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摘　要：以气氧／煤油作为推进剂对火箭发动机进行流量连续调节试验，研究火箭发动机连续变工况过
程中的燃烧特性。火箭发动机通过可调气蚀文氏管连续调节煤油流量。试验在富燃工况（混合比０４０５～
０６９０）下成功点火，并实现了混合比、燃气总流量连续调节。试验发现流量连续调节过程中，当混合比小于
０５３５时，燃烧室压力随煤油流量减小而增大；当混合比大于０５３５时，燃烧室压力随煤油流量减小而减小。
同时，特征速度和燃烧效率随混合比增大而增大，并且混合比小于０５３５时特征速度、燃烧效率增大的速率大
于混合比大于０５３５时的速率。研究表明推进剂流量与燃烧效率同时影响燃烧室压力。当混合比小于０５３５
时，燃烧效率的影响占优；混合比大于０５３５时，推进剂流量影响占优。

关键词：火箭基组合循环；火箭发动机；气氧／煤油；连续调节
中图分类号：Ｖ４３５　　文献标志码：Ａ　　文章编号：１００１－２４８６（２０１６）０２－０１２－０７

Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｎｅｘｔｒｅｍｅｆｕｅｌｒｉｃｈ
ｔｈｒｏｔｔｌｅａｂｌｅｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ

ＣＨＥＮＧＰｅｎｇ１，２，ＬＩＱｉｎｇｌｉａｎ１，２，ＺＨＡＮＧＸｉｎｑｉａｏ１，２，ＫＡＮＧＺｈｏｎｇｔａｏ１，２

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｃｈａｎｇｓｈａ４１００７３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＳｃｒａｍｊｅｔＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｃｈａｎｇｓｈａ４１００７３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅｕｎｄｅｒｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｔｈｒｏｔｔｌｉｎｇ，ａｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｔｈｒｏｔｔｌｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｗａｓ

ｃｏｎｄｕｃｔｅｄｂｙｕｓｉｎｇＧＯＸ（ｇａｓｅｏｕｓｏｘｙｇｅｎ）／ｋｅｒｏｓｅｎｅａｓｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｓ．Ｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｏｆｋｅｒｏｓｅｎｅｗａｓｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｌｙｔｈｒｏｔｔｌｅｄｂｙａｔｈｒｏｔｔｌｅａｂｌｅ

ｃａｖｉｔａｔｉｏｎＶｅｎｔｕｒｉｎｏｚｚｌｅ．Ｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌｉｇｎｉｔｉｏｎｕｎｄｅｒｆｕｅｌｒｉｃｈｃｏｎｄｉｔｉｏｎ（ｍｉｘｔｕｒｅｒａｔｉｏｒａｎｇｅｄｆｒｏｍ０．４０５ｔｏ０．６９０）ａｎｄｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｔｈｒｏｔｔｌｉｎｇｏｆ

ｍｉｘｔｕｒｅｒａｔｉｏａｎｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｇａｓｆｌｏｗｒａｔｅｗｅｒｅａｃｈｉｅｖｅｄ．Ｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈｔｈｅｄｅｃｒｅａｓｅｏｆｋｅｒｏｓｅｎｅｆｌｏｗｗｈｅｎｔｈｅ

ｍｉｘｔｕｒｅｒａｔｉｏｉｓｌｅｓｓｔｈａｎ０．５３５ｂｕｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｗｈｅｎｔｈｅｍｉｘｔｕｒｅｒａｔｉｏｉｓｇｒｅａｔｅｒｔｈａｎ０．５３５．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｉｎｃｒｅａｓｅｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｍｉｘｔｕｒｅｒａｔｉｏ，ｂｕｔｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｒａｔｉｏｉｓｂｉｇｇｅｒｗｈｅｎｔｈｅｍｉｘｔｕｒｅｒａｔｉｏｉｓｌｅｓｓｔｈａｎ０．５３５ｔｈａｎｔｈａｔｗｈｅｎｔｈｅ

ｍｉｘｔｕｒｅｒａｔｉｏｉｓｇｒｅａｔｅｒｔｈａｎ０．５３５．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｏｆｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｓａｎｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｌｙａｆｆｅｃｔｔｈｅ

ｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ．Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｄｏｍｉｎａｔｅｓｔｈｅｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｗｈｅｎｔｈｅｍｉｘｔｕｒｅｒａｔｉｏｉｓｌｅｓｓｔｈａｎ０．５３５ｗｈｉｌｅｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｏｆ

ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｓｄｏｍｉｎａｔｅｓｗｈｅｎｔｈｅｍｉｘｔｕｒｅｒａｔｉｏｉｓｇｒｅａｔｅｒｔｈａｎ０．５３５．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｏｃｋｅｔｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅ；ｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ；ＧＯＸ／ｋｅｒｏｓｅｎｅ；ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｔｈｒｏｔｔｌｉｎｇ

　　技术的进步以及实现空天一体化的需求使得
高超声速吸气发动机技术的发展再次成为研究的

热点［１－２］。美国制定了可重复使用航天运输系统

研究计划，主要研究冲压发动机、超燃冲压发动机

以及组合推进技术。其中组合推进技术中火箭基

组 合 循 环 （ＲｏｃｋｅｔＢａｓｅｄ Ｃｏｍｂｉｎｅｄ Ｃｙｃｌｅ，
ＲＢＣＣ）、涡轮基组合循环和空气涡轮火箭／冲压
组合是研究的热门。ＲＢＣＣ发动机能够在低速情
况下产生推力，被认为是单级入轨飞行器最有效

的推进系统［３］；空气涡轮冲压发动机可靠、经济，

是两级入轨飞行器候选方案之一［４－５］。二者都是

火箭发动机与吸气式发动机的高度集成［６］。

为了满足飞行器大范围宽速域的飞行要求，

发动机必须随着飞行高度和速度的连续变化而连

续调节其工作模态。ＲＢＣＣ是火箭发动机与冲压
发动机的组合，一般认为 ＲＢＣＣ工作在四个不同
模态：火箭引射模态、亚燃冲压模态、超燃冲压模

态和火箭模态［７－８］。为使发动机能在各个模态之
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间平稳地转变并获得理想的比冲和推力，火箭发

动机往往需在不同模态工作在不同状态，这就要

求火箭发动机必须具备大范围连续变工况的

能力［９］。

国外对ＲＢＣＣ的研究进行了几十年，制定了
长期的发展计划，取得了长足的进步，积累了大量

的成熟技术［７］。近年来国内对ＲＢＣＣ也进行了大
量的研究［７，１０］。国防科学技术大学的黄国庆［１０］

对ＲＢＣＣ的引射火箭进行了研究，研究结果表明
在富燃条件下单纯增加燃料流量对系统推力无明

显影响，而氧化剂流量的增加对系统推力的增加

有显著影响。西北工业大学研究认为火箭发动机

的火焰羽流作为 ＲＢＣＣ发动机的值班火焰，有利
于火焰稳定［７，１１－１２］。潘科玮等［１１］通过数值仿真

研究了１２ｋｍ高、２５Ｍａ飞行状态下火箭发动机
流量对ＲＢＣＣ发动机流场的影响，认为火箭发动
机流量在一定范围内可以提高燃烧稳定性能。吕

翔等［１３］研究了火箭发动机总压与 ＲＢＣＣ发动机
之间的匹配性，研究表明火箭发动机的工况对

ＲＢＣＣ发动机有很大影响。
火箭发动机对于ＲＢＣＣ整体性能的影响之大

毋庸置疑。日本宇宙航空研究开发机构采用

ＧＯＸ／ＧＨ２作为ＲＢＣＣ发动机的推进剂，对不同工
况下喷嘴的燃烧进行了试验研究［１４］。国内广泛

采用气氧／煤油作为火箭发动机的推进剂，煤油具
有非常显著的优势，其能够简化组合循环发动机

的供应系统，降低发动机的结构质量。西安航天

动力研究所刘永兴等［１５］研究 ＲＢＣＣ主火箭时采
用气氧／煤油作为推进剂，对点火、雾化、冷却等关
键技术进行了研究。北京航空航天大学朱韶华

等［１６］设计了火箭发动机燃烧室并进行了点火试

验。试验采用气氧／煤油作为推进剂，混合比在
１６左右，获得近９０％的燃烧效率。国防科学技
术大学Ｌｉ等［１７］针对超燃模态在更小的混合比下

进行了气氧／煤油火箭发动机的连续调节试验，发
现当混合比小于０．２５时燃烧效率低于５５％，并
且在连续调节过程中燃烧效率随着混合比增大几

乎线性增大。

从现有研究来看火箭发动机在ＲＢＣＣ中发挥
着引射、产生推力、稳定火焰等作用。火箭发动机

在不同模态下的工作状态差异很大，其在大的工

况范围高效稳定地工作是 ＲＢＣＣ的关键技术之
一，而目前公开文献中对火箭发动机连续变工况

燃烧特性的研究还鲜有报道。变推力火箭发动

机［１８］可以为 ＲＢＣＣ的火箭发动机连续变工况过
程的研究提供参考。但是由于ＲＢＣＣ的火箭发动

机工作状态严重偏离当量比，且其工作在富燃条

件下，因此又不同于变推力火箭发动机。

为满足ＲＢＣＣ推进系统中火箭发动机根据飞
行高度连续变工况工作的要求，针对火箭发动机

与冲压发动机同时工作的模态转换过渡过程，采

用气氧／煤油作为火箭发动机的推进剂，通过可调
气蚀文氏管在线调节煤油流量，进行了火箭发动

机连续变工况试验，主要目的是获得 ＲＢＣＣ在火
箭／超燃模态中火箭发动机大范围连续变工况的
燃烧特性，以提高对火箭发动机连续变工况工作

的认识。

１　研究方法

１．１　试验系统

流量连续可调火箭发动机试验系统如图１所
示，包含推进剂供应系统、测控系统和火箭发动机

系统。本研究采用煤油作为燃料，气氧作为氧化

剂。煤油作为一种无毒推进剂，符合推进系统的

发展趋势，同时又具有高的热值，是推进系统的理

想燃料。煤油、冷却水储罐通过高压氮气增压。

氧气流量和煤油流量分别由可调气蚀文氏管和可

调音速喷嘴调节。煤油管路在文氏管后分为两路

向火箭发动机两个煤油集液腔供应煤油。可调音

速喷嘴和可调气蚀文氏管流量与其节流面积成正

比［１８］，本文通过二次包络线方法［１９］设计塞锥型

面使得塞锥位移与节流面积成正比，因此具有线

性的流量特性。可调音速喷嘴和可调气蚀文氏管

可接受触发信号启动内部时序，其具体构型、参数

见文献［１７］。

图１　试验系统示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍ

火箭发动机系统如图２所示，由分区喷注器、
桶形的圆柱燃烧室和节流喷管组成。喷注器包含

·３１·
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两个煤油集液腔和一个氧气集气腔。１８个旋流
喷嘴分两圈均匀分布在喷注面板上，第一圈６个，
第二圈１２个。火箭发动机从头部采用火炬点火
器点火。喷注器面板和燃烧室壁面均采用冷却水

进行主动冷却。

图２　火箭发动机构型
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ

测控系统测量燃烧室、煤油集液腔、氧气集气

腔以及管路中可调气蚀文氏管和可调音速喷嘴入

口等位置压力以及推进剂流量。压力传感器为压

阻式压力传感器，测量精度为０５％ＦＳ。流量采
用涡轮流量计测量，测量精度为０５％ＦＳ。

气液同轴离心式喷嘴如图３所示。为了扩大
煤油流量的变化范围，同时保持煤油喷注压降在

一个合适的范围内，根据分区喷注的思想［２０］，旋

流喷嘴采用了两个离心式喷嘴喷注煤油。离心式

喷嘴是一种结构简单的压力雾化喷嘴，在压降大

范围变化时仍有很好的雾化特性［２１］。内喷嘴为

离心式喷嘴，煤油通过四个切向孔进入旋流室，在

喷嘴出口以旋转锥形液膜进入燃烧室。中间喷嘴

是一个涡流器离心式喷嘴，煤油从喷嘴壁上的四

个圆孔进入，在压力作用下经过涡流器最终以旋

转锥形液膜进入燃烧室。外喷嘴为氧气喷嘴，氧

气经过涡流器旋转进入燃烧室与环形液膜相互作

用，起到辅助雾化的作用。试验中仅需要采用涡

流器离心式喷嘴（２＃煤油喷嘴），切向孔离心式喷
嘴在试验中未使用。

图３　旋流喷嘴构型
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒ

１．２　试验工况

针对火箭／超燃模态下的可调火箭发动机在
极度富燃条件下进行了流量连续调节点火试验，

试验时序如图４所示。火箭发动机通过火炬点火
器点火，火炬点火器则通过火花塞点燃。当火箭

稳定工作后，触发可调气蚀文氏管，可调气蚀文氏

管在１００ｓ内将煤油流量由２１２ｋｇ／ｓ连续减小
到１２３ｋｇ／ｓ，之后可调火箭发动机继续稳定工作
２００ｓ后关机。整个试验过程中氧气流量保持恒
定为０８５０ｋｇ／ｓ，相应全局混合比 （＝ｍｏ／ｍｆ，
ｍｏ为氧气流量，ｍｆ为煤油流量）由 ０４０５增大
到０６９０。

图４　调节试验时序
Ｆｉｇ．４　Ｔｉｍｅｓｅｑｕｅｎｃｅｏｆｔｈｒｏｔｔｌｉｎｇｔｅｓｔ

１．３　数据处理

流量系数是喷嘴的重要参数，影响着喷嘴的

设计。煤油喷嘴流量系数Ｃｄｆ定义为：

Ｃｄｆ＝
ｍｆ

π／４·（Ｄ２ｆ－ｄ
２
ｆ）· ２ρ·Δｐ槡 ｆ

（１）

式中，ρ为煤油密度，Δｐｆ为煤油喷注压降，Ｄｆ和 ｄｆ
分别为２＃煤油喷嘴出口环缝的内外径。

特征速度ｃ是表征推进剂能量特性和燃烧
完善程度的重要参数，理论特征速度ｃｔｈ采用热平
衡关系通过热力计算得到，定义式为：

ｃｔｈ＝
ＲｇＴｃ
槡ｋ

ｋ＋１( )２

ｋ＋１
２（ｋ－１）

（２）

式中，ｋ为比热比，Ｒｇ为气体常数，Ｔｃ为燃烧
温度。

火箭发动机燃烧过程中实际特征速度 ｃｒｅａｌ可
以由燃烧室压力ｐｃ、推进剂总流量 ｍｔ和喉部面积
Ａｔ计算得到，计算公式为：

ｃｒｅａｌ＝
ｐｃＡｔ
ｍｔ

（３）

燃烧效率η采用式（３）得到的特征速度 ｃｒｅａｌ
与理论特征速度ｃｔｈ计算：

η＝
ｃｒｅａｌ
ｃｔｈ

（４）
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２　试验结果

试验中，所有测量是同步进行的，但是动态过

程中流量计测量的流量并不是喷嘴喷注的流量。

图５给出了试验中６０００ｍｓ到８０００ｍｓ流量计测
量的煤油流量与煤油喷嘴喷注压降之间的相图。

从图中可以看到曲线的两端聚集了大量的散点，

这些数据点是没有调节的状态，聚集的数据点说

明煤油流量与喷注压降之间的时间误差很小，相

比调节时间可以忽略，因此可以近似认为流量计

测量的流量即为喷嘴即时喷注的流量。

图５　煤油测量流量与喷注压降相图
Ｆｉｇ．５　Ｐｈａｓｅｄｉａｇｒａｍｏｆｍｅａｓｕｒｅｄｍａｓｓ
ｆｌｏｗｒａｔｅａｎｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅ

图６　压力流量曲线
Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｆｌｏｗｒａｔｅ

图６为试验压力以及推进剂流量曲线。从图中
可以看到煤油流量 ｍｆ首先保持在２１２ｋｇ／ｓ，接着
在１００ｓ内连续减小到 １２３ｋｇ／ｓ，然后保持在
１２３ｋｇ／ｓ。整个试验阶段氧气流量 ｍｏ保持恒

定，为 ０８５０ｋｇ／ｓ。２＃煤油集液腔压力 ｐｆ２从
３９１ＭＰａ减小到３１５ＭＰａ，１＃煤油集液腔未喷注
煤油，压力ｐｆ１与燃烧室压力一致。流量调节过程
中燃烧室压力出现先增加后减小的变化规律，调

节前燃烧室压力ｐｃ为２７１ＭＰａ，调节过程中最大
达到２８５ＭＰａ，调节结束时室压为２７３ＭＰａ，略
高于调节前。

图７给出了煤油喷嘴流量系数Ｃｄｆ在流量调
节过程中的变化曲线。从图中可以看出，煤油流量

减小前以及减小初期流量系数基本保持在０１２３
左右。当煤油流量减小并稳定在１２３ｋｇ／ｓ后，煤
油喷嘴流量系数减小到０１２１。从图中煤油流量
系数与煤油流量曲线来看，煤油喷嘴流量系数随

着煤油流量减小而减小。虽然流量系数变化不

大，但是在流量和室压变化范围更大的情况下需

要在设计时考虑到这一点。另外，在煤油流量减

小过程中室压减小，氧气喷嘴流量系数基本保持

不变。

图７　煤油喷嘴流量系数
Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｃｈａｒｇｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｋｅｒｏｓｅｎｅｉｎｊｅｃｔｏｒ

图８　流量、混合比、燃烧效率曲线
Ｆｉｇ．８　Ｆｌｏｗｒａｔｅ，ｍｉｘｔｕｒｅｒａｔｉｏａｎｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

图８为流量、混合比 和燃烧效率 η曲线。

·５１·
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随着煤油流量减小，火箭发动机总流量 ｍｔ从
２９７ｋｇ／ｓ减小到２０８ｋｇ／ｓ，相应的全局混合比
从０４０５逐渐增加到０６９０。调节过程中火箭发
动机的燃烧效率 η随着混合比的增加逐渐从
７７３％增加到９９２％。

３　分析与讨论

当混合比增大时，燃烧温度增高，由式（２）可
知，特征速度ｃ增大。可调火箭发动机连续变工
况过程中特征速度ｃ随混合比的变化关系如图９
所示。从图中可以看到，特征速度随着混合比的

增加而增加，并且特征速度随混合比变化存在一

个拐点（＝０５３５）。当混合比小于０５３５或者
混合比大于０５３５时，特征速度均随混合比的增
大而线性增大。但是混合比大于０５３５时特征速
度随混合比增大的速率约为拐点前的一半。对特

征速度与混合比的试验数据进行分段线性拟合的

经验公式为：

ｃ ＝
１８９５×＋１２１．４，≤０．５３５
９１６．６×＋６４５．２，＞０．{ ５３５

（５）

图９　混合比－特征速度线

Ｆｉｇ．９　Ｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｏｆｃ ｏｎｍｉｘｔｕｒｅｒａｔｉｏ

图９同时给出了 Ｓｅｏ等［２２］和 Ａｈｎ等［２３］采用

液氧／煤油分析双路离心式喷嘴燃烧特征速度随
混合比变化的试验数据。从本文数据趋势上来

看，当混合比小于０５３５时特征速度与混合比的
关系与文献结果基本一致。

通过热力计算得到的理论特征速度随混合比

增大而增大，但是增大的速率相比试验结果小很

多。因此燃烧效率和特征速度一样，燃烧效率随

混合比变化的规律中也存在着相同的拐点。图

１０给出了可调火箭发动机的燃烧效率 η。对可

调火箭发动机燃烧效率随混合比变化的数据进行

分段线性拟合可得：

η＝
１．２４×＋０．２７６，≤０．５３５
０．４２０×＋０．７１５，＞０．{ ５３５

（６）

图１０　混合比－燃烧效率曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｏｆηｏｎｍｉｘｔｕｒｅｒａｔｉｏ

注意到这里特征速度与燃烧效率曲线拐点位

置对应的混合比为０５３５，而可调火箭发动机调
节过程中燃烧室压力先增大后减小，燃烧室压力

的极值点对应的混合比也正好约为０５３５。由此
可见，燃烧室压力出现先增大后减小规律实际上

是受到燃烧效率的影响。

由式（３）可知：ｐｃ∝ｍｔ·ｃｒｅａｌ，即燃烧室压力与
特征速度和推进剂总流量均成正比。当燃料流量

减小时，总流量的减小使得室压降低，但此时混

合比增大提高了燃烧效率又使得室压增加。图

８中给出了通过热力计算得到的理论燃烧室压
力 ｐｃｔ，可以看到理论燃烧室压力在流量减小过
程中是减小的。在推进剂完全生成燃气的假设

上进行理论分析，结果表明燃烧效率对燃烧室

压力的影响要小于流量变化，流量对燃烧室压

力的影响始终占优。然而，在极度富燃条件下，

燃料并未完全生成燃气，部分燃料在燃烧室内

并未完成蒸发［２４］。这时燃料的破碎雾化将对燃

烧效率有较大影响。从试验结果来看：当混合

比小于０５３５时，随着混合比的增大，实际上气
液动量比也增大，这时燃料雾化更好，液滴粒径

减小，燃烧效率更高；燃烧室压力更高；当混合

比大于０５３５时，气液动量比的增大对雾化质
量的提高和燃烧效率的增大效果不再明显，这

个时候总流量减小对燃烧室压力的影响开始占

优，燃烧室压力逐渐减小。

·６１·



　第２期 成鹏，等：流量连续可调火箭发动机极度富燃燃烧特性

４　结论

对气氧／煤油可调火箭发动机连续调节煤油
流量过程的燃烧特性进行了试验研究。试验点火

成功，实现了火箭发动机总流量从２９７ｋｇ／ｓ到
２０８ｋｇ／ｓ、全局混合比从０４０５到０６９０的连续
调节。研究得到以下结论：

１）煤油旋流喷嘴在流量连续调节过程中其
流量系数随着流量减小而小幅减小。

２）煤油流量减小过程中，混合比由０４０５增
大到０６９０，过程中燃烧室压力先增大后减小，极
值点对应的混合比为０５３５。
３）特征速度与燃烧效率在混合比区间

［０４０５，０５３５］和区间［０５３５，０６９０］内均随混
合比增大而线性增大，混合比大于０５３５时，特征
速度与燃烧效率随混合比的增加速率较混合比小

于０５３５时明显减小；
４）燃料流量连续调节过程中，燃料流量和燃

烧效率同时影响燃烧室压力。在混合比小于

０５３５时，燃烧效率对燃烧室压力的影响占优；混
合比大于０５３５时，燃料流量对燃烧室压力的影
响占优。
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［５］　ＳａｔｏＴ，ＴａｎａｔｓｕｇｕＮ，ＫｏｂａｙａｓｈｉＨ，ｅｔａｌ．Ｃｏｕｎｔｅｒｍｅａｓｕｒｅｓ
ａｇａｉｎｓｔｔｈｅｉｃｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｏｎｔｈｅＡＴＲＥＸｐｒｅｃｏｏｌｅｒ［Ｊ］．Ａｃｔａ
Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２００４，５４（９）：６７１－６８６．

［６］　ＣｈｏｊｎａｃｈＫＴ，ＨａｗｋＣＷ．Ａｎａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｔｈｅｒｏｃｋｅｔ
ｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒｅａｒｔｈｔｏｏｒｂｉｔ
ｔｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎｔ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ２９ｔｈＪｏｉｎｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ，ＡＩＡＡ９３－１８３１，１９９３．

［７］　秦飞，吕翔，刘佩进，等．火箭基组合推进研究现状与前
景 ［Ｊ］．推进技术，２０１０，３１（６）：６６０－６６５．
ＱＩＮＦｅｉ，ＬＹＵＸｉａｎｇ，ＬＩＵＰｅｉｊｉｎ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｓｔａｔｕｓａｎｄ
ｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅｏｆｒｏｃｋｅｔｂａｓｅｄ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｃｙｃｌｅ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ

ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０，３１（６）：
６６０－６６５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８］　ＴａｋｅｇｏｓｈｉＭ，ＴｏｍｉｏｋａＳ，ＵｅｄａＳ，ｅｔａｌ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｏｆａ
ｒｏｃｋｅｔｃｈａｍｂｅｒｆｏｒｔｈｅｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅａｔｖａｒｉｏｕｓ
ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ１４ｔｈＡＩＡＡ／ＡＨＩＳｐａｃｅＰｌａｎｅｓ
ａｎｄＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，ＡＩＡＡ
２００６－７９７８，２００６．

［９］　张蒙正，张玫，严俊峰，等．ＲＢＣＣ动力系统工作模态问
题 ［Ｊ］．火箭推进，２０１５，４１（２）：１－６．
ＺＨＡＮＧＭｅｎｇｚｈｅｎｇ，ＺＨＡＮＧＭｅｉ，ＹＡＮＪｕｎｆｅｎｇ，ｅｔａｌ．
ＤｉｓｃｕｓｓｉｏｎａｂｏｕｔｗｏｒｋｍｏｄａｌｏｆＲＢＣＣｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｃｋｅｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ，２０１５，４１（２）：１－６．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　黄国庆．火箭基组合循环发动机引射模态性能研究 ［Ｄ］．
长沙：国防科学技术大学，２０１０．
ＨＵＡＮＧＧｕｏｑｉｎｇ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｒｏｃｋｅｔ
ｂａｓｅｄ ｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅ （ＲＢＣＣ） ｅｊｅｃｔｏｒ ｍｏｄｅ［Ｄ］．
Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　潘科玮，何国强，刘佩进，等．ＲＢＣＣ混合燃烧模态一次
火箭对燃烧稳定影响 ［Ｊ］．推进技术，２０１０，３１（５）：
５４４－５４８．　
ＰＡＮＫｅｗｅｉ，ＨＥＧｕｏｑｉａｎｇ，ＬＩＵＰｅｉｊｉｎ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆ
ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｂｙｐｒｉｍａｒｙｒｏｃｋｅｔｕｎｄｅｒｃｏｍｍｉｘ
ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｍｏｄｅｉｎＲＢＣＣ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０，３１（５）：５４４－５４８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　徐朝启，何国强，秦飞，等．基于气化煤油喷注的 ＲＢＣＣ
燃烧室亚燃模态燃烧组织研究 ［Ｊ］．推进技术，２０１４，
３５（４）：５０７－５１３．
ＸＵＣｈａｏｑｉ，ＨＥＧｕｏｑｉａｎｇ，ＱＩＮＦｅｉ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎ
ｒａｍｊｅｔｍｏｄｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｏｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎ ｂｙｕｓｉｎｇ ｖａｐｏｒｉｚｅｄ
ｋｅｒｏｓｅｎｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｉｎＲＢＣＣ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４，３５（４）：５０７－５１３．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　吕翔，郑思行，何国强，等．火箭引射模态下主火箭总压
与ＲＢＣＣ发动机的匹配性 ［Ｊ］．固体火箭技术，２０１５，
３８（２）：１７９－１８４．
ＬＹＵＸｉａｎｇ，ＺＨＡＮＧＳｉｈａｎｇ，ＨＥＧｕｏｑｉａｎｇ，ｅｔａｌ．Ｏｐｅｒａｔｉｏｎ
ｍａｔｃｈｂｅｔｗｅｅｎｐｒｉｍａｒｙｒｏｃｋｅｔａｎｄＲＢＣＣｅｎｇｉｎｅｄｕｒｉｎｇｒｏｃｋｅｔ
ｅｊｅｃｔｏｒｍｏｄｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｌｉｄＲｏｃｋｅｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，
３８（２）：１７９－１８４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　ＴａｋｅｇｏｓｈｉＭ，ＴｏｍｉｏｋａＳ，ＯｎｏＦ，ｅｔａｌ．Ｉｎｊｅｃｔｏｒｓａｎｄ
ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｒｏｃｋｅｔｔｈｒｕｓｔｅｒｆｏｒｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔ
ｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｍｏｄｅｌ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ１８ｔｈ
ＡＩＡＡ／３ＡＦ ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｐａｃｅ Ｐｌａｎｅｓ ａｎｄ Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
Ｓｙｓｔｅｍｓａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， ＡＩＡＡ ２０１２ －
５９１５，２０１２．

［１５］　刘永兴，王魁，曹再勇．ＲＢＣＣ推进系统主火箭发动机气
氧／煤油推力室研究 ［Ｊ］．火箭推进，２００９，３５（６）：
２３－２６．　
ＬＩＵＹｏｎｇｘｉｎｇ，ＷＡＮＧＫｕｉ，ＣＡＯＺａｉｙｏｎｇ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆ
ＧＯ２／ｋｅｒｏｓｅｎｅｔｈｒｕｓｔｃｈａｍｂｅｒｏｆｔｈｅｍａｉｎｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅｆｏｒ
ｔｈｅＲＢＣＣ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］． ＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｃｋｅｔ
Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ，２００９，３５（６）：２３－２６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　朱韶华，田亮，刘亚冰，等．ＲＢＣＣ引射火箭燃烧室设计
及试验研究 ［Ｊ］．推进技术，２０１４，３５（１０）：１３７８－１３８６．
　
ＺＨＵＳｈａｏｈｕａ，ＴＩＡＮＬｉａｎｇ，ＬＩＵＹａｂｉｎｇ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅｃｈａｍｂｅｒｆｏｒＲＢＣＣ
ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
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２０１４，３５（１０）：１３７８－１３８６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）
［１７］　ＬｉＱＬ，ＣｈｅｎｇＰ，ＫａｎｇＺＴ，ｅｔａｌ．Ｅｘｔｒｅｍｅｆｕｅｌｒｉｃｈ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＲＢＣＣｅｍｂｅｄｄｅｄｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ
ｗｉｔｈｇａｓｌｉｑｕｉｄｓｈｅａｒｃｏａｘｉａｌｉｎｊｅｃｔｏｒｓｉｎｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｌｙｖａｒｙｉｎｇ
ｍｉｘｔｕｒｅｒａｔｉｏｓ［Ｊ］． Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎ ｏｆ
ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｓ， ＰａｒｔＧ： ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅ
Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，２２９（４）：７３６－７４６．

［１８］　张育林．变推力液体火箭发动机及其控制技术 ［Ｍ］．北
京：国防工业出版社，２００１．
ＺＨＡＮＧＹｕｌｉｎ．Ｖａｒｉａｂｌｅｔｈｒｕｓｔｌｉｑｕｉｄｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｒｏｃｋｅｔｅｇｉｎｅ
ａｎｄｉｔｓｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅ
ＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１９］　成鹏，李清廉，李春．基于包络线法的调节阀阀芯型面改
进设计方法 ［Ｊ］．流体机械，２０１３，４１（１０）：５３－５６．
ＣＨＥＮＧＰｅｎｇ，ＬＩＱｉｎｇｌｉａｎ，ＬＩＣｈｕｎ．Ｉｍｐｒｏｖｅｄｍｅｔｈｏｄｆｏｒ
ｄｅｓｉｇｎｉｎｇｔｈｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｃｏｎｔｒｏｌｖａｌｖｅｐｌｕｇｂａｓｅｄｏｎｔｈｅ
ｅｎｖｅｌｏｐｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＦｌｕｉｄＭａｃｈｉｎｅｒｙ，２０１３，４１（１０）：５３－

５６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）
［２０］　ＣａｓｉａｎｏＭＪ，ＨｕｌｋａＪＲ，ＹａｎｇＶ．Ｌｉｑｕｉｄｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｒｏｃｋｅｔ

ｅｎｇｉｎｅｔｈｒｏｔｔｌｉｎｇ：ａｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｒｅｖｉｅｗ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，２０１０，２６（５）：８９７－８２３．

［２１］　ＢａｚａｒｏｖＰＶ．Ｔｈｒｏｔｔｌｅａｂｌｅｌｉｑｕｉｄｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｅｎｇｉｎｅｓｓｗｉｒｌ
ｉｎｊｅｃｔｏｒｓｆｏｒｄｅｅｐｓｍｏｏｔｈｔｈｒｕｓｔｖａｒｉａｔｉｏｎｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ
ｏｆ３０ｔｈＪｏｉｎｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ，ＡＩＡＡ９４－
２９７８，１９９４．

［２２］　ＳｅｏＳ，Ｋｉｍ ＳＫ，ＣｈｏｉＨ Ｓ．Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄ
ｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆａｆｕｅｌｒｉｃｈｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
ａｎｄＰｏｗｅｒ，２０１０，２６（２）：２５９－２６６．

［２３］　ＡｈｎＫ，ＣｈｏｉＨＳ．Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌ
ｉｎｊｅｃｔｏｒｓｉｎｆｕｅｌｒｉｃｈｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
ａｎｄＰｏｗｅｒ，２０１２，２８（６）：１３５９－１３６７．

［２４］　ＬａｗｖｅｒＢＲ．ＴｅｓｔｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆＬＯＸ／ＲＰ－１ｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｆｕｅｌ／ｏｘｉｄｉｚｅｒｒｉｃｈｐｒｅｂｕｒｎｅｒｄｅｓｉｇｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔ
ａｎｄＲｏｃｋｅｔｓ，１９８３，２０（６）：５６７－５７３．

　 　（上接第５页）
［２３］　潘余．超燃冲压发动机多凹腔燃烧室燃烧与流动过程研
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