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来流变化导致飞行器气动力/热不确定度量化分析
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摘　要：为评估及量化来流条件变化导致高速飞行器气动力/热特性的不确定性程度，选择具有飞机前机身与座舱罩组

合部件基本特征的双椭球模型为研究模型，采用数值模拟方法，获得了其流动结构和壁面热流、压力分布等特征，并通

过与实验数据进行对比，验证了预测方法的可靠性。在此基础上，选取来流速度、来流温度、来流密度和壁面温度这

4个来流参数作为不确定性变量，采用拉丁超立方试验设计与非嵌入式多项式混沌相结合的不确定度量化方法，开展

了气动力/热不确定度量化分析和敏感性分析。结果表明，来流条件的不确定性对模型的升力、阻力及驻点热流的值均

有较大影响，其中来流速度和来流温度的变化对壁面压强分布影响较大，来流速度、来流密度和壁面温度的变化对壁

面热流的预测有着重要影响。
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Uncertainty quantification analysis of aerodynamic force and heat for
air vehicle due to freestream variation
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Abstract: The  flight  environment  of  high-speed  aircraft  is  relatively  complex,  and  the  reliability  of
numerical  simulation  results  of  this  process  can  be  affected  by  the  freestream  condition  variation.  In  order  to
assess  and  quantify  the  aerodynamic  and  aerothermodynamics  uncertainty  of  high-speed  aircraft  due  to  the
freestream  variation,  a  double  ellipsoidal  configuration  featuring  the  combination  of  a  front  fuselage  and  a
cockpit cover of the space shuttle was selected as the research model, and the numerical simulation approach was
adopted  to  obtain  the  flow  structures,  wall  heat  flux,  pressure  distributions  and  other  characteristics.  The
reliability of the prediction method was verified by comparing the simulation results with the experimental data,
which demonstrated the reliability of the prediction method. Based on the Latin hypercube experimental design
method  and  the  non-intrusive  polynomial  chaos  expansion  method,  the  freestream  density,  freestream
temperature, wall temperature, and freestream velocity were selected as the uncertainty input variables, and the
uncertainty  quantification  and  sensitivity  analysis  on  the  aerodynamics  and  aerothermodynamics  of  the  double
ellipsoid model were conducted. The research results indicate that, the uncertainty of freestream conditions has a
significant impact on the lift,  drag, and stagnation heat flux values of the double ellipsoid model. Variations in
the freestream velocity and temperature significantly affects the wall pressure distribution, while variations in the
freestream velocity, freestream density, and wall temperature strongly affect the wall heat-flux prediction.
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0    引　言

数值模拟是高速飞行器气动力/热性能评估的重

要手段[1-3]。目前大部分的数值模拟方法都是确定性

的，即采用确定性来流条件对高速飞行器的气动力/
热进行预测。然而飞行器在实际飞行过程中，来流条

件参数与给定值之间存在偏差，使气动力及热流预测

具有一定的不确定性 [4-5]，因此不确定性的精确量化

对高速飞行器气动设计及热防护系统设计至关重要。

不确定性量化分析具有很高的工程实用价值，是

目前计算流体力学（ Computational  Fluid  Dynamics,
CFD）技术发展的重要方向，也是近年来 CFD研究的

热点之一。与确定性计算不同，不确定性量化分析方

法可以提供更为精确、合理的计算结果，并可以甄别

对计算结果影响大的关键因素，为工程问题或物理模

型等的改进指明方向[6]。除此之外，还可以对工程问

题进行不确定性评估，从而在工程设计时采用更为合

理的安全系数，避免了过于保守的安全系数带来的超

重、成本过高等问题[7]。不确定量化分析方法主要包

含非概率方法和概率方法两大类。非概率方法主要

包括区间分析方法、误差传播的敏感性导数方法、模

糊逻辑方法；概率方法主要包括蒙特卡罗方法、矩量

法和多项式混沌方法。蒙特卡罗方法和多项式混沌

方法是目前工程应用最广的两种方法。

蒙特卡罗方法具有结构简单、鲁棒性好等优点，

缺点是收敛速度较慢，需要大量的样本。它把求解器

当作黑盒，不需要对求解器进行任何修改，只需要在

选定的样本点上进行确定性计算，然后统计分析计算

结果。非嵌入式多项式混沌（non-intrusive polynomial
chaos expansion, NIPC）方法同样不需要深入内部对求

解器进行修改，而是在构建的代理模型上进行，通过

构建的代理模型，随机输出不确定性信息。由于其高

效、简单等特点，在 CFD不确定性量化分析方面得到

了广泛应用。Bettis和 Hosder采用点配置 NIPC方法

开展了高速再入飞行器的气动热不确定性量化分析，

结果表明，在所研究的不确定参数当中，来流速度和

壁面催化特性对高速飞行器气动热的影响较为严

重 [8]。2017年，Brune等综述了点配置 NIPC方法在

高速可充气式减速器（hypersonic inflatable aerodynamic
decelerator, HIAD）不确定性分析中的应用[9]。点配置

NIPC方法不仅适用于高速飞行器气动力 /热的不确

定性量化分析问题，还被应用于流固耦合问题的量化

分析中[10]。

目前，国内已开展了大量的不确定量化分析。

2019年，中国空气动力研究与发展中心组织召开了

第一届航空计算流体力学可信度研讨会，根据单通道

运输机模型，开展了气动参数不确定度量化工作[11]。

国家数值风洞工程也设置了不确定度量化研究专题，

发展了一整套完整的参数不确定度量化方法 [12]。北

京航空航天大学张伟等利用 NIPC方法研究了来流

条件参数对 Apollo飞船返回舱气动热的影响，并进

行了不确定度量化分析 [13]。中科院力学研究所鞠胜

军等对火星科学实验室（Mars science laboratory, MSL）

气动热数值预测的不确定性开展了不确定性量化分

析[14]。邓小兵等采用 NIPC方法对复杂构型细长体飞

行器大迎角横侧向气动力不确定性开展了研究 [15]。

西北工业大学陈鑫等 [16]、北京大学夏志恒等 [17] 将

NIPC方法引入到对叶栅及涡轮叶片气动性能不确定

度量化的计算中，并取得了良好的效果。

但以往已有相关研究主要集中在对简单流动结

构的气动特性的不确定度分析，三维复杂流动中的来

流条件变化对壁面压强及热流分布影响方面的研究

还较少。因此，本文以双椭球模型为研究对象，选取

来流速度、来流温度、来流密度和壁面温度作为来流

参数的不确定性变量，通过拉丁超立方试验方法构建

样本，对样本点进行气动力/热的高精度数值模拟，再

采用 NIPC方法，完成气动力 /热的不确定度量化分

析。这项工作可以为高速飞行器的气动设计提供一

定的参考。 

1    计算模型

双椭球模型在高速流场存在三维弓形头激波、座

舱前的二次激波以及三维分离流动、分离激波等复杂

流场特性，且头部热环境比较复杂，有较高的研究价

值。该模型由两个相贯的椭球组成，外形可以视作简

化的飞机头部，下方的半椭球可以看作是机身，上方的

半椭球可视为装在机身上的座舱，外形如图 1所示。

双椭球模型外形根据以下数学方程计算得到[18]：

水平椭球：( x
157.9

)2
+

( y
39.47

)2
+

( z
65.79

)2
= 1 (1)
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垂直椭球：( x
92.11

)2
+

( y
65.79

)2
+

( z
46.05

)2
= 1 (2)

上半圆柱： ( y
39.47

)2
+

( z
65.79

)2
= 1 (3)

下半圆柱： ( y
65.79

)2
+

( z
46.05

)2
= 1 (4)

 

2    数值模拟和不确定度量化方法
 

2.1   控制方程

目前经常被用于工程计算的湍流数值方法是雷

诺平均 Navier-Stokes（Reynolds averaged Navier-Stokes,
RANS）方法，即只计算大尺度平均流动，所有湍流脉

动对平均流动的作用均用湍流模式加以封闭。湍流

模式理论是通过假设出各种经验和半经验的本构关

系，使 RANS方程封闭。SST模型结合了近壁面附近

k-ω 模型的稳定性和边界层外缘 k-ε 模型的独立性，

可以较好地处理湍流剪切应力在逆压梯度边界层内

的输运，故能更好地预测逆压梯度和边界层分离。因

此本文采用三维可压缩雷诺平均 N-S方程与 Menter
的 k-ω 剪切应力输运 SST模型[19] 对高速双椭球绕流

问题进行数值模拟。

连续方程：

∂ρ

∂t
+
∂(ρui)
∂xi

= 0 (5)

动量方程：

∂(ρui)
∂t
+
∂(ρuiu j)
∂x j

= − ∂p
∂xi
+
∂τi j

∂x j
(6)

能量方程：

∂(ρE)
∂t
+
∂(ρu jH)
∂x j

=
∂(uiτi j− q̇ j)

∂x j
(7)

湍流动能 k 的输运方程：

∂(ρk)
∂t
+
∂(ρu jk)
∂x j

=
∂

∂x j

[
(µL+σkµT)

∂k
∂x j

]
+Pk −β∗ρωk

(8)

湍流比耗散率 ω 的输运方程：

∂(ρω)
∂t
+
∂(ρu jω)
∂x j

=
∂

∂x j

[
(µL+σωµT)

∂ω

∂x j

]
+

Pω−βρω2+2(1−F1)
ρσω2

ω

∂k
∂x j

∂ω

∂x j
(9)

q̇ j

其中：ρ 是密度；ui 是第 i 个速度分量；τij 是剪切应力；

是单体质量的体积加热率；p 是压力；E 是总能量；

H 是总焓；μL 和 μT 是层流和湍流黏度；Pk 和 Pω 分别

表示湍流动能 k 和湍流比耗散率 ω 的产生项；σk、σω、

β 和 β*是模型常数，其取值分别为 1、 0.5、 0.075和
0.09；F1 是辅助函数，由于 SST湍流模型在近壁区趋

于 k-ω 模型，在远离壁面的区域趋于 k-ε 模型，因此

F1 在近壁区趋近 1，在远离壁面时趋近 0。
高速可压缩流动的数值模拟需要离散方法具有

较高的黏性分辨率和较高的激波等间断捕捉能力。

因此，本文选取单元中心的有限体积方法对控制方程

进行数值求解，层流 N-S方程和湍流输运方程采用统

一的离散方法，无黏通量的离散采用在计算精度和计

算效率方面都具有优势的迎风格式，黏性项的离散采

用传统的二阶中心格式，时间项的离散采用隐式格式。 

2.2   不确定度量化方法

根据点配置非嵌入式多项式混沌理论 [20]，CFD
的计算结果 α*（如压力、热流、力系数等）可以分解为

确定和随机两部分：

α∗(x, ξ) ≈
b∑

i=0

αi(x)Ψi(ξ) (10)

ξ

Ψi ξ

其中：α*为 CFD的计算结果，并且为空间位置 x 和随

机变量 的函数；αi 为确定部分，是空间位置 x 的函

数； 为随机部分，是随机变量 的正交多项式。

ξ当随机变量 满足均匀分布时，选择勒让德正交

多项式；对于 n 维随机变量，b 阶多项式混沌展开的

正交多项式的系数个数 Nt 为：

Nt = b+1 = 1+
b∑

s=1

1
s!

s−1∏
r=0

(n+ r) =
(n+b)!

n!b!
(11)

 

y

x

157.9 57.1

y

z

131.58

34
.57
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9

图 1    双椭球模型几何示意图（单位：mm）

Fig. 1    Schematic of the double ellipsoid model (unit: mm)
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根据 NIPC的基本原理，Nt 个随机样本点被选

取，CFD求解器在每一个样本点进行确定性计算，每

一个随机样本点对应一个确定的计算结果。将随机

样本和计算结果代入式（10）可得：■||||||||||||■
α∗(x, ξ0)
α∗(x, ξ1)
· · ·

α∗(x, ξb)

■||||||||||||■ =
■||||||||||||■
Ψ0(ξ0) Ψ1(ξ0) · · · Ψb(ξ0)
Ψ0(ξ1) Ψ1(ξ1) · · · Ψb(ξ1)
· · · · · · · · · · · ·

Ψ0(ξb) Ψ1(ξb) · · · Ψb(ξb)

■||||||||||||■
■||||||||||||■
α0
α1
· · ·
αb

■||||||||||||■
(12)

为了计算 NIPC正交多项式的系数 αi，相关研究

结果表明：当使用两倍 Nt 个样本点时，可得到预期的

计算结果，有关随机输出量的统计特性可由各项系数

计算得到，计算过程如图 2所示。

 
 

构建代理模型

计算样本点选取

CFD求解器计算

计算代理模型
多项式系数

计算输出概率特性

α*(x, ξ)≈∑

α*(x, ξ0) Ψ0(ξ0), Ψ1(ξ0), …, Ψb(ξ0)

Ψ0(ξb), Ψ1(ξb), …, Ψb(ξb)

Ψ0(ξ1), Ψ1(ξ1), …, Ψb(ξ1)α*(x, ξ1)

α*(x, ξb)

α*(x, ξ)

αi(x)

ξ=(ξ1, ξ2, …, ξn)

i=0
αi(x)Ψi(ξ)

…

α0

α1

αb

…… … … …=

b

图 2    不确定度量化分析方法流程

Fig. 2    Flow chart of the uncertainty quantification
analysis method

 

平均值 μ 和总方差 D 可由下式计算：

µ = a0(x), D =
b∑

i=1

a2
i (x)Ψ2

i (ξ) (13)

总方差 D 可以分解为各个随机变量的方差之和：

D =
i=n∑
i=1

Di+

i=n−1∑
1⩽i< j⩽n

Di, j+

i=n−2∑
1⩽i< j<k⩽n

Di, j,k + · · ·+D1,2,··· ,n

(14)

其中：

Di1,··· ,is =
∑

β∈(i1,··· ,is)

α2
βΨ

2
β (ξ), 1 ⩽ i < · · · < is ⩽ n

这里的 β 表示各个随机变量。

随机输入变量对输出结果的相对敏感性可由

Sobol指数来衡量。Sobol指数由各个随机变量的方

差和总方差的比值计算：

S i1,··· ,is =
Di1,··· ,is

D
(15)

 

3    算例验证与结果分析
 

3.1   算例验证

李素循 [18] 在 FD-14A激波风洞中对双椭球模型

进行了相关的试验研究，获得了丰富的气动力和热流

试验数据。本文选取两种工况分别对气动力和气动

热进行数值模拟，并将计算结果与文献 [18]的试验

数据进行对比。选取的工况侧滑角为 0°，采用半模进

行数值模拟，基准来流条件及计算网格分别如表 1和
图 3所示。模型采用结构网格，为获得准确的表面热

流值，双椭球模型计算网格的第一层网格高度雷诺数

为 10。
 
 

表 1    基准状态来流条件

Table 1    Freestream condition of the baseline state

工况
来流参数

Ma 来流温度/K 来流压强/Pa 壁面温度/K

气动力计算 8.02 57.242 457.819 300

气动热计算 7.80 74.423 2 172.467 300

 
 
 

图 3    双椭球模型计算网格

Fig. 3    Computational mesh of the double ellipsoid model
 

图 4和图 5分别给出了双椭球对称面中心线处

的压强分布和热流沿轴向的分布，并与试验值进行了

比较，其中压强分布通过来流静压 pin 进行了无量纲

化处理。可以看出，本文采用的数值模拟方法得到的

压强分布和热流分布均与试验结果吻合较好。

图 6给出了双椭球模型密度梯度纹影图与试验

纹影图。可以看出，双椭球模型流场比较复杂，在大

椭球和小椭球的头部会产生较强激波，在两椭球相贯

区域，二次激波与头部弓形激波相交，存在较为明显

的镶嵌激波，此外小椭球上部还存在较为明显的膨胀

波系。总体来看，数值模拟结果与实验结果吻合较好。

图 7给出了对称面马赫数分布云图及双椭球壁
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面流线图。从局部放大图中可以清晰看到，在双椭球

对称面中心线处，具有激波-边界层干扰引起的流动

分离现象；壁面流线图清晰地显示出，在分离区的前

部，来流与分离区的回流汇聚后，沿着大椭球的斜下

方流动，形成了非常明显的流线汇集。 

3.2   不确定度量化结果

选取气动热数值模拟中的来流条件作为不确定

度量化中的基准状态，来流密度 ρ∞、来流温度 T∞、壁

面温度 Twall 和来流速度 u∞作为来流条件的输入变

量，壁面压强分布及壁面热流分布作为输出变量，采

用二阶 NIPC多项式、拉丁超立方方法选取 30个样

本，对高速来流导致的气动力/热进行不确定度量化

分析，并选取了 5个随机样本对 NIPC的预测精度进

行误差分析。参考文献 [21]，来流条件的取值范围如

表 2所示。

UQ% = 1.96σ/100µ×100
升力、阻力及驻点热流的 95%置信区间条件下

不确定度为 ，其中 σ 为标准

差。升力、阻力及驻点热流平均值、标准差和不确定

度如表 3所示。

决定系数 R2 是反映模型拟合优度的重要统计指

标[22-23]，并常用于评估模型的预测能力，其数值越接
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图 4    模型中心线压强分布（Ma=8.02）
Fig. 4    Pressure distribution along the centerline of the

model (Ma=8.02)
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图 5    模型中心线热流分布（Ma=7.80）
Fig. 5    Heat flux distribution along the centerline of

the model (Ma=7.80)
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(b) 试验

图 6    数值模拟密度梯度纹影图和试验纹影图对比（Ma=8.02）
Fig. 6    Comparison of the numerical density gradient schlieren

and the experimental schlieren (Ma=8.02)
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图 7    模型对称面马赫数分布云图及壁面流线图

Fig. 7    Mach number contour in the symmetry plane of the
model and its surface streamlines
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近 1表示模型精度越高。R2 的计算式如式（16）：

R2 = 1−

n∑
i=1

(yi−ŷi)2

n∑
i=1

(yi−
_
yi)2

(16)

ŷi ȳi其中， yi 为表示真实值， 表示预测值， 表示平

均值。

图 8和图 9分别给出了壁面压强和热流的决定

系数 R2 分布，可以看出，壁面压强和壁面热流的决定

系数均在 0.94以上，接近 1。因此，本文方法均能准

确模拟壁面压强和壁面热流，且精度满足实验要求。

图 10和图 11分别给出了壁面压强及热流分布

的均值和方差。由于弓形激波强度沿轴向逐渐减弱，

故压强和热流从驻点沿 x 方向逐渐减小，但在两椭球

相贯形成镶嵌激波的位置之后，背风面会出现压强和

热流的第二峰值，这证明通过镶嵌激波后气流经过了

第二次压缩，波后压力和温度升高。经对比可以看

出，壁面压强及热流分布的均值和方差分布情况较为

一致，在均值较大的位置处，方差的数值也同样较大。

接下来具体分析典型位置处来流条件对壁面压

 

表 2    来流条件变化范围

Table 2    Variation range of the freestream condition

编号 参数 基准值 不确定度

v1 ρ∞/(kg ·m−3) 0.1017 ±10%

v2 T∞/K 74.42 ±10%

v3 Twall/K 300 ±10%

v4 u∞/(m · s−1) 1 348 ±120

 

表 3    不确定度量化结果

Table 3    Uncertainty quantification results

升力/N 阻力/N 驻点热流/（MW·m2）

平均值μ –102.88 158.97 0.971 9

标准差σ 12.33 19.91 0.191 3

不确定度 23.50% 24.54% 38.59%
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图 8    壁面压强决定系数 R2分布

Fig. 8    Distribution of the wall pressure determination coefficient
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图 9    壁面热流决定系数 R2分布

Fig. 9    Distribution of the wall heat-flux determination coefficient
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图 10    壁面压强分布均值与方差

Fig. 10    Mean and variance values of the wall pressure
distribution
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图 11    壁面热流分布均值与方差

Fig. 11    Mean and variance values of the wall heat flux
distribution
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强和热流的影响规律，分别选取驻点处 P1、两椭球相

贯区域 P2、小椭球上部区域 P3和流线汇集区域 P4

作为检测点，如图 12，对比分析检测点的 Sobol指数。

图 13给出了来流条件参数对壁面压强的 Sobol

指数分布。可以看出：来流速度的不确定性输入对壁

面压强的影响最大，Sobol指数平均值约为 0.7；来流

温度不确定性输入对壁面压强的影响次之，Sobol指
数平均值约为 0.3；来流密度和壁面温度不确定性输

入对壁面压强的影响最弱，Sobol指数趋近 0。
图 14给出了各检测点在不同来流参数下的壁面

压强 Sobol指数柱状图。可以看出，在检测点 P2位置

处来流速度对壁面压强的影响最大，来流温度次之；在

检测点 P4位置处，相较于 P2，壁面温度的影响有所减

弱，来流速度的影响有所增强；在检测点 P1和检测点

P3处，壁面温度和来流速度对壁面压强的影响较大。
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图 14    各检测点壁面压强 Sobol指数值

Fig. 14    Sobol index of the wall pressure at each monitoring point
 

检测点 P1位于驻点，小椭球上部区域 P3位于膨

胀区及表面的大部分区域，这是符合牛顿理论的假设

的，即流体介质可假设为由一系列均匀分布的、彼此

相互独立的运动质点组成，这些质点与物面发生碰撞

后，其平行于物面法向的动量分量完全损失掉，并转

换为对物体的力的作用，而其切向动量保持不变。采

用修正牛顿理论用于分析和验证各个来流条件对壁

面压强的影响，修正牛顿理论是基于牛顿理论的思

想，用于计算与来流夹角为 θ 的高速飞行器表面压力

分布的工程方法[24]，其表达式为：

Cp =Cp,max sin2 θ (17)

Cp,max =
2

γMa2

■|||■|||■
[

(γ+1)2Ma2

4γMa2−2(γ−1)

] γ
γ−1
·

(
1−γ+2γMa2

γ+1

)
−1

}
(18)

γ

其中，Cp 为压强系数，Cp,max 为压强系数的最大值，

Ma 为来流马赫数， 为气体比热比。从公式分析可以

看出，壁面压强只与马赫数相关，与来流密度 ρ∞和壁
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图 12    监测点位置示意图

Fig. 12    Schematic of the monitoring point locations
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图 13    各输入变量对壁面压强的 Sobol指数分布图

Fig. 13    Sobol index distribution of the wall pressure for
each input variable
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面温度 Twall 无关。马赫数受到来流速度 u∞的影响高

于来流温度 T∞对其的影响，如下式：

Ma =
u∞√
γRT∞

(19)

其中 R 为气体常数。

检测点 P2处于两椭球相贯区域，此处在黏性和

逆压共同作用下气流减速并形成流动分离，逆压受到

小椭球几何外形和来流速度共同影响，且几何外形对

其的影响较大，而黏性受到来流温度影响较大，因此

在检测点 P2处，来流温度的 Sobol指数较大。检测

点 P4处于流线汇集区域，受到惯性力的影响较大，边

界层更薄，因此来流速度 u∞的 Sobol指数比其他位置

处的更大；壁面温度对于边界层内的切向脉动和正向

脉动都有较大的影响，故壁面温度 Twall 的 Sobol指数

大于来流温度 T∞。因此，在高速飞行器气动力的数

值模拟和试验中，需重点关注来流速度和来流温度的

不确定度，尤其是来流速度。

图 15给出了来流条件参数对壁面热流的 Sobol

指数分布。可以看出，来流速度变化的不确定性输入

对壁面热流的影响最大，Sobol指数平均值约为 0.5；

来流密度不确定性输入对壁面热流的影响次之，

Sobol指数平均值约为 0.3；壁面温度不确定性输入对

壁面热流的影响较小，Sobol指数平均值约为 0.2；来

流温度对其的影响最小，Sobol指数平均值趋近于 0。
图 16给出了各检测点处不同来流参数的热流

Sobol指数值。可以看出，各检测点处的 Sobol指数存

在较大差异，这是由于不同位置处检测点的流动状态

不同导致的。

从图 16可以看出，P1驻点热流受来流速度的

影响最大。Lees利用 Fay-Riddell变换和相似性假定，

从高温冷壁假设出发，给出了驻点热流的工程计算

公式[25]：

qws =
2.373×10−7
√

Rws

(
γ−1
γ

)0.25 (
γ+1
γ−1

)0.25

ρ0.5
∞ u3
∞ (20)

其中，qws 为驻点热流，Rws 为驻点曲率半径。对式

（20）分析可以得出，驻点 P1处热流受到来流速度的

影响最大，远大于来流密度 ρ∞对其的影响，且与来流

温度相关性不大，这与图 16呈现出的结果一致。又

由于数值模拟采用的是等温壁面边界条件，因此壁面

热流受到壁面温度 Twall 的影响也较大。

相较于 P1驻点，检测点 P2处于流动分离区，壁

面热流受来流速度和来流密度的影响减弱，受壁面温

度的影响增强。而检测点 P3位于激波膨胀区，因此

壁面热流受来流速度的影响最大，受来流密度和壁面

温度的影响次之。

检测点 P4的热流主要受边界层影响，惯性力的

增加使得边界层内速度梯度有所增强，气流与物面之

间的摩擦与热交换都有所增强，其受到壁面温度和来

流速度的影响较大，受来流密度的影响较小。与气动

力预测不同，来流速度、来流密度和壁面温度的不确

定度对气动热的预测均有着重要影响。
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图 15    各输入变量对壁面热流的 Sobol指数分布图

Fig. 15    Sobol index distribution of the wall heat flux for
each input variable
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4    结　论

本文以高速流动中双椭球模型为研究对象，选取

了来流密度、来流温度、壁面温度和来流速度作为不

确定性的来流条件变量，采用非嵌入式多项式混沌

（NIPC）方法，完成了气动力 /热的不确定度量化分

析，并对壁面压强和壁面热流分布进行了敏感性分

析，得到如下结论:
1）  二阶 NIPC方法对双椭球模型壁面压强和热

流分布均具有较高的预测精度。来流的不确定性输

入对升力、阻力及驻点热流有较大的影响。来流变化

导致模型的升力、阻力及驻点热流的不确定度分别

为 23.50%、24.54%和 38.59%。

2）  在三维复杂高速流动中，来流条件的变化对

壁面压强和热流的影响规律有所不同，在高速流动气

动力的预测中应重点关注来流速度和来流温度变化；

而在高速流动的气动热预测中，需要重点关注来流速

度、来流密度和壁面温度的变化，不同位置处的流动

状态不同，影响规律也有所差异。

不确定度量化分析对高速飞行器所在的飞行环

境下气动特性置信度的评估具有重要意义，可为高速

飞行器数值模拟的可靠性分析及气动稳健优化设计

提供参考。后续工作将对来流参数不确定度进行表

征，并深入研究更加高效准确的不确定传播模型。
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