
科技导报2020，38（12） www.kjdb.org

涡轮基组合循环动力关键技术进展
陈敏，贾梓豪

摘要 涡轮基组合循环发动机将是未来高超声速飞行器的主要动力装置，满足空间运载、高

速运输、远程快速打击等任务需求，具备可常规起降、可多次重复使用、经济性好等优点。梳

理了诸多航空强国关于涡轮基组合循环动力关键技术的发展脉络，分析了开展涡轮基组合

循环发动机技术研究必须解决涵盖的模态转换、飞发一体化、超宽工作范围、耐高温、匹配性

等诸多方面的关键技术瓶颈。结合国外先进经验，阐述了国内涡轮基组合循环发动机研究

的建议，总结了必须解决的涡轮/冲压组合动力关键技术问题。
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高超声速飞行器被誉为是继螺旋桨和喷气式

飞机之后世界航空史上的第三次“革命”，也是 21
世纪航空航天领域的技术制高点，开展高超声速飞

行器研究具有前瞻性、战略性和带动性，将对军事、

经济和人类社会文明产生不可估量的深远影响。

军用高超声速飞行器（包括导弹、无人机和有

人驾驶飞机）可以高速突防并飞离战区，使作战空

域显著扩大，安全性大大提高，反应速度得到极大

提高，是用于战略轰炸、远程精确打击、实时侦察、

战场信息监视的理想武器平台，对防御力量很强的

潜在对手具有很大的战略威慑作用。高超声速巡

航导弹、高超声速飞机等新一代杀手锏武器的研

制，将使我军具备突破以战略导弹防御系统为核心

的全维防护体系以及有效打击作战部队、海外基地

和重要战略目标的威慑能力和实战能力，将为中国

提供全球快速到达、自由进出空间的手段。

高超声速民用飞行器作为洲际客机，可在2~3
小时内飞到地球上任何地点，将带来民用航空运输

的一场革命。同时，在高超声速飞行器基础上发展

的空天飞机以及可重复使用天地往返运输系统，在

快速发射和低成本入轨等方面也具有明显的应用

前景，将提升航空航天运输能力和空间支持能力。

动力装置是实现高超声速飞行的主要关键技

术。为了兼顾安全性、经济性和作战效能的综合要

求，高超声速飞行器的飞行包线十分宽广（高度0~
40 km或更高，马赫数从亚声、跨声、超声速扩展到

高超声速），这就要求其动力装置在如此宽广的飞

行包线内长航程、重复使用中能够稳定可靠地工

作，具有高的单位推力和比冲，同时还要满足一定

的环保（噪声、排放等）要求。显然，目前任何一种
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单一类型的发动机都不能满足上述要求，必须积极

发展组合动力。可以说，没有先进的组合动力装

置，要研制成功高超声速飞行器是不可能的。

组合动力的方案和类型很多，从性能、费用、安

全和技术可行性等方面考虑，吸气式发动机的火箭

基组合循环（RBCC）和涡轮基组合循环（TBCC）是

目前最有希望的高超声速飞行器组合动力，其中

TBCC由于涡轮发动机在马赫数0~3范围内具有高

比冲的特殊优势，得到了广泛的关注和重视。

TBCC由燃气涡轮发动机（也称为涡轮加速器）

和亚/超燃冲压发动机组成，与RBCC（由火箭发动

机与吸气式发动机组成）相比，具有可常规起降、可

使用普通机场、多次重复使用、用途广泛、耐久性

高、安全性好、可使用普通燃料、经济性好、环境污

染小、技术风险小等特点。它既可作为可重复使用

空天入轨飞行器起飞/返航的低速段推进动力，也

可作为各类高超声速飞行器，尤其是远程、有人驾

驶高超声速飞行器的起飞加速和低速段推进动力，

还可单独作为超声速及高超声速军民用飞行器动

力，具有很好的工程应用前景。

本文介绍涡轮基组合动力的关键技术瓶颈及

目前的国外发展情况，并对其未来发展做出展望和

建议。

1 国外发展现状

1.1 美国

高超声速飞行器除考虑可用于发展低成本、高

可靠性的天地运输工具外，还可发展大气层内飞行

的高速运输机、巡航导弹和其他军用飞机。在高超

声速飞行器上使用吸气式发动机的初衷是提高发

动机的比冲。图 1给出了各种类型发动机的比冲

随马赫数的变化。明显看出，火箭发动机比涡轮喷

气发动机在地面发射状态的比冲（推力与单位时间

消耗的推进剂的质量之比）至少低一个数量级，其

结果是飞行器本身必需携带大量推进剂，使起飞总

重大大增加。为了降低起飞总重以降低成本，很自

然提出了使用吸气式发动机的方案，以便在大气层

内飞行时利用空气中的氧气作为氧化剂[1-6]。

图1 各种类型发动机的比冲随飞行马赫数的变化

由于涡轮喷气发动机有很长的使用经验，美国

在最初考虑使用吸气式发动机作为高超声速飞行

器动力时，首先想到的是以燃气轮机为基础的组合

循环发动机。长期以来，燃气轮机工作的最大飞行

马赫数不超过 3，而且对比火箭发动机，燃气轮机

结构复杂，所以美国将研究 TBCC的兴趣转向了

RBCC。随着对航天器研究的不断深入，同时考虑

到与RBCC相比，TBCC在经济性、安全性、耐久性

等多方面的优点，而且应用范围广，工程应用前景

好 [7-11]，TBCC方案近年来又被重新重视。美国的

ASTP计划特别强调第三代空天飞行器重复使用的

要求，并要求能像飞机一样在大气层内飞行，使用
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一般机场起飞和着陆。在飞机上使用了接近60年
的燃气涡轮发动机具有极高的可靠性和使用经验，

在低速段（在马赫数 3以下）与其他类型的发动机

相比，比冲性能方面具有突出的优点，加之美国具

有超声速侦察机SR-71动力 J-58发动机的使用经

验，因此以燃气涡轮发动机为基础组成组合循环发

动机（TBCC）有很好的发展前景。美国TBCC发动

机技术研究计划的发展路线如图2所示，将按照图

中的顺序依次介绍美国 TBCC发动机技术的研究

现状。

1.1.1 RTA项目

在ASTP计划中，从2001年开始，NASA与通用

电器公司和艾利逊先进发展公司等签订合同开发

革新的涡轮加速器（RTA），同时还与波音公司签订

合同，开发以RTA为动力的空间飞行器。1999—
2000年，在TBCC/RTA项目支持下，针对波音和洛

克西德－马丁公司提出的几种马赫数为 4的一级

飞行器对推进系统的需求，通用电器发动机公司、

艾利逊先进发展公司和普惠发动机公司提出了一

种中等尺寸的推力可达到 453600 N的TBCC验证

机方案[12-14]。

在 TBCC/RTA项目的资助下，NASA格林研究

中心（GRC）、美国空军研究实验室（AFRL）和美国

通用飞机发动机集团（GEAE）的研究工作分两个

阶段进行：第一阶段，设计一台中等尺寸发动机

（RTA-1），对可能使用的先进技术进行系统级的验

证，原计划在2006财年进行首次试验；第二阶段将

进行马赫数为5、推重比为15的一级缩尺发动机的

地面试验，原计划在 2009财年完成TBCC和RBCC

推进系统的技术对比研究，并根据研究结果在

2016财年实施。GEAE将在原有YF120发动机部

件的基础上，集成部分新的部件，形成低成本、多用

途的马赫数为4+的技术验证机RTA-1[15-18]（图3）。

RTA-1涡扇发动机采用常规的加力燃烧和变

循环技术，产生足够的推力将飞行器加速到马赫数

3，马赫数大于3后，冲压燃烧室从常规的加力工况

过渡到冲压工况，继续加速到马赫数4+（图4）。在

RTA-1的设计中，涵道比变化范围达到 10倍的量

级，需要设计新的风扇和核心驱动风扇级，并使得

总压比与YF120相比有所下降；风扇、核心机和冲

压燃烧室特性必须在宽广的工作范围内达到匹配，

同时还需要冲压燃烧室的性能适当；从加力到冲压

的转换需要复杂的燃油系统和冲压燃烧室结构；由

高马赫数引起的高进口温度需要热管理系统来保

护发动机构件和轴承等。

RTA-2将采用通用的、可承担起的先进涡轮

发 动 机（VAATE）计 划 和 超 高 效 发 动 机 技 术

（UEET）计划中发展的新技术，原计划到 2015年，

推重比达到15以上，工作马赫数达到5+，与 J58相
比，部件寿命将是它的4倍，维修工作量大大降低，

可靠性达到现代民用航空发动机的水平[19-20]。

图2 美国TBCC发动机的发展路线

图4 RTA-1发动机在飞行轨迹上的地面试验点

图3 RTA-1革新涡轮加速器
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图5是RTA在X43B上进行飞行试验的上下安

装布局。图 6是波音公司专为RTA设计的两级入

轨飞行器方案。第一级以 RTA为动力用碳氢燃

料，将航天器加速到马赫数4+后第二级脱离，以火

箭基组合动力继续加速入轨。第一级运载机为无

人驾驶；驾驶员和乘员在第二级内，发射时可以控

制运载机；第二级脱离后，运载机无人驾驶返回目

的地，加油并装载新的第二级航天器后又可起飞。

第一级还可作为运载工具，将第二级航天器转场。

然而，或许因为研究经费限制或瓶颈技术难于

攻克，近5年来关于RTA研究进展的报道较少。

1.1.2 FaCET计划

2004年，美国宣布了新的太空探索倡议，美国

国防高级研究计划局（DARPA）在2005年从美国本

土运送和应用兵力计划（FALCON）之下开启了猎

鹰组合循环发动机技术（FaCET）计划[12-15]。FaCET
计划的目标是研发并验证可重复使用的、使用碳氢

燃料的、马赫数 3~6的亚燃/超燃冲压组合循环发

动机，其目标是降低猎鹰高超声速巡航飞行器

（HCV）发动机的研发风险。

FaCET计划的研究工作分两个阶段进行。第1
阶段：对 TBCC发动机流动通道的部件即进气道、

冲压/超燃冲压燃烧室和尾喷管开展地面试验，验

证了进气道的质量和压力恢复能力、在宽广的速度

范围下维持可操作性的可调结构件的规律、燃烧室

在低马赫数状态时从涡喷工作状态转换时的燃烧

稳定性以及总的推进效率。第2阶段：对各部件进

行一体化开展自由射流发动机的地面试验，对进气

道、燃烧室和改进喷管进行一体化开展自由射流发

动机的地面试验。试验验证了马赫数3~6的亚燃/
超燃冲压发动机的工作特性。FaCET计划的实验

装置、自由射流试验模型和试验台架安装图 7所

示。初步试验结果表明，实测性能与计算性能相吻

合。这些试验为下一步的模态转换（MoTr）计划打

图5 RTA在X43B上进行飞行试验的上下安装布局

图6 波音公司专为RTA设计的两级入轨飞行器方案

图7 FaCET实验装置（a）、试验台架（b）和自由射流试验模型（c）（d）

（a） （b）

（c） （d）
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下了较好的基础。

1.1.3 HiSTED计划

DARPA和美国空军还在多用途且经济可承受

的先进涡轮发动机计划（VAATE）下，联合开展了

高速涡轮发动机验证计划（HiSTED）[12-15]，其目的是

设计、制造并验证 1种高速（马赫数 3~4）单转子不

带加力的涡轮喷气式发动机，可灵活地执行超声速

巡航/亚声速待机任务。在 Fa CET计划下验证的

超燃冲压发动机（X43、X51计划验证）组合动力技

术、Hi STED计划下验证的高速涡喷发动机技术，

最终都应用在SR-72动力系统上。

1.1.4 FAP计划

2009年，NASA在基础航空计划（FAP）[21]高超

声速项目下开展了高可靠性、可重复使用发射系统

（HRRLS）研究。在HRRLS研究中，将吸气式推进

系统引到进入太空可重复使用的吸气式发射飞行

器（RALV）概念中。RALV概念飞行器的推进系统

分为2级：第1级是采用涡轮发动机循环和冲压/超
燃冲压双模态燃烧室循环；第2级是采用火箭或火

箭基组合循环发动机。RALV系统的TBCC发动机

继承了RTA发动机的研究成果，其主要由前体压

缩翼面、涡轮发动机、涡轮发动机进气道、双模态超

燃冲压（DMSJ）燃烧室、DMSJ 进气道、DMSJ分流

器、后部喷管系统等构成。

1.1.5 MoTr计划

在 FaCET 和 FAP 计划的基础上，2009 年，

DARPA投资开展了模态转换（MoTr）验证计划 [22]，

研究目的是进行马赫数0~6、吸气式推进系统的地

面验证。MoTr计划中研究的TBCC发动机，整合了

经过FaCET计划验证的进气道、双模态冲压发动机

和尾喷管，以及HiSTED计划研制的高马赫数涡轮

喷气式发动机，在地面条件下，进行从涡轮到亚燃

冲压再到超燃冲压以及相反过程的模态转换过程

试验。

1.1.6 三喷气构型

2010年，超燃冲压发动机高超音速验证机X51
进行100 s的演示验证中，动力装置仍然选择火箭助

推与超燃冲压发动机的动力组合。为了加速涡轮基

组合发动机在高超声速飞行器中的验证与应用，考

虑到马赫数为4的一级涡轮喷气发动机难以在短期

内取得实质性进展，波音公司和喷气飞机公司公司

联合推出了基于现有涡轮喷气发动机技术水平的

“三喷气”组合循环的替代方案。图8是“三喷气”组

合循环的示意。该循环实际上是涡轮基组合循环和

火箭基组合循环的结合体，由一台马赫数为2.5的涡

轮喷气发动机、一台火箭引射冲压发动机和一台双

模态超燃冲压发动机并联组合而成[22-24]。

图8 “三喷气”组合循环三维造型示意

其中，涡轮喷气发动机的工作范围为马赫数

0~2.5，火箭引射冲压发动机的工作范围为马赫数

0.8~4.0，主要弥补涡轮喷气发动机在跨声速区域

以及双模态超燃冲压发动机在低效率工作马赫数

范围内的推力空缺。

1.1.7 STELR计划

STELR计划是在Hi STED计划的基础上，研制

马赫数 3以上的武器和飞行器的推进系统。高速

发动机的试验由英国罗尔斯·罗伊斯公司（RR）的

自由工厂和威廉姆斯国际分别进行，研究目标是希

望该发动机能够以马赫数3.2的速度飞行1 h，或者

航程超过 3200 km。在 2015年 9月，自由工厂宣

布，STELR发动机已经以马赫数 2~2.5运行 2 h，在
接下来的几个月时间里会达到马赫数3.2。美国希
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望通过 STELR计划研发的技术，解决涡轮发动机

和双模态超燃冲压发动机在进行模态转换时存在

的推力鸿沟问题。

1.1.8 AFRE计划

先进全状态发动机（AFRE）计划是建立在前文

所述的RTA、FAP、FaCET、HiSTED、STELT和MoTr
计划的研究基础上，启动于2016年，旨在完成马赫

数 0~5级全尺寸涡轮基冲压组合发动机模态转换

的地面集成验证，拟为未来吸气式可重复使用高超

声速飞行器提供动力。该计划已于 2017年 9月分

别授予轨道（ATK）公司和洛克达因公司合同，将在

2018财年完成大尺寸进气道、全尺寸燃烧室的制

造和初始测试以及全尺寸尾喷管的制造及其与现

货涡轮发动机的初步集成等。项目包含两个阶段：

第一阶段主要完成TBCC各部件的设计、试制和试

验以及整机方案设计，第二阶段则主要完成整机集

成以及地面试验验证，具体任务分解及进度安排如

图9所示[24-27]。

图9 AFRE项目任务分解及进度安排

DARPA为AFRE项目提出如下的飞机级性能

指标：航程大于 2200 km；速度大于马赫数 5；高度

大于18 km。而项目中的TBCC方案必须满足如下

性能指标：在马赫数 1.5~3完成模态转换；扩展涡

轮发动机和双模态冲压发动机工作包线；在跨声速

和模态转换过程中的加速度不小于0.25 g；双模态

冲压发动机在模态转换过程和最大马赫数下的燃

烧效率分别达到75%~80%和85%~90%；涡轮发动

机在模拟的超声速条件下实现安全关机并重新起

动，且在各种状态下均符合相关规范要求[27-30]。

AFRE项目将使用现货涡轮发动机——F405-
RR-402发动机。F405-RR-402是英国罗罗公司

于 1968年研制的无加力涡扇发动机，发动机直径

57.7 cm，最大推力约 3 t，主要用于美海军T-45舰

载教练机、英国“鹰”式教练机等。AFRE发动机的

结构如图10所示[30-32]。

1.2 日本

日本在高超声速客机发动机研制方面不甘落

后，制定了高超声速运输机的十年研究计划（hy⁃
personic transport propulsion system research，简称

HYPR），目的是为了研究和验证高超声速运输机

（巡航马赫数为 5）的推进技术。该计划始于 1989

图10 AFRE发动机结构
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年，由日本国际贸易与工业部的工业科学与技术研

究所（AIST）牵头，参与研制计划的除日本3家公司

和政府下属的4个实验室外，还联合了美国的通用

电气公司（GE）飞机发动机部（GEAE）和普拉特·惠

特尼公司（P&W）、英国罗尔斯·罗伊斯公司（RR）和
法国斯奈克马（SNECMA）公司。在HYPR的 10年

研究和发展计划中，首先进行了组合循环发动机的

方案论证，选定发动机的设计参数，采用涡扇发动

机和冲压发动机共轴前后串联的组合循环结构方

案（其中，涡扇发动机工作范围从起飞到马赫数3；
冲压发动机从马赫数 2.5开始工作，最大飞行马赫

数达到 5，并在马赫数 5下保持长时间巡航飞行。

为了满足起飞和着陆时排气速度低、实现低噪音水

平及高空高速飞行时高单位推力的要求，涡轮风扇

发动机的设计采用了变循环概念），然后分阶段进

行高温核心机、变循环涡轮风扇发动机验证机

（HYPR90－T，图 11）、亚声速燃烧的冲压发动机、

组合循环发动机验证机（HYPR90－C，图 12）及其

部件的设计、制造和实验（地面和高空台实验）；其

他还包括冲压燃烧室设计研究、噪声抑制实验研

究、低污染物排放的燃烧室研究、进气道和喷管设

计、测量和控制的研究，并发展了广泛用于部件设

计研究的计算流体力学（CFD）技术 [33-37]。经过 10
年的研究和发展，取得了丰硕的成果，实验验证了

组合循环发动机及其部件的可行性，突破了许多关

键技术。后续的研究计划ESPR主要转向以液氢

为燃料，进气预冷的涡轮/冲压组合发动机技术领

域的研究[38]。

图11 HYPR90-T剖面

图12 HYPR90-C剖面
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1.3 俄罗斯

为了把从地球-轨道往返的筹载运输成本降

到现今水平的10%~20%，在ORYOL-2-1研究发展

计划的支持下，俄罗斯宇航局联合全国各大航空航

天研究机构及院校，对高超声速单级入轨和双级入

轨空天飞机用的组合动力系统展开研究 [39- 41]。

1993—1998年，各种组合动力方案被研究和讨论，

同时，各种先进组合动力方案的关键技术也以数值

仿真及试验等技术手段进行了验证。研究结果表

明，针对不同的最大工作马赫数，推荐使用的组合

动力系统方案也不同（图 13），主要表现在以下几

点。

图13 不同最大飞行马赫数对应的合理涡轮冲压组合布局

1）如果最大工作马赫数在3~3.5，可选用常规

的带加力的涡喷和涡扇发动机。

2）如果最大工作马赫数在4~4.5，可采用带加

力的变循环方案，并在高马赫数条件下，将主机处

于风车状态，同时冲压燃烧室具备加力燃烧室和冲

压燃烧室的功能。这种方案的缺点在于高音速区

域的推力性能较差，且需要考虑高温给涡轮－压气

机结构带来的热强度限制。

3）如果最大工作马赫数在4.5~5，可选用涡轮/
冲压共轴方案即串联式的组合方案。这类方案缺

点包括尺寸和重量较大、跨音速区域阻力大，需与

机身进行复杂的集成。

4）如果最大工作马赫数在6~7，可选用并联式

的涡轮冲压组合方案。这类方案缺点是尺寸和重

量较大，需与机身进行复杂的集成[42]。

1.4 欧盟

在欧盟长期先进推进概念与技术计划 LAP⁃

CAT I（2005—2008年）的资助下，包括德国、英国、

法国、意大利、荷兰、比利时6个欧盟成员国的12家
研究机构联合开展了巡航马赫数 4~8的高超声速

民用飞行器以及吸气式推进系统方案可行性与技

术验证研究，旨在缩短长途旅行时间，如布鲁塞尔

到悉尼的旅行时间由原来的23小时左右缩短到2~
4小时。该计划共探讨了3个方案：LAPCAT-A2概
念飞行器（图14），LAPCAT-M4概念飞行器和LAP⁃
CAT-M8概念飞行器（图15）。
1.4.1 “弯刀”发动机

针对传统TBCC的不足，在欧洲航天局和英国

政府等的支持下，英国和比利时等联合提出了一种

适用于马赫数 5的高超声速航空发动机即“弯刀”

（Simitar）方案，这种发动机主要采用强预冷和闭式

循环等新技术，与TBCC相比，具有明显优势：无论

是低马赫数还是高马赫数飞行，耗油率皆可下降

18%~23%；所有部件在全部飞行马赫数范围内一
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直工作，不存在TBCC涡轮－冲压模态之间的转换

和再启动问题、涡轮或冲压不工作时的“死重”问题

和模态切换时推力下降问题；由于强预冷，使高马

赫数时进口温度大幅下降，大大减轻了材料的高温

防护等问题。2012年 11月，研制方喷气发动机公

司（REL）宣布地面试验达到了强预冷的目标[43]。

其中，LAPCAT-A2选用以液氢作为燃料、进气

预冷、巡航马赫数为 5的 Scimitar发动机作为动力

（图16）；LAPCAT-M4选用与RTA相类似的双外涵

变循环发动机作为动力，巡航马赫数为 4.5；LAP⁃
CAT-M8选用RBCC组合循环发动机作为动力。整

个研究计划资助强度为 700万欧元，研究内容包

括：系统级的需求分析、任务分析、方案评估以及可

行性研究；部件模型试验，机理试验以及仿真验证

数据库建立；揭示高压、超音燃烧流动机理、湍流、

模式转换复杂流动现象的仿真建模研究等。研究

结论表明，从布鲁塞尔到悉尼（约16800 km），LAP⁃
CAT-A2方案的旅行时间为 3.8 h；影响 Scimitar发
动机进行工程应用的瓶颈关键技术包括轻型、低

阻、高效、高可靠性换热器技术以及以氦气作为工

质的对转涡轮技术等。从布鲁塞尔到中澳大利亚

（约 16000 km），LAPCAT-M4方案的旅行时间为

6.6 h，影响该方案进入工程应用的瓶颈关键技术

在于双外涵变循环发动机在超宽工作范围内（马赫

数0~4.5）各部件之间（包括进气道、喷管）的气动相

容性、结构相容性和热防护技术。由于火箭推进剂

的低比冲，LAPCAT-M8方案起飞总重 944 t，携带

的液氢和液氧重量高达 669 t，最大航程不超过

9500 km。作为LAPCAT I项目的延续，LAPCAT II
（2008—2012 年）继续资助 LAPCAT-A2 和 LAP⁃
CAT-M8方案进行进一步地深化研究，总资助额度

为1000万欧元。

1.4.2 “佩刀”发动机

“佩刀”（Sabre）发动机从原理方案看，是“弯

刀”发动机与火箭发动机的组合，用于“云霄塔”航

天飞行器Skylon，采用吸气式发动机将飞行器加速

到马赫数5.5，再用火箭进一步推动飞行器，实现单

级入轨。可将 1 kg有效载荷送入地球低轨道的成

本从目前的 15000英镑/kg降至 650英镑/kg，与常

规入轨方案相比，具有水平起降、重复使用、单级入

轨、低酬载成本、两次运行间隔时间短等一系列技

术优势。这种发动机允许人们以更低廉的成本发

射卫星，建造空间站和在轨太阳能阵列，用于将能

量传回地球，甚至能够用于研制探索其他行星的飞

船。截至 2013年 7月，“佩刀”发动机的设计（图

17）获得欧洲航天局的正式批准。这种发动机能够

让太空发射的成本降低 95%。英国政府宣布投入

6000万英镑（约合 9000万美元），帮助研制这种发

动机。英国政府在“佩刀”研制工作进入至关重要

的阶段提供资金支持，目的是帮助反应发动机公司

研制出全尺寸原型[44-45]。

图15 LAPCAT M8 方案（巡航马赫数8）

图14 LAPCAT A2 方案（巡航马赫数5）

图16 Scimitar发动机方案
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2 关键技术瓶颈

自 20世纪 50年代以来，随着航空燃气涡轮发

动机的发展和应用，人们已经逐渐认识到其优势和

局限，为了追求更高的飞行速度，结合当时同样已

经发展比较成熟的亚燃冲压发动机技术，人们开始

了TBCC组合发动机的探索。半个多世纪过去了，

航空燃气涡轮发动机已经发展了5代，冲压发动机

也已从亚声速、超声速发展到高超声速超燃冲压发

动机，但TBCC组合发动机虽然有巨大的应用前景

和市场需求，却仍未能投入应用，其技术挑战和研

制难度可想而知。仅以巡航马赫数在 4~5的涡轮

冲压组合发动机为例，其主要的技术难点和关键技

术包括以下几方面。

1）模态转换技术。

对于涡轮冲压组合发动机而言，无论是串联还

是并联方案，模态转换都是一个主要的关键技术，

其难点在于模态转换工况恰恰处于涡轮发动机工

作的上限和冲压发动机工作的下限，此时两类发动

机的推力特性都没有处于最佳状态点，也就是推力

都偏小，而飞机方面的研究又指出，这时飞行器处

于加速阶段，正好需要相当大的推力，为了弥补组

合发动机推力的不足，加速涡轮基组合发动机在高

超声速飞行器中的验证与应用，推出了基于现有涡

轮喷气发动机技术水平的“三喷气”组合循环的替

代方案。该循环实际上是并联式涡轮冲压组合发

动机和火箭基组合发动机的结合体，由一台马赫数

2.5涡轮喷气发动机、一台火箭引射冲压发动机和

一台双模态超燃冲压发动机并联组合而成。

图18给出了“三喷气”组合循环不同模式工作

范围的示意。涡轮喷气发动机的工作范围为马赫

数 0~2.5，火箭引射冲压发动机的工作范围为马赫

数 0.8~4.0，主要弥补涡轮喷气发动机在跨声速区

域以及双模态超燃冲压发动机在低效率工作马赫

数范围内的推力空缺。

2）发动机和飞行器一体化设计技术。

飞行器以高超声速飞行时，升阻比只是亚声速

飞行飞机的 1/4~1/3，所以如何使发动机在飞行器

上的安装既不使飞行器阻力明显增加，又不致对发

动机的进气造成过高的损失和气流畸变，是设计中

必须注意解决的重要问题。发动机的排气处理也

十分重要，一方面要使排出燃气充分膨胀以获得高

的推力；另一方面使飞行器能直接获得一部分升

力。一体化设计在国外均作为一个专门问题研究，

也作为选择动力方案时的重要考虑因素之一。

3）超宽工作范围进排气系统设计技术。

涡轮/冲压组合发动机进排气系统的设计难度

在于超宽工作范围带来的进排气系统与组合发动

机的匹配问题。对于覆盖亚声速、跨声速、超声速、

高超声速工作范围的涡轮/冲压组合发动机装置，

进气道的压缩比和喷管膨胀比的变化范围很宽。

为了保证进排气系统与组合发动机匹配良好，进气

道及喷管需要多个可调机构来保证其压缩比或膨

胀比在整个飞行包线内可调，即在尽可能低的马赫

数下，进气道能够起动并避免喷管出现过度膨胀和

不完全膨胀现象。因此，涡轮/冲压组合发动机超

宽的工作范围将给组合发动机带来进排气系统调

节机构数目增多及调节范围过宽的技术难题。

4）高效、高适应性以及长寿命冲压燃烧室设

计技术。

与目前正在使用的弹用亚燃冲压发动机相比，

涡轮冲压组合发动机的工作范围更宽（飞行速度马

图17 Sabre发动机

图18 “三喷气”组合循环不同模式工作范围示意
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赫数 2.0~5.0，飞行高度为 15~30 km），其机动飞行

的航迹更复杂，冲压燃烧室进口气流的温度、速度

变化范围更广（进口温度400~1300 K，进口速度马

赫数0.1~0.7），对燃油的点火和稳定高效燃烧组织

都提出了更高的要求，尤其对于串联式涡轮冲压组

合发动机所使用的加力/冲压超级燃烧室，要实现

在空气和低氧燃气中的稳定高效燃烧十分困难。

同时，不同于长寿命短时（一般不超过10 min）工作

的加力燃烧室，也不同于短寿命连续工作（一般不

超过1 h）的弹用冲压燃烧室，涡轮冲压组合发动机

的冲压燃烧室是需要长期连续（工作时间数小时）

巡航工作的长寿命（几百乃至上千小时）燃烧室，其

对于燃烧效率、冷却设计、结构重量、可靠性设计等

提出了更高和更新的要求。因此，在燃烧室进口复

杂气流环境下，实现宽工况范围、多工作模态、可重

复使用、长寿命、高效低阻、轻质、高可靠性的冲压

燃烧室设计，是组合发动机冲压燃烧部件的关键技

术之一。

5）高马赫数变循环发动机设计技术（最大飞

行速度马赫数3.5~4+）。
对于最大飞行马赫数为 4+的超声速飞行器，

高马赫数变循环发动机通过可调几何可进一步拓

宽传统燃气涡轮发动机的工作范围，有利于紧凑动

力装置的结构和降低其重量。然而，它给发动机各

部件设计带来的技术挑战在于，超宽的工作范围使

各部件设计约束增加，进出口边界条件变化范围变

大以及整机/各部件匹配难度加大。

6）热管理与热防护技术。

前已指出，对于飞行器来说，马赫数2.4以上要

使用特殊的耐热材料，马赫数4以上必须考虑热防

护，除采用特殊隔热材料，如陶瓷、碳/碳复合材料

外，还要采取被动和主动冷却措施。冷却措施不当

或冷却技术水平不高造成冷却效果太差或冷却系

统太重从而无法实现高超声速飞行。采用高性能

耐热和隔热材料，利用燃料进行高效冷却是必须解

决的技术关键。

7）组合发动机控制及状态监视技术。

随着飞行速度的提高，为了保证飞行安全可靠

和飞行性能，飞行器和发动机的控制要求高度自动

化并具有高度自动化的全程状态监视系统。

8）燃料技术。

航空煤油是吸气式发动机的常规燃料，它具有

廉价、易于保存、在一般机场都可获取等优点。在

马赫数 3.5~4以下，它具有足够的热稳定性和高的

比冲及单位容积比冲，但马赫数 4以上比冲下降，

由于其热值低，马赫数 7~8以上比冲太低，已不能

作为涡轮/冲压组合发动机的燃料。美国从军用考

虑，如巡航导弹，飞行速度限制在马赫数8以下，为

的是可以利用易于获取的煤油作为燃料，有利于战

备需要。液氢虽然比重低，成本高，不易保存和运

输，但因其热值高，热容量高，用于飞行器一方面可

获得到高比冲，另一方面还可用作冷却介质，它又

可从水中获取，燃烧后无污染，所以它是马赫数 8
以上的吸气式发动机理想的、唯一可选用的燃料。

是否可发展比一般煤油热值高或热容量高、热稳定

性好的碳氢燃料，也是正在研究的一个方向，而且

已取得了一定成果。

9）计算分析和数值仿真工具。

为了分析高超声速飞行和新的动力方案的工

作特性、工作中可能遇到的问题、新方案的选择等，

必须先建立计算分析工具。涡轮冲压组合发动机

工作于高速、高空环境，试验研究十分困难，必须利

用大规模并行集群计算机高性能计算系统和各类

数值仿真软件，开展其整机和部件数值仿真分析和

技术研究，突破三维非周期性动网格过渡态数值模

拟、三维两相高保真冲压燃烧数值模拟、涡轮加速

器/其他部件多维缩放数值仿真等技术难点，掌握

动力切换过程中高精度、过渡态的气动热力数值模

拟技术，形成涡轮冲压组合发动机性能/机构/结构

虚拟样机数值仿真平台，为其设计分析提供工程实

用的计算分析和数值仿真工具。这是涡轮冲压组

合发动机发展的基础和保障。

10）组合发动机部件及整机试验与测试技术。

组合发动机部件及整机试验与测试技术包括

涡轮发动机部件及整机试验与测试技术、冲压发动

机试验与测试技术以及组合发动机模式转换过程

的试验与测试技术。
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3 展望及建议

20世纪 60年代，涡轮/冲压组合发动机 J58就

曾应用于黑鸟战机 SR71，最大飞行马赫数为 3.2，
一直到20世纪90年代才停止服役。由于瓶颈技术

的复杂性及风险，作为支持更高飞行马赫数飞行器

（马赫数>3.2）的涡轮/冲压组合动力技术至今仍仅

停留在地面台架试验验证或高空台试验验证阶段，

如日本20世纪90年代发展的HYPR90-C验证机和

21世纪初期美国提出的革新性涡轮加速器计划

（RTA）；至今演示验证成功的高超声速飞行器

ASALM、X43A和X51均是以火箭助推作为低速段

动力。然而，与火箭发动机或以火箭助推的吸气式

动力（如RBCC）相比，涡轮/冲压组合发动机具有比

冲高、单位推力大、可常规起降、可使用普通机场、

多次重复使用、用途广泛、耐久性高、安全性好、可

使用普通燃料以及环境污染小等特点。因此，涡

轮/冲压组合动力技术取代火箭助推作为高超声速

飞行器的低速段动力系统仍具有广阔的发展前景。

综合考虑技术风险、研制成本和研制周期等要

素，美国在涡轮/冲压组合动力技术领域分别制定

了近期及中远期的验证计划。近期验证计划主要

立足于目前成熟的燃气涡轮发动机技术，最大飞行

马赫数<2.5。例如波音公司 2009年提出的最大飞

行马赫数为6的 trijet概念，通过并联方案把燃气涡

轮发动机、火箭引射冲压发动机和双模态冲压发动

机组合在一起。火箭引射冲压发动机主要弥补涡

轮喷气发动机在跨声速区域以及双模态超燃冲压

发动机在低效率工作马赫数范围内的推力空缺。

近期验证计划技术难点在于不同类型发动机模式

的平稳转换以及动力方案与机体的复杂集成。

中远期验证计划主要立足于高马赫数、变循环

燃气涡轮发动机技术或带预冷的燃气涡轮发动机

技术，即最大飞行马赫数能够达到 4+。如波音公

司提出的最大飞行马赫数为6的pyrojet概念，通过

上下并联方案把高马赫数燃气涡轮发动机与双模

态冲压发动机组合在一起。高马赫数变循环燃气

涡轮发动机技术（RTA）从本质上就是一个串联的

涡轮/亚燃冲压的变循环发动机，发动机的超级燃

烧室兼有加力燃烧室和冲压燃烧室的功能。中远

期验证计划的技术难点在于高马赫数变循环发动

机或带预冷的燃气涡轮发动机技术。

从美国涡轮/冲压组合动力技术的发展趋势来

看，两个时期验证计划具有良好的技术继承性。近

期验证计划注重技术方案的可实现性，虽然组合动

力的比冲性能受到影响，但降低了研制难度和技术

风险，并且将为中远期验证计划的实施奠定良好的

技术基础；远期验证计划注重技术方案的前瞻性，

高马赫数变循环发动机或带预冷燃气涡轮发动机

技术的验证以及成熟才能充分发挥燃气涡轮发动

机在中低马赫数范围的高比冲优势，才能最终摆脱

高超声速飞行器在低速段对火箭助推的依赖。

根据国外的经验，国内在组织涡轮/冲压组合

动力技术的研究开发工作要特别注意科学性。科

学性主要表现在以下3方面。

1）节约一次性投入和注重计划管理。

从花钱较少的基础研究、概念研究开始，确定

出必须解决的关键技术后再进入应用研究，而不是

一步进入投资巨大的工程性发展研究。以美国的

吸气式动力推进的高超声速 NASP计划为例，在

1984年NASP计划开始前，1982—1985年先开始了

Copper Canyon计划，实质上是水平起飞、水平着陆

一级入轨航天器的可行性研究；1984年以后开展

第二阶段研究，其目的是开发和验证为了高超声速

飞行所必需的技术，不针对“型号”，属于预先研究

范畴；第三阶段才进入工程研发阶段，进行真刀真

枪的设计、制造和飞行试验。但是否开展第三阶段

工作暂不确定，取决于第二阶段技术研发成果的成

熟程度。该计划原定在X-30上试飞，但成本比原

计划的30亿美元增加5倍。由于技术上不成熟、经

费难以支持以及进度推迟 10年等原因，最终于

1995年下马。这样避免了盲目开发“型号”，引起

大量无效投资，又为今后研究打下了良好技术基

础，增加了技术储备。

美国的高速运输机计划（HSCT）[4]也是先进行

概念研究再进行验证研究。1989—1994年投资2.8
亿美元进行解决关键技术的技术途径和方案研究；

1994—2001年再投资 1.4亿美元进行验证研究。
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背景机的选定原计划在1995年进行。前两个阶段

的研究取得了突破性进展，使得 2002—2007年有

可能实现产品试飞，但由于亚洲金融危机的出现，

并考虑市场的需求，1998年波音公司宣称 2015—
2020年不会做出产品试飞的决定。他们的经验

是，前两个阶段花钱较少，但取得了必要的技术储

备，避免花大钱进行工程研究，一旦市场需求发生

变化，过早地进行工程研发会造成大量资金浪费。

上述两个例子可以看出：需要耗资很大的研究

开发项目，首先是进行基础性和应用验证性研究，

由于没有具体型号为背景，试验工作都可以根据现

有设备条件进行模型试验，必要时只建立小型设备

进行试验，这就节省了大量设备建设投资和试验经

费开支，利用相对较少的可能得到的经费，进行大

量的方案分析研究，获得丰富的技术储备。

2）根据设计、使用中的问题将马赫数划分成

不同区间。

在评估各种技术方案的优劣时，重要的依据是

任务需求。对于高超声飞行器来说，必须解决从地

面马赫数为零至在大气层内经历各种高度不断加

速直到达到高超声速这样大的工作范围内能有效

工作的动力问题。飞越不同马赫数，将遇到不同问

题。根据遇到的技术问题，大致可将马赫数分成以

下几段：（1）马赫数0~3是目前飞机可以达到的飞

行速度，在马赫数 2.0~2.4范围内飞机结构材料基

本上可不作改变，因此是发展超声速运输飞机的实

用范围。（2）亚声速燃烧的冲压发动机有利的工作

范围是马赫数3~5，使用碳氢燃料的冲压发动机最

大飞行马赫数不超过7，主要问题是碳氢燃料的热

稳定性和碳氢燃料的热值太低。马赫数 3~4是涡

喷发动机和冲压发动机的理想转接马赫数。（3）考

虑机体的材料耐热性，若不采用特殊的热管理措

施，飞行马赫数应控制在4以下（马赫数从4提高到

7.4，则进气总温提高2.8倍）。（4）用氢燃料的超声

速冲压发动机马赫数一般是4~10。亚声速燃烧冲

压发动机转换到超声速燃烧冲压发动机的马赫数

可选为4~5。（5）马赫数5以上进入高超声速，气动

上出现一些特殊问题，如附面层转捩问题、空气的

非理想气体（实际气体）特性影响等。（6）马赫数15
以上进入超高速（hypervelocity）飞行范围，如以冲

压发动机为动力则应发展超高声速燃烧冲压发动

机。（7）为了进入地球轨道，需要达到马赫数25，只
有火箭发动机具有将飞行器加速到这样高的飞行

速度。

3）建立强强联合的瓶颈技术攻关团队，增强

协同创新能力。

由于管理体制、国内航空发动机技术水平以及

研制经费的制约，国内各家单位的优势资源并未得

到充分整合，各研制单位之间的高效合作与联系还

存在诸多障碍，甚至造成部分研究工作仍处于低水

平重复研究阶段。因此，为了增强协同创新能力，

需要理顺机制、整合全国优势资源，同时面向全球，

组建利益共享、责任共担的涡轮冲压组合动力技术

创新研究团队；在此基础上，以总体需求为牵引，各

个学科专业的研究人员协同配合，从理论分析、数

值仿真和试验验证3个层面深入、扎实地开展瓶颈

技术的研究工作。

经过国外及国内长期的研究和探索，总结出了

如下必须解决的涡轮/冲压组合动力关键技术问

题，包括：发动机和飞行器一体化设计技术、超宽工

作范围进排气系统设计技术、高马赫数变循环发动

机设计技术（最大马赫数 3.5~4+）、涡轮/冲压组合

发动机热防护技术、控制及状态监视技术、高精度

数值仿真分析工具的建立及验证，以及涡轮/冲压

组合发动机部件及整机试验与测试技术。

4 结论

涡轮基组合循环发动机作为未来高超声速飞

行器动力装置的主要选择，具备可常规起降、经济

性好、耐久性好等优点，而且满足高速运输、远程快

速打击、空间运载等任务需求。本文梳理总结美、

日、俄、欧诸多航空强国涡轮基组合循环动力关键

技术的发展脉络，分析概括了涡轮基组合循环发动

机技术研究的关键技术瓶颈，包括模态转换、飞发

一体化、超宽工作范围进排气系统设计、热管理、数

81



科技导报2020，38（12）www.kjdb.org

值仿真计算、部件及整机测试等诸多方面。结合国

外先进经验，为国内涡轮基组合循环发动机研发明

确发展方向，并提出了重要建议。
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Progress and prospect of key technologies for turbine based
combined cycle engine

AbstractAbstract Turbine based combined cycle engine will be the main power device of future hypersonic aircraft. It can meet the
requirements of space transportation, high- speed transportation and long- distance rapid strike. It has the advantages of
conventional take-off and landing, repeated uses and good economy. This paper reviews the development of key technologies of
turbine-based combined cycle power in many aviation powers, and analyzes the key technical bottlenecks that must be solved in
the research of turbine based combined cycle engine technology including mode transition, aircraft and engine integration, ultra-
wide operating range, high temperature resistance, compatibility and so on. Combined with the advanced experience of foreign
countries, the paper expounds the development prospects and suggestions of domestic turbine based combined cycle engine
research, and summarizes the key technical problems of turbine based combined cycle engines that must be solved.
KeywordsKeywords turbine based combined cycle; hypersonic aircraft;ramjet engine ●
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