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基于冷气预冷技术的高马赫数涡轮
发动机建模方法及循环分析

姚    尧1，王占学1，张晓博1，桂    丰2

（1.  西北工业大学 动力与能源学院 陕西省航空发动机内流动力学重点实验室，西安 710129；
2.  中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘　　　  要：    针对高马赫数涡轮发动机的涡轮部件热防护问题，以基于冷气预冷（CCA）技术的变循环涡扇

（VCTF）发动机为例，建立燃油的热物性库，换热器、涡轮叶片冷却以及改进燃烧室的计算模型，发展 VCTF

发动机的设计点迭代计算模型，分析 CCA技术对 VCTF发动机循环性能的影响。结果表明：CCA技术能够在

相同涡轮材料耐温的水平下进一步增大发动机净推力，但是耐高温涡轮叶片材料的应用仍是提升发动机的

性能的关键。对于未采用耐高温涡轮叶片材料的低压涡轮（LPT），其导向器和转子的冷气量随着高压涡轮

（HPT）材料耐温的水平提高而增大；采用 CCA技术后，低压涡轮导向器的冷气量减少，但是未采用预冷引气

的低压涡轮转子的冷气量进一步增大，耐高温涡轮叶片材料的应用能够明显降低这一不利影响。
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Modeling method and cycle analysis of high-speed gas
turbine engine with CCA technology
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Abstract:   For  the  thermal  protection  of  turbine  components  of  high-speed  gas  turbine  engines， a
variable  cycle  turbofan  (VCTF)  engine  with  cooled  cooling  air  (CCA)  technology  was  taken  as  an
example. The library of fuel thermal physical property，and the simulation model of the heat exchanger，the
turbine  blade  cooling，and  the  combustion  chamber  with  fuel  temperature  change  were  established.  The
iteration  simulation  model  of  design  point  for  the  high-speed  VCTF  engine  was  developed， and  the
influence  on  the  thermodynamic  cycle  performance  of  the  VCTF  engine  with  CCA  technology  was
analyzed. Results showed that at the same turbine temperature limits level，the CCA technology can further
increase  the  thrust  of  the  high-speed  gas  turbine  engine.  However， the  application  of  high-temperature
resistant material into turbine blades was still the key to improving the performance of the high-speed gas
turbine engine. For the low-pressure turbine (LPT) without high-temperature resistant material，the relative
cooling air bleeds of the LPT stator and rotor increased with the increase of high-pressure turbine (HPT)
temperature limits level; after the CCA technology was adopted，the relative cooling air bleed of the LPT
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stator  decreased，and  that  of  the  LPT rotor  without  cooled  cooling  air  further  increased.  Applying  high-
temperature resistant material into LPT can reduce this adverse effect.

Keywords:   high-speed gas turbine engine；cooled cooling air (CCA) technology；
modeling method；design point iteration；cycle performance

 

涡轮基组合循环（turbine-based combined-cycle,
TBCC）发动机是未来高超声速巡航飞行器、双级

入轨第一级可重复使用助推装置的理想动力。其

中，涡轮级的工作马赫数上限需要提高至 4.0以

上[1]，涡轮级可使用的发动机类型包括涡喷发动

机、涡扇发动机及串联式 TBCC发动机等。高马

赫数飞行的一个显著问题是发动机来流总温升高

而导致的部件热防护要求提高。高马赫数涡轮发

动机需要在高温条件下工作并承受内部高温燃气

的持续气动加热[2]，如何进行包括高马赫数涡轮

发动机在内的 TBCC发动机的热端部件的有效热

防护，即热管理系统设计技术，是其实现工程应

用的一项关键技术[3]。

为解决这一问题，国外针对 TBCC发动机开

展了相应的热管理系统方案研究，而国内公开文

献中相关研究较为匮乏，并且主要针对超燃冲压

发动机。在 1968年，美国国家航空航天局（NASA）

刘易斯研究中心[4] 对飞行马赫数 Ma=3.0的涡轮

发动机开展了涡轮叶片的冷却方案研究，包括利

用风扇外涵空气、冲压空气或燃油经换热器对压

气机出口的引气预冷，以及燃油直接冷却涡轮叶

片等方式。研究表明，压气机出口的引气预冷能

够显著降低引气量和涡轮叶片温度。在 1992年，

美国通用电气航空发动机（GEAE）公司针对 Ma=
4.0～6.0的串联式 TBCC发动机，提出了采用预

冷的冲压空气、燃油直接冷却喷管部件以及闭式

布雷顿冷却循环等多种综合热管理系统方案[5]。

同年，德国MTU（Motoren-und Turbinen-Union Frie-
drichshafen GmbH）公司开展了最大飞行马赫数

为 5.6的串联式 TBCC发动机的综合热管理系统

方案设计研究[6]。该方案以液氢燃料为主要热沉，

利用空气-液氢换热器为进气道、冲压涵道、涡轮

发动机、喷管调节片等部件提供冷却空气。在

1995年，日本在高超声速运输机推进系统研究

（hypersonic transport propulsion system research，HY-
PR）计划下，开展了 Ma=5.0一级的串联式 TBCC
发动机的二元收-扩喷管的冷却方案研究 [7-8]。研

究认为，进气道的引气预冷能够有效降低尾喷管

热防护的空气流量需求。在 2003年，针对 Ma=4

一级的变循环涡扇冲压组合发动机的热管理系统

设计，NASA格林研究中心认为开展热管理系统

部件设计技术验证和发展轻质的管式/壳式换热

器是其中需要关注的两个重要方面[9]。基于上述

文献可知，在高马赫数飞行的条件下，采用燃油

或者中间冷却介质经换热器对部件引气进行预冷

是满足发动机的部件热防护要求的一种有效方式。

其中，采用预冷引气对涡轮叶片进行冷却的方式称

为冷气预冷（cooled cooling air, CCA）技术[10]。CCA
技术中可利用的热沉包括：风扇外涵空气、燃油

及冲压空气等[4]。

目前，国内外针对 TBCC发动机及其热管理

系统方案的设计与仿真开展了一定研究，以探究

其可行性。2004年，美国埃里森高级开发公司

（AADC）使用飞行器综合热管理分析程序（vehicle
integrated  thermal  management  analysis  code,  VIT-
MAC）建立了并联式 TBCC发动机的加力涡喷发

动机、模态转换以及双模态超燃冲压发动机的

热管理系统仿真模型[11]。在 2009年前后，美国

SPIRITECH公司（Spiritech  Advanced  Products  In-
corporation）开发了 TBCC发动机的动态仿真工具

（high Mach transient engine cycle code, HiTECC）[12]，

主要用于并联式 TBCC发动机的总体性能仿真与

控制系统设计。而后，SPIRITECH公司将热管理/
燃油系统的仿真模型集成至 HiTECC中，初步验

证了并联式 TBCC发动机及其热管理 /燃油系统

仿真模型的稳态和动态参数变化的合理性[13]。

2012年，中国航发四川燃气涡轮研究院的娄德仓

等[14] 基于 FlowMaster软件开发了 TBCC发动机

热管理系统仿真工具 ThermalM，并以并联式 TB-
CC发动机为例讨论了燃油直接对加力燃烧室、

冲压燃烧室及喷管的表面进行冷却的散热效果。

2019年，北京航空航天大学的刘友宏等[15] 同样借

助 FlowMaster软件开展了串联式 TBCC发动机

的燃油系统温度特性仿真研究，分析了不同工作

模态下的燃油系统的温度变化规律。

综上所述，公开文献中提出了不同的 TBCC
发动机的热管理系统方案，初步分析了热沉利用、

热端部件热防护方式、热管理系统仿真建模等技
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术问题，国内针对 TBCC发动机及其热管理系统

的仿真建模技术相关研究较为单薄。基于此考虑，

本文以 CCA技术对高马赫涡轮发动机的总体性能

与涡轮部件冷却的影响为例，介绍基于 CCA技术

的变循环涡扇发动机构型，建立燃油的热物性库，

换热器和涡轮叶片冷却的计算模型，及改进燃烧

室计算方法，发展变循环涡扇发动机的设计点迭

代计算模型，分析采用和不采用 CCA技术对变循

环涡扇发动机的设计点循环性能的影响差异。

 1    基于 CCA技术的高马赫数涡轮
发动机构型及建模方法

 1.1   基于 CCA技术的高马赫数涡轮发动机构型

图 1给出了采用 CCA技术的变循环涡扇（VC-
TF）发动机的构型示意图和部件各截面编号。发

动机的基本结构和部件的引气位置均来源于变循

环涡扇发动机（HYPR90-T） [16]，其主要部件包括 2
级风扇、5级高压压气机、环形燃烧室、单级高 /
低压涡轮（high/low pressure turbine，HPT/LPT）、后

可变面积涵道引射器（rear variable area bypass in-
jector, RVABI）以及尾喷管等。采用 CCA技术后，

燃油首先经过燃油-空气换热器对高压压气机出

口的引气预冷，其温度升高，而后进入燃烧室燃

烧；预冷后的冷却空气分别对高压涡轮的导向器

（V1）和转子（B1）及低压涡轮的导向器（V2）进行

冷却，低压涡轮转子（B2）通过压气机中间级引气

进行冷却。需要注意的是，燃油-空气换热器可以

安装在发动机的机匣外侧或者高压压气机和燃烧

室之间[17]。如果安装方式为后者，那么在相同换

热效率的设计指标下，燃油-空气换热器的结构尺

寸更加紧凑。对于紧凑型换热器，其传热面积密

度大于 700 m2/m3[18]。相对于前者，后者能够减小

冷却空气在管路中的流动损失，避免进入高压涡

轮导向器的冷却空气因回流裕度不足而引入空气

循环（air cycle machine）[10] 的可能性。因此，低阻、

轻质及高效的燃油-空气换热器的设计技术发展

是 CCA技术应用于高马赫数涡轮发动机热管理

的一个必要条件。

 1.2   基于 CCA技术的高马赫数涡轮发动机性能

计算模型

本文采用面向对象的发动机建模方法，在高

速涡轮基推进系统性能仿真程序——HiMach [19]

的基础上，进一步建立了燃油热物性库、换热器

计算模型、涡轮叶片冷却计算模型以及改进的燃

烧室计算模型，并提出了发动机的设计点迭代计

算方法。本文建立的基于 CCA技术的 VCTF发

动机仿真模型如图 2所示。图中符号 δ表示相对

于引气部件进口的引气量，下标数字与图 1中的

截面定义对应。例如，δ32 表示相对于燃油-空气

换热器空气侧进口的引气量。此外，图 2中的油

箱模型为进入发动机的燃油提供边界条件，包括

燃油类型、流量、温度及压力。

 1.2.1    燃油的热物性计算

燃油的热物性对燃油-空气换热器的换热计

算和燃烧室出口总温的计算均有影响。根据公开

文献资料，在 HiMach中建立了包含多种燃油的

热物性库，包括 RP-3、JP-10、柴油、天然气、液态

甲烷、液氢等。燃油热物性库的建立可以用于评

估燃油类型油类型变化对发动机总体性能和热管

理系统的热沉分配的影响。本文仅以 RP-3为例，

开展后续的计算分析。

碳氢燃料由上百种碳氢化合物组成，仿真计

算与分析中一般以替代组分模型获取燃油的热物

性数据。本文采用文献 [20]中 RP-3的 10组分替
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图 1    基于 CCA技术的 VCTF发动机结构示意图

Fig. 1    Schematic diagram of VCTF engine structure with CCA technology
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代模型，在美国国家标准与技术研究院（NIST）开
发的 Supertrapp软件[21] 中生成不同温度和压力下

的 RP-3热物性参数。例如，图 3给出了 3 MPa
下 RP-3的密度和比定压热容的计算结果与试验

结果[22-23] 对比。可见两者结果接近，NIST Supertrapp
软件获取 RP-3的热物性参数能够满足仿真计算

的精度要求。
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图 3    3 MPa下 RP-3的热物性参数对比

Fig. 3    Thermophysical parameters comparison of

RP-3 at 3 MPa
 

 1.2.2    换热器计算模型

ε换热器的主要性能指标是换热效率 ，其定义

为换热器中实际换热量与最大可能换热量的比值，

由式（1）计算。

ε=
qm1′cp1′（Tt2′ −Tt1′）

min {qm1′cp1′ , δ3W21cp3}×（Tt3−Tt1′）
（1）

式中 qm 表示质量流量；cp 表示工质的比定压热容；

Tt 表示总温；数字下标表示对应图 1的截面编号。

ε

在后续的计算中，通过给定燃油的最大热稳定工

作温度计算得到燃油-空气换热器的 。

σ

换热器的另一个性能指标参数是燃油侧、空

气侧的总压恢复系数 ，由式（2）计算。
σf =

pt1′

pt2′

σa =
pt32

pt3

（2）

式中 pt 表示总压；下标 f、a分别表示工质为燃油

和空气。

同时，根据燃油侧和空气侧的换热量 Q相等，

Q由式（3）计算。

Q = qm1′cp1′（Tt2′ −Tt1′）= δ3′qm21cp3（Tt32−Tt3）
（3）

 1.2.3    涡轮叶片冷却计算模型

涡轮叶片冷却计算的目的是获取已知燃气温

度和冷却空气温度条件下，满足涡轮叶片温度限

制所需要的冷却空气流量。本文采用内部对流冷

却+外部气膜冷却对涡轮叶片冷却空气流量计算

方法进行介绍。涡轮叶片的冷却计算模型分为最

大燃气总温计算、涡轮冷却换热计算及涡轮效率

修正计算 3个部分，该模型主要参考文献 [24-26]
建立。其中，文献 [24]中的涡轮叶片冷却空气流

量计算方法用于 NASA的发动机性能计算程序

NNEP（Navy NASA engine program）。文献 [25]在
文献 [24]基础上对基于经验关系式的涡轮叶片

冷却空气流量计算方法进行了改进，其中的涡轮

叶片冷却空气流量计算是一种一维方法，能够对

对流冷却+气膜冷却的组合冷却方式进行换热

计算。

1） 最大燃气总温计算

对于 0维的发动机性能计算模型，燃烧室出
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图 2    基于 CCA技术的 VCTF发动机性能仿真模型

Fig. 2    Simulation model for the VCTF engine performance with CCA technology
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Kb

口总温为出口截面的平均值，将其直接用于涡轮

冷却计算得到的冷却空气流量会低于实际的冷却

空气流量[26]。为了在涡轮冷却换热计算中考虑到

气流不均匀性的影响，引入燃烧室型式因子（com-
bustor pattern factor） 对燃气温度进行修正，如

式（4）[26] 所示。

Tt,g,max = Tt,g,rel+Kb∆Tt,b （4）

Tt,g,max

Tt,g,rel

Tt,g,rel Tt,g

Tt,g,rel 0.92Tt,g ∆Tt,b Kb

Kb

Kb

式中下标 g表示燃气；下标 b表示燃烧室；

表示修正得到的最大燃气总温； 表示燃气相

对总温，对于涡轮导向器 = ，对于涡轮转子

= ； 表示燃烧室温升。 的取值与

燃烧室的设计参数相关，通常根据工程经验选取。

本文中，高压涡轮导向器和转子的 分别取 0.4、0.2，
低压涡轮导向器和转子的 分别取 0.1、0.05。

2） 涡轮叶片冷却换热计算

图 4给出了涡轮叶片对流冷却和气膜冷却的

计算模型示意图。图中将涡轮导向器和转子中复

杂的冷却通道换热简化为涡轮叶片中燃气流动方

向（x）的一维流动换热，其中 Dc 表示对流冷却通

道宽度；s表示气膜孔当量宽度。对于气膜冷却，

图 4（b）的模型采用 s代替沿 x（弦长）方向的气膜

孔分布。但是，该模型中未考虑涡轮叶片前缘的

气膜孔冷却换热。

对于图 4（a）的对流换热过程，涡轮叶片的燃

气侧和冷气侧沿 x方向的单位面积对流换热量

q1（x）和 q2（x）由分别由式（5）和式（6）计算。

q1（x）= hg（x）[Tt,g,max−Tw（x）] （5）

q2（x）= hc（x）[Tw（x）−Tt,c（x）] （6）

式中 h表示传热系数；Tw 表示忽略叶片壁面厚度

的涡轮叶片温度；下标 c表示冷却空气。计算中

假设燃气侧的总温保持不变。

对于图 4（b）的气膜冷却换热过程，一部分冷

却空气经气膜孔进入燃气侧，在涡轮叶片表面形

成气膜，该部分的冷却空气流量比例为（1−α）。
在气膜冷却传热计算中，引入绝热壁面温度 Taw
表示燃气侧向涡轮叶片壁面的单位面积传热量

q1（x），改由式（7）计算。

q1（x）= hg（x）[Taw（x）−Tw（x）] （7）

ηfilm（x）

ηfilm（x）

式中 Taw 通过气膜冷却效率 进行计算，

的定义如式（8）所示。

ηfilm（x）=
Tt,g,max−Taw（x）
Tt,g,max−Tt,c（0）

（8）

求解式（6）～式（8）中传热系数、冷却效率等

参数所需要的表面特性试验关联式和计算关系式

均已在文献 [25]中给出，此处不再赘述。

涡轮叶片冷却换热计算的基本思路如下：

步骤 1　将一维计算模型划分为 N个网格，沿

燃气流动方向的每个网格长度 Δx=L/N（L为弦长）。

ηfilm（x）

步骤 2　由文献 [25]中的气膜冷却效率计算

关系式得到气膜冷却效率 ，进而计算得到

绝热壁面温度 Taw（x）。

步骤 3　由文献 [25]中的表面特性试验关联

式计算燃气侧和冷气侧的传热系数 hg、hc，进而计

算得到涡轮叶片壁面温度 Tw（x）。其中 Tw（L）是

计算得到的涡轮叶片最大壁面温度，为后续计算

中的涡轮叶片温度限制值。

步骤 4　根据每个网格下的单位面积传热量

相等，即 q1（x）=q2（x），计算冷却空气温度 Tt,c（x）。

步骤 5　在第 2～4步计算完成后，按照简单

掺混模型计算涡轮叶片冷却后的燃气流量、总温

及总压等参数。

上述涡轮叶片燃气侧和冷气侧的换热计算过

程中所需要的动力黏度和导热系数由 NASA开

发的化学平衡计算程序[27] 计算得到。

3） 涡轮效率修正计算

文献 [24]给出了多种涡轮叶片冷却方式的效

率修正系数，对于对流冷却和气膜冷却，涡轮效

率修正系数如表 1所示。表中 r表示 1%的冷却

空气流量变化所引起的涡轮级效率损失百分比。
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q2(x)
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q2(x)

L

x

D
c

D
c
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(a) 内部对流冷却

(b) 内部对流冷却+外部气膜冷却

图 4    涡轮叶片对流冷却和气膜冷却计算模型示意图[25]

Fig. 4    Schematic diagram of turbine blade convection cooling

and filming cooling[25]
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ηV1,loss

ηB1,loss

以高压涡轮为例，导向器的效率损失 和

转子的效率损失 分别由式（9）和式（10）计算。

ηV1,loss = rV1
qm32

qm4
ηt,HPT （9）

ηB1,loss = rB1
qm33

qm41
ηt,HPT （10）

ηt,HPT式中 表示高压涡轮等熵效率。

ηtc,HPT修正后的高压涡轮等熵效率 由式（11）
计算。

ηtc,HPT=ηt,HPT−ηV1,loss−ηB1,loss （11）

 1.2.4    燃烧室计算模型

燃烧室出口总温受高压压气机的出口条件和

燃油-空气换热器燃油侧的出口条件影响，而航空

发动机性能模拟中通常根据燃油低热值计算燃烧

室的油气比（式（12）），燃油低热值为定值，该方

法不能考虑燃油温度变化对燃烧室出口总焓的影

响。因而，需要对燃烧室出口总温计算方法进行

改进。

far4 =
cp4Tt4− cp31Tt31

ηbVLHV−cp4Tt4
（12）

式中 far4 表示燃烧室油气比；ηb 表示燃烧效率；

VLHV 为燃油低热值 LHV的量符号形式。

根据 NIST Supertrapp软件对 RP-3替代组分

模型的计算结果，其化学式简写为 C10H22。参考

文献 [28]中改进燃烧室出口总温的计算方法，在

不考虑化学反应动力学影响的前提下，RP-3在空

气中完全燃烧的化学反应由式（13）表示。

2C10H22+31（O2+3.76N2）→ 20CO2+

22H2O+31（3.76N2）
（13）

由完全燃烧反应前后的摩尔质量守恒，式（13）
改为式（14）。

Mf（C10H22）+Ma（O2+3.76N2）→ 2Mf（CO2）+11Mf（H2O）+（Ma−15.5）（O2）+Ma（3.76N2） （14）

式中 M表示摩尔质量。

 
根据式（14）得到考虑燃油温度变化的能量守

恒关系式，如式（15）所示。

Mf
[
Hf + cp,f（Tt2′ −Tref）

]
+
∑

i={O2 ,N2}

Ma,i
[
Hi+ cpi（Tt3−Tref）

]
=
∑

i=product

Mg,i
[
Hi+ cpi（Tt4−Tref）

]
（15）

式中H表示生成焓；Tref 表示参考温度，取 298.15 K；

product表示式（13）中的反应产物。

qm2′ ,ideal

由于式（15）等式左侧参数条件已知，可以计

算得到燃油温度变化后的燃烧室出口总温 Tt4。
其中，采用 NASA CEA[27] 中的最小吉布斯自由能

方法进行燃烧反应过程计算，同时采用燃烧效率

对绝热条件下完全燃烧所需的燃油流量 进

行修正，如式（16）所示。

qm2′ =
qm2′ ,ideal

ηb
（16）

由文中第 1.2.5节的 VCTF发动机设计点迭代

计算方法，给定燃烧室出口温度，计算得到了改

变初始燃油温度对燃烧室油气比的影响，如图 5
所示。可以看到，298.15 K时，改进方法与燃油低

热值法计算得到燃烧室油气比几乎相同。同时，

随着初始燃油温度增大，改进方法计算得到的燃

 

表 1    涡轮导向器和转子级效率损失系数[24]

Table 1    Turbine stator and rotor stage efficiency

loss factors[24]

冷却方式
对流冷却
相对流量 α

级效率损失

导向器
（rV1/rV2）

转子
（rB1/rB2）

先进对流 1.0 0.1 0.2
对流和气膜 1 0.75 0.12 0.24

对流和气膜 2 0.50 0.15 0.30

对流和气膜 3 0.25 0.18 0.36

全气膜 0 0.35 0.60
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图 5    不同燃烧室出口总温下油气比随燃油温度变化

Fig. 5    Variation of fuel-air ratio vs initial fuel temperature at

different burner exit total temperature
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烧室出口油气比有所降低，这是由于进入燃烧室

的燃油总焓增大所致。由此可见，改进方法能够

较为准确地预测燃油温度变化对燃烧室油气比的

影响规律，可以用于整机模型的计算与分析。

 1.2.5    基于 CCA技术的高马赫数涡轮发动机

设计点迭代计算模型

航空发动机的设计点性能仿真一般直接通过

发动机进气道至喷管流路的气动热力计算获得，

此时发动机的主要设计参数是均为已知参数，例

如涵道比、风扇压比、高压压气机压比、涡轮前

温度等。由于燃油-空气换热器的引入，VCTF发

动机的设计点性能计算过程相比于一般的航空发

动机的设计点性能计算过程发生了以下变化，包

括：设计点计算时，燃油-空气换热器燃油侧的出

口流量、温度等参数和高压压气机的出口参数决

定了燃烧室出口总温，燃烧室出口总温由输入值

变为计算的输出值；为了得到满足涡轮叶片温度

限制条件的冷却空气流量，需要对冷却空气流量

进行迭代。因此，为了使燃烧室出口总温和涡轮

叶片温度满足设计要求，设计点计算时需要对燃

油流量和相对引气量进行迭代计算，即以燃油流

量和相对引气量作为循环迭代变量，以燃烧室出

口总温和涡轮叶片限制温度作为残差变量，构建

平衡方程组求得符合设计需求的收敛解。

qm1′

对于本文研究的基于 CCA技术的 VCTF发

动机，设计点迭代变量包括 、δ3、δ32、δ33 及 δ35，

共 5个。需要满足的 5个残差方程，具体如下：

ETt4

1）  燃烧室出口总温的计算值和目标值的残

差 。

ETV1

2）  高压涡轮导向器叶片温度的计算值和目

标值的残差 。

ETB1

3）  高压涡轮转子叶片温度的计算值和目标

值的残差 。

ETV2

4）  低压涡轮导向器叶片温度的计算值和目

标值的残差 。

ETB2

5）  低压涡轮转子叶片温度的计算值和目标

值的残差 。

10−10

基于 CCA技术的 VCTF发动机的设计点迭

代计算流程如图 6所示，该方法构建的平衡方程

组封闭。该方程组采用 Newton-Raphson方法进

行求解，残差平方和不大于 即认为迭代过程

收敛。本文所建立的设计点迭代计算模型还可以

选取涡轮发动机的所有设计参数（如发动机进口

流量、风扇压比、涡轮前温度）作为迭代参数，所

有输出参数（如涡轮落压比、排气温度、推力）作

为目标变量；同时，可以用于多种构型的涡轮发

动机的设计分析，具有良好的通用性。

此外，不采用 CCA技术的 VCTF发动机仿真

模型的计算精度已经在文献 [19]中得到了验证。

 2    结果与分析

 2.1   基准设计参数

选择飞行高度为 20.9 km，飞行马赫数为 3.0[29]

为 VCTF发动机的设计点，基准设计参数及性能

参数如表 2所示。表中燃油箱中的初始燃油压力

参考文献 [4]以及考虑燃油流路的压降选取，初始

燃油温度在考虑了燃油对飞机或发动机附件的换

热后选取；燃油-空气换热器的空气侧和燃油侧的

总压恢复系数按照蛇形管式换热器的试验结果[30]

选取，同时，换热效率按照 RP-3燃油的最大热稳

定工作温度（假设为 526  K）计算得到，其值在

0.24～0.50[28, 31] 则认为计算结果合理；高压涡轮导

向器、转子及低压涡轮导向器叶片使用镍基单晶

合金的温度限制值[10]，而低压涡轮转子叶片使用

高温合金材料的温度限制值[32]。

进行涡轮叶片的冷却换热计算还需要输入涡
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图 6    基于 CCA技术的 VCTF发动机的设计点迭代计算流程

Fig. 6    Design point iterative calculation procedure of the VCTF

engine with CCA technology
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Mac

轮叶片的几何尺寸参数，基准模型和后续的循环

参数分析计算采用的涡轮叶片设计参数如表 3所

示，不考虑高、低压涡轮进口气动参数变化对涡

轮叶片尺寸的影响。表 3中， 表示冷却空气

进入涡轮叶片的马赫数，根据文献 [25]选取；几

何参数根据 Mattingly等 [33] 提出的平均线（mean-
line）方法计算得到。

此外，本文采用半经验方法[26] 进行涡轮叶片

冷却的一维计算方法的合理性验证。以低压涡轮

为例，由表 2的设计参数计算得到的涡轮叶片冷

却参数与基于半经验方法的计算结果对比如表 4
所示。其中一维方法计算得到的冷却流因子（cool-
ing flow factor）[26]、气膜冷却效率和对流冷却效率

作为半经验方法的输入参数。由表 4可见，涡轮

叶片冷却一维方法与半经验方法计算得到的相对

引气量相当。
  

表 4    半经验方法与一维方法计算结果对比

Table 4    Calculation result comparison between

semi-empirical method and one-dimensional method

方法 计算参数 导向器 转子

一维方法

冷却流因子 0.031 2 0.041 3
对流冷却效率 0.632 0.653

气膜冷却效率 0.313 0.308

相对引气量/% 29.00 1.64

半经验方法 相对引气量/% 29.52 1.69
 
 

 2.2   循环性能计算分析

本文分析了不同技术水平下，CCA技术对

VCTF发动机的循环性能的影响规律。不采用

CCA技术的 VCTF发动机不考虑燃油-空气换热

器对引气的冷却，其设计点迭代变量和目标变量

的数量同样均为 5。选取的 5个涡轮叶片温度限

制的对比方案（C1～C5）如表 5所示，其中 1 530 K
为 陶 瓷 基 复 合 材 料（ceramic  matrix  composites,
CMC）的涡轮叶片温度限制值 [32]。设计点循环参

数研究计算中，仅改变表 5中的各个温度限制值，

其他主要设计参数与表 1中的基准设计参数和

表 3中的涡轮叶片冷却计算输入参数保持一致。

改变涡轮前温度和涡轮叶片温度的限制水平，计

算得到的 VCTF发动机的高压压气机出口相对引

气量、总体性能参数、涡轮和燃油-空气换热器的

性能参数变化规律如图 7～图 11所示。

由图 7可见，随着涡轮材料耐温的水平提高，

 

表 2    基于 CCA技术的 VCTF发动机基准设计参数和总体

性能参数

Table 2    Baseline design and overall performance parameters

of the VCTF engine with CCA technology

基准设计参数 数值

发动机进口空气流量/（kg/s） 41
进气道总压恢复系数 0.80

风扇压比 1.40

风扇涵道比 0.94

高压压气机压比 3.60

高压压气机出口总温/K 992.0

燃油箱出口温度/K 380

燃油箱出口压力/MPa 2.6

燃油-空气换热器
总压恢复系数

空气 0.97
燃油 0.89

燃油-空气换热器进口相对引气量 δ3/% 10.43

燃油-空气换热器燃油侧出口总温/K 526

燃油-空气换热器空气侧出口总温/K 895

燃油-空气换热器换热效率 0.238

燃烧室出口总温 Tt4/K 1 900

燃烧室总压恢复系数 0.95

高压涡轮

导向器相对引气量 δ32/% 57
转子相对引气量 δ33/% 29
导向器叶片限制温度

TV1/K 1 338

转子叶片限制温度 TB1/K 1 338

修正前（后）等熵效率 0.85 （0.842）

低压涡轮

导向器相对引气量 δ34/% 14
转子相对引气量 δ35/% 1.64
导向器叶片限制温度

TV2/K 1 338

转子叶片限制温度 TB2/K 1 230

修正前（后）等熵效率 0.87 （0.867）

净推力 Fn/kN 11.63
比冲 Isp/s 2 177

 

表 3    涡轮叶片冷却计算的输入参数

Table 3    Input parameters for turbine blade

cooling calculation

叶片参数
高压涡轮 低压涡轮

导向器 转子 导向器 转子

Mac 0.3 0.3 0.35 0.3

弦长/m 0.036 0.045 0.058 0.068
叶距/m 0.034 0.028 0.048 0.037
叶高/m 0.036 0.045 0.058 0.068
叶片数 42 51 36 47
α 0.5 0.5 0.5 0.5
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高压压气机出口的相对引气量 δ3 显著下降。不

采用 CCA技术的方案 C5较不采用 CCA技术的

方案C1的高压压气机出口的相对引气量降低 6.1%～

7.8%。采用 CCA技术的方案 C5较不采用 CCA
技术的方案 C1的高压压气机出口的相对引气量

降低 7.6%～9.6%。由于方案 C4和方案 C5的高

压涡轮及低压涡轮导向器均采用了 CMC的温度

限制值，不采用和采用 CCA技术的高压压气机出

口的相对引气量相当。

由图 8可见，随着涡轮材料耐温的水平提高，

VCTF发动机的净推力 Fn 和比冲 Isp 性能均得到

提高。这是由于涡轮叶片的冷却引气量（图 7）显
著降低，且 CCA技术的引入使发动机的性能进一

步提升。不采用 CCA技术的方案 C5比不采用

CCA技术的方案 C1的净推力增大 10.7%～14.8%，

比冲增大 0.47%～1.5%。采用 CCA技术的方案

C5比不采用 CCA技术的方案 C1的发动机净推

力增大 11.5%～16.0%，比冲增大 0.57%～1.70%。

由图 8（a）可见，相比于采用 CCA技术，提高涡轮

材料耐温的水平对净推力的提升更为有效。不采

用 CCA技术时，涡轮材料耐温的水平依次提高

对 VCTF发动机净推力的提升如表 6所示。相同

涡轮材料耐温的水平下，采用 CCA技术较不采

用 CCA技术的 VCTF发动机净推力的提升如表 7
所示。结合表 6和表 7可知，虽然 CCA技术的引

入能够进一步提高发动机净推力，但是涡轮叶片

材料的耐温水平仍是制约发动机性能提升的关键。

图 9中，随着涡轮材料耐温水平的提高，由于

高、低压涡轮导叶的冷却空气流量降低，一方面

使冷却空气流量对高、低压涡轮等熵效率的负面

影响降低（图 9（a）、图 9（b）），另一方面使高、低

涡轮转子的进口总温增大，进而使高、低压涡轮

的落压比降低（图 9（c）、图 9（d））。
由图 10（a）可见，燃油-空气换热器的换热效

率的变化范围为 0.24～0.5。对于 C1和 C2，换热

效率约为 0.238，由于此时燃油-空气换热器中空

气流量较大（图 7），燃油的热容量小于空气的热

 

表 5    循环性能分析选取的不同参数技术水平

Table 5    Selection of different parameters technology levels

for cycle performance analysis

参数
方案编号

C1 C2 C3 C4 C5

Tt4/K 1 900～2 200
TV1/K 1 338 1 530 1 530 1 530 1 530

TB1/K 1 338 1 338 1 530 1 530 1 530

TV2/K 1 338 1 338 1 338 1 530 1 530

TB2/K 1 230 1 230 1 230 1 338 1 530
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图 7    不同涡轮前温度和涡轮叶片温度的限制水平下高压压

气机出口的相对引气量

Fig. 7    Relative bleeding air flow from HPC exit vs turbine inlet

temperature and turbine blade temperature limits
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temperature and turbine blade temperature limits
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容量，由式（1）可知换热效率保持不变。随着涡轮

材料耐温的水平继续提高，燃油-空气换热器中空

气流量降低，燃油的热容量大于空气的热容量，

换热效率受空气流量影响显著。由图 10（b）可见，

随着涡轮材料耐温的水平提高（方案 C3～方案

C5），由于高压压气机出口的相对引气量降低，燃

油-空气换热器空气侧的出口总温降低的幅度增

大，但是随着涡轮前温度提高，其降低的幅度
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图 9    不同涡轮前温度和涡轮叶片温度的限制水平下高、低压涡轮的性能参数变化规律

Fig. 9    Performance parameters of HPT and LPT vs. turbine inlet temperature and turbine blade temperature limits
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Fig. 10    Cycle parameters of fuel-air heat exchanger vs. turbine inlet temperature and turbine blade temperature limits
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减小。

若要进一步降低高压压气机出口的相对引气

量，可以从改进涡轮叶片的热防护方式和提升燃

油的热沉能力两个方面开展研究，如采用先进的

涡轮叶片冷却结构、提高燃油的最大热稳定工作

温度、采用“热油箱（hot tank）”方法或者使用散热

能力更好的燃油或冷却剂。

图 11中涡轮部件的相对引气量已换算为相

对于压气机进口的引气量。由图 11（a）、图 11（b）

可见，随着高压涡轮材料耐温的水平提高，高压
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图 11    不同涡轮前温度和涡轮叶片温度的限制水平下高、低压涡轮的循环参数变化

Fig. 11    Cycle parameters of HPT and LPT vs. turbine inlet temperature and turbine blade temperature limits
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涡轮导向器和转子的相对引气量均明显降低。以

高压涡轮转子为例（图 11（b）），不采用 CCA技术

的方案 C5较不采用 CCA技术的方案 C1的相对

引气量降低 1.9%～2.6%；采用 CCA技术的方案

C5较不采用 CCA技术的方案 C1的相对引气量

降低 2.3%～3.0%。由图 11（c）、图 11（d）可见，高

压涡轮材料耐温的水平（方案 C1～方案 C3）提高

使低压涡轮进口的燃气总温增大，进而使低压涡

轮导向器和转子的相对引气量增加。图 11（e）给
出了低压涡轮转子进口的燃气总温变化。不采

用 CCA技术的方案 C3比不采用 CCA技术的方

案 C1的低压涡轮导向器的相对引气量增大 0.38%～

0.93%；采用 CCA技术的方案 C3比不采用 CCA
技术的方案 C1的低压涡轮导向器的相对引气量

降低 0.11%～0.33%。由此可知，在采用 CCA技

术后，低压涡轮导向器的相对引气量降低，而低

压涡轮转子由于未采用预冷引气，其相对引气量

进一步增大。

如果采用 CCA技术对高压涡轮的引气预冷，

而低压涡轮不采用预冷引气，那么低压涡轮导向

器应当首选热防护性能最好的 CMC，而低压涡轮

转子需要选择镍基单晶合金或 CMC。

 3    结　论

通过对基于 CCA技术的 VCTF发动机开展的

建模和热力循环性能分析，得到的主要结论如下：

1） 不同于常规的航空发动机建模方法，基于

CCA技术的高马赫数涡轮发动机在总体性能计

算时需要考虑燃油的热物性参数变化，改进发动

机的燃烧室和涡轮部件的计算模型，并采用设计

点迭代计算的方式得到满足性能需求的结果。

2） 不采用 CCA技术的方案 C5较不采用 CCA
技术的方案 C1的推力增大 10.7%～14.8%；采用

CCA技术后的方案 C5较不采用 CCA技术的方

案 C1的推力增大 11.5%～16.0%。在相同涡轮材

料耐温的水平下，采用 CCA技术可使推力增大的

范围为 0.5%～1.56%。虽然 CCA技术的应用能

够进一步增大高马赫数涡轮发动机的推力，但是

耐高温涡轮叶片材料的应用仍然是提升高马赫数

涡轮发动机性能的关键。

3）  不采用 CCA技术的方案 C5较不采用

CCA技术的方案 C1的高压压气机出口的相对引

气量降低 6.1%～7.8%；采用 CCA技术的方案 C5
较不采用 CCA技术的方案 C1的高压压气机出口

的相对引气量降低 7.6%～9.6%。而对于采用耐

高温叶片材料的低压涡轮（方案 C1～方案 C3），
高压涡轮材料耐温水平的提高使低压涡轮的相对

引气量增大，在采用 CCA技术后，低压涡轮导向

器的相对引气量减少，但低压涡轮转子由于未采

用预冷引气，其相对引气量进一步增加，耐高温

叶片材料应用于低压涡轮能够明显降低此不利

影响。

后续研究中，还需建立基于几何结构的换热器

计算模型，验证涡轮叶片冷却的一维计算方法，开

展高马赫数发动机在非设计状态的燃油-空气换

热器的换热与流阻特性分析，以及变引气量建模

方法研究，以进一步论证 CCA技术应用的可行性。
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