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摘 要：提出了液氧／空气／甲烷DRBCC(dual rocket—based combined cycle)推进系统。在

该系统中，引射火箭和纯火箭采用液氧／甲烷补燃循环系统。在引射火箭模态，液氧／甲烷富燃

预燃过程工作，其富燃燃气作为引射源吸入和加热空气，并与空气补燃。在超燃冲压模态，

液氧／甲烷富燃预燃过程产生的燃气可以增强超燃过程或作为超燃模态的燃料，降低超燃模态

的技术难度。在纯火箭模态，液氧／甲烷闭式补燃循环系统处于全过程工作状态。因此，在

DRBCC推进系统中，引射火箭、超燃模态和纯火箭模态高度融合和兼顾，并采用单一燃料，

使液氧／空气／甲烷DRBCC推进系统具有良好的可实现性。
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An analysis of RBCC realizability scheme：DRBCC
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Abreact：A dual rocket-based combined cycle fDRBCC)propulsion system with LOX／air／methane

as propellants is proposed in this paper．In this system，the LOX／methane staged combustion cycle

system is adopted for both the ejecctor and pure rocket modes．For the rocket—ejector and scramjet

modes，the LOX／methane staged cycle runs at the half working-condition，where only the fuel—rich

LOX／methane pre—combustion process works．In the rocket-ejector mode．the fuel-rich burned hot gas

functions as the ejecting source，and thus reburns with air．In the scramjet mode，such fuel—rich hot gas

can be used to enhance the supersonic combustion or as fuel，which is helpful to reduce the technical

difficulty of scramjet mode．In the pure rocket mode，the closed-cycle system of Lox／methane staged

combustion rocket cycle works at full load state．The ejector·rocket，scramjet and pure rocket modes

in DRBCC are therefore highly integrated based on the half-load or full—load state of the

LOX／methane staged rocket cycle，and single fuel ofmethane is adopted in whole process ofDRBCC．

Such advantages are benefit to archive a well realized RBCC system．
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O引昌

依据组合形式的不同，组合循环动力主要包

括：火箭基组合循环RBCC和涡轮基组合循环

TBCC。相对而言，由于火箭基组合循环动力技

术结构简单，引射火箭相对容易实现且性能高，

同时液体火箭发动机容易实现推力控制和变工况

工作，因此，液体火箭组合循环动力技术得到了

充分重视⋯。液体火箭组合循环动力系统主要由吸

气式发动机流动通道和嵌于通道内的火箭发动机

构成，火箭发动机可以置于流道中心或者侧壁[2】。

流动通道的不同部位根据各自发挥的作用可以分

为进气道、隔离段、燃烧室和尾喷管。对于典型

的单级人轨任务，以火箭发动机和冲压发动机组

合的发动机主要经历4个工作模态：引射火箭模

态、亚燃冲压模态、超燃冲压模态和纯火箭模

态[31。组合动力系统在不同的飞行高度和马赫数条

件下启用各自性能最优的工作模态，克服了火箭

发动机和吸气式冲压发动机单一推进方式的缺点，

并且组合循环使用同一流道，降低了结构质量。

20世纪60年代，美国率先开始组合动力技

术的研究，并在90年代后受“先进可重复使用

空间运输技术计划”的牵引，进行了广泛的研

究，先后提出包括Strut-jet，A5和ISTAR等多

个包括基础科学和关键技术研究的组合发动机研

究计划【41。俄罗斯、欧洲和日本也开展了大量的

组合动力相关的研究计划醐。在国内，航天科技

集团六院、国防科技大学、西部工业大学、清华

大学等都正在开展组合动力技术的研究工作[7_101。

虽然国内外进行了大量的研究，但是目前还没有

实现组合循环动力推进的工程应用，在研制过程

中所面临的诸多基础科学问题和工程应用中的关

键技术难题还需进一步解决。为此，本文首先对

RBCC的关键技术进行了分析，在此基础上提出

一种具有良好可实珊陛的DRBCC技术方案。

1 l灌CC关键技术分析

1．1引射火箭技术

常见的液体火箭一冲压组合循环推进的结构

形式主要有两种。一种将火箭置于侧壁，高温燃

气沿着侧壁向混合室喷出，引射空气并与之混

合；另一种将火箭置于中心(或中间环状、交

错)的多个支板处，高温燃气与引射的空气进行

良好混合。前者有利于降低火箭设计难度，但不

利于良好混合和热防护，后者火箭设计难度大，

但有利于增强混合，容易提高组合推进的工作性

能。火箭嵌入内流道时，兼顾流道的流阻特性和

引射特性，一般遵循阻塞比10％～15％的原则。

为此，火箭所能装配的空间十分狭小，并在狭小

的空间中要实现燃烧和热防护。因此火箭发动机

的小型化给引射火箭的研制带来极大的技术挑

战。减少火箭发动机尺寸的有效方法是增加燃烧

室压力，其也是改善发动机性能的有效方法。

图1为冷却条件和推力大小不变情况下，推力室

气壁温随着燃烧室压力的变化关系。可以发现，

当推力室室压提高到60～70 atm时，发动机的热

流密度很高，所采用的冷却条件已经无法使燃烧

室气壁温处在材料所允许的范围。可见随着燃烧

室压力的提高，能够有效减少发动机几何尺寸，

但也会给发动机的有效热防护带来巨大的技术困

境。进一步，引射火箭发动机工作的环境更加恶

劣，其内壁面临苛刻的燃烧室热环境，同时由于

其嵌套在空气流道中，在外壁面还会遭受严重的

气动热。可见嵌套在空气流道中的引射火箭因气

动热使得其冷却问题更加严峻。因此，小型化及

其空气流道中的气动热为引射火箭的热防护带来

了严峻的技术挑战。

对某一具有30 t推力量级火箭，将其嵌入空

气流道中作为引射火箭模式工作时，其推力增益

随着飞行马赫数及火箭发动机燃烧室室压的变化

关系分别如图2。可见，把火箭发动机嵌入空气

流道中使其处于引射火箭模式工作时，组合循环

推进可以获得推力增益。在相同马赫数和同推力

量级火箭发动机条件下，推力增益随燃烧室压力

增加而减小，主要是由于引射面积减小和火箭发

动机流量减少引起的。对低室压和高推力火箭发

动机的组合方案具有高的增益性，但其引射面积

过大在结构上难以实现，同时引射火箭的性能也

比较低。因此，虽然引射火箭模式能够带来推力

增益，但受引射面积在总空气流道面积中占比不
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大于15％的限制，因此在较低飞行马赫数阶段，

其增益并不显著，特别是对较高性能的火箭发动

机。但另一方面，也可以看到当飞行马赫数大于

1．5～2之后，推力增益随飞行马赫数的增加有明

显增加，从而导致整个组合动力循环系统的推力

明显增加。这就要求嵌入空气流道的引射火箭能

够大范围调节推力，以在飞行过程中维持较稳定

的推力。因此，大的推力调节范围也给引射火箭

的研制带来了严峻的技术挑战。

x|m

图l燃烧室压力对引射火箭发动机气壁温的影晌

Fig．1 Em愆ts of chamber premwe on g髂-side w棚

tempemtIlIre of ejector rocket

可见，把火箭发动机嵌入空气流道使其处在

引射工作模式，给火箭发动机带来了分布式小型

化、热防护和大推力调节等方面的技术挑战，使

本已成熟可靠的火箭发动机技术难以直接作为引

射火箭，并使其研制难度增加。

0．0 0．5 1．O 1．5 2．O 2．5 3．O

MⅢ

图2引射火箭推力增益随燃烧室室压

和飞行马赫数的变化

Fig．2 VaCation of thrust augmentafion of

ejector rocket嘶tll combiner press叫e

and mght Mach number

1．2超燃冲压发动机技术

在组合循环动力系统中，当马赫数大于3之

后，其工作模态由引射火箭模态转为冲压发动机

模态。对冲压发动机模态，在飞行马赫数3-6范

围内，为亚燃冲压模态，技术上是成熟的。而在

飞行马赫数大于6之后，组合循环动力系统转入

超燃冲压模态，流道内实现超声速燃烧。超燃冲

压发动机的飞行马赫数上限取决于燃料的种类。

使用碳氢燃料时，发动机的工作上限一般在马赫

数8左右，而当飞行马赫数大于8之后，必须发

展氢燃料的超燃冲压发动机。美国、俄罗斯、欧

洲、日本等国正在发展马赫数6～8的超燃冲压发

动机，并且取得了大量试验数据和显著进展，如

X43A和X51的试飞成功。而对于马赫数大于8

的超燃冲压发动机的发展，目前仅有美国的相关

研究报道，技术十分不成熟。

因此，对于RBCC来讲，实现单级人轨的另

一关键技术问题是超燃冲压发动机技术的发展。

飞行马赫数6～8的超燃冲压发动机获得较为乐观

地发展，而飞行马赫数8～10的超燃冲压发动机

技术仍然是空白。而且，就目前发展来看，飞行

马赫数6—8和飞行马赫数8～10的超燃冲压发动

机所使用的燃料难以兼容，也给未来的组合循环

动力系统带来巨大挑战。因此，超燃冲压模态，

特别是高超声速飞行条件下的超燃冲压模态是组

合动力循环技术的另一瓶颈。

2可实现性的妯CC方案：DlmCC
分析

冲压发动机结构简单，具有很大的比冲，但

其无法自启动和低飞行马赫数自主飞行，通常需

要助推火箭，如图3(a)所示。相对冲压发动机，

起飞阶段助推火箭比冲远较低，影响了整个动力

系统的性能。为此，人们提出了如图3(b)的

RBCC方案，即把助推火箭嵌入冲压发动机流动，

使其一方面作为起飞的动力，同时又能作为空气

流道的引射源，使冲压模态在0～3飞行马赫数段

也能工作，从而使整个动力系统在该飞行马赫数

区间也具有好的性能。

但是，由图2可以看出，在起飞阶段RBCC
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引射模态的推力增益并不显著，即在该阶段推力

主要由引射火箭自身提供。一方面在起飞阶段推

力需求最大，另一方面在此阶段的引射火箭增益

并不显著，同时将引射火箭嵌入空气流道又给该

火箭的研制带来了分布式小型化、热防护和大范

围变推的严峻技术挑战，使其成为发展RBCC技

术的瓶颈之一。考虑到助推火箭技术十分成熟，

为此在提高性能和可实现性之间平衡，提出了如

图3(C)所示的DRBCC方案：把图3(a)的助推

火箭没有全部移至空气流道，只是把一部分嵌入

空气流道。这样既兼顾了改善推进系统性能，又

降低了引射火箭的推力需求，从而极大地缓解了

引射火箭小型化、热防护和大范围变推所带来的

技术挑战。因此，对DRBCC来说，在起飞阶段

的推力由技术十分成熟的助推火箭和研制难度大

大降低的引射火箭提供，这两类火箭动力是完全

独立的两个系统，从而使DRBCC在引射火箭模

式具有良好的可实现性。

F

Ho

(a)冲压动力系统 (b)RBCC (C)DRBCC

图3冲压动力系统。RBCC和DRBCC动力系统示意图

Fig．3 Schematic diagrams of the propulsion systems of scramjet,RBCC and DRBCC

假设基于DRBCC推进系统的运载器起飞阶

段的推力需求为F，助推火箭的推力为R，引射

火箭本身推力为R，则三者之间满足：

F=FI+卿F2 (1)

式中aF为引射火箭的推力增益系数。定义a为助

推系数，表示助推火箭推力在运载器起飞阶段总

推力中所占的比例，即：

a=Fl／F (2)

假设助推火箭比冲为匕，，引射火箭自身比冲

为匕：，则起飞阶段DRBCC推进系统比冲，印为

鼻2画百赢¨一z。印—。—：：：；：ji：：i；ji—i：：。：：——。yjil8—1 1叩2

可见，当助推系数为1时，则是纯助推模

式，比冲即为助推火箭的比冲；当助推系数为0

时，则是纯引射火箭的模式，比冲为引射火箭的

比冲。对DRBCC，在起飞阶段其助推系数介于0

和1之间，由(3)式可以看出由于ar，。p2×。。，，

其比冲也介于助推火箭比冲和引射火箭比冲之

间，即大于纯助推模式的，但小于纯引射火箭模

式的，取得了比冲的改善，只是没有纯引射火箭

模式的大，但却大大减少了引射火箭本身的推力
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需求，由纯引射火箭模式的Ha，，变为助推加引

射双火箭模式的(1-a)Ⅳ卿。可见，DRBCC助

推加引射双火箭模式既能改善推进系统的比冲，

同时又能大大降低引射火箭的推力量级，使其分

布式小型化、热防护和大范围变推的严峻要求大

大降低，从而可实现性大大提高。

图4给出了DRBCC起飞阶段比冲增益随助

推系数和引射火箭推力增益的变化。可见，引射

火箭推力增益系数越小，采用助推加引射双火箭

模式所带来的比冲增益损失越小(图4中带实心

黑色方块曲线斜率最小)。可见在引射火箭推力

增益不是很大的情况下，采用助推加引射双火箭

模式能显著降低引射火箭自身推力需求，又不至

于带来较大比冲损失，是十分合理的方案。由图

2可看出，引射火箭增益在飞行马赫数0～1．5范

围较小，而后会随飞行马赫数的增加显著增加。

因此DRBCC助推加引射双火箭模式的工作区间

可取为飞行马赫数0—1．5范围。在飞行马赫数1．5

之后，由于引射火箭增益显著增加所带来的引射

火箭自身推力大范围调节的需求可以部分通过关

闭助推火箭来实现，从而助推加引射双火箭模式

还可以大大减小了引射火箭推力调节范围。

图4 DRBCC起飞阶段比冲增益随助推系数和

引射火箭推力增益系数的变化

Fig．4 Variation of specmc impdse

augmentafion with boost c仳mcient and

thrust augmentafion c∞mcient of ejector

r∞ket during take—off stage of DRBCC

作为引射火箭，一方面自身能够产生推力，

另一方面需要有很强的引射能力，能够吸人大量

的空气。而将空气引射进来之后，其关键是要对

空气加热，否则相对引射火箭本身不仅不会产生

推力增益，还会削弱推力。引射空气量和空气加

热量决定了引射火箭的增益。而对引射空气的加

热有两种途径：一是给引射空气中投入燃料并燃

烧；另一种是利用引射源的高温工质和引射空气

充分掺混来加热。由于引射空气是氧化剂，因此

如果引射火箭的工质是富燃燃气，则其既可以引

射空气，同时也可以兼顾掺混和燃烧两种加热方

式。因此，在DRBCC中，将引射火箭定位在富

燃工作状态，其燃烧室温度相对正常火箭发动机

燃烧室温度要低。研究表明降低引射火箭工质总

温，会使引射火箭的推力增益减小，但影响不显

著。考虑到马赫数大于10以后的纯火箭模式要

保证高性能，为此，作为DRBCC引射火箭的必

然选择是富燃预燃一补燃闭式循环系统。对液氧／

煤油推进剂组合而言，现有的技术是富氧预燃一

补燃闭式循环系统，因此液氧／煤油高压补燃发动

机技术难以为DRBCC采用。而液氧／煤油富燃预

燃一补燃闭式循环系统因为煤油积炭和结焦无法

实现。对氢氧发动机而言，我国现尚无预燃一补

燃循环技术，同时由于其较低的密度比冲，也不

适合选择液氢，液氧火箭发动机作为引射火箭。基

于这些考虑，一种可行的或者最佳的选择是采用

液氧／甲烷富燃预燃一补燃火箭发动机作为引射火

箭。在DRBCC推进系统中，该火箭发动机有两

个工作方式，一种是液氧／甲烷富燃预燃半状态工

作方式，其产生富燃燃气作为引射源、加热源和

燃料源实现DRBCC的引射模态，此时主燃烧室

液氧补燃过程不工作；另一种是液氧／甲烷富燃预

燃一补燃火箭发动机全状态工作方式，此时处于

DRBCC的纯火箭模态。因此，本文提出的是一

种液氧／甲烷富燃预燃一补燃火箭发动机基的双火

箭组合动力循环系统。双火箭的含义体现在两个

层次，一是在运载器起飞阶段(马赫数0～1．5范

围)，以助推火箭和引射火箭两种火箭推进方式

工作；二是作为引射火箭的液氧／甲烷分级燃烧发

动机有两个工作状态，即：液氧／甲烷富燃预燃半

状态工作方式和液氧／甲烷富燃预燃一补燃火箭发

动机全状态工作方式。
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表1给出了液氧甲烷富燃预燃一补燃火箭发

动机系统，其富燃预燃过程在不同富燃条件下的

富燃燃气组成。由表可以看出，在富燃条件下液

氧／甲烷富燃燃气中产生了可观的氢气成分。大量

研究表明，在超燃条件下，烃类燃料中添加氢气

成分，能够大大改善烃类燃料的燃烧特性，大大

缩短其着火延迟，从而更加容易在超音速气流中

实现高效稳定燃烧。因此，在本文提出的液氧／甲

烷富燃预燃一补燃火箭发动机的双火箭组合动力

循环系统中，作为引射源的液氧／甲烷富燃预燃引

射工作方式不仅在DRBCC的引射模态可以工作，

在DRBCC超燃模态也可以工作，特别是在高超

声速飞行阶段的超燃模态，主要利用其产生的富

氢燃气来大大改善超燃冲压发动机的燃烧特性，

大大降低超燃冲压发动机研制的技术难度。对飞

行马赫数8。10范围来说，超燃冲压发动机燃烧

室中空气的压力约介于2 000—10 000 Pa，温度介

于1 200～1 500 K。分别采用温度介于300～500 K

的纯氢气、温度介于300～500 K的纯甲烷和表1

所示的富燃燃气与温度介于1 200—1 500 K的空

气配置成压力介于2 000～10 000 Pa具有化学当

量比的可燃混气，其着火延迟随着燃烧室空气温

度的变化如图5所示。可以看出，液氧，甲烷富燃

燃气可以获得和氢气燃料相当的燃烧特性。因

此，以液氧／甲烷富燃燃气为燃料，可以在马赫数

8～10飞行段实现与氢气燃料相当的燃烧特性。由

此可见，本文所提出的DRBCC推进系统，可以

实现单一燃料工作状态，即：甲烷。

表1 LCH4／LOX富燃燃气特性

Tab．1 Characteristics of LCH几OX fuel-rich burned gases

，H、(300一500 K)

▲CH f300 500 K)

ll 00 l二I)(1 300 1 4【】【l I)00 6U0

Air temperature／K

图5氢气、甲烷和液氧，甲烷富燃燃气

3种燃料着火特性比较

Fig．5 Comparisons of ignition characteristic ofhydrogen，

methane and LOX／methane fue卜rich burned gas

进一步，对RBCC和DRBCC推进系统进行

了比较，如表2所示。在RBCC推进系统中引射

火箭从0到3马赫数工作，鉴于前文的分析，引

射火箭技术面临很大的技术挑战，难以在短时间

内取得突破。在马赫数为6～8范围内，煤油基碳

氢燃料的超燃冲压发动机仍然有待突破和成熟，

处于空白状态。在马赫数8以上的氢燃料的超燃

冲压发动机技术目前尚处于空白状态。因此，

RBCC推进系统面I临许多具有挑战性的技术瓶颈

有待解决，在较长一段时间难以实现。同时，

RBCC推进系统中，不同模态之间的燃料难以相

互兼容和统一，也给未来RBCC技术的发展带来

极大的困难。

而本文提出的DRBCC推进系统则充分利用
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表2 RBCC和DRBCC推进系统比较

Tab．2 CompaH∞n between RBCC and DRBCC propdMon systems

了小推力引射器的可实现性和高速条件下引射

火箭的引射性能高等特点，提出在0～1．5马赫数

采用引射火箭与助推火箭同时工作的方式。在

1．5～3马赫数由于引射性能的显著提升，通过保

留嵌入流道内部的引射火箭工作模式，同时关

闭助推火箭的方式提升推进系统性能和平衡推

力控制的需求。因此，这一方案在保证推进系

统性能的同时充分利用了现有助推火箭的成熟

技术，并大大降低了引射火箭的技术难度。除

此以外，在推进剂的选择方面还统一了引射火

箭、火箭和冲压发动机的燃料——甲烷。甲烷／

空气超燃冲压发动机相对煤油燃料的超燃冲压

发动机在研制难度上有优势，另外通过嵌入空

气流道的液氧／甲烷富燃预燃气可以增强超燃冲

压发动机中的超音速燃烧过程，特别是高马赫

数飞行条件下其具有和氢气燃料相当的燃烧特

性，从而可以大大降低DRBCC推进系统中超燃

模态的技术难度。因此，在DRBCC推进系统

中，引射火箭动力系统、冲压发动机动力系统

和火箭动力系统进行了全飞行马赫数的融合和

兼顾，从而使其可实现性大大增强。

3结论

基于RBCC关键技术，提出了一种双火箭基

组合循环动力系统一DRBCC，给出了推进系统比

冲、工作模态及其技术现状的可实现性分析，为

发展可实现性的组合动力提供了新的技术途径。

在DRBCC引射火箭模态，液氧甲烷预燃过

程工作，而液氧补燃过程不工作，预燃产生的高

温高压燃气驱动引射火箭模式工作。在DRBCC

超燃冲压模态，引射火箭仍然可以半过程工作，

辅助超燃模态实现高效稳定燃烧，降低超燃冲压

发动机研制难度。在高飞行马赫数的超燃模态阶

段，可以把引射火箭半过程工作产生的富燃燃气

作为燃料实现飞行马赫数8～10段的超燃模态。在

纯火箭模态，液氧／甲烷预燃一补燃闭式循环发动

机处于全过程工作状态，实现高性能火箭模态。

可见，引射火箭采用液氧甲烷预燃一补燃闭式循环

系统，其半过程和全过程两个工作模态可以实现

引射火箭、超燃模态和纯火箭模态的融合和兼顾，

同时可以实现DRBCC全过程燃料的统一。

(下转第13页)
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就液氧／甲烷富燃预燃一液氧补燃发动机而言，

其本身也是目前世界航天强国火箭动力发展的重

要方向。因此，本文提出的DRBCC方案，将液

氧／甲烷火箭发动机和RBCC组合循环两个优势方

向相融合，不仅有利于获得一种具有可实现性的

RBCC组合循环动力系统，而且也会极大地促进

先进液体火箭发动机动力系统的发展。
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