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图1  LAPCAT 项目A2构型高超声速飞机

高超声速技术是21世纪航空航天领域的制高点，代表着未来军民用航空器的战略发展方向。面对高超声速飞行器

严苛的工作环境、巨大的推力需求，传统的动力装置已经“力不从心”，因此，新型动力装置的研制已成为各国航

空科技竞赛的重中之重。
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随
着世界经济的发展，对于缩

短跨洋洲际长航程飞行航时

的需求逐渐增加，因此高超

声速客机（巡航马赫数 Ma ≥ 5）节

约时间成本的优势逐渐凸显。为拓展

高速航空市场，在欧洲航天局（ESA）

的支持下，欧盟自 2005 年起开展了“长

期先进推进概念和技术”（LAPCAT）

项目，设计了 A2 构型高超声速飞机，

如图 1 所示，为后续高速飞行器项目

奠定了基础。A2 构型高超声速飞机

配装 4 台复合预冷“弯刀”（Scimitar）

发动机，最大航程为 18700km，能够

用 4h 左右的时间从布鲁塞尔飞往悉

尼。作为高超声速客机的重要组成部

分，“弯刀”发动机能够为实现水平起

飞、高超声速巡航提供有效的动力。

A2构 型 高 超 声 速 飞 机 机 身 长

139m， 直 径7.5m， 翼 展41m， 机 翼

面积900m2，飞机最大起飞质量400t，

液氢燃料198t，可以搭载300位乘客，

可实现马赫数Ma5巡航。

“弯刀”发动机工作原理分析
高超声速远程巡航飞行，动力系统

需满足Ma0 ～ 5 飞行包线内性能最

优，传统单一形式的发动机难以实

现全速域范围内的稳定工作。涡轮

冲压组合循环发动机（TBCC）面临

同时避免了氢燃料直接冷却来流空

气带来的氢脆问题（即溶于钢等材

料中的氢聚合为氢分子，造成应力

集中，超过钢的强度极限，在钢内

部形成细小的裂纹），安全性更高。

“弯刀”发动机部件组成如图 2 所示。

复合预冷发动机方案相比应用

于“云霄塔”飞行器的“佩刀”发

动机方案，取消了应用于Ma5 以上

飞行工况的火箭模态。在飞行包线

内，随着任务需求的不同，由起飞、

亚声速巡航至高超声速巡航，“弯刀”

发动机通过可调几何机构实现不同

模态的合理切换。发动机工作模态

模态转换点的“推力鸿沟”问题（即

现有的涡喷发动机一般在Ma2.5 以下

可以稳定工作，而冲压发动机 / 超燃

冲压发动机正常工作的飞行速度至

少在Ma3.5 ～ 4.0 范围内，二者之间

存在一个Ma3 左右的速度区域），而

“火箭基组合循环发动机”（RBCC）

低速引射段推力增益明显不足。早

期采用的来流空气喷水预冷方案存

在换热效率低、发动机入口空气“污

染严重”、水的质量降低了比冲性能

等问题。相比之下，“弯刀”发动机

采用闭式氦气循环系统对来流空气

进行冷却，有效地解决了上述问题，
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可分为低速模式（Ma0 ～ 2.5）和高

速模式（Ma2.5 ～ 5），可实现在 5.9km

高度以Ma0.9 亚声速巡航，通过模态

转 换，25~28km 高 度 以Ma5 高 超 声

速巡航。发动机各部件基本流程如

图 3 所示。

低速模式工作原理

飞 行 器 由 起 飞 至 亚 声 速 巡 航

（Ma0.9）过程中，速度较低，来流空

气总温较低，无须进行预冷。来流空

气由内涵道压气机压缩后，经预燃室

燃烧，预燃室内燃气经燃气涡轮做功，

驱动外涵风扇对外涵空气进行压缩。

由于起飞过程推力需求较大，做功后

的燃气在外涵燃烧室内与经外涵风扇

压缩的外涵空气混合后，与氢气一同

燃烧，经外涵喷管排出，产生推力。“弯

刀”发动机在上述起飞过程中的工作

模态与加力涡扇发动机类似。

起飞过程中，闭式氦气循环系统

不进行空气预冷。压缩后的低温氦气

经预燃室加热后成为高温高压气体，

通过氦气涡轮做功，驱动内涵道压气

机压缩空气。而后，氦气经氦气涡轮

做功驱动氦气压气机，做功后的氦气

经过氢换热器降温后，最后通过氦气

压气机恢复到高压低温氦气状态，从

而完成一个闭式布雷顿循环。亚声速

巡航发动机原理如图4所示。

飞行器达到亚声速巡航状态后

将以该状态进行巡航，此时考虑推

阻平衡，推力需求较小，外涵燃烧

室关闭，预燃室内燃气与外涵空气

在外涵燃烧室混合后，经外涵喷管

排出，产生推力。“弯刀”发动机在

亚声速巡航过程中的工作模态与混

排涡扇发动机类似。

飞行器由亚声速逐渐加速至超

声速（Ma2.5）过程中，随着飞行速

度增加，发动机入口来流空气总温

上升，受燃气涡轮进口总温限制，

预燃室出口燃气总温存在温度上限，

来流空气总温的增加使得加热量逐

渐减小，外涵风扇转速降低，外涵

空气流量减小 ；同时，随着来流空

气总温增加，内涵道空气流量降低，

预燃室内燃气流量降低，吸热后的

氦气做功能力减弱，氦气涡轮转速

降低，压气机压缩能力降低，内涵

道空气流量减小。综上所述，发动

图2   “弯刀”发动机部件组成示意图

图4  亚声速巡航发动机原理

图3   “弯刀”发动机基本流程图
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机入口空气流量降低，进气道出现

溢流，外涵喷管喉道面积随之减小，

推力下降。

高速模式工作原理

随着飞行速度的增加（Ma2.5以

上），推力逐渐下降，为满足飞行器

推力需求，“弯刀”发动机逐渐切换

至高速巡航模式。发动机进口空气

分别流向内涵道与外涵道，内涵道

空气通过预冷器与低温氦气换热降

温，经压气机压缩后进入预燃室与

氢气燃烧，燃气分别流向核心燃烧

室与燃气涡轮。核心燃烧室内的燃

气与氢气燃烧后经核心喷管排出 ；

燃气流向燃气涡轮做功，驱动外涵

风扇压缩外涵空气，外涵空气与做

功后的燃气混合，在外涵燃烧室与

氢气燃烧，经外涵喷管排出，产生

推力。在飞行速度大于Ma2.5之后，

随着Ma 增加，外涵喷管通过可调几

何实现捕获流量逐渐减小，Ma5 状态

下完全关闭，此时外涵风扇处于风

车状态，燃气涡轮不做功。高超声

速巡航发动机工作原理如图5所示。

高速状态下，闭式氦气循环系

统中，高压低温氦气进入预冷器，

冷却来流空气 ；升温后的氦气进入

预燃室吸热后，成为高温高压气体，

进入氦气涡轮做功，驱动核心压气

机，而后经氦气涡轮做功驱动氦气

压气机，做功后的氦气经氢换热器

降温后，最后通过氦气压气机恢复

到高压低温氦气状态，从而完成一

个闭式布雷顿循环。

不同工作模态性能对比

不 同 工 作 模 态 下，“ 弯 刀 ” 发

动机各部件工作状态及发动机性能

如表 1 所示。基于民用客机经济性

最优原则，亚声速及高超声速巡航

状态下，氢燃料消耗较少，流量较

小 ；由于起飞及加速过程对推力需

求较大，且时间较短，氢燃料流量

较大。

“弯刀”发动机工作特点
“弯刀”发动机较传统单一形式发

动机的性能优势明显。其工作速域

更宽、工作空域更广，同时避免了

TBCC 发动机模态转换点“推力鸿沟”

的问题、避免了 RBCC 发动机低速段

引射模态推力增益不足的问题，系

统集成度高，全工作区域内发动机

各部件均可实现高效率工作。“弯刀”

发动机的方案设计，结合了高超声

速客机的飞行任务，以满足全包线

工作状态

高度 /m Ma
空气流量 /

kg/s

氢气流量 /

kg/s
推力 /kN

模态
核心

燃烧室

核心

喷管

外涵

燃烧室

外涵

喷管

起飞加速 关 关 开 开 5.3 0.329 519.9 12.127 372.254

亚声速巡航 关 关 关 开 5900 0.9 390.4 0.852 81.873

亚声速加速 关 关 开 开 1230 0.408 477 5.660 248.134

低速模式 关 关 开 开 16577 2.5 284.2 5.802 272.771

高速模式 开 开 开 开 16577 2.5 349.5 7.136 313.105

高超声速巡航 开 开 关 关 25400 5 173.6 4.049 168.348

表 1    “弯刀”发动机不同工作模态性能对比

图 5  高超声速巡航发动机原理
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内推力需求为前提，以经济性最优

为目标，通过可调几何部件及模态

转换，自适应调节内涵道空气流量、

调节涵道比，进而调节发动机性能。

因此，“弯刀”发动机实现了起飞、

加速过程大推力，满足飞行器需求，

同时，巡航过程中耗油率低、燃料

消耗最少，满足民用客机经济性要

求，实现发动机在整个飞行包线内

不同工况下的性能最优。

同时，相比传统发动机，“弯刀”

发动机高效的热管理技术是其突出

的特点之一，也由此带来了可调几

何部件更多、结构系统更复杂的问

题。如何通过灵活地调节可调机构，

实现空气流量、氢燃料流量与飞行

工况性能需求相匹配，进而确保氦

气循环系统能够实现发动机内部热

量的合理分配，实现发动机总体性

能最优，成为了后续研究的主要技

术挑战。

“弯刀”发动机关键技术
为实现“弯刀”发动机性能指标要求，

需要突破的几大技术瓶颈为轻质高

效换热技术、可调几何的进排气技

术、循环参数匹配设计技术及氦气

涡轮技术等。

轻质高效换热器技术

轻质高效的热交换器是“弯刀”

发动机的一大亮点，同时也是研制中

的最大障碍。换热器需实现0.05s时

间内将超过1000℃的发动机进口空

气冷却到-150℃ ；为提高换热效率，

换热器的管路须做得足够细，管壁足

够薄，管路足够多，但设计与加工难

度更大；薄壁管路需要兼顾强度需求，

低温高压氦气换热后成为可做功的高

温高压气体，薄壁管路的密封问题逐

渐凸显 ；由于换热后空气温度远低于

空气中的水蒸气等成分的冰点，低空

区域会出现水蒸气结霜、降低换热器

效率甚至堵塞换热器等问题。因此，

高效、轻质、不结霜、耐高温高压的

换热器成为“弯刀”发动机研究过程

的关键技术。

可调几何的进排气技术

“弯刀”发动机进排气系统设计

需要兼顾低速模式与高速模式的需

求。随着来流马赫数的增加，共用

进气道一方面要兼顾起飞、降落低

速段进气道的起动问题，另一方面

要保证高速巡航段进气系统良好的

流量捕获和总压恢复性能。如何实

现进气系统变几何调节机构在复杂

来流条件下流量捕获及流场波系的

精准控制，成为进气系统设计的关

键技术。外涵喷管通过几何调节机

构，实现“加力涡扇发动机”与“混

排涡扇发动机”的排气需求 ；外涵

喷管与核心喷管通过可调机构实现

低速模式与高速模式的有效切换。

飞行过程中，随着来流参数变化，

发动机系统内部热力循环复杂，如

何通过调节喷管几何面积，及时有

效地满足不同模态稳定工作的需求，

成为排气系统设计的关键技术。

循环参数匹配设计技术

“弯刀”发动机循环系统包含空

气、氦气及氢气多种工质、多路循

环、进排气系统多级调节等。在动

力系统工作包线内，多种工质的流

量、温度、压力等参数在不同飞行

状态、不同部件内会不断变化，系

统设计与参数匹配对发动机性能产

生重要影响。空气预冷温度越低将

越有利于提升压气机压比、有利于

提高燃烧室燃烧效率，但同时会带

来预冷器结构设计、结霜、换热效

率低等问题 ；氦气温度、压力、流

量的选择需要兼顾空气预冷器高效

换热、氦气涡轮做功能力、氢氦换

热器流量及温度匹配、预燃室燃烧

吸热情况、氦气压气机压缩能力及

闭式循环管路结构强度 ；同时，核

心机及氦气压气机、外涵风扇循环

参数与三种工质的流量、压比、温

度之间也存在相互耦合影响，参数

选择时需要综合考虑。

氦气涡轮技术

氦气比定压热容较大，为空气

的 5 倍，在涡轮功率、进出口温差相

同的条件下，氦气流量与比定压热

容成反比，涡轮级数与比定压热容

成正比，从而导致驱动空气压气机

的氦气涡轮级数较多 ；同时，因氦

气流量小，流动通道较窄，导致叶

片短小，氦气的间隙效应泄漏及损

失所占比例较大，涡轮效率将大大

低于空气涡轮 ；此外，氦气易泄漏，

机匣内外及转静子之间的密封也是

涡轮结构设计的关键技术之一。

结束语
“弯刀”发动机结构系统复杂，涉及

总体性能分析、结构强度设计、轻

质高效换热技术、燃烧组织分析、

可调几何进排气技术、循环参数匹

配设计等相关领域最新前沿技术。

考虑当前国内前沿技术研究同国际

先进水平仍存在很大的差距，后续

将会面临巨大的挑战。我国需要结

合自身的技术水平和工程应用需求，

明确适宜的发展路线，尽快开展相

关关键技术研究，支撑未来在该领

域的发展。                               

(吕雅，中国运载火箭技术研究

院研究发展中心，助理工程师，从

事动力总体设计工作 )


