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甲烷预冷器性能及与压气机参数匹配研究 *

罗佳茂 1，2，杨顺华 1，2，张建强 1，向周正 1，2，谢松柏 1，2

（1. 中国空气动力研究与发展中心 高超声速冲压发动机技术重点实验室，四川 绵阳 621000；
2. 北京航空航天大学 航空科学与工程学院 国家计算流体力学实验室，北京 100191）

摘 要：以甲烷为冷却剂的预冷型涡轮基组合发动机以其较高的冷却性能和密度比冲等优点，成为

未来宽速域飞行器动力装备问题的重要研究方向。针对该型发动机的核心部件——预冷器，建立理论计

算模型对其综合性能进行了评估，并提出了一种熵函数分析法，对预冷器与压气机工作参数匹配特性开

展理论分析。计算结果表明，所提出的预冷器方案换热有效度在0.5~0.72，功重比达到250kW/kg；甲烷

预冷措施能将涡轮发动机工作速域扩展至Ma=3.1，此状态来流空气最高被冷却 180K。对预冷器和压气

机整体结构，“单位比热的比熵”与冷却剂当量比和压气机压比均成正相关。压气机能在根据材料耐高

温极限设计的预冷器/压气机共同工作线上获得最高压比，但需消耗大量冷却剂，导致发动机比冲和热

循环效率降低；冷却剂当量比始终控制在 1.0左右的工作线能获得较高比冲、压比和热循环效率，同时

消耗的功率和冷却剂均较低；保持较低熵增设计的工作线有较高热循环效率和较低功耗，但压比偏低，

发动机难以提供较高输出功率。
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Abstract：The pre-cooled turbine-based combined engine with methane as coolant has become an impor⁃
tant research field of power equipment for future wide speed range aircraft due to its high cooling performance and
density specific impulse. A theoretical calculation model was established to evaluate the comprehensive perfor⁃
mance of the pre-cooler，which is the core component of the engine，and an entropy function was proposed to the⁃
oretically analyze the matching characteristics of operation parameters between the pre-cooler and compressor.
The calculation results show that the heat transfer efficiency of the pre-cooler is 0.5~0.72，and the power to
weight ratio reaches 250kW/kg. The working velocity range of the turbine engine can be extended to Mach 3.1 us⁃
ing methane pre-cooler，and the incoming air was cooled by 180K at most. For the combined structure of the pre-
cooler and compressor，the specific entropy per unit capacity is positively correlated with coolant equivalence ra⁃
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tion and compressor pressure ratio. The maximum pressure ratio can be obtained from the co-work line of the pre-
cooler and compressor designed according to the temperature limit of the compressor，but a large amount of cool⁃
ant has to be consumed，which results in lower specific impulse and thermal cycle efficiency. The operation line
with the coolant equivalence ratio invariably controlled at about 1.0 can obtain high specific impulse，pressure ra⁃
tio and thermal efficiency，and the power consumption and coolant consumption are low as well. Although the op⁃
eration line designed with low entropy generation brings low power consumption and high thermal efficiency，the
compressor pressure ratio is relatively low，which makes the engine output power very low.

Key words：Methane；Pre-cooler；Compressor；Entropy；Engine

1 引 言

动力系统是宽速域飞行器最重要的部件之一，

以多级火箭为动力的宽速域飞行器难以重复利用，

且有效载荷低，而预冷型发动机以其比冲高、工作速

域宽、推力大等优点成为未来可重复使用飞行器的

理想动力装置之一。

涡轮基预冷型组合发动机在模态转换过程中面

临着推力缺失的问题，需拓展涡轮发动机工作速域

上限。解决该问题的主要途径有两种，一是发展变

循环高速涡轮发动机，如美国 20世纪 50年代研发的

J-58发动机［1-2］。另一种途径为涡轮发动机预冷却技

术，按照传热传质原理可分为工质射流预冷和换热

预冷［3］。

关于工质射流预冷，美国 MSE技术应用公司在

20世纪 80年代末提出了 MIPCC（Mass Injection Pre-
Compressor Cooling）发动机方案［4］。该方案向 F-100
发动机进气道内喷射冷却水，增推作用明显，飞行包

线被拓展至 Ma=3.5［5］。对换热预冷技术，多国先后

开展了大量研究。日本 ATREX（Expander Cycle Air
Turbo Ramjet Engine）发动机在进气道内加装管束式

微小通道换热器，同时向进气道内喷入醇类来避免

管壁结冰［6］。地面试验结果表明：ATREX预冷后空

气最低温度低于 180K，此时发动机推力和比冲相比

于无预冷工况分别提高 1.8倍和 1.25倍［7-8］。俄罗斯

强预冷发动机 ATRDC（Deeply Cooled Air Turbo Rock⁃
et Engine）采用氢燃料作为冷却剂，能将空气冷却至

98~112K，但该型发动机存在预冷器过重和冷却剂过

剩问题［9］。英国在对单级入轨飞行器 SKYLON的研

究中，深入研究了紧凑型强预冷发动机 SABRE（Syn⁃
ergistic Air-Breathing Rocket Engine），该发动机核心

技术在于由预冷器、液氢和液氦回路组成的热交换

系统［10］。预冷器使用材料为铬镍铁合金，管束叉排

分布，管径仅 0.88mm，能在 0.1s内将 1000℃的高温气

体冷却至-150℃［3］。2000年，布里斯托大学的地面试

验验证了该型发动机热交换功率高达 1000MW/m3［11］。

目前 SABRE发动机正步入工程应用阶段。

目前管束式预冷器通常采用液氢作为冷却剂，

以甲烷作为冷却剂的研究还较少。张小平等［12］分析

了液氧/甲烷发动机相较传统发动机的优点：密度比

冲高、变推力特性好、冷却性能好、无毒环保且价格

低廉，非常适用于可重复使用的航天器。与液氢相

比，液态甲烷的密度更高，有利于节省飞行器装载体

积，同时甲烷也没有“氢脆”问题。关于低温甲烷在

管道内的换热性质，王成刚等［13］对超临界压力下低

温甲烷在螺旋管内传热性质进行了数值研究，结果

表明甲烷压力从 6MPa增加到 10MPa过程中管道内

换热系数逐渐减小，在准临界温度附近达到峰值。

杜忠选等［14］对竖直管内超临界甲烷的传热冷却开展

了数值模拟研究，结果表明热通量对超临界甲烷似

气体区的传热系数有正相关影响，而对似液体区传

热系数几乎无影响。张楚薇［15］建立了液氧甲烷发动

机推力室燃烧与再生冷却系统耦合传热的仿真计算

模型，验证了室压和混合比越大，甲烷燃烧效率越

高，冷却剂温升及压降越大。2017年，中国的蓝剑空

间科技公司自主研发的 10t级液氧/甲烷火箭发动机

燃气发生器成功进行了地面验证试验［16］，迈出了民

企研发并应用液氧/甲烷发动机的关键一步。

综上所述，已公开的研究工作主要集中在甲烷

换热机理的探索和甲烷发动机的应用上，对预冷器

的设计和性能计算的研究还较少。预冷器作为预冷

型发动机的关键部件，是预冷型发动机研制的技术

瓶颈所在，其性能很大程度上决定了发动机整体性

能，因此对预冷器的研究相当重要。另外，预冷器作

为压气机上游重要部件，对压气机性能的影响及两

部件参数匹配问题也缺乏深入研究。考虑到甲烷预

冷技术有冷却性能高、积碳少、清洁、廉价、可重复性

好和维护方便等诸多优点，在未来预冷型发动机中

存在广阔的应用前景，有十分重要的研究意义。本

文首先提出了一种采用甲烷为冷却剂的预冷器方
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案，并对该预冷器性能进行零维数值计算，获取预冷

器冷却特性，然后提出了一种新的熵函数分析法，对

预冷器和压气机参数匹配问题开展理论分析，设计

冷却剂当量比与压气机压比的共同工作线。

2 物理模型与数值方法

2.1 预冷发动机与预冷器

本文设计的预冷器使用对象为涡轮发动机，预

冷器安装于涡轮发动机进气道内，预冷涡轮发动机

基本结构如图 1所示，采用液态甲烷为冷却剂。无预

冷状态发动机主燃烧室和加力燃烧室燃料均采用航

空煤油，预冷器工作后主燃烧室仍采用航空煤油，加

力燃烧室使用冷却剂甲烷作为燃料。在计算预冷器

对空气和冷却剂压损特性时，从起飞状态开始计算，

而对预冷发动机，飞行速度大于 Ma=1.0后开始进行

预冷措施，冷却剂流量保持在 3倍当量比以下。

该型发动机与工质射流预冷发动机相比主要特

点有：（1）工质射流预冷发动机冷却装置简单，只需

在进气道内加装喷水装置，而换热预冷发动机需在

进气道内安装预冷器及其附件，因此结构更复杂，工

艺要求更高。（2）换热预冷发动机的冷却剂可兼做燃

料，节省了发动机负荷，而射流预冷需携带大量冷却

水，导致发动机比冲降低。（3）随着管束式微通道预

冷器制造工艺的进步和预冷器结构的优化，换热有

效度能达到 80%以上，且空气温降幅度高于工质射

流预冷，因此换热预冷有更高的预冷强度，能将涡轮

发动机工作包线扩展至更高马赫数。

预冷器基本结构为圆环形，管束呈周向叉排分

布，高温空气沿径向方向由外至内流通，冷却剂在冷

却细管内沿周向从内径流向外径，以保证高温气体

与低温冷却剂充分换热，基本结构如图 2和图 3所

示。冷却细管材质采用 GH4169，600K时导热率 λ =
21.5W/ (m·K )。二级管共 20排，均匀分布于周向上，

每根二级管上径向安装 5排冷却细管，沿轴向分布

400列，冷却细管外径 1mm，壁厚 0.1mm。预冷器外

径 0.98m，内径 0.686m。

2.2 数值计算方法

数值计算过程主要有两部分，第一部分利用工

程计算方法对所提出的预冷器方案冷却特性开展数

值计算，获取预冷器的热交换性能。第二部分采用

新提出的熵函数分析法对预冷器和压气机性能参数

匹配进行理论分析。

采用无量纲参数对冷却细管两侧对流换热性能

进行零维评估。流动换热基本关联式参考 Ramesh
等［17］关于热交换器设计的著作《Fundamentals of Heat
Exchanger Design》和宣益民等［18］关于紧凑型热交换

器的译著《紧凑式热交换器》。

对冷却管道外侧（高温侧），采用换热系数与努

塞尔数关系式求壁面换热系数

h1 = Nu1·λ 1d o
（1）

Nu1 = C·Re1 0.5·Pr1
1
3 （2）

C = 0.61 × ( XA
d o
) 0.091·( XR

d o
) 0.053·(1 - 2e(-1.09XR /do ) )-1（3）

Re1 = ρ1·u1·d oμ1
（4）

Pr1 = cp1·μ1λ 1
（5）

式中 h1 为管道外侧换热系数；本文管外流动雷

诺数 Re1 大于 1000，因此采用 Khan经验关联式计算

管外努塞尔数 Nu1，该式适用于混合绕流和湍流工

况；λ 1为高温空气导热系数；d o为管道外径；C为一与

管道排列方式相关的参量，反映横向截距与流向截

Fig. 1 Basline of heat exchange pre-cooling turbine engine

Fig. 2 Schematic of the pre-cooler

Fig. 3 Distribution of the pre-cooler tubes
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距对流动换热的影响；XA为冷却管轴向管距；XR为冷

却管径向管距；Pr1为管道外侧流体普朗特数；ρ1为空

气密度；u1为空气流动特征速度，取管道中最大流速，

即管道径向最窄处流速值；μ1为空气动力粘性系数；

cp1为空气定压比热。

与管外流动类似，对管道内（低温侧）换热系数

计算

h2 = Nu2·λ 2d i
（6）

Nu2 = 0.023·Re2 0.8·Prn2 （7）
Re2 = ρ2·u2·d iμ1

（8）

Pr2 = cp2·μ2λ 2
（9）

式中各参数意义与前述公式类似，下标 1表示管

道外侧，即空气参数，下标 2表示管道内侧，即低温冷

却剂参数。 d i 为管道内径；由于本文管内 Re2 大于

10000，采用 Dittus-Boelter流动换热关联式估算管内

努塞尔数 Nu2，该式适用于湍流流动，加热流体时，n=
0.4，冷却流体时，n=0.3。

获取管道内外侧换热系数后，结合管壁导热系

数，可知单位管长热阻和换热速率

Q = L
R
·ΔT log - mean （10）

R = 1
π·h1·d o +

1
π·h2·d i +

d o·In ( d od i )
2λ 3 （11）

ΔT log - mean = (T a_1 - T c_2 ) - (T a_2 - T c_1 )
In ( (T a_1 - T c_2 ) / (T a_2 - T c_1 ) ) （12）

式中 Q为总换热速率；R为单位管长热阻；L为冷

却管总长；ΔT log - mean为对数平均温差，其中 T a_1为热流

预冷器入口温度，T c_1为冷流入口参数；T a_2为热流预

冷器出口温度，T c_2为冷流出口温度。

冷却管外空气总压损失，采用《紧凑式热交换

器》中提出的流动压降计算公式［18］，该式适用于芯部

换热的管壳式热交换器，主要考虑流道出入口效应、

芯部摩擦和速度变化引起的压力损失，如下

σ a = 1 - Δpp a_1 = 1 -
G 2·va_1
2·g c·p a_1 [ (K c + 1 - φ

2 ) +

2·( va_2
va_1

- 1) + f· A·va_m
A1·va_1 - (1 - φ

2 - K e )· va_2va_1 ]
（13）

式中 σ a为空气绕流预冷器总压恢复系数；G为空

气最小截面处流率；g c为牛顿第二定律的比例系数，

对于国际单位 g c=1；va_1 为预冷器入口空气流速；va_2

为预冷器出口空气流速；p a_1为来流空气总压；K c为入

口损失系数；φ为自由流面积与迎风面积比；f为芯体

摩擦系数；A为空气流道平均横截面积；va_m为空气平

均流速；A1为预冷器入口空气流道平均横截面积；K e
为叉排分布管束出口压力损失系数。右侧括号中第

一项为入口效应引起的压力损失，第二项为流动速

率变化引起的压力损失，第三项为预冷器芯部摩擦

引起的压力损失，最后一项代表出口效应引起的压

力损失。

利用动量方程计算冷却剂在管内压力变化

( p c_1 - p c_2 )·A c_1 - F f = ṁ c·Δvc （14）
F f = π8 ·f2·u22·ρ2·LS·d i （15）

f2 = 8·( ( 8Re2 )
12 + (K 1 + K 2 )-1.5 )

1
12 （16）

K 1 = (-2.457·In ( 7Re2 )
0.9 )16 （17）

K 2 = ( 37530Re2
) 16 （18）

式中 p c_1和 p c_2分别为冷却细管入口和出口冷却

剂压力，据此可计算总压恢复系数；F f为单根管摩擦

阻力；ṁ c 为单根管冷却剂质量流；Δvc 为冷却剂流经

细管的速度变化；A c_1为单根细管横截面积；f2为摩擦

系数；u2为冷却剂流动特征速度；ρ2为冷却剂平均密

度；LS为单根冷却管长；Re2为冷却剂流动雷诺数；K 1
和 K 2为与雷诺数相关的参量。

对预冷器整体性能的评估采用换热有效度和功

重比

ηHE = φ·γ·c̄ p_c·(T c_2 - T c_1 )c̄ p_min·(T a_2 - T c_1 ) （19）

PM = φ·γ·ṁ a·c̄ p_c·(T c_2 - T c_1 )
M

（20）
式中 ηHE 为预冷器换热有效度；φ为冷却剂相对

来流空气质量流的当量比；γ为冷却剂在空气中燃烧

的化学恰当比；cp_c为冷却剂平均比热；c̄ p_min为冷却剂

平均比热与空气平均比热中的较小值；PM 为预冷器

功重比；ṁ a为空气质量流；M为预冷器总重。

为检验预冷对涡轮发动机推力和比冲性能的影

响，参考文献［19］发动机性能计算方法对预冷涡轮

发动机性能进行了初步评估。

第二部分，提出了利用熵函数——单位比热的

比熵，对预冷器和压气机的性能参数选取进行一体

化设计。预冷措施的主要作用之一是降低来流空气

温度，提升压气机压比，从而改善发动机性能。而不
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同飞行工况下预冷器冷却剂量的选取和压气机压比

的选取是预冷器与压气机协同工作的关键，利用熵

函数对热交换过程和压缩过程的能量损失及循环效

率进行评估，并以此为依据设计冷却剂当量比和压

气机压比。将预冷器与压气机视作整体部件，考虑

表 1中参数。

表中 σ c 为冷却剂流经预冷器的总压恢复系数；

η c 为压气机绝热效率；π c 为压气机升压比；T a_3 压气

机出口空气总温。

为简化计算，在变比热过程中利用平均比热代

替比热，计算空气单位比热的比熵。

Smc = S
ṁ a·c̄ p_a = In (

T a_2
T a_1

·τ c ) - k a
k a - 1 ·In (σ a·π c ) +

cpm·( In ( T c_2T c_1
) - k c

k c - 1 ·In (σ c ) )
（21）

τ c = T a_3T a_2
= (1 + (π (ka - 1 ka )

c - 1) /η c ) （22）

cpm = φ·γ· c̄ p_cc̄ p_a （23）
式中 Smc为空气单位比热的比熵定义式；c̄ p_a为空

气平均比热；k a为空气比热比；k c为冷却剂比热比；τ c
为空气在压气机出口与入口的总温之比；cpm 为冷却

剂与空气的比热流之比。式（23）中右侧第一项意义

为空气在预冷器和压气机内的温度变化带来的熵

增，第二项为空气在预冷器和压气机中由于压力变

化带来的熵增，第三项为预冷器内冷却剂温度和压

力变化带来的熵增。预冷器与压气机整体结构热力

循环参数分布如图 4所示。

3 结果与分析

3.1 算例验证

为检验上述紧凑型管束式换热器预冷特性数值

计算模型的准确性和可靠性，引用日本ATREX发动机

两型换热器地面试验数据进行算例验证［7］，ATREX发

动机换热器流/固/热原理与本文换热器方案一致，管束

排列方式和密度相似［20］，试验和验证算例中冷却剂均

为氢。表 2给出了两型换热器与换热性能相关的主要

参数。其中 q为冷却剂与来流空气质量流比。

图 5给出了数值模型计算结果与试验结果的对

比，红色点和线为数值计算结果，蓝色点和线为试验

结果，空心点为 I型预冷器结果，实心点为 II型预冷

器结果，方形点为冷却剂温升值，圆形点为空气温降

值，直线为相应的一次拟合曲线。按照不同冷却剂

质量流比的多个状态点空气温降平均值比较，两种

型号的空气温降计算值与试验结果相对误差最高

5.24%，冷却剂温升计算值与试验结果相对误差最高

7.11%，满足计算精度需求。

3.2 预冷器性能

预冷器空气来流条件根据图 6中飞行轨迹（蓝

线）确定，Ma=2.0以后等动压飞行。该飞行轨迹下对

应的空气流量如图 6中红线所示，在跨声速段小幅下

降并回升，Ma=2.0附近达到最大值后缓慢减小。考

虑到组合发动机燃烧所需冷却剂量最高约为 2.0倍
当量比，选取冷却剂当量比 φ（相对于涡轮通道来流

空气量）分别为 1.0，2.0和 3.0，对预冷器的冷却特性

进行计算，每个工况液态甲烷的入口温度均为 115K，
入口压力均为 4.0MPa，之后根据预冷效果计算预冷

后涡轮发动机的性能变化。

如图 7所示，显示了空气在预冷器出口的总温变

化，Ma=1.0状态开始预冷。可以明显地看出来流空

Table 1 Parameters of the pre-cooler and compressor

Components
Pre-cooler
Compressor

Air
Coolant

Parameters
σ a，σ c，ηHE
η c，π c

pa_1，ṁ a，T a_1，T a_2，T a_3
φ，pc_1，T c_1，T c_2

Fig. 4 Parameter distribution of the pre-cooler and

compressor

Table 2 Pre-cooler characteristics of ATREX

Parameters
Tube outer diameter/mm
Tube wall thickness/mm

Tube length/mm
Heat transfer area/m2

q

Air inlet temperature/K
Hydrogen inlet temperature/K
Air inlet pressure/MPa

Hydrogen inlet pressure/MPa

Type I
3.0
0.15
820
51.9
0.0324~0.0462
279~293
30~35

0.1009~0.1033
2.07~4.13

Type II
5.0
0.3
820
40.8
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气温度越高，被冷却幅度也越大，当增加相同甲烷质

量流时，空气温降增幅收窄。在压气机对来流空气

最高总温约束为 455K条件下，如线段 AB所示，若无

预冷措施，该发动机最高可飞行至Ma=2.2，而进行预

冷措施后，冷却剂当量比 φ=3.0时，最高可将涡轮发

动机飞行马赫数扩展至 Ma=3.1，即图中 B点，此时空

气被冷却 180K。
随着高温空气与低温甲烷热交换作用的进行，

冷却管道中的甲烷温度逐渐升高，甲烷质量流越小

温升幅度越高，即甲烷吸热效果越好。如图 8所

示，当来流条件为 Ma=4.0，φ=1.0时甲烷有最高出口

温度 875.5K，Ma=3.1，φ=3.0时甲烷出口总温 T c_2 为

511.3K。

图 9展示了不同来流工况空气和甲烷流经预冷器

后的总压恢复系数。换热管内甲烷质量流的变化对

管外空气场的总压恢复系数影响较小，总体上看空气

总压恢复系数在 0.9以上。而冷却剂的总压损失较空

气更高，总压恢复系数在 0.80～0.95，且当量比越大压

损越大，原因为当量比的提升会增加冷却剂的流速。

Ma=1.0附近来流空气质量流有所降低，因此冷却剂质

量流降低，流速降低，总压恢复系数略微上涨。

换热有效度反映了高温介质与低温介质的热交

换程度，由图 10可以看出冷却剂当量比越高换热有

效度越低，本文设计的预冷器方案换热有效度 ηHE在

0.5~0.72，说明热交换性能还有进一步提升的空间。

功重比 PM 也是预冷器总体性能的重要指标，对

Fig. 5 Results comparison of numerical model with tests

Fig. 6 Flight trajectory and the variation of incoming air

mass flow

Fig. 7 Pre-cooling effect of pre-cooler for air

Fig. 8 Variation of total temperature of methane at tube

exit

Fig. 9 Total pressure recovery coefficient of air and

mathane in pre-cooler
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发动机的推重比有较大影响。从图 11可看出，当量

比越高，功重比越大，Ma=2.0以下功重比随马赫数增

加而逐渐增大，而 Ma=2.0后预冷器热交换功率保持

平稳，功重比变化不明显，约 250kW/kg。

3.3 预冷器与压气机参数匹配设计

预冷措施降低了压气机入口温度，使压气机能

有更高压比和更高的飞行马赫数，但过量的冷却剂

会导致发动机比冲的降低，如图 12所示，在计算涡轮

发动机比冲性能过程中，计入比冲计算的甲烷消耗

量为预冷器消耗的甲烷量。当冷却剂当量比 φ=1.0
时，涡轮发动机的比冲性能得到提升，最高可提升约

4.32%。而当 φ大于 1.0后，由于预冷所消耗甲烷已超

过涡轮发动机燃烧所需量，故涡轮发动机比冲性能

骤降。在冷却剂量的使用上，应根据飞行需求进行

适当选取，才能既拓展飞行速度又有良好的比冲性

能，那么不同飞行工况下如何选取冷却剂当量比和

压气机压比成了预冷器与压气机匹配工作的关键。

结合熵函数设计冷却剂当量比与压气机压比匹

配工作线的过程中，需尽量选取较低熵函数值区域，

力求以尽可能低的冷却剂消耗和功率消耗获得较高

压比和热循环效率。利用熵函数来进行评估设计的

优点在于该方法省去了传统方法需在预冷器的热交

换效率、预冷器对空气和冷却剂压损、压气机压比和

绝热效率、冷却剂当量比等多个参数中折中选取的

繁琐过程，而是直接用一个熵函数代替以上参数对

预冷器/压气机整体性能的影响，简化了预冷器与压

气机性能参数匹配选取的设计流程。

根据熵增的含义［21］，本文引入的单位比热的比

熵反映了预冷器与压气机一体结构在热势差效应和

功热转换过程的能量耗散总和，熵函数值升高说明

空气和冷却介质在流经预冷器和压气机后非目的耗

散增加，能量品位下降，功耗增加，热循环效率降低。

由图 13可以看出，空气单位比热的比熵在 Ma=0

Fig. 11 Variation of power to weight ration of pre-cooler

Fig. 12 Specific impulse of pre-cooled turbine engine

Fig. 13 Specific entropy per unit capacity as function of

coolant equivalence ratio and pressure ratio

Fig. 10 Variation of heat exchange efficiency of pre-cooler
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工况和 Ma=3.0工况下与冷却剂当量比 φ和压气机压

比 π c均成正相关，原因为当压比一定时，冷却剂量的

增加会提高换热器热交换功率，同时冷却剂流速的

增加也会增加摩擦损失，因此冷却剂当量比的增加

会增加熵产；当冷却剂当量比一定时，增加压比，会

增强功热转换过程的能量耗散效应，导致熵产增加，

但可以看到当压比增加上 10以上后，熵函数随压比

增加而增加的趋势变得平缓。

图 14给出了从 Ma=0至 Ma=3.0飞行状态不同冷

却剂当量比 φ和压气机出口总温 T a_3条件下熵函数值

的变化规律，其中压气机出口总温极限为 900K。可

以看出，等 T a_3条件下熵函数值随冷却剂当量比的升

高而增大，说明热循环效率会降低，原因为更高的冷

却剂当量比会增大空气被冷却幅度，而压气机又需

将空气压缩至某特定温度，会消耗更多功率，因此热

循环效率降低。等当量比条件下熵函数也会随着

T a_3 的升高而增加。若按照压气机出口最高温度来

设计压比，则 φ变化与 T a_3变化如图 14中工作线 1所
示，Ma=2.0以后压气机出口温度达到最大值并保持

至 Ma=3.0，冷却剂当量比也从 1.0倍上升至少 3.0倍，

该工作线在Ma=2.0以后不仅会消耗大量冷却剂导致

比冲降低，熵函数值也会大幅上升，说明压气机会消

耗较高功率，热循环效率较低。

图 15给出了压气机压比 π c在不同熵函数值条件

下随冷却剂当量比的变化规律，可以看出沿等熵函

数线 π c 随 φ的增加逐渐减小，原因为较强的预冷作

用下预冷器熵增升高，只有降低压气机压比才能维

持总熵增不变。

图 14中工作线 1对应到图 15上可观察到压气机

压比变化，起飞状态压气机压比 24，Ma=1.0状态压比

达到压气机最大值 30，但 T a_3 并未达到最大，Ma=2.0
状态 T a_3 达到最大，此时压比为 24.1，相比最大压比

Fig. 14 Entropy relation between coolant equivalent ratio and air temperature at compressor exit in different flight velocity
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有所降低，而到最高飞行速度后压比降至 14.2，该工

作线是压比最高和冷却剂消耗量及压气机功率消耗

最高的工作线，也是热循环效率最低的工作线。

为充分利用冷却剂，并保持发动机有较高比冲，

需将冷却剂最高当量比控制在 1.0左右，于是设计工

作线 2，如图 15所示，该工作线上Ma=2.0状态冷却剂

当量比 φ=0.7，Ma=3.0状态 φ=1.08，保证了发动机不

会有大量冷却剂被浪费，具有较高比冲，同时工作线

2在Ma=2.0以后 π c达到了 T a_3极限范围内最高值，与

工作线 1相比熵函数值也更低，说明预冷器与压气机

整体结构在保持较好的冷却效果和压气效果性能下

有较低的功率消耗和较高的热循环效率，是比较理

想的工作线。

若以最小熵函数为目标设计压气机压比与冷却

剂当量比，则 π c与 φ变化趋势如工作线 3所示，该工

作线上 φ始终低于 0.5，而为了飞行至Ma=3.0，压气机

只能在低压比条件下运行，Ma=2.0以上最高压比不

超过 11.9。该工作线优点在于预冷器与压气机整体

结构有较高热循环效率，对功率消耗要求较低，但较

低的压比使发动机无法提供较高的输出功率。

4 结 论

通过对预冷器性能和预冷器与压气机参数匹配

的研究，得到以下结论：

（1）建立了叉排分布管束式微小通道预冷器性

能计算模型，能快速获取预冷器热交换特性和介质

压力损失情况。

（2）采用甲烷为冷却剂的预冷器对来流高温空

气有良好的预冷作用，3倍当量比的冷却剂能将涡轮

发动机工作速域扩展至 Ma=3.1，该状态空气温降

180K。
（3）提出了一种新的应用于预冷器与压气机参

数匹配研究的熵函数分析法——单位比热的比熵，

以一种高效简洁的理论方法来设计预冷器与压气机

性能参数匹配工作线。

（4）单位比热的比熵反映了非目的能量耗散情

Fig. 15 Designed operation lines of coolant equivalent ratio and compressor pressure ratio on entropy map
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况，与冷却剂当量比和压气机压比均成正相关。按

照压气机温度极限设计的当量比与压比工作线熵增

最高，热循环效率最低，对冷却剂消耗量最大，但能

获得最高压比；以保持较高比冲性能设计的当量比

与压比工作线在兼具良好预冷效果和压气效果下有

较低的功率消耗和较高的热循环效率，是较理想的

工作线；以最小熵增设计的工作线尽管对冷却剂的

消耗量最少，热循环效率也最高，但压比也最低，不

利于发动机输出功率的提升。
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