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摘 要：基于典型飞行任务，在 F‑119发动机方案的循环参数基础上，对采用冷却冷却空气（CCA）技术的

航空发动机性能开展研究，分析 CCA技术对发动机总体性能及涡轮叶片温度的影响规律，评估采用 CCA技术

的涡扇发动机对其所装配飞机的飞行性能的影响。结果表明：针对仅预冷高压涡轮动叶冷却气方案，当保持冷

却空气流量不变时，采用 CCA技术可将涡轮冷气温度降低 16. 98%~41. 21%，使得高压涡轮动叶表面最高温

度降低 8. 89%~16. 80%；当保持叶片表面最高温度不变时，采用 CCA技术可减少高压涡轮动叶 48. 61% 的冷

却用气，且发动机的推力和耗油率等总体性能基本不变；针对同时预冷高压涡轮导叶和动叶冷却气方案，通过

调整循环参数，在保持冷却空气流量和叶片温度不变的前提下，可使涡轮前最高温度提高 6. 91%，从而提高典

型飞行状态下的航发推进性能，进而有效提升所配装飞机的起飞载质量、最大爬升率、最大马赫数、使用升限及

航程等飞行性能。
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Abstract：To improve the overall aero‑engine performance under typical flight mission，su‑
periority analysis of cooled cooling air（CCA） technology was proposed to upgrade the cooling
quality of turbine blade cooling air. The effects of introducing CCA technology into the aero ‑en‑
gine performance and further the flight performance of the aircraft equipped with the engine with
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CCA were evaluated based on the reported cycle parameters of F ‑119. The following conclusion
can be obtained： in the case of only cooling the cooling air for the turbine rotor blade，when the
mass flow rate of the cooling air kept constant， its temperature can be reduced by about
16. 98%-41. 21%， which lowered the rotor blade temperature by about 8. 89%-16. 80%.
When the turbine blade temperature kept constant， the cooling air for turbine rotor blade can be
reduced by about 48. 61% and aero ‑ engine performance maintained at the same level； in the
case of cooling the cooling air for both the turbine stator and rotor blade，when the mass flow rate
of the cooling air and turbine blade temperature kept constant， the turbine inlet temperature can
be increased by about 6. 91%，which can improve the propulsion performance of aero ‑ engine，
and eventually improve the flight performance of the aircraft， such as takeoff load mass，maxi‑
mum climb rate，maximum Mach number，service lift limit and range.

Key words：typical flight mission；turbofan engine；cooling quality；
cooled cooling air（CCA）technology；blade surface temperature

提高推力和热效率始终是航空发动机设计者

所追求的目标，根据热力循环基本原理可知，提高

增压比和涡轮前温度是提高推力和热效率的关键

技术途径。目前现役的第三代航空发动机总压比

约为 23，涡轮前温度约为 1 800 K[1]；而下一代发

动机的总压比达 30，最高涡轮前温度约为 2 011
K[2]。基于对跨速域、跨空域、长航程的追求，未来

航空发动机的增压比和最高涡轮前温度必将进一

步提高，航空发动机的热防护问题面临极大挑战：

一方面涡轮前温度的提高使得热端部件的冷却需

求加重；另一方面总压比的提高造成冷却空气温

度升高，涡轮可用冷气冷却品质进一步降低，两者

共同作用使得热端部件的工作环境更加恶劣，仅

依靠材料耐温水平和冷却技术的发展已无法解决

如此苛刻的热防护问题。因此，可大幅度提升冷

却空气冷却品质并实现发动机能量综合利用的冷

却冷却空气（CCA）技术成为了解决上述问题的关

键途径之一，得到了学术界和工业界的广泛关注。

CCA技术使用的热沉包括发动机外涵空气、

航空煤油及冲压空气等，通过上述低温工质从高

压压气机出口引气提取热量，从而提高冷却空气

的冷却品质。根据此原理，前苏联 AL‑31F发动

机在其外涵道安装有全环蛇形管式换热器（见图

1），换热管内为高压涡轮转子引气，管外为外涵空

气，利用外涵空气将高压涡轮转子冷却空气冷却

150~170 K，其总质量不超过 10 kg，所造成的外

涵损失不大于 3%。此外，美国AETD（adaptive en‑
gine technology development）项目已公开的自适

应变循环发动机中同样采用外涵道换热器及第三

涵道换热器以提升发动机整机冷却能力，如图 2

所示。在 2005年美国启动的超声速项目中，罗 ‑
罗、通用及普惠三家航空动力巨头均将 CCA技术

列为解决未来发动机突出热问题的关键技术 [3]。

由此可见，CCA技术在未来高性能航空发动机尤

其是军用发动机中已不可或缺。

因此，国内外学者开展了大量关于 CCA技术

可行性和 CCA外涵换热器设计及优化技术研究。

对于技术可行性，Bruening等 [5]论证了 CCA技术

对发动机总体性能的影响，结果表明 CCA方案对

发动机地面起飞状态的推力损失影响在 1.0%以

内。若将 CCA冷却空气用于高压涡轮静子冷却，

图 1 AL‑31F发动机中采用的 CCA换热器

Fig.1 CCA heat exchanger applied in AL‑31F engine

图 2 AETD项目自适应变循环发动机 [4]

Fig.2 Adaptive variable cycle engine of AETD project[4]
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必须引入空气循环以提高冷却空气压力。Kallath
等 [6]利用数值方法研究了 CCA换热器高压引气侧

进出口集管流动均匀性对换热特性的影响，并采

用优化设计方法提高流动均匀性，降低引气压力

损失。Puterbaugh等 [7]对比分析了地面状态和亚

声速巡航状态下 CCA换热器外涵流阻及通流比

例对整机推力和耗油率的影响，结果表明采用

CCA技术若造成较大的外涵流动损失对推力损

失影响较大，同时指出需针对更多飞行状态开展

CCA技术的适用性分析，以更合理地设计及优化

CCA换热器。总体来看，在满足一定的外涵压力

损失条件下，CCA技术对发动机的整机性能影响

较小，不过，上述研究结果仅针对少数飞行状态，

在发动机完整的工作状态下 CCA技术对整机性

能及冷却性能的影响规律研究还比较匮乏，相较

之下，国内关于 CCA技术对发动机总体性能的影

响规律研究还处于空白阶段。

应用在 CCA技术中的换热器不同于常规地

面设备，对质量、强度及传热效率等性能有着极为

苛刻的要求，且空天用换热器的运行工况随飞行

任务变化十分剧烈，各工况对冷热侧流体的温度

及流阻均有不同的要求，这使得空天飞行器用换

热器的设计及优化变得更加棘手，国内外学者从

换热器热力模型、设计方法及结构强度等多方面

开展大量研究。

在换热器热力模型方面，Bao等 [8]和 Zhao等 [9]

在研究高超声速发动机预冷时，均采用固定传热

效率的换热器简化模型，该模型可大大提高计算

效率，但仍需将考虑工况对流动换热性能影响的

换热器热力模型嵌入至系统级热力分析研究中。

在设计方法方面，Xu等 [10]采用改进的遗传算法，

对用于轴承腔封严的压气机引气冷却的外涵道换

热器进行多工况优化设计，其优化结果满足各个

工况下压气机引气的冷却和流阻要求。除了换热

器热力模型及设计方法研究，很多学者针对 CCA
换 热 器 的 结 构 强 度 及 加 工 等 特 点 开 展 研 究 。

Gamble等 [11]开发了冲压发动机用换热器分析工

具，用于系统地评估换热器的工质选择、几何结构

和加工材料等因素对换热器性能及发动机整机性

能的影响。南京航空航天大学的胡训尧 [12]针对不

同结构空气换热器的流动和换热特性进行数值模

拟。并在此基础上，利用 ANSYS软件对典型结

构换热器的热应力进行计算和分析，得出相关的

应力分布。Kim等 [13]利用有限元方法对 CCA换

热器疲劳强度开展研究，换热器材料为不锈钢

625，疲劳强度研究进行了 104个循环，结果表明主

要部位的应力满足安全裕度条件。Chang等 [14]采

用试验方法对 CCA换热器用翅片管的制造及结

构强度进行分析，结果表明在 1 000 K的使用环境

下，625不锈钢翅片管满足拉伸、屈服和疲劳强度

要求。从结构强度和加工制造等角度，阐述了

CCA技术换热器的可行性。

由上述分析可知，在系统分析层面，国内外仅

对有限飞行任务开展可行性分析，未考虑 CCA技

术对循环参数的影响以及其对飞行性能的影响；

在换热器部件层面，未考虑飞行任务对换热器性

能的影响。针对以上问题，本文建立典型战斗机

的飞行性能计算模型，并以 F‑119先进小涵道比

军用发动机热力模型为基础，分析在典型飞行任

务下，CCA技术对热端部件冷却性能、发动机总

体性能及相应的飞行性能的影响规律。

1 计算模型简介

为分析 CCA技术在不同飞行任务下对发动

机循环参数可行域及飞行性能的影响，需要确定

发动机在不同飞行任务下的工作状态。通过建立

战斗机的质量估算模型、升阻特性模型和飞行受

力平衡方程，计算分析不同飞行任务下发动机所

装配的飞机的质量和飞行阻力，从而确定发动机

所需提供的推力约束；根据发动机特性计算模型，

调节发动机控制规律，确定采用 CCA技术和不采

用 CCA技术方案满足推力约束的发动机工作状

态。从而获得发动机各截面热力参数及发动机性

能参数，分析不同方案涡轮前温度、冷却空气温度

及叶片冷却特性等参数变化规律，评估 CCA技术

应用于发动机热防护系统的技术优势。

1. 1 战斗机特性计算模型

1. 1. 1 飞机质量计算

根据起飞状态下飞机受力平衡方程可知，飞

机的起飞质量W to与发动机提供的起飞推力 Tto、
起飞滑跑距离 Sto及起飞速度 Vto等因素有关。在

给定起飞滑跑距离和起飞速度的条件下，起飞质

量为发动机起飞推力的单值函数，因此可根据此

平衡方程估算不同起飞推力条件下，飞机的起飞

质量W to。

T to =W to
dV
dt + D, dV

dt =
2V to

2

S to
（1）

飞机的起飞质量W to可分为零燃油空机质量
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Wnzf和燃油质量Wuf，其中燃油质量与起飞质量的

比值定义为起飞燃油系数Kuf。

W to =W uf +W nzf （2）
K uf =W uf W to （3）

其中，零燃油飞机质量包括机上乘员质量Wcrw、发

动机质量Weng、飞机机体结构质量W st和机内装载

质量Weqf，其中机体结构质量与零燃油飞机质量

的比值定义为机体结构系数Kst。

W nzf =W eqf +W eng +W crw +W st （4）
K st =W st W nzf （5）

发动机质量可由起飞推力和发动机的推质比

估算

W eng =
T to

g ( )T to

W g eng

（6）

推质比、起飞燃油系数和机体结构系数可根

据如表 1所示的 F‑22先进战斗机的经验参数作为

基准 [15]。在计算任意起飞推力下战斗机起飞质量

组成时，给定推质比、机体结构系数、机上乘员质

量和机内装载质量，即可计算相应的燃油质量和

零燃油结构质量等参数。

1. 1. 2 升阻特性计算

飞机升阻特性模型建立了飞机升力系数 Cl
和阻力系数 Cd随飞行马赫数的关系，即升阻特性

曲线。其中飞机升力系数和阻力系数的计算公

式为

C l =
nWi

0.5ρV 2S
（7）

C d =
D

0.5ρV 2S
（8）

式中 n为过载系数；Wi为飞行任务 i状态下飞机

载质量；S为机翼面积，V为飞行速度。

已知飞机质量Wi和过载系数 n，根据升力公

式计算升力系数，并根据升阻特性曲线计算阻力

系数，从而获得相应飞行状态下的飞行阻力，为后

续计算所需推力提供支撑。考虑到战斗机的气动

布局，采用常用的工程方法预测飞机的升阻特性，

升阻特性曲线的表达式为

C d = K 1C l
2 + K 2C l + C d0 （9）

式中 Cd0为零升力阻力系数；K1和 K2为升阻系数，

为飞机类型和飞行马赫数的函数；上述 3个参数

可由文献 [16]给出的数据确定，Cd0随飞行马赫数

变化的关系如图 3所示，对于目前先进的战斗机，

K2可忽略不计，K1随马赫数的变化关系如图 4
所示 [16]。

1. 1. 3 典型飞机任务

战斗机飞行任务包括对发动机极限推力要求

较高的起飞、最大平飞马赫数、最高升限、最大过

载和最大爬升率状态，同时包括对发动机油耗和

推力综合性能要求较高的亚声速/超声速巡航状

表 1 F⁃22战斗机质量组成

Table 1 Mass composition of F⁃22 fighter

参数

起飞质量/kg

燃油质量/kg

机上乘员质量/kg

发动机质量/kg

机体结构质量/kg

机内装载质量/kg

起飞燃油系数

机体结构系数

发动机推质比

数值

27 216

11 430

90

3 537

7 340

4 817

0. 42

0. 465

9

图 3 Cd0随Ma变化规律

Fig.3 Variation law of Cd0 with Ma

图 4 K1随Ma变化规律

Fig.4 Variation law of K1 with Ma
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态，针对上述飞行状态，建立飞机受力平衡方程，

结合前文所述的飞机质量计算和升阻特性计算，

确定不同飞行任务下的需求推力。

1）巡航、平飞状态和最高升限状态下，飞机

的升力等于飞机重力，同时飞行阻力等于发动机

提供的推力，因此受力平衡方程为

T= D
L=Wi g

（10）

2）作战状态，参考文献 [16]给出了作战状态

下飞机需具有 6.5g的过载，此时飞机升力大于飞

机重力，此时的飞机受力平衡方程为

T= D
L= nWi g

（11）

3）起飞状态下，发动机提供的推力除克服飞

行阻力外，还需为飞机提供起飞加速度，因此受力

平衡方程为

F=W
dV
dt + D （12）

其中起飞加速度由起飞滑跑距离和起飞速度

决定。

4）最大爬升状态下，飞机受力平衡方程为

F= Wg
V
⋅ ddt ( )h+ V 2

2g + D （13）

1. 2 推进系统特性计算模型

采用 Matlab软件编制小涵道比涡扇发动机

设计点/非设计点热力计算程序，并嵌入 CCA技

术换热器热力计算模型，其模型网络结构如图 5
所示。主要部件包括：进气道、风扇、高压压气机、

燃烧室、高压涡轮、低压涡轮、混合室、加力燃烧

室、尾喷管和 CCA技术换热器，图中数字表示发

动机各部件进出截面编号。采用面向对象的建模

方法，采用“部件 ‑端口 ‑部件”的方式传递热力参

数数组。热力参数数组中包含总温、总压、流量、

总焓、熵函数等热力参数。各个部件的热力分析

模型的具体控制方程如下：

1）进气道。输入飞行高度 H和飞行马赫数

Ma，求得进气道出口的气体总温和总压。其中 γ

为空气比热比，σ1为进气道总压恢复系数。

T 0 =
ì
í
î

288.15- 6.5H, 0≤ H≤ 11 km
216.5, 11< H≤ 20 km

p0 =
ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

101 325 ( )1- H
44.308

5.255 3

, 0≤ H≤ 11 km

0.227e
11- H
6.338 × 105, 11< H≤ 20 km

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï

ï
ïï
ï

ï

T t1 = T 0 ( )1+ γ- 1
2 Ma2

p t1 = p0 ( )1+ γ- 1
2 Ma2

γ
γ- 1
; ìí
î

T t2 = T t1

p t2 = σ1 p t1

σ1 =
ì
í
î

ïï

ïïïï

0.97, Ma≤ 1

0.97 [ ]1- 0.075 ( )Ma- 1 1.35 , Ma> 1

（14）
2）风扇。进气道出口热力参数传递至风扇

进口，根据风扇的增压比及热效率，求得风扇出口

热力参数及风扇所需功率。在设计点计算时，增

压比和热效率为输入参数；在非设计点计算时，输

入参数为风扇转速及 β函数，增压比和热效率由

风扇特性线插值求得。控制方程如下，其中总焓

和熵函数为温度的单值函数，具体函数关系见文

献[17]。
等熵过程

S t21,i = S t2 + Rln ( )π fan

T t21,i = f -1t- s( )S t21,i

H t21,i = f t- h ( )T t21,i （15）
实际过程

H t21 = H t2 +
H t21,i - H t2

η fan

T t21 = f -1t- h ( )H t21 （16）

图 5 采用 CCA技术的发动机模型网络图

Fig.5 Model network diagram of the engine using CCA technology
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风扇出口压力、流量及功率

p t21 = π fan p t2

ṁ 2 =W cor,fan
T ref

T t2
⋅ p t2
p ref

L fan = ṁ 2( )H t21 - H t2 （17）
3）高压压气机。高压压气机热力模型与风

扇模型类似，故不做赘述。

4）燃烧室。根据输入燃烧室的空气热力参

数、燃油有效热值及燃烧室出口总温 Tt4，迭代求

得燃烧室出口热力参数及油气比。

H t4 = f t- h (T t4 )+
φ

1+ φ
θh,

θh = fθh (T t4 ), φ=
ṁ f

ṁ 3

S t4 = f t- s (T t4 )+
φ

1+ φ
θψ,

θψ = fθψ (T t4 )
ṁ 3H t3 + η cc ṁ fLHV= ṁ 4H t4

p t4 = σ cc p t3 （18）
5）高压涡轮。高压涡轮的热力过程可分为 3

部分：导叶掺混过程、动叶做功过程和动叶掺混过

程；对于掺混过程，根据能量平衡方程，计算冷却

空气与主流燃气掺混后的热力参数；对于做功过

程，根据涡轮落压比和热效率，计算涡轮出口热力

参数及涡轮功率。在设计点下，高压涡轮功率和

热效率为输入参数；非设计下，高压涡轮转速与高

压涡轮 β函数为输入参数，根据涡轮特性曲线插

值求得涡轮落压比、热效率及换算流量。根据如

下控制方程，计算涡轮各截面热力参数。

导叶掺混过程

ṁ 42 = ṁ 4 + ṁ 31

H t42 =
ṁ 4H t4 + ṁ 31H t31

ṁ 42

T t42 = f -1t- h ( )H t42

p t42 = p t4 （19）
动叶做功过程

S t43,i= S t42 + Rln πhpt
T t43,i= f -1t- s( )S t43,i

H t43,i= f t- h ( )T t43,i

H t43 = H t42 - ηhpt( )H t42 - H t43,i

T t43 = f -1t- h ( )H t43

p43 = p42 πhpt

L hpt = ṁ 42( )H t42 - H t43 （20）

动叶掺混过程

ṁ 45 = ṁ 43 + ṁ 32

H t45 =
ṁ 43H t43 + ṁ 32H t32

ṁ 45

T t45 = f -1t- h ( )H t45

p t45 = p t43 （21）
6）低压涡轮。低压涡轮热力模型与高压涡

轮模型类似，故不做赘述。

7）混合室。根据低压涡轮出口燃气及外涵

经 CCA换热后的外涵空气热力参数，计算掺混后

的混合室出口热力参数。在设计点计算时，假设

混合室内外涵静压平衡，求解内外涵流通面积；在

非设计点计算时，流通面积作为已知变量，计算内

外涵静压，此时内外涵静压平衡方程作为非设计

点收敛的平衡方程之一。

ṁ 5 = K 5
p t5

T t5

A 5q ( )λ5

ṁ 16 = K 16
p t16

T t16

A 16q ( )λ16

ṁ 6 = K 6
p t6

T t6

A 6q ( )λ6
ṁ 5 + ṁ 16 = ṁ 6

ṁ 5H t5 + ṁ 16H t16 = ṁ 6H t6

p t5 f ( )λ5 A 5 + p t16 f ( )λ16 A 16 = p t6 f ( )λ6 A 6

（22）
8）加力燃烧室。加力燃烧室热力模型与燃

烧室类似，故不做赘述。

9）尾喷管。采用拉瓦尔喷管，根据加力燃烧

室出口热力参数，计算尾喷管喉道面积及出口的

热力参数及排气速度等参数。假设喉道位置马赫

数为 1，尾喷管出口完全膨胀，计算喉道及尾喷管

出口面积，若为设计点计算，则此喉道面积即为尾

喷管设计状态喉道面积。

A 8 = ṁ 8
T t8

K 8 p t8
H t9 = H t8; ṁ 9 = ṁ 8

p t9 = σnozzle p t8; p9 = p0

Ma9 =
2

γ- 1

é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú( )p t9
p9

γ- 1
γ

- 1 ;

v9 =Ma9 k9R 9T 9

A 9 = A 8
1

σnozzleq ( )Ma9
（23）
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10）CCA技术换热器。其热力计算过程如

图 6所示，输入参数为换热器冷热侧流体的进口

热力参数，分别为风扇出口热力参数和高压压气

机引气热力参数，通过将 CCA换热器模型与风扇

和压气机引气模型关联，实现部件间的热力参数

实时传递；控制参数为换热器的结构参数，根据控

制参数计算换热面积 A，根据输入参数和控制参

数计算冷热侧流速 V和传热系数 K，从而根据对

数温差法计算求得换热器冷热侧出口温度，根据

管内流阻及管排流阻公式，计算换热器冷热侧出

口压力损失。最终，将换热器热侧出口的热力参

数传递至涡轮计算模型中，计算冷却空气与主流

燃气的掺混与做功过程；将冷侧出口的热力参数

传递至混合室模型中，计算换热后的外涵空气与

主流燃气的混合过程。

在进行设计点计算时，自变量包括：进气流

量、涵道比、风扇压比、高压压气机压比、涡轮前温

度、部件热效率、压力恢复系数、引气参数及换热

器结构参数，根据发动机共同工作原理，可求解设

计点下各个部件进出口截面的热力参数。在进行

非设计点计算时，自变量包括：风扇转速 n l、高压

压气机转速 nh、风扇 β函数 β fan、高压压气机 β函数

βhpc、高压涡轮 β函数 βhpt、低压涡轮 β函数 β lpt和涡

轮前温度 T t4，根据发动机共同工作原理，可确定

如下 6个平衡方程，为使方程组封闭，则将自变量

中的涡轮前温度 Tt4 作为控制规律，最终采用

Newton‑Raphson法求解控制方程组。

ε1 =
N thηmh - N ch

N ch
= f1 ( )n l,nh,β fan,βhpc,βhpt,β lpt

ε2 =
N tlηml - N cl

N cl
= f2( )n l,nh,β fan,βhpc,βhpt,β lpt

ε3 =
ṁ hp - ṁ hc

ṁ hc
= f3 ( )n l,nh,β fan,βhpc,βhpt,β lpt

ε4 =
ṁ lp - ṁ lc

ṁ lc
= f4 ( )n l,nh,β fan,βhpc,βhpt,β lpt

ε5 =
p5 - p16
p16

= f5 ( )n l,nh,β fan,βhpc,βhpt,β lpt

ε6 =
A 8 - A 8d

A 8d
= f6 ( )n l,nh,β fan,βhpc,βhpt,β lpt

（24）
本研究采用的程序可同时实现采用 CCA和

不采用 CCA技术两种方案的热力参数计算。计

算满足不同飞行任务的推力需求时，采用 CCA技

术和不采用 CCA技术两种方案下发动机工作状

态，获得发动机的各个截面热力参数、推力和耗油

率等信息；并根据嵌入的涡轮叶片表面温度评估

子程序，计算分析涡轮叶片表面温度。对比两种

方案的计算结果，分析采用 CCA技术后，涡轮冷

却空气温度降低后发动机各截面热力参数、推力、

耗油率以及各涡轮叶片的表面温度变化。

在此基础上可分析 CCA技术对发动机循环

参数的影响，具体步骤如图 7所示。

1）针对任一飞行任务，调节程序，计算出满

足该任务需求推力时的发动机状态，求得叶片表

面温度，并将该值作为叶片表面温度约束。

2）以（1）中计算结果的涡轮前温度或冷气流

量为初值，计算采用 CCA技术时发动机在该飞行

任务下的工作状态，获得此时的涡轮叶片表面

温度。

3）若（2）中的涡轮叶片表面温度达到基准

方案（1）中的涡轮叶片表面温度约束值，则确定

该任务下采用 CCA技术时发动机最大涡轮前温

度或最小冷气流量，若未达到约束值，则返回（2）
中，调整涡轮前温度或最小冷气流量初值，直至

收敛。

1. 3 换热器热力参数计算模型

在 CCA技术中，换热器是最为关键的热力部

件，重点关注其换热性能、流动损失及质量，且 3
种性能间存在较强的关联性，常用的功质比、传热

因子等换热器评价指标无法完备地评价 CCA换

热器的性能。从对发动机性能影响的角度考虑，

要求换热器具备较强的单位质量和单位流动损失

下换热能力，以保证满足换热条件的同时，对外涵

道流动损失及发动机整体质量的影响较小。本文

重点分析有无 CCA技术时发动机性能的变化，故

未对 CCA换热器的性能优化开展详细研究。

本文采用对数温差（LMTD）法建立 CCA技

术换热器热力计算模型，该模型可精确计算外涵

空气和高压引气经换热器后的温度变化及流动损

失，并可计算换热器质量，将这些参数实时传递至

图 6 CCA换热器热力计算过程

Fig.6 Thermodynamic process of the CCA heat exchanger

1369



第 37 卷航 空 动 力 学 报

发动机热力计算程序，既考虑 CCA技术提高冷却

空气品质对发动机性能的影响，同时考虑 CCA技

术的流阻及换热器质量增大对发动机性能的负面

影响，使得 CCA技术优势评估结果更具有合理

性。该模型将作为子程序，嵌入发动机热力参数

计算程序中，以发动机高压压气机末级引气作为

热侧输入参数，发动机外涵空气作为冷侧输入参

数，输出经外涵空气冷却后，压气机末级引气的温

度和压力，以及吸热后外涵空气的温度和压力。

参考 AL‑31F中装备的 CCA换热器结构形式 [12]，

本研究亦采用蛇形管式换热器，其结构如图 8所
示。换热器结构自变量包括：管外径、管壁厚、纵

向管间距、单排进气管数、换热器高度、弯头个数

和横向排数。根据以上结构自变量参数，采用参

考文献 [10]中给出的计算方法，可计算出换热器

冷热侧流通面积及换热面积等其他结构参数。

本研究采用的 CCA换热器主要结构参数如

表 2所示，其中换热管外径为 3 mm，换热面积为

4.79 m2，质量为 12 kg。
根据 LMTD法，换热器传热量为

Q= cp,hotm hot (T hot,in - T hot,out )= KA h,outΔT
（25）

其中传热系数K为

1
K
= 1
h inner

⋅ d outer
d inner

+ d outer
2λ ln ( )d outer

d inner
+ 1
houter

（26）
对于管内，其对流换热关系式为 [18]

Nu stand = 0.021Re inner 0.8Pr inner 0.45 （27）
对于管外，其对流换热关系式为

Nuouter = 0.27Reouter 0.63Prouter 0.36 ( Prouter/Prw,outer )0.25

（28）
管内压力损失为

表 2 换热器结构参数

Table 2 Structural parameters of the heat exchanger

参数

管外径/mm

管壁厚/mm

纵向管间距/mm

单排进气管数

换热器高度/mm

弯头个数

横向管排数

换热面积/m2

数值

5

0. 3

7. 3

4

90

3

240

4. 79

图 7 CCA技术对循环参数影响分析流程图

Fig.7 Flowchart of the effect of the CCA technology on the cycle parameters

图 8 CCA换热器结构示意图

Fig.8 Structure sketch of the CCA heat exchanger
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Δp inner,d =
0.316 4
Re inner 0.25

⋅ L
d inner

⋅ ρu inner
2

2 ϕ inner （29）

ϕ inner =
ì
í
î

ïïïï

ïïïï

( )μ inner/μw
-0.25
, 100< Re inner < 2 100

( )μ inner/μw
-0.14
, 2 100< Re inner < 50 000

（30）
管外压力损失为

Δpouter = 0.66Reouter -0.2 ( ρuouter 2 ) ( )μouter/μw
0.14
N l

（31）
1. 4 涡轮叶片表面温度计算模型

采用Wilcock和 Young等的涡轮叶片表面温

度评估模型 [19]，计算不同主流燃气参数和冷却空

气参数条件下，叶片表面温度。该模型将涡轮叶

片简化成如图 9所示，其中 ṁ g 代表主流燃气流

量，ṁ c代表冷却空气流量，Tog代表燃气温度，Toc,in
代表冷却空气进口温度，Toc,ex代表冷却空气出口

温度，Tw代表叶片涂层外表面温度，Tm,ext代表叶

片金属层外表面温度，Tm,int代表叶片金属层内表

面温度，TBC表示叶片表面热防护图层。

针对上述简化的叶片模型，列出在稳态情况

下的传热量方程如下：

冷却气体的吸热量

Q 1 = ṁ c cp,c( )T 0c,x - T 0c,i （32）
主流气体的对流换热量

Q 2 = hgA surf( )T aw - Tw （33）
热障涂层对涡轮叶片的导热量

Q 3 =
λ tbc
δ tbc

A surf( )Tw - Tm,ext （34）

涡轮叶片内外壁的导热量

Q 4 =
λmetal
δmetal

A surf( )Tm,ext - Tm,in （35）

将Q2分别与Q1、Q3和Q4作比可得

m c+=
ṁ c cp,c
hgA surf

= T aw - Tw

T 0c,x - T 0c,i
（36）

Bimatel =
hgδmatel
λmatel

= Tm,ext - Tm,in

T aw - Tw
（37）

Bi tbc =
hgδ tbc
λ tbc

= Tw - Tm,ext

T aw - Tw
（38）

其中无量纲冷气流量与燃气与冷却空气的流量比

之间的关系为

ψ= ṁ c

ṁ g
= K coolm c+, K cool =

A surfcp,g
A g cp,c

Stg （39）

引入内部冷却效率和气膜冷却效率，经整理，

可得叶片综合冷却效果表达式

ε0 =
ψη int( )1+ Bi tbc + Bimetal ε f + ε fK cool( )1- η int

K cool - K coolη int ε f + ψη int( )1+ Bi tbc + Bimetal

（40）
式中流量比由发动机热力参数计算程序获得，内

冷效率 ηint、气膜效率 εf、绝热层毕渥数 Bitbc及金属

层毕渥数 Bimatel由当前冷却技术水平决定，根据参

考文献[19]，由表 3给出。

最终根据综合冷却效率的定义，获得计算涡

轮叶片表面温度的表达式

Tw = T g - ε0 (T g - T c,in )
其中，燃气温度和冷却空气进口温度由发动机热

力参数计算程序获得。

2 算例与结果分析

2. 1 计算模型验证

将文献 [20]中提及的 F‑119发动机公开的设

计点及非设计点循环参数作为输入参数，利用

GASTURB软件及本研究采用的热力计算程序

计算该发动机性能，以验证本研究所采用的热力

计算程序的计算精度。其中设计点和非设计点的

计算输入参数如表 4所示，计算结果如表 5、表 6
所示。

图 9 Wilcock和Young简化涡轮叶片模型

Fig.9 Turbine blade simplified model proposed
by Wilcock and Young

表 3 冷却性能参数

Table 3 Cooling performance parameters

参数

Kcool

ηint

εf

Bimatel

Bitbc

数值（目前水平）

0. 045

0. 70

0. 40

0. 15

0. 30
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从计算结果可以看出，对于设计点计算结果，

本研究采用的热力计算程序计算结果与公开数据

以及GASTURB软件的计算值相对误差均在 1%
以内。对于非设计点计算结果，热力计算程序与

GASTURB软件的计算结果相比，推力及耗油率

误差在 1%以内。因此，本研究采用的发动机热

力计算程序可很好地计算小涵道比双轴涡扇发动

机在设计点和非设计点的热力参数。

2. 2 常规CCA技术优势分析

常规 CCA技术仅对高压涡轮动叶冷却空气

进行冷却。现基于 F‑22战斗机典型飞行任务需

求，计算不采用 CCA技术时发动机的总体性能参

数及热端部件工作热环境，并以此作为基准，在不

改变发动机循环参数的前提下，引入 CCA技术，

考虑 CCA技术导致的外涵压力损失变化和主流

做功能力损失等不利因素，分析采用 CCA技术提

高冷却空气品质对发动机总体性能参数及热端部

件工作热环境的影响规律。

现役先进的战斗机需要同时具备对空作战的

中高空性能以及对地攻击的低空性能，因而要求

发动机在低空和中高空均可提供较强的推进能

力。如表 7所示，给出了 F‑22战斗机对地攻击和

中高空巡航任务中对发动机的要求，其中起飞滑

跑、最大爬升率、作战盘旋、最大飞行马赫数及使

用升限等航段，均需发动机提供最大或最大加力

推力，据此可以确定发动机在不同飞行条件下所

需具备的极限性能。除上述飞行任务，表 7给出

了亚声速巡航和超声速巡航状态的飞行条件，在

这两个飞行状态下，要求航空发动机可提供适当

的推力以克服飞行阻力，还要求发动机具备较好

的油耗特性，以追求更远的巡航距离。

综上所述，表 7中给出的飞行任务约束可较

完备地分析发动机在多个飞行任务下的性能需

求，其中 ξ表示战斗机瞬时质量系数，Sto表示起飞

滑跑距离，n表示过载系数。确定发动机工作状

态，从而获得考虑 CCA技术和不考虑 CCA技术

的发动机总体方案的各个截面的关键热力参数，

分析 CCA技术在不同飞行任务时对各截面热力

参数的影响，从而阐明 CCA技术的优势所在。

根据F‑22战斗机的最大起飞质量（27 216 kg），

表 4 F⁃119发动机设计点循环参数 [20]

Table 4 Cycle parameters of F⁃119 engine design point[20]

参数

换算空气流量/（kg/s）

涵道比

风扇压比

风扇效率

压气机压比

压气机效率

涡轮前温度/K

高压涡轮效率

低压涡轮效率

高压导叶引气比例/%

高压动叶引气比例/%

低压导叶引气比例/%

飞机系统引气比例/%

飞行状态

H=0，
Ma=0

126

0. 3

4. 5

0. 85

5. 8

0. 86

1 860

0. 87

0. 88

12

7. 2

5. 5

1

H=11，
Ma=1. 5

125. 52

0. 298

4. 5

0. 854 9

5. 786

0. 861 3

2 011

0. 875

0. 884 5

12

7. 2

5. 5

1

表 5 F⁃119发动机设计点验证（H=0 km、Ma=0）
Table 5 Verification of F⁃119 engine design point

（H=0 km，Ma=0）

参数

推力/kN

耗油率/
( kg/( N ⋅ h ) )

高压涡轮

膨胀比

低压涡轮

膨胀比

喉道面积/m2

文献[20]

105. 5

0. 083 7

2. 66

2. 11

0. 244 8

计算值

105. 08

0. 083 3

2. 72

2. 13

0. 243 7

GASTURB
软件

105. 9

0. 082 6

2. 622

2. 079

0. 249 9

表 6 F⁃119发动机非设计点验证（H=11 km、Ma=1.5）
Table 6 Verification of F⁃119 engine off design point

（H=11 km，Ma=1.5）

参数

推力/kN

耗油率/( kg/( N ⋅ h ) )

换算流量/（kg/s）

风扇增压比

高压压气机增压比

文献[20]

62. 5

0. 118 3

126

4. 5

5. 8

计算值

59. 16

0. 128

125. 5

4. 5

5. 786

GASTURB
软件

60. 11

0. 119 3

1 125. 52

4. 5

5. 786
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计算分析不同航段下发动机所需提供的推力，其

结果如表 8所示。

针对上述推力需求，拟采用以下 3种总体方

案进行各个航段的热力计算：

1）方案一。不采用 CCA技术的基准方案。

2）方案二。采用 CCA且冷却空气引气比例

不变方案。

3）方案三。采用 CCA且减少冷却空气引气

比例方案。

分别对这 3种总体方案进行各个航段的热力

计算，确定不同方案发动机在不同飞行任务下的

推力和耗油率参数，以及高压涡轮冷却空气和叶

片表面温度，对比分析采用 CCA技术的优劣。

CCA换热器的进口热力参数如表 9~表 10所示，

不同方案的性能计算结果如图 10~图 13所示，可

以看出方案二的推力略低于基准方案的推力，推

力相对损失最大为 1.34%；耗油率的变化规律与

推力变化相似，方案二的耗油率略大于基准方案

的耗油率，耗油率相对增量最大值为 1.36%。上

述计算结果的原因为：外涵换热器造成外涵道压

力损失增大且冷却空气温度降低使得涡轮做功能

力降低。相比于方案二存在推力损失的问题，方

案三推力略高于基准方案，推力相对增量的最大

值为 2.98%，其原因是减少冷却冷气流量，有更多

经压气机压缩后的空气进入燃烧室参与燃烧，从

而有更多流量的高温高压燃气参与做功；与基准

方案相比，方案三的耗油率略有增大，其相对增量

的最大值为 1.90%。

表 9 方案二下CCA换热器冷热侧进口参数

Table 9 Inlet parameters of CCA heat exchanger of hot and cold sides for the second schema

位置

热侧

冷侧

参数

温度/K

压力/MPa

流量/（kg/s）

温度/K

压力/MPa

流量/（kg/s）

工况 1

803

2. 62

6. 9

469

0. 45

28. 8

工况 2

841

3. 35

8. 7

499

0. 60

40. 7

工况 3

884

2. 64

6. 7

527

0. 47

31. 2

工况 4

849

2. 23

6. 0

541

0. 50

51. 9

工况 5

796

0. 43

1. 2

478

0. 08

6. 5

工况 6

593

0. 54

1. 7

352

0. 10

10. 6

工况 7

865

2. 10

5. 3

509

0. 36

22. 0

表 7 F⁃22先进战斗机飞行任务约束 [21]

Table 7 Flight mission constraints of F⁃22 advanced fighter aircraft[21]

状态

性能极限状态

巡航状态

编号

1

2

3

4

5

6

7

航段

起飞滑跑

最大爬升

作战盘旋

最大飞行马赫数

使用升限

亚声速巡航

超声速巡航

条件

H=0 km，Ma=0~0. 13，Sto≤400 m，ξ=1. 0

H=0 km，Ma=0. 8，dh/dt≥160 m/s，ξ=1. 0

H=9. 144 km，Ma=1. 6，n=6. 5，ξ=0. 78

H=10 km，Ma=2. 25，ξ=0. 7

H=19 km，Ma=1. 6，ξ=0. 7

H=11 km，Ma=0. 7，ξ=0. 95

H=11 km，Ma=1. 5，ξ=0. 95

说明

最大加力状态

最大状态

最大加力状态

最大加力状态

最大加力状态

评估最大航程

评估最大超声速

巡航航程

表 8 不同航段下飞机载质量及推力需求

Table 8 Mass and thrust of aircraft for each route segment

航段编号

1

2

3

4

5

6

7

飞机载质量/kg

27 216. 0

27 216. 0

21 391. 7

19 051. 2

19 051. 2

24 494. 4

24 494. 4

单发推力需求/kN

153. 49

106. 88

122. 22

109. 5

18. 04

15. 10

60. 02
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除了总体性能参数变化之外，采用 CCA技术

直接影响涡轮冷却空气温度及叶片表面温度。从

图 12可以看出，采用CCA后可使高压涡轮（HPT）
动叶冷却空气温度降低约 160 K，且当高压涡轮

导叶冷却空气比例 β1不变，高压涡轮动叶冷却空

气引气比例 β2降低至 3.5%时，该温降达 200 K，

这说明 CCA技术可明显改善冷却空气的冷却能

力。图 13给出了不同方案下高压涡轮导叶和动

叶表面温度变化，可以看出有无 CCA对高压涡轮

导叶表面温度影响不大，因为高压涡轮导叶的冷

却空气不经过 CCA换热器，但高压动叶的表面温

度受 CCA技术影响明显，当不降低动叶冷却空气

引气比例，且采用 CCA后，高压动叶的表面温度

比基准方案大大下降，降低约 100 K；对于方案

三，虽然其冷却空气流量降低，但由于冷却空气热

沉品质的提高，使得高压涡轮动叶表面温度变化

不大，与基准方案基本保持一致，该结果说明采用

CCA技术后，可用较少的冷却空气保证高压涡轮

动叶的工作热环境。

由此可见，对于 F‑119发动机，若不改变冷却

图 11 不同方案下发动机耗油率变化

Fig.11 Variation of the specific fuel consumption for
different schemes

图 13 不同方案下涡轮叶片表面温度变化

Fig.13 Variation of the temperature of the turbine blade
surface for different schemes

图 12 不同方案下高压涡轮动叶冷却空气温度变化

Fig.12 Variation of the cooling air for the HPT rotor for
different schemes

表 10 方案三冷却空气引气流量

Table 10 Cooling air mass flow for the third schema

工况

1

2

3

4

5

6

7

流量/（kg/s）

3. 4

4. 2

3. 2

2. 9

0. 6

0. 8

2. 6

图 10 不同方案下发动机总推力变化

Fig.10 Variation of engine overall thrust for
different schemes
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空气引气比例，CCA技术可在保证总体性能参数

变化不大的前提下，大幅度提高冷却空气热沉品

质，从而明显改善涡轮叶片的表面温度；另一方

面，引入 CCA技术可降低冷却空气引气比例，在

保证涡轮叶片表面温度基本不变的前提下，提高

发动机总推力，但由于并未改变发动机循环参数，

故推力相对增量低于 5%。

2. 3 改进CCA技术优势分析

由温 ‑熵（T‑S）循环图可知，提高涡轮前温度

是增大航空发动机总推力的有效途径之一，但由

于受制于材料耐温水平和冷却技术的限制，目前

先进航空发动机涡轮前温度依旧远低于燃烧火焰

最高温度，仍存在较大的提升空间。对于现役战

斗机装配的航空发动机，常规的 CCA技术只应用

于提高高压涡轮动叶冷却空气的冷却品质，并未

改善高压涡轮导叶的工作热环境，其原因是经过

CCA换热器的冷却空气存在一定的压力损失，无

法直接应用于高压涡轮导叶气膜冷却，而高压涡

轮导叶表面温度往往是限制涡轮前温度无法提高

的主要因素之一，因此对于现役发动机无法采用

CCA技术进一步提升涡轮前温度。对于下一代

发动机，可采用 ACM（air cycle machine）等技术，

提高 CCA换热器冷却空气出口压力，使其可用于

提高高压涡轮导叶冷却空气品质，从而改善高压

涡轮导叶的工作热环境，进一步提高涡轮前温度。

以表 4不采用 CCA的循环参数为基准，引入

图 8所示的 CCA换热器，冷侧工质仍为外涵空

气，热侧工质为高压涡轮导叶和动叶冷却空气之

和，计算分析各个航段内经 CCA换热器后冷却空

气冷却品质的变化，在保证涡轮叶片表面温度不

超温的条件下，计算涡轮前温度可达到的最大值；

并从飞行任务的角度，分析该发动机所装配战斗

机在性能极限状态和巡航状态下的飞行参数变

化。表 11给出了各航段下 CCA换热器冷热侧进

口热力参数，相比于表 9~表 10中的热侧流量增

大，其原因是高压涡轮导叶冷却空气进入 CCA换

热器。

如图 14所示，对于每个飞行任务，CCA技术

均可提高冷却空气的冷却品质，并给高压涡轮导

叶和动叶的冷却空气带来近 100 K的温降。在航

段 1~5，发动机涡轮前温度增幅明显，最大提升

幅度为 10.25%，且由于冷却空气冷却品质的提

高，涡轮叶片表面温度仍能维持在同等水平（如图

15所示），航段 6~7为巡航状态，其中Macru表示巡

航马赫数，其涡轮前温度由巡航需求推力决定，不

管有无 CCA方案，巡航状态的飞行参数不变，因

此巡航状态下发动机的涡轮前温度变化不大，但

由于 CCA方案降低了冷却空气温度，所以发动机

在巡航状态下的涡轮叶片温度低于无 CCA方案

时的叶片温度。当飞机处于 H=11 km，Ma=

1.75的超声速巡航点时，保持高压涡轮叶片表面

温度不变，则允许更多的燃油进入燃烧室参与燃

烧，使得涡轮前温度提高。将带 CCA的方案与无

CCA的方案相比，冷却空气温度降低 6.24%，涡

轮前温度提高 4.67%。

从表 12可以看出，采用 CCA技术后，发动机

的起飞推力从 312 kN提高至 335.6 kN，在起飞滑

跑距离和起飞马赫数不变时，起飞质量从 27 216
kg提升至 30 000 kg，假设机身结构质量系数不

变，且增大的其他质量均用于载油，采用 CCA方

案的飞机的燃油质量和零燃油空机质量分别为

13 650 kg和 16 350 kg。
从图 16可以看出，有 CCA方案在航段 1~4

表 11 改进CCA技术换热器冷热侧进口参数

Table 11 Inlet parameters of the modified CCA heat exchanger of cold and hot sides

位置

热侧

（冷却空气引气热力参数）

冷侧

（外涵空气热力参数）

参数

温度/K

压力/MPa

流量/（kg/s）

温度/K

压力/MPa

流量/（kg/s）

工况 1

849

2. 86

19. 7

495

0. 49

22. 0

工况 2

875

3. 80

25. 6

517

0. 67

26. 8

工况 3

929

3. 06

20. 0

548

0. 53

41. 4

工况 4

959

3. 17

20. 8

588

0. 61

31. 9

工况 5

869

0. 40

2. 5

513

0. 07

44. 5

工况 6

612

0. 61

4. 9

361

0. 11

4. 9

工况 7

877

2. 15

14. 4

515

0. 37

10. 9
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内的推力提升明显，使得发动机配装的飞机具备

更优异的极限性能。如图 17所示，图中 δ表示飞

行性能相对变化率，有 CCA方案的起飞质量变化

率 ΔW to、最大爬升率变化率 ΔPs和最大马赫数变

化率 ΔMamax约为 10%，对于航段 5，有 CCA方案

提供的推力可满足理论升限 21.5 km时所需推

力，理论升限变化率 ΔHmax约为 7.5%；此外，起飞

质量的提高，使得飞机的整体载油量增大，可用于

巡航的燃油量提高，因此有 CCA方案的亚声速或

超声速航程变化率 ΔLsub和 ΔLsup均可提高 10%左

右，最终使装配有采用 CCA技术的发动机的战斗

机具备“更高、更快和更远”的飞行性能。

3 结 论

针对传统 CCA技术优势分析研究存在的不

足，本文提出了基于典型飞行任务的 CCA技术优

势分析方法，并建立了嵌入换热器多工况热力计

图 16 CCA对推力及耗油率的影响

Fig.16 Effect of the CCA technology on the thrust and
specific fuel consumption

图 17 CCA技术对不同飞行任务的影响

Fig.17 Effect of the CCA technology on different
flight mission

图 14 CCA对冷却空气及涡轮前温度的影响

Fig.14 Effect of the CCA technology on the cooling air
and turbine inlet temperature

图 15 CCA对高压涡轮叶片温度的影响

Fig.15 Effect of the CCA technology on the HPT blade

表 12 有无CCA方案时起飞质量组成

Table 12 Takeoff mass composition with or without
CCA technology

参数

起飞推力/kN

起飞质量/kg

燃油质量/kg

机上乘员质量/kg

发动机质量/kg

机体结构质量/kg

机内装载质量/kg

起飞燃油系数

机体结构系数

发动机推质比

无 CCA方案

312

27 216

11 430

90

3 537

7 340

4 817

0. 42

0. 465

9

有 CCA方案

335. 6

30 000

13 650

90

3 804

7 643

4 817

0. 455

0. 465

9
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算模型的发动机热力分析模型，在仅对高压动叶

冷却气冷却和对高压导叶/动叶冷却气同时冷却

两种条件下，对比分析采用 CCA技术总体方案和

基准方案间的性能优劣，结论如下：

1）当仅对高压动叶冷却气冷却时，若不减少

引气比例，则 CCA技术可使动叶冷却气温度降低

150 K以上，从而大幅度降低高压涡轮动叶表面

温度，但由于外涵压损及涡轮掺混做功损失等因

素，会给发动机带来 1.34%左右推力损失。

2）当仅对高压动叶冷却气冷却时，若保证叶

片表面温度不变，则可通过降低动叶引气比例，使

推力有一定提高，但幅度较小，仅为 2.98%。

3）当对高压涡轮导叶和动叶冷却气同时冷

却时，在保证涡轮叶片表面温度不变的条件下，可

使涡轮前温度提高 4.67%，从而提高发动机在起

飞、最大爬升、最大马赫数等多个状态的极限性

能，且可提高起飞载油量，从而增大航程。

通过上述分析可以得出，CCA技术可通过提

高冷却空气品质而拓宽发动机循环参数可行域，

最终提升发动机综合性能，为未来航空发动机

CCA技术发展提供支撑。
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