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摘 　要 : 为了提高冲压发动机在更高速度区内的性能 ,扩展发动机的运行速度范围 ,需要在并行于发动机的

燃烧室处附加一套能量旁路系统。从能量旁路系统技术实现的角度 ,分析 AJ AX(俄罗斯学者提出的一种带

有能量旁路的冲压发动机)中能量注入方式的缺点 ,改用电弧式能量注入方式 ,形成一种新型的高超声速推进

系统 ———磁流体2电弧2冲压发动机 (M HD2Arc2Ramjet) 联合循环。热力分析表明 : M HD2Arc2Ramjet 联合循

环的单位推力与 AJ AX是相当的 ;由于前者可以在更高的温度下进行能量注入 ,其在单位推力方面是具有优

势的。最后对 M HD2Arc2Ramjet 联合循环的研究工作做了展望。
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Abstract : An energy2bypass system located parallel to combustor is applied for the performance improvement at

high flight speed and extension of flight envelop . The disadvantage of energy2reint roduction in AJ AX , pro2
posed by Russian as a special case of ranjet engine with energy2bypass system , is explored in this paper , and a

new hypersonic propulsive system named as M HD2Arc2Ramjet combined cycle is proposed , which uses arc for

energy injection. The result s of thermodynamic analysis show that the specific thrust of M HD 2Arc2Ramjet

combined cycle is equivalent to that of AJ AX , and the former is superior to the latter when energy is injected at

higher temperature in arc. The future work is listed at the end of paper.
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　　随着冲压发动机运行范围向高超声速区扩

展 ,冲压发动机在热防护方面遇到了极大的制约。

由于燃烧室中燃料和空气充分混合和稳定燃烧的

需求 ,燃烧室入口处的马赫数被限制在一定的范

围内。为了满足燃烧室入口处马赫数的限制条

件 ,高速来流要经过进气道中激波的足够压缩 ,

燃烧室入口的气流静温 (图 1 中的 2 点温度) 大

幅升高 ,不断逼近材料允许的温度极限 ,以致燃

烧室中允许的加热温升越来越少 ,加热量不断

降低 ,从而导致发动机所产生的单位推力急剧

下降 [ 1 ] 。

通过改变进气道的压缩过程来解决上面问题

是行不通的 ,因为这一过程是由激波压缩的物理

本质决定的 ,这就需要寻找新的解决问题途径。

图 1 　冲压发动机的循环温2熵图

Fig11 　Temperature2ent ropy cycle diagram of ramjet (1222

32421 : conventional ramjet ; 12222m23′23m24′21 :

AJ AX ;12222m23″23s23a24″21 :M HD2Arc2Ramjet)

　　为此 ,俄罗斯学者指出 ,为了保证燃烧室中注入足

够的能量 ,燃烧室入口处气流的总能量必须限制

在一定的范围内。当来流携带的总能量超过这一

范围时 ,就需要在燃烧室前部从高速来流的总能
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量中取出一部分来[2 ] ,相当于把发动机来流的部

分能量经过并行于燃烧室的旁路进行分流传播。

基于此思想 ,俄罗斯学者 Vladimir Fraishtadt 率

先提出了一种带有能量旁路的冲压发动机 ———

AJ AX[129 ] ,其利用置于燃烧室前、后的磁流体发

电通道和磁流体加速通道来实现工质能量与电能

之间的直接交换。磁流体发电通道在高温气流的

电离环境中实现电磁场与流场间的能量交换 ;磁

流体加速通道中的过程是上述过程的逆过程。相

关的前期研究表明[6 ] :由于流体边界层电流短路

现象的存在 ,磁流体加速通道壁面附近加热严重 ,

仍存在材料温度限制的问题 ,应用于航天领域还

需要新的技术突破。

本文在分析 AJ AX 中磁流体加速通道缺点

的基础上 ,对能量注入方式进行了新的探讨 ,提出

采用电弧式注入作为能量旁路系统的注入方式 ,

形成一种新型的高超声速推进系统 ———磁流体2
电弧2冲压发动机 (M HD2Arc2Ramjet) 联合循环 :

采用分别置于燃烧室前、后的磁流体发电通道和

电弧加热设备构成能量旁路系统。随后利用热力

学分析方法比较了 M HD2Arc2Ramjet 联合循环

与 AJ AX 间的性能 ,探讨了 M HD2Arc2Ramjet 联

合循环在克服材料的耐温限制以及发动机结构质

量方面的优势。

1 　带有能量旁路的冲压发动机

111 　冲压发动机高超声速飞行所面临的问题

为满足冲压发动机燃烧室中燃料和空气充

分混合和稳定燃烧的要求 ,燃烧室入口处的马

赫数往往被限制在一定的范围之内。这对进气

道中的压缩过程提出了明确的要求 :高速来流

在进气道中必须经过足够的压缩以满足其出口

的速度要求。表 1 给出了理想气体经过进气道

(4 道等激波角δ结构) 压缩前后的气流参数 ,其

中 t1 = 250 K , p1 = 01 472 1 ×105 Pa ,下标标注对

应图 1 标注。

从表 1 可见 ,当燃烧室入口的马赫数限于

M a2 < 2 时 , M a1 ≤8 的来流经过激波角δ= 15°的

进气道压缩后就可满足其出口速度要求 ,而对于

M a1 ≥10 的来流却要经过δ= 1615°的激波压缩

才能满足条件 ,即随着来流马赫数的提高 ,气流在

进气道中所需要进行的压缩程度是不断增加的。

而来流速度达到 M a1 = 10 时 ,气流经过进气道压

缩后出口温度已经达到了 3 070 K。燃烧室入口

气流温度越来越逼近燃烧室中的最高加热温限 ,

这就限制了可向燃烧室加入的热量 ,从而导致发

动机的单位推力急剧降低。

表 1 　不同速度来流经过进气道压缩后的气流参数

Table 1 　Comparison of condition downstream of the inlet

δ= 161 5° δ= 15°

M a1 M a2 T2/ (103 K) M a1 M a2 T2/ (103 K)

6 11 35 1141 6 1165 11 25

8 11 58 2116 8 1193 11 87

10 11 74 3107 10 2112 21 62

14 11 93 5144 14 2133 41 58

112 　解决问题的思路 :带有能量旁路的冲压发动

机

如表 1 所示 ,减小进气道的压缩程度 (例如减

小激波角)能够降低燃烧室入口处的温度 ,但其速

度却不满足限制要求。可见仅仅通过激波作用来

实现进气道中的压缩过程 ,并不能在满足上述约

束条件下保证燃烧室中注入足够的能量 ,这就需

要寻找新的解决方法 ,以克服冲压发动机在高超

声速区性能降低的难题。

既要满足燃烧室入口处速度限制的要求 ,又

要保证燃烧室中有足够的能量注入量 ,这意味着

燃烧室入口处气流的总能量 ( h + v2 / 2) 不能超过

某一上限。当更高速的来流携带的总能量过高

时 , (例如 M a1 ≥10) 就需要在燃烧室前部除完成

激波绝热压缩外 ,还需要从高速来流的总能量中

取出一部分来。这部分取出的能量源于飞行器自

身的高速运动 ,并不是“免费的”[3 ] ,这就要求以某

种方式将这部分能量绕过燃烧室返回给发动机 ,

而不是从发动机系统排出。这部分能量取出和注

入过程实现了把来流工质的部分能量在并行于燃

烧室的能量旁路中进行传递 ,故被称之为带有能

量旁路的冲压发动机。

从结构上讲 ,这种发动机存在并行于发动机

燃烧室的一个能量传递旁路 ,因此其热力循环是

和一般冲压发动机所不同的。(见图 1)

113 　带有能量旁路的冲压发动机的性能优势

20 世纪末 ,俄罗斯学者在高超声速推进系统

的热防护研究中率先提出带有能量旁路的冲压发

动机概念[ 326 ] ,立即引起了国外高超声速推进研究

的广泛关注。文献 [ 7 ]给出了带有能量旁路的冲

压发动机的性能估算曲线 ,如图 2 所示。
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图 2 　不同发动机的比冲性能比较

Fig1 2 　Comparison of specific impulses between M HD and

non2M HD cases

在速度 v1 ≥3 500 m/ s 时 ,带有能量旁路的

冲压发动机性能是具有优势的 ,这主要是因为在

燃烧室前面取出能量的同时也改变了气流流场的

分布。以往只能通过激波作用来改变流场的进气

道压缩过程 ,而今则得以和能量取出过程结合在

一起共同来发挥对流场的控制作用 ,这势必减轻

了进气道中的气流压缩程度。进气道的部件效率

是和气流的压缩程度紧密相关的[10 ] ,降低气流经

过激波的压缩程度 ,必然提高进气道的部件效率 ,

从而改善发动机的整体性能。随着来流速度的不

断提高 ,仅仅利用激波压缩作用获得的流场已不

能满足燃烧室入口处流场分布的要求 ,速度高于

5 000 m/ s 后一般冲压发动机的性能已降低到不

可接受的程度。

可见 ,带有能量旁路的冲压发动机在改善发

动机在高速区内的性能 ,扩展发动机的运行范围

方面具有明显的优势。

2 　M HD2Arc2Ramjet 联合循环的提出

211 　AJAX及其技术缺陷

要实现与空气工质进行能量交换 ,就必须考

虑工质的气动特性。随着飞行速度的提高 ,来流

经过激波压缩后的温度已达到了空气弱电离水

平[627 ] 。以 Vladimir Fraishtadt 为首的俄罗斯学

者指出可以利用电磁场来改变电离气流的流场 ,

来实现电磁场与流场间的能量转换 ,并提出一种

带有能量旁路的冲压发动机 ———AJ A X。AJ A X

发动机中利用置于燃烧室前方的磁流体发电通道

把来流的部分能量以电能的方式取出 ,这部分能量

绕过燃烧室后在磁流体加速通道中回注给气流。

AJ AX 的实现取决于能量旁路系统高效、可

靠地工作。其能量输出技术 ———磁流体发电技术

在 20 世纪已得到了广泛研究 ,获得了大量的技术

理论和经验可供参考[11 ] ;而能量输入技术 ———磁

流体加速技术还需要进一步深入的研究。前期的

理论分析和实验研究表明[ 6 ] :磁流体加速通道中

存在流体边界层电流短路现象 ,这使得材料温限

问题更显突出。具体分析为 :由于受到高超声速

流动中黏性边界层的影响 ,磁流体加速通道近壁

面处的流体速度较小 ,流体切割磁力线产生的反

电动势明显小于中心流场 ,边界层内的电流密度

较大 ,发热量大 ,温升高。(如图 3 所示)这种现象

被称为流体边界层电流短路 ( elect rical current

leaks t hrough t he boundary layer) ,亦称之为哈

特曼效应 ( Hart mann Effect ) [12 ] 。哈特曼效应的

存在使得加速通道的截面上温升最剧烈处发生于

壁面附近。出于通道壁面的安全考虑 ,磁流体加

速通道中心流区的大部分气流的温升不能到达最

高温限 (图 1 中过程 3′→3m) ,从而降低了燃烧室

出口的最高温度 (图 1 中 3′点温度) ,没有有效地

扩宽燃烧室中的加热温升 ,限制了燃烧室中的允

许加热量 ,进而影响了发动机性能的提高。

图 3 　哈特曼效应示意图

Fig13 　Schematic diagram of Hart mann effect

分析黏性边界层在电磁场下的流动特性是实

现磁流体加速技术的理论关键 ,这还需要大量的

突破性的工作。与此同时 ,探讨新的能量输入方

式 ,与磁流体发电通道一起构成能量旁路系统 ,也

是一种有意义的尝试。

212 　用于高超声速推进的 MHD2Arc2Ramjet 联

合循环

　　利用电磁场作用于电离工质来实现工质热

力学内能的增加 ,是磁流体加速通道的电能利
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用方式 ;利用置于来流中心的电弧阴极和阳极

喷管之间的电弧加热高速的气流 ,随后通过喷

管膨胀来获得所需的推进功 ,则是电能利用的

另一种方式。

电弧式能量注入作为较成熟的技术 ,在民用、

航天电推进中已广泛应用[13217 ] 。关于电弧式能量

注入的前期分析表明[14 ] :电弧弧柱的中心温度高

达 20 000 K ,弧柱边缘 (壁面附近) 的温度却不超

过 2 000 K。这就能在保证壁面温度处于材料耐

温和冷却限制范围的前提下 ,大部分气流在电弧

弧柱加热区内获得更高的温度 ,使加热截面的平

均温度 (图 1 中 3a 点温度)超过了最高温限 ,即电

弧式注入实际上可在更高温度下实现能量的注

入。同时电弧式注入的工作并不受气流电离程度

的影响 ,气流通过燃烧抵达最高温限后可先经历

一段膨胀过程 ,再在电弧区中获得能量的回注 (图

1 中的过程 2m →3″→3s →3a) 。另外从部件结构

的角度 ,磁流体加速通道的附属超导线圈和低温

维持系统的质量较大[18220 ] ,而电弧式注入充分利

用喷管作为电弧的阳极 ,额外的阴极和附属电路

的质量则很小。相对来说 ,电弧式能量注入的结

构简单 ,质量较轻。

本文提出采用电弧式能量注入方式 ,形成一

种新型的高超声速推进系统 ———M HD 2Arc2
Ramjet 联合循环。高速来流在经过前体压缩后

已具有很高的温度 ,部分气体已发生电离 ;为保证

气流具有足够的电离度以维持磁流体发电通道的

有效工作 ,可以在来流中加入低电离电位的碱金

属元素以加强电离或采用非平衡电离的方式 ;电

离的气流进入到磁流体发电通道中 ,受电磁场作

用使气流流场发生改变 ,所携带的部分能量转变

为电能输出 ;具有较低温度和较小马赫数的气流

进入燃烧室中和燃料混合、燃烧、部分膨胀 ,随后

利用置于尾喷管中的电弧对气流进行加热并膨

胀、加速。这就是 M HD2Arc2Ramjet 联合循环的

基本原理。(参见图 1 中的循环 12222m23″23s23a2
4″21)

为了提高发动机的变工况适应性 ,在尾喷管

中可采用从前到后布置多个电弧的方法来进行

能量的注入。随着来流状态的变化 ,调节能量

旁路系统的能量取出率 ,转化的电能在尾喷管

的不同位置以不同的能量比率进行注入 ,从而

改变气流在喷管中的膨胀状态和发动机的性

能。这为发动机在宽范围内的性能优化增加了

调控自由度。

3 　M HD 2Arc2Ramjet 联合循环与 AJ AX

间的性能比较

前面讨论了 M HD2Arc2Ramjet 联合循环中

的能量注入方式 ———电弧式 ,与 AJ AX 中的能量

注入方式 ———电磁式在能量利用以及发动机热力

循环方面的不同 ,这些必然导致 2 种发动机性能

产生差异。下面将在燃烧室出口以前发动机结

构、部件性能以及来流状态均相同的情况下 ,对

M HD2Arc2Ramjet 联合循环与 AJ A X 性能进行

比较。

文献[ 21 ]进行了理想情况上述 2 种发动机的

热力学建模分析 ,建模过程依赖于以下假设条件

(理想情况下 2 种发动机的热力循环如图 4 所

示) :

图 4 　带有能量旁路的冲压发动机的循环温2熵图

Fig1 4 　Temperature2ent ropy cycle diagram of ramjet wit h

energy2bypass system (12222m2323m2421 :AJ AX ;1222

2m2323s23a24′21 :M HD2Arc2Ramjet)

(1) 工质为理想气体。

(2) 发动机来流在进气道中进行等激波角的

4 道绝热压缩过程。

(3) 忽略由于燃料注入所引起的质量增加以

及由于摩擦和热损失所引起的动量降低 ,即假设

燃烧过程中压力、速度恒定 ( p = const . , v =

const . ) 。

(4) 尾喷管中进行理想的膨胀过程 ,不考虑

膨胀中的耗散。这是因为膨胀的非理想效应对尾

喷管部件效率的影响对于 2 种发动机是相同的。

(5) 磁流体发电通道和磁流体加速通道中气

流动能和电能之间的转换均在等温条件下进行 ,

发电环路中内阻产生的热量导致此过程出现熵

增[21222 ] 。
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(6) 电弧式能量注入过程相当于燃烧室中的

能量注入过程。

根据能量守恒原理可得

对于 AJ AX ,

N g + ( h3 - h4 ) =
v2

4

2
-

v2
3

2
(1)

对于 M HD2Arc2Ramjet 联合循环 ,

N g + ( h3 - h4′) =
v2

4′

2
-

v2
3

2
(2)

式中 : N g 为磁流体发电通道中取出的电能 ; h , v

分别为气流的静焓、速度 ;下标对应于图 4 标注。

在磁流体加速通道中 ,内阻消耗的电能转化

为热 ,导致过程出现熵增 ,其熵增可表示为

ΔS323m =
(1 - ηea )

Tlim
N g (3)

式中 :ηea为磁流体加速通道的电效率 ,等于加速

通道的负载与整个电流环路中总负载的比值 ,

(ηea ∈[0 ,1 ]) 其值反映了加速通道的电能利用效

率 ; Tlim为材料的耐温和冷却极限温度。

电弧式能量注入首先需要把电能转化为热

能 ,这一过程必然产生熵增 ,其熵增可表示为

ΔS3s23a =
N g

�T
(4)

式中 : �T 为电弧式能量注入过程的平均吸热温度。

当电弧式能量注入加热气流达到材料允许的

最高温限 (图 4 中的过程 3s →3a) ,即两种能量输

入过程的最高温度相等时 , �T < Tlim 。由式 (3) 、式

(4) 可推得ΔS323m <ΔS3s23a 。

从图 4 中可以发现 ,电弧式能量注入过程的

熵增相对较大意味着 4′点位于 4 点的右侧 ,明显

地 ,

h3 - h4 > h3 - h4′ (5)

　　联立式 (1) 、式 (2) 和式 (5) 可得 , v4 > v4′。根

据发动机单位推力的定义 Fsp =
F

m
· = vex - vi ( vi ,

vex分别为发动机入口和出口处的速度) ,可得 ,理

想情况下 , AJ A X 的单位推力高于 M HD 2Arc2
Ramjet 联合循环 ,这是因为磁流体加速过程是实

现电能向工质动能的直接转化 ,过程中几乎没有

能量品质的损失 ;而电弧加热是把电能首先转化

为热能 ,然后再向动能转化 ,其能量品质的降低则

是必然的。由发动机性能的 分析方法[23225 ] 可

知 ,此条件下 AJ A X 的单位推力肯定要高于

M HD2Arc2Ramjet 联合循环。

文献 [6 , 22 ]中分析指出 :这 2 种发动机的能

量回注过程中最高温度之间存在明显的差异。

AJ A X 发动机中哈特曼效应的存在使得磁流体加

速通道的截面上温升最剧烈处发生于壁面附近 ,

这就使得加速通道中心流区的大部分气流的温升

不能到达最高温限 (图 1 中过程 3′→3m) ,以满足

壁面温度限制的要求 ; M HD2Arc2Ramjet 联合循

环中由于电弧弧柱的中心温度可高达 20 000 K,弧

柱边缘 (壁面附近)的温度却不超过 2 000 K[14 ] ,这

就能在保证壁面 (弧柱边缘) 温度处于材料耐温和

冷却限制范围的前提下 ,大部分气流在电弧弧柱

加热区内获得更高的温度 ,使加热截面的平均温

度 (图 1 中 3a 点温度 ,或者图 4 中的 3a′点温度)

超过了最高温限。考虑到 2 种注入方式中最高温

度的不同 ,仍利用上面的热力分析模型计算发动

机在理想情况下的单位推力如表 2 所示 ,其中来

流 v1 = 2 436 m/ s , t1 = 23013 K , p1 = 112 ×103

Pa ,进气道中 4 道压缩过程的激波角均为δ= 15°,

磁流体发电通道的电效率ηeg = 018 ,磁流体加速

通道的电效率ηea = 018 , Tmax 为能量输入过程中

的最高温度。

表 2 结果表明 :2 种带有能量旁路的冲压发

动机的单位推力相对于传统冲压发动机而言均具

有明显的优势。在能量输入过程中最高温度相等

的情况下 ( Tmax = 3 500 K) , AJ A X 的单位推力是

高于 M HD2Arc2Ramjet 联合循环的 , 但数值差

别并不是很大。考虑到磁流体加速通道中气流的

温升不能到达最高温限 ,而电弧式注入能够超出

温限来实现能量注入 , M HD2Arc2Ramjet 联合循

环的单位推力相对于 AJ A X 是占优的。同样的

结论也适合发动机比冲性能的比较。这正是

M HD2Arc2Ramjet 联合循环的优势所在。

表 2 　能量注入过程中最高温度对发动机性能的影响

Table 2 　Effects of maximum temperature in the energy2

reintroduction process on the engine performance

Tmax/ (103 K) Fsp / ( m ·s - 1) I sp / (103 s)

Ramjet 31 50 3031 03 21 67

AJ AX
31 20 3501 54 21 70

31 50 4401 12 21 80

M HD2Arc2

Ramjet

31 50 4351 60 21 78

41 50 441 684 21 85

61 00 4561 04 21 91

4 　结 　论

对带有能量旁路系统的冲压发动机中能量回

注方式进行了有意义的探讨 ,提出采用电弧加热
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设备作为能量回注部件 ,与磁流体发电通道一起

构成能量旁路系统 ,构成一个新的高超声速推进

系统 ———M HD 2Arc2Ramjet 联合循环。热力学

分析表明 : M HD2Arc2Ramjet 联合循环的单位推

力与 AJ AX 是相当的 ;考虑到前者可以在更高的

温度下进行能量的注入 ,因此其在单位推力性能

方面具有优势。评估 M HD2Arc2Ramjet 联合循

环的技术可行性 ,分析能量旁路系统的实际特性

和发动机的性能潜力对该循环的实现具有重要意

义 ,这也是以后工作的主要内容。

M HD2Arc2Ramjet 联合循环在走向高超声

速推进应用中 ,还需要开展大量的工作 :

(1) M HD2Arc2Ramjet 联合循环的关键在于

高超声速流动环境中磁流体发电和电弧式注入设

备的高效、可靠运行 ,深入分析磁流体发电和电弧

式注入技术的特殊性和技术可行性 ,例如电弧电

极的布置、阳极的保护、高速流动中电弧的点燃及

稳定、磁流体发电和电弧式注入设备的运行保障

等 ,是 M HD 2Arc2Ramjet 联合循环走向应用的

关键。

(2) 考虑磁流体发电和电弧式能量注入设备

在高超声速流动中的实际特性 , 分析并评估

M HD2Arc2Ramjet 联合循环发动机的性能潜力 ,

考察能量旁路系统对于发动机其他部件工作的影

响程度 ,是 M HD2Arc2Ramjet 联合循环走向航天

推进应用中的重要一步。

(3) 多级式电弧注入为发动机性能的优化提

供了更多的自由度 ,有必要对多级电弧注入的特

性进行深入分析。
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