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摘　要：以高超声速飞行器为研究对象，构建快速准确计算高超声速飞行器无黏边界层外缘参数的计算
方法。拟合空气比热、比热比随温度变化曲线，建立空气属性温度划分准则。基于不同空气属性建立高超声

速飞行器边界层外缘参数工程与数值计算模型，采用钝双锥模型，对比分析工程估算、无黏数值及有黏数值

计算方法的计算结果。结果表明，０°攻角状态下，基于无黏流场的数值计算与工程估算和有黏数值计算的压
强最大差值分别为１１９％和２３９％；１０°攻角状态下，最大差值分别为５％和５０％；从而证明所提出的无黏数
值计算方法明显优于工程计算方法，为进一步快速准确计算高超声速飞行器气动热环境奠定了重要基础。
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　　高超声速飞行器气动加热物理过程本质为边
界层内的复杂传热传质过程，确定边界层外缘参

数是实现高超声速飞行器气动热环境快速、准确

计算的重要基础。根据普朗特边界层理论，大雷

诺数条件下流场边界层很薄，边界层外的流场参

数与飞行器无黏外流场参数基本一致，目前发展

了两类边界层外缘参数计算方法，一是基于牛顿

理论的工程计算方法，二是基于无黏假设的流场

数值模拟方法，前者的计算效率优于后者，后者的

计算精度则更高。

目前国内外研究主要集中在单纯数值模拟或

工程计算，以流场特性结合工程与数值方法的研

究并不成熟，难以满足兼顾计算准确性与效率的

要求。

高超声速飞行器外流场不同区域温度分布差

异较大，空气属性包含量热完全气体、完全气体、

平衡气体、非平衡气体四类，目前常采用的量热完

全气体假设（即取比热／比热比为常数）在高温环
境下失效。根据温度条件确定空气属性，准确构

建比热／比热比计算模型，进而合理建立空气物性
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参数计算模型，这对保证边界层外缘参数计算精

度至关重要。

本文研究高超声速飞行器边界层外缘参数计

算问题。根据温度条件确定空气属性，构建比热／
比热比计算模型，建立无黏边界层外缘参数工程

计算与数值计算模型，完成算例分析，定量对比二

者精度、效率等，研究快速准确确定高速飞行器边

界层外缘参数的计算方法，为气动热环境计算提

供重要的参数支持。

１　边界层外缘参数计算模型

１．１　空气属性分类与比热／比热比计算模型

Ａｎｄｅｒｓｏｎ对气体模型划分的定义为［１－３］：完

全气体包括量热完全气体、热完全气体和化学反

应完全气体混合物；化学反应完全气体混合物中

每一组分都遵从完全气体状态方程，达到化学反

应平衡的完全气体称为平衡化学反应完全气体。

本文不考虑非平衡气体。

大气主要成分是 Ｎ２，Ｏ２，０１ＭＰａ下空气中
反应发生温度如图 １所示。恒压状态条件下，
８００Ｋ分子振动激发，此时定比热假设失效，应用
热完全气体假设模型计算；２５００Ｋ时 Ｏ２开始离
解，这时应使用平衡化学反应完全气体模型。气

体模型适用温度范围如表１所示。

图１　０１ＭＰａ条件下空气分子振动激发和
Ｏ２，Ｎ２的离解电离

Ｆｉｇ．１　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎａｌｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｏｆａｉｒｍｏｌｅｃｕｌａｒ
ａｎｄｔｈｅｄｉｓｓｏｃｉａｔｉｖｅｉｏｎｉｚａｔｉｏｎｏｆＯ２，Ｎ２ａｔ０１ＭＰａ

表１　气体模型适用温度范围

Ｔａｂ．１　Ａｐｐｌｉｅｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒａｎｇｅｏｆｇａｓｍｏｄｅｌ

气体模型
完全气体

量热完全气体 热完全气体
平衡气体

温度范围 ８００Ｋ以下 ８００～２５００Ｋ ２５００Ｋ以上

定容比热 Ｃｖ、定压比热 Ｃｐ和比热比 γ是热

力参数计算的重要基础，研究中普遍采用热完全

气体假设计算边界层外缘参数，此假设下比热比

均为常数，而化学反应平衡气体中比热比不仅是

温度的函数，还与每种组分的分压有关［４］，此时

直接求解比热比较为困难，文献［４］的附录Ｉ中给
出的空气热力参数插值表，对定容比热 Ｃｖ、定压
比热Ｃｐ和比热比γ作多项式拟合，各拟合系数如
表２所示，Ｃｖ，Ｃｐ单位均为Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）。

图２～４给出了三个热力参数随温度的变化。
由图可以看出，拟合得到的 Ｃｖ，Ｃｐ和 γ与文献中
给出的数值吻合较好，且变化趋势与空气随温度

变化特性十分一致，能够很好地满足热力参数计

算需要。

表２　比热／比热比拟合多项式系数
Ｔａｂ．２　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｈｅａｔａｎｄｓｐｅｃｉｆｉｃｈｅａｔｒａｔｉｏｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

Ｃｖ

１．０４６６３４４２Ｅ＋０３ －３．４５５８３２５０Ｅ－０１ ７．３９２４３３１５Ｅ－０４

２．９３０５４３０３Ｅ－１０ －１．４１８９０６４１Ｅ－１２ １．８４４９３５０２Ｅ－１５

３．８６２２２０４８Ｅ－２２ －６．７７９７５２７５Ｅ－２６－６．７７９７５２７５Ｅ－２６

－１．９３４３８１５６Ｅ－０７－１．１４８７４７３３Ｅ－１８

Ｃｐ

７．５９６３４４２５Ｅ＋０２ －３．４５５８３２５０Ｅ－０１ ７．３９２４３３１５Ｅ－０４

２．９３０５４３０３Ｅ－１０ －１．４１８９０６４１Ｅ－１２ １．８４４９３５０２Ｅ－１５

３．８６２２２０４８Ｅ－２２ －６．７７９７５２７５Ｅ－２６ ４．８８９５２６３０Ｅ－３０

－１．９３４３８１５６Ｅ－０７－１．１４８７４７３３Ｅ－１８

γ

１．３７８０１０２６Ｅ＋００ １．６４４３６３２２Ｅ－０４ －１．８０７９４７１６Ｅ－０７

１．９５７８５１２９Ｅ－１２ －１．８２８６０６２１Ｅ－１５ ９．０８９１５１８２Ｅ－１９

２．７４２８３７９３Ｅ－２６ ７．３９８２７５３０Ｅ－３１ －３．１４８８８８２９Ｅ－３４

－８．４９６１５０４６Ｅ－１０－２．４１７８３１２２Ｅ－２２

图２　Ｃｖ值比较

Ｆｉｇ．２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＣｖ

Ｃｖ拟合值与文献［４］给定值最大相差为
００８５６％，Ｃｐ最大差值为００６８３％，γ最大差值
为００６０７％。通过分析可知，本文对气体模型适
用温度范围划分与实际吻合良好，各温度范围适

·２３·
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图３　Ｃｐ值比较

Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＣｐ

图４　Ｇａｍｍａ值比较
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｇａｍｍａ

于作为气体模型选择标准。

１．２　无黏边界层外缘参数计算模型

１２１　工程计算模型
文献［５］将高超声速流动分为低高超声速区

（３０≤Ｍａ∞≤６．５）和高高超声速区（Ｍａ∞≤８．５），
给出了高超声速飞行器压强系数计算方法选择原

则，如表３所示。
温度高于８００Ｋ时，气体特性不再单纯表征

为量热完全气体，计算中普遍采用的正激波前后

关系式和等熵关系式不再适用，本文给出不同温

度状态下边界层外缘参数工程计算方法，计算流

程如图５所示。
对高超声速流场正激波后参数，８００Ｋ以下

的量热完全气体采用正激波前后关系式可以求

解；而对非量热完全气体，Ｐｖ＝ＲＴ仍然成立，但是
Ｒ在此时是压强Ｐ与温度 Ｔ的函数，通过简单的
求解不能求出正激波后参数，需要迭代方法求解。

从三大守恒定律和等熵关系出发，将控制方程重

新组合后，应用文献［６］中的方法通过一系列迭

代求解，得到边界层外缘各参数。

表３　高超声速压强系数计算方法
Ｔａｂ．３　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

区　域
低高超声速 高高超声速

迎风面 背风面 迎风面 背风面

头

部

圆
Ｄａｈｌｅｍ
ｂｕｃｋ

Ｄａｈｌｅｍ
ｂｕｃｋ

修正牛顿
Ｐｒａｎｄｔｌ
Ｍｅｙｅｒ

平 切楔
Ｄａｈｌｅｍ
ｂｕｃｋ

修正牛顿
Ｐｒａｎｄｔｌ
Ｍｅｙｅｒ

身

部

圆 有攻角锥 ＡＣＭ 修正牛顿
Ｐｒａｎｄｔｌ
Ｍｅｙｅｒ

平 切锥 ＡＣＭ 修正牛顿
Ｐｒａｎｄｔｌ
Ｍｅｙｅｒ

升

力

面

边条 切锥
Ｄａｈｌｅｍ
ｂｕｃｋ

修正牛顿
Ｐｒａｎｄｔｌ
Ｍｅｙｅｒ

普通 切楔
Ｄａｈｌｅｍ
ｂｕｃｋ

修正牛顿
Ｐｒａｎｄｔｌ
Ｍｅｙｅｒ

图５　边界层外缘参数工程计算方法流程图
Ｆｉｇ．５　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｆｌｏｗｐｒｏｃｅｓｓｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｏｕｔｅｒｅｄｇｅｂｏｕｎｄａｒｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

对于完全气体（包括８００Ｋ以下的量热完全
气体与８００～２５００Ｋ的热完全气体两类），焓与内
能都只是温度的函数，同时有状态方程 Ｐｖ＝ＲＴ
成立，且Ｒ是常数，这时正激波后压强 Ｐ２和密度
ρ２，利用文献［７］中给出的正激波前后等熵关系
式得到边界层外缘密度 ρｅ，由完全气体状态方程
求解边界层外缘焓Ｈｅ，由能量方程得到边界层外
缘速度 Ｖｅ，边界层外缘黏性系数 μｅ由萨瑟兰
（Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ）公式求得。

·３３·
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对实际高超声速流动环境中高于２５００Ｋ的
平衡气体，由于其复杂的特征，单纯的工程计算很

难确切地得到理想结果，所以为了提高热流密度

的计算精度，由苏联高温空气动力学函数表拟合

的误差不大于１０％的流场特性参数计算公式［８］

求解得到边界层外缘参数。

１２２　数值计算模型
边界层外缘参数计算基于无黏欧拉方程如

式（１）～（３）所示，采用有限体积法求解；空间离
散采用二阶迎风总变差非增（ＴｏｔａｌＶａｒｉａｔｉｏｎ
Ｄｉｍｉｎｉｓｈｉｎｇ，ＴＶＤ）格式，时间推进采用二阶隐式
格式［９］；为提高计算效率，采用非结构网格划分

流场；计算采用平衡气体模型，对于非热完全气体

状态下流场同样适用［１０］。

连续性方程：

ρ
ｔ
＋（ρｕ）
ｘ

＋（ρν）
ｙ

＋（ρω）
ｚ

＝０ （１）

动量方程：

ρｕｔ
＋ρｕｕｘ

＋ρνｕｙ
＋ρωｕｚ

＝－ｐ
ｘ
＋
ｙμ

ｕ
( )ｙ
（２）

能量方程：

ρｕｈｘ
＋ρνｈｙ

＋ρωｈｚ
＝０ （３）

其中：ρ是流场当地密度；ｕ，ｖ，ω分别是当地速度
在ｘ，ｙ，ｚ方向的分量；Ｐ是当地压强；μ是黏性系
数；ｈ是当地焓值。

２　边界层外缘参数计算与分析

对于处于平衡状态下的完全气体来说，所有

状态参数（例如 ρｅ，ｕｅ，Ｔｅ，ＳＬ，Ｓｅ，Ｐｅ）中只有两个
是独立的，其他参数均可由热力学关系通过这两

个独立变量确定。首先求解边界层外缘压强，以

此作为独立变量进一步求解边界层外缘其他五个

参数，本节仅给出压强计算结果分布云图。

２．１　钝双锥模型边界层外缘参数计算

钝双锥模型是国内外气动热计算相关文献中

普遍使用的计算模型，且这一模型在风洞实验中

较为常见，拥有详尽的气动热实验数据，本文使用

这一模型为后续气动热计算模型验证奠定了基

础。钝双锥模型尺寸为：头锥曲率半径为

３８３５ｍｍ，前锥半锥角为１２８４°，后锥半锥角为
７°，前锥距头部距离为６９５５ｍｍ，后锥距头部距
离为１２２２４ｍｍ［１１］。

本文计算了０°，１０°攻角状态下，来流 Ｐ∞ ＝
５９９２Ｐａ，Ｔ∞ ＝４８８８Ｋ，Ｍａ∞ ＝９８６的钝双锥模

型边界层外缘无黏流场压强、速度、温度、熵与密

度以及流线长度。来流方向为 Ｘ轴负方向，攻角
是在ＸＺ平面内与Ｘ轴正方向的夹角。

应用边界层外缘无黏流场工程与数值计算模

型对钝双锥模型进行仿真计算，与有黏数值方法

计算的迎风面母线压强计算结果进行对比分析。

如图６所示，０°攻角条件下，无黏数值计算得
到压强最大值位于头部顶点处，为７６５ｋＰａ；如图
７所示，１０°攻角条件下，压强最大值位置较０°攻
角条件下稍向后移，为７６５７ｋＰａ。同样地，由云
图可以明显看出，１０°攻角条件下，迎风面压强较
０°攻角条件下略有增大。

图６　０°攻角无黏数值压强分布云图
Ｆｉｇ．６　０°ｉｎｖｉｓｃｉｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

图７　１０°攻角无黏数值压强分布云图
Ｆｉｇ．７　１０°ｉｎｖｉｓｃｉｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

如图８所示，０°攻角条件下，有黏数值计算压
强最大值位于头部顶点处，为７７３４ｋＰａ；如图９
所示，１０°攻角条件下，压强最大值位于头部顶点
稍向后移，为７６２０ｋＰａ。相较之前工程计算方法
与无黏数值计算方法一样，１０°攻角条件下，迎风
面压强较０°攻角条件下略有增大。

图１０和图１１分别给出模型处于０°与１０°攻
角条件下的边界层外缘无黏流场采用工程计算方

法得到的压强分布云图。０°攻角条件下，压强最
大值位于头部顶点处，为８２１８ｋＰａ；１０°攻角条件

·４３·
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图８　０°攻角有黏数值压强分布云图
Ｆｉｇ．８　０°ｖｉｓｃｉｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

图９　１０°攻角有黏数值压强分布云图
Ｆｉｇ．９　１０°ｖｉｓｃｉｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

下，压强最大值仍位于头部顶点处，为８２１８ｋＰａ。
由云图可以明显看出，１０°攻角条件下，迎风面压
强较０°攻角条件下略有增大。这与文献中迎风
面攻角随攻角增大而增大且迎风面与背风面压强

差异随攻角增大而增大的描述吻合。

图１０　０°攻角无黏工程压强分布云图
Ｆｉｇ．１０　０°ｉｎｖｉｓｃｉｄｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｐｒｅｓｓｕｒｅ

由上文建模方法计算，可由工程与数值方法

分别得出０°和１０°攻角状态下边界层外缘无黏流
场温度、速度、密度、熵和流线长度的计算结果，在

此不一一列出。

图１１　１０°攻角无黏工程压强分布云
Ｆｉｇ．１１　１０°ｉｎｖｉｓｃｉｄｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｐｒｅｓｓｕｒｅ

２．２　计算结果分析

由于本文计算模型缺少实际边界层外缘参数

试验数据，本文将考虑黏性的流场数值计算结果

作为对比标准，将无黏数值、有黏数值和工程计算

结果进行对比分析。

取钝双锥母线上的点，取其距原点长度为 Ｘ
轴变量，以坐标点对应的压强值为 Ｙ轴变量作曲
线如图１２和图１３所示。０°攻角状态下工程计算
结果和无黏数值计算结果都与有黏数值计算结果

吻合较好，工程方法与有黏数值方法结果最大差

值为２３９％，无黏数值方法与有黏数值方法最大
差值为１．１９％。１０°攻角状态下，无黏数值计算
结果与有黏数值计算结果最大误差不超过５％，
而工程计算结果最大误差达到５０％。无黏数值
方法计算精度优于工程方法。

对比曲线图１２和图１３可知，无黏数值计算
结果整体稍小于有黏数值计算结果，且在飞行器

后部差异大于头部。分析误差产生的原因如下：

１）在近壁面区域，考虑黏性的流场相较于无
黏流场边界层外缘向外流场稍有扩张，使得空气

压缩效应更加剧烈，故无黏数值方法求解的边界

层外缘压强较小；

２）有黏流场中流体黏性作用使得飞行器后
部流体流速较无黏流场低，由此压强会较无黏流

场稍小，离头部位置越远，流体减慢程度越大，则

有黏流场与无黏流场计算结果差异越大。

无黏数值计算时间周期以小时为单位，略大

于工程计算周期，而有黏流场数值计算周期以天

为单位，无黏数值计算效率明显优于有黏数值计

算。故在求解飞行器气动热环境计算中，采用无

黏数值计算方法求解边界层外缘参数，可以兼顾

计算精度与效率。

综上分析，所提出的高超声速边界层外缘参

·５３·
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图１２　０°攻角迎风面母线压强对比
Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｏｎｇｅｎｅｒａｔｒｉｘ

ｏｆｗｉｎｄｗａｒｄａｔ０°

图１３　１０°攻角迎风面母线压强对比
Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｏｎｇｅｎｅｒａｔｒｉｘ

ｏｆｗｉｎｄｗａｒｄａｔ１０°

数无黏数值求解方法适用于高超声速条件下大雷

诺数流场，但在飞行器后部区域稍有误差，计算模

型还需通过飞行试验进一步修正。

３　结论

１）建立了比热／比热比计算模型，提出了空
气属性随温度变化划分准则，为不同温度条件下

选择适当无黏边界层外缘参数计算模型奠定了

基础；

２）基于温度空气属性划分准则，建立了边界
层外缘参数的工程与无黏数值计算模型，以钝双

锥模型为对象，求解了其边界层外缘压强、温度、

速度、度、熵和流线长度；

３）将钝双锥模型压强无黏数值计算和工程
计算结果与有黏计算结果进行对比，无黏数值计

算结果的准确性明显优于工程计算结果，计算效

率明显优于有黏数值计算，采用无黏数值方法计

算边界层外缘参数能够兼顾计算精度与效率，为

气动热环境分析提供重要借鉴。
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