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编译：宁建华

中国航天科技集团公司第六研究院十一所

摘要：介绍了MIT以MEMs系统为基础正在研制的燃气涡轮机、涡轮发生器和火箭发动机

的进展情况。由于采用半导体工艺技术批量生产，所以这些发动机以常规、全尺寸发动机能量

密度相同的微型高速旋转机械为基础。微型燃气涡轮设计为在109／h Hz燃料消耗的情况下可产

生10～20w电能或0．05～0．1N推力、直径为1cm、厚度为3咖的sic热机。后来研制的采用烃

燃料的热机可产生100w电能。相同尺寸的液体双组元火箭发动机可产生大于13．3N的推力，火

箭发动机与涡轮泵和控制阀集成在同一芯片上。由分析和试验可知，该微型热机是可行的，这

些装置创立了推进技术、流体控制和袖珍能量发生器的新概念。 ．
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1 引言

目前普遍认为以尽可能大的单元生产能量是

十分经济的，电厂集中生产上兆瓦的电能(涡轮

机可产生100Mw能量)，然后传输至各个用户。

以微电子机械系统(MEMS)半导体加工方法为

基础的制造技术的出现改变了这种模式。在此我

们提出了与目前最好的全尺寸热机能量密度等效

的，由热、电、机械能表征的新的一种MEMS装

置、MEMS能量系统或动力MEMS，亚厘米尺寸

量级的系统可产生10～100w能量。在经典热力

循环(布雷顿、兰金循环等)基础上，这些装置

与常规全尺寸热机有很多不同，但性能是等效的。

这些微热机在移动能源、推进发动机、边界层和

环流控制以及电子学和人们生活中的制冷器中有

着广泛的应用。MEMS能量系统为能量和推进领

域创新开创了新的技术途径。

微热机概念是以高温非金属材料如SiC的微

机械制造为基础。目前微机械技术主要使用光刻

制作精细二维结构，然后采用刻蚀或蒸发淀积形

成柱状结构。采用多层晶片可制作很复杂的三维

装置(目前lO～20层较多)。与热机相关的制造

方法的特点是：结构精度非常高(亚微米级)、大

量相同单元的并行加工(可降低单元成本)以及

机械、电子单元同时加工。与传统加工方法不同，

复杂结构(至少是平面结构)的微机械加工很少

出现质量问题。正如大家所知，MEMS技术使循

复杂微电子机械装置加工成本很低。此外，通列

在难熔材料和工程上应用MEMS技术，就有可毹
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实现与大型热机具有相同比功率的微热机，也许 化学反应时间(恒定)、可实现的电场强度(常规

每单位能量输出的成本相同。 热机的大)、制造局限性(主要受目前给定的微加

MEMs能量系统的实现意味着在微机械和流 工工艺二维、平面结构所限)。

体动力学、结构力学、轴承和转子动力学、燃烧 在像燃气涡轮机一样复杂的装置中有许多热

以及电机设计传统机电工程学科面临着新的挑 力和结构设计选择。这些选择包括：加工方案、

战。本文叙述了动力MEMS面临的技术挑战，提 结构设计、热传导、流体力学以及电性能。假定

出了应对这些挑战的有效方法，介绍了MIT在该 高能量密度MEMs热机研究的主要目标物理上已

领域所做的工作，并讨论了微热机的应用前景。 经实现，那么所采用的设计准则要使第一台热机

2微型燃气涡轮机

2．1热动力学和尺寸

热力系统包括许多技术学科。当系统组件设

计受流体、结构力学、材料、电性能和加工因素

影响时，整个系统的设计由热动力学决定。因为

微组件机电设计的物理局限性与常规尺寸的不

同，所以组件和系统的最佳设计也不同。目前常

用的许多稳定热力系统都是由布雷顿(空气)循

环或兰金(蒸气)循环的演变而来，而非稳定热

机是以四冲程、狄塞尔和斯特令循环为基础的。

选择布雷顿动力循环(燃气涡轮)用于最初研究

是基于能量密度、加工的简单性、验证的简易性、

高效率以及热的非均质性考虑的。

一台常用的微燃气涡轮机由压缩机、燃烧室

和驱动压缩机的涡轮(由排出的燃气驱动)组成，

它像电动机一样来驱动机器，排气流中的剩余焓

产生推力。空气入口端直径lm的常规燃气涡轮可

产生100Mw量级的能量。如果每单位空气流的能

量保持不变，那么当该装置尺寸缩小为毫米量级

时，可产生数十瓦的能量。当采用旋转机械时，

该能量密度意味着燃烧室出口温度将达到1300～

1700K；转子线速度达到300～600111／s，因此旋转

结构离心应力将会达到几百MPa(流体和电机的

能量密度像转子材料的离心应力一样，与速度平

方成正比)；低摩擦轴承；旋转和静止部件间几何

公差和间隙小(阻止流体泄漏，大型热机中的间

隙保持在直径的1／2000)；热冷部件的热隔离。

在微热机和常规热机中这些热力考虑是不同

的。影响组件设计的物理学和力学随着尺寸而变

化，所以最佳设计也不同。这些区别主要是：流

体粘滞阻力(常规热机的大)、有效材料强度(常

规热机的大)、表面积一体积比(常规热机的大)，

及其性能尽可能简单。例如，增加一个将热量由

涡轮出口传导至压缩机排出液体中的热交换器

(所谓再生循环)，则可以减少燃料消耗和降低对

涡轮机的要求，但是由此增加了设计和制造的复

杂性。因此，首次的初步设计方案是集成了燃气

涡轮发生器的一个简单循环。

“微型”热机尺寸有多大?微米级、毫米级

还是厘米量级?微型热机最佳尺寸应该根据使用

要求、流体力学、燃烧、制造工艺局限以及经济

性来决定。许多能量生产应用场合均需要较大尺

寸热机，如50～100w。流体粘滞效应和燃烧室滞

留时间也要求较大尺寸的热机。目前半导体生产

工艺决定了热机尺寸上下限。上限主要由刻蚀深

度决定，在目前工艺水平下为数百微米。下限主

要由分辨率和缩影率决定。经济因素包括制造产

生的成本和输出效益，一个确定尺寸(如多

200mm)的晶片以每晶片基本相同的成本可制造

出比高功率热机更多的低功率热机(注意晶片上

所有热机产生的总能量保持在1～10kw的水平)。

当投入商业应用，用户和市场将会促使进一步提

高其性能。因为是第一次概念性论证，所以技术

风险小的方法是很吸引人的。分析表明：小尺寸

时应用流体力学十分困难，所以采用了目前微加

工领域的最大尺寸，大约为矿1cm。

性能计算表明：以下讨论的基本结构每单位

气流功率大约为130W／g／s，燃料比耗为0．44∥wm，

推／重比为12：1。气流速率主要受涡轮叶片根部

应力确定的翼高限制。计算表明：在未来设计中

采用回流换热室提高比功、燃料比耗和气流速率，

则有可能实现输出功率100w、燃料比耗

0．289厂W-h和推／重比100：1的微热机，该量级的

燃料比耗接近于兆瓦量级的小型燃气涡轮机，推／

重比是最好航空发动机的5～10倍。非常高的推／
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重比是所谓“立方一平方律”的结果。当热机重
量随着体积减小(线性尺寸的立方)时，除气流

和功率随吸入面积减小(线性尺寸的平方)外，

其余各量均随热机尺寸减小而线性减小，所以功

率／重量比随热机尺寸减小而线性增大。详细计算

表明：热机实际尺寸减小带来的性能参数变化并

非如此严重。

微热机尺寸的减小也减小了特征时间(除化

学反应时间外)，所以起动和关机非常迅速，在几

百微秒量级。这样我们就可以假定该热机在调制

的脉冲宽度模式下工作，或者在100％或者在O％

功率下，均可避免非设计工况和相对低效的工况。

重要的一点是，微热机与常规全尺寸热机是完全

不同的两种装置。

2．2热机方案和设计

制造微燃气涡轮机计划分五步完成。(1)探

索以目前所知的热机物理和制造局限为基础的主

要设计方法，完成热机及其组合件相容性“初步”

设计；(2)在热机初步设计基础上，进行组合件、

材料以及加工方法研究和设计；(3)组合件试验

和性能研究；(4)在(2)和(3)结果的基础上，

完成热机最终、详细设计；(5)热机加工和试验。

数十或数百微米尺寸组合件测量尤其是精确

测量是十分困难的。通常，仪器不能与组合件分

离，必须在生产现场，由此使得组合件设计和加

工过程更加复杂。为此采用按比例缩小原理，研

制尺寸适合于通用仪器和常规制造工艺的超级尺

寸组合件进行试验，而保证其基本物理特性不变。

该方法已用于涡轮机流体力学、轴承流体力学、

转子动力学和起动器／发生器电子机械学。燃烧室

和材料性能不能按比例缩小，所以必须在全尺寸

热机上研制。

初步热机设计如图1所示，其性能参数列于

表l。该热机由超声径向离心式压缩机和空心轴涡

轮组成(轴是空心的以限制热传导)。气态H2燃

料从压缩机出口喷出并与空气混合，随即沿径向

流出火焰稳定器。燃烧室产物沿径向排入涡轮，

涡轮排出物转900后排入热机喷管出口。薄膜电起

动发生器安装在压缩机叶片上方屏蔽板上并由压

缩机排出的空气冷却。压缩机排出的空气也用于

冷却结构以便热隔离压缩机与燃烧室和涡轮。转

子支撑在空气轴承上。为了减少组件数量和外部

连接，采用了高度集成的设计方法。

该项研究计划除燃气涡轮热机、涡轮一发生

器以及尺寸和结构相同的电动压缩机外，还包括

两台高速旋转装置。涡轮一发生器由一个圆盘转

子组成，该圆盘的一面是径向来流的涡轮叶轮，

另一面是发生器转子。圆盘的轮箍是轴颈空气轴

承，轴向负荷由置于圆盘中心线两端的空气轴承

轴向压力板支撑。转子在定子和末端板之间被支

撑，通道使空气分布于轴承上，从而完善了该装

置。用一个压缩空气进口产生20W电功率的设计

方案主要使用轴承和转子动力学、涡轮气动力学

和热机电子机械学作为研制工具。电动压缩机与

涡轮结构相同，气流沿径向流出，电机为电动机。

设计应用是100W加压燃料箱。

以下章节将简要讨论组件设计所考虑的因素

和初步设计。

2．3结构与材料

能够产生能量的涡轮机热力循环设计要求高

转速和高温。为了获得高性能就要求材料在一定

温度下具有高比强。陶瓷材料一般比在常规燃气

涡轮热机中使用的金属材料密度低、硬度高、热

膨胀系数小、允许工作温度高。陶瓷材料的这些

特性对所有尺寸量级的涡轮机设计均有吸引力，

但是将其引入常规燃气涡轮时受到了该材料低韧

性的限制。陶瓷的低韧性是指该材料在生产和应

用过程中其强度对裂纹十分敏感。然而，脆性材

料的强度与尺寸相关。实验研究表明：平均来讲，

小样品比大样品强度高，这是因为大于临界尺寸

的裂纹随着样品尺寸减小而减小。此外，使用微

加工工艺加工单晶材料将会形成高质量的表面和

相当高的强度。强度的良好缩放比例是支撑微热

机研究的因素之一。表2比较了常规和微旋转机

械热结构材料的主要特性参数。其他结构设计参

数也与尺寸相关，如表3所示。

尽管强度和抗热冲击能力尺寸效应好，但是

高的表面积一体积比增大了相对氧化速率，而且
促使结构向等温工况工作。这些尺寸相关性在结

构设计过程中对不同参数间的匹配起到了重要作

用。
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图1 微型燃气涡轮发生器截面图

表1基本微热机参数

热机类型 单轴涡轮喷气热机

尺寸 庐12mm×3mm

压 比 4：1

空气流量 0．15∥s

燃烧室出口温度 1600K

转子速度 2．4×106Ipm

输出功率 16w(电功率)

推力 0．125N

重量 19

燃料消耗率 79／ll

表2 涡轮机材料的主要特性参数

常规陶瓷
特性参数 镍基合金 钛合金

(微尺寸陶瓷)
微尺寸硅

舢应力师)(㈣ 330 420 420(670) 330

2．0×10—3

热应力0尼／吩，，) 2．7×10一’ 1．2×10—3 0．9×10一’
(1．1×lO一3)

硬度(E／p)(MPa／kgm一3) ～26 ～25 ～95 ～70

最高工作温度(℃) (限制因素) ～1000(蠕变) ～300(强度) ～1500(氧化) ～600(蠕变)
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表3结构设计的尺寸效应

当尺寸减小时
特 性 说 明

所产生的效应

陶瓷强度 增大 允许提高工作速度

结构应力 不变 尺寸随着密度和速度平方而减小

热传导率 增大 结构件等温变化

抗热冲击能力 增大 在宏观尺度是不可行的

响应频率 增大 工作频率也增大

抗氧化性 减小 由于表面积一体积比增大

结构抗冲击能力 增大 抗冲击应力与尺寸无关，而强度随尺寸减小而增大。

材料蠕变 无关 只要结构尺寸远远大于材料微结构尺寸

微热机设计与所有常规涡轮机一样，均要求

对材料容许参数精确判定，然后对所提设计方案

的结构详细分析。

材料强度是结构设计过程要考虑的重要因

素。因为微热机材料是加工方法和物理尺寸的函

数，所以必须用相同加工方法和相同尺寸的样品

进行试验。实验表明：扁平双轴硅样品经深反应

离子刻蚀后，其标准强度仃o(仃。定义为63％样

品发生断裂时的强度)可达4GPa。涡轮叶片根部

急剧过渡区由于表面粗糙度较大，此处强度减小

到了原来的三分之一。然而，使用各向同性刻蚀

方法可使表面粗糙度均匀化，并恢复其强度。

为了设计可靠结构就要求分析应力和变形。

在微热机中，最重要的组件是涡轮转子，它要经

受大的离心应力、高温和可能的附加强冲击载荷。

对脆性结构，可采用概率分析法计算材料强度的

随机性。在基本工况条件下，采用与材料强度弱

键统计模型(维泊尔模型)相结合的三维有限元

应力分析可知，全部失效的概率很低(小于10_5)。

硅的高温性能受其蠕变寿命所限，因此需要

研制更多耐熔微加工材料。目前采用在Si基上化

学气相沉积相对较厚的SiC层(10～200岬)来设
计和加工SiC和S“SiC混合结构。初步分析和试

验表明：这是一个有希望的方法。此外，因为需

要小尺寸材料，所以由于热冲击而不能用于大型

热机的一些材料(如A1203)可用于目前加工工艺

下的微热机中。

2．4加工工艺

象微燃气涡轮发生器一样大和复杂的结构加

工面临着一些挑战。这些挑战是：几百微米深的

沟槽加工、高荷载部件上为减小应力的倒角加工、

电动机的电特性、截面尺寸为毫米量级、深度为

几百微米的凹槽加工、装配和封装。因为初始组

件论证是Si材料，所以早期采用的材料为Si。O．1～

O．29／s空气流量意味着气流和通道高度在图1所给

结构上为200～300岬量级。轴承也要求有相同尺
寸。深反应离子刻蚀用于加工图2所示的涡轮，

该涡轮转子直径为4mm，叶片间隙为200岬，转
子圆盘和定子基座问的轴承间隙为10“m。该涡轮

的试验装置是在晶片上加工出的五层“微涡轮试

验台”，该试验台包括止推轴承、空气轴承和连接

件、涡轮入口和排气导管以及测量仪器部分。

应用MIT MEMCAD程序、MEMS工艺设计

工具已经为整个热机研制出了“稻草人”工艺规

范。采用已知工艺方法，加工整个热机所需晶片，

其中包括无辅助装置的自由旋转转子。这是一个

复杂和富有挑战性的工艺过程，它要求晶片对准

键合7次、光刻20次、薄膜淀积9次。可以粗略

地讲，虽然微热机主要生产工艺方法与现代

COMS集成电路不同，但前者整个工艺的复杂性

不亚于后者。

  万方数据



第3期 微型热机、燃气涡轮、火箭发动机一美国麻省理工学院(MIT)微型发动机研究计划 47

图2 65W微涡轮

2．5涡轮机与流体力学

高效、高速涡轮机是微热机的心脏。在非常

小的尺度上采用与目前微加工工艺局限性相兼容

的方法研制高效微流体机械对流体力学提出了新

的挑战。当长度尺寸未小到非连续流体力学的范

畴时，雷诺数比常规涡轮机中的小若干个数量级。

目前加工的难点就是要解决大量构造三维结构的

方法。因此，微型涡轮机不能通过按比例缩小常

规涡轮机而实现。

微热机的这些约束为流体机械设计者提出了

一些新的挑战。首先，高效燃气涡轮每级所需的

相对较高的压比意味着圆周马赫数必须在超声速

范围之内。即使在如此高的速度下，冷组件的雷

诺数仅为千分之十，而热机涡轮的雷诺数仅为几

千，在该工况下流体是层流的，流体动能转化为

静态压力是困难的。这种雷诺数低、马赫数高的

设计命题既无设计经验、经验数据又无合适的流

体设计和分析工具可参考。第二个挑战是目前微

机械工艺还不具备加工非平面、类似“冲压”件

的结构。因此，根壁轮廓线和气流螺旋运动不能

用于控制流体动能与静态压力的转化以及减小流

体边界层的分离。第三个挑战是使推进剂流动方

向偏离加工面方向(如图1中的火焰稳定器)，从

而不会造成压力损失和堵塞。通常用于完成该项

功能的旋转叶片和轮廓线不易微加工。微领域的

一个特点是在宏观界公认的相对较高强度的材料

可获得每单位压升较高的圆周速度。因此，在这

种情况下，与其它因素相比，对流体动能转化为

静态压力的要求就可降低。

该项研究计划要求设计和研制四台不同的涡

轮机：压比为4：1的压缩机和“热”燃气入口燃

气涡轮机，“冷”入口涡轮发生器，压比为2：1

的电动压缩机。四种设计方案有一个共同的设计

意图，就是采用叶片型面来控制通道面积分布状

态，因此扩散速率均在恒定的通道高度上。四种

涡轮机组件设计均采用二维数字层叠码完成，并

用三维有限容积N—s方程解来评估其性能。设计

结果为独特型面的叶片和可使流体高速旋流的转

子。数字分析预测：压缩机级间效率为60～65％，

“冷”涡轮在转子效率为75％时产生的功率为

65W。在所有工况下，用三维法预测的效率损失

均比用二维法预测的大一倍，这一结果可与大尺

寸涡轮机的相比较。压力损失与尺寸(雷诺数)

关系如图3所示。数据计算结果表明：影响该涡

轮机效率的主要因素并非是低雷诺数下工作的固

有物理过程造成的，而是由二维微加工产生的局

限性造成的。总之，预测的这些性能参数是令人

鼓舞的，因为对一个可行的微热机来说，这些性

能参数是充足的。这些是首次设计的迭代结果，

而且通过再次设计有可能实现性能更高的微热机

设计。

图3图2所示涡轮的压力损失(△|P一1／2p扩)

与雷诺数的函数关系

当模拟计算结果较好时，在热机中仅需考虑

硬件试验结果。作为研究手段，研制出了比微热

机大75倍的涡轮机试验台。按比例放大的试验台

允许使用常规金属制仪器仪表进行快速测量。当

保持圆周速度为常量，通过流量将压力缩小75倍

来匹配雷诺数和马赫数。设计的试验台适用于压

缩机和涡轮试验。因为压缩机的气动设计比涡轮

的困难，所以该试验台只进行压缩机试验。
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2．6燃烧

微热机燃烧室的要求与常规燃气涡轮燃烧室

的一样，都是以尽可能低的总压损失来获得化学

能向热能和动能的转化，其它的要求包括在热机

所有工况下燃料和空气引入与混合、点火和稳定

工作。其主要约束与维持低应力、冷却结构以及

可与整个热机结构相比较的尺寸和形状有关。为

微热机应用设计～个燃烧室至少面临着两个新的

挑战。第一个挑战是小尺寸热机引起燃烧室流阻

成倍增加，这个问题很难解决，因为诸如喷注、

混合等许多流体力学过程均与结构尺寸有关，但

是化学反应时间与结构尺寸无关。第二个挑战与

增大的表面积／体积比有关，随着表面积／体积比增

大，燃烧室壁热损失相对于在燃烧过程中释放的

热量显著增大。不过也有一些与微热机燃烧室设

计有关的一些有利条件，其中之一就是性能提高

后的材料可用于工作在1700K高温的无冷却的燃

烧室，它比常规尺寸燃烧室允许工作温度还高了

几百度。

表4比较了微燃烧室和压比为30：1的典型

的燃气涡轮机燃烧室的各种性能参数。微燃烧室

性能参数是在大约4：1压比下工作的非再生冷却

微热机的性能参数。各种参数值是通过对氢／空气

系统所能获取的性能进行保守假设而得到的。微

燃烧室长度为常规燃烧室的1／100，体积为

1／1000000。在该尺寸量级环流供暖率比常规燃气

涡轮燃烧室大10倍。

在此仅介绍已经提出的微燃烧室设计策略的

基本思想，然后介绍一些初步的结果。这些设计

策略是以三个基本概念为基础的。第一个概念是

为了提高燃烧室滞留时间，相对于热机必须增大

燃烧室尺寸，所增加的尺寸由热机低压比决定。

对热机来说，正在研究的燃烧室比常规热机的大

40倍(体积比)。由此滞留时间为0．5～1．0ms，它

比化学反应特征时间大一个数量级。注意，即使

相对于热机增大了燃烧室尺寸，但是燃烧室仍然

处于远远小于1cm3的体积之内。

表4常规燃烧室和微燃烧室比较

设计要求(海平面起飞) 常规燃烧室 微型燃烧室

长度 0．3m 0．003m

体积 6×10‘2m3 4×10培m3

横截面积 O．2m2 4×10—5 m2

入口总压 30 atm 4 ann

入口总温 800K 500K

质量流量 55k∥s 2×10。4k∥s

平均流速 40～6(hIl，s 6In／s

滞留时间 5～8ms O．5ms

效率 >99．5％ >99．5％

燃烧室压比 >O．95 >O．95

出口温度 1800K 1500K

允许壁温 1200K 1600K

环流供暖率(kw，m3，a衄) 3．8×104 3．3×105

燃烧室设计所依据的第二个基本概念是远在 燃烧室上游的燃料引入和混合。在图1所示的微
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热机简图中，为了减小燃烧室体积，将燃料喷入

压缩机下游扩压器的无叶部分。在常规燃烧室中，

无论是在主区燃料／空气混合，还是在下游与稀薄

空气进一步混合，燃烧室容积主要用于混合。以

这种方式进行燃料预混合所面临的困难是：在大

多数燃气涡轮循环方式下，由于受涡轮入口温度

限制，燃／空比偏低。对于均质气相烃／空气燃烧，

该燃，空比在欠燃烧限之外。燃烧室设计策略所依

据的第三个基本概念是欠燃烧(即等效燃，空比接

近于O．3或0．4)。对烃／空气混合来说，有两个可

超越欠燃烧限的著名的燃烧观点。第一个观点是

简单地使用诸如氢的一种燃料，氢燃料与氧具有

高的化学反应活性，所以其可燃性范围较大。第

二个观点是利用表面催化作用加速烃／空气燃烧反

应。因为微热机表面积／体积比较大，所以表面催

化作用特别适合于它。由此得到了在欠燃烧条件

下加速燃烧的好的方法。换句话说，燃烧可在微

热机所采用的耐熔陶瓷温度限以内相对较低的温

度条件下进行(1400～1600K)。因为消除了室壁

有效冷却和燃烧室稀薄区的工作要求，所以极大

地简化了燃烧室的设计。短的滞留时间伴随着低

温意味着No。产物与常规燃烧室相比很少。

目前正在研究氢／空气和催化烃燃烧室。已经

获得了氢／空气燃烧室的主要结果，如图4所示。

该图说明了结构类似于图1所示微热机简图的

130mm3微燃烧室在大气压下试验，测量燃烧室出

口温度的试验结果，该结果为各种燃料，空气混合

比下的数值。在图上，对每一个混合比和燃烧室

效率也标出了相对应的绝热火焰温度。燃烧室温

度是用预计不准确度(修正了热传导和热辐射后

的精度)为±100K、直径为0．25mm的K型热电

偶测量获得的，如图所示，也获得了微热机燃烧

室工作时的出口温度(与目前燃气涡轮燃烧室相

比，该燃烧效率较低)。燃烧室效率低的根源是燃

烧室室壁未采取绝热措施而产生热损失造成的。

室壁绝热或热再生利用可减小该热损失。在微热

机所要求的环流供暖速率下，该燃烧室工作了数

十小时。更多的试验在较大的入口温度范围内进

一步证实了相同的性能，而且压力可达4atm。加

热金属丝证明可满足点火器要求。由二维和三维

数字模拟的实验结果与上述试验结果相同。

豳出口温度测量值
+T黼计算值

图4类似于图1的微燃烧室出口温度和

效率与等效混合比(燃料，空气比)的关系

^
膏

√

槲
较
删
堡
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2．7轴承转子动力学

要求使用低磨阻轴承以保证转子克服流体和

电场阻力，在转速超过2×106fpm时使用外部加

速装置。先前的MEMS旋转装置使用干摩擦轴承，

高速涡轮机要求有润滑系统以确保使用寿命。例

如：气体薄膜、电动的和混合气／电轴承。选择轴

承载荷能力强、易加工的轴承作为初步热机设计

方案。轴颈轴承可支撑径向载荷，止推板支撑轴

向载荷。

有两个主要的设计方案。第一个方案是将轴

颈轴承布置在热机中心线上，由此可降低表面速

度、轴承阻尼以及可压缩气体效应。然而，大的

间隙，半径比(c瓜)将导致轴承性能下降。第二个

方案是将轴承布置在旋转轮半径以外。由此，虽

然高速轮缘速度将会导致超声速轴承气流和大间

隙雷诺数(传统轴承具有趋近于零的小雷诺数)，

但是该方案可获得较高的载荷和稳定的性能。最

后，该轴承的长，径比很小，“扁平”形状对稳定性

不利。尽管如此，该轴承易加工，后一种设计方

案仍是目前“初步”的轴承方案。

微气体轴承工作时所遵循的物理规律在以下

几个方面表现出了独特性：轴承圆周速度达到超

声速，所以可压缩效应十分重要；惯性力／粘性力

比(雷诺数)较高：与转子质量相比，轴承表面

积很大(立方一平方律)；以及轴颈长／径比很小。

这些因素共同作用的结果是轴承设计超出了现有

理论和经验设计范围，特别是轴颈轴承的设计。

大多数气体轴承系统或者在亚临界或者在不比首
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次几个临界模式速度高的条件下工作。亚临界工

作要求亚微米工作间隙，该间隙难以加工而且带

来的粘滞损失远大于发动机正常工作时的情况。

目前转子速度设计为比临界状况的高两个数量

级。气体轴承与可出现气穴现象的液体轴承不同，

即使在亚临界转速下，工作也不稳定。因此，稳

定性是一个重要问题。

因为在高雷诺数和马赫数轴承计算结果中未

忽略轴承间隙惯性和热效应，所以必须采用N—s

方程计算轴承流量并与精确的雷诺润滑方程计算

结果进行比较。计算结果表明：在轴承参数和惯

性参量求解范围之内，雷诺方程解是精确的。在

这些计算结果基础上，对快速求解雷诺方程进行

了大量研究，特别是轴承稳定性问题研究。

早期研究表明：轴颈轴承在线性不稳定区工

作，但具有稳定循环限。对MEMs装置来说，气

体薄膜系统稳定性可用对轴承间隙，半径比(c瓜)

非常敏感的无量纲的质量

厨：(c／尺)s(唧)“72印2)来表征，与常规轴承相比

该值较大(其中L是轴承长度，m是转子质量，p

是轴承压力，F是流体粘度)。众所周知，由于结

构设计的对称性和轴承间隙c大幅度减小，所以

气体轴承偏心运动的稳定性将会得到提高(由定

义，当轴承位于间隙中心时偏心率占=0；当轴承

与壁接触时F=1。)。图5说明了对不同偏心率计

算的轴承稳定性边界与无量纲的转速之间的关系

(无量纲转速即轴承数，A：觚∥／pfc／R12，其中
倒是轴承角速度)。特定的结构确定了一定的无量

纲质量M，如图5中的虚线所示(高转速时由于

转子膨胀，万有所减小)。实线代表了给定偏心率

的稳定边界。例如，轴承数为O．1时，轴承仅在偏

心率大于O．9时是稳定的。随着转速提高，稳定性

可得到改善。对于常规轴承无量纲质量M比微轴

承的小2～3个数量级，其最小偏心率较小，数量

级为O．5。随着轴承长径比增大，为了稳定性所需

的偏心率将减小。

稳定性是指轴承必须在大偏心率下工作。重

力通常影响微轴承的偏心率。已知MEMS装置上

的重力载荷实际上为零(立方一平方律使转子质

量变得可忽略不计)，因此必须通过改变轴承加载

方法以保证稳定性。目前有两个方法可解决该问

题：(1)不同侧面加压法；(2)有目的地采用非

平衡质量法，使转子受力沿质量中心线旋转而不

沿其几何中心线旋转。其它结构的轴承以稳定的

有限振幅循环旋转，同时也评述了静电轴承。

已经建成了1：1微尺寸(图2所示尺寸)和

26：1宏观尺寸(该试验台装有许多仪器)的涡轮

驱动转子动力学试验台。初步数据证明：该结构

转子能以高速工作，而且早期的线性稳定性评估

过于悲观。

；：鲁

蚓
蜓
徭
暴
躁
岫1

限

图5说明稳定性要求的转子偏心率s与

无量纲转速人关系的微轴承工况

(虚线是结构类似于图2所示的轴颈轴承的涡轮工作线)

2．8 电动机

电动发电机起动燃气涡轮并产生电功率输

出。将电动机集成于热机可使机械结构简单化(无

需轴承或其它结构)而且易于提供冷却空气。一

般可使用电的或磁的装置。考虑到能量密度、微

加工、高温以及高速工作，本课题选择电动机。

初步设计方案是安装在压缩机转子套筒上的500

个电极的平面电感应机。外开关和控制电路是设

计方案的一个集成部分。该机在3～5MHz几百伏

电压条件下产生功率，在电效率大于80％时能产

生20～40W功率，主要损耗来源于转子一定子间

隙里的粘性阻尼。已经构建了微热机模型，以进

一步开展能量电子学研究。

2．9辅助系统、集成和包装

一个完整的燃气涡轮除上述组件外，还要求

有辅助部件，包括传感器在内的燃料控制系统、

处理程序和燃料控制阀、电动发电机控制电路、
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空气入口过滤器以及燃料供给系统(包括增压贮 防部感兴趣的、起飞总重量为50～1009的微型飞

箱或泵)。因为这些辅件是用于微热机概念验证 行器。当需要更大推力时，可采用多台发动机或

的，而且其功能可通过现有的宏观尺寸部件来提 晶片。矽200mm晶片可产生89N推力或大约

供，所以此次热机研制计划不包括这些辅件。 2．9kPa压力(该晶片非常接近于理想激励器晶片

将无壳体的微热机(图1)集成入用户系统在 的情况)。该值接近于飞行器机翼载荷，所以航空

航空界被称为“安装”，在半导体领域被称为“封 运载器必须要有足够的面积以支撑用于推进的、

装”，在某种程度上封装能够控制成本。对于微热 安装在表面的微型发动机，从而解决大多数推进

机，封装包括：电和燃料连接、机械安装以及吸 系统内部空间紧张的问题。微型发动机还可应用

入和排出的燃气导管安装。电连接可采用类似于 于战术导弹以及100～1000kg的超音速飞行器之

目前半导体器件的连接方式，机械和流体连接技 中，它们需要上千台发动机。在如此布局的发动

术必须研究。微热机的热界面与集成电路的十分 机排列中，推进系统能够吸收飞行器边界层并可

不同。在集成电路里，必须将电路工作时发出的 消除尾流，由此提高了效率。微型发动机推进方

热量从壳体上排出(即器件必须冷却)。燃气涡轮 法的另一个优点是，推力完全是模块化的，所以

的热量通过排出的流体带走，因此热机壁可以绝 在广泛的飞行器应用范围之内能够使用一种设计

热以保护环境。简单的初步设计的燃气涡轮机出 的发动机，并可大量生产。同时，通过增加发动

口温度为1000℃。计算表明：采用尾气混合器再 机数量，则可满足飞行器对推力增长的需求，而
生冷却的热机(类似于直升机上红外抑制器所采 不必采取目前改进或重新设计发动机的方法。必
用的冷却方式)出口温度小于100℃。 须指出，当脱离晶片考虑大量发动机时，燃料供
当紧密集成时，这些辅件可使热机尺寸和重 给、控制以及集成问题将是很复杂的。此外，微
量增大2～3倍。表1中预估的热机重量实际上是 型发动机燃料比耗小于大型飞行器发动机。虽然

无壳体发动机净重量的3倍。 推重比大、噪音低的微型发动机用于诸如短程垂

3应用

钮扣式热机的确令人神往，但是有用吗?回

答是肯定的，在近期和未来有许多公认的应用，

也许最广泛的应用应该是袖珍能量产品。许多袖

珍电子器件，数十瓦电功率足够了。液体烃燃料

的能量密度是最好电池的20～30倍，所以功率源

尺寸可以减小。通过填加燃料可很快完成再充电。

微热机燃料消耗率为109／ll，而热机重量小于19，

因此除了仅要求几分钟工作之外，热机燃料消耗

比热机尺寸更加重要，当需要比单一微热机所能

提供的更多功率时，必须并联使用几个或更多的

微热机。并行论的一个简单方法就是晶片尺寸级

集成，其中包括晶片上的燃料和控制导管的连接。

矽200mm、厚3mm的晶片能产生lOkW功率，因

为其功率／重量比大，所以其袖珍分布式阵列功率

单元在较重的空基和陆基运载器中的应用十分引

人注意。

微型燃气涡轮机还可应用于运载器的推进系

统之中。单台发动机的输出足以推动目前美国国

直起飞发动机的辅助推进系统有吸引力，但是在

载人飞行器推进系统中似乎还看不到未来应用的

前景。

表面安装的微型发动机可用于边界层和环流

控制，它们是高能流体源，其散热器在被动或主

动控制方式下均可迅速调节。因此，它们适合于

许多类型的边界层变换，以后将深入讨论。

发动机组件一压缩机、涡轮、电动机、发生
器、燃烧室是除燃气涡轮外许多热力循环的技术基

础。例如，涡轮机可用作空气循环制冷机。在室温

附近和低温应用中的各种微制冷循环中的电动压

缩机和热交换器也能制冷。与电动离心泵配套的电

动压缩机结构使许多兰金循环能量生产应用成为

可能，例如，用于空间或陆地的50W量级的太阳

动力循环及从废热生产能量的循环(饱和循环)。

可以相信，燃气涡轮采用饱和循环可实现高效率，

微型能源工厂也可采用该循环。很明显，除了热力

循环外微型组件具有更加广阔的应用领域。

毫无疑问，微型燃气涡轮热机以及以上讨论

的组件还有许多其他用途，而且读者对此充满信

  万方数据



52 火箭推进 2004年第30卷

心。如果微热机的性能更加优越，那么它们将会

十分有用。

4微型双组元火箭发动机

高速、高能量密度的微型涡轮机也是微型液

体火箭发动机的技术基础。上述小尺寸涡轮机的

液体高压泵流量为20～50∥s。将泵与再生冷却燃

烧室、喷管、阀、控制器以及管路相结合就构成

了全“晶片火箭发动机”。

设计中的概念性二维发动机，当液氧和酒精

消耗率为5∥s时，可产生15N推力。该发动机由

再生冷却燃烧室、喷管、泵、控制器和管路组成。

与高性能微加工材料相结合的微机械技术能力和

局限性使得设计非同寻常。发动机结构是与目前

加工工艺相兼容的二维柱状结构，这就要求全部

喷管必须在平面内膨胀，所以除了推进剂泵效率

外喷管出口面积制约了晶片发动机的功率。有一

些提高推力的方法，它们是：发动机层叠(用该

方法生产出了0．55N／mm2推力的发动机叠层)；在

晶片上仅安装泵、控制器以及燃烧室并将一个或

更多的晶片安装在常规加工的大的喷管上；或仅

将泵和控制器安装在晶片上并与传统燃烧室和喷

管相连接。

因为设计精细几乎达到了理论比冲，所以在

如此小的尺寸量级上，燃烧室压力必须很高，达

到100～200atm。需要高的燃烧室压力有三个原

因。第一个原因是质量流与压力成线性正比关系，

所以对给定尺寸的发动机，较高的压力意味着推

力较大。第二个原因是对于再生冷却设计方案，

随着燃烧室压力升高质量流也增大，推进剂的冷

却效能将会比室壁热负荷上升得快。该能量平衡

了为保持室壁冷却所需建立的最小燃烧室压力，

对于硅材料燃烧室壁该压力大约为120atIn。振动

弛豫时间的建立需要高室压，这是第三个需要高

室压的原因。如果喷管流在反应产物振动弛豫时

间的量级，那么大部分内能不能用于推进而产生

低的比冲，因为在1atm下振动弛豫时间与喷管流

时间一样，均为l郴量级，所以室压必须远远大

于1atm。初步微型火箭发动机设计泵出口压力为

300atm，燃烧室压力为150atIIl。

微型双组元火箭发动机与目前装置相比，单

一晶片上的整个发动机(包括燃烧室、泵和控制

器)每单元成本很低。对用户来讲，在该技术领

域内双组元发动机在复杂性或成本方面仅比单组

元系统稍微复杂或稍高一些。加工工艺一旦成熟，

采用半导体生产工艺控制缺陷的标准，则意味着

将会取得很高的可靠性。另一个优点是微型发动

机的推重比很大。通过提高比冲和减小由单组元

压力开关供给变为双组元泵供给而带来的贮箱和

供给系统重量，减小了整个系统的重量。因为发

动机重量和成本非常低，所以冗余发动机带来的

损失就非常小。

单台发动机可用于航天器姿态控制和轨道保

持。20～50台发动机阵列可用于远地点起动，较

大阵列可用于非常小火箭的主推进，通过阵列中

的各种调节可提供推力矢量控制，可以相信，许

多民用和军事用户能够认识到具有该量级推重

比、尺寸和成本的发动机。

5 结论

从设计、分析和实验可知，该微型热机是可

行的。对微型热机开展研究代表了对所包含的所

有学科的一种挑战，所以该项目取得阶段性成果

是必然的和令人鼓舞的。此外，制造MEMs基高

速旋转机械的能力也开辟了一个包括热力机械在

内的新天地。MEMS基高能量密度概念性热机非

常具有吸引力而且在物理上是可行的。在该领域

的知识投入是十分正确的。
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