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力 学 进 展
,

克服 “

高超声障
” 的途径

’

俞鸿儒 ’ 李 斌 陈 宏

中国科学院力学研究所高温气体动力学实验室
,

北京

摘 要 在高超声速飞行条件下
,

流入冲压发动机燃烧室并降至低速的空气温度
,

随着飞行马赫数增加升得愈来愈

高 燃料与高温空气混合燃烧释放的化学能将部分转化为解离能 这些解离能在长度受限的尾喷管中难以充分复合

形成推力
,

使冲压发动机性能随飞行马赫数增大而急剧下降 导致冲压发动机不适应高超声速飞行器的推进要求

将此定名为
“

高超声障
”

,

半个世纪以来
,

广泛采用
“

超声速燃澎
,

降低流入燃烧室的空气温度来克服这种障碍 虽

已取得不少进展
,

然而关键性难点仍需继续攻克 为了多途径促进吸气推进高超声速飞行的实现
,

提出克服
“

高超
声障

”

的另一种思路 保持现有冲压发动机吸气与燃烧方式
,

通过催化促进燃气解离组分在尾喷管膨胀过程中的复

合
,

增大冲压发动机的推力
,

达到满足高超声速飞行器的推进要求

关健词 吸气推进
,

高超声速流
,

解离
,

复合
,

催化

“声障
” 与 “

高超声障
”

飞机速度由亚声速向超声速发展过程中
,

出现了
“

声障
”

的困扰
“

声障
”

的实质究竟是什么 又是

如何被克服的呢 钱学森先生于 年 月在
“

科

学通报
”

上发表的
“

论技术科学
”

文中
,

清晰地说

明了这个问题
“

在第二次世界战争中
,

飞机的时

速己达到了
,

接近了声音传播的速度 约每小

时 当时因为初步实验上发现物体阻力在

声速附近急骤加大
,

在工程师中间也有人以为要飞机

超过声速是不可能的
,

说存在着声速的墙 就在这时

候
,

气体动力学家们做出了翼面和机身在超声速气流

中的运动理论
,

设计了超声速的风洞
,

作了许多超声

速气流的实验 他们用理论和实验双方并进的方法证

明超声速飞机的阻力系数实际上不会太大
,

所以并没

有所谓声速的墙 在另一方面
,

气体动力学家也参加

喷气推进机的创造和发展
,

大大地增高了飞行推进机

的效能
,

因而减少它的重量 力学家的这些贡献
,

促

成了超声速飞行的实现 这一关一打破
,

航空的发展

更快了 现在流体力学家正在努力于高超声速气动力

学和稀薄气体动力学的研究
,

帮助超高空
、

超高速飞

行的实现
”

面对
“

声障
” ,

气体动力学家多方面开展工作
,

短

期内便促成了超声速飞行的实现 然而从超声速向

高超声速发展进程中
,

却遭遇出乎意料的困难 迄今
已奋战半个多世纪

,

仍未实现吸气推进的高超声速飞

行 在实现吸气推进高超声速飞行的过程中
,

困难重

重 试将其中的要害定名为
“

高超声障
”

如果说
“

声障
”

是一种预感
,

那么
“

高超声障
”

则

是工作过程中体验得出的
“

声障
”

的实质并非气动

阻力过大
,

只要推进动力满足超声速飞行的要求
,

超

声速飞行便得以实现 同样
,

突破
“

高超声障
”

也是

增大推力以满足高超声速飞行的要求

“高超声障” 的实质

年苏联人造卫星升天
,

标志着火箭推进的

高超声速飞行己实现 而吸气推进的高超声速飞行
,

迄今仍未出现 由此可以推论 吸气推进的
“

高超声

障
”

应存在于吸气推进与火箭推进相异之处 两者基

本差别为火箭自带氧化剂
,

燃烧系统是独立的
,

燃烧

室初始条件满足发动机高效工作要求 而吸气发动

机的氧化剂来自大气
,

发动机性能与来流状态密切

相关

气流总
、

静温度比 几 和总
、

静压力比

与飞行马赫数 关系如下

十 守 一 乙

收稿日期 今

中国科学院交叉学科项 目和国家自然科学基金资助项 目
,
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守一 乙
守 , 一‘

图 绘出来流总温 和总
、

静压比

尸为 随飞行马赫数 变化曲线 从图 中曲

线可以看到 两者均随飞行马赫数增大而剧增

火

轮喷气发动机 图 需增添压缩机将来流增压以提

高发动机循环热效率 当飞行马赫数增加到较高的超
声速范围内

,

气流冲压己能满足较高循环热效率的要

求时
,

压缩机及其动力源 —燃气轮机就可取消

这种结构大大简化的发动机就是冲压发动机 图

在高超声速区冲压更高
,

有利于提高循环热效率 因

此高超声速气流的高总
、

静压比
,

不会对冲压发动机

推力产生不利影响

岑君尸国

钟二二
叫︵日︸

只百、七

令二

议 守

图 总温和总
、

静压比随马赫数变化

芝

气流总
、

静压力比对发动机性能的影响

冲压发动机燃烧室内为等压燃烧 等压燃烧循环

热效率
图 循环热效率与压缩比关系

叮 一 , 一‘ ,

扩压器 了 甲

式中‘ 为压缩比 如气流为等嫡压缩
,

燃烧室内流速

很低
,

则 ‘ 、 尸
〕

等压燃烧循环热效率 叮 随压缩比 ‘ 增加而上升

图 当飞行器马赫数较低时
,

气流总
、

静压比低
,

压

缩比也低 因此适用于亚声速和低超声速区工作的涡

压缩机

图 涡轮喷气发动机结构示愈图

扩压器

燃烧室

来流

义
尾喷管

门卜

一
一 ,

卜

人了即 汉议
二

‘ 一燃料

少丫
正激波

斜激波

肠

口卜白‘

巨

口 白

匕卜‘

火焰稳定器

发动机外壳

图 冲压发动机结构示意图

由于飞行马赫数较高时
,

气流总
、

静压比增大
,

燃烧室内气压可能升高到结构难以承受的程度 随着

高度增加
,

大气压力下降速率很快
,

只要稍为增加飞

行高度
,

这种困难就可克服

通过多重斜激波使高超声速气流减速
,

总压损失

较小 由于斜激波后气流可 以是超声速流或亚声速

流
,

因此高超声速流可采用多重斜激波减速为超

声速流
,

也可以减速为亚声速流 原则上
,

无论是超

燃冲压发动机还是亚燃冲压发动机都可以采用多重

斜激波将高超声速流减速
,

降低总压损失 当然相同

的高超声速流减速至亚声速较之减速为超声速
,

总压

损失会有所增加
,

但这不致成为阻挡亚燃冲压发动机
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用于高超声速飞行的难以逾越的障碍

气流总沮对冲压发动机推力的影晌

冲压发动机的燃料大多为氢或碳氢化合物
,

燃气

中含有 种元素 碳
、

氢
、

氧和氮 假如燃烧不伴有
解离

,

则燃烧产物基本上由二氧化碳
、

水蒸汽

和氮 组成 图 为一个大气压下二氧化碳
和水蒸汽 的平衡组分随温度变化曲线

从图 可以看到 当温度高于 沪 时
,

二氧化碳

和水蒸汽开始解离
,

出现一氧化碳
、

经基
、

原子态氧 和氢
、

分子态氧 和氢 和

分子解离度随温度上升而不断增加 当温度超
过

,

和 分子 ’乎全部分别解离为
、

和 因为解离是一种吸热过程
,

它将使燃
烧化学能转化为可对外作功的热能的量减少

岁五卞冲礴却

。

,, 尸洲一 二知

,,,,,,

娇娇
舀舀

莎莎飞飞飞

,, ‘‘

一 。。

侧侧侧
丫丫

产口口

泛泛泛丛丛

岁公余冲班钟

“ “

图 二氧化碳 和水蒸汽 的解离与沮度的关系

气流总温随飞行马赫数增加而升高
,

燃料与高温

空气混合燃烧生成物中的解离组分也随空气温度上

升而增高 图 绘出燃烧室在一个大气压条件下
,

化

学当量氢与不同马赫数来流混合后等压燃烧产生的

燃气温度
、

以及燃气温度与气流总温差 一

平衡计算曲线 若飞行器在大气温度最低的同温层

, 飞行
,

当飞行马赫数为 时
,

气流总温
,

燃烧升温
“ ,

燃气温度达到
,

,

按图 给出的数据
,

约有 的 分子被解离

在实际过程中
,

燃料与来流中的氧气难以达到化学

当量比
,

加上散热损失
,

燃气温度以及解离度要低

一些 因此飞行马赫数低于 时
,

解离对发动机推

力影响还不明显 当飞行马赫数进一步升高
,

解离

影响逐渐显现 当飞行马赫数达到
,

气流总温升至
,

燃气温度接近
,

的 分子

被解离
,

燃烧升温降为 ” ,

表明燃烧化学能

相当部分不能转换为热能 当飞行马赫数升至
,

气

流总温高达 沪
,

超过马赫数 时的燃气温度 燃

烧升温降低到不足
” ,

但燃烧产物中
,

超过

的 分子被解离
,

表明燃烧化学能只有少量转化

为热能
,

绝大部分转换为解离能 解离度与气体压力

有关 当燃气压力增高
,

解离度会有所下降 但在高

马赫数飞行 条件下
,

解离影响总是非常明显

在高飞行马赫数条件下
,

流入燃烧室的大气温

度升得很高
,

使燃料与空气混合燃烧释放的化学能

相当部分甚至大部分转换为解离能 这些解离能在

长度受限的尾喷管膨胀过程中难以释放出来转化为

推力
,

导致冲压发动机随着飞行马赫数增加其推力

急剧下降 形成吸气推进的
“

高超声障
”

,

苗爵

图 燃气温度与气流总沮差与飞行马赫数关系

“超声速燃烧 ”

如前所述
“

高超声障
”

是 由燃烧室 内空气温
度过高引起的 合乎逻辑的克服它的办法就是降低
空气温度 如果使高超声速来流只降至超声速

,

而非低亚声速进入燃烧室
,

则燃烧室内空气温度将
降低 例如在温度 二 的大气中飞行

,

当飞
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行马赫数 时
,

降至低速时气流温度高达
若将气流马赫数仅降至 、

,

温
度只有 、 相当于飞行马赫数

、 时降至低速时燃烧室内空气温度 在
这种条件下

,

解离现象对发动机推力影响将大大降
低

燃烧室内气流为超声速的冲压发动机
,

称为超燃

冲压发动机 相应地气流速度为亚声速 一般为低亚

声速 的称为亚燃冲压发动机 从图 ’可以看到

当飞行马赫数大于
,

超燃冲压发动机的比冲较亚燃

冲压发动机高 这种
“

超声速燃烧
”

的思路很巧妙
,

是引人入胜的解决
“

高超声障
”

的途径 长期以来
,

国际上广泛地开展了有关研究工作 然而经过半个

多世纪的努力
,

人们仍然未能将
“

超声速燃烧
”

冲压

发动机付诸实用 阻碍超燃冲压发动机实用化的问题

是多方面的
,

但其中的关键性难点为推力不足 导致

推力小的影响因素大致可分为两类 一类与燃烧直接

有关 另一类是燃烧过程中
,

如何始终保持气流为超

声速状态

烧释放热量会升高局部气流温度和压力
,

降低气流速

度
、

马赫数和滞止压力 ’,‘ 超声速气流中火焰双

移不定
,

在燃烧过程中
,

可能在超声速流内镶嵌亚声

速区 反压梯度的出现还会形成与底部回流相似的回

流区 实验已观察到这种流场结构

与燃烧直接有关的问题早就引起人们的关注并

开展了广泛的研究 经过多年工作
,

已取得显著的进

展 而始终保持超声速流场的有关问题还没有得到足

够的重视 例如 超燃发动机燃烧室内是否确实是超

声速流场的诊断以及解决与混合
、

点火等有关的技

术难点时是否充分关注可能使超声速流转抉为亚声

速流等

一旦燃烧室内超声速流变成亚声速
,

则
“

超声速

燃烧
”

的优点将丧失殆尽 即便形成超
、

亚声速混合

流或形成回流区
,

也将使发动机推力明显下降 这些

与
“

超声速燃烧
”

有关的气体动力学问题既复杂又困

难
,

却是必须面对的

图 喷气发动机 氢 的比冲

与燃烧直接有关的问题

虽然燃烧室内气流的马赫数并不太高
,

但由于静

温高
,

气流速度仍很高 超燃冲压发动机燃烧室长度

有限 因此气流在燃烧室内停留时间短促
,

一般只有

数毫秒 流速高和停留时间短是超声速气流中进行燃

烧出现各种困难的根源 这些困难包括 由于气流在

燃烧室内停留时间很短
,

燃料与气流的混合不均匀
,

使燃料难以完全燃烧 停留时间短
,

着火困难
,

当其

小于碳氢燃料点火延迟时间时
,

需采用特别措施才能

点火 气流速度远远超过由热传导和扩散效应控制的

火焰传播速度
,

难以形成驻定的火焰阵面等

流场结构问题

燃烧过程会改变超声速流场结构
,

从而严重影

响发动机性能 【”一‘ 甚至在膨胀流中
,

由于喷入燃

料和燃烧放热
,

超声速流都有可能变成亚声速流 燃

克服 “高超声障” 的新途径
“

超声速燃烧
”

的特色为将气流由高超声速降至

超声速
,

而非通常的将来流减速至低速 高速气流的

巨大动能只有部分转换为热能
,

使进入燃烧室的气

流温度下降 减轻因空气温度过高引起的燃气的解

离度
,

减少燃烧化学能转化为解离能
,

从而降低发动

机推力损失 然而半个多世纪超燃冲压发动机研制历

程显示 要达到实用化目标
,

仍有重大的难点需要继

续攻关

由于化学能在解离过程中基本上未被耗散掉
,

只要解离组分在膨胀过程中能够复合
,

仍可对外作

功 图 示出冲压发动机燃烧室总压为

条件下
,

尾喷管内流动为平衡或冻结两种

状态下氢燃料的比冲随飞行马赫数变化曲线 ‘ , ‘司

尾喷管出口处气流温度相当低
,

该处气流达到化学

平衡
,

表示燃气解离组分已充分复合
,

从图 可以看

到 燃气中解离组分复合后的比冲明显高出冻结流

如果燃烧室压力降低
,

两者的差距还会加大

为了多途径突破吸气推进的
“

高超声障
” ,

提出

不同于
“

超声速燃烧
”

的另一种思路 不改变亚燃冲

压发动机吸气和燃烧方式
,

容忍进入燃烧室的气流高

温以及燃气解离程度 而是采取措施促使燃气中的解

离组分在膨胀过程中复合
,

释放解离能对外作功
,

增

大冲压发动机推力

催化具有增快化学反应速率的作用 提出采用催

化措施增加解离组分的复合反应速率
,

促进解离组分

在尾喷管膨胀降温时快速复合
,

以增大冲压发动机在

高超声速范围内的推力 此外
,

尾喷管设计得当
,

也

能促进解离组分的复合 一‘
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平衡
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图 平衡流与冻结流比冲

结束语

多年前
,

出现了
“

声障
”

难题 气体动力学家

首先弄清楚
“

声障
”

的实质
,

并参加喷气推进机的创

造与发展 短期内
“

声障
”

便被突破
,

人类实现了超

声速飞行 类比
“

声障
”

本文第一作者将妨碍吸气推

进高超声速飞行的关键难点定名为
“

高超声障
” ,

遵

循克服
“

声障
”

的成功经验
,

首先揭示
“

高超声障
”

的实质为 在高超声速范围内
,

流入燃烧室的来流温

度升得很高
,

使燃烧释放的化学能相当部分甚至大部

分转换为解离能 这些解离能在长度受限的尾喷管膨

胀过程中难以充分释放出来转化为推力
,

导致冲压发

动机随着飞行马赫数增加其推力急剧下降 按此提出

对冲压发动机燃气进行催化
,

促进解离组分在尾喷管

膨胀过程中快速复合
,

以增大冲压发动机的推力 使

亚燃冲压发动机也能适应高超声速飞行的要求
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