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空天飞机复合循环推进系统新概念研究

—组合发动机优化
西北工 业大学 廉小纯“ 吴健生 陈辅群 王乃行

【 摘要 】 介绍一种用于空天飞机的组合发动机各工作模式切换的优化结果 优化过程中
,

在给定

的飞行条件和选择的设计点参数情况下
,

对推进系统的安装推力
、

空天飞机的重量和性能作了详细

的估算
。

关镇词 空天飞机 组合发动机 优化 复合循环

前 言

当前国外正研究的几种组合发动机
,

例如英国的
,

西德的
,

美国的 盯
等都可用为空天飞机的动力装置川

。

经分析研究
,

本文选定 作为研究对象
。

这种组合发

动机是双级入轨空夭飞机的一种很好的候选动力方案
。

为了使发动机在各种飞行条件下发挥

最佳性能
,

必须对其各子系统的工作配合进行优化研究
,

这是本文的研究 目的
。

组合发动机

由四个子系统组成
,

如图 所示 风扇
、

引射器
、

冲压和液化空气 子系统 气体发

气 体
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图 组合发动机的流动棋型

生器 燃烧液氢液氧 产生的燃气推动叶尖涡轮
,

带动风扇
,

流经涡轮后与风扇的气流在混合室

内混合
。

从引射器 火箭群 出来的高温高压燃气对从混合器 流出的气流进行气动压缩
,

并

在混合室 内掺混 混合室 流出的气流进入冲压燃烧室燃烧液氢
。

最后气流经尾喷管加速

排出 所有的子系统都同时工作
,

称为 模式
,

适用于低速飞行范围 关掉引射器子系统

时
,

是风扇冲压 模式 当飞行器加速至马赫数接近 时
,

关掉气体发生器
,

这便是冲压

本文干 年 月收到
。 , 西安西北工业大学 教研室 了
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模式
。

在冲压模式时
,

如果再起动引射器以增加推力就形成引射器压 模式 在马赫

数为 一 时
,

采用火箭 工作模式
,

这时进气道关闭
,

冲压燃烧室不工作
,

只有引射器

工作
。

组合发动机性能和盆

组合发动机设计点的主要参数选择如下 飞行条件腼
。 ,

一 。风扇增压比 空气

流量 涡轮进 口温度 引射器压力
, 。

根据基本的质量守恒
、

能量守恒和机械能守恒方程对发动机设计和非设计点性能作了详

细的估算图
。

计算中采用了如下的假设 发动机的调节规律为转速 常数
,

涡轮前总温
, 一常数

,

风扇相对增压比 常数 气体发生器中为富氢燃烧
,

使出 口气流温度在允许值

范围 进入混合器 的两股气流是平行的
,

进 口截面上静压相等
,

混合室为等截面
,

出口截

吕,

,月‘︸几

口卜,护‘卜卜
石孰

皿︸度

护﹀
。

面上 已混合均匀 在引射器中液氢

液氧按化学恰 当比燃烧
。

温度超过

时
,

考虑热离解反应
,

按其最终

的燃烧产物为
、

刃
、 、 、

等应

用化学平衡
、

质量平衡和能量平衡关

系计算川 混合室 扩张 比为
,

计算时也考虑高温区的热离解反应 ,

冲压燃烧室按化学恰当比燃烧
,

同

时考虑热离解反应 尾喷管喉部面

积和出 口面积可调
,

在各种飞行条件

和循环模式下完全膨胀
。

考虑气流静

温降低时的
、 、

。 等还原 液

化空气子系统作为理想的换热器处

理
‘ 。

图 表示计算结果
,

可以看出冲

,

月 月

尸

’
︸﹄

圈 组合发动机推力 与比冲 的关系

压工作模式的比冲 远大于其它工作模式的
,

在估算推进系统的安装推力时
,

考虑了进气道和尾喷管的内性能和外性能以及由发动机

提取的功率等〔目
。

根据近似的公式估算了发动机部件的重量
,

其结果如下 风扇组体为
,

风扇机匣

为
,

引射器为
,

混合器
、

燃烧室为
,

尾喷管为
,

控制系统为
,

发动机总重

为 发动机推力为 ,匆
,

推重比为

空天机性能及盆 估算

初步设想载机将轨道器加速到腼
。 , ,

然后载机与轨道器分离
,

载机返回地面
,

轨道器继续加速到入轨速度 载机上安装 台 组合发动机
,

轨道器上装有
、

火

箭发动机
。

在载机飞行过程中动压限制条件为 一
,

飞行轴向加速度限制小于
。

根据轨道远地点高度
,

火箭发动机停车高度
,

可确定轨道器入轨速度

一 〔〔 一 五 〕
·

夕
·

丑 ‘
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式中 夕为重力加速度
,

为地球半径
。

考虑到利用地球自转速度
,

可确定火箭发动机停车时的

速度

由轨道器与载机分离时的速度
,

火箭发动机停车时速度
,

按齐氏公式

一
·

二 协 ,

可求出轨道器分离时相对于入轨时的相对质童 。 。
,

从而确定出轨道器的相对憔油量 最后

根据选定的有效载荷
,

参照现有飞行器各部分的相对重量系数的统计数据 可确定出轨道器

各部分结构
、

机载设备和憔油等的重
。

类似地可计算出载机的各部分重量

根据高空具载估算公式团确定出机其面积后由有关运动方程积分可求得空天飞机飞行轨

迹及其性能数据
。

优化结果及分析

优化的目标函数是载机的燃料消耗量
,

优化方法选用随机射线法 优化结果表示于图

和图 中 图 表示各参数 高度
,

航程
,

攻角 。
,

航迹角
,

速度
,

加速度 。 在空夭飞机

上升过程中随时间的变化曲线

竹件叶琳
灿

乃 的 帅 ,
平 犷作间

, 伪 幻竹巴勺

, 一 口

公
、砂

伪

伙

曰‘

匆 口, ,

’ 儿

,
一‘

’匆邓场

田 诸飞行 , 狱随时间的变化 田 请今狱变化对级机始料消耗的形晌

对于所求得的最优参数
,

固定其余各项
,

令其一项变化
,

可得在最优点附近的目标函数值

特性〔 图 中的 认 加
, 、

爪 和 岛
、

等曲线分别为
、

和 工作模式

下空夭飞机航迹角变化对载机燃料消耗量的影响 认 卜 。 和 认二介。
·

等曲线分

别为燃料消耗量随组合发动机的 与 模式
,

和 模式切换高度变化的曲线 从 众

扬
, ,

曲线可见
,

随着高度增加
,

燃料消耗量急剧减小
。

但当 公里之后
,

因空气

过于稀薄
,

推力减小过多
,

燃料消耗量反而增加 了 曲线为动压限的影响
,

动压限越大则

燃料消耗量越小
,

因此在强度允许的范围内
,

动压限应取较大的值

本文还研究了载机与轨道器分离时飞行条件的影响 表 是三种情况结果的比较
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农 三种情况比较

分离时条件 价

起飞总

徽料消耗

可以看出在
,

一 条件下分离时
,

起飞总重和燃料消耗量比较低 其原因可解释

如下 在载机与轨道器分离时
,

组合发动机的工作模式为火箭发动机
。

如果分离时的马赫数太

大
,

当然用组合发动机的火箭模式使载机与轨道器一起加速不如用轨道器的火箭发动机使轨

道器单独加速更为经济 但是如果分离的马赫数太小
,

则载机的一部分燃料转移到轨道器上
,

使轨道器的结构重量增加
,

从而使载机本身的结果重量亦增加
。

结 论

组合发动机采用变循环工作
,

其推力和比冲值分布范围广
,

适合作为空天飞机的动力

装置
。

本方案采用两级入轨
,

水平起落
,

可将 吨有效载荷送至 一 公里的运行轨

道
。

变化组合发动机各工作模式切换时的飞行条件
,

以载机燃料消耗量为目标函数可以获

得最佳切换条件
。

载机与轨道器的分离状态对空天飞机性能有很大影响
,

最佳分离马赫数

约为
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