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摘　要：火箭基组合循环发动机引射模态飞行状态复杂，为了提高发动机的整体性能，研究了火箭出口
面积对发动机引射模态的影响规律。通过数值模拟研究，引射流量在低飞行马赫数条件下，主要受引射性能

影响，火箭出口面积越大，引射性能越好。然而，随着飞行马赫数的提升，引射空气的动能提升，隔离段内出

现壅塞情况，引射流量主要受限于隔离段几何尺寸，与火箭出口面积无关。在亚声速工况下，火箭出口面积

越小，发动机比冲越低，且出口无量纲面积为３１５时，火箭羽流膨胀撞壁，会引起性能骤减，需要予以避免；在
超声速工况下，选择面积较小的火箭出口面积，燃烧室内压越高，发动机性能提升越明显。
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　　２０世纪９０年代以来，随着航天领域经济问
题的逐渐突出，火箭基组合循环（ｒｏｃｋｅｔｂａｓｅｄ
ｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅ，ＲＢＣＣ）发动机越来越受到学者的
关注。ＲＢＣＣ发动机将火箭发动机内置于冲压发
动机的流道中，从而有效地将火箭发动机的高推

重比和吸气式发动机高比冲的优点相结合［１－３］。

凭借高性能和宽速域的技术特点，采用 ＲＢＣＣ发
动机为动力系统的运载器可以在弹道飞行中保持

稳定的高性能工作状态，满足加速和巡航的要

求［４－５］。此外，ＲＢＣＣ发动机能够实现水平起降、
单级入轨，并显著提高运载器的适用范围［６－８］。

因此，ＲＢＣＣ发动机具有高效率和可重复使用性，
是前景广阔的航天推进系统之一［９－１０］。

一般来说，根据飞行马赫数（Ｍａｆ）和高度
（Ｈｆ），ＲＢＣＣ发动机可分为引射、亚燃、超燃和纯
火箭模态［７］。研究显示，采用 ＲＢＣＣ发动机作为
动力系统的运载器，在爬升阶段的燃料消耗能够

占到整个飞行过程的５０％以上，而引射模态是爬
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升阶段的主要模态［１１－１２］。因此，引射模态的研究

和优化显得尤为重要。当飞行马赫数为０～２５
时，ＲＢＣＣ发动机处于引射模态，火箭羽流能够将
空气从大气环境中引射入 ＲＢＣＣ发动机内流道。
ＲＢＣＣ发动机进气道的常规启动点，一般设定于
飞行马赫数Ｍａｆ＞３０时。Ｗｏｒｋ等

［１３］认为，当发

动机的进气道处于不启动状态时，火箭羽流是引

射性能的驱动源，也是发动机最主要的动力来源。

因此，火箭羽流状态和工作参数对引射模态的发

动机性能有重要影响［１４］。引射模态时，即时混合

燃烧（ｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｍｉｘｉｎｇａｎｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ，ＳＭＣ）
和掺混后燃烧（ｄｉｆｆｕｓｉｏｎａｎｄａｆｔｅｒｂｕｒｎｉｎｇ，ＤＡＢ）
组织模式是 ＲＢＣＣ发动机主要的燃烧组织模
式［１１］。ＳＭＣ组织模式主要在火箭羽流和引射空
气形成的反应混合层中组织燃烧，产生推力增益。

然而，高温、高速和富燃的火箭羽流具有极强的压

缩效应和放热效应，会影响火箭羽流和引射空气

之间的混合效果，从而抑制燃烧过程［１５－１６］。因

此，如何调整内置火箭的工作状态和结构，确保复

杂工作条件下的混合与反应效率，成为 ＲＢＣＣ发
动机研究中亟待解决的关键性技术。

Ｅｔｅｌｅ等［１７］通过实验研究，发现主火箭射流

马赫数越大，混合段压强越低，发动机引射比越

高。Ｐａｒｋｉｎｓｏｎ等［１８］则认为火箭流量增大到一定

值后，引射流量保持不变。Ｔａｎｉ等［１９］研究认为，

引射性能随火箭羽流富燃程度降低而提高。

Ｗｉｓｎｉｅｗｓｋｉ等［２０］利用冷流实验，研究了火箭出口

面积对整体性能的影响规律，发现推力增益随着

隔离段出口面积和火箭出口面积之比的增大而提

高。火箭出口面积变化，会导致火箭羽流的马赫

数、静压以及引射空气的接触面积发生变化，影响

掺混、引射和燃烧等过程，对ＲＢＣＣ发动机引射性
能和比冲性能的作用机理复杂。目前研究主要采

用实验或者理论分析的手段，针对流动、掺混和燃

烧特性的分析较少。

本研究采用数值模拟的手段，针对飞行马赫

数０９、１２、１５、１８和２１工况展开研究，分析
比较不同火箭出口面积构型的综合性能。研究计

划结合数值模拟预测的掺混燃烧等流场特性进行

分析，揭示火箭出口面积对 ＲＢＣＣ发动机性能影
响规律和作用机理，并为航程全局考量下的

ＲＢＣＣ发动机构型设计提供切实的设计策略。

１　研究模型和参数

本文研究采用图１所示的ＲＢＣＣ发动机进行
分析，火箭布置在 ＲＢＣＣ发动机的中心轴上。火
箭燃烧室产生的高温高压气体，由火箭喷管膨胀

后，进入ＲＢＣＣ发动机燃烧室，形成超声速火箭羽
流。引射空气也通过进气道和隔离段进入燃烧

室。在燃烧室中，富含燃料的火箭羽流与引射空

气混合并发生反应，称为即时混合燃烧组织模式。

ＲＢＣＣ发动机推力主要来源为两部分：内置火箭
产生的推力和燃烧室内反应混合层释热产生的推

力。燃烧室中的反应混合层释热是ＲＢＣＣ发动机
比冲增益的主要来源。随后，混合流在 ＲＢＣＣ发
动机喷管中膨胀，并通过喷嘴出口超声速排出。

研究选择图１所示的不同无量纲火箭出口面
积Ａｒ构型进行分析，Ａｒ采用火箭喉部面积Ａ进行
无量纲化处理（火箭出口面积／火箭喉部面积Ａ），
其他几何尺寸均以火箭喉部尺寸ｄ进行无量纲化
处理（几何尺寸／火箭喉部尺寸 ｄ），具体尺寸如
表１所示。其中无量纲火箭出口直径 ｄｒ为１７７、
２２６、２７１和３２３，对应的构型分别命名为 Ａｒ＝
３１５、Ａｒ＝５１０、Ａｒ＝７３４和Ａｒ＝１０４１，因为火箭
出口为圆形，实际上出口面积比和出口直径关系

为Ａｒ＝ｄ
２
ｒ。不同的火箭出口面积构型，火箭羽流

出口马赫数和静压不同，但其总压、总温和流量相

同。隔离段入口和出口等效直径保持在２５６和
３５３，对应隔离段的等效扩张角为３４°。由于不
同构型火箭尺寸不同，因而环形隔离段内径不相

图１　ＲＢＣＣ发动机示意图
Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅＲＢＣＣｅｎｇｉｎｅ

·６５１·
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表１　ＲＢＣＣ发动机结构参数
Ｔａｂ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＲＢＣＣｅｎｇｉｎｅ

结构参数 具体数值

火箭喉部直径 １

火箭出口直径（Ａｒ＝３．１５） １．７７

火箭出口直径（Ａｒ＝５．１０） ２．２６

火箭出口直径（Ａｒ＝７．３４） ２．７１

火箭出口直径（Ａｒ＝１０．４１） ３．２３

隔离段等效入口直径 ２．５６

隔离段等效出口直径 ３．５３

燃烧室轴向长度 １１．２２

燃烧室出口直径 ５．４５

喷管出口直径 ７．６９

同。通过调整ＲＢＣＣ发动机的内流道，尽可能保
证隔离段进出口条件一致，控制单一变量。燃烧

室是主要组织反应混合层燃烧的地方，其结构为

渐扩形圆管，轴向长度 ｌ为１１２２，燃烧室出口直
径ｄｍ为５４５，燃烧室喷管出口直径 ｄｏｕｔ为７６９，
经过混合燃烧的混合流体在喷管内加速降压，以

超声速流出ＲＢＣＣ喷管。
进出口条件参考 Ｊｉａ等［４］的飞行弹道，飞行

器由飞行高度９５ｋｍ、飞行马赫数 Ｍａｆ＝０８的
运载器释放，引射模态飞行至马赫数３０。数值
计算选择飞行马赫数０９、１２、１５、１８和２１工
况展开计算，分析 ＲＢＣＣ发动机系统性能。流场
特征分析时选用飞行马赫数０９和２１工况数值
计算结果，研究ＲＢＣＣ发动机中流动、混合和燃烧
等流场特性。引射模态进气道并未启动，总压损

失很小，所以在计算中忽略进气道，采用总压恢复

系数０９５，进行隔离段气动参数计算，隔离段入
口和ＲＢＣＣ发动机喷管出口气动参数配置如表２
所示。

表２　进出口条件配置
Ｔａｂ．２　Ｉｎｌｅｔａｎｄｏｕｔｌｅｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

工况
参数

Ｈｆ／ｋｍ Ｍａｆ Ｐ／ｋＰａＰ０／ｋＰａ Ｔ／Ｋ Ｔ０／Ｋ

Ｃａｓｅ１ ９．５ ０．９ ２８．５ ４８．２ ２２６．４ ２６３．０

Ｃａｓｅ２ ９．６ １．２ ２８．２ ６５．０ ２２５．９ ２９１．０

Ｃａｓｅ３１０．２ １．５ ２５．８ ８５．１ ２２２．０ ３２２．０

Ｃａｓｅ４１１．６ １．８ ２０．７ １０１．２ ２１６．７ ３５７．０

Ｃａｓｅ５１２．４ ２．１ １５．６ １１４．１ ２１６．７ ４０７．７

　　气氧煤油火箭位于 ＲＢＣＣ发动机的中心轴，
操作参数设置如下：火箭羽流总压 Ｐ０为３ＭＰａ，
总温 Ｔ０＝３５００Ｋ。本文假设火箭燃料在火箭燃
烧室中充分反应，火箭羽流由ＣＯ２、Ｈ２Ｏ和煤油组
成，将煤油简化为 Ｃ１２Ｈ２３。具体火箭羽流参数如
表３所示。由于出口面积不同，不同 Ａｒ构型火箭
羽流膨胀情况不同。随着出口面积增加，其平均

出口马赫数分别为２２９、２５９、２７９和２９５。

表３　火箭羽流条件配置
Ｔａｂ．３　Ｒｏｃｋｅｔｐｌｕｍｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

参数名称 具体数值

ＣＯ２质量分数 ６６．８１％

Ｈ２Ｏ质量分数 ２６．１９％

Ｃ１２Ｈ２３质量分数 ７．００％

Ｍａ（Ａｒ＝３．１５） ２．２９

Ｍａ（Ａｒ＝５．１０） ２．５９

Ｍａ（Ａｒ＝７．３４） ２．７９

Ｍａ（Ａｒ＝１０．４１） ２．９５

２　数值方法

研究采用 Ｆｌｕｅｎｔ１７．０软件进行数值模拟计
算，网格划分运用 ＩＣＥＭ软件。考虑到超声速流
动计算，选择基于密度的求解器求解雷诺平均纳

维－斯托克斯方程，同时，选择了隐式求解方式。

２．１　网格模型和边界条件

计算网格如图２所示，Ａｒ＝５１０构型网格数

量为５３５万，其他构型网格数量在５０万 ～６０万
之间，计算采用二维轴对称模型。网格在壁面附

近加密。壁面第一层网格高度为０１ｍｍ，在黏性
模型中引入了壁面增强处理，从而可以很好地模

拟边界层。整个区域的最大网格尺寸小于２ｍｍ。

图２　火箭出口马赫数分布
Ｆｉｇ．２　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｒｏｃｋｅｔｅｘｉｔ

火箭入口采用压力入口边界条件，总压Ｐ０和
总温Ｔ０分别设置为３ＭＰａ和３５００Ｋ，组分质量
分数如表３所示，火箭内部未设置燃烧区；隔离段
进口采用压力入口边界条件，喷管出口采用压力

出口边界条件，气动参数如表２所示，所有壁面均

·７５１·
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采用无滑移绝热壁面。

在ＲＢＣＣ发动机中，网格尺寸和计算精度关
联度很大。因此，选择了由稀疏网格（２６４万）、
适当网格（５３３万）和加密网格（１０１万）的模型
进行网格无关性分析。计算选择 Ａｒ＝５１０构型
在飞行马赫数１８工况进行研究，考虑到湍流边
界层的计算精度，因此三个网格模型的壁面 ｙ＋
都小于２．０。图３展示了不同网格出口速度分布
曲线，纵坐标为无量纲径向高度（径向高度 ｙ／火
箭喉部直径ｄ），其中适当网格和加密网格模型计
算所得的出口速度分布基本一致，而稀疏网格模

型计算结果在主流处不同于其他网格（无量纲径

向位置为０～２０）。因此，说明适当网格尺寸能
够满足数值计算的精度需求，而采用稀疏网格尺

寸则会导致精度不足。

图３　网格无关性验证
Ｆｉｇ．３　Ｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｉｍａｇｅ

火箭出口面积变化，导致环形隔离段内径变

化，本文采用控制等效角和出入口等效直径相同

的方法，以达到控制变量的目的。为了验证方法

的有效性，特别针对 Ａｒ＝３１５、Ａｒ＝５１０、Ａｒ＝
７３４和Ａｒ＝１０４１构型的隔离段，设定隔离段入
口静压Ｐ１＝４８２ｋＰａ、出口静压Ｐ２＝４６８ｋＰａ为
ＣａｓｅＡ工况，设定入口静压 Ｐ１＝１０１２ｋＰａ、出口
静压 Ｐ２＝５８４ｋＰａ为 ＣａｓｅＢ工况，ＣａｓｅＡ和
ＣａｓｅＢ工况分别验证隔离段出于亚声速流动和
存在壅塞情况下方法的有效性。表４为数值模拟
所得不同构型隔离段在 ＣａｓｅＡ和 ＣａｓｅＢ下的无
量纲引射空气流量、出口平均静压（面积平均）和

平均马赫数（流量平均）。可以发现，两个工况

下，各构型Ａｒ＝３１５、Ａｒ＝５１０、Ａｒ＝７３４和 Ａｒ＝
１０４１的统计值相差都在６％以内，说明控制隔离
段等效角和出入口等效直径能够有效避免无量纲

火箭出口面积Ａｒ变化对环形隔离段的影响，从而
保证整个研究中火箭出口面积比 Ａｒ是单一研究

变量。

表４　隔离段等效方法验证
Ｔａｂ．４　Ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｉｓｏｌａｔｏｒｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｍｅｔｈｏｄ

工况 参数 Ａｒ＝３．１５Ａｒ＝５．１０Ａｒ＝７．３４Ａｒ＝１０．４１

Ｃａｓｅ
Ａ

流量 ０．２０９ ０．２１０ ０．２１０ ０．２０５

静压／ｋＰａ４６．８００ ４６．８００ ４６．８００ ４６．８００

马赫数 ０．１８０ ０．１８０ ０．１７０ ０．１７０

Ｃａｓｅ
Ｂ

流量 ０．６９７ ０．６９５ ０．６８７ ０．６９８

静压／ｋＰａ５８．４００ ５８．４００ ５８．４００ ５８．４００

马赫数 ０．６７０ ０．６５０ ０．６３０ ０．６３０

２．２　黏性和反应模型

选择重整化群（ｒｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎｇｒｏｕｐ，ＲＮＧ）
ｋ－ε模型作为黏性模型，并在标准 ｋ－ε模型的
基础上进行了改进。与标准ｋ－ε模型相比，该模
型提高了快速应变流的计算精度。因此，ＲＮＧ
ｋ－ε模型可以满足引射模态下ＲＢＣＣ发动机数值
模拟的精度要求。

由于壁面边界层的速度梯度较大，选用壁面

增强方法作为近壁面处理方法，当混合层高度可

压缩（对流马赫数 Ｍｃ＞０６）时，应考虑压缩效
应。本研究中混合层为强可压缩混合层，所以在

ｋ－ε模型中引入了膨胀耗散项（ＹＭ）进行可压缩
修正，具体如下所示。

ＹＭ＝２ρεＭ
２
ｔ （１）

Ｍｔ＝
ｋ
ａ槡２ （２）

ａ＝ γ槡 ＲＴ （３）
其中，Ｍｔ和ａ是湍流马赫数和声速。此外，ｋ和 ε
是湍流动能项和湍流涡耗散项。选择总包反应模

型作为计算的反应机理。

２．３　数值验证

对黏性和反应模型进行数值验证，采用 Ｇｕ
等［２１－２２］的实验结果进行验证，图４显示了试验结
果和数值模拟结果的对比，横坐标是无量纲处理

后的轴向位置（轴向ｘ坐标／火箭喉部直径ｄ）。
图４中，ＣＦＤ和ＣＦＤｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｉｌｉｔｙ曲线分别

是不考虑和考虑可压缩效应的数值模拟结果。考

虑可压缩效应，火箭喷嘴出口后的燃烧室压力预

测为７４５ｋＰａ，与实验结果吻合；不考虑可压缩效
应，燃烧室压力高达８９２ｋＰａ。上述对比数据表
明：考虑压缩性效应的数值方法能更为准确地预

测ＲＢＣＣ发动机中混合层演变发展情况，从而使
燃烧室内混合和燃烧过程的计算更符合实际情

况。在隔离段内，考虑可压缩效应的数值模拟结

·８５１·
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图４　ＣＦＤ结果和实验数据之间的压力分布对比
Ｆｉｇ．４　ＰｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｒａｓｔｂｅｔｗｅｅｎＣＦＤａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

果与试验结果相同，出现了壅塞现象，马赫数和反

应释热分布云图如图５所示。其中，Ｍａ为流场中
马赫数，Ｈｒ表示反应释热。基于以上验证，表明
ＲＮＧｋ－ε模型、考虑可压缩效应和总包反应模型
等计算模型和处理可以满足ＲＢＣＣ发动机的计算
要求。

（ａ）考虑可压缩效应
（ａ）ＣＦＤｒｅｓｕｌｔｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｉｌｉｔｙｅｆｆｅｃｔｓ

（ｂ）不考虑可压缩效应
（ｂ）ＣＦＤｒｅｓｕｌｔｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄｎｏｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｉｌｉｔｙｅｆｆｅｃｔｓ

图５　马赫数和反应释热分布云图
Ｆｉｇ．５　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｈａｒｔｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄ

ｒｅａｃｔｉｏｎｈｅａｔｒｅｌｅａｓｅ

３　结果与讨论

３．１　系统性能分析

对于ＲＢＣＣ发动机而言，比冲和引射流量是
被重点关注的指标。本研究采用发动机内流道比

冲Ｉｓｐ作为性能指标，计算公式见式（４）。该比冲
综合考虑了火箭主流和燃烧室补燃两方面的性

能。此外，为了便于对比不同飞行马赫数下的引

射空气流量，用火箭质量流量进行无量纲处理。

在分析中，燃烧效率 ηＲ也是关键性流场分析参
数，能够反映ＲＢＣＣ发动机内部燃烧情况，其可由
式（５）计算得到，

Ｉｓｐ ＝
∫ｏｕｔ（ρｕｕ＋ｐ）ｄＡ－∫ｉｎ（ρｕｕ＋ｐ）ｄＡ

ｍｒｋｔ
（４）

ηＲ ＝
（∫ρｕＹｆｕｅｌｄＡ）ｒｋｔ－∫ρｕＹｆｕｅｌ，ｘｄＡ

（∫ρｕＹｆｕｅｌｄＡ）ｒｋｔ
（５）

其中，ρ为密度，ｕ为轴向速度，Ｐ为静压，ｍｒｋｔ为火
箭羽流质量流量。对计算结果的火箭压力入口边

界条件进行统计能够得到火箭羽流质量流量

ｍｒｋｔ，统计公式为∫ρｕｄＡ。Ｙｆｕｅｌ为煤油质量分数，
（∫ρｕＹｆｕｅｌｄＡ）ｒｋｔ表示火箭出口截面的燃料质量流
量，∫ρｕＹｆｕｅｌ，ｘｄＡ则表示ｘ截面的燃料质量流量。引
射空气的质量流量 ｍａｉｒ也可由∫ρｕｄＡ公式统计得
到，并进行无量纲化，得到无量纲引射空气流量

（引射空气的质量流量 ｍａｉｒ／火箭羽流质量流量
ｍｒｋｔ）。图６和图７分别为引射模态全飞行弹道下
（Ｍａｆ为０９～２１），ＲＢＣＣ发动机的比冲 Ｉｓｐ及无
量纲引射空气流量随无量纲火箭出口面积 Ａｒ的
变化情况。由图可知，当飞行马赫数为２．１时，随
着火箭出口面积的减小，ＲＢＣＣ发动机的比冲性

图６　不同Ａｒ构型的比冲随飞行马赫数变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔ
ＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔＡｒｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

能提升，引射空气的无量纲流量基本保持不变。

然而，在飞行马赫数为０９的飞行条件下，随着
出口面积比的减小，比冲性能显著下降，特别是

当Ａｒ＝３１５时，ＲＢＣＣ发动机的比冲低于２１０ｓ，
性能相对最差，此时无量纲引射空气流量也随

着出口面积比的减小而减少，相应机理将在３２

·９５１·
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图７　不同Ａｒ构型的引射流量随飞行马赫数变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｍａｓｓｆｌｏｗｏｆｃａｐｔｕｒｅｄａｉｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｆｌｉｇｈｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔＡｒｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

节进行详细分析。比较弹道中同一 ＲＢＣＣ发动
机构型性能变化，可以发现，随着飞行马赫数的

提升，比冲性能和无量纲引射空气流量均有所

提升。

图７红虚线上方区域表示隔离段出现流动壅
塞现象的区域，此时不同的火箭出口面积比对应

的引射空气流量相同，原因是引射空气流量主要

受限于隔离段几何尺寸，而不受引射性能影响。

在红虚线上方区域之外，隔离段内部呈现亚声速

流动，相同飞行马赫数情况下，随着出口面积的增

加，无量纲引射空气流量显著增加，说明出口面积

越大，引射性能越强。

３．２　亚声速工况流动分析

当 ＲＢＣＣ发动机处于低马赫数飞行工况时，
引射空气动能和总压较低，经隔离段进入燃烧

室的空气静压较低，而火箭出口处火箭羽流静

压较高，静压不匹配会造成欠膨胀现象，火箭羽

流随后在燃烧室内膨胀。图 ８为飞行马赫数
０９时，不同 Ａｒ构型对应的壁面压力分布曲线。
可以发现：当处于低马赫数情况时，ＲＢＣＣ发动
机燃烧室内的静压没有明显提升，此时燃烧效

率较低。在图 ８所示局部区域 ２内，Ａｒ＝３１５
构型的压力分布曲线在燃烧室内出现小尖峰，

对照图９的马赫数云图可以发现，是因为火箭
羽流欠膨胀情况严重，在燃烧室内膨胀过度，使

得火箭羽流撞击到壁面引起的。ＳＭＣ燃烧组织
模式主要是利用反应混合层，边混合边燃烧，流

动掺混燃烧过程是一个复杂且高度耦合的过

程［２３］，在 ＲＢＣＣ燃烧室内出现壅塞现象，不利于
反应混合层稳定掺混燃烧。火箭羽流撞击壁面

现象，更接近于引射器内的二类壅塞（第二临界

工况）情况［２４］，应当予以避免。

图８　不同Ａｒ构型的ＲＢＣＣ发动机壁面压力

分布曲线（Ｍａｆ＝０．９）

Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＡｒｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ（Ｍａｆ＝０．９）

比较图９中不同构型的静压分布云图，可以
发现，火箭出口面积比越大，火箭出口羽流静压越

低，对应的隔离段出口流体的马赫数越高。这说

明，火箭出口面积通过改变火箭出口静压，能够影

响引射性能，从而改变低飞行马赫数条件下的引

射流量。Ａｒ＝３１５构型时，火箭出口截面火箭羽
流面积平均静压为２５１７ｋＰａ，引射空气面积平均
静压为４８０ｋＰａ，两者差值为２０３７ｋＰａ，静压差
值较大。在火箭羽流和引射空气静压差作用下，

火箭羽流在ＲＢＣＣ燃烧室内急剧膨胀，最终引起
了火箭羽流撞击壁面的流动现象。而当 Ａｒ＝
５１０时，火箭出口截面火箭羽流和引射空气的面
积平均静压分别为１１４６ｋＰａ和４６８ｋＰａ，静压
差为６７８ｋＰａ，在 ＲＢＣＣ发动机燃烧室内未出现
羽流撞壁现象。

（ａ）Ａｒ＝３．１５

（ｂ）Ａｒ＝５．１０
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（ｃ）Ａｒ＝７．３４

（ｄ）Ａｒ＝１０．４１

图９　不同Ａｒ构型的马赫数和静压分布云图（Ｍａｆ＝０．９）

Ｆｉｇ．９　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｈａｒｔｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＡＲｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ（Ｍａｆ＝０．９）

图１０展示了不同构型的燃烧效率轴向分布
情况，可以看出，从喷管出口开始，随着轴向距离

的增加，燃烧效率曲线一般呈现增加趋势，说明在

ＲＢＣＣ发动机燃烧室和喷管内存在燃烧。当Ａｒ＝
５１０～１０４１时，轴向位置为０～１２区域的燃烧
效率曲线斜率大于轴向位置大于１２的区域，说明
燃烧室内的反应效果优于喷管内的反应效果。而

Ａｒ＝３１５构型，当轴向位置为４９时，火箭羽流撞
击至壁面，导致后续燃烧难以组织，之后的燃烧效

率维持在７２％附近。这说明撞壁现象会显著抑
制燃烧反应，这可以解释图６中出现的比冲性能
骤降问题。

图１０　不同Ａｒ构型的燃烧效率分布曲线（Ｍａｆ＝０．９）

Ｆｉｇ．１０　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＡｒｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ（Ｍａｆ＝０．９）

研究发现，增大火箭出口面积比，能够降低

火箭羽流出口静压，增强其引射能力。当 Ａｒ＝
３１５时，火箭羽流过度膨胀至燃烧室壁面会严重

阻碍ＲＢＣＣ发动机内部燃烧过程。在ＲＢＣＣ发动
机构型设计时，为避免羽流撞壁导致的性能骤降，

火箭羽流和引射空气的静压差不宜过大。在

ＲＢＣＣ发动机设计过程中，火箭出口面积较大，更
适合低飞行马赫数的飞行过程。

３．３　超声速工况流动分析

随着飞行马赫数的提升，引射空气的动能增

加。图１１所示为飞行马赫数２１时不同构型壁
面压力分布情况，此时，隔离段内部均出现壅塞情

况，无量纲引射空气流量主要受限于隔离段几何

尺寸，不受引射性能影响。燃烧室内，较大火箭出

口面积的构型，相应的壁面静压明显更低。Ａｒ＝
３１５时，燃烧室内最大压力达到了８５１ｋＰａ，而
Ａｒ＝１０４１时，最大压力仅为４７０ｋＰａ。这说明燃
烧室内压力明显受火箭出口面积影响，出口面积

越小，对应燃烧室内压力越高。

图１１　不同Ａｒ构型的壁面压力分布曲线（Ｍａｆ＝２．１）

Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＡｒｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ（Ｍａｆ＝２．１）

燃烧室内压力提升，有助于 ＲＢＣＣ发动机内
部燃烧组织，由图１２所示不同构型燃烧效率分布
情况可以看出：Ａｒ＝３１５构型的燃烧室静压最高

（图１１所示局部区域１），在火箭出口附近燃烧效
率快速提升（轴向位置０～７５范围内），轴向位
置为５０位置的燃烧效率达到８３％，而相同位
置Ａｒ＝５１０、Ａｒ＝７３４和Ａｒ＝１０４１构型，燃烧效
率分别为７１％、６５％和５９％，说明随着火箭出
口面积缩小，火箭羽流不会过度膨胀，且对应火箭

出口静压较高，从而能够提升燃烧室的腔压，最终

提升燃烧效率。Ａｒ＝３１５构型火箭出口截面火
箭羽流面积平均静压２１５７ｋＰａ，引射空气面积平
均静压８４３ｋＰａ，此时静压差为１３１４ｋＰａ，火箭
羽流未出现撞壁现象。

当ＲＢＣＣ发动机处于高飞行马赫数工况时，

·１６１·
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图１２　不同Ａｒ构型的燃烧效率分布曲线（Ｍａｆ＝２．１）

Ｆｉｇ．１２　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＡｒｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ（Ｍａｆ＝２．１）

引射空气的动能较高，无量纲引射空气流量主要

受几何尺寸影响，火箭出口面积变化造成的引射

能力差别较小，难以影响整体性能。此时，火箭出

口面积越小，对应的燃烧室内压力越高，有助于

ＲＢＣＣ发动机燃烧效率的提升。

４　结论

本文通过数值仿真的方法，系统性地分析了

引射火箭出口面积对ＲＢＣＣ发动机引射模态的工
作性能和流场特性，研究发现：

１）火箭出口面积能够影响引射性能。面积
越大，对应火箭羽流出口静压越低，从而能够提升

系统的引射性能，进而引射更多的空气。然而，当

飞行马赫数较高时，隔离段内出现壅塞，引射流量

受隔离段几何尺寸限制，不受火箭出口面积的

影响。

２）低飞行马赫数情况下，火箭出口面积较
大，其引射性能更佳，系统性能更优。无量纲出口

面积为３１５时，欠膨胀程度太大，会引起火箭羽
流撞击壁面，出现第二类壅塞情况，使得系统性能

急剧恶化。出于避免羽流撞壁的考量，在 ＲＢＣＣ
发动机构型设计中，火箭出口截面的火箭羽流和

引射空气的静压差应当控制在２００ｋＰａ之内，从
而确保低飞行马赫数工况时 ＲＢＣＣ发动机稳定
运行。

３）高飞行马赫数时，引射空气的动能提升，
燃烧效率明显提高，此时较小的火箭出口面积能

够提升燃烧室内压力，促进高效率燃烧，系统整体

性能更佳。

综上所述，从引射模态航程全局考量，在

ＳＭＣ燃烧组织模式下，应当保证火箭出口截面的
火箭羽流和引射空气的静压差控制在２００ｋＰａ之

内，避免出现第二类壅塞，在此基础上，尽可能缩

小火箭出口面积，进而在高飞行马赫数工况获得

更好的ＲＢＣＣ发动机性能。

致谢

本项研究工作感谢国防科技大学博士研究生

魏峰的帮助，魏峰博士研究生在论文选题和前期

文献调研方面，给予了支持与帮助，谨致谢意！

参考文献（Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］　 ＳＨＩＬ，ＺＨＡＯＧ，ＹＡＮＧＹ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｇｒｅｓｓｏｎ
ｅｊｅｃｔｏｒｍｏｄｅｏｆｒｏｃｋｅｔｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］．
ＰｒｏｇｒｅｓｓｉｎＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１９，１０７：３０－６２．

［２］　 ＳＨＩＬ，ＨＥＧ，ＬＩＵＰ，ｅｔａｌ．Ａｒｏｃｋｅｔｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅ
ｅｎｇｉｎｅｐｒｏｔｏｔｙｐｅｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｎｇｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔ
ｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙａｎｄ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ ｍｏｄｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ［Ｊ］． Ａｃｔａ
Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０１６，１２８：３５０－３６２．

［３］　 曾家，黄辉，朱平平，等．火箭基组合动力研究进展与关
键技术［Ｊ］．宇航总体技术，２０２２，６（３）：４９－５７．
ＺＥＮＧＪ，ＨＵＡＮＧＨ，ＺＨＵＰＰ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｇｒｅｓｓａｎｄ
ｋｅｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｒｏｃｋｅｔｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅ
ｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］．ＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
２０２２，６（３）：４９－５７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４］　 ＪＩＡＹ，ＹＥＷ，ＣＵＩＰ，ｅｔａｌ．Ｃｌｉｍｂｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓ
ｏｆｒｏｃｋｅｔｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｐｏｗｅｒｅｄａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．
ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０１９，１６２：１３５－１４４．

［５］　 ＺＨＡＮＧＴＴ，ＹＡＮＸＴ，ＨＵＡＮＧＷ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ
ｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆａｗｉｄｅｓｐｅｅｄｒａｎｇｅｖｅｈｉｃｌｅｗｉｔｈ
ｗａｖｅｒｉｄｅａｉｒｆｒａｍｅａｎｄＲＢＣＣｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．Ｅｎｅｒｇｙ，２０２１，
２３５：１２１３８６．

［６］　 ＫＯＴＨＡＲＩＡ，ＬＩＶＩＮＧＳＴＯＮ Ｊ，ＴＡＲＰＬＥＹ Ｃ，ｅｔａｌ．Ａ
ｒｅｕｓａｂｌｅ，ｒｏｃｋｅｔａｎｄａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｖｅｈｉｃｌｅｄｅｓｉｇｎｆｏｒａｃｃｅｓｓｔｏｓｐａｃｅ［Ｃ］／／ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＡＩＡＡ
ＳＰＡＣＥ２０１０Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ＆Ｅｘｐｏｓｉｔｉｏｎ，２０１０．

［７］　 ＫＡＮＤＡＴ，ＴＡＮＩＫ，ＫＵＤＯＫ．Ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌｓｔｕｄｙｏｆａｒｏｃｋｅｔ
ｒａｍｊｅｔｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｆｏｒａｎａｅｒｏｓｐａｃｅｐｌａｎｅ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，２００７，２３（２）：３０１－３０９．

［８］　 秦云鹏，杨，郑思行，等．地面辅助发射 ＲＢＣＣ动力单
级入轨飞行器参数敏感性分析［Ｊ］．火箭推进，２０２２，
４８（６）：９－１６．
ＱＩＮＹ Ｐ，ＹＡＮＧ Ｙ，ＺＨＥＮＧ ＳＨ，ｅｔａｌ．Ｐａｒａｍｅｔｅｒ
ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆＲＢＣＣｐｏｗｅｒｅｄＳＳＴＯｖｅｈｉｃｌｅｗｉｔｈａｎ
ａｕｘｉｌｉａｒｙｌａｕｎｃｈｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｃｋｅｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ，
２０２２，４８（６）：９－１６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［９］　 ＤＯＮＧＺＹ，ＳＵＮＭＢ，ＷＡＮＧＺＧ，ｅｔａｌ．Ｓｕｒｖｅｙｏｎｋｅｙ
ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｏｆｒｏｃｋｅｔｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｉｎｅｊｅｃｔｏｒ
ｍｏｄｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０１９，１６４：５１－６８．

［１０］　ＨＵＡＮＧＷ，ＹＡＮＬ，ＴＡＮＪＧ．Ｓｕｒｖｅｙｏｎｔｈｅｍｏｄｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ
ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｉｎ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｃｙｃｌｅ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．
ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４，３９：６８５－６９１．

［１１］　林彬彬，ＴＡＮＧＹＤ，尚永锋，等．ＲＢＣＣ引射模态发动机
设计技术研究进展［Ｊ］．飞航导弹，２０２０（２）：８４－８９．
ＬＩＮＢＢ，ＴＡＮＧＹＤ，ＳＨＡＮＧＹＦ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｇｒｅｓｓ
ｏｎｄｅｓｉｇｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆＲＢＣＣｅｊｅｃｔｏｒｍｏｄｅｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．
ＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃＭｉｓｓｉｌｅＪｏｕｒｎａｌ，２０２０（２）：８４－８９．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　ＬＩＮＢＢ，ＰＡＮＨＬ，ＳＨＩＬ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｐｒｉｍａｒｙｒｏｃｋｅｔ

·２６１·



　第２期 姚轶智，等：火箭出口面积对ＲＢＣＣ发动机引射模态影响规律分析

ｊｅｔｏｎｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｃｙｃｌｅｏｆＲＢＣＣｉｎｅｊｅｃｔｏｒｍｏｄｅ［Ｊ］．
ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏ＆ＪｅｔＥｎｇｉｎｅｓ，２０２０，３７（１）：
６１－７０．

［１３］　ＷＯＲＫＬＴ，ＨＡＥＤＲＩＣＨＶＷ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｅｊｅｃｔｏｒｓａｓａ
ｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍｏｌｅｃｕｌａｒｗｅｉｇｈｔｓｏｆｖａｐｏｒｓ［Ｊ］．Ｉｎｄｕｓｔｒｉａｌ＆
ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｈｅｍｉｓｔｒｙ，１９３９，３１（４）：４６４－４７７．

［１４］　ＰＥＴＥＲＳＥＮＥＬ，ＲＯＡＮＶＰ，ＰＦＡＨＬＥＲＪＮ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｐｒｉｍａｒｙ ｄｉｓｓｉｍｉｌａｒｆｌｕｉｄ
ｅｊｅｃｔｏｒｓ［Ｃ］／／ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＪｏｉｎｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄ
Ｅｘｈｉｂｉｔｉｏｎ，１９９２．

［１５］　ＹＡＮＧＷ，ＸＩＡＮＧＹ，ＦＡＮＡＷ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｃａｖｉｔｙ
ｄｅｐｔｈｏｎｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｌｅａｎＨ２／ａｉｒｆｌａｍｅｓｉｎａ
ｍｉｃｒｏｃｏｍｂｕｓｔｏｒｗｉｔｈｄｕａｌｃａｖｉｔｉｅｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌ
ｏｆＨｙｄｒｏｇｅｎＥｎｅｒｇｙ，２０１７，４２（２０）：１４３１２－１４３２０．

［１６］　ＫＥＶＩＮＭ，ＷＩＬＬＩＡＭ Ａ，ＣＹＲＩＬＪ．Ｄｕｃｔｅｄｒｏｃｋｅｔｗｉｔｈ
ｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓ ｍｉｘｉｎｇ ａｎｄ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｄｉｒｅｃｔｃｏｎｎｅｃｔ
ｔｅｓｔｉｎｇ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４０ｔｈＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／ＳＡＥ／ＡＳＥＥ
ＪｏｉｎｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＥｘｈｉｂｉｔｉｏｎ，２００４．

［１７］　ＥＴＥＬＥ Ｊ， ＨＡＳＥＧＡＷＡ Ｓ， ＵＥＤＡ Ｓ． Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆａｎａｌｔｅｒｎａｔｉｖｅｒｏｃｋｅｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｆｏｒｒｏｃｋｅｔ
ｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄ
Ｐｏｗｅｒ，２０１４，３０（４）：９４４－９５１．

［１８］　ＰＡＲＫＩＮＳＯＮ Ｄ，ＴＵＲＮＥＲ Ｍ，ＷＡＧＮＥＲ Ｄ．Ｍｉｘｉｎｇｏｆ
ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｓｔｒｅａｍｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ３５ｔｈＪｏｉｎｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＥｘｈｉｂｉｔｉｏｎ，１９９９．

［１９］　ＴＡＮＩＫ，ＫＡＮＤＡ Ｔ，ＴＯＫＵＤＯＭＥ Ｓ Ｉ． Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｍｏｄｉｆｉｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｓｉｎ
ｅｊｅｃｔｏｒｊｅｔｍｏｄｅ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４４ｔｈＡＩＡＡＡｅｒｏｓｐａｃｅ
ＳｃｉｅｎｃｅｓＭｅｅｔｉｎｇａｎｄＥｘｈｉｂｉｔｉｏｎ，２００６．

［２０］　ＷＩＳＮＩＥＷＳＫＩＣ Ｆ，ＨＥＩＳＥＲ Ｗ Ｈ．Ｓｍａｌｌｓｃａｌｅｔｈｒｕｓｔ
ａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｃｏｌｄ ｆｌｏｗ ｅｊｅｃｔｏｒ／ｄｉｆｆｕｓｅｒ
ａｓｓｅｍｂｌｙ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ５１ｓｔＡＩＡＡＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓ
ＭｅｅｔｉｎｇｉｎｃｌｕｄｉｎｇｔｈｅＮｅｗＨｏｒｉｚｏｎｓＦｏｒｕｍａｎｄＡｅｒｏｓｐａｃｅ
Ｅｘｐｏｓｉｔｉｏｎ，２０１３．

［２１］　ＧＵＲ，ＳＵＮＭＢ，ＣＡＩＺ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｒｏｃｋｅｔｅｊｅｃｔｏｒｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈ
ｌｉｍｉｔｅｄｍｉｘｅｒｌｅｎｇｔｈ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０２１，１８２：
１３－２０．

［２２］　顾瑞．轴对称 ＲＢＣＣ引射模态混合及燃烧组织特性研
究［Ｄ］．长沙：国防科技大学，２０２１．
ＧＵ Ｒ． Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ｏｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎｓａｎｄｍｉｘｉｎｇｉｎａｎａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｒｏｃｋｅｔｂａｓｅｄ
ｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｏｐｅｒａｔｉｎｇｉｎｅｊｅｃｔｏｒｍｏｄｅ［Ｄ］．
Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２１．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２３］　石磊，赵国军，杨一言，等．中心支板式ＲＢＣＣ发动机引
射模态流动与燃烧研究［Ｊ］．推进技术，２０２０，４１（１０）：
２２９２－２３０１．
ＳＨＩＬ，ＺＨＡＯＧＪ，ＹＡＮＧＹＹ，ｅｔａｌ．Ｆｌｏｗａｎｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ｏｆｃｅｎｔｒａｌｓｔｒｕｔｂａｓｅｄＲＢＣＣｅｎｇｉｎｅｉｎｅｊｅｃｔｏｒｍｏｄｅ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２０，４１（１０）：２２９２－
２３０１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２４］　刘志强，沈胜强，李素芬．喷射器一维设计理论的研究进
展［Ｊ］．热能动力工程，２００１，１６（３）：２２９－２３２，３４６．
ＬＩＵＺＱ，ＳＨＥＮＳＱ，ＬＩＳＦ．Ｒｅｃｅｎｔａｄｖａｎｃｅｓｉｎｔｈｅｓｔｕｄｙ
ｏｆｏｎｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｅｊｅｃｔｏｒｄｅｓｉｇｎｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｆｏｒＴｈｅｒｍａｌＥｎｅｒｇｙａｎｄＰｏｗｅｒ，２００１，１６（３）：
２２９－２３２，３４６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

·３６１·


