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Ma3一级高速涡轮发动机结构方案研究

摘　要：首先介绍了国外Ma3一级高速涡轮发动机总体情况，然后对用于高速飞行器的Ma3一级高马赫数涡轮发动机设

计需考虑的因素，最后给出了发动机的结构形式、承力框架、支点布局、主要零部件选材、加力燃烧室、引射喷管、空

气系统、机械系统方案，对后续Ma3一级高速涡轮发动机研制具有一定的借鉴价值。
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追求高速飞行一直是航空动力技术努力发展的方向。

20世纪60年代开始，以美国和前苏联为代表的航空大国相

继迈进高超声速领域，装备先进动力系统的SR-71高空侦察

机和米格-25截击机飞行速度都超过了Ma3。2013年，美国洛

克希德•马丁公司下属的臭鼬工厂披露了SR-72无人侦察机

的设计方案，最高巡航速度达到了Ma6，根据SR-72安装在

机身内部的发动机舱可以看出，其采用了涡轮发动机与双

模态冲压发动机组合的动力系统，其中涡轮发动机采用基

于现有发动机（如F100/F404等）改进的Ma3一级的高速涡

轮发动机。

由于冲压发动机在较低的马赫数状态下不容易启动，

且在Ma3以下的推进效率较低，要实现从静态到高马赫数的

持续飞行，必须采用Ma3一级的高速涡轮发动机与冲压发动

机组合，实现涡轮和冲压的过渡。

Ma3一级高速涡轮发动机是以传统涡轮发动机为基础，

针对高超声速飞行条件和工作状态对发动机总体及部件进行

适应性改进。发动机在低马赫数以常规发动机模态工作，在高

马赫数时，随着飞行速度的增加，涡轮发动机逐步进入风车状

态，加力燃烧室以冲压模态工作。本文首先介绍了国外Ma3一

级高速涡轮发动机的基本情况，然后分析了Ma3一级高速涡

轮发动机设计需要考虑的因素，最后提出了Ma3一级高速涡

轮发动机的总体和主要部件及系统的设计相关情况。
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1 国外Ma3一级高速涡轮发动机现状
国外投入使用的Ma3一级高速涡轮发动机主要包括美

国“黑鸟”SR-71的动力装置J58发动机、俄罗斯米格-25飞机

的动力装置R15-300涡喷发动机和在米格-25基础上改进的

米格-31飞机的D-30F6加力式涡扇发动机。

1.1 美国J58发动机

美国早在20世纪60年代研制的J58发动机是“黑鸟”SR-71

战略侦察机的动力装置，SR-71飞机最大飞行高度26km，最大

飞行速度Ma3.2以上。

J58发动机（见图1）为美国后续开展高空高速动力研究打

下了良好基础。J58发动机采用的是单转子涡喷发动机，包括9

级轴流压气机，压比为8.8，压气机静子、转子叶片和叶盘均为

钢质；涡轮为2级轴流式，带有空心导向叶片，第1级涡轮叶片

为空心气冷，第2级涡轮叶片实心。为满足宽广的飞行包线，马

赫数小于2.2时，发动机基本处于涡轮喷气工作模态，当马赫数

大于2.2时，打开第4级压气机后的24个内部旁路放气活门[8]，气
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流通过连接的6根粗管绕过后几级压气机、燃烧室和涡轮，直

接流入加力燃烧室。Ma3时，涡轮发动机处于风车或空中慢车

状态，进入发动机大部分空气通过旁路放气通道直接进入加

力燃烧室。发动机在不同飞行阶段能发挥出不同发动机模式

的工作优势，这使得 SR-71具有优异的高空高速性能[1]。

1.2俄罗斯高速涡轮发动机

俄罗斯在20世纪50年代为米格-25系列飞机研制了R15-300

发动机，如图2所示。该发动机为单转子加力式涡轮喷气发动

机，能使飞行器速度达到Ma2.5～Ma3；采用5级轴流压气机、

环形燃烧室、单级涡轮、加力燃烧室，配备长的和短的鱼鳞

片的可调式超声速喷管，其中压气机采用钛、钢和高级镍基

合金结构；涡轮采用特殊的强迫空气冷却，发动机的增压比

4.75，起飞推力100.1kN[2]。

2 设计考虑因素
2.1 设计要求高

Ma3一级的高速涡轮发动机与Ma2一级的涡轮发动机

相比，设计要求提高。表1中列出了J58发动机与Ma2一级的

J57或J75发动机的参数对比情况，从表中可以看出，设计要

求在6个方面有所提高[3]：

（1） 飞行马赫数和使用时间方面，Ma2一级的涡轮发动

机飞行马赫数较低，且高马赫数使用的时间短，而Ma3一级

高速涡轮发动机需要在更高马赫数连续使用；

（2） 进气流量调节方面，Ma2一级的涡轮发动机流量调

节范围相对较窄，巡航状态/最大状态流量的比值是90%，而

Ma3一级高速涡轮发动机对应的比值是60%；

图2　R-15B-300发动机

Fig.2　R-15B-300 engine

俄罗斯在20世纪70年代基于米格-25发展的全天候

远程截击机米格-31飞机采用了双转子加力式涡扇发动机

D-30F6，如图4所示。最大飞行速度Ma2.83，单台加力推力

152kN，共包括7个单元体，分别为进气机匣、风扇、核心机、

混合器、加力燃烧室、可调超声速尾喷管、前后齿轮箱。

图3　D-30F6 发动机

Fig.3　D-30F6 engine

参数名称
Ma2一级涡轮发动机

（J57和J75）
Ma3一级高速涡轮发动机

（J58）

马赫数 2.0状态使用15min（J75 ） 3.0以上状态连续使用

修正气流调节比

（巡航/最大）
90% 60%

高度 16.5km ≥24.5km

压气机进口温度 233.15～393.15K 233.15～700.15K

燃烧室出口温度
1227.15K（起飞）

116.15K（长时间使用）

1366.15K
（长时间使用）

最大燃油进口温度 317.15～327.15K 450.15K

最大滑油进口温度 394.15K 561.15K

推重比 4.0 5.2

战斗状态 限制在30min以内 长时间使用

加力状态 间歇使用 长时间使用

表1　Ma3一级涡轮发动机与Ma2一级涡轮发动机设计要求对比

Table 　Design requirements comparison of Ma3 and Ma2
                  turbine engine

综上所述，早期国外投入使用的高速涡轮发动机采用

涡喷发动机或在涡喷发动机基础上增加旁路放气的变循环

发动机，而进入70年代后随着涡扇发动机技术基础逐渐成

熟，俄罗斯在米格-25飞机基础上改进设计的米格-31高空高

速截击机采用了大推力的高速涡扇发动机。

（3） 使用高度方面，Ma3一级高速涡轮发动机使用的高

度更高；

（4） Ma3一级高速涡轮发动机压气机进口温度和燃烧

室出口温度方面都有大幅度的提高，而且高温条件下使用

的时间较长；

（5） Ma3一级高速涡轮发动机最大燃油进口温度和最

大滑油进口也均有大幅度的提升；

（6） Ma3一级高速涡轮发动机需要在战斗状态连续工

作，且加力状态要长时间使用，而Ma2一级的发动机有时间

限制，且加力状态是间歇使用的。

2.2 高效进排气系统

表2列出了Ma2.2和Ma3.2时SR-71飞机发动机、进气道、

喷管分别提供的推力百分比，可见高马赫数涡轮发动机在

Ma3.2时，发动机、进气道和喷管提供的推力比发生很大变

化， Ma3.2条件下巡航时，因飞行速度高，进气道进气压力增
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作，且加力状态要长时间使用，而Ma2一级的发动机有时间

限制，且加力状态是间歇使用的。

2.2 高效进排气系统

表2列出了Ma2.2和Ma3.2时SR-71飞机发动机、进气道、

喷管分别提供的推力百分比，可见高马赫数涡轮发动机在

Ma3.2时，发动机、进气道和喷管提供的推力比发生很大变

化， Ma3.2条件下巡航时，因飞行速度高，进气道进气压力增
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加，进气道和喷管提供的推力大幅增加，而发动机提供的推

力大幅降低[4]。

舱内从进气道进来的气流经加力燃烧室加热后从喷口喷出，

引射气流经过加力燃烧室外部的加热进一步提供推力，且有

利于加力燃烧室的冷却。

2.5 发动机的冷却

由于高马赫数条件下进口空气滞止温度升高，进气量

降低、抽气量增加，推力下降，抽气冷却能力下降；涡轮叶片、

燃烧室壁面、喷管喉部、发动机支板等部件的局部温度高，仅

依靠提高材料的耐温能力很难满足要求，必须采用主动冷却

的技术。目前可采用的主动冷却方式包括增加冷却空气量，

优化空气系统、采用燃油冷却、换热冷却技术。增加冷却空气

量有会对发动机的性能产生影响，而采用燃料冷却的冷却方

式还处于技术研究阶段，因此，在上述方案不成熟的条件下

可采用优化空气系统换热冷却技术来对发动机进行冷却。

2.6 热变形协调问题

以飞机给定的发动机舱温（458.15K）和发动机最大热

负荷工作状态下的发动机参数，按满足高马赫数涡轮发动机

使用要求的材料，初步估算了J58发动机的膨胀量，发现发动

机进口截面向前膨胀量3mm左右；辅助安装面向后膨胀量

4mm左右；喷口排气截面向后膨胀量15mm左右。因此，在结

构设计过程中需要考虑结构设计的热变形协调及发动机在

飞机上的安装协调问题。

2.7 特种燃/滑油技术

高马赫数飞行用燃油不仅是能源，而且用于发动机液

压系统，并作为热沉冷却发动机和飞机机体及附件，因此要

求燃油具有高的热稳定性、吸热性和润滑性。常规航空煤油

JP8的热稳定性最高温度仅为436.15K，在较高的工作温度

下，自身会发生热分解、降解或沉积等一系列化学变化，生成

不溶性沉积物。呈粘稠状的析出物易附着在管壁上，形成积

碳和结焦，不能用于Ma3飞行。美国J58发动机用的JP7燃油

热稳定性最高温度为563.15K，并且目前已研究出JP7燃油的

替代品。

高空大马赫数飞行时，由于润滑环境温度较高，对润滑

油的耐高温要求为573.15K左右。美国J58发动机使用的滑油

是硅酮基油脂，常温基本为固态，注点为277.15K，加注时需

加热，并添加三氯乙烯稀释滑油，工作后靠温度的升高蒸发

掉添加物。因此，Ma3一级的高速涡轮发动机必须采用特种

燃油和滑油[5]。

3 结构方案
3.1 总体方案

根据国外Ma3一级高速涡轮发动机技术发展趋势及发

马赫数 发动机 进气道 引射喷管

2.2 73 13 14

3.2 17 54 29

表2　J58发动机及进排气系统提供的推力百分比/（%）

Table 2　Trust percentage provide by engine and 
                               inlet/exhaust system of J58

J58发动机进气道能够使发动机在Ma3条件下工作，且

能够给压气机提供亚声速气流，即通过进气道的调节将Ma3

的进气来流在进气道内减速到Ma1.0，其后的亚声速气流就

可以让发动机使用；为了保证发动机能够持续工作，在进气

道内需要设置泄气孔以保证进气道来流持续流入发动机，而

不产生堵塞；喷管使用可调收敛的引射喷管，在不同状态下

通过调整喷管的开度和打开关闭引射板了调整气流，最大程

度上提供推力。因此，Ma3一级高速涡轮发动机对进气道和

喷管的要求要比传统涡轮发动机更加苛刻，必须和飞机展开

联合设计，保证发动机与进排气系统良好地匹配。

2.3 发动机选材

J58发动机在Ma3.2飞行时，发动机进口温度达到了

700.15K(427℃)，压气机出口温度达到了977.15K(704℃)，

燃烧室出口温度达到了1366.15K(1093℃)，加力出口温度

达到了2033.15K(1760℃)，发动机舱温也从进口的700.15K 

(427℃)逐步升高到了922.15K(649℃)，燃油泵出口温度达

到了450.15K(177℃)，滑油温度达到了561.15K(288℃)。根据

J58发动机的选材可以看出，除了进口导流叶片、第一级压气

机和齿轮箱外，发动机均采用镍基高温合金[6]。

因此，Ma3一级发动机材料的选择应参考J58发动机各

部件材料选择情况，发动机的低压系统部件、冷却系统、封严

系统、润滑系统和控制系统等适应性改进设计，材料需要重

新选择。

2.4 长时间使用的加力燃烧室

Ma3一级高速涡轮发动机加力燃烧室设计面临的最大

困难是如何解决飞行马赫数变化大带来的工况变化大的问

题，需要设计出在各种工况下均能可靠点火和稳定且高效燃

烧的加力燃烧室，混合器的设计需要满足工况变化大的要

求，同时整个飞行过程中要长时间连续使用加力。因此，Ma3

一级的高速涡轮发动机的加力燃烧室的混合器的设计及结

构材料和强度，必须面临长时间工作的考验。

另外，Ma3一级高速涡轮发动机必须对加力燃烧室的热

量进行回收利用，如J58发动机安装在飞机的短舱内，飞机短
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加，进气道和喷管提供的推力大幅增加，而发动机提供的推

力大幅降低[4]。

舱内从进气道进来的气流经加力燃烧室加热后从喷口喷出，

引射气流经过加力燃烧室外部的加热进一步提供推力，且有

利于加力燃烧室的冷却。

2.5 发动机的冷却

由于高马赫数条件下进口空气滞止温度升高，进气量

降低、抽气量增加，推力下降，抽气冷却能力下降；涡轮叶片、

燃烧室壁面、喷管喉部、发动机支板等部件的局部温度高，仅

依靠提高材料的耐温能力很难满足要求，必须采用主动冷却

的技术。目前可采用的主动冷却方式包括增加冷却空气量，

优化空气系统、采用燃油冷却、换热冷却技术。增加冷却空气

量有会对发动机的性能产生影响，而采用燃料冷却的冷却方

式还处于技术研究阶段，因此，在上述方案不成熟的条件下

可采用优化空气系统换热冷却技术来对发动机进行冷却。

2.6 热变形协调问题

以飞机给定的发动机舱温（458.15K）和发动机最大热

负荷工作状态下的发动机参数，按满足高马赫数涡轮发动机

使用要求的材料，初步估算了J58发动机的膨胀量，发现发动

机进口截面向前膨胀量3mm左右；辅助安装面向后膨胀量

4mm左右；喷口排气截面向后膨胀量15mm左右。因此，在结

构设计过程中需要考虑结构设计的热变形协调及发动机在

飞机上的安装协调问题。

2.7 特种燃/滑油技术

高马赫数飞行用燃油不仅是能源，而且用于发动机液

压系统，并作为热沉冷却发动机和飞机机体及附件，因此要

求燃油具有高的热稳定性、吸热性和润滑性。常规航空煤油

JP8的热稳定性最高温度仅为436.15K，在较高的工作温度

下，自身会发生热分解、降解或沉积等一系列化学变化，生成

不溶性沉积物。呈粘稠状的析出物易附着在管壁上，形成积

碳和结焦，不能用于Ma3飞行。美国J58发动机用的JP7燃油

热稳定性最高温度为563.15K，并且目前已研究出JP7燃油的

替代品。

高空大马赫数飞行时，由于润滑环境温度较高，对润滑

油的耐高温要求为573.15K左右。美国J58发动机使用的滑油

是硅酮基油脂，常温基本为固态，注点为277.15K，加注时需

加热，并添加三氯乙烯稀释滑油，工作后靠温度的升高蒸发

掉添加物。因此，Ma3一级的高速涡轮发动机必须采用特种

燃油和滑油[5]。

3 结构方案
3.1 总体方案

根据国外Ma3一级高速涡轮发动机技术发展趋势及发

马赫数 发动机 进气道 引射喷管

2.2 73 13 14

3.2 17 54 29

表2　J58发动机及进排气系统提供的推力百分比/（%）

Table 2　Trust percentage provide by engine and 
                               inlet/exhaust system of J58

J58发动机进气道能够使发动机在Ma3条件下工作，且

能够给压气机提供亚声速气流，即通过进气道的调节将Ma3

的进气来流在进气道内减速到Ma1.0，其后的亚声速气流就

可以让发动机使用；为了保证发动机能够持续工作，在进气

道内需要设置泄气孔以保证进气道来流持续流入发动机，而

不产生堵塞；喷管使用可调收敛的引射喷管，在不同状态下

通过调整喷管的开度和打开关闭引射板了调整气流，最大程

度上提供推力。因此，Ma3一级高速涡轮发动机对进气道和

喷管的要求要比传统涡轮发动机更加苛刻，必须和飞机展开

联合设计，保证发动机与进排气系统良好地匹配。

2.3 发动机选材

J58发动机在Ma3.2飞行时，发动机进口温度达到了

700.15K(427℃)，压气机出口温度达到了977.15K(704℃)，

燃烧室出口温度达到了1366.15K(1093℃)，加力出口温度

达到了2033.15K(1760℃)，发动机舱温也从进口的700.15K 

(427℃)逐步升高到了922.15K(649℃)，燃油泵出口温度达

到了450.15K(177℃)，滑油温度达到了561.15K(288℃)。根据

J58发动机的选材可以看出，除了进口导流叶片、第一级压气

机和齿轮箱外，发动机均采用镍基高温合金[6]。

因此，Ma3一级发动机材料的选择应参考J58发动机各

部件材料选择情况，发动机的低压系统部件、冷却系统、封严

系统、润滑系统和控制系统等适应性改进设计，材料需要重

新选择。

2.4 长时间使用的加力燃烧室

Ma3一级高速涡轮发动机加力燃烧室设计面临的最大

困难是如何解决飞行马赫数变化大带来的工况变化大的问

题，需要设计出在各种工况下均能可靠点火和稳定且高效燃

烧的加力燃烧室，混合器的设计需要满足工况变化大的要

求，同时整个飞行过程中要长时间连续使用加力。因此，Ma3

一级的高速涡轮发动机的加力燃烧室的混合器的设计及结

构材料和强度，必须面临长时间工作的考验。

另外，Ma3一级高速涡轮发动机必须对加力燃烧室的热

量进行回收利用，如J58发动机安装在飞机的短舱内，飞机短
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展途径，结合高速涡轮发动机设计时需要考虑的技术特点，

充分考虑国内发动机研制基础、技术难度，提出Ma3一级发

动机的总体设计方案思路[7]。

以传统的涡轮发动机为基础，设计一个Ma3一级小涵道

涡扇发动机：发动机在低空中速状态维持常规加力涡扇发动

机的工作模态，有利于增大作战半径和转场航程；高度20km、

Ma3状态时涵道比可达到0.6左右，更多的空气经外涵道与内

涵道气流混合后进入加力燃烧室，其工作模态为风扇辅助冲

压发动机状态。随飞行状态的改变，发动机工作模态自动转

换，模态转换无明显分界点，实现工作模态转换的无缝连接，

同时参考美国J58发动机的放气系统，设计压气机放气系统，

以增加高马赫数状态下外涵道的流量，提高发动机性能[6]。

3.2 结构形式

Ma3一级小涵道比涡扇发动机，由进气机匣、风扇、核心

机（高压压气机、主燃烧室、高压涡轮）、低压涡轮、混合器、加

力燃烧室、可调超声音速引射喷管、空气系统、机械系统、控

制系统等组成，同时增加高压压气机放气系统，结构形式如

图4所示[8]。

低压涡轮轴间轴承；低压转子支承形式为1-1-1，前端以风扇

一级盘前轴颈支承在1号（滚珠）轴承上，中部以风扇二级盘后

轴颈支承在2号（滚棒）轴承上，后端以低压涡轮后轴颈支承在

5号（滚棒）轴承上。1号轴承座固定在进气机匣内环上，2、3号

轴承座分别固定在中介机匣内环的前后安装边上，5号轴承座

固定在涡轮后机匣上，4号轴承为中介轴承。

图4　Ma3一级涡轮发动机总体布局

Fig.4　Layout of Ma3 turbine engine

风

扇 

压

气

机

燃

烧

室

涡

轮

加

力

图5　发动机承力系统

Fig.5　Engine load supporting system

图6 发动机支点布局

Fig.6　Engine pivot layout

3.3 承力框架

发动机有3个主承力框架[9]：进气机匣、中介机匣和涡轮

后机匣。主安装节布置在中介机匣上，辅助安装节布置在涡轮

后机匣上。进气机匣承受低压转子的径向载荷和部分轴向载

荷；中介机匣承受低压转子的径向载荷及高压转子轴向载荷

和部分径向载荷；后机匣承受高低压转子的径向载荷。发动机

载荷最后通过安装系统传递给飞机，承力系统如图5所示。

 3.4 支点布局

发动机支点布局如图6所示，高压转子支承形式为1-0-1，

前端以高压压气机三级盘前轴颈支承在3号（滚珠）轴承上，后

端以高压涡轮后轴颈支承在4号（滚棒）轴承上，4号轴承为高

由于高马赫数状态温度负荷大及结构空间的限制，发

动机主轴承需适应较高的轴承腔温度，轴承材料需选用类似

M50材料或具有更高耐温能力的材料。

根据支点布局方案对发动机转子动力学和轴向力进行

了分析和评估，高、低压激振的临界转速满足设计要求，地面

台架状态及Ma3状态下支点所承受的轴向力没有换向。

3.5 发动机选材

Ma3一级高速涡轮发动机在20km，Ma3.2状态下主燃烧

室前各截面的温度均有较大提高，同时参考J58发动机[6]各

部件耐温能力，发动机低压系统部件、冷却系统、封严系统、

润滑系统和控制系统等适应性改进设计，材料进行了重新选

择。通过Ma3一级发动机截面参数计算结果确定了发动机的

选材方案。

进气机匣、风扇、中介机匣等低压部件基本采用钛合金

（TC11）材料；高压压气机后几级的转子、静子叶片、高压压

气机机匣及封严篦齿盘、高压后轴颈更换为高温合金材料；

主燃烧室燃烧室外机匣、燃烧室内机匣采用高温合金材料；

涡轮转子叶片、导向叶片采用定向凝固高温合金材料，涡轮

轴等采用高温合金材料；加力燃烧室全部采用高温合金；喷

管调节片底板和骨架采用高温合金材料；外涵机匣采用钛合

金材料；管路、支架、卡箍等采用不锈钢（0Cr18Ni9）材料。

3.6 加力燃烧室

加力燃烧室包括混合器单元体和扩散器单元体。为适

应进气流场的大幅度变化采用双模式加力燃烧室，在地面起

飞和低速飞行状态加力燃烧室内涵气流，但是在高速飞行状

态，涵道比增大，加力燃烧室中外涵气流增多，组织燃烧的重

点是外涵气流。

加力燃烧室采用强迫混合器，使内、外涵气流有效混

合，同时采用射流点火方式，保证可靠点火；稳定器包括多圈

环形稳定器，环形稳定器间通过传焰槽相连，中圈稳定器为
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展途径，结合高速涡轮发动机设计时需要考虑的技术特点，

充分考虑国内发动机研制基础、技术难度，提出Ma3一级发

动机的总体设计方案思路[7]。

以传统的涡轮发动机为基础，设计一个Ma3一级小涵道

涡扇发动机：发动机在低空中速状态维持常规加力涡扇发动

机的工作模态，有利于增大作战半径和转场航程；高度20km、
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图4　Ma3一级涡轮发动机总体布局

Fig.4　Layout of Ma3 turbine engine
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图5　发动机承力系统

Fig.5　Engine load supporting system

图6 发动机支点布局

Fig.6　Engine pivot layout
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[2]
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[6]

[7]

[8]

[9]

值班稳定器；采用纵向波纹防振隔热屏，纵向波纹减少隔热

屏热应力，有利于组织燃烧。

由于加力燃烧室温度高，需要利用发动机短舱内的气

流对发动机加力燃烧室进行冷却，带走的热量除可用于产生

推力外，还可以提高加力燃烧室的使用寿命，同时由于加力

燃烧室温度较高，考虑了热膨胀的问题。

3.7 引射喷管

为使喷管既具有良好的亚/跨声速性能又有极佳的超声

速性能，特别是在高空高马赫数的情况下，喷管的可用落压

比很大，为使高压燃气进一步膨胀，回收发动机推力，参考

J58发动机采用可调引射式收扩喷管方案，包括主喷管、次喷

管（引射罩）两部分。现方案下主喷管采用可调收敛喷口，通

过高压泵驱动喷口作动筒实现主喷口面积调整，次喷管(引

射罩)固定在飞机上不受发动机外廓尺寸的限制，需要与飞

机一体化设计，同时主喷管主流温度在2000K左右，为了回

收这部分热量同时对主喷管进行冷却，引射发动机短舱气流

增加发动机的推力和冷却发动机喷口。

3.8 空气系统

发动机高压空气流路用于冷却高压涡轮转子空气和高

压涡轮静子，该空气流路的设计与传统涡轮发动机冷却流路

基本相同。

由于发动机进口温度大幅度的提高，对发动机低压空

气流路产生较大影响，对风扇盘腔、高压压气机盘腔、卸荷

腔、高压涡轮机匣的冷却流路进行重新设计，同时由于冷却

流路的改变带来的轴向力调整进行重新设计。

支点增压引气方面，采用了增压引气活门，在发动机小

状态引高压压气机的气，大状态引外涵气的封严隔热方式。

3.9 机械系统

由于Ma3状态发动机进口温度大幅提高，发动机轴承腔

重新布局且轴承腔用相对温度低的风扇气包围；采用石墨

和浮环密封等新技术；轴承采用直接侧喷和环下供油方式；

润滑系统采用闭式反向循环系统，进行自由通风，同时对照

MIL-L-87100润滑油标准指标开展Ma3一级涡轮发动机使用

润滑油的研究，同时开展类似J58属性的耐高温润滑油的研

究及适应性试验验证，并提高其维护性和使用性能。

4 结论
Ma3一级高速涡轮发动机技术是未来高空高速飞行器

动力系统的关键技术之一。本文参考美国J58发动机、俄罗斯

的R15-300和D-30F6等3型发动机，分析研究了高速涡轮发

动机设计过程中需要考虑的影响因素，给出了发动机的结构

形式、承力框架、支点布局、主要零部件选材、加力燃烧室、引

射喷管、空气系统、机械系统方案，对后续Ma3一级高速涡轮

发动机研制具有一定借鉴价值。　                              　  
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Research on Structure Project of Ma3 High Speed Turbine Engines
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Abstract: Firstly, relevant information of the Ma3 high speed turbine had been introduced. Secondly, which factors 

should be taken into consideration in design of Ma3 high speed turbine engines had been introduced. Thirdly, the project 

of structure style ,load framework ,pivot layout , material selection of key components ,afterburner ,nozzle with injector ,air 

system and mechanical system had been given, which is available for the development of high speed turbine.
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