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SABRE4氦循环分流比对设计点氢流量影响分析
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摘　　　  要：    针对协同吸气式火箭发动机（synergistic air-breathing rocket engine，SABRE），建立了基于部件法

的发动机设计点热力学计算模型，分析了 SABRE循环所需的最少氢质量流量（简称流量）。以节省氢流量为

目的，分别在 SABRE3发动机构型基础上增加了两个氦循环支路，提出了两个 SABRE4简化方案，结合两种简

化方案，提出了 SABRE4整体方案，分析了各氦循环支路分流比对发动机设计点重要参数以及设计点氢流量

的影响。结果表明：最小氢流量与通过换热器 3的氦流量成正比，要减小所需氢流量，需要减少通过换热器

3的氦流量；较低的氦循环支路分流比一有利于氢流量的降低，但同时增大了氦压气机设计压比，较低的氦

循环支路分流比二有利于氢流量的降低，且有利于降低氦压气机设计压比，分流比一、分流比二的降低都会

导致换热器接近换热限制边界；在换热器 1前氦气总温不超过 310 K，且氦压气机压比不大于 11.0的情况下，

SABRE4方案最小氢流量为 SABRE3氢流量的 83.3%。
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Abstract:   The  thermodynamic  calculation  model  based  on  component  method  for  synergistic  air-
breathing rocket engine (SABRE) design point was established. The minimum hydrogen flow rate required
by  the  engine  was  analyzed.  To  save  the  hydrogen  flow rate， two  simplified  schemes  of  SABRE4 were
proposed by adding two helium branches based on the SABRE3 configuration. Combining two simplified
schemes，SABRE4  scheme  was  proposed.  The  influences  of  the  helium  branches  flow  ratios  on  engine
design  point  parameters  and  hydrogen  flow  rate  were  analyzed.  The  results  showed  that:  the  minimum
hydrogen flow rate was proportional to the helium flow rate through Heat Exchanger 3.  The less helium
flow rate through Heat Exchanger 3 indicated the less hydrogen flow rate required. A smaller branch one
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flow  ratio  one  was  conductive  to  reducing  the  hydrogen  flow  rate， meanwhile  the  required  helium
compressor pressure ratio was increased. A smaller branch two flow ratio two was conductive to reducing
the hydrogen flow rate and the required helium compressor pressure ratio. The decrease of flow ratio one
and  flow  ratio  two  caused  heat  exchangers  to  approach  their  limits.  When  the  Heat  Exchanger  1  inlet
helium temperature was lower than 310 K and the pressure ratio of helium compressor was lower than 11.0，
the minimum hydrogen flow rate of SABRE4 was 83.3% of SABRE3.

Keywords:   SABRE；hydrogen flow rate；impulse；flow ratio；design point

20世纪 80年代末，在 HOTOL空天飞机计划[1]

取消之际，继承了 HOTOL空天飞机和 RB545发

动机的英国反应发动机公司（Reaction  Engines
Ltd.，REL）成立，并在 RB545发动机的基础上，提

出了协同吸气式火箭发动机（synergistic air-breath-
ing rocket engine，SABRE）方案 [2-3]，拟作为单级入

轨 SKYLON空天飞行器的动力 [4-5]。该发动机增

加了一个闭式氦循环，通过用低温介质氦对来流

空气进行深度预冷，改善了发动机的工作条件，

在吸气模态下可实现马赫数为 0～5.5的宽速域

飞行，是有望应用于可重复使用、水平起降、单级

或多级入轨飞行器的新型动力。

关于 SABRE，英国做了大量的理论研究与试

验。1999年用小型预冷器模块 JMHX进行传热

试验[6]，2001年完成了预冷却器的模块风洞试验，

2003年成功验证了防结冰控制技术。2003年起，

REL公司在风险投资的支持下开展 SABRE关键

技术研究，重点进行预冷却器关键技术试验验证，

2005年成功制造出了预冷却器全尺寸试验样件，

2012年成功验证了预冷却器结冰控制系统与预

冷却系统性能，实现将高温空气冷却到−150 ℃ 的

预定目标。同时，REL公司还发展了碳化硅高温

热交换器、高性能火箭喷管等关键技术，2013年，

SABRE进入发动机样机研制阶段，并计划在 2025
年左右完成发动机首次飞行试验。

近年来，国内也开展了相关研究。牛文等人

对 SKYLON飞行器和 SABRE的原理进行了简要

分析[7]；张志刚等人就氦气闭式循环特性进行了

相关研究与分析[8]；杨新垒等人对 SABRE热力循

环以及预冷却器性能进行了计算与优化分析[9]；

哈尔滨工业大学玉选斐等人在预冷压缩系统框架

上建立了预冷循环总体模型，并开展了预冷循环

发动机性能提升、燃料物性影响、预冷压缩系统

性能评价指标等研究[10-13]；西北工业大学高远等

人就 SABRE3循环分析、设计可行域以及发动机

性能计算做了相关研究[14-15]；北京航空航天大学

唐靖博等人针对 SABRE4建立了发动机稳态计

算模型，并进行性能分析[16]。

现已公布的 SABRE构型主要有 SABRE3和

SABRE4两种构型，SABRE4在 SABRE3的基础

上增加了两个分流路，比 SABRE3耗氢量低、比

冲高，可以看作 SABRE3的改进型。SABRE4流

路和工作原理更加复杂。目前，国内关于 SABRE
的研究多集中在部件级研究以及 SABRE3发动

机的研究，关于 SABRE4原理以及设计点参数的

选取的研究较少。本文在 SABRE3发动机构型

基础上增加了两个氦循环支路，提出了 SABRE4
构型方案，建立了 SABRE4设计点计算模型，对

SABRE耗氢原理进行了分析，详细分析了 SABRE4
两个氦循环支路分流比对发动机设计点各参数以

及氢流量的影响。为 SABRE4的设计点参数选

取提供参考。 

1    发动机计算模型

关于 SABRE，公布的方案有 SABRE3方案和

SABRE4方案两种，其中，SABRE4方案可以认为

是在 SABRE3方案的基础上进行的改进与优化。

本节在介绍 SABRE工作原理及计算模型时以

SABRE3为例，SABRE4方案以及 SABRE4两种

简化方案与 SABRE3的联系与区别在后文详细

给出。

如图 1所示，SABRE包含空气、氦气、氢气

三个流路。高温来流空气经换热器 1冷却后，进

入压气机 1压缩，之后分为两部分，一部分进入预

燃室后，经换热器 2加热氦气，然后进入燃烧室，

另一部分进入冲压流道。氦气循环是一个闭式的

循环，以 21截面为起点，氦气首先经压气机 2压

缩，然后依次经换热器 1、换热器 2加热，之后驱

动涡轮 1做功，带动压气机 1，之后经换热器 3被

氢气冷却，回到起始点 21。液氢由氢泵增压后，

被换热器 3加热，之后依次驱动涡轮 3、涡轮 2，
分别带动氢泵与压气机 2，之后，经调节阀调压后

一部分进入预燃室，另一部分进入冲压流道。本

文暂不研究冲压流道，仅对主通道开展研究。
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本文参考文献 [14]与文献 [17]提供的变比热

计算方法，建立了进气道、压气机、涡轮和尾喷管

的计算模型，压气机和涡轮的计算模型如式（1）～
式（3）所示。基于能量守恒原理，参考文献 [18]
建立了换热器计算模型如式（4），并给出了换热器

效率的定义，如式（5）。参考文献 [19]给出的考

虑燃气化学平衡的变比热计算方法，建立燃烧室

计算模型。参考文献 [20-21]建立了氢泵的计算

模型，氢泵扬程计算如式（6）所示；氢泵功率计算

如式（7）所示。本文工质物性参数均采用美国国

家标准与技术研究院（National Institute of Stand-
ards and Technology，NIST）公布的物性数据[22]。

（ht,o−ht,i）×ηcom = h∗t,o−ht,i （1）

S i = φt,i−R ln
(

pt,i

pstd

)
= φ∗t,o−R ln

(
p∗t,o
psta

)
（2）

（ht,o−ht,i）
/
ηtur = h∗t,o−ht,i （3）

pstd

式中 h代表焓，φ代表熵函数，S代表熵，p代表压

力，η代表效率，R代表气体常数；下标 com、tur分
别代表压气机、涡轮，t代表总参数，i、o分别代表

进、出口；上标*代表等熵情况下的出口参数，

代表标准大气压。

Q = ṁ1（h1,i−h1,o）= ṁ2（h2,o−h2,i） （4）

η =max
{

T1,i−T1,o

T1,i−T2,i
,
T2,o−T2,i

T1,i−T2,i

}
（5）

ṁ式中 Q代表换热功率， 代表流量，T代表总温，

下标 1和下标 2分别代表高温侧流体和低温侧

流体。

H =
pi（π−1）
ρg

（6）

L =
ṁHg
η

（7）

式中 H代表氢泵扬程，π代表增压比，ρ代表密度，

g代表重力加速度，L代表功率。 

2    SABRE4设计点分析
 

2.1   SABRE耗氢量分析

SABRE3设计点性能以及非设计点特性表明，

发动机设计点当量比达到了 2.3左右[19-20]，发动机

在全飞行剖面下的当量比也都在一个较高的数值。

冷却高温来流空气所需的大量氢气与恰当燃烧所

需的氢气形成了不匹配关系，造成了较多氢气的

浪费，限制了发动机比冲。本节对发动机耗氢量

开展分析，探究减少氢耗的方法。

对换热器 3，由能量守恒可得：

ṁHecpHe（T25−T21）= ṁH2cpH2（T33−T32） （8）

式中 cp 代表比定压热容，下标 He和 H2 分别代表

氦和氢，数字 25、21等代表截面位置。由换热器

3换热温差限制可知，T33≤T25，有：

ṁH2 ⩾ ṁHe ·
cpHe

cpH2

· T25−T21

T25−T32
（9）

在 SABRE中，为了更好地冷却高温来流空气，

21截面总温较低，33截面总温低于 21截面。而

为了使氢气具有较高的做功能力，需要通过换热

器 3将较多的能量传递给氢气，故 25截面总温较

高。即，T25>>T21，T25>>T32，此时有：

T25−T21

T25−T32
≈ 1 （10）
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图 1    SABRE3方案

Fig. 1    Scheme of SABRE3
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将式（9）代入式（8），有：

ṁH2

ṁHe
⩾

cpHe

cpH2

≈ const （11）

式中，const代表常数。式（10）表明，氢流量与氦

流量之比存在最小值，为两者比定压热容的反比。

最小氢流量与通过换热器 3的氦流量成正比，要

减小所需氢流量，需要减少通过换热器 3的氦流量。

为减少通过换热器 3的氦流量，SABRE4在

SABRE3的基础上对发动机构型进行优化，通过

在氦循环中增加支路，巧妙地将冷却空气所需的

氦流量进行引流，减少通过换热器 3的氦流量，从

而降低了所需氢流量，进一步达到了提升发动机

比冲的目的。

在 SABRE3的 构 型 基 础 上 ， 提 出 了 两 种

SABRE4简化方案，分别对两方案的省氢原理进

行了分析，进一步对发动机各重要参数进行了计

算分析。结合两种简化方案，提出了 SABRE4方

案，并对 SABRE4设计点进行计算分析。 

2.2   SABRE4简化方案 1 

2.2.1    构型及基本原理

SABRE4简化方案 1构型及截面编号示意图

如图 2所示，相较于 SABRE3，在换热器 1与换热

器 2之间增加了一个支路，分流部分氦流量。支

路由换热器 4和压气机 4组成，换热器 4与氢涡

轮 2后的氢气换热，被氢气冷却，之后通过压气

机 4适当增压，以弥补换热器等部件的总压损失，

之后与压气机 2后主流汇合，共同冷却来流空气。

SABRE4简化方案 1通过在换热器 1后增加

支路，减少了通过换热器 3的氦流量，降低了氢用

量，并通过换热器 4将剩余的氦气能量再次传递

给氢气，有利于氢气参与燃烧的同时也降低了氦

温度，使得氦与主流掺混后仍具有冷却高温来流

的能力。

为了方便说明与理解，本文将 SABRE4简化

方案 1增加的支路简称为支路 1，将 23a截面氦流

量与氦总流量之比称为分流比一，记作 r1。
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图 2    SABRE4简化方案 1

Fig. 2    Simplified scheme 1 of SABRE4
 
 

2.2.2    设计点分析

本节对 SABRE4简化方案 1设计点进行分析，

分析不同 r1 以及换热器 4后氦气总温 T272 对发动

机设计点参数的影响。

本算例中，取飞行马赫数为 5.0，高度 24.1 km
为设计点，取空气流路流量为 100 kg/s，换热器 1
前后空气温度分别为 T12=1 245 K，T13=312 K，空气

压气机 1的压比为 30，压气机后温度 T14=900 K。

氦气流路给定参数有：T21=50 K，p21=3 MPa，T23a=

1 200 K，T24=1 300 K。氢流量取为通过换热器 3
氦流量的 1/2.8。氢泵压比取为 3，T31=15 K，p31=
9 MPa。同时给定各部件效率。通过能量守恒、

功率守恒、压力守恒和温度守恒等关系，计算出

不同 T272 和 r1 下氦气流路各参数的变化。

计算结果如图 3所示，在同一换热器 4后氦

气总温 T272 下，随着 r1 的降低，更多的氦流量引入

了支路，通过氦涡轮的氦流量降低，由于氦涡轮

前总温 T24 不变，且氦涡轮所驱动的空气压气机

航空动力学报 第 39 卷

20220774-4



πC2

总功不变，那么氦涡轮单位流量的功率上升，氦

涡轮落压比上升，氦涡轮出口总温 T24 降低，如

图 3（c）所示；由氦循环压力平衡条件可知，氦压

气机 2压比与氦涡轮落压比成正比关系，随 r1 的
降低，氦压气机 2的压比 也呈上升趋势，如

图 3（a）所示；在氦压气机 2前总温 T21 不变的情

况下，氦压气机 2后总温 T22a 上升，换热器 1前氦

气总温 T22 也上升，如图 3（b）所示；T22 上升，在

T23 不变的条件下，氦气冷却能力下降，所需的氦

ṁHe

ṁHe

气总流量 上升，如图 3（e）所示；随着 r1 的降低，

支路的流量逐渐升高，通过换热器 3的氦流量

逐渐降低，如图 3（f）所示；氢流量与通过换热器 3

的氦流量呈正比，也呈降低趋势。

在同一 r1 的情况下，随着 T272 的降低，T22 降
低，换热器 1氦气冷却能力升高，所需氦气总流量

下降，由于 r1 不变，则支路氦流量以及通过换热

器 3的氦流量均下降，氦涡轮落压比以及氦压气

机 2压比均上升，氦涡轮后总温 T25 下降，氢流量
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图 3    发动机参数与 r1 的关系

Fig. 3    Engine parameters vs. r1
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下降。

ṁH2

图 4给出了不同 T272 下，以及不同 r1 下的氢

流量变化趋势。由上文分析可知，较低的 T272 和
较小的 r1 有利于减少氢流量，但随着两者的降低，

换热器 1、换热器 4以及氦压气机 2等各部件的

工作范围达到限制条件，从而构成了对两参数的

取值限制。如图 4所示，氢流量 的取值区间存

在左边界、右边界和下边界限制。

左边界：换热器 1换热限制。在同一 T272 下，

随着 r1 降低，氦涡轮落压比逐渐增高、氦压气机

2压比逐渐增高、氦压气机出口总温逐渐增高，

T22 逐渐升高，由换热器 1换热温差限制知，T22≤
T13，故 r1 的降低存在限制，构成图 4中左边界 l1。

右边界：换热器 4换热限制。在同一 T272 下，

随着 r1 的升高，氦涡轮落压比逐渐降低，氦涡轮

出口总温 T25 逐渐升高，T33 逐渐升高、T34 和 T35
也逐渐升高，由换热器 4换热温差限制知，T35≤
T272，故 r1 的升高受到限制，构成图 4中右边界 l2。

ṁHe

下边界：氦压气机 2压比限制。在同一 T272
下，随着 r1 降低，氦涡轮落压比逐渐增高、氦压气

机 2压比逐渐增高。在同一 r1 下，随着 T272 的降

低，T23 逐渐降低，故所需氦流量 降低，通过氦

涡轮的氦流量降低，氦涡轮落压比升高，氦压气

机 2压比逐渐增高。由工程实际知，氦压气机压

比是存在限制的，此限制值构成图中下边界。

在不同的最大许用氦压气机压比下，SABRE4
简化方案 1所需的最小氢流量以及与 SABRE3氢

流量的对比收益如表 1所示，其中，下标 S3与 S4

分别代表 SABRE3与 SABRE4。 

2.3   SABRE4简化方案 2 

2.3.1    构型及基本原理

图 5为 SABRE4简化方案 2构型及截面编号

示意图，相较于 SABRE3，SABRE4简化方案 2从

氦涡轮后增加了两个支路，减少了通过换热器
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图 4    氢流量与 r1 和 T272 之间的关系

Fig. 4    Hydrogen flow rate vs. r1 and T272
 

表 1    SABRE4简化方案 1省氢流量收益对比

Table 1    Hydrogen benefits of SABRE4 simplified scheme 1

πC2 r1 ṁH2 /（kg/s） （ṁH2 ,S4/ṁH2 ,S3）/%
20 0.705 5.535 83.7
30 0.656 5.158 78.0
40 0.630 4.950 75.0
50 0.613 4.815 72.8
60 0.600 4.760 71.9
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图 5    SABRE4简化方案 2

Fig. 5    Simplified scheme 2 of SABRE4
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HX3a的氦流量，进一步减少了耗氢量。将氦涡

轮后三个流路分别命名为 a路、b路和 c路。a路

首先通过换热器 HX3a，将能量传递给氢气，然后

通过压气机 C2a进行压缩 ，之后通过换热器

HX3b与 b路的氦气进行换热，冷却 b路后注入

23截面；b路首先通过换热器 HX3b与 a路的氦

气进行换热，被 a路冷却后，进入压气机 C2b进行

压缩，之后通过换热器 HX3c与 c路的氦气进行

换热，冷却 c路后注入 22截面；c路首先通过换热

器 HX3c与 b路的氦气进行换热，被 b路冷却后，

进入压气机 C2c进行压缩，之后注入 22截面；22
截面由 23a、23b、22c三路混合而成。

需要说明的是，氦涡轮后增加两个流路后，为

了命名方便理解，将换热器 HX3改名为换热器

HX3a，换热器 HX3a参与和氢气的换热。文中第

2.1节对 SABRE耗氢量分析中关于换热器 HX3
的结论同样适用于换热器 HX3a。

为了使混合时总压损失最小，本文在计算时

取定压气机 C2a、C2b、C2c压比相等。

为了方便说明与理解，本文将 a路氦流量与

25截面氦流量之比称为分流比二，记作 r2。 

2.3.2    设计点分析

本节分析了分流比二 r2 对 SABRE4简化方

案 2的设计点性能影响。本算例中，取飞行马赫

数为 5.0，高度 24.1 km为设计点，取空气流路流

量为 100 kg/s，换热器 1前后空气温度分别为 T12=
1 245 K，T13=312 K，空气压气机压比为 30，压气机

1后温度 T14=900 K。氦气流路给定参数有：T21a=
50 K，p21a=3 MPa，T23=1 200 K，T24=1 300 K。并取

定压气机 C2a、C2b、C2c压比相等，取定 b、c两

路流量相等。氢流量取为通过换热器 HX3a氦流

量的 1/2.8。氢泵压比取为 3，T31=15 K，p31=9 MPa。
同时给定各部件效率，通过能量守恒、功率守恒、

压力守恒和温度守恒等关系，计算出不同 r2 下氦

气流路各参数。

计算结果如图 6所示，随着 r2 的降低，流入 b
路和 c路流量的比例增多，而由于 b路压气机

C2b进口总温与 c路压气机 C2c进口总温是高于

a路压气机 C2a的进口总温的，在三路压气机增

压比一样的情况下，流入 b路和 c路流量的比例

增多使得三路压气机总功上升，故三路出口混合

后总温 T23 上升，如图 6（e）所示；T22 上升，则换热

器 1氦气冷却能力下降，冷却空气所需的总氦流

量上升，如图 6（a）所示；在氦涡轮进口总温不变

以及氦涡轮输出功率不变的条件下，氦涡轮单位

功率下降，氦涡轮落压比下降，氦涡轮出口总温

T25 上升，如图 6（f）所示；在氦涡轮落压比下降时，

由氦循环压力相等可知，氦压气机 C2a、C2b、C2c
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增压比下降，氦压气机 C2a增压比变化趋势如

图 6（d）所示。随着 r2 的降低，流入 a路的氦流量

逐渐降低，如图 6（b）所示；氢流量与流入 a路的

氦流量成正比，其变化趋势如图 6（c）所示，随着

r2 的降低而降低。

由上文分析可知，随着 r2 的降低，氢流量逐

渐降低，且压气机 C2a、C2b、C2c压比逐渐下降，

既减少了氢气用量，又降低了氦压气机设计难度。

但随着 r2 的降低，换热器 1前氦气总温 T23 逐渐

升高，由换热器 1换热条件可知，T23<T13，故 r2 的
降低存在限制。以 T22=310 K为限制值，此时 r2=
0.774，氦压气机压比为 5.82，所需氢流量为 6.09 kg/s，
是 SABRE3设计点氢流量 6.62 kg/s[23] 的 92.0%。 

2.4   SABRE4方案

结合 SABRE4简化方案 1与简化方案 2，提
出 SABRE4方案，其原理示意图如图 7所示。并

对其设计点开展分析研究。

本算例中，取飞行马赫数为 5.0，高度 24.1 km
为设计点，取空气流路流量为 100 kg/s，换热器前

后空气温度分别为 T12=1 245 K，T13=312 K，空气压

气机压比为 30，压气机后温度为 900 K。氦气流

路给定参数有：T21a=50 K，T23=1 200 K，p23=30 MPa，
T24=1 300 K。取定压气机 C2a、C2b、C2c压比相

等，并给定 b、c两路流量相等。氢流量取为通过

换热器 3a氦流量的 1/2.8。氢泵压比取为 3，T31=
15 K，p31=9 MPa。
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图 6    发动机参数与 r2 的关系

Fig. 6    Engine parameters vs. r2

 

HX2

41

56

HX1

CMB NOZ

PB

INL
0 12 13

14

17 19

23

24

35

382

2

57

381

383

59

C1

HX4

T1

C4

T4

RJC NOZ

273

22

235
271272

42

36

37

HX3a
33

34

PMP T3

T2

31

C2aC2bC2c

HX3bHX3c
25a

25b25c 25

21a
21b21c

22a22b
22c

23a23b

32

空气路
氦气路
氢气路
燃气路
轴

INL: 进气道
HX: 换热器
C: 压气机
T: 涡轮
CMB: 燃烧室
PB: 预燃室
PMP: 泵
RJC: 冲压燃烧室
NOZ: 喷管

图 7    SABRE4方案

Fig. 7    Scheme of SABRE4

航空动力学报 第 39 卷

20220774-8



分别给定 r1 为 0.6～1.0，T272 为 200、300、400、
500 K，r2 为 1.0、0.9、0.8以及 r2,opt，其中 r2,opt 是指

在给定的 T272、r1 的情况下，在保证换热器 1前氦

气总温 T22 不超过 310 K的情况下，使得氢流量最

低的 r2。通过能量守恒、功率守恒、压力守恒和

温度守恒等关系，计算出各流路参数。

计算结果如图 8～图 11所示，由计算结果可

知，在同一 T272 下，随着 r1 的降低，所需氢流量降

低，但 a、b、c三路氦压气机增压比升高；当 r1 和
T272 给定时，在保证换热器 1前氦气总温 T22 不超

过 310 K的情况下，存在最佳分流比 r2,opt，使得氢

流量最小。这与前面对简化方案 1与简化方案 2
的分析结论是一致的。

图 12给出了不同 r1 以及不同换热器 4氦气
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图 8    T272=200 K时氢流量与氦压气机压比

Fig. 8    Hydrogen flow rate and helium compressor pressure ratio at T272=200 K
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Fig. 9    Hydrogen flow rate and helium compressor pressure ratio at T272=300 K
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Fig. 10    Hydrogen flow rate and helium compressor pressure ratio at T272=400 K
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出口总温 T272 下最小氢流量以及对应的氦压气机

增压比。

图 13给出了 SABRE4方案与 SABRE4简化

方案 1氢流量对比，与 SABRE4简化方案 1结果

类似，较低的 T272 和较小的 r1 有利于减少氢流量，

但随着两者的降低，换热器 1、换热器 4以及氦压

气机等各部件的工作范围达到限制条件，从而构

成了对两者参数的取值限制。氢流量的取值区间

存在了左边界和右下边界限制。

左边界：氦压气机压比限制。在同一 T272 下，

随着 r1 降低，氦压气机压比逐渐增高。由工程实

际知，氦压气机压比是存在限制的，此限制值构

成上图 13中左边界。本方案中取三个氦压气机

的压比 πC2 的限制值为 11，该边界见图中 L1 线。

右下边界：换热器 4换热限制。在同一 T272
下，随着 r1 的升高，氦涡轮落压比逐渐降低，氦涡

轮出口总温 T25 逐渐升高，T33 逐渐升高，T34 和 T35
也逐渐升高，由换热器 4换热温差限制知，T35≤
T272，故 r1 的升高受到限制，构成图 13中右下边界，

见图中 L2 线。

由计算结果可知，在不超过各限制条件的情

况下，以尽量省氢为目标，选取 SABRE4设计点
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图 11    T272=500 K时氢流量与氦压气机压比

Fig. 11    Hydrogen flow rate and helium compressor pressure ratio at T272=500 K
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Fig. 12    Hydrogen flow rate and helium compressor pressure ratio at optimal flow ratio r2,opt
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Fig. 13    Hydrogen flow rate comparison between SABRE4 and

simplified scheme 1 of SABRE4
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参数取值，结合图 13左边界与右下边界构成的可

行域，选取 T272=400 K，r1=0.8，r2=0.874。此时，氢

流量为 5.51 kg/s，是 SABRE3氢流量 6.62 kg/s的
83.3%。 

3    结　论

本文对 SABRE所需的氢流量做了分析，以省

氢为目的，提出了两种SABER4简化方案与SABRE4
方案，分析了各方案省氢原理，探究了各方案分

流比对发动机各参数的影响，选取了合理的参数，

得出了各方案氢流量相较于 SABRE3的收益。

得到以下结论：

1） 当空气流路参数给定时，最小氢流量与通

过换热器 3的氦流量成正比，要减小所需氢流量，

需要减少通过换热器 3的氦流量。

2） SABRE4简化方案 1对高温氦气进行了 2
次利用，更大程度上发挥了氢气的冷却能力。较

低的 r1 有利于氢流量的降低，但同时增大了氦压

气机设计压比。在满足各换热器的换热约束，且

换热器 1前氦气总温 T23 不超过 310 K的情况下，

氦压气机压比取 20时，氢流量为 SABRE3设计点

氢流量的 83.7%。

3） SABRE4简化方案 2利用氦分流冷却自己，

降低了直接与氢换热的氦流量。较低的 r2 有利

于氢流量的降低，且有利于降低氦压气机设计压

比。在满足各换热器的换热约束，且换热器 1前

氦气总温 T23 不超过 310 K的情况下，氢流量为

SABRE3设计点氢流量的 92.0%，此时，氦压气机

压比为 5.82。
4） SABRE4方案结合了两种简化方案，在满

足各换热器的换热约束，换热器 1前氦气总温 T23
不超过 310 K，且氦压气机压比不大于 11.0的情

况下，最小氢流量为 SABRE3设计点氢流量的

83.3%。
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