
全国流体力学青年研讨会论文集

:

高超声速推进技术的发展前景

张新宇 陈立红

(中国科学院力学研究所
,

高温气体动力学开放实验室
,

北京 10 0 0 80)

摘 要
:

高超声速技术是 21 世纪发展我国军事国防以及航空航天高科技必不可少的科研领域
。

当前
,

国家将大力发展高超声速技术己成定局
,

有关的基础设施
、

关键性技术
、

部件与整机的

研究等在未来十年将有较大的发展
。

高超声速技术是一门跨学科的尖端科学与技术
,

范围广
、

难度大
。

本文介绍国际上高超声速技术发展状况
,

讨论我国对该技术的需求情况以及急需开展

的研究工作
。

同时
,

介绍作者有关这方面的想法和研究计划
。
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目前
,

火箭基本上可以说是航大技术的代名词
。

但用于火箭需要自身携带燃料和氧化剂
,

这就大

人地限制了它的有效荷载
,

同时也使它的比冲局限于较低的水平
。

再加上运载火箭难 以回收和重复使

用
,

使火箭的发射费用一直居高不下
。

因此在高超声速技术的发展当中
,

吸气式发动机再次受到关注
。

由于吸气式发动机在大气层中飞行时吸入空气与 自带的燃料燃烧产生推力
,

所以不需要携带氧化剂
,

这样可 以大幅度提高有效荷载
。

不仅在入轨发射中体现其优越性
,

而且也在高超声速飞机和其它高超

声速巡航武器等应用方面也日益受到重视
。

我国的火箭技术
,

在国家的支持和科技 L作者的努力下
,

在国际上已
, ‘.

‘

有一席之地
。

近地轨道与

转移轨道发射能力分别可达 10 吨和 5 吨
。

加上费用方面的优势
,

在国际上拥有一定的商用市场
。

但在

吸气式发动机的研究方面
,

与火箭技术相比存在着较大的差距
,

相关技术基础也较为薄弱
。

为了适应

国际上航空航大技术以及相关军事技术发展的大环境
,

有必要了解和掌握国际上的发展现状及发展趋

势
,

制定我国独立的发展战略规划
。

1 国际上高超声速技术的发展与动态

高超声速技术的关键之一是推进技术
,

而高超声速推进技术的关键是超声速燃烧
。

这方面的研究
I

一

作是在冷战时期的 5 0 年代初
,

以美苏的军备竞赛和竞争制空权而拉开序幕的
‘” 。

随后一些发达国家

和军事大国也先后开始 了各白的研究 [ 作
。

由于高超声速技术与军事国防有着极为密切的关系
,

所 以

其研究内容大多属于国家机密
,

最新研究成果难 以公诸于世
。

因此各国需要建立 自己的研究系统
,

开

展技术积累
。

1
.

1 美国

50 ~ 60 年代是美国开展高超声速研究工作的第一个高峰期
。

在完成了 X 系列超声速机 (X1 ~ x5 )

的研制后
,

开始了以 X巧 为代表的高超声速机的研究工作
。

这个以火箭发动机为动力
、

导弹外形的高

超声速飞行器
,

在 59 一68
.

年之间共进行 了 199 次飞行实验
,

最高马赫数达到 了 6
.

7
,

获得了大量气动
、

材料结构
、

控制以及高速/ 高高度
一

「生理状况等重要基础数据
。

由于研究工作中遇到大量的困难和当时

科技发展的局限性
,

60 年代后期研究工作渐渐步入低谷
,

由飞行实验转化为地面实验
。

在这一时期 NAS A

等建造了一批大型高超声速地面实验装置
。

进入 80 年代后
,

美国提出了 X一30 计划
,

以开发可重复使

用的低造价单级入轨航天飞机再次在国际上掀起了高超声速研究的浪潮
。

在 86 年上马的 NAS P计划的

巨额支持下
,

推出以 X3 3
、

x 3 4 为代表的演示机
,

试图将过去的将每公斤送入地球轨道的费用从 1一 2

万美元降低到 l~ 2 千美元
。

在研制演示机的同时也改进和新建了一批大型高烩实验设备
,

使研究工作

获得了实质性的进展
‘, 3 , 。

NAsP 计AjJ 结束后
,

美国又推出了 Hyp e r 一 x
、

Hy一T e e h
、

RBee
、

ven t u r e s t a r

等计划
,

重新提出积极使用吸气式冲压 /超燃冲压发动机以及与火箭发动机的组合推进系统
,

加速了超

燃及冲压发动机的研究步伐
‘, ‘, 。

白年初以来
,

美国 《航空周刊》上连续刊登了几篇有关超燃冲压发动

机研究及发展的报告
‘, ’0) 。

这种在短时间内人量渲染同一内容的报道是不很常见的
。

采用超燃冲压发动
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机为动力的 X43 于今年首次进行马赫数 7 的试 妞
,

但 由于火箭失控而导致失败
,

但 NAS A表示将很快进

行下一次试飞
。

美国空军止在执行的 HySET (Hyd r o e a r b o n Sc r a m je t En g in e T e c hn o lo g y)计划
,

其主

攻 目标是研发马赫数 4 一 8 的碳氢燃料巡航导弹
。

报告称他们 己通过
“ B a r bot a g e ”

技术解决了马赫数

8 以下 JP7 航空煤油的超燃问题
,

但具体技术细节以及最新进展情况未作详细介绍
。

这足以看出碳氢

燃料超燃研究的敏感性
。

不仅军方重视碳氢燃料
,

NASA 也丝毫没有怠慢
。

虽然 X一 43 A 使用的是氢燃

料
,

X一 4 3 B 计划 以 RBCC 或者 TBCC 为动力
,

但 X一 4 3C 己确定为碳氢燃料
。

在未来的 20 年之内
,

美国计划完成以 RBCC 为动力
、

水平起降完全重复使用的先进天地往返运输

系统
,

将发射费用降低到 10 0~ 2 00 美元 / 公斤
。

高超声速战略飞机将在十儿分钟内到达世界任何地方
。

1
.

2 俄罗斯

在高超声速技术方面
,

俄罗斯始终处于与美国争占鳌头的地位
。

在过去的 40 年中
,

俄罗斯建造了

一人批实验 设备
,

进行了人量地面以及飞行实验
。

近年推出的 Ore l 计划 日的在于研究重复使用先进天

地往返系统的选择方案
,

以及飞行器结构
、

材料
、

发动机等关键技术
。

提出了采用 ¹ 驮运飞机空中发

射
; º第一级吸气

、

第二级火箭发动机
; » RBCC 为动力等推进方式的单级或两级重复使用运载器的实

行方案
。

由于经济情况的限制
,

俄罗斯开始与法国
、

德国及美国等联合开展研究
_

L作
‘” ’。 9 8 年俄罗斯 CI AM

首次进行了双模态冲压发动机的飞行实验
。

发动机挂载在改良型 SA一5 导弹顶部
, 一

吃行条件为在马赫 3~

6十
。

发动机在最人马赫 6
.

4 条件下获得了推力数据
。

1
,

3 欧洲

以英
、

法
、

德等国为代表的欧洲国家
,

在 80 年代走向高超声速研究的高峰期
,

提出了一些研制空

大 吃机新方案
‘’z ’匀 。

其中具有代表性的是 H。 t。1 计划
。

它采用吸气式与火箭的组合式发动机
,

在吸气

式发动机加速到马赫数 5 以上后
,

再用火箭发动机推出大气层
。

其近地轨道运载能力可达 6~ 7 吨
,

经

改良后预计最大可达 12 吨
。

另外一个具有代表性的是 San g a r
计划

。

它是一个二级重复使用运载器
。

第一级推进器是液氢涡轮冲压发动机
,

可把运载器加速到马赫数 6
.

6
。

然后 由第二级 的火箭发动机推

入轨道
。

在高空 36 公里处一
、

二级分离后
,

第一级飞回地面
。

第二级完成任务后考滑翔返回地面
。

90 年代中期
,

欧洲义制定 了 FES T IP 计划
,

旨在通过对多个重复使用运载器方案的评估与研究
,

探索重复使用犬地往返运输系统的可行性和大幅度降低发射费用
、

提高商业以及科学应用前景的途径
。

经过分析和预研
,

最后确定采用垂直起飞
、

水平降落的以火箭发动机为动力的有翼单级入轨运载器为

该计划的基准方案
。

1
.

4 日本

80 年代后期
,

日本制定了 HOPE 计划
,

开发以H一 H火箭发动机为推进系统的无人重复使用天地往
返运载器

。

其目的是为了承担国际空间站日本实验仓与地面之间的货物运输任务
。

94 年对试验飞行器
OPEX进行了实际的再入实验

,

获得了热结构
、

热防护方面的数据
。

% 年义对实验机 HYFLEx 和 ALFLEx

进行了气动特性
、

制导与控制
、

材料等多方面的飞行实验
。

在下一步发展规划中
,

从计划在 20 10 年前

后完成的火箭推进单级入轨过渡到计划在 20 20 年 以后完成的以吸气 / 火箭组合发动机为动力的单级入

轨运载器
。

作为组合发动机的基础研究
,

日本航空字宙技术研究所在角田研究中心建造了可模拟飞行马赫数
4一 8 的高焙 白由射流实验装置

。

99 年完成了马赫数 8 匕行状态下超燃冲压发动机模型地面实验
,

并获

得了推力数据
“6 ” , 。

除上述发达国家外
,

以色列
、

印度
、

韩国
、

台湾等发展中国家和地区也开始或正在积极准备开始

这一领域的研究 1
.

哟
一 。

:

2 我国对高超声速技术的需求
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我国现在处在发展高超声速技术的起步阶段
,

正在制定 2 000 一2 0 2 0 年或更长期的规划
,

特别是
“

十五
” 、 “

十一五
”

计划的顶层设计
。

在超声速技术领域
,

我国已有一定的技术积累和相应的应用
。

但高超声速技术并不是超声速技术的单纯延续
,

它们之间存在着巨大的技术鸿沟
。

认清与国际先进水

平的差距
,

迅速发展我们 自己的高超声速技术是当务之急
。

天地往返运输系统涉及众多的先进技术
,

有些比较成熟
,

有些 尚未成熟
。

对于这些技术可以列出

一个很大的清单
。

但根据我国的经济实力和科技水平发展的现状
,

我们不可能每项都去做
,

实际上也

没有必要同时去做很多事情
。

现在对降低空间运输发射成本比较一致的看法是采用组合循环发动机
。

组合循环不外乎箭基组合循环 (拙CC ) 与涡轮组合循环 (TB cc ) 两大类
。

它们都离不开宽马赫数工作
的超燃冲压发动机

。

与火箭和涡轮喷气技术相比
,

宽马赫数超燃冲压发动机技术是不成熟的
。

所有
,

如果这个技术得不到突破
,

火箭与涡轮喷气技术进展的再快
,

也无法实行组合循环发动机
。

因此
,

研

究计划要有科学性
、

循序性
。

先进天地往返运输系统是一个长期的系统工程
,

它的发展过程应按照不

同技术的成熟程度
,

一步一步由低到高地进行
。

对我们来说
,

还处于基本概念与技术的可行性验证阶

段
。

以超燃冲压发动机为例
,

这种概念能否获得足够的推力
,

目前还没有一个飞行器能够给出实际证

明
。

只有得到相应的证明后
,

才能进入技术发展
、

演示
、

子系列发展
、

缩尺飞行实验
、

全尺寸实验
、

发射
、

运行等系统性的发展
。

现代高技术战争的战斗力体现于武器的突防能力
,

而突防能力的核心就是速度
。

高超声速 (5 倍

声速以上 ) 飞行的武器是美国竭尽全力研究发展的杀手铜
,

计划在下个世纪初投入使用
,

因此发展我

国高超声速技术是国家安全的重大举措
。

我国高超声速技术尤其是相关推进技术基础十分薄弱
,

如再

不抓紧发展形成威慑力量
,

就将处于被动挨打的地位
.

所以发展高超声速技术是关系国家安全的重大

决策
,

是一项长期的研究与发展计划
。

3 力学所现有研究以及未来的研究计划

3
.

1 直连式超燃试验台及研究

从 9 4 年起
,

在 863 航天高技术计划和国家自然科学重点基金的支持下
,

我们一直从事着高超声速

推进系统关键问题的基础研究工作
,

并建成了直连式超声速燃烧实验设备
,

如图 l所示
。

使用该设备已

在氢气自点火极限
、

氢/ 空气支杆排架混合和燃烧
、

碳氢 / 引导氢超燃以及壁面凹腔提高燃烧效率等方面
获得了一批成绩和初步成果

‘一动
。

根据我国国防的迫切需要
,

我们现在集中在使用碳氢燃料的超燃研究
。

一般认为
,

亚燃冲压发动

机的速度上限在马赫 5~ 6
。

对应于再高的飞行速度
,

将使用超燃冲压发动机
。

此时
,

燃烧室入口处的

气流速度将大于每秒一千米
。

而燃烧室的尺寸在米的量级
。

这就意味着燃料必须在毫秒内完成整个混

合
、

点火和燃烧过程
。

在超燃冲压发动机中
,

洪料采用自点火
,

即进入燃烧室内的高温高压气体超过

燃料的自点火极限
,

从而引嫌然料
。

每种燃料对应不同的温度上升速率
,

即不同的点火延迟时间
。

在

超燃冲压发动机的工作范围内
,

燃烧的整个时间基本是由燃料的点火

延迟时间控制的
。

一般
,

氢气的点火延迟几十到几百微秒
,

可 以满足

超燃冲压发动机在毫秒内完成燃烧的要求
。

而在相同温度下
,

碳氢燃

料的点火延迟时间要比氢高近三个数量级
,

根本不可能在毫秒内完成

燃烧
。

我们利用现有的条件
,

采用有氢附加的利用壁面凹腔的超燃燃

烧室进行碳氢燃料的超燃实验研究
。

实验采用现有航空煤油作为主燃

料
。

煤油通过壁面上的小孔垂直于主流注入模拟超音速燃烧室内
。

利

图 1 直连式超燃试验台 图 2 煤油在超音速下的雾化研究
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图 3 典型实验结果

用油压
、

掺氢和小孔将煤油雾化
,

如图 2 所示
。

在

煤油上游
,

加一股引导氢
,

以帮助煤油点火
。

试验

测试了一系列不同的燃烧室结构
、

不同的喷油压力

及孔径
、

以及不同的引导氢流量对燃烧的影响
,

典

型试验结果如图 3 所示
。

目前
,

能点燃煤油的最小

引导氢的当量含量在 0
.

02一 05 之间
。

这一很小量

的氢却大大改善了煤油在超音速下的燃烧性能
。

这

一含量在实际应用中有可能从裂解反应中获得
,

也

可直接添加到燃烧室
。

3
.

2 自由射流式高超声速推进装置研制

自由射流式高超声速推进实验装置 是用 于进行超燃冲压发动机关键技术与应用基础研究

的地面实验设施
,

它直接关系到新一代航空航天飞行器及高超声速武器的研究与发展
。

由于技

术要求高
、

设备结构复杂
,

此类设备在国际上仅为少数国家 (美
、

俄
、

法
、

日 ) 所拥有
。

自由射流式的

高烩风洞可以提供超燃冲压发动机整体模型的实验条件
。

一般在高超声速推进系统的实验研究中
,

直连

式与自由射流式是两类必要的设备
,

缺一不可
。

如图 4 所示
,

高超声速推进实验装置 由压气及储气

设施
、

空气加热器
、

超声速喷管
、

实验舱
、

引射器
、

消音塔以及控制 / 数据采集 / 监视系统组成
。

图 5 是设备及控制室的照片
。

高压气源是产生
、

‘

储存
、

提供实验空气的设施
,

由两台空气压缩机和 四个高压气罐 (4 m 3
,

额定压力 16 M Pa) 组成
。

其中一个气罐供存进入空气加热器及发动机模型的气体
,

另外三个为

一组供存储 用于引射器的空气
。

本实验装置需要使用氢气
、

氧气
、

空气
、

氮气和碳氢燃料等多种气
、

液体
。

根据不同用途共设

有 12 条供气管路
。

每条

管路由 3 个电/气动阀门

和 1 个减压阀控制
。

减压

阀控制供气量
,

电/气动

阀控制供气时间
,

并完全

由计算机程序控制
。

加热器

实验舱
引射器

消音塔
数据变送箱
加热器管道阀门架
实验舱管道阀门架
实验舱开启装置

引射器管道阀门架
控制室
压气机房

14 气瓶间

图 4 高超声速推进实验装置整体图

空 气 加热 器 是 为

了模 拟 高超 声 速 飞 行

状 态 时空 气 的 高焙 值

而设置的部件
。

飞行器

马赫 7 时的巡航高度一

般 为 2 5 一 30 k m
,

这 时顶

角 1 5
。

的飞 行 器产生

的斜 激 波 后 方 的温 度

一般为 Z0 0 0 K左右
。

因

此 在 地 面 模 拟 实验 时

需 要 把 实 验 空气 加 热

到这个温度
。

通常采用

的加热方法有蓄热器
、

电弧加热和燃烧等
,

每

种方法各有利弊
。

综合

分析考察优缺点
,

本设

备 采 用 了 再 生 冷 却 式

烧氢补氧加热方法
。

它

在 实 验 空 气 中加 入氢

(a ) 高超声速推进实验装置 (b ) 设备控制台

图 5 设备照片
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气并使之燃烧加热空气
,

空气中由燃烧消耗掉的氧气成分可通过另加氧气加以补充
。

与其它加热方法

相比
,

利用这种方法可以大大的节省投资
,

而且加热性能好
,

获得的高焙气流总温高
、

总压高
、

流量大
。

超声速喷管的作用是把由加热器加热后的空气加速到设计马赫数
,

并以自由射流的形式提供给超

燃冲压发动机实验模型
。

从流场均匀和加工方便的角度出发
,

本研究采用了二维喷管
。

喷管出 口设计成

矩形
,

面积为 18
.

7cm X 30cm
。

根据出口面积和设计马赫数可以求得自由射流流量约为 3
.

sk g /s
。

喷管的

几何结构可根据流线特征法
,

用计算机数值模拟进行辅助设计
。

实验舱是设置模型并提供高空环境的地方
。

实验舱直径 Zm 、

长 3m
,

在侧壁面设有 3 对观测

窗 (中心分别距实验舱始端 o
.

3m
、

0
.

sm
、

1
.

9耐
。

上游两对用于观察喷管实验气流和模型进气道情况
,

下游一对用于观察模型燃烧后尾喷管的排气情况
。

在实验舱上游断面设置了五个窗口
,

根据具体需要供

观察或舱内外管
、

线路连接使用
。

在实验舱两侧下面共设有八个窗口供舱内外管
、

线路连接使用
。

实验

舱上半侧面可用电动涡轮涡杆掀开 18 00
,

供实验模型搬入搬出
.

实验舱密封采用充气橡胶管
.

本装置采用一级空气引射作为设备的排气系统
,

一方面提供实验舱内的高空环境
,

另一方面排除

实验气流以及发动机模型的排气
。

引射器喷管工作压力为 3MP a
,

流量 2 5kg / s
,

设计马赫数 4. 2
,

可到

达最低压力为 4kPa
。

为降低实验噪音
,

在引射器下游设置了内径 2m 钢筋混凝土浇筑的消音塔
,

穿过屋

顶
。

在消音的同时把实验气流排出室外
。

设备供气系统以及控制气各管路的压力由 38 个数码显示压力表实时监视
。

共有 2 24 路数据采集通

道可同时采集设备管路压力
、

加热器压力/温度
、

实验舱压力
、

引射器压力
、

发动机模型壁面压力分布

与温度分布
、

测力天平的受力输出等实验数据
。

采集速度约为 224 路xl 50 组/s
。

5 路监视摄像镜头分别用 于监视实验舱内部流场 / 超燃冲压发动机模型以及设备各主要部

分
。

监视画 面显示在控制台上的 5 台监视器
,

并可记录在录像机和计算机硬盘上
。

由于 高超声速飞行器的设计为高度一体化
,

所以经机体前身及斜激波压缩
,

发动机入 口

处的马赫数一般可认为是 飞行马赫数的 0 .8 倍
.

本设备用于发动机实验
,

超音速喷管出 口处马

赫数为 5. 6
,

实际上模拟马赫 7 飞行状态的超燃冲压发动机的工作情况
。

在完成本设备调试后
,

将对第一台超燃冲压发动机模型进行实验
。

模型见图 6
,

主要参数

见表 l
。

下一步的研究包括以下几方面
。

发动机模型设置后
,

它的堵塞 比 (发动机进气道入 口与

设备喷管出 口 的面积 比 ) 直接影响 自由射流喷管的实验气流流场能否建立起来
。

图 6 中模型堵

塞 比为 2 5%
。

通过对模型设置位置
,

实验气流总温
、

总压
、

流量
,

以及实验舱压力等参数的探讨
,

研

究在不同条件下设备的起动性能
。

考虑实验时间不超过 105
,

同时从结构简单出发
,

本发动机模型采用热沉式冷却方法
,

不用水

冷
。

但采用传热性能好的紫铜作为发动机模型的材料
。

通过对进气道唇 口和模型内部受热情况的分析
,

判断模型本身的耐热性能以及水冷的必要性
。

同时研究在具有热负荷情况下
,

模型承受实验气体风压的

结构强度
。

本实验模型侧壁面沿轴向共设有 16 个静压测量孔
。

内径 1二 的导压管需从模型侧壁引到数据采集

装置
。

这样导压管必须暴露在实验气流的高温之中
,

而这样的细管是无法承受 2000 K的高温的
。

同样
,

表 1 超燃冲压发动机模型参数

图 6 超燃冲压发动机模型

进进气道道 入 口截面面 20 e m X 7 e mmm

收收收缩比比 444

楔楔楔角角 9
。。

燃燃烧室室 入 口截面面 s e m X 7 e mmm

长长长度度 60 Cmmm

尾尾喷管管 膨胀比比 1 : 777

长长长度度 so e m

}



张新宇
、

陈立 红
:

高超声速推进技术的发展前景

将来通往发动机模型的燃料供应管路也存在这个问题
。

因此
,

本研究在模型侧壁及 下方设置防热板
,

阻

l卜热气流直接接触各种与模型相连的管
、

线路以及模型支架
。

各路实验气体的压 力
、

流量
,

加热器 总温
、

总压
,

实验 舱 压力
,

引射器压力
、

流 量等设

备参数与静压 分布等模型参数同时 由数据采集系统采集并处理
。:

.

.

.

.

.

4 总结

我国现在处在发展高超声速技术的起步阶段
,

正在制定 2 0 0 0一 2 0 2 0 年或更长期的规划
,

特别是
“

十五
” 、 “

十一五
”

的顶层设计
。

现代高技术战争的战斗力体现于武器的突防能力
,

而突防能力的核

心就是速度
。

因此发展我国高超声速技术是国家安全的重大举措
。

我国高超声速技术尤其是相关推进

技术基础十分薄弱
,

如再不抓紧发展形成威慑力量
,

就将处于被动挨打的地位
。

所以发展高超声速技

术是关系国家安全的重大决策
,

是一项长期的研究与发展计划
。
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