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摘要 气动热数值模拟一直是高超声速飞行模拟的重点和难点。本文从物理模型、计算网格、计算

格式等因素分析了高超声速流动气动热难于精确计算的原因。讨论了飞行器飞行速度增加后的物理

现象，研究了计算网格对气动热数值预测的影响规律，比较了一些经典数值格式对气动热预测的影

响，最后还探讨了采用壁面函数来提高高超声速流动气动热计算精度的可行性。研究发现，在物理

模型确定后，数值模拟可以在计算网格加密后获得模型方程的精确解，气动热预测的困难在于物理

模型的有效选取和降低计算时的网格依赖性。 
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0 引    言 

高超声速飞行器以超过五倍声速的速度在

大气层中作高机动飞行。由于大气层的存在，

随着飞行速度的增加，激波加热和壁面摩擦增

强，飞行器遭遇的热环境恶化，以致飞行器不

能长时间飞行。已经知道，飞行器的阻力和飞

行速度的平方成正比，而飞行器的壁面热流与

飞行速度的三次方成正比，所以飞行速度的变

化对飞行器的热流影响更为明显，同时飞行器

气 动 热 的 预 测 也 更 为 困 难 。 Bertin 和

Cummings 就把高超声速流动气动热的精确预测

列为计算流体力学（CFD）最具挑战性的难题

之一
[1]
。 

气动热数值模拟的本质在于通过数值模拟

来预测真实飞行条件下飞行器所处的热环境，

尤其是飞行器壁面的热流。然而大多数数值模

拟通过求解离散的控制方程来获取相关流动的

温度场和壁面热流，所获取的这些流动信息与

实际热环境有着密切的联系，但有时它们不尽

相同。首先，数值模拟所依赖的物理或数学模

型必须能够反映真实的飞行环境。对一个真实

环境进行数理建模，不可避免的会或多或少的

忽略某些物理细节，但这些近似不能对所关心

的问题产生明显的影响。其次，在物理模型或

控制方程确定后，求解过程中的空间和时间离

散对数值解也有明显的影响。一个比较明显的

事实是，气动热的计算结果与所采用的计算网

格密切相关
[2-4]

。再次，数值过程中的时间空间

离散总是有限的，在同一离散条件下，计算结

果还与数值格式有关
[4-5]

。有些格式对网格的依

赖性小，计算结果的误差往往比较小。还有，

壁面热流依赖于温度梯度在壁面上的精确计

算。高超声速边界层内的温度分布具有强非线

性，要想获得准确的温度剖面，需要在边界层

内布置大量的计算网格，极大地增加了计算工

作量和降低了计算收敛效率。如果能获得壁面

流场的分析解，就可以采用壁面函数比较准确

地计算壁面的相关流动信息。最后，气动热的

计算还与几何外形（如表面粗糙结构等）的精

确建模密切相关。实际飞行中还可能受到环境

大气的波动影响，再加上其它一些未知的因

素，要精确预测高超声速飞行气动热环境显然

是十分困难的。 

然而，气动热环境的认识不足严重制约着

高超声速飞行器的发展，包括气动布局的设计

和优化、飞行时间等关键因素，有必要对影响

飞行器气动热预测的因素及其影响规律进行研

究。本文拟对高超声速飞行环境中的气动热计

算进行分析，探讨目前阶段制约气动热精确预

测的主要影响因素，研究有关因素对气动热预

测的影响规律，以期提高高超声速流动气动热

的预测能力。 
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1 物理模型影响 

物理模型是数值模拟对象的抽象。自然界

的流动本身客观存在，并不因为主观认识如流

动是连续的还是离散的而发生改变。对于客观

存在的流动，人们只能尽可能多的认识流动细

节，掌握相关规律。这里有两个含义：一是流

动本身不可能被无限地认识；二是有限的认识

也可以掌握流动规律，因为一些细节对有些规

律性的影响完全可以忽略。然而高超声速流动

的气动环境复杂，流动现象丰富，对气动热的

模拟具有很大挑战。 

首先是流动的连续性假设并不一定成立。

通过对高超声速边界层流动的分析
[6]
可以知

道，高超声速流动在前缘附近存在非连续区，

而且非连续区的范围和非连续的程度随着流动

速度的增大而增大。这种非连续性也存在于其

它流动的流动变化剧烈（当地努森数大）的区

域，如角点等。图 1 为以马赫数 10 绕前台阶

流动的台阶前壁面上的热流分布
[7]
，其中流动

的努森数（Kn）为 0.001。图中结果分别为基

于 Navier-Stokes(NS)方程的有限体积计算

（CFD）结果和模拟微观粒子运动的直接模拟

蒙特卡罗（DSMC）的统计结果。从图 1 来看，

CFD 和 DSMC 的结果吻合很好，但 CFD 在台阶角

点处预测的热流值明显偏高（计算值随着网格

的加密还会升高），CFD 模型在此微小区域内

不再有效。一般情况下，这种非连续区域范围

很小，对流动的整体影响甚至可以忽略。但随

着飞行高度的增加，大气密度下降明显，非连

续区域范围增大，对流动产生明显影响，NS 方

程失效，必须考虑稀薄气体效应
[8]
。 

 

图 1 前台阶超声速（Ma=10）绕流中台阶前壁面上的热

流率系数的 CFD 和 DSMC 模拟结果比较 

其次，随着飞行速度的提高，飞行器头部

激波压缩和壁面摩擦使气体温度急速上升，理

想气体模型可能失效，流动需要考虑高温气体

效应。高温气体效应直接影响气体分子的状态

和组成，进而改变流动的性质，大致体现在五

个方面。一，气体分子的振动能激发，内能成

为温度的非线性函数，比热比不再是常数。如

空气在 800K 以上具有明显的振动激发，其中

氧气分子的特征振动温度为 2270K，氮气的特

征振动温度为 3390K。二、随着温度的进一步

升高，分子出现离解，发生化学反应，气体的

热力学性质与化学反应密切相关。三、流动存

在热非平衡现象。一般地，分子经过数次碰撞

就可以平衡分子的平动能，经过十次（量级

上）左右碰撞能达到转动能平衡，而要达到振

动能平衡则需要上百次的碰撞。这样，在流动

特征时间相对较小的高超声速流动中，局部区

域如激波后存在明显的热非平衡现象。四、气

体在高温下会部分电离，形成电磁场，改变介

质的物性，大大增加流动的复杂性。五、在温

度达到 10,000K 以上后，热辐射在能量输运过

程中占很大比重，如在再入过程中气体的热辐

射可以达到 30%以上。所以高温气体效应是十

分复杂的，对壁面热流的影响也随飞行速度的

增加而增大。图 2 为某气动外形的头部壁面热

流和对称面上的温度分布。图中结果分别为采

用理想气体模型和变比热比的热完全气体模型

的计算结果。尽管该流动的飞行马赫数只有

6.5，但是高温气体效应（变比热比）明显降

低了流场中的气体温度，壁面热流也得到一定

程度的下降（图 3）。 

  

图 2某气动外形的头部壁面热流和对称面上的温度分

布（马赫数 6.5，攻角 10º；左：理想气体模型；右：

热完全气体（变比热比）模型） 
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图 3某气动外形的对称面上的头部壁面热流分布（马

赫数 6.5，攻角 10º） 

再次，高超声速流动的雷诺数很大，在某

些区域表现为湍流流动。已经知道，当层流转

变为湍流后，壁面摩阻和热流迅速增加，如壁

面热流可以增加一个量级
[10]

。然而，可压缩湍

流的模拟一直以来是个难点，湍流的转捩也很

难精确预测。Schneider
[11]

认为高超声速流动

的转捩机理尚不清楚，可能在相当长的时间内

得不到能精确预测的转捩模型。更为糟糕的

是，在某些复杂流动区域如燃烧室内，湍流与

化学反应等相互影响，进一步增加了数值模拟

的难度。可以肯定的是，尽管直接数值模拟

（DNS）可以提供一些简单湍流问题的数值结

果，工程问题的湍流模拟在很大程度上还要靠

经验指导，而且热流模拟结果的误差也难以预

测。 

另外，飞行器壁面条件等对气动热的计算

也有重要影响。壁面温度一般需要气动、结构

等耦合求解，壁温条件应该介于等温和绝热之

间。壁面还可能存在烧蚀和表面化学反应等现

象。另外，飞行器表面几何的精确刻画和表面

粗糙度对飞行器热流的预估也会产生影响。 

综上所述，物理模型对高超声速飞行器的

气动热预测有极大的影响。其中有些影响随飞

行速度的增大而增大，如高温气体效应；有些

随飞行高度的增加而显现，如非连续性效应；

有些还需要进一步的机理性认识，如层流到湍

流的转捩；有些则需要与其它学科结合，如壁

温的确定；当然还有的物理影响可能到目前还

没有认识到。这些都给高超声速飞行器的气动

热预测带来了基础性的困难。 

2 计算网格影响 

当物理模型确定后，流动的控制方程也就

确定了（当然有些方法直接模拟物理过程，如

DSMC 方法等）。通常情况下，我们无法得到方

程的解析解或半解析解，比较现实的方法是通

过在空间时间尺度上的离散而获得数值解。因

此，时空域的离散也影响气动热的预测精度。

计算网格成为影响高超声速流动气动热预测的

一个主要因素。 

计算网格的影响主要体现在两个方面。一

是离散解是否是控制方程的数值解，二是计算

网格如何影响数值解。我们知道，离散后的方

程是原方程的模型方程，在形式上与原方程是

有区别的。这种区别体现在模型方程含有与离

散尺度（计算网格）密切相关的附加项，计算

网格越小，模型方程就越逼近原方程。不失一

般性，我们以求解 Navier-Stokes（NS）方程

来说明计算网格的影响。本节的计算采用应用

MUSCL 概念的有限体积法，其中对流通量使用

Roe 的 FDS 格式计算并用 minmod 限制器提高计

算精度，粘性通量采用中心差分格式计算。 

首先以前台阶绕流（图 1 算例）为例来说

明气动热计算的网格独立性是能够得到的。该

算例的计算条件为：台阶高度 10mm（2h，采用

对称边界条件，台阶半高 h），流动的努森数

（Kn）为 0.001(特征长度取为台阶高度)，来

流马赫数 Ma∞=10，来流温度 T∞=200K，壁面温

度 Tw=1000K，来流雷诺数 Re 约为 13000。为方

便与 DSMC 模拟结果比较，计算采用单原子气

体氩气。图 4 为前台阶 h/2 处的 NS 方程的热 

 

图 4前台阶绕流中前台阶 h/2 处热流计算值随计算网

格的变化（Ma=10，Kn=0.001） 
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流计算值，其中 dx 为近壁网格的法向尺寸。

由于流动的努森数很小，DSMC 结果（图 1）可

以作为 NS 方程的参考解。结合图 4 和图 1 可

以认为，气动热计算误差随着网格尺寸的减小

而减小，并能收敛到 NS 的精确解，也就是数

值计算的网格独立性是可以得到的。当然对于

有些计算，由于网格质量和模拟方程的刚性或

者病态的原因，网格独立性并不一定能获得。 

从图 4 还可以看出，计算网格对气动热的

计算有很大影响。实际上，网格尺寸对流场等

流动信息的影响并不完全一致。如图 5 所示，

计算网格对流场结构如激波的影响主要体现在

分辨率上，而对激波位置的影响并不明显。计

算网格对壁面压力的影响也很小，如图 6。但

对壁面摩阻的影响与热流类似，影响非常明

显，如图 7。值得注意的是，计算网格对流场

（密度、温度、速度等）的影响不大，但是对

壁面的摩阻和热流有很大的影响。主要原因是

高超声速流动中的边界层很薄，微小的温度和

速度变化可以造成较大的梯度误差。 

 

图 5前台阶绕流中驻点线上激波处的无量纲密度分布 

 

图 6前台阶绕流中前台阶 h/2 处计算的压力系数 

 

图 7前台阶绕流中前台阶 h/2 处计算的壁面摩擦系数 

计算网格对气动热预测的影响有一定规

律。显然，表面热流为壁面的温度梯度和热传

导系数的乘积。本节模拟采用线性近似计算壁

面温度梯度和采用近壁网格中心的温度计算热

传导系数。这样，由于计算网格对流场温度的

影响不大（图 8），当网格尺寸很大时，温度

梯度偏小，计算的热流值明显偏小；随着网格

尺寸的减小，温度梯度的计算误差减小，热流

计算值逐渐趋向于正确值；但随着网格的进一

步缩小，温度梯度的计算基本正确，但是热传

导系数值偏大，导致热流值高于正确值；当网

格很小时，温度梯度和热传导系数的计算误差

变小，热流的计算得到收敛。 

 

图 8前台阶绕流中沿驻点线的温度分布 

计算网格对气动热预测的这种影响规律也

适合于许多高超声速流动。图 9 为一些不同雷

诺数条件下的前台阶、圆柱、圆球绕流问题中

网格对气动热预测的影响结果。其中网格的大

小以近壁网格的法向尺寸计算的雷诺数来表

示，Re /
c w w w w

a yρ μ
−

= Δ 。从图 9 可以看出，在

壁面网格雷诺数小于 5 时，气动热的计算基本
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是正确的。这与文献中关于网格尺寸的要求是

基本一致的
[4]
。然而，壁面网格雷诺数很大程

度上是对网格大小的一种度量，并不一定能严

格确定计算所需的网格大小，许多因素会影响

达到收敛所需的网格雷诺数，如计算格式的精

度（将在下节介绍）。最为关键的是，壁面网

格雷诺数只指定了壁面网格的网格大小，流场

中其它网格的尺寸也会影响气动热的预测精

度，而这一点往往被许多研究者所忽略。实际

上，由于壁面网格很小，一般很难在整个计算

区域都采用如此小的网格尺寸，计算网格的大

小往往随离壁面距离的增加而放大。采用不同

放大比例的计算网格对气动热的计算也会产生

影响。图 10 为在相同壁面网格而不同放大比

例生成的网格对气动热计算的结果比较（最大

网格尺寸限制为 h/80）。可以明显看出，外部

网格尺寸大（对应于大的放大因子 q）的计算

网格所造成的计算误差也大，说明不能仅靠壁

面网格雷诺数来确定所需的网格大小。 

 

图 9网格雷诺数对气动热预测的影响 

 

图 10 网格放大比例对气动热预测的影响 

3 数值格式影响 

当控制方程在空间离散后，数值格式对气

动热的计算也有影响。数值格式的差别往往体

现在计算精度、激波捕捉能力、粘性分辨率等

方面。作为比较，本文选用了几种常用的数值

格式：无熵修正的 Roe 的 FDS 格式，熵修正

（修正因子取为 0.2）的 Roe 的 FDS 格式，van 

Leer 的 FVS 格式，AUSM 格式、AUSM+格式，以

及精确 Riemann 解（即 Godunov 格式）。 

以圆柱绕流为例，比较了不同数值格式对

壁面驻点热流计算的影响（图 11）。发现在计

算网格尺寸很小时，不同数值格式均能得到网

格独立性解，说明了这些格式的有效性。但是

不同格式对网格的依赖性有明显差别。其中，

van Leer 的 FVS 格式对网格的依赖最大，其主

要原因是矢通量分裂格式不具备线性波的分辨

能力，而流体的线性波与接触间断以及剪切层

有直接关联，且矢通量分裂格式在特征值变号

的附近区域如边界层等粘性区域，引入了过量

的人工粘性，因此其粘性分辨率不高。Roe 的

FDS 中的熵修正对网格的依赖性有很大影响。

当没有熵修正时，Roe 格式在较大的计算网格

下就能得到很好的计算结果；但是在引入熵修

正后，明显增加了网格依赖性。其原因是熵修

正引入了额外的人工粘性，降低了其粘性分辨

率。而 AUSM 类格式兼有 FDS 格式的间断高分

辨率和 FVS 格式的计算效率，且克服了两者的

缺点，对计算网格的依赖性与无熵修正的 Roe

格式和精确 Riemann 解类似。 

 
图 11 数值格式对驻点热流与网格尺寸关系的影响 
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从网格依赖性看，无熵修正的 Roe 格式、

AUSM 类格式和精确 Riemann 解对于网格的依赖

程度相对较低。但在实际计算中还要考虑计算

的收敛和稳定性等表现。Roe 格式在一定情况

下会出现非物理解，必要时需要加入少量的熵

修正。精确 Riemann 解在计算过程中比较难以

收敛，所以有文献
[12]

建议与其它格式一起使

用。相对来说，AUSM 类格式具有比较好的计算

性能。 

以上的计算结果均采用了 minmod 限制器

以达到计算的二阶精度。实际上限制器对气动

热的计算也有影响。一般认为 superbee 限制

器具有较好的激波捕捉能力，但对边界层的计

算，minmod 限制器表现稍好。特别地，三阶精

度的 Osher-Chakravarthy 限制器对于计算网

格的依赖性还可以减低。图 12 为应用算例 1

计算时限制器对气动热计算的影响。计算采用

的是带熵修正的 Roe 格式。但是遗憾的是三阶

精度限制器的收敛性要差得多。 

 
图 12 限制器对驻点热流与网格关系的影响 

4 壁面函数 

气动热计算最直接的要求是能精确计算壁

面上的温度梯度。温度梯度作为自变量的一阶

导数往往具有较大的计算误差。如果能够得到

温度分布的分析表达式，那么一阶导数的计算

误差就可以消除。如果能够得到温度的壁面函

数，也许气动热计算对于网格的依赖性可以得

到降低。 

壁面函数在湍流模拟中已经得到广泛的应

用。在壁湍流中，湍流边界层内的速度分布有

一定规律，如湍流粘性底层的速度线性律，对

数区的速度对数律以及湍流外区的速度亏损

律。那么在速度分布已知的情况下，根据壁面

网格的物理量就可以获得具体的速度分布，进

而可以比较精确地求得壁面上的剪切力等物理

量。对于高超声速层流边界层，我们也可以根

据流动的准一维假设获得温度等的分布规律
 

[7]
。 

在推导过程中，为了分析的方便，粘性系

数采用变径硬球（VHS）模型 T ωμ ∝ 计算。这

样获得的温度分布为： 

 ( ) ( )
1

11wT y T cy ω+= +  (1) 

其中 ( ) 11
1

c
c wc

y
T T ω+

= −⎡ ⎤⎣ ⎦。壁面热流为： 

 
( ) 1 11

1 1
c w c w

w

c w c

T T T T
q

T T y

ω

κ
ω

+
− −

= ⋅ ⋅
+ −

 (2) 

显然式（2）与线性近似有一定区别。 

这里以算例 1 为例来说明层流壁面函数的

影响。通过对网格收敛的计算结果分析，层流

壁面函数在相当大的网格尺度范围内能够准确

的预测边界层内的温度速度分布（图 13），从

而能够比较准确地计算出壁面上的温度梯度

（图 14）。当然，如果网格中心已经位于边界

层以外，壁面函数的有效性会降低。实际上，

从图 14 也可以看出，在台阶角点附近

（y=0.95h），由于边界层特点已不明显，计

算网格尺寸对梯度计算的影响相对比较明显。

但是壁面函数比线性近似还是要好很多。 

 

图 13 y=h/2 处壁面函数计算的沿法向的温度曲线 
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图 14 不同位置随网格尺寸变化的由壁面函数和线性近

似计算所得的温度梯度比较 

5 结论 

本文从物理模型的选取、计算网格的设

计、计算格式的选取等方面分析了高超声速气

动热数值模拟的困难，可以得到如下结论： 

高超声速的流动环境可以对飞行器的气动

热产生严重影响。这里包括随飞行高度增加造

成的稀薄气体非连续流效应和因飞行速度增加

的高温气体效应。另外，湍流和壁面条件都给

飞行器的热环境预测增加了难度。 

对于确定的物理模型和数学方程，一般可

以获得网格独立性的数值解。计算网格对流场

的影响主要体现在流动结构的分辨率上，对壁

面压力的影响基本可以忽略，但对壁面摩阻和

热流有很大影响。实际上，对于含有众多物理

现象相互干扰（如激波-激波干扰）的复杂流

动，计算网格对流动结构也会产生影响。对于

飞行器壁面气动热的预测，计算值一般随着计

算网格的增大而增大，但在达到最大值后会逐

渐下降并收敛到精确值。 

对于气动热计算所需要的网格尺寸，一般

没有一个统一的要求。在很多情况下如果计算

网格能达到壁面网格雷诺数小于 5，那么气动

热的计算值是非常可信的。但是壁面外的计算

网格也要能合理地分辨流场结构。事实上，计

算格式对所需的计算网格尺寸也有影响。一般

矢通量分裂格式和熵修正后的 Roe 格式对网格

的依赖性较强，AUSM 类格式相对较好。其它如

精确 Riemann 解需要与其它格式一起使用以增

加计算的稳定性。另外，高阶（三阶）的限制

器可以降低数值格式对网格的依赖性，但会增

加收敛难度。值得一提的是，壁面函数的使用

也应该可以降低数值计算对网格的依赖性。 

因此，要提高高超声速流动气动热预测的

精度，一方面要选取或发展有效的物理模型；

另一方面要发展数值技术降低计算对网格的依

赖性。 
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SOME KEY FACTORS ON NUMEIRCAL SIMULATION OF AEROHEATING 
DURING HYPERSONIC FLIGHT 

ZHU Huiyu1     WANG Gang1     SUN Quanhua1,2     FAN Jing1,2 
(1 Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, CAS, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China) 

 (2  Hypersonic Research Center CAS, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China） 

Abstract  Numerical simulation of aeroheating is always the emphasis and challenge for hypersonic flight 
simulation. This paper aims to analyze the causes for the challenge of aeroheating prediction from several 
aspects including physical modeling, mesh design, and algorithm. It discussed the fundamental physical 
phenomena associated with hypersonic flight, studied the effects of numerical mesh on the aeroheating 
prediction, compared the performance of several algorithms, and proposed to employ wall function to improve 
the numerical accuracy. It is found that, numerical simulation could give accuracy results for a given physical 
model, and the difficulties to predict aeroheating rely on the selection of physical model and numerical 
techniques to decease the grid dependence.     

Key words  Hypersonic flow, aeroheating, physical modeling, mesh, algorithm, wall function 


