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氢预冷涡轮发动机研究进展及关键技术
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摘要：高速涡轮发动机及其组合动力装置是高超声速飞行器技术的基础和关键。随着飞行马赫数提高，来流空气总温显著升

高，发动机推力急剧减小。在此背景下，进气预冷成为扩展航空涡轮发动机工作速域的主要方向。液氢同时具备高热值和高热

沉，是燃料换热预冷的理想工质。因此，氢预冷涡轮发动机被视为实现临近空间高超声速飞行的重要技术之一。回顾了国外氢预

冷吸气式发动机的发展历程，分析了各型发动机的主要特点，并根据预冷目的归纳总结了面向氢氧火箭以及面向冲压或涡喷发动

机的 2类氢预冷技术。在此基础上，考虑氢预冷涡轮发动机的工作需求，对其研发中的关键技术进行了梳理。与传统航空发动机

相比，氢预冷涡轮发动机由于采用了新的循环、燃料和结构，给总体、传热、燃烧、材料等方面带来了诸多挑战。其中的关键技术包

括：预冷系统与发动机总体性能的全工况稳态和动态匹配技术；高功重比预冷器的设计、成型和防冰技术；氢燃料动态高精度计量

和燃烧控制技术；涉高压氢部件的氢损伤抑制及预测技术等。
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Abstract： High-speed turbine-based combined cycle propulsion system is the foundation and key of hypersonic vehicle technolo⁃
gies. With the increase of Mach number， the total temperature of the incoming air rises significantly， and the engine thrust decreases 
sharply. Inlet air precooling has become the major direction to expand the speed range of aircraft gas turbines. Liquid hydrogen has both a 
high calorific value and a high heat sink， which makes it an ideal medium as a fuel and cold source. Hence， the hydrogen-fueled 
precooled gas turbine is regarded as a promising technology to realize hypersonic flight in near space. Firstly， the historical development of 
hydrogen-fueled precooled airbreathing engines is reviewed， the main features of each type of engine are analyzed， and two types of 
technologies of hydrogen precooling technologies for hydrogen-oxygen rockets and for ramjet or turbojet engines are summarized according 
to the purpose of precooling. Based on this， the key technologies in developing hydrogen-fueled precooled gas turbines are sorted out 
considering their operation requirements. Compared with conventional jet engines， hydrogen-fueled precooled gas turbines bring in new 
challenges in the areas of system design， heat transfer， combustion， and materials due to the adoption of new cycles， fuel， and structures. The 
key technologies include but are not limited to steady-state and dynamic matching between the precooling system and engine performance； 
design， molding， and anti-icing technologies for high power-to-weight ratio precooler； high-precision dynamic metering of hydrogen fuel； 
hydrogen combustion technology； and hydrogen-related damage inhibition and prediction technologies for high-pressure components.
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0　引言

高速涡轮发动机及其组合动力装置的研发对于

临近空间高超声速飞行器技术的发展起着关键的支

撑作用。随着飞行马赫数的提高，发动机来流空气总

温呈二次曲线趋势提高，导致压气机换算流量和压比

大幅降低，发动机推力急剧减小[1]。为了避免压缩部

件过早进入出口温度限制状态，进气预冷成为了扩展

收稿日期：2023-09-22
作者简介：郭恒杰（1992），男，教授。

引用格式：郭恒杰,贾琳渊,郭帅帆,等 . 氢预冷涡轮发动机研究进展及关键技术[J]. 航空发动机,2024,50（1）:10-19.GUO Hengjie,JIA Linyuan,GUO 
Shuaifan,et al.Development and key technologies of hydrogen-fueled precooled gas turbines[J].Aeroengine,2024,50（1）:10-19.



第 1 期 郭恒杰等：氢预冷涡轮发动机研究进展及关键技术

航空涡轮发动机工作速域的主要方向之一。通过预

冷来流空气，将其温度降低到发动机可工作的正常范

围内，可以改善各部件的工作条件，拓宽发动机的工

作包线，使其具有宽速域内的工作能力。

目前，进气预冷主要包括射流预冷[2-4]、燃料换热

预冷[5-7]以及闭式循环预冷[8-10]3种技术路线。射流预

冷通过向来流空气中喷入水和醇类等液体，利用其蒸

发吸热降低空气温度；燃料换热预冷是指燃料在进入

燃烧室前，先经过位于发动机进口处的预冷器，通过

换热冷却来流空气；闭式循环预冷与燃料换热预冷的

原理类似，区别在于前者在其热力循环中加入了第 3
流体的闭式布雷顿循环，在高温来流和低温燃料之间

交换热量。在 3种技术路线中，射流预冷系统结构最

为简单，但预冷液体消耗量大，且难以实现大量液体

在极短时间内充分蒸发，对涡轮发动机工作速度提升

的作用有限[11]。燃料换热预冷和闭式循环预冷统称

为强预冷技术，其冷却效率相对较高，但换热器造成

的主流压力损失也相应增大。其中，闭式循环预冷方

案中驱动涡轮的流体从氢气变为氦气，可有效避免材

料的氢脆，使其能够支持更高的压气机压比[5]，但中间

循环的加入大幅增加了发动机的结构复杂性。综合

考虑，直接以燃料作为冷却介质的燃料换热预冷技术

被视为扩展涡轮发动机工作包线的理想方案[12]。

液氢同时具备高燃料热值和高物理热沉，既能作

为燃料，又能作为冷却剂，是燃料换热预冷的理想工

质。当前几种典型的燃料换热预冷发动机方案均采

用液氢作为燃料及冷源[13-15]。对于涡轮发动机，氢燃

料还具有起动性能好、消耗燃料少、单位推力/功率大

等诸多优点[16]。但是，氢预冷涡轮发动机的发展仍面

临许多技术挑战，需要在总体设计与匹配、换热系统

设计与制造、氢燃料计量与燃烧控制、材料氢损伤抑

制等诸多领域开展技术攻关。

本文在分析美、英、俄、日等国家氢预冷吸气式发

动机发展历程的基础上，对氢预冷涡轮发动机研发中

需解决的关键技术问题进行了梳理，并介绍了对应的

国内外研究进展，旨在为氢预冷涡轮发动机的发展探

索可行的路径。

1　氢预冷吸气式发动机发展历程

1.1　液化空气循环发动机

1.1.1　美国Marquardt公司的LACE
20 世纪 50 年代，为了解决氢氧火箭比冲较低所

导致的有效载荷比过小的

问 题 ，美 国 Marquardt 公

司[17]在氢氧火箭的基础上

进行了改进，增加了吸气

模态，开发了液化空气循

环 发 动 机（Liquid Air 
Cycle Engine，LACE），其基

本工作原理如图1所示。

LACE发动机具有 2种工作模态。火箭模态下的

氧化剂为自身携带的液氧；吸气模态下的氧化剂为来

流空气：来流空气经液氢冷却后变为液态，经增压后

进入燃烧室燃烧。2种工作模态共用同一个燃烧室。

此种方案的主要优势在于 2点。其一，吸气模态对于

空气的利用减少了自身携带的液氧量；其二，共用燃

烧室减少了起飞质量和空间占用。

LACE发动机的主要缺点在于需携带大量的液氢

用于液化空气。即使是在来流空气温度较低的地面

状态，冷却剂氢与空气的质量比也达燃烧化学当量比

的 6~7倍。随着来流温度的进一步升高，所消耗的冷

却剂氢剂量更大。大量的液氢消耗不仅限制了比冲

性能，使其海平面比冲只能达到 800 s左右[18]，携带的

液氢还占用了飞行器的大量空间。此外，在 LACE的

研发过程中还出现了严重的换热器结冰现象，让研究

人员认识到了抑制结冰的重要性[19]。最终，Marquardt
公司于1968年放弃了LACE发动机的研发[20]。

1.1.2　美国Andrews公司的ACES
自 20 世纪 60 年代到 21 世纪初，有多家机构对

LACE发动机进行了改进研究[21]。其中值得一提的是

美国 Andrews 公司提出的“炼金术士”空气捕集提纯

发动机（Air Collection and Enrichment System，ACES），

其基本工作原理如图2所示[22]。

ACES发动机与 LACE发动机同样采用液氢作为

冷却剂，但增加了空气提纯系统，将液化空气分离为

液氧和液氮。其中液氧同时供应吸气模态和火箭模

态。在吸气模态下，一部分液氧直接进入燃烧室燃

烧，剩余部分则存入液氧罐中，在火箭模态下作为氧

SLH2

FBP

FMP AMP

AC OBP

SLOX

Air Air

AbbreviationFBP fuel boost pumpFMP Fuel main pumpAMP Air main pumpAC Air compressorOBP Ox.boost pump

图1　LACE发动机原理［17］
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化剂使用。

ACES发动机引入空气提纯系统的主要目的是减

轻起飞时携带的液氧质量，其起飞时液氧罐处于空瓶

状态。然而，为了实现空气的液化，其所需的液氢与

空气质量之比高达 0.2[18]，反而需要携带更多液氢来

液化空气。并且由于液氢密度小，液氢罐的体积变得

更大，给飞行器的空间布局设计带来了较大困难[23]。

1.2　空气深冷循环发动机

1.2.1　英国RR公司的RB545
20世纪 80年代，英国宇航公司提出了水平起降、

单级入轨的空天飞机（Horizontal Take-Off and Land⁃
ing，HOTOL），采用RR公司[24]提出的预冷吸气式火箭

发动机方案RB545，其基本工作原理如图3所示。

与 LACE 发动机相似，RB545发动机同样具有吸

气和火箭 2种工作模态，且 2种模态共用燃烧室。在

火箭模态下发动机消耗自身携带的液氧与液氢工作。

在吸气模态下，RB545发动机仅将空气冷却至露点温

度以上，避免了空气的液化。这种冷却方式大幅减少

了冷却剂氢的用量，被称为空气深度预冷，简称空气

深冷。

RB545 发动机在火箭模态下的燃烧室压力约为

15 MPa。由于共用燃烧室，其在吸气模态下的燃烧室

压力同样高达约 10 MPa [25]。只有当压气机具有 150
左右的超高压比时[26]，才能满足吸气模态如此之高的

燃烧室压力。为了达到该压比条件，需要 2/3以上的

高焓高压氢带动压气机涡轮作功。而作功膨胀后的

氢压力过低，无法满足燃烧室的高压条件，只能全部

排放到大气中。由此造成了大量氢气的浪费，严重制

约了发动机比冲性能，仅能达到约1500 s[27]。

1.2.2　俄罗斯中央航空发动机研究院的ATRDC
20 世纪末，俄罗斯中央航空发动机研究院在

RB545发动机的基础上做出了改进[28]，提出了空气深

冷涡轮火箭发动机（Deeply Cooled Air Turbo Rocket，
ATRDC），其基本结构如图 4 所示。该发动机取消了

共用燃烧室结构，其燃烧

室分为内外 2 个管路。其

中，内管以吸气模态运行，

外管以火箭模态运行。

在ATRDC方案中来流同样在预冷器中被深度冷

却，所需的冷却剂氢当量比为 2.0左右。完成冷却任

务后的氢被等量分为 2 股，一股进入燃烧室燃烧，另

一股经加热器进一步吸热后达高焓高压状态，驱动涡

轮工作后直接排出。相比于 RB545 高达 150 左右的

压气机压比，ATDRC发动机由于取消了共用燃烧室，

在吸气模式下燃烧室的工作压力大幅降低，其压气机

压比可降至 20~40。这显著提高了压气机部件的可

实现性，同时所需的高焓高压氢流量大幅减小，使其

比冲性能提升。在压比为 40的工况下，ATRDC 的平

均比冲为 2500 s，预估推重比达到 18~22[29]，其工作速

域为马赫数0~6[30]。

ATRDC 发动机的缺点也较为明显。首先，其预

冷器设计较为笨重，约占除去进气道外发动机全部质

量的一半。其次，一半的氢无法发挥燃料的作用，直

接排入大气，造成了严重的浪费。若将 ATRDC 与冲

压发动机进行集成，将多余的氢引入冲压发动机燃烧

室中，整合后发动机的推力和比冲性能均可得到进一

步提升[31]。不同马赫数下ATRDC与冲压发动机独立

工作与集成工作时的比冲性能如图 5 所示。从图中

可见，整合后的比冲性能可提升至4000 s以上。

图4　ATRDC发动机结构［29］
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图2　ACES发动机原理［22］
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图3　RB545发动机原理［24］
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图5　不同马赫数下ATRDC与冲压发动机独立工作与

集成工作时的比冲性能［31］
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1.2.3　美国MSE技术应用公司的KLIN
21 世纪初，美国 MSE 技术应用公司提出了将液

体火箭发动机和空气深冷涡喷发动机结合而成的预

冷组合循环发动机 KLIN（由俄语“楔”翻译而来），其

基本工作原理如图 6所示[14]。发动机火箭单元全速域

参与工作。随着工况由亚声速进入超声速，火箭发动

机逐渐节流，所贡献的推

力比例逐渐减小；涡喷发

动机在马赫数 0~6 的范围

内稳定工作，节约了低速

阶段火箭发动机所需携带

的氧化剂。而当马赫数达

到 6.0 左右时，工作模态转

换为火箭发动机独立工作。

在 KLIN 方案中，所有液氢全部用来冷却涡喷发

动机的来流空气。由于来流空气状态的不同，冷却后

的空气温度也存在差异。在地面状态下可被冷却到

110 K，而在马赫数 6.0状态下可被冷却到 200~250 K。

得益于进气温度的降低，涡喷发动机可采用更高的压

比，从而提升发动机的循环热效率。经过进气预冷

后，涡喷发动机最高可在马赫数 6.0~6.5 的范围内

工作[32]。

KLIN 发动机整合了当时较为成熟的技术，且整

体结构较为简单，主要技术难点在于预冷器的设计。

其优势在于低速段采用吸气模式获取氧化剂，减轻了

所需携带液氧的质量，比冲约为同型号氢氧火箭发动

机的2~3倍[14]。

1.3　适度预冷循环发动机

1.3.1　日本空间科学研究所等的ATREX
20世纪90年代，日本空间科学研究所（ISAS）与多

家机构联合提出了膨胀循环空气涡轮冲压发动机方案

（Air-Turbo Ramjet with Expander Cycle， ATREX）[13]，

其基本工作原理如图7所示。

ATREX 发动机同样采用液氢作为冷却剂，通过

预冷器对来流空气进行预冷：在地面状态下空气被冷

却至约 175 K，在马赫数 6.0 状态下空气被冷却至约

660 K。由于其预冷程度相较于深度预冷更低，故被

称为适度预冷。充分吸热后的高焓高压氢进入压气

机，驱动涡轮作功，并最终进入燃烧室。由于预冷程

度较低，减少了冷却剂氢的使用量，且所有氢气都被

喷入燃烧室燃烧，大幅提升了氢的利用效率。ATREX

发动机的平均比冲达 3000 s 以上，工作马赫数可

达6.0[26]。

ATREX研发团队围绕预冷器换热片表面结冰问

题开展了大量研究。结冰将导致空气总压损失和换

热效率降低等，严重时甚至会堵塞气流，冰块脱落后

也有可能打伤后方的压气机叶片。试验发现，通过喷

射甲醇可以显著抑制结冰现象。其团队在后续工作

中基本解决了ATREX发动机预冷器的结冰问题[35-37]。

1.3.2　日本宇宙航空研究开发机构的PCTJ
基于 ATREX 研制过程中所积累的总体设计、预

冷器和可调进排气等技术，日本宇宙航空研究开发机

构（JAXA）进一步开展了预冷涡喷发动机（Pre-
Cooled Turbo Jet， PCTJ）的研究，其基本工作原理如图

8所示[37]。2种发动机的主要区别在于液氢的循环方

式。在ATREX发动机中，全部液氢进入空气预冷器，

吸收来流空气的热量之后，在主燃烧室内的加热器中

再次吸热，然后进入涡轮作功。相比之下，PCTJ发动

机只将部分液氢用于预冷来流空气，然后进入加力燃

烧室燃烧，剩余部分液氢则在涡轮后吸热，随后进入

主燃烧室燃烧，并带动涡轮作功。

ATREX 发动机是全膨胀循环发动机，其压气机

和燃料泵的涡轮都由经过吸热的氢气驱动。这种方

式有效地利用了液氢的冷却特性和热交换能力,发动

Air intake
Precooler Tip turbine Heat exchanger

Plug nozzle
Combustion chamberLH2Pump

（a） 叶尖涡轮布局ATREX发动机

Precooler
Fan Heat exchanger

Plug nozzleTurbo pumpAir intake
（b） 后置涡轮布局ATREX发动机

图7　ARTEX发动机原理［36］

Precooler

Supersonic inlet
Starter motor

Advanced composite material cow1(w/o Active cooling)
AfterburnerEvapolator

Variable geometry nozzle

Regenerative coolingCore engine

GHe tank
LH2 tank

图8　PCTJ发动机原理［37］

LowpressureLH2

Incoming air

HighpressureLH2

LH2 LOX

图6　KLIN发动机原理［14］
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机可以具有良好的可重复使用性和相对简单的系统

结构。但为了保持涡轮具有足够的质量流量，发动机

的比冲性能较弱。PCTJ发动机的燃料泵涡轮同样由

吸热后的氢气驱动，但压

气机涡轮由燃气驱动。这

使得 PCTJ 发动机在产生

较高涡轮功率的同时，具

有相对较高的比冲性能。

二者的比冲性能对比如图

9所示。

1.4　小结

以上介绍了几种典型的氢预冷吸气式发动机方

案，其主要参数和特征见表 1。按照技术特点主要可

以分为2大类。

第 1 类氢预冷技术面向氢氧火箭，包括 LACE、

ACES、RB545 等。其主要目的在于通过捕集空气中

的氧气，降低起飞时氧化剂的携带量，以此提高推重

比。这类燃料预冷发动机预冷程度较高，通常对来流

空气进行液化或深度冷却。对于液化空气循环，冷却

剂氢和空气质量之比远大于燃烧过程的化学当量比。

所携带的大量冷却剂氢严重限制了发动机的比冲性

能，其比冲一般为 1000 s左右。对于空气深冷循环，

由于避免了空气相变吸热，冷却所需的液氢流量大幅

减小。但冷却后的空气处于气态，为使其进入高压燃

烧室，需要压气机具有极高的压比。在这种情况下，

带动涡轮膨胀过后的部分液氢压力过低，无法进入燃

烧室，只能直接排出，导致氢燃料的浪费仍然比较

严重。

第 2类氢预冷技术则面向冲压和涡喷发动机，包

括 ATREX、PCTJ 等。其主要目的在于降低来流空气

温度，拓展发动机的飞行包线。这类系统的预冷程度

较低，在地面状态下预冷后的空气温度高达 200 K左

右，大幅减小了冷却所需的液氢流量。此外，由于冲

压/涡轮发动机的燃烧室压力较低，带动涡轮膨胀后

的氢仍可进入燃烧室燃烧，使得氢的利用率大幅提

高。上述因素导致发动机的比冲性能显著提高。

显然，第 2类氢预冷技术更符合以拓工作包线为

目的的高速航空涡轮发动机的工作需求，其发展过程

中遇到的技术难点及解决方法对于中国氢预冷涡轮

发动机的研发具有重要的参考价值。

2　氢预冷涡轮发动机关键技术

与传统航空涡轮发动机相比，氢预冷涡轮发动机

采用了新的循环、燃料和结构，给总体、传热、燃烧、材

料等方面带来了诸多挑战。参考上述氢预冷吸气式

发动机主流方案的发展经验，在氢预冷涡轮发动机的

研发中应当着重注意以下几方面的关键技术。

2.1　总体设计与匹配技术

对于氢预冷涡轮发动机，其总体性能设计的关键

在于全工况范围内预冷系统与发动机总体性能的稳

态和动态匹配。

在稳态匹配方面，预冷器与涡轮发动机在宽速域

内的匹配关系变化显著。具体来说，在低速飞行时来

流温度较低，预冷系统工作在低热输运功率状态，且

发动机折合转速较高，风扇进口马赫数高，预冷器内

的流动呈现高速低温特性；而在高速飞行时来流温度

较高，预冷系统工作在高热输运状态，且涡轮发动机

折合转速较低，风扇进口马赫数较低，预冷器内的流

动处于低速高温状态。因此，需要处理好冷却剂与燃

料流量之间的匹配问题，对燃料流量、进气流量、预冷

装置功率与发动机总体性能等进行耦合迭代分析，在

全工况范围内建立预冷参数与发动机性能参数的稳

态匹配关系。

在动态匹配方面，预冷装置为系统引入了一个新

的自由度，对涡轮发动机原有控制逻辑产生了影响。

例如，预冷装置与发动机总体之间存在质量-能量耦

合振荡，即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，从而影响涡轮发

动机稳定工作[11]。此外，为了满足宽速域工作要求，

氢预冷发动机通常配置有可变进气道等装置，其切换

比
冲

/s

45004000350030002500200015001000500
Ma

0 1 2 3 4 5 6

ATREX 1200 KPCTJ 1200 K

图9　ATREX和PCTJ发动机

比冲对比［38］

表1　氢预冷吸气式发动机主流方案

方案

LACE
ACES
RB545
ATRDC
KLIN

ATREX
PCTJ

年代

1950
1960
1980
1990
2000
1990
2000

国家

美国

美国

英国

前苏联

美国

日本

日本

发动机
类型

氢氧火箭

氢氧火箭

氢氧火箭

吸气+火
箭

涡喷+火
箭

冲压发动

机
涡喷发动

机

预冷程度/K
液化空气

液化空气

>80
98~112

110~250
175~660
288~660

Ma

0~7

0~5
0~6
0~6
0~6
0~6

比冲/s
≤800

≤1500
≤2500

≤3000
≤4800

技术特征

空气冷却至

液态
采用空气分

离器

共用燃烧室

独立燃烧室

独立燃烧室

氢气驱动涡

轮
燃气驱动涡

轮
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过程所引起的流场动态变化也可能引起发动机性能

的强烈震荡。因此，应发展考虑预冷动态效应的氢预

冷涡轮发动机过渡态性能分析技术，以提升发动机的

工作稳定性。

建立预冷发动机总体性能计算模型是开展匹配

设计分析的关键，当前较为可行的思路是在部件级涡

轮发动机模型框架下建立氢预冷涡轮发动机总体性

能计算模型。这需要从以下 3 方面开展工作：（1）建

立预冷器性能快速分析模型并与整机性能计算模型

耦合，以提升计算效率，该模型通常为 0～2维[39]；（2）
基于NASA CEA等计算程序获取氢燃气的物性参数，

从而实现气动热力过程的高精度变比热计算[40]；（3）
获取氢涡轮特性以替换现有的以煤油为工质的通用

涡轮特性，可以基于真实物性参数和相似原理对现有

的燃气涡轮特性进行修正[41]。

目前中国多家高校和科研院所对于氢预冷吸气

式发动机的总体设计与匹配开展了研究，主要集中在

热力循环设计方面。黄晨等[5]基于工质变比热及化学

平衡法建立了 ATREX 发动机热力循环模型，结合改

进的NSGA II算法建立了飞行轨迹上发动机多变量、

多目标优化方法；姚尧等[6]解决了加热器部件冷热两

端的先后计算问题，发展了整机性能计算模型，并提

出了一种液氢预冷吸气式发动机构型；玉选斐等[42]基

于预冷压缩系统框架建立了预冷组合发动机热力循

环总体分析模型，开展了预冷压缩系统性能指标等研

究；陈操斌等[43]基于现有部件技术水平提出了一种适

度预冷发动机方案，并研究了发动机的高度、速度、调

节特性。

2.2　换热器技术

无论采用何种热力循环，预冷器都是强预冷吸气

式发动机的核心部件。为了满足跨速域飞行的需要，

预冷器需具备较强的换热能力、较低的质量、较小的

流动损失，并且必须适应宽广的工作范围。其中涉及

的关键技术包括微尺度流动换热机理[44]、高功重比预

冷器设计技术[45]、微小换热单位成型和焊接工

艺等[46]。

具体来说，预冷器流通面积通常大于发动机迎风

面积。由于高速飞行的阻力对迎风面积极其敏感，因

此在实现高性能预冷的同时，需严格控制预冷器的尺

寸。紧凑式高性能换热器一般通过布置大量的微小

换热单元实现[47]，如毛细管束式换热器、板翅式换热

器等。毛细管束式换热器由数万根薄壁毛细管组成，

可靠的焊接工艺是实现的关键因素之一；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[11]。此外，微小通道内的流

动换热机理相比于常规通道的差异显著。应重点关

注微通道的高表面积/体积比和壁面特征带来的表面

效应，以及气体稀薄效应对换热机理的影响[48]。

换热器防冰是氢预冷吸气式发动机在低空工作

条件下面临的主要挑战。换热器结冰（结霜）会引起

空气总压损失、换热效率降低，严重时导致气流堵塞。

目前抑制结霜的方式主要有 3 种，即疏水表面抑霜、

高速气流剪切除霜和凝缩性物质抑霜[49]。受制于氢

预冷发动机的工况特点，前 2 种方法的适用性较差，

而凝缩性物质抑霜技术在 KLIN、ATREX 等发动机的

开发中得到了实际应用，有效解决了换热器的结冰问

题。常见的凝缩性物质包括烃类、醇类、酯类、醛类、

酮类和醚类。这些物质的加入可以降低主流空气的

凝固点，从而防止结霜。同时，在凝缩性物质结霜为

凝缩液后，将进一步浸透霜层内部，使得霜层密度变

高，厚度增长速度减慢[49]。

2.3　氢计量与燃烧技术

与航空煤油相比，氢所具有的独特理化特性使其

在计量与燃烧的调控方面面临新的技术难点。

在计量方面，氢燃料在发动机低温输运管路中经

历从液态到气态的转变，且氢气的压缩性极强。在管

路沿程中，相变、压力和温度等参数处于动态变化状

态，并表现出明显的迟滞效应。因此，氢的动态高精

度计量和调节是一项极具挑战性的任务[16]。此外，氢

在输运管路中还存在着明显的热效应。例如，氢分子

有正氢和仲氢 2 种同分异构体。不同温度下正仲氢

的平衡组分比例发生变化，由分子磁相互作用产生能

量交换，转化过程中释放出的转化热大于氢的汽化潜

热[50]。常压下氢气在 195 K 以上时的焦耳-汤普森系

数为负，节流膨胀后温度升高；在 195 K 以下时的焦

耳-汤普森系数为正，节流膨胀后温度降低。在发动

机氢输运管路的设计中，应当充分考虑上述正仲氢转

变以及焦耳-汤普森系数的变化所引起的热效应[51]。

氢预冷涡轮发动机在燃烧控制方面也面临严峻

挑战。由于氢具备有极快的火焰传播速度和极宽的

可燃极限范围，因此面临着更高的自燃、回火和燃烧

不稳定风险。在发动机运转过程中，燃烧室一旦熄
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火，需要立刻切断氢燃料的供应。此外，氢的火焰温

度比航空煤油的高约 150 K，对主燃区火焰温度的控

制[52]以及燃烧筒冷却方式的设计[53]对于燃烧室的性

能至关重要。常见的降低火焰温度的方法有增加冷

媒、均布燃料、快速掺混、贫油燃烧等。这些方法均能

够有效降低火焰温度，但也各有其限制和潜在问题。

例如，贫油多点直喷燃烧技术[54]可以保持较低的火焰

温度和回火风险，同时还可以保持较高的掺混效率。

但其对喷口数量和喷口尺寸有着严格要求，同时内部

流道设计也极为复杂。微混燃烧技术[55]利用小管径

的淬灭效应使得抗回火能力显著提升，特别适合于氢

气燃烧。但其产生的射流火焰由于缺少回流区，低负

荷燃烧稳定性较差，并且热声振荡特性也有待进一步

研究。

2.4　氢损伤抑制及预测技术

金属材料的氢损伤是制约氢预冷发动机长期使

用的关键因素[56]，涉高压氢部件的氢损伤抑制是氢预

冷涡轮发动机可靠性设计的基础。氢对金属的破坏

主要表现在氢脆和氢腐蚀 2 方面。氢脆是由于氢原

子通过扩散运动进入金属的晶格空隙之中，并在材料

缺陷位置重新结合形成氢气分子，导致局部应力升

高，并引起材料力学性能降低而开裂或损伤[57]。氢脆

的一种重要形式是氢鼓包，即氢气分子在金属表面附

近的空腔聚集，发生鼓包凸起直至破裂[58]。而氢腐蚀

则是在高温下合金中的组分与氢发生化学反应所导

致金属性能降低，例如含氧铜在氢作用下的碎裂和含

碳钢的脱碳现象。上述破坏方式都会导致金属的机

械性能显著降低。

影响氢损伤的因素主要包括含氢量、温度和合金

成分等[56]。对于氢预冷涡轮发动机，部件可能存在的

氢损伤风险与服役状态密切相关。在室温区间服役

时，涉高压氢部件的主要氢损伤风险来自于氢脆，而

在高温工况服役时，涉高压氢部件（如燃烧室、涡轮

等）更容易发生高温氢腐蚀失效[16]。氢损伤的常见抑

制措施包括：通过调节合金成分和热处理获得耐氢脆

合金、在氢气中加入缓蚀剂或抑制剂、采用合理的加

工和焊接工艺等。上述措施可有效延长涉氢部件的

服役寿命，但无法从根本上抑制氢损伤现象的发生。

因此，如何建立实际服役工况下涉氢重要部件的结构

完整性和服役寿命的评价和预测方法是氢预冷发动

机可靠性研究的重要课题。

3　总结

（1）液氢同时具备高热值和高热沉，既能作为燃

料，又能作为冷却剂，是燃料换热预冷的理想工质。

对于涡轮发动机，氢燃料还具有起动性能好、燃料消

耗少、单位推力/功率大等优点。

（2）当前的氢预冷吸气式发动机技术可分为 2
类。第 1类面向氢氧火箭，目的在于通过捕集空气中

的氧气，降低起飞时氧化剂的携带量，以提高推重比；

第 2类面向冲压或涡喷发动机，目的在于降低来流空

气温度，拓展飞行包线。第 2 类技术中氢的利用率

高、比冲性能好，其发展过程中遇到的技术难点及解

决方法对于氢预冷涡轮发动机的研发具有重要参考

价值。

（3）与传统航空发动机相比，氢预冷涡轮发动机

由于采用了新的循环、燃料和结构，给总体、传热、燃

烧、材料等方面带来了诸多挑战。其中的关键技术包

括：预冷系统与发动机总体性能的全工况稳态和动态

匹配技术；高功重比预冷器的设计、成型和防冰技术；

氢燃料动态高精度计量和燃烧控制技术；涉高压氢部

件的氢损伤抑制及预测技术等。
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