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真实气体效应对Ma10级进气道流动的影响 *
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摘 要：为了探究高马赫数超燃冲压发动机高速飞行时真实气体效应对进气道流场的影响，仿真获

得了不同气体模型下Ma10级进气道流场结构和性能。结果表明：进气道主流流场温度较低，不足以触

发空气的离解反应，反应仅发生在边界层内，但反应程度较低，远未达到化学平衡状态，除了边界层温

度及热载荷特性，其流场结果则更为贴近冻结流流场，因而化学非平衡模型与热完全气体模型的进气道

通流流场结构和性能基本一致。而真实气体效应导致边界层特性的不同，对进气道起动特性产生影响，

吸热离解反应通过对进口分离包的抑制和增大进口马赫数将进气道的再起动马赫数从 9.8降低到9.4。在

对进气道在宽速域应用中的钝化设计研究发现，真实气体效应虽然对前缘钝化进气道流场的压力分布和

性能无明显影响，但是其能起到整体降低壁面热流的作用，不仅钝头处的热流降低了1MW/m2，通道内

的热流也整体降低了0.1MW/m2。
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Real-Gas Effects on Hypersonic Inlet Flow at Mach 10
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Abstract：A simulation study of a rectangular hypersonic inlet in different gas model has been proposed to
enrich the understanding of the real-gas effect on the inlet flow pattern while the high speed scramjet flies at the
Mach 10. The results show that the air dissociation reaction can only be found in the boundary layer while the main⁃
stream temperature is not high enough to trigger the chemical reaction. Because the low reaction degree in the
boundary layer is far from the chemical equilibrium state，the flow pattern and characteristics of the inlet with chem⁃
ical non-equilibrium gas model are basically identical with the results of the thermally perfect gas model which rep⁃
resents the frozen flow，except the temperature and heat load in the boundary layer. Besides，the endothermic reac⁃
tion in the boundary layer makes the inlet restarting Mach number decrease from 9.8 to 9.4 by inhibiting the en⁃
trance separation bubble and increasing the entrance Mach number. Furthermore，a study of real gas effect on the
inlet wide speed range characteristics，such as the leading-edge bluntness flow pattern，is carried out. And it is
found that the real-gas effect has no significant effect on the pressure distribution and inlet characteristics with the
leading-edge bluntness. However，the bluntness can decrease the heat load distribution of the inlet，while the heat
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load around the leading edge and in the inlet duct decreases by 1MW/m2 and 0.1MW/m2，respectively.
Key words：Real-gas effect；High Mach number inlet；Chemical non-equilibrium gas model；Thermal⁃

ly perfect gas model；Leading-edge bluntness；Restart capability

1 引 言

真实气体效应是指随着飞行马赫数的升高，气

流的总温不断升高，激波对气体的压缩和边界层内

的粘性阻滞作用将使高马赫数气体减速，部分气体

动能转化为分子随机运动的能量，使气体达到很高

的温度。高温将导致气体分子的振动自由度被激

发，进而产生离解、电离等一系列较为复杂的物理化

学变化，此时的空气将偏离量热完全气体模型，不再

满足热完全气体性质［1-3］。 因而对近空间高速飞行

器而言，真实气体效应会对飞行器的升阻比、压心位

置和质心俯仰力矩产生明显影响［4-5］，美国航天飞机

第一次再入飞行即发现在高温气体效应下飞行工况

纵向俯仰力矩比预测值大得多［6-7］。国内外学者对再

入飞行器壁面的热化学非平衡流和热辐射问题开展

了针对性的研究［8-12］，并指导了之后的航天飞机设

计。近年来，随着各国的航天研究开始重点关注高

马赫数吸气式飞行器和推进技术，相关研究的关注

点也开始转向热化学非平衡效应对边界层的影响

上［13-15］，以及由此对飞行器和发动机性能的影响。

高马赫数进气道作为吸气式推进系统的重要部

件，且位于推进系统流道的最上游，其工作特性将直

接影响推进系统整体效能的发挥，故一直以来有大

量的研究工作致力于高马赫数进气道性能的改

善［16-23］，但是其中绝大部分的研究对象飞行马赫数均

不高于 6.5，真实气体效应相对较弱［24］，均将来流空

气作为量热完全气体或热完全气体进行处理。但随

着现有技术的不断突破，吸气式飞行器的飞行速域

必将拓延至高马赫数的上区间 Ma7～Ma10，随之而

来的高温真实气体效应问题也将不断凸显。

目前，高温真实气体效应所带来的比热容和气

体组分的变化对进气道流场能带来多大程度的影响

还不清楚，因此有必要结合高马赫数飞行器进气道，

借助数值仿真手段对其开展相关的研究分析，获得

高温气体效应对进气道流场结构、性能以及起动特

性的影响。

2 物理模型和计算方法

2.1 物理模型

图 1是本文研究的 Ma10级二元进气道示意图，

为了兼顾进气道在宽速域范围内的性能，进气道外压

波设计封口马赫数是 8.5。进气道总长 3395.79mm，

捕获高度为 560mm，出口高度为 56mm，总收缩比为

10。其前体由初始的 6°斜楔和之后紧接的曲面激波

压缩段构成，前体的总压缩角为 12.2°。针对该进气

道，采用了结构化网格划分，网格总量约为 8万。为

了更加准确和精细地描述进气道边界层和捕获波系

结构，在进气道壁面和前体激波位置附近进行了加

密处理，如图 2所示。

Fig. 1 Rectangular hypersonic inlet model（mm）

Fig. 2 Grid topology of the inlet

2.2 计算方法

本文针对不同的气体模型开展计算对比，因此

选取兼具理想气体模型、真实气体模型以及化学反

应模型的商用软件 CFD++进行仿真计算。采用二维

湍流 Navier-Stokes方程求解器，湍流模型选用 k-ω

SST模型，该模型兼具 k-ε模型和 k-ω模型两者的优

势，对高马赫数进气道内的分离流和逆压梯度流动

具有较强的预测能力［25-26］。考虑到实际长时间飞行

情况下气流和壁面已建立了热平衡，因此仿真中壁

面设为绝热壁面。

采用 Park经典的五组分反应模型模拟空气组分

高温化学反应，具体参数如表 1所示。该反应机理主

要是用来模拟不考虑电离下的空气离解反应，包含

五种组分（N2，O2，N，O和 NO）。其中，前三个反应涉

及的三体效应因子参数如表 2所示。

进一步考察化学反应的影响，本文还开展了化

学平衡气体模型的仿真，并和化学非平衡模型进行

对比。仿真设置中采用人为增大频率因子 AK 的方

法，使化学反应速率大幅增大，迅速实现化学平衡，

真实气体效应对Ma10级进气道流动的影响
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以达到模拟化学平衡状态的目的。在计算过程中，

迭代过程的收敛以各方程残差均下降 4个数量级为

收敛准则。

Table 2 The third-body efficiency

Reaction
1
2
3

N
4.29
5.00
22.0

O2
1.0
1.0
1.0

NO
1.0
1.0
22.0

O
4.29
5.00
22.0

N2
1.0
1.0
1.0

2.3 算例验证

目前已有大量关于 CFD++中量热完全气体模型

和热完全气体模型的算例验证［27-28］，因而此节主要是

验证真实气体仿真方法的合理性。为此，本文选择

了文献［29］中的实验数据进行仿真校验，实验模型

为直径 90mm的圆柱体，实验来流状态及组分如表 3
所示。

Table 3 Test freestream condition

Property
Ma0

p∞/Pa
T∞/K
u∞/(m/s)
ρ∞/(g/m3)

Value
8.78
687
694
4776
3.26

Specie
N2
O2
NO
N
O

Mole number
0.73555
0.1340
0.05090
1.0×10-9
0.07955

整个计算域采用结构网格划分，第一层网格高

度为 0.01mm，并对近壁面和脱体激波位置附近网格

进行了局部加密，以保证近壁网格满足湍流模型对 y+

的要求，网格单元数约 8万。图 3和图 4分别给出了

仿真和实验结果的纹影、压力对比图，可以看到本文

仿真方法得到的脱体激波距离、激波形态以及沿程

压力分布均和试验吻合，仿真方法合理可信。

3 真实气体效应对进气道流场的影响

本节将针对进气道构型对比四种典型气体模型

的计算结果：量热完全气体（Calorically perfect gas，
CPG）模型、热完全气体（Thermally perfect gas，TPG）
模 型 、化 学 非 平 衡 气 体（Chemical non - equilibrium

gas，CNEG）模型和化学平衡气体（Chemical equilibri⁃
um gas，CEG）模型。而为了考察在更高马赫数下真

实气体效应对进气道流场结构的影响，来流马赫

数选取了高飞行状态Ma10，具体状态如表 4所示。

Fig. 3 Experimental and numerical schlieren images of the

cylinder model

Fig. 4 Experimental and numerical surface pressure

distributions of the cylinder model

Table 4 Freestream condition for simulation

Property
Value

H/km
34

Ma0

10.0
T 0/K
233.7

p0/Pa
663.4

由图 5可见，四种气体模型下进气道的流场结构

非常相似，进气道均正常起动、波系正常建立。而由

于来流马赫数要高于设计点，因此前体激波均轻微

地打进了唇罩内侧，形成了一定程度的超额定状态，

但均未在唇罩侧造成明显的分离。此外，通道内

同样充斥着激波的入射和反射，且未形成大范围的

分离。

No.
1
2
3
4
5

Reaction
N2+M <——> 2N+M
O2+M <——> 2O+M
NO+M <——> N+O+M
NO+O <——> N+O2
N2+O <——> N+NO

Frequency factor/(s-1(m3/kmol)n-1)
7.0×1018
2.0×1018
5.0×1012
8.4×109
6.4×1014

Temperature exponent
-1.6
-1.5
0.0
0.0
-1.0

Activation energy/(J/kmol)
9.411448×108
4.94683×108
6.27707×108
1.617073×108
3.192576×108

Table 1 Air dissociation reaction model
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Fig. 5 Inlet flow patterns at Mach 10 in different gas

models

为了进一步对比不同气体模型对进气道进口流

场的影响，本文在进气道进口处截取了如图 6所示的

一段垂直当地气流的监控面。对比了上述四种气体

模型计算流场中该监控面上的马赫数、温度、比热比

以及主要反应生成物氧原子含量的分布，示于图 7。
量热完全气体模型因为其比热比 γ值恒定为

1.4，且较其它三种气体高出了近 0.12（图 7（c）），因而

其前体激波角度和边界层内参数较其他三种气体出

现了明显偏差，而这也符合引言的预测。其它三个

气体模型中，由于主流中静温不高且基本无反应发

生，因此三者的主流参数基本相同。但是在温度较

高的边界层内，由于吸热反应程度的不同，三种气体

模型流场参数开始出现偏差。其中化学平衡气体模

型吸热反应程度最深，因而其温度分布最低，比热比

γ值也是最高，热完全气体则与其相反。而从化学非

平衡气体模型计算结果偏离化学平衡气体模型，且

更为贴近热完全气体模型的对比结果中能看出，此

时流场边界层中的化学反应仍处于非平衡状态，且

反应程度非常低，非常接近冻结流。

上文对流场分析结论也可用于解释进气道的沿

程参数分布规律（图 8）。平衡气体模型沿程的化学

反应程度也是最强的，因而反应物的含量以及壁面

温度是最低的。而化学非平衡气体模型下的流场因

为反应程度较低，所以其反应物含量和温度的沿程

分布和热完全气体模型结果整体相差较小。另一方

面，由于这四种气体模型主流的比热比 γ值相差较

小，因此进气道前体沿程压力分布非常相近。所以未

来考虑气动载荷时，采用 γ=1.4量热完全气体的计算

就可以满足工程需要。但是进入内通道后，量热气

体模型对前体激波角度和边界层状态预测的偏差将

被放大，其沿程压力将逐渐偏离其它三种气体模型。

Fig. 6 Section at the entrance of inlet（m）

Fig. 7 Flow field parameter distributions along the height
direction of the entrance section at Mach 10 in different gas

models

真实气体效应对Ma10级进气道流动的影响
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Fig. 8 Surface flow field parameter distributions of the

rampside at Mach 10 in different gas models

流场结构上的异同之处最终也将体现在进气道

的性能参数上，除去量热完全气体模型偏差相对较

大外，化学平衡模型因为夸大了化学效应影响，与其

他两者略有偏差。剩下的化学非平衡模型和热完全

气体模型计算得到的性能参数基本一致（见表 5）。

Table 5 Inlet performance at Mach 10 in different gas

models

Gas model
CPG
TPG
CNEG
CEG

p ratio

60.79
54.56
54.51
54.32

T ratio

4.91
4.40
4.40
4.37

Ma e

4.22
4.57
4.57
4.57

σ

0.3614
0.3825
0.3826
0.3788

综上可见，对于 Ma10的飞行状态，与常规认识

的大钝头体流动不同，由于仅在边界层内存在空气

的离解反应，气体中的化学反应程度并不强烈，因此

除了边界层温度及热载荷特性，其流场结果则更为

贴近冻结流流场。也即化学非平衡模型与热完全气

体模型的进气道通流流场结构和性能基本一致。

4 真实气体效应对进气道钝化流场结构的影响

鉴于在实际工程应用中，为降低进气道迎风前

缘的热负荷，会对其局部进行钝化处理。而伴随前

缘钝化出现的脱体激波势必会加剧该部分空气

的离解反应，进而可能对整个进气道流场结构带来

影响。

因此接下来将在 Ma10飞行条件下，针对进气道

前缘和唇缘钝化对进气道流场和性能的影响开展研

究，依据进气道捕获高度，其钝化半径依次选为 3mm
和 2mm。本文所采用的钝化方式（图 9）是通过在尖

前缘处做外切圆并抬高背风面（增加厚度），这种钝

化方法可以很好地保持没有钝化时的波系结构和流

量捕获。

Fig. 9 Inlet leading edge bluntness

图 10给出了不同气体模型计算得到的进气道钝

化后流场结构。作为对比，首先分析了热完全气体

下的流场结构，可以看到在压缩面和唇罩钝化前缘

均出现了脱体弓形波，而弓形波的出现会增加其下

Fig. 10 Inlet flow pattern with the ramp leading edge

bluntness ratio R=3mm and the cowl leading edge bluntness

ratio R=2mm in different gas models
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Research object
None bluntness-CNEG
None bluntness-TPG

Ramp and cowl blunted-CNEG
Ramp and cowl blunted-TPG

Ma e

4.573
4.571
4.377
4.373

p ratio

54.104
54.155
59.016
59.101

T ratio

4.404
4.409
4.714
4.726

σ

0.3828
0.3827
0.3679
0.3671

η

1.0
1.0
0.97
0.97

Table 6 Inlet performance with leading edge bluntness in different gas models

游边界层的厚度，且抬高了外压缩波系，迫使进气道

从超额定状态（图 5）逐渐过渡到了亚额定状态。

另一方面，对比发现化学非平衡模型和热完全

气体模型计算得到的流场结构基本一致，钝化结构

对流场的影响也相同。图 11给出了压缩面和唇罩均

钝化下的进气道下壁面温度和压力分布。相较上一

节无钝化的流场分析结果，不同的是，由于钝化的引

入加剧了边界层内的化学反应，因此热完全气体模

型在壁温的预测上和非平衡气体模型偏差明显增大

（图 11（a）），但是两者在压力分布上依旧基本重合

（图 11（b））。

Fig. 11 Surface flow field parameter of the rampside with

the ramp and cowl leading edges bluntness at Mach 10 in

different gas models

而钝化效应对流场结构的影响将直接影响进气

道的性能，进气道的流量系数、出口马赫数和总压恢

复系数均出现了降低，对应的增压比和温升比也不

断增大，如表 6所示。此外，正如上文所分析的，不同

气体模型对进气道钝化流场结构以及压力分布的影

响是非常小的，因而两种气体模型下的进气道性能

无论是变化趋势还是数值上均非常接近，这也说明

了在 Ma10级飞行状态下，真实气体效应对钝化进气

道流场结构和性能参数的影响也非常小。

考虑到前缘钝化会加剧钝化区域的化学反应强

度，可能会影响进气道的热载荷分布。因此，仿真计

算了针对等温壁条件的钝化进气道流场。鉴于壁面

热流对近壁网格尺度比较敏感，本部分首先针对性

地开展了近壁网格尺度的影响研究。首先，本文所

使用的网格近壁第一层网格高度为 0.01mm。作为对

比，在保证网格加密策略不变的前提下，通过增大和

减小第一层网格高度至 0.1mm和 1μm获得了对比算

例。仿真构型为图 9中的前缘钝化进气道，模拟的飞

行条件如表 4，壁温恒定为 T=1000K。图 12对比给出

了不同网格高度下的进气道压缩面沿程热流强度地

分布。

Fig. 12 Surface heat flow distributions of the rampside

with the ramp and cowl leading edges bluntness at Mach 10

with different first layer grid heighs

可以看到，本文仿真所采用的第一层网格高度

0.01mm，对热流的计算结果和网格高度 1μm的基本

一致，而网格高度相对较大的 0.1mm算例结果则和

另外两个算例有明显偏差。因此综合计算量和仿真

精度的需求，可见使用本文所选择的网格尺度计算

热流是合理的。

图 13给出了不同气体模型在壁温 T=1000K和

2000K条件下的壁面热流沿程分布曲线。可以看到，

化学反应得到增强的范围并不是局限于钝化前缘

处，而是扩大到了整个进气道。因而，壁面热流强度

要整体低于热完全气体模型，不仅钝头处的热流降

低 了 1MW /m2，通 道 内 的 热 流 降 低 幅 度 也 达 到 了

真实气体效应对Ma10级进气道流动的影响
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0.1MW/m2（壁温 T=1000K）。并且该规律并不随壁面

温度的改变而发生变化。综上，对于钝化后的进气

道流场，真实气体效应的出现必然会整体降低壁

面的热负荷程度，而这将降低飞行器热防护设计的

难度。

Fig. 13 Surface heat flow distributions of the rampside

with the ramp and cowl leading edges bluntness at Mach 10

in different gas models of different wall temperatures

5 真实气体效应对进气道起动和再起动性能

的影响

鉴于实际应用中进气道需在多变的飞行条件和

宽广的速域范围内稳定地工作，因此其起动和再起

动性能亦是重要的性能考核指标。对此，本节通过

模拟飞行马赫数降低和增加两个过程以考察真实气

体效应对进气道的起动和再起动性能的影响规律。

首先，以进气道通流起动流场作为起始流场，在

保证来流静压和静温不变的条件下逐渐降低来流马

赫数，获得了不同气体模型下进气道由起动转换到

不起动的临界马赫数。结果表明，无论是化学非平

衡气体模型还是热完全气体模型，进气道均在来流

马赫数从 4.6降低至 4.5时，由起动状态进入到不起

动状态。且两种气体模型计算得到的 Ma4.6临界起

动流场结构也基本相同（见图 14），这是由于此时来

流马赫数较低，真实气体效应非常弱，未能对流场和

进气道不起动马赫数产生影响。

Fig. 14 Inlet flow pattern at Mach 4.6 in different gas

models

进一步，以进气道不起动流场作为起始流场，通

过逐渐增加来流马赫数，可得到不同气体模型下进

气道由不起动向起动过渡的再起动马赫数。仿真结

果表明，化学非平衡模型解法与热完全气体模型解

法下的进气道再起动马赫数存在较大差异：对于化

学非平衡气体模型，当马赫数增加至 9.4时进气道再

起动；但对于热完全气体模型，马赫数直至增加到 9.8
时进气道才再起动。鉴于进气道的再起动流场受其

历史效应影响较大，图 15给出了起动前 Ma9.0时进

气道仍处于不起动状态时的流场对比。可以看出，

此时进气道口部存在一个巨大的分离，且占据了进

气道大部分的进口高度，进气道处于不起动状态，并

且两种气体模型下计算得到的流场结构基本相似。

为了进一步对比两个流场的差异，图 16给出了图 6
所示的进气道进口监控面上速度和静温的分布曲

线。对比发现，非平衡气体模型由于化学反应的发

生，进口处的静温会整体低于热完全气体模型。并

且，非平衡气体模型的速度也是要整体高于热完全

气体模型的。因此这两者将会分别从减小分离包的

尺度和增强进气道喉道的流通能力两方面达到增强

进气道再起动能力的作用，进而降低了进气道的再

起动马赫数。

Fig. 15 Inlet flow pattern at Mach 9.0 in different gas

models

Fig. 16 Velocity and temperature distribution along the

height direction of the entrance monitor at Mach 9.0 in

different gas models
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6 结 论

为了探究在高马赫数下真实气体效应对进气道

流场结构及性能的影响，本文采用了不同的气体模

型，对典型进气道在Ma10级来流条件下的流场结构、

性能、钝化和起动问题开展了仿真研究。结果表明：

（1）由于进气道流场主流中的温度较低，还不足

以促使空气发生离解，因此主流中并无反应发生，反

应仅发生于边界层内，但化学反应程度非常低，因此

相比于化学平衡气体模型计算的结果，化学非平衡

气体模型的结果则更为贴近冻结流热完全气体模型

的流场结果。除了边界层温度参数、热载荷，后两者

无论是在进气道的通流流场结构、参数还是性能上

均非常接近。

（2）高温真实气体效应对进气道的起动性能产

生了作用，吸热离解反应能够通过抑制进口分离

包和增大进口马赫数将进气道的再起动马赫数从

9.8降低到 9.4。
（3）真实气体效应对前缘钝化的进气道流场压

力分布以及性能参数上影响较小，但是钝化对化学

反应的加剧作用将扩大到整个进气道流场，进而整

体降低了进气道壁面的温度和热负荷，不仅钝头处

的热流降低了 1MW/m2，通道内的热流也整体降低了

0.1MW/m2（壁温 T=1000K）。
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