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模拟火箭引射混合特性的实验研究
‘ ,

陈立红 高子阳 张新宇 俞 刚

中国科学院力学研究所高温气体动力学开放实验室
,

北京

摘要 专门设计了可用于研究箭基组合循环发动机

在起动阶段 所使用的引射火箭

性能的实验装置 作为初步试验
,

研究了不同工况的

引射热喷流 一次流 和被引射空气 二次流 之间混

合的演变
、

发展过程
,

找出不同来流条件下影响引射

性能的主要参数
,

为最终探明引射火箭的最佳工作条

件打下基础
,

同时根据试验结果提出了促进 一
、

二次

流混合的可行方案
,

便于下 一步深入研究

关键词 箭基组合循环
,

引射
,

混合

为进 步降低发射成本
,

提高发射效率
,

世界各国

都在竞相研制公认的先进推进系统 —箭基组合循环一 ,

发动机 一

在低马赫区 、
,

以火箭为推进

当其速度达到
一

定程度 火箭关闭
,

冲压发

动机启动 当飞行器被加速至高超音速
,

发

动机由亚燃冲压转为超燃冲压 当 后
,

吸气

发动机效率明显下降
,

此时重新以火箭为动力
,

将飞

行器送入轨道 因此
,

集中了火箭和吸气式发

动机的长处
,

其研制直接关系到超音速巡航导弹
、

全球

战略 飞机以及水平起降可重复使用单级入轨空天 屹机

等军事
、

国防以及航空航天事业的发展 研制

的关键技术之
一

是启动阶段 将火箭置于发动机进气

道内
,

在利用火箭推进的同时
,

也利用火箭喷流引射

空气
,

提高效率 本文研究不同工况
一

引射火箭在启

动阶段的表现
,

结合理论推导
,

总结出火箭喷流与被

引射空气之间混合的演变
、

发展过程 找出不同来流

条件下影响性能的主要参数
,

为下
一

步探明引射火箭
的最佳工作条件奠定基础

、

实验装置与实验方案

如图 所示
,

实验装置分为模拟火箭
、

进气段和

混合段 部分 进入燃烧器的氢气与空气燃烧后由喷

管喷出
,

用以模拟火箭喷流 喷管出口
,

截面积为 进气段为长
,

火 的等截面通道 喷管下游设置矩形混

合区
,

截面为
,

总长 实验

测点分布如图 所示 沿进气段两侧设测压点以研究

被引射流的流动情况 在混合段 个截面的相对壁面

上设测温
、

测压点以研究混合情况 出口处测总温总

压以研究引射效率 试验程序与数据采集由计算机控

制

进气段
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混合段

图 实验装置图

①山燃烧器产生的一次流
,

②被引射的二次流
,

③超音速喷管
,

④壁面静压测点
,

⑤壁面静温测点

数据处理与分析

本文采用
一

维可压缩定常绝热流假设
,

由质量
、

动

量及能量守恒方程联立求解出
、

二次流的平衡压力

一 一 收到第 稿
, 一 一 收到修改稿

国家自然科学纂金项 日 资助

及出 口条件 表 为理论计算与实测结果的比较

其中
,

是
一 、

二次流达到平衡时的压力
,

只 是出

口静压
, 。

是出门总温 由表 可见
,

实验结果与
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表 流场参数的试验值与理论值的比较

实验测得 理论计算

总压总温
,

名 ,

,

只 名
·

火

理论计算基本符合 这说明
,

尽管实际流动是三维的
,

我们仍可用从壁面引出的测温测压点得到的数据来表

征流动特性

定义引射系数 。 。 为 。
·

其中 饥 是一次流流量
,

。
。

是二次流流量 由定义

式可知
, 。 是表征引射效率的物理量 实验结果如表

所示

基本上完成动量和能量的交换
,

故将温度分布作为衡

量
、

二次流混合情况的标志

为了比较不同工况下混合的发展

不均匀度 为
一
其中

我们定义温度
口 是同一截面

卜

气‘

尾问曰
表 不同工况下流场参数及引射性能参数

, 一

,

匕

一 一

由表 可见
,

同
一

温度下
,

随 一次流压力增加
,

引射的二次流流量增加
,

但引射系数 。 值减少
,

即

次流压力低时引射效率较高 因此
,

单纯从引射角度

而言
,

在满足被引射流流量的前提下
,

应尽量采用较

低的一次流压力 但对引射火箭而 言
,

一次流的温度

压力性能都是由火箭决定的
,

而火箭的喷流必然是高

温高压 如何在高压的一次流下获得较大的引射效率

是引射火箭与其他常用引射器的重要区别 从表 还

可看到
,

同 一压力下
,

随一次流温度增加
,

引射的二次

流流量减少
,

但 。 增加 综合起来说
,

一次流密度低

时引射效率高 当 一次流流量达到一定值时
,

被引射

流量发生奎塞 此时
,

无论如何增加一次流总压
,

引射

流量不再变化

图 为各不同截面的温度与压力分布 其中
,

轴坐标原点为二次流入 口处 相应地
, 二

截面基本对应于 一次流出 口截面 一次流和二次流的

混合包括组份的掺混
、

动量的平衡和能量的平衡 在本

试验中
, 一

、

二次流成分可认为大体
一

致 动量和能量

的平衡可用压力和温度来体现 从图 可以看出
,

次流与二次流的压力平衡较快
,

而温度则平衡较慢

由于压力以音速传播
,

在喷管出口下游 、

处即达平衡
,

而此时作为分子热运动剧烈程度标志的

温度的梯度仍然很大 当温度趋于平衡时
,

两股气流

典型温度发展图
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典型压 发展图
,

图 压力
、

温度分布图

各点温度的均方差
,

是该截面各点温度的平均值
,

是二次流初始温度 常温 当 , 值小于某 数值

时
,

我们可以认为温度达到平衡
,

即两股气流均匀混

合 图 为不同
一

次流总压总温时流动混合的比较

对应于同 温度
,

总 卜为 名 时
,

棍

合最快 此时
, 一次流出 「过度膨胀

,

相应压力低于对

应截面上被引射的二次流压力
,

从而被引射流向中心

压缩
,

两股流迅速掺混
,

中心温度迅速下降 相反地
,

总压为 时
, 一

次流出 膨胀不足
,

相应
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压力高于对应截面上二次流压力
,

致使一次流向外扩

张
,

有利于两股流掺混 总压为 沪 时
,

出

截面压力持平 从图 的 值下降斜率可以看到
,

此种棍合在初始阶段相对于另外两种工况发展较为缓

慢 对应于同 一压力 “ ,

起始时
, 一次流

总温高的 值高
,

这是因为
一

次流和二次流的温差大

造成的 在混合区前段 , ,

总温高的 一

次流与二次流混合时
,

混合较快
,

由图可见此段 值

降速率较大 在后段
,

不同一次流温度的混合速率

大体相当
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一次流 与二次流的混合沿流向分布

,

, ,

,

一八,“
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结束语

是 种新型的发动机
,

我国对 的

研究刚刚起步 本实验研究和理论分析的相互较验证

明 专门设计的实验装置可用来研究引射火箭的引射

性能 实验结果表明 一
、

二次流的压力平衡很快
,

而温度平衡较慢 混合区的流场受 一次流压力影响较

大 在
一

次流几力相同条件下
,

尽管不同
一

次流温度

相应的
·

次流流量和被引射的二次流流量有所差异
,

但两股气流所需的混合长度大体相当 次流密度低

时
,

引射效率较高 但当 次流流量达到 定值时
,

引

射流量产生雍塞
,

引射系数随一次流流量的增加而减

少
,

使引射效率降低
,

应予避免
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