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基于第二动力技术的TBCC综合能源展望

王伟,董爱群,李丹
(中国航空发动机集团有限公司 中国航发四川燃气涡轮研究院,成都暋610500)

摘暋要:飞行器电能、液压能和气压能的功率需求由第二动力系统单独做功或提取发动机主轴功率供应。TB灢
CC发动机模态转换后,第二动力系统无法从发动机主轴提取功率。因此,需要解决空天飞行器第二动力系统

长时间大功率能量输出的问题。分析航空蓄电池、起动发电机、APU、GTS、ATS和 RAT的技术特点、发展现

状以及第二动力的发展趋势,结合高超声速飞行器的发展趋势,提出 ATS/RAT组合和多电超导发动机/大比

能的储能装置技术组合是实现空天高超声速飞行器综合能源的技术路线。
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TheOutlookofTBCCIntegratedEnergyBasedonthe
SecondaryPowerSystem

WangWei,DongAiqun,LiDan
(AECCSichuanGasTurbineResearchEstablishment,AeroEngineCorporationofChina,Chengdu610500,China)

Abstract:Theelectricalgeneration,hydraulicpowerandpneumaticpowerofanaircraftissuppliedbythesec灢
ondarypowersystemorthepowerextractedfromenginesbythesecondarypowersystem.Afterthemodetran灢
sitionofTBCC,thereisnoenergyfromenginesforextracting.Therefore,itisneededtosolvetheproblemof
longtimeandhighenergyoutputofthesecondarypowersystemforairspacehypersonicaircraft.Thetechnical
features,applicationanddevelopmentofthesecondarypowersystemareconcluded,aswellasthedevelopment
ofhypersonicaircraft.ThecombinationofATS& RATandsuperconductinggeneratorofmoreelectricengine
technologyandlargeenergystoragedevicesareavailabletechnicalroutesforintegratedenergyofairspacehyper灢
sonicaircraft.
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0暋引暋言

TBCC发动机是由涡轮发动机与冲压发动机

组成的组合循环发动机,为空天高超声速飞行器的

动力解决方案之一。在 TBCC组合发动机中,涡
轮级发动机提供低速段动力,冲压级发动机提供高

速段动力。
传统单一的燃气涡轮发动机飞行器,由地面电

源车和气源车分别提供发动机起动之前的电源和

气源,由起动系统通过齿轮箱带转涡轮级发动机高

压转子,发动机起动完成后,起动机脱开,燃气涡轮

发动机通过发动机轴、齿轮箱与飞机第二动力系统



连接,通过轴功率输出转化为飞机的需求功率。
区别于单一的燃气涡轮发动机,并联 TBCC

发动机模态转换结束后,涡轮发动机停止运转,冲
压发动机没有转子部件,无法从发动机转轴提取功

率以满足冲压发动机附件及飞机的功率需求。
目前,国内外鲜有关于如何实现并联 TBCC

发动机提取飞机功率的报道和文献,本文研究飞机

第二动力系统的动力形式,结合并联 TBCC发动

机工作包线和功率需求,提出并联 TBCC发动机

可行的综合能源方案。

1暋第二动力装置的技术特点和发展现状

飞机第二动力系统独立于主发动机,可以单独

做功或从已工作的发动机提取功率,为飞行器提供

所需的三种能源:栙为航电设备、泵、除冰及照明等

提供电能;栚为飞行器襟翼、副翼、尾翼等舵面的飞

行控制、起落架、舱门及刹车等提供液压能;栛为舱

内空调、加压和发动机起动等提供气压能。
第二动力系统由辅助动力装置(APU)、应急

动力装置(EPU)、起动装置、附件驱动装置、发电

机、液压泵等组成。第二动力系统的组成中,可以

作为能量源输出的动力类型有:辅助动力装置

(APU)、燃气涡轮起动机(GTS)、冲压空气涡轮

(RAT)、电动起动机、起动发电机、空气涡轮起动

机(ATS)和航空蓄电池。
一代机~五代机的起动系统如表1所示。

表1暋飞行器的起动系统

Table1暋Thestartersystemofaircraft

飞机 起动系统

一代机 电动机

二代机 辅助动力装置(APU)+低压起动发电机(LSGM)

三代机 辅助动力装置(APU)+燃气涡轮起动机(GTS)

四代机
辅助动力装置(APU)+空气涡轮起动机(ATS)
辅助动力装置(APU)+高压整体起动发电机(SGM)

五代机
辅助动力装置(APU)+起动发电机(SGM,高压内置

大功率)

暋暋从表1可以看出:第二动力系统随着飞行器技

术的发展和需求的提高而不断发展。

1.1暋航空蓄电池

航空蓄电池主要有铅酸蓄电池、镍镉蓄电池和

锂离子蓄电池。航空蓄电池的输入电压为28V直

流,输出电压为24~28V,具有提供短时间的功率

储存能力,典型的可达30min。其常与主电源发

电机并联使用,发动机正常工作时,由发电机向用

电设备供电,并通过自动变压器(ATU)和变压整

流器(TRU)将高压交流电转换为28V 直流电,对
蓄电池充电。当发动机停止工作时,电源转换器将

28V直流电转化为270V 直流电,供发动机起动

或作为应急用电[1灢2]。
铅酸蓄电池应用最早,其功率密度低,内阻大,

高倍率放电性能不理想,特别是低温性能不能满足

高寒等特殊地区的环境要求。镍镉电池技术成熟,
放电能力和低温性能优异,可靠性和安全性较高,
是目前航空飞行器的主要应急电源[1灢2]。例如,空
客、波音的民用客机使用镍镉电池组作为机载电

池,C灢17运输机配装镍镉蓄电池用于启动辅助动

力装置并提供应急直流电,MB339教练机使用镍

镉蓄电池启动发动机。锂离子电池在功率密度和

充/放电特性方面具有优势,A350XWB飞机上应

用法国SAFT公司提供的四个45Ah的锂电池作

为主蓄电池和应急蓄电池;B787应用锂电池作为

主蓄电池,但在2013年初 B787出现过锂电池过

热失火问题,其安全性比镍镉电池差。
铅酸电池、镍镉电池和锂离子电池功率密度对

比如表2所示[1],可以看出:铅酸电池的额定容量、
每千克功率和功率密度远远低于镍镉电池和锂离

子电池;按照最高输出电压28V计算,镍镉电池的

能量不超过4032kJ,锂离子电池的能量不超过

4435kJ,镍镉电池和锂离子电池的能量密度分别

为109.0和244.5kJ/kg。

表2暋铅酸电池、镍镉电池和锂离子电池功率密度对比

Table2暋Comparisonofpowerdensitybetweenlead灢acidbatteries,nickelcadmiumbatteriesandlithiumionbatteries

电池种类 额定容量/Ah 质量/kg 体积/cm3 每千克功率/(Ah·kg-1) 功率密度/(Ah·dm-3)

铅酸电池 28 30.00 21826 0.93 1.28
镍镉电池 40 37.00 17302 1.08 2.31

锂离子电池 44 18.14 16621 2.43 2.65
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1.2暋电动起动机

电动起动机自带蓄电池,仅用于启动发动机,

主要用于起动轻型飞机和小推力/功率发动机,例

如推力在1500kg以下的涡喷和涡扇发动机,由
于蓄电池的容量限制和电动起动机的体积限制,不

适用于起动大功率发动机。

1.3暋起动发电机

起动发电机为集起动机和发电机功能于一体

的电机,先作电动起动机用,在发动机达到稳定转

速后作发电机用。随着飞机从传统的气压、液压到

电能的转化,起动发电机是多电飞机、多电发动机

的机载电系统综合化的发展趋势[3]。按照电机输

出类型,起动发电机分为低压直流起动发电机、高
压交流起动发电机和高压直流起动发电机。

低压直流起动发电机输出电压为28V,起动

功率不大于20kW,功率质量比仅为0.17~0.27

kW/kg,适用于中低推力/功率发动机,主要是二

代机使用[4]。

高压交流起动发电机有两种类型:恒频交流起

动发电机和变频交流起动发电机。恒频交流起动

发电机分为恒速恒频和变速恒频。恒速恒频交流

发电机输出电压115/200V,频率400Hz,额定容

量可达150kVA,其与恒速传动装置 CSD集成为

组合传动发动机IDG,广泛应用于空客 A380之前

的飞机。1970年代,诞生了用电力电子转换器替

代恒速传动装置 CSD 的变速恒频发电机 VSCF,

可将电源效率从70%提高到80%,但过载能力比

IDG差。变频交流发电机(VFG)的输出电压为

115/200V,频率范围为300~800Hz,取决于实际

应用,不需要恒速传动装置 CSD和电力电子转换

器,同恒频交流发电机相比,集成化程度和功率密

度高,电源效率提高到90%,应用于 A350XWB和

B787,其中 A350XWB 的 VFG 额定功率为 100

kVA,B787的 VFG额定功率为250kVA[5]。

随着军用飞机性能要求的提高,激光等高能武

器的发展,超常规机动能力和高智能化等加大了对

非线性负载的使用,结构简单、性能可靠且能不中

断供电的270V直流高压起动发电机成为军用飞

机多电系统电源的发展方向。由于在尺寸和可利

用性方面的优势,全电飞机开始应用于大型客机,

例如 A380和 B747,对发电机的功率需求达到兆

瓦级[6]。2012年,美国的第三代多电飞机综合运

用了内置式整体起动发电机、超导发电机和储能装

置,使多电发动机产生的电力达到几兆瓦[7]。

1.4暋辅助动力装置(APU)和燃气涡轮起动

机(GTS)

APU是一台专门设计的小型燃气涡轮发动

机,具有独立的燃油、滑油、起动、冷却系统,启动方

式有机场电源、机载蓄电池、液压马达、电动机和应

急动力装置。

最初的 APU为轴功率输出型,即为燃气涡轮

起动机 GTS,GTS通过齿轮箱与发动机转子和飞

机附件机匣连接,输出轴功率起动发动机,传递效

率高、速度快,在军用战斗机上有广泛应用。典型

代表为美F灢15、美F灢16、幻影2000及俄Su灢27。俄

Su灢27应用 KLIMOV 公司研制的 GTDE灢117型

GTS作为 AL灢31F发动机的起动机,具有短时工

作起动发动机和提供应急功率两种功能。

随着航空工业的发展,APU 已从单一作为机

上启动能源,发展为输气和输出轴功率相结合的辅

助动力。在发动机地面和空中起动时,为空气涡轮

起动机提供压缩空气;在飞行中出现发动机故障、

电源故障或液压系统故障时,为飞机提供气源、电
源和液压源。现已广泛应用于战斗机和民用客机

上,例如美 F灢18/F灢117/F灢22、欧洲台风、欧洲阵

风、瑞典JAS39、B787和 A380[8]。

国外典型战斗机及大型客机的 APU(包含

GTS)及其参数如表3所示[9]。APU一般体积小,

进气量少,起动包线有限,不能在整个飞行包线内

起动发动机。国外技术成熟,已形成系列发展,当
量功率可以达到兆瓦。国内对国外成熟燃气涡轮

起动机产品,例如 MK灢200和F117进行了国产化

生产,分别为DQ灢23和 WQ66,此类起动机类似于

小型燃气涡轮发动机,结构复杂,系统庞大,因此国

产化的产品故障不断,虽其功率较大仍限制了其应

用,并且质量也较大。国内燃气涡轮起动机功率偏

低,目前只有 WQ66B系列能够达到100kW。
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表3暋国外典型战斗机及大型客机的 APU(包含 GTS)及其参数

Table3暋APU(includingGTS)andparametersofforeigntypicalfighterjetsandlargepassengeraircraft

型暋号 公暋司 当量功率/kW 质量/kg 使用高度/m 用暋途 备暋注

T灢62T灢40灢8 汉胜 169 22.7 - F灢16战斗机 GTS

JFS190 霍尼韦尔 122 35.9 7620 F灢15战斗机 GTS

Noelle180 Klimov 132 46.5 2500 幻影2000 GTS

GTDE灢117 Klimov 66 42.0 3000 俄Su灢27 GTS

GTCP36灢200 霍尼韦尔 179 57.2 4572 F灢18战斗机 APU

G250 霍尼韦尔 335 - 12500 F灢22战斗机 APU

APS5000 汉胜 735 244.0 13100 波音787客机 APU

PW980A - 1342 384.2 - 空客 A380客机 APU

TGA15灢328 - 250 72.0 9000 瑞典JAS灢39战斗机 APU

RUBIS3 - 227 56.0 7600 阵风战斗机 APU

MK200 - 58.8 30.4 3048 Spey202发动机 GTS

1.5暋空气涡轮起动机(ATS)

空气涡轮起动机以压缩空气为能源,驱动冲击

式涡轮输出功率,再经减速器、离合器等部件带动

起动[10灢11]。空气涡轮起动机产生的轴功率传给主

发动机,完成对主发动机的起动。工作所需的压缩

空气由机载高压气瓶、APU、已工作发动机或机场

气源车供给。整个空气涡轮起动系统的单位功率

为0.55~0.88kW/kg。空气涡轮进口处的空气

参数:温度通常为150~200曟,压力不超过2.5~

5.0bar[4](1bar=100kPa)。

ATS广泛应用于典型战斗机的发动机起动,

例如美F灢22配装 ATS起动F119发动机,欧洲阵

风配装ATS起动 M88发动机,美F灢18、F灢17、瑞典

JAS39配装 ATS起动 F404发动机,多个型号的

空客和波音的民用客机配装 ATS作为起动机,俄

罗斯SuperJet100支线飞机为 ATS337配装 Mi灢
croturbo公司生产的空气涡轮起动机 SAM146。

目前国内起动成附件技术水平相比较,达到100

kW 以上的起动机很少,除了 DQ灢510空气涡轮起

动机系列功率能超过100kW 外,其余空气涡轮起

动机功率都较低。DQ灢510空气涡轮起动机是俄

罗斯CTB灢3T起动机的国产化型号,国内外空气涡

轮起动机的主要参数如表4所示[12]。

表4暋国内外空气涡轮起动机主要参数

Table4暋MainparametersofATSontheworld

型暋号 公暋司
当量功

率/kW
质量/kg 用途

DQ灢100
南京金城

机械厂
22.0 7.2

JL灢8飞机

WS11

ATS100灢
206/灢239

霍尼韦尔 89.5 12.5
DC灢9飞机

MD灢82飞机

JT8D发动机

ATS100灢444 霍尼韦尔 89.5 14.0
B737灢400,
CFM56

PS灢700 汉密尔顿 119.0 14.5 B747,JT3D

CTB灢3T - 100.0 21.0 图灢154飞机

1.6暋冲压空气涡轮(RAT)

冲压空气涡轮 RAT 是应用在民用飞机和军

用飞机上的一种应急动力装置,利用气流在涡轮叶

片上的作用,将飞机飞行中来流的动能转化为转子

的机械能。RAT根据其结构可分为桨叶式和涵道

式两种[13]。桨叶式为叶片暴露在外面的涡轮,在
低速至中等亚声速飞行时,可以将气流动能有效地

转化为转子的机械能,但当马赫数超过0.6,叶尖

的马赫数超过1.5时,激波和气流分离产生的阻力

使能量转化效率大幅降低。因此,引入涵道式结

构,保证冲压空气涡轮在飞机亚声速和超声速飞行

时,都能正常工作。桨叶式冲压空气涡轮多应用在

民航客机上,典型的 RAT 直径为80cm 左右,能
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产生的功率为5~70kW[14]。涵道式冲压空气涡

轮一般应用在军用飞机领域。

RAT可以带动发电机和液压泵,为飞机提供

电力和液压能,为军用飞机电子吊舱提供自主电

力。在 A380之前的空客飞机使用冲压空气涡轮

作为其中一路液压系统的能量源,在发动机全部故

障时,为液压系统提供应急压力,可以保障飞机的

基本飞行控制。A350XWB的应急电源系统为冲

压空气涡轮与发电机组合构成的冲压涡轮发电系

统,在发动机和 APU 出现故障后,为飞机提供功

率为50kVA的变频交流电源,保证主要的仪表盘

和基本飞行控制的供电。在军用飞机上的应用有

美舰载电子战飞机 EA灢6B,RAT为机载电子干扰

吊舱提供自主发电电源[15]。二战时期,德国的

Me灢163是世界上唯一一款服役的全火箭动力的战

斗机,由于无法获得发动机转轴的机械能转化为电

能,RAT是全机电力供应的来源。
冲压空气涡轮结构比较简单,质量较轻,因为

需要空气动能启动,所以只能在飞行速度达到一定

量时才能工作。

2暋第二动力装置的发展趋势

多电和全电飞行器及推进系统、混合电推进系

统是未来飞行器和推进系统的发展方向。当前电

动机功率密度为8.8~11.0kWh/kg,锂电池功率

密度为0.15kWh/kg,下一代锂电池的功率密度

为0.45kWh/kg,而欧洲和美国探索的2030年民

用航空分布式混合电推进系统对电动机的功率密

度要求为16.2kWh/kg,对储能装置功率密度的

要求为0.6kWh/kg[16]。定向能武器装备于战斗

机已成为未来军用飞机的发展方向,为了对攻击目

标达到一定的杀伤效果,要求提供给激光束、粒子

束等定向能武器的能量达到兆瓦级。为了实现攻

击敌机或地面目标时大功率输出,高压大功率内置

式起动发电机和大功率密度的储能装置成为第五

代战斗机的关键技术。因此,高功率密度的超导电

动机/发电机和大比能量的电能储能装置是未来民

用飞机和军用飞机第二动力装置的发展趋势。
美国先进的 F灢22战斗机的机载电源功率为

65kW,F灢35的发电功率可达400kW[17]。传统的

铜制线圈机载发电机发电功率只能达到几百千瓦,
若将发电功率提高至兆瓦级,发电系统的体积重量

将过于庞大,无法装机。超导材料具有零电阻、可
在无铁芯的情况下产生极高的强磁场。超导发电

机和常规发电机相比,重量将减轻80%~90%[18]。
我国早在1997年就成功开发了400kW 的低温超

导发电机,并试制了10MW 的模型样机[19]。2004
年,美国空军研究实验室起动了“MW 级电源系统

MEPS暠计划,旨在为大功率用电设备开发一种超

导发电系统。GE公司在2007年研制完成了一台

1MW 的发电机样机[17]。目前NASA正在开展超

导电机的研究,重点研究低温冷却和液氢冷却两种

冷却方案,以实现超导电机工作需求的超冷环

境[16]使用。
欧盟“Flightpath2050暠计划中,空客、西门子

和罗罗公司联合研发应用混合电推进系统的“E灢
Airbus暠支线客机,在起飞阶段的额外动力由大比

能量的电能储能装置提供[16]。大比能量的电能储

能装置的发展方向有燃料电池、聚合物锂离子电池

和核电池。
燃料电池直接把储存在燃料和氧化剂中的化

学能转化为电能。20世纪60年代,美国成功地将

培根型中温氢氧燃料电池作为主电源应用于阿波

罗登月飞船。按电解质不同,可将燃料电池分为质

子交 换 膜 燃 料 电 池 PEMFC 和 碱 性 燃 料 电 池

AFC。AFC的燃料和氧化剂为纯氢和纯氧,是在

航天飞机、载人航天器上应用最成功的燃料电池,
但其成本高、寿命短[20]。再生燃料电池 RFC一般

由PEMFC组成,是 NASA 为月球基地电源系统

和 近 空 间 飞 行 器 动 力 系 统 集 中 研 究 的 能 源 形

式[21]。目前燃料电池的转化效率为50%~60%,
功重比为1kW/kg。氢的供应方式包括高压气

瓶、将碳纳米管作为飞机的结构材料吸收存储氢及

分解航空煤油生成氢。未来燃料电池的效率会提

高到70%~80%,功重比提高到3.5kW/kg。波

音、通用和普惠公司正在合作研究一系列的混电推

进系统,其中包含采用燃料电池/燃气涡轮混合的

fFan推进系统[16]。
聚合物锂离子电池采用具有离子导电性并兼

具隔膜作用的凝胶聚合物的电解质代替液态锂离

子电池中的液体电解质。聚合物锂离子电池中,凝
胶聚合物为正极,常用的材料有聚乙炔、聚苯、聚苯

胺和含硫聚合物,金属锂为负极。现在聚合物锂离

子电池的比能量能达到200 Wh/kg,比液态锂离
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子电池高,大约是镍铬电池的3~4倍。N.Oyama
等[22]通过采用导电聚合物,例如聚苯胺等对含硫

聚合物DMCT进行改性,使其达到分子水平的耦

合,可使电池容量达到225Ah/kg,是目前已知的

比能量最高的聚合物锂离子电池之一。
核电池是利用放射性同位素在衰变时释放的

能量而制备的电池,在航天、航海和医疗等领域有

广泛的应用。美国于1997年10月发射到土星的

Gassini号,使用的伏特效应同位素电池的功率可

达285W[23]。邹宇等[24]通过比较各种储能装置,
指出放射性同位素能源电池的能量密度是当前所

有能源中最高的,Po灢210放射性同位素电池的能

量密度可达100kWh/kg。

3暋高超声速飞行器的发展现状和未

来趋势

高超声速动力可以为民用航空提供长航程、快
速的运输模式,使洲际旅行像城际旅行一样方便快

捷。应用在军事上,可以为超声速/高超声速导弹、
高超声速巡航飞行器提供动力,还可以作为吸气式

发射运载器的动力,提供全部或部分可再用单级或

双极入轨发射系统的动力[25]。对于吸气式发射运

载器,火箭是唯一的可以将其速度推至入轨速度的

动力。NASA从20世纪90年代开始广泛研究低

速段动力的实现方式及两种动力的组合,即为火箭

基组合循环发动机RBCC。
高超声速动力的另一种组合形式为基于涡轮

的组合循环推进系统 TBCC。20世纪50年代,法
国的 Griffon栻飞机率先采用串联 TBCC发动机,
验证了 TBCC发动机的可行性。20世纪60年代

初,美国对可以进入空天的36种有潜力的火箭/吸

气式系统进行比较,提出可行的三种方案:涡轮-
超燃冲压组合发动机、超燃冲压液态空气循环发动

机和增压引射式冲压发动机[26],并对这三种动力

系统进行了研究,只有涡轮-超燃冲压组合发动机

(TBCC)的研究持续下来。20世纪70~80年代,
俄罗斯中央航空发动机研究院(CIAM)进行了全

尺寸 TBCC发动机地面试验。从1993年开始,俄
罗斯CIAM 研究并联 TBCC和串联 TBCC,指出

并联 TBCC结构的方案优于串联 TBCC[27]。1985
年,日本航天研究局和宇航研究局开始研究吸气式

涡轮冲压膨胀循环发动机 ATREX,ATREX为使

用预冷却器的串联 TBCC,可在0~6马赫数范围

工作。1999年,日本的高超声速运输机推进系统

项目 HYPR设计的串联TBCC发动机顺利完成地

面台试验,是最早的专为高超声速运输机设计并通

过地面试验的 TBCC发动机[28]。

20世纪90年代,美国SR灢71飞机装备的J58
发动机是第一个形成装备的 TBCC发动机,实现

巡航马赫数3.2,飞行高度 70000ft[29](1ft=
0.3048m)。为了让高超声速技术从实验室走向

正真的飞行环境,1995年 NASA 启动了高超声速

HYPER灢X项目,重点研究碳氢燃料的双模态超燃

冲压发动机。双模态冲压发动机的飞行范围从马

赫数3到至少马赫数15。X灢43采用高速涡轮机和

双模态冲压发动机组合,可实现马赫数7~10的巡

航目标。欧洲在研的高超声速组合发动机项目

LAPCAT,研发配装氢燃料的 TBCC发动机,用于

飞行巡航马赫数4~8的超远程民用运输飞机[30]。
从国外高超声速 TBCC 动力的发展可以看

出,组合发动机的巡航马赫数不断提高,从马赫数

3.2~6,再到马赫数4~8,甚至马赫数7~10,低速

段的涡轮级发动机从使用预冷却器降低发动机进

口温度到直接研制使用高速涡轮机。因此,TBCC
组合动力发展的大趋势是能达到马赫数15甚至更

高的双模态冲压发动机和高速涡轮发动机的组合。
为了减少迎风面积、降低阻力、优化性能,高超声速

飞行器与推进系统除了要实现结构、性能方面的一

体化设计外,综合能源系统的一体化设计是必须考

虑的。采用 TBCC 组合发动机的高超声速飞行

器,在地面起飞并加速到一定马赫数时,使用的是

涡轮级发动机,然后模态转换到冲压工作,在逆模

态过程中,减速降落到着陆也是由涡轮级发动机单

独工作。在整个过程中,涡轮发动机和冲压发动机

的进气道和尾喷管按控制指令作动,并且不与相应

的涡轮发动机和冲压发动机工作状态完全同步,因
此,在综合能源系统架构方面,需要对飞机附件、冲
压发动机和涡轮级发动机的附件进行一体化设计。
当 TBCC组合发动机由涡轮级发动机工作状态向

冲压级发动机工作状态模态转换时,同时也就切断

了发动机对附件的功率输入。能提供足够功率保

证飞机附件工作、发动机附件工作、进气道调节、尾
喷管调节和发射武器作战要求的第二动力为综合

62 航空工程进展暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋 暋暋暋暋暋第10卷



能源的发展研制目标。

4暋未来技术路线

根据第二动力的技术特点、发展现状和趋势,
分析认为,并联 TBCC发动机模态转换结束后,实
现冲压发动机附件和飞机功率需求的方式有两种。

一种是在空天高超声速飞行器的全任务剖面

内,配置完全独立于 TBCC发动机的第二动力,工
作范围覆盖整个飞行包线。可行的技术路线是将

空气涡轮起动机与冲压空气涡轮整合在一起(又称

为空气涡轮装置)。模态转换前,地面气源车为空

气涡轮起动机提供压缩空气,以启动涡轮级发动

机;完成启动后,关闭 ATS模式,飞行速度达到一

定量时,RAT启动,与涡轮级发动机转轴功率输出

装置共同为飞机提供能源需求;模态转换结束后,

RAT独立提供飞机全部的能源需求。
第二种技术路线为应用多电飞机、多电发动机

技术。在模态转换前,270V直流高压超导起动发

电机将涡轮级发动机转轴的机械能转化为电能,满
足飞机能量需求,部分能量储存在高功率密度的储

能装置,模态转换后,由储能装置放电,通过转换

器,转换为飞机和冲压附件的能量需求。在超导电

机和大比能量的储能装置技术的发展无法满足当

前需求时,有必要同时采用RAT技术。
空气涡轮装置是当前可最快实现 TBCC组合

发动机综合能源系统工程化的可行性技术路线,但
缺点是重量大、增加了发动机的迎风面积。为了减

少飞机阻力,提升组合发动机和飞机的性能,研发

高功率密度的超导电动机/发电机和大比能量的电

能储能装置成为未来综合能源系统的最佳技术

路线。

5暋结束语

传统的第二动力形式不能同时满足 TBCC组

合发动机飞行高度、飞行马赫数和提取功率的需

求。依据现有的技术水平,未来短期内可以实现的

TBCC综合能源形式是空气涡轮装置,但需要结合

高超声速进气道技术进行设计。未来的超导起动

发电机和燃料电池、聚合物锂离子电池及核电池等

大比能量的储能装置可以实现兆瓦级的能量输出,
该技术路线的功率输出不受 TBCC组合发动机模

态转换和飞行条件的影响,综合性能优于空气涡轮

装置,但由于目前很多技术还处在实验室研究阶

段,短期内无法工程化应用。
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