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摘　要：针对空气深度预冷组合循环发动机———协同吸气式火箭发动机（ＳｙｎｅｒｇｉｓｔｉｃＡｉｒＢｒｅａｔｈｉｎｇＲｏｃｋｅｔ
Ｅｎｇｉｎｅ，ＳＡＢＲＥ），采用部件法对其进行建模，匹配计算得到吸气式模态下飞行走廊内其性能参数变化规律，并
研究其高度速度特性。计算模型可信度较高，推力误差小于６％，能够较为准确地模拟ＳＡＢＲＥ吸气式模态的
性能参数。结果表明：ＳＡＢＲＥ兼具火箭发动机大推力和航空发动机高比冲的特点，吸气式模态下比冲介于
２１３００～２７３８０ｍ／ｓ，随着高度速度的增大，其推力比冲先增大后减小；ＳＡＢＲＥ利用预冷器将入口空气温度降
低，可使其空域速域拓宽至２５ｋｍ、５Ｍａ，满足高超声速飞行的动力需求；发动机速度下限由压气机最大流量决
定，速度上限则由氦气回路减压器工作限制条件决定。
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　　吸气式发动机包括涡轮发动机、冲压发动机、
吸气式组合发动机等，其中吸气式组合发动机包

括涡轮基组合循环（ＴｕｒｂｉｎｅＢａｓｅｄＣｏｍｂｉｎｅｄ
Ｃｙｃｌｅ，ＴＢＣＣ）发动机、火箭基组合循环（Ｒｏｃｋｅｔ
ＢａｓｅｄＣｏｍｂｉｎｅｄＣｙｃｌｅ，ＲＢＣＣ）发动机、空气涡轮
火箭／冲压（ＡｉｒＴｕｒｂｏＲｏｃｋｅｔ／Ｒａｍｊｅｔ，ＡＴＲ）组合
循环发动机、液化空气循环火箭 ＬＡＣＥ／ＡＣＥ
等［１］，为不同类型吸气式发动机的组合或吸气式

发动机与火箭发动机的组合，能够将各发动机性

能优势组合为一体，拓展其飞行范围。在组合发

动机吸气式模态对入口空气进行冷却，能够拓展

其马赫数范围至６，并可有效地改善其性能，明显
提高比冲。现有预冷却吸气式发动机方案主要包

括ＬＡＣＥ／ＡＣＥ［２］、ＲＢ５４５［３］、协同吸气式火箭发动
机 （Ｓｙｎｅｒｇｉｓｔｉｃ ＡｉｒＢｒｅａｔｈｉｎｇ ＲｏｃｋｅｔＥｎｇｉｎｅ，
ＳＡＢＲＥ）［４］、ＡＴＲＥＸ［５］、ＭＩＣＰＰＴＢＣＣ［６］等。

ＳＡＢＲＥ发动机是一种革命性的预冷却组合
循环发动机，由 ＲＥＬ公司于 ２０世纪 ９０年代提
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出。ＳＫＹＬＯＮ空天飞机方案采用该发动机作为动
力装置能够实现单级入轨、可重复使用等目

的［７－１１］，从而满足载人航天、空间站物质供给、卫

星发射等任务需求。ＳＡＢＲＥ和 ＳＫＹＬＯＮ空天飞
机得到了广泛的关注和研究。

ＳＡＢＲＥ的可行性已由 ＲＥＬ公司初步验证，
该发动机方案得到了欧空局 ＥＳＡ的高度评价。
在ＲＥＬ公司主导下，发动机在预冷器、推力室、喷
管等关键技术上取得了重大进展。然而发动机性

能主要为定性分析，公开文献中定量计算很少。

为了进一步验证ＳＡＢＲＥ发动机的可行性，有必要
开展性能计算。

１　ＳＡＢＲＥ工作原理

ＳＡＢＲＥ发动机具有双模态工作能力，在吸气
发动机工作模态下，大气作为氧化剂，发动机的工

作类似于一台涡轮循环发动机；飞行器达到马赫

５、高度２６ｋｍ后转变为火箭发动机模态，实质上
为一台闭循环液氧／液氢高比冲火箭发动机。发

动机从吸气式转换为火箭式工作模式后，

ＳＫＹＬＯＮ急剧爬高冲出大气层。
图 １为简化的 ＳＡＢＲＥ循环示意图［１２］。

ＳＡＢＲＥ在热力循环中引入了布雷顿氦气回路，用
于空气和液氢的热交换。吸气式模态下，空气经

进气道ＪＱＤ压缩后分别进入核心机ＣＥ和涵道燃
烧室ＢＢ。空气进入核心机后，在预冷器 ＰＣ内被
低温氦气冷却后进入压气机ＡＣ，被增压至火箭发
动机燃烧室压水平，一部分进入预燃室 ＰＢ燃烧，
其余的空气直接进入主燃烧室 ＣＣ；液氢由贮箱
ＬＨＴ经液氢泵ＬＨＰ输送进换热器ＨＸ４，吸热汽化
后依次驱动液氢泵涡轮 ＨＴ１和氦气循环器涡轮
ＨＴ２，然后分别进入预燃室和涵道燃烧室，最后
进入预燃室燃烧生成高温燃气，预冷器流出的

氦气经高温换热器 ＨＸ３进一步加热后进入主燃
烧室和喷管 ＰＧ；ＨＸ３出口的氦气进入空气压气
机涡轮 ＨｅＴ做功，然后进入 ＨＸ４被液氢冷却至
初始低温，经过减压器 ＰＲＶ调压后通过循环器
ＨｅＣ重新开始循环。

图１　ＳＡＢＲＥ吸气式模态热力循环示意图［１２］

Ｆｉｇ．１　ＴｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｃｙｃｌｅｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＳＡＢＲＥｉｎａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇｍｏｄｅ［１２］

２　计算方法

发动机核心机由进气道、预冷器、压气机、涡

轮、泵、燃烧室、喷管等部件组成，本文采用部件法

建模以计算发动机核心机的性能［１３－１４］。该方法

以各部件的性能模拟为基础，通过系统方程将各

部件集成为整体，寻找各部件共同工作点，从而模

拟整个发动机的性能。

２．１　计算假设

参考文献［４，１５］数据，计算采用如下假设

条件：

１）氦气回路配置减压器 ＰＲＶ，用于调节
压力。

２）不考虑管路流动损失及部件与环境间的
换热损失。

３）液氢泵输送的液氢分别进入核心机燃烧
室和涵道燃烧室，海平面发动机启动时涵道燃烧

室不工作，其液氢流量为零；飞行器起飞后涵道燃

烧室开始工作，其液氢流量保持不变。

４）压气机涡轮入口氦气温度恒定，保持为
１０８０Ｋ。

·２·
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５）仅考虑核心机产生的推力，不考虑涵道燃
烧室推力。

考虑工质物性参数随温度和压力变化的影

响，通过查询美国国家标准与技术研究院数据库

得到工质物性参数。

２．２　主要部件模型

发动机主要部件模型见文献［１６］，其中进气
道、预冷器、涡轮组件和喷管具体说明如下。

２．２．１　进气道
ＳＡＢＲＥ采用三波系可调式进气道，随着飞行

马赫数的变化，通过调整中心锥轴向位置改变进

气道结构，从而达到调整进气道捕获流量和总压

恢复系数的目的。ＲＥＬ公司给出了 ＳＡＢＲＥ进气
道总压恢复系数 Ｐｏｒｅｃ随飞行高度 Ｈ和马赫数的
变化曲线［４］（如图 ２所示），本文直接采用该
数据。

图２　ＳＡＢＲＥ弹道和进气道总压恢复系数
Ｆｉｇ．２　Ｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｉｎｔａｋｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆＳＡＢＲＥ

为了得到发动机的高度速度特性，将进气道

总压恢复系数拟合为入口马赫数的多项式函数，

结果如图 ２所示，该进气道总压恢复系数偏小，
目的是为了降低出口马赫数，以适应预冷器入口

空气的速度要求。

２．２．２　预冷器
预冷器ＰＣ为管壳式换热器，结构见图 ３，换

热管呈叉排管束布置，换热管内的冷却剂氦气与

流经管束的空气对流换热。换热过程分三部

分———氦气与内管壁的对流换热、换热管内外壁

之间的导热、空气与外管壁的对流换热，三部分的

热阻分别为Ｒｉ，Ｒｏ，Ｒｔ。
换热器的主要性能参数包括换热功率 Ｑ和

流动损失ΔＰ，在结构参数和换热工质入口参数确

（ａ）前视图［１７］

（ａ）Ｆｒｏｎｔａｌｖｉｅｗ［１７］

（ｂ）换热管束
（ｂ）Ｔｕｂｅｂｕｎｄｌｅ

图３　预冷器结构示意图
Ｆｉｇ．３　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓｋｅｔｃｈｏｆＰＣ

定的前提下，给定出口参数初值，迭代计算，直到

温度压力误差小于设定值则判定为收敛。换热过

程计算见式（１）：

Ｑ＝ ΔＴ·Ａ
Ｒｏ＋Ｒｔ＋Ｒｉ

＝ ΔＴ·Ａ
ｄｏ
ｈｉｄｉ
＋１ｈｏ

＋
ｄｏ
２λｔ
ｌｎ
ｄｏ
ｄｉ

ΔＰ＝Ｅｕ·ｚ·ｃｚ
ρｖ２













２

（１）

式中，ΔＴ，Ａ，Ｒ，ｈ，ｄ，Ｅｕ，ｚ，ｃｚ，ρ，ｖ分别为对数换热
温差、换热面积、热阻、换热系数、导热系数、欧拉

数、管排数、管排数修正系数、密度和速度，下标ｉ，
ｏ，ｔ分别代表管内侧、管外侧和换热管，具体计算
公式如下：

ΔＴ＝
（Ｔ１－Ｔ′２）－（Ｔ′１－Ｔ２）

ｌｎ
Ｔ１－Ｔ′２
Ｔ′１－Ｔ２

（２）

ｈｉ＝Ｎｕ·
λ
ｄｉ
＝（ｆ／８）（Ｒｅ－１０００）·Ｐｒ
１＋１２．７ ｆ／槡 ８（Ｐｒ２／３－１）

·
λ
ｄｉ
（３）

ｆ＝［１．８２ｌｏｇ（Ｒｅ）－１．６４］－２ （４）

　ｈｏ＝Ｎｕ·
λ
ｄｏ
＝０．２７Ｒｅ０．６３Ｐｒ０．３６ ＰｒＰｒ( )

ｗ

０．２５

·
λ
ｄｏ
（５）

·３·
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Ｅｕ＝ｆＲｅ，Ｓ１，Ｓ( )２ （６）
ｃｚ＝ｆ（ｚ） （７）

其中，Ｔ，Ｎｕ，Ｐｒ，ｆ，Ｒｅ分别为温度、努塞尔数、普
朗特数、摩擦系数和雷诺数，下标１，２，ｗ表示高
温介质、低温介质和壁面，上标“′”代表出口。欧
拉数是空气雷诺数及换热管间距 Ｓ１、Ｓ２的函数，
具体公式和系数可由换热器通用设计手册［１８－１９］

查得。

换热器ＨＸ３和 ＨＸ４的性能计算模型简化，
假设其换热效率不变且忽略流动损失。

２．２．３　涡轮组件
ＳＡＢＲＥ尚在预研阶段，还没有相应的涡轮机

组特性。本文以现有压气机为参考，其进口总压、

总温分别为 Ｐｄ、Ｔｄ，通过一定的相似准则对其性
能加以放大或缩小，得到压气机设计性能［１４］。计

算过程引入耦合系数的概念，其物理意义为：以装

机发动机设计点与部件特性图上设计点为重合

点，对部件特性进行成比例地放大或缩小，其比例

即为耦合系数。根据耦合系数进行反向计算，即

可得到涡轮组件的性能参数：

Ｃｍ＝
ｍｄ，ｃｏｒ
ｍ′ｄ，ｃｏｒ

Ｃπ＝
πｄ－１
π′ｄ－１

Ｃη＝
ηｄ
η′















ｄ

　　

ｍｃｏｒ＝Ｃｍｍ′ｃｏｒ
　
π＝Ｃπ（π′－１）＋１

　
η＝Ｃηη













′

（８）

其中，Ｃ，π，η分别为耦合系数、增压比和效率，下
标ｄ，ｃｏｒ代表设计点和换算值，上标“′”代表参考
压气机。

选定某型高、低压压气机和高、低压涡轮作为

计算基础，其中高压压气机计算空气压气机性能，

低压压气机计算氦气循环器性能，高压涡轮计算

空气压气机驱动涡轮性能，低压涡轮计算氦气循

环器和液氢泵驱动涡轮性能。

２．２．４　喷管
假设气体在喷管内绝热平衡流动，膨胀过程

中组分和物性参数不变，且不考虑进口损失、摩擦

损失、扩散损失和边界层压缩及多相流造成的

损失。

根据文献［２０－２１］，发动机的推力计算如
式（９）所示，其中下标 ｓｅｐ代表分离点，ｅ表示喷
管出口，数字表示图１中各位置。

Ｆ＝

（ｍ８ｖｅ－ｍ１ｖ１）＋（Ｐｅ－Ｐａｔｍ）Ａｅ Ｐｅ＞０．２１５Ｐａｔｍ
（ｍｖｓｅｐ－ｍ１ｖ１）＋（Ｐｓｅｐ－Ｐａｔｍ）Ａｓｅｐ＋

ξｓｅｐ（Ｐｓｅｐ－Ｐａｔｍ）（Ａｅ－Ａｓｅｐ） Ｐｅ≤０．２１５Ｐ
{

ａｔｍ

（９）

当环境压力Ｐａｔｍ远高于设计出口压力Ｐｅｄ时，
气流在喷管内产生分离，分离点后出现斜激波等

复杂波系，造成壁面压强急剧升高，使得推力比不

分离工况有较大的提升。根据文献［２１］，分离压
力Ｐｓｅｐ＝０２１５Ｐａｔｍ，相应的分离截面面积为 Ａｓｅｐ。
ξｓｅｐ表征分离点后壁面压强的恢复程度，ξｓｅｐ越小，
恢复程度越高，反之则恢复程度越低。ξｓｅｐ的取值
与分离点位置有关，可近似认为 ξｓｅｐ介于 ０１～
０５之间。

２．３　系统方程

发动机共同工作条件包括：气流质量流量 ｍ
的平衡关系；压力Ｐ平衡关系；温度 Ｔ平衡关系；
涡轮与压气机的功率Ｗ平衡；涡轮与压气机的物
理转速相等。具体工作方程见式（１０）：

Ｅ（１）＝（ｍ３－ｍ２）／ｍ２
Ｅ（２）＝（ＷＡＣ－ＷＨｅＴ）／ＷＨｅＴ
Ｅ（３）＝（ＷＬＨＰ－ＷＨＴ１）／ＷＨＴ１
Ｅ（４）＝（ＷＨｅＣ－ＷＨＴ２）／ＷＨＴ２
Ｅ（５）＝（ｍ２３－ｍ２０）／ｍ２０
Ｅ（６）＝（ｍ１２－ｍ１０）／ｍ１０
Ｅ（７）＝（ｍ１３－ｍ１０）／ｍ１０
Ｅ（８）＝（Ｔ２５－Ｔ２０）／Ｔ２０
Ｅ（９）＝（Ｔ２３－Ｔｉｎ，ＨｅＴ）／Ｔｉｎ，ＨｅＴ
Ｅ（１０）＝（Ｐ４－Ｐ１５）／Ｐ１５
Ｅ（１１）＝（ｍ８－ｍ７）／ｍ７
Ｅ（１２）＝Ｐ２５－Ｐ２０≥

























０

（１０）

其中，Ｅ（１）～Ｅ（１１）为计算所需达到的等式约
束，Ｅ（１２）为不等式约束，即减压器入口压力大于
出口贮箱压力。采用目标函数最优化方法进行计

算，目标函数 ｆ０ ＝∑
１１

ｉ＝１
Ｅ（ｉ），计算收敛条件为

ｆ０≤２Ｅ－５。

３　结果讨论

３．１　设计点参数

选择高度２５ｋｍ、飞行马赫数４８５６８为设计
点，根据ＲＥＬ公司发布的发动机设计数据和工程
应用经验确定各输入参数，包括空气、液氢流量，

燃烧室压力，喷管膨胀比 εＡ等，具体见表１。根
据共同工作条件确定涡轮机组设计参数。

发动机设计点详细参数如图 ４所示，由结果
可知ＳＡＢＲＥ推力为５８４５ｋＮ，比冲为２１３４６ｍ／ｓ，
兼具火箭发动机大推力、航空发动机高比冲的特

点。氦气回路减压器入口压力为４２ＭＰａ，高于

·４·
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氦气初始压力３ＭＰａ，可见为了保持回路压力平
衡，有必要配置减压器。在整个飞行走廊内通过

调整减压器开度可使循环过程参数匹配，发动机

正常工作。

表１　计算输入参数
Ｔａｂ．１　Ｉｎｐｕｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

ｍａｉｒ，ＣＥ／ Ｔ３／ Ｐ３／ Ｐ１０／ Ｔ１０／ ｍＨ２／ ｍＨ２，ＢＢ／ Ｐ２０／ Ｔ２０／ ｍＨｅ／ （ＰＰＢ／ＰＣＣ）／ εＡ

（ｋｇ／ｓ） Ｋ ＭＰａ ＭＰａ Ｋ （ｋｇ／ｓ） （ｋｇ／ｓ） ＭＰａ Ｋ （ｋｇ／ｓ） ＭＰａ

３６６ １３３ ０．１３ ０．３ ２０ ３４．６ ７．２ ３ ４２ ９５ １０．４ １００

图４　ＳＡＢＲＥ设计点参数
Ｆｉｇ．４　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＳＡＢＲＥａｔｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔ

３．２　飞行走廊内参数匹配计算

根据文献［１６］可知，本文建立的模型可信度
较高，计算所得推力与ＲＥＬ公司数据变化趋势吻
合，且最大误差小于６％。图 ５为飞行走廊内净
推力 Ｆ和比冲 Ｉｓ变化曲线，由结果可知，随着飞
行器的起飞，进气道阻力由零增大，相应的推力突

然减小；同时部分液氢流入涵道燃烧室，核心机液

氢流量突然减小，发动机比冲突增。随着海拔的

升高，发动机推力逐渐变大，１３ｋｍ以上推力逐渐
减小；同时发动机比冲随着海拔升高先增大后减

小，１３ｋｍ处比冲达到最大，约为２７３８０ｍ／ｓ，整个
飞行走廊内比冲大于２１３００ｍ／ｓ。

图６为飞行走廊内推进剂流量变化曲线，图７
为燃烧室压力和温度变化曲线。飞行器起飞后空

气流量相较海平面突增，随后基本保持不变，直至

１５ｋｍ后逐渐减小。进气道出口参数的改变导致
了上述变化，飞行器起飞后进气道恢复总压突增，

然后出口参数基本保持不变，１５ｋｍ开始进气道恢
复总温单调升高，而总压先升高后减小，２０ｋｍ高度
恢复总压达到最高。随着海拔的升高，液氢流量变

图５　飞行走廊内发动机推力和比冲变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｒｕｓｔａｎｄｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅ

ａｌｏｎｇｔｈｅｆｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

化较小，预燃室空气流量逐渐减小，主燃烧室空气

流量逐渐增大；相应地预燃室温度减小，主燃烧室

温度提高。预燃室和主燃烧室压力相等，变化也较

小，基本与设计点１０４ＭＰａ一致。

·５·
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图６　飞行走廊内推进剂流量变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｏｆ
ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｓａｌｏｎｇｔｈｅｆｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

（ａ）预燃室
（ａ）Ｐｒｅｂｕｒｎｅｒ

（ｂ）主燃烧室
（ｂ）Ｍａｉｎｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

图７　飞行走廊内燃烧室压力和温度变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ

ｃｏｍｂｕｓｔｏｒａｌｏｎｇｔｈｅｆｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

　　图８为压气机进出口温度和增压比变化曲
线。当飞行器从海平面起飞时，压气机增压比突

降，然后基本保持不变；１５ｋｍ后先减小后增大，
在２０ｋｍ高度压气机增压比最小。由于燃烧室压
力变化很小，压气机增压比变化趋势与进气道总

压恢复变化趋势相反。压气机增压比介于７４～
１６０，远高于航空发动机水平；在预冷器的作用下，
压气机入口温度介于１１７～１３８Ｋ，使得压气机出
口温度小于７００Ｋ，处于叶片承受范围。

图８　压气机进出口温度和增压比变化曲线
Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｏｕｔｌｅｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｏｆ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒａｌｏｎｇｔｈｅｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图９　飞行走廊内氦气回路功率交换变化曲线
Ｆｉｇ．９　Ｐｏｗｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｈｅｌｉｕｍｌｏｏｐａｌｏｎｇｔｈｅ

ｆｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图９为飞行走廊内氦气回路功率交换变化
曲线，包括氦气循环器输入功、预冷器吸热、ＨＸ３
吸热、氦气涡轮输出功和 ＨＸ４放热，其中正值表
示输入功率，负值表示输出功率。随着海拔的

·６·
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升高，进气道出口空气恢复总温提高，预冷器换

热量逐渐增大，ＨＸ３换热量逐渐减小，与上文中
预燃室温度降低趋势相对应。氦气涡轮输出功

在２０ｋｍ达到最小值，此时压气机增压比最小。
另外，氦气循环器输入功率和 ＨＸ４放热量基本
保持不变。

图１０为各涡轮机组工作参数变化曲线，坐
标为相对换算转速 ｎｃｏｒ，ｒ、换算流量 ｍｃｏｒ、增压比
π和效率 η。空气和氦气两路参数变化较大，
相应的叶片机工作线跨度大，包括压气机和氦

气涡轮，而液氢一路参数变化较小，相应的两

个氢气涡轮工作线跨度较小。压气机和氦气

循环器处于稳定工作区间，其工作线偏离喘振

边界。

（ａ）压气机
（ａ）ＡＣ

（ｂ）压气机涡轮
（ｂ）ＨｅＴ

（ｃ）氦气循环器
（ｃ）ＨｅＣ

（ｄ）氦气循环器涡轮
（ｄ）ＨＴ２

（ｅ）液氢泵涡轮
（ｅ）ＨＴ１

图１０　各涡轮机组工作参数变化曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ

·７·
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３．３　发动机高度速度特性

由航空发动机可知，随着高度的变化，发动机

的速度工作范围随之改变，同时推力、比冲等性能

发生改变。针对ＳＡＢＲＥ开展了相应分析，得到了
高度速度工作区间（见图 １１），并获取了发动机的
高度速度特性。

根据计算结果可知，与传统的涡轮发动机相

比，ＳＡＢＲＥ利用预冷器将入口空气温度降低，使
其高度速度区间范围更大，发动机满足高超声速

飞行动力要求。随着飞行高度的增大，发动机速

度工作区间逐渐变大，且跨度变宽，即发动机工作

走廊随高度的增大而拓宽。通过分析可知，发动

机速度下限由压气机最大流量决定，速度上限则

由氦气回路减压器工作限制条件决定，即入口压

力大于出口压力。

图１１　ＳＡＢＲＥ高度速度边界
Ｆｉｇ．１１　ＡｌｔｉｔｕｄｅｖｅｌｏｃｉｔｙｒａｎｇｅｏｆＳＡＢＲＥ

ＳＡＢＲＥ的高度速度特性如图１２～１５所示，
包括推力，比冲，空气、液氢流量。随着飞行高度

和速度不断增大，喷管产生的推力和进气道阻力

均不断增大，海拔１３ｋｍ以上前者的变化速率小
于后者，使得发动机推力先增大后减小；由于整个

飞行走廊内液氢流量变化不大，因此比冲变化趋

势与推力一致，随飞行高度的增加先增大后减小。

ＳＡＢＲＥ在吸气式模态下本质为涡轮发动机，
但是其高度速度特性呈现出不一样的特性。主要

原因是在预冷器的作用下，压气机入口空气压力

和温度发生变化。随着飞行高度的增加，发动机

入口和预冷后空气总温升高，压气机相对换算转

速减小，空气流量降低，但是冷却功率由于空气总

温的升高而增大，使得液氢流量增大；飞行高度确

图１２　不同高度下发动机推力随速度变化曲线
Ｆｉｇ．１２　Ｔｈｒｕｓｔｃｕｒｖｅｓａｌｏｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ

图１３　不同高度下发动机比冲随速度变化曲线
Ｆｉｇ．１３　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｃｕｒｖｅｓａｌｏｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ

图１４　不同高度下空气流量随速度变化曲线
Ｆｉｇ．１４　Ａｉｒｆｌｏｗｒａｔｅｃｕｒｖｅｓａｌｏｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ
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图１５　不同高度下液氢流量随速度变化曲线
Ｆｉｇ．１５　Ｈｙｄｒｏｇｅｎｆｌｏｗｒａｔｅｃｕｒｖｅｓａｌｏｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ

定时，随着速度的增大，空气捕获流量增大，压气

机功率变大，从而使得高温换热器 ＨＸ４功率减
小，相应的液氢流量降低。

４　结论

针对空气深度预冷组合循环发动机开展性能

分析计算，采用部件法建立了发动机稳态模型，匹

配计算了吸气式模态下发动机的高度速度特性。

通过在氦气回路配置减压器可使回路压力保持平

衡，发动机正常工作。计算模型能够得到较为准确

的ＳＡＢＲＥ性能，推力计算误差小于６％，所选涡轮
组件能够反映发动机工作特性。通过计算可知：

１）ＳＡＢＲＥ兼具火箭发动机大推力和航空发
动机高比冲的特点，吸气式模态下比冲介于

２１３００～２７３８０ｍ／ｓ；
２）与常规涡轮发动机相比，ＳＡＢＲＥ具有不同

的高度速度特性，随着飞行高度速度的增大，发动

机推力和比冲先增大后减小；

３）ＳＡＢＲＥ通过预冷器将入口空气温度深度
冷却至１１７～１３８Ｋ，可使高度速度工作区间拓宽
至２５ｋｍ、５Ｍａ，其速度下限由压气机最大流量决
定，速度上限则由氦气回路减压器工作限制条件

决定，即入口压力大于出口压力。
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