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空气涡轮火箭发动机热力循环特性分析
李文龙，郭海波，南向谊

(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：采用热力学第一定律分析法分析了液体推进剂空气涡轮火箭发动机(Air Turbo

Rocket，ATR)的基本热力过程，通过能量平衡计算得出了理想循环功、热效率和发动机比冲，

确定了影响理想热力循环性．月a。E的5个特征参数，进而分析了地面静态和飞行状态下热力学特

征参数对发动机热力循环性能的影响规律。结果表明：提高燃烧室温比、发生器温比和涡轮

落压比有利于ATR循环功和燃料比冲性能的提升，提高压气机压比将在增大循环功和热效率

的同时降低燃料比冲性能；理想循环热效率随来流马赫数的增大而增大，循环功和燃料比冲

随来流马赫数的增大而先增大后减小，存在极大值。
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Analysis on thermodynamic cycle characteristics
、

of air—turbo—rocket engine
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Abstract：The basic thermodynamic process of liquid propellant air．turbo．rocket(ATR)engine is

analyzed with the first law analysis method of thermodynamics．The cycle work，thermal efficiencv

and specific impulse of the ideal ATR engine thermodynamic cycle were deducted through
calculation of the energy balance．Furthermore，five thermodynamic characteristic parameters which

might affect the ideal thermodynamic cycle performance were determined．The effects of these

thermodynamic characteristic parameters on the performance of the engine thermodynamic cycle in
the ground static state and flight state were analyzed，The results indicate that the increase of turbine

expansion ratio，temperature ratios of gas generator and combustion chamber iS helpful to the

improvement of ATR thermodynamic cycle work and specific impulse。but the fuel specific impulse
performance will be decreased while cycle work and thermal efficiency are increased if the

compressor pressure ratio iS increased；the ideal thermal efficiency increases with the increase of
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incoming flow Mach number，whereas the thermodynamic cycle work and fuel specific impulse

increase first，and then decrease with the increases of incoming flow Mach number．

Keywords：air-·turbo--rocket engine；thermodynamic cycle；ideal cycle work；thermal efficiency

0引言

空气涡轮火箭(Air Turbo Rocket，ATR)发

动机是火箭发动机和航空涡轮发动机成熟技术的

有机融合，具有比冲高于火箭发动机，推重比大

于航空发动机，工作空域和速域宽等优势，技术

难度适中，是未来可应用于高动态临近空间飞行

器、远程空射武器以及天地往返运载器的新型吸

气式组合动力㈣。

ATR发动机热力循环最重要的特点就在于其

涡轮流路分离设计，可采用独立于空气来流的火

箭燃气发生器循环方式产生富燃燃气驱动涡轮带

动压气机，进气道来流畸变敏感性降低，系统调

节规律得以简化，对空气来流进行预冷却或与冲

压发动机集成为多模态后可进一步拓宽发动机的

工作空域和速域M。

20世纪80至90年代，美国Aerojet公司、

美军导弹司令部(u．S．Army Missile Command，

MICOM)以及CFD研究公司(CFD Research

Corporation)在开展固体推进剂ATR(SPATR)

和肼单组元ATR发动机技术研究过程中，建立了

ATR发动机设计点和非设计点状态数学模型伊引，

考察了ATR发动机的调节规律和部件参数匹配

规律旧渊：近年来，国内的屠秋野分析了SPATR

发动机的气动热力循环和非设计点性能lt0-131；莫

然开展了涡轮增压固体冲压发动机的热力循环分

析|14|；潘宏亮建立了液体推进剂ATR和加力式

ATR发动机的性能分析模型115-161，进一步分析了

发动机高度特性和速度特性。以上研究大多着力

于发动机性能参数分析，多因素耦合作用下的液

体推进剂ATR系统热力循环特性分析较少?此

外。有关ATR热力循环的优势及其具体应用模

式得到了持续论证和分析。

本文采用热力学第一定律分析法分析液体推

进剂ATR热力循环过程及其能量转换关系，得

出热力循环性能参数，探讨ATR热力循环的优

势及特点，进而分析地面静态和飞行状态下热力

学特征参数对发动机热力循环特性的影响规律，

旨在为ATR发动机系统参数优化提供一定的理

论支撑：

1 ATR发动机理想热力循环

1．1特征截面及符号

对如图l所示的ATR热力循环特征截面进

行说明：0为远前方气流未受扰动状态截面；l

为进气道入口截面；2为进气道出口，同时也是

压气机进口截而；3为压气机出口截面；4为涡

轮入口，同时也是燃气发生器出口截面；5为涡

轮出口截面；6为富燃燃气与增压空气的宏观尺

度混合截面；7为燃烧室内空气和富燃燃气掺混

燃烧结束截面；8为尾喷管喉部截面；9为尾喷

管出口截面。

--—◆

＼f r+

--—◆

图1 ATR热力循环特征截面

Fig．1 Characteristic section of ATR

thermodynamic cycle

1．2理想热力循环过程

首先将ATR动力循环抽象简化为可逆理论

循环，在此采用“空气标准假设”D7-t81：假定循环

工质是理想气体，且具有与空气相同的热力性

质；将燃料定压燃烧过程简化为可逆的定压加热

过程，排气过程简化成向低温热源的可逆定压放

热过程；忽略膨胀、压缩及混合过程中的熵增等

次要因素；高温的内涵富燃燃气与温度相对较低
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的外涵空气在燃烧室人口处的压力相等或近似相

等，在下游发生掺混和燃烧。

将ATR发动机热力循环用一系列基本热力

过程来表征，其理想热力循环如图2所示，其中

质量m的液体推进剂经0'-2'-4—5—6—7—9—0’完成

液体火箭发动机理想循环，单位质量空气经0—

2—3—6⋯7 9 0完成航空燃气涡轮发动机理想循
环。

O

图2 ATR理想热力循环p—p图和JI哪图

Fig．2 Pressure-specific volume and enthalpy-entropy

relation of ideal ATR thermodynamic cycle

理想热力循环中的基本热力过程如下：0’一2’

为质量ITt的液体推进剂在供应系统中的定容增压

过程；2'--4为推进剂在发生器中的等压燃烧过

程；4—5为燃气在涡轮中的等熵膨胀过程；5-6

为质量／Tt燃气在气气掺混过程中的等压放热过

程；0-2为单位质量空气在进气道中的等熵压缩

过程；2—3为单位质量空气在压气机中的等熵压

缩过程；3-6为单位质量空气在气气掺混过程中

的等压吸热过程；5-6为混合燃气(1+m)在燃烧

室中的等压燃烧过程；7-9为}昆合燃气(1+m)在

尾喷管中的等熵膨胀过程；9-0为混合燃气(1+

m)在大气中的等压放热过程。

1．3理想热力循环性能

热力系统的加热量等于系统焓的增量与多方

压缩功之差，图2所示的理想热力循环p刊过程

曲线所包围的面积即为理想循环功：

％=等≮地型监掣譬丝蝴
(1)

式中：Q．为等压加热过程的总加热量；Q：为等压

放热过程的总放热量。

理想循环的热效率定义为系统净加热量与等

压加热量之比，即有：

叫一导=，
(1+m)(乃-to)

m[(弓—E)+(瓦一已)】+(‘‘)

定义5个热力学特征参数如下：发生器温比

％，燃烧室温比丁。，进气道冲压比仉，压气机压

比7rc和涡轮落压比仉，即有：

r矿；；，丁。=T弓o，仃i=Pp。2，丌。=P石i3，仃。=Pii4(3)
式中f霉和丁。分别为火箭发动机循环和组合循环

的最高温度与最低温度之比即循环总增温比。

气体动力循环工质均为理想气体，定压比热

容：

c，3寺R (4)

式中||}为循环工质(空气和燃气)的比热比。

进气道内的等熵压缩过程：
I—I

I ^一1

t=咒引=7"o仉丁 (5)

压气机等熵压缩过程：
I—1

^ ^一1

瓦=疋引圳训丁 (6)

涡轮等熵膨胀过程：
上L上L

Ts=T,7r。‘=％r∥。‘ (7)

尾喷管中的等熵膨胀过程：
^一1 J=L
—i一 ☆ I—I

r9弓(箸)=乃(嚣)=％L，㈣死)丁(8)
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质量in液体推进剂的定容增压过程：

疋，一％；瓦

涡轮与压气机功率平衡：

mCp(L一瓦)=C。(瓦一疋)

(9)

(10)

将式(3)～(6)代人式(10)，可得理想热力

循环中的燃料(液体推进剂)质量：

丁k-I／丛＼^／2＼m--≥掣 (11)—二旦__二 f11)

7"gg【1—7r。丁j

将式(3)一(11)分别代人式(1)和(2)后可

得：

％=旨尺％‰书i引芋卜等㈣
‰斗罢娑掣∞，

m11 cc—l J+t。一7r。‘

发生器循环工质必须由发动机自身携带，不

考虑燃烧室中燃料的二次喷注，定义燃料比冲：

t。：盟盟 (14)

由燃料比冲与理想循环功的关系可知：

，P音警m吼书仉)警h丁k-1)(15)
式(12)、式(13)和式(15)分别为ATR发

动机理想热力循环功、热效率和燃料比冲的一般

表达式。热力循环工质一定，ATR理想热力循环

性能仅取决于式(3)所定义的5个热力学特征参

数。

2地面静态热力循环特性

地面静态是指发动机在地面来流马赫数为0

的状态。此时，进气道无速度冲压效应，假定7r：

=1，联立式(11)～(13)及式(15)，可得ATR地

面静态理想热力循环的性能参数：

盱旨RToToc{l～。孚) (16)

‰=(1+’奇)(1～。半) (17)

乞=斋尺瓦气{仃c孚㈦11孚)-1]+1) (1 8)

ATR地面静态理想热力循环性能参数与理想

布雷顿(Brayton)循环性能参数间的基本关系

为：

W0=Wob+告R瓦k竽一1) (19)百“。o I丌c‘一l J 【1W

‰=(1+—≯丁h (20)

式中W％和叼山分别为理想布雷顿循环功和热效

率。地面静态理想热力循环功和热效率仅是燃烧

室温比丁。，和压气机压比t的单调函数。提高燃

烧室温比，理想循环功(循环净面积)增大，受

发生器等压加热量的限制，理想循环吸热量的增

加幅度将小于放热量的增加幅度，从而热效率减

小；提高压气机压比，理想循环功增大，涡轮机

功率平衡，相当于提高了发生器的等压加热量，

热效率增大。

ATR地面静态理想循环功和热效率随丁，，和

7r。的变化规律如图3所示。

图3理想循环功和热效率随t。和仃(的变化关系

Fig．3 Variation of ideal cycle work and thermal

efficiency with combustor temperature ratio

and compressor pressure ratio
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在相同的燃烧室温比丁，，条件下，ATR理想

循环功始终大于布雷顿循环功，两热力循环功的

差别随压气机压比丁，，的增大而增大。在相同的

t，条件下，ATR理想循环热效率高于布雷顿循环

热效率，提高燃烧室温比丁。理想循环热效率

减小并逐渐趋近于布雷顿循环热效率。

由于涡轮的输出功全部用于带动压气机增压，

ATR热力循环就是在布雷顿循环基础上增加了一

个等压吸热过程，相当于提高了平均吸热温度，

因此热力循环功更大，热效率更高。压气机压比

一定，则增加的等压吸热量一定，燃烧室温比增

大，该等压吸热量占ATR热力循环总吸热量的比

重将随之降低，其极限即为布雷顿循环热效率。

地面静态条件下，忽略燃烧室二次喷油，燃

料比冲与燃烧室温比和发生器温比成正比；提高

涡轮落压比，比冲增大，但增大幅度随涡轮落压

比的提高逐渐减小。压气机压比对比冲的影响与

发生器温比和涡轮落压比的相对关系有关，定义：
l一‘

e=T。f 1一仃．亍) (21)

显然，当e>l时，提高矿，比冲减小；当e=l时，

提高7r，，比冲不变；当e<l时，提高t，比冲增

大。假定k=1．4，r。=4．167，丁。．=6．944时，比冲

随7r．和7r．的变化关系如图4所示。其中，

q也．613时，比冲随着叽的提高而增大；7r．=2．613

时，比冲不随仃，变化；仃，>2．613时，比冲随7r，

的提高而减小。

图4比冲随压气机压比和涡轮压比的变化关系

Fig．4 Variation of specific impulse with pressure

ratios of compressor and turbine

压气机压比矿增大，理想循环功和发生器的

工质流量均随之增大，但m的增大幅度受发生器

温比和涡轮落压比的影响。当e>l时，随着7r。增

大，m增大幅度大于循环功的增大幅度，因此比

冲降低。为获取较高的发动机比冲性能，应尽量

选取高的发生器温比和涡轮落压比，大多数条件

下e>l条件都将成立，此时提高仃．，热效率和循

环功都将增大，但比冲降低。

3飞行状态热力循环特性

为便于分析不同来流马赫数状态下的ATR

理想热力循环特性，分别考察发生器循环工质m

趋近于无限小和无限大2个极限工况的循环功和

热效率。

1)假设发生器温比和涡轮落压比很大，燃

气发生器循环工质m一0，此时理想循环功和热

效率可分别改写为：

‰=旨RTo{t。[1-(仃i仃c)孚h牛一1))(22)
R—I

、☆ k—l

‰，删：1一笠坚掣一h7ri)丁 (23)
t。一7r。‘

燃烧室温比和压气机压比一定时，理想循环

功存在最大值，此时对应的进气道冲压比和飞行

马赫数为：

上'／'／'i．opt----(防)扛1
‰。=候可万；亨玎

(24)

(25)

将式(24)代入式(22)可得m_0时的最大

循环功：

训一口=百knro[(佤一1)2+2佤(1一伊)]
(26)

2)假设发生器温比和涡轮落压比很小，燃气

发生器工质，循环功和热效率可分别改写为：

¨。=石k．RTo丁。。[1-(叩。)孚j (27)
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在m----+∞工况条件下，仍然有ATR循环功

‰胪。=(1+i})[1一(亿t)丁I-k] (28) 和热效率大于布雷顿循环相应值的基本规律。

当m一∞时最大理想循环功为：

‰唧。=鲁[(征≯瓦而～2-I-7旧半)]
最大燃料比冲为：

k。=百kRYo ＼霉mM吒=0+／匾"／'comM％=o+培
式中mM。：。为飞行马赫数为0时对应的发生器循

环工质流量，其值可表示为：

旦．mM盱0=』等 (31)盱2—■2——面_『 pl J

丁gg(1—7r。丁J

综上所述，典型飞行状态工况条件下(后=

1．4，o=6．944，可．=3．0和7r,=10)，ATR发动机理

想循环热效率、循环功和比冲随飞行马赫数的变

化关系如图5所示。其中，燃气发生器温比与发

生器循环工质质量m直接相关。在图5中分别绘

制出了最大循环功连线和最高燃料比冲连线。

对于ATR组合循环，随着发生器循环工质

m的增大，ATR发动机逐渐由航空涡轮发动机工

作模式向火箭发动机工作模式过渡，其热效率不

(29)

2 1

一f上+1)[ (30)
＼mMao--o J|

断提高，循环功增大，但比冲随之降低。对于理
生上

想热力循环过程，(7riTr)“<丁。．条件始终成立，

否则等压吸热过程中热量无法加入。图5中已假

定压气机压比矿恒定，因此会出现高马赫数下热

效率接近1．0的情况。在实际热力循环中，随着

飞行马赫数增加，压气机压比矿将会逐渐降低，

因此热效率将始终小于1．0。

ATR理想循环热效率随飞行马赫数的增大而

增大，循环功和比冲随飞行马赫数的变化趋势与

发生器循环T质m(以燃气发生器温比表征)相

关：随着飞行码赫数增加，理想循环功和比冲先

增大后减小，均仔在最大值。此外，ATR最大循

环功对应的弋行马赫数始终大于最高比冲对应的

飞行马赫数。

(a)Thermal efficiency (b)Thermodynamic ey(’le WOI k (C)Specific impulse

图5热效率、循环功和比冲随Ma。的变化关系

Fig．5 Variation of thermal efficiency，thermodynamic cycle work and specific impulse with Mao

发生器循环j r质m对ATR理想循环热效率

的}：向较小；理想循环功随111的减小而减小，且

其下降幅度逐渐减小并趋于恒定；发动机比冲随

m的减小而等比例增加，但最高比冲对应的飞行
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马赫数不断减小并趋于恒定。

4结论

本文从热力循环角度分析了地面静态和飞行

状态下ATR理想热力循环特性，结果表明：

1)影响ATR发动机热力循环性能的热力学

特征参数有：进气道冲压比(来流马赫数)、压

气机压比、涡轮落压比、发生器温比和燃烧室温

比。在相同的压气机压比条件下，ATR循环功和

热效率始终高于布雷顿循环的相应值。

2)地面静态的理想循环功和热效率仅是燃烧

室温比和压气机压比的单调函数。提高燃烧室温

比，热效率降低、循环功增加；提高压气机压比，

热效率和循环功均增加。比冲与燃烧室温比和发

生器温比成正比，提高涡轮落压比，比冲增加，

但增加幅度逐渐减小，压气机压比对比冲的影响

与燃烧室温比和发生器温比相对关系有关。

3)理想循环热效率随飞行马赫数的增大而增

大，循环功和比冲随飞行马赫数的增加而先增大

后减小，存在最大值，其最大循环功对应的飞行

马赫数始终大于最高比冲对应的飞行马赫数。

4)发生器循环工质对热效率的影响较小，但

循环功随发生器循环工质的减小而减小，比冲随

发生器循环工质的减小而等比例增加。

在ATR发动机系统参数优化过程中，只有

压气机压比存在较大选取空间，该热力学特征参

数应根据飞行任务剖面要求慎重选取，在保证足

够推力的同时尽可能获得高比冲性能。
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