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连续流区非线性本构模型及求解算法研究
与实验验证

曾舒华，赵文文，江中正，陈伟芳

（浙江大学 航空航天学院，杭州 310027）

摘　　　  要：    结合数值模拟和风洞试验技术，在高超声速连续流条件下对非线性耦合本构关系（NCCR）模型

和由量纲分析推导得到的简化广义动力学（SGH）模型开展研究。基于小型高超声速风洞试验系统，在不同

来流条件下对类 HB2（hypervelocity ballistic model 2）标模和钝锥模型的气动力和物面压力进行了风洞试验测

量。同时在三维有限体积框架下，分别采用分裂算法和耦合算法的 NCCR模型、SGH模型对试验工况下的标

模开展数值计算。结果表明：NCCR模型和 SGH模型得到的气动力系数和物面压力均与 Navier-Stokes（NS）方

程解一致，并与风洞试验数据吻合较好；采用分裂算法的 NCCR模型在类 HB2头部膨胀拐角处预测的摩阻 /

热流系数明显低于 NS方程解，而采用耦合算法的 NCCR模型解与 NS方程基本一致。计算结果和实验数据

对比表明，NCCR模型和 SGH模型在高超声速连续流中的准确性得到充分验证，此外，NCCR模型的分裂算

法在三维高速流动中的适用性需进一步完善。
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Numerical investigation and experimental validation of nonlinear
constitutive models with solving algorithms in continuum flows

ZENG Shuhua， ZHAO Wenwen， JIANG Zhongzheng， CHEN Weifang

（School of Aeronautics and Astronautics，Zhejiang University，Hangzhou 310027，China）

Abstract:   Combined  with  numerical  simulation  and  wind  tunnel  test  technology， the  nonlinear
coupled constitutive relations (NCCR) model and the simplified generalized hydrodynamic (SGH) model
derived  by  dimensional  analysis  in  hypersonic  continuum  flows  were  studied.  Based  on  the  hypersonic
wind tunnel test system，the aerodynamic force and surface pressure of the type hypervelocity Ballistic 2
(HB2)  standard  model  and  the  blunt  cone  were  measured  under  different  flow  conditions.  Meanwhile，
under  the  three-dimensional  finite  volume  framework， the  NCCR  model  with  decomposed  and
undecomposed algorithm and SGH model were used for numerical investigation of the flight models under
the  test  conditions.  Result  showed  that， the  aerodynamic  force  and  surface  pressure  obtained  by  NCCR
model and SGH model were consistent with the solutions of Navier-Stokes (NS) equations as well as the
data measured in the wind tunnel. However，the friction/heat flux coefficients predicted by NCCR model
with  decomposed  algorithm  at  the  expansion  corner  of  head  of  type  HB2  were  lower  than  those  of  NS
equations，while  the  NCCR  model  with  undecomposed  algorithm  was  consistent  with  NS  solver.  The
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computational results and experimental data showed that the accuracy of NCCR model and SGH model in
hypersonic continuous flow was validated，and the applicability of decomposed algorithm of NCCR model
in three-dimensional high-speed flows shall be further improved.

Keywords:   hypersonic flow；wind tunnel test；nonlinear coupled constitutive relations；
undecomposed algorithm；decomposed algorithm；dimensional analysis
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高超声速飞行器作为航空航天领域的关键颠

覆性技术，近年来受到各国广泛关注，而准确、快

速评估其气动性能是发展高超声速飞行器关键的

核心技术之一[1]。随着高性能计算机和风洞实验

设备的发展，新的高超声速风洞试验与测量手段

和 计 算 流 体 力 学（computational  fluid  dynamics,
CFD）模型及数值方法迅速涌现，并相辅相成。风

洞试验结果为 CFD的验证与确认提供了丰富的

数据，而 CFD也在风洞设计和运行初期发挥着不

可替代的作用。数值与实验手段进行气动预测的

精度和复杂流场的精细化模拟决定了邻近空间高

超声速飞行的成败和品质，对高超声速空气动力

学，尤其是连续-稀薄非平衡耦合流动问题的准确

求解，提出了巨大的挑战和严苛的工程需求 [2-3]。

为了衡量气体流动的稀薄程度，一般会引入由分

子平均自由程与宏观参考特征尺度的比值，即克

努森数（Knudsen,  ）数，作为流动区域的判断参

数，据此可将流动划分为连续流（ ），滑

移流（ ），过渡流（ ）与

自由分子流（ ）这四部分。目前，对于连续-
稀薄多流域流动现象的描述，有基于仿真粒子微

观方法[4]、基于 Boltzmann方程及其模型方程的

介观统一算法[5-8] 及基于高阶本构模型的宏观矩

方法[9-10] 这三类基本方法。其中宏观矩方法由于

具备高效计算效率和工程化应用两个方面的天然

潜力，国内外学者发展了一系列高阶矩方程形式。

这些高阶宏观方程主要包括两大宏观方程体系，

以 Chapman-Enskog展开 [11] 为基础的 Burnett方
程[12] 和Grad矩方法[13]，以及与其相关的许多改进方

案[14-15]。然而，正如 Lockerby在文献 [16]中指出，

目前大量高阶本构模型层出不穷的原因之一就是

这些高阶宏观方程在应用的过程中或多或少面临

数值和物理不稳定性的问题，甚至产生非物理的

预测结果。在非平衡流动的实际预测过程中，没

有一个方程组能够显现出绝对的优越性，究竟哪

一个方程组是描述各流域流动“最优”选择仍是一

个有待深入探讨的问题。

在 Burnett方程和 Grad矩方法等宏观矩方法

遇到发展瓶颈时，加拿大的 Eu教授另辟蹊径，结

合非平衡集成方法对 Boltzmann方程进行了模型

化处理[17-18]，在广义流体动力学理论的框架下提

出了广义流体动力学方程（Generalized  Hydro-
dynamic Equations, GHE）。这套模型方程的核心

亮点在于构建了一个非平衡态函数[19]，建立了非

平衡态到平衡态的非线性熵增耗散模型，巧妙地

处理了 Boltzmann方程的碰撞项，使得这一理论

从一开始就严格满足 Boltzmann-H熵增定理。随

后Myong[20] 在 Eu绝热假设和封闭假设基础上，

对广义流体动力学方程中高阶非守恒量的时间项

和对流项进行简化处理得到了非线性耦合本构

（nonlinear  coupled  constitutive  relations,  NCCR）模

型[21]；NCCR模型自提出以来得到了国内外很多

学者的深入研究和理论验证[22-25]，在求解算法、边

界条件和热化学非平衡流动等方面进展显著，同

时在一维激波结构[26]、Couette流 [27]、三维复杂飞

行器绕流[28] 等一系列典型稀薄非平衡流动中被

证实均能捕捉到比 Navier-Stokes（NS）方程更为精

确的流动信息。本文采用量纲分析对广义流体动

力学方程进行简化推导也可得到文献 [20, 22]提
及过的最简高阶非线性本构模型，为避免混淆，

一般把该简化后的非守恒量本构模型记为简化广

义动力学（simplified generalized hydrodynamic, SGH）

模型。虽然这些高阶非线性本构模型在一定程度

上能够对滑移-过渡非平衡流动进行准确模拟，但

作为一类多尺度计算模型，它们必须具备渐进保

持（asymptotic preserving, AP）这一重要特性 [29]，即

在近连续流需准确回归到线性 NS本构模型解。

此外，目前对 SGH模型的理论研究甚少，并且对

NCCR模型的两种求解算法（分裂算法和耦合算

法）以及 SGH模型在近连续流的有效性验证仅限

于理论推导和与其他数值方法的比较，实验验证

方面的研究工作寥寥。这两个非线性本构模型在

应用于连续-稀薄耦合流动和实际工程计算之前，

迫切需要一些地面风洞实验数据对其求解算法

和在近连续流回归线性本构方程这一重要性质进

行实验验证与确认。为满足这一需求，浙江大学

在 2018年搭建了高超声速风洞试验平台，目前已

具备飞行器气动力/热测量、流动显示等实验研究
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能力。

本文基于该高超声速风洞试验平台，对类

HB2（Hypervelocity  Ballistic  model  2）标模和钝锥

模型在高超声速连续流开展风洞试验与 NS线性

本构关系、NCCR和 SGH模型的数值计算。通过

对比不同攻角和来流马赫数下的飞行器气动力、

物面压力和激波脱体距离等计算结果和实验数据，

对求解 NCCR模型的分裂算法和耦合算法的差

异进行了比较分析，并验证了 NCCR和 SGH模型

描述高超声速连续流的能力和准确性。

 1    广义流体动力学方程和本构模型

 1.1   广义流体动力学方程

双原子气体的广义流体动力学方程是在

Boltzmann-Curtiss方程 [30] 和 1阶累积量展开 [31] 的

基础上推导得到，可写为

∂ρ

∂t
+∇ ·（ρu）= 0 （1）

∂ρu
∂t
+∇ ·（ρuu+ pI）+∇ ·（Π +∆I）= 0 （2）

∂ρE
∂t
+∇ · [（ρE+ p）u

]
+∇ · [（Π +∆I）·u + Q

]
= 0

（3）

ρ
D
Dt

(
Π

ρ

)
+∇ ·ψ（4）+

2[Π · ∇u]（2）
+2（p+∆）[∇u]（2）= − p

η
Πq（κ）

（4）

ρ
D
Dt

(
∆

ρ

)
+∇ ·ψ（5）+

2γ′（Π +∆I）: ∇u+
2
3
γ′p∇ ·u = − 2p

3ηb
γ′∆q（κ）

（5）

ρ
D
Dt

(
Q
ρ

)
+∇ ·ψ（6）+φ（3）: ∇u+Q · ∇u+Π · cp∇T +（p+∆）cp∇T−

∇ · [（p+∆）I+Π
]

ρ
·（Π +∆I）= −

pcp

λ
Qq（κ）

（6）

ρ、t、u、E、p、T

Π、∆、Q、I、cp

η、ηb、λ

γ′ =（5−3γ）/2 γ

[∇u]（2） ∇u ψ（4）、ψ（5）、

ψ（6）、φ（3）: ∇u q（κ） κ

κ

式中 分别为密度、时间、速度、

能量、压力和温度， 分别为剪切

应力张量、附加体积应力、热流、单位矩阵和气

体的定压比热； 为剪切黏度、体积黏度

和热传导系数； ， 为气体的比热

比； 为 的 2阶无迹对称张量；

为未封闭的高阶项； 为 的反

双曲正弦函数，其中 为趋于近平衡态的 Rayleigh-

Onsager耗散函数

κ =
（mkB）

1
4

√
2d

· T
1
4

p

(
Π :Π

2η
+γ′
∆2

ηb
+

Q ·Q
λT

) 1
2
（7）

m kB d式中 为分子质量， 为玻耳兹曼常数， 为分子

直径。

 1.2   非线性耦合本构模型

ψ（4）= ψ（5）= ψ（6）= 0

φ（3）: ∇u

和 Grad矩方法一样，Eu根据修正矩方法 [19]

得到的广义流体动力学方程也含有更高阶的高阶

矩，仍是一个未封闭的系统。Eu为了封闭该系统，

提出了一套有别于 Grad封闭[13] 的简单封闭方法，

即直接假设高阶矩 。此外，

Eu根据十三矩的做法，直接将与高阶矩有关的项

截断不予考虑。Myong对这一策略进行

了物理解释，并称这种封闭方式为平衡封闭 [32]。

经过 Eu封闭、绝热假设理论和 Myong简化后根

据 Eu高阶矩封闭、绝热假设 [17] 和 Myong的简化

方法[20]，广义流体学方程组中高阶量的演化方程

被简化为一组非线性代数方程系统，被称为非线

性耦合本构关系（NCCR）模型[33]，其表达形式如下

Πq（κ）= −2
η

p
[Π · ∇u]（2）−2（p+∆）

η

p
[∇u]（2）

（8）

∆q（κ）= −3
ηb

p
（Π +∆I）: ∇u−ηb∇ ·u （9）

Qq（κ）= −λ
p
Π · ∇T − λ

p
（p+∆）∇T （10）

 1.3   简化广义动力学模型

c Nδ

简化广义动力学（SGH）模型是在无量纲化的

广义流体动力学方程基础上经过量纲分析推导而

来。本文参照文献 [22]中的无量纲方式对封闭

简化后的广义流体动力学方程（式（1）～式（6））进
行无量纲化，同时定义常数 和无量纲组合参数 ：

c =（mkBT∞）
1
4
η
− 1

2
∞

2d∞
（11）

η∞
ρ∞a∞L0

= Nδ =
Ma∞
Re∞

（12）

∞
L0 a∞ Ma∞、Re∞

式中带有下标“ ”的物理量均代表来流参考值，

为特征长度、 为来流声速， 分别为
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∗

来流马赫数和来流雷诺数。最终式（1）～式（6）无
量纲化后的形式如下（为方便记录，方程中的无量

纲参数均省略“ ”标记）：

2[Π · ∇u]（2）
+2∆[∇u]（2）

+

1
Nδ
· p
η

{
2η[∇u]（2）

+Πq（Nδκ）
}
= 0

（13）

2γ′（Π +∆I）: ∇u+
1
Nδ
· 2γ

′p
3ηb

{
ηb∇ ·u+∆q（Nδκ）

}
= 0

（14）

Q · ∇u− ∇ ·
[
（p+Nδ∆）I+NδΠ

]
ερ

·（Π +∆I）+

Pr（Π · ∇T +∆ · ∇T）+
Pr
Nδ
· p
λ

{
λ∇T +Qq（Nδκ）

}
= 0

（15）

κ =
c
p

[
Π :Π +

2γ′

fb
∆∆+

Q ·Q
T /2ε

] 1
2

Pr

ε =
1

Pr（γ−1）
fb

式中 ， 为普朗特数，

， 为体积黏度和剪切黏度的比值。

Nδ Kn

参考文献 [3]中马赫数、雷诺数和克努森数

三者的关系， 也可表示为克努森数 的函数，有

Nδ =
Kn

1.26
√
γ

（16）

γ = 1.4不妨设定 ，则
Nδ = 1 Kn = 1.491
Nδ = 0.1 Kn = 0.149 1
Nδ = 6.708×10−3 Kn = 0.01

（17）

Nδ < 0.1 1/Nδ

1/Nδ

当 时，含 的项比不含这一参数的

项大一个量级以上，此时可忽略后者达到近似简

化的目的。而文献 [20]给出了另一种合理解释：

由于式（13）～式（15）中不含 的项起源于运动

学并且主要负责不同的不可逆输运方式之间的耦

合，故可忽略；同时保留非线性耗散项不变，以保

证该方程仍具备对气体分子碰撞产生的非线性耗

散量准确描述的能力。按照量纲分析这一策略简

化得到的模型被称为简化广义动力学（SGH）模型，

表达如下

ΠSGHq（Nδκ）= −2η[∇u]（2） （18）

∆SGHq（Nδκ）= −ηb∇ ·u （19）

QSGHq（Nδκ）= −λ∇T （20）

从式（17）可推测，SGH模型（式（18）～式（20））
可计算范围囊括连续流、滑移流乃至弱过渡流域，

本文目前只验证其在高超声速连续流的准确性，

后续将进一步探究 SGH模型模拟非平衡流的能

力。为方便对比，现给出无量纲化后的 NCCR模型

ΠNCCRq（Nδκ）= −2η[∇u]（2）−2Nδη
∆NCCR

p
[∇u]（2）−

2Nδ
η

p
[ΠNCCR · ∇u]（2）

（21）

∆NCCRq（Nδκ）= −ηb∇ ·u−

3Nδ
ηb

p
（ΠNCCR+∆NCCRI）: ∇u

（22）

QNCCRq（Nδκ）= −λ∇T−

Nδ
λ

p
ΠNCCR · ∇T −Nδ

λ

p
∆NCCR · ∇T

（23）

和线性 NS本构模型

ΠNS = −2η[∇u]（2） （24）

∆NS = −ηb∇ ·u （25）

QNS = −λ∇T （26）

∆ = 0

式（18）～式（20）、式（21）～式（23）和式（24）～
式（26）均是针对单组分双原子气体而言，相应单

原子气体的非守恒量本构模型不需考虑附加体积

应力，即令 ，其余保持不变。本文研究的来

流气体均为空气，故采用双原子气体非守恒量本

构模型。

 2    计算方法

 2.1   分裂算法

xi Πxi x j、∆ Qxi

uxi、vxi、wxi Txi

NCCR模型由于高阶非守恒量的非线性特点

和相互耦合关系，直接数值求解难度很大。为解

决这一问题，Myong[21] 提出了 NCCR模型的分裂

算法，通过单一方向上的简单迭代进行求解，并

首先将分裂算法应用在一维激波结构、二维简单

外形问题上，得到了优于 NS方程的结果，拓展了

NS方程流动模拟范围。该分裂算法通过将沿某

个坐标 方向的应力 和热流 简化为只

受该方向的速度梯度 和温度梯度

的影响，把三维非线性耦合本构关系分裂为几个

方向上互不干扰的一维问题。同时，将每个方向

上的流动关系按流动性质近似分解为一个压缩膨

胀流动求解器和两个剪切流动求解器的线性叠加。

然后将 3个方向得到的剪切应力、附加正应力和

热流叠加即可近似求得非线性耦合本构关系的解。

最后将该近似解代入三大守恒方程对守恒量进行

计算，剩下的计算过程和求解 NS方程一致，在此

不再赘述。
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 2.2   耦合算法

x =（Π̂xx, Π̂yy,

Π̂xy, Π̂xz, Π̂yz, Q̂x, Q̂y, Q̂z, ∆̂）

F（x）= 0

分裂算法尽管最大程度地保证了 NCCR模型

的求解收敛性，然而经过坐标分裂和流动模型简

化后，分裂算法忽略了真实流动中的维度耦合及

非守恒量之间的相互耦合关系，这会导致其在三

维复杂流动问题的求解上存在缺陷。由于简化丢

失的信息可能使得流动物理量不守恒，在一些膨

胀流动区域容易出现负密度等物理量的非物理解，

从而导致计算不稳定[34]。为此，江中正和赵文文

等人发展了耦合算法[35]，通过一种耦合思想直接

完整地求解 NCCR模型。通过引进 Rayleigh-On-
sager耗散函数，将适用于双原子气体的 NCCR
模型（式（8）～式（10））表达为关于

这 9个变量的非线性代

数方程组，即。 目前并没有对一般非性

线代数方程组的普适性解法，该方程组的求解仍

需借助数值迭代方法。因此，本文采用结合不动

点迭代和牛顿迭代的混合迭代算法[35] 对 NC-
CR模型进行求解；而对于 SGH模型，简单代入三

大守恒方程或借助迭代方法即可准确快速求解。

 3    地面实验设备

 3.1   高超声速风洞

ϕ120 mm

120 mm

浙江大学 高超声速风洞（喷管出口

直径为 ）于 2018年建成，已具备高速飞行

器气动力/热测量、表面压力分布测量、流场显示

等实验研究能力。该风洞采用吹-吸气方式运行，

通过更换喷管喉道实现不同马赫数运行；采用蓄

热式电加热器加热气体来提高来流总温，以防止

实验气体在试验段冷凝，基本性能参数如表 1所

示。本文采用的类 HB2标模气动力和钝锥模型

表面压力的测量数据均来源于该风洞系统。
 
 

表 1    ϕ120 mm高超声速风洞性能参数

Table 1    Performance parameters of ϕ120 mm hypersonic

wind tunnel

风洞参数 数值及详情

来流马赫数范围 5～7

mm喷管出口直径/ 120

K来流最大总温/ 500

MPa总压范围/ 0.1～1.0

s工作时间 t/ ≥15
 

 3.2   实验模型和试验条件

如图 1所示，类 HB2标模作为弹道式导弹布

局的典型方案，由钝头、锥体、柱体和扩张裙体等

Ma∞ = 5

组成，总长为 122.50 mm，柱段直径为 25.00 mm，

裙底直径为 40.00 mm。类 HB2标模的柱/裙拐角

处有斜激波诱导的边界层分离，头部有弓形激波，

同时又存在拐角膨胀，因其绕流流场存在极其丰

富的流动现象，已广泛作为数值方法的验证、风

洞校核和流动机理分析的标准试验模型[36]。本文

在来流马赫数 的条件下，对类 HB2标模

的 5个不同飞行攻角下的气动力数据进行了实验

测量。实验工质为纯净干燥的空气，具体试验条

件如表 2所示。
 
 

零攻角时
的驻点线

ϕ2
5

ϕ1
4

ϕ1
5

61.4±0.02

32.4
2

90.1
122.5±0.02

图 1    类 HB2标模（单位：mm）

Fig. 1    Type HB2 standard model （unit: mm）
 
 

表 2    类 HB2标模的试验条件

Table 2    Experimental conditions for type HB2 model

参数
工况编号

1 2 3 4 5

马赫数 5 5 5 5 5

攻角/（°） −4 −2 0 2 4

kPa总压/ 451 401 494 346 401

K总温/ 415 417 410 402 417

Pa静压/ 852 758 934 654 758

K静温/ 69.2 69.5 68.3 67.0 69.5

K壁温/ 300 300 300 300 300

m/s速度/（ ） 834 836 829 820 836
 

本文研究的另一个风洞试验模型是一个半锥

角为 9°的钝锥，其头部半径为 9.00 mm，总长为

77.74 mm，如图 2所示。表 3给出了试验来流条
 

30°

30°
21°

15 15 15 15 3

5

ϕ1
5

1.27

75.24
77.24

零攻角时
的驻点线

①
②

③④
⑤ ⑥ ⑦ ⑧ ⑨

图 2    钝锥外形几何尺寸（单位：mm）

Fig. 2    Geometry of the blunt cone （unit: mm）
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Ma∞ = α =件，在 5，7、 ±10°，±5°，0°的工况下，对钝

锥模型表面压力分布进行了定点测量，9个测量

点均分布在钝锥的攻角平面上表面，位置分别位

于顶点以及距离顶点 1.21、4.51、7.58、22.41、37.22、
52.04、66.85、77.74 mm处。

 4    结果与讨论

根据上文提及的风洞试验条件，同时壁面设

置为无滑移等温壁，壁温为 300 K，本节对类 HB2
标模和钝锥模型进行详细的数值计算研究，并与

相关实验结果进行对比分析，包括激波脱体距离、

气动力和模型表面压力，以期借助风洞实验和数

值计算两种手段对 NCCR模型和 SGH模型在高

超声速连续流域的物理一致性与渐进保持特性进

行验证。此外，还对 NCCR模型的分裂算法和

耦合算法进行了有效性验证和计算结果差异性

分析。

 4.1   类 HB2模型

Ma∞ = 5

α =

针对表 2中的类 HB2标模试验条件，基于

NS方程和 NCCR模型对类 HB2标模在 、

±4°，±2°，0°下的高超声速流动进行数值模拟，

并与风洞试验测量的气动力数据展开对比验证。

同时，对 NCCR模型的两种求解算法描述高速流

动现象的差异之处进行对比分析。不失一般性，

下文均给出部分典型计算结果。通过 NS方程和

NCCR模型数值计算和风洞实验测量得到的（Exp.）
类 HB2标模的升力系数 Cl 和阻力系数 Cd 随攻角

变化的曲线如图 3（a）和图 3（b）所示，其中 NC-
CR1代表的是分裂算法，而 NCCR2指代耦合算

法（下同）。由图 3（a）和图 3（b）可知，不管是采用

耦合算法还是分裂算法，NCCR模型计算的升力

系数和阻力系数与 NS方程获得的结果一致，并

且均与风洞试验的数据结果吻合较好。图 3（b）

给出的阻力系数稍有差异，但计算结果和试验测

量数据最大偏差为 3%。

风洞实验纹影图如图 4所示，类 HB2标模头

部形成了一道较强脱体弓形激波，在圆柱裙体连

 

表 3    钝锥的试验条件

Table 3    Experimental conditions for the blunt cone

参数
工况编号

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

马赫数 5 5 5 5 5 7 7 7 7 7
◦攻角/（ ） −10 −5 0 5 10 −10 −5 0 5 10

kPa总压/ 573 648 603 707 666 1 429 1 403 1 388 1 403 1 410

K总温/ 505 504 500 474 511 505 499 480 493 494

Pa静压/ 1 082 1 224 1 140 1 335 1 259 345 339 335 339 341

K静温/ 84.1 84.0 83.3 78.9 85.1 46.8 46.2 44.5 45.6 45.8

K壁温/ 300 300 300 300 300 300 300 300 300 300

m/s速度/（ ） 919 919 915 891 925 960 953 936 948 950
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NCCR2
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(a) 升力系数Cl
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0.7

0.6

0.5

C
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−4 −2 0 2 4
α/(°)

NS
NCCR1
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Exp.

(b) 阻力系数Cd

α Ma∞ = 5图 3    类 HB2气动力系数随攻角 变化（ ）

Ma∞ = 5

Fig. 3    Aerodynamic coefficients of type HB2 model versus

angle of attack （ ）
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T

接的拐角处形成一道附体激波，此外，在头部与

圆柱衔接处以及近尾流区各出现扇形膨胀波。如

图 5所示的温度（ ）云图，这些波系的位置均能

被 NS方程和 NCCR模型准确捕捉到。同时，两

个计算模型（NS方程和 NCCR模型）和两种计算

方法（分裂算法和耦合算法）仅在近尾流区的流线

上有微弱差异，这可能是由于试验模型尾流区的

非定常效应引起，也有可能是计算模型或算法带

来的差异，这一现象将在后续工作中进一步确认。

为了更准确地描述非平衡流动，Boyd等[37] 提

KnGLL

出了连续性假设失效参数，即最大梯度局部

（gradient length local, GLL）克努森数 ，可写为

KnGLL =
λ

Q

∣∣∣∣∣dQ
dl

∣∣∣∣∣ （27）

λ

Q

KnGLL > 0.05

Ma∞ = 5 KnGLL

ρ

Ma T

式中 是分子平均自由程，导数保证了在最大梯

度方向，而 是任一个感兴趣的物理量，如密度，

压力或温度等。本文基于当地密度梯度来计算局

部克努森数，Holman等 [38] 建议 的流

动区域被认定为不再是连续流动。由图 6（a）可
知， 时，类 HB2模型绕流流动的 均

小于 0.016，因此该流动被认定为高超声速连续流。

图 6（a）还给出了沿驻点线密度（ ）分布情况，采

用两种求解算法的 NCCR模型计算结果与 NS方

程解基本一致。马赫数（ ）和温度（ ）沿驻点

线分布如图 6（b）所示，采用分裂算法的 NCCR模

型描述的马赫数和温度曲线在头部脱体激波中的

 

Ma∞ = 5图 4    类 HB2标模实验纹影图（ 、α =0°）

Ma∞ = 5

Fig. 4    Experimental schlieren photographs of type HB2 model

（ , α=0°）

 

NS

NCCR1

80 120 160 200 240 280 320 360 400

T/K

(a)

NCCR1

NCCR2

(b)

Ma∞ = 5图 5    温度云图和流线对比（ 、α=0°）

Ma∞ = 5

Fig. 5    Comparisons of temperature contour and streamline

（ , α=0°）
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图 6    沿驻点线（ 方向）密度、局部克努森数（ ）、温度

和马赫数分布（ 、α=0°）

KnGLL

Ma∞ = 5

Fig. 6    Density,  , temperature, and Mach number along

the stagnation line （ , α=0°, X direction）
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变化略有延迟，而采用耦合算法的 NCCR模型解

在高速连续流中与 NS方程解吻合较好。

Ma∞ = 5图 7给出了类 HB2标模在 、α=0°条
件下物面压力系数、摩阻系数和热流系数的分

布。NS方程和 NCCR模型大体上不存在明显

差异，这表明 NCCR模型在连续流域和 NS方程

具有很好的一致性。值得注意的是，采用分裂

算法的 NCCR模型在头部膨胀拐角处计算出的

摩阻系数和热流系数均明显低于采用耦合算法

的 NCCR模型解，同样也低于 NS方程的计算结

果，这说明 NCCR模型的分裂算法在三维高速

流动中的准确性和适用性需要进一步提高。忽

略了真实流动中 3个方向相互影响的分裂算法，

弱化了非线性本构模型中非守恒量之间的耦合

关系，使得在某些流动区域表现出部分流动信

息损失的缺陷，并不能严格复现 NCCR模型的

真实物理解，非线性耦合本构模型特征的描述

必须同时考虑维度之间的耦合效应和高阶矩之

间的耦合关系。

 
 

2.0

0

1.6

0.01

1.2

0.02

0.8

0.03

0.4

0

NS

NCCR1

NCCR2

C
p

X/m

(a) 压力系数

0.015

0.012

0.009

0.006

0.003

NS

NCCR1

NCCR2

0 0.01 0.02 0.03

X/m

C
f

(b) 摩阻系数

NS

NCCR1

NCCR2

X/m

C

(c) 热流系数

NS

NCCR1

NCCR2

C

X/m

(a) 压力系数

NS

NCCR1

NCCR2

X/m

C
f

(b) 摩阻系数

0.006

0.004

0.002

NS

NCCR1

NCCR2

0 0.01 0.02 0.03

X/m

C
h

(c) 热流系数

Ma∞ = 5图 7    类 HB2标模物面系数分布（ 、α=0°）

Ma∞ = 5

Fig. 7    Surface coefficients of type HB2 model

（ , α=0°）
 

 4.2   钝　锥

Ma∞ = α =

Ma∞ = α =

p

α =

α =

飞行器气动力载荷是来流气体对飞行器表面

作用力的积分体现。为更细致地对比非线性本构

模型和 NS方程刻画高速气流对飞行器气动载荷

的性能差异，本文借助高超声速风洞系统对不同

马赫数和飞行攻角下钝锥的表面压力进行了定点

测量。同时，根据表 3的钝锥试验条件，基于 NS

方程、采用耦合算法的 NCCR模型和 SGH模型

对钝锥在 5，7、 ±10°，±5°，0°下的高速流

动进行数值模拟，与风洞试验测量的表面压力数

据进行对比分析，进而对 NCCR模型和 SGH模型

在高超声速连续流中的准确性进行有效验证。

图 8给出了 5°、 ±10°，±5°，0°来流条件下

钝锥物面的压力（ ）分布，可以看出NS方程、NCCR

模型和 SGH模型均能获得和风洞试验测量相一

致的压力分布结果。由于试验表面压力测量点均

布置在钝锥的上表面，故本文展示了 10°和

−10°情况下钝锥物面压力分布情况，以期检

验 NCCR模型和 SGH模型在试验模型迎风面和

背风面的压力分布预示准确性。图 8的结果对比

表明 NS方程、NCCR模型和 SGH模型的迎风面

和背风面压力分布曲线均与实验数据吻合较好，

表明 NCCR模型和 SGH模型在高超声速连续流

中具备准确回归 NS方程这一渐进保持特性。

Ma∞ = 7图 9给出了 、α=0°条件下沿驻点线

的密度、局部克努森数、马赫数和温度的分布

情况。由图 9中的局部克努森数曲线可知，钝
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Ma∞ = 7

锥头部形成了一道强脱体激波，导致激波附近

的物理量产生了相对较大的梯度量，进而在局

部克努森数曲线上出现了一个较大的跃起，但

最大局部克努森数仍小于 0.05，则可认定在

、α=0°条件下钝锥附近的绕流处于连续

流域。由驻点线的物理量分布对比可知，NCCR

模型与 SGH模型在高速连续流中均能捕捉到

与 NS方程一致的流动解 ，表明 NCCR和 SGH
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q（κ）

这两个高阶本构模型具备在高超声速连续流中

准确、高效回归 NS方程解的能力。回归方程

层面，对比式（18）～式（20）、式（21）～式（23）和

式（24）～式（26），NCCR模型和 SGH模型比 NS

线性本构模型多出来的非线性耗散因子 在

连续流中近似为 1；SGH模型相比于 NCCR模型，

其等式右边简化掉的对流项在连续流中对流场

结果几乎没有贡献，对比 NS方程表明线性本构

模型中包含速度梯度和温度梯度的对流项足以

描述近平衡流域的流动现象。而许多已发表的

研究指出 NCCR模型也能准确描述过渡流区的

高超声速流动 [39-40]，证明 NCCR模型在连续 /稀

薄耦合流动求解中的潜力和工程价值。

Ma∞ = 7钝锥在 、α=0°来流条件下的物面系

数分布曲线如图 10所示，由图 10（a）可知，SGH

模型和 NCCR模型均能较好地吻合 NS方程计

算结果，并与风洞试验测量的压力分布情况吻

合一致。摩阻系数 Cf 和热流系数 Ch 虽没有相

关实验数据，但 SGH模型和 NCCR模型与 NS

方程计算结果基本一致。从 NCCR模型和 SGH

模型均能得到与 NS方程吻合的物面系数分布

可以看出，NCCR模型和基于广义流体动力学

方程简化得到的 SGH模型均能在连续流域获

得和 NS方程一致的流动物理解。因此，基于风

洞试验和数值计算两种手段，广义流体动力学

方程的两种简化策略的合理性和准确性得到了

充分验证。

 5    结　论

Ma∞ = 5，7

本文针对非线性耦合本构（NCCR）模型和简

化广义动力学（SGH）模型在高超声速连续流中的

适用性开展了数值计算研究和风洞实验验证。风

洞试验数据均来源于 ϕ120 mm小型高超声速风

洞试验系统。针对实验来流条件，基于 NS方程、

NCCR模型和 SGH模型对类 HB2标模和钝锥模

型在 以及不同攻角下的气动力和物面

压力进行了数值计算，并与风洞试验结果进行了

对比验证。通过驻点线物理量分布、物面系数和

物理量云图对比，分析了 NCCR模型的分裂算法

和耦合算法在三维高超声速连续流动中的差异。

同时，初步验证了 NCCR模型与 SGH模型描述高

超声速连续流的能力和准确性，证明了该两模型

的渐进保持特性。本文研究结论总结如下：

1） 通过对比类 HB2标模物面系数曲线，采用

分裂算法的 NCCR模型在头部膨胀拐角处预测

的摩阻系数和热流系数明显低于 NS方程解，而

采用耦合算法的 NCCR模型解与 NS方程基本一

致。表明 NCCR模型的分裂算法在三维高速流
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动中的准确性和适用性需进一步提高，NCCR模

型特征的描述必须同时考虑维度耦合效应和高阶

矩之间的耦合关系。

2）  通过开展实验数据和数值计算结果对比

分析，NCCR模型和 SGH模型在高超声速连续流

域均能获得与 NS方程基本一致的流场物理解，

初步验证了 NCCR模型和广义流体动力学方程

简化得到的 SGH模型在高超声速连续流中的适

用性和准确性。
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