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简单循环与回热循环燃气轮机变工况特性
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摘　　　要：针对某简单循环燃气轮机和回热循环燃气轮机建立了性能计算数学模型，并以 Ｎｅｗｔｏｎ－Ｒａｐｈ－

ｓｏｎ法进行求解，对各自的变工况性能进行计算、分析及对比．研究结果表明：在工作参数相同的情况下，简单

循环燃气轮机做功能力强于回热循环燃气轮机，但是前者的效率远远低于后者；涡轮进口温度自设计点降低

时，回热循环燃气轮机效率降低幅度更大．对于简单循环、回热循环燃气轮机，环境温度降低使燃气轮机的输

出功率和效率增加，但压气机喘振裕度降低；环境压力升高有助于提高燃气轮机的做功能力，使经济性以及

稳定性更好．这些研究结果可以为航机陆改燃气轮机的变工况运行提供有益的参考．
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Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｓｉｍｐｌｅ　ｃｙｃｌｅ；ｒｅｃｕｐｅｒａｔｉｏｎ　ｃｙｃｌｅ；ｇａｓ　ｔｕｒｂｉｎｅ；ｖａｒｉａｂｌｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ；

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ；ｓｕｒｇｅ　ｍａｒｇｉｎ

　　工业燃气轮机是指除航空燃气轮机之外的所
有燃气轮机动力设备，它广泛应用于发电、舰船动
力、工业设备驱动等领域［１］．在工业燃气轮机的研
发中，出于高功率要求以及节省研发成本的考虑，
大多由经过多年发展技术与设备已十分成熟的航

空发动机经降参数改型而来［１－２］．直接改型得到的
简单循环燃气轮机设计点的效率只有不到２０％，
而加装回热器后同样参数的燃气轮机设计点效率

可提高至３０％［１］，由此看来采用回热循环是提高
工业燃气轮机性能的重要手段．同时，功率需求、
燃气轮机所处环境条件以及部件性能的变化都会

导致其运行在非设计状态，有必要对其变工况特
性进行详细研究．在偏离设计点工况下简单循环与
回热循环燃气轮机的性能如何尚未见文献报道，因
此本文以某地面发电用微型燃气轮机为原型，对比
研究其简单循环与回热循环的变工况性能．

１　研究对象和研究方法

１．１　研究对象

１．１．１　简单循环燃气轮机

简单循环燃气轮机以图１所示的回热循环燃
气轮机为原型，通过去掉其回热器而同时维持其
他关键部件特性和关键设计参数（物理转速ｎｐｈｙ
及涡轮进口截面总温Ｔ＊

５ ）不变，使之成为简单循
环燃气轮机，进行变工况性能考察．保持关键设计
参数与回热循环燃气轮机相同有利于２种不同循
环形式进行对比分析．

１．１．２　回热循环燃气轮机

研究对象为某回热循环微型燃气轮机．其结
构示意图如图１所示：空气由进气道进入单级离
心压气机压缩，随后进入回热器吸收部分排气热
量，提高温度后进入燃烧室与燃油混合燃烧，产生
的高温燃气进入单级向心涡轮做功，涡轮输出功
率除带动压气机工作以外，还经由齿轮箱变速调
节后带动发电机产生电能，最后涡轮出口的低温
燃气经回热器回收部分余热后排向大气．
该型燃气轮机在ＩＳＯ标况（ｐ０＝１０１　３２５Ｐａ，

Ｔ０＝２８８．１５Ｋ）及设计转速下，涡轮进口温度为

１　１９８Ｋ，输出功率约２５０ｋＷ．
本文研究中以图１所示编号区分各计算截面

参数．

①进气道进口；②进气道出口、压气机进口；③压气机

出口、回热器冷侧进口（忽略两者之间流动导致的压力

损失）；④回热器冷侧出口、燃烧室进口；⑤燃烧室出

口、涡轮进口；⑥涡轮出口、回热器热侧进口；⑦回热

器热侧出口

图１　某微型燃气轮机结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｍｉｃｒｏ　ｇａｓ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｗｉｔｈ　ｒｅｃｕｐｅｒａｔｉｏｎ　ｃｙｃｌｅ

１．２　研究方法

本文建立基于关键部件特性的燃气轮机数值

仿真模型［３－７］，构建非线性控制方程组，进行燃气
轮机性能求解（具体方法如２节所述）．具体研究
方法及流程如图２所示．本文所研究燃气轮机应
用于地面发电，因此其变工况时物理转速ｎｐｈｙ不

图２　研究流程图

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ

７５３
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变，本文据此采取ｎｐｈｙ＝ｃｏｎｓｔ的控制规律，通过
调节燃烧室出口／涡轮进口截面总温Ｔ＊

５ 、环境温
度Ｔ０、环境压力ｐ０ 来达到变工况的目的．

２　燃气轮机建模

部件法是常用的燃气轮机性能计算方法，该
方法基于部件特性进行稳态及过渡态性能计算，
因此部件性能的计算精度便决定着整机性能计算

的精度［８－９］．本节建立燃气轮机关键部件性能计算
方法，包括压气机、燃烧室、涡轮和回热器．

２．１　进气道数学模型

本文燃气轮机变工况计算中空气流量变化不

大，因此进气道选用定总压恢复系数模型，总压恢
复系数σ取值０．９７，则进气道出口／压气机进口
截面总压ｐ＊２ 为

ｐ＊２ ＝σｐ＊
１ （１）

式中ｐ＊１ 为进气道进口总压．

２．２　压气机数学模型

压气机特性利用 ＮＵＭＥＣＡ软件计算获得．
计算网格采用ＡｕｔｏＧｒｉｄ模块生成，网格在周向、
径向、轴向均满足多重网格要求．计算采用 ＮＵ－
ＭＥＣＡ求解器ＦＩＮＥ／Ｔｕｒｂｏ模块，利用Ｊａｍｅｓｏｎ
有限体积方法和Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ湍流模型求解
三维雷诺平均 Ｎ－Ｓ方程，时间项处理采用４阶

Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ法．动静交接面处理采用周向平均
的混合平面法．
通过详细数值模拟获得的压气机特性图如图

３所示．图中横坐标为相对空气折合质量流量

ｍ·ａ，ｃｏｒ：

ｍ·ａ，ｃｏｒ＝ ｍ
·
ａ（ｐ＊２／１０１　３２５）

ｍ·ａ，ｄ Ｔ＊
２／２８８．槡 １５

（２）

式中ｍａ为压气机实际质量流量；ｐ＊２ 为压气机进
口总压；Ｔ＊

２ 为进气道出口／压气机进口总温；ｍａ，ｄ
为压气机设计质量流量．
为了减小传统部件特性图插值时的误差，引

入新的变量β
［１０］对等转速曲线进行离散，得到适

合数值计算用的部件特性数据列表．β线如图３
中的放射状实线组所示．由此，压气机总压比π＊、
绝热效率η以及相对空气折合质量流量ｍ

·
ａ，ｃｏｒ分

别表述为式（３）～式（５）的形式：

π＊ ＝ｆ１（ｎｃｏｒ，β） （３）

η＝ｆ２（ｎｃｏｒ，β） （４）

ｍ·ａ，ｃｏｒ＝ｆ３（ｎｃｏｒ，β） （５）
式中ｎｃｏｒ为转子折合转速．

压气机消耗功率及其出口总温、总压由变比
热容热力过程计算得到［１１］．

图３　压气机特性图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

２．３　燃烧室数学模型

燃烧室计算的主要内容包括进出口工质热力

性质以及变工况情况下燃烧效率和总压恢复系数

的确定．燃烧室内油气比ｆ可表示为［１２］

ｆ＝
ｍｆ
ｍ４
＝∫

Ｔ５

０

１
１＋ｆ

（ｃｐ＋ｆｃｐｆ）ｄＴ－ｈ４

Ｈｆηｂ－∫
Ｔ５

０

１
１＋ｆ

（ｃｐ＋ｆｃｐｆ）ｄＴ
（６）

式中ｍｆ表示燃油质量流量；ｍ４ 为进入燃烧室的
空气质量流量；ｈ４ 为燃烧室进口处空气比焓；ｈ５
为燃烧室出口燃气比焓；Ｈｆ为燃油低热值；ηｂ 为
燃烧效率，是ｆ的函数；ｃｐ 为空气比定压热容，变
比热容计算中是温度的函数；ｃｐｆ为纯燃气的比定
压热容，变比热容计算中亦是温度的函数．
由式（６）可知，当燃烧室出口／涡轮进口截面

总温Ｔ＊
５ 确定时，可迭代求解出油气比，从而求出

燃油量和燃烧室出口燃气质量流量．
燃烧室总压恢复系数σｃｏｍｂ可表述为流动总压

恢复系数σｆ和热阻总压恢复系数σｂ的乘积：

σｃｏｍｂ＝σｆ·σｂ＝ （１－Ｋλ２ｉｎ）·σｂ （７）
式中Ｋ 为与设计点总压恢复系数相关的常数，λｉｎ
为燃烧室进口速度系数．热阻总压恢复系数σｂ 可
查图得到［１３］．

２．４　涡轮数学模型

同压气机一样，通过三维ＣＦＤ方法获取涡轮
的特性曲线，如图４所示，图中ｍ·ｇ，ｃｏｒ为燃气相对
折合质量流量，π＊ 为涡轮膨胀比，η为绝热效率．
对于所有等转速曲线，涡轮膨胀比的取值范

８５３
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图４　涡轮特性图

Ｆｉｇ．４　Ｔｕｒｂｉｎｅ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

围一致，因此图４中的β线即可选用等膨胀比线，
这样在生成β值数据列表时可减小数值误差．涡
轮出口气体参数的计算方法与压气机类似，即借
助变比热容等熵过程计算方法和等熵效率的定

义，来 获 取 涡 轮 出 口 气 体 参 数 及 涡 轮 输 出
功率［１１］．

２．５　回热器数学模型

本研究中给定空气侧、燃气侧的换热面积Ａａ，

Ａｇ，总压恢复系数σａ，σｇ 及表面传热系数αａ，αｇ，并
认为在变工况过程中总压恢复系数和表面传热系

数保持恒定．一般而言，换热器壁面导热面积热阻
比冷热侧换热面积热阻小２个数量级［１４］，因此本
文计算中不计壁面导热面积热阻，只考虑后者．
当任意一侧进、出口温度确定时，工质能量的变

化与通过壁面的传热量相等，对空气侧、燃气侧有［１４］

ｍａｃｐａ（Ｔ４－Ｔ３）＝αａＡａ Ｔｗ－
Ｔ３＋Ｔ４（ ）２

（８）

ｍｇｃｐｇ（Ｔ６－Ｔ７）＝αｇＡｇ Ｔｗ－
Ｔ６＋Ｔ７（ ）２

（９）
式中ｍａ为空气质量流量，ｃｐａ为空气比定压热容，

Ｔ３，Ｔ４ 分别为空气侧进出口温度，Ｔｗ 为壁面温
度，ｍｇ为燃气质量流量，ｃｐｇ为燃气平均比定压热
容，Ｔ６，Ｔ７ 分别为燃气侧进出口温度．
显然，由式（８）、式（９）即可求出Ｔｗ 及Ｔ７．两

侧换热量相等（式１０）作为控制方程之一，用以对
燃气轮机状态进行求解．

ｍａｃｐａ（Ｔ４－Ｔ３）＝ｍｇｃｐｇ（Ｔ６－Ｔ７）
（１０）

２．６　控制方程组和求解方法

燃气轮机稳态性能求解过程实际上是各关键

部件的匹配过程［７］，带回热的燃气轮机需满足４
个平衡条件：①进出每个截面的流量相等；②涡轮
输出功率等于压气机消耗功率及机械输出功率之

和；③压气机物理转速与涡轮物理转速相等；④回
热器两侧换热量相等．而简单燃气轮机循环不存
在回热器两侧换热量匹配的问题，因此简单燃气
轮机在求解稳态性能时只须满足以上平衡条件：

①，②，③．回热循环及简单循环燃气轮机求解变
量及控制方程组分别如表１、表２所示．由于压气
机、燃烧室及涡轮特性对β值呈现非线性特性，因
此燃烧室出口／涡轮进口截面总温Ｔ＊

５ 、环境温度

Ｔ０ 及环境压力ｐ０ 变化时，表１、表２中的控制方
程表现出非线性的特征．

表１　回热循环燃气轮机稳态性能求解变量及控制方程

Ｔａｂｌｅ　１　Ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ａｎｄ　ｅｒｒｏｒ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｇａｓ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｗｉｔｈ　ｒｅｃｕｐｅｒａｔｉｏｎ　ｃｙｃｌｅ

变量 控制方程

压气机特性图中的β值 功率相等：Ｐｔηｍ＝Ｐｃ＋Ｐｍ

回热器空气侧出口温度Ｔ＊
４ 燃烧室出口质量流量和涡轮进口质量流量相等：ｍｇ，ｃｏｍｂ＝ｍｇ，ｔ

涡轮进口温度Ｔ＊
５ 回热器空气、燃气侧换热量相等：Ｑａ＝Ｑｇ

涡轮特性图中的β值 回热器燃气侧出口计算压力与实际压力相等：ｐ＊ｅｘｉｔ＝ｐ＊７

表２　简单循环燃气轮机稳态性能求解变量及控制方程

Ｔａｂｌｅ　２　Ｖａｒｉａｂｌｅｓ　ａｎｄ　ｅｒｒｏｒ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｇａｓ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｗｉｔｈ　ｓｉｍｐｌｅ　ｃｙｃｌｅ

变量 控制方程

压气机特性图中的β值 功率相等：Ｐｔηｍ＝Ｐｃ＋Ｐｍ

涡轮进口温度Ｔ＊
５ 燃烧室出口质量流量和涡轮进口质量流量相等：ｍｇ，ｃｏｍｂ＝ｍｇ，ｔ

涡轮特性图中的β值 回热器燃气侧出口计算压力与实际压力相等：ｐ＊ｅｘｉｔ＝ｐ＊７

９５３
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　　本文研究中采取计算收敛性、稳定性良好的

Ｎｅｗｔｏｎ－Ｒａｐｈｓｏｎ法［１５］求解燃气轮机非线性控制
方程组．

２．７　计算方法验证

图５、图６分别为功率特性、效率特性的实验
值和计算结果的对比．图中还标出了实验测量结
果的误差范围，功率误差为±１５ｋＷ，效率误差为

±２％．

图５　燃气轮机功率特性

Ｆｉｇ．５　Ｐｏｗｅｒ　ｏｕｔｐｕｔ　ｏｆ　ｇａｓ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｗｉｔｈ

ｒｅｃｕｐｅｒａｔｉｏｎ　ｃｙｃｌｅ

图６　燃气轮机效率特性

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ　ｇａｓ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｗｉｔｈ

ｒｅｃｕｐｅｒａｔｉｏｎ　ｃｙｃｌｅ

由图５、图６实际测量值与计算值的对比可
知：燃气轮机入口温度较低时（２５５Ｋ），计算值与
实际测量值的误差较大；随着入口温度的升高，两
者误差逐渐减小；但在整个实际测量温度范围内，

功率与效率计算值和实际测量值的差别均小于实

验的测量误差．因此，本文所建立的燃气轮机模

型、数学求解方法以及由此编写的计算程序具有
很高的精度，能够满足本文研究需要．

３　变工况特性分析

燃气轮机正常工作状态为设计工况，即在保
证寿命和运行安全的前提下所能达到的最大做功

能力及最高效率工况，因此针对所带负荷而言的
“变工况”通常指通过降低涡轮进口总温从而降低
输出功率．燃气轮机的性能又与环境条件息息相
关，因此季节和纬度的变化导致环境温度、压力变
化，从而使燃气轮机偏离设计工况点．
本文研究中以燃气轮机转子物理转速不变为

控制规律，分别考察Ｔ＊
５ 由设计点降低、环境温度

Ｔ０ 及环境压力ｐ０ 变化（对应于海拔高度０～
２　０００ｍ）时的燃气轮机做功能力、经济性以及运
行稳定性，计算得到了变工况时燃气轮机的输出
功率、效率以及压气机喘振裕度的变化情况．计算
得到的参数以设计工况相应参数为参考进行无量

纲处理．数值仿真结果和分析如下．

３．１　燃烧室出口／涡轮进口截面总温Ｔ＊５ 变化

本节考察Ｔ＊
５ 自设计点总温１　１９８Ｋ减小到

９６５Ｋ过程中燃气轮机性能的变化情况．图７～图

１０中实心数据标识代表设计点相应参数．

３．１．１　对功率的影响

图７给出了Ｔ＊
５ 变化时（９６５～１　１９８Ｋ）回热

循环（ｒｅｃｕｐｅｒａｔｉｏｎ　ｃｙｃｌｅ，图中以“ＲＣ”表示）及简
单循环（ｓｉｍｐｌｅ　ｃｙｃｌｅ，图中以“ＳＣ”表示）燃气轮机
相对输出功率珚Ｐｍ、压气机相对消耗功率珚Ｐｃ 以及
涡轮相对输出功率珚Ｐｔ的变化曲线，各参数值相对

图７　相对输出功率随涡轮进口总温变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｉｎｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｎ

ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｐｏｗｅｒ

０６３
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于回热循环燃气轮机设计工况下的参数以相对量

的形式给出．
从图７中可以看出，在Ｔ＊

５ 相同情况下，简单
循环燃气轮机的输出功率明显高于回热循环，其
原因在于压缩空气和尾气分别流经回热器冷、热
侧时损失了部分总压，使得涡轮膨胀比降低、输出
功率降低．
在Ｔ＊

５ 相同情况下，简单循环压气机的消耗
功率略高于回热循环，这是前者的压缩空气流量
大于后者所导致的，具体分析如下所述．式（１１）为
简单循环与回热循环涡轮折合流量之比．回热循
环涡轮膨胀比相对较低，因此有 ｍｇ，ｃｏｒ，ｓｃ大于
ｍｇ，ｃｏｒ，ｒｃ，根据已知条件，还有Ｔ＊

５，ｓｃ等于Ｔ＊
５，ｒｃ，经整

理，即可得到式（１２）所示的不等式．显然ｐ＊５，ｓｃ大于

ｐ＊５，ｒｃ，那么即有质量流量ｍｇ，ｓｃ大于ｍｇ，ｒｃ．在压气机
压比基本相等的情况下，简单循环压气机消耗功
率高于回热循环．
在下文对Ｔ０，ｐ０ 变化的研究中，涡轮、压气

机也遵循以上的特点．

ｍｇ，ｃｏｒ，ｓｃ
ｍｇ，ｃｏｒ，ｒｃ

＝
ｍｇ，ｓｃｐ

＊
５，ｄ

ｐ＊５，ｓｃ
Ｔ＊
５，ｓｃ

Ｔ＊
５，槡 ｄ

ｍｇ，ｒｃｐ
＊
５，ｄ

ｐ＊５，ｒｃ
Ｔ＊
５，ｒｃ

Ｔ＊
５，槡 ｄ

（１１）

ｍｇ，ｃｏｒ，ｓｃ
ｍｇ，ｃｏｒ，ｒｃ

＝
ｍｇ，ｓｃｐ＊５，ｒｃ
ｍｇ，ｒｃｐ＊５，ｓｃ

＞１ （１２）

式中下标ｃｏｒ表示折合量，ｄ表示设计点，ｓｃ表示
简单循环，ｒｃ表示回热循环；ｍｇ 表示涡轮流量；

Ｔ＊
５ 为涡轮进口总温；ｐ＊５ 为涡轮进口总压．
Ｔ＊
５ 的降低导致涡轮通流能力的增强，这在

压气机上表现为流量增大，从压气机特性图（图

３）可知在正常工作区域压气机压比基本保持不
变，因此压气机消耗功率随着Ｔ＊

５ 的降低而升高．
从涡轮功率计算式（式１３）并考虑到Ｔ＊

５ 以及

涡轮流量的变化范围，可知Ｔ＊５ 是其功率变化的决
定因素，因此涡轮输出功率随着Ｔ＊５ 的降低而
减小．

Ｐｔ＝ γ
γ－１η

ｃｐｍｇＴ＊
５
ｐ＊５
ｐ＊（ ）６

γ－１
γ

－［ ］１ （１３）

　　涡轮输出功率随进口总温降低而减小的规律
亦可从涡轮级的轮周功分析得出．由涡轮折合流
量的定义可知，折合流量及涡轮进口总压不变时，
流量与Ｔ＊

５ 的平方根成反比，而轮缘功与Ｔ＊
５ 成正

比，因此Ｔ＊
５ 降低时涡轮功率随Ｔ＊

５ 的平方根成正

比减小．

３．１．２　对效率的影响

图８给出了２种循环形式燃气轮机效率与Ｔ＊５
的变化规律，图９给出了通过回热器的单位质量空
气回收热量及涡轮出口总温随Ｔ＊５ 的变化规律．

图８　燃气轮机效率随涡轮进口总温变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｉｎｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｏｎ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

图９　回热循环单位质量压缩空气相对回收热量及

涡轮出口相对总温随涡轮进口总温变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｉｎｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｎ

ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｈｅａｔ　ｒｅｃｕｐｅｒａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｏｕｔｌｅｔ

ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｆｏｒ　ｒｅｃｕｐｅｒａｔｉｏｎ　ｃｙｃｌｅ

从图８可以看出，简单循环与回热循环燃气
轮机效率均随Ｔ＊

５ 降低而下降，这符合燃气轮机
循环的一般规律．从循环形式来看，回热循环的效
率明显高于简单循环．随着Ｔ＊

５ 降低，２种形式循
环燃气轮机的效率均降低，且回热循环效率降低
量大于简单循环．由图９可见，Ｔ＊

５ 自设计点降低

时，涡轮出口总温随之降低，从而减小了回热器热

１６３
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侧的平均换热温度，在回热器冷侧进口空气温度
变化不大的情况下，降低了回热器回收尾气余热
的效能，通过回热器的单位质量的空气回收热量
减少，从而使得效率随Ｔ＊

５ 的降低而减小更多．

３．１．３　对压气机稳定性的影响

图１０给出了在Ｔ＊
５ 升高时压气机喘振裕度

的变化曲线．从前文分析可知，Ｔ＊
５ 升高时压气机

流量减小，运行工况点逼近喘振边界，导致压气机
喘振裕度的降低．由于ＣＦＤ方法捕捉压气机喘振
边界的精度较低，因此本文结果中的喘振裕度数
值较小，但这并不妨碍获得Ｔ＊

５ 升高对喘振裕度

影响的一般规律．由前文分析可知，运行参数相同
时，回热循环压气机的流量较小，亦即回热循环压
气机工作工况点在同一等转速特性曲线上更靠近

喘振边界，因此即有图１０所示回热循环压气机喘
振裕度小于简单循环的结果．

图１０　压气机喘振裕度随涡轮进口总温变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｉｎｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｎ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｓｕｒｇｅ　ｍａｒｇｉｎ

３．２　环境温度Ｔ０ 变化

３．２．１　对功率的影响

同图７，图１１给出了环境温度Ｔ０ 变化时２
种循环形式功率的变化曲线．随着Ｔ０ 升高压气
机折合转速降低，压气机工作点向低转速区移动，
因此流量、消耗功率均降低．而流量、压比的降低
对于涡轮影响更大，即涡轮输出功率随之变化程
度更大．这两者综合表现为燃气轮机输出功率的
降低．

３．２．２　对效率的影响

由图１２可知，２种循环形式燃气轮机效率均
随Ｔ０ 升高而降低，这符合环境温度对燃气轮机

影响的一般规律———温比的降低会使循环效率降
低［１６］．从本文的研究来看，温度从２４３Ｋ升高到

３１３Ｋ的过程中，燃油流量减少了２２．９１％，而输
出功率降低了３３．３７％，使得燃气轮机效率降低．

图１１　相对输出功率随环境温度变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ａｍｂｉｅｎｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｎ

ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｐｏｗｅｒ

图１２　燃气轮机效率随环境温度变化曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ａｍｂｉｅｎｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｎ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

３．２．３　对压气机稳定性的影响

图１３给出了在Ｔ０ 变化范围内压气机、涡轮
共同工作线在压气机特性图上的表示．从图中可
以明显看出：Ｔ０ 较低时压气机折合转速更高且工
况点更靠近喘振边界，这一特点对于回热循环燃
气轮机尤为突出．

３．３　环境压力ｐ０ 变化

本文研究模拟海拔高度０～１　０００ｍ的大气压
力（对应压力为１０１３２５～８９８７６Ｐａ）对不同循环燃
气轮机性能的影响．压力值通过给定海拔高度计
算得出［１７］．
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３．３．１　对功率的影响

图１４给出了环境压力ｐ０ 变化时２种循环形
式功率的变化曲线．在压气机折合转速不变的情
况下，流入压气机的空气体积流量一定，那么当

ｐ０ 升高时，空气密度增大，质量流量增大，压气机
消耗功率增加．质量流量的增加也使得涡轮输出
功率增加，如图中曲线所示．

图１３　压气机、涡轮共同工作线随环境温度变化曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ａｍｂｉｅｎｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｏｎ　ｒｕｎｎｉｎｇ　ｌｉｎｅ

图１４　相对输出功率随环境压力变化曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ａｍｂｉｅｎｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｐｏｗｅｒ

３．３．２　对效率的影响

图１５给出了燃气轮机效率随环境压力ｐ０ 的
变化规律．
从图１５可以看出，随着ｐ０ 升高２种循环形

式的燃气轮机效率均有所提高．环境压力较高时，
空气密度变大，因此在同样转速下进入燃气轮机
的空气质量流量增大，压气机工作点沿等转速特
性曲线右移．对于本文研究中的压气机，工作点右

移过程中质量流量增加明显但压比基本维持不变

（如图３所示），因此在分析中可忽略压比的微小
变化对涡轮、压气机功率的影响．

图１５　燃气轮机效率随环境压力变化曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ａｍｂｉｅｎｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

由涡轮的功率计算式（１３）知，增加同样质量
的工质时，由于涡轮进口温度远远高于压气机进
口温度，因此涡轮输出功率增量比压气机消耗功
率增量更大．在整机上表现为效率随环境压力升
高而升高．
但是当环境压力过大时，由压气机特性图

可知，压气机流量增加缓慢而压比降低明显，此
时由于涡轮输出功率降低更多，可能会导致整
机效率的下降．

３．３．３　对压气机稳定性的影响

图１６给出了压气机喘振裕度随ｐ０ 的变化规
律．压气机折合转速不变时，因空气密度的增大引

图１６　压气机喘振裕度随环境压力变化曲线

Ｆｉｇ．１６　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ａｍｂｉｅｎｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｓｕｒｇｅ　ｍａｒｇｉｎ
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起质量流量增大，压气机运行工况点沿着等转速
特性曲线向大流量方向移动，因此压气机喘振裕
度增大．

４　结　论

本文针对某微型燃气轮机，分别研究了回热
循环和简单循环燃气轮机的变工况性能，主要包
括涡轮进口温度、环境温度及环境压力变化时对
燃气轮机性能的影响．得到以下结论：

１）在相同运行条件下，简单循环燃气轮机做
功能力强于回热循环，且前者压气机喘振裕度高
于后者，但前者效率远远低于后者．
２）随着涡轮进口温度升高燃气轮机涡轮输
出功率、机械输出功率、效率均升高，压气机消耗
功率及喘振裕度下降．相比简单循环，回热循环效
率随涡轮进口总温升高而提高的幅度更大．
３）随着环境温度升高，燃气轮机涡轮输出功
率、压气机消耗功率、机械输出功率、效率均降低．
而环境温度降低使压气机喘振裕度减小，因此须
综合考虑选择合适的工况点，使燃气轮机安全性
和经济性均在合理范围之内．
４）环境压力对燃气轮机变工况的影响主要
体现在空气密度变化所导致的质量流量变化，随
着环境压力升高，涡轮输出功率、压气机消耗功
率、机械输出功率、效率以及压气机喘振裕度均
增大．
５）在一定范围内，涡轮输出功率、压气机消
耗功率、机械输出功、效率以及喘振裕度分别与涡
轮进口总温、环境温度、环境压力呈准线性关系，
因此本研究结果可用于对该型燃气轮机的变工况

性能的估算．
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