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解离效应对超燃冲压发动机燃烧与传热的
影响特性研究 *

徐雪睿 1，2，仲峰泉 1，2

（1. 中国科学院 力学研究所 高温气体动力学国家重点实验室，北京 100190；
2. 中国科学院大学 工程科学学院，北京 100049）

摘 要：为了分析高温解离效应对超燃冲压发动机燃烧和传热的影响，在超声速流动与燃烧一维理

论模型的基础上，提出了“解离效率”的概念，建立了一种对高温燃气解离吸热效应进行量化评估的方

法和发动机流动理论分析模型。应用该模型对日本宇宙航空研究开发机构M12-02发动机模型进行了研

究，定量分析了解离效应对飞行马赫数 12条件下超声速燃烧流动与传热的影响特性。研究表明，高温

解离效应使得发动机性能损失明显，损失程度与燃料当量比有关。燃料当量比 0.5时，氢燃料发动机、

乙烯燃料发动机推力和比冲下降 6%左右，壁面总热量减少约 4%。当量比增加至 1.0时，燃烧室内流温

度升高，解离效应显著增强，氢燃料发动机、乙烯燃料发动机推力和比冲的损失增至22%左右，壁面总

热量下降约16%。
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Abstract： In order to analyze the effects of high temperature dissociations effect on combustion and heat
transfer of scramjet，a concept of‘dissociation efficiency’is proposed based on one-dimensional reactive flow
model of supersonic flow and combustion. A quantitative evaluation method to determine the dissociation endo⁃
thermic effect of high temperature gas as well as an analytical model for reactive flow of scramjet is developed.
The model is used to study the flow and heat transfer properties of M12-02 engine of JAXA. Quantitative results
of the effects of high temperature dissociation effect on supersonic flow and heat transfer under flow conditions of
Mach number 12 are obtained. The present results show that due to dissociation effect，the engine performance
loss is obvious，which is related to the fuel equivalent ratio. When the fuel equivalent ratio is 0.5，the thrust and
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specific impulse of the hydrogen fuel engine and ethylene fuel engine reduce by about 6%，and the total wall heat
decreases by about 4%. As the equivalence ratio increases to 1.0，the dissociation effect is significantly enhanced
with flow temperature in the combustion chamber increasing. The thrust and specific impulse losses of hydrogen
fuel engines and ethylene fuel engines increase to about 22%，and the total wall heat decreases by about 16%.

Key words：Supersonic combustion；Theoretical model；Dissociation effect；Equivalence ratio；Engine
performance

1 引 言

高超声速飞行是临近空间开发与利用的关键技

术之一。如何准确评估超声速燃烧与流动特性以及

发动机性能是发动机优化设计的重要研究内容。而

超声速燃烧是涉及湍流、激波、化学反应、壁面传热

的复杂物理过程。快速并具有一定精度的理论分析

方法是研究超声速燃烧、评估发动机性能的重要工

具，国内外为此展开了很多研究。Heiser和 Pratt［1］将
超声速燃烧划分成绝热压缩、等压释热和膨胀加速

三个过程，通过实验获得的压力数据可以人为判定

各个过程之间的分界点，从而进一步确定燃烧流场

的其它参数。王振锋等［2］通过测量的壁面压力和壁

面热流数据评估了一维分析模型中平均分子量、平

均定压比热和摩擦系数对燃烧效率的影响。同时，

国内外很多学者也发展了无需输入壁面压力或者热

流数据的一维分析方法，通过直接求解一维欧拉方

程并结合混合模型、燃烧模型、壁面传热模型等计算

出燃烧室内流参数沿程分布。Brien等［3］考虑横截面

积变化、壁面摩擦、添质等影响，结合有限化学反应

速率模型发展了一维分析方法，可以得到超燃冲压

发动机和氢燃料火箭基组合发动机的壁面压力分

布。Birzer等［4］在 Brien等提出的一维模型［3］基础上，

加入了混合控制燃烧的概念计算了氢燃料超燃冲压

发动机流动参数分布。余勇等［5］在燃烧室一维连续

相控制方程的基础上加入了描述液滴运动的粒子轨

道模型和描述液滴温度、质量变化的蒸发模型，发展

了气液两相计算模型。王曦等［6］提出了综合考虑超

声速燃烧室燃气对流传热、固壁热传导、燃油冷却的

流固耦合传热模型，对不同马赫数条件下主动冷却

燃烧室流动与传热特性进行了分析。

随着飞行马赫数的提高，燃烧室入口气流温度

将进一步上升，此时高温解离效应不断增强，进而对

燃烧性能产生显著影响。高温条件下，气体分子的

振动能首先被激发；当气流温度超过 2000K时，氧分

子分解为氧原子；温度超过 4000K时，氧分子完全分

解，氮分子开始分解。这些反应被称为高温离解效

应，其中氧、氮分子离解是典型的吸热反应［7］。高温

化学反应流将会对高超声速飞行器的升、阻力和热

环境等带来影响。美国“哥伦比亚”号航天飞机第一

次再入飞行过程中，由于未考虑高温效应导致纵向

力矩比预测值大得多［8-9］。由此可见，高温效应对飞

行器气动力和热环境的影响非常重要，对此问题国

内外已展开了很多相关研究。但高温解离效应对发

动机内流影响的研究极少，缺乏相应的理论模型与

分析方法。同时，前文所介绍的现有发动机或燃烧

室理论模型部分考虑或者未考虑燃气的解离效应，

这将导致高马赫数条件下分析结果与实际情况出现

较大偏差。

本文将结合燃料的混合与燃烧模型、壁面传热

模型求解一维可压缩流动方程组获得发动机内流参

数沿程分布，并在此基础上引入解离效率对燃烧释

热量进行修正，从而获得高马赫数条件下更接近真

实情况的分析结果，同时定量评估解离效应对发动

机内流参数、发动机推力与比冲以及壁面热载荷的

影响。

2 理论分析方法

2.1 基本方程

一维可压缩流动的基本假设包括：（1）参数仅在

流向发生显著变化，即认为计算中涉及的物理量为

横截面平均值。（2）假定流动与传热为稳态，不考虑

非定常效应。（3）假设气体为热完全气体。

控制方程为质量、动量和能量守恒方程以及状

态方程，方程组（1）~（4）的推导参考文献［1，3，10］。

dm
mdx =

du
udx +

dρ
ρdx +

dσ
σdx （1）

dp
pdx +

γMa2du
udx + 2γMa

2 c f
D

+ γMa2dm
mdx =0 （2）

d ( )h + u22
dx = - dQdx +

dh react
dx - é

ë
ê
êê
ê( h + u22 ) dmmdx -

( h fuel + u2fuel2 ) dmmdx ùûúúúú （3）
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dp
pdx =

dρ
ρdx +

dT
Tdx -

dW̄
W̄dx （4）

式中 m表示质量流量；σ表示横截面积；D表示

横截面等效水力直径；c f为壁面摩擦系数，可通过超

声速湍流边界层的摩阻关系式［11］并结合参考焓值

法［12］计算；W̄为混合物的平均分子量；h react表示单位

质量的燃烧释热量，h fuel 和 u fuel 分别为喷注状态燃料

的焓值与流向速度分量。

方程组考虑了气体混合物热力学参数随温度的

变化。气体粘性系数 (单位：N·s/m2)采用 Sutherland
定律［11］

μ = 1.46 × 10-6( T 3 2

T + 111 ) （5）
不同组分的定压比热 (单位：J/ (kg∙K ))由以温度

为自变量的多项式确定，多项式系数参考文献［13］
cp,i = ( RW i ) (a1,i + a2,iT + a3,iT 2 + a4,iT 3 + a5,iT 4 )（6）
式中 R为气体普适常数 8.314J/ (mol∙K )，W i为组

分摩尔质量 kg/mol。
2.2 燃烧释热模型

本文计算的燃料包括氢气和乙烯，燃烧反应采

用总包反应模型

H2 + 0.5 (O2 + 3.76N2 ) → H2O （7）
C2H4 + 3(O2 + 3.76N2 ) → 2CO2 + 2H2O （8）

对于超声速燃烧，燃料的燃烧释热速率很大程

度上受到燃料与空气混合程度的影响，所以释热模

型采用 Spalding［14］提出的“混合控制燃烧速率”的假

设，认为“混合即燃烧”并计算混合效率 ηm 确定可供

燃烧的燃料质量流量。同时设定燃烧效率 η b来表征

燃料的未完全燃烧特性。针对高马赫数条件下燃气

解离反应对燃烧室流动的影响，本文提出了“解离效

率”η d的概念，进一步对燃烧释热的计算进行修正。

混合效率 ηm 是指与空气混合充分、可供燃烧的

燃料质量流量与燃料总质量流量之比，取值为 0~1。
在燃料的喷注点 ηm取值为 0，ηm取值为 1的流向位置

认为所有可供燃烧的燃料已与空气完全混合。从喷

注点到 ηm = 1位置的流向长度称为混合长度 Lm。对

于壁面垂直喷注，燃料与空气的混合效率采用 Rog⁃
ers［15］给出的经验公式（9）

ηm = é

ë
ê
êê
ê xd
Lm
+ 1
(50 + 1000α )

ù

û
ú
úú
ú
α

（9）
式中 xd为流向位置至喷注点的距离，α表征混合

速率大小，取为 0.4。

混合长度 Lm基于 Pulsonetti等［16］提出的经验公式

（10）计算

Lm
b
≅ 0.179Cme1.72ϕ （10）

式中 b表示燃料喷注的横向特征尺度；Cm是混合

系数，取 35；ϕ为燃料总当量比。通过式（9），（10）可

确定流向位置 x的混合效率以及参与反应的燃料质

量流量 m f
m f = ηmm f0 = ηmϕfstm air （11）

通过燃烧效率 η b和解离效率 η d可计算流向位置

x的燃烧释热量

h react = (1 - η d ) ⋅ η bηmϕfstm airH f （12）
式中 m f0 为喷入的燃料总量，fst为化学恰当比条

件下燃料与空气的质量比，m air即来流空气的质量流

量，H f为燃料单位质量的热值，燃烧效率 η b取 0.7。
2.3 壁面传热模型

能量守恒方程（3）中 dQ = qwPwdx/m，其中 qw为壁

面热流密度，Pw 为截面周长，通过 Eckert参考焓值

法［12］计算，如式（13）所示，上标*表示参考点。

qw = St* ρ*u e( haw - hw ) （13）
超 声 速 湍 流 边 界 层 传 热 的 斯 坦 顿 数 St* =

0.0287
Pr*0.4Re*0.2

；壁面焓值 hw由壁面温度 Tw确定，本文考虑

恒温壁条件，Tw 取 1000K；绝热壁温对应的焓值 h aw =
h + r u22 ，恢复因子 r = Pr*3

，Pr* 为参考点普朗特数；

参考点的焓值由 h* = h + hw2 + 0.22r u22 确定。

将式（9）~（13）代入基本方程组式（1）~（4）中迭

代计算可以得到燃烧室内流参数、壁面热流，由燃烧

室壁面压力积分进一步获得发动机推力、比冲等性

能参数。

2.4 高温解离模型

针对燃烧室燃气的高温解离过程，本文引入了

“解离效率”对燃烧释热模型进行修正。解离反应主

要出现在低压、高温环境中。根据最小自由能原理，

可以获得不同压力、温度条件下考虑解离反应的燃

气混合物定压比热 c*p 以及不考虑解离反应的燃气混

合物定压比热 cp。定压比热表征了混合气每增加 1℃
所需的加热量，因此考虑解离反应的燃气混合物定

压比热不仅包含气体焓值变化所需的热量，还包括

混合体发生解离反应所吸收的热量。也就是说，此

时燃料燃烧的释热量并未全部用于加热气体、增加

气体焓值，而有一部分被解离反应吸收了。由此通



推 进 技 术

200880-4

2022 年第 43 卷 第 5 期

过两个定压比热的比值 β来计算燃烧释热实际用于

加热气体的比例，那么 1 - β即是燃气解离反应吸收

热量造成的释热量损失，定义为“解离效率”η d。

β = cp
c*p
= F fuel (T,p,ϕ ) （14）

η d = 1 - cpc*p = 1 - F fuel (T,p,ϕ ) （15）
其中，0 ≤ η d ≤ 1。
解离效率 η d 是与温度、压力、当量比有关的参

数，具体关系也与燃料种类相关，目前尚无解析表达

式。因此，模型计算了每一种燃料在不同温度、压力

和当量比条件下的解离效率，并归纳为数据库直接

调用。

在数据库中选取了 0.1MPa和 0.5MPa时当量比

1.0的氢、乙烯燃料在不同温度下的解离效率，整理成

曲线，如图 1所示。当温度小于 1500K时，混合气体

几乎不发生解离，因此解离效率为 0；当温度大于

1500K时，开始发生解离，解离效率上升。相同温度

及当量比条件下，压力升高，解离效率明显降低。这

是因为解离效应会导致混合物摩尔数增加、体积膨

胀，压力增加导致化学平衡向摩尔数减少的方向发

生，抑制解离反应的发生。对比图 1（a），（b）可知，乙

烯与空气反应的混合物解离效率随温度的变化更平

缓。常压下，小于 2500K时乙烯燃料的解离效率略

高于氢燃料，大于 2500K时其解离效率低于氢燃料

的解离效率。同时，计算结果显示，解离效率与燃料

当量比也有关系，较低燃烧当量比时解离效应有所

下降。

3 模型验证与结果分析

本文以日本宇宙航空研究开发机构（JAXA）的

M12-02发动机模型为参考构型［17-18］，如图 2所示，该

发动机设计点为马赫数 12。本文分析的来流工况与

参考文献［17-18］相同，气流通过进气道外压段减速

后马赫数降低至 6.72，静温 677K，静压 4kPa。采用本

文提出的一维分析模型计算了此工况下无氢气燃烧

（ϕ = 0）和氢气当量比 1.0（ϕ = 1）时发动机壁面压力

分布，并且考虑了尾喷管截面扩张产生的膨胀波系。

图 3给出了压力计算值，同时给出文献［17-18］的实

验数据进行比对。虽然理论模型无法反映实验数据

由于局部激波及其反射导致的压力上下振荡现象，

但理论模型给出的压力分布与实验数据的当地平均

值非常接近，这说明本文的发动机内流计算模型具

有较好的准确性。

应用本文建立的理论模型计算了该工况［17-18］（入

口马赫数 6.72，静温 677K，静压 4kPa）下氢燃料和乙

烯燃料在当量比 1.0时的发动机内流参数分布。图 4
（a）~（c）分别是氢燃料在当量比 1.0时内流马赫数、压

力和壁面热流沿程分布，并计算了考虑和不考虑燃

气解离的结果进行比对。如图所示，燃烧释热导致

马赫数减小，压力升高，壁面热流显著增大。对比图

3和图 4（a）可知，不采用解离模型时，壁面压力明显

偏高，与实验压力数据偏差明显。由于燃气解离是

Fig. 1 Dissociation efficiency of ϕ = 1 fuel-air mixture at

0.1MPa and 0.5MPa

Fig. 2 Schematic view of the JAXA M12-02 scramjet engine model[17-18] (mm)
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吸热反应，导致燃气内能增加量减小，由图 4（c）可以

明显发现解离效应使得释热段热流变化趋于平缓。

与不考虑解离的结果相比，解离导致燃烧室压力有

所下降、壁面热流减小，同时马赫数有所上升。

若燃料为乙烯，计算同一工况当量比 1.0时发动

机燃烧室内流马赫数、压力和壁面热流分布见图 5
（a）~（c）。流动参数的变化趋势与氢燃料结果类似，

但相比之下，燃料为乙烯时，解离效应造成的发动机

的压力和热流下降幅度、马赫数升高幅度均略有

降低。

表 1给出了飞行马赫数 12时氢燃料和乙烯不同

Fig. 4 Pressure plots, Ma plots and heat flux plots of ϕ = 1
hydrogen fuel with dissociation and without dissociation

Fig. 5 Pressure plots, Ma plots and heat flux plots of ϕ = 1
ethylene fuel with dissociation and without dissociation

Fig. 3 Comparison of theoretical model results and

experimental data cited from Ref [17-18]
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燃烧工况下的发动机壁面传热总热量、发动机推力

以及比冲结果。如表所示，在相同工况下，拥有高热

值的氢燃料具有更高的壁面传热总热量；同时发动

机推力更大，比冲更高。而相同当量比条件下乙烯

燃料所获得发动机推力与比冲要明显低于氢燃料。

燃料当量比变化时，发动机内流的解离效率出现明

显差异，如图 6所示。结合表 1结果说明，燃料当量

比增大，燃料释热增加，燃烧室温度升高，解离效应

明显增强；并且当量比较大时燃烧室释热区间增长，

解离反应的区间相应扩展，发动机性能损失增加。

当量比 0.5时，解离效应导致氢燃料发动机推力和比

冲均下降约 6.1%，壁面总热量减小 4.0%。同样，解离

效应导致乙烯燃料发动机推力和比冲减小约 6.2%，

壁面总热量减小 3.8%。

当量比增加到 1.0时，两种燃料的解离效率均显

著 上 升 。 这 导 致 氢 燃 料 发 动 机 推 力 、比 冲 减 小

21.9%，乙烯燃料发动机推力、比冲减少 22.1%。同

时，解离效应导致氢燃料壁面总热量减少 16.5%，乙

烯燃料发动机总热量减小 16.5%。需要说明的是，针

对 JAXA模型发动机分析得到的推力、比冲偏低。这

是由于该模型发动机尾喷管扩张比较小，产生的推

力有限。

4 结 论

本文针对高马赫数条件下发动机内流流动与燃

烧过程，建立了考虑燃气高温离解效应的理论分析

模型。通过引入解离效率对燃烧释热量进行修正，

使得理论模型能够更好地适用于高马赫数条件下发

动机流动与性能的分析与评估。通过与日本宇宙航

空研究开发机构的 M12-02发动机模型实验压力数

据的比对，验证了理论模型的可靠性。本文提出的

理论分析模型可用于快速分析高马赫数条件下超燃

冲压发动机流动参数分布以及发动机性能。

采用该模型进一步考察了飞行马赫数 12条件下

燃气解离对发动机流动、传热以及性能的影响。研

究发现，解离效应导致发动机压力与壁面热流有所

下降，下降程度随当量比增加而变大。当量比为 0.5
时，解离导致氢燃料发动机推力、比冲损失约 6.1%，

乙烯燃料发动机推力、比冲降低约 6.2%，氢燃料、乙

烯燃料发动机总热量分别减少 4.0%，3.8%。当量比

增大至 1.0时，解离效应导致氢燃料发动机推力、比

冲降低 21.9%，壁面总热量减小 16.5%；乙烯燃料发动

机推力、比冲降低约 22.1%，壁面总热量减小 16.5%。

目前，本文尚未考虑燃气的复合反应。下一步

工作将考虑复合反应对发动机性能的影响。

致 谢：感谢国家科技重大专项的资助。
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