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ＲＢＣＣ发动机亚燃模态一次火箭引导燃烧的实验
徐朝启，何国强，刘佩进，秦　飞，潘科玮

（西北工业大学 燃烧、流动和热结构重点实验室，西安７１００７２）

摘　　　要：针对使用液体煤油燃料（ＪＰ－１０）的火箭基组合动力循环（ＲＢＣＣ）发动机在亚燃模态下使用一次

火箭作为引导的燃烧组织开展了实验研究．实验在低来流总温条件下，使用小流量一次火箭羽流作为引导火

焰可以实现液体煤油的可靠点火和稳定燃烧，并在扩张燃烧室中实现“热力壅塞”，从而完成ＲＢＣＣ发动机亚

燃模态的高效燃烧．在目前发动机燃烧室构型下，通过一系列的发动机壁面压力分布曲线和推力增益的比

较，研究了凹腔，支板及壁面喷注位置对发动机性能的影响．实验的结果表明：在一次火箭的下游使用支板喷

注器可以使得燃料较容易的分布在主流中，并且在一次火焰羽流的引导下可以实现稳定高效的燃烧．支板喷

注器的位置对于发动机的性能有很大的影响，在凹腔前壁面横向喷注燃料，有利于ＲＢＣＣ发动机燃烧性能的

提升．为了获得较优的发动机亚燃模态性能，需要进一步对燃料的喷注策略开展优化研究．
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Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｒｏｃｋｅｔ－ｂａｓｅｄ　ｃｏｍｂｉｎｅｄ　ｃｙｃｌｅ（ＲＢＣＣ）；ｒａｍｊｅｔ－ｍｏｄｅ；ｐｉｌｏｔｉｎｇ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ；

ｐｒｉｍａｒｙ　ｒｏｃｋｅｔ；ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

　　火箭基组合动力循环（ＲＢＣＣ）系统将具有高
推质比的火箭发动机与高比冲的亚燃－超燃冲压
发动机有机的组合在一起，从而极大地减少飞行
器的尺寸、质量和潜在的成本，具有广泛的民用航
天和军事应用前景［１－２］．ＲＢＣＣ可以实现从地面零
速起飞到高超声速飞行，飞行器初始的加速由主
火箭完成，然后将进入组合亚燃／超燃－火箭（ｒａｍ－
ｊｅｔ／ｓｃｒａｍｊｅｔ－ｒｏｃｋｅｔ）模态，最终由火箭助推进入
太空．
国外针对氢燃料的 ＲＢＣＣ发动机和双模态

燃烧室在亚燃模态下的性能开展了一些研究［３－５］，
但是对于使用碳氢燃料的 ＲＢＣＣ发动机在亚燃
模态时燃烧组织和性能则很少有公开的报道．在
亚燃模态，由于燃烧室中的静压和静温低于碳氢
燃料的自动着火的条件，并且液体碳氢燃料具有
较长的特征点火和燃烧时间，使得在有限的发动
机长度内实现超声速流中的点火和燃烧存在很大

的困难，需要设置引导火焰进行点火和燃烧稳
定［６－７］．之前的研究表明［８－１０］，ＲＢＣＣ发动机将一
次火箭置于流道中，一次火箭的高温羽流可以成为
一种很好的火焰引导方式，作为稳定的点火源，使
得二次燃料的在燃烧室中实现稳定和高效的燃烧．
喷注策略对于 ＲＢＣＣ发动机的性能有重要

的影响．相比于壁面喷注，使用支板喷注由于具有
可以直接将燃料分布在核心主流中的优点，吸引
了大量的研究，已经设计了各种形式的支板喷注
器用于增强燃料和来流空气的掺混［１１－１４］．支板喷
注的缺点是阻碍燃烧室内流场，产生较大的阻力，
并且可能需要进行主动冷却．壁面喷注的结构简
单，容易实现分级喷注，并且当关闭喷注时不会产
生总压损失，依然被广泛的使用．ＲＢＣＣ发动机由
于需要适应宽马赫数变化范围条件下的工作，为

了提高发动机的性能，在不同模态下，需要对燃料
喷注策略开展优化研究．
本文针对 ＲＢＣＣ发动机燃烧室在亚燃模态

下使用小流量的一次火箭作为引导火焰的燃烧组

织开展了实验研究．二次燃料大部分由位于一次
火箭下游的燃料支板喷注器进行喷注，喷注的液
体碳氢燃料在一次火箭羽流的影响下可以迅速的

被气化，并形成稳定和高效的燃烧．同时，采用支
板下游的壁面喷注用来进一步的提升发动机的性

能．在目前发动机燃烧室构型下，为了进一步优化
发动机的性能，研究了凹腔的作用，以及支板的位
置和壁面喷注位置对发动机亚燃模态性能的影响．

１　实验装置和实验条件

１．１　直连ＲＢＣＣ发动机燃烧室

本文实验在西北工业大学 ＲＢＣＣ直连实验
台上进行．为了模拟实际飞行状态，采用气氧／酒
精燃气发生器对来流空气进行燃烧加热，并在加
热后进行补氧，以保证氧气质量分数与实际空气
中保持一致，即２３％．加热后的高焓空气流经由
二维设备喷管形成马赫数为１．５的超声速流进入

ＲＢＣＣ发动机燃烧室．
实验二维 ＲＢＣＣ发动机燃烧室构型示意图

如图１所示，由隔离段和３级扩张通道燃烧室组
成．在设备喉道后，位于流道中央的支板于放置一
次火箭，同时支板两侧７５ｍｍ（高）×４２ｍｍ（宽）
等直通道作为隔离段用来防止上游来流状态

受到下游燃烧室压力升高影响而造成“不启
动”．ＲＢＣＣ发动机燃烧室入口为７５ｍｍ（高）×
１６０ｍｍ（宽），接下来经过３级扩张燃烧室，分别
进行２°，４°和３．５°的单边扩张，最终在出口处流道

图１　直连ＲＢＣＣ发动机燃烧室构型示意图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｄｉｒｅｃｔ－ｃｏｎｎｅｃｔ　ＲＢＣＣ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）
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达到１９５ｍｍ（高）×１６０ｍｍ（宽）．实验ＲＢＣＣ发
动机燃烧室同时包括可更换的支板喷注器，壁面
喷注器以及凹腔结构，用于研究发动机在不同喷
注方案下的性能．在设备喷管上游设有一个热电
偶和压强传感器用于监测来流状态，在发动机上
有２９个压强传感器，从而获得发动机壁面压力分
布，用来对发动机的性能进行评估．

１．２　燃料喷注

液态煤油（ＪＰ－１０）作为ＲＢＣＣ发动机的二次
燃料，２个支板喷注器被放置在主火箭下游进行
二次燃料的喷注，由此提高燃料在主流中的分布
以及与来流空气的掺混．为了实验对比研究，２个
支板喷注器的喷注位置在不同的工况中分别被放

置在距离一次火箭２１０ｍｍ（Ｓ１）和８５０ｍｍ（Ｓ２）的
下游，支板喷注器结构如图２所示．

图２　支板喷注器构型简图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｓｔｒｕｔ　ｉｎｊｅｃｔｏｒ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ
ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

支板喷注器厚度为１２ｍｍ，为了尽可能地减
少支板置于流道对于流动的阻塞，支板采用非贯
穿的形式，高度为４５ｍｍ．支板喷注器包括９个

０．５ｍｍ的垂直喷孔，在两侧各４个和底端１个，
其尾部为４个３０°的斜坡交错的结构，这用于在增
加产生流向涡，强化燃料／空气的湍流掺混．
除了支板喷注器，位于凹腔火焰稳定器上游

的两排壁面喷孔可将二次燃料横向喷入主流，每
一排为６个直径为０．５ｍｍ 的喷孔等间距（２４
ｍｍ）分布，凹腔结构及壁面喷注位置如图３所
示，这两排喷孔分别位于燃烧室上壁面距离凹腔
前壁面１５０ｍｍ（Ｔ１）和１５ｍｍ（Ｔ２）的位置．凹腔火
焰稳定器的长深比（Ｌ／Ｄ）为４，后壁面为４５°斜

坡，凹腔底部放置高能火花塞点火器，在实验过程
中，火花塞将持续工作，用于辅助凹腔内的点火．

图３　壁喷位置示意图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｗａｌｌ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

１．３　实验条件

实验研究针对 ＲＢＣＣ发动机工作在典型亚
燃模态的起始低飞行马赫数情况，空气来流总压
为０．６ＭＰａ，总温为６２０Ｋ．典型的实验工况中，燃
烧加热的空气总质量流量约为５ｋｇ／ｓ，由化学平
衡计算软件ＣＥＡ［１５］评估的来流加热空气中约包
含摩尔分数为３％的ＣＯ２ 和４％的 Ｈ２Ｏ．
由于低来流总温导致液体煤油无法形成自动

点火和有效的燃烧，小流量的一次火箭被用来作
为引导火焰，组织二次燃料的点火和稳定燃烧．一
次火箭使用酒精／氧气燃气发生器，为了获得更高
的比冲，一次火箭采用燃料富燃模式，这使得一次
火箭出口富燃成分将继续在 ＲＢＣＣ发动机燃烧
室中开展二次补燃．典型的实验条件下，一次火箭
当量比一般约为 １．３，出口燃气质量流量为

１６０ｇ／ｓ，由化学平衡计算软件ＣＥＡ进行的计算，
结果显示一次火箭燃气温度为１　７５７Ｋ，主要组分
的体积分数约为：φＣＯ＝０．３５，φＨ２ ＝０．２，φＣＯ２ ＝
０．０５，φＨ２Ｏ＝０．４．

ＲＢＣＣ发动机燃烧室在不同工况下，二次燃
料喷注流量为１２０～１６０ｇ／ｓ，典型实验条件总当
量比为保持在０．７左右．发动机测试工况如表１
所示．

表１　典型实验工况

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔｙｐｉｃａｌ　ｔｅｓｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

实验工况
支板喷注

流量／（ｇ／ｓ）

壁面喷注流量／（ｇ／ｓ）

Ｔ１ Ｔ２
凹腔

冷流状态 ０ ０ ０ 有

工况１　 １０７．３（Ｓ１） ０ ０ 有

工况２　 １１１．４（Ｓ１） ３８．５　 ０ 无

工况３　 １１２．９（Ｓ１） ２６．４　 ０ 有

工况４　 １１３．６（Ｓ１） ０　 ２６．８ 有

工况５　 １２７．３（Ｓ２） ０　 ２７．４ 有

９６５
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２　实验结果分析与讨论

支板喷注对于提高目前的发动机构型在亚燃

模态下性能有重要的作用．由于采用了一次火箭
高温羽流作为引导火焰，二次燃料由位于一次火
箭出口下游的２个支板喷注器进行喷注，有助于
二次燃料在超声速气流下的点火和高效的燃烧．
由燃烧室内二次燃烧产生的高压会引起边界

层的分离，并在隔离段形成激波串，如果产生的逆
压梯度足够大，将使得隔离段内形成正激波串，此
时发动机燃烧室入口流动减速为亚声速，形成

ＲＢＣＣ发动机的亚燃模态燃烧．但是需要指出的
是，过量的上游燃烧产生的高压也有可能超过隔
离段的承受反压的能力，从而导致进气道的“不起
动”，这种情况需要在实验中避免．因此，通常推荐
在燃烧室内采用多级喷注的方案，合理控制燃烧
室内的释热分布，来实现发动机的性能优化．因
此，目前的研究中，为了研究不同的喷注方案下的
燃烧和对于发动机性能的影响，设计典型的试验
对比工况如表１所示．由于每次实验中存在的来
流状态参数的微小变动的影响，对获得的壁面的
压力统一除以设备喷管出口压力ｐ６，这样处理后
以方便对比研究．

２．１　凹腔的影响

为了研究该发动机构型下凹腔的作用，比较
了有无凹腔的３种实验工况下（工况１，２，３）的壁
面压力曲线．一次火箭不工作的冷流状态及正常
工作状态下，实验获得壁面压力曲线如图４所示．

图４　不同工况下ＲＢＣＣ发动机燃烧室壁面压力分布

Ｆｉｇ．４　Ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ａｌｏｎｇ　ＲＢＣＣ

ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｔｅｓｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

由图４可以看出，由于来流空气在设备喷管
内被持续加速到马赫数为１．５，压力在设备喷管
内持续快速下降．对于冷流条件（一次火箭不工
作），压力在等截面的隔离段内基本保持恒定，然
后在燃烧室入口处由于通道面积的突然扩张导致

压力的突然下降，接下来超声速流的静压在扩张
燃烧室内持续下降，在燃烧室后部由于过度的扩
张导致的边界层分离，并使得压力开始升高，出口
达到大气压．对于一次火箭工作的情况，由于在燃
烧室内一次火箭羽流的补燃和二次燃料的燃烧导

致燃烧室压力升高，并在隔离段内立即产生预燃
激波串，在激波串起始的位置，压力表现为突然升
高．考虑到在这３种工况的条件下的来流马赫数
与足够的燃烧室的压力升高，在燃烧室入口处超
声速流已经降低为亚声速，实现了亚燃模态的工
作．燃烧室压力在二次燃料喷注的下游一定位置
后持续下降，这是由于面积的扩张不足以释放“热
力壅塞”，导致气流在扩张燃烧室内加速，直到导
致“热力喉道”的形成．一维计算分析表明：这些实
验工况中形成了热力喉道，并在发动机的出口马
赫数达到１．７左右．
实验燃烧室壁面压力分布表明，与仅支板喷

注（工况１）的情况相比，在燃烧室中无凹腔的情
况（工况２）下，支板加壁面的喷注，燃烧室压力有
少许的提升，但是非常有限，对发动机性能的贡献
也非常小．与之形成对比的是，当在壁面喷注下游
存在凹腔（工况３）时，燃烧室压力有非常明显的
提高．与工况２无凹腔的情况相比，最大压力提升
了约１１％．这个比较表明了从燃烧室壁面喷注的
燃料可能很难到达由一次火箭羽流和支板喷注的

二次燃料控制的主流燃烧区域．而在凹腔存在的
情况下，由壁面喷注的液体煤油和来流空气通过
剪切层进入凹腔内，由于凹腔提供低速回流区，使
得燃料有足够的驻留时间完成稳定和有效的燃

烧，这使得燃烧室压力提升．这里需要指出的是对
于工况３，由壁面压力曲线可以看出，高的燃烧诱
导背压已经使得激波串被压缩到隔离段的入口，
如果压力进一步提升，将无疑导致进气道出现不
起动的情况．因此，需要考虑将燃烧释热后移，来
进一步增加发动机的性能．

２．２　支板喷注位置的影响

考虑到该构型中的等直隔离段抗反压能力有

限，并且上述工况３中的燃烧放热过于集中在燃
烧室的前部分，因此，在亚燃模态希望调整燃烧放
热尽量使其位于燃烧室的后部分，这样燃烧室前

０７５
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部分将可以作为扩压段，有利于燃烧室压力的提
升，并避免导致进气道的不起动．因此，实验工况

５将支板喷注位置后移至Ｓ２ 位置，其他的状态与
工况４类似，两者的燃烧室壁面压力分布比较如
图５所示．

图５　不同实验工况下ＲＢＣＣ发动机燃烧室壁面压力

分布的比较

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ａｌｏｎｇ　ＲＢＣＣ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｔｅｓｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

由图５可以看出，将支板喷注器后移至Ｓ２ 位
置时，由于支板距离一次火箭的距离过远，一次火
箭羽流对于支板喷注的煤油的引导和辅助燃烧作

用大大降低，燃烧室内不能够形成足够高的压力
升高，并且在整个隔离段内的压力没有受到燃烧
压力上升的影响，因此，可以判断燃烧室内的加热
没有形成“热力壅塞”，燃烧室内主流的速度仍然
为超声速，在这种情况下，所希望的亚燃模态没有
实现．在这种超声速流的情况下，一方面支板Ｓ２
喷注的煤油在超声速流的燃烧室中具有非常短的

驻留时间，而其自身需要长的点火延迟时间，这导
致燃料很难形成高效的燃烧，由壁面压力曲线判
断燃烧室的压力升高主要由一次火箭富燃燃气的

补燃和凹腔前壁面喷注燃料的燃烧放热导致．另
外工况５的燃烧室压力曲线表现为存在较大的恒
定压力区域，这主要由于燃烧室面积扩张刚好释
放了由于一次火箭富燃燃气补燃以及壁面喷注燃

料的燃烧放热形成的“热力壅塞”．由于燃烧室压
力升高不足，在燃烧室扩张段后部，过度的扩张导
致边界层分离．

２．３　壁喷位置的影响

为了考虑进一步提高和优化发动机燃烧室性

能，研究了燃料壁面喷注位置的影响．对喷注位置
为Ｔ１（工况３）和Ｔ２（工况４）的情况下的燃烧室
壁面压力曲线进行比较研究，如图６所示．由图可
以看出这两种情况下，燃烧室的压力分布非常的
类似，工况４较工况３仅有非常小的压力增加，这
可能是由于液体燃料在进入凹腔前有更长的时间

完成较为充分的蒸发和混合，因此导致更有效的
燃烧．

图６　不同实验工况下ＲＢＣＣ发动机燃烧室壁面压力

分布的比较

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ａｌｏｎｇ　ＲＢＣＣ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｔｅｓｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

２．４　推力增益的比较

表２为上述各实验工况下，直连发动机实验
获得的推力增益．这里，推力增益定义为一次火箭
和二次燃料喷注的情况下测量的发动机推力减去

冷流状态下发动机的测量推力．

表２　不同实验工况下的推力增益

Ｔａｂｌｅ　２　Ｔｈｒｕｓｔ　ｉｎｃｒｅｍｅｎｔｓ　ｕｎｄｅｒ　ｖａｒｉｏｕｓ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

实验工况 推力增益／ｋＮ

工况１　 ３．２１３

工况２　 ３．９７６

工况３　 ３．９３０

工况４　 ３．８５４

工况５　 ２．８０９

由上述推力增益的比较可以发现，无凹腔的
情况下（工况２），虽然获得的最大压力较工况３
低接近１１％，但是发动机获得的推力增益最大，
这表明凹腔的存在情况下，尽管有利于发动机压

１７５
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力的提升，但其同样带来了一定的阻力，最终使得
发动机的净推力损失．因此，在发动机构型考虑
上，需要充分权衡凹腔带来的燃烧压力升高和自
身阻力带来的推力损失．其他工况下，由于采用的
发动机构型类似，高的燃烧室静压分布带来较大
的推力增益．

３　结　论

本文开展了基于一次火箭引导燃烧的ＲＢＣＣ
发动机在亚燃模态下的实验研究，通过不同喷注
方案下发动机壁面压力分布的对比，研究了该构
型下凹腔、支板喷注及凹腔前壁面喷注位置对于
发动机性能的影响，从而为进一步的发动机性能
优化奠定基础．获得的基本结论如下：

１）通过一次火箭引导燃烧和利用支板的二
次燃料喷注对于完成亚燃模态下 ＲＢＣＣ发动机
燃烧室中的稳定高效燃烧有重要作用．
２）凹腔可以为上游壁面喷注提供有利于燃
烧的低速回流区，增加的驻留时间和掺混保证了
壁面喷注的二次燃料的稳定和有效的燃烧．
３）通过增加凹腔上游的壁面喷注可以进一
步提高ＲＢＣＣ发动机燃烧室压力，但是由于凹腔
自身的阻力，使得发动机推力损失．凹腔前的壁面
喷注位置对于目前的ＲＢＣＣ发动机燃烧室构型影
响不大．
４）支板喷注的位置对于ＲＢＣＣ发动机的性能
有重要的影响．过于靠近一次火箭的支板喷注导致
较好的燃烧，但同时由于过于集中的燃烧室前部热
释放容易对进气道造成影响．支板喷注位置离一次
火箭过远则使得一次火箭的引导作用减弱，同时燃
料的驻留时间变短，不利于形成高效的燃烧．因此，
需要进一步优化研究以实现较优的ＲＢＣＣ发动机
亚燃模态的性能满足对于发动机的要求．
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