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摘 要
:

风洞作为主要的高超声速飞行器地面模拟设备
,

其驻室气体通过喷管的膨胀加速后形成满足模拟条件的

试验气流
。

模拟高超声速飞行时要求驻室总温高达上千度
,

计算风洞驻室参数时
一

必须考虑空气的真实气体效应
。

对不同计算方法的计算结果进行了对比
,

并给出了热力学计算方法和利用 B eatt ie- Br id ge m an 气体状态方程推导的

一维等嫡流动关系式计算驻室参数的详细过程
。

计算结果表明当飞行马赫数大于 4 时
,

将表现出明显 的真实气体

效应
。

不考虑真实气体效应的计算结果总温偏高
、

总压偏低
,

并且对驻室总压的影响大于对总温的影响
。

真实气

体效应对驻室参数的影响随着飞行马赫数
、

温度
、

压力的升高而越来越明显
。
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0 弓l 言

随着高超声速飞行器飞行速度和性能的不 断

提高
,

高超声速科技已经成为新世纪航天
、

航空科

技竞争的热点
。

风洞作为高超声速地面模拟的主要

试验设备
,

驻室气体通过喷管的膨胀加速后形成满

足模拟条件的试验气流
,

风洞的性能在相当程度上

决定了研制飞行器的水平
。

反射型激波风洞在缝合

状态下运行时为了满足模拟高超声速飞行的条件
,

风洞的驻室温度高达上千度
。

研究表明高温对空气

介质变化的影啊如表 】所示
:

在 一个大气压下
.

当温

度低于 600 K 时
,

空气的主要成分为氧气和氮气
。

分子运动主要为平动和转动
,

空气的比热 比为常数
,

称为量热完全气体
。

当空气的温度超过 600 K
,

分子

振动 自由度被激发
,

空气 的比热 比为随温度变化的

函数
,

空气被称为热完全气体
:
温度超过 2 0 00 K

,

氧气分子开始离解
:
温度超过 4 0 0 0 K 时

,

氮气分子

开始离解
,

氮氧化物逐渐形成
;
温度超过 9 0 0 0 K 时

氧原子和氮原子开始电离
。

因而
,

高温空气介质给

高超声速流动带来的变化是本质的川
。

不考虑空气

的真实气体效应
,

风洞驻室参数的计算结果会出现

显著的误差
,

从而影啊地面试验的准确性
。

例如
,

美

国早期航天飞机的气动试验 由于未考虑真实气体效

应的影响
,

在试飞中出现了配平攻角高出设计值一

表 l 高温对空气介质变化的影响

丁a b】e 1 Im Pa et o f hig h te m Perat u re o n a ir Pro Pe rt ie s

温度(K) 化学反应

> 6 0 0 分子振动激发
> 2 0 0 0 氧分子解离
> 40 00 氮分子解离
> 9 0 0 0 氧和氮原子电离

倍多的气动力异常现象[2l
。

考虑真实气体效应计算驻室参数 的方法有修

收稿 日期
: :

修订 日期
:

基金项 目
:

国家自然科学基金 ( 90 9 16 0 2 8 )

作者简介
:

苑朝凯 ( ! 9 83
一

)
,

男
,

河北
,

助理工程师
,

气动力厂热
,

E
一

m al 卜 yua n c k@ : m ech ac cn



正系数法
、

热力学方法以及利用各种气体状态方程

结合能量和动量方程推导出的公式迭代计算等方

法
。

Ts ien 对气体流动中的真实气体效应进行了研

究
,

并利用 、恤n de r w 巨als状态方程推导出了一维等

嫡 流动 关 系式 和 正 激 波 关系 式
,

并 指 出 了

A
.

Bus em an 和 w .J. wa lke
: 两人研究结果的适用范围

[, ]
。

D o n a ld so n
在 几ie n 研究结果的基础上考虑了焦

耳
一

汤姆逊效应
,

并利用微分形式的动量方程推导出

了一维等嫡流动关系式 [4]
。

当温度和压力较高时
,

上述推导公式的计算结果存在较大的误差
。

A
.

J.

E g g er s 和 R
.

E
.

R an d a ll等人分别利用 B ert h lo t 和

B eatt ie
一

Br 记ge m a n
气 体状态方程推导 了气体流动

的等嫡关系式15
一

6]
。

由于 B e
att ie

一

Br 记ge m an 气体状态

方程比、乞
n de r W a a1S 等气体状态方程更能准确的反

映分子 间相互作用力和分子尺寸对气体状态的影

响
,

其推导结果相比而言具有更高的准确度
。

1 真实气体效应

高温可导致空气分子的振动激发
、

离解/复合甚

至电离
,

使得普通空气变成一种不断进行热化学反

应的复杂介质
。

其热化学反应过程有时是非平衡的
,

气体介质有时是非连续的
,

这些物理化学现象使得

由经典的气体动力学理论预测的高超声速流动带有

较大的偏差
,

这就是所谓的真实气体效应
。

真实气体效应可 以分为平衡态真实气体效应

和非平衡态真实气体效应
。

平衡态的真实气体效应

一般是指低温高压下分子之间相互作用力和分子尺

寸大小的影响
; 以及低压高温下

,

分子振动 自由度

被激发
,

分子离解/复合 以及电离的影响
,

结果使气

体的比热不再为常数
,

理想气体状态方程不再适用
;

气体热力学特性参数的计算比较复杂
。

非平衡态真

实气体效应主要表现为振动非平衡和化学反应非平

衡
。

从偏离平衡到重新达到平衡状态需要一个过程
,

称为
“
松弛过程

” ,

这个过程所需要的时间称为
“

松

弛时间
” 。

空气的主要成分氧气和氮气均为双原子分子
,

其振动松弛时间可 以通过公式 (l) 来计算
;

尸(, 一 e 一“ 了

)
(l)

式中
:

K , 、

K :
为依赖于分子物理性质的常数

。

表 2 氧气和氮气的振动松弛时间

几b】e 2 V ibrat io n tim e o f o x yg e n an d n itr o g e n

T (K) 10 0 0 2 0 0 0 3 0 0 0 4 0 0 0 5 0 0 0

T 0 2
(u s) 9 1 8 4

.

7 6 1
.

1 3

T N Z
(u s ) 1 7

.

4 1
.

3 5 0
.

3 8 8 0
.

1 7 7 0
.

10 1

* 表 2 为假定 P司 at m 时的计算结果

高温气体的化学反应是一个很复杂的问题
,

在

温度不太高时主要是氧气和氮气的离解和复合反

应
,

其 化 学 反 应 松 弛 时 间 随 温 度 变 化 在

1
.

OE一 s一1
.

0 E
一

6s 之间变化
。

若气流经过流场的特征

时间远大于松弛时间则这种流动实质上就具有瞬时

平衡的性质
,

可按平衡流动的方法处理
;
反之

,

若

流动特征时间远小于松弛时间则可 以认为流场内不

发生化学变化和振动松弛
,

气体在初始状态是什么

情况在以后的流动过程中始终保持不变
,

可按冻结

流处理 [7 ]
。

在模拟飞行的马赫数不太高时
,

一般情况下流

动时间远大于振动和化学反应松弛时间
。

本文在以

下的讨论中均假定满足上述条件
,

即假定驻室气体

通过喷管的流动时满足平衡流的条件
。



2 风洞驻室参数的计算方法

激波风洞运行的基本原理是
:

驱动段与被驱动

段间的膜片破裂后产生一道入射激波
,

入射激波压

缩被驱动段的气体
,

并在被驱动段末端反射后再次

压缩气流
,

从而使波后的气流处于高温高压滞止状

态
,

这一部分气体经过喷管膨胀加速
,

在试验段形

成满足要求的试验流场
,

其结构示意图如图 1 所示
。

将公式 (2 ) (3 ) 带入 (5 ) 中可得

l一 a 。

、二护
+ e g△了 一 、

,

一 : 。 (6 )

/

M
a 为定压偏导数

,

其数值反应了气体解离影响

的程度
,

其取值的绝对值越大说明解离影响越严重
。

当给定温度和压力时定压偏导数可 以利用赫夫法
、

最小自由能法进行求解 [8]
。

由公式 (4 ) (6) 联立可

以解出温度和压力的修正量
:

为为为为勺勺勺勺

: : =

(卜些匹翌竺兰丝鱼
弓 (7)

图 1 激波风洞结构示意图

Fig
.

1 S ke teh o fthe S ho e k Tu n n e l

风洞驻室的温度和压力由需要模拟的飞 行条

件决定
。

在温度
、

压力较高的情况下
,

由于真实气

体效应的影响
,

驻室参数之间相互影响
,

必须利用

迭代的方法进行求解
。

已知飞行高度和飞行马赫数

后
,

计算驻室参数的途径主要有
:

(1) 热力学计算
—

综合利用能量方程
、

嫡

方程
、

热力学定律
、

物质守恒方程
、

分压定律及解

离方程等关系式迭代求解
。

由热力学第一定律及定压过程条件
,

可得
:

M
O

‘凡 一h“
。

、
△尸 二

—
l

—
十 s
一

s ,

l
R { 了

一

}
t石)

_
n

(1
一 a 。

)(气
一 * 。)

+ a OT 。

(
s: 一 s 。

)
T 二 T

”

十

—
叮

(9 )

尸 = 尸o e匆
(10)

厂助 、 厂山 、 _

}— } =l 一 } 二 C
。

又。T 夕
,
又口T 夕

,

由热力学第一
、

二定律和定压过程条件可得
:

}鱼)
一

且
又口了少

, T
(3 )

压力和温度变量分别取为 InP 和 in T
,

采用牛顿

法分别对能量方程和嫡方程进行求解有
:

等AP
+ c ·

盯
·
气一 “

念AP+ 磊
△丁一 ‘2 一 ’

(4 )

(5 )

上述公式中上标 0 表示计算的初始值
,

下标 2 表示

终点状态参数
,

下标 p 表示定压过程
,

R 为气体常

数
。

求解时利用上述公式进行迭代计算直到各参数

满足足够的精度为止 [9- ’“]
。

利用热力学方法计算的

驻室总温 T 。
、

总压 P。结果如表 3 所示
。

(2 ) 利用能量
、

等墒条件及真实气体状态方

程推导一维流动等嫡关系式
,

并利用迭代的方法求

角军
。

利用不同气体状态方程可以推导出不同表达形

式的结果
,

其适用范围主要由相应的气体状态方程

决定
。

由于推导过程比较繁琐
,

在此不再详细叙述
,

直接给出利用 Bea tti e
一

B r记ge m an 气体方程推导出的

一维等嫡流动关系式
。

表 3 热力学方法计算结果

几ble 3 R e su lts e a le u late d by th erm o d yn
am ie s m e tho d



H= 2 5Km H= 35Km

T
。

(K)

3 99

6 1 5

8 8 3

124 9

16 5 0

2 0 9 7

P
。

(MPa )

0
.

0 19 9

0
.

0 9 4 4

0
.

4 0 12

1
.

4 89 1

4
.

8 7 03

14
.

3 66

T
〔,

(K)

42 6

6 5 5

9 5 8

13 2 5

17 4 8

2 2 17

P
。

(MPa )

0
.

0 0 4 5

0
.

0 2 14

0
.

0 9 14

0
.

34 14

1
.

12 62

3
.

3 5 3 9

。

:景
,

M

)
一:

1·

誉)
·

):今)
, ·

鲁{
·

。

一:〔
几了

)
,

一

;
·

台
。

:景
,

M

)
(1 8 )

,‘气O

4
�I曰

广

61了
矛

会
=

:青)
,

【1· ”
1

(M’“P0 +

·l

。M )耸一 :务
,

“
( 11 )

e 一(e Z人
,

)]

, (·卜2

⋯⋯青)
, 一

{青)
,

」
·

宁)
1一

{青}
,

」
( 12 )

。、、 ,一
于:青!

2 一凡

⋯
1一

{会)
卜入

⋯
一

丫⋯
1一

:音!
“一凡

」
、 ’

“
’

式中
:

e 为振动特征温度
;
下标 O表示驻室状态参

数 (总温
、

总压 ) ;
下标 i表示利用理想气体等嫡关

系式关系式计算的结果
。

给定飞行高空大气参数 T
、

P 以及飞行马赫数

后
,

利用上述结果进行迭代求解即可求得总温
、

总

压 [川
。

利用 B e a tt ie
一

B r id g e m an 气体状态方程推导的

等嫡流动关系式计算的驻室总温 T 。
、

总压 P。结果如

表 4 所示
。

表 4 热力学方法计算结果
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3 结果与讨论

3
.

I X 实气体效应对比热比的影晌

当温度不足以使空气 出现明显的电离时
,

空气

的内能主要平动能
、

转动能和振动能
。

考虑振动能

对气体比热比的影响时假定双原子分子为简单的谐

振子
,

等容 t匕热和等压 比热分别表示为 ( 19 ) ( 2 0 )
。
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(2 0 ) 马赫数的关系
。
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从而
,

气体比热比为
:
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( 2 1 )

取空气的振动特征温度为 3 0 5 5 K 按照公式 ( 2 1) 计

算空气比热比随温度的变化关系如图 2 所示【
’2]

。

从

图中可以看出
:

随着温度的升高
,

真实气体效应对

比热比的影响越来越明显
,

越来越偏离气体比热比

为常数的假定
。

原因是随着温度的升高
,

分子振动

自由度被激发
,

振动能占分子总内能的比例逐渐增

大
,

使气体比热比减小
;
当温度高于 Z000 K 时

,

氧

原子和氮原子开始离解
,

使比热比进一步的减小
。

2 3 4 5 6 7 8 9 1 0

图 3 驻室总温与飞行马赫数的关系
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3. 2 真实气体效应对驻室总温总压的影晌

分别采用理想气体等嫡关系式和利用真实气

体状态方程 B eatt ie
一

B ri d ge m an 推导出的等嫡流动关

系式计算了模拟不 同飞行情况所需要的总温和总

压
。

图 3
、

4 为模拟 35 K m 高空驻室总温总压与飞行

1 2 3 4 5 6 7 8 9 1 0

M

图 4 驻室总压与飞行马赫数的关系

Fig 4 To ta lPr e s su r e Plo tt e d ag a in st M ac h n u m be r

从图中可 以看出
:

( l) 温度
、

压力越高
,

真实气体与理想气体计

算结果差异越明显
,

即真实气体效应越明显
。

(2 ) 飞行马赫数越高真实气体效应越明显
。

(3) 按照理想气体计算的结果与真实气体相

比
:

总温偏高
、

总压偏低
:
并且对于总压的影响高

于对总温的影响
。

例如当 M = 7 时总温与总压的相对

误差分别为
:

、 一

l过⋯
= , ,

.

8%

⋯不 ⋯
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.

4 U/O
】 君 }

式中下标 i为理想气体计算结果
, :
为真实气体计算

结果
。

按照理想气体计算驻室参数时认定分子内能

只有平动能和转动能
,

而实际上分子的内能还包括

振动能
,

由公式 (2 2 ) (23 ) 可知
,

将振动能当做平

动能或转动能计算时会使温度偏高
,

造成驻室总温

比考虑真实气体效应时偏高
。

图 5 PO,lP 与气体比热比的变化关系

F19
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图 6 为飞行马赫数 M = 7 时
,

驻室总温随飞行高

度的变化关系
。

图中显示按照理想气体和真实气体

计算结果的两条曲线基本平行
,

随着高度的变化

}T
, 一

Tr }变化不大
。

可以认定
,

飞行高度的变化并没有

加剧真实气体效应对驻室总温的影响
。

2 7 0 0

2 6 0 0

理想气体
: 。 _ 里R T 十 R T

2

(2 2 )

真实气体
: 。 _ 里R T 十 R T 十 R 夕

e x p 口 / T 一 l

(2 3 )

2 5 0 0

芝 2 4 0 0

O
卜

2 3 0 0

2 2 0 0

式中
: e
为单位质量气体的分子内能

。

理想气体计算总压时按照公式 (24 )进行计算
。

2 1 0 0 ——
‘

de al g 决决

——
r

. l g a sss

2己 2 三 3 0 3 5 4 0
H (认m )

盈 一 ‘互、儿
了, 又 了一 夕

(2 4 )

式中下标 0 表示驻室参数
,

V 为气体比热 比
。

图 5

为 M = 7 时
,

压比(P0 /P )随气体比热比变化的关系
。

从图中可以看出
,

气体比热比对压比的影响很大
,

当 v 一 1
.

4 时
,

P。于一(T 。/T )们
, , ,

当 v 一 1
.

2 时

P。用一(T ozT )
‘2 ’8 ’。

气体比热 比对总压起决定性的影

响
。

所以按照理想气体计算不考虑真实气体效应对

比热比的影响时驻室总压的计算结果比实际情况偏

低
。

图 6 总温随飞行高度的变化关系
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图 7 为驻室总压随飞行高度变化的关系
。

从图

中可以看出
,

随着飞行高度的增加lni
一

nrl 的差异逐

渐减小
。

原因是飞行高度越高空气压力越低
,

模拟飞行环境所需要的驻室总压越低
。

压力

降低使真实气体效应的影响减小
,

所以IPi
一

nrl

的差异逐渐减小
。
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4 结 论

当驻室温度
、

压力较高时
,

存在明显的真实气

体效应
。

计算驻室参数时必须予以考虑
,

否则计算

结果存在很大的误差
,

驻室总温偏高
、

总压偏低
。

通过计算表明当飞行马赫数大于 4 时
,

真实气

体效应对驻室参数的影响逐渐严重
,

并且随着飞行

马赫数
、

驻室温度和压力的升高
,

真实气体效应的

影响越来越明显
。

真实气体效应对驻室总压的影响

大于对总温度的影响
。

飞行高度的变化并不会加剧

真实气体效应对总温的影响
,

即真实气体与理想气

体计算结果的差异 ITi
一

Tr !随高度变化不明显
。

随飞行

高度的增加
,

驻室总压降低
,

真实气体效应的影响

逐渐减小
。
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