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空气涡轮火箭发动机风车状态数值仿真研究
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摘 要：开展了飞行高度20 km、速度Ma 3条件下，空气涡轮火箭发动机(ATR)风车状

态数值仿真研究。根据ATR发动机结构方案，建立了三维计算模型，并以压气机转子扭矩为

0作为风车状态判据，使用计算流体动力学方法，计算获得了不同给定转速下ATR发动机三

维流场结果。研究发现，冷态条件下随着给定压气机转子转速的不断升高，发动机通流能力

逐渐增强，发动机入口气流静压逐渐降低，速度逐渐增加。同时，确认了在飞行高度20 km、

速度Ma 3条件下，ATR发动机风车转速约为6 900 r／min，内阻约2 170 N。此时，发动机进

出口总压损失约61％。其中，压气机流道进出口总压损失达到了32．6％。
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Numerical simulation of air turbo rocket

engine at windmilling state

ZHANG Liuhuan，LU Wanruo

(Xi’an Aerospace Propulsion Institute，Xi’an 7 1 0 1 00，China)

Abstract：Under the flight condition that is flight altitude 20 km and mach number 3，numerical

simulation of Air Turbo Rocket engine(ATR)at windmilling state is presented in the paper．Based on

the structure of ATR，the 3-D numerical model is established，and the flowfield at different appointed

revs is obtained by using the method of computational fluid dynamics．It’S found that static pressure

decreases and the velocity increases at the entrance of ATR as the revs of compressor rotor increases．

Meanwhile taking that the value of torque is zero as the criterion of windmilling state，it is confirmed

that under the given flight condition the revs of ATR at windmilling state is about 6 900 r／min，and the

internal drag is about 2 1 70 N．And the total pressure loss is about 61％all through the engine．

Through the compressor．the total pressure loss reaches about 32．6％．
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空气涡轮火箭发动机是航空涡轮喷气发动机

与火箭发动机的有机组合。与航空发动机空气路

与主燃烧室相通不同，ATR发动机利用流路及供

应独立的火箭发动机(或燃气发生器)工作产生

的高温、高压燃气驱动涡轮；进而带动压气机对

来流空气进行增压，之后空气进人燃烧室(类似

涡喷加力燃烧室)与涡轮出口燃气掺混、燃烧，

并通过尾喷管高速排出产生推力，见图1。ATR

发动机燃气发生器气体流路与空气流路并联，在

进入燃烧室前互不影响。涡轮前燃气参数(总温

等)不受发动机来流空气参数影响。这在一定程

度上拓宽了ATR发动机的稳定工作包线(马赫数

范围可达0～6)t1’2l。

m’t叭炒、7i‘‘：牛撩，14轮拶、晓。《』d【I负*

图1 ATR发动机(燃气发生器循环)

Fig．1 Gas generator cycle of ATR engine

以ATR发动机为动力的飞行器在飞行过程

中，可能遇到无动力下压滑翔状态。此时，发动

机关机，压气机转子在来流作用下做自转运动，

发动机处于风车状态，发动机的内流道阻力(以

下简称内阻)等参数在很大程度上影响着整个飞

行器下压飞行的时间、距离。因此，获得发动机

风车状态参数(包含风车转速、内阻等参数)对

飞行弹道规划有重要意义。

在国内外研究方面，尤·阿·李特维诺夫指出

在雷诺数自行模化的各飞行状态范围内，如果转

子没有消耗功率，任何结构形式的发动机的所有

换算参数实际上都是单值的，取决于设计马赫

数，并由此给出了计算风车转速和内阻的计算公

式引；王占学等人在尤·阿·李特维诺夫方法的基

础上，发展了计算燃气涡轮发动机风车特性的理

论方法1。1；刘志友等人利用高空台开展了某型涡

扇发动机风车试验，并依据试验数据推导了针对

特定发动机构型的风车内阻计算经验公式例；陈

建民等针对航空发动机风车状态起动特性开展了

部分试验和理论研究㈣。美国飞行推进研究试验

中心(Flight Propulsion Research Laboratory)在

20世纪中叶开展了大量的燃气涡轮发动机风车特

性试验研究，获得了丰富的试验数据，不过试验

成本较高峥141。

本文采用CFD(Computational Fluid Dynam—

ics)方法，对特定构型的ATR发动机开展了冷

态条件下发动机内流道三维流场数值仿真，获得

了一定来流条件下ATR发动机的风车转速及对

应的流道内阻，可为后续发动机试验及飞行器总

体设计工作的开展提供借鉴。

1结构及气动参数

本文研究的某构型ATR发动机设计转速

30 000 r／rain，最大外径300 mm，长度约1．5 m。

发动机沿气流流向依次包含斜流压气机(空气

路)、燃气发生器和冲击式涡轮(燃气路)、圆形

燃烧室及收扩尾喷管等组件。

ATR发动机处于风车状态时，进入发动机的

空气经过压气机后，直接进入圆形等径燃烧室，

最后通过收扩尾喷管排出。此时，燃气发生器未

工作，涡轮流道内不存在燃气。

本文选取了飞行过程中的某一工况点(飞行

高度20 km，速度3 Ma)，开展了ATR发动机风

车状态特性计算。飞行工况气动参数具体见表1。

表1飞行工况参数

Tab．1 Parameters of flight condition

参数 数值

飞行高度／km

飞行速度／Ma

环境静压／Pa

环境静温，K

人口总压／MPa

入口总温，l(

9

7

．，

加

3

跚

M
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加

3
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叫

∞
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表1中的入口为压气机入口截面。其中，考虑

进气道总压损失，给定压气机人口总压0．15 MPa。

2数值仿真

ATR发动机空气与燃气流路并联，且在关机

时，燃气路不存在燃气。在风车状态时，压气机

转子、涡轮转子及其轴系在转动周向上所受合力

为零，且合力对转轴的扭矩为0。由于轴系摩擦

力、涡轮转子流路反窜空气对转子系统的影响较

小，当不考虑以上因素时，可认为来流空气对压

气机转子在周向上的作用合力为0，压气机转子

叶片所受的气体作用力对转轴的扭矩为0。

在开展冷态条件下ATR发动机内流道流场

数值仿真过程中，本文首先给定发动机一系列转

速(3 000～9 000 dmin)，计算收敛后提取压气机

转子扭矩，将其作为判定参数，当扭矩为0即为

风车状态，对应的转速即为风车转速。在给定的

风车转速下，获得壁面沿程压力和粘性摩擦力，

并由公式(1)计算得到内阻值：

r
9

x。=J，pdA+Xf (1)

式中：X。为发动机轴向内阻；J．pdA为从压气

机人口(截面代号取为1)至尾喷管出口(截面

代号取为9)之间壁面沿程压力轴向分量，x，为

壁面粘性摩擦力轴向分量。

2．1计算模型

根据ATR发动机构型，采用ICEM软件建立

了三维流场计算模型(如图2所示)。

图2 ATR发动机三维计算网格

Fig．2 3D mesh on ATR engine

模型采用混合网格划分，其中燃烧室前的空

气流域采用非结构网格划分，燃烧室及尾喷管流

域采用结构网格划分。发动机人口设为压力入

口，尾喷管出口设置计算远场，远场边界设为压

力远场，远场沿流向出口设为压力出口。对压气

机叶栅等流动复杂区域及壁面附近网格进行加

密，整个模型网格量约250万。

2．2计算方法

数值仿真采用Fluent软件进行。计算采用有

限体积法，求解方法为基于密度的隐式求解法，

采用Sutherland公式计算分子粘性系数，壁面取

绝热无滑移和固体边界条件，壁面附近采用非平

衡壁面函数处理，湍流模型采用RNG(Re—

Normalization Group)k-8湍流模型。由于压气机

转子流域为三维旋转流动，因此，计算中使用多

参考坐标系模型，给定压气机转子流域流体转动

角速度以及对应的静子壁面相对角速度。计算过

程中，监测质量流量、动量、能量等残差数量级

降至10-3以下，认为迭代达到收敛。

2．3结果及分析

数值仿真获得了冷态条件下发动机内流道流场

及气动参数结果。图3给出了转速n为6 900 r／min

时，ATR发动机不同截面流场的马赫数分布情

况。

图3

醚鼢
一<嵫■●F _

不同截面流场马赫数分布云图

(n--6 900 r／min)

Fig．3 Mach number distribution of flowfield at

different sections(n=6 900 r／min)

在ATR发动机中，压气机扩压器叶栅通道

人口几何面积小于喷管喉部面积，为整个空气流

道的最小截面。在飞行高度20 km、飞行速度Ma

3、人口总压0．15 MPa的条件下，发动机人口马

赫数约0．16。经过压气机时，流通面积相对发动

机人口有所减小，气流速度增加。在扩压器一级

静子叶栅通道人口，流通面积进一步缩小，在一

万方数据
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级静子叶片叶背处局部气流首先达到声速。之

后，叶栅通道面积增加，且沿流向超声速区域逐

渐增大，在二级静子叶栅通道出口截面气流马赫

数局部达到Ma 2。扩压器后，流道突然扩张，超

声速气流与叶片尾迹区低速流相互作用，气流动

能逐渐耗散，降至亚声速。在燃烧室内，流道面

积再次增加，人口速度约Ma 0；8的空气气流与涡

轮盘后的低速气流(约Ma 0．1)沿流向逐渐掺

混，在燃烧室出口处气流均匀，马赫数约为0．5。

气流到达尾喷管时，由于流道面积收缩，气流速

度增加，且尾喷管落压比达到12，喷管喉部达到

声速。

同时，沿气流流向，由于壁面粘性摩擦、

气流分离、气流剪切掺混等损失的影响，气流

总压逐渐降低。发动机进出口总压损失约61％。

其中，压气机流道进出口总压损失达到了

32．6％，发动机不同截面流场的总压分布云图见

图4。

26000 46000 66000 86000，06000 126000，46000

图4不同截面流场总压分布云图(n=6 900 r／min)

Fig．4 Total pressure distribution of flowfield at

different sections(n=6 900 rlmin)

图5给出了不同给定转速下ATR发动机人

口气动参数的变化曲线。随着给定压气机转子转

速的不断升高，发动机通流能力逐渐增强，发动

机入口气流静压P。逐渐降低，速度y，逐渐增加。

图6给出了不同给定转速下ATR发动机转

子扭矩变化曲线。图6中，扭矩正值表示沿流

向看去，转子周向所受气动力为逆时针方向；

反之，为顺时针方向。可以看到，随着发动机

转速的逐渐升高，来流空气对压气机转子作用

扭矩由正值逐渐变为负值，即转子周向受力由

逆时针变为顺时针方向。转速约为6 900 r／min

时，转子扭矩接近0，表明此时发动机处于风车

状态。根据数值仿真结果，计算发动机内流道

壁面受力在轴向上的分量，得到发动机轴向内

阻约为2 170 N。

，7j l r。mln，

图5不同转速下入口参数变化曲线

Fig．5 Parameters at entrance at different speeds

图6不同转速下转子扭矩变化曲线

Fig．6 Curve of rotor torque at different speeds

3结论

1)在飞行高度20 km，飞行速度Ma 3及人

口总压0．15 MPa的条件下，ATR发动机风车转

速约为6 900 r／rain，内阻约2 170 N。

2)ATR发动机处于风车状态时，沿气流流

向，气流总压逐渐降低。在飞行高度20 km、飞

行速度Ma 3、入口总压0．15 MPa的条件下，处
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于风车状态的ATR发动机进出口总压损失约

61％。其中，压气机流道进出口总压损失达到了

32．6％。
。、

～

i{

3)冷态条件下，随着给定压气机转子转速’

的不断升高，发动机通流能力逐渐增强，发动机‘

入口气流静压逐渐降低，速度逐渐增加。
’Ⅳ1

实际飞行过程中，由于轴系摩擦、气流分离

等因素的影响，风车转速可能与数值仿真结果有

所出入。后续工作需优化计算模型以尽可能接近

实际工况，提高计算结果的可信度。
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