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滑移边界条件的收敛性分析及应用

曹文斌，李桦，高洪贺
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：用速度滑移与温度跳跃边界条件代替通常假定的无滑移边界条件，可有效地提高计算流体力学
模型对高空滑移流区域流动的预测精度。应用Ｍａｘｗｅｌｌ滑移边界条件时，通过直接计算速度梯度及温度梯度
而得到速度滑移和温度跳跃量的处理方法在网格较密的时候会出现迭代计算发散的问题。理论分析表明，

直接计算梯度的方法使边界条件的时间推进过程等价于雅克比迭代过程，因此必须满足相应的收敛性条件。

为了消除收敛性条件的限制，给出了一种在任意网格密度下均收敛的边界条件处理方法并通过数值算例验

证了该方法的正确性。针对高空高超声速流动，以空天飞机为例，对比了滑移／无滑移边界条件所得结果的
差异，分析了滑移效应对飞行器气动特性及热环境的影响。
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　　临近空间高超声速飞行器飞行区域覆盖整个
大气层，飞行轨迹跨越连续流区、滑移流区、过渡流

区和自由分子流区。其高机动高精确打击的特性

及含较大的扁平升力面与尖化前缘等外形特征要

求在气动布局设计中能够精确获取飞行器在上述

各个流域中的气动特性及热环境。滑移流区和过

渡流区的流动研究比较困难，在基于地面试验设备

的环境中再现这样的流动条件非常昂贵且在技术

上具有很大的挑战［１］，因此数值模拟已成为该领域

的主要研究手段。目前国内外滑移流领域已有的

研究成果主要集中在低速微流动领域［２－４］，高超声

速流动领域则相对较少。在低空时，由于空气密度

相对较高，稀薄气体效应对飞行器的影响不明显，

连续介质模型假设仍然成立，可采用传统的

ＮａｖｉｅＲＳｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程及物面无滑移边界条件
进行模拟；随着高度的增加大气密度逐渐降低，当

飞行器周围的流动位于滑移流区域时，分子平均自

由程的变大使得飞行器壁面附近的努森层内连续

介质假设失效，此时速度滑移与温度跳跃现象［５］显

著。值得注意的是，从连续流到稀薄滑移流的变化

是一个渐变的过程，飞行器在较低的高度亦可能出

现局部滑移现象。滑移效应对飞行器气动力的影

响主要反映在摩擦阻力上。对于低空高雷诺数下，

飞行器的总阻力中压差阻力占主导地位摩擦阻力

相对较小；而高空滑移流雷诺数较小，飞行器所受

的摩擦阻力占总阻力的很大部分，因此滑移效应必
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须考虑。在稀薄流的数值模拟中ＤＳＭＣ（蒙特卡罗
直接模拟）［６］是常用的且比较精确的方法，但对于

气体密度相对较高的滑移流及连续流情况，ＤＳＭＣ
计算耗费巨大，采用求解Ｎ－Ｓ方程加滑移边界条
件的方法可提高计算效率，同时可以给出相当精度

的模拟结果。

１　计算方法

１．１　控制方程

直角坐标系下，二维可压缩Ｎ－Ｓ方程为
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方程组的具体形式见文献［７］。对上述控制
方程组运用基于单元中心型的有限体积法求解，

无粘通量采用 ＭＡＵＳＭＰＷ ＋格式［８］，通 过

ＭＵＳＣＬ方法选用Ｖａｎｌｅｅｒ平均限制器进行空间重
构达到二阶精度，粘性通量采用二阶中心格式离

散，时间推进为改进的隐式ＬＵＳＧＳ方法［９］。

１．２　滑移边界条件

目前数值模拟中常用的滑移边界条件主要有

Ｍａｘｗｅｌｌ滑移边界条件［１０］及其改进形式，如

Ｇｏｋｃｅｎ条件［１１］及 Ｌｏｃｋｅｒｂｙ条件［１２］。文献［１３］
指出 Ｇｏｋｃｅｎ条件所得到的结果优于经典的
Ｍａｘｗｅｌｌ条件，但在迭代求解过程中每个时间步都
需要确定离开壁面一个分子平均自由程处的速度

与温度，其计算量的增加导致Ｇｏｋｃｅｎ条件难以在
多区的复杂外形网格中的应用；Ｌｏｃｋｅｒｂｙ条件虽
然应用了壁面函数方法提高了努森层内的模拟精

度但是其给出的气动力／热结果并不优于Ｍａｘｗｅｌｌ
条件所得。因此，从适用范围及精度来看经典的

Ｍａｘｗｅｌｌ滑移边界条件具有重要的工程应用价值。
Ｍａｘｗｅｌｌ滑移边界条件中速度滑移和温度跳

跃由下列表达式给出［１４］：

Ｖｓ＝Ａ
２－σ( )σ λ

Ｖｘ
ｎ
＋３４

μ
ρＴ
Ｔ
ｘ

（２）

Ｔ０－Ｔｗ＝
２－α
α

２γ
（γ＋１）ｐｒλ

Ｔ
ｎ０

（３）

式中ｎ代表垂直壁面的方向，ｘ代表与壁面相切
的方向，μ为气体的粘性系数，γ为气体比热比，
ｐｒ为普朗特数。常系数 Ａ、动量调节系数 σ和能
量适应系数 α由壁面的物理特性及气体的属性
决定，一般需要实验来确定。分子平均自由程 λ
由式（４）给出：

λ＝μρ
π
２槡ＲＴ

（４）

对于等温壁情况，可以忽略式中的温度梯度

项得到滑移速度的简化形式。

Ｖｓ＝Ａ
２－σ( )σ λ

Ｖｘ
ｎ ０

（５）

２　滑移边界条件的收敛性分析

应用Ｍａｘｗｅｌｌ滑移边界条件时，往往直接按
式（３）及式（５）的形式进行数值离散处理，即首先
计算壁面法向的速度梯度及温度梯度然后得到速

度滑移和温度跳跃量，为方便起见，将此数值处理

方法定义为梯度法。计算中发现，上述梯度法在

网格尺度较密的情况下会出现计算发散的问题。

下面以速度滑移边界条件为例对梯度法进行具体

分析：

图１　速度梯度的计算
Ｆｉｇ．１　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｇｒａｄｉｅｎｔｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

如图１所示，已知某个ｎ时间层的流场信息，
求解控制方程可得到ｎ＋１时间层的物理量，此时
壁面第一层网格中心处切向速度Ｖｎ＋１ｘ 为已知量，

但壁面处的物理量都为未知量。为了求得滑移速

度Ｖｎ＋１ｓ ，首先要确定式（５）中的λ，而壁面处ｎ＋１
时间层的密度和温度未知，考虑两个相邻时刻分

子平均自由程变化不大，故可取 ｎ时间层计算。
其次，因Ｖｎ＋１ｓ 为待求量，在壁面法向网格垂直于

壁面的假设下，ｎ＋１时间层的速度梯度通常可由
下式得到

Ｖｘ
ｎ

ｎ＋１

０
＝
２（Ｖｎ＋１ｘ －Ｖｎｓ）

ｄ （６）

求得速度梯度之后，通过式（５）即可得到滑移速
度Ｖｎ＋１ｓ 。

实际上，若将式（６）代入式（５），则上述梯度
法求解过程等价于下面式子

·３１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３５卷

Ｖｎ＋１ｓ ＝２Ａ２－σ( )σ
λ
ｄ（Ｖ

ｎ＋１
ｘ －Ｖｎｓ） （７）

式（７）对整个时间推进来说，其等价于雅克
比迭代式，须满足一定的条件才能保证解的存在

性，其收敛性条件为

λ
ｄ＜

σ
２Ａ２－( )σ

（８）

对于温度跳跃边界条件，梯度法相应的收敛

性条件为

λ
ｄ＜
α（γ＋１）ｐｒ
２－( )α４γ

（９）

因系数Ａ、动量调节系数 σ和能量适应系数
α均为常数，故当壁面附近的分子平均自由程 λ
与网格尺度ｄ之比大于某个临界值时收敛性条件
不满足。实际上，网格尺度 ｄ即第一层网格高度
需根据网格无关性要求事先给定；分子平均自由

程λ与当地的稀薄程度有关，在稀薄程度相差较
大的流场中λ的值相差很大，网格尺度往往因局
部网格分布过密而使上述收敛性条件不满足。

下面给出在任意网格密度下均收敛的边界条

件处理方法。实际上式（６）中的速度梯度应取当
前时间层的滑移速度计算，将式（６）中 Ｖｎｓ替换为
Ｖｎ＋１ｓ 再代入式（５），可以求解出滑移速度

Ｖｎ＋１ｓ ＝
θＶｎ＋１ｘ
１＋θ

（１０）

其中

θ＝２Ａ２－σ( )σ
λ
ｄ （１１）

同理，相应的温度跳跃表达式为

Ｔｎ＋１０ ＝
Ｔｗ＋εＴ

ｎ＋１

１＋ε
（１２）

式中，Ｔ为第一层网格单元中心的温度

ε＝２－αα
２γ

（γ＋１）ｐｒ
２λ
ｄ （１３）

为方便起见，本文将此处理方法定义为求解

法。分析式（１０）及式（１２）可知：若 Ｖｘ与 Ｔ随着
时间步的推进逐渐收敛，则滑移速度Ｖｓ及壁面处
的温度Ｔ０也必收敛；当 θ与 ε趋于０时，滑移边
界条件趋于无滑移边界条件，当θ与ε趋于∞时，
滑移边界条件趋于无粘滑移边界条件。应用求解

法后，Ｍａｘｗｅｌｌ滑移边界条件由第三类边值问题转
换为第一类边值问题。该方法避免了对梯度项的

直接计算，保证了任意网格尺度下解的存在性。

３　数值验证与分析

本文选取了文献［１４］中二维圆柱算例为验
证算例，以考察所给出的边界条件处理方法的正

确性及本文发展的计算方法的精度。文献提供了

在稀薄气体领域中比较认可的 ＤＳＭＣ方法的结
果。计算条件如下：圆柱半径为０１５２４ｍ，氩气，
γ＝４／３，ｐｒ＝２／３，来流温度２００Ｋ，马赫数１０，壁面
温度５００Ｋ，来流密度及努森数 Ｋｎ见表１；粘性系
数公式对应 ＤＳＭＣ的变径硬球模型的幂次式，其
幂次指数ω＝０７３４，参考温度为１０００Ｋ。常系数
Ａ、动量调节系数 σ和能量适应系数 α都取定为
１０，其余参数见文献［１４］。

为了说明网格尺度对边界条件处理方法的影

响及确保计算结果的网格无关性，如表２所示，对
表１中的两个状态生成了五套具有对比性的网
格，各套网格对壁面法向进行了不同程度的加密，

周向网格均匀分布。本文中圆柱角度 Φ的定义
与文献一致，即以驻点为零点顺时针旋转为正。

表中列出了各套网格的网格量（圆柱整体 －１８０°
至１８０°范围）、壁面法向第一层网格高度ｄ。

表１　２维圆柱算例来流条件
Ｔａｂ．１　Ｆｌｏｗｃｏｎｄｉｔｉｏｎｆｏｒ２Ｄｃｙｌｉｎｄｅｒｃａｓｅｓ

状态编号 努森数 Ｋｎ
来流密度

（ｋｇ／ｍ３）
Ｃａｓｅ１ ０．００２ １．４０８×１０－４

Ｃａｓｅ２ ０．０５ ５．６３６×１０－６

表２　计算网格
Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｓ

网格

编号

整体网格量

（周向×径向）
ｄ（ｍ）

Ｇｒｉｄ１ ２０１×１０１ １×１０－２

Ｇｒｉｄ２ ２０１×１０１ ５×１０－３

Ｇｒｉｄ３ ２０１×１５１ １×１０－３

Ｇｒｉｄ４ ２０１×２０１ ５×１０－４

Ｇｒｉｄ５ ２０１×２５１ １×１０－４

　　表 ３给出了 ｃａｓｅ１状态从自由来流开始计
算，五套网格下梯度法与求解法的收敛情况。对

于整体网格情况，梯度法在所有网格下都计算发

散；若仅考虑前体网格（圆柱 －９０°～９０°），梯度
法可以在Ｇｒｉｄ１和Ｇｒｉｄ２下得到收敛的结果；求
解法在各套网格下均能得到收敛的结果。对于

Ｇｒｉｄ１和Ｇｒｉｄ２情况梯度法在整体网格时计算发
散是由于后体网格分布过密的原因。圆柱前体部

分气流受压缩气体密度相对较高，而后体部分为

尾流区域气流膨胀气体密度相对稀薄，按前述分

析，气体越稀薄则分子平均自由程 λ越大，因此
圆柱后体需要较大的网格尺度才能满足收敛性条

件。表中的结果表明，梯度法的应用受到了网格

尺度的限制。
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表３　不同网格下两种方法的应用
Ｔａｂ．３　Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｓ

网格

编号

梯度法

（整体网格）

梯度法

（前体网格）

求解法

（整体网格）

Ｇｒｉｄ１ 发散 收敛 收敛

Ｇｒｉｄ２ 发散 收敛 收敛

Ｇｒｉｄ３ 发散 发散 收敛

Ｇｒｉｄ４ 发散 发散 收敛

Ｇｒｉｄ５ 发散 发散 收敛

　　图２为Ｃａｓｅ２状态下Ｍａｘｗｅｌｌ滑移边界条件应
用求解法得到的表面摩阻系数与热流系数分布在

不同网格下的对比。因对称只给出了圆柱表面０°
至１８０°区间的结果。由图可知，随着网格的加密，
表面摩阻系数与热流系数逐渐接近收敛解；圆柱表

面后体即Φ＝９０°之后的部分各套网格所对应的值
都相差较小，可认为 Ｇｒｉｄ１为结果收敛所需的网
格，而Φ＝９０°之前的前体部分到Ｇｒｉｄ３才为收敛
网格。相对于后体，圆柱表面前体需要较密的网格

才能达到收敛。图中的结果表明，在滑移流区应用

求解法可以得到网格无关的计算结果。

图２　不同网格下表面摩阻系数与热流系数的对比
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｒｉｃｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｈｅａｔｉｎｇ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｓ

图３给出了Ｃａｓｅ１及Ｃａｓｅ２状态下滑移边

界条件应用求解法及无滑移边界条件所得到的摩

阻系数及热流系数分布与文献滑移边界条件及

ＤＳＭＣ所得结果的对比。Ｃａｓｅ１状态处于连续流
区，由图可知：此状态下本文滑移边界条件的结果

与无滑移边界条件的结果相差较小，与文献的滑

移边界条件及 ＤＳＭＣ的结果都非常接近。Ｃａｓｅ２
状态位于滑移流区，从图可以看出：对于驻点附近

之外的区域，无滑移边界条件所得的摩阻系数分

布明显高于 ＤＳＭＣ所得结果；整个圆柱表面无滑
移边界条件所得的热流系数分布与ＤＳＭＣ的结果
相比有较大的差异；滑移边界条件所得的摩阻系

数及热流系数分布都与 ＤＳＭＣ的结果比较接近。
两个状态下，本文应用滑移边界条件所得的表面

摩阻系数及热流系数分布与文献的结果都吻合

较好。

（ａ）ｃａｓｅ１摩阻系数

（ｂ）ｃａｓｅ２摩阻系数

（ｃ）ｃａｓｅ１热流系数
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（ｄ）ｃａｓｅ２热流系数
图３　摩阻系数及热流系数的比较

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｒｉｃｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｈｅａｔｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

４　空天飞机的计算与分析

针对文献［１５］所述的空天飞机模型，本文给
出了马赫数１５，攻角２０°，飞行高度６０ｋｍ－９０ｋｍ
的情况下Ｍａｘｗｅｌｌ滑移边界条件应用求解法所得
到的模拟结果。由于实验模型尺寸较小与实际的

飞行器大小有所差距，本文计算中将原始模型放

大了１０倍，此时空天飞机的长度Ｌ＝２．９ｍ。计算
方法如前所述，按层流状态考虑，壁温１０００Ｋ，粘
性系数由Ｓｕｒｔｈｅｒｌａｎｄ公式得到。

图４所示为空天飞机的表面及空间网格，网
格总量为３００万左右，壁面第一层网格高度满足
网格无关性要求。计算坐标系如图 ４所示，ｘ＝
０ｍ的位置位于机身转折处。

图４　空天飞机计算网格
Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｆｏｒｔｈｅｓｐａｃｅｓｈｕｔｔｌｅ

图５给出了空天飞机在９０ｋｍ处滑移／无滑
移边界条件的表面及对称面上的压力分布。从头

部激波的形状与位置来看，两种边界条件的结果

基本无差异；从机身表面的压力分布及机翼上的

压力峰值来看，两种边界条件所得的结果差异较

小。由此可见滑移效应对压力的影响不明显。

图６给出了不同高度下空天飞机模型对称面
的摩擦阻力系数分布。由图可知，６０ｋｍ与７０ｋｍ
时，无论是处于迎风的下表面（ｌｏｗｅｒ）还是处于背

（ａ）滑移边界条件

（ｂ）无滑移边界条件
图５　９０ｋｍ滑移／无滑移边界条件压力分布
Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｌｉｐ／ｎｏｓｌｉｐ

ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｔ９０ｋｍ

风的上表面（ｌｏｗｅｒ）滑移边界条件得到的结果与
无滑移边界条件的结果十分接近；随着高度的增

加两者的差距越来越大，９０ｋｍ处背风的上表面无
滑移边界条件所对应的摩擦阻力系数明显大于滑

（ａ）６０ｋｍ

（ｂ）７０ｋｍ
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（ｃ）８０ｋｍ

（ｄ）９０ｋｍ
图６　对称面的摩擦阻力系数分布
Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｒｉｃｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｏｎｔｈｅｐｌａｎｅｏｆｓｙｍｍｅｔｒｙ

移边界条件的值，其中局部位置的偏差高达

４００％。对比可知下表面摩擦阻力系数的差异随
高度的变化相差不大，相对上表面而言，由于下表

面气流受压缩气体的密度相对较高，因此滑移效

应对它的影响不显著。

图７给出了不同高度下 ｘ＝１ｍ处的热流系
数分布。由图可知，在相对较低的高度，滑移边界

条件与无滑移边界条件所得结果较为一致，随着

高度的增加，两者所得结果的差距逐渐增大。同

时也可看出空天飞机沿翼展方向翼前缘的气动加

热最为严重。

（ａ）６０ｋｍ

（ｂ）７０ｋｍ

（ｃ）８０ｋｍ

（ｄ）９０ｋｍ
图７　ｘ＝１ｍ处的热流系数分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｈｅａｔｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｘ＝１ｍ

５　结论

（１）针对高空高超声速滑移流动的数值模
拟，本文给出了一种在任意网格密度下均收敛的

边界条件处理方法，解决了 Ｍａｘｗｅｌｌ滑移边界条
件在应用时出现的迭代计算发散的问题。二维圆

柱算例及空天飞机算例的数值模拟结果显示了该

方法的正确性及适用性。

（２）滑移效应对飞行器的压力部分影响不明
显，对摩擦阻力及热流影响较大，且影响区域主要

为飞行器的背风面。
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（３）计算结果表明，空天飞机的翼前缘气动
加热严重，８０ｋｍ～９０ｋｍ高度下滑移边界条件所
预测的热流峰值明显低于无滑移边界条件的

结果。

（４）在相对较低的高度，滑移边界条件与无
滑移边界条件所得结果较为一致，随着高度的增

加，两者所得结果的差距逐渐增大。气体稀薄效

应的增加致使传统的无滑移边界条件不能正确描

述飞行器的气动特性及热环境。
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