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摘 要：为研究超燃冲压发动机内复杂碳氢燃料的可压缩流动特性及相关影响因素，在典型工况条

件下讨论了可压缩流动中真实气体效应的影响。基于平衡热力学理论，从理论层面明确了气体动力学基

础导数（Γ）对可压缩流动的关键影响。同时，考察了多种碳氢燃料在临界点附近的特性，发现随着碳

氢燃料分子结构复杂度的增加，Γ极小值降低，甚至出现为负值的情况，且该区域主要集中在近临界点

的饱和蒸汽线附近。基于立方型状态方程对超临界条件下的二维超声速膨胀管流进行了数值模拟，证实

了超声速扩张管流中马赫数下降的现象主要由声速随密度的非线性变化主导。进一步的参数化研究表

明，随着入口压力增加或温度降低，管道内的压强、温度变化路径在 p-T相图上将靠近饱和蒸汽线，这

将导致更为显著的非经典气体动力学现象。
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Abstract：To explore the characteristics of compressible flow and influential factors of complex hydrocar⁃
bon fuels in scramjet engines，the role of real gas effect in compressible flow is revealed under typical operating
conditions. The crucial influence of fundamental derivative of gas dynamics（Γ）is illustrated theoretically based
on the equilibrium thermodynamics，and the characteristics close to critical point of various hydrocarbon fuels are
clarified by exploiting the fundamental derivative. It is found that the minimum value of Γ decreases and even be⁃
comes negative as the molecular structure of hydrocarbon fuels getting more complex，and the negative value re⁃
gion is mainly concentrated near the saturated steam line. Meanwhile，a serial of numerical simulations are con⁃
ducted for two-dimensional supercritical pipe flow by leveraging the equation of state in cubic form. It is con⁃
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firmed that the abnormal decrease of Mach number in supersonic expansion flow is mainly dominated by the non⁃
linear dependence of sound speed on the fluid density. Further parametric studies also exhibit that the thermal dy⁃
namic routes of pressure and temperature along the channel approach the saturated steam line in the p-T phase di⁃
agram with increased inlet pressure or decreased inlet temperature，which induces more remarkable non-classi⁃
cal aerodynamic phenomena.

Key words：Supercritical fluid；Hydrocarbon fuel；Real gas effect；Compressible flow；Numerical simu⁃
lation

1 引 言

由于方程形式简单、计算简便，理想气体状态方

程被广泛用于数值模拟和理论分析研究。然而，在

一些特定流动中，理想气体状态方程难以准确描述

流体的物理属性，如超燃冲压发动机中的再生冷

却［1-5］和火箭发动机中的燃料喷注［6-7］。在上述这些

应用中，流体往往处于高压状态，且温度变化范围较

大。从 p-T相图上看，存在接近但又高于流体临界点

的区域，对于这一状态的流体，称之为超临界流体。

由于超临界流体在拟临界温度（Pseudo-critical
temperature）附近具有高密度、低粘度和低声速的特

性，可能会产生一些特殊的现象。例如，在受热管道

中的超临界流体，尽管它本身的流速还比较低，但是

伴随着局部声速的变化，碳氢燃料在流动中可能会

在近临界区域达到较高马赫数。当然，在实际的流

动中，由于流动条件的复杂性，真实气体效应会带来

更多让人感兴趣的现象，有些甚至与理想气体预测

的结果相反。因此，为了准确描述超临界条件下的

可压缩流动现象，需要考虑真实气体效应，并通过更

加精确的状态方程（Equation of state，EOS）来描述其

物理属性。

对于超临界可压缩流动的理论研究，已有较多

的文献报导。Thompson［8］首先定义了气体动力学基

础 导 数 Γ，并 讨 论 其 在 可 压 缩 流 中 的 重 要 作 用 。

Kouremenos［9］引入了新的广义等熵参数来描述真实

气体的激波关系。Cramer［10］研究了真实气体效应下

的稳态等熵流，基于 Van der Waals状态方程给出了

精确解，并使用 Martin-Hou模型对等熵流进行了数

值计算。在之后的准一维流动方程的理论构建中还

进一步考虑了非绝热［11］及摩擦阻力［12］效应。这些研

究揭示了一些由真实气体效应导致的特殊现象，尤

其当流体的热力学状态位于临界点附近的情形。然

而，这些工作主要集中在理论分析，其结果多基于控

制方程的简化或近似形式，而且许多模型参数仍是

以隐函数的形式给出，不利于对真实气体效应及其

影响因素形成直观的理解。

近年来，计算流体力学方法成为研究真实气体

流动重要技术手段［13］。在这些研究中，一个主要研

究方向是为真实气体流动模拟开发合适的数值方

法，包括激波捕捉格式向真实气体流动的拓展［14］以

及有限体积法与超临界物性计算的耦合［15-17］。此外，

超临界再生冷却系统换热特性［1-4］以及超临界燃料射

流［18-19］的数值模拟研究也在逐步深入。然而，在超燃

冲压以及火箭发动机燃烧室的冷却通道中，考虑到

壁面高热流的非均匀分布以及壁面周向约束作用，

目前对超临界管道流动中真实气体效应影响的理解

还不深入，尤其是管内高速可压缩流动受到的关注

还相对较少。因此发展真实气体效应在准一维流动

中的理论模型与求解方法仍然是亟待解决的技术

挑战。

本文首先基于 Peng-Robinson（PR）状态方程推

导了气体动力学基础导数Γ的表达式（以下简称基础

导数）。随后，在不同温度和压力下，探讨了典型碳

氢燃料 Γ值的变化规律。基于各类碳氢燃料在近临

界点的特性，以正十二烷为例开展了二维超声速流

动的数值模拟。通过与基于理想气体假设的模拟结

果进行对比分析，明确了真实气体效应对超声速流

动中气动参数沿程分布的影响。最后，通过参数化

研究得出了不同状态方程及入流条件下，真实气体

效应对可压缩管流的影响规律。

2 数学模型

2.1 理论分析

气体动力学基础导数 Γ由 Thompson［8］于 1972年
在讨论热力学关系时首先引入，以反映等熵条件下

声速变化同密度变化的比率。具体的形式可以表

示为

Γ = V 3

2c2 ( ∂
2 p
∂V 2 )

s
= c4

2V 3 ( ∂2V∂p2 ) s = 1 +
ρ
c ( ∂c∂ρ ) s （1）

式中 V，c，p和 ρ分别表示比体积、声速、压力和密

度；下标 s代表等熵过程。
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在无粘、定常、绝热的准一维流动中，流速 u和压

强 p的关系可以表述为

∫
p0

p

Vdp + u22 = const （2）
对式（2）进行求导可得

udu + Vdp = 0 （3）
基于声速的定义，可以得到如下关系

c2 = ( ∂p∂ρ ) s = -V 2 ( ∂p∂V ) s =
-V 2

( ∂v∂p ) s
（4）

( ∂c2∂p ) s = 2V
é

ë

ê
ê
c4

2v3 ( ∂2V∂p2 ) s - 1
ù

û

ú
ú （5）

将式（1），（5）代入式（3）得到

udu + cdc
Γ - 1 = 0 （6）

通过马赫数的定义

Ma = u
c
⇒ dMa

Ma
= du
u
- dc
c

（7）
在准一维管道流动中，如果截面面积 A仅是流向

坐标 x的函数，那么可得到如下形式

1
ρ
dρ
dx +

1
u
du
dx +

1
A
dA
dx = 0 （8）

ρu
du
dx +

dp
dx = 0 （9）

同时，压强与密度之间满足如下关系

dp
dx = (

∂p
∂ρ ) s

dρ
dx = c2

dρ
dx （10）

通过式（6）~（10），可以依次得到流速、声速、马

赫数同截面积及气动基础导数的关系

1
u
du
dx =

1
Ma2 - 1

1
A
dA
dx （11）

1
c
dc
dx =

Ma2 (Γ - 1)
Ma2 - 1

1
A
dA
dx （12）

1
Ma

dMa
dx = 1 + Ma2 (Γ - 1)

Ma2 - 1
1
A
dA
dx （13）

由式（13）可知，在准一维超声速管道流动中，如

果存在 Γ < 1 - 1/Ma2的区域，那么在该区域中，马赫

数将随截面积增大而减小，这与理想气体动力学理

论给出的结论恰好相反。

在式（1）中给出了气体动力学导数 Γ的多种形

式，然而状态方程通常是温度、压强以及比体积的函

数，对温度和比体积进行求导更为容易。因此本文

给出了气体动力学基础导数Γ的展开形式

Γ = V 3

2c2 {( ∂2 p∂V 2 )
T

- 3 T
CV

( ∂p∂T )
V
( ∂2 p∂T∂V )

V,T
+

é

ë
êê
T
CV

( ∂p∂T )
V

ù

û
úú

2 (3( ∂2 p∂T 2 )
V

+ 1
T ( ∂p∂T )

V

é

ë
ê
ê1 -

T
CV

( ∂CV

∂T )
V

ù

û
ú
ú)}
（14）

类似的推导可参考文献［13］。利用对应的状态

方程，分别计算式（14）中的各项，可以得到相应的 Γ

值。特别地，对于理想气体模型，上式则退化为 Γ =
γ + 1
2 + γ - 12 T

dγ
dT，γ为比热比。如果采用量热完全

气体，则进一步地退化为Γ = (γ + 1) /2。
2.2 数值模拟方法

采用三维可压缩欧拉方程作为流动控制方程，

其基本形式为

∂ρ
∂t +

∂ρui
∂xi = 0 （15）

∂ρuj
∂t + ∂ρuiuj∂xi = - ∂p∂xj （16）
∂ρe
∂t +

∂ρui h
∂xi = 0 （17）

本文中的模拟采用基于 OpenFOAM［20］开源软件

包的自研数值模拟程序进行。程序中的无粘通量采

用二阶精度的 Kurganov-Tadmor格式［21］进行离散，采

用三阶精度的 Scale-Selective Discretization格式［22］进

行界面处变量的重构。时间推进采用二阶精度的

Crank-Nicolson格式［23］。由于本文研究的对象为稳

态流动，因此沿流向选取多个监测点，当监测点的数

据在 5个流通时间内不再发生变化，则认为该工况达

到稳态。该平台的计算准确性已在先前的超声速流

动模拟［24-26］中得到充分验证。

采用立方型状态方程来描述流体的真实气体效应［27］

p = RT
V - b -

a ( )T α
V 2 + mVb + nb2 （18）

当 m = 1及 n = 0时，表示 Soave-Redlich-Kwong
（SRK）状态方程，而 m = 2及 n = -1时，则表示 PR状

态方程。详细的模型参数可参见文献［27］。

为检验所选状态方程对超临界物性描述的准确

性 ，计 算 了 正 辛 烷 与 正 十 二 烷 两 种 碳 氢 燃 料 在

3.0MPa压力下密度随温度的变化曲线，并与 NIST Su⁃
pertrapp程序计算得到的结果进行了对比，如图 1所示。

可以发现，PR方程的结果与 Supertrapp吻合最好，SRK
方程在液相区的预测密度略低，而理想状态方程的预

测数据在整个计算温度范围内都存在显著差异。
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3 结果与讨论

3.1 不同流体的基础导数

由 2.1节的分析可知，如果气体动力学基础导数

满足 Γ < 1 - 1/Ma2，则超声速流动中的马赫数与管

道截面积的变化相反，而亚声速流动中的马赫数与

截面面积变化相同，这种现象与理想气体所预测的

结果不同，也被称为非经典气体动力学现象［13］。需

要指出的是，在流速不高的亚声速可压缩流动中，如

要观察到非经典气体动力学现象，则需在 p-T相图中

存在较大的 Γ < 0区域。然而，这一条件并非所有的

流体都可满足，因此对流体本身的物性进行充分了

解是必要的。

在本节中，采用 PR状态方程计算了多种碳氢化

合物的基础导数，如图 2所示，分别给出了丙烷、正辛

烷、正戊烷以及正十二烷的基础导数分布图，并将温

度、压强采用临界压强（p c）及临界温度（T c）进行归一

化。总的来看，在 p-T相图中，碳氢燃料没有大面积

Γ < 0的区域，而 0 < Γ < 1相应的区域却相对较大；

同时，在高碳数碳氢燃料中，Γ < 1的区域比低碳数

燃料要大；最后，随着燃料复杂性增加，Γ的极小值逐

渐较小，甚至出现负值。极小值出现在靠近临界点

的饱和蒸汽线附近。

为了准确捕捉非经典气体动力学现象，突显基

础导数的关键影响，验证 2.1节理论的准确性与适用

性，本文后续的数值模拟主要关注超声速条件下的

流动。经过前期测试发现，用以模拟的流体最好满

足以下几个条件：（1）相图中存在较大的 Γ < 1区域；

（2）基础导数应尽可能小，以降低对入口马赫数的要

Fig. 2 Contour of the fundamental derivatives for typical hydrocarbon fuel

Fig. 1 Density-temperature isobars under pressure of

3.0MPa
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求；（3）该流体经过广泛研究，具有可靠的物性数据

库。因此，在本文后续的数值模拟中采用正十二烷。

3.2 状态方程的影响

参考程迪等［28］的案例，采用二维光滑过渡的几

何外形进行模拟，沿程截面积可以表示为

A ( )x = x2

400 + 1 (0 ≤ x ≤ 30mm ) （19）
图 3是计算模型示意图，给出了几何外形。由于

暂不考虑粘性的影响，壁面采用滑移边界，当前计算

为超声速流动，入口给定压强、温度及速度，其他变

量通过状态方程计算，出口设置为零梯度边条。表 1
给出了正十二烷的临界参数，表 2给出了所模拟的入

口马赫数及其对应的状态方程，入口压强和温度分

别为 p in = 3.0MPa及 T in = 700K。需要指出的是，为

保持数值稳定性，本文选取的初始点在 p-T相图上离

相变线存有一定距离。

为突出非经典气体动力学现象，在入口处设置

了较高的马赫数。尽管采用了相同的入口速度，但

是由不同状态方程计算得出的声速有所差异，导致

管道入口马赫数并不相同。由理想气体状态方程计

算所得的入口马赫数为 1.34，而 PR及 SRK方程计算

所得马赫数分别为 2.19和 2.07。如果没有额外的说

明，Case 2将在接下来作为基准工况。

图 4给出了由理想气体，SRK和 PR状态方程计

算得出的马赫数云图。由于理想气体模型与立方型

状态方程计算所得的马赫数差异较大，因此依据各

自的流场参数选取适当的图例范围。在理想气体模

型算例中，马赫数从管道入口到出口单调增加，与经

典气体动力学理论吻合。如果考虑真实气体效应，

马赫数先在管道上游快速增加，于内部达到极值后，

在管道下游逐渐下降。尽管 PR方程和 SRK方程的

结果之间也存在一定差异，但这两个模型都预测出

了非经典气体动力学现象，与理想气体模型的结果

相比存在定性的差别。

为了作定量比较，提取了中心线上马赫数、流速

以及声速分布，并与理想气体模型理论解进行了比

较。如图 5所示，采用理想气体模型的 CFD结果与理

论解吻合很好，验证了程序的可靠性。

在图 5（b）中三种状态方程预测的流速沿流动方

向都呈单调上升趋势，但在理想气体状态方程计算

所得的曲线中，其增长速度远高于采用立方型方程

的曲线。式（11）给出了速度增量 du与马赫数 Ma的

关系，即流速增量与（Ma2-1）成反比。从图 5（a）可

知，由理想气体模型计算所得的马赫数在上游远低

于立方型模型，因此其速度增长率要明显高于其他

两个模型。图 5（c）给出了声速分布，由 SRK方程和

PR方程预测的声速值明显小于由理想气体计算的结

果。从结果可以看出，立方型状态方程求解出的声

速值呈现出非单调增长特性，即先在上游下降，在

x ≈ 12mm附近达到极小值，然后在下游逐步上升。

在马赫数曲线中，其峰值也与声速曲线极小值位置

相对应。这表明声速是影响马赫数和其他变量发展

的关键因素。

此外，在相同位置处，由 SRK方程获得的流速和

声速比 PR方程计算的结果稍大，而马赫数则略小。

相关变化趋势，可由式（11）~（13）分析得出，此处不

Fig. 4 Mach number contour for various EOSFig. 3 Schematic of the computational domain

Table 1 Physical properties of n-dodecane at critical point

Parameter
Molecular weight/（g/mol）

Temperature/K
Pressure/MPa
Acentric factor

Value
170.337
658.2
1.84
0.5752

Table 2 Operation conditions for simulation

Case
1
2
3

uin/（m/s）
250
250
250

Main
1.34
2.19
2.07

EOS
Ideal
PR
SRK
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再展开讨论。

3.3 入口条件的影响

基于准一维理论和理想气体状态方程，可以对

一般气体的可压缩流动进行准确预测。然而，如果

涉及真实气体效应，那么准一维理论中的许多模型

参数将转变为压力和温度的复杂隐式函数。因此，

有必要通过数值模拟方法来评估一些主要流动条件

变化而带来的影响。因此本节基于本文构建的数值

模拟程序讨论入口速度、压力以及温度对管道内准

一维流动的影响。

3.3.1 入口马赫数的影响

在本小节中，保持入口温度及压强与 3.2节中的

Case 2一致（T in = 700K，p in = 3.0MPa），选择了三个入

口马赫数进行对比，分别为 Ma in = 1.76，2.19及 2.63，
以考察入口马赫数对流动发展的影响。图 6比较了

三个工况的马赫数云图。由于通道内的马赫数范围

差异较大，同样依据各自的流场参数设置了适当的

图例范围。三种条件下马赫数沿程分布是相似的，都

表现出了先上升再下降的现象。为了定量比较，提取

了中心线上的马赫数。如图 7（a）所示，同时在图 7（b）
中给出了归一化的马赫数曲线，具体方式如下

Ma* = Ma/Ma in （20）
在图 7中存在以下两个特征：（1）在不同入口马

赫数条件下，管道内的马赫数分布是相似的，均在管

Fig. 6 Mach number contour for various inlet Mach

number

Fig. 7 Axial distribution of Mach number along the

centerline for various inlet Mach number

Fig. 5 Axial variations along the domain centerline for

various EOS
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道中部达到峰值。（2）管道内归一化的马赫数峰值随

入口马赫数增加而减小。为了分析出现上述特征的

原因，首先将式（13）改写为如下形式

dMa
Ma

= f (Ma) dA
A

（21）
f (Ma) = Γ - 1 + 1/Ma2

1 - 1/Ma2 = - 1 - Γ - 1/Ma2
1 - 1/Ma2 （22）

由式（22）容易得知，函数 f (Ma )随着 Ma增大

而减小。因此，对于入口马赫数较高的工况，f (Ma )
在上游的增幅较小，而在下游的降幅较大，这导致

管道内归一化的马赫数峰值随入口马赫数增大而

减小。

类 似 地 可 以 得 到 压 强 、温 度 同 横 截 面 积 的

关系［28］

dp
p
= k s Ma2

1 - Ma2
dA
A

（23）
dT
T
= (K - 1)Ma21 - Ma2

dA
A

（24）

式 中 K = γ - 1
ρCp μj + 1 + 1，μj = ( ∂T∂p ) h，k s =

c2

pV
=

( ∂lnp∂lnρ ) s。
将两式相除，可得

T
p
dp
dT =

k s
K - 1 （25）

通常在超声速流动中，入口马赫数会影响出口

处的压强及温度，但由式（25）可知，压强与温度的变

化比例取决于当地的热物性参数，而与马赫数无关。

为了对管道流动的发展过程作进一步剖析，提取中

心线上的压力和温度，并将其绘制在 p-T相图中，它

代表了流体的温度、压强从入口到出口的变化过程。

同时，选择基础导数 Γ作为背景，用以识别临界点和

饱和蒸汽线。如图 8所示，在三条压强-温度曲线中，

存在高度重叠的部分，表明流体在管道内的物性变

化路径与入口马赫数无关，这与式（25）的结论一

致。如果采用理想气体，式（25）等号右侧近似为常

数，则意味着尽管初始状态不同，但在 p-T相图上的

变化路径曲线依然相似。此外，管内流体在相图中的

位置均位于相变线的右侧，即由超临界状态过渡到气

相状态，没有产生相变过程，保证了 PR状态方程的适

用性。

虽然马赫数与 p-T相图上的变化路径无关，却影

响演化速率，因此峰值位置理论上存在差异。由于

本文所采用的喷管型线在上游部分变化较小，导致

温度、压强在上游部分高度相似，故而对峰值出现的

流向位置没有明显影响。

3.3.2 入口压强的影响

为了研究入口压强的影响，选择了四个入口压

强 进 行 讨 论 ，依 次 为 2.6MPa，2.8MPa，3.0MPa 以 及

3.2MPa，而其他模拟条件与 Case 2相同（T in = 700K，
u in = 250m/s）。图 9给出了 4个工况的马赫数云图，

非经典气体动力学现象同样清晰可见。虽然保持入

口速度不变，但由于压强变化，入口马赫数改变较

大，同时对后续的流场演化也存在较大影响。

为了做更详细的分析，图 10给出了中心线上马

赫数、流速及声速的沿程分布，当入口压力升高时，

虽然入口马赫数降低，但管道内马赫数峰值增大，且

Fig. 9 Mach number contour for various inlet pressure

Fig. 8 Physical property’s routes for various inlet Mach

numbers in the expansion channel
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峰值位置向下游移动；在声速曲线中，可达到更低的

极小值，其流向位置也向下游移动；速度曲线在上游

相对接近，而在下游向右下方偏移。

同样地，在图 11也给出了管道内温度、压强在 p-T

相图中的演化路径。如果入口压力升高，演变路径

的变化可以总结如下：（1）在 p-T状态图中，演变路径

向临界点（或饱和蒸汽线）移动，可以在管内达到更

低的声速。（2）初始状态位置改变，演化路径不再重

叠，并且曲线的形状也不再相似，尤其是入口压强为

3.2MPa的工况，其压强在靠近入口位置部分变化极

快。（3）从入口位置到 Γ<1区域的过程拉长，极值点

出现在更下游位置。

3.3.3 入口温度的影响

在本节中重点考察入口温度的影响，设置三组

入口温度分为 T in = 700K，720K和 740K的算例，同

时保持其他条件不变（p in = 3.0MPa，u in = 250m/s）。

图 12对比了三个工况的马赫数云图。当入口温度设

置为 700K时，可以清晰地观察到非经典气体动力学

现象。然而，当入口温度为 740K时，通道内没有明显

的马赫数峰值。

为了进一步说明，图 13中给出了马赫数和声速

分布。随着入口温度升高，管道内马赫数峰值的增

长幅度下降，并且其流向位置向上游移动。这表明

在较高的入口温度下，非经典气体动力学现象可能

会减弱甚至消失。

图 14同样给出了管道内温度与压强在 p-T相图

上的分布情况。随着入口温度升高，演化路径偏离

饱和蒸汽线，虽然在管道内部仍然可能出现声速的

极小值，但该极小值已有所增大。由于演化路径所

在区域的基础导数值较大，虽然还处于 Γ<1的范围，

但当前的马赫数已经不足以触发非经典动力学现

象。随着入口温度增加，其流动特性逐渐退化为理

想气体的状态。

Fig. 10 Axial variations along centerline for various inlet

pressure

Fig. 11 Physical property’s routes for various inlet

pressures in the expansion channel

Fig. 12 Mach number contour for various inlet temperature
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4 结 论

本文对超临界复杂碳氢燃料在一维管道中的可

压缩流动进行了理论分析及数值模拟，得到主要结

论如下：

（1）在高碳数碳氢化合物中，Γ<1的区域比低碳

数化合物要大；随着碳氢燃料分子结构复杂度的增

加，Γ极小值降低，甚至出现为负值的情况。同时，该

区域主要集中在近临界点的饱和蒸汽线附近。

（2）超声速扩张流动中存在的非经典气体动力

学现象，其物理基础主要是在拟临界区附近声速出

现极小值；当热力学状态偏离拟临界区时声速又逐

渐增大，因此马赫数在该局部达到峰值。

（3）SRK和 PR方程都能预测出非经典气体动力

学现象，但两者在定量预测结果上仍存在一些差异，

其 根 本 原 因 在 于 对 密 度 及 声 速 的 预 测 并 不 完 全

相同。

（4）随着入口压力增加或温度降低，通道内的压

强、温度变化路径在 p-T相图上将靠近饱和蒸汽线，

这将带来更为显著的非经典气体动力学现象。此

外，管道入口马赫数主要影响出口流动状态，对 p-T

相图上的变化路径影响较小。
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