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6．5马赫超燃冲压发动机的

近期飞行试验结果
编译：吴家彤

中国航天科技集团公司第六研究院十一所

摘 要：根据与NAsA签订的协议，cIAM和NAsA在cIAM的高超声速飞行实验室

“Kh010d”上联合进行了第四次双模式超燃冲压发动机飞行试验。此次试验旨在进行6．5马赫

飞行，并在哈萨克斯坦中部s哪shagall试验场成功完成。此次地面发射的火箭是一枚改进型俄
罗斯sA5型导弹，该重新设计的超燃冲压发动机加速后达到高于6．4马赫的一个新的最高飞行

速度。此次发射是在真实飞行条件下的完超燃模式下进行的，这项计划的主要目的是获取飞行

与地面测量数据间的相互关系，分析和风洞试验在俄罗斯或(也可能在)在美国做。本文阐述

了该计划的方案设计及其目的，以及为了达到6．5马赫目标试验条件而采用的超燃冲压发动机

和sA5型导弹重新设计的技术细节。概述了此次发射的操作过程。最后，对初步飞行试验结果

做了介绍和讨论。

关键词：超燃冲压发动机；飞行试验；双模式

中图分类号：V235 文献标识码：A 文章编号：(2004)02—0048—06

1 引言

当前，世界上一些国家，如美国，日本，法

国，德国和俄罗斯已经独立或联合从事着解决高

效低成本高速全球点对点飞行和空间运输的吸气

式推进技术的研究和开发，而超音速冲压喷射装

置，因其潜在的性能优势和设计方法的有效性，

一直是该研发的重点。实行一些计划，如此次俄

罗斯一美国联合项目，即是为了探求这一主要的最

新航天技术。

以前，俄罗斯莫斯科的CIAM(中央航空发

动机研究院)进行过三次火箭助推的轴对称双模

式、6马赫超燃冲压发动机(图1)的飞行试验。

第一次是在1991年11月，第二次在1992年11

月同法国联合进行。这两次试验的飞行马赫数分

别为5．5和5．35。第三次在1995年3月也是同法

国联合进行。这一次因机载电源系统发生某些故

障使发动机运行失败。然而，已在5．8马赫时获得

无燃料冷流动发动机的数据。这三次飞行超燃冲

压发动机均安装在sA5地对空导弹的头部，并使

用了包括一座称为高超音速飞行实验室(HFL)

“Kholod”的实验飞行支持装置。

1994年11月，NASA同CIAM签约继续探索

从低于6马赫的冲压式、双模式到6．5马赫的完全

超声速燃烧(冲压式)模式的超燃冲压发动机的

工作机理。为此，超燃冲压发动机由于热负荷高，

需要重新设计燃烧室和主冷却系统。同样，马赫

数要提高到6．5需要改进SA5的助推器以减少阻

力和提高性能。合同规定制造四台相同的发动机

来完成所要求的全部地面和飞行试验。头两台发

收稿日期：2003—11—28；修回日期：2004．01。29。
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动机用于模拟达6．5马赫飞行状态的风洞试验。第 并比较NAsA和cIAM的地面试验设备、试验技

三台用于飞行试验，而第四台是备用的飞行试验 术和试验结果。为了进行对比，双方共用相同的

发动机。NAsA在laIlgley研究中心对头两台发动 传感器和测量部位，以方便将数据同预先分析结

机中的一台所做的地面试验按计划安排在完成飞 果进行对比。

行阶段之后。CI—蝴将其甲烷加热的，已有破损的 另一个主要目的是尽可能多地让NASA的技

c16 V／K风洞(图2)加以改进，从而可延长试验 术人员参与研究、分析和试验的工作。除了比较

时间(因装了一个新喷管)，并可按表l所列试验 双方的试验结果，试验方法和试验技术之外，该

条件对整台全尺寸发动机进行试验。 计划还给予NAsA一个直接机会学习俄罗斯的试

验设备和试验技术。另一项好处是，NASA已向

CIAM提供了一份对发动机设计，测试仪器和地面

试验设备运行的独立评估。

图1超燃冲压发动机的外观概念图

图2 cIAM超燃冲压发动机的大尺寸模型

风洞试验设备C．16 V，I(

表l试验条件

冲压式喷气 超燃冲压发

发动机模式 动机模式

氢流量 kg／s 0．3 1．4

空气质量流动率 kg，s 20 30

空气温度 K 2000 2500

喷管进口空气压力 MPa 1．O．7．5 20

喷管出口气流马赫数 3．6 8

试验时间 s 30 30

此次联合研究计划的目的是探索和测量全超

燃模式，找出飞行数据同地面试验的规律及分析

方法。这些目的包括找出一种设计和分析方法，

2高超声速飞行实验室“Kholod”

高超声速飞行实验室(HFL)，即“Kholod”，

是一个完整的实验系统，包括超声速冲压喷气发

动机和推进剂，发动机控制／发动机冷却的测试仪

表及远距离测量系统。设计此实验室原本是为了

改进SA5原有效载荷的尺寸和质量。

图3为一座完整的HFL的示意图。HFL包括

三个主要支持舱：N1，N2和N3A／B(在发动机尾

部)。圆锥形N1舱包括一个从发动机到圆柱形助

推器的过渡段，其上覆盖有隔热蒙皮，以防止发

动机排气的侵蚀。N1舱内装有发动机控制系统，

燃料调节器以及测试传感器。N2舱内装有双壁式

绝热液氢储箱。N2舱的后面是N3A舱。N3A舱

中包含用来将燃料挤压到发动机的加压氦气瓶。

N3A舱内也装有用于气动作动的高压氮气瓶。最

后的N3B舱内装有遥测系统、电池和SA5导弹控

制系统。

硪玑上的测试传感器包含83个压力传感器，

其中的43个用于测量发动机管路管壁承受的压

力；有58个热电偶，其中的38个沿发动机管路

布置；此外，还有46个其他系统的传感器。除了

以1．5Hz响应频率传递的模拟的温度，大部分数

据是以每秒50次数据采样的速度测量的。NASA

还提供了另一种测试传感器，以比较或改进俄罗

斯的测量系统。它包括一套安装在机身的三轴振

动传感器和几个流程上的压力传感器。
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1一带有N1舱、调节系统和燃料供应系统的实验型超

燃冲压发动机；

2一N2舱，液氢储箱；

3一N3A舱，氮，氦供压系统；

4一N3B舱，飞行控制系统和电源；

5一推进剂储箱控制系统；

6一sA5火箭发动机；

7一尾翼；

8一滚转控制面；

9一固体助推火箭

图3高超声速飞行实验室

3轴对称超燃冲压发动机：描述和重
新设计

以氢为燃料的58L型轴对称超燃冲压发动机

基本上采用一种CIAM的6马赫的设计结构，只

是修改了它的燃烧室、进气道前缘和冷却系统，

以便进行6．5马赫的试验。固定几何形状的、使用

三段园锥形扩压器构成的进口段的半锥角为10”，

15”和20u。此几何形状会在6马赫时在进气道前

缘或整流罩边沿处产生一种单边性震动条件，在

6．5马赫时发生轻微的超速气流条件。据信，这一

进气道设计可产生满意的发动机性能，而无须对

全部进气道重新设计或重新试验。

进气道整流锥和进气道前缘不冷却，但在前

缘处的EP666不锈钢材料被一种新的称作Fekral

的铬铝合金钢代替。采用这种新材料是必要的，

因为分析表明，当以前在6．5马赫飞行时，前缘处

的温度过高；这种温度超过了EP666钢的能力。

这种新的Fekral材料的热导率和EP666钢大致一

样低。然而，它的耐热性能的提高使它在温度提

高时能工作更长时间，从而能满足在6．5马赫工作

大约5秒钟的目标试验条件。在外整流罩前部附

近喷涂有一层铬镍涂层，将热辐射率提高至0．90。

在燃烧室区域(图4)，进气道和燃料第一喷

注器之间的隔离器延长了33毫米，以减少进气道

和燃烧室的相互影响。为了提高燃烧稳定性和燃

烧效率，将燃料第一喷注器和第二喷注器之间的

燃烧室区段延长了45毫米。在缩短的内喷管之前，

是最后第三燃料喷注器。在第一和第二燃料喷注

器沿壁安装的燃料喷嘴，与燃烧室轴线成300角。

每一燃料喷注器具有直径各为1．7和2．1毫米的40

个沿发动机环形分布的燃料喷嘴。相类似地，第

三个燃料喷注器的40个直径2．1毫米的燃料喷嘴

与燃烧室轴线成450角。在每个燃料喷注器后面有

一个可连续工作的双电子火花式点火器的火焰稳

定腔。燃料第二喷注器的火焰稳定腔已改进成一

个简单的向后伸展的台阶以减少内部气流阻力。

(a)57型超燃冲压发动机

(b)58L型超燃冲压发动机

图4 58L型超燃冲压发动机的燃烧室同

以前的57型燃烧室几何外形比较

发动机罩与发动机中心机体的连接，是通过

发动机上端的三根非冷却支撑及下端的四个承载

支撑实现的。燃料管、压力和热电偶测量管以及

电火花塞导线均经中心到发动机罩的四个承载支

撑布局。这些支撑用钼钢制造，表面涂了热防护

用的二氧化硅。

液氢储箱的液氢在进入发动机之前，是作为

发动机再生冷却剂利用的。燃烧室的冷却系统已

做了改进(图5)，以便在喷射变为气态氢燃料前

提高其冷却效率。在发动机罩与发动机中心机体

之间的通道中有一个新改进的铜合金衬套，衬套

上是化学铣成的2x2mm的纵向冷却槽。中心机体

侧有200个冷却槽，而发动机罩侧有280个冷却

槽。冷却衬套的内壁或背边是钢板制造的，通过

银焊方法与铜合金热壁焊在一起。为了便于制造

和装配，冷却衬套的热侧几小段为不锈钢，以便
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于安装传感器，在火焰稳定器的前部安装燃料喷 器，管路和阀门，焊在一起成为单一的组合结构。

嘴。在内喷管下端的最后一个支撑吊环处也采用 所有管路和电缆布线都从发动机中心机体伸出，

全钢材冷却衬套件部分也作为一个全钢的冷却衬 直至耶L的其余部分。发动机的技术特列结在表
里保留下来。整个发动机，包括内部布局的传感 2中。

(a)57型超燃冲压发动机

表2发动机特性

图5燃烧室冷却剂槽横剖面

长度(包括进气道中心锥)，mm 1542

最大外径，1砌 402

进气道入口面积，cm3 400

重量，kg 115

液氢最大加注量，kg 18

马赫数试验范围 3．5．6．5

最大燃料质量流量，kg／sec O．15

最大冷却剂流量，k∥sec 0．3±0．05

进气道压力，kPa 50—70

燃烧室压力，MPa <O．5

冷却管道进口处氢气压力，MPa 2．2+0．3．一0．2

燃烧室最大气流温度，K 2800

发动机最长工作时间，sec 80

4 SA5导弹助推器的改进

CIAM采用了60年代服役的SA5导弹助推器

和Hl也。用这种导弹，是因为其性能和弹道轨迹

符合轴对称超燃冲压发动机的试验要求。从有轨

电车上发射的SA5除了液体火箭主发动机之外，

还有四个捆绑式固体助推器。因m玑的尺寸和质

(b)58L型超燃冲压发动机

量基本上替代了原来的有效负载，这就使SA5得

到其6马赫的最高飞行速度。对该导弹的改进，意

在使其满足飞行试验中动压为57．46KPa时达到

6．5马赫的飞行条件。这些改进包括Ⅲ吧和导弹

上几处质量和阻力的减少，改变了控制系统，将

控制垂直安定面尺寸减少75％；液体推进剂加注

量增加量为164kg：换上一个短寿命的小电源。全

部硬件质量的减少大约为124kg，同时阻力减少

6％左右。发射角也从原来的480增加到520。

采取了以下措施增加164kg推进剂：减少正

常工作所需的推进剂储箱气垫，增加燃料的低温

密度。这些措施要求发射必须在加燃料于SA5火

箭后的48小时内进行。要求发射时的环境温度为

一5℃±5℃。允许液体火箭主发动机延长3秒运行

时间，并且，还需要增加大约3％的总推力。

对SA5改进的合理性于1997年8月1日在

Sary ShagaIl试验场通过飞行试验。试验中使用了

一套模拟超燃冲压发动机和HFL尺寸和质量的模

型。这次正午时发射，环境温度为21℃。储箱内

火箭燃料温度23℃，氧化剂温度22℃。然而，在

116秒的飞行中，马赫只达到6．20。这～结果表明：

如果将试验发射环境温度修正到计划的一5℃，则

可期望获得可能的最大飞行马赫数为6．5±O．1。
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5发射准备和飞行

该次CIAM超燃冲压发动机的发射飞行是在

哈萨克斯坦共和国的Sary ShagaIl试验场(位置在

Balkash湖边岸城市Almaty以北大约300英里处)

进行的。试验场基本上是一块广阔平坦干旱的荒

原，湖的西面是Baikonur空间发射阵地。

在天气预报表明气温将低于前几天不宜试验

的气温5℃之后，开始了发射准备。当环境温度开

始降到晚问一20℃，白天一10℃，于2月11日加注

燃料和氧化剂。在距离实际发射阵地6km的某安

全处小心地对SA5火箭加注推进剂，然后在当天

晚些时候将火箭缓慢地移动到发射阵地以开始发

射前的系统检查。

发射在2月12曰由Sary ShagaJl发射场专业

人员执行，他们使用了包括发电机，遥感勘测设

备，雷达和发射控制车在内的移动发射系统。发

射控制车上还有可选频道飞行数据实时自动测量

记录传导用的带状记录纸。这些经过严格训练的

人员在恶劣天气条件下进行了一次给人留下深刻

印象的发射操作。

2月12早晨开始加注燃料，那时环境气温是

一15℃，天气晴朗，微风或无风。操作的第一步是

用氮气吹除发动机推进剂系统，一辆CIAM装备

和使用的气体色谱分离车测量和控制该净化过

程，直至排气表明空气含量低于0．002％。第二步

是使用气态氢净化气态氮大约一个小时，直到用

气体色谱分离装置测量所得的氮气含量也达到低

于O．002％的水平。这两个步骤可防止液态氢直接

加注使系统内水蒸汽凝结，也是一种保证在引入

氢之前去除系统中所有氧气的安全措施。燃料加

注用气动方式操作，是为了在加注燃料时减少电

气设备的危险和尽可能地防止出现电火花。最后

一步是小心加注18埏液氢，耗时一个小时。液氢

加注完时，气动打开排放管排放出加注过量的氢

燃料。

液氢在中午之前加注完，接下来是两个小时

的最后系统检查、发射和场地操作检查，以及从

发射阵地区域撤走所有设备和人员。在最后系统

检查时，唯一吊在HFL系统上的外部系统是从附

近氦一氮气供应车接过来的1小段氮气吹除管路。

对整个唧L系统的氮吹除一直进行着，直到发射
时为止，此时一个自动脱离机构使该吹除管路从

火箭脱离下来。

在加注液氢前后，对发射系统和操作过程进

行详细拍照和录相。场地人员报告该次发射完全

成功，并且遥感勘测设备和雷达的运行也完全正

常。

2月12日下午2时，在气温．10℃并带有来自

北方的轻微霜冻的条件下毫无故障地进行了SA5

的发射。发射角520，大约飞行了120秒，向西发

射到150km处。最初5秒钟的推进靠四个捆绑式

火箭助推器来完成。在飞行的第4秒钟，带有液

氢燃料的超燃冲压发动机便开始减少预冷。在弹

道飞行的第18秒，火箭的俯仰控制自动驾驶仪开

始执行2-3度／秒的下俯指令直到飞行的第33秒。

此时，俯仰姿态下低弹道飞行继续保持不变，直

到在飞行的第56秒关闭主发动机之后的飞行的第

57．5秒；之后，自动驾驶仪俯仰控制系统脱开，

让火箭完成一条弹道飞行轨迹，直到在飞行的第

115秒执行停止飞行命令。

6超燃冲压发动机的运行和初步结果

在飞行的第38秒当达到3．5马赫时，超燃冲

压发动机开始工作，同时冷却流量最大。在晴朗

蓝天的衬托下，清晰可见超燃冲压发动机的排气

飞行云同较小的火箭飞行云在对比展现。当燃料

喷射的头一秒钟或头两秒钟开始的时候，飞行云

和实时带状记录纸数据都确认尚未开始进气。这

种情况维持约10秒钟直到在连续喷射燃料条件下

重新开始进气，并在以后的飞行中予以保持。

在飞行到56秒一59秒之间时，高度为

21．3km，可观测到马赫数大于6．4。目标高度是

24km。高度较低时飞行似乎不稳定和不易控制，

仍在研究之中。该次飞行中达到的最高高度是

27km。

实时飞行数据的矛盾表明，因为燃料流量减

少或甚至为零，燃料第一喷射器工作不正常。目

前仍在分析此不正常的原因，但是在超声速内部

流动方面燃料第二和第三喷射器运行正常。初步

的壁压测量和飞行后的分析都确认在发动机内已
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取得充分的超声速燃烧。发动机燃烧运行继续了 有了对高超声速飞行实验室及其超燃冲压发

77秒钟，直到在飞行的115秒钟时接到停止飞行 动机试验项目所做的重大修改，以及SA5发射系

的命令。 统，就使该飞行研究系统成为获得超声速技术情

飞行后，距发射点150km处将超燃冲压发动 报的一个极有价值的源泉。俄罗斯已经建立了一

机回收，发现该发动机经历飞行后除了结构上变 种节约成本的方法来用一套完整的发射系统和飞

得有些扁平外仍是一个整体。现场检查表明，无 行试验装置开发这些超燃冲压发动机技术。已用

论在进气道还是在燃烧室部分，均无严重烧伤痕 几台同样的全尺寸发动机获得马赫数大于6．4的

迹和烧透现象出现。一旦将发动机从试验场取回， 有价值的飞行和地面试验数据以使它们相互关联

便要计划对其内部气流流程进行更彻底的飞行后 并改进设计方法。此外，在共享对设计修改的评

检查。 价、工程分析结果和其他情报及思想方面，cIAM

和NASA之间取得了真正的协同一致。
7 结束语

本次俄罗斯一美国联合进行的超燃冲压发动

机飞行试验项目旨在将列为航空航天学前沿研究

项目的超声速吸气式飞行推向6．5马赫的新水平。

该联合的CI舢Ⅵ一NASA四台发动机超燃冲压发动

机飞行计划的第一个地面和飞行试验阶段业已成

功完成。已经获得从3．5马赫到高于6．4马赫在相

对较高的动压飞行状态下的有价值的，宝贵的，

亚声速和长时间超声速燃烧飞行的数据。对地面

和飞行试验数据的进一步分析正在继续，以便为

其他当前和未来的计划，诸如美国正在进行的超

一x项目，提供检验设计方法和工具有效性的非常

有用的数据源。
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