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摘 � � � 要: 运用理论分析和实验研究相结合的方法对火箭引射模态下实现热力壅塞进行了研究. 建立了用

于实现热力壅塞可行性分析的理论模型,分析了燃烧室通道面积变化规律、加热方案、一次火箭与二次流掺混

后的气流参数等对实现热力壅塞的影响,提出了判别能否实现热力壅塞的临界马赫数准则.理论计算和实验

研究结果表明,碳氢燃料发动机在地面静止状态下难以实现热力壅塞,在一定飞行状态下可以实现热力壅塞.

通过地面直连实验实现了来流马赫数为 1. 2 条件下的热力壅塞及其主动控制, 壅塞位置的调节范围达到了燃

烧室长度的 1/ 4.
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An investigation of thermal choke in rocket ejector mode
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( School of Ast ronautics, Northw estern Poly technical U niv er sity, Xi� an 710072, China)

Abstract: Thermal choke act ive contro l in ro cket ejecto r mode and ramjet mode w as in�
vest ig ated theoret ically and experimentally for the integ ral design o f RBCC engine. Theoret ic

model for possibility analysis of realizing thermal choke w as set up. T he ef fect of combusto r

geometry, heat adding scheme, f low parameters o f the primary and secondary m ixture on

thermal choke w as analyzed. A principle of crit ical M ach number for determining the possi�
bility o f reaching thermal choke w as proposed. Both theo retical results and experimental re�
sults show that it � s dif f icult to reach thermal choke at sea level stat ic for HC�fueled RBCC

engine, w hile it becomes mor e easily under some flight conditions. Thermal choke w ith ac�
t ive control w as achieved under the f light Mach number 1. 2 on the direct�connect ing test fa�
cilities of NWPU, w ith the adjustable range up to one quarter of the combustor length.

Key words: aero space propulsion sy stem ; r ocket based combined cycle ( RBCC) ; rocket

ejecto r mode; thermal choke

� � 作为新一代可重复使用运载器动力系统备选
方案,火箭基组合循环 ( Rocket Based Combined

Cycle, RBCC)发动机将传统火箭发动机的高推重

比和传统吸气式发动机的高比冲等优点有机的组

合在一起,具有很大的发展前景
[ 1�3]

. RBCC 发动

机在大气层内的工作过程中主要经历火箭引射模

态(Ma= 0~ 2. 5)、亚燃模态( Ma= 2. 5~ 5. 5)、超

燃模态(Ma= 5. 5~ 12) , 当大气比较稀薄发动机

难以产生足够的推力时转入纯火箭模态工作. 为

了有效减轻结构质量、减小结构尺寸, RBCC 采用

了高度一体化的发动机流道设计技术, 但不同模

态对流道的结构设计要求存在差异. 为了避免采

用可变几何结构方案所带来的系统复杂性提高、

结构质量增大问题, 研究人员提出了热力壅塞主
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动调节技术[ 1�3] . 其基本思想是,通过合理安排燃

料的喷注方案在扩张通道内实现热力壅塞(气流

马赫数 Ma= 1) ,以热力喉道代替物理喉道来实

现最佳的发动机性能, 同时通过调节燃料喷注方

案实现热力壅塞位置的人为可控, 进而调节发动

机性能.对于需要进行热力壅塞主动控制的火箭

引射模态和亚燃模态来说,能否通过加热气流有

效的实现热力壅塞成为整个研究的关键.本文选

择碳氢燃料的 RBCC 发动机为研究对象,对火箭

引射模态下在扩张通道内实现热力壅塞的基本条

件及其影响因素进行研究, 为进一步开展 RBCC

发动机实验研究和 RBCC 发动机流道一体化设

计提供指导和参考依据.

1 � 基本研究方法

对于如图 1所示的 RBCC 发动机性能分析

简图,在 DAB燃烧组织模式 [ 4]下,发动机燃烧室

可进一步划分为掺混区和燃烧区. 考虑变截面积、

壁面摩擦、加热以及加质等因素,基于流动方向上

的准一维流动问题[ 5] 建立如下方程:

dMa
Ma

= C1F (1)

其中, dMa/ Ma称之为气流的加速幅度,较大的取值

表明易于在较短的区间内达到壅塞, F为驱动势
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�为气体的比热比, � 为燃烧室通道横截面积, T t

为气流总温, f 为壁面摩擦系数, D 为燃烧室通道

的水力直径, �m 为气流加质质量流率.

对于燃烧室入口为亚声速流动的火箭引射模

态来说 C1 > 0, 要实现纯扩张通道内流动的加速

以达到热力壅塞必须保证 F> 0. 由此可得如下导

出式:
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其中, p t 为气流总压, cp 为气流的比定压热容, W

为通道宽度,  为通道扩张角度.
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则单位体积内的实际加热量可表示为

 Q = y Q cr (4)

其中变量 y 称之为加热量系数, 表示实际加热量

与临界加热量之比, 从公式来看 y 为通过加热实

现热力壅塞的决定性变量. 当 y 增大时, 单位区

间内的加热量  Q、驱动势 F以及气流的加速幅度

dMa/ M a也随之增大,从而易于达到壅塞.

这样,针对给定的燃烧室入口气流参数,由公

式( 1) ~ ( 4)可获得在不同加热量系数条件下, 达

到壅塞状态所对应的气流参数和需要满足的加热

条件.然而,上述公式仅能从数值上对达到热力壅

塞的可能性进行分析,能否真正实现热力壅塞(即

可行性)由以下参数所确定的约束条件所决定:

1) 加热后的气流总温 T t

任意一个燃烧体系, 必然存在其绝热燃烧温

度的上限 T t, max , 火箭引射模态下的 RBCC 发动

机也不例外.当发动机工作状态同时满足三个条

件时,燃烧温度达到理论最大值 T t, max : !)一次火

箭处于化学恰当比工作, ∀)发动机的引射比 !达

到最小(实验研究
[ 4]
和数值计算

[ 8�9]
表明 !min约为

2) , #)燃料在发动机内实现完全燃烧. 当飞行马

赫数逐渐增加时,引射比 !逐渐增大,燃料的理论

图 1� RBCC 发动机性能分析简图

Fig . 1 � Sket ch of RBCC eng ine
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燃烧温度上限将不断降低.通过热力计算可以获

知,碳氢燃料在火箭引射模态下的理论燃烧温度

上限为 T t, max = 3 000 K. 按照公式( 1) ~ ( 4)分析

热力壅塞时, 必须保证壅塞时的气流总温 T t <

T t, max , 否则对应的加热方案不可行.

2) 燃料总需求量 �mf

根据发动机燃烧室入口的空气流量 �m air可确

定燃料消耗量的理论上限 �mf, max = �mair / ∀, 其中 ∀

为空气与燃料的化学恰当比. 如果计算得到的燃

料总需求量超过该理论上限, 则所提出的加热方

案不可行,也即必须满足 �mf ∃ �mf, max .

3)加热区间的长度 L

作为一个合理可行的燃烧组织方式, 燃料的

燃烧放热必定在某一合理范围( L min ∃ L ∃ L max )内

实现.过短的燃烧区间将无法实现燃料的高效燃

烧,而过长的燃烧区间则会导致发动机尺寸过大,

难以满足总体设计要求.根据现阶段的研究结果

取燃烧室长度 Lmax = 2� 0 m,燃烧反应区间的下限

Lmin则由燃料按照最大反应速率实现完全燃烧时

气流所经过的距离所决定,其估算方法为

Lmin =
�mf

#
 
�A

(5)

其中�#表示燃料的最大化学反应速率, 单位为

kg / ( s  m3
) ; A 为燃烧室的平均横截面积, 单位

为 m2 .

在此对式( 5)的来源予以简单说明,假设燃烧

室内气流参数均匀、各点处的化学反应速率一致,

按照如下基本关系式进行推导即可获得式( 5)

�#V ∃t = %V

%V = �m f∃t

V = AL

L = u∃t (6)

其中, V 为反应区间对应的燃烧室容积, ∃t 为实

现完全燃烧所需的时间, %为燃烧室内气流密度,

u为气流速度.

2 � 各参数对实现热力壅塞的影响

2. 1 � 燃烧室通道面积变化规律

从公式( 3)可以看出,扩张角度  减小时所需

要的临界加热量逐渐降低.当  = 0时临界加热量

 Q cr< 0,而加热、壁面摩擦、加质等因素确保了等

直通道内必有 F> 0,这表明等直通道内气流处于

不断加速状态, 而且与纯扩张通道相比其加速幅

度 dMa/ M a 也要大许多, 从而非常易于达到壅

塞.由公式( 2)和 ( 3)可知, 当  增大时驱动势减

小、气流的加速幅度减小、临界加热量增大,这均

导致实现热力壅塞所需要的燃料流量及加热区间

长度增加.

针对相同的初始气流参数(Ma0= 0� 7, p t, 0=

0� 35 MPa, T t, 0= 1 660 K)及单位容积内加热量

 Q= 5 000 J/ ( s  m3 ) ,对不同燃烧室扩张角度下

达到热力壅塞时的气流参数进行了计算分析, 结

果如图 2所示.按前文所提出的可行性约束条件

可得,图中计算结果可实现热力壅塞的判别标准

为 T t < 3 000 K, �mf ∃ 79 g/ s, L ∃ 2� 0 m. 可以看

出,过大的燃烧室扩张角度将导致无法实现热力

壅塞.

因此, RBCC发动机燃烧室以采用较小的扩

张角度为宜.在发动机流道一体化设计中,为了达

到与超燃模态相匹配的目的, RBCC 发动机燃烧

室设计为%多级小角度扩张构型&较为合适.

2. 2 � 加热方案

公式( 2)表明在没有加热与加质等作用的条

件下,扩张通道内的亚声速流必有 F< 0,也即气

流马赫数逐渐偏离壅塞( Ma< 1) , 对实现热力壅

塞非常不利. 因而, 需要尽可能将加热位置前移,

在气流马赫数较高的条件下组织燃料的二次燃烧

进而实现热力壅塞. 但二次燃烧的位置过于靠前

将影响上游流场,造成空气引射量减少、发动机性

能下降 [ 5] ,极端情况下可能出现破坏上游流场、造

成发动机工作不正常的现象. 根据加热量系数 y

的定义可知, 提高单位区间内的加热量(即增大

y )有助于在较短的流道长度内令马赫数达到壅

塞值.

图 3显示了不同的加热方案(改变加热量系

数 y )对实现热力壅塞的影响,其中气流初始状态

参数为 Ma0 = 0� 7, p t, 0 = 0� 35 MPa, T t, 0 = 1 660

K.由图 3可以清楚的看出随着 y 的增大燃料消

耗量、加热区间长度和气流总温的计算值均不断

降低,其取值由不合理逐渐下降至易于实现的合

理值,这与理论分析的结论相一致. 但是 y 过大

将导致燃料消耗量、加热区间长度和气流总温的

计算值过低,在实际过程中难以实现.

总的说来,提高单位区间内的加热量有助于

减小实现壅塞所需要的流道长度, 这无疑会降低

发动机结构质量提高飞行器有效载荷. 对于燃烧

组织技术来说,这就需要采用高燃烧热、高反应速

率的燃料,并相对集中的组织燃烧放热.
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图 2 � 燃烧室扩张角对实现热力壅塞的影响

F ig. 2� Effect of expanding ang le on thermal choke

图 3 � 加热方案对实现热力壅塞的影响

Fig . 3 � Effect of heat adding scheme on thermal choke

2. 3 � 气流状态参数

尽管气流马赫数越接近 1越容易实现壅塞,

但保证气流持续加速所需要的临界加热量却随

Ma呈现先增大后减小的趋势. 由图 4可以看出,

q(Ma) / C2 随 Ma 呈现先增大后减小的趋势, 在

Mapeak = 0� 55时达到最大(达到最大值点的马赫

数 Mapeak随气体比热比的变化不明显) .由于实现

热力壅塞所需要的加热量受图中 Ma= Ma0 和

Ma= 1之间的区域所控制, 因而在 Ma> 0� 55时
通过加热实现热力壅塞所需要的加热量将明显小

于 Ma< 0� 55时所需要的加热量.

由公式( 3)可以看出,临界加热量  Q cr随气流

总温、总压的升高而增大.在发动机实际工作过程

中,随着来流捕获量的增加和一次火箭逐渐节流,

一次流和二次流的混合流总温总压都将逐渐下

降,实现热力壅塞所必需的加热量随之减小, 从而

使实现热力壅塞变得相对容易, 本文对飞行状态

下实现热力壅塞所开展的理论分析与实验研究充

分证明了这一结论.

图 4 � 随 q( Ma) / C2 随 Ma 的变化规律

F ig . 4 � q( Ma) / C2 vs. Ma

3 � 地面静止状态下实现热力壅塞

参考目前所开展的实验研究[ 4] 和数值计算[ 9]

工作,对煤油为燃料的 RBCC发动机在地面静止

状态下实现热力壅塞的可行性进行了研究,发动

机构型可参考文献[ 4] .根据实验给定一次火箭总

温 2 500 K,总压 3. 5 MPa. 由目前的实验和 CFD

结果得知, 二次流在燃烧室入口马赫数 Ma int =

0� 3~ 0. 4, �m f, max = 80 g / s. 经简化的计算分析
[ 6]
,

一次流与二次流进行掺混后的总温 T t, max= 1 660

K、流速 Mamix= 0. 5, 总压为 0. 35 M Pa.依据给定

的参数,表 1分别计算了 y= 2� 0, 2� 5, 3� 0时达到
热壅塞时需要满足的加热条件以及气流最终状态

参数.

表 1� 地面静止状态下实验发动机实现热力壅塞可行性

Table 1� Feasibility of thermal choke for testing

model at sea level static

y �m f / ( g/ s) T t / K p t / ( 105Pa) L / m 是否可行

2. 0 119. 4 3 503 2. 81 0. 66 否

2. 5 94. 2 3 116 2. 90 0. 43 否

3. 0 81. 9 2 926 2. 96 0. 31 否

由表 1所示的计算结果来看, y ∃ 3� 0时需要
消耗的燃料流量已超过其上限 �mf, max , y< 3� 0时
计算得到的总温均超过理论上限 T t, max = 3 000

K, y ∋2� 5 时对应的燃烧区间长度均小于由式
( 5)所估算的下限值 L min . 由图 3可以看出, 壅塞

状态下气流参数的计算值随 y 的变化呈现出单

调变化规律,因而仅分析这三个点即可说明地面

静止状态下实现热力壅塞存在一定的困难. 目前
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表 2� 地面静止条件下实现热力壅塞的基本条件

Table 2 � Basic requirements of thermal choke at sea level static

Mamix y �m f / ( g / s) T t / K p t / ( 10
5Pa) L / m

0. 55 ( ( ( ( ( ( ( ( ( ( ( ( ( ( (

0. 60 1. 8~ 1. 9 70~ 66 2 630~ 2 560 2. 96~ 2. 99 0. 47~ 0. 42

0. 65 1. 5~ 1. 7 68~ 53 2 560~ 2 360 2. 94~ 3. 04 0. 57~ 0. 40

0. 70 1. 3~ 1. 6 68~ 40 2 560~ 2 160 2. 91~ 3. 11 0. 68~ 0. 32

所开展的大量地面自由引射点火实验及数值计算

研究也充分说明了此问题.

本文对实现热力壅塞的基本条件进行了进一

步研究,分析了不同混合气流马赫数 Mamix下实

现热力壅塞的基本要求及其流动状态参数,计算

结果如表 2 所示. 结果表明, 当 Mamix ∋0� 60 时,

通过选择合适的加热方案 y 可以实现热力壅塞;

随 Mamix的增加加热方案的可选范围逐渐变大且

加热量系数 y 逐渐减小,实现热力壅塞变得更加

容易.这表明,存在临界马赫数 Macr , 当一次流和

二次流掺混后的气流马赫数 Mamix< Macr时难以

实现热力壅塞, 当 Mamix ∋Macr时通过适当组织

燃烧方式可以实现热力壅塞. 需要说明的是, 临界

马赫数 Macr并非一成不变的, 它随混合气流总温

总压的降低而降低. 就目前所开展的研究内容来

看,地面静止状态下 Macr, 0 )0� 6.

4 � 飞行状态下实现热力壅塞

在 RBCC 飞行器的实际工作过程中,飞行马

赫数随飞行高度的上升而增加, 前体的气流捕获

能力逐渐增强、二次流流量增加,一次火箭将逐渐

节流以达到与来流状态参数相匹配的目的.在这

种工作状态下, 混合流的总温总压不断下降, 并使

得 Macr< Macr, 0 .与此同时,飞行马赫数的增加将

会促使燃烧室入口处二次流马赫数增加,从而使

混合流马赫数 Mamix增大.与地面静止状态相比,

这两者均保证了混合流马赫数 Mamix更加趋近于

(甚至超过)能够实现热力壅塞的当地临界马赫数

Macr ,从而进一步提高了实现热力壅塞的可能性.

当飞行马赫数 Ma ∗ > Macr时,经过一次火箭的引

射作用和进气道的压缩作用后, 燃烧室入口处的

气流马赫数及掺混流的马赫数 Mamix 均大于

Macr , 确保了此时可以通过合适的加热方案实现

热力壅塞. 作为简便判别依据时可以取 Macr =

Macr, 0 . 需要说明的是, 此结论并不完全排除

Ma ∗ < Macr, 0时实现热力壅塞的可能性.

在西北工业大学火箭引射/冲压/亚燃实验室

开展了大量的直连实验研究
[ 7]
, 实验结果表明有

来流条件下通过合理组织二次燃烧可以实现热力

壅塞,而且可做到热力壅塞的主动控制.图 5显示

了典型的实验结果(数据处理方法可参考文献[ 6,

8] ) , 该实验模拟的飞行状态为 Ma ∗ = 1� 2, 在同
一次实验中通过燃料喷注控制系统先后实现三种

不同的燃料喷注方案.很明显,实验中在较大的发

动机轴向位置范围内实现了热力壅塞位置调节,

调节范围达到了燃烧室长度的 1/ 4.

图 5 � 热力壅塞主动控制实验结果

F ig . 5 � Experimental results of therma l

choke act ive contro l

在亚声速流动中组织燃烧将不可避免的影响

上游流动状态,使燃烧室入口气流状态参数发生

一定程度的变化,从而引起热力壅塞位置的移动.

如果燃烧组织不合理会导致燃烧室入口气流马赫

数产生较大幅度的降低, 使壅塞位置后移,严重时

将难以实现热力壅塞.受燃烧组织方式的影响,三

种实验工况对应的燃烧室入口气流马赫数存在一

定的差异,进而导致热力壅塞位置存在差别.由图

5可以看出, 热力壅塞位置靠后的工况对应的燃

烧室入口马赫数较低, 而壅塞位置靠前时对应的
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燃烧室入口马赫数较高,这与理论分析所得到的

结论一致.

由理论分析和实验研究可知, 在火箭引射模

态通过燃烧组织实现热力壅塞位置移动的根本原

因有两个:一是通过改变加热规律实现气流加速

规律的变化,从而实现对热力壅塞位置的控制;二

是燃烧组织方式影响到燃烧室入口参数,导致气

流初始状态参数的变化,从而引起形成热力壅塞

位置的移动.在实际应用中应尽量减弱燃烧组织

方式对上游流动的影响,以防发动机性能下降甚

至非正常工作.

5 � 结 � 论

( 1) 对火箭引射模态下实现热力壅塞进行了

分析,研究了燃烧室面积变化规律、加热方案和气

流状态参数等因素对实现热力壅塞的影响,并提

出了适合发动机设计和实验研究的相关原则;

( 2) 存在临界马赫数 Macr , 当一次火箭与二

次流混合后气流马赫数 Mamix > Macr时易于实现

热力壅塞;

( 3) 地面静止状态下实现热力壅塞存在一定

的困难.随飞行马赫数的增加实现热力壅塞的可

行性增加,当飞行马赫数 Ma ∗ > Macr, 0 ) 0� 6时
易于实现热力壅塞;

( 4) 在模拟飞行马赫数 Ma ∗ = 1� 2 的条件
下,地面直连实验中实现了热力壅塞及其位置的

主动控制,热力壅塞位置的可调范围达到燃烧室

长度的 1/ 4.
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