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摘 要：介绍了组合循环动力系统的基本原理和类型．分析了其关键技术和潜在用途，

提出了关键技术突破的途径。TBCC(涡轮基组合循环)动力系统是未来两级入轨运载器第一

级最有希望的动力系统，并在高速飞机和巡航导弹上有良好的应用前景，RBCC(火箭基组合

循环)动力系统有可能在临近空间高速飞行器中得到应用。
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Challenge and perspective of combined

cycle propulsion system

Zhang Mengzheng，Li Ping，Chen Zukui

(Xi"an Aerospace Propulsion Institute，Xi7an 7 1 0 1 00，China)

Ab8t阳ct：The principle and types of combined cycle propulsion system were introduced in this

paper．The key techniques and potential applications were analyzed and the researched methods of

key techniques were also put forward．TBCC was expected to be the most possible power choice for

first stage of the two-stage-to-orbit vehicle and would have a bright future for high speed airplane

and cruise missile．RBCC would mostly be used as power system of hiIgh-velocity aircraft in near—

space altitude．
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0引言

现有动力系统，包括各类航空发动机、冲压

发动机、火箭发动机和活塞式发动机．均有各自

的性能优势和理想的飞行空域。航空发动机的特

点是性能高，但很难用于高度20km或速度3．0

马赫以上飞行器的动力系统；冲压发动机有较高

的性能和飞行马赫数．但飞行机动性较差，且需

借助助推器解决初始速度问题；火箭发动机工作
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不受高度和初速条件限制，但性能偏低，推进剂

消耗大。为能在更广泛的空域工作，且有较好的

性能，研究者提出了涡轮基组合循环发动机

(Turbine Based Combined Cycle，以下简称

TBCC)、空气涡轮火箭，冲压组合循环发动机

(Air Turbo RockedRamjet、以下简称ATR)及火

箭基组合循环发动机(Rocket Based Combined

Cycle，以下简称RBCC)等各种组合循环动力系

统的设想，并分别针对不同的研究目标，进行了

大量研究工作。就目前研究进展来看，组合动力

系统相关的基础技术均取得了较大的进展，但仍

有许多问题尚待进一步研究。

1 TBCC动力系统

1．1基本原理和结构

TBCC动力系统由涡轮喷气f或涡轮风扇)发

动机与冲压发动机有机结合而成。起飞和加速期

间，发动机起常规涡轮喷气发动机的作用。在约

3．O马赫以下的飞行状态．加力燃烧室不工作。

当飞行器加速通过约3．0马赫时。涡轮喷气发动

机关闭．进气道的空气直接进入加力燃烧室，加

力燃烧室成为冲压发动机燃烧室。此时，发动机

起冲压发动机的作用。就其结构布局而言。

TBCC有双通道和单通道两种布局方式。双通道

布局中．涡轮和冲压发动机在飞行器机体上下分

布，有各自的燃烧室和喷管收敛段，喷管扩张段

和进气道外压缩部分共用(如图l所示)，通过进

气道调节斜板的打开或闭合，实现涡轮模态、冲

压模态和共同工作模态。涡轮模态时，通过进气

道调节斜板，打开涡轮通道，气流通过涡轮发动

机．涡轮发动机做功。此时，冲压通道可以打开

或关闭。冲压通道处于打开状态时，可作为多余

空气的放气通道，减小飞行阻力，必要时也可在

冲压燃烧室内喷人少量燃料，产生适当推力。在

冲压模态时，进气道调节斜板关闭，避免高温空

气进入涡轮发动机通道烧蚀压缩部件。同时，该

调节斜板起到压缩斜板的作用。气流经过下通道

的冲压燃烧室和喉部可调的尾喷管，冲压发动机

做功。单通道布局中。涡轮和冲压有并联和串联

两种排列方式。并联时．涡轮和冲压发动机有各

自的燃烧室和排气喷管．其优点在于在低速段．

冲压通道可以参与工作并提供推力；缺点是飞行

器迎风面积大。串联排列方式的特点是，冲压发

动机置于涡轮发动机后方．两种发动机共用进气

道、加力一冲压燃烧室和喷管(如图2所示)。在

进气道下游，设置空气调节阀门。低速飞行时，

涡轮发动机通道和冲压发动机通道的压差很大，

需通过空气调节阀门将冲压发动机通道关闭，发

动机完全以燃气涡轮模态工作，此时发动机具有

加力涡轮发动机的特性。而在高马赫数条件下，

冲压条件下的气动加热对结构有很大影响．为避

免发动机受到热破坏，需调节空气阀门关闭涡轮

发动机通道．将涡轮发动机通道与冲压发动机通

道隔离。此时．发动机完全以冲压模态工作。为

避免动力系统推力出现剧烈波动．两种发动机需

共同工作一段时间，实现模态间的平稳过渡。

罔1涡轮冲压发动机双通道布局示意图

Fig．1 Sketch of double channels TBCC

图2涡轮冲压发动机单通道布局示意网

Fig．2 Sketch of single channels TBCC

1．2潜在用途

TBCC的主要特点在于利用空气中的氧气．

能自主起飞和着陆，且飞行轨迹比较灵活。因此

决定了其可能的用途有：

(1)轨道飞行器的第一级动力系统

无论是美国的“空天飞机计划(AeFOspace．

plane)”、“国家空天飞机(NASP)”、“先进航

天运输计划(ASTP)”、日本的“高超声速运输机

推进系统研究计划(HYPR)”，还是德国的

“Sanger”计划，TBCC研究均是围绕可重复使用

的天地往返运输系统而开展的㈣，TBCC的技术优

势就在于以其为动力的高速飞行器在满足未来向

太空运送有效载荷方面具有相当的优势。
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(2)低成本高速飞行试验平台的动力系统

目前．高速飞行器实验时，飞行器的起飞一

般是用火箭助推或飞机携带完成的。对来流进行

预冷却的TBCC发动机做动力的飞行器可以达到

6马赫的飞行速度，基本能够完成新型高速飞行

器的飞行试验，且能重复使用。美空军对预冷却

的涡轮基组合循环动力系统(MIPCC-TBCC)13j感兴

趣的原因之一就是希望其能成为小型高速飞行试

验平台的动力装置。由此可见，即使在近期无法

实现轨道飞行器动力系统这样的远大目标，

TBCC技术研究还是可以得到一些其它有用的

“副产品”。

(3)高速侦察机的动力系统

发展高空高速有，无人侦察飞机是未来战争一

个新方向．TBCC动力系统作为该类飞机的动力

是最理想的。事实上。半个世纪前．J一58发动机

的出色表现已经展示了TBCC动力系统的可行

性、优势和战术用途。

(4)高速巡航导弹的动力系统

超燃冲压发动机是当前研究的热点．其飞行

马赫数可达到6马赫以上．但作为巡航导弹的动

力装置尚有时日。并存在飞行器难以制导、机动

和控制方面的问题。TBCC动力系统是巡航导弹

动力装置的理想选项151。优点在于飞行器飞行剖面

选择余地较大。飞行速度可快慢兼顾，便于机动

变轨。既克服了目前涡扇发动机为动力的亚音速

巡航导弹易被拦截的不足．又避免了超燃冲压发

动机为动力的巡航导弹难以机动和控制的问题。

1．3面临的主要挑战

发展TBCC的初衷是希望能发挥涡轮和冲压

发动机的优点。将发动机的工作高度和速度延伸

到30kin和6马赫，甚至更高。与此配套的飞行

器可以在大气层内实现自主水平起飞、着陆。且

有低的使用成本。当飞行器以6倍音速以上速度

在大气层中飞行时，急剧上升的空气阻力要求其

外形应高度流线化。前机身需容纳发动机进气

道，后机身要包容排气喷管。飞行器机身与动力

系统一体化设计中最复杂的是能使进气道与排气

喷管的几何形状随飞行速度而变，以调节进气

量。使动力系统在低速时能产生额定推力，高速

时可降低耗油量，并保证进气道有足够的刚度和

耐高温性能，能经受住高速气流和气动力热的作

用，不致发生明显变形。一般而言．高速飞行器

的飞行轨迹是按等动压(q)线设计，最可能使

用的等q值范围为q=37．3。50kPa，如英国的HO．

TOL航天飞机的q值选为37．3kPa．德国的

Sanger取q值为49kPa。确定飞行轨迹上限(最

小动压)主要考虑的是载机在巡航或无动力返回

时所需的最大升阻比；下限(最大动压)主要考

虑载机所能承受的气动力和气动热载荷：飞行器

过渡到超音速飞行的高度应在噪音标准所允许的

飞行高度：超音速巡航高度尽可能高，以减小对

臭氧层的破坏。

TBCC动力系统设计与飞行器飞行剖面上关

键点的性能要求是密切相关的．在整个飞行范围

内．净安装推力的平衡是影响动力系统设计的主

要因素．动力系统设计参数和工作模式选择首先

要保证的是飞行剖面关键点处飞行器安装推力足

够大。起飞阶段，大的起飞重量和转速要求初始

加速段有高的推力。同时，起飞和亚音速加速过

程中需尽量减小动力系统噪音．这就决定了起飞

和亚音速巡航应为不加力状态。低超音速区，飞

行器阻力和安装阻力都很大．动力系统净推力

小．这构成了确定涡轮风扇发动机尺寸的设计准

则。在涡轮风扇发动机向冲压发动机工作模式转

变马赫数附近．转换马赫数取决于涡扇发动机内

部温度以及进气道可能达到的压力恢复情况。进

气道温度的升高．引起压气机换算转速下降，使

涡扇发动机的推力下降；另一方面。由于燃烧室

面积限制了通过冲压发动机的流量．其推力也很

低。该点决定了冲压加力燃烧室面积的大小。超

音速巡航高度应尽可能高，以减小对臭氧层的破

坏(20公里附近，臭氧层浓度很大)。同时，由

于飞行马赫数越大．相应的热问题越严重。因

此．巡航马赫数应该限制在5马赫以下．巡航高

度不大于30kin。接近最大马赫数，加速或巡航

所需推力决定了进气道捕捉面积。由此．对涡扇

发动机来说．主要设计参数为：涵道比、涡轮前

温度和增压比。当打开加力时，加力燃烧室温度

也是一项主要设计参数。涵道比选择主要考虑到
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推力性能、燃料消耗率以及发动机的重量尺寸。

低的涵道比可获得高的单位推力．但其低速条件

下的燃料消耗率却不如高涵道比的发动机：高的

涵道比对应较大的结构尺寸。一般而言．涡扇发

动机在整个飞行范围内只起加速器的作用．使飞

行器达到冲压发动机单独有效工作的飞行速度．

在飞行过程的大部分时间里并不工作。因此，对

加速器的动力。即涡扇发动机．重量和尺寸应尽

可能小。而燃料消耗是次要因素。故，TBCC动

力系统应选择带加力的小涵道比涡扇发动机作为

加速器。涡轮前温度对加力风扇发动机单位推力

的影响呈单调函数关系，随涡轮前温度的提高．

单位推力明显增加．如涡轮前温度从900K提高

到1600K．单位推力将增加2．5—3．0倍。在超音

飞行条件下．涡轮前温度增加不仅可改善单位推

力．而且可降低单位燃料消耗率。但关键在于涡

轮前温度受涡轮叶片材料和冷却技术限制，且影

响发动机寿命和可靠性。目前。涡轮前温度控制

在1600～1900K以内。在一定涵道比和涡轮前温

度条件下．单位推力与压气机增压比有一最佳关

系．随着涡轮前温度的提高．对应于最大单位推

力的增压比增加。但高增压比会带来发动机重量

的增加。而且当飞行马赫数高时．高增压比涡扇

发动机的推力特性不如低增压比涡扇发动机的推

力特性好。因此，增压比的选择需综合考虑。目

前使用的燃料主要是航空煤油，可以考虑的还有

液氢、甲烷和碳氢燃料。对燃料考虑的主要因素

是密度、热值及冷却性能。使用氢燃料获得的比

冲和冷却性能远高于煤油．这正是一些研究人员

推崇氢燃料的主要原因。

实际上．飞行速度从0马赫到6马赫。飞行

高度从地面到30km．如此大的飞行速度和工作

环境变化无论对飞行器和发动机都存在很大的困

难，就动力系统而言，面临的主要挑战包括：

(1)进气道的新技术：减少发动机起动敏感

性；满足亚、跨、超甚至高超音速条件下进气

量、压力损失和波系组织要求．且出口气流畸变

度小：共用通道和双通道中不同推进模式间的模

态转换控制。

(2)旋转部件的新技术：包括轻质的高压比

压气机。陶瓷／复合材料涡轮部件等。

(3)燃烧室新技术：燃烧室内的燃油分布、火

焰保持、主动及被动燃烧控制。扩展燃烧部件的

适用范围．使动力系统能在更宽广的条件下工作。

(4)先进的冷却：包括新的冷却系统、燃烧

室的热管理和新型燃料。

(5)新的可控喷管：高效率、推力矢量能力，

包括研究几何和化学反应的喷管设计方法。

f61涡轮发动机模式向冲压发动机模式平稳转

换的合理方式及涡轮冲压发动机稳定工作的条件。

(7)冲压工作模式下，涡轮发动机处于风车

状态的效益和性能特性。

(8)加力／冲压燃烧室进口总压流场畸变情况

下．加力燃烧室的性能。

f9)加力／冲压燃烧室与空气冷却系统共同工

作的条件．被冷却的加力冲压燃烧室的特性。

(10)加力／冲压燃烧室空气冷却对涡轮冲压

发动机推力性能的影响。

1．4关键技术突破途径

发展TBCC动力系统．首先需有良好的涡轮／

涡扇发动机和冲压发动机技术基础。涡轮发动机

的设计增压比应在10～12左右．且应能在3．0马

赫以上范围工作．以适应涡轮向冲压模态转换的

约3．0马赫的范围。冲压发动机也应有宽的工作

范围。就研究方法而言，理论分析、地面实验和

飞行实验需相互兼顾，互为补充。无疑，TBCC

需要较大的经费投入．直接使用实际发动机进行

地面实验会带来经费和技术风险。比较而言．涡

轮模拟器也许是可行的方法之一．关键在于涡轮

模拟器应能真实的模拟涡轮发动机涡轮出口诸参

数(总温、总压、流速、流量和气体物性等参数

及其空间分布)及其随工作高度的变化．以确保

地面实验能准确模拟TBCC动力系统不同模态冲

压加力燃烧室的性能、部件匹配。尤其动态的模

态转换过程．从而在接近实际条件下研究TBCC

动力系统加力／冲压模态过渡段燃烧室的工作稳定

性、热力参数变化与部件问匹配关系，内外涵静

压平衡、喷管喉部和内外涵流量总和之平衡等与

模态转换的关系，冲压涵道阀门开度、喷管喉部

面积的匹配关系等关键技术。发展组合推进动力
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系统的初衷自然是发展高超声速武器、高超声速 推重比大于涡轮发动机，结构复杂程度也低于现

远程攻击机、高速运输机和重复使用运载器动力 有常规涡轮发动机。其潜在的用途有：

系统。就实用而言，首先应在弹用和机上进行应 (1)轨道飞行器的第一级推进系统

用，积累一定经验后，再进行重复使用一级入轨

飞行器动力系统研制。

2 ATR动力系统

2．1基本原理及结构

ATR动力系统全称为空气涡轮火箭发动机

(Air Turbo Rocket)，也称为空气涡轮冲压(Air

Turbo Ramjet)系统(见图3)，二者的核心组件

基本一致。包括压气机、涡轮、混流腔和燃烧

室。空气涡轮火箭发动机的基本工作原理是：A．

TR使用独立于空气系统的富燃燃气发生器．驱

动涡轮带动压气机工作。空气经过压气机增压后

直接进入涡轮后的燃烧室．在燃烧室内和经过涡

轮做功后的富燃燃气进行燃烧。高温燃气通过喷

管产生推力。空气涡轮冲压与空气涡轮火箭发动

机不同的是，后面的燃烧室为冲压燃烧室。

图3空气涡轮火箭发动机基本原理

Fig．3 Schematic diagram of ATR

2．2潜在用途

与TBCC动力系统相同，ATR的特点也在于

利用空气中的氧气，能自主起飞和着陆；使用火

箭发动机产生的气体或者膨胀气体驱动涡轮．使

涡轮介质独立于来自压气机的空气。从而使涡轮

工作条件有较大的选择：通过冲压进气道与压气

机组合。进一步提高来流的压力。计算和分析表

明，ATR利用了环境空气．和火箭发动机相比可

以有效减少飞行器推进剂携带量．且有较高的比

冲；采用火箭发动机产生的燃气驱动涡轮．可以

通过调节火箭发动机工况．控制燃气温度．在同

样的做功能力需求条件下，采用较低温度燃气。

有利于涡轮选材；对进气道来流进行预冷．有利

于压气机选材和高效率，从而提高飞行马赫数；

日本尚在研究的基于氢燃料、预冷式膨胀循

环的ATR(ATREX，见图4)动力系统16,71是围绕

可重复使用的天地往返运输系统而开展的．其特

点在于采用轴对称变几何形状的进气道；设置空

气预冷装置．降低来流温度，并在来流中加入可

冷凝的乙醇和甲醇等．避免换热管表面结霜．从

而提高来流马赫数；氢作燃料和再生冷却燃烧室

的工质；涡轮盘和塞式喷管等高温部件采用碳一

碳复合材料。这些技术无疑提高了ATR的飞行

马赫数、高度和比冲性能．是此动力系统比较有

希望的应用之一。

图4 ATREX发动机工作原理

Fig．4 Schematic diagram of ATREX

(2)低成本高速飞行试验平台的动力装置

(3)靶机和巡航导弹的动力系统选项之一

由于工质独立于来流．涡轮的工况和材料就

有了较大的选择余地。从而．在一定的飞行马赫

数内．ATR动力系统就具有了一定的优势．可以

同时适应低速滞空巡航和高速接近攻击的要求．

成为靶机和巡航导弹的动力系统选项之一嘲。

2．3面临的主要挑战

在大气层范围内、当飞行速度从O马赫到6

马赫时。除了TBCC系统涡轮机面临的主要问题

外．ATR动力系统还存在以下挑战：

(1)大范围的火箭发动机调节技术，初步计算

表明，从地面到20kin高度飞行，火箭发动机工

况调节能力需达到10倍以上。且为保障涡轮的工

作环境，火箭发动机氧化剂和燃料需同步调节。

(2)为了保证涡轮均匀受力，需开发环型火

箭发动机或者耐高温的环型集气腔技术。

f3)为利于涡轮选材和工作，火箭发动机温

度应控制在2000K以下，此时，火箭发动机富燃
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工作是鸯穰懿。但是，燕流量秘混合毙一定的条

件下，涡轮的功率是确定的．由此带来的压气机

功率和吸人的空气量也慰确定的。压气机吸入的

空气流量与火箭发动机燃气中包含的燃料流量并

不一定麓达到较傥或者希望篷，我时，王嚣秘溺

节和参数瞩配就是一个需要深入研究的闷题。

(4)燃烧室中，富燃燃气与空气的掺混与燃

烧技术。

f5)对预冷式的空气涡轮冲疆动力系统薅言，

预冷器带来的总压损失和气流畸变，预冷却器表

面的结冰及其预防等。

2．4关键控术突破途径

就ATR薅言，压气槐与漏轮技术的雉攫摆

对小于TBCC．进气道稚冲压燃烧室的技术是相

当的。TBCC关键技术及突破途径同样适用于

ATR动力系统。

3 RBCC动力系统

3．1基本原理及结构

火箭基缝合动力系统的共同特点是蒯耀大气

中的氧气。使吸入的空气与火箭发动税工作过程

相互作用，产生推力增益。典型的RBCC是将火

箭与双模态冲压发动机有机结合形成的组合循环

动力系统。主要由冲压流动通遭秘嵌予流道内的

灾箭发动枧构成，如圈5耩示。

凿5 RBCC动力系统示意匿

Fig．5 Schematic diagram of RBCC

依据推进过程中发撵的功用不同，动力系统

的流动逶遂分秀进气逮、混合段、燃烧室纛喷

管。迸气邋主要功能是捕获来流空气，在超音速

情况下对涞流进行有效压缩．提高流动静压，为

燃烧室内的燃烧提供氧化荆和足够高的燃烧室压

强。进气道爵以依蠢飞行器总薅，采惩不阏形

式。混合段主要功能在予使火箭发动枧一次主流

与引入的二次空气流混合。就目前的设计特点来

餐．如果是火箭发动撬燃气与弓|射遂入豹空气充

分混合，然后进行燃烧，剃混合段应取等截面设

计：如果考虑对弓I射空气进行补燃，使空气一边

燃烧、一边与火箭发动机燃气进行混合，则混合

段成采取扩张型瑟。在耍燃砖援模态，嚷管霉耀

收扩型喷管(机械式喉道或者热力喉道)，在超

燃冲压模态，喷管直接用扩张型陋。就动力系统

王作模式而言，可以分为火箭引射、亚燃冲服、

超燃；孛压积火箭模态。龟墨泼麓化为火箭发动槐

模态、亚燃冲箍模态和超燃冲簇模态。

除此之外，融提出的其它火箭基组合循环或

者火箭基动力系统还有管道火箭发动机、液化空

气循环火篱、深冷空气火箭、波化或者深冷空气，

超燃冲压缝合发动机、液亿或糟深冷空气，双模态

冲压发动机等，这里不再赘述。

3。2潜在用途

与前藕种系缝穗同，RBCC在大气层内也利

用空气中的氧气，能自主起飞和着陆。不同在予

自身携带了火箭发动机使用的推进剂，故可在大

气层外飞行。就网前已提及的单／双级入轨动力系

统褥言。RBCC无疑是最吸引入的，其魏势在予：

fl≥火箭与冲压优势互补

按照设想的飞行剖面。对系统进行分析发现：

起飞及加速阶段，可充分利用火箭发动机加速好

的优点，同时，孳|射两来的空气霹产生一定的撼

力，提高发动税院冲Boq21；冲愿发动税工作阶段．

火箭发动机如能保持某种“低工况”．则可在冲雁

发动机燃烧室中保持一股“火炬”．进而起到稳定

火焰的作用．增加冲压发动橇工作的稳定性和机

动後。同珏重，穰餍了?孛压发动枫的高眈冲侥势。

(2)可以大范围变轨工作

相对TBCC、ATR而言，由于自带了火箭发

动槐需要的氧化测，RBCC有更广泛的飞行空域。

f3)结掏足寸方瑟的潜在优点

与涡轮机相比，火箭发动机推重比较大。尺

寸较小，这就有可能缩小整个动力系统的尺寸。

由此，决定了RBCC动力系统潜在的用途有：

(1)单缀入孰飞行器动力系统

RBCC概念的提出来源于对单级人轨飞行器

的渴望。无论先期的水平起飞、水平着陆或者随
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后的垂直起飞、水平着陆，RBCC均是围绕单级

入轨飞行器磺发露诞生的∞一41。礤究表琵1151：辩

予入轨飞行器。RBCC集合了火箭的高推重眈和

吸气式推进装置高比冲的优势，结构简单、空载

质爨小、可靠性高。

f2{高速飞行试验平台酶动力装置

同样。作为高速飞行器实验平台，RBCC动

力系统的优势就在于加速性好。

f3)临近高速飞行器动力系统

就蟊蔫的动力系统两言，摇聚零望飞行器巍

临避空闻领域能赢速、且较长时间工作，比较好

的是在20。30km高度使用冲压发动机巡航．而在

30kin以上高度采用火箭发动机工作。采用乘波构

墅气蘸布是巡靛飞行器，可以泼10马赫的速鹱

实现滑跃式飞行l阚。丽就RBCC系统丽言，亚燃冲

压发动机工作期间，喷管喉部为“热力喉道”．而

超燃冲压发动机工作期间，整个流道是扩张型的。

如聚采震火蓑发动槐与毒马赫数照燃；孛压发动绕

组合。需要设计霹调的冲压发动虢嚷管喉部。

3．3面临的主要挑战

RBCC在有诱人潜力的同时也存在许多问题

遴待戮究。主要如下：
’

f1)弓|蔚增益和弓|射条律下的进气道特性

目前．地面0马赫状态的引射增益已经进行

了多年的理论与实验研究工作。并取得了很大的

成绩Ⅲ一7】，结果表明弓|射增益特性随飞行马赫数

的增加而增加，缀闻题远不至此。

引射特性不是新问题。但带引射的进气道特性

却饭得深入考虑。来流速度和密度不断变化条件

下。带弓l射的进气遴的波系组织、喉部位置设计、

浚餐和总压黻及辩瑟层特性等不仅与来浚的速澎、

密度、温度、气体性质有关，且与引射流的速度、

温度、密度和压力等参数密切有关，非常复杂。

《2)燃烧室的掺混燃烧

高速、高澄燃气与弓|象纛冲藏进入戆耱赠低

速和低温空气的混合和燃烧是动力系统的另一个

主臻问题。混合长度取决于两种气流的速度、密

度、气体成分、气流几何以及混禽方式。理论姆

傍囊绪采均表明，两者的混合长魔毒≥常长，图6

是针对圆型混合段、地面条件、不同火箭发动机

图6滤会室出墨马赫数分布骧混合段长度龅变诧

Fig．6 CHrve of Mach number VS积

(3)燃烧室热结构

就吸气武组合动力系统而言，最理想的冷却方

式是鬟空气对燃烧室透搿气黢冷帮。气媵冷却的组

织与燃烧室的高效燃烧以及推进效率之间存在矛

盾，如何取得燃烧效率、推进效率和可靠冷却之间

的平衡是动力系统，尤其怒燕复使用动力系统蟊临

的又一个撬战。这里，主流空气与矮予冷龆空气气

流之间的合理分配和调节措施是问题的关键。

(4)先进的火箭发动机技术

从可黧复使用单级入轨(或者二级入辘飞行

器酶第一级)飞行器怒鲻静RBCC动力系统往务

剖面来看，引射阶段。火箭发动机应取为高室

压、大推力，小面积比设计状态．以获得较好的

推力增益特性；冲压发动机工作段，火箭发动机

应麓维持蔟种‘‘低工况”工俸；大气瑟终，火箭

发动机应有较大面积比和高比冲；再入飞行段，

火箭发动机又可以逐步减小到低工况工作。这样

的任务需求势必需要高度变工况的火箭发动机．

仅发凄撬喷管足奇与砖篷发动辘逶道尺寸的狯调

就是一个比较困难的问题。
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(5)高马赫数的冲压发动机技术

飞行器的巡航段．冲压发动机需要在0。8马

赫甚至更高范围内工作．冲压发动机应是双模态

超燃冲压发动机。双模态超燃冲压发动机本身就

是目前动力系统的重大挑战之一。

f6)通道面积调节

按给定的飞行轨迹，RBCC组合动力系统的初

步计算表明．在火箭引射与冲压工作阶段．随着

飞行马赫数增加．空气流量与燃气流量会在很大

范围内变化。为保证系统有较好的性能，需要进

气道、燃烧室喉部和喷管面积在很大范围变化。

3．4关键技术突破途径

大范围变工况火箭发动机和双模态超燃冲压

发动机是RBCC动力系统的基础。一般而言．研

究引射增益和引射条件下的进气道特性的方法有

理论分析、数值模拟和实验研究，数值模拟需取

决于符合实际的物理模型；来流速度和密度大范

围变化条件下的带引射的进气道特性研究需要多

种工况．大量的实验研究．就模拟实验所需的实

验设备条件、实验效益与经费而言．采用可重复

使用的结构弹的飞行实验进行研究也许是一种可

以考虑的比较实用的方法。就引射增益而言．对

引射空气加油燃烧，使空气一边燃烧一边与当量

燃烧／富氧燃烧产生的火箭发动机燃气掺混：或

者．使空气与富燃燃烧产生的火箭发动机燃气自

然混合并燃烧，何者更佳?火箭发动机采用何种

设计状态有利于引射增益?等等．这些问题均需

建立实验实施，依靠实验与理论结合的方法突破。

需求永远是发展的强有力牵引力．离开明确

的应用背景，任何动力系统均会面临自身发展所

需的“动力”问题。吸气式动力系统与飞行器的

总体设计息息相关，就RBCC动力系统而言，临

近空间飞行器对动力系统的需求可能是最好的发

展机遇。火箭／冲压组合循环动力系统的关键在于

与动力系统与飞行器飞行剖面的互动优化，而火

箭与高马赫数亚燃冲压发动机有机组合的关键在

于二者的推力、几何匹配及冲压发动机喉部的可

调节性。合理推力范围的火箭发动机与变喉部冲

压发动机有机结合的组合发动机也许会是临近空

间高速飞行器可用动力装置之一。

4结束语

能在更大空域内自由飞翔．廉价和快捷进出

空间一直是人类的梦想。作为动力系统，受工作

原理所限，燃气涡轮发动机、火箭发动机和冲压

发动机均有其优势领域和不足之处。在更先进的

“革命性”动力系统问世之前，组合循环动力系

统无疑给人们提供了大空域、高综合性的希望。

RBCC系统是单级入轨飞行器方案动力系统选项

之一，垂直发射、水平着陆比水平起飞、水平着

陆能缩短在大气层中的滞留时间。进而节省推进

剂，但大气层中仅百秒级的飞行时间．再人大气

层飞行对动力系统并无强劲的需求。由此相关的

火箭发动机携带更多推进剂与吸气式动力系统本

身质量的增加对飞行器总体带来的效益究竟如何

尚待仔细研究。作为二级入轨飞行器之大气层中

第一级飞行器动力系统而言．TBCC和ATR可能

优于RBCC，就前两者而言。TBCC技术上更为

成熟，但对国家综合科技和工业能力要求更高。

就近期而言，TBCC动力系统将作为高空高速飞

机的首选动力装置获得应用，基于火箭／冲压组合

的动力系统可能会作为临近空间飞行器动力系统

将受到关注。动力系统何时、何地、在什么样的

飞行器上得到应用取决于系统动力自身的性能潜

力、技术成熟度、经济性、飞行器任务剖面、国

家的科技和工业基础及诸如政治考虑等诸多因

素，但无论如何，作为动力系统而言．首先解决

自身技术问题是至关重要的， “先行”必定会获

得更多的机遇。
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了氢氧高能推进剂不适于空间推进的难题。

(2)水火箭不需增压装置，无旋转运动部件，

结构简单，可靠性高；燃烧室压强具有很大提升

空间，这对于提高水火箭性能有重要意义。

(3)水火箭比冲、能耗、推力介于常规化学

推进与电推进之间，兼具它们的某些优势．且具

有较低的结构质量，适用于长寿命、高轨道的航

天器。

(4)水火箭可与航天器储能供电系统、环控

生保系统联合设计．实现系统多功能集成和一体

化设计。形成综合优势。

(5)水火箭无毒、无腐蚀、惰性，经济性好，

发射使用方便，但应注意水的防冻、多余氧的处

理等问题。
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