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间冷回热循环航空发动机参数匹配研究

龚　昊，王占学，刘增文
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：在常规大涵道比涡扇发动机热力循环基础上增加间冷过程和回热过程，发展了间冷回热循环

航空发动机（ＩＲＡ）的计算模型和相应的性能仿真程序．分析了采用间冷回热技术的分排大涵道比涡扇发动机

的热力循环参数选择与匹配．结果表明：间冷度、回热度、外涵道间冷用气量、增压级和高压压气机压比分配、

总增压比、涵道比等热力循环参数对ＩＲＡ的性能有很大影响；合理应用间冷回热技术，并优化发动机热力循

环参数匹配可以显著改善发动机的性能．
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ｍａｔｃｈｉｎｇ

　　现代民用航空发动机的技术水平已经很高，
为达到更高的性能水平，并满足排放和噪声的严
格规定，可以借鉴已经应用在工业和海军舰船动
力上的间冷回热技术，发展间冷回热循环航空发
动机（ｉｎｔｅｒｃｏｏｌｅｄ　ｒｅｃｕｐｅｒａｔｅｄ　ａｅｒｏ－ｅｎｇｉｎｅ，简称

ＩＲＡ）［１－２］．目前，ＩＲＡ在国外已经成为研究热点，
欧盟的环保型航空发动机部件验证（ＣＬＥＡＮ）计
划和新型航空发动机方案（ＮＥＷＡＣ）计划均将其
作为重要研究内容［３－５］，清洁天空（ｃｌｅａｎ　ｓｋｙ）计划
和德国 ＭＴＵ　Ａｅｒｏ　Ｅｎｇｉｎｅｓ公司的ｃｌｅａｎ　ａｉｒ　ｅｎ－
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ｇｉｎｅ（ＣＬＡＩＲＥ）计划均将换热器技术列为重要技
术基础［６］．国内对ＩＲＡ研究较少，尚处于概念论
证和机理研究阶段，仅对换热器技术和革新燃气
轮机循环开展了一些研究［７－８］．本文在常规大涵道
比涡扇发动机热力循环基础上增加间冷过程和回

热过程，发展了ＩＲＡ计算模型，并分析了不同热
力循环参数及其匹配对发动机性能的影响．

１　计算模型与循环方案

１．１　ＩＲＡ计算模型

本文的ＩＲＡ计算模型为通过在常规循环双
转子分排大涵道比涡扇发动机模型［９］基础上加装

间冷器（ｉｎｔｅｒｃｏｏｌｅｒ，简称ＩＣ）和回热器（ｒｅｃｕｐｅｒａ－
ｔｏｒ或ｈｅａｔ　ｅｘｃｈａｎｇｅｒ，简称 ＨＸ）发展而来，其截
面编号见图１．间冷器热端位于增压级（ＩＰＣ）与高
压压气机（ＨＰＣ）之间，ＨＰＴ为高压涡轮。热端
进口２４接增压级出口，热端出口２５接高压压气
机进口；外涵道中增加一个分流器，分出一个中涵
道，间冷器冷端占据中涵道，冷端进口１３、冷端出
口１４接外涵道．回热器位于低压涡轮（ＬＰＴ）后，
冷端通过导管与高压压气机出口（燃烧室进口）相
连，冷端进口３接高压压气机出口，冷端出口３ｒ
接燃烧室进口；热端进口６接低压涡轮出口，热端
出口６ｒ接尾喷管进口．图１中，ＨＰＴ为高压涡轮。
显然，ＩＲＡ气流流路较常规循环发动机更加复杂．

图１　ＩＲＡ（ｉｎｔｅｒｃｏｏｌｅｄ　ｒｅｃｕｐｅｒａｔｅｄ　ａｅｒｏ－ｅｎｇｉｎｅ）

截面编号图

Ｆｉｇ．１　ＩＲＡ（ｉｎｔｅｒｃｏｏｌｅｄ　ｒｅｃｕｐｅｒａｔｅｄ

ａｅｒｏ－ｅｎｇｉｎｅ）ｓｔａｔｉｏｎｓ

ＩＲＡ部件模型中，除间冷器和回热器外，其
他部件计算方法与常规循环发动机无异，详见参
考文献［１０］．下面主要介绍间冷器和回热器的换
热过程计算方法如下：

１）ＩＲＡ性能计算时，各截面参数按发动机部
件顺序计算，因此，经高压压气机部件计算后，高
压压气机出口总温Ｔｔ３ 为已知．现假设回热器冷

端出口总温即燃烧室进口总温Ｔｔ３ｒ数值，则燃烧
室、涡轮部件的计算可继续进行，得低压涡轮出口
总温即回热器热端进口总温Ｔｔ６．

２）回热器冷、热端的比定压热容分别为ｃｐｃ
和ｃｐｈ，流量分别为ｑｍｃ和ｑｍｈ，则回热器冷、热端
的气体热容分别为

Ｗｃ＝ｃｐｃ×ｑｍｃ （１）

Ｗｈ＝ｃｐｈ×ｑｍｈ （２）

Ｗｍｉｎ取作Ｗｈ和Ｗｃ中较小的一个．
３）回热器性能指标之一是回热度（ｒｅｃｕｐｅｒａ－

ｔｏｒ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ或ｈｅａｔ　ｅｘｃｈａｎｇｅｒ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ，
简称 ＨＸＥ），定义为

εｒｅ＝
实际传热量
理想传热量 ＝

Ｗｈ×（Ｔｔ６－Ｔｔ６ｒ）
Ｗｍｉｎ×（Ｔｔ６－Ｔｔ３）

（３）

给定εｒｅ，由式（３）可得回热器热端出口总温Ｔｔ６ｒ．
４）回热器的再生热可按下式计算：

Ｑｒ＝Ｗｃ×（Ｔｔ３ｒ－Ｔｔ３）＝
Ｗｈ×（Ｔｔ６－Ｔｔ６ｒ） （４）

则回热器冷端出口总温Ｔｔ３ｒ可由式（４）求出，若该
值与之前假设的Ｔｔ３ｒ的误差超限，则需重新假设
Ｔｔ３ｒ数值进行高压压气机出口３到回热器热端出
口６ｒ的计算，直至假设的Ｔｔ３ｒ与计算的Ｔｔ３ｒ两者
误差不超限，此时 Ｔｔ３ｒ 为实际回热器冷端出
口总温．
５）另外，给定回热器冷、热端总压恢复系数

σｒ１ 和σｒ２，则回热器冷、热端出口总压分别为

ｐｔ３ｒ＝σｒ１×ｐｔ３ （５）

ｐｔ６ｒ＝σｒ２×ｐｔ６ （６）

　　间冷器的换热过程与回热器的类似，但间冷
器部件计算时，由于间冷器冷、热端进口总温均已
知，则通过给定间冷度（ｉｎｔｅｒｃｏｏｌｅｒ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ，
简称ＩＣＥ）数值可以直接求出间冷器冷、热端出口
总温，不需迭代．
常规循环两轴分排涡扇发动机共同工作方程

组为６阶非线性代数方程组，包含６个迭代变量，
对应６个残差．ＩＲＡ共同工作点计算时，除常规
循环发动机的平衡方程外，增加了一个平衡方程，
为回热器热平衡方程，即

ｑｍｈ×（ｈｔ６－ｈｔ６ｒ）＝ｑｍｃ×（ｈｔ３ｒ－ｈｔ３） （７）
其中ｈｔ为对应截面的总焓，新增迭代变量为回热
器冷端出口总温，新增残差为回热器冷端出口总
温残差，组成７阶非线性代数方程组，本文通过

Ｎｅｗｔｏｎ－Ｒａｐｈｓｏｎ方法求解．

１．２　ＩＲＡ循环方案

常规分排涡扇发动机循环全过程中除引气和

漏气外气流无热量交换．间冷回热循环比常规循
环增加了间冷和回热两个换热过程，机理如下：
间冷过程：内涵气流经增压级压缩后进入间

０１８１
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冷器与外涵气流换热，高压压气机进口总温降低，
实现相同增压比时，高压压气机压缩功少于常规
循环．同时，外涵气流经换热后总温升高．
回热过程：内涵气流经高压压气机压缩后，通

过导管进入回热器与高温燃气换热，再通过导管
返回燃烧室进口，此时燃烧室进口处气流总温较
无回热过程时升高．达到相同涡轮前温度，燃烧室
供油量低于常规循环．另外，由于排气温度降低，
发动机总效率提高．
本文选取巡航状态为设计点，高度为１１ｋｍ，

马赫数为０．８，流量为６５０ｋｇ／ｓ，内、外涵风扇压比
和涡轮前温度（ＴＥＴ）分别为１．４，１．７和１　７５０Ｋ，
研究不同热力循环参数及其匹配对ＩＲＡ性能的
影响．其参数匹配研究数值范围见表１．

表１　ＩＲＡ参数匹配研究数值列表

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄａｔａ　ｆｏｒ　ＩＲＡ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｍａｔｃｈｉｎｇ　ｓｔｕｄｙ

参数
数值范围

下限 设计点 上限

涵道比（ＢＰＲ） ６　 １１　 １３

增压级压比（ＩＰＲ） ２　 ３．４２　 ８

高压压气机压比（ＨＰＲ） ２　 ６．４　 １６

间冷度（ＩＣＥ） ０．４　 ０．６　 ０．８

回热度（ＨＸＥ） ０．４　 ０．６　 ０．８

间冷器总压恢复系数 ０．９　 ０．９８　 １．０

回热器总压恢复系数 ０．９　 ０．９８　 １．０

外涵道间冷用气比例 ０．０６　 ０．１５　 ０．２４

２　数值模拟结果与分析

２．１　间冷回热对发动机总效率和总增压比的影响

涡扇发动机作为热机和推进器的组合体，应
该用总效率来衡量其经济性［９］．现保持风扇增压
比和涡轮前温度不变，只改变高压压气机压比，其
他参数取为表１中设计点数值（若无间冷，则间冷
度为０；若无回热，则回热度为０），得到如图２所
示的巡航状态下ＩＲＡ、回热循环发动机（ｒｅｃｕｐｅｒ－
ａｔｅｄ）、间冷循环发动机（ｉｎｔｅｒｃｏｏｌｅｄ）与常规循环
发动机（ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ）总效率随总增压比（ＯＰＲ）
的变化曲线．可见当总增压比不很大时，ＩＲＡ的
总效率最高，且存在最优总增压比．
常规循环发动机的总效率随总增压比的增大

而增大．但随着温度的升高，气体分子运动加剧，
压缩气体变得更加困难，加入间冷过程可以降低
高压压气机进口总温，使得进一步提高发动机总

图２　发动机总效率随总增压比变化图

Ｆｉｇ．２　Ｏｖｅｒａｌｌ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｅｎｇｉｎｅ　ｃｏｎｃｅｐｔｓ

增压比成为可能．此时为保持涡轮前温度不变，需
要消耗更多燃油，因此总增压比不很大时，间冷循
环发动机总效率低于常规循环发动机．当总增压
比很大时，气流即使经过间冷，其总温仍然很高，
燃烧室温升较小，耗油率维持一般水平即可，而压
气机耗功比无间冷发动机少，间冷循环发动机的
总效率超过常规循环发动机．
常规发动机循环中加入回热过程后，利用了

发动机排气余热，燃烧室进口总温升高，总效率提
高．但随着总增压比的增大，高压压气机出口总温
升高，回热器冷、热端温差减小，导致换热效果变
差，因此在较高压比处回热循环发动机总效率不
高于常规循环发动机．为了提高总效率，可以增加
间冷过程以降低高压压气机出口总温，改善回热
器换热过程［１１］．
理论上间冷度越大则间冷效果越好，实现相

同增压比的压缩功越小；回热度越大则回热效果
越好，达到相同涡轮前温度的耗油率越低．
图３给出了不同间冷度和回热度时的情况，

图３　间冷度和回热度对总效率的影响

Ｆｉｇ．３　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ＩＣＥ（ｉｎｔｅｒｃｏｏｌｅｒ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ）ａｎｄ

ＨＸＥ（ｈｅａｔ　ｅｘｃｈａｎｇｅｒ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ）

ｏｎ　ｏｖｅｒａｌｌ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ
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回热度分别取为０．４和０．８，每种回热度下间冷
度变化范围为０．４～０．８．由图可知，等回热度下，
总效率随间冷度的增大而上升；总增压比不很大
时，等间冷度下，回热度大的，热效率高．每条等间
冷度线或等回热度线都存在最优总增压比使总效

率最高，并且最优总增压比随间冷度的增大而增
大，随回热度的增大而减小．另外当总增压比较高
时，回热器对提高总效率作用不大．

２．２　间冷度和回热度的配合关系

图４中，间冷度和回热度变化范围分别为０～
０．９，等值线为热效率，可见不同间冷度和回热度
的组合，会得到不同的性能结果．无间冷时，净推
力和耗油率都随着回热度的增大而下降；有间冷
时，沿等间冷度线，性能参数变化情况与无间冷时
相似，且一定程度上，间冷度越大，净推力和耗油
率下降越快．无回热时，净推力随着间冷度的增大
而增大，耗油率随着间冷度的增大而轻微变化；有
回热时，沿等回热度线，随着间冷度的增大，净推
力增大，耗油率降低，且回热度越大，耗油率变化
程度越大，而净推力变化程度越小．当研究热效率
与间冷度和回热度的关系时，可见等间冷度条件
下，回热度越大，则热效率越高；等回热度条件下，
间冷度越大，则热效率越高．

图４　间冷度和回热度对性能参数的影响

Ｆｉｇ．４　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ＩＣＥ　ａｎｄ　ＨＸＥ　ｏｎ

ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

间冷度越大，换热越多，则外涵道气流做功能
力增大越多，同时高压压气机进口总温越低，实现
相同增压比时消耗的压缩功越少，两者均导致发
动机净推力显著增大，后者一定程度上还会影响
发动机的耗油率．另外，间冷度越大还会使得高压
压气机出口总温越低，从而保证回热器冷、热端有
足够的温差，利于回热器换热过程．而回热度越
大，则回热器回收的热量越多，更多的余热被利
用，燃烧室进口总温越高，达到相同涡轮前温度耗

油率越低，热效率越高．
基于以上分析，达到相同热效率并且不考虑

总压损失和质量的前提下，为达到较大净推力，应
尽量选择较大间冷度，配以适当回热度（与耗油率
指标有关，要求耗油率越低，则回热度应越大）；为
达到较低耗油率，应尽量选择较大回热度，配以适
当间冷度（与净推力指标有关，要求净推力越大，
则间冷度应越大）．而要达到更高热效率，则间冷
度和回热度都应选择较大值．
间冷回热技术对发动机热力循环和性能产生

积极影响的同时，也存在一些问题．由参考文献
［１１－１３］可知，相同换热器材料和技术水平下，间
冷度和回热度越高时，理论上间冷器和回热器的
质量和总压损失也会越大，这会对发动机性能产
生消极影响．图５反映了间冷器总压损失对耗油
率和净推力的影响，图中间冷器热端总压恢复系
数变化范围为１．００～０．９０，间冷度变化范围为０．
４～０．８，可见高间冷度、低总压损失的间冷器一直
有益于间冷回热循环［１３］．相同间冷度下，总压损
失越小，耗油率越低而净推力越大；相同总压损失
下，间冷度越大，耗油率越低而净推力越大．对回
热器也可得出相似结论．综上分析，应选择适中的
间冷度和回热度，同时必须控制总压损失．

图５　总压损失对性能参数的影响

Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ　ｏｖｅｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ

２．３　增压级压比和高压压气机压比的分配

对于使用间冷技术的航空发动机而言，总增
压比和风扇压比不变时，增压级压比与高压压气
机压比的分配情况对发动机性能有很大影响．显
然，保持间冷度和间冷器冷端进口总温不变时，间
冷器热端进口总温越高，则换热量越大，外涵道气
流温升越大，导致净推力增大，此时增压级压比较
大而高压压气机压比较小．高压压气机压比减小
则其级数也相应减少，使得间冷过程影响到的压
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气机级数减少，若总增压比较大，则将对耗油率产
生消极影响．另一方面，若增压级压比较小而高压
压气机压比较大，则内、外涵道换热量会减少，但
此时间冷过程可以使更多的压气机级受益．不过
如果增压级压比太小，则换热量将减少过多，同样
会减小间冷过程的影响能力．
图６反映了回热度固定，不同间冷度下，发动

机性能参数随增压级和高压压气机压比分配的变

化而变化的情况，图中间冷度变化范围为０．４～
０．８，增压级压比变化范围为１～６，等值线为增压
级压比与高压压气机压比之比，总增压比为３０．
可见，等间冷度线上存在最低耗油率点，但此时净
推力可能并不理想，因此要综合考虑耗油率和净
推力来确定增压级和高压压气机压比分配，得到
最佳发动机性能．一般来说，间冷度越大，对于后
面级的帮助越大，增压级压比可以越大．反之，增
压级压比应越小．

图６　不同间冷度下增压级与高压压气机压比

分配对性能参数的影响（回热度为０．４时）

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ａｓｓｉｇｎｍｅｎｔ　ｂｅｔｗｅｅｎ

ＩＰＣ（ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ）ａｎｄ

ＨＰＣ（ｈｉｇｈ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ）ｏｎ

ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ＩＣＥ（ＨＸＥ＝０．４）

图７与图６反映了不同回热度下，发动机性
能参数随增压级和高压压气机压比分配变化而变

化的情况．可见，为实现耗油率最低，回热度越大
时增压级压比应越大；回热度越小时增压级压比
应越小．对于净推力，回热度的影响较小．

图７　不同间冷度下增压级与高压压气机压比

分配对性能参数的影响（回热度为０．８时）

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ａｓｓｉｇｎｍｅｎｔ　ｂｅｔｗｅｅｎ

ＩＰＣ　ａｎｄ　ＨＰＣ　ｏｎ　ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ＩＣＥ（ＨＸＥ＝０．８）

２．４　间冷回热对涵道比的影响

图８中，回热度分别取为０，０．４和０．８，每种

图８　不同间冷度和回热度对涵道比影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ＩＣＥ　ａｎｄ　ＨＸＥ　ｏｎ　ｂｙｐａｓｓ　ｒａｔｉｏ
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回热度数值下，涵道比变化范围为６～１３，间冷度
变化范围为０～０．８．可见无回热时，可以考虑选
取较高涵道比，这是因为随着涵道比的增大，耗油
率降低较为显著，在一定程度上可以接受净推力
的相应减小；有回热时，涵道比变化对净推力影响
较大，而耗油率变化较小．回热度越大，越适合选
取较小的涵道比以增加净推力，此时耗油率几乎
不变．涵道比和回热度固定时，间冷度越大，则净
推力越大，耗油率越低．

２．５　外涵道间冷用气量选择

图９中，外涵道间冷用气量与外涵道流量之
比变化范围为０．０６～０．２４，涵道比变化范围为

６～１２，等值线为耗油率，横轴表示的是间冷器冷、
热端流量之比（或外涵道间冷用气量与内涵道流
量之比）．由图可见间冷器冷、热端流量相接近时
发动机性能最佳．最佳间冷用气量随涵道比的增
大而减小．
增压级和高压压气机压比分配、间冷器总压

恢复系数、间冷度和回热度等参数对间冷用气量
无明显影响，最佳间冷用气量均保持不变．

图９　涵道比对间冷用气量的影响

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ＢＰＲ　ｏｎ　ｂｙｐａｓｓ　ｉｎｔｅｒｃｏｏｌｉｎｇ　ｓｐｌｉｔ

３　结　论

１）相同总增压比和涡轮前温度下，ＩＲＡ的总
效率高于常规循环发动机，即经济性优于常规循
环发动机．相同涡轮前温度下，ＩＲＡ获得最佳总
效率的总增压比低于常规循环发动机．
２）达到相同性能时，ＩＲＡ可以在一定范围内
选择低于常规循环发动机的总增压比和涵道比．
且回热度越大，越适合选取较小的涵道比．
３）间冷度和回热度越高，则相同参数下发动
机耗油率越低，但理论上间冷器和回热器的质量
和总压损失也会越大，因此应选择适中的间冷度
和回热度，同时必须控制总压损失．

４）总增压比不变条件下，为达到较好性能，
间冷度越大时增压级压比应越大，反之增压级压
比应越小；回热度大时增压级压比应越大，反之增
压级压比应越小．
５）涵道比对间冷用气量有明显影响，最佳间
冷用气量随涵道比的增大而减小．间冷器冷、热端
流量相接近时发动机性能最佳．
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