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ABSTRACT: Combined cycle is currently an important 
technology for natural gas power generation. Further 
improving efficiency is the demand for the development of 
combined cycle. By using the quasi-1D turbine cooling model 
and the concise estimation model of thermodynamic 
performance for bottom cycle, on the basis of the key 
parameters which represent the “cooling-material” technology 
(H-class), the present work performed the influence of 
parameter variation of gas turbine on cooling air and efficiency 
of combined cycle. The effects of main parameters such as 
component efficiency, the “cooling-material” technology, 
combustor exit temperature and pressure ratio on the 
performance of the system were obtained. The results show 
that, under H-class “cooling-material” technology level, the 
performance improvement of combined cycle brought by 
increasing the combustor exit temperature and pressure ratio is 
small. Even when combustor exit temperature is 2000℃, the 
optimal efficiency of combined cycle is only 2 percentage 
points higher than that of 9HA.02 gas turbine combined cycle. 
To further increase the efficiency of combined cycle, it is 
necessary to comprehensively improve the component 
efficiency and “cooling-material” technology level. Results 
may provide references to improve the efficiency of combined 
cycle. 
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摘要：联合循环是目前天然气发电的重要技术，进一步提高

效率是联合循环发展的需求。该文采用燃气轮机准一维透平

冷却模型和底循环简明计算模型，以 H 级燃气轮机技术参

数为基准，研究参数变化对燃气轮机及其联合循环透平冷却

空气、效率的影响特性，得到燃气轮机部件效率、透平冷却

及材料技术水平、燃烧室出口温度及循环压比等关键参数的

影响。结果表明，在 H 级燃气轮机的部件技术水平下，仅

靠提高温度和压比对联合循环性能提升较小，即使燃烧室出

口温度提升至 2000℃，在其最佳压比下，联合循环效率也

只能比 9HA.02 燃气轮机联合循环效率提高约 2 个百分点，

联合循环效率的进一步提高需全面提升部件效率和透平“冷

却–材料”技术水平，研究结果可为进一步提高燃气轮机联

合循环效率提供参考。 

关键词：燃气轮机；联合循环；热力性能；最佳压比 

0  引言 

燃气–蒸汽联合循环发电具有启停快、排放低、

效率高的特点[1-2]，是当前天然气发电的主要技术。

目前，GE 公司的 HA 级燃气轮机联合循环效率已

达到 64%[3]，进一步提高燃气轮机联合循环的效率，

降低排放仍然是热力循环研究的重要内容。随着透

平前温的增长，透平冷却对燃气轮机联合循环性能

的影响尤为重要[4-5]。在过去的几十年里，燃气透平

前温的增长速度远大于金属的耐热温度增加速   
度[6]，因此，为保证燃气轮机长时间在高温环境下

安全运行，对叶片材料的耐热性和冷却技术水平提

出了更高的要求。目前，透平冷却已发展到采用复

杂的冷却方式，如采用热障涂层技术、选用气膜冷
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却方式等。许多学者基于不同冷却技术的模型对燃

气轮机及联合循环性能进行了研究。MISHRA 等[7]

比较了前人的气膜冷却相关的叶片冷却模型，提出

一种考虑燃气向叶片进行辐射换热的模型用于估

算冷却空气比例，分析了压比和透平前温对冷却空

气比例和燃气轮机比功的影响。刘尚明[8]等建立了

一种考虑气膜冷却和热障涂层的修正解析模型，可

算得出叶片的冷却空气量需求和温度分布情况，并

对燃气轮机进行性能分析。LI 等[9]基于准一维连续

膨胀冷却模型，研究了燃烧室出口温度、压比和冷

却方式对联合循环热力性能的影响。结果表明，在

保持冷却技术不变前提下，联合循环的效率并不总

是随着燃烧室出口温度增加而增加，每个燃烧室出

口温度存在着最佳压比使得循环效率达到最高。

CHAND 等[10]对比对叶片采用开式气膜冷却的联合

循环机组与无冷却的联合循环机组，研究了燃烧室

进口温度和压比对燃气轮机㶲效率和冷却流量的

影响。KOTOWICZ 等[11]比较了采用开式空气冷却

(包括对流冷却和气膜冷却)、闭式空气冷却、闭式蒸

汽冷却的某联合循环发电厂，并分析叶片最高容许

温度对燃气轮机联合循环电厂效率的影响。张广源
[12]探究冷却空气系统对燃气轮机热力性能的影响，

得到了有无空气冷却、不同冷却空气量、空气冷却

不同分配情况下，燃气轮机比功和效率的变化。 

本文以 GE 公司 9HA.02 燃气轮机联合循环为

基准，采用准一维透平冷却模型，研究分析 H 级燃

气轮机的单元技术水平下简单循环、联合循环的最

佳压比，以及“冷却–材料”水平提升对联合循环

热力性能以及最佳压比的影响，为进一步提高联合

循环效率提供参考。 

1  燃气–蒸汽联合循环模型 

燃气–蒸汽联合循环由燃气顶循环和蒸汽底循

环组成。顶循环由压气机、燃烧室和燃气透平三大

部件组成，该部分是工作在高温区域内的布雷顿循

环。而与顶循环匹配的底循环主要部件有余热锅

炉、汽轮机、凝汽器及给水泵等，这些设备组成朗

肯底循环。2 个循环分别在不同的高、低温区域，

实现了能源的梯级利用。图 1 为典型联合循环系统

流程简图。 
本文的计算将基于准一维透平冷却模型[13]和

文献[14]中底循环简明计算模型来获得联合循环热

力性能。 
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图 1  燃气轮机联合循环系统流程简图 

Fig. 1  Flow diagram of gas turbine combined cycle system 

1.1  燃气轮机模型 
本文采用文献[13, 15]中基于 gPROMS 软件建

立的准一维燃气轮机透平冷却模型，模型使用软件

中的 MultiFlash 物性数据库，燃气的物性计算采用

RKS 状态方程 [16] 。准一维透平冷却模型由

CONSONNI[17]提出，模型基于对流冷却的假设，通

过引入气膜冷却系数、毕渥数等来反应燃气轮机气

膜冷却、热障涂层技术水平的发展变化。 
1.1.1  压气机 

压气机每一级的压缩过程可表示为 

 2 1 p p 2 1[(1 ) / ] ln( / )s s R p pη η- = - · ·  (1) 

式中：s 为熵；p 为压力；下标 1、2 分别表示压缩

前后；ηp 为压气机效率。压气机效率简化与下文透

平效率类似。本文程序在已知压比的前提下，采用

等焓升方法对压气机进行计算。 
1.1.2  燃烧室 

燃烧室能量平衡公式为 

air air fuel fuel fuel fuel cmb loss gas gasm h m h m H e m hη+ + + =� � � �  (2) 

式中：mair、mfuel、mgas 分别为燃烧室入口空气流量、

燃料流量以及燃烧室出口燃气流量；hair、hgas 分别

为空气与燃气的比焓；Hfuel 为燃料的低位热值；ηcmb

为燃烧效率；eloss 为整机的能量损失。 
1.1.3  透平 

准一维透平冷却模型将透平分为首级喷嘴、冷

却透平段和非冷却透平段三部分。在连续性透平的

假设下，又将首级喷嘴和冷却透平段按等膨胀比分

配为 7 步和 23 步，除首级喷嘴外，不区分动静叶，

膨胀比通过给定的首级最大级等熵焓降确定。 
准一维透平冷却模型中，不同级别的燃气轮机

需要匹配相应的代表部件性能、“冷却–材料”水平

的参数。模型中参数(ηp,t∞，ηc,t∞)、Z、Tbmx、rfc、

Bitbc 分别反映燃气轮机部件通流效率、对流冷却技

术水平、叶片容许温度、气膜冷却比例以及热障层

隔热能力。 
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透平效率计算采用文献[18]的研究结果，表示

为 L 的函数： 
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式中：at 和 bt 均为经验参数；ηp,t∞也作为经验值处 
理。局部尺寸参数 0.5 0.25

is/L V h= Δ ，其中 V 为当地体 
积流量；Δhis为当前级的等熵焓降。 

对流冷却技术水平参数(Z)的表达式中包含了

描述叶片冷却通道的几何参数，取值受到各种技术

水平的限制，上限约为 250[19]。Z 值越大，冷却系

统越先进。 
气膜冷却系数(rfc)为气膜冷却的物流与总冷却

物流之比，其大小决定了冷却过程中参与气膜冷却

空气量的比例。 
燃气到冷却工质的传热过程在增加热障层后，

由 3 段传热变为 4 段传热，如图 2 所示[13]。图 2 中：

T 表示温度；下标 g、tbc、bg、bcl 和 cl 分别表示燃

气、热障层、叶片燃气侧、叶片冷气侧以及冷却空

气。叶片毕渥数反映叶片的热阻大小。通常，叶片

壁 的 厚 为 2~3mm ， 而 热 障 层 的 厚 度 约 为

0.2~0.3mm[20]，热障涂层的热阻约是叶片壁的 10 倍。 

冷却介质

叶片壁 热障层

燃气

Tcl

Tbcl

Tbg

Ttbc

Tg

 
图 2  叶片热障层传热示意图 

Fig. 2  Schematic diagram of heat transfer 
 in thermal barrier coating on blade 

叶片最高容许温度 Tbmx 是指叶片的最高承温。

模型中假设通过透平冷却使燃气侧叶片壁温等于

叶片最高容许温度。 
1.2  底循环简明估算模型 

底循环计算参考文献[21]的联合循环底循环系

统热力性能计算模型，单位质量的排气㶲值 eexh、

底循环㶲效率εBC计算如下 
 1.435

exh exh0.0342e T= ·  (4) 

2exh exh
BC 0.2441 0.1183 ( ) 0.0077 ( )

100 100
T Tε = + · - ·   (5) 

式中 Texh 为燃气轮机透平排气温度。 
底循环㶲效率为底循环净输出功率与燃气轮

机排气㶲的比值，定义如下： 

 BC BC exh g/( )W e mε = �  (6) 

 BC ST auxW W W= -  (7) 

式中：WBC为底循环净输出功率；mg 为燃气轮机排

气流量，kg/s；WST 为汽轮机发电功率；Waux 为辅

助耗功，占底循环输出功率的比值按 1.5%选取[22]。 
当燃气轮机排气温度确定时，可由估算公式计

算出底循环㶲效率并计算出底循环输出功率，进而

得到联合循环效率。 

2  GE 9HA.02 燃气轮机模型参数 

GE 的 9HA.02 燃气轮机由 14 级压气机、燃烧

室和 4 级透平组成，透平前 3 级由压气机的 8 级、

11 级和压气机出口抽气进行冷却，但抽气对应的冷

却位置未知[23]。本文根据冷却空气和燃气的压力进

行匹配，9HA.02 燃气轮机的冷却空气来源分配如

图 3 所示。 
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图 3  9HA.02燃气轮机冷却空气分配示意图 

Fig. 3  Diagram of cooling air flow in 9HA.02 gas turbine 
依据燃气轮机技术发展特点，以及参考文   

献[8,13,15,17,24-25]中模型参数取值，根据燃气轮

机厂家提供给的 9HA.02 燃气轮机排烟温度、燃气

轮机功率、效率，校核得到模型主要参数如表 1 所 

表 1  9HA.02燃气轮机模型校核参数 
Table 1  Model parameters verification of 

9HA.02 gas turbine 

参数 9HA.02 PG9351FA 

叶片容许温度 Tbmx
 *1/℃ 920~890 890~860 

Z 100 100 

rfc 
首级喷嘴：0.75 

0.25 
冷却透平段：0.5 

Bitbc 0.5 0.25 
ηc,t∞ 0.920 0.902 
ηp,t∞ 0.925 0.921 

注：*1：模型在叶片容许温度设定上，首级喷嘴静叶大于冷却透平

段叶片容许温度 30℃。 
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示。与PG9351FA燃气轮机的模型参数[13]对比可知，

H 级燃气轮机的技术水平有很大提升。 
表2为模型验证结果与9HA.02燃气轮机联合循

环设计值以及文献结果之间的对比。其中燃气轮机

的排气温度、效率、功率与已有文献值的误差均在

1.5%以下，可知验证结果与设计值对比误差较小。 

表 2  模型验证结果与已知文献数据比较 
Table 2  Comparison of validation results 

with reference data 

模型验证 厂家提供/文献结果 模拟结果 

压比 23.8 – 

天然气热值/(kJ·kg-1) 50100 – 

排气流量/(kg·s-1) 1020.58 – 

排气温度/℃ 645 640.5 

燃烧室出口温度/℃ 1654*1 1654.9 

冷却空气比例/% – 22.0 

燃气轮机功率/MW 557 557.0 

燃气轮机效率/% 44 44.0 

主蒸汽温度/℃ 600 – 

主蒸汽压力/MPa 18.6 – 

节点温差/℃ 6 – 

接近点温差/℃ 6 – 

凝汽压力/Pa 4100 – 

联合循环功率/MW 826 815.8 

联合循环效率/% 64 64.4 

注：*1 为文献[15]中计算所得 9HA.02 燃气轮机燃烧室出口温度，三

压再热底循环关键参数为文献[21]校核所得，其余已知数据来自 Gas 

Turbine World 2018。 

3  计算结果和分析 

3.1  燃气轮机部件效率和压损对联合循环热力性

能影响 
以 9HA.02 燃气轮机为基准工况，给定压比，

固定压气机进口流量和燃烧室出口温度，对压气

机、燃烧室、透平部件效率，以及进排气压损、燃

烧室压损等因素对燃气轮机及其联合循环热力性

能的影响进行分析。 
图 4—9 分别为燃烧室效率、透平效率、压气

机效率、燃烧室压力损失系数、进气压损、排气压

损变化对燃气轮机及联合循环发电效率的影响。 
在压气机进口流量和燃烧室出口温度一定的

情况下，燃烧室效率的提升意味着所需燃料量的减

少，导致燃气轮机的输出功降低，排气温度的降低

导致底循环的出力降低，但燃料量的下降程度大于

输出功的下降程度，因此，燃气轮机及联合循环的

效率随燃烧室效率的升高而升高。燃烧室效率每提 
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图 4  燃气轮机及联合循环效率随燃烧室效率的变化 
Fig. 4  Effects of combustor efficiency on efficiency of  

gas turbine and combined cycle 
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图 5  燃气轮机及联合循环效率随透平效率的变化 
Fig. 5  Effects of turbine efficiency on efficiency of 

gas turbine and combined cycle 
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图 6  燃气轮机及联合循环效率随压气机效率的变化 
Fig. 6  Effects of compressor efficiency on efficiency of 

gas turbine and combined cycle 

高 1 个百分点，联合循环效率提升 0.83 个百分点。 
本文透平效率和压气机效率采用准一维透平

冷却模型中的ηp,t∞和ηc,t∞，均作为经验值处理，并

表示为尺寸参数 L 的函数，在一定意义上表明了透

平和压气机的气动性能。透平和压气机效率的提 
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图 7  燃气轮机及联合循环效率随燃烧室压损系数的变化 
Fig. 7  Effects of pressure loss coefficient of combustor 
on efficiency of gas turbine and combined cycle 

 

燃
气
轮
机
效
率

/%
 

进气压损/kPa 
0 2 6 4 

46

38

42

66

62

58

联
合
循
环
效
率

/%
 

燃气轮机发电效率 

联合循环发电效率 

 
图 8  燃气轮机及联合循环效率随进气压损的变化 
Fig. 8  Effects of pressure loss of inlet system on 
efficiency of gas turbine and combined cycle 
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图 9  燃气轮机及联合循环效率随排气压损的变化 
Fig. 9  Effects of pressure loss of exhaust system 
on efficiency of gas turbine and combined cycle 

升，分别意味着透平出力的增加以及压气机消耗功

的降低，燃气轮机及其联合循环的效率随之提升。

透平效率提高 1 个百分点，燃气轮机和联合循环效

率分别提高 0.71 和 0.34 个百分点，压气机效率提

高 1 个百分点，燃气轮机和联合循环效率分别提高

0.38 和 0.24 个百分点。 
无论是进排气压损还是燃烧室压损系数，压损

的增加均将导致燃气轮机排气温度的提高[26]。燃烧

室压损系数每升高 1%，排气温度升高 2℃。进气压

损每提高 1000Pa，排气温度升高 2.08℃。排气压损

每提高 1000Pa，排气温度升高 1.98℃。排气温度的

提升，底循环的参数配置随之改变，底循环将产生

更高质量的蒸汽来驱动汽轮机做功，从而底循环出

力略增加，因此，各部位的压力损失增大对燃气轮

机效率的影响比对联合循环效率的影响更大。燃烧

室压力损失每降低 1%，联合循环效率提升 0.09 个

百分点。压气机进气压损和透平排气压损对燃气轮

机及联合循环的效率影响相当，压力损失每变化

1kPa(相对值)，联合循环效率变化约 0.09 个百分点。 
各参数变化对燃气轮机及其联合循环的效率

影响程度如表 3 所示。 

表 3  部件效率和压力损失敏感性分析 
Table 3  Sensitivity analysis of 

component efficiency and pressure loss 

参数 浮动范围
燃气轮机效

率/百分点 

联合循环效率/

百分点 

燃烧室效率 +1% +0.56 +0.83 

透平效率 +1% +0.71 +0.34 

压气机效率 +1% +0.38 +0.24 

燃烧室压力损失 -1% +0.19 +0.09 

压气机进气压损 -1kPa +0.20 +0.09 

透平排气压损 -1kPa +0.19 +0.09 

3.2  透平“冷却–材料”水平对燃气轮机联合循环

热力性能影响 
3.2.1  基于 H 级“冷却–材料”水平的燃气轮机联

合循环性能分析 
参数组合(Z=100，Bitbc=0.5，rfc_nozzle=0.75，

rfc_coolturbine=0.5，Tbmx=920℃)、(ηc,t∞=0.920，ηp,t∞= 

0.925)分别代表了 H 级燃气轮机的“冷却–材料”水

平以及压气机和透平的部件性能。以此为基准点分

析燃烧室出口温度、压比变化时简单循环和联合循

环热力性能的变化。 
图 10 为冷却空气比例随燃烧室出口温度和压

比的变化情况。冷却空气比例为用于冷却的空气量

与压气机入口空气量的比值。冷却空气量随燃气初

温的升高而升高，随压比的增加而升高。在 H 级“冷

却–材料”水平下，将燃气初温提升至 2000℃时，

冷却空气占压气机入口空气比例超过 30%。冷却空

气比例的增加会导致其与燃气冷却掺混时带来更 
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图 10  不同燃烧室出口温度和压比下透平冷却空气量 
Fig. 10  Effects of combustor exit temperature and 
pressure ratio on cooling air of gas turbine 

大的压损和焓降。 
图 11 为简单循环效率随燃烧室出口温度和压

比的变化。由图 11 可知，当压比大于 49 时，简单

循环效率随燃烧室出口温度的上升先增大再减小，

燃烧室出口温度为 1700℃，压比等于 60 时，燃气

轮机简单循环效率达到最大为 50.11%。当压比小于

49 时，简单循环效率随燃烧室出口温度增大而减

小。燃烧室出口温度升高，所需的燃料消耗量随之

上升，虽然燃气轮机轮机输出功率也在上升，但综

合下来燃气轮机实际简单循环的效率却呈现下降

的趋势。在计算的压比范围内，燃烧室出口温度不

变，燃气轮机效率随压比增大而增大。在模型中进

行计算时，燃烧室出口温度从 1600℃变化到

2000℃，简单循环效率的最佳压比均在 70 以上，

且随着压比的增大，简单循环效率的变化趋于缓

慢。此种情况下，简单循环效率的最佳压比过高，

实际参考意义不大。 
当前，联合循环的蒸–燃功比一般在 0.5 左右。

图 12(a)为不同燃烧室出口温度和压比下蒸汽底循

环输出功与燃气轮机输出功的比值(蒸–燃功比)。随 
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图 11  不同燃烧室出口温度和压比下简单循环效率 
Fig. 11  Effects of combustor exit temperature and 
pressure ratio on efficiency of simple cycle 
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图 12  不同燃烧室出口温度和压比下联合循环性能 
Fig. 12  Effects of combustor exit temperature and 
pressure ratio on performance of combined cycle 

燃烧室出口温度升高，联合循环蒸–燃功比提高。

随着压比的升高，由于燃气轮机排气温度的降低，

蒸汽循环输出功减少，蒸–燃功比下降。 
由图 12(b)可看出，当压比不变时，联合循环

效率随燃烧室出口温度的升高而上升。当燃烧室出

口温度不变时，联合循环效率随压比的增加先上升

再下降。这是由于随着压比的升高，透平膨胀更加

充分，排气温度降低，影响底循环的配置及输出功，

底循环输出功的的下降程度逐步由小于转变为大

于简单循环的输出功提升程度，因此，对应每一个

燃烧室出口温度，存在一个最佳压比使联合循环效

率达到最大。压比增加到 35 以后，联合循环的效

率变化缓慢，且最佳压比之间的效率相近，表 4 为

最高效率相差不到 0.1%的压比范围。在最佳压比

下，燃烧室出口温度从 1600℃提升到 2000℃，联

合循环效率仅提升 1.55 个百分点。在燃烧室出口温

度为 1600、1800 和 2000℃时，压比从 23.8 提升至

35 时，联合循环效率分别提高 0.6、0.8 和 1.0 个百

分点。在目前的“冷却–材料”技术水平下，燃烧 
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表 4  不同燃烧室出口温度下联合循环的效率最佳压比 
Table 4  Optimal pressure ratio of combined cycle 
efficiency under different combustor exit temperature 

燃烧室出口温度/℃ 联合循环效率/% 效率最佳压比范围

1600 64.92 41~44 

1700 65.48 43~45 

1800 65.9 44~46 

1900 66.22 45~47 

2000 66.47 46~48 

室出口温度为 2000℃，压比 47 时，联合循环效率

达到极限，提高至 66.47%，比表 2 验证的 9HA.02
联合循环效率提高 2 个百分点。可知，如果“冷却

–材料”水平不变，提高燃烧室出口温度和压比所

能带来的收益并不高，但所面临着艰巨的挑战。 
3.2.2  “冷却–材料”水平提升后燃气轮机联合循

环性能分析 
本节分析代表 H 级“冷却–材料”水平的参数

提升后(情况 1—5)，不同燃烧室出口温度下联合循

环热力性能变化。各参数取值的提升代表相应技术

水平的进一步发展。 
情况 1：对流冷却技术水平参数 Z 由 100 提升

至 200。 
情况 2：冷却透平段的气膜冷却系数(rfc)由 0.5

提升至 0.75。 
情况 3：热障涂层毕渥数(Bitbc )由 0.5 提升至

0.75。 
情况 4：叶片最高容许温度(Tbmx)由 920℃提升

至 950℃。 
情况 5：代表“冷却–材料”水平的参数全部提

升 (Z=200，Bitbc=0.75， rfc_nozzle=rfc_coolturbine=0.75，
Tbmx=950℃)。 

表 5 为不同途径下“冷却–材料”水平提升后

的联合循环效率及其对应最佳压比的变化。 
情况 1：对流冷却水平(Z)的提升对联合循环的

效率影响很小，冷却技术水平 Z 从 100 提升到 200
时，联合循环效率提升 0.1~0.2 个百分点。燃烧室

出口温度越高，参数 Z 提升相同水平时，联合循环

效率提升也越大。 
情况 2：在模型验证中，将首级喷嘴和冷却透

平段的气膜冷却系数区分开，本文分析了将冷却透

平段气膜冷却系数(rfc)提升到与首级喷嘴段一致时

对联合循环性能的影响。气膜冷却系数(rfc)提高，

会提高透平的冷却效率，即在相同的高温燃气条件

下，为了保证透平的叶片材料不超过其可承受最高

温度，所需要的冷却介质量会减少，其实质是透平

叶片内部整体传热性能的提升。 
情况 3：随着热障涂层参数(Bitbc)的升高，热障

涂层隔热能力增强，联合循环效率对应的最佳压比

也在提高。燃烧室出口温度为 1600℃、1800 和

2000℃时，热障涂层毕渥数从 0.5 提升到 0.75 时，

与 H 级“冷却–材料”水平下的性能相比，联合循

环效率分别提升 0.31、0.37 和 0.42 个百分点。 
在本模型中，气膜冷却系数(rfc)和热障涂层参

数(Bitbc)是体现冷却技术水平的重要参数。两参数的

升高，均能使联合循环性能有较大的提升。因此，

进一步提高燃气轮机冷却技术水平是提升联合循

环效率的重要途径之一。 
情况 4：透平叶片材料是限制燃气轮机进一步

发展的重要因素。本文模型中的叶片最高容许温度

为首级喷嘴段叶片能够承受的最高温度，比冷却透

平段设置的叶片耐温高 30℃。当燃烧室出口温度与

叶片最高容许温度一起增长时，能够得到较大的联

合循环效率。在 Tbmx=950℃时比 Tbmx=920℃时的联

合循环效率提高 0.4 到 0.5 个百分点。 
情况 5：代表燃气轮机的“冷却–材料”水平的

参数组合全部提升后 ( Z= 2 0 0，B i t b c=0 . 7 5，
rfc_nozzle=rfc_coolturbine=0.75，Tbmx=950℃)，与 H 级燃

气轮机的“冷却–材料”水平下(Z=100，Bitbc=0.5，
rfc_nozzle=0.75，rfc_coolturbine=0.5，Tbmx=920℃)的性能

对比，在燃烧室出口温度为 2000℃，最佳压比情况

下，联合循环效率进一步提升 1.42 个百分点；与 

表 5  不同程度“冷却–材料”水平提升后的联合循环效率及其对应最佳压比 
Table 5  Combined cycle efficiency and optimal pressure ratio after different levels of 

improvement on “cooling-material” technology 

燃烧室 

出口温

度/℃ 

H 级水平

下效率最

佳压比 

H 级水平 

下最佳 

效率/% 

情况 1 
效率最佳

压比 

情况 1 效 

率提升/ 
百分点 

情况 2
效率最佳

压比 

情况 2 效

率提升/
百分点

情况 3
效率最佳

压比 

情况 3 效

率提升/
百分点

情况 4
效率最佳

压比 

情况 4 效 

率提升/ 
百分点 

情况 5
效率最佳

压比 

情况 5 效

率提升/
百分点

1600 43 64.92 43 0.16 44 0.2 44 0.31 45 0.41 49 0.96 

1800 45 65.9 46 0.18 48 0.29 47 0.37 49 0.47 54 1.21 

2000 47 66.47 48 0.2 50 0.39 49 0.42 51 0.53 58 1.42  
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9HA.02 燃气轮机联合循环效率相比，提升 3.44 个

百分点。 

4  结论 

通过准一维透平冷却模型和底循环简明计算

模型，基于 H 级燃气轮机的工况和不同“冷却–材
料”技术水平，分析燃气轮机参数变化对燃气轮机

及其联合循环性能的影响，得到如下结论： 
1）部件效率的提升和压损的降低使燃气轮机

和联合循环效率升高。透平效率对燃气轮机的效率

影响最大，透平效率变化 1 个百分点时会引起燃气

轮机效率变化 0.71 个百分点。燃烧室效率对联合循

环的效率影响最高，燃烧室效率每提高 1 个百分点，

联合循环效率提升 0.83 个百分点。压力损失的提高

会引起排气温度的升高，联合循环效率下降。燃烧

室压损系数每变化 1 个百分点，进排气压损每变化

1kPa，联合循环效率变化约 0.09 个百分点。 
2）在 H 级燃气轮机“冷却–材料”水平下，压

比不变，联合循环效率随燃烧室出口温度的升高而

上升；燃烧室出口温度不变，联合循环效率随压比

的增加先上升再下降。燃烧室出口温度为 2000℃，

最佳压比为 47 时，联合循环效率仅比验证 9HA.02
燃气轮机(燃烧室出口温度为 1654.9℃，压比为 23.8)
联合循环效率高 2 个百分点。 

3）“冷却–材料”水平提升，最佳压比以及对

应的联合循环效率提升，且燃烧室出口温度越高，

提升效果越明显。情况 5 下，燃烧室出口温度为

2000℃，最佳压比下的联合循环效率，比 H 级燃气

轮机水平下的联合循环效率提升 1.42 个百分点；比

9HA.02 燃气轮机联合循环效率高 3.44 个百分点。 
4）不同级别的“冷却–材料”水平需要匹配相

应的燃烧室出口温度和压比。“冷却–材料”水平不

变，只是提高燃烧室出口温度和压比，对联合循环

所能带来的收益并不高，实际中遇到的挑战更大。 
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With the increment of combustor exit temperature 

(Tcot) of gas turbine, the influence of technical level and 

material level of turbine cooling on the performance of 

gas turbine combined cycle (GTCC) increase. Therefore, 

it is necessary to analyze the performance of combined 

cycle under different turbine cooling-material technology 

levels.  

In this paper, GTCC performance has been 

evaluated by using the quasi-1D turbine cooling models, 

which can reflect the development characteristics of gas 

turbines. The model parameters (ηp,t∞，ηc,t∞、Z、Tbmx、

rfc、Bitbc) represent compressor and turbine efficiencies, 

convective cooling technology level, Biot number of 

thermal barrier coating, film cooling coefficient and 

allowed maximal temperature of turbine blade 

respectively. The optimal pressure ratio (PR) and 

efficiencies of simple cycle and combined cycle are 

discussed under H-class “cooling-material” technology 

level as well as after the improvement on technology. 

Key parameters (Z=100，Bitbc=0.5，rfc_nozzle=0.75，

rfc_coolturbine=0.5，Tbmx=920℃) represent 9HA.02 gas 

turbine “cooling-material” technology level, based on 

which, the variation tendency of combined cycle 

efficiency against PR and Tcot is shown in Fig. 1. The 

efficiency of GTCC appears a general uptrend with the 

increase of Tcot under constant PR. When Tcot is constant, 

the efficiency of GTCC increases firstly and then 

decreases. There is an optimal pressure ratio to 

maximized the GTCC efficiency for each Tcot. When PR 

reaches 35, the GTCC efficiency changes slowly. Under 

the current “cooling-material” technology level, when  
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Fig. 1  Combined cycle efficiency against pressure ratio and 

combustor exit temperature 

Tcot is 2000℃  and PR is 47, the combined cycle 

efficiency reaches maximum and increases to 66.47%, 

which is 2 percentage points higher than the efficiency of 

9HA.02 GTCC verified. 

Serval cases, with different improvement on 

cooling approaches, are calculated for a range of Tcot. In 

case 5 (Z=200，Bitbc=0.75，rfc_nozzle=rfc_coolturbine=0.75，

Tbmx=950℃ ), when Tcot is 2000℃ , the optimal  

efficiency of GTCC is increased by 3.44 percentage 

points compared with the efficiency of 9HA.02 GTCC. 

It concludes that, if the “cooling-material” 

technology level remains unchanged, the benefits 

brought by increasing Tcot and PR are not high, however, 

the challenges in practice are huge. Therefore, in order to 

further increase the efficiency of combined cycle, it is 

necessary to comprehensively improve the “cooling- 

material” technology. Different levels of “cooling- 

material” technology need to match the corresponding 

Tcot and PR. Results may provide references to improve 

the efficiency of gas turbine combined cycle. 


