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火箭基组合循环动力研究进展

张玫，张蒙正，刘昊

摘要 重复使用是运载器发展的必然途径，火箭基组合循环发动机是可重复运载器动力的

重要方向。介绍了国内外典型RBCC发动机方案和关键技术研究现状，分析了RBCC发动机

的主要技术特点及应用前景。可以弥补火箭或冲压单一类型发动机功能或者性能的不足，

具有火箭大推重比、冲压高比冲的特点，是RBCC动力系统区别于其他发动机的重要特征。

结合当前技术水平，灵活运用组合发动机的特点，形成不同的发动机方案，适用不同运载任

务要求，是RBCC动力系统研究的重要思路。中国应加快RBCC发动机应用论证和关键技术

攻关，形成技术方案，为可重复使用运载器长远发展做出贡献。
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日益频繁的空间研究和开发利用活动对航天

运载器的性能、经济性、可靠性、安全性等提出了更

高的要求。技术性能更先进、成本更低廉的可重复

使用运载器是航天运输系统的重要发展方向。可

重复使用运载器要求动力系统具备大空域、宽速

域、高性能的工作能力。火箭发动机无法解决比冲

性能低的固有缺陷，发射成本仍然高昂。传统的吸

气式发动机（涡喷发动机、冲压发动机等）仅能在大

气层内工作，而且不同的吸气式发动机具有不同的

高度和速度适应范围。单一类型的发动机无法实

现可重复使用运载器的任务要求，必须在动力装置

的设计上有重大突破。

组合循环动力系统是将火箭、涡轮和冲压发动

机之中两种或者两种以上发动机有机结合而形成

的动力系统。使用组合动力系统飞行器可依据工

作空域和速域，选用性能较好的工作模态，从而具

有大空域、宽速域、高性能、使用方式灵活等特点。

自 20世纪五六十年代以来，研究人员一直致力于

可重复使用组合循环动力系统研究，包括涡轮基组

合循环（turbo based combined cycle，TBCC）发动

机 [1]、火箭基组合循环（rocket based combined cy⁃
cle，RBCC）发动机 [2]、三组合循环（Trijet）发动机 [3]、

预冷吸气式火箭发动机（SABRE[4]）。

动力系统的选择与可重复使用运载器方案息

息相关。国内外对单级入轨（SSTO）和两级入轨

（TSTO）可重复使用运载器开展了大量论证，当前
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对两级入轨（TSTO）可重复使用运载器方案基本取

得共识。无论对于单级入轨（SSTO）[5-7]还是两级入

轨（TSTO）[8-9]可重复使用运载器，RBCC发动机一直

是可重复使用运载器优先研究的先进动力装置，列

入了美国、日本等国家的航天长期发展战略规划，

并开展了大量的研究工作。

本文主要论述国内外RBCC动力技术的研究

进展及发展趋势，分析RBCC动力的特点及其应用

前景，并提出今后研发的建议。

1 国内外RBCC发动机方案

自 20世纪 60年代开始，美国实施了一系列可

重复使用运载器计划，RBCC发动机一直是计划中

推进系统的重要发展方向，在NASA、DARPA和空

军等支持下开展了大规模深入细致的RBCC发动

机技术研究。20世纪 60年代，马夸特公司等研究

机构在NASA可重复使用太空运输系统研究计划

（RLV）的支持下开展了RBCC发动机研究，应用方

向包括高速飞机、可重复使用运载器等，典型的发

动机有引射冲压（ejector ramjet，ERJ）[10]和风扇增压

引射冲压（supercharged ejector ramjet，SERJ）[11]发

动机。20世纪末，NASA先后提出了先进太空运输

计划（ASTP）[12]和综合航天运输计划（ISTP）[13]，计划

在未来 25年内发展第三代可重复使用发射技术，

目的在于提高第三代可重复使用运载器的性能、降

低发射和维护费用、努力实现航天运输班机化。

RBCC发动机是可重复使用运载器主要的动力研

究方向，研究工作主要集中在火箭引射增益、宽范

围进气系统设计、多模态高效稳定燃烧、模态转换

等关键技术，典型发动机包括Aerojet公司的支板

引射Strutjet发动机[14-15]、Rocketdyne公司的A5发动

机[16]、格林研究中心的GTX发动机[17-18]与 ISTAR发

动机[19-20]等。2002—2010年，美国空军持续开展了

RBCC发动机应用评估 [21- 26]，在《技术地平线——

2010至 2030年空军科技发展愿景》[27]中，把RBCC
发动机为二级动力的高超声速空间飞行器既作为

ISR/打击构型飞行器，也作为进入空间飞行器来规

划。2012年，NASA技术路线图指导委员会、航空

航天工程局及美国科学院发布了《NASA空间技术

路线图和优先级：恢复NASA技术优势并为空间新

纪元铺平道路》[28]报告，RBCC仍然作为美国可重复

使用运载器优先发展的动力系统。近年来，国外在

RBCC发动机研究方面公开的文献资料很少。

1.1 ERJ和SERJ发动机

ERJ（图1）是基于美国较为成熟的RJ-43亚燃

冲压发动机设计的火箭亚燃冲压组合循环发动机，

通过在冲压发动机流道内配置一个内置的液体火

箭，提供起飞推力并加速到冲压发动机工作所需要

的速度，解决冲压发动机不能地面零速状态下自主

起飞问题。发动机为轴对称构型，进气道出口布置

1~2圈环形火箭推力室（8台或12台），紧接着是等

直混合段，混合段出口布置类似于亚燃冲压发动机

的喷油和火焰稳定装置，喷管为可调的拉法尔收扩

喷管。马夸特公司对ERJ缩比发动机进行了一系

列地面试验，模拟了起飞加速、跨音速和超音速飞

行等工作状态，研究了发动机的燃烧过程、引射模

态增益等问题。

SERJ发动机（图2）最初研究由NASA支持，目

标是为更深远的运载系统的应用，后来随着航天飞

机全尺寸研究开展，没有政府资金来支持该项目，

发动机的用途从可重复使用运载器转向马赫数

（Ma）为 4~5的高性能军事飞机。SERJ发动机在

ERJ发动机基础上增加了风扇系统，主要目的是提

升亚声速状态下发动机比冲性能以实现飞机在亚

声速状态下巡航，同时增加发动机初始加速过程中

的推力，总体上增加发动机的可操作性。军事用途

图1 引射冲压（ERJ）发动机
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的 SERJ发动机采用过氧化氢/煤油（JP-4）为推进

剂，开展了小尺寸样机在马赫数为0~3状态下的试

验，研究了风扇增压引射特性、风扇增压引射模态

向冲压模态转换等技术，获得了马赫数在0~3范围

内发动机的性能，研究成果对 20 世纪 90 年代

RBCC发动机研究提供了基础。

1.2 Strutjet和 ISTAR 发动机

在 ISTP计划中，规划了使用RBCC发动机为动

力的单级入轨运载器方案，Aerojet公司为此提出了

二元流道的Strutjet RBCC发动机方案，并针对航天

运输和军事用途的发动机开展了研究。就军事目

的，采用凝胶红发烟硝酸/一甲基肼推进剂；对运载

器，则采用 LOX/LH2。运载器模式时，发动机工作

过程包括：

1）火箭引射模态：Ma=0~2.5，火箭发动机全工

况工作；

2）亚燃冲压模态：Ma=2.5~5，此时火箭发动机

不工作，仅冲压发动机以亚燃模态工作；

3）超燃冲压模态：Ma=5~8，此时火箭发动机

不工作，仅冲压发动机以超燃模态工作；

4）超燃冲压/火箭模态：Ma＞8，直至低真空状

态，火箭发动机和超燃冲压发动机同时工作；

5）纯火箭模态：低真空状态工作直至入轨，仅

火箭发动机工作。

Sturtjet发动机（图 3）的核心是多功能支板。

支板是 Sturtjet发动机结构的重要组成部分，承担

着进气压缩、火箭推力室安装、燃料喷注、超燃冲压

和超燃冲压/火箭模态燃烧组织等功能。

图2 风扇增压引射冲压（SERJ）发动机

图3 Strutjet发动机

Strujet发动机的另一个重要特点是采用变几

何适应单级入轨飞行器宽范围高性能工作。进气

道和尾喷管均为可调结构，燃烧室为分级燃烧设

计。亚燃冲压模态时，在燃烧室后段组织亚声速燃

烧，燃烧室前段的作用是实现进气道和燃烧室的压

力匹配；超燃冲压模态时，超声速燃烧在燃烧室前

段组织。对壁面温度达到高温合金使用极限的进

气道、燃烧室、喷管等高温热端部件进行结构调节

及流道协调匹配，技术实现难度非常大。

Aerojet公司对 Strutjet发动机的吸气式工作模

态开展了大量试验研究，包括进气道吹风试验、燃

烧室直连试验、发动机自由射流试验等，验证了火

箭推力室、进气道、冲压燃烧室等关键组件性能，完

成了自由射流试验验证，验证了发动机技术方案的

可行性，为吸气式火箭综合系统实验（integrated
system test of an airbreathing rocket，ISTAR）[19-20]计
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划的飞行演示发动机研究奠定了基础。

ISTAR计划为RBCC发动机飞行演示计划，采

用X-43B飞行器，载机发射模式，演示RBCC发动

机在Ma 0.7~7范围内的火箭引射、亚燃冲压和超

燃冲压等3种工作模态，验证发动机的工作包线及

相关关键技术。ISTAR-RBCC发动机以 Strutjet发
动机为基础，采用 JP-7/H2O2作为推进剂，B-2或

L1011飞机将X-43B携带到空中，飞行时在Ma=0.7
时进行投放，在Ma=2.5转为亚燃冲压模态，在Ma=
5时转为超燃冲压模态，Ma=7后滑翔降落，规避了

RBCC发动机低速段推力不足的问题。ISTAR项目

完成了 X-43B演示飞行器设计和发动机燃油系

统、进气道、燃烧室等关键组件设计和地面试验，获

得了不同模态下的发动机性能，验证了RBCC发动

机的适用性。2003年，ISTAR飞行演示项目暂停。

ISTAR发动机（图 4）将 Strutjet发动机的工作

范围由Ma 0~20+（入轨）缩小到0.7~7，大大降低了

发动机的设计难度。研究表明，RBCC发动机在地

面零速状态下，火箭引射推力增益约为13%。随着

飞行马赫数的提高，火箭引射增益不断提高，在

Ma=0.8时引射增益可以达到 30%，Ma=2.8时则超

过 100%。ISTAR在Ma=0.7时通过载机进行投放，

避免了低速状态下引射增益不足，理论上有利于飞

行器加速爬升，实际上飞行器总体计算表明，仅靠

30%的引射推力增益难以实现爬升要求，需要进一

步提升RBCC发动机起始的工作马赫数。ISTAR
发动机工作范围Ma 0.7~7，进排气系统仍然采用可

调结构才能满足工作要求。

1.3 A5发动机

Rocketdyne公司的A5发动机（图 5）为二元固

定结构，由3D内侧壁收缩进气道、等截面隔离段组

成，发动机燃烧室和尾喷管为扩张结构。采用固定

几何结构，减少了复杂性和结构重量。3D侧壁进

气提供了自起动能力。燃油与空气采用漩涡掺混

最大化提高燃烧效率，多燃料喷注位置使得各模态

性能最优化。高性能火箭发动机整体安装于冲压

燃烧室侧壁，具有深度节流和大范围变混合比的能

力，不仅为亚燃和超燃模态供应部分燃料，而且作

为稳定的点火源，使得发动机在整个工作过程中可

以稳定可靠工作。A5发动机完成了海平面引射模

态和Ma=3.0~4.0飞行状态试验，验证了推力增益、

进气道抽吸、进气道起动、多模态燃烧组织和喷管

分离等关键技术。采用固定流道是A5发动机的大

胆尝试，也是工程上理想的结构形式，但实现难度

较大。

1.4 GTX RBCC发动机

GTX飞行器（图6）是一种垂直起飞、水平着陆

的可重复使用的单级入轨（SSTO）概念机。NASA
的格林研究中心开展了半轴对称流道的RBCC动

力研究。该发动机采用固定尺寸流道，内置火箭与

冲压流道设计为一体化结构，主火箭安装在发动机

侧壁，发动机的半圆形机舱贴附在飞行器主体的周

围，充分利用了飞行器前体的预压缩功能。这种构

形结构紧凑，在相同容积的条件下，可以减轻结构

重量。格林研究中心完成了进气道、前体以及吸气

模态推进模型的风洞试验和燃烧室直连试验，试验

范围包括从海平面静态到Ma 2.5的飞行状态，原

计划在Ma 2.5的条件下进行引射/亚燃冲压模态过

渡试验，但未有相关文献。GTX-RBCC发动机火

箭布置在隔离段侧壁，结构设计难度和热防护难度

显著降低。对宽范围而言，GTX发动机仍然需要采

用可调结构。燃烧室采用多路喷注、多级燃烧组织

和热力壅塞的燃烧组织方式。Strutjet、ISTAR等宽

范围发动机也采用多级燃烧组织、多路喷注的燃烧

组织技术。多级燃烧组织、多路喷注会使得燃油供

应与调节复杂，结构设计特别是带冷却的结构设计

图4 ISTAR 发动机

图5 A5发动机
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难度增大。

1.5 Sentinel飞行器的RBCC发动机

2002年，美国空军开展了组合循环发动机组

件（combined cycle engine components，CCEC）计

划，对RBCC和TBCC在两级入轨飞行器中的效果

进行评估，其中哨兵为以RBCC发动机为一级动力

的、垂直起飞、水平降落的TSTO飞行器。哨兵飞行

器（图 7）采用 4个RBCC发动机作为动力系统，发

动机工作模态为：Ma=0~3.5为火箭引射模态，火箭

全工况工作；Ma=3.5~6为亚燃冲压模态，火箭关

闭；Ma=6~8为超燃冲压模态，火箭关闭。RBCC发

动机为二元结构，进气道为二元三楔外压缩可调进

气道，燃烧室在火箭引射模态采用分层燃烧模式

（independent ramjet stream，IRS），在Ma 3.5~6亚声

速燃烧时采用热力喉道调节，Ma 6~8为超声速燃

烧状态，以适应Ma 0~8宽范围工作要求。研究结

果表明，作为一级动力，Ma 0~2的火箭引射推力增

益和比冲均无法满足飞行器的加速要求。

图6 GTX飞行器及RBCC发动机燃烧室试验件

1.6 日本RBCC发动机

日本RBCC采用的是火箭发动机布置于发动

机侧壁的二元结构构型。日本早期规划的RBCC
发动机应用方向为可重复使用单级入轨飞行器的

动力，近年来将应用目标调整为低地轨道的两级入

轨运载器动力。对单级入轨飞行器动力，规划的

RBCC发动机工作模态包括：

1）引射模态，Ma=0~3，火箭发动机最佳混合比

工作；

2）亚燃冲压/火箭模态，Ma=3~7，火箭发动机

调节到富燃状态，满足火焰稳定要求；

3）超燃冲压/火箭模态，Ma=7~12，火箭发动机

调节到极度富燃状态，为超燃推力室供应燃料；

4）纯火箭模态，Ma>12，飞出大气层后，火箭发

动机工作直至入轨。

日本RBCC发动机（图 8）为二元构型，火箭推

图7 哨兵飞行器及其RBCC发动机流道示意
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力室布置在进气道隔离段出口，采用外置布局方

式。燃烧室和尾喷管为扩张构型。发动机燃烧室

采用壁面喷注和热力壅塞的燃烧组织方式，通过多

路喷注适应宽范围高效燃烧的需求。超燃冲压模

态由火箭推力室供应富燃燃气作为燃料，火箭引射

模态和亚燃冲压模态的燃料在扩张型燃烧室中后

部喷注。

日本宇航局（JAXA）从20世纪90年代开始，开

展了以可重复使用单级入轨飞行器为目标的

RBCC推进系统研究 [29-30]，2003年启动了火箭冲压

组合循环（rocket-ramjet combined-cycle）发动机研

究，2005年制定了未来20年的航天长期发展战略，

将 RBCC 列为可重复入轨飞行器的重要研究方

向。2004年以来，JAXA进行了缩比发动机在火箭

引射模态、亚燃冲压模态和超燃冲压模态等大规模

的燃烧特性试验研究[31-37]。

RBCC作为单级入轨动力，宽范围工作条件下

流道调节问题依然存在。火箭发动机在日本

RBCC发动机发挥了重要作用：Ma 0~3起飞和Ma>
12入轨阶段，火箭发动机需要提供大的推力，实现

加速爬升和入轨；Ma 3~8亚燃冲压/火箭模态、超燃

冲压/火箭模态，需要对火箭发动机进行大范围调

节（推力调节、流量调节、混合比调节），以满足冲压

燃烧室点火、火焰稳定和燃料供给等多方面的要

求，这对火箭发动机而言实现难度很大，现役火箭

动力难以满足需求，需要研制深度调节的变工况

（不仅仅是变推力）火箭发动机。在超燃冲压/火箭

模态，冲压燃烧室燃料由火箭极度富燃燃气提供，

燃烧室入口的超声速空气与超声速火箭富燃燃气

之间混合困难，需要的混合距离较长。

1.7 国内RBCC发动机

近年来，国内一些单位也进行了RBCC发动机

关键技术研究。西北工业大学针对火箭布置于中

心支板的二元结构RBCC发动机开展了研究工作，

重点在发动机一体化性能评估、火箭引射推力增

益、热力喉道调节、亚燃冲压燃烧组织技术等方

面 [38-42]。北京动力机械研究所基于涡轮、火箭、冲

压三组合的涡轮辅助火箭增强冲压组合循环发动

机（turbo-aided rocket-augmented ramjet combined
cycle engine，TRRE），开展了RBCC发动机关键技

术研究[43-44]，完成了TRRE原理样机方案设计，并开

展了地面试验研究。西安航天动力研究所针对航

天运输系统动力的发展需求，开展了Ma 2~7宽范

围RBCC发动机关键技术攻关，发动机为火箭外置

的二元结构方案，进气道为可调结构，燃烧室采用

多路喷注、多级燃烧组织的方式。2010年以来，西

安航天动力研究所对RBCC发动机特性进行了比

较全面的分析，依据动力系统特性，提出了应用方

向和发展步骤，开展了一系列试验研究工作，突破

了发动机一体化设计、宽范围进排气、宽范围燃烧

组织与热防护等关键技术，完成了二元进气、升力

体结构的试验模型高马赫数自由射流试验，获得了

不同模态下的推阻特性，为应用提供了支撑。

1.8 RBCC发动机整体发展情况

20世纪 60年代以来，RBCC发动机一直是美

国、日本等国家航天运输系统优先发展的动力方

向。发动机应用方面，从早期的单级入轨到目前两

级入轨方案，从RBCC作为两级入轨一级动力到

RBCC作为第二级动力，目前并未有明确的应用方

向结论，也没有任何一个方案经过飞行演示验证。

从RBCC发动机的整个研究历程看，单级入轨

技术难度大，单级入轨飞行器的RBCC发动机需要

适应Ma 0~20+、H在 0~200 km（入轨）宽范围高性

能工作，包含火箭引射、亚燃冲压、超燃冲压、超燃

冲压/火箭、纯火箭等RBCC发动机的基本工作模

态。发动机经历了亚声速、跨声速、超声速和高超

声速等工作过程，内流特性复杂，需要对流道结构

进行宽范围调节才能满足高性能工作要求，对进气

道、燃烧室、喷管等高温部件进行结构调节，基于目

图8 日本RBCC发动机方案
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前的技术实现难度大。缩小发动机的工作范围能

够降低发动机的工程实现难度。

发动机技术方案与飞行器的方案密切相关。

根据总体应用方案的不同，发动机有不同的工作马

赫数范围、结构构型、工作模态组合等。针对飞行

速度在 Ma 4.5 以下的军用飞机，早期的 ERJ 和
SERJ发动机采用轴对称构型，单一发动机配置。

针对可重复使用运载器，Strutjet、A5发动机和日本

的RBCC发动机均为二元构型，GTX发动机为半轴

对称构型，考虑到航天运载器的规模，这些发动机

均采用多模块或者多流道并联设置。围绕单级入

轨运载器的任务需求，美国研究了 Strujet、GTX等

多种发动机方案，包含了火箭引射、亚燃冲压、超燃

冲压、超燃冲压/火箭、纯火箭等RBCC发动机的基

本工作模态，研究了引射、亚燃、超燃及组合等多种

工作模态及模态间转换等技术，通过实验验证了

RBCC发动机技术可行性，实现了从关键技术攻关

和性能研究向技术集成飞行演示验证的转化。

动力系统简单、可靠、结构紧凑、轻质高效等特

点一直是工程应用追求的目标。在前期大量的概

念和单项技术研究后，RBCC发动机技术研究也将

逐渐向工程目标靠拢，在发动机的工作范围、燃烧

组织技术、系统调节与控制技术等关键技术研究中

加入更多的工程适用性元素。

2 RBCC发动机关键技术研究现状

国内外通过数十年的研究，在火箭/冲压一体

化设计技术、宽范围进气系统设计、多模态点火/火
焰稳定/高效燃烧等关键技术已获得突破，并且完

成了地面自由射流试验，具备了开展关键技术飞行

演示验证的条件。后续的重点在火箭/冲压一体化

综合热管理、多介质宽范围流量调节与多模态转换

协调控制、飞行器/发动机一体化设计等关键技术

的研究。

2.1 火箭/冲压发动机一体化设计技术

RBCC发动机的一体化设计涉及各个工作模

态下火箭和冲压流道的匹配（火箭和冲压发动机规

模的匹配）、宽范围工作下发动机设计点选择、各模

态转换点的选择、各部件参数选取及优化等。一体

化设计技术是实现组合发动机高效能工作的关键，

美国、日本和中国均投入大量精力开展了数值分析

和自由射流试验研究工作。经过多年的研究和发

展，美国、日本、中国等均建立了RBCC发动机一维

一体化设计模型，其中最具代表性是美国乔治亚科

技 学 院 的 SCCREAM（simulated combined- cycle
rocket engine analysis module）[45]，其流程如图9。一

维/准一维的一体化性能评估与分析已经广泛应用

于发动机概念设计和方案优化设计研究，具备开展

图9 SCCREAM流程图
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不同构型、不同工作范围（高度和马赫数等）、不同

工作模态、不同推进剂组合的RBCC发动机性能分

析、发动机方案设计和优化、模态转换设计、部件参

数选择及优化等能力。近年来，利用CFD分析软

件开展了发动机二维、三维复杂流场CFD分析[46]，

更好地指导了发动机设计和试验。

自由射流试验和飞行试验是验证发动机一体

化设计结果的直接手段。从国内外的RBCC发动

机自由射流试验结果看，火箭/冲压一体化设计的

RBCC发动机在试验范围内均实现了火箭冲压、冲

压等多个模态、宽范围可靠工作，发动机性能达到

较高水平。图10给出了西安航天动力研究所发动

机的自由射流试验结果，在火箭模态→火箭/冲压

模态→冲压模态转换过程中，发动机火箭/冲压流

道匹配，并保持稳定工作；火箭模态下，火箭出口的

富燃燃气与冲压流道空气混合并发生了燃烧；冲压

模态下煤油与空气成功实现点火，并保持稳定燃

烧；发动机余气系数调节过程中，发动机工作平

稳。图11给出了自由射流试验中发动机轴向力的

变化。火箭模态下，由于火箭富燃燃气补燃，产生

了1.58倍的轴向推力增益，显著大于火箭发动机推

力室设计推力（设定为 1）。火箭/冲压（余气系数

1.53）模态下，推力呈现 2个阶段：第 1阶段火箭燃

气点火后，相对冷态，推力增益达到3.58倍；第2阶
段 8 s时刻烟火点火器短暂工作后，相对冷态推力

增益达到 3.78倍。冲压模态下，随着余气系数减

小，发动机推力增益增大。RBCC发动机冲压模态

在Ma 4状态下比冲达到13000 m/s，Ma 6状态下达

到8500 m/s。
2.2 宽范围可调进气系统设计技术

宽范围进气系统作为发动机的关键部件，对进

气道和尾喷管进行调节是RBCC实现Ma 0~8宽范

围可靠工作的关键。图12给出了Sturtjet发动机进

气道调节方案，从图中可以看出，低马赫数时，顶板

压缩作用最小，唇口处于最大流通面积状态，随着

飞行马赫数的增加，顶板沿前缘旋转，其压缩作用

越来越明显，唇口流通面积不断减小。A5发动机

采用了附面层吸除方法，在试验中实现Ma 2.8~6.0
宽范围可靠工作。GTX采用了较易实现的变几何

进气道方案，通过移动锥形中心体，在各个飞行马

赫数下都可以得到较优的进气道性能。ISTAR-
RBCC发动机基于双模态超燃燃烧室，采用了变几

何进气道技术实现宽范围可靠工作。

西安航天动力研究所利用压升规律可控的二

维曲面压缩设计方法，以Ma 6为设计点，设计了

Ma 2~7宽马赫数新型二元高超声速进气道气动型

面（图 13），Ma 4~7为定几何型面，Ma 2~4为可调

型面，采用进气道压缩楔面调节、放气等方式扩展

了进气道的工作范围。仿真和风洞吹风试验结果

表明，新型二元进气系统流场结构良好，总压恢复

较高，流量捕获能力强[47]。

从国内外研究结果分析，在一定的马赫数范围

内，进气道采用固定结构可以满足发动机工作要

求，随着工作范围的拓宽需要进行调节才能满足要图10 自由射流试验发动机壁面压力

图11 Ma 6自由射流试验推力曲线
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求。轴对称进气道一般通过改变中心锥的前后位

置实现变几何过程，二元一般采用旋转唇口或调整

压缩顶板结构。旋转唇口比较容易实现，但这是以

牺牲进气道的一些性能指标为代价来实现宽马赫

数工作的。由于要实现进气道的宽马赫数工作难

度很大，很多学者对边界层吸除技术开展了研究。

以目前的技术水平而言，工程适用的结构调节技术

仍然是制约宽范围可调进气道应用的技术难点。

2.3 宽范围多模态高效稳定燃烧组织技术

在不同的工作模态，RBCC发动机采用不同的

燃烧组织方法。

1）火箭引射模态。

与 扩 散 后 燃 烧（diffusion and afterburning，
DAB）、边混合边燃烧（simultaneous mixing and
combustion，SMC）等燃烧组织方式相比，GTX-
RBCC发动机采用的分层燃烧模式（IRS，图 14）显

然具有较高的结构效率，工程适用性好。

2）亚燃冲压和超燃冲压模态。

RBCC发动机亚燃冲压和超燃冲压模态下，燃

烧组织广泛借鉴了超燃冲压发动机的支板/壁面喷

注与混合、支板+凹腔火焰稳定、多级喷注燃烧实

现燃烧释热与型面匹配等燃烧组织设计思想，后者

已经经过了X-43A、X-51A等飞行器飞行演示验

证。同时，由于火箭燃气加入，RBCC发动机在亚

燃冲压和超燃冲压模态的点火和火焰稳定更加灵

活和稳健。灵活应用支板、凹腔、火箭台阶、火箭热

燃气等火焰稳定手段，是实现宽范围稳定燃烧组织

图12 Sturtjet发动机进气道调节方案

图13 可调二元进气道流场仿真结果

图14 引射模态 IRS燃烧组织示意
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的关键，Strutjet 发动机（图 15）是其中的典型代

表。相对日本RBCC发动机采用的燃料壁面喷注

而言，支板和壁面喷注相结合的喷注方式能够在较

短的距离内获得较高的混合效率，对未来航天运输

系统的大尺度发动机而言，侵入流道的支板喷注带

来的混合效果显然优于壁面喷注，这样设计的燃烧

室可以获得较高的性能。图 16给出了Ma 6工况

下，地面直连试验中燃烧室在不同工作模态下的壁

面压力分布，可以看出，燃烧室实现了火箭/冲压模

态、冲压模态的可靠点火和火焰稳定，最高压升到

9倍，发动机性能较高。

就一定的工作范围（例如Ma 4~7），冲压发动

机关键技术已经取得重大突破，燃烧室设计已经具

备飞行演示发动机设计能力。更宽范围（例如航天

运输要求的Ma 2~7甚至更宽范围）的冲压发动机

仍然是技术挑战，要形成可切实可行的方案还需要

进一步研究。

2.4 火箭/冲压一体化综合热管理技术

国内外针对RBCC发动机火箭/冲压一体化热

管理技术的研究公开的文献资料较少。1999－
2001年，NASA支持开展了GTX-RBCC综合热管理

研究，开发了 VITMAC 软件（the vehicle integrated
thermal management analysis code，图17）[48]，基于一

维分析模型，开展RBCC火箭和超燃冲压发动机的

流动、换热特性研究，但未看到后续试验验证情况

及发动机一体化热管理的研究结果分析。

西安航天动力研究所建立了火箭/冲压一体化

综合热管理的主/被动冷却热防护传热分析模型，

完成了火箭/冲压一体化冷却设计的冷却结构直连

试验研究（图 18），实现了固定结构喷注器下冷煤

油起动，在燃油变相态、变温度、变压力情况下可靠

点火和高效稳定燃烧组织，初步验证了火箭/冲压

一体化流道设计方法。对工程应用而言，发动机后

续研究重点应在于火箭冲压一体化冷却结构设计。

2.5 多介质宽范围流量调节与多模态转换协调控

制技术

发动机工作马赫数范围宽、高度范围大、工作

图15 Strutjet发动机燃烧组织示意

图16 Ma 6工况下燃烧室直连试验壁面压力

图17 VITMAC模型及界面
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模态多，所需推进剂的种类、流量及供应压力在大

范围内变化，且由于发动机一般采用多级喷射，供

应路数多。发动机的这些特点使得对流量控制精

度、响应时间、控制可靠性提出了更高的要求。发

动机一般采用推进剂主动冷却技术，需要对高温、

超临界态的推进剂进行调节。另外，还必须解决高

温环境下进气道、尾喷管等可调部件的可靠作动技

术。因此，多模态平稳转换及协调控制难度大。前

期发动机的研究重点在发动机内流道设计技术（超

声速/高超声速流动、燃烧等），对技术相对成熟的

液路系统研究基本为方案研究阶段。火箭/冲压一

体化燃油供应与调节是RBCC发动机液路系统方

案的重要方向。针对航天运载器，Strutjet发动机采

用 LOX/LH2组合，提出了泵压式供应系统方案。

在火箭引射模态，燃料供应采用富燃燃气发生器驱

动涡轮供应，氧化剂供应采用富氧补燃循环的方

式。在亚燃冲压和超燃冲压模态，火箭发动机关

闭，氧化剂路不工作，燃料路通过利用LH2对发动

机结构进行冷却后实现膨胀循环。在超燃冲压/火
箭模态，燃料路同样采用燃料冷却，氧化剂路重新

启动富氧补燃循环方式。ISTAR发动机采用液氧/
过氧化氢/煤油推进剂组合方案，利用过氧化氢催

化分解驱动涡轮泵，实现液氧和煤油的供应与调

节。西安航天动力研究所针对长时间工作的

RBCC发动机，提出了基于过氧化氢单组元分解气

体驱动涡轮泵和基于液氧/煤油双组元富燃燃气驱

动涡轮泵的火箭冲压一体化燃油供应与调节方案

（图19）。从研究结果看，RBCC发动机推进剂供应

系统是多路介质大范围调节的复杂系统，再加上宽

范围工作带来的进排气系统调节，整个发动机推进

剂供应/流道的调节、响应、匹配难度很大。

3 技术特点及应用方向

3.1 发动机的技术特点

RBCC发动机主要由进气道、隔离段、火箭推

力室、冲压燃烧室、尾喷管等组成。工作过程一般

有火箭引射、亚燃冲压、超燃冲压和纯火箭等模态，

还可以细分出火箭和冲压共同工作的亚燃冲压/火
箭模态和超燃冲压/火箭模态。不同工作模态的特

点见表1。根据飞行器任务需求，发动机可以设计

为上述全部模态工作，也可以采取其中的部分模态

组合。

与其他动力相比，火箭基组合循环发动机具有

以下特点。

1）具有火箭和冲压的工作模式，可实现全空

域、全速域工作。

相对其他吸气式动力而言，火箭基组合循环发

动机具有火箭和冲压工作的模式，能在更广泛的飞

行空域、速域内工作，具有全空域、全速域工作能

力，如图20、图21所示。

2）火箭/冲压模式推力大，加速性好。

国内外研究均表明，Ma 0状态下火箭引射可

产生大约10%的推力增益，且随着飞行马赫数的增

加，火箭冲压模式产生的推力比纯火箭发动机、冲

压发动机有明显的推力增益，能产生“1+1＞2”的
效果，这无疑对加速性飞行器是有利的。如前所

图18 热防护样机直连试验燃油出口温度

图19 基于过氧化氢的RBCC发动机一体化

推进剂供应与调节方案
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述，设计合理的条件下，纯火箭模态在高速态下也

可以产生高于火箭推力的推力增益。

3）冲压模式比冲性能高，经济性好。

火箭基组合循环发动机可以以亚燃冲压、超燃

冲压模态工作，比冲性能与冲压发动机相当，经济

性好。

3.2 应用方向分析

针对RBCC发动机，国内外开展了单级入轨和

两级入轨运载器应用论证研究，论及的方式有垂直

起飞/水平着陆、垂直起飞/垂直着陆、水平起飞/水
平着陆等多种起降形式。美国的NASP计划、GTX
飞行器、Lazarus飞行器，均是选用RBCC发动机作

为推进系统的单级入轨飞行器。其中，GTX飞行器

采用垂直起飞/水平着陆方案，NASP计划和Lazarus
飞行器为水平起飞/水平着陆方案。从运载成本和

飞行操作方面考虑，可重复使用运载器偏向于采用

单级入轨结构。虽然现阶段研究表明，短期内实现

单级入轨难度过大，而且发动机在起飞阶段性能不

足以满足飞行器任务要求，但从长期发展的角度来

看，待高性能材料和燃烧性能进一步提高后，采用

涡轮机辅助发射方式，仍有可能实现具有高比冲、

结构简单、高可靠性和可重复使用的单级入轨动力

系统。

与单级入轨相比，两级入轨飞行器可以较多地

利用已有的成熟技术，技术风险低，系统易实现。

两级入轨是今后一个时期内可重复使用运载器现

模态名称

火箭引射

亚燃冲压

亚燃冲压/火箭

超燃冲压

超燃冲压/火箭

纯火箭

工作模式

飞行速度Ma 0~2；火箭发动机工作，引射进来空气

补燃后产生推力增益

飞行速度Ma 2/3~5/6；火箭关闭，亚燃冲压工作

飞行速度Ma 2/3~5/6；火箭、亚燃冲压共同工作

飞行速度Ma 5/6~7/8；火箭关闭，超燃冲压工作

飞行速度Ma 5/6~7/8；火箭、超燃冲压共同工作

飞行速度Ma 7/8以上；进气道关闭，火箭单独工作

特点

（1）提高工作稳定性；（2）引射产生推力增益，比冲

高于火箭发动机，加速性好于冲压发动机

（1）提高冲压发动机工作稳定性；（2）比冲性能与亚

燃冲压发动机相当（~1200 s）
利用火箭热燃气，改善发动机的工作可靠性、稳定性

和推力性能

（1）提高超燃冲压工作稳定性；（2）比冲性能与超燃

冲压发动机相当（~800 s）
利用火箭改善了发动机的工作可靠性、稳定性和推

力性能

在大气层外，利用纯火箭模态实现机动或入轨

表1 火箭基组合循环发动机不同工作模态的特点

图20 发动机全模态推力特性 图21 发动机全模态比冲特性
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实可行的途径，而水平起飞、水平着陆的一级飞行

器是重要发展方向。RBCC发动机具有零速起动

和直接入轨的能力，作为两级入轨的第一级或第二

级均具有一定的优势。从美国的分析结果看，倾向

于火箭+RBCC的两级入轨动力方案，在Ma 4左右

时飞行器一、二级分离，RBCC在Ma 4以上工作，以

规避RBCC发动机在Ma 2以下推力增益较小、比

冲较低的问题。作为一级动力，可以采用机载发射

等方式将飞行器加速到一定速度（Ma大约为2），在
利用RBCC发动机高速条件下大推力增益特点实

现加速爬升到一定速度（Ma 3.5~4）和一定高度

（20~25 km），再利用冲压模态的经济性，缓慢爬升

并加速到一、二级分离点H 30~35 km、Ma 6或 8，
最后实现返回。

作为吸气式动力，RBCC发动机方案与飞行器

总体方案密切相关，如前所述，不同的飞行器总体

会产生不同的发动机方案，需要针对具体应用，结

合飞行器的总体布局，研究动力装置的具体方案，

包括发动机总体构型、进排气系统形式、燃烧室构

型、火箭发动机及推进剂、燃油供应方式等。不同

发动机方案下，进排气、燃烧室、火箭发动机、热防

护、燃油系统及所带来的关键技术是不同的，或者

重要程度不同，由此涉及的相关技术基础问题也有

差异。结合当前技术水平，灵活运用组合发动机的

特点，形成不同的发动机方案，适用不同运载器的

任务要求，是RBCC动力系统研发的重要思路。

4 结论

从发展历程看，RBCC始终是伴随着国家航天

运载器计划而发展的。美国的工业部门在多个国

家可重复运载器发展计划的支持下，持续不断地推

动了RBCC发动机技术及其应用发展。中国近十

年在进排气系统、宽范围燃烧等一些关键技术上取

得了突破，但仍然存在宽范围发动机变结构调节、

可靠热防护、多介质调节与控制等尚未解决的技术

问题。适用于空天往返的“廉价、机动、快速、可靠”

的可重复使用运载器及其组合循环动力是航天技

术发展的必然趋势。弥补火箭或冲压单一类型发

动机功能或性能的不足，具有火箭大推重比、冲压

高比冲的特点是RBCC动力系统区别于其他发动

机的重要特征。结合当前技术水平，灵活运用组合

发动机的特点，形成不同的发动机方案，适用不同

运载器的任务要求，是RBCC动力系统研发的重要

思路。中国应加快RBCC发动机应用论证和关键

技术攻关，形成技术方案，为可重复使用运载器长

远发展做出贡献。
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Progress and analysis of rocket based combined cycle(RBCC)
propulsion system

AbstractAbstract Reuse is a promising technology for launch vehicles. Rocket based combined cycle(RBCC) propulsion system is a
good choice for reusable launch vehicles. In this article the development status of RBCC engine and key technological issues are
described, possible application areas, and development path are analyzed as well. To make full use of the advantages of ramjet
and rocket engine and remedy function disfigurement and performance deficiency of LRE(改为全称) or ramjet distinguishes
RBCC engine from other power engines. On the basis of current technologies, the RBCC engine solution formed by different
working modals and engine configurations is the developmental route of RBCC power system to meet the needs of fly mission.
KeywordsKeywords rocket based combined cycle(RBCC) propulsion system; launch vehicle; RBCC power ●
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