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高超声速飞行器气动热预测技术
研究进展
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摘 要：气动热预测技术是制约高超声速飞行器发展的关键技术之一。飞行器在高速飞行过程中，气动加热对其结构强度

影响显著，严重时甚至可能导致结构损伤，因此，为保障飞行器飞行安全，必须采取有效的热防护措施,而掌握气动热变化规

律是合理设计高超声速飞行器热防护措施的基础，它对于飞行器结构设计、材料选择均有重要的指导意义。本文从试验、工

程计算与数值仿真三个方面系统地归纳、总结国内外学者在气动热预测方面的研究成果，并展望其未来的发展，以期为国内

高超声速飞行器的研制工作提供有益参考与借鉴。
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因气动热所引发的热障问题已成为制约高超声速飞行

器发展的瓶颈。当飞行器作超声速飞行时，机身表面与气

流发生剧烈的摩擦，空气受到阻滞和压缩导致温度急剧上

升，对飞行器形成强烈的热障[1-2]；当飞行速度进一步提高

到高超声速时，空气流动特性还将发生本质的改变，其物理

现象主要体现为薄激波层、熵层、黏性干扰、低密度性及高

温激波层内的真实气体效应[3]。以马赫数Ma>20的再入飞

行器为例，其前缘驻点温度可高达 1×104K以上，在此高温

环境下，不仅其周围空气会发生电离，而且飞行器表面材料

也将发生化学反应，对飞行器造成不可恢复的损伤。因此，

为保证飞行安全，必须采取相应的热防护措施以保证飞行

器结构和内部设置正常工作。

掌握气动热变化规律是高超声速飞行器热防护的关键

技术，但气动热的影响因素众多，要想实现气动热精确的预

测十分困难。从20世纪50年代开始，人们分别采用试验研

究、工程计算，以及数值仿真等技术手段针对气动热问题开

展了大量的研究工作，研究内容也随着高超声速飞行器的

发展不断深化，本文旨在从这三个方面系统地总结当前的

研究进展，并明确后续工作的重点。

1 试验研究
热流测试技术的进步为气动热试验研究奠定了良好的

基础，目前，气动热测量的地面试验都是以各类激波风洞和

常规高超声速风洞为手段，其试验研究内容主要涉及迎角、

钝比率、表面热流分布、激波形状、边界层转捩和非平衡效

应等因素。

20世纪60年代，美国国家航空航天局（NASA）对15°钝锥

体在Ma10.6下的气动热问题进行了试验研究，结果表明，在迎

角为0°时，增大钝比率可降低热流密度并阻止边界层转捩[4]。

1992年，King[5]对5°角锥在Ma3.5下的边界层转捩位置进

行了测量，结果表明，随着横向流动的增加，转捩点的位置发

生了明显改变。

1998 年，S.A. Berry [6]等就 X-34 模型进行了气动热试

验及气动特性分析，借助于磷光测量技术实测了 0°~35°迎

角范围内模型表面的热流分布、流线形式与激波形状，结果

显示，当迎角从8°增至23°时，迎风面热流略有增加，弓形激

波与机翼的相互作用逐渐向机翼内侧移动；且随着马赫数

的不断增大，迎风面上的流动状态从层流转向湍流，中心线

上的转捩位置不断向前缘移动。
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2000 年，Nonaka[7]对速度 2.44 ~3.85km/s、压力 0.56~

20kPa范围的球体绕流进行了试验研究，采用阴影法和纹影

法对球体表面的激波形状及流场进行了可视化处理，试验

结果清楚地展示了冻结流、平衡流、非平衡流之间激波脱体

距离的差距，表明了非平衡效应对流场的影响。

2018年，Borg[8]等在Ma6的静风洞中对飞行姿态下的

HIFiRE-5缩比模型进行了测试，结果表明，偏航角对横向流

失稳的影响要大于迎角的影响，在低噪声水平下，改变1°偏

航角可使得最小横向流转捩雷诺数减小20% 。

事实上，边界层转捩和非平衡效应都是飞行器热防护系

统设计需要面对的难题，其中边界层转捩将产生复杂的、不确

定的纵横向气流扰动及气动加热，但由于风洞试验中各种扰

动的存在，针对边界层转捩的试验研究结果与实际情况存在

较大差距；同时，非平衡效应试验条件的不易满足也制约了气

动热试验研究的发展，虽然有学者进行了一些尝试，但目前这

方面的研究无论是质量上还是数量上都无法满足发展的需

求，未来还需对试验设备及试验能力做进一步的完善。

由于受限于风洞试验设备的模拟能力，地面试验在模型

尺寸、雷诺数和真实气体效应方面均有一定的限制，无法完整

地对各类飞行器真实气动热环境进行模拟，为此，欧美等国家

也开展了大量的飞行试验研究，如 1968 年 NASA 进行的

Reentry F项目[9]、1994年日本HOPE-X计划中的轨道再入飞行

试验[10]等。虽然飞行试验能够获得较为准确的气动热数据，但

其周期长、难度大、耗资巨的特点也决定了它不可能成为气动

热预测研究的主要手段，目前飞行试验数据大多用于数值仿

真结果验证、模型完善及飞行器设计的最终校核。

2 工程计算方法
虽然气动热的复杂性使得其尚无普适的理论预测方

法，但工程计算以其独特的优势，在高超声速飞行器概念设

计阶段扮演着重要角色。工程算法将拟设计的飞行器划分

为无迎角和有迎角两种类型。

对于无迎角的气动热预测问题，工程算法将其划分为

驻点、非驻点层流区、非驻点湍流区分别进行处理。其中，

驻点热流密度采用边界层相似解的近似分析方法或风洞试

验数据关联分析获得的经验公式来进行计算；非驻点层流

流动则假定各热力学参数沿物面切向的变化率远小于沿法

向的变化率，再通过数学变换得到局部相似解，从而推导出

层流的热流密度分布公式；非驻点湍流区主要通过动量积

分方程求解出局部摩擦因数，再根据雷诺比获得传热系数

进而确定湍流边界层加热情况[11]。

由于不同流动区域的气动热计算方法不同，边界层转捩

位置的预测将直接决定工程计算的准确性，对此，人们开发了

多种方法来对转捩点位置进行预测，如经验方法、eN方法、转捩

模式等。值得注意的是，虽然目前大多数计算都采用了地面

和飞行试验获得的转捩准则来对转捩点的位置进行判断，然

而，不同转捩准则下气动热的结果存在一定偏差。

对于有迎角情况，则必须首先根据飞行器的气动外形

分为小宽钝比与大宽钝比两种预测类型，然后再变换至零

迎角条件下进行气动热的计算。

小宽钝比气动热工程预测方法主要有等价锥法和轴对

称比拟法。等价锥法是将有迎角的锥体流动用零迎角的等

价锥替代，适合于小迎角计算，并对于迎风面母线和背风面

母线处的热流均有较为准确的预测能力，但在处理非轴对

称体时则存在较大偏差[12]；轴对称比拟法基于小横向流假

设，通过Manger变化将三维边界层方程简化为准轴对称边

界层方程，再通过一定条件将各条流线上的热流密度与零

迎角下轴对称物体的热流密度联系起来，虽然轴对称比拟

法被认为是当前工程上计算三维边界层传热问题最有效的

方法之一，但该方法中间量迭代计算复杂，通用性较差[13]。

大宽钝比气动热预测主要采用了“片条理论”，它把飞

行器切成二维的片条，并假定这些片条之间没有干扰，然后

将这些二维片条作为二维钝头体来计算其表面热流，再综

合三维效应来对结果进行修正。

对于稀薄流动气动热的预测，桥函数法是目前应用最

为广泛的工程计算方法，它将连续流方法预测值和自由分

子流方法预测值通过函数桥连接获得近似热流，其中

Mattinng[14]和Nomura[15]建立的桥函数最为常用。

桥函数法多用于驻点热流密度以及钝锥体表面热流密

度计算[16-18]，具有较高的计算精度，但也有研究表明，桥函

数法对尖长体及细长体表面热流密度的预测并不理想[19]。

事实上，工程计算方法的不断完善也催生了工程预测

软件的开发。早期著名气动热计算软件MINIVER[20]采用

了常见的热流公式来对驻点、层流区、湍流区分别进行气动

热计算，它适用于完全气体和平衡气体两种情况，但三维计

算有一定的局限性，且无法计算钝锥模型的下游效应[21]。

AEROHEAT是人们早期根据轴对称比拟法开发的一

款经典的气动热计算程序；Zoby等采用适体坐标系，开发

了LATCH计算程序，与AEROHEAT相比，它增强了处理

复杂外形气动热的能力；2006年，Hamilton等对LATCH算

法进行改进，发展了三角形结构化网格的UNLATCH2算

法，它改善了LATCH在结构化网格计算无黏流场方面的
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局限性[22]。

3 数值模拟技术
由于工程算法对飞行器外形的适用性较差，对转捩、激波

以及黏性边界层等物理现象难以准确描述，因此，早期人们只

能通过试验获得复杂流动的流动细节，周期长且耗费巨大。

20世纪80年代后，数值模拟技术的长足进步改变了这种不利

状况，通过求解控制方程继而获得表面热流分布情况，不仅花

费更少、效率更高，且对流动细节的刻画也更为细致，目前数

值模拟方法已经成为气动热预测的重要研究手段。

不同流动区域的气动特性不同，因此当飞行器处于连续

流区和稀薄流区等不同流动区域时，其数值计算方法也有所

差异[23]。

3.1 连续流区气动热数值模拟

在连续流区对N-S方程及其各种近似方程的求解是获

取热流分布的主要途径，随着计算机性能的不断提高，气动

热数值模拟经历了边界层方程、黏性激波层方程、抛物化

N-S方程、全N-S方程等不同的发展历程。

1982 年，Hamilton [24]发展了一种求解二阶边界层方程的

计算方法，并以此获得了飞行器热流分布情况，计算结果表明

边界层方程能够较好地模拟迎角为25°~ 40 °的流动状况。

边界层理论为气动热研究提供了有效的计算方法，但

由于边界层方程本身的局限性，它无法反映出无黏流和黏

流之间的相互干扰机理，因此边界层方程仅适于处理一些

马赫数不太高的简单工况；为了精确地考虑黏性作用，有学

者将激波和物面之间的整个流场作为全黏性处理，建立了

统一的控制方程，形成了黏性激波层理论。

1992年，欧阳水吾[25]等通过对多组元黏性激波层方程

的求解，就包含钝头体气动加热率在内等多个问题进行分

析计算，所得出的各物理量变化规律表明了该计算方法的

合理性。但值得注意的是，由于高雷诺数流动的物面附近

物理量变化非常剧烈，黏性激波层方程的求解需要采用许

多特殊的数值方法，计算过程复杂，通用性较差。

由定常N-S方程舍去含有流向导数黏性项的抛物化N-S

方程（PN-S方程），在各类高超声速飞行器绕流问题中获得了

较好的应用，如 20世纪 90年代，Lawrance[26]将TVD格式应用

于PN-S方程的空间推进算法中，对半角为 10°的圆锥流动进

行求解，给出了三个不同迎角下圆锥的热流密度，计算结果与

试验结果较好吻合；2002年，NASA通过求解 PN-S方程获得

了X-43前机身，以及整流罩前端的气动热分布情况[27]，进一步

丰富了PN-S方程数值解法在高超声速飞行器领域的应用。

虽然通过简化N-S方程获取气动热分布的PN-S方法

在早期取得了丰富的研究成果，但与全N-S方程相比，两者

还是存在一定的误差，随着计算机性能的提升，对全N-S方

程进行求解成为现实，该方法越来越多地被应用到气动热

数值计算中。在21世纪初期，贺国宏[28]通过求解N-S方程

对钝锥和钝双锥流动进行了数值模拟，计算结果不仅精确

地模拟了迎风区的热流分布，还准确地刻画了钝锥背风区

气流分离、双锥交接区域热流变化等一系列现象。

事实上，除控制方程外，气动热数值模拟计算的结果还

受到差分格式、网格分布、限制器和湍流模型等多个因素的

影响，为此，国内外学者针对这些影响因素开展了较为系统

的研究工作。

当流动中存在间断时，中心型格式通常需要添加人工黏

性来抑制振荡，它极易造成污染、影响计算精度，因此从 20世

纪80年代开始，各类迎风格式成为数值计算的主流格式。

2003 年，李君哲[29]等分别选用 FDS 格式、FVS 格式、

AUSM+三种迎风格式以及一种中心差分格式对二维圆柱

绕流和钝双锥绕流进行计算，结果表明，三种迎风格式的数

值计算精度明显优于中心差分格式，其中 AUSM+格式和

FDS格式更为逼近试验数据。

气动热计算网格的选择十分苛刻，有时需要根据数值

计算结果对网格进行多次调整，这也是数值计算过程中较

为耗时的部分。

物面第一层网格高度对数值计算结果影响较大，许多

文献将其作为重要参数加以分析。1998年，Lee[30]等在钝

头体气动热计算中探讨了网格相关性问题，结果表明，在其

他条件均不改变的情况下，壁面网格雷诺数扩大一倍，计算

结果偏差值能达到20%以上。由此可见，气动热能否精确

求解，与近壁面的网格尺寸有着直接关系。

2016年，张翔[31]以二维圆柱绕流为例分析了网格雷诺

数对热流计算结果的影响。结果表明，气动热计算中通常

需要保持网格雷诺数小于10这一最低要求，而网格雷诺数

小于8即可获得收敛结果。目前人们广泛根据网格雷诺数

来确定第一层计算网格高度，但也有研究表明这种方法并

不总是可靠的，例如，Gao[32]在圆柱体绕流计算中发现，根据

网格雷诺数确定的第一层网格高度偏大，若要达到计算要

求至少还需要减小一个数量级。

为了避免结果振荡，计算过程中通常需引入限制器对插

值梯度进行限制[33]，各种限制器的精度和耗散性不同，曾有学

者认为限制器对计算精度的影响甚至要大于计算格式。

杨建龙[34]分别采用 minmod、Van Leer 和 Osher-C 三种
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限制器对双锥模型外部流场进行了数值模拟，结果表明，采

用minmod限制器获得的最大热流值与热流分布特性明显

优于其余两种限制器。Zhang[35]将传统的MUSCL型限制器与

多维限制器进行对比分析，结果表明，Van Leer限制器是传统

MUSCL型限制器中考虑鲁棒性和准确性的最佳选择，而多维

限制器则在这两方面比其他所有传统限制器表现得更为优

秀。赵雅甜[36]发展了一种新型三阶TVD限制器并对其进行了

性能分析，结果表明，该限制器在复杂外形气动热算例中均表

现出更好的适应性以及气动热预测能力，与double minmod限

制器相比，计算精度更高；与minmod限制器相比，具有良好的

间断分辨率且避免了过多的数值耗散。

自流体力学问世以来，湍流一直是各类流动问题的难点，

但到目前为止，人们对于湍流气动热的预测结果并不理

想[37-38]，如 GASP程序对X-33模型湍流中心线上的计算结果

就比试验值偏小 30% ~ 40%。目前湍流的数值模拟方法包括

雷诺平均N-S方程求解、大涡模拟、分离涡流模拟以及直接数

值模拟等，但考虑到鲁棒性以及计算效率的限制，求解雷诺平

均N-S方程（RAN-S）仍是目前采用的主要研究手段。

随着数值计算方法日趋成熟，对于复杂流动的工程算

法逐步让位于数值计算，因此，开发专业计算软件成为了热

门，对此，NASA Langley研究中心、Ames研究中心及波音

公司做了大量工作，其中比较著名的有 LAURA[39]程序和

GASP[40]程序，其有效性已被多个飞行试验以及地面试验所

证实[41]。目前国外这些气动热数值计算软件已较为成熟，

对于特定构型有较高的计算精度，相比之下，我国仍缺乏高

效、可靠的气动热模拟工具。

3.2 稀薄流区气动热数值模拟

从 6×104 m高空开始，气体性质逐渐偏离连续介质，飞

行器的气动特性亦发生了显著变化，在各类稀薄流动中，自

由分子流由于可以忽略气体速度分布函数的变化，通常可

以根据气体分子动理论获得解析解[42]，而滑移流区以及过

渡流区的气动热预测则较为困难。

目前针对滑移流区和过渡流区的数值模拟方法主要有

两种：采用滑移边界条件计算流体力学（CFD）方法和基于

分子动力学的直接模拟蒙特卡罗（DSMC）法。

在滑移流域，其主流场中的流动依然适用于连续介质假

设，因此相较于复杂的DSMC算法，人们更倾向于应用滑移

条件来对N-S方程的应用范围进行拓展。目前广泛采用的

有Maxwell滑移条件、Gokcen滑移条件以及Lockerby滑移条

件。Lofthouse[43]分析了该方法在滑移流域的适用性并对三

种滑移条件进行比较，结果表明，当克努森数Kn∞ ≤ 0.25时，

带滑移边界的CFD方法与DSMC方法预测值误差＜5% ，而

且极大地缩短了计算时间。在三种滑移条件中，Gocken条

件所得到的计算结果最好，但也最为耗时。

DSMC方法是由Bird[44]首先提出的。该方法采用了大量

模拟分子代替真实气体分子来进行分子运动和碰撞过程的解

耦运算，待流场中分子数量趋于稳定后再通过统计采样的方

式获得宏观计算结果。由于DSMC方法是从微观气体分子入

手，本质上更接近于真实的气体运动状态和能量交换过程，因

此在处理稀薄流气动热问题上具有天然的优势。

2013 年，Prasanth[45] 对 DSMC 方法的限制条件进行了

系统的总结，提出了计算结果的准确性必须满足的三个条

件：网格小于分子的平均自由程、碰撞网格大小（每个网格

中模拟的分子数）满足计算需求以及时间步长小于分子的

平均碰撞时间。依据Prasanth研究结果，小Kn流动需要采

用高精度网格并消耗大量的计算资源，所以DSMC方法多

用于稀薄程度较大的过渡流区。

DSMC方法的有效性已被多次证明并取得了一系列成

果，例如，2007年，Liechty[46]运用DSMC方法计算了火星侦

察轨道飞行器（MRO）在不同迎角、侧滑角下的传热系数，

计算结果与飞行试验结果较为吻合，证实了该方法在过渡

流区的有效性；2015年，Sengil[47]采用二维DSMC求解器分

析了不同几何外形对气动特性的影响；2019年，NASA采用

DSMC并行计算软件DAC对空心圆柱和空心方形棱柱的

气动热环境进行模拟，并对迎角、壁厚以及Kn等重要参数

对气动加热的影响进行了分析[48]。

目前，DSMC 方法已被公认为处理稀薄流动最成功的办

法，但庞大的计算量限制了其发展，为此，许多学者对其进行

了优化，在诸多优化算法中以DSMC/N-S耦合算法最为常见。

2005 年，Lian[49]提出一种基于非结构网格的 DSMC/N-S 耦合

算法，它不仅能够细致刻画连续介质失效带来的一系列物理

现象，而且能够对楔形表面前缘的非平衡效应进行准确的预

测；2018年，Xu[50]提出了一种基于自适应结构化/非结构化重

叠网格的耦合算法，该方法综合了结构化网格和非结构化网

格的优点，不仅可以高精度地研究流动中的各种特性，在计算

速度方面比全DSMC方法提高了近三倍左右。

除了对耦合算法进行改进，完善连续介质失效边界的

准确判定和分析连续假设失效所带来的影响也是研究热

点。由于连续介质失效准则与耦合算法的计算效率息息相

关，为此，研究者提出了一系列准则数来对失效边界进行准

确划分，如P参数、当地克努森数Kn l、局部克努森数Knp等。

多数情况下采用的是Knp作为判定准则，当Knp ≥0.05时则
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认为连续方程失效[51]；但也有研究表明，该结论并不一定适

用。2019年，午辛暄[52]对不同物理问题所体现的失效准则

数进行了区分，其结论是，对于平板流动结构采用全局Kn

作为失效准则更为合适，其失效大小为Kn ≥ 0.01；而采用

Knp则不够准确。

连续假设失效的影响通过量化CFD 方法计算误差来

体现。Lofthouse[53]分别采用 CFD 方法和 DSMC 方法对不

同稀薄程度的氩气圆柱绕流进行模拟。结果表明，随着稀

薄程度的不断增大，两种方法对气动热峰值的预测差异从

Kn = 0.002时不足 1% 逐渐增加到 Kn = 0.25时的 30% 以

上。连续介质失效的研究对耦合算法有重要意义，随着该

部分理论的逐渐完善，算法的计算效率将进一步提高。

目前带滑移边界条件的 CFD 方法以及 DSMC 类算法

在稀薄气体气动热中广泛使用，但也有学者尝试通过高阶

Boltzmann 方程来获得稀薄流动气动热的分布情况，如

Burnett方程[54]及Eu方程[55]等。虽然有相关研究表明这些

方程在计算中有一定的优势，但一些难以解决的问题仍限

制着其在气动热领域的应用。随着该部分理论的进一步完

善，拓展的流体动力学方程也许将成为预测稀薄流区气动

热的又一重要工具。

4 结束语
目前的风洞试验设备无法对真实飞行环境进行高品质的

复现，尤其是对稀薄流动以及非平衡效应难以模拟，因此，对

现有风洞进行改造升级，拓展其功能，研制开发一些新概念风

洞来适用于未来高超声速飞行器发展将势在必行。

（1）发展可适用于不同几何体稀薄流动的桥函数，完

善与拓展工程计算方法的使用范围是有现实意义的。

（2）采用高分辨率、高精度的差分形式求解全N-S方

程是连续流区气动热预测技术的发展方向，同时计算格式、

网格效应、限制器以及湍流模型等数值计算理论的完善将

进一步增强对复杂工况的气动热预测的准确性。

（3）稀薄流动的连续假设失效对气动热预测技术提出

了新的挑战，其中滑移流区和过渡流区的气动热预测较为

困难，因此继续完善滑移边界条件以及DSMC方法将会是

未来稀薄流动气动热发展的重点。
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Abstract: Aeroheating prediction technology is one of the key problems which restrict the development of hypersonic

aircraft. When the aircraft is flying at high speed, aerodynamic heating affects the structure intensely, and even cause

structural damage in some severe cases. Therefore, in order to ensure the flight safety of aircraft, the thermal

protection system must be adopted, and to master the changing rules of aeroheating prediction is the basis for it,

which has important guiding significance for aircraft structure design and material selection. From the aspects of

experiments, engineering computation methods and numerical simulations, this paper aims to systematically

summarize the research results, and explore future development in order to provide useful references for domestic

hypersonic aircraft development.
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