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摘 要：火箭基组合循环(简称RBcc)发动机性能分析模型的研究对于RBCC发动机结

构的优化设计具有重要意义。本文结合RBCC发动机的结构特点和工作原理建立了RBCC发

动机性能分析模型，并对RBCC发动机性能计算方法进行了研究。结合RBCC发动机引射模

态和亚燃冲压模态的工作特点，通过迭代计算使进气道、混合段、燃烧室之间的参数耦合，

实现了对RBcC发动机引射模态与亚燃冲压模态性能的快速分析。文章通过算例验证了算法

的可行性，并通过与文献结果的对比验证了计算结果的可信度。
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Abs劬Ict：The study about t11e perfomance analySis model of rocket based combined cycle

(I己BCC)engine has important implication for optimization design of its stmcture．A perfomance

analysis model for RBCC engiIle is built according to the structIlre characteristics and operating

principle of ItBCC engine．The perfbnnance computing method for RBCC engine is analyzed．IIl

combination with the opera恤g features of the ejector modal and sub—combustion ramjet modal of

RBcC en百ne，the pammeters of air inlet，mixing re百on and combustor was coupled by means of t11e

iteratiVe algorithm，and r印id analysis for the perfo姗ance of the ejector modal and sub—combustion

raInjet modal of I己BCC en百ne was realized．Ex锄ples are used to demonstrate the feasibilit)，of me

method，and the credibility of t11e calculation results is verified by contrast with literatures．
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0引言

火箭基组合循环发动机(RBCc：Rocket

Based Combined Cycle)是火箭发动机与吸气式发

动机的集成，该模型将两者的优点集中到一个具

有多种工作模态的系统中，包括引射模态、亚燃

模态、超燃模态和火箭模态【|_2】，在不同的飞行阶

段启用相对较优的工作模态，实现了发动机在整

个弹道上以较优性能工作。RBcC发动机是未来

天地间运输工具的优异动力系统，美国、日本和

欧洲等国家和地区纷纷开展了对RBcc发动机的

研究工作，均取得了大量的成果。

RBCC发动机性能模型研究工作对于RBCC

发动机工作原理的研究和结构的优化设计具有重

要意义。国外曾提出了大量的RBCC发动机模型

并开发了完整的概念设计工具，较为突出的是

SCCREAM(Simulated Combined—Cycle Rocket

Engine Analyze Module)‘31。SCcREAM软件可以分

析RBCC发动机从引射模态到纯火箭模态4种不

同的工作模态，可以模拟多种类型的RBCC发动

机，在RBCC发动机的方案评估及快速性能预示

方面发挥了重要作用。

文章结合RBCc发动机的结构特点和工作原

理，针对RBCC发动机引射模态和冲压模态进行

了分析，设计出一种快速分析RBCC发动机性能

的计算方法。

1计算模型

RBCC发动机的流道被分为四个部分：进气

道、混合段、燃烧室和喷管，见图1髑。发动机中的

实际流动过程比较复杂，需要详细的数值和试验研

究。为了快速分析RBCC发动机的性能，文章对发

动机中的流动过程进行了简化，提供了一种简单理

想的解法，可以用于不同工况的参数分析。

1．1进气道

进气道采用混压式超声速进气道(见图2)。

超声速来流在进气道进口之前只经过一系列斜激

波(或微弱压缩波)，使得气流在进气道进口仍

然保持超声速流动，然后在进气道进口之后的一

段收缩通道内经过一系列激波(或微弱压缩波)

继续进行超声速压缩，气流马赫数在喉道截面处

减速到大于1的某个值，然后在扩张管道内紧靠

喉道的下游某个位置形成正激波，波后亚声速流

动在扩张通道内进行亚声速压缩。
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图I RBCC发动机结构简图

Fig．1 Structure diagram of RBCC engine

图2混压式超声速进气道结构示意图

Fig．2 Schematic view of mjxed compression inlet

进气道使用两级圆锥以减少激波造成的总压

损失。计算过程中将一系列复杂的激波简化为一

道或多道激波，只考虑进气道进口前的斜激波与

扩张管道内的正激波造成的总压损失，忽略摩擦

等因素的影响。当飞行器飞行马赫数较低时，有

可能在锥前形成脱体激波，脱体激波的计算较为

复杂，简化为正激波计算波后气流的马赫数与总

压损失。进气道一级锥与二级锥产生的两道锥激

波相交将会产生复杂的波系结构，为了简化计

算，假设两道锥激波互不相干。

对于混压式进气道，根据结尾正激波相对喉

道位置的不同，其工作状态分为3种：

1)临界状态：结尾正激波恰好贴于进气道进

口之内的喉道。

2)亚临界状态：结尾正激波被推出到进口之

前，形成脱体激波和多波系相交结构。此时进气
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道存在亚声速溢流，附加阻力会比较大。亚临界

状态可通过合理进气道几何尺寸设计避免，因此

计算过程中认为亚临界状态为非正常工作状态。

3)超l临界状态：结尾正激波位于进气道喉道

界面下游扩张段内。激波位置受进气道出口背压

影响，导致混合段二次流参数变化，因此需对进

气道与混合段进行迭代计算以确定混合段入口二

次流参数。

1．2混合段

RBCC发动机工作在引射模态时，由引射火

箭喷出的一次流与由进气道进入的二次流在混合

段内进行混合。计算过程中，混合段通过进气道

出口背压影响二次流的流动状态，又为燃烧室提

供人口参数，同时受燃烧室流动状态的影响，其

模型的选取对RBcc发动机性能计算的准确性有

重要影响。

混合段采用等静压模型【4]，为快速分析RBcC

发动机性能，对模型做出如下假设：

1)引射火箭喷射的一次流为理想气体，一次

流在火箭喷管喉部壅塞。

2)二次流与一次流在混合段内某一截面处于

静压平衡状态，此截面被称为等静压面。

3)一次流与二次流的膨胀压缩过程为等熵过

程，不考虑壁面换热、摩擦等因素的影响。

定义引射系数

理：拿 (1)理=——o ll J

m
p

式中：m。为一次流质量流量；m；为二次流质量

流量。

对混合段围成的控制体，流量守恒方程如下

m。+m。=m。 (2)

根据能量守恒方程可以得到

m。cp，％+m。c，。r。=m。qZ。 (3)

由公式(1)， (2)和(3)可得

每=面‰[a苦每+·] c4，
正。 (Q+1)C。，【 c，。?：， J

⋯7

若已知混合段出口混气马赫数，混合段出口

静温和总温关系如下

纠·+孚砬) (5)

根据方程(4)和方程(5)可以得到

每=(·+孚肘乏)1面‰卜每鲁每+·]
(6)

根据马赫数的定义可得混合段出口流速

n。=№、／7。尺。￡ (7)

由理想气体方程可得混合段出口静压

p。申。R。疋 (8)

假设混合段截面积不变，混合段出口面积

A；A。i“∥可得混合段出口混合气体密度为

舻蔬器 ㈣

根据等静压模型假设，等静压面位置一次流

马赫数与静压的关系为婶悟孵
同理可得等静压面二次流马赫数脚悟翮

(10)

忽略摩擦损失，混合段动量守恒方程如下

(pi_P。)A=一M。，心一upmp+u。m。 (12)

根据理想气体方程和马赫数定义，可以得到

赢u=Mi础y。可得等静压面静压

pi印。(·幌械)(1+争y。磁+争y，蔚埘)
(13)

其中p。的值由方程(8)给出。

混合气的热力学性质通过计算一次流和二次

流的质量流量获得

R。=f尺。+胡。)／(1+a) (14)

C。=(CPe+aCPe)／(1+Ⅱ) (15)

7。_-。，(C严～。) (16)

?昆合段计算步骤如下：

1)混合段人口一次与二次流总压、总温、质
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量流量等参数分别由进气道计算模块与引射火箭

热力计算模块给定，假定等静压面静压为pⅢ．。

2)由公式(10)和(11)计算一次流和二次

流马赫数帆和眠。

3)由方程(6)得到列瓦，并由方程(13)得

到新的等静压面静压pi⋯。

4)比较新旧值的偏差，如果偏差未超过指定

误差限则计算结束，否则对等静压面静压进行修

正，重复计算直至计算结果收敛。

一般迭代数十到几百次就可以得到收敛解。

混合段计算流程图如图3所示。

输入RBcc参数／l
◆

次流、二次流参数l

图3 lmCc发动机混合段计算流程图

Fig．3 now chart for pem珊ance computa60n of

mixing re西on of ImCC engine

1．3燃烧室

以往的研究中常采用混合段出口(即燃烧室

人口)壅塞假设，从而实现对选取的控制体应用

平衡方程。但是，当RBCC发动机工作在引射模

态与亚燃冲压模态时，燃烧室入口的混合气体通

常是亚声速的，而混合段与进气道的流动状态都

会直接或间接地受到燃烧室人口流动状态的影

响，因此燃烧室人口壅塞假设会造成计算结果的

偏差。

文章使用的燃烧室流场数值计算程序能够在

保证燃烧室人口总温、总压不变的条件下进行流

场数值计算，并返回燃烧室人口马赫数。通过混

合段与燃烧室的迭代计算，能够使混合段出口即

燃烧室入口的马赫数达到收敛，从而在一定程度

上修正了混合段出口壅塞假设所造成的误差。

初次计算式假设混合段出口壅塞，即混合段

出口马赫数为1。迭代计算过程中燃烧室流场数

值计算模块返回的混合段出口马赫数有3种情况：

1)人口马赫数小于l，将此值作为返回值重

新进行进气道与混合段迭代计算，重复混合段与

流场数值计算程序迭代直到混合段出口马赫数达

到收敛。

2)人口马赫数仍为1，混合段出口发生壅

塞，假设成立，计算结束。

3)入口马赫数大于l，发动机转入超燃模

态。由于燃烧室流场数值计算程序限制，文章暂

未对超燃模态下的RBCC发动机性能进行计算。

2计算方法

结合RBcc发动机的结构与工作过程，文章

对RBCC发动机性能分析软件进行了模块化设

计，程序数据流图如图4所示。

2．1引射模态

引射模态作为RBCC发动机的一项关键技

术，对总体设计和提高性能具有重要意义。引射

模态计算也较为复杂，需要在进气道、混合段以

及燃烧室三者之间进行迭代计算，实际上是燃烧

室压强影响混合段流动进而影响进气道流动的过

程。虽然计算中迭代过程复杂，但计算模型从物

理过程角度看是合理的，其计算过程就是可行的。

RBCC发动机引射模态性能计算流程图如图

5所示。初次计算假设进气道结尾正激波位于扩

张段中点位置，混合段出口壅塞。通过进气道激

波损失的计算和引射火箭热力计算可以获得混合

段入口一次流与二次流的参数。

玉
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二次流参数

图4 RBCC发动机性能分析软件数据流图

Fig．4 Data now diagr锄for perfomance analysis鲫ftware of RBCC engiIIe

图5 RBCC发动机引射模态性能计算流程图

ng．5 now clIart for perfb珊ance computation of

RBCC engine worl【ing iIl ejector modal

混合段使用等静压模型，对等静压面、混合

段壁面和混合段出口截面组成的控制体应用平衡

方程，进行迭代计算可以获得混合段出口参数，

将其作为燃烧室人口参数带人燃烧室流场数值计

算模块。

燃烧室流场数值计算模块可以在保证人口总

温、总压不变的条件下返回人口马赫数，即可获

得燃烧室人口静压，将此静压作为混合段出口背

压重新进行混合段迭代计算，获得新的混合段人

口二次流参数，进而对进气道流动过程进行修

正。

重复以上迭代过程直到混合段人口与混合段

出口两个截面上的参数收敛，RBCC发动机流道

内的流动过程即可确定，进而计算RBCC发动机

的性能参数。

2．2亚燃冲压模态

随着飞行马赫数的提高，RBCC发动机将由

引射模态转入亚燃冲压模态。在亚燃冲压模态

下，若完全关闭引射火箭，则混合段一次流流量

为0，混合段的流动过程相对引射模态大大简化。

进气道扩张段正激波位置受进气道出口背压影

响，而进气道出口背压受燃烧室流动影响，计算

过程简化为进气道与燃烧室之间的参数匹配。
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亚燃冲压模态下的RBCC发动机性能计算流

程图如图6所示。初次计算假设进气道结尾正激

波位于扩张段中点位置，确定进气道出口二次流

参数。由于引射火箭关闭，混合段内只存在二次

流，不存在混合过程，假设二次流在混合段内等

熵膨胀，忽略壁面换热和摩擦等因素的影响。计

算混合段出口由燃烧室计算模块返回的燃烧室入

口参数可计算混合段人口静压，将此值作为迸气

道出口背压重新计算进气道流动过程。重复以上

迭代直到进气道与燃烧室参数达到匹配。

YES

山圜
图6亚燃冲压模态性能计算流程图

Fig．6 now chart for perfbmance computa廿0n
of RBCC engiJ舱workiIIg iII sub—comb吣6仰

靶ral川et modaI

3计算结果

通过算例验证表明，进气道、混合段和燃烧

室之间的计算经过几次到几十次迭代可以达到收

敛，能够实现在几分钟内对给定设计参数与工作

条件的RBCC发动机进行快速性能分析。

对RBCC发动机在不同海拔高度下以不同马

赫数飞行的性能进行了计算。飞行高度范围为

0。30 km，飞行马赫数为0～5．5，认为RBCC发动

机在飞行马赫数讹=0。2．5范围内工作在引射模

态，飞行马赫数超过2．5时转入亚燃冲压模态。

发动机使用轴对称进气道，进气道总转折角

30。，一级半锥角20。，捕获面积3 m2，喉道面积

0．2 m2，扩张段出口面积1 m2。引射火箭燃料为液

氢腋氧，余氧系数O．8，燃烧室室压2．5 MPa，喷
管扩张比为6，喷管出口面积0．1 mz。由于推力

受几何尺寸影响较大，所以推力使用无量纲单

位，选取参考量R=500 000 N，主要研究不同飞

行状态下推力的变化情况。

冲压模态下引射火箭工作与否对RBCC发动

机的性能有影响，冲压模态引射火箭完全关闭条

件下RBCC发动机推力与比冲计算结果如图7所

示。

2 MⅡ 4

a1推力

n 二 4 ^

l，“

l⋯|L冲

图7 RBcc发动机推力与比冲(亚燃冲压模态火箭关闭)

Fig．7 Tll朋st and spec墒c impuIse of RBCC engi肿

(r∞ket is wor“ng only in ej∞tor modal)

随着飞行马赫数从0开始增加，RBcc发动

机进入引射模态，通过引射作用和冲压作用将来
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流空气吸人进气道。随着飞行马赫数的增大，吸

人的二次流流量增大，发动机推力与比冲呈上升

趋势。当飞行马赫数超过1后，在进气道的扩张

段形成正激波而造成较大的总压损失，因此发动

机性能在1～1．5之间出现最高值。经过转折点后，

进气道结尾正激波稳定在扩张段内，随着飞行马

赫数的增大，二次流流量增大对发动机产生的性

能提升超过激波造成的总压损失，使发动机的推

力与比冲继续增大。

飞行器飞行马赫数增加至2．5时，RBCC发

动机切换至亚燃冲压模态，引射火箭完全关闭。

亚燃模态下缺少了引射火箭的作用，发动机推力

减小。由于不再需要引射火箭供应系统提供氧化

剂，仅需要在燃烧室进行燃料喷注，发动机比冲

增大。在亚燃冲压模态下，随着马赫数的增高，

二次流流量增大，推力增大。而来流空气马赫数

的增大将造成其总压损失增大，因此比冲下降。

亚燃冲压模态引射火箭在继续工作条件下的

RBCC发动机的推力与比冲计算的结果如图8所

示。

引射模态结果与图7相同，而亚燃冲压模态

下的性能有所不同。由于增加了引射火箭部分的

一次流作用，相比图7结果中的亚燃冲压模态，

发动机推力有所提高，但引射火箭所需的燃料与

氧化剂均由供应系统提供，造成比冲相对较低。

当混合段内存在一次流作用时，进气道受混合段

流动的影响，激波位置有所不同，二次流总压损

失也有所不同。随着马赫数的增大，发动机比冲

先增大，当马赫数增大到一定值时，二次流总压

损失增大的影响超过流量增大的影响，比冲开始

出现下降的趋势。

文章将计算结果与西安航天动力研究所张蒙

正等人在文献[5】中提供的RBCc发动机性能曲

线以及SCCREAM软件相关文献[3]中的计算结

果进行了对比，以证明计算结果的可信度。

文献[5】对RBCC发动机性能的分析同样区

分了冲压模态引射火箭是否工作的区别，本文在

计算结果的处理上参照了文献[5]中的形式。推

力与比冲的变化趋势、范围与文献中提供的性能

曲线基本相符，但文献[5]中的曲线并未出现引

射模态因扩张段激波造成的性能下降，亚燃冲压

模态下比冲的下降也相对缓慢，这是由于文章所

使用的模型与文献有所区别造成的。

a)推力

(b)比冲

图8 RBcc发动机推力与比冲(火箭全模态工作)

Fig．8 Thr吣t and spec墒c iIIlpulse of lmCC engiIle

(rocket is wor蛐唱in aIl modals)

文献[3】所使用的SCCREAM软件中设定的

RBCC发动机同样以液氧一煤油作为推进剂。飞行

器飞行马赫数为0—3时发动机使用引射模态工作，

随着飞行马赫数的增大，发动机地面工作的比冲

由300 s增加至780 s，飞行高度为30 000 ft条件

下的比冲由300 s增加至600 s。飞行马赫数达到

3时发动机转入亚燃冲压模态，马赫数由3增加

至6的过程中，比冲由1 500 s下降至1 100 s，

与文章的计算结果相比同样出现了较大幅度的下

降。从数值上看，文章的计算结果更加接近

SCcREAM软件的计算结果。
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4结束语

文章所使用的RBCC发动机性能迭代算法通

过对进气道、混合段和燃烧室三者参数的迭代计

算，实现了混合段入口与混合段出口两个截面上

参数的耦合，并通过验证算例，证明了方法的可

行性。虽然文章所使用的RBCc发动机模型中存

在诸多假设，会使计算结果与实际流动发生一定

的偏离，但是能够快速分析RBCC发动机在引射

模态和亚燃冲压模态下的主要性能参数，为

RBCC发动机性能模型的研究与设计工作提供一

定的参考。
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