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摘 要：为分析火箭／冲压组合发动机在不同工作模态下的工作特性，对其在没有二次补

燃情况下的内流场进行了数值模拟和分析，结果表明：(1)在火箭引射模态，火箭发动机应尽可

能工作在其设计状态；(2)为有利于掺混燃烧，在较低的高度、较高的速度下由引射模态转换到

亚燃冲压模态可能比较好；(3)在亚燃冲压模态，火箭发动机以某种低工况工作对冲压发动机的

点火和火焰稳定是极为有利的；(4)在纯火箭模态，进气道关闭与否对组合发动机的整体性能几

乎没有影响；为了获得较高的性能，二次喷管应采用扩张通道。
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Abe：In order to analyze the characteristics of rocket／ramjet combined cycle engines，the
inner flow of a rocket／ramjet combined cycle en西ne was simulated without second combustion．Re-

suits indicated that the rocket en舀ne should work on designed condition in ejection mode．For better

secondary mixing and combustion，transforming of ejection mode to ramjet mode should take place at

lower altitude and higher velocity．In ramjet mode，working under low operation condition would

help to ignite and flame holding．In rocket mode．inlet closed or not had little influence on perfor-

manee of the combined cycle engine．The expand flow path of secondary nozzle should be used to

improve engine performance．
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0引言

火箭基组合循环发动机有望成为临近空间远

程高超声速飞行器和未来可重复使用的天地往返

运输系统的动力之一，美俄等国家对其关键技术

开展了大量的研究工作in叫。火箭基组合循环发动

机有不同的组合形式【4】，在此所研究的火箭／冲压

组合发动机为火箭和高马赫数亚燃冲压发动机的

组合，其工作过程分为火箭引射助推、高马赫数

亚燃冲压巡航及纯火箭变轨三种工作模式。

作为吸气式动力系统，火箭／冲压组合发动机

在不同工作模态下的工作特性对飞行器的整体性

能有着至关重要的影响。组合发动机在何高度、

速度下开始工作、在何高度速度下转级、各个模

态下火箭发动机和冲压发动机如何协同工作、性

能如何，都需要开展深入的研究。为了解火箭，冲

压组合发动机内部参数在不同工作状态下的变化

规律，对其内流场进行了数值模拟和分析，为火

箭／冲压组合发动机的设计提供参考。

1计算模型

计算模型由火箭发动机、二次燃烧室和尾喷

管组成，不考虑进气道的影响，如图1所示。

图1火箭／冲压组合发动机结构示意图

rig．1 Sketch 0f r∞ke价amjet combined cycle engine

计算中没有考虑空气二次补燃的影响，只计

算了火箭燃气与射流空气的掺混情况。采用轴对

称、耦合、稳态、隐式算法对二维^LS方程进行

求解，计算中考虑了组分输运的影响。湍流控制

方程采用标准．|}噌两方程模型；近壁处采用标准

壁面函数处理。火箭／冲压组合发动机和火箭发动

机进口给定总压、静压及总温，出口给定反压条

件。壁面边界条件为无滑移条件，同时满足绝热

壁面条件和零压力梯度条件。

2结果与分析

2．1火箭引射模态

在火箭引射模态，火箭发动机以全工况工

作。对Ma--0．7分别在H=6km、8km、10km情况

下火箭／冲压组合发动机的内流场进行了模拟。图

2给出了H=6km、Ma=O．7时，火箭／冲压组合发

动机内流场的速度分布图。从图中可以看出，在

火箭引射模态，火箭出口燃气处于过膨胀状态。

由于背压的影响，火箭燃气在发动机内部不断地

处于压缩、膨胀、再压缩及再膨胀的状态。在反

复的压缩膨胀过程中，火箭一次流与引射进来的

空气在剪切层进行局部掺混。但是从图中也可以

看出，由于火箭燃气为超音速气流，要实现其与

射流空气的有效混合很困难，在经过二次燃烧室

很长的距离内，火箭燃气与射流空气还处于独立

流动状态，掺混效果很差。

图2 H=6km、Ma=0．7时火箭，冲压组合发动机

内部速度分布图

Fig．2 Velocity distribufion of mcke价amjet combined

cycle engine at H=6km、朋缸=o．7

图3给出了在不同飞行高度下，火箭，冲压组

合发动机内流场速度参数沿轴线的变化。从图中

可以看出，随着飞行高度的增加，组合发动机的

速度在不断增加。这主要是因为算例中，火箭发

动机设计点在H=I 1．5kin，随着高度的增加，越

来越接近火箭发动机的最佳工作状态，组合发动

机的速度、马赫数越高。因此，在火箭引射模

态，火箭发动机在设计点附近工作可能比较合

适。
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图3不同飞行状态下气流速度沿轴线的分布

Fig．3 Velocity distribution along axis for different flight status

2．2火箭引射模态到冲压模态的转换

在火箭引射到冲压模态的转换中，为了了解

火箭／冲压组合发动机在何种高度、何种速度下进

行模态转换比较合理，对以下工况进行了计算：

(1)H=10km、Ma=2．0； (2)H=10km、Ma=2．5； (3)

H=12km、Ma=2．0；(4)H=12km、Ma=2．5。

在所有工况中，火箭均以1／2工况工作，即

火箭发动机的其他参数不变，燃烧室压力和流量

降为全工况的112。

图4给出了H=10km、Ma=2．0时，火箭／冲压

组合发动机内流场的速度分布图。从图中可以看

出，静压较高的二次流将火箭一次流压至火箭发

动机喷管的内部，火箭出口燃气在喷管内部产生

分离，分离后的火箭燃气速度降低，压力和温度

升高，有利于火箭燃气与射流空气的二次掺混燃

烧和火焰稳定。

图4 H=10km、Ma=2．0时火箭，冲压组合发动机

内部速度分布图

Fig．4 Velocity
distribution of rocket／ramjet combined

cycle engine at H=10km、Ma=2．0

图5～图6给出在不同飞行高度、速度下，火

箭／冲压组合发动机内流场参数沿轴线的变化。从

图中可以看出，在相同飞行高度下，随着飞行马

赫数的提高，组合发动机出口燃气静压升高，静

温有所降低；在相同的飞行马赫数下，随着飞行

高度的提高，组合发动机出口燃气静压、静温都

有所降低。因此，为有利于二次燃烧的组织，实

现平稳的模态转换，在较低的高度、较高的速度

下进行引射模态转换到亚燃冲压模态的转换可能

比较有利。

图5不同飞行状态下静压沿轴线的分布

Fig．5 Static pressure distribution along axis for

different night status

x／m

图6不同飞行状态下静温沿轴线的分布

Fig．6 Static temperature distribution along axis for

different night status

2．3亚燃冲压巡航模态

在亚燃冲压巡航模态，火箭发动机有两种工

作模式： (1)火箭发动机关闭； (2)火箭发动机以

某种低工况工作，作为冲压发动机的点火源和火

焰稳定装置。为了了解火箭发动机工作模式对亚

燃冲压巡航模态下火箭／冲压组合发动机工作特性

的影响，对H=25km、Ma=4．0飞行状态下的以下

工况进行了计算t(1)火箭发动机关闭；(2)火箭

发动机以l／4工况工作； (3)火箭发动机以l，5工

况工作。

图7给出了火箭发动机关闭时火箭／冲压组合

发动机内部马赫数分布图。从图中可以看出，火

^．．|．日一i营童掌

出古奢暑矗4尽毒工。口曩时

 万方数据



36 火箭推进 2010年2月

箭发动机关闭后，其内部的压力为零，导致了引

射进来的空气流在进气道出口突然膨胀，气流达

到超音速状态，这对二次掺混燃烧时极为不利

的，需要在设计中避免这种情况。

图7 H=25km、Ma=4．0、火箭发动机关闭时火箭，冲

压组合发动机内部马赫数分布图

Fig．7 Mach number distribution of rocket／ramjet

combined cycle engine at H=25km、肘口=4．0

when rocket engine was shut off

图8给出了火箭发动机1／5工况工作时火箭／

冲压组合发动机内部速度分布图。从图中可以看

出，火箭以1／5工况工作时，静压较高的空气流

将火箭一次流压至火箭发动机喷管的内部，火箭

出口燃气在喷管内部产生分离，分离后的火箭燃

气速度降低、压力和温度有利于后续二次掺混燃

烧的组织和火焰稳定。因此，在亚燃冲压模态采

用火箭低工况工作对火箭／冲压组合发动机而言是

有利的。

图8 H=25km、肘a=4．0、火箭发动机l，5工况

工作时火箭，冲压组合发动机内部速度分布图

Fis．8 Velocity distribution of rocket／ramjet combined

cycle engine at H=25km、Ma=4．0 when rocket engine

worked on 1／5 work condition8

图9给出了火箭发动机在不同工作状态下，

火箭，冲压组合发动机内流场速度参数沿轴线的分

布。从速度分布图可看出，在所计算的范围，火

箭发动机工况越高，组合发动机出口速度越高，

但差异很小，这主要是因为火箭燃气在喷管内部

出现了气流分离，导致了火箭发动机性能大大降

低，火箭发动机对组合发动机的整体性能影响不

大，主要是点火和火焰稳定的作用。因此，在亚

燃冲压巡航模态，火箭发动机以某种低工况工作

对组合发动机是有利的；在火箭发动机工况降低

到一定程度后，其工作状态对组合发动机性能影

响可能很小。

篙◆
X／m

图9不同火箭发动机工作状态下速度沿轴线分布图

Fig．9 Velocity distribution along axis for different work

conditions of rocket engine

2．4纯火箭模态

对纯火箭模态，目前讨论的主要焦点是进气

道在该模态下是否需要关闭；火箭／冲压组合发动

机二次喉部对火箭发动机性能产生多大的影响。

为此对H=60km、Ma=6．0的火箭／冲压组合以下工

况进行了数值模拟： (1)进气道关闭，组合发动

机存在二次喉部； (2)进气道不关闭，组合发动

机存在二次喉部； (3)进气道不关闭，组合发动

机不存在二次喉部。

图10给出了H=60km、Ma=6．0、具有二次喉

部的火箭，冲压组合发动机在进气道不关闭情况下

内流场速度分布图。从图中可以看出，火箭燃气

在组合发动机的掺混燃烧段继续向燃烧室壁面膨

胀，但由于进气道没有关闭，从进气道进来的空

气流对膨胀的火箭燃气有一定的压缩作用，在气

流方向逐步转换到与轴线平行的过程中，产生了

斜激波。由于掺混燃烧段的距离较长，斜激波反

射到了中心线上，产生了菱形的激波形状。当斜

激波撞击到燃烧室壁面时，产生了边界层分离。

从燃气的参数分布可以看出，燃气在组合发动机

出口有较厚的边界层存在，会对组合发动机的性

能产生一定影响。

图ll给出了H=60km、Ma=6．0、具有二次喉

部的火箭／冲压组合发动机在进气道关闭情况下内

流场速度分布图。从图中可以看出，火箭燃气在

组合发动机的掺混燃烧段继续向燃烧室壁面膨
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胀，但在膨胀过程中，由于进气道关闭，火箭燃 图中可以看出，在没有二次喉部的情况下，组合

气一部分回流到了进气道隔离段内部，另一部分 发动的出口气流速度更均匀。速度更高一些。因

膨胀过程中撞击到燃烧室壁面，在气流方向逐步 此，为了在纯火箭模态获得较高的性能，组合发

转换到与轴线平行的过程中，产生了斜激波。由 动机二次喷管应采用扩张通道。

于掺混燃烧段的距离较长，斜激波反射到了中心

线上，产生了菱形激波形状。

图10 H---60km、Ma=6．0、具有二次喉部的火箭，冲压组合

发动机在进气道不关闭情况下内流场速度分布图

Fig．10 Velocity distribution of rocket／ramjet combined cycle

engine with throat of secondary nozzle at H--60km、Ma=6．0

with inlet opened

图ll H=60km、Ma=6．0、具有二次喉部的火箭，冲压组合

发动机在进气道关闭情况下内流场速度分布图

Fig．1 1 Velocity distribution of rocke'Jramjet combined cycle

engine witll throat of secondary nozzle at H=60km、Ma=6．0

with inlet closed

图12给出了H=60km、Ma=6．0、无二次喉部

的火箭／冲压组合发动机在进气道关闭情况下内流

场速度分布图。从图中可以看出，火箭燃气在组

合发动机的掺混燃烧段同样继续向燃烧室壁面膨

胀。燃气在膨胀过程中撞击到燃烧室壁面，在气

流方向逐步转换到与轴线平行的过程中，同样产

生了菱形的斜激波。但由于没有二次喉部，第二

个激波明显比前两种情况要弱一些，而且组合发

动机的出口气流分布比上两种情况要更均匀一

些，出口气流速度要稍高一些。

图13则给出了进气道关闭与否、有二次喉

部的情况下速度沿轴线的分布图。从这些图中可

以看出，由于高空空气稀薄，进气道关闭与否对

组合发动机的整体性能几乎没有影响。

图14则给出了进气道关闭时有、无二次喉

部的组合发动机内流场速度沿轴线的分布图。从

图12 H=60km、Ma=6．0、无二次喉部的火箭，冲压组合发

动机在进气道关闭情况下内流场速度分布图

Fig．12 Velocity distribution of rocket／ramjet combined cycle

engine without throat of secondary nozzle at H--60km、

Ma=6．0 with inlet opened

x／m

图13进气道关闭与否情况下速度沿轴线分布

Fig．13 Velocity distribution along axis with inlet

closed or opened

图14有无二次喉部情况下速度沿轴线分布

Fig．14 Velocity distribution along axis with

or without throat of second nozzle

3结论

对火箭／冲压组合发动机在不同工作模态下的

工作特性进行分析，结果表明：

(下转第42页)
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为端面面积，m2；P^为端面比压，Pa。

漏水量Q的计算公式为

Q：—"trD—m弋Ap—h s (3)
p6

式中，D。为密封面平均直径，In；△p为介质压

差，Pa；h为折合间隙，m；s为间隙系数，Pa／s。

计算表明，理论计算和实际的漏水量相当。

漏气量超标严重的端面密封进行了实际工作

的考核。试验过程中泵密封后泄漏管出现了推进

剂断续流，而且渐渐变小，结束时基本不泄漏

了。分解后检查端面密封漏气量比装配前显著减

少，仅有一百多毫升每分钟。分析认为，试车过

程中端面密封副的摩擦使得静环组件变形减少，

漏气量相应减少。

4结论

(1)对于在用发动机漏气量超标问题，由于漏

气量在充气和转动转子情况下具有可以恢复的特

忐岛Ⅵ乒^譬写吧瘩^2写吧#乱2写吨手^竽；

点，不存在密封损坏，工作中在介质压力作用下

恢复到原有状态，不影响涡轮泵的密封可靠性。

(2)对于长期放置发动机，通过静环组件变

形试验研究，从工程的角度考虑，在静环组件极

限变形情况下，漏气量超标不影响端面密封正常

工作。
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(1)在火箭引射模态，为获得尽可能高的性

能，火箭发动机的工作状态应尽可能接近其设计

状态。

(2)为有利于掺混燃烧，在较低的高度、较

高的速度下由引射模态转换到亚燃冲压模态可能

比较有利；在切换过程中，火箭发动机以低工况

工作有利于火箭燃气与射流空气的二次掺混燃烧

组织和火焰稳定。

(3)在亚燃冲压巡航模态，火箭发动机以某

种低工况工作对冲压发动机的点火和火焰稳定是

极为有利的。

(4)在纯火箭模态，进气道关闭与否对组合

发动机的整体性能几乎没有影响；为了获得较

高的性能，组合发动机的二次喷管应采用扩张

通道。
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