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摘要摘要 为快速准确预测高超声速飞行器驻点热流密度，基于P-R状态方程，计算空气真实气体状态下比热比、定压比热容，得到

温度拟合公式。应用变比热计算了高超声速飞行器激波后温度，应用空气真实气体状态下定压比热容计算了典型的高超声速钝

头体驻点热流密度值。计算结果与实验值基本吻合，表明计算方法可行，有足够的精度，可为高超声速飞行器初步设计热环境计

算和防热材料的合理选择提供可靠的参考数据。
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The calculation of the heat flux at the stagnation point in consideration
of variable specific heat for hypersonic vehicle

AbstractAbstract In order to design a thermal protection system for hypersonic vehicles, it is important to predict the heat transfer rate
precisely. For this purpose, an effective method for calculating the heat flux at the stagnation point for hypersonic vehicles is
developed. The variable specific heat of air is considered in the calculation of changes of temperature behind the shock wave, while
the effect of real gas is considered in the calculation of the heat flux at the stagnation point. The air's heat capacity and the ratio of
the specific heat are calculated based on the Peng-Robinson equation of state, and their fitting formula can be obtained against
temperature. The typical stagnation point heat flux for a blunt body is calculated. The results are compared with the experimental data
and data from the fitting formula in literature. The results show that the method is convenient and accurate. Reliable data can be
provided for the aero- thermal calculation in the initial design and for the reasonable choice of the thermal protection system for
hypersonic vehicles.
KeywordsKeywords variable specific heat; hypersonic; P-R equation of state
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高超声速飞行指以马赫数大于5的速度在空气中高速飞

行，高超声速自由来流通过飞行器头部强激波压缩、减速，大

量流动动能转化为气体的内能，导致飞行器头部区域激波层

内产生高温，对飞行器表面形成气动加热。飞行速度越快，

气动加热问题就越严重，以“阿波罗”11号月球返回舱为例，

头部区域激波层温度达到 11600 K。气动加热形成的高温，

可能导致飞行器表面外形改变，降低飞行器的结构强度和刚

度，对飞行器内部设备造成威胁，严重影响飞行器的正常飞

行，甚至可能导致飞行失败。高超声速飞行器头部驻点处的

气动加热最为严重，而其驻点热流密度准确计算的关键，是

激波后的高温空气真实温度和定压比热容的准确计算。

高超声速飞行器热流密度的计算直接与高温空气的热

力学特性和输运特性相关。目前高温空气热力学参数计算

常用的方法有如下3种。
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1）由统计热力学、分子运动论的方法求得高温空气化学

平衡状态的热力学特性参数：首先计算各纯组元的热力学参

数，然后建立并求解化学平衡方程，利用所求出的各个平衡

组元热力学参数值和浓度加权平均，求得高温空气的热力学

参数。陈小平等[1]运用该方法数值模拟了变比热真实气体效

应的高超声速槽道湍流，温度不超过2500 K。该方法计算精

度相对较高，但非常复杂，不适合于飞行器初步设计时气动

热的快速估算。

2）考虑化学平衡态、化学非平衡态 [2,3]数值求解N-S方

程，求解气动热。程晓丽等[4]采用7组元反应模型研究了真实

气体效应对高超声速轨道器气动特性的影响。蕫维中等[5]研

究了热化学非平衡模型对气动热计算的影响。张胜涛等[6,7]

研究了化学非平衡效应对气动热的影响。该方法计算精度

高，但对计算机要求高，计算周期长，计算复杂，实际应用还

存在一定限制。

3）根据高温空气热力学函数表拟合得到热力学参数公

式，进行计算。最常用的是根据前苏联的高温空气热力学函

数表，得到的拟合公式，吕丽丽等[8,9]和李建林等[10]利用该函数

表拟合公式计算了飞行器表面的气动热，但公式各热力参数

之间相互耦合，计算比较复杂，且计算准确度不高。

本文从P-R真实气体状态方程出发，推导计算空气在2~
6000 K的温度范围内的定压比热容值、比热比值；得出比热比、

定压比热容关于温度的拟合公式。利用拟合公式计算高超

声速飞行器激波后驻点热流密度，对比试验结果，验证准确度。

1 比热比、定压比热容理论推算
1.1 P-R真实气体状态方程

Peng-Robinson（P-R)方程是R-K方程（1976年）的一种

修正形式，具有通用性好、精度高等特点。P-R方程计算实

际气体比热容的精度在气相约为 2%，液相约为 5%，适用范

围：温度>2 K，压力<100 MPa。P-R方程[11,12]

P = RT
V - b - α(T)

V(V + b) + b(V - b) （1）
式中，b = 0.0778RTc

Pc
，Tc 、Pc 分别为气体的临界温度和临界压

力 ，R 为 气 体 常 数 ；α(T) = 0.45724 R2T 2
c

Pc
[ ]1 +m(1 - T 0.5

r ) 2
；

Tr =T Tc ；m = 0.37464 + 1.54226w - 0.26992w2 ，w为气体偏心

因子。

1.2 余函数法计算定压比热容、比热比

余函数 Mr 的定义：

Mr =M *
P,T -MP,T （2）

式中，Mr 为任意比性质（单位质量物质的性质）M ，在系统温

度 T 、压力 P 下，假定流体可看成理想气体时的性质 M *
P,T 与

实际流体状态下相应性质 MP,T 之差。

根据余函数的定义，余焓 hr 可表示为

hr = h*
P,T - hP,T （3）

由式（3）及定压比热容的定义可得：

CPr = æ
è
ç

ö
ø
÷

∂hr∂T
P

（4）
P-R方程的余焓方程为

hr = Tβ -α(T)
2 2 b lnV - ( )2 - 1 b

V + ( )2 + 1 b
+RT -PV （5）

其中，β = æ
è
ç

ö
ø
÷

∂α(T)
∂T

V

。

根据式（2），实际气体的定压比热容为

CP =C*
P -CPr （6）

由热力学关系式可计算实际气体的定容比热容：

CV =CP - T æè ö
ø

∂V∂T P

æ
è

ö
ø

∂P∂T V

（7）
在已知理想气体定压比热容计算公式的基础上，由比热

比的定义可计算实际气体的比热比：

γ = CP

CV

（8）
1.3 空气比热比、定压比热容计算

为简化计算，本文将空气看作是由氧气和氮气组成的混

合气体，体积分数分别为 21.5%，78.5%。将氧气和氮气当做

理想气体时，定压比热容计算公式参考文献[13]，温度范围为

300~6000 K，利用式（1）~式（8）计算得到氧气和氮气实际气

体状态下的比热比、定压比热容，与文献[14]的比较结果如图

1和图2所示。

由于缺乏 3000 K以上氧气、氮气的比热比值数据，本文

只比较了300~3000 K温度范围内的计算结果。可以看出，本

文计算结果与文献值吻合良好，在 300 K时误差最大，氧气、

氮气的比热比值误差分别为 0.207%、0.195%，随着温度的升

高，误差逐渐减小，均保持在0.1%以下。

将氮气和氧气比热比值按质量分数（0.761∶0.239）加权

平均后得出空气实际气体状态下的比热比值，与文献[14]的
比较结果如图3。

图1 氧气的比热比值随温度的变化

Fig. 1 Variation of ratio of specific heats with
temperature for oxygen
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从图 3中可以看出，理论计算值与文献值高度吻合，在

300 K时误差最大，达0.485%，之后随着温度的升高，误差值

稳定在0.2%~0.3%。

关于定压比热容的比较结果同样具有较高的准确度。

由此可以得出：利用式（1）~式（8）计算空气的比热比值、定压

比热容值具有较高的准确度。

鉴于在 300 K以下时理想气体假设准确度较高，本文取

300 K以下定压比热容值为300 K时的定压比热容值，结合理

论计算结果，拟合得出空气实际气体状态时定压比热容的计

算公式为

CP = 944.95 + 248.69 × T1000 - 51.15 × æ
è

ö
ø

T1000
2 +

1.81431 × æ
è

ö
ø

T1000
3 + 0.348668 × æ

è
ö
ø

T1000
4 （9）

适用温度范围为2~6000 K。

取300 K以下时空气比热比值为1.4，300~6000 K时比热

比值按本文计算结果，拟合得到空气比热比值关于温度的计

算公式为

γ = 1.41091 - 0.222955θ - 11.7171θ2 + 97.532θ3 -
345.536θ4 + 648.656θ5 - 697.059θ6 +
431.824θ7 - 143.745θ8 + 19.94θ9

（10）

式中，θ =T 10000 ，适用范围为2~6000 K。

2 驻点热流密度算例验证
2.1 确定激波后温度、比热比值

高超声速空气绕流附面层内的温度梯度非常高，靠近飞

行器表面的高温空气不仅向飞行器表面传热，同时也向外层

的低温空气传热，且耗散剧烈，使得靠近飞行器表面的温度

略小于滞止温度，称该温度为绝热壁温，即

Taw = T∞
æ
è
ç

ö
ø
÷1 + r γ - 1

2 Ma2
∞ （11）

式中，r 为恢复因子，γ =Pn r，对层流附面层，n =1 2 ；对湍流

附面层，n =1 3。Pr为普朗特数，对于空气，Pr=0.71。
式（11）中的比热比值 γ 是对应于温度Taw时的比热比值，

根据式（10）、式（11），在给定来流条件下，迭代求解，可求得

驻点绝热壁温以及该温度下的比热比值。

2.2 驻点热流密度计算

选用广泛应用的Fay-Riddell公式[15]计算驻点热流密度，

其热流密度为

qws = 0.763Pr-0.6( )ρe μe
0.5 duedx (haw - hw) （12）

其中，

duedx = 1
R

2(Pe -P∞)
ρe

（13）
式中，R为钝头体驻点半径。

激波后滞止点压力为

Pe =P∞
æ

è
ç

ö

ø
÷

(γ + 1)2Ma2
∞

4γMa2
∞ - 2(γ - 1)

γ
γ - 1æ

è
ç

ö

ø
÷

1 - γ + 2γMa2
∞

γ + 1 （14）
利用激波后等熵关系式计算驻点边界层外缘密度：

ρe = ρ∞
æ
è
ç

ö
ø
÷

Pe
P∞

1
γ

（15）
式中，P∞ ，ρ∞ 分别为来流压力和来流密度。

利用Sutherland公式[16]，边界层外缘黏性系数 μe 为

μe
μref

= æ
è
ç

ö
ø
÷

Te
Tref

1.5
Tref + S
T + S （16）

式中，对于空气，μref=1.789×10-5 kg/(m∙s)，Tref=288 K，S =110 K。

焓值使用本文推导得出的定压比热容拟合公式计算，即

haw - hw =CPawTaw -CPwTw （17）
式中，下标“ aw”为绝热壁温参数，下标“ w”为壁面参数。

2.3 典型算例验证

为了验证本文推导公式的适用性，对球柱高超声速绕流

进行计算。来流条件为国际标准大气海拔21 km处的大气状

态，压力 P∞ =4668.46 Pa，温度 T∞ =217.5 K，壁温Tw=217.5 K，

球头半径为 R =6.6 mm。分别计算来流速度 u∞为1.5~6.0

图2 氮气的比热比值随温度的变化

Fig. 2 Variation of ratio of specific heats with
temperature for nitrogen

图3 空气的比热比值随温度的变化

Fig. 3 Variation of ratio of specific heats with
temperature for air
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km/s，马赫 Ma∞为5.07~20.29 范围内的球柱驻点热流密度。

将本文计算结果、前苏联高温空气函数表经验拟合公式计算

结果[8]、Lees简化公式计算结果与实验值[17]进行了比较，如图4
所示。

由图 4可看出，与前苏联高温空气函数表经验拟合公式

计算结果相比，本文理论推导公式计算的热流密度值整体偏

小。与实验值对比可知，速度在4.5 km/s以下时，本文的计算

结果与实验值吻合较好，而前苏联高温空气函数表经验拟合

公式的计算结果则偏高，误差偏大。速度在 4.5~6.0 km/s范
围内时，前苏联高温空气函数表经验拟合公式的计算结果与

实验结果吻合较好，而本文方法计算的结果偏低，误差较大。

文献[17]中的实验值是激波管实验结果，在速度较低时，

管壁等外界环境对来流的影响较小，且温度较低，激波管中

的流动可以较好地反映高超声速飞行器真实飞行条件，实验

值准确度较高；在速度增大时，附面层变厚，受管壁附面层等

的影响，激波管中的流动不能较好地反映真实飞行条件，甚

至球柱驻点处的来流有可能会转变为湍流，大大增加驻点的

热流密度，实验值与真实飞行条件下热流密度值之间的误差

较大，实验值准确度降低，相对于真实值偏高。综合考虑上

述因素，认为本文理论推导公式计算结果在 6.0 km/s以下速

度范围内具有较高的准确度。

由图4可知，利用Lees简化公式的计算结果整体偏高，误

差较大，该公式只适用于初略估算。

分别利用前苏联高温空气函数表经验拟合公式[8]、本文

理论推导公式计算了海拔52 km处不同来流速度下正激波后

的温度，并与相同来流条件下空气化学平衡气体激波后真实

温度[18]相比较，结果如图5所示。从图5可以看出，本文的计

算结果与真实温度值吻合较好，而前苏联高温空气函数表经

验拟合公式计算的温度整体偏高，误差较大，不能用于计算

激波后温度。

利用前苏联高温空气函数表经验拟合公式[8]、本文理论

推导公式分别计算了球柱驻点温度，计算结果如图 6所示。

由图6可知，来流速度为4.5 km/s时，前苏联高温空气函数表

经验拟合公式计算的温度已达到6096 K，结合图4可知，前苏

联高温空气函数表拟合公式在 6000 K以上时能较准确计算

热流密度值。本文推导公式将氧气和氮气当做理想气体时

的定压比热容拟合公式适用温度上限为6000 K，由图6可以

看出，当速度达到 6.0 km/s 时，本文公式计算的温度约为

5800 K，接近 6000 K。因此本文计算方法适用于 2~6000 K
的温度范围，并具有较高的准确度。

3 结论
高超声速飞行器激波后温度的准确计算，是高超声速飞

行器气动热计算的难题，也是高超声速飞行器进入工程实用

阶段亟待解决的问题，直接决定了高超声速飞行器表面热流

密度计算的准确度。

本文从P-R状态方程出发，推导计算考虑真实气体效应

图4 球柱驻点热流密度比较

Fig. 4 Comparison of density of heat-flux for
sphere-blunt body

图5 海拔52 km处激波后温度值比较

Fig. 5 Comparison of temperature behind shock wave at
altitude of 52 km

图6 球柱驻点处温度值比较

Fig. 6 Comparison of temperature at the stagnation point
of sphere-blunt body
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的空气比热比、定压比热容，并拟合得到关于温度的拟合公

式，利用变比热计算激波后温度，驻点热流密度。结果表明，

本文方法简单可行，在温度较低时（<6000 K）计算精度可满

足工程应用，具有较高的实用性，适用于高超声速飞行器初

步设计阶段热流及温度的快速估算。
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