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复合预冷吸气式火箭发动机热力循环分析
郭海波1，肖洪2，南向谊1，逯婉若1

(1．西安航天动力研究所，西安710100；2．西北工业大学动力与能源学院，西安710072)

摘 要：采用热力学第一定律分析法分析了复合预冷吸气式火箭发动机(SABRE)的基

本热力过程，得出了吸气模式和火箭模式下的理想循环功和热效率表达式，确定了影响发动

机理想热力循环性能的特征参数。结果表明：吸气模式下SABRE核心机采用布雷顿循环，压

气机的增压比和循环增温比是影响理想热力循环性能的关键参数；火箭模式下SABRE采用火

箭发动机循环，喷管降压比和出口排气速度是影响理想热力循环性能的关键参数。氦气仅仅

在发动机内通过换热器换热实现能量在各循环子系统之间的输运，而其本身并无变化，不对

发动机的理想循环功和热效率产生影响。
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Abstract：The basic thermodynamic process of synergistic air—breathing rocket engine(SABRE)
is analyzed with the first law of thermodynamics method．The ideal cycle work and thermal efficiency

expressions in both air—breathing mode and rocket mode were obtained．Furthermore，several charac—
teristic parameters which affect the performance of the ideal thermodynamic cycles were determined．
Results reveal that the pressune ratio of the compressor and cycle temperature ratio are the key pa—

rameters affecting the ideal thermodynamic cycle performance when SABRE core engine in

air—breathing mode works in Brayton cycle，and the decompression ratio in the nozzle and exhaust ve—

locity at nozzle outlet are the important parameters affecting the ideal thermodynamic cycle perfor-
mance when the rocket engine cycle is adopted for SABRE．The helium energy transmission between

an the cycle sub—systems is realized only by heat exchangers in the engine．but has no effects on ideal

cycle work and thermal efficiency of SABRE．
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0引言

复合预冷吸气式火箭发动机(synergistic ai卜

breathing rocket engine，SABRE)是一种用低温

介质氦对来流空气进行预冷的组合循环发动机，

集合有火箭发动机工作范围宽、涡轮发动机比冲

高的性能优势，是有望应用于可重复使用、水平

起降、单级人轨飞行器的新型动力。

英国REL(Reaction Engine Limited)公司从

上世7E,lt．十年代末致力于SABRE方案研究，近

年来已经在发动机系统参数匹配、预冷器加工与

防结冰、碳化硅材料成型、液氧冷却双模态推力

室、强制偏流喷管设计与制造等多方面取得技术

突破11。917

SABRE涉及4种工作介质、2种工作模式，

多路循环子系统耦合在一起，整个发动机系统循

环较复杂：目前的公开文献大多数是对SABRE

研究进展和组件技术攻关的研究报道，而对发动

机系统本身的理论分析较少。本文采用热力学第

一定律分析法I“1分析了SABRE的热力循环过程

及其能量转换关系，得出了影响发动机理想热力

循环性能的特征参数，旨在深化对SABRE系统

的认识，为发动机系统参数优化提供理论支撑。

系统构成与工作原理

1．1系统构成

SABRE包含外涵流道和核心机两大部分。如

图1所示，外涵流道主要由进气道和外涵燃烧室

组成，核心机主要南进气道、预冷器、压气机、

空气涡轮、氦压气机、氦涡轮、换热器、补热

器、预燃室、推力室、涡轮泵(氢泵、氧泵、氢

涡轮和氧涡轮)、阀门(空气主阀、氦切换阀、

氧主阀)及连接管路组成。

(卜一远前力。毛流未受扰动状态戡皿(图中未求出)；

l一进气道人M截面；2一预冷器空气路人口截面；

3一压气机入r]截面；4一预燃室入口截面；5～补热器

人口截面；6一补热器出口截面；7一推力室入M截面；

8一推力室混合燃烧结束截面；9一推力室喷管出IZI截面；

0一氦压气机入口截面；l一氦脉气机出厂】截面；

2一预冷器氦路m口截面；3，-一补热器氦路出[1截面；

4一氧涡轮入1]截面；5一空气涡轮人口截面；6一氧涡

轮和空气涡轮出FI截面；0’一氢泵入口截面；1 7一氢泵

出口截面；27一换热器氢路出口截面；3 7一氢涡轮出口

截面；0”7一氧泵入口截面；1“一氧泵出口截面

图l SABRE系统简图

Fig．1 Simplified SABRE system diagram

1．2工作原理

SABRE涉及氢、氦、氧和空气4种介质，分

吸气和火箭2种工作模式。其中，在0～26 km，

o～5 Ma范围内采用吸气模式例，涉及空气、氦气和

氢3种介质；在26 km，5 Ma以上，采用火箭模

式口I，进气道关闭．涉及氧、氢和氦气3种介质。

1．2．1吸气模式

1．2．1．1空气路

根据图1，空气经进气道减速增压升温后，

分为2路：一路进人外涵燃烧室与氢气混合燃

烧，膨胀后产生推力；另一路进入预冷器，被低

温氦气预冷降温，经压气机增压后再分为2路。

一路进人预燃室，与氢气混合燃烧产生富燃燃

气，并在补热器中与氦路换热后进入推力室；另

一路直接进入推力室与富燃燃气补燃，加速膨胀
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产生推力。

1．2．1．2氢路

液氢由氢泵增压后进入换热器，从氦路吸热

升温形成具有做功能力的氢气，驱动氢涡轮和氦

涡轮，分别为氢泵和氦压气机工作提供功率，之

后分为2路：一路进入外涵燃烧室与空气混合燃

烧，膨胀后产生推力；另一路进入预燃室与空气

混合燃烧形成富燃燃气，燃气在补热器中与氦路

换热降温后，在推力室中与空气补燃加速膨胀产

生推力。

1．2．1．3氦路

高压低温氦气进入预冷器，与高温空气换热

后进入补热器，在补热器中与预燃室排出的富燃

燃气进一步换热升温后，经空气涡轮膨胀带动压

气机工作，压力、温度降低，之后在换热器中向

氢路放热进一步降温，最后由氦压气机增压恢复

到初始的高压低温氦气状态。

1．2．2火箭模式

1．2．2．1氧路

如图1所示，液氧由氧泵增压后分成2路：

一路进入预燃室与氢气燃烧产生富燃燃气，燃气

在补热器中与氦路换热降温后进人推力室；另一

路进入推力室再生冷却后与富燃燃气补燃，膨胀

产生推力。

1．2．2．2氢路

与吸气模式氢路的区别主要有2点：一是不

进入发动机外涵，二是在预燃室和推力室中与液

氧混合燃烧，而非空气。

1．2．2．3氦路

如图1所示，高压低温氦气进入补热器换热

升温后，驱动氧涡轮以带动氧泵工作，之后在换

热器中与氢路换热降温，最后由氦压气机增压至

初始的高压低温状态。此模式下氦气可不经过预

冷器。

2热力循环分析

从热力学上看，SABRE外涵流道的热力循

环为典型的冲压发动机循环模式，其相关特性可

参考文献[12]，这里重点分析SABRE核心机的

热力循环。

2．1热力循环过程

将SABRE各路热力循环用一系列基本热力

过程来表征，忽略其中的相变和熵增等次要因

素，则4种工作介质的理想热力循环过程如图2～

5所示。

2．1．1空气路

如前所述，核心机空气路在压气机增压后分

为2路：一路进入推力室参与燃烧，这里标记为

空气一路；另一路进入预燃室混合燃烧，经补热

器对氦路放热后进入推力室，这里标记为空气二

路。空气路理想热力循环p-v图如图2所示。

(a)空气一路 (b)空气二路

图2空气路的理想热力循环P一图

Fig．2 p-v charts of ideal thermodynamic cycles for air

图2(a)中，卜2为空气在进气道中的等熵
压缩过程，2—3为空气在预冷器中的等压放热过

程，3叫为空气在压气机中的等熵压缩过程，
7—8为空气在推力室中的等压吸热过程，8—9

为空气在推力室喷管中的等熵膨胀过程，9—o为

空气在环境大气中的等压放热过程。

图2(b)中，0__4和7—0与空气一路热力

过程一致，4—5为空气在预燃室中的等压吸热过

程，5—6为空气在补热器中的等压放热过程。

2．1．2氦路

氦路在吸气模式和火箭模式有不同的循环过

程。将吸气模式下的氦路循环标记为氦一路，火

箭模式下的氦路循环标记为氦二路。理想热力循

环p_zJ图如图3所示。

图3(a)中，0—1 7为氦气在氦压气机中的
等熵压缩过程，1—27和2—3’分别为氦气在预
冷器和补热器中的等压吸热过程，5—67为氦气
在空气涡轮中的等熵膨胀过程，6 7珈7为氦气在
换热器中的等压放热过程。
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图3(b)氦二路的基本热力过程中，O一1
7

和6—07与氦一路的热力过程一致，1—3 7为氦

气在补热器中的等压吸热过程，4q7为氦气在
氧涡轮中的等熵膨胀过程。

(a)氦一路 (b)氦二路

图3氦路的理想热力循环p吲图

Fig．3 p—口charts of ideal thermodynamic cycles for helium

2．1．3氢路

核心机的氢路理想循环p吲图如图4所示。

图4氢路的理想热力循环p叫图

Fig．4 p--v charts of ideal thermodynamic cycle for hydrogen

图4中，07—1”为氢泵的等容压缩过程，
1 7—2“为氢在换热器中的等压吸热过程，27—
3”和37，_．4分别为氢气在氢涡轮和氦涡轮中的

等熵膨胀过程，4—5为氢气在预燃室中的等压吸

热过程，5—6为氢气在补热器中的等压放热过

程，7—8为氢气在推力室内的等压吸热过程，

8—9为氢气在推力室喷管内的等熵膨胀过程，

9—0为氢气在环境大气中等压放热过程。

2．1．4氧路

液氧作为SABRE火箭模式下的氧化剂，经

氧泵增压后分为两路，一路直接进入推力室参与

燃烧，标记为氧一路；另一路进人预燃室混合燃

烧，经补热器对氦路放热后进入推力室，标记为

氧二路。氧路的理想循环p叫图如图5所示。

图5 fal中，0“一1⋯为氧在氧泵中的等容
压缩过程，7—8为氧在推力室中的等压吸热过

程，8—9为氧在推力室喷管中的等熵膨胀过程，

9—0为氧在大气中的等压放热过程。

图5(b)中，0“，-一1⋯和7—0与氧一路热力

过程一致，4—5为氧在预燃器中的等压吸热过

程，5—6为氧在补热器中的等压放热过程。

(a)氧一路 (b)氧二路

图5氧路的理想热力循环p吲图

Fig．5 p-v charts of ideal thermodynamic cycles for oxygen

2．2吸气模式热力循环分析

根据前面分析，吸气模式下核心机涉及4路

热力循环子系统，分别为空气一路、空气二路、

氦一路和氢路。4路热力循环p一移图曲线所包围

的面积即为各路的理想循环功。

SABRE核心机的理想循环功为各路理想循环

功之和。同时，根据吸气模式下空气、氦气和氢

在预冷器、补热器和换热器中的能量守恒关系，

可得吸气模式下核心机的理想循环功

埘邬2丽i1晤【(gaI，r柏”gall,r+BH,a叫+
(Ba，。gaILPb+BH，。qH，pb)一(g。I，。帽a'。qaIL。。+曰H'agH，。)】

(1)

式中：W。。为核心机吸气模式下的理想循环功；

B。为空气二路与空气一路的质量流量之比；Bm

为氢气与空气一路的质量流量之比；9山和qal,at分

别为空气一路单位质量空气在推力室中的等压吸

热量和在环境大气中的等压放热量；gaILpb和qm，

分别为空气二路单位质量空气在预燃室和推力室

中的等压吸热量，q枷。为空气二路单位质量空气

在环境大气中的等压放热量；gH．，和qH,at分别为氢

路单位质量氢在推力室中的等压吸热量和在环境

大气中的等压放热量。

可以看出，吸气模式下SABRE核心机的循

环功由在推力室中的加热量qaI,r+B。．。qaIL，+曰。，。q。．，
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和在预燃室中的加热量ea．,tq枷'pb+BH。q吣转换而 热力循环子系统，分别为氧一路、氧二路、氦二

来，但这些热量并没有全部转换成循环功，而总 路和氢路。

伴随着向环境大气等压放热损失q山。+曰。，。gaII州+

BH。qH。的产生。

将核心机工质在预燃室和推力室中的吸热看

作向单一高温热源的等压吸热过程，向环境大气

的放热看作向单一冷源的等压放热过程。采用

“空气标准”假设⋯】，可将吸气模式下核心机的

理想热力循环p删图表示为图6曲线。

V

图6变换后的核心机吸气模式下的理想热力循环p叫图

Fig．6 p-v charts of modified ideal thermodynamic cycle for

SABRE core engine in air-breathing mode

图6中，o_一4为进气道和压气机的等熵压缩

过程，4—8为工作介质向高温热源(预燃室和推

力室中燃烧产生的高温)的等压吸热过程，8—9

为推力室喷管的等熵膨胀过程，9—0为工作介质

向低温热源(环境大气)的等压放热过程。

可以看出，吸气模式下SABRE核心机与航

空涡轮发动机采用相同的热力循环模式，均为标

准的布雷顿循环。

根据文献【11]，布雷顿循环与循环热效率相

关的因素只有循环增压比(定义为循环最高压力

与最低压力之比)，而与理想循环功的相关因素

包括循环增温比(定义为循环最高温度与最低温

度之比)和循环增压比。在循环增温比确定的条

件下，理想循环功仅仅是增压比的函数，且存在

最大值。

由以上分析可知，吸气模式下，氦路并不对

核心机的理想循环功和热效率产生影响。氦气的

功效仅仅是在发动机内通过预冷器、补热器和换

热器换热实现能量从空气路和富燃燃气路向氢路

的输运，而整个氦气循环本身并无能量的增减。

2．3火箭模式热力循环分析

火箭模式下，进气道关闭，发动机涉及4路

核心机的理想循环功为各路理想循环功(p一

口曲线包围的面积)之和。根据火箭模式下发动

机的氧、氢和氦气在补热器和换热器中存在能量

守恒关系，可得火箭模式下核心机的理想循环功

训叩=丽1 [(q0I，。帽o．,,qoll．r+‰卧)+
旧0．。qoll,pb+BH，。qH，pb)一(g。I，af+B。'0q 0II^a【+BH，。qH’af)]

(2)

式中：训；。为核心机火箭模式下的理想循环功；

曰。．。为氧二路与氧一路的质量流量之比；B。。为氢

路与氧一路的质量流量之比；‰，和q,,l,at分别为氧

一路单位质量氧在推力室中的等压吸热量和在环

境大气中的等压放热量；90【【曲和q 011．r为氧二路中

单位质量氧分别在预燃室和推力室中的等压吸热

量，q。n。为氧二路中单位质量氧在环境大气中的

等压放热量；q吣。和q H'r为氢路单位质量氢分别

在预燃室和推力室中的等压吸热量；q‰为氢路

单位质量氢在环境大气中的等压放热量。

由式(2)可知，与吸气模式类似，核心机在

火箭模式下的理想循环功由在推力室和预燃室中

的等压加热量转换而来，而转换期间总是伴随着

向环境大气等压放热损失的产生。氦气闭式循环

并不对理想循环功产生影响，仅仅是在发动机内

通过补热器和换热器换热实现热量从富燃燃气向

氢路的输运，而氦气本身并无能量的增减。

火箭模式下，将工质在推力室和预燃室中的

吸热看作向单一高温热源的等压吸热过程，向环

境大气的放热看作向单一冷源的等压放热过程。

采用“空气标准”假设⋯】，火箭模式下的理想循

环p刊图见图7。

p

V

图7变换后的火箭模式理想热力循环p叫图

Fig．7 p叫charts of modified ideal thermodynamic cycle for

SABRE in rocket mode
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图7中，07—1”为氢泵或氧泵的等容压缩
过程，1’一8为工作介质向高温热源(预燃室和
推力室中燃烧产生的高温)的等压吸热过程，

8—9为经喷管的等熵膨胀过程，9—0”为工作介

质向低温热源(环境大气)的等压放热过程。

SABRE以火箭模式工作实质上采用的是火

箭发动机的热力循环模式。火箭发动机循环的理

想循环功主要与喷管出口气流速度相关，循环热

效率随喷管降压比的增加而增大【12】。

3结论

SABRE是一种用低温介质氦对来流空气预

冷的组合循环发动机，是有望应用于可重复使

用、水平起降、单级入轨飞行器的新型动力。热

力循环分析发现：

1)吸气模式下的SABRE核心机采用与航空

涡轮发动机相同的布雷顿理想热力循环。与理想

循环功相关的因素包括循环增温比和增压比，且

在增温比确定的条件下，理想循环功存在最大

值；而与循环热效率相关的因素只有循环增压

比。

2)SABRE火箭模式采用与火箭发动机相同

的理想热力循环。与理想循环功相关的因素为喷

管出口气流速度，与循环热效率相关的因素为喷

管降压比。

3)氦气闭式循环仅仅是在发动机内通过预

冷器、补热器和换热器的换热实现能量在氧化剂

路、燃料路或富燃燃气路之间的输运，而氦气本

身并无能量的增减，不对理想循环功和热效率产

生影响。

SABRE发动机系统参数优化过程中，吸气

模式下核心机获取高的热效率的有效手段是提高

压气机的增压比，而获取高的理想循环功的有效

手段则是增加预燃室和推力室总加热量的同时，

选取合适的压气机增压比；火箭模式下获取高的

热效率需努力提高喷管降压比，而获取高的理想

循环功的有效手段是设法增加喷管出口的排气速

度。
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