
第42卷第2期

2016年4月

火箭推进

JOURNAL OF ROCKET PROPULSION

V01．42．№．2

Apr．2016

RBCC发动机纯火箭模态流场数值仿真研究
张留欢，南向军，张蒙正

(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：基于某火箭基组合循环(RBCC)发动机结构及气动参数开展了飞行高度30 km、

飞行速度8 Ma时，发动机纯火箭模态三维流场数值仿真。对进气道、燃烧室、尾喷管、火箭

发动机等组件流场结果进行分析，并计算了发动机总体推力。结果表明：纯火箭模态下，

RBCC发动机进气道存在气流分离，喉部总压恢复系数约为0．34；燃烧室存在两股气流掺混，

二级进出口总压损失约38．5％；二级燃烧室流场结构复杂，使得尾喷管入口截面气流参数分

布不均，其总压畸变值为0．648；纯火箭模态下该RBCC发动机轴向推力约1 700 N。
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Numerical simulation for flow field in pure rocket

modality of RBCC engine

ZHANG Liuhuan，NAN Xiangjun，ZHANG Mengzheng
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Abstr∽t：Based on the structure and gasdynamic parameters of a rocket based combined cycle

(RBCC)engine，the 3D flow field numerical simulation for pure rocket modality of engine was

performed under the flight conditions with altitude of 30 km and flight velocity
of 8 Ma．The flow

fields in air intake，combustor，nozzle and rocket engine are analyzed．The total thrust of the engine is

calculated．The results show there is airflow separation in the air intake in the pure rocket modality，

and the total pressure recovery coefficient at throat is about O．34．The air from air intake and the gas

from rocket have interaction(mixture loss，shear loss，shockwave loss)，which leads to the loss of

kinetic energy．The loss of total pressure at entrance of secondary combustor is 38．5％．As the

structure of flow field at secondary combustor is complicated．the distribution of air flow parameters

at the entrance of nozzle are non．uniforlTl．The value of total pressure distortion is 0．648．The axial

thrust of RBCC engine in pure rocket modality iS about 1 700 N．
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0 引言

火箭基组合循环发动机(RBCC)作为天地

往返运输、临近空间飞行器动力系统之一，已得

到广泛的重视与研究11．3I。RBCC动力具有工作包

线范围宽的特点，可工作于引射、亚燃、超燃和

纯火箭等模态㈣。其中，在飞行高度30～60 km，

飞行马赫数8以上，空气动压很小，冲压模态已

不能满足动力需求，发动机转为纯火箭模态。此

时，为减小大气层内空气阻力，可将发动机进气

道打开，火箭发动机燃气喷流与来流空气在燃烧

室内相互作用，由尾喷管排出产生推力。

E．A．Luke等建立了RBCC引射模态数值计

算模型，较好地捕捉到油气扩散混合过程17】；

Toshinori Kouchi等进行了RBCC亚燃模态燃烧

室直连试验，发现增加燃烧室二级喷油可适当

减小火箭推力室和喉道位置的热负载而不减小

推力ISl；Masatoshi Kodera等开展了RBCC超燃冲

压模态的流场数值仿真，认为在其研究的特定燃

烧室扩张段喷油不会提高发动机推力19|；何国强

等开展了RBCC引射、冲压模态的数值模拟工

作，研究了不同燃烧室构型对引射能力以及支板

火箭出口参数对燃烧特性的影响等110一，I。目前，

关于RBCC纯火箭模态的国内外公开文献较少。

基于某RBCC发动机构型开展了飞行高度30 km、

飞行马赫数8条件下RBCC纯火箭模态三维流场

数值仿真研究，可供后续发动机设计研究参考。

1结构及气动参数

本文研究的某构型RBCC发动机主要包括：

前体一体化三楔压缩进气道、两级矩形燃烧室、

非对称尾喷管、火箭发动机推力室等组件。发动

机全长4．5 m，最大宽度0．5 m。图1给出了

RBCC结构布局示意图．
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图l RBCC结构布局示意图

Fig．I Structural layout of RBCC

在飞行高度30 km及飞行马赫数8条件下，

RBCC发动机气动参数见表l。

表1 RBCC飞行工况参数

Tab．1 Parameters under flight condition

of RBCC engine

参数 数值

飞行高度／kin

飞行速度

环境静压／Pa

环境静温／K

火箭发动机燃气总压／MPa

火箭发动机燃气总温／K

2数值仿真

基于RBCC发动机结构与工况参数，采用

CFD软件开展了飞行高度为30 km，飞行速度为

8 Ma及飞行攻角为00时，RBCC发动机纯火箭模

态下三维流场数值仿真，获得了发动机内流道流

场结构及总体推力性能。

2．1计算模型

采用ICEM软件建立了RBCC发动机三维流

场计算模型。为减小计算量，取一半结构作为计

算对象。下图给出了发动机流场计算模型及边界

条件。其中，进气道远前方来流边界设为压力远

场，火箭发动机人口设为压力人口，尾喷管出口

环境边界为压力远场，远场出口边界为压力出

口，中间面设为对称面：同时，对壁面附近及流

场结构复杂的区域进行了网格加密，以捕捉流场

关键结构。计算模型网格量在115万左右。

图2 RBCC发动机计算模型

Fig．2 Calculation model of RBCC engine
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2．2计算方法

采用FLUENT软件开展RBCC发动机流场数

值仿真。计算采用有限体积法，求解方法为基于

密度的隐式求解法，采用Sutherland公式计算分

子粘性系数，壁面取绝热无滑移和固体边界条

件，壁面附近采用标准壁面函数处理，湍流模型

采用RNG(Re—Normalization Group)后一s湍流模

型。空间离散方法为二阶迎风格式，以提高精

度。计算过程中，监测流量、动量、能量等残差

数量级降至10。以下，认为迭代达到收敛。

2．3结果及分析

数值仿真获得了进气道打开条件下RBCC发

动机进气道、燃烧室、尾喷管、火箭发动机等部

件截面的流场特性以及纯火箭模态下发动机总体

推力性能。

在纯火箭模态，进气道处于非设计点工作状

态。图3给出了纯火箭模态下RBCC发动机进气

道对称面流场马赫数分布结果。图中显示，沿着

气流流动方向，进气道压缩面附近的马赫数逐渐

降低，气流压缩减速，且压缩面激波角度较小，

3个楔面产生的斜激波均打在唇口内部。在肩点

由于唇口激波诱导产生了较大的分离包，进气道

此时的总压损失较大。计算结果显示，进气道喉

部总压恢复系数约为0．34。

■■l 一
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图3进气道流场马赫数图

Fig．3 Mach number contour of flow field at air intake

图4给出了RBCC发动机燃烧室(不考虑二

次燃烧)流场马赫数分布。由于激波和喷油支板

的影响，气流马赫数在隔离段和一级扩张段内逐

渐降低。二级扩张段流道面积突然增加，冲压流

道空气气流与火箭发动机燃气气流相互作用。火

箭发动机出口气流膨胀程度相对较大，气流马赫

数大于4，而空气流马赫数较低，两者之间形成

速度剪切层。由于冲压流道气流相对静压较高，

在两者气流压差的作用下，火箭燃气流中产生斜

激波。激波后气流开始掺混。同时，由于此斜激

波打在二级扩张面上，激波与附面层相互影响，

在壁面附近产生分离包。

i 。史板 。
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图4燃烧室流场马赫数图

Fig．4 Mach number contour of flow field in combustor

图5给出了尾喷管入口截面及对称面的流场

马赫数分布。由于火箭与冲压流道气流相互作

用，在短距内无法掺混均匀，使得燃烧室出口即

尾喷管人口截面气流参数分布不均匀，这将对喷

管的推力性能产生消极影响。根据文献[14】计

算方法，此时尾喷管人口总压畸变值为0．648。

在对称面，整体上气流呈膨胀加速趋势。不过，

由于人口气流非均匀影响，使得流场上部区域马

赫数小于下部区域，且两区域之间形成速度剪切

层。喷管出口气流处于过膨胀状态，导致在上壁

出口附近形成斜激波，且由于气流马赫数分布不

均匀，激波呈弯曲结构。
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图5尾喷管入口及对称面流场马赫数图

Fig．5 Mach number contour of flow field at nozzle

entrance and its symmetrical plane

图6给出了火箭发动机水平对称面的流场马

赫数分布结果。由于静压较高，火箭发动机m口

气流向两侧扩张。由于扩张角度有限，在两侧台

阶角区形成低速流动区域(马赫数约为0．35)。
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由于发动机两侧固壁的影响，火箭发动机喷流在

壁面形成斜激波，激波后马赫数降低(马赫数约

为2．85)。这使得尾喷管入口上部区域马赫数较

低。进入尾喷管后，气流加速膨胀(马赫数约为

5．4)。在喷管出口区域由于斜激波影响，马赫数

降低至4．3。燃烧室内形成的斜激波结构使得火

箭发动机喷流产生一定的动能损失，且部分导致

尾喷管人口截面流场参数不均匀。
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图6火箭发动机喷流马赫数图(对称)

Fig．6 Mach number contour(symmetry)of

rocket engine jet stream

图7给}H了RBCC发动机对称面流场马赫数

分布及上下壁面沿程静压分布图。

图7 RBCC发动机对称截面流场马赫数

及壁面沿程压力分布

Fig．7 Mach number contour of flow field in

symmetrical section and distribution of static

pressure along wall of RBCC engine

可以看到，进气道处于起动状态。由于火箭

发动机喷流，二级燃烧室竖直截面流场马赫数分

布不均匀，导致尾喷管截面马赫数分布不均匀。

沿来流方向，由于进气道三楔压缩作用，上壁壁

面静压呈台阶状上升。进气道出口静压升至

0．013 MPa附近。在燃烧室由于支板、火箭喷流、

斜激波结构的影响，上、下壁面沿程出现多次波

动。进入尾喷管后，下壁面静压逐渐降低，上壁

由于斜激波影响，静压出现上升。

式(1)为RBCC发动机推力F的计算公式。

肚豫～。拟。。(P。-po)一m。‘Vo (1)

式中：茄为气体质量流量；l／为轴向速度；A为

截面在竖直方向上的投影面积；P为静压；下标

e表示出口截面；0表示来流空气参数。

由式(1)提取RBCC发动机进出口参数，对

纯火箭模态下RBCC发动机轴向推力进行计算。

结果显示，RBCC发动机轴向推力约为

l 700 N。数值仿真结果显示，在二级燃烧室进口

平均总压约2．6 MPa，经过与火箭发动机燃气相

互作用，至燃烧室出口平均总压约为1．6 MPa，

总压损失近38．5％。

综上，在纯火箭模态，RBCC发动机进气道

正常工作，但肩点存在气流分离；燃烧室气流与

火箭发动机喷流相互作用，存在动能损失，且导

致截面参数分布不均匀，这进一步影响到尾喷管

气流均匀膨胀；喷管出口气流处于过膨胀状态，

流场存在斜激波。此时，该RBCC发动机轴向推

力约为1 700 N。

3结论

1)纯火箭模态下，RBCC发动机进气道处于

非设计状态，其肩点存在气流分离，喉部总压恢

复系数约为0．34。

2)纯火箭模态下，RBCC发动机燃烧室冲压

流道空气与火箭发动机燃气相互作用(掺混、剪

切损失，激波损失等)，二级燃烧室进出口总压

损失约38．5％。

3)纯火箭模态下，RBCC发动机二级燃烧室

流场结构复杂，使得尾喷管人口截面气流参数分

布不均，其总压畸变值为0．648。

4)在飞行高度30 km、飞行速度8 Ma、纯火

箭模态下，该RBCC发动机轴向推力约为1 700 N。
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