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RBCC发动机燃料支板热防护研究 *

鄢德堃，何国强，秦 飞，李文强，张 铎
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摘 要：分析了RBCC发动机在5.5Ma条件下不同工作模式时燃料支板所处的热环境，综合火箭射

流以及二次燃烧对热环境的影响，设计了带有冷却通道的燃料支板主动热防护方案。研究发现燃料支板

在火箭冲压工作模式下受火箭羽流以及二次燃烧双重加热的影响，热环境最为恶劣，燃料喷注所形成的

液膜可以对支板中部起到保护作用，壁面温度沿气流方向整体呈“高-低-高”的分布趋势。在此种工作

模式下开展了三种冷却通道方案的对比研究，结果表明通道数及单通道流量增加均可以降低受热严峻部

位的表面温度，提高支板表面温度的均匀性，保障发动机长时间安全工作。采用开环冷却后的煤油组织

燃烧，发动机比冲性能具有1.5%的提高。
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Research on Thermal Protection of Pylon in RBCC

YAN De-kun，HE Guo-qiang，QIN Fei，LI Wen-qiang，ZHANG Duo
（School of Astronautics，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China）

Abstract：Analysis of rocket jet and secondary combustion to thermal environment on pylon under high
thermal load was carried out for RBCC engine at Mach 5.5 with different operating mode and active thermal
scheme was designed. At the rocket-scramjet mode，pylon was heated by rocket plume and secondary combus⁃
tion whose thermal environment was the most serious which presents a trend of“high-low-high”in the direction
of flow because the protection of film formed by fuel injection. Based on rocket-scramjet working mode，compar⁃
ing three kinds of channel layout found that increasing number of channels and flow rate would improve cooling ef⁃
fect at severe highly heated parts and uniformity of temperature distribution which kept the engine work stably for
a long time. Adopting kerosene after cooling makes engine thrust increase 1.5%.

Key words：Rocket based combined cycle；Pylon；Thermal environment；Active cooling；Numerical
simulation

1 引 言

火箭基组合循环（RBCC）动力系统集成了吸气

式发动机和传统火箭动力系统的特点，受到各国航

天推进界的重视，并纷纷开展 RBCC的研究工作。美

国在 RBCC 发动机以及基于 RBCC 的概念飞行器方

面的工作最具代表性［1，2］；日本则多次开展地面直连、

半自由、自由射流射流试验，研究固定流道内进气道

状态、喷油规律等关键因素对不同模态工作过程的

影响［3，4］；国内相关研究起步较晚，但在火箭参数、燃

烧室构型、部件匹配以及一体化工作方面开展了大

量数值研究以及自由射流试验［5，6］，为以 RBCC 发动

机为动力的飞行试验和实际应用奠定了基础。

在大空域、宽速域的飞行过程中，RBCC 发动机

燃烧室内燃气温度较高，壁面热负荷较大，尤其在长

时间的工作条件下，燃烧室内壁面的热防护面临极
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大挑战。因此，美国空军在 HySET计划中，采用全流

道主动冷却与隔热涂层相结合的热防护方案［7，8］，制

造了再生冷却的 GDE-2样机，开展了大量热态试验，

样机正常工作时间可达 1000s以上。法国的 PTAH-
SOCAR 项目则利用 C/SiC 复合材料制作冷却面板和

带冷却通道的发动机构件，对复合材料发动机典型

部件的热防护关键技术进行了研究［9］，发现当飞行马

赫数低于 7Ma时，支板可以是由传统的不锈钢制成，

但前缘半径应小于 2mm，前缘滞止点热流密度是前

缘半径平方根的倒数的函数。

在发动机燃烧室内，燃料支板是主要的燃料喷

射和火焰稳定装置，对燃料的高效掺混和燃烧组织

具有重要作用，但同时也会受到燃烧室内恶劣热环

境的威胁。德国航天热力研究中心（ITLR）采用红外

拍摄技术以及数值模拟获得了带有冷却通道的燃料

支板表面温度分布，结果表明主流总温增加对布置

冷却通道支板的壁面温度分布影响不大［10］。仲峰泉

等则优化支板内部通道位置及尺寸，在 6Ma超燃冲

压流道中进行 60s 热态试验，发现前缘变形最为严

重，试验结果与计算相符［11］。清华大学 HUANG Z等

采用多孔材料燃料支板进行发汗冷却试验，试验中

获得了通道内部的流量压力变化以及支板表面根部

温度分布［12］。本课题组前期也开展了大量热防护研

究发现 RBCC发动机在亚燃模态下工作时，单纯的支

板喷注会形成一个二氧化碳剪切层，它可以阻断来

流空气和燃气的掺混，对两个侧壁面形成了较好的

冷却［13］。燃烧室热防护设计主要以超燃模态高马赫

数工况作为设计点，并最终完成了主被动复合热防

护方案的设计，满足长时间的工作要求［14］。

国内外关于燃料支板热防护的研究多集中于双

模态冲压发动机的内流环境［15，16］，针对 RBCC燃料支

板的热环境分析以及冷却通道设计工作则鲜有报

道。RBCC 发动机因其独有的火箭与冲压结合的工

作模式使得实际工作过程中燃料支板所处的热环境

较传统双模态冲压发动机更为复杂多变。基于前期

分析本文开展 5.5Ma 飞行条件下 RBCC 内燃料支板

的热环境分析，并在此基础上，采用数值模拟方法对

比分析通道数及冷却流量对燃料支板冷却性能的

影响，评估开环冷却燃料支板的热防护效果以及采

用冷却后煤油作为燃料喷注对燃烧室工作性能的

影响。

2 计算模型及数值校验

2.1 研究构型及工作原理

本文研究基于西北工业大学直连式 RBCC支板 /
凹腔组合试验模型，图 1 为燃烧室结构及工作原理示

意图，其中流动通道根据在推进过程中发挥作用的

不同分为燃烧室、隔离段、引射火箭、燃料支板等，发

动机内型面均为单侧扩张结构。来流空气经隔离段

压缩减速至燃烧室入口，与火箭富燃火焰接触，在燃

料支板前部区域进行掺混燃烧，所形成的燃气点燃

燃料支板所喷注的燃料，并在支板后部与凹腔内组

织二次燃烧，形成高压区以获得推力增益。

对于 RBCC发动机内的燃料支板，前缘会受到高

温来流以及火箭羽流双重加热，热流密度较大，因此

必须对其进行有效的热防护。图 2给出了燃料支板

冷却通道分布示意图。如图 2（a）所示，冷却过程中，

燃料由支板顶部流入，并在汇流区汇合。在压差作

用下，燃料被挤压入支板后部通道，最后从两侧喷孔

喷出，在通道内循环流动完成冷却。但是由于加工

精度问题，前缘会被迫钝化处理。基于此本文近似

选取前缘半径为 0.5mm，0号冷却通道设计为圆形通

道，保证各边与支板外壁面距离 0.5mm，其余通道距

离外壁面均为 1mm。

燃料在冷却支板过程中涉及到固体传热、液体

冷却蒸发以及气体燃烧等多种相态变化过程，直接

数值分析极为困难，因此本文对构型以及燃料喷注

方式进行一定简化。由于喷注孔尺寸较小，且位于

支板后部，忽略内部流动所带来的换热差异，采用近

似构型 1对开环冷却进行模拟，如图 2（b）所示，燃料

由 0～7 号通道进入，经汇流区从 8，9 号通道流出。

在对比通道数以及通道内流量对冷却影响分析中，

Fig. 1 Configuration and operating principle of RBCC combustor
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舍去汇流区，燃料由顶部进入，从底部流出进行冷

却，仅将支板作为燃烧室空间内被加热部件进行分

析，如图 2（c）～2（e）所示。

2.2 数值模拟方法及校验

本文使用商业 CFD 软件 FLUENT 开展在来流

5.5Ma飞行条件下 RBCC 发动机以超燃 /火箭混合燃

烧模式工作时的燃烧流动数值模拟，对实际热环境

进行分析。控制方程选为三维非定常雷诺时均化 N-
S方程，湍流模型选为 k-ω SST模型，其对自由剪切层

及分离流动具有较好的计算精度，在计算燃烧流动

上具有一定的优势。C12H23作为煤油代用分子式，采

用 6组元 2步化学反应的 Arrhenius有限速率模型［17］，

具体方程见表 1，其中 A，B，Ea 分别代表化学反应中

的指前因子、温度指数以及反应活化能。燃料喷注

采用在燃烧室空间内添加液滴源项的方式，模型选

为拉格朗日两相流模型，破碎模型为 TAB模型。

由于上述发动机几何构型对称，取 1/2区域进行

对称计算，对支板火箭出口、燃料支板、凹腔及壁面

网格进行局部加密，计算网格总数为 230万。燃烧室

以及支板火箭入口采用质量流率入口条件，发动机

内壁面设置为无滑移绝热壁面。单独为支板及冷却

通道创建单元体，分别设置单元体材料，实现支板与

内流场之间的换热以及冷却过程的模拟。研究中选

取支板前缘点及冷却通道出口截面，监测其温度变化。

Table 1 Two-step kerosene kinetic model［17］

Reaction
4C12H23+24O2=48CO+46H2

2CO+O2=2CO2

H2+1/2O2=H2O

A/(cm3/(mol·s))
1.6×1015

1.92×1010

9.8×108

B

0
0
0

Ea /(J/(kg·mol))
2.2×108

1.03×108

3.1×107

为验证燃烧室内热环境分析的准确性，选用

RBCC燃烧室地面直连试验结果进行校验［18］，隔离段

入口气流参数为空气流量 3.81kg/s，总温 1281K，总压

1.515MPa，马赫数为 2.1；火箭流量为 0.12kg/s；液态煤

油流量为 0.24kg/s，当量比为 0.8。图 3 给出了数值模

拟所得压强与试验压强、TDLAS 测试温度与数值计

算温度的对比，并进行了网格无关性验证，其中 L为

燃烧室的长度、着色虚线代表数值模拟获得的对应

点下的线平均温度、着色点代表发射谱线不同时刻

的测温值。从图中可以看出两者压力以及温度分布

趋势相同且数值较为接近，采用 230万网格在强燃烧

下的温度场、激波起始位置、激波与火焰结构等反应

流场内传热与燃烧耦合作用的特征参量模拟上已具

有足够的精度。

3 燃料支板热环境分析

本文热环境分析过程中，对燃料支板壁面进行

绝热处理以更贴近真实受热情况。RBCC 发动机火

箭射流引燃二次煤油的点火方式会使得燃料支板两

Fig. 2 Approximate configuration of pylon
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侧气流温度分布呈现较大差异。图 4给出了不同工

作模式下的燃料支板壁面热环境分布。纯火箭模式

工作时富燃火箭射流与来流空气发生补燃反应，使

得支板前缘处温度升高至 2200K 以上，如图 4（a）所

示。由于此时火箭流量较小，至支板处时热量已完

全释放，在流道面积的收-扩所产生的加速作用下，

内侧壁面温度逐渐下降。从图 5支板两侧温度分布对

比发现外侧壁面平均温度比内侧低 357K，这是因为

火箭射流宽度有限，受热区域主要集中在燃料支板

内侧，外侧受火箭羽流影响较小，因此温度水平较低。

图 4（b）表明当发动机转入火箭 /冲压模式后，燃

料在支板尾部回流区内驻留燃烧，并持续对支板后

缘进行加热，温度升高较快。虽然燃料射流经过雾

化蒸发，与来流在剪切层内发生掺混燃烧，但是在燃

料进入燃烧室初期会在喷孔表面形成液膜，并且不

断蒸发吸热，这可以对支板中部进行有效保护，使得

剪切层近壁面区域内温度较低。但从图 5中不同模

式支板温度分布对比却发现，火箭开启时支板内侧

喷孔处的温度下降区域以及幅度较低，这是由于火

箭射流预先加热支板内侧，此处燃料会更快速地完

成雾化蒸发实现燃烧加热。当火箭关闭后，如图 4
（c）所示，此时高温区主要集中在支板后缘回流区以

及尾部燃料空气剪切层所包围的反应区内，火焰稳

定方式转换为依靠射流剪切层以及支板尾部回流

区，两侧温度差别不大。

从图 5 中温度对比发现火箭 /冲压模式时，支板

前部温度明显高于纯火箭工作模式下的状态。图 6
给出了试验中支板壁面的高速摄影火焰截面图。观

察图 6（b）可知由于二次燃烧放热产生高压会造成火

焰出现逆流传播现象，并与火箭射流火焰连结，使得

火焰面宽度以及高温区大幅增加。同时二次燃烧产

生的高压区还会挤压火箭射流，降低反应区内流动

速度，使得燃料支板之间的补燃反应放热变得更为

充分。图 6也表明了纯火箭模式下火焰（高温区）主

要集中在支板内侧，纯冲压模式下则主要集中在支

板尾部。

在不同工作模式下，燃料支板所处热环境的分

布趋势不同，这便对支板冷却系统提出了不同的要

求。纯火箭工作模式下，受火箭羽流加热作用，高温

区集中在燃料支板前部，内侧受热更为严重。纯冲

压工作模式时，二次燃烧加热的作用则占据主导因

（a）Pressure （b）Temperature

Fig. 3 Comparison of experiment pressure and temperature with numerical simulation

（a）Rocket mode

（b）Rocket/scramjet mode

（c）Scramjet mode

Fig. 4 Temperature contour at different mode in plane of

y/H=0.5
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素。转入火箭 /冲压模式后，燃料支板在火箭羽流以

及二次燃料燃烧双重加热作用下，整体热负荷最大，

温度分布呈现“高-低-高”的趋势，此时冷却问题最

为突出。因此下文均基于火箭 /冲压工作模式开展冷

却时不同影响因素的分析，采用煤油作为冷却剂，并

保持燃料当量比不变。

Fig. 5 Temperature comparison at different mode of pylon
wall

4 冷却影响因素

为保证燃料支板工作过程中的强度，材料选为

310S 高温合金。本节基于 310S 材料支板，研究 3 种

通道布置方式对支板冷却效果的影响。由于冷却布

局与支板两侧燃烧耦合性强，本文计算均采用真实

化学反应进行加热过程的模拟。在保证总流量条件

下，不同通道布局下的通道流量略有区别，表 2给出

了所计算的工况，算例中均在支板前缘热流密度集

中区域布置冷却通道。为保证整体热防护效果，通

道均布在支板前、中、后区域，不同布局的差异会造

成肋宽、换热面积、换热效率以及冷却剂吸热量区别

较大。当煤油温度低于 613K 时，密度以及导热系数

可通过以下公式近似计算［19］

ρ = 1003 - 0.76T， T < 613K （1）
λ = 0.167 - 0.0001T， 293K < T < 613K （2）

Table 2 Channel parameters

Case
1
2
3
4
5

Number
3
6
10
10
10

Channel on
0，4，5

0，2，4，5，8，9
0～9
0～9
0～9

Flow rate/(kg/s)
0.4, 0.3, 0.3

0.4, 0.4, 0.2, 0.2, 0.2, 0.2
all 0.1
all 0.05
all 0.02

4.1 通道数及流量

从图 7中可以看出，不同布局下通道前缘冷却效

果均较为明显，但通道数为 3时，前、中两级通道之间

存在较大的高温区，温度在 1200K 以上，已接近材料

的工作极限（熔点约 1671～1727K）。通道数为 10
时，虽然单通道冷却流量下降，导致前缘以及后部区

域温度升高 60K左右，但整体冷却效果却更为平均，

仅在支板后部角区存在温度集中，最高为 1160K。通

过对比可以发现，当冷却剂总量相同时，虽然通道数

减小导致通道内冷却剂流量以及流速增加，换热系

数以及换热效率提高，单通道内冷却效果增强，但仅

依靠导热，冷却部分依旧难以完全覆盖支板表面。

通道数增加可以更好地实现支板冷却，使得整体冷

却效果更为平均。

真实飞行时弹体 /飞行器携带燃料有限，对冷却

剂使用要求更为严苛，因此开展单通道流量对热防

护效果的影响研究。对比图 8中 Case3～5温度分布，

发现冷却剂流量增加可以增强支板的整体换热效

果，总流量为 1kg/s时燃料支板后缘温度降低至 800K
以下，但当流量降低至 200g/s时，与 Case3类似，燃料

支板中部温度集中明显，最高达 1129K。因此在燃料

支板的尖劈中部、后缘可考虑细化冷却通道，循环利

用冷却剂热沉，增加换热面积或者提高冷却剂压力，

（a）Rocket mode （b）Rocket/scramjet mode （c）Scramjet mode

Fig. 6 Flame at different mode
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增强流动湍流度强化换热。

4.2 开环冷却方案

对采用 310S材料的燃料支板开展开环主动冷却

计算，将 0～7号通道入口作为冷却剂入口，单通道循

环流量为 15g/s，保证燃料总量不变（当量比 0.8时单

支板喷注燃料为 120g/s），支板壁面温度分布如图 9
所示。沿前部冷却通道（0号）部分温度较低，说明第

一路通道冷却能力仍有富余；而支板中部区域（1号，

2 号，3 号）冷却不足，在 3 号冷却通道附近依旧存在

部分高温区（最高温 863K），因此实际过程中可适当

降低最前缘入口流量，增加中部循环冷却流量，减少

高温集中。汇流区内的平均温度已被降低至 450K

以下，但在支板后缘冷却剂出口（8号以及 9号通道附

近），冷却不足，支板角区极小部分区域温度已达到

1400K，说明出口通道布置需更贴近后缘壁面，并相

应增大换热面积提高后缘冷却效率。

5.5Ma条件下，燃料提前升温可以缩短燃料在燃

烧室中的雾化蒸发以及掺混时间，减少点火延迟及

燃烧反应所需特征时间，有利于发动机燃烧室性能

提高。本文计算中煤油冷却剂出口平均温升 43K，数

值分析冷却后煤油对燃烧室性能影响，从图 10中燃

烧室壁面压力分布可以发现，由于燃料温度升高使

得雾化效果增强，提前掺混燃烧会导致释热速度增

加，使得火箭出口至凹腔区间内压力小幅提高；而凹

Fig. 7 Temperature comparison with different channel number

Fig. 8 Temperature comparison with different flow rate

Fig. 9 Temperature comparison with open cycle cooling Fig. 10 Pressure distribution with heated kerosene
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腔后煤油已达到完全雾化掺混燃烧状态，压力变化

不大。从发动机性能上看，采用冷却后煤油组织燃

烧可以使发动机的推力性能提高 2.1%，比冲性能提

高 1.5%。

5 结 论

本文开展 5.5Ma 飞行条件下 RBCC 发动机内燃

料支板壁面热环境数值分析，并对火箭 /冲压燃烧条

件下，燃料支板热防护效果以及冷却影响因素进行

研究获得以下结论：

（1）RBCC发动机工作在 5.5Ma时，火箭羽流燃烧

是造成支板前缘受热的主要原因，支板尾部回流燃

烧则持续对尾部进行加热。燃烧室工作模式对燃料

支板壁面温度分布影响较大，火箭冲压工作模式下

燃料支板所处热环境最为恶劣，支板前缘以及尾部

均在高温区内，同时支板后缘的二次燃烧逆流传播

现象使得燃料支板受热更为严重。在中部液膜冷却

的作用下，壁面温度整体呈现“高-低-高”的特点。

（2）增加通道数和单通道流量均可以提高整体

冷却效果，汇流区的利用可以提高循环冷却剂效率，

冷却过程中应保证支板前、后以及角区的冷却。本

文设计的通道布局可以实现较好的冷却效果，利用

回流冷却后的煤油组织燃烧，发动机推力性能提高

2.1%，比冲性能提高 1.5%。
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