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(57)摘要

本发明公开了一种火箭基组合循环发动机

的主动冷却双喷管支板引射火箭，包括支板引射

火箭本体，支板引射火箭本体为一实心长方体，

用于纵向放置于发动机的隔离段内；在支板引射

火箭本体内靠近一短边侧开设有竖直向的燃烧

室。燃烧室的靠近另一短边侧、上下间隔开设有

两个纵向的拉法尔喷管，与燃烧室相连通。在支

板引射火箭本体内，沿着支板引射火箭本体的一

长边，然后依次绕于拉法尔喷管的一侧外壁和燃

烧室外壁一周，再顺次绕于拉法尔喷管的另一侧

外壁和支板引射火箭本体的另一长边，开设有相

连通的M型冷却通道。支板引射火箭本体内设置

有外侧冷却通道和内侧冷却通道，能够同时满足

支板火箭内外侧壁面的冷却需求，实现支板引射

火箭的长时间工作。
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1.火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火箭，其特征在于，包括支板引

射火箭本体(1)，所述支板引射火箭本体(1)为一实心长方体，用于纵向放置于发动机的隔

离段内；

在所述支板引射火箭本体(1)内靠近一短边侧开设有一竖直向的燃烧室(11)，所述燃

烧室(11)为一上端敞口的空腔；

在所述燃烧室(11)的靠近另一短边侧、上下间隔开设有两个纵向的拉法尔喷管(4)，与

所述燃烧室(11)相连通；各所述拉法尔喷管(4)纵向贯通于所述支板引射火箭本体(1)，其

敞口端与RBCC发动机燃烧室相连通；

在所述支板引射火箭本体(1)内，沿着所述支板引射火箭本体(1)的一长边，然后依次

绕于所述拉法尔喷管(4)的一侧外壁和燃烧室(11)外壁一周，再顺次绕于所述拉法尔喷管

(4)的另一侧外壁和支板引射火箭本体(1)的另一长边，开设有相连通的M型冷却通道；所述

M型冷却通道为多条，且在所述支板引射火箭本体(1)的竖直向上分层排布，每层的个数均

为一根。

2.根据权利要求1所述的火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火箭，其

特征在于，在所述支板引射火箭本体(1)内，沿着所述支板引射火箭本体(1)的一长边，然后

然绕于所述拉法尔喷管(4)的靠近该长边的一侧的上壁或下壁上，再绕于所述燃烧室(11)

外壁一周，再绕于所述拉法尔喷管(4)的远离该长边的一侧的上壁或下壁上，然后沿着所述

支板引射火箭本体(1)的一长边，开设有冷却通道，各所述冷却通道位于所述拉法尔喷管

(4)的上壁或下壁所在的位置处，且各自位于对应位置的两根所述M型冷却通道间。

3.根据权利要求2述的火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火箭，其特

征在于，沿所述支板引射火箭本体(1)的长边开设的冷却通道为外侧冷却通道(7)；所述外

侧冷却通道(7)靠近所述支板引射火箭本体(1)的外壁；

绕于所述拉法尔喷管(4)的一侧外壁和燃烧室(11)外壁一周开设的为内侧冷却通道

(8)；

所述内侧冷却通道(8)的端部与对应位置处的外侧冷却通道(7)相连通。

4.根据权利要求3述的火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火箭，其特

征在于，在所述拉法尔喷管(4)的上壁或下壁开设的为表面冷却通道(13)，其中，两侧的表

面冷却通道(13)的一端与位置的所述燃烧室(11)段的一条内侧冷却通道(8)相连通，另一

端与对应侧的外侧冷却通道(7)。

5.根据权利要求4所述的火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火箭，其

特征在于，所述表面冷却通道(13)的内径大于其他冷却通道。

6.根据权利要求1、2或3所述的火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火

箭，其特征在于，在所述支板引射火箭本体(1)内的远离所述拉法尔喷管(4)，在两顶角处对

应开设有竖直向的出口集液腔(6)和入口集液腔(5)；所述入口集液腔(5)和出口集液腔(6)

与对应侧的外侧冷却通道(7)相连通。

7.根据权利要求1、2或3所述的火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火

箭，其特征在于，所述支板引射火箭本体(1)的宽度小于所述隔离段的宽度，与所述隔离段

的前后侧壁面形成两个独立的气体流道。

8.根据权利要求1、2或3所述的火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火
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箭，其特征在于，在所述支板引射火箭本体(1)的上部一体连接有支板火箭头部连接法兰

(9)，用于与所述隔离段的上壁连接，其为一实心板体，在所述板体上开设有纵向的开孔

(12)，与所述燃烧室(11)的位置相对应且连通。

9.根据权利要求8所述的火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火箭，其

特征在于，在所述支板火箭头部连接法兰(9)的远离所述拉法尔喷管(4)的一端，其前后侧

对应开设有横向的冷却剂进入通道(2)和冷却剂流出通道(3)，所述冷却剂进入通道(2)与

入口集液腔(5)相连通，所述冷却剂流出通道(3)与出口集液腔(6)相连通。

10.根据权利要求9所述的火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火箭，其

特征在于，所述冷却剂进入通道(2)与入口集液腔(5)，所述冷却剂流出通道(3)与出口集液

腔(6)均各自通过一竖直通道相连通，各所述竖直通道开设在所述连接法兰(9)内。
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火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火箭

技术领域

[0001] 本发明属于火箭基组合循环发动机技术领域，具体涉及一种火箭基组合循环发动

机的主动冷却双喷管支板引射火箭。

背景技术

[0002] 火箭基组合循环(Rocket-Based-Combined-Cycle,RBCC)推进系统是将火箭发动

机和冲压发动机组合在同一流道中，使其能够在不同的飞行高度和马赫数条件下启用最佳

的工作模态，充分发挥火箭发动机和冲压发动机各自的特点，使RBCC发动机在具有高比冲、

高推重比的同时还拥有零速启动、可重复使用的优点。在火箭基组合循环推进系统中，引射

火箭发挥着十分重要的作用：在引射模态起到了引射空气、燃料喷注、产生推力以及点火作

用；在亚燃模态、超燃模态下主要起到了点火和火焰稳定的作用；在纯火箭模态则是提供推

力。

[0003] 目前，常用的引射火箭构型有两种，侧壁式引射火箭和中心支板式引射火箭。这样

的构型，由于火箭嵌入隔离段内流道中，火箭所能装配的空间十分狭小，这就要求火箭具有

更小的几何尺寸。火箭尺寸的减小也会使得引射火箭发动机的环境更加恶劣，其内壁面临

苛刻的热环境，同时由于发动机隔离段内，其在外壁面也会遭受严重的气动加热，因此，小

型化及双侧受热环境为引射火箭的热防护带来了严峻的技术挑战。而引射火箭的可靠工作

时长是影响RBCC发动机长时间试验及工作的重要影响因素之一。

发明内容

[0004] 本发明所要解决的技术问题在于针对上述现有技术的不足，提供一种火箭基组合

循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火箭，在支板引射火箭本体内设置有外侧冷却通道

和内侧冷却通道，能够同时满足支板火箭内外侧壁面的冷却需求，实现支板引射火箭的长

时间工作。

[0005] 为解决上述技术问题，本发明采用的技术方案是，火箭基组合循环发动机的主动

冷却双喷管支板引射火箭，包括支板引射火箭本体，支板引射火箭本体为一实心长方体，用

于纵向放置于发动机的隔离段内；在支板引射火箭本体内靠近一短边侧开设有一竖直向的

燃烧室，燃烧室为一上端敞口的空腔。

[0006] 在燃烧室的靠近另一短边侧、上下间隔开设有两个纵向的拉法尔喷管，与燃烧室

相连通；各拉法尔喷管纵向贯通于支板引射火箭本体，其敞口端与RBCC发动机燃烧室相连

通。

[0007] 在支板引射火箭本体内，沿着支板引射火箭本体的一长边，然后依次绕于拉法尔

喷管的一侧外壁和燃烧室外壁一周，再顺次绕于拉法尔喷管的另一侧外壁和支板引射火箭

本体的另一长边，开设有相连通的M型冷却通道；M型冷却通道为多条，且在支板引射火箭本

体的竖直向上分层排布，每层的个数均为一根。

[0008] 进一步地，在支板引射火箭本体内，沿着支板引射火箭本体的一长边，然后然绕于
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拉法尔喷管的靠近该长边的一侧的上壁或下壁上，再绕于燃烧室外壁一周，再绕于拉法尔

喷管的远离该长边的一侧的上壁或下壁上，然后沿着支板引射火箭本体的一长边，开设有

冷却通道，各冷却通道位于拉法尔喷管的上壁或下壁所在的位置处，且各自位于对应位置

的两根M型冷却通道间。

[0009] 进一步地，沿支板引射火箭本体的长边开设的冷却通道为外侧冷却通道；外侧冷

却通道靠近支板引射火箭本体的外壁；绕于拉法尔喷管的一侧外壁和燃烧室外壁一周开设

的为内侧冷却通道；内侧冷却通道的端部与对应位置处的外侧冷却通道相连通。

[0010] 进一步地，在拉法尔喷管的上壁或下壁开设的为表面冷却通道，其中，两侧的表面

冷却通道的一端与位置的燃烧室段的一条内侧冷却通道相连通，另一端与对应侧的外侧冷

却通道。

[0011] 进一步地，该表面冷却通道的内径大于其他冷却通道。

[0012] 进一步地，在支板引射火箭本体内的远离拉法尔喷管，在两顶角处对应开设有竖

直向的出口集液腔和入口集液腔；入口集液腔和出口集液腔与对应侧的外侧冷却通道相连

通。

[0013] 进一步地，该支板引射火箭本体的宽度小于隔离段的宽度，与隔离段的前后侧壁

面形成两个独立的气体流道。

[0014] 进一步地，在支板引射火箭本体的上部一体连接有支板火箭头部连接法兰，用于

与隔离段的上壁连接，其为一实心板体，在板体上开设有纵向的开孔，与燃烧室的位置相对

应且连通。

[0015] 进一步地，在支板火箭头部连接法兰的远离拉法尔喷管的一端，其前后侧对应开

设有横向的冷却剂进入通道和冷却剂流出通道，冷却剂进入通道与入口集液腔相连通，冷

却剂流出通道与出口集液腔相连通。

[0016] 进一步地，该冷却剂进入通道与入口集液腔，冷却剂流出通道与出口集液腔均各

自通过一竖直通道相连通，各竖直通道开设在连接法兰内。

[0017] 本发明一种火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火箭具有如下优

点：1.设置有外侧冷却通道和内侧冷却通道，能够同时满足支板火箭内外侧壁面的冷却需

求。2.由于集液腔的设置，使得每个冷却通道内的流量均匀分配。3.双喷管上下壁面设置更

宽的表面冷却通道，使其能够覆盖整个上下喷管面，同时流道面积的增加使得流阻减小，导

致通过喷管上下壁面的通道内冷却剂流量分配更多，保证双喷管间壁面的可靠冷却。4.设

置竖直向的燃烧室，两个喷管与燃烧室相垂直且连通，可以实现共用同一火箭头部，减小直

连试验中支板引射火箭的复杂度。

附图说明

[0018] 图1是本发明一种火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火箭的结构

示意图；

[0019] 图2是本发明中各冷却通道的排布示意图；

[0020] 图3是实施例中各个冷却通道内流量分配图；

[0021] 其中：1.支板引射火箭本体；2.冷却剂进入通道；3.冷却剂流出通道；4.喷管；5.入

口集液腔；6.出口集液腔；7.外侧冷却通道；8.内侧冷却通道；9.支板火箭头部连接法兰；
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11.燃烧室；12.开孔；13.表面冷却通道。

具体实施方式

[0022] 本发明一种火箭基组合循环发动机的主动冷却双喷管支板引射火箭，如图1所示，

包括支板引射火箭本体1，支板引射火箭本体1为一实心长方体，用于纵向放置于发动机的

隔离段内；支板引射火箭本体1的宽度小于隔离段的宽度，与隔离段的前后侧壁面形成两个

独立的气体流道。

[0023] 在支板引射火箭本体1内靠近一短边侧开设有一竖直向的燃烧室11，燃烧室11为

一上端敞口的空腔。

[0024] 在燃烧室11的靠近另一短边侧、上下间隔开设有两个纵向的拉法尔喷管4，与燃烧

室11相连通；各拉法尔喷管4纵向贯通于支板引射火箭本体1，其敞口端与RBCC发动机燃烧

室相连通。

[0025] 上述的燃烧室11为竖向设置，拉法尔喷管4水平设置，与燃烧室11相垂直，定义这

样的排布方式为T型。燃烧后的燃气由水平向的喷管4喷出，由于引射火箭的壁面及外部隔

离段壁面会同时面临严峻的热环境，且平行双喷管4布置方案使得双喷管间的固体区域的

热环境也十分恶劣，通过设置冷却通道，以实现冷却。

[0026] 在支板引射火箭本体1内，沿着支板引射火箭本体1的一长边，然后依次绕于拉法

尔喷管4的一侧外壁和燃烧室11外壁一周，再顺次绕于拉法尔喷管4的另一侧外壁和支板引

射火箭本体1的另一长边，开设有相连通的M型冷却通道；M型冷却通道为多条，且在支板引

射火箭本体1的竖直向上分层排布，每层的个数均为一根。

[0027] 在支板引射火箭本体1内，沿着支板引射火箭本体1的一长边，然后然绕于拉法尔

喷管4的靠近该长边的一侧的上壁或下壁上，再绕于燃烧室11外壁一周，再绕于拉法尔喷管

4的远离该长边的一侧的上壁或下壁上，然后沿着支板引射火箭本体1的一长边，开设有冷

却通道，各冷却通道位于拉法尔喷管4的上壁或下壁所在的位置处，且各自位于对应位置的

两根M型冷却通道间。

[0028] 沿支板引射火箭本体1的长边开设的冷却通道为外侧冷却通道7；外侧冷却通道7

靠近支板引射火箭本体1的外壁；

[0029] 绕于拉法尔喷管4的一侧外壁和燃烧室11外壁一周开设的为内侧冷却通道8；内侧

冷却通道8的端部与对应位置处的外侧冷却通道7相连通。在拉法尔喷管4的上壁或下壁开

设的为表面冷却通道13，其中，两侧的表面冷却通道13的一端与位置的燃烧室11段的一条

内侧冷却通道8相连通，另一端与对应侧的外侧冷却通道7。燃烧室11为圆筒形。表面冷却通

道13的内径大于其他冷却通道，使得拉法尔喷管4内与燃气接触的壁面得到更加充分的冷

却。

[0030] 为了将冷源导入和导出，在支板引射火箭本体1内的远离拉法尔喷管4，在两顶角

处对应开设有竖直向的出口集液腔6和入口集液腔5；入口集液腔5和出口集液腔6与对应侧

的外侧冷却通道7相连通。

[0031] 由于支板引射火箭本体1放置于发动机的隔离段内，其上部与隔离段的上部贴合，

并固定，如图2所示，在支板引射火箭本体1的上部一体连接有支板火箭头部连接法兰9，用

于与隔离段的上壁连接，其为一实心板体，在板体上开设有纵向的开孔12，与燃烧室11的位
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置相对应且连通。

[0032] 在支板火箭头部连接法兰9的远离拉法尔喷管4的一端，其前后侧对应开设有横向

的冷却剂进入通道2和冷却剂流出通道3，冷却剂进入通道2与入口集液腔5相连通，冷却剂

流出通道3与出口集液腔6相连通。

[0033] 冷却剂进入通道2与入口集液腔5，冷却剂流出通道3与出口集液腔6均各自通过一

竖直通道相连通，各竖直通道开设在支板火箭头部连接法兰9内。

[0034] 工作时，来流空气由进气道进入隔离段内。引射火箭头部产生的高温燃气，沿图1

中箭头所示的方向进入燃烧室11，在燃烧室11内燃烧，产生高温燃气，高温燃气由拉法尔喷

管4的后端喷出，和来流空气掺混，进入RBCC发动机燃烧室。

[0035] 引射火箭冷却介质由冷却剂进入通道2进入入口集液腔5，入口集液腔5将冷源分

配入各外侧冷却通道7，保证了入口处，冷源的均匀分布。外侧冷却通道7在端部，与拉法尔

喷管4一侧的内侧冷却通道8相连通，将冷源对应的导入，各出口端与燃烧室11段内侧冷却

通道8相连通，燃烧室段内侧冷却通道8的端部与另一侧的内侧冷却通道8相连通，然后与另

一侧的外侧冷却通道7相连通，流入出口集液腔6，由冷却剂流出通道3流出。靠近各拉法尔

喷管4的上下壁面的前后侧各开设有一条表面冷却通道13，各侧的所表面冷却通道13的左

端与燃烧室11的一条内侧冷却通道8的一端相连通，右端与各对应侧的外侧冷却通道7的端

部相连通。各条表面冷却通道13的横截面与其拉法尔喷管4的一半的横截面相当，即两条表

面冷却通道13覆盖于喷管4的整个壁面。

[0036] 如图3所示，选定的是设定了16条冷却通道的主动冷却双喷管支板引射火箭，标注

的方式是，在竖直方向上由下到上，依次定义为通道1，通道2，…….通道16。通过FLUENT计

算软件对各个冷却通道内的流量分配均匀性进行了数值计算与验证。为控制进出口的压强

差以及保证整体的冷却效果，给定冷却剂进入通道2入口的总质量流量为1000g/s，结果显

示，在拉法尔喷管上下壁面处较宽的冷却通道内流量为70g/s左右，而其余通道内的流量为

60g/s左右。由流动计算结果可知，总体流量分配均匀性较好，同时，双拉法尔喷管4上下侧

冷却剂流量分配较多，有利于双喷管间壁面及上下壁面的可靠热防护。同时进行了冷却效

果评判，选用流量分配最少且热环境较为恶劣的喷管上下壁面之间的某一个表面冷却通道

13进行了一维计算和三维数值仿真计算，通过对冷却通道流体的流动过程以及其与壳体之

间的的传热过程进行了计算，得到拉法尔喷管经过冷却剂冷却之后的温度，结果表明该冷

却结构能够将喷管壁的温度降到许用温度之下，达到较优的冷却效果。
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图2

图3

说　明　书　附　图 2/2 页

9

CN 110594036 A

9


	BIB
	BIB00001

	CLA
	CLA00002
	CLA00003

	DES
	DES00004
	DES00005
	DES00006
	DES00007

	DRA
	DRA00008
	DRA00009


