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摘要：为研究以氨为冷却剂/燃料的膨胀循环空气涡轮火箭发动机的可行性及性能，采用部

件法建立了氨预冷膨胀循环空气涡轮火箭（Air-turborocket,ATR）发动机性能评估模型。

对比了 Ma4 和 Ma5 飞行工况下，以氨，甲烷和氢为冷却剂/燃料时，膨胀循环空气涡轮火箭

发动机的性能差异。结果表明，由于氨具有高当量热沉，以氨为冷却剂/燃料时，具有十分

突出的优势，氨的恰当量冷却能力可以支撑至少马赫 4的飞行需求，对于宽域空天发动机核

心机的研发，各类组合动力的构建，能提供足够大的自由度；在保持预冷后空气温度相同的

约束条件下，与甲烷和氢相比，以氨为冷却剂/燃料时发动机具有更高的比推力。本文提出

的氨预冷膨胀循环空气涡轮火箭发动机，当量冷却能力和比推力指标优异，适合作为二级入

轨飞行器的一级动力，高马赫数吸气飞行以及环保航行等应用场合。
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引言

随着高超声速技术的发展，对飞行器的宽域飞行性能提出越来越高的要求。为了满足飞

行器从起飞加速至高超声速，并且在加速过程中保持较高推力性能的需求，组合动力系统应

运而生[1-2]。目前，基于涡轮发动机和冲压发动机的组合发动机受到越来越广泛的关注，但

遗憾的是，能工作到马赫 7 以上的超燃冲压发动机还无法在马赫数 4 以下提供足够的推力，

而现有的涡轮发动机也很难在马赫数 3 以上正常工作，形成了短期内难以逾越的“推力鸿沟”

[3-4]。为了解决这一问题，研究者提出了空气预冷的技术路径[5-7]，所谓空气预冷，是指飞行

器高马赫数飞行时，对进气道压缩后的高温来流空气进行预冷，然后通入压气机压缩，最后

喷入燃烧室燃烧，经喷管喷出产生推力。

对来流高温空气进行预冷的方式主要有两种，换热器预冷和射流预冷[8]。相比于射流预

冷，换热器预冷导致的空气总压损失较小，不会引起空气含氧量的减少，因此，设计马赫数

更高一些[9]。换热器预冷又可分为燃料直接预冷和引入中间介质间接预冷，本文主要介绍燃

料直接预冷，以膨胀循环 ATR 发动机为例，对比了采用不同燃料时，发动机性能的差异。

膨胀循环 ATR 发动机是在早期 ATR 发动机基础上发展起来的一款新型发动机，该型发

动机在进气道内和燃烧室附近安装了换热部件，利用冷却剂膨胀驱动涡轮。相比于火箭发动



机，ATR 具有更高的比冲，相比于传统航空涡轮发动机，ATR 具有更高推重比，同时工作

速域也更宽。是一款具有较大应用潜力的发动机[10-11]。

发动机燃料需要同时作为冷却剂。很多学者将目光投向氢，因为它的冷却效果好，燃烧

无污染，比冲高[12-13]。本文讨论了另外一种工质，氨。相比于氢，氨的密度更高，飞行器体

积可以做得更小；而且氨的综合成本较低。文献[14]分析了以氨燃料为冷却剂时预冷吸气式组

合发动机的性能参数，初步证明了其适用性及可靠性，但其驱动涡轮的介质是富氧燃气。为

了拓宽氨燃料的使用范围，本文分析了以氨为冷却剂/燃料的膨胀循环空气涡轮火箭发动机

的性能，对于此种循环模式，驱动涡轮的介质是吸热后的燃料蒸汽。

1 物理模型

本文所建发动机热力循环的物理模型示意图如图 1 所示，其对应的压力-比体积示意图

如图 2 所示。经进气道压缩后的空气首先经过预冷器，被低温燃料冷却，而后经压气机压缩

增压，与涡轮内膨胀后的燃料混合并燃烧，产生高温燃气经喷管排出，推动飞行器前进。储

罐内的低温燃料经由燃料泵增压，预冷器、再生冷却换热器吸热后，在涡轮内膨胀做功带动

压气机和燃料泵工作。假设进气道吸入的空气流量恒为 1 kg/s，对很多燃料而言, 与空气恰

当量比燃烧对应的燃料量可能不足以使 1 kg/s 的高温空气降低到较低温度，需要增加燃料使

用量。多余的燃料（超过恰当量比燃烧所需量的部分）在涡轮内膨胀做功后，通过旁路喷管

排出，为飞行器提供补充推力，使燃料得到充分利用。

图 1 热力循环结构示意图

图 2 热力循环 p-v 图

2 循环部件计算方法

（1）进气道

不同飞行高度和马赫数下，来流空气的总温、总压可以参考文献[15]获得。

进气道出口处的来流总压为
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式中，σs 为进气道总压恢复系数。由于有激波和粘性耗散，进气道中的来流空气有一定

的总压损失，进气道总压恢复系数的计算可参考 GJB241-87《航空涡轮喷气和涡轮风扇发

动机通用规范》；考虑到摩擦损失，可以再加乘一个系数 0.95[16]
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（2）预冷器

预冷器主要用来冷却高马赫数飞行时的高温来流空气，能很好地解决 Ma 3~5 之间

压气机工作范围窄，推力不足的问题。本文利用搭建的预冷器流固耦合三维传热程序评

估了不同燃料对来流高温空气的冷却能力。使用的预冷器模型如图 3 所示。图 3 中来流

高温空气与燃料逆向换热，燃料通道为内径 1 mm 的圆形管道，空气通道为圆形管道和

翅片围成的三角形通道。

设预冷器的长度为 700 mm，利用传热程序计算了氨，甲烷和氢 3 种燃料对 Ma3~5

飞行工况下来流高温空气的冷却性能，预冷器入口处 3 种燃料的初始温度分别为各自的

一个大气压下的沸点温度，初始压力为 120 bar，来流空气流量设为 1 kg/s，计算结果如

表 1~3 所示。

图 3 预冷器示意图

表 1 Ma3 飞行工况

燃料 长度/mm Tair,in/K Tair,out/K Pair,in/bar Pair,out/bar Tfuel,in/K Tfuel,out/K Pfuel,in/bar f/fst
燃料流量

/kg/s

NH3 700 601 362.4 2.02 1.90 239 438.6 120 1.00 0.165

H2 700 601 362.8 2.02 1.90 20 567.3 120 1.08 0.032

CH4 700 601 362.6 2.02 1.90 112 551.7 120 2.77 0.161

表 2 Ma4 飞行工况

燃料 长度/mm Tair,in/K Tair,out/K Pair,in/bar Pair,out/bar Tfuel,in/K Tfuel,out/K Pfuel,in/bar f/fst
燃料流量

/kg/s

NH3 700 890 482.2 4.00 3.90 239 775.3 120 1.00 0.165

H2 700 890 482.4 4.00 3.90 20 803.4 120 1.34 0.039

CH4 700 890 482.3 4.00 3.90 112 765.4 120 3.30 0.192



表 3 Ma5 飞行工况

燃料 长度/mm Tair,in/K Tair,out/K Pair,in/bar Pair,out/bar Tfuel,in/K Tfuel,out/K Pfuel,in/bar f/fst
燃料流量

/kg/s

NH3 700 1247 526.9 7.30 7.23 239 947.6 120 1.50 0.248

H2 700 1247 526.3 7.30 7.23 20 995.6 120 1.97 0.057

CH4 700 1247 527.0 7.30 7.23 112 923.9 120 4.70 0.273

（3）压气机

以 1 kg/s 空气流量为例，压气机压缩空气的耗功

3 2 cp( )/cpW h h   (3)

式中，h2和 h3为压气机理想定熵压缩前后空气的焓；ηcp为压气机的热效率。

（4）涡轮

以 1 kg/s 空气流量为例，燃料蒸汽在涡轮内的膨胀做功为

4 5 T( )TW f h h     (4)

式中，f为燃料的流量；h4和 h5 为涡轮内燃料蒸汽理想定熵膨胀前后的焓；ηT为涡轮的

热效率。

（5）燃烧室

本文假设在燃烧室内同空气燃烧的燃料的流量为恰当量比燃烧所需量，基于燃烧产物的

最小吉布斯自由能原理，甲烷、氨和氢在空气中燃烧的化学方程式为

4 2 2 2CH +2O CO + 2H O

3 2 2 24NH + 3O 2N + 6H O

2 2 22H + O 2H O

燃烧室的燃烧效率ηb 取 0.9；在燃烧室中仅考虑上述 3 个反应，燃烧产物组分的摩尔分

数已知，以此求出燃烧产物的焓及温度；为方便建模，燃烧室的热附加过程保持恒定压力。

（6）喷管

本文假设喷管的喉部以及出口面积均可调，高温燃气和燃料可以充分膨胀到飞行高度处

的大气静压。喷管的速度损失可以由速度系数φ表示，本文取喷管的速度系数φ为 0.98。

（7）性能参数计算

发动机的比推力 FSP及比冲 ISP分别为

  01SPF f V V   喷 (21)
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式中, f为实际使用的燃料与空气的流量比，即油气比；V 喷和 V0 分别为喷管的出口气

流流速及来流空气的流速，m/s；g 为重力加速度，m/s2。

本文的计算过程做出如下假设：

（1）考虑了工质物性随压力和温度的变化，数据来源于 NIST 标准参考数据库；



（2）空气的组成成分为：体积分数 21%的 O2和 79%的 N2；

（3）燃料泵和压气机的绝热效率分别取 0.70 和 0.88；

（4）涡轮的绝热效率取 0.60；

（5）喷管的速度系数取 0.98；

（6）燃烧室的燃烧效率取 0.9；

（7）不失一般性，分析过程中，按进气道吸入 1 kg/s 的空气流量计算循环各节点参数；

（8）忽略工质在管道内的流动损失及其与外界的换热；

（9）不同燃料的储罐储存压力为 0.3 MPa，储存温度为其对应的一个大气压下的沸点

温度；

（10）不失一般性，后续计算中不同飞行马赫数对应的飞行动压均设为 45 kPa。

3 结果与讨论

3.1 Ma4 飞行工况性能参数

计算了 Ma3 飞行工况下，以氨为冷却剂/燃料时空气涡轮火箭发动机的性能参数。如表

1 所示，Ma3 飞行工况下氨的冷却当量比为 1 时，可以将 1 kg/s 的 601 K 来流空气冷却至 362

K，计算可得此时发动机的比推力约为 1280 N/(kg/s)。文献[14]计算得到的 Ma3 涡轮模态下

以氨为燃料的吸气式变循环发动机的比推力为 1193 N/(kg/s)，小于本文计算结果，说明以氨

为冷却剂/燃料时空气涡轮火箭发动机在 Ma3 有足够的推力可以跨越“推力鸿沟”，实现发

动机由涡轮模态跨越到预冷模态。

对比了 Ma4 飞行工况下，以 NH3、CH4 和 H2 为燃料时，预冷组合发动机的性能差异。

如图 4(a)所示，相比于甲烷和氢，以 NH3为燃料时，为了推动涡轮做功所需的泵压最高，设

泵的最高压力不超过 30 MPa，则对于 NH3 而言，γ需要大于 0.077。为了对比 3 种燃料的性

能差异，其对应的γ值均取相同的范围，压气机的增压比取 2.2。如图 4(b)所示，随着γ的增

大，涡轮前的燃料温度增加，3 种燃料中 H2的涡轮前温度最高，NH3次之，CH4最低。由于

预冷器内空气冷却后的温度相近，对于 3 种燃料而言，压气机增压比相同时，压气机压缩空

气的耗功也相近。如图 4(c)和(d)所示，3 种燃料中，NH3 的比推力高于 CH4 和 H2，但是由

于 H2 的质量流量小，H2 的比冲远高于 NH3 和 CH4。NH3、CH4 和 H2的质量流量为 0.165、

0.192 和 0.039 kg/s 时，其对应的体积流量分别为 0.242，0.455 和 0.545 L/s，这意味着在相

同的巡航时间内，供应的 CH4 和 H2 的总体积为 NH3 的 1.88 和 2.26 倍，NH3 的高密度属性

可以有效缩小燃料储罐的体积，并且由于 NH3在一个大气压下的沸点温度（239 K）远高于

CH4（112 K）和 H2（20 K），其储存难度也远低于 CH4和 H2。



(a) 泵压 (b) 涡轮前燃料温度

(c) 比推力 (d) 比冲

图 4 Ma4 飞行工况下的性能参数

3.2 Ma5 飞行工况性能参数

对比了 Ma5 飞行工况下，以 NH3、CH4 和 H2 为燃料时，预冷组合发动机的性能差异。

为了对比 3 种燃料的性能差异，其对应的γ值均取相同的范围，即满足最高泵压不超过 30

MPa，压气机的增压比取 2.2。如图 5(b)所示，随着γ的增大，涡轮前的燃料温度增加，3 种

燃料中 H2 的涡轮前温度最高，NH3 次之，CH4 最低。由于预冷器内空气冷却后的温度相近，

对于 3 种燃料而言，压气机增压比相同时，压气机压缩空气的耗功也相近。如图 5(c)和(d)

所示，3 种燃料中，NH3 的比推力高于 CH4 和 H2，但是由于 H2的质量流量小，H2的比冲远

高于 NH3和 CH4。

文献[14]计算得到的 Ma5 冲压模态下以氨为燃料的吸气式变循环发动机的比推力为

1060 N/(kg/s)，小于本文计算结果，说明以氨为冷却剂/燃料时空气涡轮火箭发动机在 Ma5

有足够的推力可以跨越“推力鸿沟”，实现发动机由预冷模态跨越到冲压模态。



(a) 泵压 (b) 涡轮前燃料温度

(d) 比推力 (e) 比冲

图 5 Ma5 飞行工况下的性能参数

4 结论

本文分析了以氨燃料为冷却剂的膨胀循环空气涡轮火箭发动机的可行性及性能，得到如

下结论：

（1）对比了 Ma4 和 Ma5 飞行工况下，以氨燃料为冷却剂的膨胀循环空气涡轮火箭发

动机，与甲烷和氢燃料的性能差异。与甲烷和氢相比，由于氨的高当量总热沉，预冷模态下

以氨为工质时，具有十分突出的优势。氨的恰当量冷却能力可以支撑至少马赫 4 的飞行需求，

对于宽域空天发动机核心机的研发，各类组合动力的构建，能提供足够大的弹性。

（2）相比于甲烷，以氨燃料为冷却剂的膨胀循环空气涡轮火箭发动机具有更高的比推

力和比冲，其比推力甚至高于氢，氨的易储存，低成本，材料兼容性好以及高推力等优点，

使得其具有成为氢燃料之外的第二选择的潜力。
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Abstract: In order to study the feasibility and performance of an expander cycle Air turborocket engine

using ammonia as coolant/fuel, a performance evaluation model of an expander cycle air turborocket

(ATR) engine with ammonia precooling was established by component method. The performance

difference of the expander cycle air turborocket engine with ammonia, methane and hydrogen as

coolant/fuel under flight conditions of Ma4 and Ma5 was compared. The results show that ammonia

has a very prominent advantage when it is used as coolant/fuel due to its high equivalent heat

precipitation. The equivalent cooling capacity of ammonia can support at least Mach 4 flight

requirements. It can provide enough freedom for the development of wide-area aerospace engine core

aircraft and the construction of various combined power. The engine has a higher specific thrust when

ammonia is used as coolant/fuel compared to methane and hydrogen under the constraint condition of

maintaining the same pre-cooled air temperature. The ammonia precooled expander cycle air

turbo-rocket engine proposed in this paper has excellent equivalent cooling capacity and specific thrust

index, and is suitable for the first-stage power of the two-stage orbiter, high Mach number aspirating

flight and environmental protection navigation and other applications.
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