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摘　要：临近空间高超声速飞行器近年来获得了广泛关注，本文提出一种以基于火箭发动机和双燃烧室
冲压发动机的多模态火箭－双燃烧室冲压组合循环发动机作为飞行器的动力系统，并进行了性能分析研究。
该飞行器在海拔１０ｋｍ左右高度以０．８马赫的速度投放，在重力和发动机推力的联合作用下，能够在海拔
５～８ｋｍ处加速到２马赫；然后加速爬升进入临近空间，发动机工作在引射亚燃或者双燃烧室亚燃模态下。
可以根据实际选择高推重比、较低推进剂比冲效率的引射亚燃模态，或是较低推重比、高推进剂比冲效率的

双燃烧室亚燃模态。最终飞行器加速到６马赫（２６ｋｍ），进入双燃室超燃模态。针对空中发射模式和地面发
射模式进行了轨道优化，仿真结果表明：在加速爬升到６马赫（２６ｋｍ）的过程中，空中发射模式相比较地面发
射模式可以节省３７％的推进剂；空中发射模式存在一个负的最优初始飞行角度使得剩余质量与初始质量的
比值达到最大。
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　　临近空间是地球大气层内海拔高度２０ｋｍ到
１００ｋｍ之间的区域［１－２］。这个区域在军事侦察

和商业通信上具有重要意义。高超声速飞行器非

常适合在临近空间飞行，近年来获得了广泛

关注［３－７］。

在高超声速飞行条件下，超燃冲压发动机具

有非常高的性能，世界范围内开展了大量研究。

然而，超燃冲压发动机难以自启动。为了解决该

问题，组合循环发动机的研究被提上日程。研究

人员已经提出了好几种组合循环发动机方

案［８－９］，并开展大量研究。其中火箭基组合循环

（ＲｏｃｋｅｔＢａｓｅｄＣｏｍｂｉｎｅｄＣｙｃｌｅ，ＲＢＣＣ）发动机就
是最为人所熟知的一种方案。ＲＢＣＣ包含了引射
模态、亚燃冲压模态、超燃冲压模态和纯火箭模

态。然而，ＲＢＣＣ在超燃冲压模态时仍然存在一
些问题：如关闭火箭，采用纯超燃模态，则由于煤
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油在超声速气流中燃烧困难，点火和火焰稳定面

临巨大挑战［１０－１２］；若采用火箭以低工况作为火炬

工作，可以解决点火与火焰稳定的难题，但推进剂

比冲效率很低［１３］。

２０世纪８０年代约翰霍普金斯大学的 Ｂｉｌｌｉｇ
等第一次提出了双燃烧室的概念［１４］。双燃烧室

将亚燃冲压发动机和超燃冲压发动机进行了最好

的组合，在宽马赫数工作范围（３５～６５）内具有
易点火、火焰稳定性强、低马赫数条件下性能高和

壁面冷却方便等优点，但是在飞行马赫数超过

６５以后会变差。
在飞行马赫数不超过６５的范围内，将火箭

发动机和双燃烧室冲压发动机组合在一起具有非

常广阔的前景。本文研究的临近空间飞行器如

图１所示。该飞行器由多模块并联的火箭 －双燃
烧室冲压组合循环 （ＲｏｃｋｅｔＤｕａｌＣｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ＲａｍｊｅｔＣｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅ，ＲＤＣＲＣ）发动机作为动
力。采用发动机与机体一体化设计，前体作为进

气道的预压缩面，后体作为喷管的一部分。

图１　基于ＲＤＣＲＣ发动机的临近空间飞行器示意
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆａｎｅａｒｓｐａｃｅｖｅｈｉｃｌｅｗｉｔｈ

ｍｕｌｔｉｍｏｄｕｌｅＲＤＣＲＣｅｎｇｉｎｅ

１　ＲＤＣＲＣ发动机概念

ＲＤＣＲＣ发动机由进气道、引射火箭、预燃室、
超燃室和喷管组成，如图２所示。进气道分为超
声速进气道和亚声速进气道。在一个 ＲＤＣＲＣ发
动机模块中，包含了２个引射火箭、４个预燃室和
１个超燃室。

ＲＤＣＲＣ发动机剖面示意如图３所示，其工作
模态包含引射模态、引射亚燃模态、双燃烧室亚燃

模态和双燃烧室超燃模态。

在引射模态，空气在引射火箭的引射作用下

进入进气道，在混合段与引射火箭产生的高温燃

气进行混合、引射增强、燃烧，并最终排出喷管，产

生推力。

在引射亚燃模态，引射火箭工作类似于一个

燃气发生器，可以工作在较高工况以产生加大推

图２　ＲＤＣＲＣ发动机组成示意
Ｆｉｇ．２　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＲＤＣＲＣｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅ

ｅｎｇｉｎｅｍｏｄｕｌｅ

（ａ）沿火箭对称面剖切
（ａ）Ｓｅｃｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅｏｆｔｈｅｒｏｃｋｅｔ

（ｂ）沿预燃室对称面剖切
（ｂ）Ｓｅｃｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅｏｆｔｈｅｐｒｅｂｕｒｎｅｒ

图３　ＲＤＣＲＣ发动机剖面示意
Ｆｉｇ．３　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｓｅｃｔｉｏｎｓｏｆＲＤＣＲＣｅｎｇｉｎｅｍｏｄｕｌｅ

力，或者工作在较低工况以获得较高比冲效率。

在双燃烧室亚燃模态和双燃烧室超燃模态

下，引射火箭关闭，预燃室作为火焰稳定装置提供

连续、可靠的点火，发动机的比冲由于没有额外消

耗氧化剂，从而可以获得更高的比冲。

当飞行马赫数小于３时，ＲＤＣＲＣ发动机可以
工作在引射模态；当飞行马赫数在２～５５时，发
动机可以工作在引射亚燃模态或双燃烧室亚燃模

态；当飞行马赫数在５５～６＋时，发动机可以工作
在双燃烧室超燃模态。

在飞行马赫数２～６之间可根据飞行任务的
多学科优化来确定究竟选择使用高推重比、较低

推进剂比冲效率的引射亚燃模态，还是较低推重

比、高推进剂比冲效率的双燃烧室亚燃模态。

２　弹道设计

２．１　空中发射弹道

基于ＲＤＣＲＣ发动机的临近空间飞行器飞行
弹道如图４所示。和 Ｘ－４３Ａ类似［１５］，由载机将

·９·
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飞行器运送到海平面１０ｋｍ左右的高空，然后投
放。在重力和 ＲＤＣＲＣ发动机的共同作用下，飞
行器沿斜向下并最终转平的弹道加速至２马赫左
右，飞行高度降至５～８ｋｍ，发动机工作在引射模
态。之后依靠引射亚燃模态较高的推力增强性能

和高动压带来的大升力加速爬升至３马赫（１０～
１２ｋｍ）。然后，根据任务特性，采用弹道优化技
术选择引射亚燃模态或双燃烧室亚燃模态进一步

加速爬升至６马赫（２６～３０ｋｍ），转入双燃烧室
超燃模态进行巡航飞行。最后，在到达目标点后，

临近空间飞行器滑翔返回并在 ＲＤＣＲＣ发动机的
辅助下实现水平着陆，此时 ＲＤＣＲＣ发动机工作
在引射模态。

图４　临近空间飞行器弹道示意
Ｆｉｇ．４　Ｓｋｅｔｃｈｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｔｈｅａｉｒｌａｕｎｃｈｅｄ

ｎｅａｒｓｐａｃｅｖｅｈｉｃｌｅ

２．２　推力计算模型

发动机性能分析参考位置如图５所示，飞行器
前体能够实现进气压缩的作用，后体主要由喉道构

成。整个发动机位于临近飞行器的下部位置。

（ａ）沿引射火箭对称面剖切
（ａ）Ｓｅｃｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅｏｆｔｈｅｒｏｃｋｅｔ

（ｂ）沿预燃室出口纵向对称面剖切
（ｂ）Ｓｅｃｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅｏｆｔｈｅｐｒｅｂｕｒｎｅｒ

图５　发动机参考位置示意
Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｅｎｇｉｎｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｔａｔｉｏｎｓ

２．２．１　进气道
假设飞行马赫数 Ｍａ∞、海拔高度 ｙ０、二次流

特性（如总温Ｔｔｓ和比热比 γｓ）为已知条件。可以
通过美军 ＭＩＬ－Ｅ－５００８Ｂ标准给出的公式来计
算进气道出口总压ｐ′ｔ＝１．０－００７５（Ｍａ∞ －１）

１．３５ｐｔ∞，
式中Ｐｔ∞为来流总压。假设隔离段的出口马赫数为
Ｍａｓ＝Ｍａ

０．５
∞，可以得到隔离段出口总压ｐｔｓ：

ｐｔｓ＝
Γ（γ，Ｍａ０．５∞ ）ｐ′ｔ Ｍａｓ≤１

Γ（γ，Ｍａ０．５∞ ）
Γ（γ，Ｍａｓ）

ｐ′ｔ １＜Ｍａｓ＜Ｍａ
０．５{ ∞

（１）

其中，

Γ（γ，Ｍａ）＝

（γ＋１）Ｍａ２

２＋（γ－１）Ｍａ２
２γ
γ＋１

Ｍａ２－γ－１
γ









＋１

１
γ－１

（２）

由于预燃室出口马赫数Ｍａｄ＜１，总压通过公
式ｐｔｄ＝Γ（γ，Ｍａ

０．５
∞ ）ｐ′ｔ求得。

２．２．２　引射模型
在引射模态，预燃室入口关闭，引射火箭燃气

作为一次流，进气道吸入的空气作为被引射的二

次流。主火箭燃气与吸入的空气掺混，进行动量

和能量的交换。

一般认为即时混合燃烧（ＳｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓＭｉｘｉｎｇ
ａｎｄＣｏｍｂｕｓｔｉｏｎ，ＳＭＣ）模式的燃烧效率低于扩散
后燃烧（ＤｉｆｆｕｓｉｏｎａｎｄＡｆｔｅｒＢｕｒｎｉｎｇ，ＤＡＢ）模式，因
此本文采用ＤＡＢ模式进行建模分析。基于此，假
定引射火箭推进剂完全燃烧，在与来流空气混合

过程中不存在任何燃烧。

假定主火箭喉道壅塞面积为Ａ，超声速一次
来流与亚声速二次来流在等截面段进行引射混

合。采用动量守恒、能量守恒和连续性方程求解

等截面管道混合模型。同时假定：来流为无摩擦、

稳态、绝热等熵；忽略进气压缩、一次流与二次流

掺混和相互作用过程中以及热传递和火焰稳定过

程中的压力损失；一次流与二次流在混合室入口

处压力和速度分布均匀；在混合室内不发生化学

反应，在混合室出口处完全混合均匀。

由此，给定飞行条件和推进剂组合，假定在虚

拟的２′处ｐ２′ｓ＝ｐ２′ｐ，则３处的气流参数由以下参
数决定：

１）引射火箭混合比ψ：该参数决定了一次来
流的主要参数，如比热比 γｐ、气体常数 Ｒｐ、一次
流总温比 Θ ＝Ｔｔｓ／Ｔｔｐ，定压比热容之比 ｃ＝
Ｃｐｓ－Ｃｐｐ。
２）引射火箭的两个几何关系：φ ＝Ａｐ／Ａ３

和φｓ＝Ａｓ／Ａ３。

·０１·
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３）二次流速度系数λｓ：该参数可以确定总压
ｐｔｓ和静压ｐｓ。
４）引射火箭总压 ｐｔｐ：该参数可以确定一二

次流总压比 β＝ｐｔｓ／ｐｔｐ、λ２′ｓ、λ２′ｐ以及一次流引射
火箭质量流率 ｍｓ。

给定推进剂组合，采用吉布斯自由能最小化

方法，由引射火箭混合比 ψ能够确定一次流参数
（Ｔｔｐ、γｐ和λｐ）。由此，可以得到引射系数ｎ：

ｎ＝
ｍｓ
ｍｐ
＝
Ｋ（γｓ，Ｒｓ）
Ｋ（γｐ，Ｒｐ）

β
槡Θ

φｓ
φ
ｑ（γｓ，λｓ） （３）

式中，

Ｋ（γ，Ｒ）＝ γ( )Ｒ
１／２ γ＋１( )２

－（γ＋１）／［２（γ－１）］

（４）

ｑ（γ，λ）＝ γ＋１( )２
１／（γ－１）

λ １－γ－１γ＋１λ( )２ １／（γ－１）

（５）
通过能量守恒方程和连续性方程，解出混合

参数：

γ３＝
１＋ｎｃ
γｓ／γｐ＋ｎｃ

γｓ （６）

Ｒ３＝
Ｒｐ＋ｎＲｓ
１＋ｎ （７）

Ｔｔ３
Ｔｔｐ
＝１＋ｎｃΘ１＋ｎｃ （８）

联立动量守恒方程和连续性方程，得：

λ３＝
Ｚ± Ｚ２槡 －４

２ （９）

式中，

Ｚ＝１
Λ λｐ

２γｐ
γｐ＋１

Ｒ
槡 ｐ＋ｎ槡Θλｓ

２γｓ
γｓ＋１

Ｒ
槡 ｓ[ ＋

１＋
１－２′ｓ
２′( )

ｓ

１
λｐ
－
γｐ－１
γｐ＋１

λ( )ｐ γｐ＋１
２γｐ

Ｒ
槡 ]ｐ

（１０）

其中，Λ＝（１＋ｎ） １＋ｎｃΘ
１＋ｎｃ

γ３＋１
２γ槡 ３

Ｒ
槡 ３，为当

量比。

Ｚ ＞２时，可以解出实根 λ３。负号对应
λ３＜１，正号对应λ３＞１。亚声速解可由超声速解
通过正激波扩压后得到。当 Ｚ≤２时，引射器出
口壅塞。本文研究中，引射模态下二次燃料燃烧

处于亚声速状态，因此仅取亚声速解。应用动量

守恒方程可计算３处的总压为：

　ｐｔ３＝ｐｔｐ
Ｋ（γｐ，Ｒｐ）
Ｋ（γ３，Ｒ３）

（１＋ｎ）φ
ｑ（γ３，λ３）

１＋ｎｃΘ
１＋槡 ｎｃ （１１）

２．２．３　二次燃料喷注和壅塞特性
二次燃料与来流空气燃烧，放热产生的能量

提高了燃气的总温。根据能量守恒，可以求得燃

气总温：

Ｔｔ４＝
Ｃｐ３Ｔｔ３＋ｆＣｐｆＴｔｆ＋ηｂｆｈＰＲ

（１＋ｆ）Ｃｐ４
（１２）

其中：二次燃料与空气混合比 ｆ＝ｍｆ／ｍ３，ｍｆ为二
次燃料流量，ｍ３为 ３处空气总流量；ｈＰＲ为反应
热；ηｂ为燃烧效率。
１）亚声速燃烧。在引射模态、引射亚燃模态

和双燃烧室亚燃模态，λ３＜１，通过在３和４之间
注入二次燃料，发动机在４处可形成壅塞，实现亚
声速燃烧。因此，４处的速度系数λ４＝１。忽略燃
烧室阻力和燃料喷注的轴向速度，假定 ｐｔ４＝ｐｔ３，
燃烧室出口面积Ａ４也可通过连续性方程求得。
２）超声速燃烧。在双燃烧室超燃模态，λ３＞

１，燃烧室出口不壅塞。假定燃烧室压力恒定，燃
料喷注方向垂直于流向。忽略燃烧室阻力和燃料

喷注的轴向速度，动量守恒方程可以写为ｖ４＝ｖ３／
（１＋ｆ），其中 ｖ３＝λ３［２γ３Ｒ３Ｔｔ３／（γ３＋１）］

０５，则

λ４＝ｖ４／［２γ４Ｒ４Ｔｔ４／（γ４＋１）］
０５，Ａ４也可以通过连

续性方程求得。

２．２．４　扩张段
假定扩张段是等熵膨胀，则ｐｔ１０＝ηｅｐｔ４，Ｔｔ１０＝

Ｔｔ４，其中ηｅ为喷管效率。由此，速度系数λ１０可由
式（１３）求得：

Ａ４ｑ（γ４，λ４）＝Ａ１０ｑ（γ４，λ１０） （１３）
２．２．５　发动机推力

优化的目标函数是发动机比冲和推力。假定

最优膨胀（ｐ１０－ｐ∞），则比冲和推力为：

Ｉｓｐ＝
ｍ１０ｖ１０－ｍ０ｖ∞ ＋（ｐ１０－ｐ∞）Ａ１０

ｍ１０－ｍ０
（１４）

Ｆ＝（ｍ１０－ｍ０）Ｉｓｐ （１５）

图６　飞行器二维平面内受力示意
Ｆｉｇ．６　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｆｒｅｅｂｏｄｙｆｏｒｃｅｄｉａｇｒａｍ

２．３　基本的运动关系

假定飞行器在二维平面内飞行，当机翼相对

飞行轨迹倾斜时，会产生攻角 α，从而产生相对于
飞行轨迹垂直的升力。图６给出了二维平面内飞
行器受力示意图。θ是飞行轨迹与水平面的夹

·１１·
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角，ψ是推力方向与水平面的夹角，则飞行方向和
法向的加速公式为：

ｍｄｖｄｔ＝Ｆｃｏｓ（ψ－θ）－Ｄ－ｍｇｓｉｎθ

ｍｖｄθｄｔ＝Ｆｓｉｎ（ψ－θ）＋Ｌ－ｍｇｃｏｓ
{ θ

（１６）

其中，Ｄ和Ｌ分别是阻力和升力，

Ｄ＝１２ＣＤρｖ
２Ａｒｅｆ

Ｌ＝１２ＣＬρｖ
２Ａ{
ｒｅｆ

（１７）

ＣＤ为阻力系数，ＣＬ为升力系数，ｖ为速度，Ａｒｅｆ为
参考面积。

３　计算结果与分析

３．１　典型轨迹

采用火箭基组合循环发动机的临近空间飞行

器，在低马赫数（０～２０）段由于飞行速度较低，
动压 ρｖ２／２低，升力不足。如果要维持飞行轨迹
向上，则需要足够大的推力分量平衡重力，但速度

提升缓慢，推进剂消耗却非常可观。如果考虑初

始就有一个倾斜向下的飞行轨迹，则重力分量

ｍｇｓｉｎθ可以为飞行器提供更大的加速度。虽然
之后还需要转向，再次爬升，但考虑到较高飞行动

压情况下比较可观的推力增强效果，这种初始倾

斜向下投放的空中发射方式就非常值得尝试了。

图７给出了飞行器在１１ｋｍ处以０８马赫投
放且初始角度为 －３０°时的轨迹参数，图中 ｍ为
飞行器质量，ｍ０为飞行器起飞质量，ｍｐ为推进剂
质量流量，ｍｒｏｃｋｅｔ为火箭发动机质量流量。从图中
可以看到，初始段飞行器的升力和阻力都远小于

重力。初始轨迹向下倾斜时，由于重力分量的辅

助作用，在 Ｆ／ｍ０ｇ＝０７５的情况下，加速度达到
约１０ｍ／ｓ２，飞行器从海拔１１ｋｍ降至４５ｋｍ，速
度增加到２马赫时，动压达到１５０ｋＰａ。之后，飞
行方向也逐渐转弯并向高空飞行。此时，由于来

流动压较高，引射增强带来的推力增益加大，同时

升力也大幅提高，在推力与升力的共同作用下，飞

行器的加速度增加到２０ｍ／ｓ２。此后，整个引射火
箭的总压减小，进入引射亚燃或者双燃烧室亚燃

模态，实现减少推进剂流率，提高发动机比冲的目

的。最终，到达巡航点（６马赫、２６ｋｍ），发动机进
入高比冲性能的超燃模态，发动机质量约为初始

质量的６５％。

３．２　轨迹优化

鉴于上述结果，要进一步研究飞行器轨迹参

（ａ）参数随Ｍａ的变化曲线
（ａ）ＨｉｓｔｏｒｙｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｖｅｒｓｕｓＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

（ｂ）参数随飞行时间的变化曲线
（ｂ）Ｈｉｓｔｏｒｙｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｖｅｒｓｕｓｆｌｉｇｈｔｔｉｍｅ

图７　飞行器在１１ｋｍ处以０．８马赫、θ＝－３０°
投放后的性能参数和轨迹参数

Ｆｉｇ．７　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｖｅｈｉｃｌｅ
ｄｒｏｐｐｅｄａｔ０．８Ｍａａｎｄ１１ｋｍａｂｏｖｅｓｅａｌｅｖｅｌｗｉｔｈａｎ

ｉｎｉｔｉａｌｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｏｆθ＝－３０°

数对性能的影响，需要开展飞行轨迹优化。假设

临近空间飞行器沿二维轨道平面飞行。在约

１０ｋｍ高度以０８马赫的速度投放，发动机工作在
引射模态；之后，加速到２５马赫以上，转变工作
模态，进入引射亚燃模态或双燃烧室亚燃模态；最

终，在２５～３０ｋｍ高度达到６马赫，进入双燃烧室
超燃模态，巡航至目的地。优化分析不考虑巡航

与着陆。约束条件为最大动压不超过２００ｋＰａ、最
大加速度为３０ｍ／ｓ２。

为了简化，采用飞行攻角 α控制飞行器的飞
行轨迹。攻角α变化范围为－５°～８°。为了开展
采用数值方法求解优化问题，飞行攻角等优化设

计参数需要离散化。基于这个方法，将攻角 α和
引射火箭总压ｐｔｐ随马赫数变化的曲线分为９段。

优化计算考虑了如下设计参数：

１）飞行器进气道面积Ａ０。
２）２个引射火箭几何参数：φ和φｓ。
３）初始轨道角度θ０和海拔高度ｙ０。
４）９段攻角α：α１，α２，…，α９。

·２１·
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５）８段引射火箭总压 ｐｔｐ：ｐ０Ｒ１，ｐ０Ｒ２，…，ｐ０Ｒ８；
因为此时发动机进入双燃烧室超燃模态，故

ｐ０Ｒ９＝０。
轨道设计的目的是找到一组设计参数使得飞

行器达到巡航点设计参数（飞行马赫数 Ｍａｃ＝６，
飞行高度ｙｃ＝２６ｋｍ，轨道倾角为０）时，剩余质量
最大。飞行速度达到巡航马赫数 Ｍａｃ时轨迹仿
真结束，并计算误差，误差方程定义为：

δ＝ ｙ－ｙｃ ＋ θ （１８）
通过求解函数（１８）的最小化问题，即可得到

一条符合条件的轨迹（可行解）。采用 ＭＡＴＬＡＢ
提供的遗传算法工具包求解轨迹可行解。

轨道优化的目的是找出剩余质量最大的一条

轨迹及其对应的一组设计参数。采用 Ｉｓｉｇｈｔ８０
进行了轨道优化计算。

３．２．１　空中发射与地面发射
当飞行器从地面发射时，由于飞行速度较

低，飞行器的升力不足以克服重力，必须采用较

大的初始飞行轨道倾角，利用发动机的推力来

克服重力。这样就大大增加了推进剂的消耗速

度。以初始飞行角θ０取值范围０°～９０°、初始飞
行高度 ｙ０＝０ｋｍ、初始马赫数 Ｍａ０＝０开展优化
设计，并与空中发射方式（ｙ０＝１１ｋｍ，Ｍａ０＝０８）
进行对比。优化计算结果表明空中发射和地面发

射最优初始飞行角度 θ０分别为 －０．２°和８６°，如
图８所示。

（ａ）参数随Ｍａ的变化曲线（θ０＝－０．２°）

（ａ）ＨｉｓｔｏｒｙｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｖｅｒｓｕｓＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ（θ０＝－０．２°）

（ｂ）参数随Ｍａ的变化曲线（θ０＝８６°）

（ｂ）ＨｉｓｔｏｒｙｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｖｅｒｓｕｓＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ（θ０＝８６°）

（ｃ）参数随飞行时间的变化曲线（θ０＝－０．２°）

（ｃ）Ｈｉｓｔｏｒｙｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｖｅｒｓｕｓｆｌｉｇｈｔｔｉｍｅ（θ０＝－０．２°）

（ｄ）参数随飞行时间的变化曲线（θ０＝８６°）

（ｄ）Ｈｉｓｔｏｒｙｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｖｅｒｓｕｓｆｌｉｇｈｔｔｉｍｅ（θ０＝８６°）

图８　空中发射与地面发射的最优轨迹
Ｆｉｇ．８　Ｏｐｔｉｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｅｖｅｈｉｃｌｅｆｏｒ

ａｉｒｌａｕｎｃｈａｎｄｓｕｒｆａｃｅｌａｕｎｃｈ

从图８可以看到，当马赫数小于２５，飞行器
处于引射模态。为了抵消重力影响，地面发射时

引射火箭秒流量 ｍ与火箭初始质量 ｍ０的比值远
远大于空中发射，分别为００１和０００３。随着引
射火箭总压减小，工作模态转为引射亚燃和双燃

烧室亚燃模态，减少了燃料消耗且提高了燃料比

冲。当马赫数大于５５，发动机处于双燃烧室亚
燃模态，推进剂比冲变化范围为７～８ｋｍ／ｓ。最
终，在２１５ｓ时刻，飞行器达到海拔２６ｋｍ高度，
速度达到６０马赫，之后转入巡航状态。在达到
巡航状态时刻，空中发射和地面发射的剩余质量

与初始质量的比值分别为０６８和０４９，空中发
射在加速段消耗的推进剂相比地面发射仅占

６３％，也就是说可以节省约３７％的推进剂，而这
些节省的推进剂可以用来提高飞行器巡航距离或

者替换为有效载荷质量。

３．２．２　空中发射时初始轨道倾角θ０的影响

针对初始飞行轨道倾角 θ０对飞行器轨迹参
数和飞行器性能的影响开展了研究，图９给出了
θ０为－２９°、－１２５°和６４°时的飞行器性能和轨
迹参数。总的来说，初始飞行轨道倾角越小，动压

越大，最低轨道高度越小。

·３１·
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优化计算获得的可行解如图 １０所示。当
－２０°≤θ０≤３°，ｍ／ｍ０变化范围为０６７５～０６８１，

（ａ）参数随Ｍａ的变化曲线（θ０＝－２９°）

（ａ）ＨｉｓｔｏｒｙｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｖｅｒｓｕｓＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ（θ０＝－２９°）

（ｂ）参数随飞行时间的变化曲线（θ０＝－２９°）

（ｂ）Ｈｉｓｔｏｒｙｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｖｅｒｓｕｓｆｌｉｇｈｔｔｉｍｅ（θ０＝－２９°）

（ｃ）参数随Ｍａ的变化曲线（θ０＝－１２．５°）

（ｃ）ＨｉｓｔｏｒｙｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｖｅｒｓｕｓＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ（θ０＝－１２．５°）

（ｄ）参数随飞行时间的变化曲线（θ０＝－１２．５°）

（ｄ）Ｈｉｓｔｏｒｙｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｖｅｒｓｕｓｆｌｉｇｈｔｔｉｍｅ（θ０＝－１２．５°）

（ｅ）参数随Ｍａ的变化曲线（θ０＝６．４°）

（ｅ）ＨｉｓｔｏｒｙｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｖｅｒｓｕｓＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ（θ０＝６．４°）

（ｆ）参数随飞行时间的变化曲线（θ０＝６．４°）

（ｆ）Ｈｉｓｔｏｒｙｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｖｅｒｓｕｓｆｌｉｇｈｔｔｉｍｅ（θ０＝６．４°）

图 ９　θ０对飞行器性能和轨道参数的影响

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｉｎｉｔｉａｌａｎｇｌｅθ０ｏｎｔｈｅｖｅｈｉｃｌｅ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

图１０　可行解分布
Ｆｉｇ．１０　Ｆｅａｓｉｂｌｅｓｏｌｕｔｉｏｎｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｍ／ｍ０误差小于１％。这说明实际飞行时投放角
度可以允许有一定的误差范围，具有较强鲁棒性。

当θ０≤ －２０°或 θ０≥３°时，ｍ／ｍ０急剧下降。
可以得到结论，在 θ０为 －５°～０°时，ｍ／ｍ０负增
长且存在最优值，最优值大于６８％。

·４１·
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４　结论

主要对多模态 ＲＤＣＲＣ发动机为动力的临近
空间飞行器概念进行研究，对比了空中发射和地

面发射。在考虑到引射混合增强的情况下，飞行

器在低速段宜充分利用重力加速来提高性能，得

出以下结论：

１）为了充分利用引射增强，飞行器最好采用
空中发射，以缩短低动压、低推力增强的工作时

间，减少飞行器的推进剂消耗；

２）选用略倾斜向下的初始飞行器轨迹倾角，
以利用重力和发动机推力的联合作用，获得更大

的加速度，在尽可能短的时间内获得较高的飞行

速度和动压，之后利用高动压情况下较高的升力

和引射推力增强实现转弯和加速爬升；

３）飞行器进一步爬升至巡航点的过程中，可
以根据弹道优化设计选择高推重比、较低推进剂

比冲效率的引射亚燃模态，或是较低推重比、高推

进剂比冲效率的双燃烧室亚燃模态。
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ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ［Ｊ］． Ａｃｔａ
Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２００５，５９（１）：１８１－１９１．
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