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一种双模态超燃燃烧室芯流面积的一维计算方法 *

张云峰，杨庆春，徐 旭

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 100191）

摘 要：为了获得双模态超燃冲压发动机一维性能计算的重要参数——燃烧室芯流面积，基于实验

测量的壁面静压数据，发展了一种芯流面积的计算方法。计算中，通过选取分离区下游合适的参考截

面，获得了燃烧室释热分布模型中的经验常数，从而得到了适用于当前工况的燃烧室芯流面积分布及流

动情况，有效地降低了计算方法对来流条件、构型、燃料当量比及喷注方式等多种因素的依赖。与不同

工况流场数值仿真结果的对比表明：该方法能够对超燃燃烧室内芯流面积、马赫数的变化情况进行较为

准确的捕捉，燃烧效率误差在7%之内，具有较好的通用性。
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One Dimensional Method for Calculation of Dual
Mode Scramjet Combustor Core Flow Area

ZHANG Yun-feng，YANG Qing-chun，XU Xu
（School of Astronautics，Beihang University，Beijing 100191，China）

Abstract：To obtain the combustor core flow area，which is one of the key factors in the one dimensional
calculation of the dual-mode scramjet，a method based on the static pressure measured in the experiment was de⁃
veloped. In this method，the empirical constant，which is suitable for the current condition，of the heat distribu⁃
tion model was obtained through choosing the reference surface downstream of the separation region，and it
helped to reduce the dependence on the factors such as the inflow conditions，the configuration of combustor，the
equivalence ratio of the fuel，the types of the injection and so on. The comparison with the simulation results indi⁃
cated that，this method could calculate the core fluid area and Mach number of the scramjet combustor accurate⁃
ly，makethe error of the combustion effect less than 7%，and show good versatility.
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1 引 言

双模态超燃冲压发动机燃烧室内部流场结构复

杂，存在激波串与附面层相互作用、流动分离再附等

复杂的物理现象，为发动机的性能分析带来挑战。

三维数值仿真虽然能够对这些复杂的物理现象提供

详细的流场信息，但计算过程耗时耗力；而一维分析

方法计算量小，可以通过合适的计算模型获得较高

精度的计算结果［1，2］，因而被广泛应用于燃烧室性能

评估［3～6］。

目前，超燃燃烧室一维分析方法主要分为两类：

（1）基于掺混和化学反应经验公式，获得燃烧室沿程

释热分布，从而来计算其他一维流动参数。该方法

需要采用合适的激波串模型，进而计算获得较为准
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确的压力、马赫数的分布［7］。（2）基于实验获得的壁面

压力分布和芯流面积拟合来计算其他一维流动参

数。本文选用的是第二种方法，根据核心流再附的

经验性假设，将超燃燃烧室内的流动分为芯流和分

离区两部分，其中芯流反映了燃烧室内核心区流体

的流动情况，可用于燃烧室的性能分析，其流动参数

主要采用一维欧拉方法求解［8］。从 William Heiser
等［9］的一维分析结果可以看出，在燃烧室入口气体流

速为 Ma=2的工况下，回流区截面积与燃烧室几何截

面积之比可高达 25%。计算过程中如果直接将燃烧

室截面积带入一维模型，会使流动分离再附过程的

计算结果出现较大偏差［10］，因此需要对芯流面积进

行有效的评估。William Heiser 等［9］给出了芯流面积

的经验性公式，但公式中的经验常数变化范围较大，

难以根据实际情况给出合理数值；文献［9，11，12］根

据等压燃烧假设，将燃烧室分为三段：绝热压缩段由

气体动力学公式计算芯流面积，等压燃烧段通过差

值或拟合的方式获得芯流面积，膨胀释热段由多变

过程关系式“PAn=常数”计算芯流面积，但发动机实

际工作过程中，燃料的释热过程难以维持等压过

程［13］，多变关系式也难以满足任意工况的壁面压力

数据［9］；张鹏［14］、程柳维［15］等放弃等压燃烧假设，通

过确定释热起始点和芯流再附点位置，通过拟合的

方式获得芯流面积，但释热点与再附点位置是根据

实验经验确定的，在一定程度上存在人的主观因素。

研究表明，为获得流动分离再附过程中的芯流

面积，给出某个变量的变化规律是一个比较好的方

法［14］。因此，本文基于实验获得的壁面压力数据，引

入燃烧室释热分布模型，对芯流面积进行求解。求

解过程中，放弃了选取再附点的方法，认为燃料释热

过程满足瑞利概率密度分布，释热模型中的经验常

数由燃烧室构型参数和壁面压力反算获得，在一定

程度上降低了人为干扰因素，提高了该模型的通用性。

2 物理模型和计算方法

在超燃冲压发动机燃烧室工作过程中，由于燃

料喷注、释热等因素，导致燃烧室内的流动过程存在

逆压力梯度，出现回流区，使流动分为芯流和分离区

两部分，如图 1 所示。在 x sep < x < x re 段，芯流依次发

生分离、加质、释热、再附过程。

2.1 控制方程

本文的研究基于定常流动假设，考虑芯流面积

变化、摩擦、释热、加质的影响，构建了一维流动分析

模型，控制方程组如下

状态方程

dρ
ρ

+ dT
T

= dp
p

（1）
连续性方程

dρ
ρ

+ dV
V

+ dA c
A c

= dṁ
ṁ

（2）
动量方程方程

kMa2 dV
V

= -E - F - dp
p

（3）
速度/马赫数方程

2dMa
Ma

+ dT
T

= 2dV
V

（4）
总温方程

dT t
T t

= dT
T

+ ( k - 1 ) Ma2

1 + ( k - 1 )
2 Ma2

dp
p

（5）

式中 p，ṁ为壁面静压、质量流量，由实验测得；ρ，

V，Ma，A c，T，T t，k分别为密度、速度、马赫数、芯流面

积、静温、总温、比热比；E = C fkMa
2

2
dAw
A 0

，为摩擦项，

C f 为壁面摩擦系数［16］，Aw 为湿表面积，A 0 为燃烧室截

面积；F = kMa2 ( 1 - ȳ ) dṁ
ṁ

，为添质项，ȳ为燃料在主

流方向分速度与燃料喷注速度之比。

Fig. 1 Flow in the supersonic combustion

由公式（1）～（5）可得到 Ma和芯流面积 A c 的一

维微分方程

dMa
Ma

= -( 1 + k - 1
2 Ma2 ) ×

( 1
kMa2

dp
p

+ 1
2

dT t
T t

) - E ' - F ''
（6）

dA c
A c

= ( 1
kMa2 - 1

k
) dp
p

+

( 1 + k - 1
2 Ma2 ) dT t

T t
- E '' - F ''

（7）

式中 E '，E '' 为摩擦项，F '，F '' 为添质项。可以看

出，马赫数是总温和壁面压力的函数，而芯流面积是

马赫数、总温、壁面压力的函数。可以看出，在其他

参数不变的情况下，释热越快，总温抬升越快，对应

芯流面积增加得也就越快，因此选取合适的释热分
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布模型，即可通过四阶 Runge-Kutta 法计算得到燃烧

室芯流面积变化情况。

2.2 释热分布模型

William Heiser 等［9］曾采用总温分布函数来描述

燃烧室内的释热过程，但该模型的释热分布曲线为

单调递减函数，释热最快的位置发生在释热起始点，

这一结论与实际情况存在较大差异；近年来，本课题

组［17］通过瑞利概率密度分布来描述燃烧室内的释热

分布情况，获得了较好的计算结果。图 2给出了瑞利

概率密度分布曲线和 Micka等［18］通过实验获得的 OH
基团的分布。可以看出，二者的曲线具有较好的相

似性，而 OH 基团的分布则反映了燃烧室内释热分布

情况，故采该模型具有一定的可行性。

Fig. 2 Rayleigh probability density distribution and OH

distribution in scramjet combustor

采用瑞利概率密度描述燃烧室释热分布的具体

关系式为

q ( x ) = ( x )
μ2 × e-( x2

2μ2 )
（8）

dQ ( x )
dx = ṁ fuelq ( x ) E uη c （9）

式（8）为瑞利概率密度函数，μ和 η c 为经验常数，

μ为反应释热分布形态的唯一参数，η c 为燃烧效率；

式（9）为释热分布函数，Q ( x )为燃料释热量，ṁ fuel 为

燃料质量流率，E u 为燃料热值。燃料释热前，总温保

持不变，始终等于燃烧室入口总温；燃料释热过程中

满足式（9）所示关系。因此，通过积分，可得到超燃

燃烧室总温分布

T t ( x ) =
ì
í
î

ï

ï

Tt, in

T t, in + Q ( x - x0 )
cp

( x ≤ x0 )
( x > x0 ) （10）

Q ( x ) = m fuelE uη c ( 1 - e-( x2

2μ2 ) ) （11）
式中 x0 为释热起始位置；T t, in 为燃烧室入口总

温，cp为定压比热容。

2.3 计算方法

将式（10）代入式（6）、（7）中，即可对燃烧室芯流

马赫数、芯流面积进行求解，经验常数 μ，η c 取不同数

值时，可得到不同的芯流面积分布。因此，选取适合

的经验常数 μ，η c，即可得到适应实际工况的释热分

布，从而求解芯流面积。

在超燃燃烧室芯流完成再附过程后，忽略附面

层等因素的影响，可以认为芯流面积等于燃烧室的

截面积，如图 1所示。因此，在再附点 x re 后选取 x1，x2

两个截面作为参考截面，令 x1，x2 处计算得到的芯流

面积 A c 与参考截面的燃烧室截面积 A 0 相等，即可通

过迭代计算获得适用当前工况的常数 μ，η c 值；同时，

流动再附后分离区消失，芯流面积等于燃烧室截面

积，因此在 x > x2 段令 A c = A 0，芯流马赫数Ma为

dMa
Ma

= 1
2 [ ( - E

kMa2 ) + ( dṁ
ṁ

- F

kMa2 ) -

( 1 + 1
kMa2 ) dp

p
- dA 0

A 0
]

（12）

综上所述，超燃燃烧室芯流计算流程如图 3所示。

Fig. 3 Calculation process

3 算例验证及结果分析

本次研究分别对气动斜坡［19］和凹腔［20］两种超燃

燃烧室构型进行了验证，实验结果来自于北京航空

航天大学直连式超燃冲压发动机试验台，仿真结果

由 CFD++进行计算，湍流模型为 k-Ω（SST）模型，燃

烧模型采用有限速率模型。通过对比发现，一维计

算与仿真结果具有较好的一致性。
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3.1 验证算例一：基于气动斜坡的超燃燃烧室

基于气动斜坡的超燃燃烧室采用矩形截面设

计，通过气动斜坡-燃气发生器结构促进火焰稳定，

燃烧室入口马赫数为 Ma=2，流量约为 0.96kg/s，总压

0.85MPa，总温 1200K，燃料为乙烯，燃烧室结构如图

4所示，仿真选用 1/2模型，并采用十组分十步化学反

应机理进行计算。

Fig. 4 Combustor configuration with aeroramp

图 5 给出了当量比为 0.3，0.37 和 0.5 三种工况下

实验和仿真的壁面静压分布，二者体现出较好的一

致性，表明仿真结果能够较好地反映超燃燃烧室内

部真实的流场结构，可以作为一维计算结果的验证

算例。

Fig. 5 Static pressure of the combustor with aeroramp

图 6 给出了三种工况下，x=0～0.6m 区间内燃烧

室芯流面积的计算结果，选取的参考截面为 x1 =
0.55m，x2=0.6m。可以看出，流动过程的分离过程主

要发生在 x=0.2～0.45m 区间内，且当量比越高，流动

发生分离的位置越靠近上游，分离区内的芯流面积

越小；在 x≤0.2m 段，芯流面积的大小存在波动，这是

因为流动过程存在膨胀波，使壁面压力出现波动，进

而影响到了芯流面积的计算结果。

图 7（a），（b），（c）给出了分离区内芯流面积和释

热分布的一维计算结果和三维仿真结果，其中三维

仿真的芯流面积是由燃烧室截面积减去回流区截面

积获得的。整体而言，一维计算和三维仿真得到的

释热分布具有较好的一致性，一维计算得到的芯流

面积也能够较为准确地反应流动的分离再附过程；

在数值上，一维计算得到的芯流面积略小于三维仿

真结果，这是因为一维模型对燃烧室内的流动过程

进行了简化，不能对附面层、流动不均匀等复杂的流

动过程进行捕捉，而是将其影响反映到了芯流面积

的计算结果中。

Fig. 6 Area of the aeroramp combustor core fluid

图 8给出了 x方向速度 u=0m/s等值面及 x=0.3m，

0.35m，0.4m，0.45m 截面的密流（即密度与流向速度

之积）分布云图。可以看出，回流区主要分布在 x=
0.3～0.4m 段，在回流区下游，流密分布具有明显的不

均匀性。

图 9（a），（b），（c）分别给出了 Φ=0.3，0.37 和 0.5
三种工况下，超燃燃烧室内马赫数分布的一维结果

和三维结果。可以看出，两种工况下的一维计算结

果均与三维计算结果具有较好的一致性。

为进一步分析参考截面 x1，x2 的位置对释热分布

的影响，研究中选取的多组参考截面进行了计算，结

果如表 1 所示。考虑 x=0.65m 处存在压缩波，而压缩

波、膨胀波会对芯流面积的计算结果产生一定影响，

因此参考截面均选取在 x=0.65m 上游位置。从表中

可以看出，参考截面的位置对经验常数的计算结果

影响较小，表征燃烧效率的经验常数 η c 均在 0.9 附

近。在三维仿真中，由于燃气发生器对乙烯燃烧具

有较强的促进作用，因此获得了较高的燃烧效率

——95.7%。通过对比可以发现，一维计算结果与三

维仿真结果的误差在 7% 之内。因此可以认为在避

免膨胀波、压缩波的前提下，参考截面位置对一维计

算结果的影响相对不大。
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（a）Φ=0.3

（b）Φ=0.37

（c）Φ=0.5
Fig. 7 Core fluid area and heat release of one dimension
（1D）consequence and simulation（3D）consequence

Fig. 8 U=0m/s isosurface and mass flux counter of x=0.3m，
0.35m，0.4m，0.45m

Table 1 Influence of the reference surface on the empirical

constant

x1 /m
0.48
0.5
0.55
0.6

x2 /m
0.55
0.6
0.6
0.64

μ

0.0675
0.0765
0.0855
0.0715

η c

0.890
0.917
0.927
0.908

（a）Φ=0.3

（b）Φ=0.37

（c）Φ=0.5

Fig. 9 Mach number distribution of the combustor with

aeroramp

3.2 验证算例二：基于凹腔的超燃燃烧室

基于凹腔的超燃燃烧室构型采用矩形截面设

计，燃烧室入口马赫数为 Ma=2，流量约为 1.5kg/s，总
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压 2.0MPa，总温 1900K，燃料为煤油，燃烧室结构如

图 10所示，仿真选用 1/2模型，并采用 16组分 23步化

学反应机理进行计算。

Fig. 10 Combustor configuration with cavity

图 11 给出了实验和仿真的壁面静压分布，二者

体现出较好的一致性，表明仿真结果可以用于一维

计算的验证算例。

Fig. 11 Static pressure of the combustor with cavity

图 12 和图 13 给出了燃烧室内芯流面积和马赫

数分布的一维计算与三维仿真的结果，选取 x1 =
0.95m，x2=1.0m 两截面作为参考截面。可以看出，虽

然芯流面积的一维计算结果在 x=0～0.3m 区间内仍

然受膨胀波、附面层的影响而出现波动，但整体而

言，一维计算结果较为准确地捕捉到了燃烧室在 x=
0.3m～0.75m 区间内流动分离再附的过程。与此同

时，一维计算得到的马赫数分布也与仿真结果体现

出较好的一致性，表明该一维方法可以用于以煤油

为燃料、以凹腔为火焰稳定装置的超燃燃烧室芯流

的计算。

Fig. 13 Mach number of the combustor with cavity

4 结 论

本文对双模态超燃燃烧室一维计算方法进行了

研究，通过与两种燃烧室构型仿真结果的对比，可以

得出以下结论：

（1）通过对两个验证算例的分析，可以认为本文

提出的一维分析模型能用于超燃燃烧室芯流面积的

计算，对燃烧室芯流的分离再附过程和马赫数分布

情况起到较好的预测作用。

（2）通过选取参考截面获得超燃燃烧室释热分

布情况的方法是可行的，并且通过该方法，可以使本

文提出的一维分析方法适用于不同燃料、不同构型

的超燃燃烧室芯流分析。

（3）超燃燃烧室内的膨胀波、压缩波会对芯流面

积的计算结果产生一定影响，因此参考截面应当在

再附点后、膨胀波或压缩波出现前的位置选取。由

验证算例一的结果表明，在避免膨胀波和压缩波的

前提下，参考截面的位置对释热分布计算结果的影

响不大，燃烧效率的波动在 4% 之内，与仿真结果的

误差在 7% 之内。

后续的研究将针对如何降低膨胀波、压缩波对

芯流面积计算结果的影响展开，从而进一步降低本

文所述一维分析方法对参考截面选取位置的约束，

使该一维分析方法具有更好的适用性。
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