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

环涡扇发动机为例，通过建立燃油的热物性库、电动燃油泵和空气-燃油换热器的计算模型，改进燃烧

室和涡轮的计算模型，发展了可控制涡轮叶片温度的变引气量整机性能计算模型。结果表明，在 Ma3，

20.9km的设计点，采用CCA技术能够将涡轮引气温度降低181K，相对引气量降低22.04%，并使推力和

比冲分别提高 2.03%，0.66%；在 Ma3 的节流状态下，控制涡轮叶片温度的发动机推力随转速降低而减

小得更快，但是使空气-燃油换热器空气侧的温降最高达到 240K，且总压损失明显降低；沿飞行轨迹，

控制涡轮叶片温度的发动机在飞行马赫数大于1.8具有更大的推力，在飞行马赫数小于1.8具有更高的比

冲。空气-燃油换热器在发动机最大热负荷状态的性能设计是影响引气温降和涡轮引气回流裕度的关键。
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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 is taken as an example. This paper es⁃
tablishes the library of fuel thermal physical properties， the simulation model of electric fuel pump and the air-fu⁃
el heat exchanger， and improves the burner and turbine simulation model. The engine performance simulation 
model with variable bleeding air flow that can control the turbine blade temperature was developed. The simula⁃
tion results show that at the design point of Mach 3 and altitude 20km， introducing the CCA technology can re⁃
duce the temperature of turbine cooling air by 181K， reduce the relative bleeding air flow by 22.04%， and in⁃
crease net thrust and specific impulse by 2.03% and 0.66%， respectively. During the throttling state of Mach 3， 
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the thrust of the engine with turbine blade temperature control decreases faster with the decrease of the rotational 
speed， but the temperature drop on the air side of the air-fuel heat exchanger is up to 240K， and the total pres⁃
sure loss is further reduced. Along the flight trajectory， introducing turbine blade temperature control can im⁃
prove the engine thrust when the flight Mach number is greater than 1.8 and improve specific impulse when the 
flight Mach number is smaller than 1.8. The performance design of the air-fuel heat exchanger at the maximum 
heat load of the engine is the key to determining the bleeding air temperature drop and the backflow margin of tur⁃
bine bleeding air.

Key words：High Mach number；Variable cycle turbofan engine；Cooled cooling air；Modeling method；

Blade temperature；Performance simulation

1 引 言

涡轮基组合循环（Turbine-Based Combined-Cy⁃
cle，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需要在高温来流条件下工作

且承受内部高温燃气的持续气动加热［2］，发动机部件

及附件系统的热防护设计要求提高。如何进行包括

高马赫数涡轮发动机在内的 TBCC 发动机的有效热

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］。

为解决上述问题，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，且主要针对超燃冲压发动机。在

1992 年，Bergholz 等［4］针对 Ma4.0~6.0 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。同年，Rued 等［5］在 SÄNGER 计划下开

展了 Ma5.6 的串联式 TBCC 发动机的综合热管理系统

方案设计研究。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，HYPR）计划下，

开展了 Ma5.0 的串联式 TBCC 发动机的二元收-扩喷

管的冷却方案研究［6-7］。研究认为，进气道的引气预

冷能够进一步降低尾喷管热防护的空气流量需求。

在 2003 年，针对 Ma4 一级的变循环涡扇冲压组合发

动机的热管理系统设计，Bartolotta 等［8］认为开展热管

理系统的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。由文献可

知，在高马赫数飞行条件下，采用燃油或者中间冷却

介质经换热器对部件引气的预冷是一种满足发动机

的部件热防护要求的有效方式。其中，采用预冷的

冷却空气进行涡轮叶片冷却的方式称为冷却空气预

冷（Cooled Cooling Air，CCA）技术［9］。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［10］。

目前，国内外针对 TBCC 发动机热管理系统的方

案设计与仿真开展了一定研究，以探究其可行性。

在 2004 年，Snyder 等［11］使用飞行器综合热管理分析

程序（Vehicle Integrated Thermal Management Analysis 
Code，VITMAC）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 。 在 2009 年 前 后 ，Gamble
等［12-13］在 TBCC 发动机的动态仿真程序（High Mach 
Transient Engine Cycle Code，HiTECC）中集成了热管

理/燃油系统的仿真模型，并初步验证了并联式 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。在 2012 年，娄德仓等［14］基于

FlowMaster 软件开发了 TBCC 发动机及其热管理系统

的仿真工具 ThermalM，并以并联式 TBCC 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。在 2019 年，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。此外，在基于 CCA
技术的航空发动机性能仿真方面，国内外研究人员

开展了相应研究。在 1968 年，Stepka［10］对设计点为

Ma3.0 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

能够显著降低涡轮冷却的引气量和涡轮叶片温度，

并能够使涡轮前温度进一步提高至 2200K。在 1999
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年，Bruening 等［9］分析了燃油和风扇外涵空气对涡

轮的引气预冷而引起的变循环发动机总体性能的

变化。在 2021 年，庄来鹤等［16］建立了带外涵换热

器的混排涡扇发动机及其飞 /发一体化的仿真计算

模型，分析了典型飞行任务下 CCA 技术产生的性能

收益。

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，初步开展了热沉利用、热端部

件的热防护方式及热管理系统的仿真建模等技术问

题的研究。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，缺乏发动机总

体性能与热管理系统的耦合影响关系分析。基于

此考虑，本文在高速涡轮基推进系统性能仿真程序

的基础上，以采用 CCA 技术的变循环涡扇发动机为

研究对象，建立燃油的热物性库，燃油泵、电动机、

换热器和涡轮叶片冷却以及燃烧室的部件计算模

型，发展可控制涡轮叶片温度的变引气量整机性能

仿真模型，并分析采用 CCA 技术对发动机性能的

影响。

2 发动机构型和计算方法

2.1 基于CCA技术的变循环涡扇发动机构型

基于 CCA 技术的变循环涡扇（VCTF）发动机的

构型和截面定义如图 1 所示。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（HY⁃
PR90-T）［17］，其主要部件包括进气道（Inlet）、2 级风扇

（Fan）、5 级 高 压 压 气 机（High Pressure Compressor，
HPC）、环形燃烧室（Burner）、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 Injector，RVABI）以及

尾喷管（Nozzle）等。采用 CCA 技术后增加的部件有

燃油泵（Pump）、电动机（Motor）及空气-燃油换热器

（Air-fuel Heat Exchanger，Air-fuel HEX）。在燃油流

路，燃油首先进入由电动机驱动的燃油泵增压，然后

进入空气-燃油换热器对高压压气机出口的引气预

冷，其温度升高，最后进入燃烧室；在冷却空气流路，

经空气-燃油换热器中的燃油预冷后的高压压气机

出口引气分别对高压涡轮的导叶（V1）和动叶（B1）及

低压涡轮的导叶（V2）进行冷却，压气机中间级引气

对低压涡轮动叶（B2）进行冷却。该构型中，电动燃

油泵的引入得益于多电发动机（More Electric Engine，
MEE）技术的发展，其应用能够提高发动机燃油系统

的运行效率，进而降低系统复杂程度及提高飞机推

重比［18］。空气-燃油换热器可以安装在发动机机匣

外侧或者高压压气机和燃烧室之间［19］。如果安装方

式为后者，那么在相同的换热效率设计指标下，空

气-燃油换热器的结构尺寸更加紧凑，且对发动机和

换热器的一体化设计要求也更苛刻。但是后者较前

者能够减小冷却空气在管路中的压力损失，避免引

至高压涡轮导叶的冷却空气因回流裕度不足而引入

空气循环（Air Cycle Machine）［9］。

2.2 基于 CCA技术的变循环涡扇发动机性能计算

模型

在 高 速 涡 轮 基 推 进 系 统 性 能 仿 真 程 序 Hi⁃
Mach［20］的基础上 ，建立了基于 CCA 技术的 VCTF
发动机性能仿真模型，如图 2 所示。图中 δ 表示部

件的冷却空气相对引气量，下标数字与图 1 中的

截面编号对应。“Tank”模型为进入发动机的燃油

提 供 初 始 条 件 ，包 括 ：燃 油 类 型 、流 量 、温 度 及

压力。

Fig. 1　Schematic of variable cycle turbofan engine with CCA technology
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2.2.1 燃油的热物性计算       
根据公开资料，HiMach 中建立了包含多种燃油

的热物性库，包括：RP-3，JP-7，JP-8，JP-10，柴油，液

态甲烷及液氢等。本文仅以 RP-3 为例进行介绍。

仿真计算中通常根据替代组分模型获取燃油的

热物性数据。基于文献［21］中 RP-3 的十组分替代

模型，采用燃油热物性计算程序 NIST Supertrapp［22］计

算得到 RP-3 的热物性参数。

3MPa 下 RP-3 的热物性参数的计算结果与实验

结果［23-24］的对比如图 3 所示。图中 μ，ρ，λ 及 cp分别表

示动力黏度、密度、导热系数及定压比热容；T 表示温

度；下标 f表示燃油。可以看到，NIST Supertrapp 得到

的 RP-3 热物性参数能够较为准确地反映其随温度

的变化规律。

2.2.2 燃油泵仿真方法       
本文选择离心泵作为燃油泵，并采用 Suter 全特

性方法［25］建立离心泵的计算模型。Suter 全特性方法

中，离心泵的工作特性由无量纲的扬程 h̄ 和扭矩 τ̄ 表

示，二者的定义分别为

-h = hP /hP,des

( )qv /q v,des
2 + ( )nP /nP,des

2 （1）

-τ = τP /τP,des

( )qv /q v,des
2 + ( )nP /nP,des

2 （2）

式中 hP，q v，nP 及 τP 分别表示扬程、体积流量、物理转

速及扭矩；下标 des表示设计参数。

非设计点计算时，根据泵的 q v，nP 与图 4 的 Suter
全特性曲线计算得到 hP 和 τP，图 4 中 θ 的表达式为

θ = arctan ( nP /nP,des
q v /q v,des ) （3）

2.2.3 电动机仿真方法       
本文不对驱动电动机的设备（如电池）的功率输

出与输入电动机的功率损失进行模拟，电动机的功

率输出由燃油泵的功率需求决定。

设计点计算时，通过式（4）计算电动机的扭矩缩

放 系 数 Zτ，式 中 τm，des 表 示 设 计 点 电 动 机 的 扭 矩 ；

τm，map ，des 表示图 5 中设计点相对物理转速 n̄ 对应的电

动机扭矩，该值通过给定图 5 中插值辅助变量 βm 得

到，且 βm≤1.0。
Zτ = τm,des

τm,map,des
（4）

非设计点计算时，通过式（5）对图 5 中的电动机

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

Fig. 3　Thermophysical parameters comparison of RP-3 at 

3MPa

Fig. 4　Suter curve of fuel pump
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扭矩特性进行缩放，式中 τ*
m，map 表示缩放后的电动机

扭矩；τm，map 表示缩放前的电动机扭矩。

τ*
m,map = τm,map Zτ （5）

2.2.4 空气-燃油换热器性能仿真方法       
低阻、轻质及高效的空气-燃油换热器的设计技

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。文献［27］提出了一种蛇形管式

的空气-燃油换热器（Serpentine Tube Heat Exchang⁃
er，STHEX）。基于文献［27-28］，本文对 STHEX 的相

关计算参数进行了调整，并采用对数平均温差法建

立 STHEX 的性能计算模型。其计算步骤分为几何参

数计算、传热计算及流阻计算。

2.2.4.1　几何参数计算

STHEX 的结构示意如图 6 所示。STHEX 由换热

管和连接管组成，换热管外（热端）的空气由换热管

内（冷端）的燃油预冷。图中 st和 sl分别表示相邻换热

管的横向间距和纵向间距；Ns表示单排换热管数，本

文取 4；Nb 表示单根换热管的弯头数；Nt 表示横向管

排数；L，H 与 B 分别表示换热器的长度、高度及宽度；

do 表示换热管外径。图中的数字表示对应参数值的

示例。

STHEX 几何参数的主要计算公式如表 1 所示。

表中 Δd 表示换热管壁厚，取 0.2mm；下标 i，o 分别表

示管内、管外。换热器材料选择 Inconel alloy 625［29］。

STHEX 的主要结构设计参数为 do，s l，s t，H，Nt及 Nb。

2.2.4.2　传热计算

STHEX 的换热量 Q hex 为

Q hex = m 3 cp,o(T3 - T32 ) = m 2' cp,i(T3' - T2') = UAhex,o ΔT avg

（6）
式中 m 表示质量流量；T 表示总温；U 表示总传热系

数；ΔT avg 表示对数平均温差。

1
U

= d o
k i d i

+ d o2λ tube
ln ( d o

d i ) + 1
k o

（7）
式中 k 表示对流换热系数；ki，ko分别采用 Geielinski 公

式［31］、Žukauskas公式［31］计算；下标 tube表示换热管。

ΔT avg = favg
( )T3 - T3' - ( )T32 - T2'

ln[ ]( )T3 - T3' / ( )T32 - T2'
（8）

式中 favg
［31］表示对数平均温差的修正系数。

Fig. 6　Schematic of air-fuel STHEX[27-28]

Fig. 5　Torque-speed characteristics of electric motor[26]

Table 1 Equations for the STHEX structural parameters

Parameter
Tube inner diameter di

Number of tube passes Np
Average elbow diameter db
Longitudinal tube rows N l

Length of single tube L s

L

B

Length of the header Lh
Header inner diameter dh，i
Header outer diameter dh，o

Flow area of tube inner Aflow，i
Flow area of tube outer Aflow，o

Heat transfer area of tube inner Ahex，i
Heat transfer area of tube outer Ahex，o

Volume of the STHEX V

Equation
di=do-2Δd

Np=Nb+1
db = s l N s

N l = N s N p

L s = Np[ H - (db + do ) ] +
πdb N b /2

L = (N l - 1) s l + dh，o - 3s l

B = (N t - 1) s t

Lh=B+3s t
dh，i = 4s l - 5Δd

dh，o=dh，i+10Δd

A flow，i = πN t N s d2i /4
A flow，o = H (B - N t do )

Ahex，i = πN t N s d i L s
Ahex，o = πN t N s do L s

V = L × B × H
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favg = ln[ ]( )1 - R / ( )1 - PR

( )1 - R ln{ }1 + [ ]ln ( )1 - PR /R （9）

式中 P = T3' - T2'
T3 - T2'

，R = T3 - T32
T3' - T2'

。

2.2.4.3　流阻计算

管内和管外的总压恢复系数 σp，i，σp，o 分别定

义为

σp,i = 1 - Δp i
p2'

= p3'
p2'

σp,o = 1 - Δp o
p3

= p32
p3

（10）

式中 p 表示总压；Δp 表示总压损失；Δp i 和 Δp o 均采用

文献［27］给出的公式计算。

STHEX 空气侧传热计算所需的动力黏度和导热

系数由 NASA CEA 程序［32］计算得到。

2.2.5 涡轮叶片冷却仿真方法       
涡轮叶片冷却计算的目的是得到涡轮叶片温

度限制要求下的冷却空气流量。涡轮叶片的冷却

方式通常为内部对流冷却和外部气膜冷却，仿真方

法包括半经验方法和一维方法。半经验方法［33］在

换热计算中采用给定的气膜冷却效率 ε film 和对流冷

却效率 ε int，缺乏对涡轮叶片冷却的变工况模拟能

力。为此，本文主要建立涡轮叶片冷却的一维计算

模型，其计算过程包括：涡轮叶片尺寸计算、最大燃

气温度计算、冷却换热计算及涡轮效率修正计算。

2.2.5.1　涡轮叶片尺寸参数计算

涡轮叶片冷却一维计算需要的涡轮叶片尺寸参

数包括弦长 b，叶距 t，叶高 Hbld及叶片数 Nbld。上述参

数由 Mattingly 等［34］提出的平均线（mean-line）方法计

算。该方法可求解图 7 所示的涡轮基元级速度三角

形得到涡轮叶片几何参数。在整机性能仿真模型

中，涡轮叶片几何参数的计算流程如图 8 所示（以高

压涡轮为例），计算中涉及的计算公式可参考文献

［34］。设计点计算中，假设涡轮导叶进口气流角 α 1″=
0°和轴向速度相等（即 v1″ = u2″ = u3″），给定涡轮的导

叶进口马赫数 Ma1″，导叶出口马赫数 Ma2″ 及负载系数

φ̄，而涡轮性能计算所需的压气机功率 QHPC，高压轴物

理转速 nHP 以及涡轮进口条件均在整机性能仿真计算时

输入涡轮部件计算模型。计算中，设计参数范围分别为

φ̄ ∈ (1.4，2.8)，Ma1″ ∈ (0.3，0.55) 及 Ma2″ ∈ (0.9，1.1)。
所选择的设计参数根据计算结果进行调整，若计算

结果中的导叶出口气流角 α 2″ ∈ (50°，80°)和反力度

Ω∈ (0.2，0.5)，则认为计算结果合理。

2.2.5.2　最大燃气总温计算

为考虑燃烧室出口燃气不均匀性的影响，采用

燃烧室型式因子 fcomb（Combustor Pattern Factor）［33］对

燃气温度进行修正，如式（11）所示。

T g, max = T g,rel + fcomb ΔT comb （11）
式中 T g，max 表示修正后的最大燃气总温；T g，rel 表示燃

Fig. 8　Flowchart for turbine blade geometries calculation 

at design point

Fig. 7　Velocity triangles for a turbine stage[34]
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气相对总温，对于涡轮导叶 T g，rel=T g，对于涡轮转子

T g，rel = (0.92 - 1) n̄ + 1；ΔT comb 表示燃烧室温升。本文

计算中高压涡轮导叶和动叶的 fcomb 分别取 0.4，0.2，低
压涡轮导叶和动叶 fcomb 的分别取 0.1，0.05。
2.2.5.3　涡轮叶片冷却换热计算

涡轮叶片冷却换热计算参考文献［35］建立，本

文对部分计算公式进行了调整。涡轮叶片对流冷却

和气膜冷却的计算模型如图 9 所示。模型中将冷气

在涡轮叶片中复杂的冷却通道换热简化为沿燃气流

动（x/弦长）方向的一维流动换热，采用气膜孔当量宽

度 Ds 代替沿 x 方向的气膜孔分布。燃气侧与冷气侧

换热时，流量比例为 γ 的冷气进入宽度为 Dc的对流冷

却通道，流量比例为（1-γ）的冷气在叶片表面形成冷

却气膜。图中下标 c分别冷却空气。

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 qg（x）和 qc（x）由式（12）［35］计算。

q g( )x = k g( )x [ ]T aw( )x - Tbld,w( )x

q c( )x = k c( )x [ ]Tbld,int( )x - T c( )x
（12）

式中 Taw 表示气膜冷却绝热壁面温度；Tbld ，w 表示热障

涂层的表面温度；Tbld ，int 表示叶片主体内部温度。kg
和 kc 采用文献［35］中的公式计算。式（12）中忽略了

叶片壁面厚度，即 Tbld，w = Tbld，int，未考虑叶片主体内部

温度 Tbld，ext 的变化。

在换热量守恒的条件下，考虑到热障涂层和叶

片主体中的导热，将 Tbld ，ext 和 Tbld，int 由式（13）［33］计算。

Tbld,ext = Tbld,w - Bi tbc( )T aw - Tbld,w

Tbld,int = Tbld,ext - Bibld( )T aw - Tbld,w
（13）

式中 Bi tbc 表示热障涂层毕渥数；Bibld 表示叶片材料毕

渥数。计算中，高压涡轮叶片 Bi tbc=0.15，Bibld = 0.5；
低压涡轮叶片 Bi tbc = 0.15，Bibld = 0.35。

Taw由式（14）［36］计算得到。

ε film( x) = T g,max - T aw( )x
T g,max - T c( )x

=
1.9Prg 0.67

1 + 0.329ξ
cp,g
cp,c

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú
ú
úx

ID s ( )μ c
μ g

Re s

-0.25 0.8    （14）

式 中 ξ = 1 + 1.5 × 10-4 Re s
W g μ c
W c μ g

sin αx = 0，αx=0 表 示 气

膜入射角度，本文取 20°；W 表示相对分子质量；I =
ρ cV c
ρ gV g

，表示吹风比；Pr表示普朗特数；Re表示雷诺数。

涡轮叶片冷却换热计算的基本思路如下：

（1）将一维计算模型划分为 Nx个网格，沿燃气流

动方向的网格长度 dx=b/Nx；

（2）由式（14）计算 ε film，得到 Taw（x）；

（3）计算 kg，kc；

（4）根据每个网格下的单位面积传热量相等，即

式（12）和式（13），得到 Tbld，ext（x），Tbld，int（x）及 Tc（x）。

其中 Tbld，ext（b）为涡轮叶片主体的最高温度；

（5）在第（2）~（5）步计算完成后，按照简单掺混

模型计算涡轮叶片冷却后燃气的气动参数。

2.2.5.4　涡轮效率修正计算

文献［37］给出的涡轮效率修正系数如表 2 所示。

表中的导叶和动叶的效率损失修正系数 fV，fB 均表示

1% 的冷却空气流量变化所引起的涡轮级效率损失百

分比。以高压涡轮为例，导叶的效率损失 ηV1，loss，动叶

的效率损失 ηB1，loss 以及修正前后的等熵效率 ηHPT，

ηHPT，re 关系式为

ηV1,loss = fV1
m 32
m 4

ηHPT

 ηB1,loss = fB1
m 33
m 41

ηHPT

ηHPT,re = ηHPT - ηV1,loss - ηB1,loss

（15）

2.2.6 燃烧室仿真方法       
2.2.6.1　燃油喷嘴仿真方法

燃油喷嘴计算模型采用流量数方法［13， 38］建立。

Fig. 9　Schematic of turbine convection cooling and filming 

cooling[35]

Table 2 Turbine stator and rotor stage efficiency loss 

factors[37]

Cooling method
Advanced convection
Convection + film 1
Convection + film 2
Convection + film 3
Full-coverage film

Convection
cooling flow ratio γ

1.0
0.75
0.50
0.25
0.0

Loss in stage efficiency
Stator fV

0.1
0.12
0.15
0.18
0.35

Rotor fB
0.2

0.24
0.30
0.36
0.60
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流量数 NF的定义如式（16）［38］所示。

NF = 3600m 3'
p3' - p41000

（16）

NF 在设计点计算时确定，若燃油喷嘴的出口面

积不变，则在非设计点计算时 NF 不变。若燃油喷嘴

的出口面积可变，则在非设计点计算时可调节燃油

喷嘴开度 Kinj重新计算 NF，并采用燃油泵调节燃油压

力和流量以匹配新的 NF。NF-Kinj的关系示意如图 10
所示［39］。

2.2.6.2　燃烧室出口总温计算

航空发动机总体性能模拟中通常采用燃油低热

值（Lower Heating Value，LHV）计算燃烧室的油气比，

燃油低热值为定值，不能考虑燃油温度变化对燃烧

室出口总焓的影响。因此需要对燃烧室出口总温计

算方法进行改进。

f r4 = cp4T4 - cp31T31
η b LHV - cp4T4

（17）
式中 fr4表示燃烧室油气比；η b 表示燃烧室燃烧效率。

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［40］
中改进燃烧室出口总温的计算方法，在不考虑化学

反应动力学影响下，RP-3 在空气中完全燃烧的化学

反应式为

2C10 H22 + 31(O2 + 3.76N2 ) → 20CO2 + 22H2 O +
31(3.76N2 ) （18）

燃烧室出口总焓为来流空气总焓和燃油总焓之

和，因此完全燃烧反应前后的能量守恒关系可表

示为

M f[ e f + cp,f(T3' - T ref) ] +
∑

i = { O2,N2 }
M a,i[ ]ea,i + cpa,i( )T31 - T ref =

∑
i = { CO2,H2 ON2 }

M g,i[ ]eg,i + cpg,i( )T4 - T ref

（19）

式中 M 表示摩尔质量；e 表示生成焓；Tref表示参考温

度，取 298.15K。

由于式（19）等式左侧参数条件已知，可以计算

得到考虑燃油温度变化后的燃烧室出口总温 T4。采

用 η b 对绝热条件下完全燃烧所需的燃油流量 m 3'，ideal
进行修正，即

m 3' = m 3',ideal
η b

（20）
2.2.7 发动机性能仿真方法      
2.2.7.1 设计点性能仿真方法

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发生了如下变化：燃烧室进口

的空气和燃油条件决定了燃烧室出口总温，燃烧室

出口总温由设计输入值变为计算的输出值；要得到

满足涡轮叶片温度限制的冷却空气引气量，需要对

其进行迭代。本文通过多个引气模型来模拟所有的

引气流路，基于 CCA 技术的 VCTF 发动机的设计点性

能仿真的独立变量和残差变量如表 3 所示。表 3 中 ϕ

表示油气比与当量油气比之比；Tbld，ext=Tbld，lmt，包括高

压涡轮导叶和动叶、低压涡轮导叶和动叶的耐温上

限，共 4 个；δ 包括 δ3，δ32，δ33 及 δ35。表中的独立变量

个数等于残差变量个数，采用 Newton-Raphson 迭代

法进行求解，残差平方和∑
i = 1

5
Ei

2 ≤ 10-10 认为迭代计算

收敛。

2.2.7.2 非设计点稳态性能仿真方法

基于 CCA 技术的 VCTF 发动机非设计点独立变

量与残差变量如表 4 所示。其中压气机模型和分流

器模型封装组成风扇模型，可变面积混合室模型对

RVABI 的气动热力过程进行模拟。非设计点计算同

样 采 用 Newton-Raphson 法 迭 代 15 个 独 立 变 量 ，

∑
i = 1

15
Ei

2 ≤ 10-10 认为迭代计算收敛。

本文研究的基于 CCA 技术的 VCTF 发动机考虑

采用调节引气量的方式以控制涡轮叶片温度［41］。对

于非设计点计算中控制涡轮叶片温度在其限制值的

情况，较低的 T4或较高的 Tbld，ext，即使得涡轮中的冷气

Fig. 10　Flow number vs opening curve of fuel injector[39]

Table 3 Independent and dependent variables for design 

point performance simulation

Components
Burner
Turbine

Tank
Bleeding

Total number

Number
1
2
1
4
6

Independent 
variables

-
-
ϕ

δ

5

Dependent 
constraints

T4
Tbld，ext

-
-
5
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流量与燃气流量之比 ψ=0，仍不能使 Tbld，ext 达到涡轮

叶片温度限制值 Tbld，lmt，这就使得涡轮叶片温度残差

ET 不可能等于 0。同时，当 ψ=0 时，涡轮叶片冷却计

算中的各个温度定义不再具有任何意义。考虑到涡

轮叶片的可靠性和引气的泄漏，本文限制 ψ ≮ 0.01。
因此，对于残差变量 Tbld，ext，构造组合温度残差为

ET = ( Tbld,ext - Tbld,lmt
Tbld,lmt ) × ( ψ - 0.01) （21）

在采用 Newton-Raphson 迭代法求解该问题时，

需要将 δ 的迭代初值取到数值较大的区域，由于 New⁃
ton-Raphson 迭代法属于局部寻优算法，该算法会优

先求出 Tbld，ext=Tbld，lmt 对应的全局最优解，从而避免求

得 ψ=0.01 对应的解。

相似地，考虑到燃烧室喷油压力过低的情况，为

保证燃油的雾化质量，假设燃油喷嘴出口面积可调，

通过调节其开度使 p3' ≮ 0.5MPa。因此燃油喷嘴 NF的

残差 EF 为

EF = ( NF - NF ,K
NF ,K ) × ( p3'500000 - 1) （22）

2.2.8 仿真计算模型验证       
本文主要对空气-燃油换热器、涡轮叶片冷却及

燃烧室的部件模型进行验证。不采用 CCA 技术的

VCTF 发动机的性能仿真模型的计算精度已在文献

［20］中得到了验证，不再赘述。

对于空气-燃油换热器计算模型，本文根据文献

［42］的 STHEX 计算模型和参数，计算了不同工况下

STHEX 的性能，结果如表 5 所示。可以看到，二者计

算结果的最大相对误差为 1.67%。产生计算误差的

主要原因为本文计算中的部分参数与文献［42］中未

公布的部分参数（如 Δd，λ tube）和采用的部分换热计算

公式（如管内 Nusselt数）不同。

同时，进行了 STHEX 管外流阻的计算结果与文

献［27］实验结果的对比，如图 11 所示。可以看到，本

文的管外流阻计算结果略大于实验结果，但二者管

外流阻随空气流量的变化趋势基本一致。

对于涡轮叶片冷却计算模型，采用半经验方

法［33］对一维计算方法验证。以高压涡轮动叶为例，

结合 2.2.5.1 节中的叶片参数选取范围和表 6 的 VCTF
发动机设计参数计算得到的高压涡轮动叶的冷却流

因子 fcool=0.0426，ε film=0.388，ε int=0.600 及 ψ=0.03240，
将 fcool，ε film 及 ε int 输入由半经验方法建立的涡轮叶片

冷却计算模型，得到 ψ=0.03244。可见涡轮叶片冷却

一维计算方法能够用于涡轮叶片冷却空气流量需求

的计算。

对于燃烧室计算模型，由 2.2.7 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

到了燃油温度变化对燃烧室油气比的影响，如图 12
所示。可以看到，在 298.15K，改进方法与燃油低热

值计算得到燃烧室油气比几乎相同。随着初始燃油

温度增大，改进方法计算得到的燃烧室出口油气比

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，燃烧室计算模型在改进后能够合理

地预测燃油温度变化对燃烧室油气比的影响规律。

Table 5 Results comparison of STHEX simulation model

Condition[42]

1
2
4
5

Ref. [42]
T32/K
389.8
362.0
355.0
386.0

T3'/K
344.8
318.7
328.7
332.4

Simulation
T32/K
386.8
365.1
356.1
381.0

T3'/K
342.2
323.2
334.2
328.8

Error /%
T32

-0.77
0.86
0.31

-1.30

T3'
-0.75
1.41
1.67

-1.08

Fig. 11　Air side pressure loss comparison of the STHEX

Table 4 Independent and dependent variables for 

off-design point performance simulation

Components
Inlet

Compressor
Splitter
Burner
Turbine
Mixer
Nozzle
Tank
Motor

Bleeding
Shaft

Total number

Number
1
2
1
1
2
1
1
1
1
4
3

17

Independent 
variables

Corrected flow rate
β

Bypass ratio
-
β

-
-
ϕ

βm
δ

n̄

15

Dependent 
variables

-
Mass flow

-
NF

Mass flow，Tbld，ext
Static pressure

Mass flow
-
-
-

Power
14
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3 计算与分析

3.1 设计点性能计算

选择 Ma3.0，20.9km［43］为 VCTF 发动机的设计点，

并认为是其最大热负荷状态，主要设计参数和性能

参数如表 6 所示。表中燃油箱出口压力参考文献

［10］选取，燃油箱出口温度在考虑了燃油对飞机或

发动机附件的换热后选取，二者在非设计点计算时

保持不变；燃油泵压头参考文献［10］和考虑燃油流

路的压降选取；燃油-空气换热器的空气侧和燃油侧

的总压恢复系数按照 STHEX 的实验结果［27］选取；空

气-燃油换热器燃油侧出口温度 573K 为本文假设的

RP-3 燃油的最大热稳定工作温度；高压涡轮的导叶

和动叶采用陶瓷基复合材料的温度限制值［44］，低压

涡轮的导叶和动叶采用镍基单晶合金的温度限制

值［9］。高、低压涡轮冷却空气相对引气量均以高压压

气机进口空气流量为基准。由表 6 可知，空气-燃油

换热器能够将 1033K 的涡轮冷却引气总温降低至

852K，即实现 181K 的温降。

根据设计点计算得到的空气-燃油换热器进出

口条件和性能参数，对 STHEX 的结构进行优化设计，

设计变量和约束参数分别如表 7，表 8所示。优化目标

为 STHEX 的体积 V 最小，优化算法采用全局优化能力

较好的差分进化算法［45-46］，计算结果如表 9 所示。

最后，本文还计算了不采用 CCA 技术的 VCTF 发

动机的设计点性能，主要设计参数与表 6 中相同，计

Table 6 Design and overall performance parameters of the 

VCTF engine with CCA technology

Parameter
Air mass flow/（kg/s）

Fan pressure ratio
Fan bypass ratio

HPC pressure ratio
HPC exit total temperature/K

Tank exit temperature/K
Tank exit pressure/MPa

Fuel pump flow rate/（kg/s）
Fuel pump head/m

Burner exit total temperature/K
HEX total pressure recovery（air/fuel）
HEX exit total temperature（air/fuel）

Efficiency of air-fuel HEX
HEX bleeding air flow/%

HPT blade temperature limits/K
HPT bleeding air flow of （stator/rotor）/%

LPT blade temperature limits/K
LPT bleeding air flow of （stator/rotor）/%

Net thrust Fn/kN
Specific impulse Isp/s

Value
53.4
1.55
1.49
4.07
1033
390
0.03

0.744
435

2200
0.97/0.89
852/573

0.283
8.56
1530

3.34/2.97
1338

2.25/2.86
16.55
2269

Fig. 12　Variation of fuel-air ratio vs fuel temperature at 

different burner exit total temperature Table 9 Optimization results for the STHEX structural 

parameters

Parameter
do/mm

sl/do
Nb

B/mm
V/m3

st/do
H/mm

Nt
L/mm

Ahex，i/m2

Value
1.94
1.5
5

95.4
6.70×10-4

2.46
99.3
21

70.7
0.310

Table 7 Design variables for STHEX structural 

optimization

Parameter
do/mm

st/do
sl/do

H/mm
Nb
Nt

Lower bound
1.5
1.5
1.5
50
5

10

Upper bound
4.0
3.0
3.0
100
15
30

Table 8 Constraint parameters for STHEX structural 

optimization

Parameter
B/mm
L/mm
T3'/K
σp，o
σp，i

Value
≤100
≤100
573
0.97
0.89



推　进　技　术 2023 年第 44 卷  第 2 期

2207089-11

算结果如表 10 所示。结合表 6 和表 10 可知，引入空

气 -燃油换热器后的高压压气机出口引气量降低

22.04%，推力和比冲分别提高 2.03%，0.66%。

3.2 发动机节流特性计算

为了验证 2.2.7 节 中 提 出 的 基 于 CCA 技 术 的

VCTF 发动机非设计点仿真计算方法的有效性，本文

计算了 Ma=3.0，20.9km 下的 VCTF 发动机节流特性。

非设计点性能计算所需的压气机和涡轮的部件特性

源 于 文 献［20］。 计 算 中 考 虑 控 制 涡 轮 叶 片 温 度

（with Tbld，lmt）与不控制涡轮叶片温度（with/o Tbld，lmt）两

种情况，不调节发动机变几何部件，控制高压压气机

相对物理转速 n̄HP 得到的计算结果如图 13~ 图 15
所示。

图 13 为节流状态下 VCTF 发动机的总体性能变

化规律。可以看到，随着 n̄HP 降低，控制涡轮叶片温度

比不控制涡轮叶片温度的 VCTF 发动机推力和比冲

性能下降速度更快。主要原因是在 Ma=3.0 状态下控

制 n̄HP 不变，控制涡轮叶片温度使涡轮冷却引气量降

低，进而进入燃烧室的空气流量增大，这意味着涡轮

前温度降低，维持 n̄HP 会使涡轮落压比增大，不利于推

力和比冲的性能提升。但是，由图 14 所示的 STHEX
在节流状态下的参数变化规律可以看到，随着 n̄HP 降

低，控制涡轮叶片温度能够降低流经 STHEX 的冷却

空气和燃油流量，进而降低 STHEX 管外（图 14（a））和

管内（图 14（b））的总压损失，提高冷却空气进入涡轮

叶片的回流裕度。

图 14（b）和（c）为降低燃油喷嘴开度前后 STHEX
管内的压力参数变化规律。可以看到，STHEX 管内

的总压恢复系数和总压在减小 Kinj后有所提高。根据

式（16）可知，在燃烧室燃油流量需求不变的情况下，

减小 Kinj会使得燃油泵压比升高，从而提高燃油进入

Fig. 14　Parameters of the STHEX during throttling

Fig. 13　Overall performance of the VCTF engine during 

throttling

Table 10 Cycle parameters of the VCTF engine without 

CCA technology

Parameter
Air-fuel HEX bleeding air flow/%

HPT bleeding air flow of （stator/rotor）/%
LPT bleeding air flow of （stator/rotor）/%

Fn/kN
Isp/s

Value
10.98

4.06/3.55
3.36/2.90

16.22
2254
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STHEX 的压力，并使 STHEX 管内的总压恢复系数提

高。在 n̄HP 降低至 80% 左右，进入燃烧室的燃油压力

达到了式（22）中设定为 0.5MPa 的最小值。同时，由

图 14（d）可以看到，控制涡轮叶片温度能够通过降

低冷却空气引气量进一步降低进入涡轮叶片的冷却

空气温度，在 n̄HP = 93% 时冷却空气温度最大降低

240K。

图 15 为节流状态下高、低压涡轮叶片冷却参数

的变化规律。可以看到，随着 n̄HP 降低，控制涡轮叶片

温度仅在较高的涡轮前温度状态下达到其温度限制

值（图 15（a）），而后涡轮叶片的冷却流量比达到式

（21）设定为 0.01 的最小值（图 15（b））。同时，由于低

压涡轮动叶未采用预冷引气，控制其叶片温度使得

低压涡轮动叶温度随着 n̄HP 降低始终较低压涡轮导叶

温度更高（图 15（a））。

3.3 沿飞行轨迹性能计算

为了解基于 CCA 技术的 VCTF 发动机沿飞行轨

迹的性能变化，本文选择的飞行轨迹如图 16 所示。

为最大限度地提高推力，发动机控制规律为：风扇相

对物理转速 n̄LP≯110%，相对换算转速 n̄LP，cor≯100%，高

压压气机出口总温≯1033K，高压压气机相对物理转

速 ≯110% 及相对换算转速 ≯100%，涡轮前温度 T4≯
2200K，不调节发动机变几何部件。计算中考虑控制

涡轮叶片温度（with Tbld，lmt），不控制涡轮叶片温度

（With/o Tbld，lmt）以及不采用 CCA 技术但控制涡轮叶片

温度（With/o CCA）三种情况，计算结果如图 17~图 20
所示。

图 17 为 VCTF 发动机沿飞行轨迹的总体性能变

化规律。由图 17（a）可以看到，在 Ma>2.8 时，控制涡

轮叶片温度具有最大的推力，在 Ma=2.9 时较不控制

涡轮叶片温度的推力增大 0.9%；在 1.8≤Ma≤2.8 时，不

采用 CCA 技术但控制涡轮叶片温度具有最大的推

力，在 Ma=1.9 时较不控制涡轮叶片温度的推力增大

24.5%；在 Ma=1.8 时，控制涡轮叶片温度的推力达到

最大，较不控制涡轮叶片温度的推力增大 6.9%。在

Ma<1.8 时，不控制涡轮叶片温度具有最大的推力，不

采用 CCA 技术但控制涡轮叶片温度在 Ma=1.3 时较

不控制涡轮叶片温度的推力减小 10.1%，控制涡轮

叶片温度在 Ma=1.0 时较不控制涡轮叶片温度的推

力减小 3.2%。推力在不同情况下的变化解释如下：

在 Ma>1.8 时，高压压气机出口引气量的调节使推力

最大存在最佳值，即高 /低压轴物理转速和涡轮前温

度同时保持最大值，这一规律与 J58 发动机通过旁

路放气使推力达到最大的调节原则类似。由图 18
（a）和（b）所示的 n̄LP 和 T4 在 Ma>1.8 的变化可以看

到，三种情况下的控制规律均是 T4 为最大值，而采

用 CCA 技术但控制涡轮叶片温度的 n̄LP 更高，这时高

压压气机出口引气量更接近最佳值，从而推力更大。

在 Ma=1.8 时，控制涡轮叶片温度的 n̄LP 和 T4 同时达

到最大值，且高压压气机出口引气量更接近其最佳

值，因此推力最大。在 Ma<1.8 时，由于发动机控制

参数变为低压轴转速（图 18（a）），高压压气机出口

引气量更大，T4 更高（图 18（b）），因而不控制涡轮叶

片温度情况下的推力更大。同时，在 Ma≥1.8 时，三

种情况下的比冲相差不大，与推力变化规律类似。

在 Ma<1.8 时，由于三种情况具有相同的低压轴转

速，T4 越低（图 18（b））意味着更多的空气流量进入

燃烧室，进而燃烧室出口油气比越低，因此不采用

CCA 技术但控制涡轮叶片温度的比冲最高，控制涡

Fig. 15　Parameters for HPT and LPT blade cooling during 

throttling

Fig. 16　Flight trajectory for the VCTF engine simulation
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轮叶片温度的比冲次之，不控制涡轮叶片温度的比

冲最低。

图 19 为 STHEX 参数沿飞行轨迹的变化规律。

由图 19（a）可以看到，随着 Ma 降低，控制涡轮叶片温

度通过降低流经 STHEX 的冷却空气流量以进一步降

低 STHEX 管外的总压损失。图 19（b）和（c）给出了增

大 Kinj 前后 STHEX 管内的压力参数变化规律。由于

燃烧室喷油压力和燃油流量之间的二次关系，如果

要降低较低 Ma 下的喷油压力，那么需要增大 Kinj（图

19（c）），而 STHEX 管内总压损失相应地增大（图 19
（b））。由图 19（d）可以看到，在 Ma=3.0 时的 STHEX
管外出口温度最大。在 Ma<1.8 时，控制涡轮叶片温

度较不控制涡轮叶片温度能够进一步降低涡轮叶片

冷却引气的温度。

图 20 为高、低压涡轮叶片冷却参数沿飞行轨迹

的变化规律。由图 20（a）和（b）可以看到，控制涡轮

叶片温度和不采用 CCA 技术但控制涡轮叶片温度在

Fig. 18　Control law of the VCTF engine along the flight 

trajectory

Fig. 17　Overall performance of the VCTF engine along the 

flight trajectory

Fig. 19　Parameters of the STHEX along the flight 

trajectory
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涡轮前温度最高时达到其温度限制值，而后随着 Ma

降低，涡轮叶片的冷却流量比达到最小值（图 20（c）
和（d））。

4 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

（1）引入 CCA 技术的高马赫数涡轮发动机在总

体性能仿真中需要考虑燃油的热物性参数变化，建

立电动燃油泵和空气-燃油换热器计算模型，改进燃

烧室和涡轮部件的计算模型。同时，结合整机性能

共同工作条件，引入控制涡轮叶片温度的变引气量

整机性能仿真模型。

（2）采用 CCA 技术能够将设计状态为飞行马赫

数 3.0，高度 20.9km 的涡轮引气温度降低 181K，相对

引 气 量 降 低 22.04%，并 使 推 力 和 比 冲 分 别 提 高

2.03%，0.66%。

（3）飞行马赫数 3.0，高度 20.9km 下的节流特性

计算表明，本文提出的基于 CCA 技术的高马赫数涡

轮发动机的非设计点仿真方法是有效的。控制涡轮

叶片温度使得推力随转速降低而减小的速度更快，

但空气-燃油换热器空气侧的总压损失明显降低。

（4）沿飞行轨迹计算表明，控制涡轮叶片温度的

发动机在飞行马赫数大于 1.8 具有更大的推力和比

冲，在飞行马赫数小于 1.8 推力减小，比冲提高。空

气-燃油换热器在最大热负荷状态的性能设计是影

响压气机出口引气温降和引气进入涡轮叶片的回流

裕度的关键。

本文主要对采用 CCA 技术的高马赫数涡轮发动

机的主要部件建模方法开展了研究，后续研究将进

一步分析飞行包线内的部件变几何调节对发动机和

空气-燃油换热器性能的影响，并开展采用 CCA 技术

的发动机性能优化研究。

致  谢：感谢国家科技重大专项的资助。
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