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双模态超燃冲压发动机准一维流耦合方法与验证 *

陈 兵，龚春林，谷良贤

（西北工业大学 航天学院 陕西省空天飞行器设计重点实验室，陕西 西安 710072）

摘 要：为改善双模态超燃冲压发动机的耦合分析精度和计算周期过长问题，提出了一种基于准一

维流的内流耦合分析方法，该方法适用于隔离段和双模态燃烧室的耦合求解，解决了亚燃模态下由于热

壅塞而产生的背压问题，完成隔离段和燃烧室的流场匹配分析，得到双模态流场和火箭基组合循环发动

机在亚燃和超燃模态下的沿程流动特性。研究结果表明：（1）相对于双模态超燃冲压发动机直连试验结

果，亚燃模态下隔离段的分离点预测误差在1.4%～11.2%，流道峰值压强预测误差在15.6%～21.6%，流

道沿程压强预测的平均误差在9.6%以内，在超燃模态下，峰值压强预测误差小于3.75%，峰值压强的位

置预测误差小于2%。（2）相对于RBCC发动机一体化自由射流试验结果，分离点预测误差小于2.1%，流

道沿程压强平均误差小于10.5%。对于双模态超燃冲压发动机，本文方法具有一定的可信度。
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Analysis and Verification of Quasi One Dimensional
Flow for Dual Mode Scramjet

CHEN Bing，GONG Chun-lin，GU Liang-xian
（Shaanxi Aerospace Flight Vehicle Design Key Laboratory，School of Astronautics，Northwestern Polytechnical

University，Xi’an 710072，China）

Abstract：In order to improve analyzed precision and long period of calculation problem for dual mode sc⁃
ramjet，a coupling method for internal flow analysis is presented based on the quasi one dimensional flow. Such
method can be used in the coupling analysis of isolator and combustor of dual mode scramjet. It solves the back
pressure matching problems of the isolator and the combustor which is caused by thermal choking in ramjet mode.
The flow matching analysis of isolator and combustor is completed，and the flow performance along the channel of
dual mode scramjet and rocket based combined cycle（RBCC）engine in ramjet and scramjet mode is obtained.
The results show that，（1）Comparing to direct connection test of dual mode scramjet mode，the predicted error
of separated point of the flow in isolator is between 1.4% and 11.2%，and the predicted error of the maximum
pressure is between 15.6% and 21.6%，but the average error of the pressure along the channel is less than 9.6%
in ramjet mode. In scramjet mode，the predicted error of the maximum pressure is less than 3.75%，and the error
of the location of the maximum pressure is less than 2%.（2）Comparing to integral free jet test of RBCC engine，
the predicted error of flow’s separated point in isolator is less than 2.1%，the average error of the pressure along
the engine’s channel is less than 10.5%. The comparison shows that the quasi 1-D method in this paper has cer⁃
tain credibility for dual mode scramjet.
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1 引 言

吸气式高超声速飞行器利用空气作为氧化剂，

发动机比冲高，极具发展潜力和研究价值，各国对吸

气式高超声速飞行器的研发热情巨大。相对于火箭

动力飞行器，吸气式高超声速飞行器一般采用机体 /
推进一体化构型，一体化问题是该类飞行器的关键

技术，飞行器内流和外流之间存在严重的耦合关系，

主要表现在自由空气来流经进气道和隔离段后为燃

烧室提供氧化剂，压缩空气与燃料混合燃烧后经尾

喷管膨胀加速产生推力，但在亚燃模态下，燃烧室流

场壅塞产生的反压会反作用于隔离段，改变隔离段

中的波系组织，进而导致燃烧室流态的改变，两者相

互作用最终达到平衡。早期的吸气式飞行器一体化

问题分析主要基于工程估算。常用的方法包括激

波-膨胀波法和零维燃烧室分析模型等，主要用于前

期的吸气式飞行器的动力学特性分析［1］。但工程估

算精度难以满足现在的工程需求，风洞试验和 CFD
是当今研究一体化的主流手段。

为了研究一体化构型的气动特性，NASA设计了

一个 HXLV（包括助推器、连接段和 X-43A）的 3%尺

寸缩比模型，在 LRC20 英寸马赫数为 6 的风洞和 31
英寸马赫数为 10的风洞中进行吹风试验，同时为了

研究 HXLV 级间分离的稳定性问题，在 AEDC（Ar⁃
nold Engineering Development Center）Von Karman 实

验室对 8.33%尺寸缩比模型进行了马赫数为 6 的风

洞试验［2，3］。

由于实验成本高、周期长，尤其对于大尺寸吸气

式飞行器，地面设施无法对全尺寸飞行器进行风洞

试验，故 CFD 在机体 /推进一体化研究中发挥了很大

的作用。Cockrell 等［4］使用商业软件 GASP（General
Aerodynamics Simulation Program）对 X- 43A 的气动 /
推进一体化流场进行数值模拟，得到了大量的气动

数据，包括流场特征、表面压强分布以及全机的气动

力和力矩，并与实验数据进行了大量对比，发现 CFD
计 算 结 果 与 实 验 结 果 吻 合 较 好 ；Parikh 等［5］使 用

NASA LRC 开 发 的 非 结 构 CFD 软 件 包 TetrUSS 对

HXLV 整机进行了数值模拟，考察了不同马赫数、攻

角、侧滑角和舵面偏转角的影响，并将结果与试验数

据进行对比发现，两者吻合良好。

由于气动和推进学科的数值计算分析方法存在

较大差异，主要体现在推进学科分析需考虑燃烧室

中复杂的燃烧化学反应问题，且燃烧的数值计算和

外气动的数值计算时间尺度差异较大，故采用完全

的数值方法分析气动 /推进一体化性能将会导致计算

量过大，故一般采用分段松耦合计算的方法，将气动

和推进学科人为地分开后分别进行计算。

郭金磊等［6］改进了冲压发动机燃烧室计算的一

维流方法，石喜勤，Chen Bing等［7，8］通过数值 CFD 方

法分别计算外流场和燃烧室，通过预先给定一个进

气道背压，计算得到进气道出口气流特性数据，作为

燃烧室的计算入口边界条件，燃烧室计算过程中通

过外插手段反馈得到燃烧室入口压强，以此作为进

气道计算的新的背压，通过数轮相互迭代耦合从而

实现内外流场相互匹配。Kerith Numbers［9，10］通过

CFD和一维流相结合的方法研究了气动 /推进的耦合

分析方法，通过引入特征线法计算扰动的传播问题，

并通过时间步迭代完成气动 /推进耦合界面的匹配。

此外，Malcolm Rowe［11］和 William 等［12］通过试验手段

研究了进气道和燃烧室之间的数据匹配问题，Denny
A G等［13］基于 NS方程求解和零维发动机模型研究了

F-16，F-18 和 A-10 等飞机的进气道和发动机的耦

合问题，Murma S M 等［14］针对 F16战机利用数值方法

对外流和进气道、发动机的内部流场之间的耦合问

题进行了分析，Campbell J L［15，16］，Beverly Duncan［17］，

Sung［18，19］和 Rodrick V Chima［20］等分别针对不同的构

型利用不同的方法研究了进气道和发动机界面之间

的耦合分析问题。

吸气式飞行器内外流一体化快速分析是前期设

计和飞行动力学特性分析的前提和关键，一维流理

论是吸气式动力系统快速分析的常用手段，基于一

维流理论代替复杂的燃烧室和预燃激波串模型，

通过与 CFD 方法相结合，可完成一体化性能的快速

分析。

本文针对双模态超燃冲压发动机的背压耦合求

解存在较大困难的问题，基于准一维流方法建立预

燃激波串和冲压燃烧室的准一维流模型，在亚燃模

态，考虑热力喉道及背压问题，实现双模态超燃冲压

发动机的内流耦合分析，通过迭代方法实现隔离段

中激波串和燃烧室中反压的匹配，计算结果分别与

相关文献的直连试验和本课题组的自由射流试验结

果对比，验证了方法的有效性，具有重要的工程应用

背景和理论研究价值。

2 准一维流分析方法

双模态冲压发动机准一维流分析需考虑亚燃、

超燃以及亚 /超混合等工作模态，在冲压燃烧室的背

压作用下，隔离段中会出现伪激波串，而燃烧室下游
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则出现热力喉道等现象，如图 1所示。为得到准确的

发动机性能，需通过一维流理论描述上述流动现象。

Fig. 1 Flow characteristic of dual mode scramjet

一般给定隔离段入口气流参数，作为耦合求解

的边界条件。对于冲压发动机，燃料从喷注点注入

流道后经燃烧释热，增大流道压强进而产生推力，当

加热量达到一定程度将会出现热壅塞，进而产生背

压，改变燃烧室的进口气流参数，隔离段出现分离

区，核心流产生激波串，使隔离段出口气流减速增压

以匹配燃烧室入口条件。

2.1 隔离段准一维流控制方程

基于隔离段控制体的分析可知，马赫数、速度、

温度、压强、密度和核心流面积等均为未知流动特性

（非独立变量），而几何面积、摩擦和热增长均为独立

变量。

对于附着流，核心流面积可认为与几何面积相

等，则马赫数的常微分方程为

dMa2

Ma2 = - 2(1 +(γ - 1/2)Ma2)
1 -Ma2

dA
A

+
(1 + γMa2)(1 +(γ - 1/2)Ma2)

1 -Ma2
dT t
T t

+
γMa2(1 +(γ - 1/2)Ma2)

1 -Ma2
4C f dx
DH

（1）

给定管道的面积分布 A(x) ，水利直径 DH(x) ，总温

分布 T t(x) 和蒙皮阻力系数 C f (x) ，可通过积分求解

上式。

对于分离流，气流的实际有效流通面积一般小

于几何面积，额外的核心流面积分布函数 Ac(x) 必须

给定［21］。

d(Ac /A)
Ac A

=[1 -Ma2(1 - γ(1 - Ac /A))
γMa2Ac /A ] dp

p
+

(1 +(γ - 1)Ma2

2Ac /A )4C f
dx
D

+(1 + γ - 1
2 Ma2) dT t

T t

（2）

气流马赫数和核心流通面积方程可通过多方程

的 ODE求解器进行积分求解。但求解之前需预知压

强分布。对于该情况，Ortwerth基于试验数据发展了

管流中压力梯度计算经验公式［22］。

dp
dx = k2DH

C f0( )γpMa （3）
式中 DH 是管道的水力直径，C f0 是分离点处的摩

擦系数，( )γpMa /2 表示气流动压，k 是经验常数，本

文取 100.5。
2.2 燃烧室准一维流控制方程

燃烧室准一维流控制方程参考文献［23］。为简

化一维流分析，利用经验公式计算燃料喷注后的释

热规律［24］。

τ(x) = 1 +(τb - 1) θx̄1 +(θ - 1)x̄ (θ≥1) （4）
τ(x) = T t /T t2 （5）

x̄ =(x - xi)/(x4 - xi) （6）
式中 xi 为加热或超声速燃烧开始的轴向位置。

θ 为经验常数，一般取 1～10，取决于燃油喷射和油气

混合的模式。

τb = T t4 /T t2 （7）
基于释热经验公式可得到燃烧室沿程的总温分

布，代入燃烧室守恒控制方程，利用 ODE求解器可得

到沿程的其他流动参数。

3 内流耦合求解方法

耦合分析主要处理燃烧室背压的产生和匹配问

题，基于迭代的思想实现隔离段和燃烧室之间的流

动参数匹配。针对耦合求解过程中可能出现的情

况，需通过适当的方法加以判别，耦合求解流程如图

2所示。双模态超燃冲压发动机的工作过程主要包

括亚燃模态、超燃模态和亚 /超混合模态（早期超燃模

态），其中亚燃模态和亚 /超混合模态均出现大范围的

边界层流动分离现象，求解方法类似。

Fig. 2 Solution process of dual mode scramjet

对于给定的隔离段入口数据，假定未出现任何

分离流，进行超燃模态分析，基于超燃模态分析结果
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进行判断：（1）若求解过程出现奇异（Ma=1）现象，则

进行亚燃模态分析；（2）若求解过程未出现奇异现

象，则判定是否出现早期超燃模态，若未出现则发动

机处于超燃模态，分析求解完成。

3.1 燃烧室壅塞问题分析

对于超声速燃烧，直接求解常微分方程组，但对

于亚声速燃烧，需考虑热壅塞问题，管流中的马赫数

控制方程（忽略摩擦和质量添加）为

1
Ma2

dMa2

dx = - 2(1 +(γ - 1/2)Ma2)
1 -Ma2

1
A
dAdx +

(1 + γMa2)(1 +(γ - 1/2)Ma2)
1 -Ma2

1
T t

dT tdx
（8）

引入函数 G 将式（8）改写为

1
Ma2

dMa2

dx = G( )x
1 -Ma2 （9）

其中

G = æ
è
ç

ö
ø
÷1 + γ - 1

2 Ma2 × é
ë
ê

ù
û
ú-2 1

A
dAdx +(1 + γMa2) 1

T t

dT tdx （10）
为保证方程在壅塞点（Ma=1）处解的存在性，G

函数必须等于 0，采用洛必达法则可知

æ
è
ç

ö
ø
÷

1
Ma2

dMa2

dx
*
= ( )dG( )x /dx
-( )dMa2 /dx （11）

重组上式可得

Ma3

( )Ma - 1 2
d( )Ma - 1 2

dx = -G( )x
( )Ma - 1 2( )Ma + 1 （12）

由上式可知，当 G > 0 时，驱使马赫数逐渐趋近于

1，当 G < 0 时，驱使马赫数远离 1。故在亚燃模态下，

沿流道通过壅塞点时，G 函数应从正到负并在壅塞

点处等于 0。在实际求解过程中，流道沿程可能出现

两次 G 函数穿越 0的情形，其中 G 函数从负到正的零

点并非燃烧室的真实壅塞点，求解过程中可以忽略。

对于燃烧室壅塞问题，假设壅塞点位置为 xs ，壅

塞点之前（ x-
s ）的流道性能参数可采用燃烧室守恒控

制方程组进行常微分求解得到，该方法也适用于壅

塞点后（ x+
s ）的流场求解。但由于微分方程在壅塞点

处求解存在一定的困难，亚声速燃烧控制方程求解

将在此处中止，壅塞点后的流场求解需重新给定初

值。此处采用“激波跳跃”关系式求解特征点后的流

场参数，经激波跳跃后亚声速气流转变为超声速。

Ma2
s+ =

1 + γ - 1
2 Ma2

s-

γMa2
s- - γ - 1

2
（13）

ρs+
ρs-

= γ - 1
γ + 1 + 2

( )γ + 1 Ma2
s+

（14）

Ts+
Ts-

= ( )γ + 1 2
Ma2

s+

[ ]2 + ( )γ - 1 Ma2
s+ [ ]2γMa2

s+ - ( )γ - 1 （15）
ps+
ps-

= γ + 1
2γMa2

s+ - ( )γ - 1 （16）
激波跳跃关系是气流在极端条件下产生的正激

波的逆过程，通过激波跳跃关系给出壅塞点后的气

流参数，以此为初值求解燃烧室的剩余部分。

3.2 隔离段与燃烧室参数匹配

对于亚燃冲压燃烧室，假设其入口马赫数为

Ma4i ，且 Ma4i < 1，根据给定的隔离段入口状态确定燃

烧室入口（即隔离段出口）的其他气流参数（如 p4i ，

ρ4i 和 T4i 等），通过迭代寻找到合适的 Ma4i ，并计算得

到壅塞点位置 xs ，该位置应满足如下关系

xs = x( )Ma = 1 = x( )G = 0 （17）
Gs- > 0，Gs+ < 0

由于初始马赫数的猜测值并无严格的理论依

据，故可能会出现以下两类情形：

（1）初始猜测值过小。当初始猜测值过小，燃烧

室中燃料释放的热量可能无法保证气流在流道中发

生 热 壅 塞 ，此 时 燃 烧 室 流 道 中 出 现 最 大 马 赫 数

Mamax < 1的情形。

（2）初始猜测值过大。当初始猜测值过大，则在

燃料释热的影响下管流中的马赫数快速趋近于 1，但
此时函数 G并不等于 0，即该结果并非最终的收敛结

果，燃烧室会产生背压驱使入口气流参数发生改变，

并最终达到式（17）的平衡关系。

为确保得到合理的入口条件，通过打靶法确定

燃烧室的入口马赫数。在亚燃模态，燃烧室入口气

流为亚声速，引入一个小数 ε1 作为误差因子，令入口

的最大可能马赫数 Ma4i,max = 1 - ε1 ；在燃烧室背压作用

下，分离区的再附点可能会被完全推出燃烧室，即整

个分离区均位于隔离段内，此时再附点处的马赫数

MaR 是燃烧室入口可能出现的最小马赫数，但考虑到

核心流和隔离段壁面附近低速气流的相互掺混作用

而导致最终气流马赫数仍可能进一步降低，故燃烧

室入口的最小可能马赫数 Ma4i,min = kMaR ，其中 k是比

例因子，本文取 0.8。最大和最小马赫数的取值并不

影响最终的计算结果精度，但会影响迭代次数，若为

早期超燃模态，最大马赫数 Ma4i,min 应为超声速，可取

为隔离段的入口马赫数。

匹配分析的输入条件包括：燃油喷注位置 xi ，燃

油喷注量 ṁ 和隔离段入口气流参数 Si ；输出条件包

括：热力喉道位置 xs 和隔离段 /燃烧室交界面平衡参
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数 Sb 。

隔离段与燃烧室参数匹配分析过程为：

（1）设置燃烧室入口气流马赫数初始猜测值

Maguess = ( )Ma4i,min +Ma4i,max /2 ，基于隔离段入口参数 Si 和

分离区分析结果，得到燃烧室入口的初始状态参数

Sguess。

（2）已知燃烧室入口气流状态参数、燃油喷注位

置和喷注量，通过 ODE 方法求解燃烧室守恒控制方

程，得到燃烧室性能数据。计算过程若出现奇异

（Ma = 1）情况，则迭代中止，仅记录该位置之前的状

态参数。

（3）基于燃烧室分析结果，计算迭代误差 e ，若误

差满足要求，则中止迭代，结合激波跳跃关系求解壅

塞点后的燃烧室状态参数。否则进行如下判断：（1）
若 燃 烧 室 全 流 道 的 最 大 马 赫 数 小 于 1，则 令

Ma4i,min =Maguess ，并转入步骤（1）重新分析。（2）若流道

中出现奇异值，则令 Ma4i,max =Maguess ，并转入（1）重新

分析。

为保证迭代收敛，需给出合理的误差判别方

法。由燃烧室中热壅塞的分析可知，当热壅塞现象

出现时，应满足 xs = xMa = 1 = xG = 0 ，引入误差因子 ε2 ，当

迭代收敛时，误差应满足式（18）的要求。

e = || xMa = 1 - xG = 0 ≤ ε2 （18）
当迭代未收敛时，流道沿程可能并无函数 G等于

0 的点出现，故在正式迭代分析之前，针对 Ma4i,min 的

状态进行燃烧室分析，并记录最大马赫数 Mamax 出现

的位置 xMamax ，此位置是热壅塞最可能发生的位置，当

迭代过程中没有出现 G = 0 的情况时，用 xMamax 代替

xG = 0 计算误差函数 e 。

4 计算结果与讨论

为量化分析和试验结果的对比，采用了两类误

差：（1）关键位置（分离点、峰值压强点等）预测误

差。（2）压强预测误差。

位置误差可表示为

err = || xa - x t
Lc

× 100% （19）
式中 xa 是分析位置点，x t 是测试位置点，Lc 是

流道长度。

压强误差可表示为

err = || pa - p t
p t

× 100% （20）
式中 pa 是计算压强，p t 是试验压强。

平均压强误差为沿流道取若干点处的压强误差

后取平均，可表示为

err = 1
N∑i = 1

N æ

è
çç

ö

ø
÷÷
|| pa - p t

p t
i

× 100% （21）
4.1 双模态超燃冲压发动机准一维流分析

通过试验对比以验证准一维流耦合分析方法，

参考文献［25］中的双模态超燃冲压发动机直连试验

结果，该试验的试验模型如图 3所示。

试 验 模 型 的 隔 离 段 入 口 尺 寸 为 25.4mm ×
28.1mm，其它尺寸可参考图 3。试验模型采用等直隔

离段，燃烧室为等直和微扩张的两段式布局。选取

文献中的 6个试验状态结果进行对比，试验状态（马

赫数、总压、总温、当量比）如表 1所示。

Table 1 Test states

Test states
1
2
3
4
5
6

Ma

2.14
2.14
2.14
2.15
2.15
2.15

p0 /kPa
310.3
310.3
310.3
379.2
379.2
379.2

T0 /K
1000
1200
1400
1200
1200
1200

Φ

0.3
0.3
0.3

0.301
0.29
0.198

以燃料喷注点作为坐标原点，基于准一维流方

法计算隔离段和燃烧室的流场参数，选取压强作为

计算和试验的对比参数，给出流道的沿程压强分布

曲线，最终的一维流分析结果与试验测试结果的对

比如图 4所示。

Fig. 3 Model of connect-direct test
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图 4中，x=0位置是燃料喷注点。试验状态 1～3
的模型入口马赫数、总压和当量比均相同，总温不断

增大。低总温下发动机处于亚燃工作模态，随着来

流总温增加，燃烧室释热效率不断减小，在 1400K 总

温下释热不足以产生热壅塞，发动机由亚燃转入超

燃模态。试验状态 4～6的模型入口马赫数、总压和

总温均相同，燃油当量比不断减小，随着燃料喷注量

减少，燃烧室中释热量不足以产生热壅塞，发动机由

亚燃模态转为超燃模态。

当发动机处于亚燃模态，隔离段出现压升现象，

对比试验和分析结果可知，准一维流可很好地预测

隔离段中的流动分离点（压升起始点），在不同的来

流参数下，预测位置的相对误差在 1.4%～11.2%，但

预测的流道峰值压强相对于试验结果偏大，误差在

15.6%～21.6%，在稳焰凹腔作用下，亚燃燃烧室在燃

油喷注点后压强变化平缓，准一维流分析并未考虑

凹腔作用，故预测的压降位置较试验结果有所提前，

但整体上计算结果与试验结果变化趋势基本一致，

流道沿程的压强预测平均误差在 9.6%以内。

在超燃模态，等直隔离段中无分离流出现，沿程

压强基本一致。在燃料喷注点后，由于燃烧释热，流

道压强增大，但进入扩张段，由于流道面积的增加，

燃烧室出现压降。超燃模态下的数值计算结果与试

验结果变化趋势基本一致，尤其是峰值压强及其发

生位置，峰值压强预测误差小于 3.75%，峰值压强的

发生位置预测误差小于 2%。

由对比结果可知，本文方法在亚燃模态下的隔

离段压升预测和背压匹配问题上均有较好的预测精

度，在超燃模态下，沿程压强与试验结果基本一致。

4.2 RBCC动力系统准一维流分析

亚燃模态和超燃模态是 RBCC 动力系统的两个

主要工作模态，由于存在引射火箭，故准一维流分析

（a）State 1（ramjet mode） （b）States 2（ramjet mode）

（c）States 3（scramjet mode） （d）States 4（ramjet mode）

（e）States 5（ramjet mode） （f）States 6（scramjet mode）

Fig. 4 Comparison of pressure distribution in the channel
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时流道处理方式与一般的双模态超燃冲压发动机有

所区别。本文针对中心支板式 RBCC飞行器，研究其

一体化性能，自由射流试验模型示意图如图 5所示。

Fig. 5 Free jet test model of RBCC vehicle

一体化试验飞行器总长 3.75m，由于主火箭支板

具有一定的长度和厚度，在准一维流分析中需考虑

流道面积的突变。

一体化自由射流试验在马赫 4和 5状态下进行，

试验攻角为 0°。准一维流分析包含隔离段和燃烧室

两部分，隔离段入口边界条件通过进气道的 CFD 计

算得到，计算条件与试验来流条件一致，采用 K-
Omega SST 湍流模型，进气道出口设为压力出口，经

CFD 计算后采用质量平均得到出口气流参数，该参

数是准一维流分析的入口边界条件。进气道的马赫

数计算云图和试验纹影图如图 6所示。

进气道设计马赫数为 5，在马赫 5状态下激波封

口，马赫 4状态下出现溢流。CFD计算结果和试验纹

影图均验证了该现象，且两者所描述的进气道外压

缩波系位置基本一致。

基于 CFD 计算结果得到进气道出口条件如表 2
所示。该参数是准一维流求解的入口边界条件。

Table 2 Performance of the inlet

States
Ma∞=4
Ma∞=5

Ma

1.6
2.2

p/kPa
122
112

T/K
554
568

流道全长 3.75m，沿程参数分布以飞行器头部作

为坐标原点，基于准一维流分析可得到流道的沿程

马赫数曲线，如图 7所示。

由马赫数曲线可知 RBCC 发动机在 Ma4 试验条

件处于亚燃模态，并在沿程 x=1.82m 处发生热壅塞。

Ma5条件下发动机流道全程超声速，但出现了大范围

的流动分离现象，隔离段中的斜激波串使流道内的

气流马赫数大大减小，该条件下发动机处于早期超

燃模态。

基于准一维流的压强分析结果和飞行器全流道

自由射流试验结果对比如图 8所示。

基于准一维流的耦合分析结果包括隔离段和燃

烧室，自由射流试验结果给出了全流道（进气道、隔

离段、燃烧室和内喷管）沿程压强分布，计算和试验

包括热态（发动机工作）结果和冷态（发动机不工作）

结果。

（a）Ma∞=4.0

（b）Ma∞=5.0

Fig. 6 Schlieren and nephogram of inlet
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Fig. 7 Mach number distribution of the channel

（a）Ma∞=4

（b）Ma∞=5

Fig. 8 Channel pressure distribution of RBCC vehicle

在冷态条件下，由于燃烧室中稳焰凹腔的作用，

流道沿程压强在 x=2.0m 和 x=2.5m 处出现振荡，导致

计算结果与试验结果出现一定误差，但整体变化趋

势基本一致。

在热态条件下，由于燃烧室热壅塞导致室压大

幅上升，隔离段中出现陡峭的压升曲线，由对比结果

可知，基于准一维流的隔离段压升点预测与试验基

本相同，误差不大于 2.1%，压升曲线的上升趋势与试

验结果基本一致，流道沿程压强的平均误差在 10.5%
以内，峰值压强的分析结果略大于试验结果，Ma4试

验 条 件 下 误 差 为 13.2%，Ma5 试 验 条 件 下 误 差 为

10.8%。燃料喷注点后压强处于下降趋势，计算结果

与试验值误差较上升段略大，但趋势基本一致，误差

增大的主要原因是试验结果在燃烧室凹腔的作用延

缓了压强的下降趋势，尤其在凹腔处，压强变化平

缓，但准一维流求解时并未考虑凹腔问题。

由于准一维流是对三维流动的简化，流动参数

由三维转一维的过程中将不可避免的引入误差。此

外，准一维流求解过程中采用了经验公式，包括隔离

段中的压升公式和燃烧室中的释热规律，经验公式

基于试验数据得到，具有一定的可信度，但其对各类

模型的适用性需通过试验进一步确认，也是准一维

流分析结果误差的一个主要来源。燃烧效率是准一

维流分析的输入参数，但燃烧室中燃料的燃烧效率

取决于多方面的因素，如来流性能、进气道设计、燃

料喷注和燃烧室设计等，难以准确给出，可以根据

CFD计算或试验结果反推得到，但会带来误差，进而

影响准一维流分析精度。

5 结 论

本文基于准一维流方法发展了一套可用于亚 /超
双模态的内流计算方法，并基于风洞试验结果进行

验证，得到以下结论：

（1）本文方法可适用于双模态超燃冲压发动机

的隔离段和燃烧室的耦合分析，且对于 RBCC组合动

力在亚燃和超燃模态下也具有一定的计算精度。

（2）在亚燃模态下，基于准一维流方法可很好地

预测隔离段中的流动分离点，误差小于 10%，峰值压

强 和 沿 程 压 强 平 均 值 的 预 测 结 果 不 大 于 22%和

10.5%。

（3）在超燃模态下，准一维流的求解精度较高，

对于燃烧室中的峰值压强预测误差小于 3.75%，峰值

压强的发生位置预测误差小于 2%。

由于本文暂未考虑准一维流计算中的凹腔、经

验公式等引入的误差，后续将改进准一维流耦合分

析方法，考虑凹腔对燃烧室有效流通面积的影响，进

一步确认准一维流中的误差因素并加以改善。
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