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变比热激波关系式
及其在高超声速进气道计算中的应用

秦立森
(中国科学院 工程热物理研究所,北京　100080)

摘要: 本文根据空气热力性质表建立了空气热力性质的解析表达式,从气动热力学基本方程和激波前后比热

比不同出发建立并推导出完全变比热激波方程组及其解法。对分别使用变比热激波关系式与定比热激波和

等熵流关系式计算结果进行的比较表明,使用变比热激波关系式进行高超声速进气道气动热力学分析计算,

能够减少定比热假定产生的偏差,提高计算准确性。
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1　前　言

　　为满足空气和燃气变比热计算的需要,起初

采用预先编制的空气和各种成分燃气的热力性质

表[1, 2 ] ,或平均比热图表[3 ] ,以及对比热不变的计

算所作的修正系数[4 ]。后来通过对各种典型计算

的结果进行滞止温度比热比归纳,得到超声速膨

胀与压缩过程中变比热对气动参量变化的影响及

其近似解法[5 ]。80, 90年代以来,随着计算机和计

算技术的发展,提出了燃气的热力性质数学公式

表示法[6 ] ,以及采用静态、滞止状态、临界状态和

激波前、后等两两状态之间平均比热和比热比求

解变比热气动函数和正激波和斜激波的解析解

法[7～ 10 ]。这些解法都采用了平均的概念,而且相

当复杂。本文从气体的热力性质是状态函数这一

基本概念出发,考虑到比热比跨越激波的突跃,而

没有使用任何平均的概念,建立了严格的变比热

激波方程,推导出相应的激波关系式,利用气体热

力性质解析表达式,获得了数值计算方法,编制了

计算机程序,对高超声速进气道混合压缩斜、正激

波系进行了数值计算,并与文献[ 5, 8, 9 ]的正激波

和文献[ 10 ]的斜激波计算结果进行了比较,得到

比较满意的结果。

2　变比热激波方程组及其解法

　　在建立变比热激波方程组时,我们将气体当

作半完全气体,即气体仍适用状态方程,但考虑比

热等热力性质随温度的变化及其对激波关系式的

影响。采用温度的 5次幂级数多项式近似表示空

气的焓如下[6 ]:

h (T ) = B 0 + B 1T + B 2T 2 + B 3T 3

+ B 4T 4 + B 5T 5 (1)

其它主要热力性质的计算方法与通常热力学方法

相同,但在等熵过程中压力须采用相对压力函数

计算[2 ]。本文根据空气的热力性质表[1 ] ,采用曲线

拟合的方法,得到在 55～ 2044 K 温度范围内适用

的解析式系数 (B 0= 28157741, B 1 = 10077419, B 2

= - 80313688, B 3 = 19710184, B 4 = - 91327604,

B 5= 011481819) ,从而可由温度求焓和其它参数,

或由已知焓反求温度和其它参数。

首先考虑二维斜激波。当超声速气流因凹角

壁面向内折转 ∆角时,产生激波角为Β的斜激波。
由于激波前、后的温度发生突跃,所以在变比热条

件下,比热比 k 也发生突跃。以激波面前、后作为

控制体的前、后表面,分别以下标 1 和 2 表示,并

以下标 n 和 t 分别表示激波面的法向和切向,可



以得到连续方程、动量方程、能量方程等基本方

程。

由斜激波定义,连续方程可写成:

Θ2

Θ1
=

tan Β
tan (Β - ∆)

(2)

　　由连续方程和动量方程,利用状态方程和音

速方程,并令:

x = k 1 M a2
1n　,　y = k 2 M a2

2n (3)

经过推导,可得到如下方程:

1 + x
1 + y

=
x Θ1

y Θ2
(4)

解之得:

y =
1

1 + x
x

Θ2

Θ1
- 1

(5)

以及
p 2

p 1
=

1 + x
1 + y

(6)

　　利用焓的解析表达式 (1)和音速方程,能量方

程可化为:

h (T 1) +
1
2

x R T 1

= h (T 2) +
1
2

yR T 2 (7)

由状态方程可得:

Θ2

Θ1
=

p 2

p 1

T 1

T 2
(8)

　　利用公式 (6)和相对压力函数 Π0 可求出激波

前后总压比

p 20

p 10
=

p 20

p 2

p 2

p 1

p 1

p 10

=
Πo

20

Πo
2

p 2

p 1

Πo
1

Πo
10

(9)

　　方程 (2)～ (8)是以 x = k 1 M a
2
1n , y = k 2 M a

2
2n

为主变量的变比热斜激波方程组,可通过迭代求

解,根据激波角 Β的误差判断收敛后,由 (9)求出

p 20,最后利用状态方程计算 Θ2 和 Θ20等。

对于二维正激波的情况, ∆= 0, Β= 90°,W 1t=

W 2t= 0,上述斜激波方程组中的W 1n和W 2n应分

别改成W 1 和W 2, 方程 (3)～ (8)构成以 x = k 1

M a
2
1, y = k 2 M a

2
2 为主变量的变比热正激波方程

组, 迭代求解过程中根据密度比 Θ2öΘ1 的变化判

断收敛程度。

3　高超声速进气道计算结果分析

3. 1　来流的滞止参数

　　来流的总压、总温等参数计算对进气道的性

能 (如总压恢复系数等)和发动机的强度和材料选

择具有重要的意义,图 1 和图 2 是分别采用定比

热等熵关系式和变比热计算所得来流温度、压力

及其滞止参数的比较。从图中可以看出,超声速流

动当M a 数较低时,两种方法计算结果差别不大;

而M a 数越高,定比热与变比热相比,计算出的总

温越偏高 (M a= 8时约高 18◊ ) ,总压越偏低 (M a

= 8时约低 38◊ ) 。

图 1　大气温度、来流滞止温度计算结果比较

图 2　大气压力、来流滞止压力计算结果比较

3. 2　进气道混合压缩激波系

　　本文采用变比热激波关系式对飞行迹线各点

进气道混合压缩激波系 (一般由三道外压缩斜激

波、二道内压缩斜激波和最后一道正激波组成)进

行了详细计算,表 1 上半部分给出了对飞行迹线

各点假定的一道斜激波分别采用变比热和定比热

(k = 114)斜激波关系式所得计算结果 (M a≥5部

分)比较。表 1下半部分则是假定上述飞行迹点为

正激波时的计算结果比较。由表 1可见,定比热与

变比热计算相比,随着波前法向M a 数的提高,波

后M a 数、温度和总压恢复逐渐偏高,而波后静压

则逐渐偏低。
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表 1　变比热和定比热斜激波和正激波计算结果比较

M a1 ∆ö(°) T 1ö(K)
M a2 T 2öT 1 p 2öp 1 p 20öp 10

变比热 定比热 变比热 定比热 变比热 定比热 变比热 定比热

斜
　
激
　
波

计
算
结
果
比
较

8. 0

710

610

510

24. 0

22. 0

20. 0

18. 0

239. 28

230. 97

224. 03

220. 56

3. 4926

3. 4998

3. 4269

3. 2290

3. 3069

3. 3964

3. 3803

3. 2123

4. 1010

3. 1837

2. 4755

1. 9573

4. 3299

3. 2657

2. 4960

1. 9584

19. 9836

13. 7702

9. 2421

6. 0819

20. 1940

13. 8302

9. 2458

6. 0727

0. 1185

0. 2200

0. 3771

015782

0. 1195

0. 2197

0. 3764

0. 5778

正
　
激
　
波

计
算
结
果
比
较

8. 0

710

610

510

239. 28

230. 97

224. 03

220. 56

0. 3731

0. 3791

013914

014086

0. 3929

013974

014042

014152

11. 4903

9. 3511

7. 3034

5. 5008

13. 3867

10. 4694

7. 9406

5. 8000

77. 5147

58. 8619

42. 9527

29. 5757

74. 5000

57. 0000

41. 8333

29. 0000

0. 0054

010113

010246

010562

0. 0085

010154

010297

010617

3. 3　总压恢复系数

　　进气道的总压恢复系数的计算对进气道损失

和需要面积的计算有很大影响,常用的由动能效

率计算总压恢复系数的ON ERA 经验公式是:

Ρg 0 = 1 +
k - 1

2
M a2
∞ (1 - ΓK E )

- k
k- 1

(10)

　　采用变比热、定比热以及ON ERA 公式 (取

ΓK E = 0194) 3种方法的计算结果比较见图 3。

图 3　进气道总压恢复系数 Ρg 计算结果比较

由图可见,变比热法与ON ERA 经验公式计

算的总趋势比较接近,但在高M a 数时稍低,而定

比热法则比ON ERA 公式高出很多。

3. 4　密流比和等熵密流函数

　　在定比热等熵流气流截面积计算中,通常采

用密流函数 q (k ,M )或 q (k , Κ)

S
S ∞

=
q (k , Κ∞)
q (k , Κ) Ρ∞ (11)

其中 Ρ∞为来流到最后一道正激波前或后的总压
恢复系数。然而在高超声速流动中,比热的变化使

压力与总压、温度与总温、密度与总密度之间对应

的等熵关系式不复存在,只能根据密流比的定义

用连续方程:

S öS ∞ = Θ∞w ∞öΘw (12)

图 4　进气道密流比计算结果比较

来计算捕获面积。图 4是分别采用定比热 (k= 1.

4) 密流函数法和变比热相对压力函数法,在不同

来流M a 数下所得密流比 (气流截面积比)比较。

其中∞为来流, 1 和 2 分别为进气道最后一道正

激波前后,定比热采用公式 (11) ,变比热采用公式

(12)。从计算结果看出,当来流M a 数不高时,使

用变比热密度乘速度或定比热密流函数,对于气

流截面积的计算结果影响不大; 但随着M a 数的

增高,不同算法之间的差别会愈来愈大,当M a=

6. 5时,相对误差达到 14. 6◊ ,结果将直接影响进

气道捕获面积的计算。

4　几种变比热激波计算方法的比较

　　对于文献[ 5, 8, 9, 10 ]所载的几个算例,分别

采用定比热、本文推导的变比热激波关系式进行

了验算。结果分析表明,本文变比热计算与定比热

计算相比,波后M a 数、温度、尤其是总压均偏低,
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波后静压均偏高,且波前M a 数越高,相差越大;

本文变比热与另外 3 种变比热算法相比,结果都

比较接近。本文仅列与文献[ 5, 8 ]的正激波比较于

表 3 (其中M a1= 510)。

表 3　定比热和几种变比热方法正激波计算结果比较

T 1ö(K) M a2 T 2ö(K) T 2öT 1 p 2öp 1 p 20öp 10

定比热 0. 4152 1612. 40 5. 80 29. 0000 0. 06172

变比热[文献 5 ]

变比热[本文 ]
278

0. 4060

0. 4038

1495. 00

1495. 17

5. 3800

5. 3783

29. 0000

29. 7026

0. 0534

0. 0529

变比热[文献 8 ]

变比热[本文 ]
222

0. 4086

0. 4084

1217. 94

1220. 45

5. 4862

5. 4975

29. 4989

29. 5797

0. 0567

0. 0561

5　结　论

　　本文从气动热力学基本方程和激波前后比热

比不同这一基本概念出发,建立了严格的变比热

激波方程组,推导出相应的激波关系式,利用根据

空气热力性质表建立的空气热力性质解析表达

式,建立了变比热激波方程组的数值解法。在高超

声速进气道计算中,对分别使用变比热激波关系

式与定比热激波关系式计算结果进行的比较表

明: 在高M a 数时,定比热计算的来流总温偏高,

总压偏低; 激波后M a 数、温度和总压恢复偏高,

而静压则偏低。

进气道总压恢复系数偏高; 使用等熵密流函

数计算捕获面积比偏低; 使用变比热激波关系式

进行高超声速进气道气动热力学分析计算,能够

避免定比热假定产生的偏差,提高计算准确性。与

定比热计算及文献[ 5, 8, 9, 10 ]的变比热激波计算

方法进行的比较表明,本方法概念明确、方程比较

简洁,结果是可信的,能够满足工程实际需要。
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Solution of Shock w ith Var iable Spec if ic Heat

for Ca lcula tion of Hyperson ic In let
Q in L isen

( In st itu te of Engineering T hermophysics, Ch inese A cadem y of Sciences,Beijing　100080, Ch ina)

Abstract: 　T he shock equat ion s w ith fu lly variab le specif ic heat are derived from the fundam en ta l

aero thermodynam ic equat ion s, con sidering differen t specif ic heats acro ss the shock. A m ethod fo r their

so lu t ion is p rovided. F rom the comparison betw een the so lu t ion s w ith con stan t and variab le specif ic

heat, it can be concluded that the fo rm er gives: (1) h igher to ta l tempera tu re, low er to ta l p ressu re; (2)

h igher M ach num ber, tempera tu re and to ta l p ressu re recovery, bu t low er sta t ic p ressu re beh ind the

shock; (3) h igher to ta l p ressu re recovery of the in let; (4) low er caugh t area ra t io than the la t ter a t h igh

M ach num ber.

Key words:　superson ic velocity; in let cham bers; thermodynam ic calcu la t ion
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