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0 引 言
随着未来军事需求的发展，满足

高马赫数飞行的高空高速涡轮发动机

正在成为未来航空发动机发展的重要

方向。美国、法国、俄罗斯、日本等

国都在加紧开展高空高速飞行器动力

的预先研究工作，其中一些项目[1-3]已

开始前期的飞行验证，且取得了显著

马赫数3一级涡轮发动机设计特点及
关键技术浅析*

摘　要: 在介绍国外高马赫数涡轮发动机预先研究发展基础上，浅述马赫数3一级涡轮发动机的总体设计特点，重

点对马赫数3发动机飞行时面临的高温热负荷、特种燃/滑油、飞/发一体化等关键技术进行分析，供后续马赫数3

一级及更高马赫数涡轮发动机研究时参考。
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进展。在国内，随着近年来空天动力

研究的升温，也在逐步开展涡轮冲压

组合循环发动机的概念研究和初步方

案可行性研究工作 [4-7]。马赫数3一级

涡轮发动机是未来高马赫数涡轮发动

机的技术发展基础，因为它可以作为

满足水平起降、重复使用的临界空间

飞行器及高空高速无人侦察/作战飞机

的动力，实现马赫数由2到3的跨越，

更可为后续开展更高马赫数的涡轮基

组合循环发动机奠定良好的技术基

础。本文主要介绍国外马赫数3一级涡

轮发动机的研究状况，并对其设计特

点进行初步分析，论述马赫数3一级涡

轮发动机的总体关键技术，供后续技

术研究参考。

决策，才能在激烈的竞争中立于不败

之地。                                                 
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1 国外高速涡轮发动机研究状况
国外实际投入使用的马赫数3一级

涡轮发动机主要有20世纪60年代的美

国J-58发动机（配装SR-71黑鸟战略

侦察机）和前苏联RD-31发动机（配

装米格-25系列高空高速侦察机），这

两款发动机都是单转子加力涡喷发动

机。在当时的技术条件下，它们都采

取了特殊的高速增推技术措施：J-58

发动机采用旁路放气系统，即当马赫

数大于2.2时，压气机第4级后旁路放

气活门打开，将进口20%气流通过六

根粗管直接引入加力燃烧室，发动机

进入类似冲压工作模式；RD-31发动

机则在发动机进口前增加喷射甲醛/水

混合液装置，主要降低发动机进口气

流温度，达到增大推力的目的。

进入20世纪90年代，随着技术的

发展进步，国外发达国家加紧开展了

高速涡轮发动机的预研工作，美国的

RTA革新涡轮加速器和日本的HYPR-

90-C发动机等项目都制定了详细的

研发计划，并开展了技术方案论证及

关键技术验证工作 [8]。2011年，美国

空军提出：要求高超声速作战飞机实

现马赫数4以上巡航、水平起降、可

重复使用、寿命长，并制定涡轮基组

合循环发动机的高超声速作战飞行器

研发规划，计划2015年突破涡轮基组

合循环动力集成技术（技术成熟度达

到5级），2019年突破鲁棒超燃冲压

发动机技术（技术成熟度达到5级)，

2021年开始试飞验证，2025年前后形

成装备。

美国艾利逊公司新研发了Y J-

102R涡喷组合循环发动机，其设计马

赫数为0～4+；GE公司开展的RTA革

新涡轮加速器研究[9-10]（GE公司内部

命名GE57发动机），其设计马赫数

0～4+；GE57 RTA发动机全面考虑降

低费用和技术风险，充分继承YF120

和RJ43-MA-3发动机的技术（见图

1），只是全新设计单级风扇，加力燃

烧室在F110和J-58发动机加力燃烧室

基础上改进设计，收敛喷管在F110发

动机喷管基础上改进设计，并兼顾提

高温度适用性、相对J-58发动机提高

耐久性及维护性；目前GE57 RTA发动

机已完成了风扇部件试验、进气畸变

模拟试验、燃烧室部件试验，并正在

开展模拟进气道与发动机联合试验，

预先开展了发动机模态转换、进气道

工作稳定性及发动机部件设计等关键

技术研究。

另外，美国威廉姆斯公司也在原

马赫数0.9状态使用发动机基础上改进

设计了马赫数0～3+的WJ38-15涡扇冲

压组合发动机（图2），并已完成了核

心机试验和整机高温持久试验，正在

开展进气道模态转换风洞试验TBCC集

成验证工作。

国外综合目前开展的研究工作

及技术难度，评估后认为要实现马赫

数4以上的飞行，涡扇冲压组合发动

机成为最佳选择，其主要是因为涡扇

冲压组合发动机在马赫数4以上具有

相对较高的推重比 [5]，并且在马赫数

0～4+宽广飞行范围内，采用变循环

技术能更好发挥发动机的最好性能和

效率。

2 发动机设计特点浅析
2.1 设计循环参数选取

随着飞行马赫数的增加，发动

机压气机最佳增压比不断减小。理论

计算在高度为20km、马赫数为3的状

态下，进气道理论冲压比达到37，进

气压缩主要靠进气道的冲压实现，发

动机本身产生压比相对较小。目前现

役航空涡轮发动机主要是满足马赫数

2左右的使用需求，其设计压比均较

高，而马赫数3涡轮发动机设计压比

并不要求很高。例如，J-58发动机压

比为8.8，RD-31发动机压比为6～7。

另外，从涡轮发动机热力循环角度分

析，马赫数为3时发动机进口总温达到

328℃左右，要实现循环过程的加热，

需充分提高涡轮前温度；如采用涡扇

发动机，还需选用小涵道比，且尽可

能提高发动机的单位推力。

2.2 高温热负荷设计

当飞机速度提高到马赫数为 3

时，首先会遇到“热障”难题，即飞

机在高速飞行时，由于气动加热而引

起的材料和结构上的困难。理论计

算高度为20km、马赫数为2.5时，进

口总温213℃，马赫数为3时进口总温

为328℃，马赫数为3.2时进口总温为

379℃。据J-58发动机资料显示，其

按马赫数为3.2以上设计，进口选用材

料的耐温能力达到了800℉（相当于

426.6℃）。同时，飞机供给发动机的

燃油、滑油温度也会明显增加。因此，

马赫数3一级涡轮发动机的材料、结

构、各部件及各系统都要考虑耐高温热

负荷设计，且应当考虑飞机加速及长时

间巡航等需求。

2.3 进气道/发动机/排气系统一体化设计

据J-58发动机资料介绍[11]，其在

马赫数为3.2时，进气道、发动机和

排气喷管共同产生安装推力，其各占

总安装推力的比例为54％、17.6％、

28.4％，可见高马赫数状态下发动机

的主要作用是保持流量连续，维持整

个推进系统的稳定工作。理论计算，

进气道在马赫数3.0时，空气滞止压比* 基金项目：航空科学基金（2012ZB06002）项目资助。
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数4以上的飞行，涡扇冲压组合发动

机成为最佳选择，其主要是因为涡扇

冲压组合发动机在马赫数4以上具有

相对较高的推重比 [5]，并且在马赫数

0～4+宽广飞行范围内，采用变循环

技术能更好发挥发动机的最好性能和

效率。

2 发动机设计特点浅析
2.1 设计循环参数选取

随着飞行马赫数的增加，发动

机压气机最佳增压比不断减小。理论

计算在高度为20km、马赫数为3的状

态下，进气道理论冲压比达到37，进

气压缩主要靠进气道的冲压实现，发

动机本身产生压比相对较小。目前现

役航空涡轮发动机主要是满足马赫数

2左右的使用需求，其设计压比均较

高，而马赫数3涡轮发动机设计压比

并不要求很高。例如，J-58发动机压

比为8.8，RD-31发动机压比为6～7。

另外，从涡轮发动机热力循环角度分

析，马赫数为3时发动机进口总温达到

328℃左右，要实现循环过程的加热，

需充分提高涡轮前温度；如采用涡扇

发动机，还需选用小涵道比，且尽可

能提高发动机的单位推力。

2.2 高温热负荷设计

当飞机速度提高到马赫数为 3

时，首先会遇到“热障”难题，即飞

机在高速飞行时，由于气动加热而引

起的材料和结构上的困难。理论计

算高度为20km、马赫数为2.5时，进

口总温213℃，马赫数为3时进口总温

为328℃，马赫数为3.2时进口总温为

379℃。据J-58发动机资料显示，其

按马赫数为3.2以上设计，进口选用材

料的耐温能力达到了800℉（相当于

426.6℃）。同时，飞机供给发动机的

燃油、滑油温度也会明显增加。因此，

马赫数3一级涡轮发动机的材料、结

构、各部件及各系统都要考虑耐高温热

负荷设计，且应当考虑飞机加速及长时

间巡航等需求。

2.3 进气道/发动机/排气系统一体化设计

据J-58发动机资料介绍[11]，其在

马赫数为3.2时，进气道、发动机和

排气喷管共同产生安装推力，其各占

总安装推力的比例为54％、17.6％、

28.4％，可见高马赫数状态下发动机

的主要作用是保持流量连续，维持整

个推进系统的稳定工作。理论计算，

进气道在马赫数3.0时，空气滞止压比* 基金项目：航空科学基金（2012ZB06002）项目资助。
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为37，马赫数3.2时滞止压比为49.9，

进气道对空气的压缩显著，同时进气

道与飞行器前机体必须考虑一体化设

计。另外马赫数3高空时发动机排气压

力也较大，导致喷管的落压比也随之

增加，可达到26～32，甚至更高；此

时喷口气流是在极度欠膨胀情况下工

作，推力损失很大，因此发动机喷管

必须与飞机后体开展一体化设计，如

采用引射喷管，以充分“回收”排气

系统产生的这部分推力。

2.4 充分继承原有成熟技术经验

国外早期投入马赫数3使用的J-58

和RD-31发动机都采用了特殊的增推

措施，而目前开展的GE57和WJ38-15

等高速涡轮发动机研究，大量继承了

J-58、YF120和F110等发动机的成熟技

术，其国外研制思路值得借鉴。尽管国

内现役航空涡轮发动机无法直接在马

赫数3状态使用，但也积累了大量第二

代、第三代发动机的研制经验和技术

基础，国内高速涡轮发动机研制应尽

可能地充分继承这些经验和技术；同

时随着国内预研工作的深入，未来变

循环、射流预冷等技术发展也会为国

内马赫数3以上涡轮发动机发展提供更

好的技术手段。

3 关键技术分析
3.1 耐高温热负荷技术

如前所述，理论计算高度为20km、

马赫数为3时发动机进口总温为328℃，

且发动机进口总温增加后，风扇及压气

机的出口截面温度也相应增加，所以满

足飞行器在马赫数3巡航飞行的发动机

必须承受较高的温度热负荷，且需考虑

实际飞行中非标准大气及飞行速度增

大的可能性。发动机设计时，各部件材

料应选用满足环境温度的合适材料，各

系统采用耐高温密封材料和绝缘材料，

改进和优化发动机空气系统和冷却系

统，并采用特种吸热燃油作为热沉，冷

却发动机，同时应不断与飞机开展全包

线范围内的飞/发综合“热管理”设计，

以提高发动机的耐高温能力。

3.2 特种燃油/滑油技术

高马赫数飞行时燃油不仅是能

源，且用于发动机液压系统，作为热沉

冷却发动机和飞机机体及附件，因此要

求燃油具有高的热安定性和吸热性。常

规航空煤油JP8的热安定性最高温度为

160℃左右，在较高工作温度下自身会

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。美国J-58

发动机用的JP7燃油热安定性最高温度

为290℃，并且目前已研究出JP7燃油的

替代品。另外高空大马赫数飞行时，润

滑环境温度较高，对润滑油的要求也非

常高，需要有耐300℃左右高温的润滑

油；美国J-58发动机使用的滑油是硅

酮基油脂，常温基本为固态，注点为

4℃，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。为此需对照MIL-L-87100

润滑油标准指标，提前开展马赫数3一

级涡轮发动机使用润滑油的研究，尽

快开展类似J-58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。

3.3 整机气动稳定性技术

要实现对气体的充分压缩，马赫

数3状态飞行时飞机进气道应采用混

压式进气道。马赫数3一级涡轮发动

机在高空大马赫数状态下转子换算转

速较低，中空小表速状态转子换算转

速较高，发动机在飞机全包线范围内

工作转速范围更宽；如采用涡扇发动

机，其涵道比在飞行包线内变化范围

更宽，对发动机整机气动稳定性提出

了更高要求。为提高发动机气动稳定

性，风扇和压气机可采用几何角度调

整，扩大中、低换算转速下的风扇稳

定裕度，或压气机可以增加级间放气

调节系统。随着技术发展，可逐步采

用变循环或发动机主动扩稳等技术，

同时应与飞机联合开展进气道与发动

机的匹配优化设计。

3.4 耐高温高精度测控技术

高温、大载荷、长时间工作使得

发动机及其附件所处环境的温度也很

图1  GE57发动机                                                  图2 WJ38-15发动机
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为37，马赫数3.2时滞止压比为49.9，

进气道对空气的压缩显著，同时进气

道与飞行器前机体必须考虑一体化设

计。另外马赫数3高空时发动机排气压

力也较大，导致喷管的落压比也随之

增加，可达到26～32，甚至更高；此

时喷口气流是在极度欠膨胀情况下工

作，推力损失很大，因此发动机喷管

必须与飞机后体开展一体化设计，如

采用引射喷管，以充分“回收”排气

系统产生的这部分推力。

2.4 充分继承原有成熟技术经验

国外早期投入马赫数3使用的J-58

和RD-31发动机都采用了特殊的增推

措施，而目前开展的GE57和WJ38-15

等高速涡轮发动机研究，大量继承了

J-58、YF120和F110等发动机的成熟技

术，其国外研制思路值得借鉴。尽管国

内现役航空涡轮发动机无法直接在马

赫数3状态使用，但也积累了大量第二

代、第三代发动机的研制经验和技术

基础，国内高速涡轮发动机研制应尽

可能地充分继承这些经验和技术；同

时随着国内预研工作的深入，未来变

循环、射流预冷等技术发展也会为国

内马赫数3以上涡轮发动机发展提供更

好的技术手段。

3 关键技术分析
3.1 耐高温热负荷技术

如前所述，理论计算高度为20km、

马赫数为3时发动机进口总温为328℃，

且发动机进口总温增加后，风扇及压气

机的出口截面温度也相应增加，所以满

足飞行器在马赫数3巡航飞行的发动机

必须承受较高的温度热负荷，且需考虑

实际飞行中非标准大气及飞行速度增

大的可能性。发动机设计时，各部件材

料应选用满足环境温度的合适材料，各

系统采用耐高温密封材料和绝缘材料，

改进和优化发动机空气系统和冷却系

统，并采用特种吸热燃油作为热沉，冷

却发动机，同时应不断与飞机开展全包

线范围内的飞/发综合“热管理”设计，

以提高发动机的耐高温能力。

3.2 特种燃油/滑油技术

高马赫数飞行时燃油不仅是能

源，且用于发动机液压系统，作为热沉

冷却发动机和飞机机体及附件，因此要

求燃油具有高的热安定性和吸热性。常

规航空煤油JP8的热安定性最高温度为

160℃左右，在较高工作温度下自身会

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。美国J-58

发动机用的JP7燃油热安定性最高温度

为290℃，并且目前已研究出JP7燃油的

替代品。另外高空大马赫数飞行时，润

滑环境温度较高，对润滑油的要求也非

常高，需要有耐300℃左右高温的润滑

油；美国J-58发动机使用的滑油是硅

酮基油脂，常温基本为固态，注点为

4℃，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。为此需对照MIL-L-87100

润滑油标准指标，提前开展马赫数3一

级涡轮发动机使用润滑油的研究，尽

快开展类似J-58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。

3.3 整机气动稳定性技术

要实现对气体的充分压缩，马赫

数3状态飞行时飞机进气道应采用混

压式进气道。马赫数3一级涡轮发动

机在高空大马赫数状态下转子换算转

速较低，中空小表速状态转子换算转

速较高，发动机在飞机全包线范围内

工作转速范围更宽；如采用涡扇发动

机，其涵道比在飞行包线内变化范围

更宽，对发动机整机气动稳定性提出

了更高要求。为提高发动机气动稳定

性，风扇和压气机可采用几何角度调

整，扩大中、低换算转速下的风扇稳

定裕度，或压气机可以增加级间放气

调节系统。随着技术发展，可逐步采

用变循环或发动机主动扩稳等技术，

同时应与飞机联合开展进气道与发动

机的匹配优化设计。

3.4 耐高温高精度测控技术

高温、大载荷、长时间工作使得

发动机及其附件所处环境的温度也很

图1  GE57发动机                                                  图2 WJ38-15发动机
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高，发动机状态调整、几何调整、供

油系统等对调节器环境适应性和调整

精度的要求也较高。主机控制系统需

采用全权限双余度控制系统，还应考

虑燃油进口温度提高后对燃油系统的

影响，同时对控制附件的密封材料、

壳体材料、接口连接方式等细节采用

耐高温设计。同时测试系统应采用耐

高温、可靠性好的测温及测压传感

器，测试及控制构件需增加耐高温防

护层，电子控制器采用燃油冷却（或

氮气冷却），并优化、合理布置测试

设备结构位置，并提前开展控制及测

试系统的先期系统级验证。

3.5 整机/部件试验技术

相对现役马赫数2一级发动机的

整机及部件试验，马赫数3一级涡轮

发动机更强调高温热负荷及工作状态

参数范围变化较大，风扇、压气机、

主燃烧室、涡轮等部件试验及控制系

统、传动系统、密封系统等系统试验

都需开展高温环境试验；加力燃烧室

进口参数变化大，进气温度负荷高，

需深入开展燃烧、冷却、变工况等方

面的精细研究及验证；还要解决试车

台架的进气加温能力，现役马赫数2一

级涡轮发动机具备200℃内的加温能

力，要达到马赫数3状态328℃温度，

需重新调试加温设备并开展加温加压

系统改造；另外满足马赫数3一级涡轮

发动机试验的高空台设备也需改造，

提高加温及抽吸设备的能力，以达到

其要求试验流量和压力等要求。

3.6 飞机/发动机一体化技术

马赫数3时进气道既要实现与发

动机流量的匹配，又要尽可能地减小

压力损失。J-58发动机配装的SR71飞

机采用轴对称混压式进气道，并采用

变几何结构，在马赫数1.6以后通过进

气锥的前后移动和复杂的进排气门调

节气流，保证进气道与发动机的流量

匹配性；马赫数3一级涡轮发动机进口

流场应尽可能均匀，避免产生较大的

进气畸变，需提前开展进气道与发动

机的联合模拟计算，进行混压式进气

道的吹风试验，优化进/发流量匹配特

性。马赫数3一级飞行时发动机排气压

力增加，导致喷管的落压比（排气流

在喷口截面的压力与环境压力之比）

也随之增加，喷口气流此时极度欠膨

胀，采用引射喷管等技术可使主气流

在离开发动机后，与二股气流及飞机

后体形成的扩散段中继续膨胀，增加

排气速度，安装推力加大；J-58发动

机在马赫数3以上飞行时，尾喷管产生

的推力占总安装推力的28.4％，可见

引射喷管带来的推力收益明显。马赫

数3一级涡轮发动机必须开展飞机/发

动机的一体化设计。

4 结束语
高空高速动力是未来航空发动机

的重要发展方向，马赫数3一级涡轮发

动机是未来高马赫数涡轮发动机及涡轮

基组合循环(TBCC)动力的重要技术基

础；本文在掌握和跟踪国外高马赫数涡

轮发动机发展的基础上，浅述了马赫数

3一级涡轮发动机的总体设计特点，对

其总体关键技术进行了重点论述和分

析，后续马赫数3一级涡轮发动机的设

计及发展需基于现有航空发动机研制基

础和条件，充分借鉴和继承在研、现役

发动机的成熟技术和研制经验，提前开

展关键技术储备及攻关验证，为发动机

走向工程研制打下良好技术基础。
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高，发动机状态调整、几何调整、供

油系统等对调节器环境适应性和调整

精度的要求也较高。主机控制系统需

采用全权限双余度控制系统，还应考

虑燃油进口温度提高后对燃油系统的

影响，同时对控制附件的密封材料、

壳体材料、接口连接方式等细节采用

耐高温设计。同时测试系统应采用耐

高温、可靠性好的测温及测压传感

器，测试及控制构件需增加耐高温防

护层，电子控制器采用燃油冷却（或

氮气冷却），并优化、合理布置测试

设备结构位置，并提前开展控制及测

试系统的先期系统级验证。

3.5 整机/部件试验技术

相对现役马赫数2一级发动机的

整机及部件试验，马赫数3一级涡轮

发动机更强调高温热负荷及工作状态

参数范围变化较大，风扇、压气机、

主燃烧室、涡轮等部件试验及控制系

统、传动系统、密封系统等系统试验

都需开展高温环境试验；加力燃烧室

进口参数变化大，进气温度负荷高，

需深入开展燃烧、冷却、变工况等方

面的精细研究及验证；还要解决试车

台架的进气加温能力，现役马赫数2一

级涡轮发动机具备200℃内的加温能

力，要达到马赫数3状态328℃温度，

需重新调试加温设备并开展加温加压

系统改造；另外满足马赫数3一级涡轮

发动机试验的高空台设备也需改造，

提高加温及抽吸设备的能力，以达到

其要求试验流量和压力等要求。

3.6 飞机/发动机一体化技术

马赫数3时进气道既要实现与发

动机流量的匹配，又要尽可能地减小

压力损失。J-58发动机配装的SR71飞

机采用轴对称混压式进气道，并采用

变几何结构，在马赫数1.6以后通过进

气锥的前后移动和复杂的进排气门调

节气流，保证进气道与发动机的流量

匹配性；马赫数3一级涡轮发动机进口

流场应尽可能均匀，避免产生较大的

进气畸变，需提前开展进气道与发动

机的联合模拟计算，进行混压式进气

道的吹风试验，优化进/发流量匹配特

性。马赫数3一级飞行时发动机排气压

力增加，导致喷管的落压比（排气流

在喷口截面的压力与环境压力之比）

也随之增加，喷口气流此时极度欠膨

胀，采用引射喷管等技术可使主气流

在离开发动机后，与二股气流及飞机

后体形成的扩散段中继续膨胀，增加

排气速度，安装推力加大；J-58发动

机在马赫数3以上飞行时，尾喷管产生

的推力占总安装推力的28.4％，可见

引射喷管带来的推力收益明显。马赫

数3一级涡轮发动机必须开展飞机/发

动机的一体化设计。

4 结束语
高空高速动力是未来航空发动机

的重要发展方向，马赫数3一级涡轮发

动机是未来高马赫数涡轮发动机及涡轮

基组合循环(TBCC)动力的重要技术基

础；本文在掌握和跟踪国外高马赫数涡

轮发动机发展的基础上，浅述了马赫数

3一级涡轮发动机的总体设计特点，对

其总体关键技术进行了重点论述和分

析，后续马赫数3一级涡轮发动机的设

计及发展需基于现有航空发动机研制基

础和条件，充分借鉴和继承在研、现役

发动机的成熟技术和研制经验，提前开

展关键技术储备及攻关验证，为发动机

走向工程研制打下良好技术基础。
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