
第33卷 第5期 火箭推进 V01．33．№．5

2007年10月 JouRNAL oF RocKFT PRoPUL5IoN 0ct．2007

火箭基组合循环(RBCC)发动机性能分析
黄伟．罗世彬，王振国

(国防科技大学航天与材料工程学院．湖南长沙，410073)

摘 要：介绍了采用引射火箭模式的RBCC发动机工作原理．并在对其概念设计模型进

行简化的基础上，进行了RBCC发动机系统性能分析．评估了RBcc发动机系统主要设计参

数(发动机系统出口截面直径和燃料化学反应后的总温)的变化对其性能(推力、推力系数

和比冲)的影响．认为：1)燃料经过加热后．推力和推力增益都上升了69．97％．比冲增加

了180．18％；2)随着二次燃烧过程中燃烧室温度的上升，发动机的推力、推力增益和比冲得

到了很大的提高。火箭发动机的性能得到了很好的改善；3)随着RBcc发动机系统出口截面

直径的增加，尾气对发动机的反推力、推力增益以及比冲急剧下降，不利于其性能的改善。
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Ab吐阻ct；The operaljng p“nej芦e of RBcc e盯矛ne w}lich adopts tbe ejector mode js jntroduced．

On the foundation 0f simpli6ed concept desigll model，山e innuenee 0f山e variation of tlle main de．

s咖p㈣ete璐(the diameter and temp啪tu啦of RBcC is eValuated．It is concluded that： 出er
the mixed hlelis he砒ed，thmst and thmst emcien。y both increase 69．97％，and spec击c impulse in—

creases l蚰．18％；tllnIst，thru8t emciency and 8peci6c impulse are improved greatly with the rising 0f

the temperature and declined sharply as tlle increasi“g of t}le di锄eteL
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l引言

火箭发动机虽然具有较好的加速特性和较大

的推重比．但是因为其没有利用环境中的氧气，

比冲较低。不能作为大气层内飞行的理想动力系

统，而吸气式发动机尽管利用了大气中的氧，使

发动机的比冲得到了很大的提高，但因其推重比

较低，无法实现自行起飞．同样不能独担高速推

进之重任。火箭基组合循环(RBcc)，就是将两

者有机地组合在一起．扬长避短，成功地实现了

航天推进高教性与经济性的最佳组合，很可能发

展成为第三代单级可重复使用运载器的动力装置

及一些先进高超声速导弹的推进系统。

迄今为止，美国、日本、俄罗斯和欧共体等

国家和地区已经开展了RBCC的研究工作．并取

得了一定成果。其中，美国在该领域投入最大，

研究水平也最高．但是RBcC推进系统距离投入

使用还有很长的路要走．必须进行更多的地面试

验和飞行试验。国内关于RBCC的研究也已经起

步．不少单位都进行了跟踪研究。西北工业大学

的刘佩进等人开展了火箭基组合推进系统在引射

阶段的实验系统设计。实验系统包括以支板为特

征结构形式的引射火箭试验发动机．自由射流气

动系统、燃料喷注系统和压强推力数据采集系

统．以固体火箭发动机作为燃气发生器．成功地

进行了静态海平面讹=o状态下引射模态实验．
获得了相关的实验数据。同时，对相应的几何结

构做了数值模拟。黄生洪等人采用数值计算的方

法对火箭支板引射冲压发动机引射模态的燃烧流

动瞬时掺混燃烧流场进行了数值模拟，分析了低

速模态SMC(simultaneous Mi菇ng and Combus—

don)湍流流场的流动结构及特征．并对其在讹
处于0—1范围内的性能进行了分析．结果在

膨a≥O．7的范围内获得了推力增益。

2 RBCC发动机的工作原理

RBCC用于单级人轨工作过程中一般要经历

四种模态，即火箭引射模态(肼一0—3)，亚燃冲

乐模态(讹=3—6)，超燃冲压模态(肘口=6～8)
和纯火箭模态(肼口=8．10)。

引射模态工作阶段。在从火箭排出燃气的引

射作用下．空气被吸入进气道，空气的总压升

高。但是由于来流的动压较低，发动机的推力主

要是由引射火箭提供的．这就使得引射火箭的工

作压力较高，高温燃气与空气进行掺混，进而在

混合气流中喷入燃料．进行补燃燃烧，此时，引

射火箭和扩压段均产生推力。研究表明，相对于

纯火箭工作的情况，对引射气流进行二次补燃可

以大大提高发动机的推力。在零速度的情况下．

推力可以增加15％．而在Ⅱ缸=2的情况下．推力

增益可以达到50％。

在亚声速燃烧冲压模态．火箭的排气量减

少．从进气道流入的高速气流在扩压段压力得到

恢复。由于气流的总压升高，恢复的压力可以产

生足够的推力。在这种情况下．引射火箭工作在

高混合比、低燃烧室压力的状态下，可以作为值

班火焰。

随着飞行马赫数的进一步提高，当发动机采

用超声速燃烧冲压模态时，引射火箭关闭，飞行

器在超燃冲压发动机的推动下继续加速。当推进

系统进入纯火箭模态时，进气道关闭．仅有引射

火箭产生推力。

3 RBCC发动机概念模型设计

在此概念模型中．认为引射火箭的燃料是气

态氢，而氧化剂是气态氧．在第二次燃烧中所用

的燃料是气态氢。

引射火箭发动机喷管出口截面所在位置为*=

0rIl。混合始于z=o-889m．结束于z=1．778m，位

于燃料一气态氢的喷射口。RBcC火箭发动机喷管

出口位于』=2．3622m。具体尺寸如图1所示。

图l RBCC概念模型尺寸(单位：米)

Fjg．1 Dimen舒ons of RBcc conc8ph址d m确eI(unit：m)
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4 RBCC发动机性能分析

简化模型。即认为此流动是一维的．不考虑

化学反应，也就是说，当一次流和二次流混合均

匀后就直接对燃料加热，使其高速从RBCC喷管

尾部喷出。

当去掉了引射火箭二次燃烧室得到的推力就

是纯火箭推力，可以作为推力的比较基准。所谓

推力增益就是所研究的RBCC模型的整体推力与

估算的一次引射火箭地面推力之间的比值．它可

以从宏观上揭示RBCC模型整体结构与一、二次

流掺混对系统推力的综合作用。

在此概念模型下，RBCC发动机进气收敛段

进口边界条件为标准大气压0．101325MPa和温度

300K，尾喷管出口边界条件为标准大气压

O．101325MPa。引射火箭总温为1300K，总压则

可以根据需要采用不同的压力。以研究引射火箭

总压的变化所带来的影响。对于双原子的完全气

体。由于其单位质量气体的旋转能量为lRT．所

以其两种比热之比y=1．4。

当引射火箭总压是2MPa，燃料流量是

O．503k—s时．引射空气流量在未加热时为

1，833k—s．加热时为1．112k幽，而引射比是二次

流量与一次火箭流量之比。它可以揭示RBCC模

型的引射效率．那么由以上数据得知．在没有加

热时的引射比为3．64，而在加热时为2．21。又知

引射火箭喷管出口的马赫数为3．O．则由以下一

维等熵流动参数之间的关系式可以得到

P=0．054“74MPa。

玎／仕1+上士盯
一

Z

—L

P：P。，(磊固’1

式中，晶、肌分别为总温和总压；r、p分别为静

温和静压；_|lf为马赫数；1，为比热比。

这样发动机的外界压强就比引射火箭发动机

出口处的压强大．由于主引射火箭的引射抽吸作

用，进口处原本静止的空气得到了一定的加速并

流入进气道内．形成二次空气流。然后随着进气

道上盖板的收敛．气流速度得到进一步提高。进

入隔离段后，流入了更加狭窄的通道，流速再次

进一步提升。在支板尾部，二次流与一次引射主

流开始掺混．一次流速度迅速降低，而二次流速

度则得到进一步的提高。设引射火箭发动机喷管

出口直径为3．1×lo_h．利用下式计算引射火箭发

动机的推力F为616．377N。

正赢口。+p。-p。)A。

式中，F为所产生推力；m为质量流量；”。为出

口速度；'P。和p。分别代表出口压强和环境压力；

A；为引射火箭发动机喷管的出口面积。

倘若燃料经过第一次燃烧后在流道中没有进

行加热，只是进行简单的掺混而已。由图l可以

得到发动机扩张管的倾角为4．096040。当倾角为

4．O。度时，讹为】，21774．来漉前后的压强之比
为O，40291，温度之比为0．77126；当倾角为4．5。

时，朋口为1．23732．来流前后的压强之比为

0．39262，温度之比为0．76558。对于倾角为

4，096040的参数．本研究中通过插值得到其衄。

为1．221501，来流前后的压强之比为O．39460．

温度之比为O．76667。

由于燃料的质量流率一定，则当p一定时．

口和A是成反比的。假设此流动为定常的，可得

到燃料在RBCC发动机出口的流速为1847．8毗．
从而进一步得知其推力和推力增益分别为

2375．64N和3．85419．并且随着出口截面积的增

大，推力及其推力增益相应减少。

根据文献．可以得到RBcc火箭发动机系统

在加热情况下。燃烧室的最高温度处于2000K到

2200K之间，这样不妨选取尾段燃烧室的总温为

2200K，从而可以得到RBcc火箭发动机系统的

出口肘口为5．08949，出口推力为4037．93N以及

其推力增益为6．55108。

在表1中。对火箭基组合循环发动机中掺混

燃料在未加热和加热情况下的推力增益．出口处

的马赫数，出口处燃料的速度以及出口处的温度

等参数进行了对照比较。
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从表中可以看到．在RBcC火箭发动机系统 的气态氢燃烧得越完全．火箭发动机的性能也就

中，掺混燃料经过加热后，其性能得到了很太的 越好。

提高，尾气对火箭发动机的反推力由2375．64N 当RBcc发动机系统喷管出口处的截面直径

上升到4037．93N，推力增益也由原来的3．85419 发生变化时．由喷管尾端喷射出的气体对火箭发

上升到6．55108。 动机的反推力和推力增益也会产生一定的影响。

表l掺混燃料在未加热和加热情况下参数比较 在这种情况下，本研究中在保持其他参数不变的

Tab．1 c。。p鲥。。ofpaⅢ。t。rB al uIlll。。ted 基础上，使截面直径在一定范围内变化，分析火

“d h。№d conditions 箭发动机性能随出口截面直径的变化趋势。

当引射火箭二次燃烧室的温度发生变化时，

其尾气排出喷管时所产生的反推力及推力增益也

会伴随着产生变化，利用MA7ⅡAB软件，对总

温己在2000K到2200K变化时的参数变化情况

进行了分析．并绘制了出口处各参数随总温升高

的变化趋势．如图2—3所示。

图2推力随总温的变化趋势

Fi92 V鲥ati帆0f血u髓Ⅵ【I|吐le increa8e

0fthe total tempemt山≈

随着二次燃烧过程中燃烧室温度的上升，发

动机的推力和推力增益得到了很大的提高，从而

使火箭发动机的性能得到了很好的改善，也就是

说在二次燃烧的燃烧室内，掺混后的燃料和喷射

n／K

图3推力增益随总温的变化趋势

F|导3 V积砒ion。f l}1m8t emciency With the

iI”reage“the total tempemmre

随着RBcc发动机系统出口截面直径的增

加，尾气对发动机的反推力和推力增益急剧下

降。在RBcc发动机系统出口截面直径由D．=

5．08×10’n增加到0．1778m的过程中。尾气对发

动机的推力由5115．7N减少到2806．2N，推力增

益也由原来的8．2997下降到4．55”。

同时。在RBCC发动机系统的出口截面和补

燃室总温保持不变的前提下。且分别取为O．1”m

和2200K，可以分别得到引射火箭的比冲，。为

1225．4018N·s，kg、掺混燃料未经加热喷出时的比

冲厶为1296．0402 N·s，kg和RBCC发动机系统的

比冲厶为3631t2332N·s，kg。由此可以看出．比

冲作为衡量发动机系统性能优越的最主要参数之

一，它的明显提高充分说明了飞行器在利用

RBCC发动机系统后，其性能得到了很大的提高，

为将来航天飞机的现实化提供了理论基础。当

RBCC发动机系统的出口直径从5．08×104m到

0．1778m发生变化时，其比冲，3不断下降，从

4600．512N·s，l【g降到2523．5N·以g。
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当补燃窀总温从20∞K到2200K变化时。

RBcc发动机系统出口处比冲也会相应地发生变

化，从3154．228N·s，kg上升到3311．94N·s，kg。

Dt／m

图4 RBCC发动机系统出口处比冲厶随出口处

截面直径的变化趋势

Fig．4 Vadation of 8pec语c imP“ke厶witIl

the increa酏of岫di册eter

图5 RBCC发动机系统出口处比冲^髓补燃室

总温升高的变化鹤势

Fig．5 Vadadon 0f sp8cI矗c i。npulse^witll d"

incre8se 0f the td“temperature

5结论

本研究对RBcc发动机系统概念模型的性能

进行了初步分析。从研究发动机系统三个最主要

的性能参数——推力、推力增益和比冲出发。分

别讨论了补燃室总温和发动机出口截面直径变化

情况下．发动机系统出口截面各参数随之的变化

趋势．并对其进行了比较分析。认为RBcc发动

机系统在补燃室总温比较高、出口截面直径比较

小的情况下。其性能更好。虽然在模型的处理上

和现实相差较大，但是足以说明飞行器在利用

RBCc发动机系统后的优势所在，相比较其他的

发动机系统。RBCC发动机系统的性能得到了很

大的提高。
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