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摘　　　要 : 中冷回热航空发动机是在常规发动机循环基础上加入了中冷和回热两个环节 ,有效利用了发

动机排放的热量 ,提高了热效率 ,降低了耗油率 ,是新概念节能环保发动机.利用 MA TLAB平台 ,建立了基于

部件特性的三轴分排涡扇中冷回热发动机总体性能仿真模型 .利用该模型对分排涡扇中冷回热发动机进行

性能仿真计算和热力循环分析.计算结果表明 :在相同的循环参数和单位推力水平下中冷回热航空涡扇发动

机比常规循环涡扇发动机具有更低的耗油率.
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Abstract : Intercooled recuperated aero2engine ( IRA) is built based on conventional en2
gine while intercooled and recuperated cycles are incorporated. It can utilize effectively

engineπs heat , improve the t hermal efficiency and reduce the specific f uel consumption. The

intercooled recuperated aero engine present s a new concept about“green”engine. On t he

MA TLAB platform , an overall performance simulation model has been developed on t he in2
tercooled recuperated t ri2spool t urbofan engine wit h split exhaust . Then , performance simu2
lation and thermal cycle analysis was carried out under t his model . The result indicates t hat ,

wit h t he same thermal cycle parameters and specific t hrust , t he specific f uel consumption of

t he IRA is less t han t hat of t he conventional t urbofan engine.
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　　随着我国经济的持续增长、国力的增强以及

航空工业技术能力的不断提升 ,大飞机公司已经

挂牌成立 ;然而 ,大飞机项目是一项长期而艰巨的

系统工程 ,研制周期一般需要 15～20年的时间.

为了能在竞争日益激烈的世界航空市场占有一席

之地 ,在方案论证和设计的初始阶段 ,应能高屋建

瓴地预测到未来 15～20 年后大型运输机的发展

趋势.

1　中冷回热航空涡扇发动机研究
背景及基本原理

111　发展背景

为了满足飞机运营商的需要 ,使准备研制的
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大型远程运输机在未来 20 年后更具有市场竞争

力 ,在动力装置研制的初始阶段 ,必须追求更低的

耗油率、飞机噪声水平及氮氧化物排放量.现代民

用涡轮风扇发动机在技术上已经优化到了较高的

标准 ,如果想进一步提高性能 ,只有考虑改变传统

的热力循环 ,其中一个途径就是选择已经应用在

工业和海军舰船动力上的中冷回热循环技术.即

在发动机中加装中冷器和回热器 ,提高发动机的

热效率.中冷回热航空发动机在国外已经成为研

究热点 ,德国的 M TU 公司联合英国 Cranfield大

学正在论证研究 ,而目前国内在该方面的研究

较少.

据资料介绍[122 ] ,采用新型的中冷回热技术的

IRA氮氧化物排放相对于 1996 年的 ICAO ( In2
ternational Civil Aviation Organization) 限制能

够降低 60 % ,如果再采用先进的燃烧技术 ,氮氧

化物排放量还可进一步降低 20 % ;与 2015 年即

将投入使用的齿轮传动涡扇发动机相比 , IRA 的

耗油率可降低大约 8 %.

112　中冷回热发动机( IRA)基本原理

与常规循环相比 ,中冷回热循环增加了中冷

环节和回热环节 ,涡扇发动机内涵空气经中压压

气机压缩后 ,通过中冷器与外涵空气进行热交换 ,

内涵空气温度降低后进入高压压气机.高压压气

机出口气流再与低压涡轮出口气流通过回热器进

行热交换 ,有效利用了涡轮出口燃气余热 ,增加了

进入燃烧室的空气的温度 ,在涡轮前温度不变的

前提下可以减少燃烧室供油量 ,增大了发动机热

效率 ,耗油率也相应降低.

图 1为 M TU 公司设计的中冷回热发动机示

意图[1 ] .图 2为中冷回热三轴分排涡扇发动机截

面示意图.

图 3为三轴分排涡扇发动机常规循环和中冷

回热循环焓熵对比图 (实线为中冷回热循环焓熵

图 ,虚线为常规循环焓熵图) ,发动机总压比为

3315 ,涡轮前燃气温度为 1 850 K.图中在 223i 的

增压后加入中冷环节 3i123i2 ,内涵空气温度降

低 ,之后的压缩过程为 3i223 ( IRA ) . 由于 3i223

( IRA)过程所需的功 (工质在 3i2、3 ( IRA)两个状

态点的焓差)比常规循环直接压缩过程 3i23 少 ,

因此可增加发动机的可用功 ,从而增大了发动机

推力.在相同的单位推力水平下 ,为了进一步降低

耗油率 ,需要提高进入燃烧室的气流温度 ,因此引

入回热环节.在图 3 所示循环中 ,传统发动机中

722循环是在发动机外部完成的放热过程 ,意味着

热量的损失 ;而回热概念则是将 727r2 过程的部

分放热量经回热器又重新加入到了循环的 327r1

的加热过程中 ,既减少了循环的放热损失 ,提高了

图 2　中冷回热三轴分排涡扇发动机截面示意图

Fig. 2　Intercooled recuperated aero2engine ( IRA) stations
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循环的热效率 ;又减少了发动机加热过程的油耗 ,

增加了发动机循环热效率. 降低了发动机的耗

油率.

图 3　发动机循环焓熵图

Fig. 3　h2s diagram for an intercooled recuperated cycle

在发动机循环过程中加入中冷环节 ,应限制

加入中冷器后空气的压降.如果空气压降过大 ,压

力损失会很大程度抵消中冷环节的效果.

虽然中冷器和回热器的加入 ,增大了发动机

的尺寸和质量 ,增加了发动机沿流程的压降 ,同时

由于发动机装置复杂性的增加 ,也带来相应的可

靠性和使用寿命等问题.然而 ,对于远程的民用运

输机 ,耗油率降低到足够程度所节省的燃油成本

有可能超过因采用中冷回热而增加的质量和维护

成本 ,并且可以达到更为苛刻的环保指标 ,成为目

前所倡导的“绿色发动机”.

2　应用于 IRA的换热器

211　换热器的选择

换热器的设计是中冷回热发动机关键技术.

根据换热器中热量传递方式可将换热器分为直接

接触式换热器、周期流动式换热器、间壁式换热器

及流体耦合间接式换热器.根据传热表面结构特

点可分为管式、板式、扩展表面式和蓄热式.按传

热表面紧凑性可分为紧凑式 (传热表面密度大于

等于 700m2 / m3 )和非紧凑式 (传热表面密度小于

等于 700 m2 / m3 ) .

IRA能够实现的前提条件是适宜航空使用

的换热器的设计.它需要具备如下特点 :能够承受

900 K以上的高温 ,具有良好的抗热疲劳、抗热腐

蚀、抗振动及可无限热膨胀的性能.由于空2空换

热器中传热系数较小 ,因此紧凑式换热器是最好

的选择.

图 4为 M TU 公司所设计的换热器[ 122 ] .从高

压压气机流出的气流从上部进入到换热器并且分

布到 U 型管中. U 型管焊在换热器的内部 ,组成

了换热器的核心.下部的收集管收集经过加热的

空气 ,并送回到燃烧室.低压涡轮出口的燃气流过

换热器外部 ,在加热管内气体的同时温度降低.这

种换热器可以有效的降低发动机喷管中的

压降[324 ] .

图 4　M TU公司研制的换热器示意图

Fig. 4　Heat exchanger of M TU

常用的换热器性能计算方法有平均温差法

(L TMD)和效率 (效能)2传热单元数法 ( N TU )

两种.当气体的进口温度和出口温度都为已知时

可以应用 L TMD法 ,而当仅仅已知进口温度时可

以应用 N TU 法.

本文在计算发动机设计点性能时 ,已知换热

器进口气体温度 t′1 , t′2和压力 pin ,给定换热器传热

有效度ε和气流流经换热器压降百分比 p d ,采用

平均温差法计算换热器出口温度 t″1 , t″2和压

力 pout .

本文所采用的换热器计算方法如下[5 ] :

1) 已知两气体进口温度 t′1和 t′2 ,假设 t′1 > t′2 ;

2) 给定换热器传热有效度ε和换热器压

降 p d ;

3) 计算气体热容量 W 1 和 W 2 ;

W = qm cp (1)

式中 qm 为气体质量流量 ,cp 为气体比热容.

4) 计算最大可能传热热流量 ;

<max = W min ( t′1 - t′2 ) (2)

5) 计算实际传热热流量 ;

Q =ε·<max (3)

6) 计算换热器出口温度 ;
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t″2 = pout

Q
W 2

- t′2 (4)

t″1 = t′1 -
Q

W 1
(5)

7) 计算换热器出口压力.

pout = pin
(1 - pd

) (6)

212　换热器的尺寸和质量

本文参考外国文献中计算方法进行了应用于

IRA的换热器尺寸 ,质量和压降的估算 ,计算结

果见表 11

表 1　换热器计算结果

Table 1　Heat exchange calculation results

中冷器参数 数值 回热器参数 数值

传热有效度 016 传热有效度 01714

管内压降/ % 7146 管内压降/ % 8109

管外压降/ % 5139 管外压降/ % 9147

长度/ m 018 长度/ m 0172

宽度/ m 11125 宽度/ m 0178

高度/ m 0141 高度/ m 012

质量/ kg 11113 质量/ kg 10211

个数 6 个数 8

总质量/ kg 66718 总质量/ kg 81618

由表 1可见 ,在本文选择的发动机设计参数

下 ,加入换热器带来较大气流压降和发动机质量

的增加.如果在这两个问题上不得到有效地解决 ,

中冷回热发动机带来的热效率和耗油率的改善将

被抵消.

3　IRA性能仿真

计算所用发动机仿真模型为 MA TL AB平台

下的三轴分排涡扇发动机仿真模型 ,采用部件级

方法建模.考虑到中冷回热技术主要面向未来的

超高涵道比涡扇发动机 ,因此在本文的研究中 ,发

动机涵道比暂取 1315 ,其他设计参数以 Rolls2
Royce公司的 Trent 700 发动机为基准 ,根据现

代民用大涵道比发动机参数水平选择.设计点高

度为 10 680 m , 速度为 0182马赫 ,流量 650 kg/ s.

图 5为在同一单位推力水平下 ,风扇压比保

持不变的前提下 ,发动机热效率随总压比的变化

曲线 (计算时未考虑气流通过回热器后压降影

响) .保证发动机单位推力和风扇压比不变目的是

为了在保证发动机外括尺寸不变、发动机在飞机

图 5　发动机热效率随压比变化图

Fig. 5　Thermal efficiency of different engine concept s

上的安装损失不变的前提下进行参数比较.由图

可得 ,随着总增压比的提高 ,中冷回热发动机的热

效率最高 ,回热发动机次之但高于常规循环发动

机 ,中冷发动机的热效率最低.这是由于 :

1) 发动机的热效率取决于总增压比和涡轮

前温度两个因素.随着总增压比的增加 ,相应较高

的涡轮前温度有利于热效率的提高.

2) 随着温度的升高 ,气体分子运动加剧 ,使

得压缩气体变得更加困难 ,同时为高增压比压气

机设计带来困难 ,中冷环节的加入降低了气流进

入高压压气机的温度 ,从而使得进一步提高发动

机总增压比成为可能.国外有研究表明 ,在总增压

比高于 50时 ,选择优化参数的中冷发动机的热效

率要高于传统发动机.

在本文的研究中 ,为了比较相同单位推力下

不同类型发动机性能 ,在相同的单位推力约束条

件下 ,中冷发动机由于加入中冷环节后降低了燃

烧室进口温度 ,涡轮前温度相应降低 ,使得中冷发

动机的热效率低于常规循环发动机.

3) 常规循环发动机加入回热环节后 ,利用了

发动机的余热 ,提高了燃烧室进口温度 ,在相同的

单位推力约束条件下 ,涡轮前温度仍然可保持较

高值 ,因此热效率要优于常规循环传统发动机.然

而 ,随着总增压比的提高 ,高压压气机出口气流总

温增加 ,与来自低压涡轮出口燃气的换热效果变

差 ,因此 ,当总压比在 3715左右 ,回热发动机的热

效率与常规循环传统发动机的热效率出现交点.

4) 为了降低高压压气机出口气流总温 ,提高

其与低压涡轮出口燃气的换热效果 ,在回热发动

机的基础上增加了中冷环节构成了中冷回热发动
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机 ,有利于提高发动机的热效率.图中 ,中冷回热

发动机在压比 25左右存在最佳热效率 ,此时发动

机单位推力为 1214 daN ·s/ kg.如果随着单位推

力增加 ,涡轮前温度进一步增高 ,中冷回热发动机

最佳热效率所对应的发动机总增压比会增加.

图 6为同一单位推力水平下发动机耗油率随

发动机总压比的变化曲线.计算过程中不考虑气

流通过回热器后压降影响 ,由图可见 ,当总压比小

于 50 时 ,在相同的总压比下 ,中冷回热发动机与

常规循环发动机、分别只加入中冷和回热的发动

机相比 ,具有更低的耗油率.

图 6　发动机耗油率随压降变化图

Fig. 6　Specific fuel consumption of different

engine concept s

为了评估气流经过换热器产生的压降损失给

发动机性能带来的影响 ,图 7 给出了通过换热器

及管道气流压降变化对中冷回热发动机耗油率的

影响.图中假设气流通过换热器及管道后压降为

0 ,3 % ,5 %和 8 %.由图可知 ,气流通过换热器后

压降越大则耗油率越高 ,在换热器压降为 8 %时 ,

在发动机压比大于 33 以后 , IRA 的耗油率还高

于常规循环发动机的耗油率.因此 , IRA 设计时

要严格控制换热器的压降.

图 8和图 9分别为常规循环发动机和中冷回

热循环的耗油率2单位推力变化曲线 ,中冷回热发

动机中冷器和回热器传热有效度都为 0161 由图
可知 ,对于中冷回热发动机 ,在同一涡轮前燃气温

度水平下 ,为保证低耗油率水平 ,可以选择中等压

比 ,同时还可以保证较高的发动机单位推力 ;对于

常规循环发动机 ,在同一涡轮前燃气温度水平下 ,

为保证低耗油率 ,则需较高的压比 ,并且难以得到

较高的单位推力.例如 :当发动机涡轮前燃气温度

为 1 800 K ,发动机总压比 33175 时 ,对于常规循

环发动机 ,单位推力为 1213 daN ·s/ kg ,耗油率为
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01525 kg/ daN·h.而对于中冷回热发动机单位推

力为 1312 daN·s/ kg ,耗油率为 0149 kg/ daN·h ,

不仅耗油率较低 ,而且保持了较高的单位推力.

图 10为不同换热器传热有效度下 ,发动机的

耗油率随单位推力的变化曲线 ,图中ε为换热器

传热有效度 (计算时未考虑气流通过回热器后压

降影响) .从图中可以看出 ,换热器传热有效度越

高 ,传热效果越好 ,发动机在达到相同单位推力的

条件下耗油率越低.同时 ,换热器传热有效度越

高 ,达到较低耗油率和较高单位推力水平所需发

动机压比越低.

图 11为不同换热器压降下 ,发动机耗油率随

单位推力变化曲线 ,其中虚线为不考虑压降影响 ,

实线为假设换热器压降为 5 %.从图中可以看出 ,

换热器压降增大 ,在相同循环参数下发动机耗油率

增大 ,单位推力减小 ,因此应严格控制换热器压降.

由以上分析可知 ,换热器传热有效度越高 ,换

热效果越好 ,发动机性能越好 ,但换热器的尺寸和

质量会增大.并且 ,传热有效度越大 ,换热器的增

大会使气流通过换热器后的压降增大 ,给发动机

性能带来负面影响 ,因此应选用适中的换热器传

热有效度.

4　结　论

通过 MA TL AB平台下的三轴分排涡扇发动

机部件级模型仿真计算 ,结果表明 :

1) 在相同涡轮前温度条件下 ,中冷回热发动

机获得最佳热效率的增压比低于常规循环发动

机.在同一涡轮前燃气温度水平和耗油率要求条

件下 ,中冷回热发动机可以选择相对低的增压比 ,

同时还可以得到较高的发动机单位推力.

2) 换热器的流阻对航空发动机性能有显著

影响 ,流阻过大会导致中冷回热发动机性能不如

常规高增压比涡扇发动机性能.

3) 换热器的效率对发动机性能有明显的影

响.中冷回热发动机换热器的传热有效度越高 ,则

相同参数下发动机的耗油率越低.但理论上传热

有效度越高 ,换热器质量和换热器的流阻会越大 ,

将对发动机性能产生负面影响 ,因此 ,应选择适中

的换热器传热有效度.
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