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微型涡喷发动机顶层设计研究
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摘要: 对微型涡轮喷气发动机的顶层设计问题进行了研究。首先分析了发动机尺寸对性能的影响,揭示了微

型发动机推重比具有与尺寸成反比提高的潜力。基于各相关学科近期能达到的技术水平,选择了微型发动机

尺寸并提出了初步设计方案。对微型涡喷发动机的压比、燃烧室出口温度和各部件效率等设计参数进行了单

变量和双变量分析,得到了这些参数对推力、耗油率等性能的影响规律。提出了一个能简便准确地判断微型发

动机顶层设计方案是否能产生推力的判别准则,并得出了高、中、低性能的三种气动热力参数顶层设计方案。
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Top L evel D esign of M icro Turbine Jet Engine
HUAN G Guo2p ing, L IBo, W EN Q uan, L IAN G D e2w ang

(N an jing U niversity of A eronautics and A stronautics,N an jing 210016, Ch ina)

Abstract: T he top2level design of m icro turbine jet2engine is p resen ted in the paper. F irstly,

the relationsh ip betw een dim ensions and perfo rm ance of m icro turbine engine is analysed. R esults

show that m icro turbine engines have po ten tial larger ratio of th rust to w eigh t than conven tional

engines. A p relim inary design of a m icro turbine engine is illustrated on the basis of the related

techno logies that can be ach ieved recen tly. Param etric analysis of perfo rm ance, such as: th rust,

specific fuel consump tion, energy efficiency, exhaust gas temperature,w as perfo rm ed by changing

one or two of 7 variables. In o rder to assess if the design of the m icro turbine engine is capable of

generating the reguired th rust w hen put in to p ractice, a conven ien t criterion is fo rm ulated, and

th ree designs of m icro turbine engine are obtained fo r h igh,moderate and low perfo rm ance.

Key words: aerospace p ropulsion system ; m icro turbine engine; top level design;

param etric analysis; ratio of th rust to w eigh t

　　基于当前先进加工制造技术的厘米微型涡轮

喷气发动机 (M icro T urbo Engine,M T E) ,是满足

将来微型飞行器对高能量储存密度、高功率重量

比的动力装置需求的非常有希望的方案,M T E 还

可以作为将来的野战便携式能源,它体积小、重量

轻,以加油的方式补充能源比充电更为方便快捷。

由于M T E 这些军事应用上的价值, 近几年来美

国 国防预研局 (DA R PA )和陆军、海军等部门一

直在资助麻省理工学院和斯坦福大学等单位进行

M T E 研究, 取得了初步的研究成果[1～ 7 ]。微型涡

轮喷气发动机作为一个新兴的研究领域,目前已

着手开展研究的发动机尺寸差别很大,可以将它

们分为三类: (1)麻省理工学院的M T E 接近纽扣

大小,直径约为1 cm 多,厚度约014 cm ,推力约为



011 N [1, 2 ]。(2)而斯坦福大学的M T E 直径约4 cm

左右, 其长度略大于发动机直径, 推力约为5

N [3, 4 ]。(3)而更大一些的M T E,直径10 cm 左右,

推力从50 N～ 300 N [5, 6 ]。目前已有些国外大学和

公司研制出了产品,用于微小型无人靶机、侦察机

以及高级航模飞机中。另外在电力行业,近年来获

得高度重视的分布式电源系统也以微型燃气涡轮

机为核心,其涡轮机尺寸也属于上述发动机中尺

寸最大的第三类[6 ]。

上述三类发动机的工作原理相同,但加工制

造的工艺方法却各不相同,各组成部件及相关学

科面临的技术问题也有所不同。不过,这三类发动

机都是当前航空动力技术研究刚开始探索的新领

域,从国际上最新研究进展来看,即使是技术相对

成熟的第 (3)类微型发动机,也仍有待进一步深入

研究,具有大幅度提高性能的潜力[5 ]。国内对于微

型涡轮发动机的研究近两年刚刚起步,南京航空

航天大学正在对第 (2)类M T E 进行研究,目标是

掌握研制M T E 的主要关键技术并研制原理样

机。中科院热物理所目前也正对作为分布式电源

核心的微型燃气轮机开展研究工作。

在M T E 研究中, 首先碰到的关键问题就是

顶层设计,包括确定发动机尺寸和大体技术方案、

气动热力循环分析和优化设计等。对此本文主要

开展了下述工作。

1　微型涡喷发动机尺度效应的分析

　　影响微型涡喷发动机性能的因素较多,为了

得到其性能参数随尺寸变化的规律,我们不妨简

化研究对象。在这一节对微型涡喷发动机性能和

尺寸的相互关系分析中 (见图1) ,做如下假设:

图1　微型涡喷发动机示意图

F ig. 1　The sketch of M icro Turbine Engine

(1)对微型涡喷发动机的气动热力分析都当

作一维情况考虑; (2)各种尺寸发动机出口气流马

赫数相同,如都等于音速; (3)微型涡喷发动机采

用单转子结构,压气机和涡轮均为一级; (4)在下

述计算中不考虑流动损失和传热影响; (5)近似认

为尺寸变化对燃烧过程没有影响,燃烧产生的总

焓增加为定值。若燃烧室采用相同热值的燃料

(如:碳氢燃料) ,在油气比相同且正常燃烧时,此

假设成立。燃料种类、燃烧组织方式、燃气驻留时

间等均直接影响是否正常燃烧。如恰当地采用蒸

发燃烧、预掺混等技术,使用液态燃料的燃烧室长

度大于10～ 20 mm 则可能实现正常燃烧。这也是

以下发动机性能和尺寸关系分析中,尺寸微小化

的界限。首先,由假设 (5)可以知道:

h3
ex it = h3

in + ∃h = h +
v 2

2
=

C vT ex it +
P ex it

Θex it
+

v 2
exit

2
= const (1)

式中, h
3 是气体总焓, P 是气压, Θ是气体密度, v

是出口气流速度。因为喷气流总温为定值,所以其

临界音速亦为定值,由假设 (2)可知:

v ex it = const　,　T ex it = const

P ex it = con st　,　Θex it = con st
(2)

　　其流量和推力分别为:

mα= A ex itΘex itv ex it (3)

FN = mαv ex it - A ex it (P ex it - P 0) =

A ex it [Θex itv
2
exit - (P ex it - P 0) ] (4)

　　根据假设 (5)气体焓增相等,燃烧相同热值的

燃料,发动机的耗油量为:

mα
Fuel =

mαõ ∃h3

C Fuel
= A ex itΘex itv ex it

∃h3

C Fuel

　　单位推力的耗油率为:

S FC =
mα

Fuel

FN
=

Θex itv ex it∃h3

C Fuel[Θex itv
2
exit - (P ex it - P 0) ]

(5)

上式中, C Fuel是燃料的燃烧值。在这里的量级分析

中,虽然发动机具体设计技术会影响到微型发动

机进口直径D in和发动机外径D 与喷管出口直径

D ex it的比值, 但是这些比值始终是在有限范围内

变化的; 因此可以任意选择这些尺寸中的一个代

表发动机尺度,这里不妨仍取喷管出口直径D ex it。

所以,由公式 (3)～ (5)可以知道,发动机推力、流

量都是与D ex it成正比,而耗油率和发动机尺寸无

关。

下面分析发动机全机重量与尺寸的关系。在

涡轮喷气发动机中,从原理上说承载结构部件主

要是图2给出的 a, b两类情况,即受分布载荷的梁

类结构和受离心载荷的转盘结构。分析 a类结构,
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可以知道其最大应力为:

Σm axa = C 1 õ PL 2

B 2 　,　B = L C 1 õ P
Σm axa

(6)

图2　微型发动机主要强度部件示意图

F ig. 2　The p rincipal load of M TE structures

　　对 a 类结构,各种尺寸发动机的载荷强度 P

大致相同 (比如各部件所受气流压强) ,所以由上

式可以知道:采用强度相当的材料制造这类结构,

部件的材料厚度和部件尺寸成正比。所以,这类部

件的重量有:

G a = C a õ Θm aterialL
3 (7)

　　分析 b 类结构,也可以得出离心力造成的应

力为:

Σm axb =
F
S

=
C 2ΘB Ξθ2R 3

C 3RB
=

C 2ΘB Ξθ2R 2

C 3
(8)

　　根据涡喷发动机原理可以知道,要大致保持

不同尺寸的发动机中单位流量的气体总焓增加相

等,出口气流参数相等,则需要发动机有大致相同

的气动热力学循环。这就要求发动机的压气机和

涡轮部件的增压比和落压比大致相同。根据假设

(3) ,我们可以知道对单级压气机和涡轮的设计来

说,关键是要保持大致相同的轮缘速度 ΞR。这样

由式 (8)可以知道 b 类结构的应力水平和尺寸无

关,同时应用 a 类结构的结论于旋转轮盘负载的

叶片,可以知道叶片宽和发动机尺寸成正比,轮盘

厚度和叶片宽成正比。所以对 b 类结构,其重量也

满足:

G b = C b õ Θm aterialR
3 (9)

　　这样我们可以知道,微型发动机的重量可按

下式估算:

G = C structure õ Θm aterialD
3
exit (10)

　　依据公式 (4)、(10)可以知道,发动机推重比

为:

R FöG =
FN

G
=

A ex it [Θex itv
2
exit - (P ex it - P 0) ]

C structure õ Θm aterialD
3
exit

=

C FöG õ 1
Θm aterialD ex it

(11)

　　式 (10)说明微型发动机重量随尺寸的3次方

减小,式 (11)则反映了微型发动机推重比与直径

成反比。普惠公司根据其商用发动机总结的发动

机推力密度与尺寸关系 (见图3)用实际数据显示

了类似结果[7 ] ,图中该关系线的斜率为- 019432,

图3　普惠公司发动机推力密度与尺寸的关系 [7 ]

F ig. 3　The relation betw een th rust density and length

与式 (11)的- 110是非常接近的。可见,如果采用

相同的材料,则随着发动机尺寸的缩小,推重比将

同比增大。对于直径为常规发动机1ö10～ 1ö100的

微型涡喷发动机来说,理论上可能具有比常规发

动机高10～ 100倍的推重比。当然,考虑到假设 (4)

和 (5)中忽略的因素,微小化后发动机气动损失、

传热影响、燃烧效率等都会大幅度限制推重比的

提高,但是上述分析仍说明了微型涡轮发动机在

推重比方面的潜在优势。实际上,目前国外研制出

的微型涡喷发动机,各方面的技术都仍显得相当

粗糙,但是由于这种尺寸效应,其推重比仍能达到

8以上。

2　确定微型涡喷发动机尺寸和
　　　　　总体方案

　　上一节的理论分析已经知道,尺寸越小发动

机推重比提高的潜力越大。但是,实际研制发动机

还要受到燃烧、叶轮机、转子动力学、轴承和制造

工艺等方面的限制,并且这些问题与发动机尺寸

密切相关。因此,本研究在为确定目标发动机的尺

寸时,需要综合考虑多方因素,不能一味追求微小

化。通过对国外已有三类发动机对各学科技术的

需求情况和国内有关技术的现状进行分析,本项

目选择了直径50～ 60 mm 的微型涡喷发动机作

为开展研究所针对的目标。大体设计方案如下:

(1)直径50～ 60 mm , 推力为20 N 级别; (2)

以铝、钢和高温合金作为主要结构材料; (3)燃烧

液态碳氢燃料,采用蒸发管掺混燃料和空气,燃烧

室有冷却气流,燃烧温度1100 K 左右; (4)采用单

级离心压气机,三维叶型设计,压比约为3; (5)采

用高温合金制作的单级向心,叶轮造型为三维设
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计,无冷却措施; (6)转子转速为115～ 118×105 rö

m in, 采用陶瓷滚珠轴承支撑主要; (7)采用常规

发动机制造技术及精密仪器制造技术。

上述方案总体尺寸水平介于国外第 (2)、(3)

类发动机之间,更接近第 (2)类斯坦福大学的微型

发动机。这样安排的原因在于:在本方案的微型压

气机设计技术、微型涡轮设计技术、微空间液态碳

氢燃料燃烧技术及高速转子稳定运转技术等方

面,国内已有的研究基础和条件具备了实现的可

行性。并且,由于燃料采用液态碳氢燃料,与斯坦

福大学的发动机相比,燃料的存储、添加和运送都

大为方便,燃料系统的重量也能大大减轻。在轴承

方面,每分钟15～ 18万转恰好接近是目前氮化硅

陶瓷滚珠轴承能力的上限,这样避免了采用不够

成熟的微间歇超高转速气膜轴承设计和制造技

术。在材料方面采用常规航空发动机材料,没有引

入新问题。在制造工艺方面,本项目都以常规发动

机制造技术及精密仪器制造技术为主,没有增加

太大的难度。本项目微型发动机尺寸国外三类微

发的中等,这样便于在完成本项目研究后根据使

用部门需要,较快做到放大尺寸形成微型发动机

系列,满足不同推力 (功率)级别的需要; 同时,也

具备了更好的发展更微小涡喷发动机的基础。

对直径60 mm 的发动机,本研究给出了可供

采用的两种结构方案 (见图4、图5) : 结构方案A

为单级离心压气机+ 单级向心涡轮,与斯坦福大

学的微型发动机结构类似,具有如下特点: (1)单

级压气机采用离心式轮盘,铝合金制造,配径向扩

压器,此后流路转向为轴向; (2)机匣形成燃烧室

空腔的外侧壁,燃烧室为回流式,燃油经蒸发管流

入进行燃烧; (3)涡轮导向器和涡轮均为向心式,

均采用耐高温合金材料,其中涡轮叶片和轮盘是

整体制造; (4)压气机涡轮转子由两个陶瓷滚珠轴

承支撑,其中一个轴承在压气机轮盘和涡轮轮盘

之间,另一个可以布置在涡轮轮盘之后,也可以布

置在压气机轮盘之前。

结构方案B 接近国外第 (3)类发动机设计:

( 1)单级压气机部分与方案A 类似,采用离心式

铝合金轮盘配径向扩压器; (2)由机匣和轴套形成

燃烧室空腔, 燃烧室为直流式, 也使用燃油蒸发

管; (3)涡轮导向器和涡轮均为轴流式,涡轮叶片

和轮盘采用耐高温合金整体制造; (4)压气机涡轮

转子由两个陶瓷滚珠轴承支撑,两轮盘间距和轴

承间距的设计受燃烧室长度的限制。

图4　M TE 结构方案A

F ig. 4　The fram ework design A of M TE

图5　M TE 结构方案B

F ig. 5　The fram ework design B of M TE

3　气动热力循环的参数化分析
　　　　　　和设计

　　一台微型涡轮喷气发动机,主要由进气道、压

气机、燃烧室、涡轮和喷管五个部件组成,共有6个

主要气动热力截面 (见图1)。本文考虑了发动机微

型化后的特殊性 (如: 各部件流动雷诺数减小、叶

轮叶尖漏气损失增大、燃烧室向发动机传热导致

压缩效率下降等)推导建立了计算发动机各部件

气动热力参数的算法。将影响发动机性能的参数

总结为:

(A ) 主要设计指标, 即: 流量、压比、燃烧出

口温度: mα, Π, T
3
3 ;

(B ) 各部件有关效率:①进气道总压恢复Γin;

②压气机等熵效率 Γcom; ③燃烧效率 ΓF ,燃烧室流

动效率 Γcb; ④涡轮等熵效率 ΓT , 转子机械效率

Γm e;⑤喷管推力系数C f。

3. 1　单参数变化分析

　　按上节确定的尺寸和方案,本文参考国外微

型发动机设计数据和经验,首先给定了推力约20
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N 微型发动机的一组气动热力参数方案,其压气

机压比217,燃烧室出口温度1150 K。然后对流量

大致固定 (因发动机尺寸不变)的发动机设计参数

进行分析: 首先暂认为进气道和喷管性能变化不

大, 则 Γin和 C f 也都不变。余下需研究的参数有7

个,包括: 压气机压比 Π,燃烧出口温度 T
3
3 ,和5个

效率 Γcom , ΓF , Γcb, ΓT , Γm e。性能分析中考虑的发动机

性能指标采用了推力 FN、耗油率 S FC、能量利用

效率 Β和排气温度 T se等4个参数。其中,能量利用

效率 Β定义如下:

Β =
V 2

e

2 (h3
e - h3

0 )
(12)

　　在参考国外机型有关数据确定了上述参数的

初始值后,得到了单参数变化的分析结果:

(1) 由图6可见,压气机压比增加将提高推力

和热能利用率,降低排气温度和耗油率。不过在此

条件下,单纯提高压比至310后性能改善趋缓。

图6　压比 Π对性能的影响

F ig. 6　The Perfo rm ance of M TE w ith varied Π

图7　燃烧室出口温度 T 3
3 对性能的影响

F ig. 7　The Perfo rm ance of M TE w ith varied T 3
3

(2) 在图7中可以看出,燃烧室出口温度增加

也能提高推力和热能利用率,排气温度线性上升。

在此条件下,当燃烧室出口温度为1050 K 时耗油

率最小。

( 3) 推力、热能利用率和排气温度都随燃烧

效率增加而稍微降低,耗油率随之显著下降。

(4) 燃烧室流动效率的增加能小幅度提高推

力和热能利用率,略微降低排气温度和耗油率,从

变化幅度来看燃烧室流动效率对性能的影响不

大。

(5) 推力和热能利用率随压气机效率增加而

提高,排气温度和耗油率随之降低 (见图8)。

图8　压气机等熵效率 Γcom对性能的影响

F ig. 8　The Perfo rm ance of M TE w ith varied Γcom

图9　涡轮等熵效率 Γt 对性能的影响

F ig. 9　The Perfo rm ance of M TE w ith varied Γt

(6) 同压气机效率一样,涡轮效率提高能增

大推力和热能利用率,使排气温度和耗油率降低

(见图9)。

( 7) 提高机械效率将提高推力和热能利用

率,同时降低排气温度和耗油率。

3. 2　双参数变化分析

　　通过单变量的参数化分析已经知道,需要重

点分析压气机总压比 Π、燃烧室出口温度 T
3
3、压

气机等熵效率 Γcom、涡轮等熵效率 Γt 的影响,因此

对这些参数本文进一步进行了双参数变化分析,
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以求获得更全面的认识。

3. 2. 1　压气机总压比 Π,燃烧室出口温度 T
3
3

　　图10给出了压气机总压比 Π,燃烧室出口温

度 T
3
3 对性能的影响。在图中,发动机若处于此图

右上方则综合性能较好,反之,在左下方则是综合

性能较差。在这个分析所研究的微型发动机参数

选取范围内,燃烧室出口温度提高使发动机性能

点向右上方移动,综合性能提高。在每一固定的燃

烧室出口温度下,压比的增加可以提高推力和热

能利用率,不过存在最佳压比,超过该压比则性能

转而下降。燃烧室出口温度为1150 K 时, 最佳压

比为410; 燃烧室出口温度为1050 K 时,最佳压比

为313。从图中看出,初始确定的微发Π和 T
3
3 是中

等性能的。在有了上述认识的基础上,重新设计了

三种微型发动机方案: (A )高性能发动机,压气机

压比为315,燃烧室出口温度为115010 K,推力可

达25 N。此方案为将来提高发动机性能提供高端

设计参数指标。(B )中等性能发动机,压气机压比

为217,燃烧室出口温度为110010 K,推力可达20

N。此方案作为本课题组近期研究主要参考指标。

(C)低性能发动机, 压气机压比为118, 燃烧室出

口温度为105010 K。此方案为项目初期发动机产

生推力需达到的低端参数指标。

图10　Π, T 3
3 对性能的影响

F ig. 10　The Perfo rm ance of M TE w ith varied

Πand T 3
3

3. 2. 2　压气机等熵效率 Γcom ,涡轮等熵效率 Γt

　　通过对压气机和涡轮等熵效率对推力影响的

双参数变化分析,发现发动机推力以类似图11的

规律变化,图中实线为发动机有无推力的分界线。

为建立能快速判定这类发动机是否产生推力的方

法,我们定义下述系数:

Γstd = 310õ Γcom õ Γt (13)

　　图11中虚线给出了系数 Γstd与压气机等熵效

率、涡轮等熵效率的关系。对比发现图中推力和系

数 Γstd的等值线走向一致,且在零推力线正好是系

数 Γstd等于110的等值线。这说明在本文研究的微

型发动机参数范围内,存在一条判别规律: Γstd> 1

是发动机产生推力的条件。若不满足,则发动机无

法产生推力。因此,将此系数 Γstd命名为推力判别

系数。

图11　压气机、涡轮效率与 Γstd关系图

F ig. 11　The relation betw een Γcom , Γt and Γstd

4　结　论

　　本文对微型涡喷发动机顶层设计进行了研

究,主要获得了以下结果:

(1) 通过简化分析总结尺寸微型化对发动机

推力、耗油率、推重比等主要性能参数的影响,说

明了微型发动机在一定条件下随尺寸缩小而可达

到的推重比将上升。

(2) 在分析和参考国际微型发动机研究的基

础上,综合考虑国内各相关学科技术水平,确定了

适合本项目研究的发动机尺寸及主要技术特征,

并提出了两种可能的结构方案。

(3) 建立了微型涡喷发动机气动热力过程分

析算法,对影响微型涡喷发动机性能的各主要设

计参数进行了单变量和双变量分析,总结了这些

参数对发动机性能的影响规律;

(4) 通过参数分析研究,得出了高、中、低三

种性能的气动热力参数顶层设计方案,为各分支

学科研究提供了参考依据和部件性能指标; 并提

出了一个能简便准确地判断微型发动机设计方案

是否能产生推力的判别系数 Γstd。
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