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无需压力数据及总温假设的超燃冲压发动机  

一维分析模型 

王曦，仲峰泉，邢云绯，陈立红，张新宇 

（中国科学院力学研究所高温气体动力学国家重点实验室（筹），北京海淀区  100190） 

摘要 本文发展了具有一定通用性的超燃冲压发动机流动与性能分析的一维模型。本文模型无需实验

测量的静压数据和总温/释热分布假设，通过求解质量、动量、能量守恒微分方程来获得燃烧室内的

流动参数分布。该模型考虑了燃烧室横截面变化、壁面的摩擦和热损失、燃料添质和混合过程，并

采用总包反应对燃烧进行了模拟，而且针对隔离段内的激波与边界层相互作用过程进行了模型修正。

通过模型计算结果与实验测量的静压分布比较，初步验证了模型的可靠性。 

关键词 超燃冲压发动机，一维分析模型，燃烧，混合，激波与边界层相互作用 

1. 引言 

超燃冲压发动机燃烧室实际工作过程非常

复杂，其内部流动涉及到隔离段内的激波、边

界层以及它们之间的相互作用，燃烧段内燃料

喷射、混合、燃烧，壁面传热和摩擦等许多复

杂的物理现象。若对此复杂流动过程采用二维

或三维计算，耗时耗力，因此，具有一定普适

性的一维模型就成为发动机内流分析的快速有

效手段。 

 目前有关于超燃冲压发动机燃烧室的一维

分析的研究主要有两类方法。一类是以实验测

量的壁面静压数据作为基础进行分析
[1-5]

，这类

方法需要依赖实验测量数据或者总温/释热分

布假设，因此模型的普适性较差；另一类方法

无需实验数据输入，通过直接求解气流的动力

学微分方程，并对混合和燃烧过程进行模拟和

数学处理
[6-8]

。其中，第二类方法已有的研究主

要集中于氢气或者简单碳氢化合物，而针对气

态煤油的分析模型未见报道。因此，发展气态

煤油超声速燃烧的一维分析模型是本文的主要

目标。 

 本文发展的超燃冲压发动机燃烧室一维分

析模型无需实验静压数据和总温/释热分布假

设。由气体动力学的基本守恒定律出发，通过

求解偏微分方程，并考虑了燃烧室横截面的变

化、添质、混合、壁面摩擦和换热，以及燃烧

释热过程。由于氢气、气态碳氢燃料在强迫点

火条件下能快速点火，本文采用了文献
[8]
提出的

“ supersonic combustion is mixing 

controlled”概念，也就是燃烧由混合速率来

控制：只要燃料与空气充分混合，燃烧就立即

发生，从而忽略了点火延迟时间。同时，由于

燃烧释热将导致隔离段内出现激波串结构和边

界层分离现象，微分方程无法给出正确的激波

间断解。因此，本模型还对隔离段内的静压、

马赫数分布进行了修正。 

本文发展的一维分析模型可以快速给出静

压、马赫数、总温、总压、壁面热流等发动机

燃烧室内的流动参数分布，同时还能给出发动

机燃烧室推力、总压损失、摩擦力等参数信息，

为发动机流动与性能分析提供参考。 

2. 一维计算模型 

2.1 基本方程 

基本的微分方程包含了下面三个假设：流动

参数只在轴向发生变化；流动是稳态的；流动

气体是热完全气体。 

1）质量方程 

一维稳态连续性方程的微分形式为： 
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1 1 1 1dm d dU dA

m dx dx U dx A dx




     （1） 

其中，上式中的 /dm dx和 /dA dx分别表示了燃烧

室内的添质和变截面效应。 

2）动量方程 

一维的动量守恒方程表示为下面的形式： 
22 2 2

2

21
0

2

fM cdp M dU M dm

p dx U dx D m dx

 
     （2） 

摩擦系数
fC 是采用高速边界层流动的摩阻关系 

式
[9]
并结合 Ekert 的参考焓值法计算给出，D是

水利直径，用 4 / wD A P 计算，
wP 为周向长度。 

3）气体状态方程 

 理想气体状态方程表示为 

RT
p

MW


           （3） 

一维微分形式的状态方程变为 

1 1 1 1dp d dT d MW

p dx dx T dx dxMW




    （4） 

/dMW dx 反应了由于燃烧所产生的化学物质的

组分变化。 

4）能量方程 

 一维能量守恒方程的微分形式 
2
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 （5） 

其中
w wdQ q P dx ，热流密度

wq 采用参考焓值法

计算
[10]

，
prh 是燃烧反应发生时放出的热量。（5）

式左边可以写成 

2

2

U
d h

dT
Cp UdU

dx dx

 
 

       （6） 

对（5）式两边同除Cp T ，并且令 

   2 2/ 2 / 2 /pr add adddH dh h U h U dm m     
 

，那

么有： 
21 1 1 1dT U dU dQ dH

T dx Cp T U dx Cp T dx Cp T dx
  

  
 （7） 

其中，定压比热用多项式来拟合 

 2 3 4

0, 1, 2, 3, 4,
u

i i i i i i

i
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Cp a a T a T a T a T

MW
     （8） 

5）模型完整方程 

结合（1）、（2）、（4）、（7）式可以得到静

温的微分表达式： 
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再 结 合 2 2 uR
U M T

MW
  的 微 分 形 式
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可以得出： 
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（10） 

6）燃烧模型 

 燃烧反应采用正十一烷的一步反应模型，

如下所示： 

 11 24 2 2 2

2 2 2

17 3

11 29 51

C H O H O N

CO H O N

   

 

 （11） 

由于气态燃料在强迫点火条件下点火延迟

时间可以忽略，所以燃烧过程很大程度上受燃

料与空气的混合程度影响。因此，本文未采用

有限速率化学反应模型，而是采用混合控制燃

烧的模型，并且计算中假设燃烧效率为 85%，该

效率与马赫数 2-2.5 超声速燃烧室内气态煤油

的燃烧效率基本接近。 

7）混合模型 

燃料和空气的混合模型采用“混合效率”

的概念，混合效率是指混合完全可供燃烧的燃

料质量流量与喷射口出口的质量流量之比
[11]

。

与主流空气发生反应的燃料的流量由下式决

定: 

0f m fm m          （12） 

其中，
fm 是发生反应的燃料流量，

m 是混合效



王曦等：无需压力数据及总温假设的超燃冲压发动机一维分析模 285 

 

 

率，
0fm 是燃料总流量。而混合效率的取值由 0

到 1，对应了轴向范围由喷射点到混合长度，混

合长度采用文献
[12]

给出的经验公式，该公式适

用于气态燃料垂直喷射： 

01.72

00.179 , 1m
m

L
C e

b

        （13） 

其中，
mL 是混合程度，b 是喷射的横向尺度；

对于煤油这样的大分子燃料来说，混合系数
mC

取 45；
0 是当量比。 

对于垂直射流的情况，混合效率采用经验

公式
[13]

： 

 
1

50 1000
m

m

x

L






  
  

  

   （14） 

其中，
m 是混合效率， x为轴向方向距喷射点

的长度，取 0.6，反映了混合速率大小。 

根据此模型编写程序，采用迎风格式计算

了气态煤油当量比分别为 0.2、0.4、0.7 的算

例，喷油点位于距入口 300mm 处，喷射孔采用 5

个直径为 1mm 的小孔，煤油总温 750K。燃烧室

的入口宽度 80mm，高度 40mm，燃烧室分为四段，

长度分别为 200mm、400mm、400mm、400mm，后

面三段分别有1o、2o 、3o 的扩张角（燃烧室示意

图见图 1），壁面为恒温壁， 1000wT K 。入口

马赫数为2.5，总温1700K，空气流量为1.5kg/s，

总压 1.3MPa。 

图 1.燃烧室示意图 

 

通过计算对比了三个算例的静压分布（图

2）、马赫数分布（图 3）、总温分布（图 4）、总

压分布（图 5）。在当量比较高的情况下，会出

现马赫数跨声速的情况，在求解微分方程（9）

和（10）时，需要对跨马赫数情况进行处理，

所用的方法就是在式（9）、（10）的分母 21 M 上

修正一个小量，来避免方程的奇异性，如式（15）

所示： 

 

 

2 2

2 2

1 0.001 1 0

1 0.001 1 0

M if M

M if M

    

   

   （15） 

如图 2 所示，静压随着当量比的增加而上

升，在当量比 0.7 时，最大静压约为来流静压

的 4 倍。图 3 为平均马赫数分布，当量比达到

0.7 时，局部马赫数将低于 1，说明随着当量比

的增加，燃烧释热使得气流处于亚声速，但随

着下游通道的扩张和释热量的减小，气流又很

快恢复到超声速状态。燃烧室的总温分布由图 4

给出，在当量比 0.7 时，可以获得约 2600K 的

最大总温。由于壁面采用了恒温壁条件，壁面

热损使得总温略有下降。图 5 为总压分布，总

压损失主要集中在燃烧区，对于当量比 0.2、

0.4、0.7 对应的燃烧室出口总压占来流总压之

比分别为 38.5%、34.6%、37.2%。 

表 1 是计算得到的分别对应三个当量比以

及无燃烧条件下的燃烧室推力（定义为压力产

生的推力减去摩擦产生的阻力）和摩擦力总量。 

 

  图 2. 不同当量比的燃烧室静压分布 

 

图 3. 燃烧室内流的马赫数分布 
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图 4. 燃烧室内流的总温分布 

 

图 5. 燃烧室内流的总压分布 

表 1. 燃烧室产生的推力和摩擦力 

当量比 0.0 0.2 0.4 0.7 

推力/N 24.36 214.36 426.71 630.24 

摩擦力/N 267.12 252.26 239.78 239.04 

2.2 隔离段的压力修正 

 真实情况下，燃烧段内的化学反应释热会

使压力升高，导致隔离段出口静压比入口静压

要高。为了调整这种情况，隔离段内会产生斜

激波串或正激波串，造成激波串与边界层的相

互作用，使得边界层分离。前面的微分方程组

无法模拟这个物理过程，因此，需要进一步对

隔离段内静压、马赫数进行模型修正。 

由于隔离段内激波串具有比较复杂的物理

机制，首先需要确定激波串长度，本文采用较

常用的经验关系式（16）
[14]

来计算激波串的长

度： 

 

2

24

50 1 170 1

1Re

e e

i i

i

p p

p pL H

H M


     

      
      



（16） 

其中，L表示激波串长度，H是隔离段入口的

高度， 表示入口边界层的动量厚度，Re 是入

口边界层动量厚度的雷诺数，角标i、e分别表

示隔离段入口和出口的物性参数，p、M分别代

表静压和马赫数。获得激波串长度后，用Waltrup

和Billig提出的静压曲线
[14]

式（17）进行修正： 

 
  21 1 3 2 ,d u

u u d u

p x p x x

p p x x
  

  
     

 

（17） 

其中，角标 u 代表修正段的起始点，角标 d

代表隔离段出口处的物理量，x则代表修正段内

某点距起始点的距离。 

对于隔离段内的马赫数分布修正，忽略了

壁面摩擦效应，但考虑了变截面的影响，根据

动量守恒原理有： 

1

2

2 2 2

2

2

1
1

12

2
1

i i
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i i i i

M M

M
pA p A

M
p A p A










 
        

  
    

  

（18） 

其中，角标 i 表示隔离段入口处的物理量，

无角标的物理量表示除隔离段入口处其他任意

位置的物理量，此外，   / 2ip p p  ， 

iA A A   。式（18）与文献[15]给出的隔离段 

马赫数公式（6-88a）相似，但本文推导的（18）

式适用于变截面的隔离段构型，比文献[15]的

公式更具有普适性。 

修正之后静压分布如图 6 所示，隔离段内

的静压有所升高，而且当量比越高，升高的现

象越明显，并向上游推进。低当量比时，修正

前后的计算结果差别很小，这是由于低当量比

时对应了燃烧段内静压较低，隔离段进出口的

压差较小，起过渡压差作用的激波串长度会变

短，强度也会减小。 

图 7 是修正之后的马赫数分布，可以看到

在隔离段由于存在激波串，马赫数在隔离段内

逐渐下降。模型修正后计算得到的三个算例的

推力和摩擦力在表 2 列出。与表 1 比较，推力

和摩擦力变化都不大，这是因为推力的产生主

要在具有较大扩张段的下游扩张段，因此隔离

段模型的修正对推力和摩擦力影响很小。 
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图 6. 修正后的燃烧室静压分布 

 

图 7. 修正后的燃烧室马赫数分布 

表 2.修正后燃烧室产生的推力和摩擦力 

当量比 0.2 0.4 0.7 

推力/N 207.34 428.66 698.30 

摩擦力/N 258.60 254.73 253.23 

3. 与实验结果对比 

1）气态煤油超燃结果（1） 

文献[16]是采用气态煤油作为燃料喷注燃

烧，喷油孔位于距燃烧室入口 242mm 处，采用

的是 5 个孔径 1.0mm 的小孔。实验室沿轴向分

为四段并且带有扩张角，四段长度分别为 70mm、

334mm、322mm、344mm，扩张角分别为0、1、3、

4，配有单凹腔，位于 283mm 处。燃烧室入口

横截面高 51mm、宽 70mm，入口马赫数约 2.38，

总温 1800K，总压 1.1MPa。 

 图 8 是当量比为 0.45、煤油为超临界态喷

射的实验数据与计算结果的比较。燃烧后的扩

张段内的静压计算结果与实验数据吻合的很

好。在隔离段和燃烧段，计算的压力曲线与实

验结果曲线基本相似，但是计算给出的压力最

大值比实验结果要低，这主要是由于实验设备

的燃烧段有凹腔结构，在凹腔内产生了集中燃

烧的低速区，使得局部压力升高。而且在隔离

段，计算给出的压力升高起始点比实验结果滞

后，这是由于计算压力最大值比实验值偏低，

同时本文采用的激波串修正模型还有待进一步

改善。 

 

图 8. 当量比 0.45 的超临界煤油燃烧实验静压数据与

模型计算结果比较 

 

图 9. 当量比 0.9 的超临界煤油燃烧实验静压数据与模

型计算结果比较 

2）气态煤油超燃结果（2） 

文献[17]也是采用气态煤油作为燃料喷注

燃烧，与上一个实验相比，这个实验的喷油孔

更远离燃烧室入口，距燃烧室入口 573mm，并采

用一排 9 个孔径 1.0mm 的小孔；此外燃烧室入

口的高为 70mm、宽 51mm。实验室轴向也分为四

段且带有扩张角，长度分别为 115mm、370mm、

293.5mm、327mm，扩张角分别为0 、1、3、4。

在喷射孔下游 47mm 处配有双凹腔。入口马赫数
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约 2.4，总温 1750K，总压 1.12Mpa。 

图 9 是当量比较高时（0.9）的超临界态煤

油喷注的实验数据与计算结果的对比。计算结

果总体上与实验结果吻合的较好，尤其是燃烧

段与扩张段内的计算结果。但是隔离段的计算

结果还是比实验结果低，同样说明激波串模型

需要进一步修正。 

3）氢气超燃结果 

文献[18]采用的是氢气作为燃料喷注燃烧。

选择了文献中的第一个和第二个燃烧室模型的

实验结果。 

第一个燃烧室模型是在距入口140mm处垂直

喷射氢气，喷射孔排布在燃烧室上下两侧，采

用 16个孔径为 1.6mm 的小孔。燃烧室分为两段，

第一段长 295mm 并带有14的扩张角，第二段长

300mm 带有1.5扩张角，均是双侧扩张，无凹腔

结构。燃烧室入口横截面高 51mm、宽 70mm。入

口马赫数 2.5，总温 1900K，总压 1.3MPa。喷射

当量比为 0.46。第二个燃烧室模型与第一个模

型很相似，所不同的是第一段缩短到 140mm，扩

张角不变，第二段变长到 532mm，扩张角变为

2.5，而且在喷射孔后紧接着有个凹腔结构。氢

气当量比为 0.7。 

氢气燃烧也采用一步总包反应，同时，根据

实验经验，将氢气的燃烧效率提高到了 90%。 

图 10 是模型的计算结果与第一个燃烧室模

型的实验数据比较。可以看出静压的计算结果

与实验结果基本吻合，由于没有凹腔结构产生

的二维效应，计算结果的燃烧区域基本与实验

结果一致。 

图 11是第二个燃烧室模型的实验数据与计

算结果的比较。从图中看到计算结果与实验结

果吻合的较好。但是，静压计算结果的最高点

比实验测量的压力最高点略偏下游，这可能是

由于实验中紧靠喷射点的凹腔起到了充分燃烧

的作用，使得燃烧集中在凹腔内，即对应了压

力的最高点。 

从喷注气态煤油和喷注氢气作为燃料的计

算结果来看，本文提出的模型对氢气喷注燃烧

的发动机燃烧室流动的模拟比喷注气态煤油的

燃烧室模拟更符合实验数据。这是因为煤油是

大分子燃料，本模型采用总包反应来模拟燃烧

过程，缺乏对煤油混合和燃烧过程的精确模拟。

此外，燃烧室内存在凹腔结构，将导致集中释

热和流动的多维效应，也会影响模拟的准确预

测。 

 

 

图 10. 氢气喷注燃烧模型 1 实验数据与模型结果比较 

 

图 11. 氢气喷注燃烧模型 2 实验数据与模型结果比较 

4. 总结 

本文发展了超燃冲压发动机燃烧室的一维

通用分析模型。模型直接求解气体动力学基本

微分方程，无需实验静压数据和总温假设。能

快速给出静压、马赫数、总温、总压以及燃烧

室净推力、摩擦力等参数，为分析发动机性能

提供参考。 

本模型能够较好的模拟发动机燃烧室的静

压分布，尤其是能够很好的模拟扩张段的静压

分布。但是由于一维分析给出的参数分布体现

的是其横截面内的平均值，所以不能很好地反

应发动机燃烧室内的多维流动效应。同时，对

隔离段的修正模型能够模拟出与真实隔离段相

似的曲线，但是隔离段的修正模型发展并不完

善，还需进一步改进。 
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    A One-dimensional Analytical Model without Pre-given Parameters for Scramjet 

Applications 

Xi Wang, F.Q. Zhong, Y.F. Xing, L.H. Chen, X.Y. Zhang 

(State Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, CAS, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China) 

Abstract A one-dimensional analytical model to evaluate scramjet performance was developed. Without the 

need of experimental static pressure data and assumptions for stagnation temperature or heat release, the model 

solves a series of differential equations, according to the conservation principles of mass, momentum and energy, 

to achieve the properties of the flow in a scramjet. The effect of area change, friction and heat transfer through 

the wall, mass injection and fuel mixing are considered, as well as combustion that is simulated via a global 

reaction model. The process of shock waves-boundary layer interaction in the isolator is also included in the 

model and the corresponding modification of the model is introduced. Compared to the experimental data of the 

wall pressure distribution for combustion of supercritical kerosene and hydrogen, the model gives relatively 

satisfactory results and validation of the present model is proven in the paper.  

Keywords scramjet, one dimensional analytical model, supersonic combustion, mixing, shock-boundary layer 

interaction 


