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摘 要：高超声速边界层是一个基础的科学问题。为了研究高超声速平板边界层的流场特性，结合数值模拟、理论求解和试验

验证三种手段进行综合分析。数值模拟对二维 Navier-Stokes （N-S） 方程采用五阶精度的 WENO 格式离散对流项、六阶中心

格式离散黏性项，时间推进项采用三阶Runge-Kutta 法。理论分析利用四阶Runge-Kutta 结合打靶法求解得到可压缩平板边界

层层流自相似解。试验验证利用中科院力学所JF-12复现风洞测试得到大尺度平板的壁面热流，大尺度的平板模型布置传感器

达到了较高的空间分辨率，可捕捉到之前由于模型尺寸限制而被淹没的物理现象。研究发现，数值模拟高超声速平板边界层时

可以通过给定自相似解的入口条件，规避前缘激波带来的影响；大尺度平板边界层试验重复性好，测量得到的热流在层流阶段

与自相似解以及数值模拟得到的结果符合较好，可为现有的气体模型以及热物性参数模型的完善提供一种新的思路。
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高超声速飞行器在飞行过程中，其近壁面流动具有

很大的动能，而在靠近壁面的边界层内，黏性效应会使

得流速变慢，此时损失的动能部分会转变为气体的内能，

随着边界层内的温度逐渐升高，气体的黏性随温度的升

高而增大，导致边界层变厚。而边界层内的法向压力不

变，温度增加的同时导致密度减小，对边界层内的质量

流而言，密度的减小同样使得边界层变厚，这两种现象

的耦合作用，就使得高超声速边界层厚度的增长比低速

边界层情形更为迅猛，表现出更多不同的特性。而高超

声速边界层发生转捩，其相应的摩阻和热流成倍增加，

严重影响高超声速飞行器的飞行特性[1-5]。因此，研究高

超声速边界层的流场特性具有重大意义。

研究简单构型的流场是研究高超声速边界层的重要

一环。早期，研究人员利用尖锥、钝锥、裙锥、平板、

钝板等简单构型，采用数值模拟、理论分析、风洞试验，

以及飞行试验来研究高超声速条件下边界层的科学问

题[6-14]。不同的研究人员采用不同的研究手段得到了很多

关于高超声速边界层不一致的变化规律，导致目前对高

超声速边界层认识并不透彻[15-22]。因此，对简单基础构型

的流场进行模拟、试验及透彻分析能够有效地推动对高

超声速边界层的认识。目前，地面风洞试验是一种可用

来研究高超声速边界层的行之有效且经济可靠的手段。

传统的研究因试验设备的限制，通常是在高雷诺数 Re、

低总温 T0的来流条件下测试小模型上的边界层演化规律。

中国科学院力学研究所高温气体动力学国家重点实验室 JF-

12 复现高超声速飞行条件激波风洞 （以下简称 JF-12 复现风

洞） 以其独有的驱动方式及创新技术，可实现在低雷诺数

Re、高总温 T0 的来流条件下测试大尺度模型上的边界层

演化规律[23-29]，在此来流条件下边界层厚度趋于一致，同

时降低了流场中物理参数的梯度，延长了物理参数的时

间以及空间尺度。结合大尺度模型布置的传感器达到了

较高的空间分辨率，可捕捉到之前由于模型尺寸限制而

被淹没的物理现象。

平板边界层作为典型的二维边界层流动模型，对于研

究高超声速边界层至关重要，本文对大尺度平板边界层进

行研究，采用高精度的计算格式对来流马赫数 7.0 尖前缘平

板进行数值模拟，并结合高超声速可压缩平板边界层层流

自相似解进行分析。而后利用 JF-12 复现风洞测试得到大
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尺度平板边界层的热流，分析对比高超声速平板边界层的

流动特性。

1　数值模拟

1.1　控制方程

0°迎角尖前缘平板流动是二维流动问题，直角坐标

系( x, y)下二维可压缩流动N-S 的无量纲守恒型方程为
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其中各矢量形式如下
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式中，ρ，u，v，T，p 分别为无量纲的密度、流向速度、法

向速度、温度和压强 （压力）；无量纲特征尺度分别为 ρ∞，

u∞，T∞ 和 ρ∞u2
∞，下标“∞”表示来流参数。长度的无量纲

尺度为 L，Ma∞ 为来流马赫数，γ 为比热[容]比。EE 和 FF 分

别为 x 和 y 方向对流项通量，Ev 和 Fv 分别为 x 和 y 方向黏

性项通量。各黏性应力分量和热流分量分别如下
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本文采用Sutherland 公式计算动力黏度，即

μ = μ∞( T
T∞ ) 3 2

T∞ + Cμ

T + Cμ

（2）

式中，Cμ 为参考温度，本文取为110.4K。

本文的物理模型及计算网格示意图如图 1 所示。当

应对复杂计算域或需要进行网格局部加密情形时，为了

提高计算的精度和效率，计算过程往往需要进行物理空

间和计算空间之间的变换，将物理空间中的不规则网格

上的计算转换到计算空间中规则均匀网格上进行。因此

控制方程也需要通过变换关系实现物理空间 ( x, y)向计算

空间 (ξ,η)的变换。通过坐标变换可得到一般曲线坐标系

下的控制方程

∂U�

∂t
+

∂E�

∂x
+

∂F�

∂y
=

∂E�
v∂x

+
∂F�

v∂y
（3）

式 中 ，U� =JU， E� = J ( )ξx Ev + ξyFv ，F�  = J ( )ηx E + ηyF ，E�
v=

J ( )ξx Ev +ξyFv  ，F�
v=J (ηx Ev+ηyFv )，  J=

|

|

|
||
|
|
| D ( )x,y

D ( )ξ,η

|

|

|
||
|
|
|
= xξ yη-  xη yξ  。

1.2　计算参数和边界条件

本文选择的来流参数与在 JF-12 复现风洞中开展的

大尺度平板边界层试验的其中一次的试验参数一致。来

流气体假设为理想气体，来流参数见表 1。计算中壁面采

用无滑移与等温边界条件，如图 1 所示，其中 AB 给定自

由来流，AD 是固壁，BC和CD 外推边界条件。

1.3　数值方法

本文计算平板边界层时，采用五阶精度的 WENO 格

式[30]离散对流项，其中通量分裂选取的方法为 Steger-

Warming。黏性项采用六阶中心格式进行离散，时间推

进采用三阶 Runge-Kutta 法。为了能得到较好的流场，

表 1　计算来流参数

Table 1　Test flow parameters

单位雷诺数

Re∞ /m

6.08×105

马赫数Ma∞

7.0

密度 ρ∞/（kg/m3）

4.214×10-3

普朗特数 Pr

0.72

速度 u∞/（m/s）

2087

比热比 γ
1.4

温度 T∞/K

221

图 1　计算区域

Fig.1　Computational domain
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计算网格沿流向均匀分布，法向沿壁面加密网格，确保

能准确地捕捉到边界层内物理参数的变化。采用法向加

密网格的目的充分考虑了三个重要因素的影响：（1） 法

向计算域的大小；（2） 近壁面第一个网格到壁面的距

离，（3） 总的节点数目。在流向采用了均匀的网格。通

过网格无关化分析，最终选定计算域 AD=3.0m，AB=

0.8m，沿流向布置 22000 个网格，法向布置 1200 个网

格。计算采用 MPI 并行，并行核数为 192，计算平台为

广州天河二号。

2　理论求解

二维可压缩 N-S 方程进行量纲分析后，忽略其高阶小

量，利用边界层假设 δ < L、Re ≥ 1/δ2 就可以得到二维可压

缩平板边界层方程[31-32]，引入 Illingworth 变换[33]，得到平板

边界层自相似解的控制方程如下

■

■

■

||||

||||

(Cf ″ )' + ff ″ = 0                               

(
C
Pr

g' )' + fg' + C
ue

2

he
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（4）

式中，C = ρμ/ρe μe。ρe, ue, μe 分别为边界层外缘密度、速度

和动力黏度。平板边界层内 Te /T = ρ/ρe，因此 C=C (T )，以

Sutherland 公式计算动力黏度则有

C = ( T
Te ) 0.5

Te + Cμ

T + Cμ

（5）

依据边界条件，平板边界层自相似解方程组为一个

两点边值问题的耦合常微分方程组。利用打靶法结合四

阶 Runge-Kutta 方法求解以上常微分方程组。打靶法一

般用于边值问题求解，其基本思想是将边值问题转化为

初值问题进行求解，根据边界条件寻找与之等价的初始

条件，然后用求解常微分方程初值问题的某种方法去求

解。Runge-Kutta 法求解常微分方程 （初值问题） 是一

种积分方法，其基本思想是在积分过程中对斜率进行预

估校正，提高积分精度。四阶 Runge-Kutta 法求解一阶

微分方程组如下
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利用四阶Runge-Kutta 积分
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因此，对于控制方程进行改写其中关于 f 的控制方程

(Cf ″)' + ff ″ = 0

令 y1 = C (η) f ″，y2 = f '，y3 = f，则该高阶方程改写

为对应的一阶方程组如下
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对于g控制方程
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Pr
，y2 = g，则该高阶方程改写为对应的

一阶方程组为
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通过四阶 Runge-Kutta 法分别求解两个方程，通过参

数 C 在两个方程组之间迭代，在求解 f 方程时，C 为已知函

数，视为关于 η 的函数；在求解关于 g 的方程时，C 是未知

函数，其形式是关于温度的函数。理论分析后计算所得二

维可压缩平板边界层流场参数如图2所示。

3　试验验证
3.1　风洞设备

本文高超声速平板边界层试验研究是在中国科学院力

学研究所高温气体动力学国家重点实验室的 JF-12 复现高

超声速飞行条件激波风洞开展的。图 3(a)给出了 JF-12 复现

风洞的结构图，图 3(b)为风洞照片。风洞的总长度 265m，

包括 6 个主要部分，从右到左分别是 E 形真空罐、试验段、

喷管、被驱动段、驱动段和卸爆段。其中卸爆段和驱动段、

（7）
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驱动段和被驱动段、被驱动段和喷管之间分别由三道不同

的膜片隔开。该风洞利用了反向爆轰驱动技术，驱动能力

强，同时集成应用一系列的延长试验时间的创新技术，达

到了“复现气流总温和总压”“产生纯净试验气体”“满足

基本试验时间需求”和“能够进行全尺寸或接近全尺寸的

大模型试验”4 项关键技术指标，从而实现了高超声速飞行

器地面试验的复现能力，为我国重大工程项目关键技术研

究和高温气体动力学基础研究提供了可靠的地面试验手

段[23-29]。它所达到的主要性能指标如下：（1） 试验气流总

温 1600~3000K；（2） 试验气流总压 2~12MPa；（3） 试验气

流马赫数 Ma 范围 5~9；（4） 风洞喷管出口直径 1.5m/2.5m；

（5） 有效试验时间>100ms；（6） 试验气体为纯净空气。

3.2　试验模型

本文中试验模型为大尺度的尖前缘平板，如图 4 所

示，大尺度平板的流向长 3.2m，展向长 1.2m，沿流向布

置 230 个热流传感器。整个大尺度平板模型被分为 4 个部

分，每个部分沿中心线布置同轴热电偶传感器。图 5 所示

为大尺度平板在风洞中的装置图。图 6 所示为大尺度平板

的传感器布置图，模型最前缘的部分布置了 5 个热流传感

器 （黑色），下游的三块板尺寸一致，其中一块沿中心线

布置热流传感器的分辨率是 5mm，另外两块板沿中心线

布置热流传感器的分辨率是 50mm。这三块下游的板可根

据不同来流工况，以及预计观测的边界层流场阶段进行

更换，以便捕捉到高超声速平板边界层热流的精确变化。

为确保模型表面的粗糙度达到试验要求，以及减小测热

传感器的测量误差，整个平板模型采用了不锈钢材料，

并将 4 块板拼装完成后进行打磨，以最大限度地减小各块

板之间的连接台阶厚度。

为能够有效捕捉平板边界层转捩的特性，结合模型

特点及 JF-12 复现风洞流场条件，选取试验流场见表 2，

三次试验包括两个工况。

3.3　高精度测热传感器

高精度测热传感器为镍铬康铜 E 形同轴热电偶，如图 7

(a)所示为直径 1.4mm 同轴热电偶传感器端面。测热原理是

基于 Seebeck 效应，如图 7(b)所示，在一定温度下，两种不

同导体材料中的自由电子密度会有所差异。在它们的连接

处，由于自由电子扩散，产生扩散电动势，也称为热电动

势。热电动势的大小与两种导体材料的性质和接触点的温

度有关，测量金属受热产生电势差获得节点的温度变化。

同轴热电偶测量热流的原理是根据一维无限长热传导问题

经过 Laplace 变换推导，获得端部热流和温度变化关系式，

进一步类比建立电势差和热流之间的关系。同轴热电偶的

图 4　大尺度平板示意图

Fig.4　Large scale flat plate schematic diagram

图 5　大尺度平板在风洞装置图

Fig.5　Large scale flat plate in wind tunnel installation diagram

图 2　平板边界层理论计算密度云图

Fig.2　Plate boundary layer theory calculation density cloud map

图 3　JF-12 复现风洞

Fig.3　JF-12 duplicated shock tunnel
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抗冲刷能力强、频响较高、可重复使用，是高超声速气动

热环境风洞试验中的重要测量手段。为进一步提高同轴热

电偶性能，降低传感器响应时间，将热电偶传感器与测试

模型齐平安装后，打磨形成节点，如图7(c)所示。

壁面热流 qwall 通过测量温度历程 Tw(t )利用式 （10）

计算可得

qwall(tj )= 2
ρck

π
∑
i = 1

j Tw( )ti  - Tw( )ti -1

tj - ti + tj - ti -1

（10）

式中，ρ, c, k 分别为传感器节点材料的密度、比热容和热传

导系数；Tw,t 分别为所测节点温度和相应的时间。对于镍

铬康铜 E 形同轴热电偶传感器，其打磨后形成的结点金属

为康铜和镍铬的混合物，还有少部分绝缘材料，试验测量

得到该同轴热电偶传感器的 ρck =7950 (W ⋅ s / ( m2 ⋅K ) )。

图 8 是在 JF-12 复现风洞中测试得到平板表面的同轴热电偶

传感器的典型的温度历程曲线。

4　结果及分析

4.1　数值模拟结果分析

通过数值模拟可以精细地观察流场中参数的变化趋

图 6　传感器测点布置图（单位：mm）

Fig.6　Sensor measuring point layout（Unit:mm）

表2　试验流场条件
Table 2　Test flow conditions

车次流场参数

总压p0 /MPa

总温T0 /K

来流马赫数Ma∞

来流单位雷诺数Re∞ /m
-1

工况 I

1.48

2120

7.0

6.08×105

工况 II

3.28

2220

7.0

1.23×106

图 7　同轴热电偶传感器

Fig.7　Coaxial thermocouple sensor

图 8　JF-12 复现风洞测试典型温度-时间曲线

Fig.8　Typical temperature-time curve in JF-12 duplicated

shock tunnel                                                                   

55



气动研究与试验
AERODYNAMIC RESEARCH & EXPERIMENT Sep. 10， 2023 / Vol.1, No.5 

势以及波系结构。图 9 给出了数值模拟得到的密度梯度云

图，观察到一条前缘激波，以及近壁面形成的边界层。

激波从来流段一直蔓延至出口，是一条强度较弱的前缘

激波。在平板流场下游，由于前缘弱激波和边界层相距

较远，能很清晰地分辨出流场中物理参数的变化，且边

界层内部与边界层外缘流场的压力相等，无压力梯度。

与可压缩平板边界层层流自相似解 （以下简称自相似解）

的沿法向无压力梯度的假设相符合，因此下游流场可与

自相似解做比对。而在平板的前缘部分，由于边界层和

激波层的混叠，流向以及法向都存在压力梯度，流场参

数变化复杂。截取流场中离平板前缘较远的下游流场的

位置 （x=0.75m，x=1.50m，x=2.25m） 得到其速度以及温

度剖面如图 10 所示。其中 x 轴表示无量纲的速度和温度，

y轴根据自相似解进行变换，根据自相似解可知[27]

η =
u∞

2ξ
∫

0

y

ρdy (11)

Rex

x
y = ∫

0

η

2 g (η)dη =
Re∞

x
y (12)

通过这种变换，流场型 （速度型、温度型） 变得与

沿物面位置无关，即可以判定流场具有自相似性，反之

亦然。从图 10 中给出的速度、温度剖面可以看出，数值

模拟得到的流场相似性较好，但仍有差异。从图中可知

速度/温度边界层随着向流场下游演化而逐渐变厚，速度/

温度边界层与自相似解差异较大，根据来流速度 99.5% 判

断速度边界层厚度，其比自相似解边界层厚度厚约 3%~

5%。且数值模拟得到的温度边界层其外缘参数与自相似

解并不一致，这也是导致平板边界层非自相似性以及与

自相似解差异较大的原因。

截取流场中同样三个位置处的密度剖面进行分析，

如图 11 所示，其中 x 轴表示无量纲的密度，y 轴是无量纲

的长度。从图 11 中可知，边界层外缘参数与来流参数不

一致，且边界层外缘参数沿流向变化。数值模拟得到平

板边界层与自相似解差异较大的原因是边界层外缘参数与

来流参数不一致。即使前缘激波的强度较弱，但仍导致来

流参数跟激波后的边界层外缘参数不一致。自相似解选取

来流参数作为输入条件，并未考虑前缘激波的影响，而数

值模拟的边界层外缘参数并非来流参数，因此数值模拟得

到的平板边界层与自相似解差异较大。数值模拟得到平板

边界层不具有较好的自相似性，其原因是边界层参数沿流

向变化。边界层外缘参数沿流向的变化类比于自相似解就

是其输入条件一直发生变化，因此数值模拟得到边界层才

不具有较好的自相似性。为了消除前缘激波对数值模拟得

到的边界层与自相似解差异较大的影响，采用将截取的自

相似解作为其流场入口边界条件，如图 12 所示，通过这

种方式可以消除前缘激波的影响，并且缩小计算域，减小

计算量，最终选定计算域AD=1.0m，AB=0.2m。

采用给定自相似解为入口来流条件，其密度梯度云

图 9　平板边界层密度梯度云图

Fig.9　Plate boundary layer density gradient cloud map

图 10　速度/温度边界层

Fig.10　Velocity / temperature boundary layer
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图如图 13 所示。可以看出流场中前缘激波被消除。全流

场中的边界层内部与边界层外缘流场的压力相等，无压

力梯度。利用此处理方法，有效地消除前缘激波对边界

层外缘参数的影响。

截 取 流 场 中 三 个 位 置 处 （x= 0.25m，x= 0.50m，x= 

0.75m） 的密度剖面进行分析，该位置相对自相似解的理

论前缘存在一个补偿距离，在本文中该补偿距离为 1.0m。

如图 14 所示，其中 x 轴表示无量纲的密度，y 轴是无量纲

的长度。通过上述以自相似解作为入口边界条件的处理

方法，边界层外缘参数与来流参数一致，且边界层外缘

参数沿流向不发生变化。

采用上述同样的方法，检测此处理方法下流场是否具

有自相似性，以及与自相似解的匹配程度。其中对 y 方向进

行自相似变换时，需将前缘补偿距离考虑在内。从图 15 中

给出的速度、温度剖面可以看出，数值模拟得到的流场自

相似性较好，且数值模拟的边界层与自相似解符合较好。

4.2　试验结果分析

通过在有效时间内对热流传感器采集到的信号进行处

理，得到大尺度平板边界层内的壁面热流，如图 16 所示，

其中横坐标是当地雷诺数，纵坐标是有量纲的热流值。边

界层从层流转捩成湍流过程中，壁面热流会发生变化，可

以根据多只热流传感器测量的热流的空间分布来判断转捩

的位置，一般认为热流开始升高的位置即为开始转捩的位

置。从图中可知，在工况 I 的来流条件下，整个平板的热流

没有明显的起跳，整个平板为全层流流动。在工况 II 的来

流条件下，壁面热流在 Rex =2.6×106 时开始起跳，判断该

来流条件下发生自然转捩。通过工况 II 两个车次的试验数

据，可以看出JF12风洞运行稳定，试验的重复性较好。

工况 I 和工况 II 的来流马赫数相同，总温几乎一致，

变化较大的是来流的单位 Re∞，因此将三次试验所得到的

壁面热流进行无量纲化

St =
qw

ρeue (haw -hw )
=

qw

ρeuecp (Taw -Tw )
(13)

Taw = T∞ (1 + Pr
γ -1

2
Ma∞

2 ) (14)

图 11　无量纲密度剖面

Fig.11　Dimensionless density profile

图 12　给定自相似解流场入口条件

Fig.12　Given self-similar solution flow field entry conditions

图 13　平板边界层密度梯度云图

Fig.13　Plate boundary layer density gradient cloud map

图 14　无量纲密度剖面

Fig.14　Dimensionless density profile
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式中，qw 为壁面热流，Tw 为壁面温度，Taw 为绝热壁面温

度，T∞ 为来流温度。

无量纲化热流系数如图 17 所示，其中横坐标是当地

雷诺数，纵坐标是无量纲热流系数 St。通过将热流进行

无量纲化，我们可以看到，三次试验的无量纲化热流系

数 St 在层流阶段符合得较好，单位雷诺数的变化不影响

热流系数在层流区的分布。

将试验所得的平板壁面热流与数值模拟以及自相似解

得到的壁面热流比较可知：平板边界层壁面热流在层流阶

段，沿流向逐渐减小，靠近前缘部分的壁面热流变化较为

激烈，而远离平板前缘的壁面热流变化较小，趋于稳定。

数值模拟、试验测量以及理论分析得到平板热流值三者变

化趋势符合较好，但仍然略有差异。其中试验测量得到的

平板壁面热流在层流阶段出现了较小的热流波动。

试验测得的壁面热流与自相似解以及数值模拟的热流

存在差异的原因是真实的且物理存在的，试验气体与不同

假设下的模拟的气体存在差异。数值模拟及自相似解选取

的气体模型均为量热完全气体，动力黏度采用 Sutherland 公

式计算，而传热系数根据 Pr得出。其中壁面热流为

qw = - κ (T ) ( ∂T
∂y )

wall

(15)

受传热系数 κ (T )及壁面的法向温度梯度影响。因此

不同的气体模型及不同的动力黏度模型通过影响传热系

数以及温度梯度而进一步影响壁面热流。本文利用常动

力黏度以及 Sutherland 动力黏度模型计算得到平板温度边

界层如图 18 所示。采用壁面动力黏度作为全流场动力黏

度计算得到的温度边界层，较 Sutherland 动力黏度模型下

计算得到的温度边界层厚，且常动力黏度下的壁面温度

图 15　速度/温度边界层

Fig.15　Velocity / temperature boundary layer

图 16　热流分布

Fig.16　Heat flow distribution

图 17　热流参数分布

Fig.17　Heat flow coefficient distribution
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梯度较小，在冷壁条件下动力黏度随温度变化会抑制温

度边界层的发展，使得壁面温度梯度增大，进而影响其

壁面热流。因此，试验气体和模拟气体得到的温度以及

速度边界层具有差异，进一步影响其传热系数以及壁面

温度梯度，导致试验测量得到的壁面热流与数值模拟以

及理论分析存在差异。因此大尺度平板边界层转捩试验

测试得到的热流分布，可以为数值模拟及理论分析提供

一种新的思路：不仅可以在算法以及入口边界对来流进

行改进，还可以通过对现有的气体模型以及热物性参数

模型进行修正和完善。

5　结论

本文采用数值模拟、理论求解、试验验证三种手段

综合分析高超声速平板边界层的流场特性。通过高精度

的算法对平板边界层进行数值模拟，结合可压缩平板边

界层自相似解进行分析，并利用 JF-12 复现风洞测试得到

高超声速平板边界层的热流，得到结论如下：

(1) 数值模拟得到的边界层不具有较好的自相似性，

是因为前缘激波后的边界层外缘参数不稳定；高超声速

平板边界层可以通过给定自相似解的入口条件，规避前

缘激波带来的影响。

(2) 大尺度平板边界层试验捕捉到了整个层流/转捩/

湍流过程中精细的热流分布，结合数值模拟以及理论分

析，可为现有的气体模型以及热物性参数模型的完善提

供一种新的思路，同时为高超声速数值模拟验证提供了

一个典型的试验对比案例。
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Numerical Simulation and Experimental Study on Hypersonic Plate 

Boundary Layer
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1.State Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, Chinese Academy of Sciences, Beijing 

100190, China 
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Abstract: The hypersonic boundary layer is a basic scientific problem. In order to study the characteristics of the flow field in 

the boundary layer of a hypersonic plate, three methods are combined: numerical simulation, theoretical analysis, and 

experimental verification for comprehensive analysis. The numerical simulation is based on the two-dimensional Navier-

Stokes equation, using the fifth-order weighted essentially non-oscillatory (WENO) scheme and the six-order central 

difference discretization for the convective and viscous terms respectively, and the time term is integrated by the third-order 

Runge-Kutta method. Theoretical analysis uses the fourth-order Runge-Kutta combined with the shooting method to obtain 

the flat-plate laminar boundary layer self-similar solution. The JF-12 duplicated wind tunnel test of the Institute of Mechanics 

has obtained the wall heat flow of large-scale flat plates for analysis. The sensors arranged in the large-scale flat-plate 

model achieve a high spatial resolution and can capture the physical phenomena that were previously submerged due to 

the limitation of the model size. It is found that the numerical simulation of the boundary layer of a flat plate can avoid the 

influence of the leading-edge shock by giving the entrance conditions of the self-similar solution. The large-scale flat-plate 

boundary layer experiment has good reproducibility, and the measured heat flow in the laminar phase agrees well with the 

self-similar solution and the boundary layer obtained by numerical simulation, which can provide a new idea for the 

improvement of existing gas models and thermophysical parameter models.
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