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摘　 要：引射火箭是火箭冲压组合发动机的核心部件之一，须具有变工况工作能力。 针对 ＲＢＣＣ 发动

机用引射火箭的技术要求，基于挤压式推进剂供应系统，设计了变工况工作气氧 ／ 煤油引射火箭系统，
完成了 ４ 种工作状态下的点火试验验证。 试验研究结果表明，设计的变工况工作引射火箭发动机稳

定可靠工作，工作参数满足设计要求，可实现快速调节。 为开展火箭冲压组合发动机试验及大调节比

引射火箭技术研究奠定了基础。
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　 　 火 箭 冲 压 组 合 动 力 （ ＲＢＣＣ： ｒｏｃｋｅｔ ｂａｓｅｄ
ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｃｙｃｌｅ）有机地融合了火箭发动机高推重比

和吸气式冲压发动机高比冲的优势，在很宽的飞行

包线内都具有良好的性能，是实现未来高效和经济

航天运输的重要动力。 引射火箭技术是火箭冲压组

合动力的关键技术之一，伴随着发动机技术的发展，
已经开展了大量研究工作。 Ｈｕｅｔｅｒ 等人［１］ 在 ＡＳＴＰ
的 ＲＢＣＣ 项目研究中就指出 ＲＢＣＣ 发动机须要采用

变工况工作的火箭发动机作为引射火箭，其采用的

引射火箭的主要特征为：液氢 ／液氧推进剂，氧燃比

４～８，燃烧室压强 １．３８ ～ ３．４５ ＭＰａ。 Ｔｒｅｆｎｙ［２］ 在单级

入轨的吸气式飞行器论证中使用液氢 ／液氧火箭发

动机作为引射火箭，采用定氧燃比、变燃烧室压强工

作。 Ｔａｋｅｓｈｉ 等人［３⁃５］在进行单级入轨用 ＲＢＣＣ 发动

机论证中采用了变工况液氢 ／液氧引射火箭进行方

案分析，并给出了在 ４ 个模态中引射火箭的混合比

和工作压强。 Ｌｅｈｍａｎ 等人［６］采用气氢 ／气氧引射火

箭开展了 ＲＢＣＣ 发动机引射模态性能的试验研究。
引射火箭采用了相同压强不同混合比的工作状态，
通过压强、热流密度和推力分析了引射火箭混合比

对 ＲＢＣＣ 发动机性能的影响。 西北工业大学何国强

团队［７⁃１１］针对引射火箭工作状态对引射模态性能影

响开展了试验及数值计算研究，指出了变工况工作

的引射火箭对提升引射模态性能具有重要影响。 由

研究可以看出，引射火箭对 ＲＢＣＣ 发动机的性能有

很大影响，并且要实现飞行任务需要采用变工况工

作的引射火箭系统。 Ｅｓｃｈｅｒ 等［１２⁃１３］ 早期开展了

ＲＢＣＣ 发动机用引射火箭技术研究，基于增强火箭

射流和空气射流掺混的目标，设计了多推力室环形

的变工作压强的引射火箭系统。 Ｍｉｌｌｅｒ 等人［１４］研制

了使用 ９０％过氧化氢和 ＪＰ⁃８ 为推进剂的引射火箭，
并进行了试验研究，获得了较好的效果。 Ｍａｓａｏ 等

人［１５⁃１７］研制了使用气氢 ／气氧为推进剂的引射火

箭。 该火箭可以实现 ０．５ ～ ７．５ 的混合比变化，并且

可以实现不同的燃烧室工作压强，经过试验测试火

箭的特征速度效率在 ０．８４ 以上，可以满足 ＲＢＣＣ 发

动机性能试验要求。 朱韶华等人［１８⁃１９］ 设计了 ＲＢＣＣ
发动机试验用的气氧 ／煤油引射火箭，进行了数值和

试验研究。 该火箭采用定混合比 １．６ 工作，可以实

现流量 ９５～２８５ ｇ ／ ｓ 的调节。 刘永兴等人［２０］ 设计了

用于 ＲＢＣＣ 发动机地面试验的气氧 ／煤油引射火箭，
并进行了试验验证。 推力室喷注器采用气液双组元
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内混式喷嘴和边区直流喷嘴结合结构，进行了室压

分别为 ３ ＭＰａ 和 ５ ＭＰａ 的点火试验，验证了推力室

方案的可行性。 Ｃｈｅｎｇ 等人［２１］开展了气氧 ／ ＲＰ⁃１ 推

进剂的液体火箭发动机旋流同轴喷嘴的工作特性研

究。 设计的同轴喷嘴中心为气氧直流喷嘴，外面为

ＲＰ⁃１ 旋流喷嘴。 Ｓｏｌｌｅｒ 等人［２２］ 开展了 ２ 种气氧 ／煤
油喷注器的试验研究。 试验结果表明同轴式喷注器

可以在较大压强范围内工作，燃烧效率也较高。
由目前研究可以看出，ＲＢＣＣ 发动机地面试验

用引射火箭系统多采用变工况工作的气氧 ／煤油系

统。 本文针对 ＲＢＣＣ 发动机试验用引射火箭技术需

求，开展了采用互击式喷注器的变工况工作气氧 ／煤
油引射火箭系统设计和试验研究工作。

１　 引射火箭供应系统及推力室设计

１．１　 设计要求

该引射火箭系统主要是为了满足 ＲＢＣＣ 发动机

的亚燃模态地面试验的变工况工作、ＲＢＣＣ 发动机

由引射模态向亚燃模态过渡地面试验等需求。 考虑

到降低系统复杂度，引射火箭系统采用成熟技术及

简单系统，采用与 ＲＢＣＣ 发动机燃油一致的煤油作

为燃料，氧化剂采用气氧。 ＲＢＣＣ 发动机亚燃工作

时，对引射火箭的流量要求不大，主要起到稳焰作

用；在模态过渡过程中要求引射火箭实现快速转换

工况，稳定工作；暂且先考虑 ２ 级工况变化。 系统为

地面试验用，可以不考虑重量和尺寸要求，且可以采

用被动冷却的方式。 因此，主要设计技术要求如下：
１） 推进剂：氧气 ／煤油（ＪＰ⁃１０）；
２） 氧气 ／燃料混合比范围：０．９ ～ １．２；发动机流

量范围 ８０～１２０ｇ ／ ｓ；
３） 燃烧室温度为 １ ８００ ～ ２ ２００ Ｋ，燃烧室压强

为 １～２ＭＰａ；
４） 发动机工作过程中发动机流量和燃烧室压

强可调，快速稳定。
结合设计要求，根据液体火箭发动机的设计方

法开展了引射火箭推进剂供应系统设计和推力室设

计工作。
为了满足上述要求，采用 ＮＡＳＡ ＣＥＡ 热力计算

软件［２３］对不同室压、不同工况的火箭推力室工作参

当选进行了计算分析，获得了满足要求的发动机工

况如表 １ 所示。

表 １　 引射火箭工况设计参数

工况 室压 ／ ＭＰａ 混合比 计算燃气总温 ／ Ｋ 推进剂流率 ／ （ｇ·ｓ－１） 氧气流量 ／ （ｇ·ｓ－１） 煤油流量 ／ （ｇ·ｓ－１）
高 １．６５ １．０６ １ ８５６ １２０ ６１．７ ５８．３
低 １．１ １．０６ １ ８５３ ８０ ４１．２ ３８．８

　 　 表 １ 给出了引射火箭工作的燃烧室压强、推力

室混合比、燃气温度及流量等参数，可以根据这些参

数进行火箭系统和推力室设计。
１．２　 系统方案

根据总体技术要求，结合目前液体火箭发动机

系统特征，该引射火箭推进剂供应系统采用挤压式

供应系统。 目前发动机为 ２ 级工况工作，考虑技术

风险，供应系统采用并行管路方式实现工况调节。
氧气供应系统采用减压器加孔板的方式实现氧

化剂供应调节，考虑到气体的响应较快，采用调节孔

板前压强的方式实现不同工况氧气流量的供应。 氧

气供应系统工作原理图如图 １ 所示。 此方案可实现

两工况调节及单一工况下连续工作。
为了满足系统工作要求，经系统参数计算可以

求得氧气贮箱出口压力最低为 ６．３ ＭＰａ，要求工作

过程中贮箱压强不能低于该值。 考虑发动机工作时

间不小于 １５ ｓ，并考虑到一定余量，氧气贮箱设计初

图 １　 氧气供应系统简图

始压力为 １５ ＭＰａ，氧化剂贮箱容积 １２．３ 升。 结合发

动机氧气流量需求和推力室工作参数，利用质量流

量公式初步估算孔板的直径为 ３ ｍｍ，则氧气供应系

·９５５·
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统工作参数如表 ２ 所示。
表 ２　 氧气供应系统工况设计参数

工况
燃烧室压

力 ／ ＭＰａ
氧气流量

／ （ｇ·ｓ－１）
喷嘴压降

／ ＭＰａ
孔板前压

力 ／ ＭＰａ
高 １．６５ ６１．７ ０．６ ３．８
低 １．１ ４１．２ ０．４ ２．５

煤油供应系统方案采用氮气恒压挤压方案实现

燃料的供应，采用不同的汽蚀管实现煤油流量调节。
为了实现引射火箭的工况调节，考虑到煤油系统的

响应较慢，采用辅助旁路管路调节方案，在工作过程

中通过开关辅助旁路管路系统阀门实现 ２ 级工况的

改变。 采用辅助旁路系统有利于系统稳定工作，易
于切换，对切换速度要求较低，且不会导致熄火等问

题。 煤油系统设计时采用基准工况为低工况，通过

打开辅助旁路系统实现高工况的调节。 燃料供应系

统工作原理示意图如图 ２ 所示。

图 ２　 燃料供应系统简图

为了满足系统工作要求，经系统参数计算可得，
煤油贮箱出口最低压力为 ３．８ ＭＰａ，设计贮箱最低

工作压力 ４ ＭＰａ，燃料贮箱容积 ３．１ 升，煤油汽蚀孔

板直径分别为 １ ｍｍ 和 ０．８ ｍｍ。 增压气瓶初始压力

１２ ＭＰａ，增压瓶容积 ４ 升，减压器出口压强为 ４
ＭＰａ。 燃料系统工作参数如表 ３ 所示。

表 ３　 燃料供应系统工作参数

工况
燃烧室压

力 ／ ＭＰａ
煤油流

量 ／ （ｇ·ｓ－１）
喷嘴压

降 ／ ＭＰａ
孔板压

降 ／ ＭＰａ
孔板孔

径 ／ ｍｍ
高 １．６５ ５８．３ ０．６ １．２５ １＋０．８
低 １．１ ３８．８ ０．３ ２．１ ０．８

１．３　 推力室设计

喷注器是液体火箭发动机推力室中将推进剂组

元进行雾化和混合的主要部件。 喷注器的工作特性

在很大程度上决定了推进剂的燃烧完全程度、推力

室工作的稳定性及推力室壁热防护的可靠性，因此

推力室喷注器的结构设计对于液体火箭发动机来说

是一项非常重要的任务。
为了有利于推进剂的破碎、雾化，参考目前常用

气 ／液喷注器的设计，引射火箭喷注器采用“中心离

心式液体（煤油） ＋周围直流式气体（氧气）”喷注器

方案：煤油喷嘴采用涡流器离心式喷嘴（如图 ３ 所

示），氧气气体喷嘴则采用直流式喷嘴。 为了实现

更好的雾化和掺混，采用多个气体直流式喷嘴在液

体离心式喷嘴外侧成一定角度绕液体喷嘴排列，气
体射流撞击到液膜表面，有利于液滴的破碎、雾化及

与氧气的混合。 经过设计计算，煤油喷嘴出口直径

为 ３ ｍｍ，氧气喷嘴采用 １２ 个 Φ１．２ ｍｍ 的直流喷

孔。 喷注器结构示意图如图 ４ 所示。

图 ３　 涡流器式煤油喷嘴

图 ４　 推力室头部

由于喷注器设计占用了中心位置，推力室的点

·０６５·
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火方式采用侧壁电火花塞点火。 在火花塞安装位置

设计时要充分考虑点火可靠性以及火花塞的烧蚀防

护。 设计点火器轴线位置位于喷嘴轴线的交点上方

３ ｍｍ 处，且将火花塞头凹在室壁内 ２ ｍｍ，火花塞安

装位置示意图如图 ５ 所示。 在喷嘴轴线交点上方附

近位置推进剂已经混合较好，并且由于该处燃烧没

有充分发展，温度较低，可以有效降低火花塞被烧蚀

的可能性并可以保证可靠点火。 为了进一步降低火

花塞烧蚀的可能性，将火花塞的端面凹陷在推力室

壁内，减少高温气流的冲刷。 考虑到主要为地面短

时间使用，引射火箭推力室采用被动热防护，燃烧室

内壁为高硅氧－酚醛材料，推力室的喷管采用高强

石墨材料，推力室内径为 ５５ ｍｍ，长度为 １６５ ｍｍ。
推力室喷管喉径为 １２．３ ｍｍ。

图 ５　 火花塞安装位置示意图

２　 试验及结果分析

依据液体火箭发动机试验要求和系统设计要

求，引射火箭的试验工作主要包括了煤油和氧气的

流量标定、系统充填时间测试、调节工况充填时间测

试以及发动机热试等内容。 流量标定工作主要是检

验系统的设计参数是否符合要求，并结合试验结果

进行孔板及压强的调整。 系统充填时间测试主要是

获得煤油和氧气进入到推力室的时间，为发动机可

靠安全点火和系统控制提供数据支撑。 发动机热试

试验主要测试发动机的工作可靠性、稳定性及性能，
检验发动机的设计。

首先进行了煤油和氧气流量标定试验：煤油的

流量通过流量计记录，同时使用气蚀孔板流量公式

计算；氧气流量利用孔板前压强通过流量公式计算

获得，氧气孔板事先进行了流量系数的标定。 经过

冷调试验获得满足设计要求的煤油系统的贮箱压

力、氧气减压器出口压强以及煤油气蚀孔板前压强

等参数。 其次通过全系统冷调试验获得了系统充填

时间，结合发动机工况需求，按照先喷氧气再喷煤油

的原则，依据充填时间数据编制发动机系统工作控

制时序。
２．１　 试验系统

ＲＢＣＣ 发动机用变工况引射火箭试验在西北工

业大学 ＲＢＣＣ 直连试验台试验室开展。 为了更好及

更充分地开展试验研究，为引射火箭专门搭建了试

验系统。 该试验系统主要包括数据采集系统、时序

控制系统、点火系统、供应系统及试验发动机等。 供

应系统主要包括气氧供应系统、煤油供应系统及氮

气供应系统。 供应系统中的阀门均采用电磁阀和手

动阀门，气体介质供应均采用高压气源经减压器减

压后供应，煤油供应系统采用压缩氮气挤压供应。
气氧供应系统主要为发动机提供氧化剂；煤油供应

系统主要为发动机提供燃料；氮气供应系统主要为

煤油供应系统提供挤压气源和氧气及煤油的吹除气

源。 数据采集系统采用基于 ＶＸＩ 总线的数据采集

系统，主要采集气源压强、减压器后压强、孔板前后

压强、喷前压强、推力室压强以及流量等参数。 时序

控制系统主要按照设定时序实现阀门的开闭、点火、
关机及吹除等，保证在点火时气氧先于煤油进入推

力室，在关机时气氧先于煤油关闭，从而保证发动机

工作的可靠安全性。
２．２　 试验工况

为了验证引射火箭系统的方案，获得引射火箭

的性能参数，进行了引射火箭系统的热试车试验。
在进行制定试验工况时按照先单独工作再进行调节

的步骤进行，并且要进行双向调节试验，确保发动机

能够可靠工作。 利用标定数据进行设定试验工况，
在实际试验中由于存在气瓶压强、贮箱燃油量、喷管

喉径等每次试验不完全一致，导致试验工况略有差

别。 每次试验的推力室保持一致。 试验的实际工作

参数（平均值）如表 ４ 所示。
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表 ４　 试验工况

试验号 工况
氧气减压器出

口压强 ／ ＭＰａ
氧气孔板

直径 ／ ｍｍ
氧气流量

／ （ｇ·ｓ－１）
煤油孔板前

压强 ／ ＭＰａ
煤油孔板

直径 ／ ｍｍ
煤油流量

／ （ｇ·ｓ－１）

１ 高 ３．５８ ３ ６２．４ ２．７４ １．０＋０．８ ５９．８

２ 低 ２．７ ３ ４５．４ １．７ １．０ ４８．５

３ 高→低 ３．５６→２．４５ ３ ６０．９→４１．２ ２．６５→１．５９ １．０＋０．８→１．０ ５８．４→４４

４ 低→高 ２．３５→３．６１ ３ ３９．５→６１．８ １．５２→２．４３ １．０→１．０＋０．８ ３８．３→５６．４

２．３　 试验结果及分析

针对定工况、调节工况进行了 ４ 次试验，试验获

得的推力室压强－时间曲线如图 ６ 所示。 由图 ６ 可

以看出，４ 次试验均正常工作，燃烧室压强都比较平

稳；２ 次调节工况试验均实现了正常转换，调节过程

平稳。 试验 １ 的平均推力室压强为 １．６１ ＭＰａ，工作

过程中基本稳定，压强最大值为 １．６９ ＭＰａ，最小值

为 １． ５ ＭＰａ。 试验 ２ 的平均推力室压强为 １． １６
ＭＰａ，工作过程中比较稳定。 由这两次试验数据可

以看出，试验结果与设计结果比较接近，由此说明试

验系统工作可靠性和准确性比较高，满足设计要求。
试验 ３ 和试验 ４ 试验过程中调节转换平稳，未出现

超调现象；试验 ３ 实现了平均推力室压强由 １． ５３
ＭＰａ 到 １ ＭＰａ 的过渡，试验 ４ 实现了平均推力室压

强由 ０．９７ ＭＰａ 到 １．５４ ＭＰａ 的过渡。

图 ６　 推力室压强－时间曲线

为了分析调节试验工况转换的响应特性，定义

工况转换响应时间 Ｔｒ ＝ Ｔ９０％ － Ｔ１０％，Ｔ１０％ 表示 ｐ１０％ 所

对应的时间点，Ｔ９０％ 表示 ｐ９０％ 所对应的时间点。 ｐ１０％

和 ｐ９０％ 分别为工况转换过程中的 ２ 个工作点，其定

义分别为 ｐ１０％ ＝ 􀭰ｐｄ ＋ １０％Δｐ和 ｐ９０％ ＝ 􀭰ｐｄ ＋ ９０％Δｐ，式
中 􀭰ｐｄ 表示为低工况的平均压强，􀭰ｐｇ 表示为高工况的

平均压强，Δｐ ＝ 􀭰ｐｇ － 􀭰ｐｄ。 通过对试验数据的分析获

得，试验 ３ 的工况转换响应时间 Ｔｒ 为 ６３２ ｍｓ，试验 ４
的工况转换响应时间 Ｔｒ 为 ３１５ ｍｓ。 由此可以看出，

工况转换响应还是比较快的，可以满足试验需求，并
且由低工况到高工况的转换时间要小于由高工况到

低工况的时间。 这主要是因为在低工况向高工况转

换时主要是增加流量，且流量的变化量并不是非常

大，相对来说要快一些；而由高工况向低工况转换时

需要实现管路的关闭及阀后管路内推进剂全部用

完，由于主阀后的管路较长，所以耗时较长一些。 后

续要想提高响应时间，必须缩短阀后的管路长度以

及在合理范围内降低管路的内径。
由图 ６ 还可以看出，４ 次试验的点火启动阶段

都出现了不同程度点火延迟。 为了说明这个问题，
以试验 ３ 为例进行了分析。 试验 ３ 的时序及关键压

强数据曲线分别如图 ７ 和图 ８ 所示。

图 ７　 试验 ３ 的时序图

图 ８　 试验 ３ 关键压强－时间曲线
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在时序设置时保证氧气比煤油提前 ４００ ｍｓ 进入推

力室，氧气阀门打开的同时火花塞开始工作。 由图

８ 可以看出，氧气比煤油提前 ３１３ ｍｓ 进入推力室，
这与设定的时序相差 ８７ ｍｓ，也就说煤油提前了 ８７
ｍｓ 进入推力室；由氧喷前和燃喷前的压强－时间曲

线可以看出在氧气和煤油进入推力室之后，压强随

之建立，由燃喷前曲线可以看出煤油在充填的过程

中出现了不连续的问题，由此导致燃烧室压强的建

立也出现了延迟。 经过数据判读发现其他 ３ 次试验

也都表现出了同样的问题。 由此可以说明，推力室

压强的延迟主要原因是由于煤油管路造成的。 试验

系统中的煤油管路在主阀后端使用了金属软管作为

连接管且具有 ２ ｍ 长，管径为 ＤＮ１０，而试验中煤油

的最大流量也只有不到 ６０ ｇ ／ ｓ，因此有可能导致该

段管路充填延迟造成煤油管路完全建压缓慢，引起

了推力室建压缓慢。 后续试验需要修改管路，缩短

主阀后管路长度。

３　 结　 论

本文基于挤压式系统，设计了 ＲＢＣＣ 用气氧 ／煤
油变工况工作引射火箭发动机系统，完成了 ２ 种定

工况的点火试验以及由低工况到高工况和由高工况

到低工况的变工况试验，并针对出现点火延迟问题

进行了分析。 试验结果表明，发动机点火可靠，室压

平稳，指标参数达到了设计要求；调节过程中发动机

参数变化迅速，未发生超调现象，调节过程发动机工

作稳定。 针对试验中出现的点火延迟问题进行了分

析，发现推进剂主阀后管路长度对点火延迟有很大

影响，为后续试验及系统调整指出了方向。 基于挤

压供应系统的 ＲＢＣＣ 发动机用气氧 ／煤油变工况引

射火箭系统工作稳定、调节便捷迅速，为开展 ＲＢＣＣ
发动机技术研究地面试验和大调节比引射火箭技术

研究提供了支撑。
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Ｍｏｄｅ ｉｎ ＲＢＣＣ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１０， ３１（５）： ５４４⁃５４８ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）
［１２］ Ｅｓｃｈｅｒ Ｗ Ｊ Ｄ， Ｓｃｈｎｕｒｓｔｅｉｎ Ｒ Ｅ． Ａ Ｒｅｔｒｏｓｐｅｃｔｉｖｅ ｏｎ Ｅａｒｌｙ Ｃｒｙｏｇｅｎｉｃ Ｐｒｉｍａｒｙ Ｒｏｃｋｅｔ Ｓｕｂｓｙｓｔｅｍ Ｄｅｓｉｇｎｓ ａｓ Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ｉｎｔｏ Ｒｏｃｋ⁃

ｅｔ⁃Ｂａｓｅｄ Ｃｏｍｂｉｎｅｄ⁃Ｃｙｃｌｅ（ＲＢＣＣ） Ｅｎｇｉｎｅｓ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃１９９３⁃１９４４
［１３］ Ｐｒｙｏｒ Ｄ Ｅ， Ｈｙｄｅ Ｅ Ｈ， Ｅｓｃｈｅｒ Ｗ Ｊ Ｄ． Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ ａ １２⁃Ｔｈｒｕｓｔ Ｃｈａｍｂｅｒ Ｋｅｒｏｓｅｎｅ ／ Ｏｘｙｇｅｎ Ｐｒｉｍａｒｙ Ｒｏｃｋｅｔ Ｓｕｂｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ ａｎ

Ｅａｒｌｙ（１９６４） Ａｉｒ⁃Ａｕｇｍｅｎｔｅｄ Ｒｏｃｋｅｔ Ｇｒｏｕｎｄ Ｔｅｓｔ Ｓｙｓｔｅｍ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃１９９９⁃４８９６
［１４］ Ｍｉｌｌｅｒ Ｋ Ｊ， Ｓｉｓｃｏ Ｊ Ｃ， Ａｕｓｔｉｎ Ｂ Ｌ， ｅｔ ａｌ． Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ Ｇｒｏｕｎｄ Ｔｅｓｔｉｎｇ ｏｆ ａ Ｈｙｄｒｏｇｅｎ Ｐｅｒｏｘｉｄｅ ／ Ｋｅｒｏｓｅｎｅ Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ｆｏｒ ＲＢＣＣ Ａｐ⁃

ｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２００３⁃４４７７
［１５］ Ｍａｓａｏ Ｔａｋｅｇｏｓｈｉ， Ｓａｄａｔａｋｅ Ｔｏｍｉｏｋａ，Ｓｈｕｉｃｈｉ Ｕｅｄａ， ｅｔ ａｌ． Ｆｉｒｉｎｇ⁃Ｔｅｓｔｓ ｏｆ ａ Ｒｏｃｋｅｔ Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ｆｏｒ Ｃｏｍｂｉｎｅｄ Ｃｙｃｌｅ Ｅｎｇｉｎｅ ａｔ Ｖａ⁃

ｒｉｏｕｓ Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２００５⁃４２８６
［１６］ Ｍａｓａｏ Ｔａｋｅｇｏｓｈｉ， Ｓａｄａｔａｋｅ Ｔｏｍｉｏｋａ， Ｓｈｕｉｃｈｉ Ｕｅｄａ， ｅｔ ａｌ． Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ ｏｆ ａ Ｒｏｃｋｅｔ Ｃｈａｍｂｅｒ ｆｏｒ ｔｈｅ Ｃｏｍｂｉｎｅｄ⁃Ｃｙｃｌｅ Ｅｎｇｉｎｅ ａｔ

Ｖａｒｉｏｕｓ Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２００６⁃７９７８
［１７］ Ｍａｓａｏ Ｔａｋｅｇｏｓｈｉ， Ｓａｄａｔａｋｅ Ｔｏｍｉｏｋａ， Ｆｕｍｉｅｉ Ｏｎｏ， ｅｔ ａｌ． Ｉｎｊｅｃｔｏｒｓ ａｎｄ Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ Ｒｏｃｋｅｔ Ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｆｏｒ Ｒｏｃｋｅｔ⁃

Ｒａｍｊｅｔ Ｃｏｍｂｉｎｅｄ⁃Ｃｙｃｌｅ Ｅｎｇｉｎｅ Ｍｏｄｅｌ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２０１２⁃５９１５
［１８］ Ｚｈｕ Ｓｈａｏｈｕａ， Ｔｉａｎ Ｌｉａｎｇ， Ｌｉ Ｘｕａｎ， ｅｔ ａｌ． Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｓ ｏｆ ａ ＧＯ２ ／ Ｋｅｒｏｓｅｎｅ Ｅｊｅｃｔｏｒ Ｒｏｃｋｅｔ Ｃｈａｍｂｅｒ ｆｏｒ ｔｈｅ ＲＢＣＣ

Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｓｙｓｔｅｍ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２０１４⁃３９８９
［１９］ 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

Ｚｈｕ Ｓｈａｏｈｕａ， Ｔｉａｎ Ｌｉａｎｇ， Ｌｉｕ Ｙａｂｉｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ Ｅｊｅｃｔｏｒ Ｒｏｃｋｅｔ Ｃｈａｍｂｅｒ ｆｏｒ ＲＢＣＣ Ｐｒｏ⁃
ｐｕｌｓｉｏｎ Ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１４， ３５（１０）： １３７８⁃１３８６ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２０］ 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
Ｌｉｕ Ｙｏｎｇｘｉｎｇ， Ｗａｎｇ Ｋｕｉ， Ｃａｏ Ｚａｉｙｏｎｇ． Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ ＧＯ２ ／ Ｋｅｒｏｓｅｎｅ Ｔｈｒｕｓｔ Ｃｈａｍｂｅｒ ｏｆ ｔｈｅ Ｍａｉｎ Ｒｏｃｋｅｔ Ｅｎｇｉｎｅ ｆｏｒ ｔｈｅ ＲＢＣＣ
Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｒｏｃｋｅｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ， ２００９， ３５（６）： ２３⁃２６ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２１］ Ｃｈｅｎｇ Ｇａｒｙ Ｃ， Ｄａｖｉｓ Ｒｏｒｙ Ｒ， Ｊｏｈｎｓｏｎ Ｃｕｒｔｉｓ Ｗ， ｅｔ ａｌ． Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｃｏｌｄ Ｆｌｏｗ ａｎｄ Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ Ｓｗｉｒｌ Ｃｏａｘｉａｌ
Ｉｎｊｅｃｔｏｒｓ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２００３⁃４７５１

［２２］ Ｓｏｌｌｅｒ Ｓ， Ｗａｇｎｅｒ Ｒ， Ｋａｕ Ｈ Ｐ， ｅｔ ａｌ． Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓａｔｉｏｎ ｏｆ Ｍａｉｎ Ｃｈａｍｂｅｒ Ｉｎｊｅｃｔｏｒｓ ｆｏｒ ＧＯＸ ／ Ｋｅｒｏｓｅｎｅ ｉｎ ａ Ｓｉｎｇｌｅ Ｅｌｅｍｅｎｔ Ｒｏｃｋｅｔ
Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２００５⁃３７５０

［２３］ Ｇｏｒｄｏｎ Ｓａｎｆｏｒｄ， Ｍｃｂｒｉｄｅ Ｂｏｎｎｉｅ Ｊ． Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｐｒｏｇｒａｍ ｆｏｒ Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ Ｃｏｍｐｌｅｘ Ｃｈｅｍｉｃａｌ Ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｓ ａｎｄ Ａｐｐｌｉ⁃
ｃａｔｉｏｎｓⅠ： Ａｎａｌｙｓｉｓ［Ｒ］． ＮＡＳＡ Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ Ｐｕｂｌｉｃａｔｉｏｎ １３１１， １９９４

Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｎ Ｇａｓ
Ｏｘｙｇｅｎ ／ Ｋｅｒｏｓｅｎｅ Ｅｊｅｃｔｏｒ Ｒｏｃｋｅｔ ｆｏｒ ＲＢＣＣ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ

Ｗｅｉ Ｘｉａｎｇｇｅｎｇ， Ｑｉｎ Ｆｅｉ， Ｓｈｉ Ｌｅｉ， Ｚｈａｎｇ Ｂａｏｑｉｎｇ， Ｈｅ Ｇｕｏｑｉａｎｇ
Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｏｎ Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ， Ｉｎｔｅｒｎａｌ Ｆｌｏｗ ａｎｄ Ｔｈｅｒｍｏ⁃Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ，
　 Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２， Ｃｈｉｎａ
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Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｔｈｅ ｅｊｅｃｔｏｒ ｒｏｃｋｅｔ ｉｓ ｏｎｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｒｅ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ｒｏｃｋｅｔ ｂａｓｅｄ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｃｙｃｌｅ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ，
ａｎｄ ｍｕｓｔ ｂｅ ｃａｐａｂｌｅ ｏｆ ｖａｒｉａｂｌｅ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ． Ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｍｅｅｔ ｔｅｃｈｎｉｃａｌ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ ｆｏｒ ＲＢＣＣ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，
ｔｈｅ ｖａｒｉａｂｌｅ ｄｕｔｙ ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｅｊｅｃｔｏｒ ｒｏｃｋｅｔ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ｇａｓ Ｏｘｙｇｅｎ ／ Ｋｅｒｏｓｅｎｅ ｗａｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｇａｓ ｐｒｅｓｓｕｒｉｚｅｄ
ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ ｆｅｅｄ ｓｙｓｔｅｍｓ． Ｈｏｔ ｆｉｒｉｎｇ ｔｅｓｔｓ ｏｆ ｆｏｕｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｈａｄ ｂｅｅｎ ｃｏｍｐｌｅｔｅｄ． Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｒｅ⁃
ｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｅｊｅｃｔｏｒ ｒｏｃｋｅｔ ｅｎｇｉｎｅ ｗａｓ ｓｔａｂｌｅ ａｎｄ ｒｅｌｉａｂｌｅ， ａｎｄ ｔｈｅ ｗｏｒｋｉｎｇ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｍｅｔ ｔｈｅ ｄｅ⁃
ｓｉｇｎ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ， ａｎｄ ｔｈｅ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｗｅｒｅ ａｄｊｕｓｔｅｄ ｑｕｉｃｋｌｙ． Ｉｔ ｌａｙｓ ａ ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｔｈｅ ｓｔｕｄｙ ｏｆ ｔｈｅ ＲＢＣＣ
ｅｎｇｉｎｅ ｔｅｓｔ ａｎｄ ｔｈｅ ｅｎｇｉｎｅ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｏｆ ｌａｒｇｅ ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ ｒａｔｉｏ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｒｏｃｋｅｔ ｂａｓｅｄ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｃｙｃｌｅ； ｌｉｑｕｉｄ ｒｏｃｋｅｔ ｅｎｇｉｎｅ； ｅｊｅｃｔｏｒ ｒｏｃｋｅｔ； ｆｌｏｗ ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ； ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ
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