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RBCC火箭对直扩通道抗反压能力的影响研究
刘晓伟，刘昊，张蒙正

(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：提高直扩通道抗反压能力，改善进气道／燃烧室匹配特性，是RBCC研究的重要

方向。本文研究了在隔离段出口位置布置火箭对直扩通道的抗反压能力的影响，并对比了火

箭中心和侧壁布置方式下的数值仿真结果。研究表明：火箭射流可以提高直扩通道的抗反压

能力，且抗反压上限和火箭室压呈现出较好的线性关系；火箭侧壁布置较中心布置抗反压能

力稍强；火箭侧壁布置，火箭高室压和高反压条件下，背压激波以正激波形态存在c
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Influence of RBCC rocket on resisting backpressure

ability of straight—expanded flowpath

LIU Xiaowei，LIU Hao，ZHANG Mengzheng
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Absla'aet：It is an important direction of RBCC study to improve the straight—expanded flowpath

resisting backpressure ability and the matching of inlet and combustor．The
infuence of RBCC rocket

at the isolation exit on the resisting backpressure ability of straight—expanded flowpath
is investigated．

The results of numerical simulation of two different rocket layout modes(the axes rocket and the

sidewall rocket)are contrasted．The investigation shows that the jet flow of RBCC rocket can improve

the resisting backpressure ability of straight—expanded flowpath，and the upper limit of resisting

backpressure increases with the increase of rocket combustor pressure，which
conforms with linear

relation．The resisting backpressure ability of the sidewall rocket is slightly higher than that of the

axes rocket．The backpressure shock wave exists
in a normal shock wave form，if the combustor

pressure and the backpressure of the sidewall rocket are high．

Keywords：RBCC engine；matching of inlet and combustor；ability of resisting backpressure；nu’
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0 引言

RBCC发动机利用集成于冲压流道的火箭发

动机，将不同吸气式发动机工作速域串联起来，

实现大范围吸气式模式工作，从而具有较高的综

合性能ll-zs～Ol。如何使用火箭发动机，成为RBCC

发动机的关键技术之一。

RBCC流道一般基于双模态冲压发动机流道

设计。Ma 4．0以上，双模态冲压流道具有较高的

比冲。低马赫数时，由于进气道压缩量(收缩比

或压缩角)偏大，冲压流道很难维持高的比冲性

能。因此，目前很多典型RBCC发动机流道方案

开始采用喉道面积可调的变几何技术M。低马赫

数时，发动机喉道面积增加，带来燃烧室和喉道

面积比的降低，流道型面缺少了大面积比进气道

扩张段这一结构，进气道抗反压能力降低，导致

燃烧室压力上限降低，最终导致冲压流道的比冲

降低。

和双模态冲压发动机比较，RBCC发动机多

了内置火箭发动机这一部件，利用火箭产生的高

速羽流，应该可以增加进气道的抗反压能力m。

本文就此开展了数值模拟研究，并对比了不同火

箭布置方式带来的影响。

l物理模型

研究时选取了两种RBCC火箭布置方式：中

心布置和侧壁布置，分别记为构型1和构型2，

如图l所示。两种构型均为二维结构，包括隔

离段、混合扩压段和等高段三段。隔离段等高，

两种构型总高度相等。火箭位于隔离段出口，

其轴线和冲压流道轴线平行，两种构型火箭出

口总高度相等，为0．4H，火箭型面相似。混合

扩张段上下壁面扩张角度相同。选取较长的隔

离段以模拟隔离段较厚的附面层，扩张段长度

和扩张比参考文献[7】地面直连试验模型尺寸。

混合扩张段上下壁面扩张角度相同。发动机正

常工作时，燃烧室反压引起的激波串现象发生

在隔离段和扩张段内，因此建模时未包括进气

道压缩面。

图1流道构型

Fig．1 Flowpath configuration

2计算方法及边界条件

利用FLUENT软件求解二维N—S方程，选取

SST七刊湍流模型，此模型对于逆压梯度引起的

流动分离，以及超声速气流中的激波和膨胀波现

象都具有较好的模拟准确度。采用结构化网格

(局部网格如图2所示)，网格过渡比不大于1．1，

壁面网格局部加密，近壁第一层网格距壁面约

0．05 mm。所有残差指标下降到10。以下、进出

口流量相对误差小于10‘4且变化平稳，认为数值

计算结果收敛。

二二二三=：：：：三=喇__弗■_=篡茧1_’三二：’。’。：”“”，———————=_-_-鼍■■_

喉道段入口静压72 469．6 Pa、马赫数1．7、

静温384．4 K，对应飞行马赫数3．0，高度16 km。

同一室压下，两个构型火箭总流量相等。

3结果分析

表1给出了两种构型不同火箭室压(p，)下

的反压上限∞和j)～(p。和P。分别代表构型出口

和入口静压)，由于本文数值模拟为给定背压下

的稳态流场计算， (1p和i)。的具体数值较难获

得，给出一定精度下的范围值就可满足研究需

求。可以看出，在相同火箭室压条件下，两种构

型抗反压能力接近，某些火箭工况下构型2稍

高；随着火箭室压的增加，两种构型的抗反压能
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力不断增加，增幅基本不变，即火箭室压增加

2．0 MPa， (p和i)一增加约0．4l，呈现出较好的
线性关系。

表1不同火箭室压下的抗反压上限p勿f)。。

Tab．1 Upper limit fp勿f)IⅢof resisting backpressure at

一 查!!壁堡匹!竺茎盟!壁坐垒堕鲤!卫!!墅坠堡!一．一．．
p]MPa 0．0

参考文献[7】利用高压氮气模拟火箭来流，

针对典型“直扩通道”构型，研究了火箭室压对

该构型抗反压能力的影响。结果表明抗反压能力

随火箭室压变化呈现较好的线性规律，和本文结

论一致。

图3给出沿隔离段中心线位置的沿程压力变
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化，并以人口压力P。为基准对沿程压力P做了无

量纲处理，符号“_p。‘数值”’表示出口无量纲

背压(p和。)等于该数值：对于P，=0．0 MPa的火箭

工况： 加妇J=3．86时，激波串被推出隔离段，背

压超出了两种构型的抗反压能力； (p妇J=3．73

时，构型2的激波串起始位置更靠后，构型2抗

反压能力稍强。对于p，=4．0 MPa的火箭工况，当

(p和i)=4．69时，构型1激波串已被推出隔离段，

而构型2激波串起始位置还在隔离段后段，构型

2抗反压能力强于构型l。对于p，=6．0 MPa的火

箭工况，当(p和i)=5．1l时，构型l激波串已被

推出隔离段，而构型2激波串起始位置还未进人

隔离段，构型2抗反压能力强于构型1。从图3

还可以看出，相同火箭工况和背压条件下，构型

2的激波串起始位置更靠后，说明构型2具有更

好的抗反压能力。综合而言，构型2的抗反压能

力稍强于构型1，但差别并不大，仅为隔离段入

口压力的14％左右。
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图3隔离段中心线沿程压力变化

Fig．3 Pressure variation along isolation center line
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图3也反映出，随着火箭室压的增加，相同

背压条件下(比如(pJpi)=2．76)，激波串起始位

置后移，说明火箭室压的增加提高了构型的抗反

压能力。

从图4也可以看出，对于构型1，在扩张段

中，压力一直保持震荡上升形状，即背压始终保

持为激波串形态，但对于构型2，当火箭室压较

高时，背压激波一旦到达扩张段前部，背压激波

变为一道正激波。

图4为构型2在p，=6．0 MPa火箭工况下，典

型背压时的流场马赫数分布。可以看出，由于两

侧火箭射流强度较高，在背压影响下依然能够在

扩张段前部保持高速射流状态，导致背压激波进

入扩张段前部后，仅能存在于中心流道。又因为

火箭室压较高，隔离段壁面边界层进入扩张段

后，在火箭高速射流剪切作用下被加速，低速边

界层消失，激波串存在的条件消失，超声速中心

流以一道正激波完成压缩。
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图4构型2,pI=6．0 MPa。不同背压时的马赫数分布

Fig．4 Mach number distribution at different

backpressure of model 2 as pr=6．0 Mea

4结论

对火箭发动机中心布置或侧壁布置于隔离段

出口的两种构型抗反压能力进行了研究，结果表

明：

1)随着火箭室压的增加，内流道抗反压能

力提高，抗反压上限和火箭室压之间呈现线性关

系。

2)与火箭中心布置相比，火箭侧壁布置时

抗反压能力稍强，但差别并不大。

3)火箭侧壁布置方式，当火箭室压较高时，

背压激波进入扩张段前部后，由激波串形态转变

为正激波形态。
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