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摘 要：为满足RBCC推进系统主火箭发动机对气氧／煤油推力室的要求，对其进行了高

燃烧室压力和温度、大范围变工况工作研究。气氧／煤油推力室喷注器采用中心区气液双组元

内混式喷嘴和边区直流喷嘴结合结构，身部采用夹层冷却结构。通过对推力室气氧／煤油推进

剂的点火及雾化混合技术、推力室喷注器及身部冷却设计技术、推力室的点火启动、稳态工

作等关键技术的研究表明，推力室在室压3MPa、5MPa工况下可稳定燃烧。额定推力650N的

气氧，煤油推力室方案可靠、点火工作正常，可以满足大范围变工况稳定工作要求。
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Investigation of GOJkerosene thrust chamber of the

main rocket
‘

for the RBCC pro|dsionrocketengine for B propulsion system
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Ab雠哺ct：To meet the requirements of the main rocket engine of RBCC propulsion system for

GO#kerosene thrust chamber,all investigation of the thrust chamber with work condition changed at

a large range and in high combustion pressure and high temperature was conducted．r11le centre of

the thrust chamber injector Was one injecting element with inside gas and liquid propellant mixing．

The periphery of the thrust chamber injector was spray injecting elements．The important technolo—

gies included the ignition of G02／kerosene propellant，mixing and atomizing of propellant，design of

the injector,cooling of its body，design of start，and combustion of two phase stable flow．％e results

of the investigation show that combustion of the thrust chamber is steady when the chamber pressure
changes from 3MPa to 5MPa．ne design of the thrust chamber is successful and the thrust chamber
works well
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0引言

随着先进高超音速武器及低成本可重复使用

航天运输系统技术的不断深人研究，火箭基组合

循环(Rocket Based Combined Cycle，简称

RBCC)推进系统由于具有较高的比冲和较高的

推重比，可以满足高超声速飞行器加速和巡航等

要求，越来越受到重视ll,21。国内外均开展了大量

的理论和试验研究。国外研究投入较大，取得成

果最多的为美国，其主要研究方向为带支板的引

射火箭基冲压发动机。国内多家科研单位也开展

了RBCC推进系统技术研究，研究方向也多基于

带支板的引射火箭基冲压发动机展开。带支板的

引射火箭基冲压发动机系统中无毒、无污染推进

剂组合(气氧／煤油)引射火箭发动机研究前景最

为诱人。

气氧∥谋油推力室的研究作为引射火箭发动机

的一项关键技术，急需突破。气氧，煤油推力室的

研究国外相关报道很少，国内也仅国防科技大学

等少数几家单位进行了相关技术的研究。国防科

技大学研制的气氧／煤油推力室主要用于运载火

箭姿控发动机[31，其推力量级小，燃烧室压力低、

大范围变工况工作能力稍显不足，对于RBCC推

进系统主火箭发动机明显不适用，需要开展新的

推力室研究。该种类型气氧／煤油推力室点火试验

在国内尚未见报道。

重点介绍RBCC推进系统主火箭发动机气g／

煤油推力室(设计额定推力为650N)点火设计、

喷注器设计、身部冷却设计等技术和点火试验情

况。

1气氧／J煤油推力室

1．1气氧／煤油推力室关键技术

RBCC推进系统主火箭发动机要求气氧／煤油

推力室需要实现重复使用、较大范围变工况工作

且工作可靠稳定，同时气氧六谋油推力室外形尺寸

也必须满足火箭总体布局。气氧，煤油推力室主要

关键技术包括：气氧煤油推进剂的点火及雾化混

合技术、推力室喷注器设计、身部冷却设计技

术、推力室点火启动技术、稳态工作等。

1．2设计输入参数

表1所示为RBCC推进系统主火箭系统对气

氧／煤油推力室参数的要求。

表1设计输入参数

Tab．1 Design parameters

参数内容 要求值

室压3MPa时燃烧室达到温度／I(

室压5MPa时燃烧室达到温度瓜

推力室#bCc至_／mm

推进剂总流量他·s-1)

推力室出口总温瓜

冷却水入口压力／MPa

2500

2800

≯45

≯250

《1100

≯3

1．3方案设计

依据表1中的要求，对RBCC推进系统主火

箭发动机气氧／煤油推力室进行了气动热力性能计

算，并结合变工况的要求，以中间工况4MPa为

设计工况。以4MPa工况进行气氧／煤油推力室设

计，可以兼顾高低工况，而仅需要通过合理调节

推进剂流量和混合比就能够满足高低工况下室

压、室温及出口总温的要求。

1．4推进剂点火

气氧／煤油推进剂为非自燃组合，需要专门的

点火系统。一般气氧／煤油推进剂点火方式有三

种，分别为点火剂点火、电火花塞式点火及气动

谐振点火。点火剂(三乙基铝和三乙基硼混合

物)点火虽然下作可靠，但需要设计专门的点火

剂供应路，且不适用于重复使用及多次启动系

统，故不满足气氧，煤油推力室多次启动(变工况

试验时)、重复使用和受系统结构限制等要求，

不宜采用。气动谐振点火是基于气动谐振加热效

应的一种点火方式，特点是结构简单、可多次点

火，但目前仍处于研制阶段【钢，也不宜采用。电

火花塞式点火避免了以上两种点火方式的缺点，

工作可靠且工程应用广泛。因此气氧／煤油推力室

采用电火花塞式点火。
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1．5推力室结构

推力室由头部和身部通过法兰连接，实物照

片见图1所示。头部由喷注器及推进剂供应系统

等组成。

图1推力室实物照片

Fig．1 Picture of the thrust chamber

1．5．1喷注器

喷注器是推力室的关键部件，其功能在于设

计流量和压降下，将氧化剂和燃料均匀喷人燃烧

室，保证设计要求的混合比分布和流强分布，并

迅速完成雾化、混合和燃烧过程。要求设计的喷

注器燃烧稳定性好、性能高、结构安全、流阻损

失小，并且结构简单。

RBCC推进系统主火箭发动机推力室的头部

喷注器结构为：中心区一个双组元喷嘴，有利于

形成一个稳定的中心火焰区，保证火焰燃烧稳

定。边区按照同心圆形式均匀分布一圈直流式燃

料喷嘴，保证边区和喷注器面的冷却。

中心区喷嘴为气液内混式双组元喷组，即三

股自击式液体燃料直接在喷嘴内部喷射进气态氧

化剂中。其结构示意图如图2所示，气氧从喷嘴

顶端进入，煤油在喷嘴侧面通过三个直流撞击孔

喷入。此种喷嘴的优点是雾化混合好、结构简

单，易于加工，为典型的气液双组元喷嘴。

1．5．2身部

燃烧室温度及身部出口温度高，所以身部的

冷却成为推力室研制的关键。身部的冷却一方面

通过喷注器设置边区燃料直流喷嘴形成液膜进行

冷却，另一方面通过喷管冷却通道内的冷却水进

行冷却。传热计算表明，水流量3k蜘，最大流
速大于25m／s，可满足冷却要求。

燃烧室压力比较高，故身部应具有一定的承

载能力。结构上采用内、外壁高温真空钎焊结

构。该结构在现代发动机推力室及燃气发生器设

计中已得到广泛应用，其特点为工艺成熟，可有

效提高推力室的承载能力。

2气氧／煤油推力室试验与分析

RBCC推进系统主火箭气氧／煤油推力室点火

试验系统采用挤压式点火。试验系统示意图如图

3所示。两路推进剂均采用孑L板进行流量的控制，

点火位置靠近喷注器面，圆柱段出口安装室压测

点。推进剂供应路均设置关机吹除系统(工质为

高压氮气)。

RBCC推进系统主火箭气氧，煤油推力室分别

进行了室压3MPa和5MPa工况下的点火试验，

点火室压曲线分别如图4、图5所示。

l一推力室；2-4然．料主阀；3-氧化剂主阀；4-吹除阀；

5一试验台上氧化剂对接导管；6-试验台上燃料对接导管；

7一点火器座；8-室压测嘴

图3试验系统图

Fig．3 Test system

图2中心区喷嘴结构图

Fig．2 Structure ofthe central injector 两次点火试验过程中推力室出口处火焰正
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常、推力室室压等参数稳定，试验后推力室分解

检查未见异常，表明试验获得成功。图4、图5

所示室压曲线表明推力室点火起动平稳，无压力

峰值，室压波动很小，关机正常。根据孔板流量

特性曲线对两次点火工况的推进剂流量进行对比

得到实际流量，并对混合比进行计算，热力气动

计算结果表明燃烧室温度已经达到2800K左右，

出口总温大于1100K，因此可以满足RBCC推进

系统主火箭发动机的要求。

图4 3MPa工况点火室压曲线

Fig．4 Combustion chamber pressure curve

at operating pressure of 3MPa

th

图5 5MPa工况点火室压曲线图

Fig．5 Combustion chamber pressure curve

at operating pressure of 5MPa

试验后发现点火器端头和身部局部(点火器

正下方)出现烧蚀，分析原因为有两点，一是点

火器直径较大而燃烧室内径较小，造成此处的冷

却液膜受到干扰而不能起到有效冷却；二是点火

器设置处没有冷却水冷却。后期研制中应尽量选

用较小尺寸点火器，另外亦可考虑将点火器的安

装位置放置在头部，这样可有效解决点火器和身

部的冷却，但需要考虑点火处推进剂的雾化混合

情况，否则不能实现顺利点火。

3结论

通过对RBCC推进系统主火箭气氧，煤油推力

室的研制和试验，获得以下结论：

(1)气氧／煤油推力室在3MPa到5MPa工况

过程中出口处火焰正常、推力室室压等参数稳

定。

(2)气氧／煤油推力室实现室压3MPa到5MPa

工况下的稳定工作，燃烧室温度达2800K，出口

总温超过1100K。

(3)突破了气氧／煤油推进剂的点火、雾化混

合，推力室喷注器设计、身部冷却设计等关键技

术。

(4)气氧／煤油推力室方案可靠、点火工作正

常。
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