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摘 要：为获取带有闭式布雷顿循环的预冷发动机的飞行包线及性能，同时提高发动机工程实现的

可行性，基于带有闭式布雷顿循环的预冷发动机基础循环及现有部件技术水平，构建了一种适度预冷发

动机方案。对该方案下发动机沿着SABRE3飞行轨迹下的性能和部件匹配规律进行了分析。然后通过对

发动机的高度、速度、调节特性进行研究，得到了该方案下发动机的飞行包线及整个包线内的性能。计

算结果表明，本文所提出的适度预冷方案与SABRE3方案相比，核心机的比冲基本相当，但单位推力有

所降低，工程可实现性提高；通过分别控制氦循环最低、最高温度为目标值，可保证发动机各部件在马

赫数 0~5的整个飞行过程中均处于稳定工作区间内，发动机比冲在 1359~2099s，地面点单位推力最大，

达到 1.9kN/（kg/s）；特性研究发现发动机推力与比冲在高度 0~15km，马赫数 1~3时最高，而单位推力最

高的区域主要集中在包线的左侧低马赫数区，随马赫数的增加逐渐降低；发动机对氦压气机前温度的调

节十分敏感，而对氦涡轮前温度的调节敏感性较低。综合研究表明，本文所给出的适度预冷方案的预冷

发动机具有较好的宽域工作能力。
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Abstract：In order to obtain the flight envelope and performance of the precooled engine with closed Bray⁃
ton cycle and improve the feasibility of the engine，a scheme of the precooled engine with moderate precooling
was carried out based on the basic cycle and the existing component technology level. The performance and com⁃
ponent matching law of the engine along the flight trajectory of SABRE3 were analyzed. Then the velocity charac⁃
teristic，altitude characteristic and adjustment characteristic of the engine under this scheme were studied. And
the performance throughout the flight envelope of the engine was obtained. The results show that the specific im⁃
pulse of the engine with moderate precooling scheme proposed in this paper is basically the same with the core en⁃
gine of SABRE3. However，the specific thrust is reduced and the engineering feasibility is improved. The engine
can achieve stable control during the entire flight trajectory from Mach 0 to 5 by adjusting the minimum and maxi⁃
mum temperature of the closed helium cycle as the target value. The specific impulse range of the engine is be⁃
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tween 1359s and 2099s，and the specific thrust at the ground point is the largest，reaching 1.9kN/（kg/s）. The
characteristic study shows that the thrust and specific impulse of the engine are the highest on the condition of the
altitude range from 0 to 15km and the Mach number range from 1 to 3. The part with the highest specific thrust is
mainly concentrated in the low Mach number area on the left side of the envelope map. And the specific thrust
gradually decreases as the Mach number increases. The engine is very sensitive to the adjustment of the inlet tem⁃
perature of the helium compressor but insensitive to the adjustment of the inlet temperature of the helium turbine.
Comprehensive research shows that the precooled engine with moderate precooling scheme presented in this pa⁃
per has a wide range of altitude and speed.

Key words：Precooled engine；Closed Brayton cycle；Moderate precooling；Off-design performance；
Characteristics；SABRE

1 引 言

英国反应发动机公司（Reaction Engine Ltd，REL）
提出的协同吸气式火箭发动（Synergistic air-breath⁃
ing rocket engine，SABRE），兼有吸气和火箭两种工作

模态，是目前实现单级入轨最有希望的推进系统之

一［1-3］。该发动机采用预冷技术将吸气模式下发动机

的速域扩展到马赫 5，而且全程具有较高的比冲和加

速性能，马赫 5之后发动机过渡到火箭模态执行入轨

任务。此外，预冷技术也被广泛用于空气涡轮火箭、

TBCC等涡轮基动力装置的包线拓展［4-5］。综合当前

多种类型的预冷发动机方案，以 SABRE系列为代表

的带有闭式布雷顿循环的预冷发动机（以下均简称

预冷发动机），以其综合较优的性能和当前取得的重

要突破而备受关注。

文献［2，6］针对 SABRE3发动机热力循环进行了

熵增分析，建立了不可逆条件下空气压气机压比与

理想等熵条件下的压比之间的关系，发现随着熵增

的增加空气压气机最佳压比迅速减小。其中，预冷

器由于材料使用温度限制导致存在大温差换热，是

系统熵增的最主要部件。将预冷器分为高温换热器

和低温换热器两部分串联，高温预冷器中增大氦气

空气热容比，可以显著降低预冷器的总熵增，提高循

环效率。张建强等［7］采用㶲分析方法研究指出 SA⁃
BRE3热力循环由于大量的氢未燃烧即被直接排掉，

是系统㶲损失最主要的部分。在 SABRE3发动机的

基础上提出了一种高温预冷器再循环的预冷发动机

热力循环方案。随后为进一步提高预冷发动机的比

冲性能，REL在 SABRE3热力循环的基础上相继推出

了马赫 5飞机的巡航型 Scimitar发动机方案和加速型

动力 SABRE4方案［8-10］。 Jivraj等［8］在 Scimitar方案中

按照最佳当量比优化的结果选择氢气空气热容比为

1/3。采用分流回热压缩循环将氦气路分为 9路，以

保证氢气路与氢气路的热容匹配，在该系统中，液氢

只需将第一路的氦气流深度冷却后压缩，然后以这

一路被冷却的氦气作为冷源，冷却第二路，以此类推

完成对所有氦气流路的冷却压缩。后续提出的 SA⁃
BRE4与 Scimitar发动机相比，主要区别在于高温预

冷器中氦气空气的热容比为 2：1，因此分流数目为 4，
此外 SABRE4利用氢气涡轮驱动氦压气机做功，降低

了氦压气机压比［9-10］。董芃呈等［11-12］从理论上推导

了具有 n个分流通道的回热压缩系统在闭式循环

中的工作原理，并对系统中涉及的分支数目及部件

性能参数对系统压缩功与换热的影响进行了研究。

计算结果表明，增加分支数目可以大幅降低油耗以

及闭式循环压气机压缩功，但导致系统重量增加。

屈原等［13］通过对 SABRE4循环的㶲分析研究，给出

了系统内的㶲损失分布特性。但是热力循环的优

化，使得系统复杂性大大增加。玉选斐等［14］提出了

统一的燃油间接预冷发动机热力学模型，并在此模

型的基础上导出了重要循环参数的变化与发动机性

能极限的热力学对应关系。

在建模研究方面，冯卡门流体力学研究所 Villacé
等［15］利用 EcosimPro的编程环境和欧洲空间推进模

拟系统 ESPSS，搭建了 SABRE3发动机部件级稳态计

算模型。基于此模型计算了 SABRE3发动机从地面

起飞到马赫 5，25km的加速段的推力与比冲，给出了

不同马赫数下发动机共同工作点位置在叶轮机特性

图上的变化规律。此后，Villacé等［16］也采用类似的

方法建立了 Scimitar发动机的稳态模型，研究得出在

马赫 5，高度 25km设计点附近控制油门进行节流，可

以通过控制氦涡轮入口温度不变，保证发动机共同

工作点位置都在设计点附近，始终保持较高的效率。

在 Scimitar发动机 Ma=2.5~5.0空气涡轮火箭模态非

设计点仿真研究中，提出将发动机控制变量减少到

仅对油门的控制，然后得到了沿着飞行轨迹不同节
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流水平下发动机操作范围以及发动机的未安装推力

和比冲性能［17］。张建强等［18］也采用部件法对 SA⁃
BRE3发动机吸气模态进行建模分析，研究了发动机

的速度特性，验证了 SABRE 3发动机在 Ma=0~5且有

良好的推力和比冲性能。黄晨［3］分别建立了预冷

ATR-GG，SABRE，PCTJ及 ATREX等预冷发动机的模

型，对比研究了以上几种发动机性能的差异。2018
年，Driscoll等［19］提出控制驱动空气压缩机的氦气涡

轮前温度恒定，可以实现 SABRE4发动机在整个马赫

范围内闭式循环保持在单个工作点附近，并给出了

SABRE4发动机在整个工作范围内的比冲和单位推

力，但没给出具体求解过程。在动态建模方面，Moral
等［20］建立了 SABRE2循环的动态模型。通过动态模

型计算得到了在特定的控制时序作用下发动机的动

态响应特性，结果表明：氢氦换热器氦气侧温度应尽

可能低来保证循环的稳定；由于热惯性和流体容积

效应在换热器、燃烧室和涡轮机械中产生的延迟，稳

定壁温需要 20~30s的时间。

综合来看，当前国内外对带有闭式布雷顿循环

的预冷发动机的研究，大多是以反应发动机公司的

数据为基础来进行总体及部件性能的分析，对总体

方案及部件的可实现性评估研究较少，且尚未见到

该类预冷发动机飞行包线相关的研究成果，难以支

撑以该类预冷发动机为动力的飞行器的方案论证。

所以本文基于现有的部件技术水平，采用带有闭式

布雷顿循环的预冷发动机基础热力循环，构建了一

种工程可实现性较高的预冷发动机方案。基于部件

特性建立了发动机的性能计算模型，得到了特定轨

迹下的发动机性能及部件匹配规律，并通过特性研

究获取了该方案下预冷发动机的飞行包线及包线内

的性能，用于该类预冷发动机及飞行器方案论证及

性能研究的参考。

2 计算方法

基于部件法的发动机特性计算模型对每个独

立的发动机部件进行计算，可以较好地考虑部件在

不同工况下的特性对发动机系统性能的影响，因此

在发动机建模仿真中被广泛使用。本文针对带有

闭式布雷顿循环的预冷发动机的主要部件进行了

详细建模。该发动机热力循环如图 1所示。核心

机主要部件有进气道、预冷器（HX1）、空气压气机

（C1）、氦 压 气 机（HeC）、补 热 器（HX3）、氦 涡 轮

（HeT）、氢氦换热器（HX4）、液氢储箱、氢气涡轮泵

（Pb）、氢 涡 轮（HT1，HT2）、预 燃 室（PB）、推 力 室

（CC）及尾喷管等。外涵冲压通道包括冲压燃烧室

（BB）和喷管等部件。在部件建模基础上构建该循

环的预冷发动机的系统级模型，进行全速域内的性

能计算。

2.1 建模假设

在发动机热力循环建模分析中采用如下假设

条件：

（1）不考虑部件与环境间的换热。

（2）由于材料限制，预冷器氦气路出口温度不高

于 950K。
（3）假设发动机各部件之间连接管路的总压恢

复系数为常数，并且忽略其在非设计点状态时的

变化。

（4）在性能计算中不考虑外涵冲压通道工作时

的推力以及不工作时的阻力，且假设在全速域内外

涵冲压通道通过几何调节不产生壅塞。

Fig. 1 Basic thermal cycle of the precooled engine with closed Brayton cycle[1]
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2.2 大气环境及工质物性

在预冷发动机中主要涉及到空气、燃气、氦气及

氢这几类工质，准确地获取不同状态下工质的物性，

对发动机性能评估的准确性有重要影响。NIST数据

库具有多种物质在不同压力、不同温度下的物性参

数，但是温度、压力范围较窄。常用拟合公式获得的

物性参数的精度相对较低。为保证计算要求，不超

过 NIST数据库温度、压力边界的物性参数通过调用

NIST数据库获得，超出部分通过拟合公式获得。其

中燃气按照燃气的组分加权平均来计算，考虑温度

变化对燃气物性的影响。

高度 0~25km自由来流的参数按照 1976年国际

标准大气模型定义如下：

T = {288.15 - 6.5H ( 0 ≤ H ≤ 11)
216.65 (11 < H ≤ 20 )
216.65 + H - 20 (20 < H ≤ 32 )

（1）

p =
ì

í

î

ïï
ïï

101325 × (1 - H
44.308 )5.2553 ( 0 ≤ H ≤ 11)

0.227 × (e11 - H6.338 ) × 105 (11 < H ≤ 32 )
（2）

式中 p，T，H分别表示静压、静温、高度，单位分别

为 Pa，K和 km。

根据理想气体可压缩流动的规律，来流总温、总

压随马赫数的变化如式（3），（4）所示。式中 T t，p t，Ma

和 k分别表示总温、总压、马赫数和比热比。但高马

赫数下，随着马赫数的增加来流的真实气体效应逐

渐增强，按照理想气体计算获得的总温偏高，当Ma>4
之 后 ，来 流 总 温 按 照 标 准 大 气 飞 行 参 数 表 进 行

修正［21］。

T t0 = T0 (1 + k - 12 Ma0 2 ) （3）
p t0 = p0 (1 + k - 12 Ma0 2 )

k
k - 1 （4）

2.3 主要部件模型

2.3.1 进气道

本文在进气道性能建模中直接采用 REL公司公

布的 SABRE发动机中心锥调节的轴对称进气道在

图 2所示的飞行轨迹下的总压恢复曲线，其总压恢复

系数随马赫数变化的拟合结果如图 3所示。

2.3.2 换热器

带有闭式布雷顿循环的预冷发动机与其他类

型的发动机最显著的区别，是具有多个管壳式、印

刷板式等不同类型、不同工质的高紧凑微通道换热

器。本文采用有效度-换热单元数目法，即 ε - N tu
法进行换热器的建模。该方法从换热器总体性能

角度，考虑冷 热 工 质 热 容 比 对 换 热 性 能 的 影 响 。

ε - N tu 法中换热器有效度 ε定义为实际换热量与

最大可能换热量之比，N tu定义为换热单元数。具体

热力计算过程如式（5），（6），（7）所示。式中 W，Cp，

Q，σ分别表示流量、定压比热容、换热量和总压恢复

系 数 。 下 标 in 和 out 分 别 表 示 进 口 截 面 和 出 口

截面。

ε = W 1Cp1 (T t1 - T t2 )
min (W 1Cp1 ,W 3Cp3 ) (T t1 - T t3 ) （5）

Q = W 1Cp1 (T t1 - T t2 ) = W 3Cp3 (T t3 - T t4 ) （6）
p out = p inσ （7）

Fig. 4 Heat exchanger model

Fig. 3 Pressure recovery coefficient of SABRE intake[7]

Fig. 2 SABRE flight trajectory[7]
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2.3.3 叶轮机

在压气机特性图中，压气机的压比 π c 与效率 η c
是相对折合转速 N cor，折合流量W cor的函数，即满足

π c = f (W cor ,N cor ) （8）
η c = f (W cor ,N cor ) （9）

其中相对折合转速、折合流量定义为

N cor = n/ndes
T in /T std

（10）

W cor = W· T in /T std / ( p in /p std ) （11）
式中 n和 ndes 分别表示实际物理转速和设计转

速，T std和 p std分别表示基准温度和基准压力。

已知压气机入口压力和温度，通过式（12），（13）
计算得到压气机出口压力和等熵状态下的出口温

度，由此获得该温度下的理想焓值。根据式（14）计

算出真实出口焓。压气机的耗功 L c等于进出口焓值

之差与流量的乘积。式中 h，π c，R g，η c分别表示焓、压

气机压比、气体常数及压气机效率。

p out = p inπ c （12）
Cp

dT
T
= R g lnπ c （13）

h out =
( )h out - h in

η c
+ h in （14）

L c = W (hout - h in ) （15）
为保证叶轮机特性数据点与工作条件一一对

应，所以通过 β线法获取叶轮机工作点位置的性能参

数，将压气机压比和流量转化为 β和相对折合转速

N cor的函数。

涡轮的热力过程计算与压气机正好相反，属于

减压降温过程，只需按照式（12）~（15）调换进出口边

界条件，即可计算获得涡轮的性能。本文中空气压

气机特性根据现有涡轮发动机轴流压气机通用特性

缩放得到。闭式氦循环中叶轮机特性图，是在专为

预 冷 发 动 机 设 计 的 氦 叶 轮 机 特 性 图 基 础 上 缩 放

获得。

2.3.4 燃烧室

燃烧室计算时采用以下假设：

（1）气体组分的比热容是温度的多项式函数。

（2）忽略气体的热传导。

（3）假设燃烧室内的气体为理想气体，符合理想

气体状态方程。

（4）忽略燃烧室内复杂的燃烧过程，仅考虑少数

几种主要组分及其化学反应。

燃烧室出口总压如式（16）所示，根据燃烧前后

质量守恒、热量守衡，获得燃烧室入口总焓值，然后

通过化学平衡计算得到出口的组分，假定出口温度，

然后调取各组分在此温度下的焓值，得到出口总焓

值，通过与入口总焓值的对比，修正出口温度，直至

出口焓值与入口焓值在要求的误差范围内。其中

W a，W f，σ com分别表示空气流量、燃料流量和燃烧室总

压恢复系数。

p out = p in ⋅ σ com （16）
h out = (haW a + h fW f ) / (W a + W f ) （17）

2.3.5 喷 管

由于双钟型喷管通过主动控制分离，使得喷管

在低空和高空均具有较好的性能，即高度补偿特

性［22］。因此选择几何不可调的双钟型喷管作为本

文预冷发动机方案中的喷管模型。喷管的性能通

过推力系数 C f 来评价。C f 定义为喷管产生的轴向

实际总冲量 I r 与等熵总冲量 I i 之比，如式（18）所

示。式中 c9，A9 分别表示喷管出口气流速度、喷管

出口面积。本文所设计的双钟型喷管推力系数通

过专为预冷发动机设计的双钟型喷管 CFD计算获

得。推力系数随着马赫数增加先下降后上升，在马

赫 0.9时最小。

C f = I rI i （18）
I r = Wc9 + (p9 - p0) A9 （19）

I i = W 2k
k - 1 R gT t9

é

ë

ê

ê
êê

ù

û

ú

ú
úú1 - ( )p0p t9

k - 1
k

（20）

2.3.6 性 能

评价发动机性能参数有发动机推力 F，比冲 Is和

单位推力 F s，表达式如下

F = [W 9 ⋅ c9 + ( p9 - p0 ) ⋅ A9 ] - W 0 ⋅ c0 （21）
I s = F/ (W f g ) （22）
F s = F/W 0 （23）

式中 c0，g分别表示发动机进口流速和重力加

速度。

2.4 发动机系统模型

发动机系统的模型是在部件模型的基础上，通

过部件之间流量连续、能量守恒、功率平衡等关系来

确定系统共同工作点的位置。本文采用涡轮发动机

建模常用的 Newton-Raphson方法迭代求解带有闭式

布雷顿循环的预冷发动机系统共同工作方程来获得

系统非设计点的性能。

为保证发动机在设计的飞行轨迹上闭式氦循
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环系统稳定工作，控制氦涡轮入口温度和氦气压气

机入口温度为常数。这两个参数的调节是通过调

节阀门 V1，V2开度来控制氦气液氢换热器 HX4的

液氢流量、进入预燃室的空气比例来实现，如图 1
所示。

非设计点计算中，设置转子的相似转速、压气机

和涡轮特性图的辅助 Beta值为牛顿迭代的迭代变

量，系统平衡方程主要是各流路的流量平衡方程、闭

式氦循环的压力平衡方程以及叶轮机的功率平衡方

程。进行全包线范围内的迭代计算。Newton-Raph⁃
son方法迭代求解时，当系统平衡方程组的最大误差

小于 10-5后认为系统达到平衡，停止迭代，输出计算

结果。

3 结果与讨论

3.1 适度预冷方案

SABRE3发动机采用深度预冷（冷却至 130K）、大

压比压缩（压比为 140）的方案。该方案下液氢冷却

用量是燃烧用量的 3倍左右，此外深度预冷带来的结

霜问题、大压比空气压气机设计等问题均限制了 SA⁃
BRE3发动机的工程化应用。鉴于 SABRE3深度预冷

存在的问题，本文提出了适度预冷发动机方案。在

马赫 5将来流冷却至 300K左右，地面点冷却温度

222K，采用少量喷醇及表面处理等措施即可解决预

冷器结霜问题。通过循环参数优化得到发动机设计

点参数见表 1。从设计点性能计算结果可以看出，发

动机推力 86.6kN，比冲为 1358.7s，与文献［14］中给出

的剥离冲压通道影响后 SABRE3发动机核心机的比

冲性能基本相当。

通过叶轮机械一维校核，确定空气压气机级数

为 10~12级，驱动空气压气机的氦涡轮需要 4~6级。

氦压气机采用多级离心，需要 5级左右。氢涡轮带动

氦压气机做功后仅参与燃烧，为减少级数，可以考虑

采用高负荷冲击式涡轮，将涡轮级数减少到 2级。而

SABRE3发动机空气压气机压比达到 140，其设计难

度远超当前压气机 20~30倍压比的设计水平。虽由

于进口温度更低，叶轮机级数可以适当减少，但经过

一维校核后得出 SABRE3的压气机需要 14~16级左

右。此外 SABRE3发动机中氦涡轮落压比和氦压气

机压比分别为 4.4和 6.4，经过校核分别需要 9~12级、

5~6级。通过对比分析看出，本文预冷发动机方案具

有相对较好的工程可实现性。

3.2 特定轨迹下的非设计点性能

基于所建立的预冷发动机模型，对本文所给出

的适度预冷的方案沿着 SABRE3发动机飞行轨迹内

下的性能进行了计算分析。图 5给出了发动机性能

随马赫数的变化曲线。由图可知，随着马赫数的增

加，发动机推力在马赫 0~0.9下降，在马赫 0.9~5先上

升后下降，在马赫 2附近存在极值。发动机在马赫

0~0.9下降主要是由双钟型喷管的推力系数的降低

引起的。单位推力随马赫数的变化趋势与发动机推

力的变化趋势一致，总体上随马赫数增大而减小，地

面点单位推力最大，在马赫 0.9左右有折转与双钟型

喷管推力系数的变化规律相对应。该发动机核心机

在整个飞行轨迹内的比冲均不超过 2500s，平均比冲

为 1814s，最低比冲在马赫 5设计点处。当考虑冲压

通道消耗部分氢气产生的推力后，发动机平均比冲会

有所升高。

图 6为飞行轨迹内发动机涡轮通道空气、氦气与

氢流量的变化曲线。可以看到核心机中氦气、氢气

的流量变化均不大，空气流量在波动中上升后下降。

发动机核心机中各工质流量的变化，是系统中各部

件匹配的结果。

图 7~图 9叶轮机特性图中展示了预冷发动机的

共同工作线。图中相对折合转速线所对应的相对折

合转速用数字标出。在压气机特性图中横坐标为折

合流量，在涡轮特性图中横坐标为折合流量与相对

折合转速的乘积。

图 7给出了整个飞行轨迹内空气压气机的工作

点在特性图中的变化规律，可以看出从地面起飞到

马赫 5，高度 25km飞行中，空气压气机折合转速降

低，折合流量和压比均降低。在马赫 4时由于进气道

Table 1 Main design parameters

Parameter
Altitude/km
Mach number
Air flow/（kg/s）

Helium flow/（kg/s）
Hydrogen flow/（kg/s）

Pre-cooling temperature of air path/K
Air compressor pressure ratio

Helium compressor pressure ratio
Inlet temperature of helium turbine/K

Inlet temperature of helium compressor/K
Main combustion chamber temperature/K

Nozzle expansion ratio
Thrust/kN

Specific impulse/s
Specific thrust/（kN/（kg/s））

Value
25
5
76
20.5
6.5
301
20
4.62
1080
107
2134
100
86.6
1359
1.14
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恢复后的总压出现极大值，因此出现了折转。该点

在空气压气机特性图中靠近了喘振边界，可以通过

调节设计点位置来改善。其余共同工作点基本在一

条直线上，处在正常特性范围内。空气压气机的效

率在马赫 3.5左右达到最大，随着折和转速的增加，

空气压气机负荷增加，效率逐渐降低。

带有闭式布雷顿循环的预冷发动机中，氦涡轮

的工作状态受到空气压气机和闭式氦循环的共同作

用。图 8给出了控制氦压气机、氦气轮前温度不变

时，氦涡轮在 Ma=0~5速域内共同工作点位置的变

化。可见，氦涡轮的落压比和效率变化均较小，与马

赫 5设计点的参数接近。

Fig. 7 Operating line of air compressor along the SABRE3

flight trajectory

Fig. 6 Curves of mass flow rate of propellants along the

SABRE3 flight trajectory

Fig. 8 Operating line of helium turbine along the

SABRE3 flight trajectory

Fig. 5 Performance of the engine along the SABRE3 flight

trajectory
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在闭式氦循环中，氦压气机用于克服氦涡轮的

压降及换热器的流阻，使得闭式氦循环中的工质在

经过一个减压过程后恢复到初始状态，以进行下一

次循环。由于氦涡轮落压比在全速域内变化不大，

且在全速域内控制其入口温度恒定，因此氦压气机

的工作状态点基本在设计点附近，如图 9所示。驱动

氦压气机的氢涡轮也基本工作在设计点附近，落压

比和效率变化均较小。

通过分析发动机共同工作点在各部件特性图中

的位置变化规律，可以看出按照本文所给的设计点

参数及部件特性，各部件在 Ma=0~5均工作在部件特

性的稳定工作区间内。通过控制闭式氦循环最低温

度和最高温度为常值，可满足发动机宽速域工作的

要求。

3.3 发动机特性

3.3.1 速度特性

本节针对前面设计的带有闭式布雷顿循环的

预冷发动机循环，经过匹配计算得到其速度特性如

图 10所示。可以看出在同一飞行高度下，马赫数增

加，发动机空气流量先迅速增加后开始下降。空气

压气机压比随着马赫数增加迅速下降，导致发动机

单位推力总体下降显著。流量和单位推力的共同作

用使得发动机推力随马赫数增加总体上先上升后下

降。由于液氢冷却用量变化较小，因此在该循环中

比冲与推力变化趋势基本一致。此外，从该特性图

中可以看出，随着飞行高度的增加，该发动机可以工

作的马赫数范围也更宽。

图 11，12分别给出了不同高度下马赫数变化

导致发动机共同工作点在空气压气机、氦压气机中

的变化曲线。在空气压气机特性图中，在特定高度

下增加马赫数，来流总温、总压均上升。虽经过空

气路预冷降低了空气压气机前的温度变化范围，但

由于马赫数增加使得进入空气压气机的空气温度

上升，空气压气机折合转速降低，空气压气机压比

Fig. 9 Operating line of helium compressor along the

SABRE3 flight trajectory

Fig. 10 Speed characteristics of precooled engine with closed Brayton cycle
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减小。当折合转速过低时，部分工作点已进入压气

机喘振边界的左侧，因此给定飞行高度后该发动机

飞行马赫数不得过高。同时高空低马赫数飞行时，

由于来流温度过低使得空气压气机折合转速过大，

部分超出了空气压气机特性图右边界，因此给定飞

行高度后该发动机飞行马赫数不得过低。从以上

结果可以看出，飞行高度给定后，由于空气压气机

特性的边界限制，因此飞行马赫数上下限均受到约

束。由于控制闭式氦循环的最低循环温度和最高

循环温度不变，因此闭式氦循环中各部件基本都工

作在设计点附近，即使特性研究中工况变化较大，但

闭式氦循环通过主动控制降低了对来流的敏感性。

3.3.2 高度特性

图 13给出了该循环下发动机的高度特性。可以

看出同一马赫数下，随着飞行高度的增加，来流总温

和总压均降低，发动机流量降低。总温降低使得空

气压气机折合转速提高，空气压气机压比增大，因

此发动机单位推力随飞行高度的增加而增大。推

力等于单位推力与流量的乘积，同一马赫数下发动

机总推力随飞行高度的增加而降低。发动机的比

冲随高度的增加而降低，与推力随高度的变化趋势

一致。在高海拔空域内，维持某一固定马赫数的空

域范围较窄，这是由来流随马赫数的变化特性所决

定的。

3.3.3 调节特性

本文所构建的带有闭式布雷顿循环的预冷发动

机具有 2个控制变量，分别是闭式氦循环的最低温度

和最高温度，即氦压气机前温度和氦涡轮前温度。

选择典型的地面马赫 0工作点作为研究工况，调节闭

式氦循环的最高温度和最低温度，进行调节特性中

发动机性能和部件匹配规律的研究。图 14，15分别

给出了氦涡轮前温度 1000~1300K调节和氦压气机前

温度 100~110K调节时发动机部件匹配的特性。通过

匹配计算发现控制氦压气机前温度和氦涡轮前温

度，可以实现发动机共同工作点在特性图中位置的

调节。降低氦压气机前温度、提高氦涡轮前温度可

以降低发动机中空气压气机的负荷，同时氦叶轮机

系统的负荷同步降低，发动机比冲增加，单位推力下

降。此外，从计算结果来看，闭式氦循环系统对氦压

气机前温度的变化十分敏感，该温度过低或过高均

会导致发动机共同工作点位置超出发动机特性图中

的稳定工作范围，而系统对氦涡轮前的温度变化敏

感性较低。

通过对本文的预冷发动机在马赫 0~5.5，高度 0~
30km内高度速度特性及调节特性的研究，所有计算

中匹配到的可行解便构成了该发动机的飞行包线，

Fig. 11 Operating lines of air compressor under different altitude

Fig. 12 Operating lines of helium compressor under different altitude
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Fig. 13 Altitude characteristics of precooled engine with closed Brayton cycle

Fig. 14 Operating lines of air compressor and helium compressor under different inlet temperature of helium turbine

Fig. 15 Operating lines of air compressor and helium compressor under different inlet temperature of helium compressor
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如图 16所示。从图中可以看出，高度 0~15km，马赫

数 1~3是发动机推力与比冲最高的区域，该区域发动

机单位推力和流量均处于较高水平。发动机单位推

力最高的区域主要集中在包线的左边界低马赫数区

域，单位推力最低的区域主要集中在包线的右边界

高马赫数区域。

4 结 论

通过本文的计算分析，得到以下结论：

（1）本文提出的适度预冷发动机方案沿着 SA⁃

BRE3飞行轨迹，发动机核心机推力和比冲除马赫数

0.9左右因双钟型喷管特性影响出现折转外，总体上

随马赫数的增加先上升后下降，在马赫 2左右达到最

大值。发动机比冲在 1359~2099s，在马赫 5时比冲最

低。单位推力在地面点最大达到 1.9kN/（kg/s），总体上

随马赫数增加而降低。

（2）带有闭式布雷顿循环的预冷发动机在马赫

数 0~5.5、高度 0~30km内具有较宽的飞行包线。包线

内飞行马赫数提高，发动机推力先上升后下降，空气

压气机工作点在特性图中朝着低折合转速喘振边界

方向移动；飞行高度提高，发动机推力显著降低。包

线中马赫数 1~3、高度 0~15km的区域是发动机推力

与比冲较高的区域。单位推力随马赫数的增加单位

推力逐渐降低，在高空高马赫数下达到最低。

（3）降低氦压气机前温度、提高氦涡轮前温度可

以降低发动机中空气压气机及闭式氦循环中叶轮机

的负荷，发动机比冲略有增加，单位推力下降。但空

气压气机对氦压气机前温度的调节十分敏感，对氦

涡轮前温度的提高敏感性较低。
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