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强预冷涡轮发动机关键技术分析
温泉，苗辉，周琨
中国航空发动机研究院，北京  101304

摘 要：以强预冷技术扩展现有成熟涡轮发动机的飞行速度范围，从而实现与超燃冲压发动机的“接力”，是高超声速飞机动

力的一种典型方案。强预冷涡轮发动机的研制，需要系统性地攻克一大批关键技术。根据国内外研究现状，本文梳理了强

预冷涡轮发动机的技术难点，对相关关键技术进行了分析和归纳，如有适应宽工况范围的高效紧凑预冷器设计和加工工艺、

预冷系统与涡轮发动机全工况匹配技术、强预冷发动机与进排气系统协同设计等，为国内组织开展相关研究和工程研制提

供参考。
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具备水平起降、重复使用、高超声速长时间巡航能力的

飞机是未来航空航天飞行器发展的重要方向[1-2]。高超声

速飞机在军事上可实现远程快速打击、空中优势、快速低成

本进入太空等能力，将是未来重要的军事战略威慑力量之

一；在民用上可实现高超声速民航飞机和作为母机支撑廉

价入轨，有巨大的经济价值。因此高超声速飞机逐渐成为

航空航天领域的研究热点。

动力系统是高超声速飞机的核心。由于速度范围宽，

涡轮发动机、冲压发动机、火箭发动机等单一动力形式难以

满足全周期动力需求，因此出现了多种形式的组合动力。

其中，一种典型方案为低速的涡轮通道与高速的超燃冲压

发动机相结合，形成双通道结构的涡轮基组合循环动力

（TBCC）。国内外学者的大量研究工作表明，超燃冲压发动

机能够独立、高效率工作的下限马赫数为 4.0 左右[3]，因此，

在此类组合动力中，需要低速通道覆盖 Ma 0~Ma 4 范围，并

且高、低速通道的模态转换点为 Ma 4.0 左右。

低速涡轮通道的实现形式主要有两种：一是新研制高

速涡轮基，并结合一体化的亚燃冲压发动机，其主要问题是

技术难度大、研制周期长；二是以常规成熟涡轮发动机型号

为基础，采用预冷扩包线技术大幅提升其飞行速度极限，其

研制成本和技术风险较低，更具有工程可实现性。

预冷扩包线技术包括射流预冷和强预冷两种。射流

预冷技术是通过向主流中喷入水等流体，通过蒸发吸热降

低主流温度[4-5]。系统结构简单，但预冷液体消耗量大，实

际可用工作时间短，同时较难实现大量液体在极短时间内

的充分蒸发。因此该技术对涡轮发动机速度提升作用

有限。

强预冷技术是采用换热器降低主流温度。优点是冷

却介质与主流空气不掺混，不影响主流物性；缺点是整个

预冷系统比射流预冷复杂。按冷却介质不同，可将强预冷

扩包线技术分为两类：一是采用冷源直接冷却主流空气，

冷源通常是高热沉煤油、液氢等吸热型燃料，如日本

ATREX 发动机预冷器[6]，已完成多型预冷器结构的地面验

证，但从 2010 年以后就少有报道。二是采用中间介质冷

却主流空气，如超临界氦（如英国 REL 公司的 SABRE 发动

机预冷器[7-8]，如图 1 所示）、超临界二氧化碳、液态金属等。

英国 REL 公司于 2019 年完成了全尺寸预冷器在 Ma 5 热

状态下的部件验证。国内对强预冷技术也进行了大量的

跟踪介绍和研究工作，取得了许多进展[9-13]。其中，北航邹

正平团队[11-13]针对与英国 REL 公司相近的毛细管式换热

器 开 展 了 较 为 系 统 性 的 强 预 冷 技 术 与 新 型 热 力 循 环

研究。

英国国防部于 2022 年 7 月公布了将原本用于新型热力

循环的 SABRE 发动机预冷器，转而与罗尔斯-罗伊斯（RR）

公司的常规涡轮发动机结合形成高超声速动力方案，用于

高超声速飞机验证机，使英国成为继美国之后第二个官方

收稿日期： 2022-11-14；  退修日期： 2023-03-05；  录用日期： 2023-04-08

引用格式： Wen Quan，Miao Hui，Zhou Kun.Key technology analysis of precooled turbine engine［J］.Aeronautical Science & Technology，

2023，34（05）：1-6.温泉，苗辉，周琨 .强预冷涡轮发动机关键技术分析［J］.航空科学技术，2023，34（05）：1-6.



航空科学技术 May 25 2023 Vol. 34 No.05

公开宣布军用高超声速飞机研发计划的国家。

中国航空发动机研究院强预冷团队提出采用液态金属

为换热工质的强预冷方案，并开展了液态金属热物性、流动

和换热规律等适应性研究，于 2020 年 10 月完成液态金属预

冷器部件原理验证（见图 2），实现了兆瓦级的热量传输；

2022 年 8 月完成强预冷换热系统与某型航空发动机串装试

车原理验证（见图 3），预冷空气流量达 10kg/s，充分验证了

液态金属强预冷系统对常规发动机工作包线的扩展能力。

本文针对一种典型 TBCC 的低速涡轮通道方案——强

预冷涡轮发动机，系统梳理了技术难点，对关键技术进行分

析和归纳，为国内组织开展相关研究和工程研制提供参考。

具体涉及强预冷系统与热管理系统、强预冷发动机及飞机

三个方面。

1 强预冷系统与热管理系统
强预冷系统的技术难点有三个方面：（1）强预冷换热器

必须实现减重和瘦身，其迎风面积不宜过大，否则将降低发

动机单位迎风面积推力，不利于高超声速飞行；（2）强预冷

换热器必须适应宽广的工作范围（马赫数变化范围较大），

保持较强的换热能力和较低的流动损失；（3）高可靠性、长

寿命的换热器微小换热单元加工工艺，也是强预冷换热器

的难点之一。

热管理系统的技术难点是，必须具备大规模热量迁移

能力，且由于飞行状态、发动机状态变化范围较宽，热管理

系统需要在全工况范围内稳定运行，能够对热量进行精细

化控制和调节。为此，需要进行一系列的关键技术研究。

（1）适应宽工况范围的高效紧凑预冷器设计技术

预冷器需要的流通面积一般明显大于发动机迎风面

积，由于高速飞行阻力对迎风面积极其敏感，因此在实现高

性能预冷的同时，需要严格控制预冷器的尺寸，通过两个方

面的技术实现：一是紧凑式高性能预冷器方案设计技术，通

过设计技术的提升，在保持高性能、均匀出流参数的情况

下，尽量控制预冷器的尺寸；二是发展紧凑式预冷器在进气

道中的布局形式，通过合理流通布局设计，在不增大迎风面

积的前提下，保持预冷器足够的流通面积，从而保证预冷器

的性能。

发动机的工作特性决定了低速飞行适合小温降、大流

通的预冷器方案，而高速飞行适合大温降、小流通的预冷器

方案。为了解决这个问题，可以从两个方面发展相关技术：

一是适应宽工况的预冷器设计技术和多目标优化技术，在

全工况范围内进行折中设计；二是可调预冷器技术，通过对

关键结构、布局等进行调节，以适应不同的要求，如采用两

组预冷器进行并联/串联转换调节等。

（2）微小换热单位加工工艺技术

紧凑式高性能换热器一般都要通过布置大量的微小换

热单位结构实现，如毛细管束式换热器、板翅式换热器等。

而要在高速飞行的航空发动机中进行应用，需在高交变压

力、高温度梯度等恶劣的工作环境中，满足结构的可靠性、

长寿命等要求。毛细管束式换热器由数万根薄壁毛细管组

图 3　液态金属强预冷涡轮发动机串装试车

Fig.3　Photo of the liquid metal precooled turbine engine test

图 2　液态金属预冷器原理验证

Fig.2　Photo of the liquid-metal precooler test

图 1　SABRE 发动机预冷器示意图

Fig.1　Precooler of SABRE
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成，可靠的焊接工艺是实现的关键因素之一，其焊接试验件

如图 4 所示；而板翅式换热器则需要解决高温环境下的芯

体热膨胀和大温度梯度引起的热应力等问题，其焊接试验

件如图 5 所示。

（3）热管理系统的大规模热量迁移技术与调节技术

适合强预冷发动机的热管理系统必须具备大规模热量

迁移能力，系统中各元件可能工作在最大能力边界；同时由

于飞行状态、发动机状态变化范围较宽，热管理系统需要在

全工况范围内稳定运行，需要根据飞行参数、发动机参数的

变化，对热管理系统进行实时控制调节，可以利用人工智

能、机器学习的方式等方法实现。

2 强预冷发动机
对于强预冷发动机，在总体性能、总体结构、燃烧、附

件、控制、试验等方面都提出了有别于常规涡轮发动机的

新的技术要求或技术难点：在总体性能方面，全工况范围

内预冷系统与发动机总体性能的稳态匹配（非设计点参数

匹配、预冷畸变的影响等）和动态匹配（能量与质量耦合振

动）是技术难点；在结构方面，预冷器本身重量外加极端工

况下较大的气动力，对于预冷器的安装支撑提出挑战，同

时，也可能造成动力系统重心偏移较大，带来整体的安装

吊挂难题；在燃烧方面，宽工况范围内冷却剂和燃料不平

衡时，应当如何进行供应，才能满足二者的需求，同时，如

果采用两种燃料，或者引气补燃等手段，就会对加力燃烧

室的设计提出挑战；在附件方面，高速飞行时，发动机物理

转速下降，轴功提取减弱，而冷却剂需求量增大、需要更大

的附件驱动功率，这个矛盾也是高速飞行时需要解决的问

题；在控制方面，预冷系统存在一个新的自由度——“预冷

强度”，对原有的控制逻辑产生了影响，存在控制逻辑冲

突；在整机试验方面，高空、高速飞行工况如何模拟，同时

工况在调节时，有可能超出发动机的安全包线，造成发动

机本体的危险性，需要重点关注和解决。为此，需要进行

一系列的关键技术研究。

（1）预冷系统与涡轮发动机全工况匹配技术

在宽广的速域内，换热器与涡轮发动机匹配关系不

同。需要完善理论分析体系：低速飞行时，来流温度较低，

发动机折合转速较高，风扇进口马赫数较大，预冷器内是

高速、低温流动，预冷系统工作在低热输运功率状态；而高

速飞行时，来流温度较高，涡轮发动机折合转速较低，风扇

进口马赫数较小，预冷器内是低速、高温流动，预冷系统工

作在高热输运状态。因此，需要建立合理预冷系统模型，

并与涡轮发动机性能模型进行耦合迭代分析，从而在全工

况范围内建立预冷系统的调节参数与涡轮发动机参数进

行关联，发展预冷系统调节规律。

（2）强预冷发动机稳定性分析技术

预冷器出口的温度、压力不均匀性对下游涡轮发动机

而言是进气畸变，同时预冷系统与涡轮发动机总体之间的

“质量—能量耦合振荡”（温降通过换算转速来影响空气流

量，而空气流量通过换热器特性来影响温降），对涡轮发动

机稳定工作也存在影响。因此，应当发展考虑预冷影响因

素的涡轮发动机性能分析技术，建立相应的分析模型，摸

清关键参数的影响规律，并发展稳定性改进技术，以降低

或消除预冷对涡轮发动机稳定性的影响。

（3）强预冷发动机总体结构匹配与优化技术

预冷系统本身重量较大，可能与涡轮发动机重量达到

一个量级；预冷器在发动机主流中也会受到较大的气动

图 4　毛细管束式换热器焊接试验件[13]

Fig.4　A test sample of welded micro-size tube[13]

图 5　液态金属板翅式换热器试验件

Fig.5　A test sample of liquid metal precooler
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力，某些极端情况下，与发动机推力达到一个量级；而如果

预冷器采用斜式布局，也会产生垂直发动机轴线的气动力

分力。因此，需要对预冷系统的布局和支撑问题进行系统

设计，满足极端工况的受力需求，保证系统的安全性、可靠

性。另外，预冷器的重量较大，使得整个动力系统的重心靠

前，将会对动力系统在飞行器上的安装或吊挂产生较大的

影响，此时，一种可能的思路是通过预冷系统其他组件的合

理布局设计，将系统重心向后调整到合理的位置，并配合安

装吊挂位置的合理调整，保证预冷发动机重心合理，在飞行

器上安装可靠。

（4）吸热型燃料差额供给技术

预冷发动机的冷源通常是高热沉煤油或液氢等吸热型

燃料。在预冷发动机全工况工作时，很难保证预冷所需燃

料和燃烧所需燃料之间时时相等，因此需要通过预冷系统

和发动机燃油系统的协同设计，实现二者的“差额”供应，从

而保证预冷系统和涡轮机在全工况范围内正常工作。

（5）多功能多燃料燃烧室技术

在预冷发动机中，预冷系统可能并非在全速域开启，此

时可以发展双燃料燃烧室技术，以进一步降低吸热型燃料

的消耗。通过燃烧室的改进设计，实现普通航空煤油和吸

热型燃料之间的平滑切换，甚至同时工作。此外，在超高速

飞行时，涡轮机节流严重时，可能旁路引气补充燃烧需求，

保证推力，因此加力燃烧室的设计，还需要兼容旁路直连燃

烧的功能，需要发展相应的流动组织和燃烧技术。

（6）宽工况功率提取技术

涡轮发动机通常采用的轴功直接提取附件驱动功率。

而强预冷涡轮发动机的工作范围更宽，在高速飞行时涡轮

发动机物理转速下降，引起的提取功率减小。可发展复合

式附件驱动方式，以空气涡轮泵技术、燃气涡轮泵技术等驱

动方式和功率提取方式，与涡轮发动机轴功提取有机结合。

同时，功率提取与发动机热力循环的关联形式将发生变化，

如何对其进行全速域的控制调节，也是需要攻克的技术。

（7）预冷发动机一体化控制技术

“预冷强度”对原有的控制逻辑产生了影响，具体而言

是预冷所需燃料和燃烧所需燃料如何匹配，需要从更高层

面对控制系统进行综合设计。既要发挥出预冷发动机的性

能优势，又要简化驾驶员的操作。

（8）预冷发动机试验技术

对预冷发动机的试验，必须包含高空高速飞行工况。

目前，仅有高空台能够满足试验需求，但试验成本高、难度

大。因此，需要发展预冷发动机的工况模拟技术，如对核心

机试验台进行改造，并配合相应的相似或近似准则，在一定

范围内实现工况模拟，满足试验要求。另外，在进行试验工

况调节时，需要始终保证涡轮发动机处于安全的工作包线

范围内。然而，由于受预冷系统的影响，在试验调节过程中

存在超出涡轮发动机工作包线的可能，易造成试验事故，因

此需要发展试验工况的控制和调节技术。

3 飞机
与常规发动机相比，预冷发动机与进排气的匹配设计

也会遇到不同的问题。例如，预冷系统开启或关闭造成流

量、反压波动，对进气道抗反压能力提出新的要求；预冷开

启后，预冷发动机流通能力超过常规发动机，进气道的流量

系数较大，影响进气道的起动规律及旁路放气控制规律；预

冷发动机与冲压发动机之间的模态转换特性也不同，对共

用进气道的分流调节设计也将提出不同的要求。此外，预

冷发动机与常规涡轮发动机的速度、高度特性有很大的不

同，按照常规发动机特性变化规律设计的飞行轨迹和飞机

方案，可能无法发挥预冷发动机的性能优势。因此，需要根

据预冷发动机独有的特性规律，进行全飞行任务范围内的

轨迹优化与飞机方案设计，以发挥动力系统的最佳性能。

为此，需要进行一系列的关键技术研究。

（1）与进排气系统协同设计

预冷系统通常并不是常开状态，而是根据飞行工况进

行开—闭转换。预冷开—闭转换时，将带来流量、压力波

动，进气道需要较大的抗反压能力；而高速飞行时，进气道

流量增大，要求具有较大的流量系数，对进气道和尾喷管的

设计提出了新的要求。

预冷发动机的模态转换特点与常规发动机不同，为了

充分发挥预冷系统的调节能力，更加平滑地进行模态转换，

往往设计成区间模态转换，即在较宽速域范围内预冷发动

机与冲压发动机协同工作，此时要求组合进气道和尾喷管

的设计应适应协同式模态转换的特点。

（2）与飞机方案融合设计技术

飞行过程选择对动力需求的影响极大。分析预冷发动

机独有的特性规律，掌握预冷发动机与常规涡轮发动机的

速度、高度特性的区别，对完整飞行任务的航段布置进行优

化，以及对在每个航段内的飞参、发参进行优化，获取完整

飞行任务内全局最优飞行轨迹和飞参、发参控制规律，从而

充分发挥预冷发动机的最佳性能，提升飞行器执行任务的

能力。

在进行飞机方案设计时，由于预冷发动机与常规发动
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机的性能特点差异较大，而一些性能的充分发挥需要飞机

设计方案相匹配，应针对预冷动力特点进行改进优化；同

时，预冷系统的空间布局、冷却剂的存储方式，以及前文所

述预冷器产生的显著气动力等问题，也需要在飞机方案设

计中统筹考虑解决。该部分工作需要飞机设计单位与发动

机设计单位的深度协同、反复迭代。

4 结束语
强预冷技术的优势之一是对涡轮发动机的适配范围

广，可以显著扩展现有成熟型号的速度边界，因此能够在我

国目前涡轮发动机技术水平基础上快速形成高超声速动

力。然而，强预冷发动机各部件、子系统之间具有强关联特

性，在方案论证和预研阶段就要加强系统思维，从飞机顶层

设计出发进行系统设计，兼顾总体及各部件、子系统综合

性能。

另外，高超声速飞机与发动机的发展，会面临多方面的

技术挑战，超出现有设计经验和技术储备，既需要政府、军

方的高度重视和大量持续投入，也需要工程研制单位和高

校/科研院所高效协同攻关。工程研制单位可以梳理亟须

的关键技术并分解出基础研究条目，为协同技术攻关明确

研究对象和边界条件，促进基础性科研与工程研制紧密配

合，加速实现相关产品研制的进程。
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Key Technology Analysis of Precooled Turbine Engine

Wen　Quan， Miao　Hui， Zhou　Kun

Aero Engine Academy of China， Beijing 101304， China

Abstract: It is a typical program for hypersonic aircraft power that the flight speed range of the mature turbine engine 

is extended by strong precooled technology so as to fulfill the 'relay' with the supercombustion ramjet engine. The 

precooled turbine engine development needs to tackle lots of key technologies. Based on the current research in both 

China and abroad, this paper sorts out the technical difficulties of the precooled turbine engine, and analyze and 

summarize the relevant key technologies, such as high efficient compact precooler design and machining technology 

for wide working condition, the full working condition matching technology of precooled system and turbine engine as 

well as the coordinate design of strong precooled engine and intake and exhaust system, so as to provide references 

for relevant R & D.

Key Words: strong precool; turbine engine; high Mach; combined power; aircraft
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