
第 38卷 第 2期 

2012年 4月 

火 箭 推 进 

JOURNAL OF ROCKET PROPULSION 

Vo1．38，No．2 

Apr．2012 

美国典型高超飞行器项目研发及启示 

张蒙正，邹 宇 
(西安航天动力研究所，陕西 西安 710100) 

摘 要：简要回顾了美国典型高超声速飞行器项目及其动力系统发展的l历程，分析了其 

发展的态势、经验和教训。美国始终将高超声速技术作为航空航天事业发展的重要领域，高 

超声速飞行器和动力技术方案与国家战略及应用背景密切相关。为了降低技术风险，采取了 

多方案并行的研发模式。高超声速技术的研发应充分重视顶层设计，注重技术的继承性，发 

挥不同单位的技术优势，加强基础研究、关键技术攻关和实验设施建设。 
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Abstract： The development course of American typical hypersonic flight vehicles and their 

propulsion systems is reviewed．The development tTend
． experiences and lessons from those typical 

programs are analyzed．The hyp ersonic technology is considered as the impo~ant development direc．． 
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0 引言 

近期 ，美 国x一51A、HTV一2及先进高超声 

速武器 (Advanced Hypersonic Weapon，AHW) 

陆续进行飞行试验，引发了研究者对高超声速飞 

行器应用、前景和相关技术发展的极大关注。本 

文对美国典型高超声速飞行器及其动力技术的发 

展历程、现状、发展态势及从中可能得到的教益 

进行分析，供相关人员参考。 

1 典型高超飞行器及动力技术发展 

历程简要回顾 ‘ 

20世纪60年代以来，美国十分注重高超声 

速技术的研发，连续启动多项高超声速飞行器的 

立项与研发。近年来 ，X一43A、Hyfly、X一51A、 

HTV一2和 AHW等一系列高超声速飞行器陆续开 

展飞行试验，分别、陆续和不同程度验证高超声 

速气体动力学、飞行器设计、制导与控制、热防 

护、材料及动力系统等关键技术，并获得部分成 

功，高超声速飞行器及其动力技术的应用前景逐 

渐清晰，关键技术逐步突破，工程应用日趋接近。 

1．1 以超燃冲压发动机为动力的项目 

1．1．1 NASP和 Hyper—X 

NASP计划源于美国国防高级研究计划局 

(DARPA) 1982—1985年 期 间开 展 的 Copper 

Canyon(铜谷)项 目，主要内容之一就是验证以 

超燃冲压发动机为主体的吸气式组合循环动力系 

统。1989—1990年，普惠公司和洛克达因公司分 

别试验了全尺寸和 1／4尺寸的 NASP计划中的超 

燃冲乐发动机 ，地面模拟速度分别达到 Ma 6．0 

和 Ma 7．0。1994年 11月，因技术和资金等原因， 

尤其是超燃冲压发动机技术迟迟得不到突破 ， 

NASP计划被迫取消。后续的 Hyper—X计划主要 

研究并演示用于高超声速飞机和可重复使用天地 

往返运输系统的超燃冲压发动机及一体化设计技 

术1 。X一43A (图 1)是其最早的演示飞行器，动 

力系统为氢燃料超燃冲压发动机。2004年 3月 

24日和 12月 16 13，X一43A的两次飞行试验均 

获成功，飞行马赫数分别达到 Ma 7．0和 Ma 9．8， 

成为世界上速度最快的吸气式飞行器。 

图 1 X一43A飞行器 

Fig．1 X一43A hypersonic flight vehicle 

1．1．2 X一51A验证机与Robust Scramiet计划 

X一51A (图 2)验证机可以看作 NASP计划 

和高超声速技术 fHyTech)计划的延续，源于空 

军研究实验室 (AFRL)在 2003年开展的 “吸热 

式碳氢燃料冲压发动机飞行验证机” (EFSEFD) 

计划，此计划后改称为 “超燃冲压发动机验证 

机一乘波机” (SED—WR) 。x一5 1A验证机机体 

采用乘波体构型，使用 JP一7为燃料的SJX61系 

列超燃冲压发动机 ，其中 SJX61—2 (简称 x一2) 

采用全权限数字式发动机控制系统和闭环热管理 

系统。 

x一51A验证机首飞于 2010年 5月 26日，采 

用的 SJY61—4超燃冲压发动机启动用乙烯，再转 

换到 JP一7。飞行中，因发动机密封失效 ，工作 

140 S(预期 300 S)，飞行试验部分成功。2011 

年 6月 13日，第二次飞行试验因发动机而失败。 

图 2 X一51A飞行器 

Fig．2 X一51A hypersonic flight vehicle 
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此外，2003年，波音在 AFRL资助下，起动 

了 “稳健的超燃冲压发动机” (Robust Scramjet) 

计划，目的之一是为 X一51B研制一种热力喉道 

冲压 (Tred)发动机 。ATK公 司为其研制的 

ATRJ一51—4发动机采用了一种结构简单的亚声速 

燃烧室，不仅避免了超燃冲压发动机较为复杂的 

燃油控制系统，且无需对燃油进行热平衡，实现 

高超声速飞行。X一51B验证机飞行速度相比x一 

51A较慢，为 Ma 4～5．5，但飞行高度更高，且持 

续时间更长，同时，其采用的JP—l0密度比JP一7 

高，飞行距离更远。 

1．1_3 Hyfly计划 

Hyfly计划的目标是验证以双燃烧室冲压发 

动机 (DCR)为动力的高超声速导弹技术 。DCR 

发动机设计点，约有 25％的空气流量通过旋流和 

导流通道流入亚声速燃烧室，而其中约 1／4的空 

气通过旋流通道强迫旋转后进一步减速，与雾化 

的燃料形成适合于点火的最佳油气比混合气，其 

余 3／4的空气则从导流通道进入与碳氢燃料混合 

成富油混合气，点燃并保持稳定燃烧，未完全燃 

烧的混合气经收敛通道膨胀到超声速状态 ，进入 

超声速燃烧室。与此同时，大约 75％的空气流过 

收敛通道，加速到超声速后，进入到超声速燃烧 

室内与超声速的富油混合气均匀掺混，实现完全 

燃烧。这样，DCR发动机就可实现较大范围稳定 

燃烧，获得Ma 3-6范围的高性能。2007年 9月 

25日，Hyfly首飞，因发动机燃油控制系统软件 

发生故障，导致飞行失败；2008年 1月 16日， 

Hyfly第二次飞行，因高压、高温燃料系统泄漏 

再次失败；2010年7月29日，Hyfly第三次飞行 

试验，飞行控制软件问题致使飞行又一次失败。 

Hyfly三次飞行试验失败 ，原因均在发动机 

辅件系统，与 DCR发动机燃烧组织技术并无关 

联。未来，美国海军有可能自筹资金，继续开展 

Hyfly导弹的试验研究工作。 

1．2 以组合发动机为动力的项目 

在高超声速飞行器技术发展的同时，美国一 

直在进行组合发动机，特别是火箭冲压组合发动 

机的研究工作。NASP计划之后，其组合发动机 

研究大体可分为以下几个阶段。 

1．2．1 ISTP计划 

1999年 NASA提出综合航天运输计划 ([nte— 

grated Space Transportation Plan，ISTP)，其中设 

想的第三代可重复使用运载器 Spaceliner 100t。l以 

火箭发动机基组合循环 (RBCC)为主。此阶段， 

Aerojet公司的Strutjet(支板引射)火箭基组合循 

环发动机和 Rocketdyne公司的A5发动机最受关 

注。 

1)Strutjet发动机_9_l 

Strutjet发动机采用矩形流道，从前到后依次 

分为进气道、燃烧室和喷管三部分 ，突出特点是 

进气道／Z．次燃烧室／喷管一体化、模块化设计思 

路，采用矩形流道以减少飞行器阻力。三种循环 

方式在同一流道中接替工作，平稳转换。针对军 

事用途 ，采用凝胶红发烟硝酸／甲基肼推进剂组 

合；针对未来运载器，采用 LOX／LH 组合，推进 

剂供应均用泵压式系统。Aerojet公司制定了一个 

完整的试验计划，对整个飞行轨迹内的工作模态 

进行了上千次试验 ，获得了大量的试验数据和研 

究成果，验证了支板喷射发动机的可行性。 

2)A5发动机[ 21 

A5发动机 (图 3)采用 LOX／LH 推进剂 ， 

发动机的海平面推力为 111．16 kN，海平面比冲 

约为 3 500 S；火箭发动机海平面推力 2 669 N， 

海平面比冲大于 400 s。发动机采用全固定式流 

道，一次火箭位于隔离段出口上下两侧，使用流 

向涡混合技术加强燃料与空气的混合 ，主动冷却 

燃烧室。 

截至 2000年，A5的模型发动机已进行了 

82次试验 ，累计工作时间超过 3 600 S，并于 

2000年在 GASL成功进行了模拟实际飞行状态 

下的引射到亚燃模态过渡试验。 

图3 Rocketdyne公司的A5组合循环发动机 

Fig．3 A5 RBCC engine of Rocketdyne 
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2002年，新版 ISTP将原计划的二代和三代 

RLV计划合为 “航天发射倡议” (Space Launch 

Initiative，SLI)，其第三阶段计划 (下一代发射技 

术 (NGLT))计划中，进行火箭冲压组合循环和 

涡轮组合循环动力系统研究。NGLT发射系统技 

术领域主要分为飞行器系统研究和飞行演示器两 

个方面。前者包括基础飞行器系统 ，如机体结 

构、材料和热保护系统；后者继承了前期 Hyper— 

X计划的主要研究成果，包括 X一43A、B、C、D 

和大尺寸可重复使用演示器 (LSRD)5个飞行演 

示器。其中 X一43A两次飞行均获得成功。X一43B 

(即可重复使用组合循环飞行演示器、RCCFD) 

目的是演示亚燃到超燃的推进模式，探索工作包 

线 ，验 证 系统 的可行 性 。ISTAR (Integrated 

System Test of an Air—breathing Rocket)是 X-43B 

的动力系统，它以Strutjet发动机为基础，用 JP一 

7／H：O 作为推进剂，在 Ma 0．7～7．0范围内演示引 

射增益火箭、冲压发动机和超燃冲压发动机工作 

模态，冲压发动机接力点为 Ma 2．5，Ma5时转为 

超燃。X一43C用于演示验证碳氢燃料冷却双模超 

燃冲压发动机为动力的飞行器在 Ma 5．0—7．0范围 

稳定和机动飞行时的性能，发动机从亚燃到超燃 

组合模式转换、吸气式高超声速飞行器在有动力 

和无动力飞行时的飞行特性等。X一43D是全尺寸 

演示器形成前用于降低风险的演示器，采用可工 

作在 Ma15的氢燃料超燃冲压发动机。大尺寸可 

重复使用演示器 (LSRD)则是～台完全集成推进 

和飞行器技术的可重复使用演示器。2004年 3 

月，由于NASA工作重点转向 “星座”计划，试 

验被取消。 

1．2．2 CCEC计划 

CCEC (Combined Cycle Engine Components) 

是美空军开展的组合循环发动机组件计划，目的 

在于对 RBCC和 TBCC用于两级入轨飞行器效果 

进行评估。CCEC计划对采用 RBCC+Rocket、垂 

直起飞／水平降落的两级入轨军用空天飞机 

(Sentine1) (图4a)和采用 TBCC+Rocket、水平 

起飞脉 平降落的两级人轨空天飞机 (Quicksat) 

(图4b)方案进行了比较全面的评估。 

Space—Access C0nfiguratiOn Liftoff 

蠡 
一  

一一 匮 
Takeoff M ath 9 Staging Point SMV Orbit Delivery 

(b)Quicksat 

图4 CCEC计划中的Sentinel和 Quicksat飞行器 

Fig．4 Sentinel and Quicksat flight vehicles in CCEC Plan 

评估结果表明：垂直起飞需要大推力的动力 

装置，在 Ma 2．0以前，RBCC动力系统不能提供 

足够的推力，比冲性能也达不到要求。水平起飞 

要求的推力小，但加速时间长，消耗燃料多。返 

场距离大，需要携带的返场燃料多 ，经济性较 

差。针对水平起飞飞行器的研究表明，在有效载 

荷均为9 072 kg、运送到 185．2 km圆轨道的情况 

下，以RBCC为一级动力装置的水平起飞两级人 

轨飞行器 (TSTO)起飞重量最大，是采用 TBCC 

或涡喷发动机的 HTHL飞行器起飞重量的 5～6 

倍 ，这一结论 为 DARPA和 空军共 同开展 的 

FALCON计划远期 目标中的高超声速武器系统 

(HSW)采用 TBCC作为一级动力提供了理论依 

据。 

1．2．3 FALCON计划 

FALCON (Force Application and Launch from 

the Continental，猎鹰)计划 (图5)旨在验证空 

间快速发射、全球范围内的快速运输和打击 ，目 

标是 高超声 速武器 系统 (Hypersonic Weapon 

System，HWS)，由美国 DARPA和空军共同招标 
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开展。2005年， “猎鹰”联合项 目办公室对计划 

内容和进度进行了调整，取消与武器相关的飞行 

试验 ，将高超音速武器系统 HWS更改为高超音 

速 技 术 飞 行 器 HTV (Hypersonic Technology 

Vehicle)；原 908 kg的小型载荷一通用气动飞行器 

(Common Aerothermodynamic Shell Vehicle，CAV) 

更名为高超声速技术验证样机 1号 (Hypersonic 

Technology Testbed Vehicle 1，HTV一1)；增强型 

CAV fE—CAV)更名为 HTV一2；高超声速巡航飞 

行器 (Hypersonic Cruise Vehicle HCV)验证机更 

名为HTv一3。 

图5“FALCON”计划的高超声速飞行器 

Fig．5 Hypersonic flight vehicles in FALCON Plan 

HTV一1和 HTV一2均为无动力飞行器。2010 

年 4月 22日，HTV一2首次升空，在大气层外与 

火箭分离，其速度超过了Ma 20，但火箭起飞后9 

分钟，HTV一2的遥测数据中断，随后飞行器与地 

面失去联系。2011年 8月，HTV一2再次发射 ， 

当进入滑翔 阶段之后 ，与监测站失去了联系。 

2010年 l2月 ，洛克希德马丁公司 已经完成 

HTV一3X演示飞行器的方案设计 ，据报道，该公 

司正在进行联合循环推进系统的缩比试验。 

1．2．4 FAST计划 

继 CCEC计划之后，美空军在完全可重复使 

用进入太空技术 (Fully Reusable Access t0 Space 

Technologies，FAST)的计划下分别对以 Turbo， 

Rocket，TBCC，RBCC为动力装置的两级入轨 

(TSTO)飞行器 (图6)在体积和空载质量等方 

面进行分析，结果表明：对常规的运载类任务和 

轨道交会对接任务 ，以 Rocket+RBCC为动力的 

垂直起飞水平着陆 (VTHL)TSTO飞行器为最优 

方案。就水平起飞水平着陆 (HTHL)飞行器而 

言 ，Turbo+RBCC或 TBCC+RBCC较优。美国防 

部 2008年度发布的高超声速飞行器发展路线图 

就明确提出了以可重复使用涡喷发动机或 TBCC 

发动机为第一级动力、可重复使用 RBCC发动机 

为第二级动力的 TSTO飞行器发展计划，使美国 

空间进入能力由一次性垂直 “按计划发射”转换 

到像飞机一样的 “按要求发射”。2008年，美国 

空军委托 Astrox公司对二级人轨 (TSTO)飞行器 

的构型进行了比较。其研究表明，在 8种 TSTO 

飞行器中，一级为可重复使用 LOX／煤油火箭发 

动机，二级为一次性使用的 RBCC发动机的发射 

系统全系统结构尺寸和质量最优。 

一  
胍 

图6 Astrox公司TSTO飞行器评估 

Fig．6 Evaluation result about TSTO of Astrox 

2010年 5月，美国空军发布 《技术地平线： 

2010至 2030空军科技发展愿景》 (Technology 

Horizons一一A Vision for Air Force Science & 

Technology During 2010—2030)，该计划将一级采 

用可重复使用火箭，二级采用火箭基组合循环发 

动机的高超声速空间飞行器作为TSTO飞行器。 

2美国高超飞行器技术发展态势分析 

2．1高超飞行器技术始终作为国家航空航天发展 

的重要方向 

70年代至今，美国高超声速飞行器计划的大 

体发展历程如图 7所示，主要可分为三条主线： 

① NASA主导的着重于可重复使用空天飞机计 

： 
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划 ，由此导致的氢燃料超燃冲压发动机研究从 

1982年到 2004年持续了 22年。② 美国空军主 

导的高超声速飞行器系列计划，从 1995年启动 

Hytech计划至 2010年 x一51A首飞部分成功，持 

续了 l5年。特别是 2001年，当普惠公司在研制 

中遇到重大难题时，面对 DARPA和海军项目终 

止的不利局面，空军坚决支持普惠公司的高超声 

速发动机研究更是 X一51A能够成功首飞的关键。 

③ 海军主导的高超声速导弹应用背景计划 ，动 

力系统采用轴对称双燃烧室冲压发动机 ，推进剂 

为 JP—l0。以 JP一1O为燃料的轴对称双燃烧室冲 

压发动机从 1977年研究至今 ，已持续了 34年。 

三十多年来 ，高超声速飞行器从概念研究、技术 

突破并走出实验室，已经进入技术验证阶段。在 

技术研究过程中，尽管有项目更替，各部门研究 

侧重点也各不相同，但高超声速飞行器项 目的发 

展 目标都十分明确 ，基础技术研究更是从未停 

止。美国高超声速飞行器发展历程见图7。 

图7美国高超声速飞行器发展历程 

Fig．7 Development history of American typical hypersonic flight vehicles 

2．2技术方案与具体应用密切相关 

1)NASA主导 的 Copper Canyon，NASP和 

Hyper—X计划 ，对应的飞行器为 X一30／X一43A， 

着重于可重复使用空天飞机的技术验证，采用氢 

燃料超燃冲压发动机，飞行器为升力体外形。 

2)空军领导的 Hytech，ARRMD，SED—WR 

和 x一51A验证机系列，计划均采用二元构型碳 

氢燃料 (JP一7)超燃冲压发动机，飞行器采用细 

长的乘波体外形。采用二元构型是因为空军的载 

机可以提供一定的初始加速度，因此对飞行器助 

推的要求相对较低，而且梯形截面的弹身在低可 

探测性和旋转弹仓及通用挂架的兼容性方面具有 

优势。 

3)海军主要关注研制一种高超声速巡航导 

弹所需的动力装置 ，期望的是单一用途打击武 

器，但对与部署平台的兼容性要求较高。高超声 

速巡航导弹必须安装进军舰的垂直发射系统和潜 

艇的发射筒内，或者挂载舰载战斗机的机翼下 ， 

这些作战使用要求都严格限制了导弹的成本、质 

量、长度和直径。所以，希望结构更为简单的无 

需冷却和轴对称的 DCR发动机用于高超声速巡 

航导弹。海军主导的HWT、HISSM、ARRMD和 

Hvflv系列计划 ，动力系统均采用 JP一10为燃料 

的轴对称双燃烧室冲压发动机。另一方面，作战 

平台的尺度也限制了高超声速巡航导弹助推器的 

规模，导致DCR发动机的接力马赫数降低到约 

Ma 3．5。 

2．3超燃冲压发动机和 RBCC始终是动力技术研 

发的重点 

动力技术是高超声速飞行器的关键，高超声 

速飞行器可采用的动力系统包括火箭发动机、超 

燃冲压发动机、TBCC和 RBCC等。火箭发动机 
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可以作为全空域飞行的高超声速飞行器动力系 

统，但主要问题在于比冲低；TBCC飞行高度受 

限。尽管有 x一15和 SR一71的成功经验，但从高 

超飞行器项目研发历程可见，美国始终将超燃冲 

压发动机和 RBCC发动机作为高超飞行器主要动 

力技术予以研究。 

2。4 为降低技术风险，采取多方案并行模式 

在 DARPA、NASA、海军、空军开展各自的 

超燃冲压发动机研发的同时，为降低技术风险， 

还分别进行 了并行技术方案研究工作。如 2001 

年，ARRMD计划因普惠公司遇到在超声速气流 

中无法维持稳定燃烧的重大难题而终止后 ，美国 

空军和海军不但分别开展了技术方案完全不同的 

EFSEFD 和 Hyfly项 目 ，还 分别 开 展 Robust 

Scramjet计划和RATI?LRS计划作为降低难度的 

备份方案。 

3 美国高超飞行器项目启示 

过去的半个世纪中，美国提出的多种高超声 

速飞行器和动力计划立而弃，弃又立，X一43A和 

X一51A已完成了短时间飞行，但全面突破高超声 

速飞行器与动力技术目标尚待时日，未来还会出 

现种种项 目和计划的反复。但毕竟高超声速吸气 

式飞行器已由概念变成了可行。历览美国走过的 

道路，我们还是可以得到一些启示。 

3．1统筹规划。充分重视顶层设计 

无疑，高超声速飞行器和动力技术研发投人 

大、风险高，却对国家航空航天技术整体发展和 

战略利益有巨大作用。美国的高超声速飞行器和 

动力系统几次起落均源于国家战略的重大调整。 

NASP计划提出时，美苏冷战尚未结束，该计划 

与星球大战相呼应，得到里根政府和国会坚决支 

持。布什政府期间，随着计划的发展，遇到的困 

难加大，同时苏联解体导致美国对该项目的需求 

迫切程度下降，行政支持减弱，预算被减少。克 

林顿政府期间，支持力度进一步削弱，最终被取 

消。而近年来的高超项 目的再次兴起无疑源于美 

国当前对保持其全球霸权的迫切战略需求。 
一 个成功的项目必然是构建在明确的任务需 

求拉动和相关技术，尤其是动力技术雄厚积蓄基 

础上。美国高超声速飞行器项目的屡次下马均有 

动力技术的问题。军用的、单次使用高超声速飞 

行器项目需求十分明确，因此，空军和海军的高 

超声速巡航导弹研究开展较为深入，甚至进行了 

关键技术验证飞行试验。而 NASA的可重复使用 

运载器需求模糊不清，导致高超声速飞行器和动 

力系统研究工作很难进行。 

高超声速飞行器与动力系统一体化设计十分 

密切，飞行器总体在很大程度上影响乃至决定了 

动力系统的总体方案及其关键技术。而另一方 

面，没有相关的动力系统基础和关键技术的支 

撑，会导致总体处于 “空中楼阁”的境地。这类 

项目的研发思路应是在国家战略指导，飞行器总 

体规划和牵引下先期开展动力系统基础和关键技 

术研究。 

3．2持之以恒。确保技术延续继承 

随着国际国内环境的改变以及科学技术的进 

步，发展战略可能也应该及时调整，但某些动力 

系统的长远规划，尤其是影响国家未来技术发展 

的重大基础与关键技术 ，应给予持续不断的支 

持。美国近些年的高超声速飞行器技术发展 (见 

表 1)恰能从正反两方面说明此问题的重要性。 

表 i美国航天计划的发展情况 

Tab．1 Development synopsis of American space plan 

自 “航天飞机”项目完成之后，美国4个大 

型航天项 目 (NASP、X一33、ISTP和星座计划) 

都未获得圆满成功。这些计划持续时间从5年到 

9年不等，缺乏连贯性，NASP计划和 ISTP计划 

是吸气式动力为主，而 x一33和星座计划 ，则采 

万方数据



8 火 箭 推 进 2012年 4月 

用了相对成熟的火箭动力。这些计划的交错进 

行，无疑对美国高超声速技术持续性发展产生了 

不利影响。高超声速飞行器动力和组合动力作为 
一

项革新性新技术，从概念研究、技术突破并走 

出实验室，已经进入到技术验证阶段。但既是这 

样，十几年，也许数十年之后，我们才能看到它 

带来的巨大影响和作用，动力系统研究工作必须 

着眼长远、持之以恒。 

3I3加强基础。注重关键技术攻关 

美国高超声速飞行器动力和组合动力的研究 

已经进行了数十年的研究，陆续突破高超声速涉 

及的气体动力学、动力系统与飞行器的一体化、 

控制与制导、超燃冲压发动机技术等重大技术难 

题，X一43A和 X～51A陆续获得成功。就超燃冲 

压发动机而言，超音速条件下碳氢燃料的点火与 

稳定燃烧、吸热型碳氢燃料技术、发动机产生足 

够推力、超燃下的压力振荡等技术难题陆续取得 

重大进展。但 X一51A飞行实验表明，进气道 、 

发动机启动与模态转换尚待继续研究。Strutjet和 

A5发动机尽管进行了地面试验 ，但尚未进行飞 

行实验，也即，一些重要关键技术并未得到必须 

的验证。超燃冲压发动机和组合发动机的基础和 

关键技术攻关仍非常重要。 

3．4动力先行，研究设备首当其冲 

高超声速技术研发在很大程度上依赖于实验 

条件。动力先行 ，必须设备先行。必须要有适当 

规模 、配套齐全、相当技术水平的地面研究设 

施，包括高焓风洞、发动机直连实验系统、燃油 

供应与控制系统及必要的实验参数测量与流场显 

示设施 。 

3．5 集智攻关，充分发挥专业优势 

高超声速动力技术涉及推进剂、气动 、燃 

烧、热结构 、材料和工艺等多种专业，科研院所 

和大专院校在理论研究和工程研制方面各有所 

长。超燃冲压和 RBCC动力系统研究研制既不能 

“全面开花”、 “各 自为战”，也不能 “唯我一 

家”，应发挥各 自的专业优势，优势互补和集智 

攻关是我们最佳选择。关键技术应对总体方案提 

供支撑，而基础研究应对关键技术提供支撑。 

4 结束语 

能够预见，使用超燃冲压发动机和组合动力 

系统的高超声速飞行器将是人类远程高速到达的 

发展途径。尽管高超声速技术仍然面临许多技术 

问题 ，发展过程中会遇到这样那样 的困难和挫 

折，但相信人类追求进步的步伐不会停止。超燃 

冲压发动机会使飞行器在大气层内以高超声速巡 

航变为现实；RBCC发动机将使飞行器在临近空 

间领域以高超声速机动巡航成为可能。 

就迄今为止的发展史来看，对基础和关键技 

术研究不足，高估当时技术基础储备 ，低估可能 

面临的问题，可能会使项 目规划 、进度和经费等 

诸方面出现不合理，最终导致无法完全实现预定 

目标。反之 ，看好未来 ，没有较多 “贪心”， 

“小步快跑”可能会产生更好的效果。 
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随着特征长度增大，冷却剂出口平均温度略 

微升高，而燃烧室内最大热流密度及最高温度均 

有所降低。从表 1可以看出，发动机边区余氧系 

数一定时，减小特征长度，可以降低冷却剂的出 

口温度，但最大热流密度和涂层表面最高温度会 

大幅上升，特征长度减小到 500 mm时，最大热 

流密度已经超出临界热流密度，发动机已经不能 

正常工作。由此可以得出，缩短推力室的特征长 

度，可以降低冷却剂的出口温度，但为保证发动 

机的性能和可靠工作，特征长度不能过短。 

3 发动机改进措施及试车情况 

针对 5 kN发动机工作时冷却剂可能出现汽 

化的问题，可从降低冷却剂的出口温度人手，采 

取降低边区余氧系数和缩短推力室特征长度两种 

措施，对发动机设计进行了改进。 

改进后的发动机，进行传热计算，得出各个 

位置处的热流密度均低于临界热流密度 (如图 1O 

所示)，冷却剂出口温度为 7O℃，低于冷却剂当 

地饱和温度。试验情况：发动机整个试车过程 ， 

发动机启动和关机正常，火焰明亮，燃烧稳定 ， 

并且主级工作段各项参数保持稳定。 

热试车时额定工况下 60 s工作程序时，头部 

燃料环形集液腔内的测点温度，在发动机主级工 

作段达到稳态值，为 69℃，与传热计算所得的 

结果基本吻合，可以证明再生冷却推力室传热计 

算方法能准确预测冷却剂在冷却通道内的温升情 

况，可为推力室优化设计提供参考。 

4结论 

对液体火箭发动机进行再生冷却，目标是在 

冷却质量流率一定，冷却剂的压降和温升有限制 

的情况下，将燃烧室的固壁温度控制在材料允许 

的范围内。本文针对5 kN发动机再生冷却推力 

室进行了传热计算，并着重分析了边区余氧系数 

和特征长度对再生冷却的影响，并对发动机进行 

了改进设计。发动机地面热试车的成功表明：改 

进后的发动机头部、身部方案设计合理 ，发动机 

工作可靠，表明针对低室压再生冷却推力室传热 

的计算方法能准确预测冷却剂的温升水平。 
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