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吸气式空气涡轮冲压发动机的过渡态性能

李　成，蔡元虎，屠秋野
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：为计算吸气式空气涡轮冲压（ａｉｒ－ｔｕｒｂｏ－ｒａｍｊｅｔ，ＡＴＲ）发动机过渡态性能，建立了ＡＴＲ发动机过

渡态模型．通过与传统涡喷发动机供油原则对比得到了 ＡＴＲ发动机供油应遵循的规律，计算得到了给定供

油规律下的ＡＴＲ发动机加减速性能．结果显示ＡＴＲ发动机在供油规律选择上更加灵活，并能很好地满足喘

振裕度的要求．根据ＡＴＲ发动机自身特点，在补足低转速特性后，本模型可直接模拟ＡＴＲ发动机起动过程．
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　　吸气式空气涡轮冲压（ＡＴＲ）发动机是一种
新型的推进概念，以其良好性能优势和应用潜力
在过去３０年成为各军事强国的研究热点．美国、
日本等国先后对 ＡＴＲ发动机开展了大量的实
验、理论和数值研究，取得了一定成果［１－８］，国内关
于ＡＴＲ发动机的研究才刚刚起步［９－１１］．目前，国
内外关于 ＡＴＲ发动机性能的研究仅限于稳态，
对于过渡态性能的研究还处于空白．
本文根据稳态ＡＴＲ发动机性能模型和传统

涡喷发动机过渡态计算模型建立了ＡＴＲ发动机
过渡态模型，通过计算得到了ＡＴＲ发动机加／减
速特性和工作线，为今后进一步研究 ＡＴＲ发动
机从起动到最大状态的过渡过程研究提供了

基础．

１　过渡态模型

ＡＴＲ发动机的主要结构包括进气道、燃气发
生器、压气机、涡轮、燃烧室和尾喷管，如图１所
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示．其中，燃气发生器包括推进剂反应装置和节流
阀，它产生的高温高压富燃燃气驱动涡轮，涡轮带
动与其同轴的压气机．空气经进气道被吸入压气
机并进行压缩，压缩空气和富燃燃气在涡轮出口
进行混合，混合气体在涡轮后的燃烧室燃烧，最后
经尾喷管喷出，从而产生推力．

图１　ＡＴＲ发动机结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ＡＴＲ　ｅｎｇｉｎｅ

对于ＡＴＲ发动机的稳态模型［９－１２］，当飞行条
件和富燃燃气流量给定时，包括转速在内的所有
发动机参数都不变，这是由涡轮和压气机之间的
功平衡决定的．传统涡喷／涡扇发动机主要通过向
燃烧室供应过量燃油来提高涡轮前温度或减少燃

烧室供油以降低涡轮前温度实现加减速过程．与
传统涡喷／涡扇发动机不同，ＡＴＲ发动机加减速
过程中的涡轮前总温始终保持不变，其加减速过
程是通过燃气发生器调节涡轮的富燃燃气流量改

变涡轮转速实现的．这是因为一方面对于 ＡＴＲ
发动机的涡轮机械部件而言，涡轮入口总压总是
高于压气机出口总压，涡轮无法进行有效的冷却，
限制了更高的涡轮前温度；另一方面，对于 ＡＴＲ
发动机的燃气发生器而言，流量调节相比出口总
温调节要容易得多．基于以上两方面的原因，

ＡＴＲ发动机在加减速过程中，始终保持涡轮进口
总温不变．因此，在给定的飞行条件下，ＡＴＲ发动
机过渡状态的转速可以表示为与富燃燃气流量的

函数关系．

１．１　转速变化模型

在ＡＴＲ发动机过渡过程中，忽略机械效率
时转子运动方程为［１３－１５］

ｄｎ
ｄｔ＝

Ｎｔ－Ｎｃ

Ｊ π（ ）３０
２

ｎ
（１）

式中Ｊ为转子对旋转轴的惯性矩，ｎ为发动机转
速，Ｎｔ为涡轮功率，Ｎｃ为压气机功率．
涡轮功率为

Ｎｔ＝ｃｐｆＴｔ４ｍｆ １－
１
ｅ（ ）ｔ ηｔ，

ｅｔ＝π
κｇ
κｇ－１ｔ

（２）
式中ｃｐｆ为富燃燃气比定压热容，Ｔｔ４ 为涡轮进口
总温，ｍｆ为富燃燃气流量，πｔ为涡轮膨胀比，ηｔ
为涡轮效率．
压气机功率为

Ｎｃ＝ｃｐＴｔ２ｍａ
ｅｃ－１
η（ ）ｃ

，

ｅｃ＝π
κ
κ－１
ｃ

（３）
式中ｃｐ 为空气比定压热容，Ｔｔ２ 为压气机进口总
温，ｍａ为空气流量，πｃ为压气机增压比，ηｃ为压
气机效率．

令ｄｎ
ｄｔ＝ｆ

（ｎ），利用欧拉法可得任一时刻ｔ＋

Δｔ的转速为
ｎ（ｔ＋Δｎ）≈ｎ（ｔ）＋Δｔｆ（ｎ（ｔ）） （４）

１．２　供油方案研究

本文通过对比传统涡喷发动机加减速供油的

限制条件讨论 ＡＴＲ发动机加减速供油规律．对
于传统发动机而言，加速过程的规划需要考虑３
个问题［１３］：
第１，涡轮前温度问题．现有涡喷／涡扇发动

机涡轮前温度已超过１　８００Ｋ，各种冷却手段的采
用是传统涡喷／涡扇发动机涡轮前温度提升的关
键之一．然而，ＡＴＲ发动机涡轮前温度不能过高．
这是因为驱动ＡＴＲ发动机涡轮的工质为燃气发
生器中生成的富油燃气，由于涡轮出口和压气机
出口存在静压平衡关系［９］，涡轮进口总压总是高
于压气机出口总压，涡轮无法得到有效的冷却，因
此，根据现有材料水平，选择涡轮前温度为定值

１　３００Ｋ，燃气发生器按照给定空燃比进行燃烧，
只通过改变富燃燃气流量调节ＡＴＲ发动机转速．
第２，喘振裕度问题．对于传统涡喷／涡扇发

动机而言，供油量增加得越快，加速过程工作线就
越靠近喘振边界，为保证压气机稳定工作，需要提
供一定的稳定裕度．这是因为传统涡喷发动机需
要同时满足压气机－涡轮流量连续和功率平衡．由
流量连续可以推出：

πｃ≈ｃｏｎｓｔ
Ｔｔ４
Ｔ槡ｔ２
ｑ（λ２） （５）

　　由式（５）可知，在加速过程中，燃油流量增长
过快会导致涡轮前温度Ｔｔ４ 增加很快，从而使πｃ
迅速增大，工作线向喘振边界迅速靠拢．而对于

ＡＴＲ发动机，由于驱动涡轮的是燃气发生器产生

６８３
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的富油燃气，压气机－涡轮流量不再连续，只需满
足功率平衡即可．通过后面的算例可以看出，加速
过程中喘振裕度变化不大，且始终大于加速过程
最大转速点的喘振裕度．
第３，燃烧稳定性问题．对于传统涡喷发动

机，在过渡过程中燃烧室的稳定燃烧要保证一定
的余气系数，供油量不能超过贫油熄火边界或富
油熄火边界．对于ＡＴＲ发动机，燃烧过程分为燃
气发生器内的一次燃烧和主燃烧室的二次燃烧．
在燃气发生器中，空燃比给定，并在发动机所有工
作状态保持不变．ＡＴＲ发动机的加减速过程通过
改变燃气燃气发生器流量实现，因此在燃气发生
器中不存在贫油熄火和富油熄火问题；在主燃烧
室中，由于缺少实验，现有设计通常将设计空燃比
设定在最佳空燃比附近，以在获取最大单位推力
和比冲尽可能避免贫油熄火和富油熄火．
根据以上讨论，本文确定了３套供油方案，如

图２所示．

图２　ＡＴＲ发动机加减速供油规律

Ｆｉｇ．２　Ｆｕｅｌ　ｆｅｅｄｉｎｇ　ｌａｗ　ｆｏｒ　ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　ａｎｄ

ｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ＡＴＲ　ｅｎｇｉｎｅ

１．３　模型

ＡＴＲ发动机稳态模型需要同时满足压气机－
涡轮功率平衡、混合室压力平衡和尾喷管流量连
续３个条件．变量为增压比、燃油流量、涡轮入口
总压和转速，当转速给定时，剩下的３个变量在３
个约束条件下构成一个封闭的３元３阶非线性方
程组，求解该方程组可以得到 ＡＴＲ发动机稳态
性能［９］．
在过渡态，ＡＴＲ发动机混合室的压力平衡和

尾喷管的流量连续与稳态模型相同，而功率平衡
满足式（１）和式（４）的欧拉方程．变量仍然为增压
比、燃油流量、涡轮入口总压和转速，燃油流量在
各个时间点给定，剩下的３个变量在３个约束条

件下仍然构成一个封闭的３元３阶非线性方程
组，求解各时间点的方程组可以得到任一时刻

ＡＴＲ发动机过渡态性能．
综上所述，ＡＴＲ发动机过渡态计算步骤如下：

１）将加／减速过程按时间离散，分割为间隔
为Δｔ的区间；

２）给定供油量按时间变化规律；

３）在各个时刻求解上述３阶非线性方程组，
得到发动机参数，由压气机功率Ｎｃ 和涡轮功率

Ｎｔ根据式（１）可以得到转速的变化量，最后由式
（４）可以得到给定时间步长下的新转速．

２　仿真结果

本文对使用液氧／液氢作为推进剂的 ＡＴＲ
发动机从６０％到１００％转速的加减速过程进行
仿真，飞行状态为９　０００ｍ，Ｍａ＝２．仿真结果如图

３～图６所示．图３为ＡＴＲ发动机转速随时间的
变化曲线．如图所示，方案１加减速时间最短，这
是因为方案１供油量调节时间最短．图４为ＡＴＲ
发动机主要性能参数比冲和比推力随时间变化曲

线．如图所示，刚开始加速时，比冲迅速下降，接近
最大转速时，比冲开始上升，最终趋于平缓，减速
过程则相反；比推力在刚开始加速时迅速上升，接
近最大转速时，比推力略为下降，最终趋于平缓，
减速过程则相反．
比冲定义为

Ｉｓｐ＝
Ｆｎ
ｍｆ

（６）

　　比推力定义为

Ｆｓ＝Ｆｎ／ｍａ （７）

　　式（６）、式（７）中，Ｆｎ为净推力，定义如下：

Ｆｎ＝ （ｍａ＋ｍｆ）ｖ９－ｍａｖ０＋
（ｐ９－ｐ０）Ａ９ （８）

式中ｖ９ 为排气速度，ｖ０ 为飞行速度，ｐ０，ｐ９ 分别
为发动机进出口静压，Ａ９ 为尾喷管出口面积．在
加速过程中，富燃燃气流量ｍｆ迅速增大，压气机
吸气能力增加，空气流量ｍａ也增大．富燃燃气流
量增大速率快于空气流量增大速率，空燃比下降．
在低转速下，空燃比大于最佳空燃比，排气温度随
空燃比的下降提高，如图５所示．排气温度的上升
导致排气速度的提高．以上因素导致净推力提高．
由于净推力的增大速率低于富燃燃气增大速率，
由比冲定义可知，开始加速时，比冲下降，如图４
（ａ）所示．同时，由于净推力增大速率大于空气流
量增大速率，比推力增大，如图４（ｂ）所示．当富燃

７８３
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燃气流量增大到最大转速流量后，发动机继续加
速，直到达到最大转速．这段时间富燃燃气流量不
变，空气流量继续增加，空燃比上升，由于此时接
近最佳空燃比，因此排气温度变化不大，如图５所
示，此时净推力增大速率降低，直到最大．由于净
推力继续增加，燃油流量不变，因此比冲小幅上
升，如图４（ａ）所示．同时，由于此时净推力变化不
大，而空气流量继续增大，比推力略微下降，如图

４（ｂ）所示．对于减速过程比冲和比推力变化规律
则相反．

图３　转速随时间变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｈａｎｇｅ　ｏｆ　ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅ　ｓｐｅｅｄ　ｖｓ．ｔｉｍｅ

图４　比冲、比推力随时间变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｃｈａｎｇｅ　ｏｆ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｉｍｐｕｌｓｅ　ａｎｄ

ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｔｈｒｕｓｔ　ｖｓ．ｔｉｍｅ

ＡＴＲ发动机从６０％转速到１００％转速的加
减速工作线和节流线如图６所示．在加速过程初
期，由于富燃燃气流量的增加，对混合室进口的空
气流量产生了节流，因此压气机的加速工作线沿
着等转速线向喘振边界移动，燃气发生器的富燃
燃气流量增加得越快，这个效果越明显．整个加速
过程中，压气机的喘振裕度始终不低于最大转速
点的喘振裕度．对于传统涡喷发动机的加速过程，
加速工作线向喘振边界移动是由于涡轮前燃气总

温增加对压气机节流造成的．两者相比可以看出

ＡＴＲ发动机在加速过程中的喘振裕度损失要小
得多．

图５　排气温度、空燃比随时间变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｅｘｈａｕｓｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｎｄ　ａｉｒ－ｆｕｅｌ　ｒａｔｉｏ

ｖｓ．ｔｉｍｅ

图６　最快供油规律下加减速工作线

Ｆｉｇ．６　Ｏｐｅｒａｔｉｏｎ　ｌｉｎｅ　ｏｆ　ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

ＡＴＲ发动机的涡轮由燃气发生器产生的富
燃燃气独立驱动，不需要附加的起动电机或空气
涡轮起动机．因此，如果补全压气机的低转速下特
性，即可按照本文介绍的方法计算 ＡＴＲ发动机
的起动性能．
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３　结　论

１）本文根据压气机／涡轮功率平衡、混合室
的压力平衡和尾喷管的流量连续条件，建立了

ＡＴＲ发动机的过渡态性能模型．在过渡态，ＡＴＲ
发动机的功率平衡满足式（１）和式（４）的欧拉
方程．
２）ＡＴＲ发动机的加减速过程中，涡轮的剩
余功率是通过调节燃气发生器产生的富燃燃气流

量变化实现的，整个过渡过程中的涡轮前总温始
终保持不变．
３）由于ＡＴＲ发动机的加速过程中涡轮前总
温保持不变，所以相比于传统涡喷发动机，ＡＴＲ
发动机在加速过程中喘振裕度损失要小很多，即
使在最快供油规律下下压气机喘振裕度仍不低于

最大转速喘振裕度．
４）ＡＴＲ发动机涡轮由独立的燃气发生器驱
动，不需要附加的起动电机或空气涡轮起动机，即
可实现自起动．如果具备完整的部件低转速特性，
即可用本文模型计算ＡＴＲ发动机起动性能．
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