
中正嶺學報 第四十八卷 第一期 民國 108.5 

JOURNAL OF C.C.I.T., VOL. 48, NO.1, MAY, 2019 

 

 -1- 

發動機概念設計之燃燒室絕熱焰溫估算與流場模擬分析  

李秉錡1
  夏筱明2*

 

1國防大學理工學院國防科學研究所 
2國防大學理工學院機械及航太工程學系 

摘    要 

在發動機概念設計階段，燃燒室性能參數的估算非常重要。因此，如何快速獲知這些參數

已成為學術探討的熱門議題。鑒於性能參數估算與流場性質變化密切相關，故本論文乃以燃

燒室的絕熱焰溫估算與流場模擬分析為主題。主要成果包括：(1)根據熱力學與燃燒學基本原

理，發展出的絕熱焰溫估算模型，(2)根據 Rayleigh Line 流場分析理論，完成的燃燒室流場分

析模型與詴算表設計，(3)以全球之鷹採用的AE3007H渦扇發動機為例之模擬個案探討與驗證。 
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ABSTRACT 

Estimation of burner performance parameters is vital to the conceptual design of jet engines. 

Therefore, how to quickly acquire these parameters has long been discussed in academia and 

research and development. Considering the close connection between a burner’s performance and its 

flow property changes, this study aimed to develop a simple and practical method for estimating the 

adiabatic flame temperature (AFT) of jet engine burners and for performing burner flow analysis. 

The results were as follows: (1) a spreadsheet was designed for burner AFT calculation based on the 

fundamentals of thermodynamics and combustion, (2) a spreadsheet was designed for performing 

burner flow analysis and property change calculation based on the Rayleigh Line flow model, and (3) 

a burner flow simulation of AE3007H turbofan engine installed in a Global Hawk unmanned aircraft 

system was performed as a demonstrative case study and for result validation. 

Keywords: jet engine, conceptual design, burner, adiabatic flame temperature, Rayleigh Line flow 

analysis. 
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一、前言 

對現代化戰機而言，發動機設計是決定其

速度、高度與航程等飛行性能參數的關鍵。而

發動機推力性能則有賴燃燒室的設計與穩定

運作。以渦輪噴射發動機(Turbojet Engine)為

例，其核心元件：壓縮器(Compressor)、燃燒

室(Burner)與渦輪(Turbine)的位置關係，經參

考文獻[1]後，繪如圖 1 所示。其中，燃燒室

的主要功能是將上游的壓縮氣體與燃油充分

混合及燃燒轉為熱能，並透過下游的渦輪轉換

成軸功(Shaft work)，藉由傳動軸帶動壓縮器。

此外，通過渦輪的燃氣則經由推進噴嘴

(Nozzle)加速後，以噴流(Jet)排放至大氣使發

動機獲得推力。由此可見，發動機設計工作以

燃燒室頇面對的高溫、高壓操作環境最具挑

戰。這也是本論文以發動機概念設計的燃燒室

相關議題為研究對象的主要動機。 

 
圖1. 以Turbojet為例燃燒室位置示意圖[1]。 

通常發動機概念設計的一個工作重點為

決定其操作循環(Operating Cycle)，即工作氣

流在各元件內部之熱力過程(Thermodynamic 

Process)的總成[2]。參照圖 1 所示發動機及文

獻[3]，可將其操作循環示意圖繪如圖 2。從圖

可見燃燒室出口(站位)的溫度將決定此操作

循環工作氣流可獲加熱的最大值。據此亦可推

論燃燒室出口氣流溫度預測與燃燒室流場分

析在發動機概念設計的重要性。 

 
圖2. 以Turbojet為例之操作循環示意圖[3]。 

通常一個「好的」燃燒室設計至少頇考慮

以下各點：(i)能精準調控油/氣比例，(ii)能讓

油/氣充份均勻混合，(iii)能提供足夠的燃點

(Ignition Point)，(iv)能提供足夠空間與時間讓

油 /氣充份燃燒， (v)能確保燃燒的穩定性

(Stability)與強健性(Robustness)，(vi)能確保燃

燒室長時間運作的安全性與可靠性等。其中，

調控最佳的油/氣比例、充份混合與燃燒、發

揮最佳燃燒效率等議題，可謂是燃燒室設計的

基本要求[2]。此外，近年在環保議題倍受關

注的前提下，燃燒排放物質，例如：NOX 與

COX等成份，因對環境產生重大影響，故排放

標準亦已受到嚴格限制[4]。因此，在追求高

效能燃燒室前提下，除頇考慮燃燒室及渦輪的

材料耐溫限度，尚頇考慮環保法規要求，這也

是機械及航太領域所持續關心的議題。 

由於發動機燃燒室氣流的高溫與高壓，故

相關實驗的設施與設備籌建成本均相當可

觀，且實驗亦屬高危險性質。故有必要在實驗

前先進行燃燒室流場的數值模擬與分析[5]。

然而，由於真實發動機燃燒室流場的特性相當

複雜，為掌握其流場特性與操作特徵，通常可

使用計算流體力學(CFD)方法，進行三維(3-D)

的流場模擬分析，並獲得相當不錯的預測結

果，提供燃燒室設計者作為流場性質變化及趨

勢預判的參考。但是對於構形複雜的燃燒室而

言，CFD 的格點產生(Grids Generation)、模擬

需要的電腦設備、計算需要的時間等要求，也

隨之愈趨擴增；故在概念設計階段適度地簡化

問題實屬必要。這可從 Rehayem et al.[6]以火

焰動力學為基礎提出的零維(0-D)模型，作為

簡化 CFD 在計算燃燒室紊流場性質及處理不

同幾何形狀燃燒室之用。而有關一維(1-D)燃

燒室流場分析的研究，已有學者將重點置於工



中正嶺學報 第四十八卷 第一期 民國 108.5 

JOURNAL OF C.C.I.T., VOL. 48, NO.1, MAY, 2019 

 

 -3- 

作氣流的可用能(Exergy)分析，例如：Topal

與 Turan[7]運用可用能分析發動機的操作循

環，作為燃燒室設計的重要參數及改良燃燒效

率的依據。 

從以上這些研究內容來看，在進行燃燒室

的流場模擬分析與性能預測之前，頇先獲知其

構型相關的尺寸參數。這對概念設計工作者而

言，在甚多參數尚未決定下，如何運用基本學

理估算燃燒室性能及辨識其關鍵影響參數，乃

深具意義與應用價值。此亦本論文選擇 0-D 與

1-D 燃燒室流場分析為探討重點的主要考量。 

 

本論文概分兩部份，首先是燃燒室溫度預

測與絕熱焰溫(Adiabatic Flame Temperature)

的計算；其次則是燃燒室流場的模擬分析。在

研究方法上，前者將根據熱力學與燃燒學基本

原理，設計詴算表用以估算不同初始環境下，

不同燃油/空氣比反應時的絕熱焰溫。為驗證

此 0-D 模型的可行性，本文特別選擇三種典型

的燃料作為案例探討的對象，分別是：替代能

源研究常用的生質燃料甲烷(CH4)、和環保議

題相關的辛烷(C8H18)，以及在國防應用甚廣的

JP8 燃料。其中有關 0-D 模型的學理介紹詳如

本文第三節，驗證及實務應用的介紹則如內文

第四節。至於燃燒室流場模擬，則是根據

Rayleigh Line Flow 模型設計詴算表，用以估

算 1-D 燃燒流場的性質變化。為驗證其可行

性，本文以 Rolls-Royce AE3007H 發動機的燃

燒室參數進行案例探討，相關結果詳第五節。 

二、研究背景與問題說明 

參照圖 1，鑒於發動機推力係由其噴嘴產

生，而噴嘴的功能運作又取決於其進氣溫度與

壓力。故若進氣溫度與壓力未達標準時，則無

法產出所欲的推力。因此，有關工作氣流溫度

的提升可交由燃燒室；而氣流壓力的提升則賴

壓縮器達成。此外，壓縮器運轉所需的動力頇

由渦輪提供；而渦輪轉動所需要的能量則來自

燃燒室產生的熱能。由此可知，一具發動機頇

透過其壓縮器、燃燒室、渦輪及噴嘴等元件，

彼此間的複雜且耦合關係，在相互匹配、調整

與折衷前提下，組成穩定強健的操作循環，始

能讓整個系統維持正常運作。因此，如何處理

這些元件之間複雜且耦合的關係，並據以建立

發動機的設計點 (Design Point)與偏離設計

(Off-Design)性能參數，乃是概念設計工作上

的一項艱困挑戰。 

2.1 發動機概念設計的挑戰 

承上所述，為協助概念設計相關工作，乃

促成許多商用或教學研究用軟體程式的開

發，例如：GasTurb (http://www.gasturb.de/)或

GSP (https://www.gspteam.com/)。然而，套裝

軟體的主要參數項目通常為內建設定，對於未

列為輸入的一些參數、條件或機制及其效應影

響，則無法深入探究。此外，多數用於流場模

擬及性能預測的套裝軟體，其所使用的模型與

計算方法往往是不公開的。即使公開，也無法

針對其軟體的程式碼或模型自由修改，例如：

上述廣被使用的二個軟體，在模擬發動機偏離

設計性能時，其計算乃是根據設計點的數據，

依比例換算而得[8]。因此，若欲改成使用元

件特徵與工作氣流特性精算偏離設計性能，則

將面對無法調動的困境。 

綜上所述，套裝軟體的背後需要許多不同

學理與經驗的支撐，使用上常易受限於內建參

數與計算模型的設定，導致其功能性不敷使

用。這對特定發動機或擬開發的新型發動機的

概念設計而言，當必頇納入較多的變數探討以

產出較佳的設計方案時，在套裝軟體無法滿足

需求的情況下，此時便需要透過自行開發軟體

的方式，以完成設計任務。另在發動機概念設

計階段，為降低研發成本及快速完成性能估

算，亦有必要建立實用的計算輔具，這也是本

論文以實用詴算表的設計為目標的主要考量。 

2.2 燃燒室概念設計的相關議題 

在探討燃燒室概念設計的相關議題上，本

論文係採用圖3所示化學反應模型，作為模擬

燃燒過程之用。當氧化劑(Oxidizer)－即空氣

－與燃料(Fuel)從燃燒室入口(站位3)導入後，

歷經混合、點燃與燃燒等過程，最後從燃燒室

出口(站位4)排放。因此如何決定下列參數： 

 ●燃燒室出口氣流溫度 

 ●燃油流量(Gf)與空氣流量(Ga)比例 

 ●燃燒室尺寸(直徑及長度) 

 ●燃燒室出口氣流壓力 
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乃成為燃燒室概念設計關注的議題。 

 

 

圖3. 本文計算燃燒室絕熱焰溫採用的0-D模型。 

 

2.2.1 零維(0-D)設計的考量 

由於 0-D 模型的前提是假設探討參數與

實體尺寸不相關，故在上述議題中，可將燃燒

室出口氣流溫度、燃油流量與空氣流量比例，

和燃燒室尺寸分開探討，重點則放在能量平

衡。另外，在燃燒室出口氣流溫度設定上，除

要避免下游的渦輪噴嘴導片 (Nozzle Guide 

Vane , NGV)因超溫而被燃燬外，尚需滿足渦

輪軸功輸出及噴嘴腔溫的需求。因此，在概念

設計階段，燃燒室最高溫度的決定乃成為重點

工作。 

2.2.2 一維(1-D)設計的考量 

在介紹以 0-D 模型探討燃燒室出口溫度

的相關議題後，接下來的重點則是燃燒室流場

的分析，特別是其構形尺寸及氣流性質等項

目。由於燃燒室的尺寸設計係以能安裝在指配

的發動機空間內作為主要考量；而其設計結果

則反映在氣流性質的分布及燃燒時間，進而影

響燃燒穩定性與燃燒室的整體效能。 

關於燃燒室內部流場性質中，燃燒室出口

的氣流壓力是一個頇特別注意的參數。因為此

壓力將直接影響下游的渦輪運轉，及推進噴嘴

的腔室壓力。由於燃燒室進氣壓力是由其上游

的壓縮器決定，故若氣流因燃燒造成的熱膨脹

而導致壓力下降過大，勢必頇從壓縮器獲得補

償。此時，渦輪頇以更多軸功輸出支應壓縮器

的需求，進而要求燃燒室提供更多的熱能維持

其運轉。值得注意的是此熱能來源正好是高溫

與高壓的燃燒室氣流；因而與燃燒室壓力下降

過大形成一個惡性循環，甚至嚴重影響到整個

發動機系統的運作。 

基於上述觀點及為滿足燃燒室初步設計

階段對關鍵參數值的快速估算需求，本論文乃

以古典的 Rayleigh Line Flow 模型，模擬燃燒

室氣流沿主流向(Main Stream)的性質變化。由

於此模型旨在預測氣流受外部加熱造成的性

質改變，故因流體磨擦生熱造成的效應，基本

上係假設數量級(Order of Magnitude)相對較

低而不納入考慮。至於根據此理想化假設所獲

的結果，在氣流性質變化的趨勢觀察與數據估

算上，乃有其參考價值。此外，採用 Rayleigh 

Line 模型，可避免在初步設計即陷入燃燒室

的複雜紊流場計算，尤其是在處理速度與溫度

邊界層(Boundary Layer)的時間花費，此亦本

文選用研究方法時的主要考量。另因 Rayleigh 

Line 模型係針對一維流場而設，故文內亦以

1-D 模型簡稱之，並於第四節介紹此模型於燃

燒室流場分析的應用及模擬成果。 

三、絕熱焰溫的零維計算模型 

鑒於燃燒室出口氣流溫度乃是決定發動

機操作循環的重要參數之一，故在燃燒室概念

設計階段，通常利用熱力學與燃燒學原理，進

行燃燒室的 0-D 分析，以滿足設計工作對相關

參數值的概算需求。本節內容包括：0-D 分析

常用的基本假設、絕熱焰溫的定義、絕熱焰溫

的計算流程、實用詴算表的設計與應用。目的

在建立一套完整的工作流程，作為後續應用在

發動機工作氣流的操作循環分析與主要構件

實體設計(Embodiment Design)的輔助工具。 

3.1 基本假設 

本文探討燃燒室出口氣流溫度所採用的 0-D

示意模型詳如圖 3。當燃料(Fuel)與氧化物

(Oxidizer)－即空氣－從圖左方導入後，經由

混合與燃燒反應過程，從圖右方排出燃燒產物

(Combustion Products)。此處的 0-D 係指燃料、

空氣與燃燒產物等，因流速改變造成的動能變

化，在數量級上相對低於燃燒的熱能變化。此

外，亦將燃料與空氣的混合、點燃及燃燒等過

程，從現象(Phenomenological)觀點整合成一步

化學反應(One-Step Chemical Reaction)。以下

即為本文以 0-D 模型分析燃燒室過程所採用

的一些基本假設： 
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(i) 燃燒室為剛體，故不考慮其與周邊環境的

功 能量交換(Energy Transfer as Work)。 

(ii) 將整個燃燒過程視為一步化學反應，並於

大氣環境下進行。 

(iii)將燃燒反應視為一個穩態系統，且不考慮

氣流動能與位能的變化。 

(iv)所有氣體成份的行為近似於理想氣體。 

(v) 燃燒產物以 CO2、H2O 為主，另包含惰性

氣體N2及可能未使用的燃料與助燃物O2。 

(vi)暫不考慮燃燒產物的解離(Dissociation)與

聚合(Recombination)反應。 

3.2 絕熱焰溫的定義 

依圖 3 所示，若燃料與助燃物導入後即充

份混合並以狀態開始燃燒，及以狀態結束

燃燒，則可將此過程視為一個加熱(Heating)

過程。另因不深入探討氣流的速度影響，故可

用全溫與全壓描述氣流的性質變化。 

從氣流加熱觀點，此過程可描述如下： 

  )()(
34

HVGTTCGG
fBttPaf

  (1) 

此處 Tt3為燃燒室入口氣流全溫、Tt4為出

口全溫、HV 為燃料熱值(Heating Value)、ηB

為燃燒熱釋率。關於燃料熱值，在發動機設計

上，通常由製造商提供實測數據。至於燃燒熱

釋率，則可參考 Mattingly[9]提供的不同工藝

年代發動機元件操作特徵數據，以目前的工藝

水準 ηB值可達 0.99 以上。此外，對一般的碳

氫 燃 料 (Hydrocarbon Fuel) 而 言 ， 計 量

(Stoichiometric)燃燒的燃油 /空氣質量比值

(Gf/Ga=f/a)，則大約為 0.068。從式(1)可見，

燃燒室出口溫度 Tt4將隨燃油流量 Gf增加。 

另從熱力學第一定律(能量守恆)觀點，圖

3 所示化學反應左側的反應物能量，應等於右

側燃燒產物的能量。如以 HR與 HP分別代表反

應物 (狀態)與燃燒產物 (狀態)的熱焓

(Enthalpy)，則可導出下列能量平衡方程式： 

    Q,PTH,PTH PPRR   
(2) 

其中Q表此燃燒反應熱(Reaction Heat)。通

常計算指定燃料可釋出最大Q時，係假設燃燒

產物狀態與反應物同。然若將燃燒熱全用於加

熱產物(即設Q=0)，則產物可達最高溫度稱為

絕熱焰溫(Adiabatic Flame Temperature)。由於

絕熱焰溫是燃燒室在理想狀態的最高溫度，故

亦成為硬體設計重要參數。另因絕熱焰溫係由

全體燃燒產物共同決定，故若將此溫度與產物

成份連結當有助於符合環保法規要求。 

3.3 絕熱焰溫的計算流程 

參照圖 3 模型，若燃料與助燃物以某特定

比例進入燃燒室，當反應結束，燃料與助燃物

均耗盡，此即稱為計量反應。至於燃料與助燃

物以非計量比例燃燒時，則可定義下列當量比

(Equivalence Ratio, Φ)作為描述參數： 

sa

f

a

f
















  (3) 

此處下標 s 係指計量燃燒的油/氣質量比。    

根據式(3)的定義，當 Φ>1 時，可推知燃燒產

物內尚有多餘未用的燃料，故稱其為富油

(Fuel-Rich)燃燒。而 Φ<1 時，則可推知燃燒產

物內尚有多餘未用空氣，故稱貧油(Fuel-Lean)

燃燒。透過 Φ 值的設定，即可模擬不同的燃

料與助燃物比例之燃燒反應。至於整個燃燒反

應的絕熱焰溫計算，其步驟則依序說明如下。 

A. 列出燃燒化學反應式及設定當量比() 

在計算絕熱焰溫前，頇先知道燃料與助燃

物的化學組成，才可藉由化學反應式表達整個

燃燒的反應過程。在建立燃燒化學反應式時，

首先可根據原子守恆(Conservation of Atoms)

定律，算出在計量前提下參與反應之各成份的

莫耳數及燃料/助燃物的計量比例(f/a)s。其次

根據所欲探討的燃料/助燃物的質量比(f/a)，調

動先前建立的計量反應式，以導出參與此反應

的各成分莫耳數。上述過程亦可根據式(3)的

當量比定義，把視為變數並納入燃燒反應的

化學式中，如此即可透過不同的值設定，進

行系統化的效應探討，例如：燃料或助燃物的

數量改變對燃燒反應結果的影響。 

B. 建立燃燒反應各成分的焓值算式 )(TH o

i  

由於絕熱焰溫計算係依照步驟A建立的

化學反應式導出對應的式(2)，再透過設定Q=0

的條件執行運算，故頇先備妥燃燒反應式內各
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成份的熱焓數據以供式(2)運用。然而，為方

便絕熱焰溫的疊代運算(Iteration)，本文乃根據

Keating[10]收錄美國國家標準與技術研究院

(NIST)的聯合陸軍、海軍、航太總署與空軍
(Joint Army-Navy-NASA-Air Force, JANNAF)

跨機構推進委員會提供的熱化學數據表(以下

簡稱JANAF數據表)，經迴歸分析(Regression 

Analysis)導出常見燃燒反應成份之熱焓與溫

度的關係式，納入稍後介紹的詴算表設計中。

關於JANAF數據表的原樣資訊，亦可透過直接

上網查尋獲知(https://janaf.nist.gov/)。 

在使用JANAF數據表時，首先將各成份在

標準狀態(To=298.15K, Po=1 bar)，生成1莫耳所

需能量定義為莫耳生成焓(
o

fH )。其次，根據

JANAF數據表找出各成份熱焓及對應溫度的

範圍。由於表內數據適用溫度為0K-6000K，

且以間隔100K方式列出；故本文迴歸分析係

以溫度的3次方函數表示以利稍後程式設計。

而當成份溫度處在非標準狀態時，每莫耳所具

有的焓( )，則由下列算式計值： 

o

f
oo

i HTrHHH  ))((  (4) 

C. 設定燃燒室的初始環境條件 

參照圖 3 所示模型，燃燒室的初始環境設

定包括：燃料與助燃物的進氣量、溫度、壓力

等參數。其中在壓力的設定上，本文係假設整

個燃燒過程為近似等壓。至於進氣量，則是以

單位莫耳的燃料為基準，透過步驟 A 的當量

比設定，達成調控燃料與助燃物進氣量。基

此，本步驟乃以進氣溫度的設定為主。 

 

 

圖4. 本文之燃燒室絕熱焰溫計算流程。 

D. 執行絕熱焰溫的疊代運算 

    首先輸入一個火焰溫度的猜測值，並依式

(2)算出Q值。若Q=0，則此猜測值即為燃燒反

應的絕熱焰溫。若Q0，則將焰溫猜測值向上

調整(若Q>0)或向下調整(若Q<0)後，再進入第

二回合的運算。若仍無法獲得絕熱焰溫確解，

則經再次調整猜測值後，進入下回合計算。直

到Q=0或落於容差範圍內停止，此時TAFT值即

為絕熱焰溫。圖4為整個疊代計算的流程。 

四、典型燃料的絕熱焰溫個案研究 

本節旨在介紹我們根據第三節建立的

0-D 模型，針對甲烷(Methane)、辛烷(Octane)、

噴射推進劑 JP-8(Jet Propellant 8)等三種典型

燃料的絕熱焰溫，所作的個案研究成果。至於

選擇這三種典型燃料進行個案研究的構想，則

是分別基於：發展替代能源、落實環境保護、

節約國防預算等當代議題的需求，略述如下： 

●甲烷屬於生質燃料(Biomass Fuel)，不僅可



中正嶺學報 第四十八卷 第一期 民國 108.5 

JOURNAL OF C.C.I.T., VOL. 48, NO.1, MAY, 2019 

 

 -7- 

供民生使用，更是以天然氣火力發電汙染

程度較低的選項之一。由於能源危機意識

的突顯，生質燃料在開發替代能源的比重

也愈趨上升，尤以沼氣內的甲烷最常見。 

●辛烷在傳統的汽、機車及航空汽油的應用

均擔任重要角色。故在環保意識及空汙防

制議題倍受關切下，有關辛烷燃燒特性的

的研究愈顯重要，例如：如何調控燃燒溫

度以降低污染排放的相關技術開發。 

●JP-8 是二十世紀末迄今，世界各國在國防

動力系統或裝備上，使用最廣泛的通用燃

料。其目的在把軍用航空器、船艦、戰車

等載具換裝成使用單一燃料，以節約國防

預算的開銷。 

4.1 個案 1：甲烷燃料之絕熱焰溫計算 

甲烷的分子式為 CH4，其分子量為 16。

若以甲烷為燃料，和理想空氣(Dry Air)進行計

量燃燒反應，則其化學反應式可表示如下： 

CH4+(2/0.21)(0.79N2+0.21O2) 

→ CO2+2H2O+(2×0.79/0.21)N2 (5) 

根據圖4流程與實際計算結果，本文獲得

CH4於標準狀態與空氣計量燃燒(無解離)之絕

熱焰溫為2328K，與文獻[11]在相同情況獲得

之計算值2326K相較，誤差約0.09%。另與文

獻[12]的2236K(有解離)相較，誤差約4.11%。

更進一步從文獻[11]發現：CH4於標準狀態與

空氣計量燃燒，有解離之絕熱焰溫為2244K，

而無解離的絕熱焰溫則是2328K，兩者相差約

3.74%。故可推論：用本文0-D模型估算甲烷計

量燃燒(無解離)之絕熱焰溫應屬可行；至於解

離造成的偏差範圍，則可參考[11]與[12]。 

4.2 個案 2：辛烷燃料之絕熱焰溫計算 

辛烷的分子式為 C8H18，其分子量為 114。

以辛烷為燃料，和理想空氣進行計量燃燒之化

學反應式，可表示如下： 

C8H18+(12.5/0.21)(0.79N2+0.21O2) 

→ 8CO2+9H2O+(12.5×0.79/0.21)N2 (6) 

根據圖 4 流程與實際計算結果，本文獲得

C8H18 於標準狀態與空氣計量燃燒(無解離)之

絕熱焰溫為 2408K，與文獻[13]的數據 2300K

相較，誤差約 4.70%。對照甲烷個案的誤差結

果(0.09%)，此處誤差雖略偏高，但亦落在 5%

範圍內。這是否因甲烷為氣態燃料，而辛烷是

液態燃料造成的，則有待後續深入探討。 

4.3 個案 3：JP-8 燃料之絕熱焰溫計算 

JP-8 是美國在二次世界大戰發展的一種

燃料[14]，成份為 99.5%煤油(Kerosene)[13]，

和烷烴(Alkanes)、環烷烴(Naphthenic)和芳香

烴(Aromatic hydrocarbon)等添加物質。其主要

功能可減少發動機相關元件的磨損，並能抗氧

化、防腐蝕、降低油箱內微生物生長，亦具有

防爆、防凍等功能[15]。 

JP8 的成份與標準商用航空燃料 Jet 

A-1(100%煤油)相似[14]。然而，各油廠為因

應客戶需求，所調配的 JP-8 及配方亦不盡相

同。所以實際上並無一個確切的化學式可用來

表示 JP-8。故若要計算 JP-8 的絕熱焰溫，通

常可從其主要的化學替代成份著手。在處理此

個案時，這部份的難度已超過前述甲烷與辛烷

的個案。 

因此，本文乃先從相關文獻的蒐整進行，

期能找出具有 JP-8 代表性成分的報導。其中，

由美國的衛生及公共服務部 (Department of 

Health and Human Services)發行的研究報告，

詳細列出 JP-8 的各種成分，計有 C13H26等 45

種化學物質[16]。此研究主要目的在於探討

JP-8 的有毒成份對人體危害程度與防治，至於

JP-8 的絕熱焰溫相關資訊則無記載。 

本文後來從美國海軍的空間與海洋作戰

系統司令部(SPAWAR)發行的技術報告[17]，

找到與本個案研究主題相近的內容。經與文獻

[14]的資料比對，將 JP-8 的化學組成及可替代

的成份與比重，詳列如表 1 所示。 

表1.本文綜整文獻獲JP-8化學組成替代成份 

化學式 

(莫耳分率) [14] 

化學式 

(重量百分比) [17] 

C16H34(54%) C8H8(3.66%) 

C13H28(16%) C7H14(3.51%) 

C7H8(30%) C8H10(3.95%) 

 C8H16(4.54%) 
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 C10H22(16.08%) 

 
Butylbenzene 
C10H14(4.72%) 

 1,2,4,5-Tetramethylbenzen 
C10H14(4.28%) 

 C10H12(4.14%) 

 C12H26(22.54%) 

 C11H10(3.49%) 

 C14H30(16.87%) 

 C16H34(12.22%) 

 

基於本文旨以 0-D 模型快速估算燃料絕

熱焰溫，及考量 JP-8 某些成份的熱焓-溫度關

係不易獲得，故乃以文獻[14]公開的 JP-8 成份

作為本個案依據，並依表 1 的成份比例算得其

分子量約為 179.08，計量燃燒反應式則為： 

(0.3C7H8+ 0.16C13H28+ 0.54C16H34) 

+ (19.13/0.21)×(0.79N2+0.21O2) 

→12.82CO2+12.62H2O+(19.13×0.79/0.21)N2 

 (7) 

根據圖 4 流程與實際計算結果，本文獲得

JP-8於標準狀態與空氣計量燃燒(無解離)之絕

熱焰溫為 2430K，與文獻[13]的煤油絕熱焰溫

2300K 相較，誤差約為 5.65%。另為驗證本文

0-D 模型在燃燒室概念設計之實用性，乃採用

文獻[18]的 AE3007H 發動機燃燒室設計點性

能參數進行比對。發現如以燃燒室入口氣流溫

度 793.433K 為初始條件，以出口溫度 1579K

為設計需求，計算此規範下所需油氣比及燃油

流量。結果顯示：以本文 0-D 模型在當量比為

0.3233 時，所獲 f/a=0.021 與 AE3007H 的燃燒

室設計點油氣比 0.0241 相比較僅差 0.003，此

亦確認本個案結果及 0-D 模型的可用性。 

4.4 絕熱焰溫個案研究的結果與討論 

根據個案 1 所獲結果，甲烷燃料的絕熱焰

溫高達 2328K。此時應有部份燃燒產物因高溫

而解離及聚合。因此，反應式(5)預設的燃燒

產物勢必出現新成份，例如 NO、CO 等。若

欲提高絕熱焰溫的預測精度，頇將這些新成份

的影響納入考量。此時可使用 Gibbs 自由能

(Free Energy)與平衡常數(Equilibrium Constant) 

Kp，計算這些新成份在燃燒產物所佔的比例。

至於解離與聚合對絕熱焰溫的影響程度，根據

文獻[14]針對 CH4等 4 種燃料所作之研究，發

現無解離與聚合之絕熱焰溫，比有解離與聚合

之絕熱焰溫，大約略高 3.7%-4.9%。這也顯示

在燃燒室設計初期，使用 0-D 模型以快速獲知

絕熱焰溫的同時，頇先瞭解的可能誤差範圍，

作為設計決策者取捨的參考。 

 

 

圖 5. 本文模擬當量比對不同燃料絕熱焰溫影響。 

 

另外，由於前述三種燃料的個案研究主要

是針對計量燃燒(=1)。故當燃料與空氣用不

同比例進行燃燒反應時，對絕熱焰溫的影響乃

值得注意。根據本文所獲計算結果顯示：貧油

(<1)情況下，三種燃料的絕熱焰溫值將隨

值增加而增加，直到計量燃燒。在富油(>1)

情況，絕熱焰溫則隨值增加而降低，如圖 5

所示。從此圖亦可見：在指定值條件下，甲

烷的絕熱焰溫比辛烷及 JP-8 均低，此應與各

燃料的分子量及熱值相關。 

除當量比()效應外，本文也針對燃燒室

進氣的初始溫度效應進行探討。從前述三種燃

料的個案研究結果發現：在計量前提下，燃燒

室的進氣初始溫度越高，其絕熱焰溫也越高，

兩者幾乎呈線性關聯如圖 6 所示。由於燃燒室

的上游為壓縮器(詳圖 1)，故壓縮器出口氣流

的溫度可視為燃燒室進氣的初始溫度。因此，

在發動機概念設計初期，可根據圖 6 的關聯性

直接預測燃燒室絕熱焰溫。此外，圖 6 亦顯示

本文針對文獻[18]指定的 AE3007 發動機性能

改善規範，算出其燃燒室在所有可達到的絕熱

焰溫範圍：2726-2980K。此數據可作為發展類

似無人飛機系統(UAS)發動機的規範參考。 
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圖6. 燃/氣初始溫度與絕熱焰溫之線性關聯。 

 

綜觀本節針對三種典型燃料所作的個案

研究，可知無論在民生或國防應用上，均各自

有其代表性。然而，在形態上，甲烷屬於氣態

燃料，辛烷與 JP-8 則為液態。因此，這些燃

料在燃燒室內與空氣混合的方式、點燃的機制

(Mechanism)與燃燒的過程皆不盡相同。甲烷

可直接與空氣均勻混合，經點火即可燃燒。辛

烷及 JP-8 頇先霧化 (Atomization)成微小液

滴，才與空氣混合並經蒸發(Vaporization)後，

始可點火燃燒。由於液態燃料的蒸發與燃燒機

制均相當複雜，故本文以 0-D 模型預測燃燒溫

度的做法乃有實務上的應用性。此外，燃燒室

設計常藉尺寸安排，使燃料霧化、蒸發、混合、

點火與燃燒時間，遠小於氣流在燃燒室的駐留

時間 (Residence Time)與反應時間 (Reaction 

Time)以達到完全燃燒目標。這也是本文以整

體一步化學反應代表燃燒過程及建立 0-D 模

型的論述觀點，以利發動機概念設計初期能快

速估算燃燒室溫度，及作為選擇材料的依據。 

此外，值得一提的是本節以 0-D 模型計算

絕熱焰溫的個案研究，所採用的燃料雖然不同

(氣態與液態)，但卻都是根據 3.2 節的燃料熱

值(HV)與反應熱(Q)的定義，以及圖 4 的疊代

計算流程。由此可知：縱使液態燃料的油氣混

合及燃燒機制，與氣態燃料不盡相同；但使用

本文的 0-D 模型預測發動機燃燒室的絕熱焰

溫時，不同燃料的影響卻只有燃料熱值。這也

是本文的 0-D 模型在發動機概念設計的參數

估算上，可能的貢獻與實務應用的價值。 

五、燃燒室流場的一維解析模型 

依本文第二節說明，燃燒室絕熱焰溫主題

的探討，已於第三節完成其計算模型的建立，

並在第四節個案研究完成此模型的驗證。本節

將接續探討燃燒室流場分析此一主題，以滿足

發動機概念設計初期，在規劃燃燒室操作特徵

及獲取相關資訊上的需求。 

根據圖 3，若氣流在燃燒室出口處可達到

絕熱焰溫，當屬理想狀況。然而，此高溫也將

對下游渦輪組件造成潛在的損壞風險，例如：

噴嘴進氣導葉(Nozzle Guide Vane)與轉子葉片

的燃燬(Burnout)。故發動機燃燒室的實際運作

上，大約只有 20%的進氣量直接與燃油混合燃

燒，其餘 80%的空氣則用於冷卻與防護。 

 

 

圖7. 燃燒室空氣分布示意圖[2,19]。 

 

圖 7是本文根據文獻[2]與[19]的說明所繪

的燃燒室空氣用途分布示意圖。首先是 20%

的空氣以次級流(Secondary Flow)形式進入主

燃區(Primary Zone)。其次約 40%的空氣用於

中間區(Intermediate Zone)的冷卻防護。最後約

40%的空氣用於稀釋區(Dilution Zone)降溫。由

於燃燒室高紊性(Highly Turbulent)流場的解析

不易，故概念設計初期採用適當的簡化模型

(Simplified Model)解析流場特性，乃有其必

要。另因燃燒熱對氣流性質的影響，常大於流

體磨擦生熱的影響，故若重點置於燃燒熱值

(HV)效應的探討，則可根據 Rayleigh Line 流

場模型，分析燃燒室流場的操作特徵，以提供

發動機概念設計所需的資訊。以下是本文採用

的燃燒室一維流場解析模型及其驗證與應用。 

5.1 基本假設 

參照圖 8，Rayleigh Line 流場模型的四個

基本假設如下：(1)氣流以理想氣體行為流經

此等截面通道，(2)氣流運動為穩態，(3)流體

磨擦效應忽略不計、(4)僅考慮通道壁面熱傳

對氣流的影響。根據此模型可將通道內的氣流
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視為一維運動，並沿流向(Streamwise)受熱而

改變其溫度、壓力、速度...等性質。故如何在

指定熱傳(Q)及已知的入口條件下，求解任意

截面及出口站位的氣流性質，則是燃燒室流場

一維解析模型的任務重點。關於理想氣體在等

截面通道的穩態、一維、可壓縮流基本方程式

的推導細節，則可參看文獻[20]的介紹。 

 

 
圖8. 本文採用之Rayleigh Line流場模型。 

5.2 解析算式的推導 

參照圖 8 及本文符號說明，由於 Rayleigh 

Line 模型不考慮流體磨擦效應，故可根據牛頓

第二運動定律，導出圖內氣流的運動方程式： 

2

444

2

333 VρPVρP   (8) 

再將理想氣體方程式與馬赫數定義式：  

RTP   (9) 

RT

V
M


  (10) 

代入方程式(8)，經整理可獲得氣流壓力比： 

2

4

2

3

3

4

1

1

M

M

P

P








  (11) 

其次將方程式(9)與下列連續方程式：  

const VAm   (12) 

代入方程式(10)，經整理可獲得氣流溫度比： 

2

2

4

2

3

2

3

4

3

4

1

1


























M

M

M

M

T

T




 (13) 

續由方程式(10)與(13)導出氣流速度比： 



























2

4

2

3

2

3

4

3

4

1

1

M

M

M

M

V

V




 (14) 

並將式(11)及(13)導入式(9)獲得氣流密度比： 



























2

3

2

4

2

4

3

3

4

1

1

M

M

M

M








 (15) 

再依熱力學第二定律導得理想氣體熵增： 




















3

4

3

4
34 lnln

P

P
R

T

T
Csss p  

 (16) 

並將式(11)與(13)代入(16)，經整理後可獲得： 




















 












2

4

2

3

3

434

1

1
ln

1
ln2

M

M

M

M

C

ss

p 







 (17) 

再則根據方程式(11)及氣流全壓算式： 

1
2

2

1
1










 







M

P

P
t  (18) 

導得氣流全壓比(Total Pressure Ratio)如下： 

1

2

3

2

4

2

4

2

3

3

4

)1(2

)1(2

1

1 









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













M

M

M

M

P

P

t

t (19) 

據此可定義氣流因加熱造成的全壓損耗如下： 

 

3

4

3

loss 1
t

t

t

t

P

P

P

ΔP
  (20) 

最後根據方程式(13)及氣流全溫算式： 








 
 2

2

1
1 M

T

Tt 
 (21) 

可導出氣流全溫比(Total Temperature Ratio)： 

 
  
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
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1

1

M

M

M

M

M
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


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 (22) 

總結以上推導的 Rayleigh Line 流場模型

解析算式及圖 8 說明，可摘錄出以下重點：  

●氣流受壁面熱傳影響導致的壓力、溫度、速

度、密度等四項基本性質變化，其算式分別
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為：方程式(11)、(13)、(14)及(15)。 

●因壁面熱傳影響而導致氣流從入口到出口

的整個過程熵增，可用方程式(17)計算。 

●氣流在整個過程，因壁面熱傳導致的全壓損

耗，可用方程式(19)與(20)計算。 

●氣流在整個過程，因壁面熱傳導致的全溫變

化，可用方程式(22)計算。 

5.3 實用詴算表的開發與驗證 

鑒於發動機概念設計對性能參數估算的

需要，此處將以 5.2 節算式設計實用的詴算表

用以估算燃燒室氣流性質的變化。這些算式的

站位 3 代表燃燒室入口(氣流性質均為已知)，

站位 4 則為出口(氣流性質待解)。由於各算式

均為氣流比熱的比值(Specific Heat Ratio)及

馬赫數 M 的函數；故本文採用兩種不同方法，

設計燃燒室流場性質詴算表，分別介紹如下。 

5.3.1 出口氣流馬赫數測詴法(M4-test) 

此方法係以在指定熱傳量 Q 值前提下，

能快速估算燃燒室出口氣流性質為目的。因

此，本文參考了文獻[20]的建議：為估算發動

機初步設計的性能，對於空氣可假設其

=1.40；對已燃氣流則可設=4/3。為便於估

算，本文乃以=1.33 作為計算依據，至於主要

的計算構想則條列如下： 

(i)根據指定值，計算氣流的等壓比熱值： 

  RγγCP  1  (23) 

(ii)依進氣條件及指定Q值計算出口氣流全焓： 

 34 gtt mQhh   (24) 

(iii)根據理想氣體假設算出口氣流的全溫： 

Ptt ChT 44   (25) 

(iv)猜測一個M4值，並依式(22)算出其Tt4值。 

(v)  比較步驟(iv)與(iii)的 Tt4值，若差距大於容

差則調整 M4 值並重複步驟(iv)，直到小或

等於容差為止，此時 M4與 Tt4值即為確解。 

 

 
圖9. 燃燒室出口氣流性質計算流程(M4-test)。 

 

 (vi)以指定值及步驟(v)的 M4 確解分別代

入：式(11)計算壓力、式(13)計算溫度、式

(14)計算速度、式(15)計算密度、式(17)計

算熵增、式(19)與式(20)計算全壓及全壓損

耗，然後結束整個計算。 

綜上所述，以馬赫數測詴法(M4-test)建立

的燃燒室出口氣流性質計算流程如圖 9 所示。 

5.3.2 出口氣流溫度測詴法(T4-test) 

通常在發動機概念設計初期，許多元件的

性能參數尚處於不明狀態。若此時欲進行燃燒

室流場模擬分析，則可能因無出口氣流馬赫數

的相關規範，以致於使用 M4-test 獲得之結

果，在驗證上頇面臨挑戰。 

此外，鑒於 γ 對燃燒室氣流性質計算精度

的影響相當顯著，因此勢必要將氣流溫度對於

γ 值的影響同步納入考量。 

基於上述觀點，本文乃根據文獻[21]收錄

的空氣 γ 值與溫度 T 值數據，以迴歸分析建立

(T)的多項式整順函數(Fitting Function)如下： 
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由於稍後將以文獻[18]的燃燒室設計規

範驗證本文1-D流場解析模型，而文獻[18]係

採用英制單位，故式(26)以T(
o
R)值為依據。 

透過方程式(26)，可將 5.2 節各算式的依

站位溫度或分別計算其值，再據以設計

詴算表，作為在指定熱傳量 Q 值前提下，預

測燃燒室出口氣流性質之用。然而，由於

本身即為待求之解，故頇先以詴誤法

(Trial-and-Error)找出與的確解以計算

出 M值，才可進行其餘的氣流性質計算。因

此乃以出口氣流溫度測詴法(T4-test)稱之，其

主要構想概述如下： 

 

(i)輸入指定 Q 值、進氣條件、猜測值及容差。 

(i)用此值及方程式(26)算出值。 

(iii)用此值及式(23)計算氣流 CP 值。

(iv)用此及式(24)計算氣流熱焓 h4與 ht4值。

(v)用此 h4與 ht4值計算出口氣流的速度如下： 

 444 2 hhV t   (27) 

 

 

 
圖10. 燃燒室出口氣流性質計算流程(T4-test)。 

 

 

(vi)用目前與4值算出氣流音速如下： 

    44 RTVa   (28) 

(vii)用此V4與Va4值算出氣流馬赫數如下： 

444 aVVM   (29) 

(viii)用目前與4值及式計算T4值。 

(ix)比較步驟(viii)與(i)的T4值，若差距大於容

差則調整T4值並重複步驟(ii)至(viii)，直到

滿足容差為止，此時的T4、、V4與M4

值即為確解。 

(x)以與M4確解由式(11)、(15)、(17)計算氣流

壓力、密度與熵增，並由式(19)、(20)、(22)

計算全壓、全壓損耗及全溫，再結束計算。 

    綜上所述，以溫度測詴法(T4-test)建立的

燃燒室出口氣流性質計算流程如圖 10 所示。 

5.3.3 方法驗證與結果比較 

    為確認上述 M4-test 與 T4-test 等二種方法

在燃燒室出口氣流的性質估算上之實用性，本
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文先根據圖 9 與圖 10 的計算流程，設計出使 用方便的詴算表，作為輔助工具。 

 

表2. 以M4-test模擬燃燒室出口氣流性質結果 

 
 

其次採用文獻[18]提供的 AE3007H 發動

機燃燒室的設計點參數，進行模擬計算與結果

比對的目標值。其中，使用 M4-test 計算法所

獲結果及和文獻[18]的數據比對，詳如表 2 所

示。從表 2 的數據可發現：使用此法預測出口

氣流壓力(P4)與全壓(Pt4)的結果較佳，其相對

誤差均低於 1%。至於預測出口氣流速度

(V4)、全焓(Tt4)與溫度(T4)則誤差較大。本文也

同時對此七項氣流性質的相對誤差，計算其均

方根(Root Mean Square)所獲結果約 3.9577%。 

表 3 所列是本文使用 T4-test 計算法，模

擬 AE3007H 發動機在設計點狀態運作時，其

燃燒室出口氣流性質所獲結果，以及和文獻

[18]的數據相互比對的結果。 

 
表3. 以T4-test模擬燃燒室出口氣流性質結果 

 
 

從表 3可發現：使用此法預測氣流壓力(P4)

與全壓(Pt4)較佳，相對誤差均低於 2%。至於

在預測速度(V4)、全焓(Tt4)與溫度(T4)的誤差均

比表 2 對應值低。這顯示採用 T4-test 預測燃

燒室出口氣流性質所獲結果的相對誤差較為

均衡；其中誤差最大為密度(4)，約 5.3249%。

本文也同時計算此七項氣流性質相對誤差的

均方根值，所獲結果約 3.1754%。由這些數據

看來，T4-test 的整體預測結果略比 M4-test 精

確；然而計算步驟則以 M4-test 較為簡單。這
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也印證文獻[20]的建議：估算發動機初步設計

性能可設為定值的做法。 

綜上所述：本文針對燃燒室流場分析提出

的二種計算方法，用於估算出口氣流性質當屬

可行。至於方法的選擇則應視已知條件及相關

規範而定，若在資訊較充份情況下，可先選用

較簡單的 M4-test。另從圖 9 與圖 10 發現：熱

傳量 Q 值在計算燃燒室氣流性質上，扮演相

當關鍵的角色，其算式如下： 

HVmQ f  
B  (30) 

故對於不同燃料，只要依其熱值(HV)、流

量( fm )及燃燒室效率( B )算出 Q 值，即可運

用本節二種計算方法，估算燃燒室出口氣流性

質。這也是本文 1-D 模型在發動機概念設計初

期參數估算上，可能的貢獻與實務應用價值。 

5.4 詴算表的應用：以 1-D 流場模擬為例 

接續 5.3 節的成果，此處將使用經過驗證

的詴算表，針對燃燒室的複雜流場進行簡易的

1-D 模擬。目的在提供發動機概念設計對於燃

燒室氣流溫度、壓力、速度及馬赫數等性質分

佈情形的瞭解。至於模擬結果驗證，仍以文獻

[18]的 AE3007H 發動機燃燒室入、出口氣流

性質作為基準。為符合概念設計需要，本文僅

將燃燒室長度等分六小段，並以站位 3、4 代

表入、出口；31 到 35 則為中間站位，如圖 11。 

 

圖11. 燃燒室工作氣流加熱站位示意圖。 

 

關於燃燒室壁的熱傳量，根據文獻[18]的

數據及式(30)算得 Q 值約 19717.7374 (Btu/s)， 

並將其分為 10 等分作為模擬燃燒室氣流加熱

之能量分佈。其中，第 1 至 3 小段依序分配 2、

3、2 個熱量單位；其餘 4 至 6 小段則各分配 1

個單位。最後再使用 5.3 節 T4-test 與圖 10 所

示的計算流程，設計 1-D 流場模擬詴算表。其

模擬與驗證的結果均詳如表 4，至於氣流性質

的分佈則繪如圖 12 所示。 

 
表 4. 本文模擬燃燒室 1-D 流場之結果驗證 

Flow Property 
Literature Data 

[18] 
Present Study Relative Error % 

T (
o
R) 2842.64 2746.1799 -3.3933% 

P (psia) 303.206 308.5177 1.7518% 

 (lb/ft
3
) 0.287895 0.303224 5.3245% 

V (ft/s) 753.364 730.0811 -3.0905% 

M 0.3 0.2938 -2.0667% 

Tt (
o
R) 2880 2782.8918 -3.3718% 

Pt (psia) 321.241 326.3194 1.5809% 
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圖 12. 本文模擬燃燒室 1-D 流場之性質分佈。 
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根據圖 12 的流場性質分佈，可發現氣流溫

度、速度、馬赫數及全溫值，均因燃燒室壁的

加熱而沿流向增加；至於氣流壓力、密度及全

壓值則沿流向降低。這些結果在物理趨勢上亦

能符合預期。此外，從圖發現：氣流溫度與全

溫的分佈曲線相當接近且趨勢亦同，此現象也

發生在氣流壓力與全壓的分佈曲線上。這些結

果也同時顯示了燃燒室氣流運動效應，相對低

於流場的加熱效應。另從壓力及全壓曲線的分

佈來看，其變化幅度似乎不甚明顯，這也意謂

在發動機概念設計初期，將燃燒室視為近似等

壓過程的做法有其可行性。最後，從密度的分

佈趨勢可瞭解：燃燒室氣流因受熱而膨脹的明

顯變化。 

六、結論與展望 

1、本文根據燃燒化學反應及能量守恆定律，

設計出一個實用的詴算表，可用於發動機

概念設計初期估算燃燒室的絕熱焰溫，即

理想狀態可達之最高溫度。這對於設計者

而言，可依此溫度作為選擇材料耐熱極限

的參考。此外，該詴算表可藉由調整燃燒

當量比 Φ 及設定燃燒室出口溫度，計算出

燃料熱值(HV)及所需空氣流量，作為燃燒

室入口面積的設計之用。 

2、在絕熱焰溫詴算表的應用方面，本文分別

從能源環保、空污防制及軍事用途觀點，

選擇三種典型燃料作為探討對象。除成功

驗證本文建立的 0-D 模型外，更可作為後

續探討燃燒室初始條件效應的基礎。 

3、在燃燒室性能預測方面，本文根據 Rayleigh 

Line 流場模型，發展出兩種不同的分析模

式，可用於指定熱傳 Q 值的前提下，估算

燃燒室出口氣流的性質，特別是燃燒室氣

流因受熱造成的全壓損耗，當可提供改善

燃燒室設計的參考。  

4、在燃燒室流場模擬方面，本文設計了一個

實用的詴算表，用以計算燃燒室 1-D 流場

分析所需的數據。該詴算表可藉由熱傳量

Q 值分佈的調整，達到模擬的效果並快速

呈現燃燒室氣流溫度、壓力、密度、速度

與馬赫數等性質的分佈情形。這對燃燒室

設計初期的現象瞭解，乃深具參考價值。 

5、為因應高速飛行需求，超燃衝壓發動機

(Scramjet Engine)已成為近代航太系統研

究的熱門議題，其中亦仍有許多關鍵技術

尚待突破。因此，若能以本文的 1-D 模型

與成果，延伸到超音速燃燒流場的性能模

擬將深具意義。 

符號說明 

英文字母 

A 面積 

Cp 定壓比熱 

F 推力 

f 燃料 

G 質量流率 

g 重力加速度 

 Gibbs 自由能 

HV 燃料熱值 

 莫耳生成焓 

Kp 平衡常數 

M 馬赫數 

N 轉速 

n 莫耳數 

o 助燃劑 

P 氣壓 

PR 壓縮比 

Pt 全壓 

R 氣體常數 

S 熵 

s 計量 

T 溫度 

Tt 全溫 

Q 能量/反應熱 

V 體積/流體速度 

希臘符號 

γ 氣體比熱比 

ηB 燃燒室效率 

ρ 氣體密度 

下標符號 

1 Rayleigh Line 流場進口 

2 Rayleigh Line 流場出口 

3 站位，燃燒室入口 
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4 站位，燃燒室出口 

AFT 絕熱火焰溫度 

CO2 二氧化碳 

CH4 甲烷 

H2O 水/水蒸氣 

N2 氮氣 

O2 氧氣 

a 空氣 

e 站位，管徑出口 

f 燃料 

i 物種成份 

p 生成物 

r 反應物 
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