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摘要：相比冻结流动条件下的结果，在高焓热化学反应下钝头体流动所对应的壁面压力在膨胀

区偏低，而当流场中存在再压缩效应时，此偏低现象被认为不再出现。为详细分析此问题，数

值求解了 Euler 方程，化学反应源项采用有限速率模型并考虑了 5 个组分、17 个基元反应，热

化学非平衡过程采用 Park T-Tv双温模型来描述。研究考察了气动力参数、壁面压力分布、气体

比热比分布、气体比热比梯度及组分梯度的分布等，结果表明高温真实气体效应与冻结流动的

压力偏差并不会因为再压缩效应的出现而消失。锥体部分壁面压力系数随再压缩角的变化而变

化且并未消失，源于其对激波层内化学反应状态的改变。对比分析表明流场中比热比的不均衡

分布才是影响壁面压力系数改变的本质原因，此不均衡性分布主要由化学反应来控制。 
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引言 

高超声速飞行器再入大气层时，激波层

内的流动受头部激波压缩产生高温真实气

体效应，如振动能的激发、化学反应和电离

等 [1]。热化学反应的存在要求模拟满足更多

的相似参数，已知的马赫数相似律和雷诺相

似律已不能满足高超声速研究的精确性。相

似参数的增加导致地面现有实验设备难以

模拟高温真实气体效应 [2,3,4,5]，地面测量获

得的气动力/热数据与实际飞行数据相比也

因此产生不可忽略的偏差 [6-8]。Park[1]将高

超声速流动分为三个范围：低高超声速范

围，中高超声速范围和高高超声速范围。在

低高超声速范围内，马赫数一般小于 8~10，
化学反应并不明显，数值结果与实验结果符

合较好，并有一些理论结果。在高高超声速

范围内，马赫数大于 15，流动处于化学反

应平衡状态，流动仍有一些近似解。更为困

难的研究在中高超声速范围，流动处于热化

学非平衡状态，几乎没有理论解，对实验要

求更为苛刻。化学反应过程与来流总焓紧密

相关，研究将有化学反应的流动称为高焓流

动，主要关注热化学非平衡流动。这种热化

学反应流动与传统的高超声速流动的流动

机制有这本质的差别，其中的关键问题在于

热化学非平衡效应在其中扮演多大的作用。 
航天飞机以高马赫数再入飞行时，迎风

面的流动仍为层流。飞行数据表明，其气动

参数相比预测值产生了约 0.03 的俯仰力矩

系数增量，这使得翼襟的配平转角达到了地

面预测值的两倍。这种现象被称为“上仰异

常”(pitch-up anomaly)现象。文献[6,8]认为真

实气体效应带来了较低的比热比并导致膨

胀区压力降低是产生此现象的主要原因。而

我们知道双原子气体分子在冻结状态下比

热比近似为 1.4，单原子气体分子的比热比

近似为 1.67，所以气体由分子离解为原子将

引起比热比升高，而同时振动激发将会导致

气体比热比的下降。对于再入飞行器来说，

化学反应占主导因素，气体比热比将增加而

网络出版时间：2014-12-14 17:37
网络出版地址：http://www.cnki.net/kcms/detail/11.2062.O3.20141214.1737.001.html



 

 
 

非减小，因此用比热比的降低来解释“上仰

异常”现象并不能反映出问题的本质。李康

等人[9]对“上仰异常”现象进行了数值研究，

结果表明热化学非平衡效应所引起的流场

气体比热比的不均衡分布才是其根本原因。

Hirschel [10] 指出当流场中存在再压缩效应

时，膨胀区压力的降低不再出现，但其研究

并没有给出这种膨胀区压力的偏差是如何

消失的。Kodera [11] 等人研究了 HB2 标准模

型的气动力规律，其结果认为热化学非平衡

条件下扩张部分（三次压缩效应）表面压力

的升高是由边界层厚度的增加引起的，这一

结论与文献等人认为的粘性并不影响气动

力规律的结论 [12-14] 相矛盾。综上可知，对

于高焓热化学反应流动来说，当流动中存在

再压缩效应时，仍有两个问题需要深入的研

究：1、化学反应过程在其中扮演怎样的角

色，2、化学非平衡过程对气动力规律是如

何影响的。 
本文工作针对目前研究中存在的不足，

开展了高焓热化学非平衡流动中再压缩效

应对钝-锥模型气动力规律的影响。第一部

分介绍控制方程和数值方法。第二部分给出

研究的模型和数值方法验证。数值结果在第

三部分给出。第四部分给出研究所得结论。 

1 控制方程和数值方法 

热化学非平衡模型考虑了五种空气组

分：O2，N2, O, N, NO。模型方程包含五个

组分质量守恒方程、两个动量方程、一个总

能方程和一个振动能方程： 

ca SyHyFxEtQ =⋅+∂∂+∂∂+∂∂ //// δ  (1) 

其中 Q 为流动求解矢量，E、F 分别为 x、y
方向的无粘守恒通量，Ha 为轴对称源项，

Sc 为化学反应源项；二维流动δ =0、轴对称

流动δ =1。方程(1)中的各矢量为： 
[ ]Tvibtns EEvuQ ,,,,,,1 ρρρρ =    (2) 
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在方程(1)-(6)中，ρ 为密度，u、v 为 x、

y 方向的速度分量，P 为压力，Et为总能， i

•

ω

为组分 i 的质量源项， vib

•

ω 为振动能源项， ic

为组分 i 的质量分数。下标 ns=5，vib 标识

振动项，上标 T 标识转置。 
方程(1)-(6)的求解需要用以下热力学关

系式[15]： 
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方程(7)中，e, T, R 分别定义为单位质量

的内能，温度和气体常数。下标 tr = 
translational, vib = vibrational。T 为平动温

度，Tvib为振动温度，Tc为振动特征温度。 
方程(6)中，化学反应源项采用下面的方

法确定： 
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式中 nr 为化学反应个数， rif , 、 rib , 分别

为第 r 个反应 i 组分的反应当量系数， rfk , 、

rbk , 为正、逆化学反应速率。 rfk , 、 rbk , 由

Arrhenius 公式给出： 
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本文采用的化学反应模型包含了五种

组分，17 个基元反应[15, 16]，并采用 Park 双

温模型 [17]来考虑振动-化学反应的耦合作

用。Park 的研究结果表明，化学反应速率

控制温度采用 vibd TTT ⋅= 的形式，与实验结

果符合较好。化学反应及正、逆反应速率参

数取自文献[18]。 
振动能源项考虑了组分碰撞所引起的

振动能松弛过程及化学反应所引起的振动

能的改变，其表达式为： 
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上式中 iτ 为组分 i 的振动松弛时间。振动能

源项中的参数采用 Millikan 和 Whilte [19, 20] 
给出的松弛时间来计算： 
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式中 in 为组分 i 的数密度， ijµ 为碰撞组分 i
和 j 的折合质量，P 的单位为 atm ( 1atm = 
101325 Pa )， ic 为分子 i 的平均热运动速度，

iσ 为振动松弛的有效碰撞截面面积。表达式

分别为： 
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上式中， ivibcT , 为组分 i 的振动特征温度。 

对流项采用有限差分方法、LU-SGS 隐

式格式[21]进行求解。隐式方法是运动方程和

化学反应源项的耦合求解，分为点隐和全

隐。全隐方法需要大量的内存空间，计算速

度慢，而点隐方法是对矩阵作对角化处理，

速度快。点隐方法目前应用较多，计算中即

是采用点隐方法对化学反应源项进行处理。 
无粘通量 E、F 的求解采用 AUSMPW+

格式[22, 23]求解。该数值方法在高超声速流动

的求解中对激波和边界层的捕捉中均表现

出较好的性能[24,25]。为了取得更高的空间精

度，采用 MUSCL 格式( Monotone Upsteam - 
centered Schemes for Conservation Laws) 对
原始变量进行重构，并引入 Van Albada 限制

器来限制重构时产生过大或过小的梯度： 
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方法(12)在 3/1=κ 时，有三阶空间精度。 
量热完全气体流动求解过程与以上过

程的差别在于忽略了组分项和振动能项，并

添加连续方程项。在流动参量的求解中流场

气体比热比设定为 1.4。除此之外，其他处

理方法与热化学非平衡流动的处理方法完

全相同。 

 

2 模型和数值方法验证 

文献[6, 8, 12, 14]的研究结果表明，粘性效

应对气动力规律的影响较小，而粘性效应的

存在会使各相似参数相互干扰 [13]，因此本

文采用无粘流动模型进行研究。几何模型为

球-锥，球头半径为 R=0.05m，锥的水平长度

L 为球头半径的两倍，图 1 为沿球-锥模型的

半模示意图： θ 为激波层内的取值角，dL
为θ 角方向激波层的厚度，s 为激波层内的

一点沿θ 的方向到物面的垂直距离，Ds 为物

面上一点至驻点的距离， φ 定义为再压缩

角。为对流场参数进行分析，图 1 中标出了

①驻点线、②45°线、③锥体起始位置线、

④锥体中间位置线和⑤锥体结束位置线。

再压缩角范围考虑了 0°、5°、20°、25°和 30°。
因此，球头部分范围 180/2//0 φππ −<< RDs ，

而柱体部分范围为 180/2/ φππ − < RDs /  < 
)tan()cos(/2 φϕ RR + 。Hirschel [10] 指出航天飞

机的主要流动特征与钝锥流动相近。钝锥模

型还可以视为气动力/热标准模型 HB-2 的

头部 1/7 部分。因此钝锥模型的研究有很重

要的意义。 
本文引入以下参数作为考察对象：一是

球-柱半模沿 x 方向的压力积分系数，其定义

为 22 5.0/)5.0/( ∞∞∞∞∞ −⋅Γ⋅= ∫ UPLUdnPCax c
wall

yw ρρ ，

二是半模沿 y 方向的压力积分系数，其定义

为 )5.0/( 2
c

wall
xw LUdnPCay ⋅Γ⋅= ∞∞∫ ρ ，式中 wP 为壁

面压力分布， xn 、 yn 为壁面切线方向单位

矢量沿 x、y 方向的分量, Γd 为沿壁面的微

元长度， cL 为模型的特征长度（取球头半径

的长度）。来流参数选取 H = 60 km 高空的数

据 ， paP 1.20=∞ , 34 /108665.2 mkg−
∞ ×=ρ , 

KT 355.245=∞ ，马赫数考察 20。空气来流各

组分  的质量分数分别为： 2329.0
2
=Of ，

7671.0
2
=Nf ， 0.0=Of ， 0.0=Nf ， 0.0=NOf 。 



 

 

 

图 1 研究模型示意图 

Fig. 1 Schematic of physical model 

 
表 2 网格无关性研究-网格数的敏感性 

Table 2 Grid resolutions taken for grid sensitivity study 

Grid change in I direction Grid change in J direction 
Grid case Mx  Ny Grid case Mx Ny 

1 201 260 1 361 100 
2 251 260 2 361 150 
3 301 260 3 361 200 
4 401 260 4 361 300 

 
为了研究网格的无关性，以 Mach = 20

（ H = 60 km）作为来流条件，选取具有 0°
再压缩角的模型，考察其 Cax、Cay 以及壁

面压力系数分布随网格的变化。I 方向的网

格数为 Mx，方向为沿物面的方向；J 方向的

网格数为 Ny，方向为垂直于物面的方向，

如表 2 所示。壁面压力系数 Cp 的定义为
25.0/)( ∞∞∞−= UPPC wP ρ 。数值研究考虑了热

化学非平衡过程，结果在图 2 中给出。当 I
方向网格数大于 301，而 J 方向网格大于 200
时，计算结果均可达到网格无关。本文以下

数值研究采用 361 × 260 网格。 
为了验证数值方法的可靠性，计算结果

与 2009 年 HIEST 激波风洞的实验结果进行

了对比，如图 3 所示。实验模型为球头半径

分别为 20mm 和 50mm 的两个钝锥模型，其

他详细尺寸及来流条件参见文献 [11]。本文

对比了总焓 H0 为 7MJ/kg 的壁面压力分布，

结果显示计算结果与实验结果符合较好。 
无粘、冻结流动条件下，壁面压力系数

按照牛顿理论来分布。当有化学反应且以离

解反应为主时，压力系数相比冻结流动下的

值偏大，而以复合反应为主时压力系数偏

低。对于所研究的球-锥模型，头部驻点区

域为亚声速压缩区，以离解反应为主而偏离

此区域的位置为超声速膨胀区，以复合反应

为主，因此在球头部分热化学非平衡情况下

壁面压力系数下降更为剧烈。再压缩效应改

变了锥体部分化学反应过程，因此也将导致

气动力规律的变化，影响大小取决于再压缩

角的大小。 
 

 



 

 

  

(a) (b) 

  

(c) (d) 
图 2 气动力参数 Cax、Cay及壁面压力系数分布的网格无关性 

Fig. 2 Grid independence of aerodynamic coefficient Cax, Cay and pressure coefficient distribution along the wall 

  

(a) (b) 
图 3 不同模型下壁面压力分布与实验结果的对比：(a)R = 20 mm,(b)R = 50 mm 

Fig. 3 Comparison with experimental results for different models: (a) R = 20mm, (b) R = 50 mm 

 
3 数值结果和分析 

3.1 再压缩角对气动力参数变化规律的影

响 

为求证高温真实气体效应下膨胀区压

力偏低现象是否会受再压缩效应的影响而

消失，图 4( a )、( b )给出了气动力参数 Cax、
Cay 随再压缩角的变化规律。在 0 < 
范围内随的增大 Cax 所对应热化学非平衡

和量热完全气体条件下的差值逐渐减小，而

在范围内随的增大差值逐渐

增大。Cay 的变化规律则显示在 0 < 
范围内随的增大差值也逐渐减小，而在

范围内随的增大差值逐渐增

大，且热化学非平衡所对应的 Cay 大于量热

完全气体下的 Cay。由图b 的结果可知，

在和再压缩角下，半模 y 方向压力积

分系数 Cay 在热化学非平衡条件和量热完

全气体条件表现出了相反的偏差，下面将选



 

 

取、和再压缩角作为典型情况详细

考察化学反应的影响。图 4(c)给出了再压缩

角为、和的条件下压力系数分布，

显示了流动由超声速膨胀区压力减小变为

超声速压缩区压力增加过程中压力系数的

变化规律。0°压缩效应时热化学非平衡条件

所对应压力在膨胀区整体偏小，而再压

缩角所对应的壁面压力分布，在锥体部分逐

渐接近并趋于相等；再压缩角情况下，

在锥体部分热化学非平衡所对应的压力系

数迅速超过量热完全气体条件下的值，但在

出口附近两者之差有减小趋势。图c直观

的解释了图 4(a)、(b)中气动力参数的变化规

律。

 

   

(a) (b) (c) 
图 4 气动力参数随再压缩角的变化：(a) Cax，(b) Cay, (c) 0°、15°和 30°再压缩角壁面压力

系数对比 
Fig. 4 The variation of aerodynamic data with angle of re-compression: (a) Cax, (b) Cay, (c) 

pressure coefficient 
 
文献[4, 6]的结果表明比热比的降低是高

温真实气体效应所对应压力分布下降更为

剧烈的原因。为考察气体比热比的影响并考

虑热化学非平衡效应对流场比热比分布的

影响，结果分析采用的对比形式为：s 为与

物面的垂直距离，dL 为沿垂直于物面方向

至激波面的距离。因此 s/dL 表示了流场中一

点至物面垂直距离的归一化。图 5(a)、(b)
分别给出了 15°和 30 度压缩角情况下流场

中的比热比分布。在驻点线上、激波面附近，

振动能的激发降低了气体比热比；靠近驻点

处随着气体离解程度的增加，流场中气体比

热比逐渐增加，物面附近的气体比热比大约

为 1.44。因此气体比热比的降低并不能解释

高温真实气体效应与量热完全气体的压力

系数偏差。图 5(a)、(b)在锥体部分的结果显

示 30 度压缩角所对应的比热比分布相比 15
度压缩角情况分布更为不均衡。由此可知，

是比热比的不均衡分布而非比热比的降低，

导致了高温真实气体效应与量热完全气体

条件所对应的压力系数偏差，以及气动力参

数规律的变化。锥体部分流场中的温度分布

在图 5(c)中给出，显示振动温度沿流线逐渐

降低，而平动温度在不同的位置显示出不同

的变化规律。在紧贴物面的位置 s = 0.12 
mm，x < 0.075 m 内平动温度 T升高，x > 
0.075 m 内平动温度开始下降。距离 s = 0.40 
mm 位置的平动温度与 s = 0.12 mm 的平动

温度变化规律一致但更为平缓。在远离物面

的位置 s = 1.55 mm，平动温度在- 0.01 m < x 
< 0.01m 范围内下降，在之后的范围内基本

不变。在 x < 0.075 m 范围内，化学反应以

复合反应为主，而 x > 0.075 m 范围内开始

再次发生离解反应，反应的区域为贴近物面

的范围。这便是在压缩角 30 度情况下压力

系数差值在出口处有减小趋势和气体比热

比在贴近物面位置增大的原因，如图 4(c)和
图 5(b)所示。 

 



 

 

   

(a)15° (b)° (c)30° 
图 5 流场中气体比热比的分布 (a, b) 和锥体部分温度分布(c) 
Fig. 5 Distributions of (a, b) specific heat ratio and (c) temperature  

 
3.2 气体比热比梯度和组分梯度的分布 

 

 

图 6 空气组分气体比热比及其对于振动温

度的微分随温度的变化 
Fig. 6 the variation of  for air and the partial 

derivative of  with respect to Tvib with Tvib 
 
对于热化学非平衡流动来说，产生气体

比热比不均衡分布的原因有两个：一个振动

温度的不均衡，二是化学反应所产生的组分

不均衡分布。下面导出气体比热比的梯度与

振动温度梯度和组分梯度的关系。气体比热

比为振动温度和组分的函数： 
),( ivib cTγγ =     (13) 

对方程(13)取微分可得： 
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根据气体比热比的关系式，求得气体比

热比对组分的偏微分： 
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将方程(16)带入方程(14)有 
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因此，气体比热比 x、y 方向上的导数

分别为： 
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     (18) 
在下文的研究中，气体比热比的梯度定

义为 22 )()(
dy
d

dx
d γγ

+ ，组分 i 质量分数的梯度

定义为 22 )()(
dy
dc

dx
dc ii + 。对于空气组分来说，

气体比热比及其梯度随振动温度的的变化

规律在图 6 中给出。当流场中温度大于 2000 
K 时，振动温度所引起的比热比改变可以忽

略。下面将重点考察比热比的梯度分布和流

场中组分的梯度分布。 
 
 



 

 

  

(a) (b) 
图 7 流场气体比热比梯度的分布：(a) 15°，(b) 30° 

Fig. 7 The distribution of the gradient of : (a) 15°，(b) 30° 

  

(a) O2 (b) N2 

  

(c) O2 (d) N2 
图 8 气体组分梯度对比：(a, b) 15°，(c, d) 30° 

Fig. 8 Comparison of mass fraction gradients: (a, b) 15°，(c, d) 30° 
 

图 7 给出了再压缩角分别为 15°和

30°条件下流场中气体比热比梯度分布。在

锥体部分中间位置和结束位置，30°压缩角

模型所对应的气体比热比梯度均比 15°压

缩角模型的气体比热比梯度大。这表明 30°
再压缩角产生了更为剧烈的气体比热比不

均衡分布。图 8(a)、(b)为 15°再压缩角条件

下流场中 O2 和 N2的梯度分布，图 8(c)、(d)
为 30°再压缩角条件下的相应组分梯度分

布。对比表明 30°再压缩角在锥体中间位

置和尾部位置同样产生了更大的组分梯度

分布。图 8 与图 7 的结果与我们理论分析的

结论一致。由此可知，比热比的不均衡分布

是膨胀区壁面压力不同变化趋势的根本原

因，而比热比的不均衡分布主要是由化学反

应引起。当再压缩角较大时，锥体部分激波

层内温度升高，化学反应速率加快，从而产

生更剧烈的比热比分布不均衡性。 



 

 

4 结论 

针对高焓热化学非平衡流动中再压缩

效应机理不明确的问题开展数值研究，探索

再压缩效应对典型钝头体模型气动力规律

的影响。通过对流场中比热比、组分质量分

数的分布及其梯度的分布的对比分析，首次

得出了高温真实气体效应、再压缩效应对气

动力产生影响的本质原因，结论总结如下： 
(1) 当流场中存在再压缩效应时，高温真实

气体与量热完全气体下壁面压力分布偏

差并不会消失。超声速膨胀区压力减小，

超声速压缩区压力增加，而化学反应的

作用使这种变化规律更为剧烈。再压缩

角增大，锥体部分首先以复合反应主导，

而当再压缩角继续增大时，出口区域开

始再次以离解反应主导，气动力规律变

化与再压缩角紧密相连。 
(2) 高温真实气体效应与量热完全气体的偏

差是由比热比的分布不均衡引起的，而

比热比的不均衡分布主要来源于由于化

学反应所引起的流场中组分的不均衡分

布。 
以上结论对于高超声速飞行器设计和

高焓热化学非平衡流动分析等均有重要的

意义。目前尚有一些问题需要进一步开展。

首先是模型较简单。虽然钝-锥模型为大多

数高超声速飞行器的头部模型，但气动力问

题为一个全局问题，更接近于实际模型的物

理问题需要进一步研究。其次是本文并没有

考察钝-锥底部的压力分布，而只是将其设

为来流压力分布。这些问题的开展将对高超

声速非平衡效应对气动力规律的影响有更

深入的认识及更大的应用价值。 
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The effect of re-compression to aerodynamic force in hypersonic 

thermo-chemical nonequilibrium flow 

Li Kang, Hu Zongmin, Jiang Zonglin 

( Institute of Mechanics，Chinese Academy of Sciences，Beijing 100190，China ) 
 

Abstract: That the pressure in expansion region is lower in hypersonic thermo-chemical blunt 

flow than in frozen flow is a matter of fact. However, it was thought that the difference would not 

hold where an effect of re-compression took place. In this work, Euler equations for 

multi-component system, which includes finite-rate chemistry, are solved to examine the effects of 

re-compression on the aerodynamic performance of a typical hypervelocity test model. The results 

indicate that the difference of pressure between the frozen flow and thermo-chemical flow does 

not disappear as the angle of re-compression increasing because pressure coefficient is varying 

with re-compression angles. The inhomogeneous distribution of the specific heat ratio is found to 

be the primary cause of the difference. The specific heat ratio shows more inhomogeneous when 

the re-compression angle is larger. Recombination reactions are dominant in the flare skirt part but 

converted into dissociation reactions in the outflow part in the larger re-compression angle case. 

Key words: high enthalpy flow, thermo-chemical nonequilibrium, re-compression effect, 

aerodynamic force, inhomogeneous distribution 
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