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基于航空发动机产品需求的压气机技术研究

程荣辉 1，张 军 2，王 东 1，张学宝 2，张少平 2，曾 瑶 2

（1.中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015； 2.中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘要：压气机是航空发动机的关键核心部件，随着先进作战飞机对航空发动机需求的不断提高，快速研制全面满足发动机产

品需求的压气机是工程设计人员面临的重大挑战。为保证设计的压气机全面满足发动机产品需求，介绍了先进作战飞机发动机

的典型技术特点以及对压气机全面的技术需求，梳理了压气机满足发动机需求需重点考虑的影响因素，开展了宽转速范围高效率

设计技术、全飞行包线高稳定裕度设计技术、高性能保持能力设计技术、高可靠叶片设计技术、高稳健压气机转子设计技术、高可

靠调节机构设计技术、高安全性以及高环境适应性设计技术研究。结果表明：基于需求的综合设计可以保证压气机的综合性能。

该研究可为设计全面满足发动机产品需求的压气机提供参考和依据。

关键词：压气机；需求；性能；可靠性；航空发动机

中图分类号：V231.3      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.02.001

Compressor Research Based on Aeroengine Product Requirements
CHENG Rong-hui1， ZHANG Jun2， WANG Dong1， ZHANG Xue-bao2， ZHANG Shao-ping2， ZENG Yao2

（1. AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China；

2. AECC Sichuan Gas Turbine Establishment，Chengdu 610500，China）

Abstract： The compressor is an essential component of an aeroengine. With the increasing requirements of advanced combat aircraft 
on aeroengines, it is a major challenge for compressor designers to quickly develop a compressor that fully meets aeroengine product 
requirements. To ensure that the compressor can fully satisfy aeroengine product requirements, typical characteristics of advanced combat 
aircraft engines and comprehensive technical requirements for compressors are reviewed, and key influencing factors for the compressor to 
meet aeroengine product requirements are presented. Research of design methods was conducted, including high efficiency in wide 
rotational speed range, high stall margin across the full flight envelope, high performance-retention capability, highly reliable blade, highly 
robust compressor rotor, highly reliable blade angle adjusting mechanism, high safety, and high environment adaptability. The research 
shows that the requirement-based comprehensive design can ensure the comprehensive performance of the compressor, providing a refer⁃
ence for the design of a compressor that fully meets aeroengine product requirements.

Key words： compressor; requirement; performance; reliability; aeroengine

0　引言

航空发动机的研制过程需要全面满足用户需

求[1]。压气机作为航空发动机的核心部件，涉及的技

术参数与性能指标众多，且要求在高温、高压、高转速

等恶劣条件下可靠运转，研制难度很大，压气机能否

全面满足发动机产品的各项需求是支撑发动机研制

成功的关键。传统的压气机设计依赖于指标、经验牵

引，无法捕获完整的压气机设计需求，存在设计需求

内容不全面、设计和验证活动不完整等问题[2]，设计的

压气机无法全面满足发动机需求。比如，部分设计工

况性能较好，而非设计工况性能较差，稳态性能满足

要求，而瞬变过程性能无法满足要求，而且通常在发

动机设计完成后的整机试验、外场试飞中才暴露，需

要花费大量人力物力来解决这些问题，导致发动机研

制周期显著延长、研制成本大幅增加，有时甚至导致

发动机方案出现大的反复，直接影响发动机的研制进

度。20世纪 70年代美国在研制作战飞机发动机时[3]，

收稿日期：2024-04-09  基金项目：国家级研究项目资助
作者简介：程荣辉（1965），男，博士，自然科学研究员。

引用格式：程荣辉,张军,王东,等 .基于航空发动机产品需求的压气机技术研究[J].航空发动机,2024,50（2）:1-10.CHENG Ronghui,ZHANG Jun,WANG 
Dong,et al.Compressor research based on aeroengine product requirements[J].Aeroengine,2024,50（2）:1-10.
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过分强调发动机及各部件的高性能和轻重量需求，忽

略了其他需求。发动机在服役后，在可靠性、耐久性

和环境适应性方面暴露了大量非常严重的问题，仅压

气机部件就出现多达数百次的喘振和失速故障，严重

地影响了作战飞机的使用，曾经一度面临作战飞机停

飞的危险，后续经过十多年的不断改进，才解决所有

存在的问题和故障，发动机产品才得以定型。

随着先进作战飞机对航空发动机需求的不断提

高[4]以及研制周期的不断缩短，如何快速研制全面满

足飞机作战需求的发动机以及各部件是设计人员面

临的重大挑战。为应对这一挑战，国外各大发动机公

司均建立了基于需求的发动机产品研制流程，并在

F119和F135等先进发动机研制中得到成功应用[5]，中

国在商用航空发动机研制中初步探索了需求管理的

应用[6]，但是这些研究工作都是基于发动机需求的整

机技术研究，鲜有基于发动机产品需求的压气机部件

技术研究的报道。

本文梳理了满足先进发动机产品需求的压气机

设计需要重点考虑的影响因素，开展了基于发动机产

品需求的高效率、高裕度、高性能保持、高可靠性以及

高环境适应性等压气机设计技术研究，旨在为设计全

面满足发动机产品需求的压气机提供参考和依据。

1　先进作战飞机发动机的特点及对压气机的

需求

先进作战飞机的主要技术特征包括宽飞行包线、

超声速巡航能力、高机动性、大作战半径、全天候全疆

域作战能力等[7]。典型先进作战飞机的飞行包线如图

1所示，要求发动机在各个极限区域均能稳定可靠工

作。在高空左边界，要求发动机具备良好的气动稳定

性；在高空右边界，发动机进口温度高，需要各部件在

高温条件下能够高效持久工作；在低空大表速，气动

负荷大，要求发动机具有高推力。总的来说，先进作

战飞机对发动机的需求决定了发动机具有如下主要

特点，包括宽工作包线、

高推重比、低油耗、高的

功率提取能力、高可靠

性 以 及 高 环 境 适 应

性等。

先进作战飞机对发

动机的这些需求分解到

压气机部件上，对压气机提出了更全面的需求[8]。先

进作战飞机发动机对压气机的需求如图 2所示，包括

对压气机的功能、性能、接口、结构完整性、可靠性、环

境适应性等，一共约 12大类，分解到最低层级的压气

机需求可达数百条。

1.1　性能需求

压气机的性能需要满足发动机推力、耗油率等要

求且具有足够的稳定工作裕度，性能衰减慢，同时满

足其他部件的约束条件。

为保证发动机低的耗油率要求以及高温部件稳

定可靠工作，压气机需要具备高的气动效率以及较宽

的高效率区。为保证发动机在全包线稳定工作，要求

压气机各转速均具有高的稳定裕度；为避免发动机性

能衰减过快导致发动机推力、耗油率无法满足需求，

压气机以及各部件应具备较好的性能保持能力。压

气机的设计需要满足其他部件的约束条件。比如，压

气机的气动布局对发动机轴向力影响很大，为保证轴

承的可靠稳定工作，压气机设计时需要综合考虑对发

动机轴向力的影响；为满足燃烧室稳定工作的需求，

压气机出口流场均匀性和马赫数均有一定的限制条

件；为满足高温部件的冷却需求，压气机一般有引气

接口，引气处的温度和压力需要满足高温部件冷却的

需求。

1.2　结构可靠性需求

压气机结构设计，需要在能够实现气动性能设计

要求的前提下，保证发动机在整个寿命期内能够稳

定、可靠地工作。

压气机转子应具有良好的转子动力学特性，避免

整机振动大。压气机各级转、静子叶片在全工况范围

内应远离危险共振区，并具有良好的抗疲劳能力。调

节机构作为压气机的运动构件，载荷大，工作环境恶

劣，为保证压气机安全稳定地工作，要求调节机构具

H
/km

高空小表速:
雷诺数、功率提取影响大

中高空大马赫数:
高温区域，需高效率工作

低空大表速:
气动负荷大

起飞爬升:
需高喘振裕度

Ma

图 1　作战飞机的飞行包线

功能

叶片飞失结构变形 损伤容限 结构设计 耐久性 转子卡滞 综合保障 环境适应性

测试性安全性维修性可靠性包容性失速喘振超温超转振动寿命

通用质量特性材料与工艺结构完整性尺寸和体积

功能 性能 接口 质量 运输性 互换性 适航性 标准化

发动机产品对压气机的全面需求

性能 接口

图 2　先进作战飞机发动机对压气机的需求
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有高的可靠性。大量的高等级发动机故障与压气机

相关，比如压气机钛火通常会导致整台发动机烧毁的

I类故障，压气机设计时需充分考虑防钛火技术措施。

1.3　环境适应性需求

先进作战飞机全天候和全疆域的作战需求，要求

发动机能够适应复杂环境和恶劣气候，比如湿热、霉

菌、雨、雪、冰、砂尘等，这就要求压气机需要在这些复

杂环境下能够稳定可靠地工作[9]。

综上所述，压气机设计需要全面满足发动机产品

的需求，本文针对如下需重点考虑的技术需求开展研

究：（1）宽转速范围的高效率；（2）全飞行包线的高稳

定裕度；（3）考虑发动机轴向力的压气机气动布局；

（4）高的性能保持能力；（5）良好的叶片振动特性；（6）
良好的转子动力学特性；（7）高可靠的调节机构；（8）
防钛火设计；（9）高的环境适应性。

2　考虑发动机全面需求的压气机设计技术

2.1 宽转速范围高效率设计技术

根据评估，小涵道比涡扇发动机在地面起飞和高

速巡航等高推力状态下，压气机一般工作在设计转

速，对应压气机效率每提升 1%，涡轮前温度下降约

10 K；在亚声速巡航工况下，压气机工作在非设计转

速（约 0.9～0.95），对应压

气机效率每提高 1% 可使

发 动 机 耗 油 率 下 降 约

0.5%。为满足发动机不同

工况的需求，压气机需要

在宽广的转速范围内具备

较高的效率，涡扇发动机

不同换算转速的压气机效

率如图3所示。

提高多级轴流压气机气动效率以及高效率区的

技术手段主要包括：

（1）高效率叶型设计和优化，降低叶型损失，提高

效率；

（2）端区损失控制，降低端区损失，提高效率；

（3）多工况的径向间隙和蓖齿间隙的匹配优化设

计，尤其应减小不同工况的间隙变化量。

在高效叶型设计方面，程荣辉等[10]开发了一种先

进、实用的定制叶型技术，该叶型具有更高的临界马

赫数、更大的攻角范围和更高的载荷能力。仿真分析

以及试验获取的定制叶型与其他叶型气动损失对比

如图 4 所示。从图中可见，定制叶型的气动损失较

小，在多级压气机中的应用表明定制叶型可提高压气

机气动效率。

为提高跨声速叶型的气动效率，通过精细化调整

叶型中弧线和叶型通道的面积变化率[11]，可降低激波

前马赫数，进而降低激波

损失。一种跨声叶型中弧

线无量纲弯角分布如图 5
所示，叶型优化后的尖部

马赫数分布如图 6 所示。

试验验证结果表明，采用

优化的跨声速叶型使得压

气机效率提高约0.5%。

在端区流动损失控制方面，通过采用周向弯曲转

子叶片和正反曲率流道控制端区流动[12]。周向弯曲

转子设计如图 7 所示。弯

曲转子和正反曲率流道对

流场的影响如图 8 所示。

从图中可见，改进措施可

消除根部的局部分离流动，

提高压气机的气动效率。

压气机的转子径向间隙和蓖齿间隙对压气机气

动性能影响较大，为保证较宽的转速范围内均具有高

效率，需要考虑不同转速和工况对应的压气机转子径

向间隙和蓖齿间隙的变化。通过采用结构优化以及

相
对

弯
角

1.0
0.8
0.6
0.4
0.2

相对弦长
0.2 0.4 0.6 0.8 1.00

图 5　一种跨声叶型中弧线

无量纲弯角分布

Ma

1.2
0.8
0.4

0

R2

（a） 原造型

Ma

1.2
0.8
0.4

0

R2

（b） 造型优化

图 6　叶型优化后的尖部马赫数分布

压
气

机
效

率
η

宽的高效率区

相对换算转速n
0.75 0.80 0.85 0.90 0.95 1.00 1.05

起飞点
超巡点
亚巡点

图3　涡扇发动机不同换算转速

的压气机效率

叶
型

损
失

0.20
0.15
0.10
0.05

攻角/（°）
35 40 45 50

常规叶型
定制叶型

（a） 仿真分析

叶
型

损
失

0.12
0.10
0.08
0.06
0.04
0.02

0
Ma

0.5 0.6 0.7 0.8

定制叶型
国外可扩扩散叶型

（b） 平面叶栅试验数据

图 4　定制叶型和其他叶型损失对比

图 7　周向弯曲转子设计
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材料优化等措施，减小不同工况对应的间隙变化量。

优化前后不同工况的间隙和气动效率对比见表 1，间
隙优化减少了不同工况的间隙差值，可以保证起飞工

况效率不变的情况下提高巡航工况的气动效率。

2.2　全飞行包线的高裕度设计技术

压气机的稳定裕度是保证发动机稳定工作的关

键因素。高稳定裕度设计的前提是明确最恶劣工况

的需用稳定裕度。战斗机发动机在飞行包线内高空

小表速对应的压气机进口雷诺数最低，发动机物理流

量和主机功率最小，发动机功率提取占比大，导致稳

定裕度损失最严重。同时，还有其他各项影响因素导

致稳定裕度下降。因此，高空小表速工况对压气机的

稳定裕度需求最高。评估的高压压气机高空左边界

各因素导致的裕度下降量以及总的稳定裕度需求如

图 9 所示，为保证发动机稳定工作，压气机的设计稳

定裕度需要大于需用稳定裕度。

保证压气机具备全工况高稳定裕度的主要技术

途径是各级载荷的均衡设计以及良好的级间匹配

设计。

压气机的载荷分布对全转速稳定裕度具有重要

影响，3 种典型的载荷系数分布如图 10 所示[13]，不同

载荷分布的全转速稳定裕度如图 11所示。从图中可

见，中高转速稳定裕度高，一般会导致低转速稳定裕

度低。为保证主要工作范围转速的稳定裕度，有时候

需要牺牲部分转速的裕度。在各级负荷分配的选择

上需要找到 1个合理的平衡点，使得压气机综合性能

最优，进而满足各工况的稳定裕度需求。

另一方面，良好的级间匹配是多级压气机获得高

稳定裕度的关键，在多级压气机级间匹配方面，1 个

重要的技术难题是采用全 3 维手段评估压气机非设

计工况流场存在较大误差，非设计工况的级间匹配计

算精度偏低，甚至会产生误导[14]。程荣辉等[15]提出了

一种工程实用的 2维计算方法，通过建立精细化的损

失模型和落后角模型，可以对压气机的级间匹配进行

详细计算。6 级压气机全转速各排叶片中间叶高的

攻角随转速变化以及 2 维计算特性和试验特性对比

如图 12、13所示。从图中可见，该方法的计算精度较

高，能够满足工程需求，并且已经在 6 级高压压气机

设计中得到了成功应用和验证。
高空左边界速稳定裕度影响因素11项

1.5%
1.0%

2.0%

2.0%

-2.0% 6.3%
4.0%

3.7%

4.1%
2.4%

-0.3%

需
用
稳
定
裕
度

总压畸变

总温畸变

组合畸变

低雷诺数

功率提取

引气

脉动燃烧

不可再现的因素

加工偏差

控制容差

剩余裕度

图 9　高空左边界裕度需求
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系
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图 10　不同载荷系数分布
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图 11　不同载荷分布的

全转速稳定裕度

攻
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5
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（a） 转子攻角

攻
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0
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（b） 静子攻角

图 12　不同转速的攻角变化

1.41.21.00.80.60.40.20

Ma

（a） 常规转子
1.41.21.00.80.60.40.20

Ma

（b） 弯曲转子以及正反曲率流道

图 8　弯曲转子和正反曲率流道对流场的影响

表 1　不同工况的平均径向间隙和气动效率对比

参数

优化前平均径向间隙/mm
优化后平均径向间隙/mm
优化前平均篦齿间隙/mm
优化后平均篦齿间隙/mm
改进前效率（相对值）

改进后效率（相对值）

起飞

0.2
0.2
0.1
0.1
1.0
1.0

巡航

0.4
0.3
0.2
0.12
1.012
1.016

差值

0.2
0.1
0.1
0.02

+1.2%
+1.6%
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2.3　考虑轴向力的压气

机气动设计技术

压气机气动布局对转

子轴向力影响很大，气动

设计时需要考虑转子轴向

力的影响，以保证轴承的

寿命。轴承所受轴向力要

满足 2 个约束条件：（1）在

发动机大状态时轴向力不

能过大，否则容易导致轴承过载而发生损坏；（2）在发

动机小状态时轴向力不能过小以及换向，否则轴承会

发生打滑，也会导致轴承的滑蹭损伤。

6 级压气机反力度和流道对转子流道轴向力的

影响如图 14、15 所示。压气机反力度增大 0.1，流道

内轴向力增大约 2 t；等反力度情况下，等外径的轴向

力比等中径和等内径大约 1.5 t。因此，在开展压气机

气动布局设计时应进行综合考虑，既保证气动性能满

足需求，同时保证转子的轴向力满足发动机需求。如

果在设计时忽略轴向力的影响，将会导致发动机最终

无法实现轴向平衡，进而导致整个发动机方案出现大

的调整，对发动机研制周期产生严重影响。

2.4　压气机高性能保持能力设计技术

压气机的性能保持能力主要与服役期间的径向

间隙变化和外来异物导致的叶型侵蚀磨损等相关。

径向间隙的变化主要与工况剧烈变化过程中的

转子叶尖与机匣涂层碰磨有关。提高压气机的性能

保持能力的一个重要技术途径是对压气机径向间隙

进行控制，减少过渡态过程转子叶片与机匣的磨损

量，进而减小由于碰磨导致的径向间隙增大量。 6级

压气机最后 1 级转子的过渡态间隙仿真分析结果表

明[16]，过渡态过程最小间隙值显著小于稳态工况的径

向间隙，R6 过渡态间隙仿真分析结果如图 16 所示。

过渡过程径向间隙较小的主要原因在于压气机转子

构件与静子构件的热变形不协调，通过对压气机机匣

结构进行改进，在机匣上增加 1 个热容，延长机匣的

热变形响应时间，改善机匣和转子的热变形协调性。

机匣改进如图 17所示。从图 16中可见，机匣改进后

过渡过程的最小间隙与最大间隙之间的变化范围变

小，有利于降低压气机转子与机匣发生碰摩的风险和

概率，提高压气机的性能保持能力。

为降低外来异物对压气机叶型的侵蚀和磨损导

致的性能衰减，可通过对流道件进行优化降低外来异

物进入核心机（压气机）通道的概率。采用流场-砂粒

两相流仿真对压气机前的中介机匣不同分流环形状

的异物分流效果进行了评估，中介机匣的分流环优化

如图 18 所示。优化前后的内、外涵出口的砂粒流量

密度分布如图 19所示，该值为负值，颜色越蓝表示砂

粒流量越大。从图中可见，优化后的内涵砂粒流量密

度绝对值较小，经统计在

进口流量和涵道比相同

时，进入内涵的砂粒流量

相比优化前下降约 5%，进

而降低外来异物进入内涵

导致的压气机性能衰减。

2.5　高可靠叶片振动特性技术

压气机级数多，激振阶次多，且压气机叶片轻薄，

流场恶劣，工况多变，很容易诱发叶片振动问题，进而

导致叶片裂纹、掉角和断裂。据统计，航空发动机故

障中约 30%与叶片振动有关[17]。因此，压气机叶片的

振动特性设计技术是保证压气机可靠性的重要途径。

流
道

内
轴

向
力

/kN 8580757065605550
反力度

0.60 0.65 0.70 0.750.55

图 14　反力度对转子流道内

轴向力的影响

流
道

内
轴

向
力

/kN

85807570656055504540
等外径 等中径 等内径

图 15　3 种不同流道形式对

转子流道内轴向力的影响

图 18　中介机匣的

分流环优化

图 13　2 维计算特性和

试验对比
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向
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图 16　R6 过渡态间隙仿真
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图 17　机匣改进
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图 19　中介机匣内、外涵出口的砂粒流量密度分布
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压气机叶片振动问题从激励源主要包括 2个方面：整

阶次振动，一般由外界流场或温度场激励产生，振动

频率为转速频率或倍频；非整阶次振动，为叶片自身

流场不稳定诱发，为自激振动频率，与转速频率不成

整数倍关系。

2.5.1　叶片整阶次振动

工程中常采用的抑制叶片振动和提高叶片疲劳

抗力的技术措施主要包括调整叶片轴间距、调整叶

型、阻尼减振以及叶片强化处理。

6级压气机第 2级静子受到的上下游转子气流激

励幅值随轴向间距变化[18]如图 20所示，静子受到的气

动激励成分中下游转子影响占主导，且气流激励强度

与转静轴向间距的敏感性

随轴向间距的增大而减

弱。总的来说，压气机气

动设计既要满足压气机轴

向长度的限制条件，还需

尽量降低叶片排间的气动

激振强度。

为满足叶片的振动要求，工程上经常需要对叶片

开展调频设计。为降低 6 级压气机中静子叶片高阶

振动应力[19]，对静子叶片采取了增大叶型厚度和缩短

弦长的措施。调频减振设

计如图 21 所示，调频后高

阶频率显著提高，避开了

危险工作转速。但需要注

意，叶型加厚通常会导致

气动损失增大，叶型调频

设计时要综合考虑。

在叶片阻尼减振方

面，利用阻尼器摩擦、变

形、撞击等形式吸收和消

耗振动能量，实现阻尼减

振，可辅助解决高压压气

机静子叶片高周疲劳裂纹

失效的问题，静子内环内

部的阻尼弹簧片如图22所

示。近年来，中国开展了

部分被动阻尼的相关研

究[20]，但是被动阻尼在压

气机静子叶片上的工程应

用还比较少，目前技术还不成熟，是后续提高叶片抗

振能力的重点研究方向。

在加工工艺方面，可以通过提高叶片的疲劳极限

来提高叶片疲劳抗力，1个重要的技术途径是对叶片

表 面 进 行 强 化 处 理 。 叶 片 表 面 处 理 对 材 料 为

GH4169G的压气机转子叶片高周疲劳曲线的影响如

图 23所示，图中横坐标为循环数，纵坐标为疲劳极限

应力，试验结果表明，采

用“喷丸+光饰”表面处

理后的叶片，疲劳强度

较未进行表面处理的叶

片疲劳强度提高了约

42%，叶片抗疲劳能力明

显提高。

2.5.2　叶片非整阶振动

压气机转子叶片非整阶次振动是一种机理复杂、

产生机制尚不完全清楚的气动弹性现象。国内外多

型发动机研制过程中出现了压气机转子叶片非整阶

次振动问题[21]，是先进发动机研制面临的重大技术

挑战。

在多级轴流压气机部件试验中开展了压气机非整

阶次振动研究[22]。试验过程中观测到的叶片非整阶次

振动信号如图24所示，采用仿真分析对非整阶次振动

的流动机理、发展过程进行了详细的分析，分析认为非

整阶次振动与转子尖区气动负荷过大导致的分离流动

有关。激起非整阶次振动的尖区分离流如图25所示。

通过调节可调静子规律，降低第1级的负荷，消除非设

计工况转子尖部的分离流动，进而消除了R1存在的非

整阶异常振动。

总的来说，国内外的各型发动机存在的压气机非

整阶次振动问题基本都是在试验中发现并解决的，如

何在压气机初始设计时对非整阶次振动进行预先评

估是后续压气机研制中需要重点关注的研究方向。

激
励

幅
值

/kP
a

21
18
15
12

9
相对轴向间距

0.40.3 0.5 0.6 0.7

R3-1BPF
R2-1BPF

图 20　轴向间距对气动激励

的影响［18］

共
振

频
率

/kH
z

25
20
15
10

5
0 1 2 3 4 5

初始方案
调频方案

阶次

图 21　调频减振设计

图 22　静子内环内部的

阻尼弹簧片

应
力

/MP
a

800750700650600550500450400
循环数

0.00E+00 4.00E+06 8.00E+06 1.20E+07

喷丸叶片
未喷丸叶片

图23　叶片表面处理对高周疲劳

曲线的影响
幅

值
/kP

a 20
10

0
激振阶次/倍频

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

幅
值

/kP
a 8

4
0

幅
值

/kP
a 1.0

0.5
0

EO 2EO
3EO 阶段1

阶段2

阶段35.88EO3.88EO

3.88EO5.88EO

图 24　叶片非整阶次

振动信号［22］

250188125620
速度/（m/s）

图 25　激起非整阶次振动的

尖区分离流［22］
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2.6　高稳健性压气机转子设计技术

压气机转速高、结构复杂且轻柔，转子连接界面

多，容易诱发转子动力学及对应的振动问题，转子振

动抑制及对应的稳健性设计是保证发动机可靠工作

的重要保障。目前，针对高速柔性转子系统，其振动

抑制及动力特性稳健性设计包括 3 个方面：转子-支
承系统动力特性稳健设计；连接结构力学特性稳健设

计；转子平衡品质控制。

在转子-支承系统动力特性稳健设计方面，转子

结构及动力学设计时应满足以下基本要求[23]：一方

面，具有合理的几何构型，质量和刚度分布协调，提高

抗变形能力，满足转子工作转速位于弯曲振型临界转

速以下，并具有足够的安全裕度；另一方面，全转速范

围内支点动载荷控制在可接受范围，避免轴承损坏或

支承结构高周疲劳损伤等。针对转子刚度稳健性，构

建了复杂转子截面多参数等效刚度表征模型[24]，通过

高压压气机转子的刚度优化设计，使得转子具有更合

理的刚度分布，转子最小等效刚度提高 20%，转子最

小等效刚度优化对比如图 26 所示，有效提高了转子

抗变形能力和安全裕度。针对支点动载荷控制，建立

了耦合双转子系统支点

动载荷分析模型[25]，通过

影响中介轴承载荷的参

数优化设计，有效地降

低了中介轴承载荷，能

够保证中介轴承的寿命

并满足发动机需求。

在连接结构力学特性稳健设计方面，构建以接触

应力为目标参数考虑发动机瞬变特性的连接稳健性

设计模型[26]，提出连接界面稳健设计方法。连接界面

稳健设计前后对转子振动

响应的影响如图 27 所示，

改进后的转子振动响应降

低 60%，有效地解决了工

作过程中连接界面状态变

化导致转子振动响应恶化

的问题。

在转子平衡品质控制方面，通过基于主惯性轴偏

斜控制对压气机转子进行多层级的平衡控制[27]，以提

高压气机转子平衡精度。该方法将转子平衡过程分

为单级叶盘不平衡量控制、压气机叶盘装配相位控制

和压气机转子组件不平衡

量控制3个层级，“多层级”

压气机转子平衡控制如图

28所示。在单级叶盘不平

衡量控制过程中，对小长

径比转子以控制初始不平

衡量为核心，对大长径比

转子需同时控制初始不平

衡量和剩余不平衡量的大

小和相位，为组件装配和

组件平衡奠定较好的基础。压气机叶盘装配相位控

制时，小长径比和大长径比分别以不平衡量和同轴度

为优化目标进行堆叠优化，保证每级叶盘处于最佳装

配角向。压气机转子组件不平衡量控制时，在控制初

始不平衡量大小和相位的基础上，按照初始不平衡量

相位分类进行平衡修正，避免增加较多或较大的平衡

块，实现压气机转子主惯性轴偏斜的有效控制。整机

试验结果表明，采用该方法平衡的发动机振动水平较

低，表明了这种压气机转子平衡方法具有良好的

效果。

2.7　高可靠调节机构设计技术

压气机具有较复杂的调节机构，其运动副多，传

递路径长，工作环境恶劣，是压气机可靠工作的薄弱

环节，如何保证调节机构的稳定可靠工作是一项重要

技术挑战。

调节机构的可靠性和调节精度对发动机性能和

可靠性均有重要影响。国

内外的研究表明，导叶角

度对压气机叶片激振强度

产生明显的影响，进而可能

诱发叶片振动问题。多级

压气机中静子角度异常导

致的下游转子受到的强烈

流场扰动如图29所示[28]。

为提高调节结构可靠性和调节精度，将 6级压气

机的调节机构作为系统对象进行综合刚度分析[29]，识

别出影响调节精度的主要因素，开展了系统性的优化

设计，调节机构系统刚度改进设计如图 30 所示。该

优化设计提高了机构整体刚度、降低机构负载并实现

了模拟整机环境载荷的调节机构刚度试验验证，大幅

提高了调节机构的调节精度和可靠性。

n

3
21 1

2

w

迭代

冻结

图 28　“多层级”压气机转子

平衡控制

横
向

等
效

刚
度

/（×
108 N·

m）

86420

轴向位置/mm0 400 800 1200 1600

优化结构
原结构

图 26　转子最小等效刚度

优化对比
Ma1.41.31.21.11.00.90.80.70.60.50.4

R

图 29　导叶异常对流场的

影响[28]

振
动

最
大

值
/g

20
16
12

8
4

试验序号
40 2 6 8 10 12 14

振动测点1
振动测点2

原结构

改进结构

图 27　连接界面稳健设计对

转子振动响应的影响
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2.8　压气机防钛火设计

技术

先进发动机追求高推

重比，大量采用钛合金材

料，在高温、高压、高转速

的环境下，容易诱发钛火

故障，国内外多型发动机在研制和使用时出现过钛火

故障，如CF6、PW4000、F404等发动机，严重影响发动

机可靠性和安全性。防钛火设计主要通过结构选材、

间隙设计、强度振动设计等技术手段，综合降低钛-钛
直接/间接碰磨风险。

在结构及选材设计方面，在各级转子叶尖对应机

匣内侧设计钢制内衬套，并喷涂可磨削涂层，避免钛

合金转子叶片与钛机匣/金属基体发生直接接触，防

钛火结构设计如图 31 所示。在间隙设计方面，综合

考虑零件尺寸链、冷热态变形、极限状态载荷进行轴

径向间隙设计，确保转静子不会出现轴向碰磨和较重

的径向碰磨；在强度振动设计方面，通过叶片结构强

度、振动设计，避免转静子叶片发生断裂掉块，降低金

属碎片在转子叶片叶尖发生卡滞碰磨的风险。

尽管具有多种防钛火设计手段，但是考虑到作战

飞机的极端恶劣工作环境和工况，需要综合采取各种

手段，尽量降低发生钛火故障的可能性，保证发动机

和飞机的安全。

2.9　压气机环境适应性技术

压气机的环境适应性主要包括压气机材料本身

的环境适应性以及适应恶劣气候的吞咽能力。 压气

机材料本身的环境适应性一般是通过优选材料来保

证，比如材料一般需要具备防盐雾、防湿热、防霉菌的

三防能力。对于压气机的吞咽能力需求，则需要结合

气动性能开展综合设计。

2.9.1　吞水能力

为保证发动机具备在雨、雪天气的正常工作能力，

要求压气机在吞入一定吞水量空气的情况下不发生失

速喘振。采用基于级叠加的湿压缩1维计算程序，对6
级压气机开展了吞水仿真分析，吞水对压气机性能影

响如图 32 所示。进口喷水 5% 时压气机的裕度变化

较小，能够满足发动机在

恶劣雨雪天气正常稳定工

作的需求。

2.9.2　抗异物打伤能力

在恶劣的冰雹、砂尘

天气情况下，外来物被发

动机吸入气流通道，打伤

风扇/压气机叶片，外来异物打伤情况如图 33 所示。

为保证发动机的稳定工作能力和结构完整性，压气机

需要考虑抗外物打伤能力。

不同前缘半径叶型的仿真分析结果表明，前缘半

径越大抗外物打伤能力越强[30]，不同前缘半径R的叶

片外物打伤仿真分析如 34所示。但叶型前缘半径增

大可能会对压气机气动性

能造成不利影响，前缘半

径增大会导致前缘吸力峰

增强，气动损失变大[31]，前

缘半径 R 对压气机叶型气

动 损 失 的 影 响 如 图 35
所示。

为了寻求既能保证抗

外物打伤能力，又能保证气动性能的前缘设计，在保

证叶型前缘厚度的前提下，通过对前缘形状开展精细

化设计[32]，可提高叶型的气动性能，曲率连续前缘的

流场如图 36 所示。总的来说，目前还缺乏系统的抗

外物打伤高效叶型对气动性能和强度可靠性的综合

影响分析研究，是后续需要重点开展的研究工作。

涂层 钛合金

钢衬板 可磨耗涂层

图 31　防钛火结构设计

总
压

损
失

0.032
0.031
0.003
0.029

前缘半径R/mm0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6

图 35　前缘半径R对压气机
叶型气动损失的影响

压
比

1.0-干空气
1.0-吞水5%

压气机换算流量/（kg/s）
图 32　吞水对压气机

性能影响

图 30　调节机构系统刚度

改进设计

图 33　外来异物打伤情况

（a） R=0.2 （b） R=0.4 （c） R=0.6
图 34　不同前缘半径R的外物打伤仿真分析［30］
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3　结束语

随着先进作战飞机对航空发动机需求的不断提

升，先进航空发动机压气机的设计由性能主导转变为

基于产品需求的综合设计。本文梳理了先进发动机

产品对压气机的全面技术需求，总结了基于发动机产

品需求的压气机研制面临的关键技术挑战、技术途径

以及取得的效果，并对未来的研究趋势提出了建议，

本文的研究工作为研制全面满足先进作战飞机发动

机需求的压气机提供了技术基础，可有效支撑先进发

动机产品的研制。
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高超声速动力能热管理技术综述

梁义强，范 宇，周建军，刘太秋
（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：高超声速飞行器因良好的高速突防和快速打击能力成为重要的装备发展方向，但高超声速飞行工况的特殊性使其动力

系统对热管理和能源供给提出了严苛的需求。通过分析文献对高超声速动力的热防护、燃油热管理和进气预冷等技术进行了详

细评述。热管理对高超声速动力装置的功能和性能实现具有重要影响，但其目前在该领域研究技术的成熟度较低，飞发一体化是

解决问题的重要技术途径之一。通过文献综述对能源供给的生成及利用等技术与传统飞行器进行了对比，概述了现有高超声速

动力主要的能源供给方式的关键技术为燃油裂解气涡轮等，在此基础上总结了能热（能源与热）管理的未来发展趋势为热电转换

等，为高超声速动力能量综合能热管理技术的发展提供借鉴。

关键词：高超声速动力；能热管理；推进系统；发电技术
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Overview of Power and Thermal Management Technology for Hypersonic Engine
LIANG Yi-qiang， FAN Yu， ZHOU Jian-jun， LIU Tai-qiu

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）
Abstract： Hypersonic aircraft represents a crucial focus in equipment development, owing to their exceptional high-speed penetra⁃

tion and swift strike capabilities. However, stringent requirements for thermal management and power supply are imposed by hypersonic 
flight conditions. A comprehensive review of technologies concerning thermal protection, fuel thermal management and inlet air precooling 
is conducted. Thermal management significantly impacts the performance and function of hypersonic engines, but its current technical 
maturity level in this field is relatively low. The integration of airframe and engine is identified as one of the important approaches for 
addressing these challenges. A literature review was conducted to compare the generation and utilization technologies of power supply with 
traditional aircraft. Key technologies of primary power supply methods in existing hypersonic engines are outlined, including the fuel vapor 
turbine. The future developmental trends in power and thermal management are summarized, such as thermoelectric conversion, providing 
a reference for the development of integrated power and thermal management technologies for hypersonic engines.

Key words： hypersonic engine; power and thermal management; propulsion system; power generation technology

0　引言

未来战争要求战机在极具复杂的空天战场态势

下“快速响应、远程打击”、“先敌发现、先发制敌”，形

成对敌全面压制的战略优势[1-2]。在此背景下，高超声

速飞行器技术引发了世界各国的关注[3-4]。高超声速

飞行器是指在大气层或临近大气层运行且速度为 5
倍声速甚至更高，未来将广泛应用于远程军事打击以

及太空运输，凭其良好的威慑力和实用性逐步成为了

下一代军事领域博弈的重点武器装备之一[5]。

近些年来，以美国为代表的国家启动了 Hyper-
X、“猎鹰”发动机技术、“佩刀”发动机、“火神”等系列

研究计划，旨在突破飞行器在全空域、全速域内的推

进、气动、结构和发电等关键技术[6-8]。高超声速动力

是飞行器实现高超声速飞行的基础，也是制约飞行器

性能提升的最主要因素[9-10]。在完整的任务包线下，

飞行器需要完成水平起降、从零到高马赫数的宽速域

飞行、远超传统飞行器飞行区间的大空域飞行等一系

列复杂工作，当前动力系统方案存在特定的使用条件

及工况[11]，并且受限于燃烧、进气道、材料、飞发一体
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化等技术，动力性能仍有很大的提升空间[12-13]。随着

飞行马赫数的提高和飞行时间的延长，在飞行器外表

面和发动机壁面形成高温热流，在此极端热环境下，

亟待热防护技术对受热部位进行保护。在飞行器舱

内雷达、用电设备带来的废热需要热管理系统去合理

调控，以保证各部件正常工作。热防护和热管理技术

严重制约了动力性能和飞行马赫数的提高，成为了高

超声速飞行器动力发展瓶颈之一[14-15]。此外，随着飞

机一体化趋势的发展，飞行控制单元、航电系统、起落

架系统、液压系统对能源的需求愈发强烈，同时随着

雷达、大功率激光武器的应用，甚至呈现出兆瓦级别

的能源需求。传统低速飞行器发电方式不适用于高

超声速飞行器，亟待开发适配高超声速飞行器的能源

技术[16]。

高超声速动力、热管理、能源供给可以归结为机

载能量的有效管理及利用，合理的能热管理方式将直

接影响飞行器的功能和性能。由于高超声速工作模

式特殊导致无法直接沿用常规的能热管理方式，设计

适用的能热管理方案也成为了未来高超声速飞行器

和动力的研究重点。

本文以高超声速动力涡轮基组合循环（Turbine 
Based Combined Cycle，TBCC）为目标，对其热管理、能

源供给、能热综合等进行综合分析，并在此基础上展

望未来能热管理的发展趋势，以期为高超声速动力研

制提供技术支撑。

1　高超声速动力对能热的需求

高超声速飞行器由于大空域、宽速域的工作特

点，要求其动力系统的速度必须能够实现从零至规定

最高马赫数。不同马赫数、不同动力系统的比冲特

性[17]如图 1所示，包括涡轮发动机、冲压发动机、超燃

冲压发动机和火箭发动

机。涡轮发动机的马赫数

为 0～3，对于更高马赫数

的工作条件，容易因来流

温度过高导致涡轮叶片损

坏；冲压发动机一般在亚

声速（马赫数通常为 3～
6）；超燃冲压发动机工作马赫数则在 6 以上，具有良

好的比冲特性。单一动力系统在执行大空域、宽速域

飞行任务时存在性能短板，无法独立实现从起飞到高

速巡航全过程。因此，组合动力技术得到了广泛的重

视，主要思路是将 2种或以上的动力系统通过热力循

环结构布局等有机融合形成新型宽包线多模态动力，

根据预先飞行工况进行划分，在每种特定飞行工况下

选用合适的动力，再结合每种动力的优势，拓宽飞行

器工作范围、提升平均比冲[18-20]。

TBCC 发动机由涡轮发动机和冲压发动机/超燃

冲压发动机构成，在低马赫数下采用涡轮发动机，在

高马赫数下采用冲压/超燃冲压发动机。在马赫数为

3～4 时，从涡轮模式切换至冲压/超燃冲压发动机模

式。TBCC发动机是当前技术成熟度最高的一种动力

装置，但在低马赫数下涡轮推进切换至高马赫数冲压

推进的过渡阶段存在“推力陷阱”难题，现阶段的工作

重点在于突破模态转换、跨声速下的推阻比矛盾[21]。

基于 TBCC 发动机从起动-爬升-模态转换-巡

航-返回的任务场景分析，发动机舱舱温升高、进气温

度和入口燃油温度高等成为高超声速动力面临的主

要热管理需求，这归根结底是因为高马赫数飞行时冲

压作用使得飞机环境温度大幅提高。通过对涡轮机

进气进行预冷增大涡轮机推力来解决“推力陷阱”难

题，同时，飞行器利用燃油作为冷源对航电等系统进

行散热，导致发动机入口燃油温度大幅升高为了使用

飞机利用燃油热沉导致发动机入口燃油温度大幅

提升。

在能源供给技术方面，高超声速飞行时，不能通

过提取涡轮发动机的轴功来获得能源供给用于驱动

发电机、液压泵等。对长航时高超声速飞行器的大功

率供电不能仅靠电池实现，因此，在模态转换过程及

模态转换后，飞机的能源供给成为新的技术难题。

在美国高超声速技术研究中，2014年，美国空军

实验室公布了重复使用高超声速飞行器 6 大关键技

术如图2所示。其中，“能源与热管理技术”是其一。

比
冲

I sp /s

8000
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Ma
120 4 8 16 20 24

Hydrogen FuelHydrocarbon Fuel
Turbojets

Ramjets
Scramjets

Scramjets
RamjetsTurbojets

Rockers

图 1　动力系统比冲特性［17］

Configuration & Aerodynamics
·Aerodynamic Efficiency - Cruise and TransonicDrag Reduction·Stability & Control Throughout Flight Envelope·Complex and Costly Validation of PerformanceEstimates

Sensors
·Radome and Window Materials·Assured, Accurate PNT·Threat Warning / Interpretation·Automatic Target Recognition

Structures & Materials·Shape Stability·Structural Integrity·Component Integration·Temperature Management

Guidance & Control·Precise Attitude Control For Sensor Pointing·Flight Dynamics During Engine Mode Transitions·Failure Detection and Mitigation·Adaptation for Aerothermoelastic Effects·Verification & Validation of Adaptive Systems
Power & Thermal Management·Long Duration Power Generation and Distribution·High Temp Actuation and Heat Sinks

Propulsion & Propulsion Integration·Propulsion Mode Transition·Extended Operating Regimes  -Both Turbine and Scramjet·Thermal Management·Engine Operability·Enlarged Scramjet Scale(8X- 16X)·Nozzle Sealing

图 2　美国重复使用高超声速飞行器 6 大关键技术
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2　高超声速动力热管理技术

在长时间、高马赫数、高功率需求的工作环境下，

高超声速动力面临严重的热防护、热管理问题。随着

飞行马赫数的提高，飞行器气动加热效应愈发显著，

所承载的热负荷呈指数增长。在飞行马赫数为 5时，

空气滞止温度达到1200 K，发动舱温达到573 K，而现

有发动机外部附件工作环境温度大部分在 473 K 以

下。因此，采取热防护措施对高温区域进行防护和满

足各部件/系统散热需求是高超声速动力的热管理的

主要内容。

热防护技术是对热量进行阻隔、削弱热量向机身

传递，最终目的是消耗热量。当前主流的热防护技术

分为主动热防护、被动热防护和半被动热防护 3种形

式[22-23]。在选取热防护技术时，需综合考虑飞行任务

包线下热环境参数、飞行时长、受热材料特性、使用成

本和防护效果。在冷却效果上，主动热防护方式效果

最佳，半被动热防护次之，被动热防护方式效果较差；

在使用成本上，从高到低依次是主动热防护、半被动

热防护、被动热防护，主动防护技术如图 3所示；在工

作环境上，被动热防护方式适用于加热时间短的工作

条件，半被动热防护方式多数无法重复使用，仅限在

单次任务下使用。相比之下，主动热防护方式能够持

续使用热沉进行热防护，兼具可重复使用的优点，适

用在长时间、高热流密度的工作环境，是未来高超声

速动力热防护技术的研究重点。

对于发动机表面安装的燃滑油附件、外部管路

等，开展热防护是必要的，无论采取哪种热防护形式，

其本质均为保证结构在高温工作环境下可靠地工作。

发动机舱内温度控制技术综合了主动和被动热防护

2 种形式来保障成附件在耐温水平的环境温度下正

常工作。目前，该项工作研究较少。刘友宏等[24]针对

高超声速动力的外部附件开展了热环境研究，对不同

工况下不同热防护和主动冷却策略下的发动机舱环

境温度进行了仿真。其余的大部分相关的发动机舱

环境温度研究主要集中在常规飞行器。

对于高超声速飞行器，燃油更是作为最重要的热

沉实现各个部件和系统的冷却，飞机利用燃油对环控

系统、航电系统、液压系统等部件和系统进行散热。

飞机部分的燃油热管理相关研究较多，主要包括燃油

系统的建模和控制策略[25-26]。其中，徐志英等[27]以油

箱、输送燃油的各类部件及管道等组成的自供能源式

输油系统为研究对象，构建了输运网络和各部件的数

学模型，求解获得流体网络各节点的流量、压力、温度

和热损失，从而预测出主要位置和进入发动机前的燃

油温度；常士楠等[28]采用仿真软件构建了机载综合热

管理系统的稳态仿真数学模型，分析了飞行高度和马

赫数对各状态点温度的影响。热控制策略可采用系

统辨识与热载荷预测算法，于喜奎等[25]提出了基于能

量平衡与温度反馈配合的热控制模型，解决热惯性带

来的控制延迟问题，基于热沉冷却能力评估与热载荷

匹配构建的热沉调度模型，旨在合理利用各种冷源，

解决飞行后期冷源不足的问题。

此外，飞机对燃油热沉的利用使得发动机入口燃

油温度大幅升高。这降低了发动机控制系统的控制

精度和可靠性，并显著降低了滑油系统的冷却效

率[29]。典型的燃油系统方案如图 4所示，高温燃油对

液压机械装置的影响主要体现在对燃油泵特性和液

压机械装置可靠性的影响。同时，高温燃油特性改变

影响控制系统相关的密度、运动黏度、饱和蒸汽压、橡

胶相容性和热安定性等参数。

在发动机燃油热管理系统的建模仿真方法方面开

展了较多的研究。苏壮等[31]分析了滑油系统散热在不

同的热管理架构下的性能；文献[32-34]针对发动机燃

油系统，采用理论简化计算方法和软件仿真方法对燃

油温升特性进行了研究；刘友宏等[35]针对TBCC发动机

燃油系统流动传热特性进行了联合仿真软件开发研

究，根据燃油系统的工作原理、流动传热机理，构建了

燃油系统各元组件的 Flowmaster数学模型，并开展了

涡轮冲压组合发动机燃油系统温升的仿真研究[36]。

Surfaceheating Radiation
Air flow

Injection
Porousmedia

Air flow

Transpiration coolingFilm coolingConvective cooling

Coolant fluid
Coolant fluid Coolant fluid

图 3　主动热防护技术［23］
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高超声速动力燃油热管理的主要难点在于发动

机入口燃油温度提升的方案架构设计和飞发一体化

热管理研究，但是，目前尚无文献详细论述。

高超声速飞行器的航电系统、液压系统、大功率

用电设备产生的热量通过热管理系统进行转移，最终

通过燃油燃烧的形式耗散。完整的热管理过程包括

飞机和发动机的热量收集、储存、传输和耗散等。其

中，热量收集采用各式换热器，结合蒸汽循环、空气循

环，并通过自然冷却、强迫冷却和换热冷却等方式实

现；热量储存由相变材料或冷却循环实现；热量耗散

是机舱热管理系统通过热沉实现热量的消散或转移。

传统低速飞行器采用发动机引气、冲压空气以及燃油

作为热沉，而在高超声速飞行器中，仅有燃油可用于

热管理。

在飞发热管理系统级研究上，传统的高性能军用

飞机热管理系统主要是由发动机引气流经压气机涡

轮组件后制冷的冷却方式。在该热管理方式下，空气

循环系统、燃油系统、滑油系统、液压系统各自独立，

子系统间能量无法互补，在能量的使用上存在重复和

浪费现象。为了对各子系统之间进行热量的综合管

理，实现热量充分、高效利用，综合热管理系统技术是

解决该问题的重要手段[37]。

Sprouse[38]和Ashford等[39]详细描述了F-22飞机先

进的环控与综合热管理系统的架构和主要功能，采用

燃油和冲压空气的热沉综合解决了各系统的散热需

求。该飞机的燃油热管理系统如图 5所示，利用燃油

热管理系统将环境控制系统、液压系统、机电系统紧

密交联，各系统废热均由燃油热管理系统输送并处

理。与传统的空气制冷循环系统相比，该方式的代偿

损失显著降低。飞行器综合能量技术（Integrated 
Vehicle Energy Technology，INVENT）计划[40]进一步扩

展综合热管理技术内涵：旨在对全机能量按需、实际

工作状态进行综合管理，以实现能量利用效率最大

化 。 自 适 应 动 力 与 热 管 理 系 统（Adaptive Power 
Thermal Management System，APTMS）如图 6 所示，是

INVENT 计划中重要的子系统[41]，率先在结构及功能

上综合了辅助动力系统、环境控制系统和应急动力系

统。该系统通过采取多能量自适应的组合动力装置，

能够依据实时能效需求，实现系统内引气、功率提取、

燃油、电能等多能量形式的交联和管理。此外，

APTMS 应用包括燃油、冲压空气和风扇涵道空气在

内的多种热沉形式，为座舱及电子舱制冷。这种多种

热沉并行工作方式，能够提升系统的热管理能力并减

少传统机载机电热管理系统对冲压换热的依赖。

与传统飞行器的发展趋势一致，未来高超飞行器

热管理系统在有限空间和热沉下，也需要通过系统结

构一体化手段，紧凑系统布局、集成系统功能并降低

系统总质量。此外，需要更加注重热管理系统之间的

耦合，通过动态梯级利用热沉，采用高效换热手段，提

高热管理系统效率，实现飞发热管理一体化设计和效

能优化[12]。

进气预冷是高超声速动力重要的热管理需求，是

提高涡轮发动机工作马赫数的有效手段之一。通过

将预冷器布置在压缩机前面，将燃料作为冷却剂可以

显著降低进入空气的温度，从而大幅降低压缩机的功

耗并提高发动机的循环效率。预冷发动机主要采用

燃油预冷方式、质量注入预压缩冷却循环方式、组合

方式、和第 3 流体预冷 4 种预冷方式。这 4 种冷却模

式包括 9 种具有代表性的预冷发动机[42]，其中，

ATREX发动机和佩刀发动机是最具应用前景的组合

发动机，如图7、8所示。

“佩刀”发动机一般采用深度预冷技术，具有吸气
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图 5　燃油热管理系统［37］
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和火箭 2种工作模式，能够极大拓宽涡轮发动机工作

马赫数上限，可实现全空域、全速域工作，是目前单级

入轨天地往返飞行器的理想选择。预冷循环发动机

引入冷却介质，系统复杂程度高，调节参数非常困难，

未来需要着重突破深度预冷、结霜控制和高效热交换

等关键技术。

3　高超声速动力能源提供技术

高超声速组合动力因严峻的飞行环境及独特的

发动机构型，在能源提供技术上与传统低速飞行器区

别很大。在冲压发动机上无旋转部件，因此无法提取

轴功率驱动电机。此外，冲压发动机在高马赫数下工

作，飞机辅助动力装置压缩机的入口温度太高，无法

获得净功率，甚至叶片容易烧蚀，难以用于高超声速

飞行器；同样，入口高温气流会破坏吸气式燃料电池

结构，降低能量转化效率，使燃料电池也很难在高超

声速飞行器上使用。空气涡轮发电方式具备较强的

发电能力，但需要热保护结构。

考虑到飞行器的热量丰富，从能量转化利用的角

度出发，探究了适用于高超声速动力的能量供给技

术，包括适用于高马赫数环境的燃油裂解气涡轮、热

电转换和热力循环发电等方案。2015 年，美国空军

发布项目指南文件“长航时高超声速平台发电技术”

子项目中也指出，需要依靠高温或高速气流进行发电

提供能源，例如采用环境友好的燃料或通过热电器件

从高温气流中吸收热量。

3.1　燃油裂解气涡轮

燃油裂解气涡轮发电（Fuel Vapor Turbine，FVT）
是一种基于蓄热冷却的发电技术，如图 9所示。碳氢

化合物首先由燃油泵抽出，进入冷却通道，利用燃料

自身吸热能力冷却发动机壁面，经过不断吸热过程燃

油裂解为小分子碳氢化合物并进入涡轮，在涡轮机中

膨胀作功实现发电，最后将膨胀后裂解燃料注入发动

机燃烧室。Kanda等[43]基于上述膨胀循环理念，提出

将气态燃料涡轮方式应用于氢燃料超燃冲压发动机

中。Sforza[44]提出以碳氢燃料为工质的半闭式朗肯循

环。在该方案中，碳氢燃料经燃油泵抽出，作为发动

机壁面的冷源，换热汽化后的碳氢燃料一部分进入燃

烧室用于燃烧反应，另一部分则推动涡轮作功，经过

涡轮冷却后的燃料流经冷凝器液化最后回到油箱。

Li等[45]构建描述裂解燃料膨胀特性的分析模型，

并通过试验验证了FVT的发电性能，并探究燃料温度

和压力对燃料膨胀能力的影响，表明裂解燃料的作功

能力远高于未裂解燃料的，在其仿真条件下仿真温度

超过 800 K 可获得正输出功。在此基础上，Li等[46]提

出 2 种 FVT 性能改进方式并进行效果验证，其中，部

分质量流改进方法提高了系统的最大输出功率，采用

水蒸气催化方法降低了获得正输出功的燃料温度。

为评估燃气轮机驱动的发电系统性能，Zhang
等[47]构建基于 SRK 状态方程的燃气轮机性能评价模

型，表明在汽轮机膨胀比为 2 时，烃类燃气轮机能产

生足够的动力驱动供油泵。在入口温度为 100 K、汽

轮机膨胀比为 5 时，燃料蒸气等熵焓降超过 940 kJ/
kg。

基于FVT技术的能源提供方式结构简单、体积紧

凑，在高超声速飞行器中具有广泛的前景。但由于燃

料质量流量有限、化学性质在高温下不稳定，同时系

统输出功率受到裂解气体成分影响极易出现波动，加

之能量转换效率不够高，制约了该系统的发展。未来

该技术的发展核心在于能量转换效率的提高。
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图 9　燃油裂解气涡轮发电［45］
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图 7　ATREX 发动机结构［42］

The main Pre-CoolerHeat Exchanger(HX1)
Pre-Burner and HX3

Turbine
Hydrogen Pump

He CirculatorRegenerators(HX4)
Heat Shield

4 Bell Nozzle Thrust ChambersSpill Duct Ramjet BumersLox Pump
Spill Duct

Air Turbo-Compressor
Moveable Centre Body Intake

图 8　佩刀发动机结构［42］

15



第 50 卷 航 空 发 动 机

3.2　热电转换

在飞行过程中，燃烧和空气动力学效应产生的大

量热量为热电转换技术发电提供了可能。半导体温

差发电技术基于热电材料的赛贝克效应，即在温度梯

度下 2种不同电子密度的金属导体/半导体间形成电

势差，从而实现将热能到电能的转换。对比常见的热

力学循环发电方式，热电转换发电机（Thermoelectric 
Generators，TEG）由于没有旋转部件，具有结构简单紧

凑、可靠性高、无振动的优势，且能够灵活的布置，在

高超声速能源供给方面具有良好应用前景。

为评估大温差条件下多级热电发电机性能，

Cheng等[48]构建了一种考虑冷、热源流动的TEG模型，

研究了最大输出功率和转换效率的影响因素，仿真结

果表明，在大温差条件下采用多级结构、先进的热电

材料能够实现 18.38% 的热电转化效率，TEG 系统如

图 10所示。为探究 TEG合适的级数，Cheng等[49]构建

了可变级数的TEG模型，对比单极和 2级TEG的热电

性能，仿真结果表明，发现 2 级 TEG 的性能更好。

Cheng 等[50]进一步探究不同热源入口温度和温差下

TEG的性能，表明TEG的最佳级数与热源入口温度相

关，且TEG的最大功率输出和能量转换效率随热源入

口温度的升高而提高；在超过 500 K 的大温差下，多

级 TEG 性能明显优于单级 TEG 的，并且综合考虑材

料成本等因素，4级 TEG 配重最优。Li等[51]提出了一

种用于发电的集成TEG和再生冷却系统，在燃料流量

为61.69 kg/s时，输出功率为0.4 kW。

综上所述，采用多级结构、改进冷/热源能够提提

高 TEG 的发电能力，未来温差较大的 TEG 系统在高

超声速动力中具有广阔应用前景。但目前的 TEG方

法受限于燃油流量、热电材料性能，以及供电能力存

在瓶颈，无法独立承担大规模能源供给任务，常与其

它发电方式组合使用，协同完成飞行器供电。

3.3　布雷顿循环发电

由于较高的功率密度、热效率以及紧凑的尺寸，

闭式布雷顿循环（Closed Brayton Cycle，CBC）引发了

诸多关注，被视作高超声速飞行器供电的可行方案之

一。CBC作为一种封闭式热力学循环，在高超声速能

源供给上具有 2 种优势：高温气流仅作为循环工质，

降低了对热源总压力需求；以二氧化碳或者氦气作为

循环工质，对比开式循环以空气或燃料蒸汽工质，具

有更好的传热性能，有利于提高循环性能。

Qin等[52]提出一种基于闭式热力学循环的热管理

系统，并通过将部分热量转化为电能显著降低超燃冲

压换热器再生冷却燃油流量，间接增加了 54% 的热

沉；Cheng等[53]构建了闭式布雷顿循环模型，比较有限

冷源条件下氢、碳氢燃料的发电能力，表明在相同的推

进功率下，采用液氢冷却的循环温度更低，能够产生更

多的电力；在此基础上，Cheng等还提出一种闭式回热

布雷顿循环的发电及冷却一体化系统，如图 11所示。

其中，氦气仅作为布雷顿循环的工质，发动机壁面冷却

由液态金属完成，燃料作为冷源经换热冷却进入燃烧

室。仿真结果表明，该方案能够满足高超声速飞行器

大功率供电和发动机冷却需求，且对推力影响小，相比

于无燃烧散热情况，比冲降低2%、推力减小2%。

超临界二氧化碳布雷顿循环是近年兴起的一种

新型热力循环方式，相比蒸汽循环，其循环效率高，系

统结构紧凑且安全稳定。针对超临界二氧化碳闭式

布雷顿循环的发电性能和结构布局等关键技术，开展

系列研究。Cheng等[54]研究了超临界二氧化碳闭式布

雷顿循环在冷源有限条件下的发电功率，对比设计简

单回收和再压缩 2种循环布局，超临界二氧化碳闭式

布雷顿循环如图 12 所示。仿真结果表明，由于预冷

器燃料温差变化大，简单回收布局单位燃料质量流量

发电能力高于再压缩布局的。

为进一步研究超临界二氧化碳闭式布雷顿循环

的发电和冷却性能，Miao等[55]对比了 3种典型布局下

的循环发电性能，仿真结果表明，对比传统再生冷却
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发电系统，超临界二氧化碳闭式布雷顿循环的油耗降

低30%，功率输出为167.9 kW。

闭式布雷顿循环的功率密度高，但功率水平受有

限冷源和高超声速飞行器循环工质加热温度的限制，

未来还需继续研究。

3.4　组合发电技术

组合发电技术将 2种或者 2种以上的发电系统有

机结合，充分发挥各自的发电优势，有望实现最佳的

发电性能。近年来，为进一步提高高超声速飞行器的

发电能力，诸多学者开展大量组合发电技术研究。

Dang 等[56]将 FVT 的高功率密度特性与 CBC 系统

的高循环效率特性结合，提出一种 FVT-CBC 组合发

电冷却综合系统。FVT-CBC联合发电系统模型如图

13 所示，碳氢化合物燃料首先在发动机壁面冷却通

道吸热裂解，裂解后的高温气体进入燃油裂解气涡轮

进行膨胀发电，涡轮出口气体作为CBC系统的热源实

现热能的梯级利用。为评估该系统的发电性能，构架

了系统模型，并基于遗传算法研究最大电力的系统配

置参数，验证了 FVT-CBC 联合发电系统可以为高超

声速飞行器提供足够的电力。仿真结果表明，FVT-
CBC 组合系统的供电能力相比于 CBC 独立发电系统

至少提高 25%，经算法优化的 FVT-CBC 组合系统最

大电功率为326.7 kW。

Guo等[57]结合燃油气涡轮发电和超临界二氧化碳

闭式布雷顿循环，建立FVT超临界二氧化碳CBC联合

发电模型如图 14所示。仿真对比了该系统与仅使用

燃油气涡轮的能热管理系统的发电量、热电转化效

率、对冷却通道结焦的影响，发现新型能热管理系统

能够较好满足高超声速飞行器马赫数为 6～7的冷却

要求。该新型能热管理系统可利用超燃冲压发动机

的废热，发电能力和热电转化效率更高。

为提高冷源有限下布雷顿循环的发电功率，

Cheng等[58]将液态金属磁流体发电技术和闭式布雷顿

循环发电技术结合，构建 LMMHD-CBC 发电系统模

型如图 15 所示。在该集成化发电系统模型基础上，

研究冷源温升、汽轮机入口温度对系统性能的影响，

并对比传统布雷顿循环的发电效果。仿真结果表明，

该系统在理论上可实现兆瓦级发电，单位质量燃料可

发电 637.84 kW。相比传统布雷顿循环，该系统的发

电能力显著提高，达到92.44%。

Cheng 等[59]开发了一种以低温燃料为冷源，以高
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温燃料为热源的一体化发电制冷系统，提出一种基于

CBC和TEG的组合发电机，通过扩大冷源的可用温度

范围来提高系统的发电能力。仿真结果表明，组合式

TEG-CBC 发电机在提高发电能力方面有巨大潜力。

与单个CBC相比，该系统的功率提高 18.2%。组合发

电机的功率增加百分比随着一次冷却器中的燃料出

口温度升高而降低。TEG-CBC联合发电模型如图 16
所示。

Sun 等[60]将燃油冷却空气涡轮和朗肯循环结合，

建立空气涡轮-朗肯循环组合发电系统如图 17所示。

通过试验研究了该新型发电/冷却系统的发电和冷却

效果，结果表明，该系统比空气涡轮机发电功率提高

20.7%，且能生成质量流量为0.292 kg/s的冷却气流。

当前的组合发电技术多集中在一种热力循环搭

配其它发电方式，目的是提高有限冷源条件下热力循

环的发电功率，实现热能的梯级利用。在未来飞行器

马赫数不断提高的需求下，考虑热防护需求和热电转

化技术实现系统的发电、热防护一体化是未来发电技

术的重点研究方向。

4　总结

高超声速飞行器是未来先进飞机的发展方向，高

超声速动力及其热管理和能源供给是未来发展的重

要关键技术。介绍了高超声速组合动力的热管理和

能源供给技术的需求，并针对热管理的热防护、发动

机舱环境控制、燃油热管理、飞发一体化热管理和预

冷技术进行了分析。高超声速动力装置的能源供给

与传统飞行器的不同，单一发电方式供给能力有限，

结合多种发电方式的组合式供给技术是未来的研究

重点。为了充分提高飞行器效能，热电转化技术是未

来高超声速飞行器热管理和能源管理耦合交联实现

综合管理的重要途径。
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舰载全电推进系统智能燃气轮机的关键技术及
发展展望

张 轲 1，郑培英 1，娄方远 2，尹家录 1
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摘要：随着对性能、运行安全和节能减排的日益重视，对燃气涡轮发动机的设计要求越来越高。在过去的 10年中，智能燃气

涡轮发动机由于可以兼顾性能及可靠性而越发受到重视。通过提炼智能燃气涡轮发动机的收益及挑战，系统回顾了智能燃气涡

轮发动机涵盖的技术领域及需求。通过与航空发动机及地面燃气轮机的典型任务剖面差异进行对比，提出针对舰载燃气涡轮发

动机智能化特色需求。在此基础上，梳理出进气畸变实时监测及畸变指数评估、压缩系统喘振预警及叶片振动监测、高压涡轮自

适应热管理和高温旋转件叶尖间隙测试 4项关键技术。重点讨论了每项关键技术带来的收益、国内外研究现状及实施这些技术

所面临的挑战。然而，上述关键技术的落地仍需从单一技术的成熟及完善、多维度的技术收益论证2个层次持续开展相关工作。

关键词：智能燃气轮机；舰载燃气轮机；航空发动机；先进感知与控制；全电推进
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Key Technologies and Development Prospects of Intelligent Gas Turbines for All-electric
Marine Propulsion Systems

ZHANG Ke1， ZHENG Pei-Ying1， LOU Fang-yuan2， YIN Jia-lu1

（1. AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China； 2. Institute for Aero Engine，Tsinghua University，Beijing，
100084，China）

Abstract： With the increasing emphasis on performance, operational safety, energy saving and emission reduction, many new chal⁃
lenges are being faced by the designers of gas turbine engines. In the past decade, the concept of intelligent gas turbines has received 
increasing attention due to their ability to balance performance and reliability. By extracting the benefits and challenges of intelligent gas 
turbine engines, a systematic review was conducted on the technical fields and requirements covered by intelligent gas turbine engines. By 
comparing the differences in typical mission profiles with aircraft engines and land-based gas turbines, intelligent requirements for marine 
gas turbine engines are proposed. Four key techniques are highlighted, including real-time inlet-distortion monitoring and distortion index 
evaluation, surge warning of compression system and blade vibration monitoring, adaptive thermal management of high-pressure turbine, 
and tip clearance measurement of high-temperature rotating components. The benefits of each key technology, the current research situa⁃
tion at home and abroad, as well as the challenges to its implementation, are discussed in detail. However, the implementation of the above-
mentioned key techniques requires continued work at two levels including the maturity and development of individual technology and the 
multi-disciplinary interrogation of technological benefits.

Key words： intelligent gas turbine engine; marine gas turbine engine; aeroengine; advanced sensing and control; all-electric propul⁃
sion

0　引言

随着燃气涡轮发动机的不断发展，其安全性、可

靠性、经济性和环境可持续性成为关注的重点。在这

种情况下，发动机技术的革新势在必行，随着测试技

术、智能控制、大数据、人工智能等技术的不断发展，

智能化已成为燃气涡轮发动机发展的必然趋势。

智能燃气涡轮发动机的概念最早可追溯至 21世
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纪初。2004 年，北约研究与技术组织（Research and 
Technology Organization, RTO）成立应用运载器技术

（Applied Vehicle Technology，AVT）任务组，论证智能

燃气涡轮发动机的主要特征、当前技术状态以及未来

的技术开发需求。该工作组的工作于 2008 年完成，

并于 2009年 4月发布了阶段性调研报告[1]。报告系统

梳理了智能燃气涡轮发动机主要特征及关键技术，并

在此基础上明确了具体传感器及执行机构的技术指

标。此后，NASA和美国国防部持续开展了支持智能

航空发动机相关研究计划，总体目标为提高飞机推进

系统的性能、安全性、可靠性、可负担性/经济性和操

控性。智能发动机将具有先进的控制和健康管理能

力，能够根据当前自身运行状况结合飞行器任务需求

进行自我诊断、自我预测以及自适应优化性能。早期

的智能燃气涡轮发动机主要关注发动机传感、控制领

域的智能化。随着大数据、人工智能技术的快速发

展，针对燃气涡轮发动机“智能”的探讨更加深入。当

前对“智能”的定义通常指机器具备“感知、学习、思

考、决策、及执行”的“类”人类能力。2018 年，RR 公

司[2]发布研发智能航空发动机的愿景，随后不断丰富

和完善，将大数据分析、机器学习、数字孪生等热门技

术同燃气涡轮发动机相结合，融入燃气涡轮发动机的

工作和运维过程中。相比于 21世纪初期燃气涡轮发

动机主要关注传感、控制领域的智能化，当前智能化

的维度更宽泛，更加注重依托大数据、人工智能、机器

学习形成的深度环境/态势感知能力以及超前的预

测、诊断、决策能力。此外，得益于大数据分析、机器

学习技术的高速发展，当前“智能燃气涡轮发动机”更

注重诊断预测算法及模型自我迭代演化能力。

本文通过提炼智能燃气涡轮发动机的收益及挑

战、技术领域及需求，提出针对舰载燃气涡轮发动机

智能化特色需求和关键技术，并讨论了关键技术的收

益和挑战。

1　智能燃气涡轮发动机带来的机遇及挑战

尽管智能燃气涡轮发动机的概念及涉及技术领

域不停地演变，其主要特征及目的始终是明确的。智

能燃气涡轮发动机是指能够通过感知、评估、决策、执

行、学习、预判在燃气涡轮发动机全寿命周期内实现

最优的发动机工作状态。NASA 在 2010 年的一份报

告[3]中总结未来智能燃气涡轮发动机的主要特征为：

（1）基于对当前燃气涡轮发动机运行状态的深度感

知，通过主动控制提高组件及整机的性能及操控性；

（2）依托大数据分析、人工智能及机器学习方法，将先

进的诊断和预测技术并与控制相结合，以提高发动机

运行可靠性及部件寿命；（3）在自适应容错架构中使

用基于传感器、执行器、及边缘计算单元的分布式控

制，提高发动机运行中的容错率及安全性。其中，智

能化的前提是信息收据，智能化的基础是状态感知，

智能化的核心是数据的挖

掘、推理及决策。因此，相

比传统的燃气涡轮发动

机，数据、算法、模型是智

能燃气涡轮发动机的第二

“生命线”。智能燃气涡轮

发动机深度感知及控制流

程如图1所示。

相对应地，支撑智能燃气涡轮发动机的关键技术

群主要涵盖 4个领域：（1）先进测试及深度感知技术；

（2）先进诊断预测算法及模型；（3）高效、鲁棒的部件

执行作动机构；（4）先进的控制架构。智能燃气涡轮

发动机不同层级内涵如图2所示。

1.1　智能燃气涡轮发动机带来的“第二曲线”

与传统燃气涡轮发动机相比，智能化所带来的最

大的不同主要体现在在全生命周期运行阶段对传感

器、模型和算法的依赖程度。智能燃气涡轮发动机的

“第二曲线”如图 3所示，对比了传统燃气涡轮发动机

与智能燃气涡轮发动机在

研制、使用阶段所需要的

传感器、模型和算法数量

演变趋势。传统燃气涡轮

发动机在研制阶段会在部

件试验、整机海平面试验、

高空模拟试验、试飞试验、

物理
模型

大数据

任务/目标

深度
感知

自主决策/
智能控制

执行机构
诊断/预测

算法

图 1　智能燃气涡轮发动机

深度感知及控制流程

智能燃气涡轮发动机

自适应优化主要特征

关键技术

控制架构

控制算法

传感器/
作动器

自诊断 自预测

控制架构作动机构控制、诊断、预测算法及模型先进测试及深度感知技术
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图 2　智能燃气涡轮发动机不同层级内涵

时间

传
感

器
/算

法
数

量

第二曲线

第一曲线

第二曲线
第一曲线

传感器

模型/算法

服役阶段
研发
阶段

图 3　智能燃气涡轮发动机

的“第二曲线”
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型号鉴定试验阶段布置数量巨大的传感器，用于探明

燃气涡轮发动机的部件、整机性能特性、结构完整性

等特性，并将获取的试验数据用于校准模型和算法。

而发动机一旦设计定型、生产并交付使用，将依靠少

量的传感器并结合大量经过研制阶段校准的模型、算

法用于发动机运行状态的监测及调控。因此，针对传

统燃气涡轮发动机，随着发动机进入使用阶段，存在

1对传感器数量减少而模型、算法数量增加的交叉曲

线，在本文中称为“第一曲线”。

根据上述讨论，智能燃气涡轮发动机在使用阶段

所需的传感器数量会大大增加。同时，由于传感器实

时数据量的增加以及智能发动机自预测、自诊断的主

导特征，对算法、模型数量的需求也会大大增加。因

此，形成独特的智能发动机在使用阶段所专有的“第

二曲线”。

1.2　挑战及机遇

随着燃气涡轮发动机技术发展及性能的不断提

高，发动机内部工作环境越发苛刻。典型燃气涡轮发

动机部件工作环境如图 4所示，总结了典型燃气涡轮

发动机气路中的压力和温度分布。此外，发动机在运

行过程中还面临着各种挑战，例如：进气畸变及流动

分离；风扇/压气机失速及喘振；燃烧不稳定性；叶盘/
叶片颤振和高周疲劳等。由于当前发动机在役阶段

缺乏对其运行状态的实时监测，为了保障发动机在极

端工况下安全运行，当前燃气涡轮发动机工况点通常

留有较大的安全裕度[4] ，因此，浪费了相当一部分发

动机的潜在可用性能。

然而，克服挑战也能带来巨大收益。智能燃气涡

轮发动机基于发动机实时运行状态感知，依托物理模

型、大数据分析、机器学习及人工智能技术，通过数据

挖掘、信息处理、决策执行、结果反馈使燃气涡轮发动

机始终处于最佳任务匹配状态，能够最大程度地挖掘

发动机部件的性能潜力。

本文主要从提高性能、运行安全性及可靠性方

面，论证燃气涡轮发动机智能化所带来的收益。智能

燃气涡轮发动机的关键技术根据其对发动机性能、运

行安全性及可靠性的影响可分为 2类。第 1类是通过

先进的传感和主动控制，来提高发动机和部件效率：

第 2类是先进的诊断/预测算法与智能控制相结合，以

提高发动机运行安全性并延长部件寿命。

在性能提高方面，智能燃气涡轮发动机涵盖压缩

系统流动分离实时监测与抑制、高低压涡轮转子叶片

叶尖间隙实时测量与调控、高压涡轮主动冷却等技

术。这些技术能够减缓流动分离、叶尖泄露流、冷气

掺混引起的发动机性能下降。

在运行安全性方面，智能燃气涡轮发动机涵盖进

气道结冰实时监测、压缩系统流动稳定性实时监测与

调控、震荡燃烧实时监测及调控等技术。这些相关技

术能够最大程度地降低或避免发动机在运行中由于

进气道、风扇结冰造成转子动平衡破坏，压缩系统失

稳、喘振引起的发动机剧烈振动，喷火、震荡燃烧诱发

的发动机热声振荡等因素带来的运行安全风险。

在部件寿命方面，智能燃气涡轮发动机涵盖转子

叶片振动实时监测、燃烧室出口温度分布因子实时监

测及及调控、高温时寿件主动热管理等技术。这些技

术能够实时监测并调控转子及热端部件的运行状态，

延长发动机热端时寿件的寿命。

2　智能燃气涡轮发动机涵盖技术领域及需求

由于智能燃气涡轮发动机的整体技术领域过于

广泛，本文重点围绕基于当前控制架构下单一个体发

动机在运行环节中涉及的关键技术，以确保单一个体

发动机在整个生命周期内安全高效地运行，并适应不

断变化的内部及外部环境。因此，本文讨论内容不涉

及燃气涡轮发动机智能维护或“群体智能”领域的内

容。依据上述归纳出的智能燃气涡轮发动机的“自诊

断”、“自预测”、及“自适应优化”3 大特征，为实现上

述目标，本文讨论内容主要围绕以下2方面：

（1）燃气涡轮发动机气路的深度感知技术，用于

精确评估发动机整机及部件性能、并做出相应调整，

提高发动机内部件匹配及整机性能；

（2）基于物理模型的数据驱动的燃气涡轮发动机

性能预测、故障诊断方法/模型。

空气动力学抖振
强度：0~120 dB
频率：1 Hz~10 kHz

2000+ ℃
涡轮进口前温度 650+ ℃

冷却气体

20000+ h
维修间隔

4 MPa
气体压力

8+ mm
轴位移

叶片表面温度1100+ ℃
10000 r/min0.75 m直径

离心力加速度：50000g
机匣振动频率：0~20+ kHz
机匣振动加速度：0~100+g

大尺寸2.8 m直径

外来入侵物(FOD)
大流量

图 4　典型燃气涡轮发动机部件工作环境［3］
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此外，对未来可能存在的不同控制架构也进行了

简要的探讨。

2.1　深度感知及调控技术

如上所述，由于当前缺乏对燃气涡轮发动机部件

运行状态的实时掌握，为了保障发动机在极端工况下

的安全运行，当前燃气涡轮发动机工况点通常留有较

大的安全裕度，因此浪费了相当一部分发动机的潜在

可用性能。深度感知作为攻克上述难题最有前景的

技术，是通过先进测试技术及多维度数据融合算法精

确评估发动机整机及各部件运行状况并以适当的控

制动作做出反应。该技术通过改变关键部件的运行

工况可避免不稳定工况、通过调节部件的运行工况可

改变各部件的边界条件并优化部件间匹配，使燃气涡

轮发动机始终处于在最佳运行工况。根据部件可以

将针对燃气轮机气路深度感知技术及调控技术分为

进气系统流场监测及调控技术、压缩系统流动不稳定

预测及抑制技术、燃烧不稳定预测及抑制技术、以及

及基于实时状态的涡轮主动控制技术。典型燃气涡

轮发动机气路主动控制技术如图5所示。具体为：

（1）进气系统流场监测及调控技术，即进气道瞬

态进气畸变监测技术。

（2）压缩系统流动不稳定预测及调控技术，包括

稳定裕度管理及喘振预警技术、风扇压气机失速抑制

技术、高负荷叶型流动分离抑制技术和叶片/叶盘振

动实时监测技术。

（3）燃烧主动控制技术，包括不稳定燃烧主动调

控技术、燃烧出口温度场主动调控技术和燃烧废气控

制技术。

（4）涡轮主动控制技术，包括高压涡轮主动冷却

技术、基于实时间隙测试技术的高低压涡轮、主动间

隙控制技术和涡轮叶片/叶盘振动实时监测技术。

此外，深度感知及调控技术是 1 项系统工程，典

型深度感知及调控技术流程如图 6 所示。从图中可

见，实现主动控制需要 3个关键部件：传感器；作动机

构；控制器。进气道主动控

制技术传感器及作动机构

技术指标见表 1，压缩系统

主动控制技术传感器及作

动机构技术指标见表2[3]。相

应的控制算法后续介绍。

2.2　先进诊断、预测方法及模型

当前的燃气涡轮发动机控制逻辑通常基于比例

积分方案的变体，结合限制逻辑，依据物理参数上线

调节燃料流量及阀门开度。此外，当前燃气涡轮发动

机健康监测系统是独立的、不相关的子系统的集合。

虽然这些传统的控制和诊断技术经过时间考验且可

靠，但他们的功能相对受限，无法支撑燃气涡轮发动

机智能化设定的自我诊断、自我预测、以及自适应优

化性能目标。

物理模型的数据驱动燃气涡轮发动机控制及诊

断基本原理如图 7 所示。发动机的模型由物理模型

构建，但物理模型由燃气涡轮发动机实际测量数据校

准。这种基于物理的数据驱动模型最大的优势是能

够高度定制化，实现“一机一模型”，即发动机的模型

是通用的，但每台发动机模型的具体参数是唯一的，

而这些参数是由发动机在全生命周期中的累计运行

工况决定的。

进气道
风
扇压气机

燃烧室
涡轮

燃气涡轮发动机
气路主动控制技术

·瞬态进气畸变监测
技术
·进气道结冰监测技
术
·超声速进气道宽速
裕流场调控技术
·进气道噪声抑制技
术

·稳定裕度管理及喘振
预警技术
·风扇压气机失速抑制
技术
·先进叶型流动分离抑
制技术
·叶片振动实时监测技
术

·不稳定燃烧主动调控

技术

·燃烧出口温度场主动

调控技术

·燃烧废气控制技术

·高压涡轮主动冷却技
术
·基于实时间隙测试技
术的高低压涡轮主动
间隙控制技术
·叶片振动实施监测技
术

·进气道总压场
·进气道总温场
·进气道速度场
·进气道激波位置
·进气道压力、温
度、速度、旋度

·失速先兆信号
·流动分离信号
·叶尖间隙测量信号
·叶片振动信号
·温度、压力信号

·燃烧脉动压力
·气体成分
·燃烧室出口温度
场分布
(OTDF/RTDF)

·叶尖间隙
·涡轮进口温度场
·高压涡轮壁面温度
·高低压涡轮叶片动应力

控制参数/信号

图 5　典型燃气涡轮发动机气路主动控制技术［4］

表 1　进气道主动控制技术传感器及作动机构技术指标

技术

进气道主动控制

主动噪声抑制

感应变量

静压

脉动压力

传感器技术指标

 带宽为0～500 Hz，精度为

±0.1%，机匣安装

 压差量程为100 kPa ，动态

响应频率>10 Hz，量程分辨率

为0.5%

控制变量

 进气道几何，涡发生器

几何，射流，折板，引气

 蜂窝结构，声波发生器

作动机构技术指标

 带宽为 0～2 kHz，主流量调节范围为 0～
2%，几何调节动态响应为0～100 Hz

 压电振荡器存在2.5～5 mm的偏移量

传感器作动机构

作动机构
执行命令

传感器
反馈信号

控制器
·信号处理
·控制逻辑
·作动机构执行命令

图 6　典型深度感知及调控

技术流程［4］
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2.3　先进的控制架构

燃气涡轮发动机控制架构如图 8 所示。发动机

控制系统架构多采用集中式设计（图 8（a））。分散的

传感器和执行机构直接与安装在发动机上全权限数

字发动机控制器（Full Authority Digital Engine Control, 
FADEC）相连。为了提高控制系统的可靠性，通常采

用双模冗余设计。因此，智能化所带来的传感器数量

的增加势必会导致与FADEC相连所需导线的数量和

线束重量增加，而且连接器尺寸会增加外壳尺寸。当

前，发动机的控制装置和附件系统质量占发动机总质

量的 15%～20%。对航空发动机而言，质量日渐成控

制系统设计过程中的重要考量因素。

对智能航空发动机而言，如果继续采用集中式架

构，由于传感器数目增加将会进一步增大控制系统的

质量。为解决这一矛盾，分布式架构被认为是未来高

效燃气涡轮发动机尤其是航空发动机控制系统发展

的必然趋势。自 21 世纪初开始，美国航空航天局格

林研究中心与美国国防部等共同成立了发动机控制

工作组（Distributed Engine Controls Working Group，
DECWG），开发针对未来航空发动机分布式控制的相

关技术。在分布式架构中，FADEC 不再与传感器或

执行机构直接相连。取而代之的是多个相对独立的

控制节点（图 8（b））。控制节点直接接收传感器信

息，依托自身的边缘计算能力或 FADEC 指令进行决

策，控制执行机构，并向FADEC实时更新数据。分布

式架构的核心是具有高度集成的具有边缘计算能力

的传感器及执行机构。采用分布式架构，可以大大减

小导线、线束的质量，从而减小控制系统的质量。

尽管国内外学者普遍认为燃气涡轮发动机尤其

是航空发动机控制系统由集中式架构向分布式架构

的转变，是一个必然的趋势。本文认为在未来相当长

的一段时间，在当前集中式架构控制系统上进行分布

式、模块化子控制单元的拓展，会是更加务实的方案。

3　面向舰载全电推进系统智能燃气轮机关键

技术

围绕面向舰载全电推进系统智能燃气轮机，结合

其工作特性及典型任务剖面，依据经验及认知，从任

务剖面、约束条件 2个维度，对航空发动机、地面燃气

轮机、及面向舰载全电推荐系统的燃气轮机智能化需

求差异进行了对比。在此基础上提出几项收益较高、

表 2　压缩系统主动控制技术传感器及作动机构技术指标

技术

失速主动抑制

流动分离主动控制

叶尖间隙主动控制

感应变量

静压

静压

间隙

传感器技术指标

 动态范围为 35 kPa，精度为

±0.2%，带宽为 5～100 kHz，机匣

安装

 动态范围为 35 kPa，量程分辨

率为±0.5%，带宽为20～100 kHz

 量程为 2.5 mm，精度为 25 µm，

带宽为50 kHz，机匣安装

控制变量

 射流，进口导叶

角度调节，级间引

气体

 射流，引气，吹

气，变几何叶片

 机匣几何

作动机构技术指标

 依赖失速/喘振的动态特性，最大振幅频率响应

需求为 80～150 Hz，小振幅频率响应需求为 500～
600 Hz，引起量调节范围为1%～4%核心机流量

 流体振荡发生器，振荡频率为：200～300 Hz，
500 kHz～5 kHz，50 kHz～100 kHz，定常吹起量<
2%主流，频率为 1 Hz～2 Hz，记忆合金，动态响应

为1 Hz～2 Hz
 机械、热力、气动作动机构，作动速度>0.1 mm/s，
带宽为 1 Hz～5 Hz，最大承力为 10 kN，作动量程

为3 mm，最小位移为0.02 mm

传感器1
传感器2

传感器N

作动器1

作动器2
作动器N作动器电路

作动器电路

作动器电路

传感器电路

传感器电路

传感器电路

通讯

CPU/Memory

电源

FADEC

BU
S

（a） 集中式

CPU/Memory

通讯

BUS

电源

FADEC
传感器节点1
传感器节点2

传感器节点N

作动器节点1

作动器节点2
作动器节点N

（b） 分布式

图 8　燃气涡轮发动机控制架构［3］

随机
误差环境/

控制
信号闭环

控制
PLA

FADEC

传
递
与
承
接虚拟传感器

状态及参数
Trackingfilter

预测值

残差
v

传感器
输出

y

v 系统
误差

w

u

Real engine

Engine model
故障
诊断

图 7　物理模型的数据驱动燃气涡轮发动机控制及

诊断基本原理［3］
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应用前景较好的针对舰载应用的燃气轮机智能化关

键技术，并针对每项技术进行重点论述。

从任务剖面看，民用航空发动机任务剖面最为简

单，主要包括地面怠速、滑行、起飞、爬升、巡航、降落

及着陆等阶段。而现代战机追求高隐身、超机动的目

标，需要战机在高空低速、低空高速等极端场景下完

成大俯仰角、大侧滑角的空中机动动作，任务剖面复

杂，要求发动机提供更为宽广的飞行包线。地面燃气

轮机任务剖面可类比于民用航空发动机，工作特性简

单，对宽范围、变工况需求较弱。而面向舰载全电推

进系统智能燃气轮机面对突加载荷需要在短时间、宽

范围内进行工况调节，因此，对宽范围、变工况需求

较强。

从约束条件看，无论是民用航空发动机还是军用

发动机，发动机附件质量都是 1 个重要约束条件，对

传感器数量增加所带来的控制系统质量增大极其敏

感。对航空发动机而言，智能化的核心矛盾是智能化

带来的发动机性能、安全性、可靠性收益与智能化带

来发动机整体质量增大之间的矛盾。而燃气轮机包

括地面燃气轮机及舰船燃气轮机对控制系统质量敏

感度不高。燃气轮机更关注智能化带来的性能、安全

性、可靠性的收益与为维持全生命周期智能化所需要

的综合成本之间的矛盾。此外，相比地面燃气轮机，

海洋环境所带来的复杂进气条件（包括高盐、高湿、进

气畸变等）也是舰船燃气轮机的1个重要约束条件。

综上所述，由于地面、舰船燃气轮机与航空发动

机应用场景不同，其对智能化的需求及内涵也不尽相

同。相比于航空发动机，地面、舰船燃气轮机对传感

器数量增加所带来的附件系统质量增大相对不敏感，

更关注智能化对发动机性能、安全性、可靠性、寿命等

关键指标的提高，因此，智能燃气轮机所需关键技术

包括（传感感器、感知算法）与智能航空发动机要求也

不尽相同。针对全电推进舰载燃气轮机所面对的复

杂海洋环境及突加载荷，梳理了 4项面向智能化需求

的深度感知技术，有助于提高全电推进舰载燃气轮机

的性能、安全和可靠性。这些技术包括进气畸变实时

监测及畸变指数评估技术、压缩系统喘振预警及叶片

振动监测技术、高压涡轮自适应热管理技术、以及高

温旋转件叶尖间隙测试技术。针对每项技术，重点介

绍其带来的收益、国内外研究现状、及实施这些技术

所面临的挑战。

3.1　进气畸变实时监测及畸变指数评估技术

3.1.1　意义

面向舰载全电推进系统燃气轮机面对侧风等复

杂进气条件叠加复杂进气几何结构，会在燃气轮机进

口产生来流畸变。进气畸变包括总压畸变、总温畸变

和旋流畸变，是导致燃气轮机不稳定工作的重要原因

之一。严重的进气畸变会造成燃气轮机出现失速、喘

振甚至停车，因此，在燃气轮机设计时会预留足够的

稳定裕度，以保证其在可能遭遇的最恶劣进气畸变条

件下稳定工作。通常，为了燃气轮机的安全运行，日

常运行工况是依据最严重的进气畸变条件而设定的，

因此导致喘振裕度过于“富余”，进而使得燃气轮机使

用性能受限。为解决燃气轮机性能和稳定裕度的矛

盾，畸变容限控制技术得到越来越多的重视与发展[6]，

而实时获得发动机进口总压畸变强度是畸变容限控

制技术得以实现的前提。因此，开展舰载燃气轮机运

行阶段进气畸变实时监测及畸变指数评估技术具有

较高工程价值。

3.1.2　难点

当前进气畸变的试验标准及准则往往针对燃气

涡轮发动机的研制阶段。例如，美国 SAE S-16 委员

会 公 布 的 AIR 1419D[7]、AIR 5867[8]、AIR 5856[9]、

AIR1420C[10]详细规定了针对燃气涡轮发动机进气总

压、总温、旋流畸变试验测量中测点数目及位置的选

择及畸变指数评估方法。中国在充分借鉴国外经验

的基础上，相继制定了GJB/Z 64A-2004[11]、GJB/Z211-
2002[12]等关于燃气涡轮发动机总压、总温畸变的规范

指南。此外，中国科研人员针对航空发动机进气总压

畸变[13-14]、旋流畸变[15]的试验模拟技术及数据处理方

法也进行了系统、全面的总结。上述方法的局限性在

于其需要大量的探针梳及测点数据来保障畸变指数

评估的精度，因此无法应用于发动机运行阶段。例

如：针对稳态总压畸变的试验测量，美国AIR1419D及

中国的 GJB/Z 64A-2004 均推荐在 AIP 截面布置 8 支

探针梳，每支梳上等环面中心分布 5 个总压测点，共

计 40个测点数目，如图 9所示。针对动态总压测量，

美国AIR1419D同样要求 8梳 40测点，通常将稳态/动
态测点封装在一起（图 9（b）），而中国军用标准推荐

在 0.9 倍相对半径处，沿周向均布 6 个动态总压测点

的测试方案。综上所述，舰载燃气轮机运行阶段进气

畸变实时监测及畸变指数评估技术难点在于如何基
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于有限探针测点数据实现畸变指数的精确评估。

3.1.3　国内外研究现状

美国在 20世纪先后开展了高集成度数字电子控

制 （High Integrated Digital Electronic Control，
HIDEC）[16-17]和高稳定性发动机控制（High Stability 
Engine Control，HISTEC）[18-19]项目，探索畸变容限控制

技术在航空发动机中的应用。采用技术路线为：基于

飞行参数和有限数量壁面静压数据，对发动机进气畸

变指数进行实时评估；将进气畸变参数加入到发动机

控制参数中，基于发动机进口实时进气畸变指数实现

发动机工况点的“自适应”调节，使得发动机和飞机性

能都得到大幅提高。相较于国外，中国针对畸变容限

控制技术的研究起步较晚，近期刘旭[20]开展了基于壁

面静压的发动机进口总压畸变重构方法研究。表明

采用神经网络方法可以较好地建立壁面稳态静压与

流场稳态总压分布的相关关系，实现通过有限壁面静

压测量数据重构稳态总压流场，重构流场高、低压区

范围、总压数值以及稳态周向畸变指数与测量流场吻

合良好。然而国内外针对舰载燃气轮机的畸变容限

控制技术都鲜有报道。

3.1.4　目标

填补当前针对舰载燃气轮机的进气畸变实时监

测及畸变指数评估技术的领域空白，支撑舰载燃气轮

机畸变容限控制技术的发展。

3.2　压缩系统喘振预警及叶片振动监测技术

3.2.1　意义

舰载全电推进系统燃气轮机面对突加载荷需要

在短时间、宽范围内进行工况调节，因此会面临更高

的压缩系统失速喘振的风险。燃气轮机压缩系统失

稳喘振不仅导致发动机性能急剧下降，还可能造成发

动机结构发生破坏、发动机停车。此外，由流动不稳

定性、流固耦合、核心机中级与级之间相互作用、所引

发的发动机叶片受迫振动及颤振是发动机叶片断裂

的主要原因。因此，开展针对舰载燃气轮机压缩系统

失稳喘振预警及叶片振动监测技术的研究对发动机

顺利研制、安全运维有重要意义。

3.2.2　难点

喘振预警的的难点主要是燃气涡轮发动机从流

动失稳、到失速团形成、再到发动机喘振时间尺度非

常短，通常在10 ms量级，燃气涡轮发动机典型进喘路

径如图 10所示，而作动机构包括退喘阀、静叶调节机

构的响应时间在100 ms量级。因此，对失速先兆发现

的时效性要求极高。此外，实际工程应用中对喘振预

警的误警率、漏警率要求也极高。

基于传统应变片结合滑环或遥测技术的叶片振

动技术，由于应变片、滑环寿命限制无法长期应用于

发动机运行阶段。

基于叶尖定时技术的叶片振动监测技术对叶片

高模态振动测量精度较低。

3.2.3　国内外研究现状

在航空发动机喘振的提前预警方面，国际上主流

的技术方案是基于壁面静压不规则波动喘振预警技

术[21-23]，喘振预警技术整体发展技术路线如图 11 所

示。其中，美国 GE 公司采用时域相关法[24-25]，利用

“相关度量”的参数来测量壁面静压的可重复性。针

对航空发动机失稳喘振前静压不规则增加，“相关度

量”参数下降的特性实现对航空发动机失稳喘振的预

警。英国RR公司探索“整体平均”参数来量化静压不

（a） 失速团形成 （b） 压缩系统喘振 （c） 发动机喘振
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规则波动的强度[26]，针对压缩系统失稳喘振前静压不

规则程度的增加，实现对失稳喘振的预警。在燃气涡

轮动机叶片振动监测方面，国际上较为成熟的技术路

线是基于叶尖定时测量技术。

3.2.4　目标

针对舰载燃气轮机开展一体化的喘振预警及叶

片振动监测技术，通过采用统一类型的传感器及数据

关联性分析，构建一体化的舰载燃气轮机喘振预警及

叶片振动监测系统。

3.3　高压涡轮自适应热管理技术

3.3.1　意义

由于当前无法在燃气涡轮发动机运行阶段，实时

监测燃烧室出口温度分布因子及涡轮叶片实时温度，

为保障发动机安全运行，高压涡轮冷却流量是基于极

端恶劣工况设计的。随着发动机涡轮前温度不断的

提高，用于涡轮冷却的流量占到核心机流量的 20%～

35%，这一部分空气不参与热力循环，对核心机效率

产生巨大影响。有研究标明，冷却流量减少 4%可使

燃油消耗率降低约 0.45%。减少高压涡轮冷却气流

的技术路线主要包括：研发新型冷却技术（例如发汗

冷却），提高冷却效率；研发耐高温图层；开发基于燃

烧室出口温度因子，实时监测的高压涡轮自适应热管

理技术。不同技术路线对高压涡轮冷却效率提升如

图 12 所示。有研究表明，相比进一步研发新型冷却

技术（图 12中长虚线）或热障涂层技术（图 12中短虚

线），开发基于燃烧室出口温度因子实时监测的高压

涡轮自适应热管理技术能够带来更高的收益（图 12
中“Gap”区域）。

3.3.2　难点

燃烧室出口气体温度极高，未来航空发动机燃烧

室出口温度预计超过 2200 K，超出了传统的热电偶

（B 型）测温范围，需要先进的测温传感器及测试

系统。

燃烧室出口温度具有强 3 维、强不均匀特征，包

括周向热斑及径向端壁区的温度梯度，而整机环境下

燃烧室出口受限空间内能够布置的探针数量及其受

限。因此，基于少量温度测点的燃烧室出口温度分布

精确评估非常困难。

高压涡轮导叶壁面温度精确测量困难。

3.3.3　国内外研究现状

欧美在综合高性能涡轮发动机技术（Integrated 
High Performance Turbine Engine Technology，
IHPTET）、通 用 经 济 可 承 受 先 进 涡 轮 发 动 机

（Versatile Affordable Advanced Turbine Engines，
VAATE）计划、欧洲燃气涡轮发动机高温测试及高温

热管理优化项目（Accurate High-temperature Engine 
Aero-thermal Measurements for Gas Turbine Life 
Optimization Performance and Condition Monitoring，
HEATTOP）支持下系统开展了高部件内主流气体温

度、壁面温度、高压涡轮先进冷却系统设计等方面的

研究，并取得了显著成果。例如，RR公司团队通过分

析先进航空发动机健康监测系统，收集瑞达 7000 发

动机的高温部件数据，在高级热建模技术的帮助下，

成功提高了高压涡轮热效率，开发了全新的瑞达

7000发动机耐久性改进包，提高了其耐久性，并延长

了发动机在翼时间。该耐久改进包已于 2022年 8月

通过认证。

3.3.4　目标

突破由于当前无法在舰载燃气轮机运行阶段实

时监测燃烧室出口温度分布因子及涡轮叶片温度温

度的瓶颈，为高压涡轮冷却优化设计及冷气量自适应

调控提供依据。

3.4　高温旋转件叶尖间隙测试技术

3.4.1　意义

涡轮机匣和转子动叶间的径向间隙会导致气动

损失，从而对涡轮性能产生负面影响。扩大该叶尖间

隙会导致涡轮效率降低，从而导致单位燃油消耗率增

加。根据工程经验，涡轮叶尖间隙每减小 0.25 mm等

同于发动机排气温度降低 10℃，涡轮效率提高 1%。

不同部件性能提升对典型涡扇发动机耗油率提升如

图 13 所示[5]。因此，在按比例减少排放的情况下，能

使单位燃油消耗最多减少 1%。由于当前控制或健康

监测系统并未实时监测发动机运行过程中热端部件
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叶尖间隙变化，发动机采

用的主动间隙控制策略是

基于模型的开环控制方

案，然而该方案无法补偿

在发动机全生命周期中由

于叶片磨损退化导致的叶

尖间隙扩大。

3.4.2　难点

在恶劣的工作环境下，高压涡轮温度可达到

1700 ℃，超出当前传感器的工作范围。

叶尖间隙信号高信噪比、宽带宽调理，叶尖间隙

信号的调理是将光、微波、电容等电磁波信号转变为

模拟电压信号的过程。传感器工作在强振动、强电磁

干扰的环境中，原始的叶尖间隙测量信号微弱且噪声

水平较高，传输线缆又引入了分布参数，进一步恶化

了信号质量。

多通道叶尖间隙信号高速采集与预处理，由于舰

载燃气轮机涡轮叶片数目众多，因此，对于每个叶片

的传感器动态响应时间仅约为 5～10 us。此时，1个 4
通道信号 14为量化数据（14 bit）的实时数据量将大于

280 Mbit/s，对测量系统的高速采集和预处理功能提

出了较大挑战。此外，叶尖间隙测量系统标定及系统

试验验证也存在困难。其中，针对高压涡轮应用最大

的难点是耐高温传感器的研制。

3.4.3　国内外研究现状

当前国内外都在积极开展超高温叶尖间隙传感

器的研发，并取得了一定的进展。2006年，欧洲国家

启动了 HEATTOP 计划，重点突破燃气涡轮发动机高

温部件叶尖间隙测量的传感材料及工艺，而中国也启

动实施了专项计划，开展叶尖间隙在线非接触测量系

统的研发。当前放电传感器最高工作温度可达

1500 ℃，但其只能测量所有叶片最小间隙值。光线传

感器具备测量转速区间范围宽、测量精度高、探头小

巧的优点，但同时最高工作温度为 1100 ℃左右，且探

头容易被环境污染。电容传感器最高工作温度接近

1400℃，但抗干扰能力弱，测量精度较低，测量参数易

随环境漂移。电涡流传感器最高工作温度约为

1400 ℃，信号稳定，但探头尺寸大。

3.4.4　目标

突破高温环境下光纤材料热防护技术和集成化

叶尖定时技术，开发基于光纤传感器的高温旋转部件

叶片振动测试技术，在全工况包括极端使役条件下，

实现对舰载燃气轮机高温旋转件运行状态在线监测。

4　发展展望

要将所需上述技术实际应用到发动机上，仍面临

2项挑战：（1）技术层面的可行性，主要由技术成熟度

指标（Technology Readiness Level，TRL）来体现。（2）综

合收益的论证，常用的分析方法是计算客户的净现值

（Net Present Value，NPV）。下面从单一技术的成熟及

完善和多维度的技术收益论证2个维度展开讨论。

4.1　单一技术的成熟及完善

将产品、组件、设备推向成熟的过程，通常遵循

TRL 定义中描述的验证流程。单一技术的成熟及完

善通常需要经过原理概念验证（TRL 1～3）、部件台架

试验验证（TRL 4～5），整机试验验证（TRL 6～8），并

最终进入服役阶段。因此，单一技术的成熟及完善从

创新概念到实验室最终到装备链条较长，涉及高校、

科研机构、及原始设备制造商。为了更好的协调各个

环节，欧美分别成立的专门的针对燃气涡轮发动机的

仪器仪表委员会或工作组。例如，美国的推进仪器工

作 组（Propulsion Instrumentation Working Group， 
PIWG）以及欧洲的燃气涡轮发动机仪器仪表委员会

（The European Virtual Institute for Gas Turbine 
Instrumentation，EVI-GTI）。相关委员会定期梳理有

应用潜力的先进测试技术，评估并推动技术的成熟及

完善。因此，建议中国应尽快成立专门针对燃气涡轮

发动机的测试技术及仪器仪器委员会，协调组织高

校、科研机构以及原始设备制造商，推动先进测试技

术的成熟及完善。

4.2　多维度的技术收益论证

任何先进技术应用的前提是其能够带来全生命

周期内的净收益。前期技术收益的论证通常多围绕

涡轮发动机设计工况或典型工况下的性能收益，往往

缺乏系统的全生命周期的性能收益分析。技术对运

行安全性、部件寿命提升的收益往往在前期难以论

证。此外，技术实施所带来的成本，包括采购、维修成

本，以及技术故障带来的风险难以评估。技术实施对

燃气涡轮发动机利用率、可靠性等指标的提高缺乏有

效的分析方法。因此，建议加大力度，探索多维度技

术的收益论证并逐步建立标准的分析方法及流程。
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5　结束语

尽管智能化已成为燃气涡轮发动机发展的必然

趋势，但针对航空发动机、地面燃气轮机、舰载燃气轮

机的智能化需求因其任务剖面、约束条件的不同而有

所区别。针对全电推进舰载燃气轮机所面对的复杂

海洋环境及突加载荷的任务需求，其智能化所采用的

技术路径仍需要系统论证，包括核心关键技术的梳

理、单一技术的成熟及完善、及多维度的技术收益论

证。本文抛砖引玉，针对以上方面略作讨论。由于认

知、能力有限，文章不足之处还望批评指正。
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航空发动机叶片表面损伤与检测研究进展
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摘要：航空发动机叶片的工作环境极其恶劣，表面会出现各种类型的损伤。在损伤早期进行表面检测能够有效预防因损伤扩

展导致的叶片失效断裂。发动机叶片表面损伤的检测和评估主要由人工操作，严重依赖工作经验，但人工检测不仅效率低下，而

且检测结果容易受到人为因素的影响。为了高效、高精度地检测发动机叶片表面损伤，从叶片失效形式出发，综述了发动机叶片

在停放和运行 2种状态下的损伤机理，并重点阐述了涡流检测、渗透检测等常用于叶片表面损伤检测的方法。总结了基于机器视

觉的检测技术，分析机器视觉检测面临数据集稀缺和单一性的挑战，认为收集大量数据并进一步完善评估标准是未来发动机叶片

表面损伤检测系统研究的重点方向。

关键词：叶片损伤；无损检测；机器视觉；深度学习；航空发动机
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Research Progress on Aeroengine Blade Surface Damage and Inspection
CHENG Ya-ru1， LI Tian2， XUE Hui2， LI Hong-ying2， WANG Dan3，4， TANG Jun-lei1

（College of Chemistry and Chemical Engineering１，Institute of Carbon Neutrality４，Southwest Petroleum University：Chengdu 610500，
China；2.AECC Aero Science and Technology Co.，LTD.，Chengdu 610503，China；3.School of Electrical and Automation Engineering，

Changshu Institite of Technology，Changshu 215500，China）
Abstract： The working environment of aeroengine blades is extremely harsh, leading to various types of surface damage. Surface 

inspection at  the early stages of damage can effectively prevent blade failure and fracture caused by damage propagation. Currently, the 
inspection and evaluation of engine blade surface damage heavily rely on manual operation, which not only lacks efficiency but also suffers 
from susceptibility to human factors. In order to achieve efficient and accurate inspection of engine blade surface damage, from the forms of 
blade failure, the damage mechanisms under both non-operating and operating conditions are reviewed, with emphasis on methods com⁃
monly used in blade surface damage inspection, such as eddy current and penetration. Additionally, this paper summarizes machine vision-
based inspection technology while addressing the challenge posed by dataset scarcity and singularity in machine vision applications. It is 
believed that collecting extensive datasets and further enhancing evaluation criteria are key directions of future research on engine blade 
surface damage inspection systems. 

Key words： blade damage; nondestructive inspection; machine vision; deep learning;aeroengine

0　引言

航空发动机工作环境常伴随着高温、高压和高转

速等恶劣条件，作为其重要组成部分，叶片决定着发

动机是否能安全运行[1]。在飞机起降和飞行过程中，

沙粒、冰块、鸟类或金属零件等外来异物会不可避免

地被吸入到发动机中[2]。当风扇叶片或低压压气机叶

片遭到撞击时，在局部区域将产生复杂应力场并容易

出现裂纹和凹痕，这将严重影响发动机性能和飞行安

全[3]。此外，采用热障涂层的涡轮叶片在高温环境下

工作时，面对热应力、离心力以及气动力等复杂的交

变载荷，涂层易剥落从而影响使用安全[4-5]。在长时间

高负荷工作后，航空发动机叶片很容易出现腐蚀、蠕

变、机械损伤（如压伤、划伤、凹陷和撕裂）及疲劳裂纹

等多种形式的损伤[6-7]。除了在运行期间可能造成叶

片失效之外，飞机在高湿、高温、高盐雾等停放环境下
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也会使叶片遭受电化学腐蚀损害[8]。因此，在维修期

间及时准确地检测并解决这些问题，在一定程度上不

仅延长了发动机的使用寿命，降低了经济成本，而且

保障了人员的生命财产安全。

目前，航空发动机叶片表面损伤的无损检测技术

有多种，常用涡流检测、渗透检测和孔探检测等[9]，这

些技术可以对叶片的损伤位置、形状和大小进行诊

断[10]。然而，这些方法主要依赖于人工目视检查，存

在着操作者主观性强、工作强度大以及风险因素等问

题，从而影响了叶片检测的速度和精确度[11]。随着机

器视觉的迅速发展，深度神经网络在发动机叶片表面

损伤检测领域越来越受到关注，这将提高自动化程度

和检测精度。

本文总结并对比了目前常用的 6 种无损检测技

术和机器视觉检测技术的优缺点，综述了深度学习系

统在航空发动机叶片损伤检测中的应用，并研究多种

无损检测方法的组合使用。

1　叶片损伤形式

航空发动机的涡轮叶片和压气机叶片在运转或

停放期间，主要会遭受外来物和腐蚀介质的影响，从

而引发出多种形式的损伤。本文重点总结基于深度

学习的图像处理技术，选择了目视检查中可见的发动

机叶片损伤作为研究对象。其主要形式包括腐蚀和

机械损伤 2 大类。叶片损伤不仅会改变表面尺寸与

形态，还可能降低材料强度并导致发动机叶片疲劳

断裂。

1.1　腐蚀

腐蚀是基材在化学反应作用下的产物。中国沿

海地区的机场所处环境气温高、湿度大且空气中含有

大量盐分。在运行时燃油中还含有杂质硫等元素。

这些环境因素都会促进腐蚀的发生。

1.1.1　点蚀

点蚀主要源于钝化膜（厚度通常为1～3 nm）的局

部破坏[12]。在压气机前级，叶片表面很容易达到露点

温度并析出水分[13]。大气中的钠盐（NaCl）开始溶于

压气机叶片表面的液膜中，导致大量 Cl-离子释放。

由于氯离子具有极强侵蚀性，使金属基体被活化并引

发点蚀[14]。此外，在重工业城市，大气中还存在 NO2、

SO2、Cl2等具有腐蚀性的介质，与叶片表面的水蒸气

和氧气反应生成更具腐蚀性的酸性和活性的离子，进

一步加剧金属电化学腐蚀[15]。通常情况下，采用铝合

金和不锈钢制成的压气机叶片材料上会发生点蚀现

象。点蚀在叶片表面上会形成小而不规则的凹陷和

孔洞，并且底部较暗。其中，某些点蚀坑深度可达 0.1
～0.2 mm。由于产生的腐蚀产物会导致涂层与基材

之间粘附力减弱或产生空隙，从而出现涂层鼓包或掉

块。因为这种损伤容易引起裂纹并导致断裂故障，所

以它是造成叶片结构失效最常见也是最灾难性原因

之一[16]。

1.1.2　氧化

氧化是金属与大气中的氧气在高温环境下的直

接反应，生成的氧化物易受应力或者涂层丢失的破

坏，从而持续进行氧化过程并削弱叶片横截面[17]。通

常情况下，在高压涡轮叶片上可观察到氧化腐蚀现

象。初期特征为变色，导致大部分区域呈现深褐色或

灰黑色[18]。随着氧化腐蚀程度的加深，叶片表面会出

现起皱、裂纹和材料丢失等其他形态损伤。在严重氧

化的区域中，尤其是叶片边缘和叶尖处容易发生折

断，并造成极为严重的后果[19]。

1.1.3　硫化

硫化是指在高温环境下，金属材料与空气中的硫

元素反应生成硫化物，从而导致叶片的材料性能下

降。硫化会引起表面凸起[20]、变形和表面变色等。在

发动机维修过程中，这些问题可以通过孔探检测来发

现。目前的研究表明，硫化腐蚀多见于高压涡轮转子

叶片上，并且是涡轮叶片失效中最危险的类型之一。

由于初期阶段难以被察觉并且扩展速度非常快，容易

导致叶片内壁变薄、机械强度显著下降，极易引发

断裂[21]。

1.2　机械损伤

机械损伤是外来物造成的凹坑和腐蚀坑。在高

速旋转过程中，风扇叶片和低压压气机叶片会吸入大

量空气，其中可能含有坚硬或腐蚀性物质。例如：在

飞机起降时常见砂砾、金属碎片、小石块等硬性物体。

而在高空飞行时，则主要是鸟类和冰等软性物体引起

叶片损伤[3]。这些外来物会对叶片表面或边缘产生冲

击作用，导致出现凹坑、撕裂、缺口、卷曲变形、划痕等

不同类型的损伤[22]。这些损伤点处还可能存在残余

应力和微裂纹。如果已经发生了机械损伤但未得到

及时修复，在高速旋转、高频振动、循环交变载荷等恶

劣条件下继续工作时，将导致叶片提前断裂[23]。
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总结了 5 种主要的机械损伤类型所具备的特征

与位置，并探讨了其可能带来的后果。

（1）缺口：通常由硬性物体撞击叶片边缘造成的

小而锋利的空洞，具有典型的 v形底部。普遍出现在

风扇叶片和压气机转子叶片的进气边，并通过宽度和

深度进行描述。在缺口处应力集中，容易引发裂纹扩

展，从而缩短叶片寿命[24]。

（2）撕裂：尖锐物体冲击导致材料分离，在边缘形

成不规则裂缝。这些裂缝通常很小，但严重冲击会使

其扩大。风扇叶片和压气机转子叶片的进气边经常

发生撕裂，可用裂缝长度来描述[25]。撕裂损伤被认为

是最危险的损伤之一，具有极高危害性。

（3）划痕：由尖锐异物或砂粒冲击、操作不慎或组

装不当引起涂层或基体表面上的深浅不同的刻痕[26]。

这种现象通常出现在风扇叶片和压气机叶片的进气

边或表面上，长度和深度可用于描述其划痕程度。划

痕底部呈细长形且比较尖锐，通常只去除少量材料。

（4）弯曲变形：鸟类碰撞通常被认为是导致大面

积弯曲变形的主要原因。然而也可能是由硬物冲击

损伤引起的小范围弯曲变形[27]。一般发生在压气机

转子叶片的进气边、排气边以及叶尖处，并通过长度、

宽度和变形弧度进行描述。叶片变形可能引起转子

失去平衡。

（5）凹坑：经过异物冲击形成的底部小而光滑的

凹陷[28]。材料被移位但未被去除。通常出现在风扇

叶片和压气机转子叶片的进气边和表面上，并通过宽

度和深度进行描述。

2　无损检测技术

无损检测是指在不影响被检测对象结构和使用

性能的前提下，通过材料表面和内部光、电、磁等特性

的变化进行分析和评估来发现损伤[29]，目前，无损检

测广泛应用于航空发动机叶片表面损伤的检测[30-31]。

2.1　超声检测

航空发动机叶片的损伤尺寸通常较小，因此超声

检测一般采用超声波脉冲反射法[32]。该方法采用超

声换能器发射声波进入到材料内部，当遇到损伤界面

和材料底部时会分别反射声波，探头接收并形成脉冲

波形。根据波形变化及材料声学特性分析出损伤位

置和大小[33-35]。超声损伤检测的基本原理如图 1
所示。

在航空发动机叶片服

役过程中，现有的超声波

脉冲反射技术主要用于检

测疲劳裂纹，属于线性超

声检测。然而，线性超声

检测对早期和中期叶片的

损伤变化不敏感[36]。为了解决这一问题，Wang等[37]提

出了非线性超声检测压气机叶片早期疲劳微裂纹的

方法。该方法采用接收信号的高次谐波来表征损伤，

并通过振动疲劳试验得到不同程度损伤的叶片试件。

随后，进行非线性超声检测并观察其微观结构以统计

分析材料内部微裂纹尺寸，从而得到非线性系数 β和

等效裂纹尺寸经验公式。结果表明，非线性超声检测

可用于疲劳早期微裂纹的检测，但是需要注意控制探

头，避免产生高功率激励可能会进一步降低叶片结构

完整性。因此，Artur 等[38]在非线性超声技术的基础

上，采用了非接触式空气耦合超声换能器和热成像设

备相结合的方法，采用红外摄像机捕捉叶片振动摩擦

产生的热响应来检测涡轮叶片的疲劳微裂纹，并实现

高精度定位。

2.2　涡流检测

涡流检测基于电磁感应原理，利用 2个反相连接

的铁磁线圈在金属工件中产生的涡流场来分析工件

表面或近表面质量[39]。涡流的变化与金属材料的几

何尺寸和损伤形态有关[40]。在航空发动机叶片损伤

检测中，一般选用差动式检测方法进行涡流检测，该

方法根据相同信号进行抵

消、差异信号进行叠加的

特点，能有效的抑制干扰

信号。涡流检测探头和试

样配置如图2所示。

涡流检测在手动扫查涡轮叶片这种型面复杂的

工件时，容易受到边缘效应的影响，从而产生干扰信

号。为了解决边缘效应的影响，谢建红等[41]研制了一

种 7字型探头替代传统的限位工装方法，并在线圈两

侧嵌入了高强度陶瓷体以延长其使用寿命。经验证，

该探头具有操作简单、重复性好和灵敏度高等优点。

除此之外，为进一步提升涡流检测的精度和灵敏度，

在柔性涡流阵列传感器方面也进行了相关研究。Xie
等[42]设计出由 64个检测探头组成的新型柔性涡流阵

列传感器，并采用灵活印刷电路板技术将激励线圈和

材料表面 缺陷 材料底部

材
料
表
面探头 超声波传播方向

材
料
底
部

缺陷

图 1　超声损伤检测的

基本原理

励磁线圈 传感器线圈
涡流

感生涡流的磁场

图 2　涡流检测探头和

试样配置［44］
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检测线圈蚀刻在聚酰亚胺薄膜上以达到更高空间分

辨率（0.8 mm）。试验结果表明该传感器对微裂纹非

常敏感且精确度可达 0.2 mm 以内。此外，还有杨戈

等[43]开发出六自由度机器人涡流自动化检测系统来

实现无偏差地扫描叶片位置并提高检测速率（手动扫

描速率的 2~3 倍），尽管仍然存在改进余地但已取得

显著进展。

2.3　射线检测

射线检测是利用穿透材料的射线（X 射线、γ 射

线、中子射线等）在损伤部位射线强度衰减程度不

同[45]，以此来检测材料内部结构的完整性。

目前，在航空发动机涡轮叶片损伤检测领域，主

要使用胶片射线检测技术。然而，数字射线检测和计

算机断层扫描技术（Computed Tomography，CT）检测

因其近乎实时成像的特点正成为研究的重点对象[46]。

Wang 等[47] 采 用 X 射 线 数 字 成 像 系 统（Digital 
Radiography，DR）代替传统的胶片成相来获得被测物

体的数字X射线投影图像。针对叶片形状复杂、厚度

不均匀、平板探测器尺寸有限等问题，提出了一种基

于区域分割的方法，增强了图像对比度，并提高了燃

气涡轮叶片损伤定位性能。DR测试系统的基本结构

如图 3 所示。但是 DR 仅

能生成2维图像结果，容易

造成漏检情况。Chen等[48]

也采用 X 射线数字成像技

术，设计了几个球形试样

作为辅助定位特征来获取

损伤的3维空间位置，并通

过 CT 验证其相对误差小

于 2%。CT 由于不受工件

材料种类和几何形状限制，分层合成 3 维图像，在叶

片无损检测中极具研究价值。Józef 等[49]针对飞机发

动机涡轮叶片生产过程中的制造损伤和材料偏差问

题 ，采 用 X 射 线 计 算 机 断 层 扫 描 系 统（X-ray 
Computed Tomography，XCT）进行精确的 3 维成像，并

达到0.01 mm壁厚精度水平。除了X射线，被誉为“改

变未来世界技术”之一的太赫兹射线技术因其高穿透

性和低能性等特点与X射线相比更为安全，是一种很

有前途的无损测量技术。在最新研究中，Liu 等[50]提

出了一种采用反射式太赫兹时域光谱（Terahertz 
Time Domain Spectroscopy，THz-TDS）对涡轮叶片热

障涂层（Thermal Barrier Coatings，TBC）进行无损测量

的方法。试验结果验证了 THz-TDS无损测量对涡轮

叶片热障涂层厚度的有效性。

2.4　磁粉检测

磁粉检测采用磁粉作为显示介质，对待检测的铁

磁材料进行预先磁化，在损伤处产生漏磁场后，通过

吸附磁粉并在适当光源下

观察，可以显示出表面和

近表面不连续性的位置、

大小和形态等信息，从而

实现无损检测[51]。磁性粒

子测试如图4所示。

通常采用颗粒较小的湿法检测方法进行磁粉检

测，并考虑到压气机转子叶片曲面特性及其铁磁性，

牟立颇[52]认为选用空气隙小的磁轭法更适合。由于

水基载液会导致叶片锈蚀问题，因此选择了油基载液

无味汽油。试验结果满足了裂纹检测要求，并为解决

工程问题提供了一定的参考。然而，在通用情况下，

对于叶片榫头、叶尖和叶根等区域效果不佳。针对这

种情况，李凌等[53]在叶片进行周向磁化、纵向磁化基

础上，增加了榫头磁化，并根据实际情况设计专门夹

具来调整试验参数以提高叶片磁粉检测效率和质量。

虽然叶片磁粉检测的质量得到了一定提高，但是人工

检测仍然费时费力。2021 年，Liu 等[54]设计了一种采

用永磁吸附爬壁机器人进行检测的涡轮叶片裂纹自

动化磁粉探伤系统，来解决传统手工操作效率低且耗

时长的问题。

2.5　渗透检测

渗透检测是指在材料表面的开口损伤处涂覆渗

透液并利用毛细管作用使

其渗入到非多孔性材料

中，通过清洗掉多余的渗

透液，再使用显像剂在材

料表面 ，以观察损伤形

貌[55]。渗透检测流程如图

5所示。

在渗透检测中，一般采用荧光法来检测叶片上的

裂纹。在紫外灯照射下，裂纹会呈现黄绿色荧光[56]。

荧光检测工艺流程包括 3 个关键步骤：渗透、去除和

显像。针对不同状态的叶片，选择合适的检测工艺至

关重要。为了测试装配状态下涡轮叶片的情况，在空

探测器成像区域
燃气轮机叶片

X射线源 转盘

射
线
管
控
制

转
动
控
制

图像处理系统

数
据
采
集

图 3　DR 测试系统的

基本结构［44］

磁痕显现

磁粉
磁力线

裂纹

SN NS

图 4　磁性粒子测试［30］

（a） 渗透剂（b） 去除渗透剂

（c） 显像剂 （d） 光照检查

图 5　渗透检测流程
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间有限的前提下，马建徽等[57]选择采用溶剂去除型渗

透检测和溶剂悬浮显像剂，并采取后处理措施以避免

污染。通过测试结果可以得出，在装配状态下最小长

度约为 1.0 mm 的裂纹损伤是可被发现的。此外，由

于整流器故障率较低，一般很少分析。曾凤英[58]根据

试车阶段压气机整流器叶片根部裂纹的测试情况，改

进了渗透时间、施加方式以及对薄壁件采用后乳化型

渗透检测方法等技术来确保疲劳裂纹能够被发现。

2020 年，Karatay 等[59]研究了将大肠杆菌的细菌悬浮

液作为荧光渗透剂进行渗透测试，并采用标准化测试

面板来评估毫米级损伤和裂纹。试验结果表明该方

法不仅能有效地检查出裂纹和损伤，并且成本更低。

2.6　孔探检测

孔探检测借助工业视频内窥镜，无需拆卸发动机

内部结构即可通过小孔将探针连接到发动机中，并对

光学图像进行分析和评估，实现了航空发动机叶片表

面的无损检测[60-61]。孔探检测实例如图6所示。

航空发动机叶片的孔探检测依赖经验丰富的工

作人员进行人工检测，针对发动机内部紧凑的结构，

Yuan[62]提出采用硬管检查高压涡轮叶片后缘，并选择

软管检查前缘以增大角度。然而，这种方法仅能够检

测叶片表面上的损伤。相比之下，Ma 等[63]研究了一

种用单个孔探图像就可以重构叶片 3 维形状的新方

法。在试验中成功恢复发动机具有明显特征喷嘴内

壁的 3 维形状，证明了该方法有效性，及其在民用航

空领域的广泛应用前景。

基于传统的损伤检测理论，尽管在航空发动机

叶片检测方面表现出良好性能，具有高灵敏度和多

样化数据获取形式，但是难以满足多种损伤的检测

需求。此外，在叶片上存在许多仅有几百微米大小

的微小损伤区域，依赖经验丰富的人工检查员进行

密集工作时容易忽略这些细微缺陷。因此迫切需要

一种可替代手动方法的机器视觉检测技术[65]来提高

精度和效率。

3　机器视觉检测技术

机器视觉是指采用计算机和摄像机代替人眼对

目标进行识别、测量和跟踪，并通过进一步的图像预

处理使前景目标更适合于人眼观察或仪器检测[66]。

在缺陷检测、零部件定位领域广泛采用机器视觉技

术。在航空发动机叶片检修过程中，采用机器视觉技

术提取深层特征，能够显著提高叶片检测的自动化水

平和准确性。

3.1　机器视觉系统组成

机器视觉系统由硬件和软件组成[67]。其中，硬件

包括工业相机、镜头、图像采集卡、光源、计算机等元

素[68]负责图像的采集。工业相机是将光信号转换为

电信号，目前主要有电荷耦合元件（Charge Coupled 
Device，CCD）和 互 补 金 属 氧 化 物 半 导 体

（Complementary Metal Oxide Semiconductor，CMOS）2
种传感器类型[69]，选择适当的工业相机对成像质量和

后续图像处理都有重要影响。镜头是将产品表面成

像于相机传感器上，因此在工业镜头选型时需要综合

考虑焦距、分辨率、工作距离等多个因素。图像采集

卡将相机捕获的图像信息转换为计算机可处理的数

据[70]。光源是机器视觉系统中至关重要的组成部分，

适当的光源可以捕捉到高对比度和突出目标特征的

图像[71-72]。另外，软件包括图像处理与分析 2大模块：

前者通过诸如图像分割、图像增强、边缘检测等方法

以提升图像质量[73]；后者

则采用数学模型结合图

像处理技术来实现特征

提取并完成图像识别与

分析。机器视觉系统组

成如图7所示。

3.2　传统图像处理技术

传统图像处理技术分为图像预处理和图像识别。

其中，通过采用人工设计的特征提取器和模板匹配算

法实现对图像进行分类的过程称为图像识别[75]。而

在此之前，必须经过关键步骤——图像预处理，以提

高后续图像分析的准确性与可靠性[76]。因此，在航空

发动机叶片表面进行损伤检测研究领域中，许多学者

致力于研究如何优化图像质量以达到更好的效果。

具体来说，这一研究方向主要从降噪和分割 2个角度

出发。

（a） 管道镜检查 （b） 管道镜图像实例

图 6　孔探检测实例［64］

A
B

C
D

E
G

A 相机B 样本C 相机支架D 光源E 亮度调节器F 图框G 图像处理器

F

图 7　机器视觉系统组成［74］
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在图像降噪方面，常采用频域处理方法。而频域

变换中傅里叶变换、离散余弦变换和小波变换等算法

是最具代表性的[77]。尤其小波变换方法在时域和频

域都有良好的局部特征优势，正成为当前图像降噪领

域的研究热点。在航空发动机叶片加工过程中，马瑞

雪等[78] 首次提出将小波变换融入传统的控制图

（Multivariate Exponentially Weighted Moving Average，
MEWMA）中，以解决由非平衡力等因素引起的叶片

不合格问题。该研究采用 MEWMA 监测生产过程中

产生的微小波动，并采用小波变换中的硬阈值处理方

法滤除掉高频信号，从而减少噪声干扰。小波去噪结

果如图 8所示。图中，T2为多变量数据点与中心值之

间的偏差程度。经去噪后，数据再利用MEWMA控制

图进行监测，最终实现降低返修率和生产成本的

目标。

在航空叶片服役期间，由于航空发动机内部结构

紧凑，通常采用孔探检测技术来检测叶片损伤。然

而，孔探检测获得的图像质量往往对比度低、亮度不

高，难以识别叶片损伤。早在 2006年，丁鹏等[79]就针

对孔探图像提出了采用小波变换获取叶片不同位置

的频域特性，并结合多层小波得到多种频率的分量。

通过损伤频谱能量进行分析，实现了发动机叶片损伤

程度的检测。然而该研究未指明具体损伤类型。随

后，Qin 等[80]主要关注航空发动机涡轮叶片边缘损伤

检测。在重建过程中采用 Sym4小波去噪和软阈值滤

除噪声，并再次采用小波变换突出断层和边缘信息以

获得更好的图像特征参数。此外，袁英民等[81]比较了

4种小波基处理信号效果后，发现 Sym4小波分解、滤

躁的效果最为理想。

在图像分割领域，阈值分割和边缘检测是传统图

像处理技术中最为常见且深入研究的算法之一。对

于航空发动机叶片表面损伤检测，由于损伤目标与背

景的对比度普遍较低，因此寻找合适的阈值成为实现

叶片损伤目标与背景有效分离的前提条件。刘笃

喜[82]采用自适应阈值分割算法解决了叶片裂纹图像

中灰度级不明显的问题。通过遍历整幅图像，不断迭

代逼近最佳分割阈值，从中提取到更完整的裂纹信

息。然而，李小丽等[83]提出了一种基于阈值分割和

Grab Cut 分割的图像预处理方法来处理打伤叶片上

的缺口。这 2 种方法结合使用可以更准确地提取出

叶片轮廓线，避免了边缘检测方法带来的误差。在进

行阈值分割之前，先使用 Grab Cut 对图像进行分割，

再采用最大类间方差法以达到最佳效果。

在航空发动机叶片领域，边缘检测显得尤为重

要。因为叶片的边缘损伤是裂纹和其他灾难性故障

的根源。常用于此类任务的算法包括 Roberts 算

子[84]、Sobel算子[85]、Prewitt算子[86]、Canny算子[87]等 4种

类型。其中，由于其较强的抗干扰能力和定位性能，

Canny算子成为目前最经典的算法之一[88]。Jonas等[89]

主要针对高压压气机叶片上的凹痕、撕裂和缺口这 3
种边缘损伤进行检测。采用 Canny 算子和轮廓追踪

算法（Suzuki）对预处理的图像生成感兴趣区域

（Region of Interest，ROI），输出损伤位置和大小，压气

机叶片损伤检测输出输出结果如图9所示。

尤敬业等[90]采用Canny算子实现了航空发动机叶

片边缘和裂纹的检测。加入Canny算子后，图像中的

裂纹定位更加清晰。然而，在面对发动机叶片复杂的

曲面形状和背景时，目前还没有一种适用于所有场景

的检测算法。为此，董瑶等[91]对 Canny算子中部分梯

度非极大值点进行了 2 次筛选，并保留候选边缘点。

改进后的 Canny 算子提高了钛合金叶片边缘检测的

连续性，并实现了焊接修复过程中叶片边缘高精度

检测。

在发动机叶片损伤检测中，传统图像处理技术存

在以下难点：

（1）发动机叶片损伤类型多样，图像特征各异，因

此无法采用统一的分割算法进行处理[92]。对于不同

（a） 输入

图像

（b） 灰度和

滤波

（c） 轮廓

检测

（d） 特征点

提取

（e）输出图像

与损伤边界

图 9　压气机叶片损伤检测输出［89］
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（b） 去噪后信号

图 8　小波去噪结果［78］
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的损伤区域，需要选择合适的分割算法，这增加了图

像分割的工作量。

（2）大多数图像分割算法都是基于目标区域和背

景区域的灰度变化较大、纹理清晰的前提下进行

的[93]。然而，在发动机内部结构复杂、损伤区域和背

景区域混杂且对比度低时，则会给图像分割带来极大

困难。

因此，为了解决传统图像处理在损伤识别方面所

遇到的困难，可以尝试将深度学习应用于发动机叶片

损伤检测中[94]。

3.3　基于深度学习的图像处理技术

随着深度学习概念的提出，循环神经网络

（Recurrent Neural Network，RNN）[95]、卷积神经网络

（Convolutional Neural Network，CNN）[96]等多目标检测

算法越来越受到关注，这得益于深度学习算法良好的

泛化能力和强大的自动提取特征能力[97]。自从

AlexNet[98]、VGG[99]、GoogleNet[100]、ResNet[101]4 大 经 典

CNN被提出以来，开创了采用深度神经网络解决图像

问题的途径，并开始广泛应用于目标检测领域。

在航空发动机叶片表面损伤检测研究中，目前广

泛采用卷积神经网络。但大多数研究关注的是在服

役过程中涡轮和压气机 2类叶片损伤，而对生产加工

中的叶片进行的研究相对较少。在采用卷积神经网

络方面，残差网络ResNet因其易于优化的特点，在发

动机叶片表面损伤检测领域被频繁地作为骨干网来

提取特征。

在服役过程中，Chen 等[102]采用 ResNet 作为特征

提取网络来检测烧蚀、裂纹和涂层缺失 3 种损伤类

型，其准确度达到了 89.4%，在 6FPS 的速度下运行。

Wong 等[103]同样采用 ResNet50 CNN 作为骨干网来提

取特征，该残差网络包含 50个卷积层，增加卷积层数

可以使网络学习到更复杂的特征并提高图像特征提

取的准确性。本研究选择基于区域的卷积神经网络

（Mask RCNN）对孔探图像进行损伤分割，并赋予叶片

ID以追踪连续帧以完成对高压压气机转子叶片损伤

几何形状全面评估。自动评估孔探损坏叶片工作流

程如图 10所示。这项定量研究对于叶片损伤有重要

意义。

He 等[104]在采用 ResNet101 残差网络提取特征的

基础上，融合了卷积块注意模块（Convolutional Block 
Attention Module，CBAM），设 计 出 一 种 改 进 的

Cascade Mask RCNN网络模型。该模型采用CBAM不

断调整空间和通道 2个维度上的注意力权重，以突出

叶片受损区域。此外，多尺度训练也被应用于该模型

中，以提升其对不同尺寸叶片损伤的感知能力。该模

型可以识别航空发动机压气机叶片缺口和涂层损伤

2 种类型，并定位和分割损伤区域，具有更强的识别

能力。在最新研究中，Li 等[105]设计了 SSEResnet101
模型以有效提取图像的细节特征。SSEResnet101 模

型不仅在 ResNet 内部嵌入了注意力模块（Squeeze-
and-Excitation，SE），还在外部集成了跨阶段局部网络

（CSPNet）特征映射，形成了低层次和高层次的特征语

义信息融合，精度达到了 93.6%。此外，还有一些骨

干网借鉴了残差网络，例如 Zhang等[106]采用 Darknet-
53 深层网络提取图像特征，进行叶片裂纹、撕裂、缺

口等5类损伤的识别。

研究发现，航空发动机叶片表面损伤通常较小，

仅占据图像的几个或数十个像素。传统特征提取网

络可能会导致漏检这些损伤。因此，设计更好的特征

提取网络已成为当前研究的趋势之一。为了获得更

有效的特征信息，一些学者已经探索出新型特征提取

框架。

Li等[107]为了提高网络对叶片不同尺度损伤的敏

感性，设计了一种新的骨干网。该网络采用少量采样

操作方式以避免过滤小尺度损伤，并使用不同大小的

核进行特征图学习和融合，以学习到高代表性的特

征。在骨干网之后，还设计了粗分类器和精细检测

器。粗分类器用于过滤大部分背景区域，而精细检测

则实现对损伤图像的定位和分类。航空发动机叶片

表面损伤检测方法如图 11所示。本研究选择发动机

叶片生产过程中凹坑、应力、划痕等 5 种类型的缺陷

输入 粗到细框架
正常

骨干
网络

粗分
类器

损伤
细检测器

输出

PitPockmark

图 11　航空发动机叶片表面损伤检测方法［107］

数字存储 实例分割 叶片跟踪

内窥镜检查 内窥镜视频输入 叶片损坏部位检测 损坏统计
Frame

Are
a

图 10　自动评估孔探损坏叶片工作流程［103］
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进行模型评估。与经典目标检测方法相比，该方法取

得了更好的精度和效率，准确率高达93.5%。

4　检测技术探讨

4.1　检测技术分析

目前常用的 6 种无损检测技术主要应用于叶片

表面和近表面损伤的检测。在信号获取过程中，无损

检测易受干扰，并且需要人工评判损伤程度。机器视

觉检测包括图像处理和深度学习，其效果取决于数据

的质量与数量。本文综述的 6 种无损检测技术优缺

点见表 1。机器视觉技术因其高精度和高速度等特

点逐渐受到学者们的关注，本文总结了机器视觉技术

的优缺点见表2。

4.2　检测技术组合使用

针对叶片复杂的曲面形状和损伤特征的多样性，

单一的检测手段无论是在数据收集还是检测方法方

面，检测精度都较低。因此，当前研究中不同技术的

组合使用成为了热点问题。例如，在借助孔探检测图

像时采用机器视觉识别损伤，以达到辅助人工检测目

标；深度学习和图像处理结合，则可以提取更有效的

特征，并在一定程度上提高损伤检测的准确性和精

度。Kim 等[109]提出了一种基于视频内窥镜的卷积神

经网络和图像处理技术的发动机叶片损伤检查方法，

以解决异物对风扇叶片和高压压气机叶片造成的损

坏问题。该方法采用内窥镜等光学设备采集叶片情

况，并通过主成分分析（Principal Component Analysis，
PCA）获取特征图像，再运用尺度不变特征变换

（Scale-Invariant Feature Transform，SIFT）算法从 2 幅

图像中依次获取特征点，K-D树匹配最相似部分并预

处理图片得到可疑区域。接着结合卷积神经网络将

可疑区域分类为损坏和正常，每张图片的预测准确率

达 92.5%，而损伤检测率则达 100%。这一方法有效

地解决了目视检查中存在的工作强度大、主观性强及

风险不利等问题。Shang等[64]提出了一种基于深度学

习的内窥镜图像处理技术，应用于航空发动机叶片原

位损伤检测。该研究采用 3D打印技术制造出不同损

伤模式（如损坏、烧伤和裂纹等）的叶片并关注其浅层

纹理信息，数码相机拍摄的 6个模拟损坏叶片图像如

图 12所示。通过采用纹理聚焦多尺度特征融合网络

（Texture-Focus Multi-Scale Feature Fusion Network，
TFNet），构建了增强型掩模 RCNN 网络，实现了对叶

片损伤模式分类、定位和区域分割 3 项功能。此外，

引入平衡L1损失以完善评价指标。大量试验证明该

表 1　无损检测技术的优缺点

无损检测技术

超声检测

涡流检测

射线检测

磁粉检测

渗透检测

孔探检测

优点

 灵敏度高；穿透能力强，检测材料内部损伤；材料适用

范围广；设备便携，操作相对安全。

 对工件表面及近表面的损伤有较高的检测灵敏度；抗

干扰能力强。

 几乎适用所有材料；可直接显示损伤的位置大小，实

用性高。

 操作简便，检测成本不高；适合检测铁磁性材料表面

及近表面损伤。

 灵敏度高，可检测微米级裂纹；操作简便，直观性好，

检测成本低。

 不需拆卸发动机，节省了大量维修时间；常检测叶片

外部烧蚀和裂纹。

缺点

 直观性较差；要求被检测工件表面有一定的光洁度；对近表面损伤

不敏感；定性和定量困难。

 适用材料有限；不能检测材料内部损伤；很难实现损伤的定性和

定量。

 显示清晰度差；对人体有一定的伤害；对环境有辐射污染；成本

较高。

 要求被检测工件表面光滑；信赖检测人员的经验；检测范围小且速

度较慢。

 不适合检测多孔性疏松或表面粗糙的材料；只能检测损伤的表面分

布状态，很难实现损伤定量分析。

 依赖人工同时操控探头和检查图像，主观因素影响，劳动强度大。

表 2　机器视觉检测技术的优缺点

检测方法

图像处理

深度学习

主流模型

边缘检测、特征提取

小波变换、模板匹配

AlexNet、ResNet
VGG、GoogleNet

优点

 适合小样本数据，算法实现简单，鲁棒性好。

 自动提取特征，泛化能力强，精度高，速度快，适合处

理高维数据[108]。

缺点

 需人工提取特征，适用范围有限，精度较差。

 网络越深，计算越复杂，对显卡性能要求就越高；需

要大量数据训练。
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方法在航空发动机叶片原位损伤检测中具有巨大潜

力。不同模型对叶片单个损伤图像的可视化结果如

图13所示。

5　总结

（1）数据收集是未来航空发动机表面损伤检测的

发展方向之一，为了研究航空发动机叶片表面损伤智

能识别系统，需要大量的数据。然而，目前几乎没有

公开的数据集，因此数据收集变得相当困难。此外，

由于叶片损伤类型繁多且同类损伤特征不尽相同，应

该从多个角度（如光照方式和传感器等）尽可能地收

集更多的数据。

（2）损伤检测将采用多方法融合方式，包括数据

和检测技术的结合。为了提高损伤检测的准确性，通

常会在多个位置安装传感器以获取所需信息[110]。然

而，由于多个传感器收集到的数据是不确定且可能存

在冲突，因此可以考虑采用数据融合手段（如声、电、

磁信号等与光学图像相结合）来获取更有效的数据。

此外，无损检测技术虽然精度较高但依赖人工操作效

率低，因此可借助机器视觉实现智能化检测。

（3）损伤检测需要完善评估标准，目前尚未系统

地描述叶片损伤的类型、位置、根本原因及其相互关

系。甚至在不同领域中，对于叶片损伤类型的定义也

存在分歧。由于缺乏明确的评估标准，人工检测只能

依赖经验丰富的工作人员进行判断。应该持续改进

叶片损伤评估标准，并建立强大数据库，为后续智能

识别叶片表面损伤系统研究奠定基础。

（4）由于航空发动机叶片具有结构复杂、损伤面

积小且损伤特征多样化等特点，因此深度学习技术成

为当前研究领域内备受关注的方向之一。虽然深度

学习已经在多个领域得到了广泛应用，但在发动机叶

片表面损伤检测领域仍处于起步阶段。未来需要进

一步积累数据并把握社会趋势，开展更加精确的自动

化系统设计与优化工作。
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基于循环参数分析的涡轮基组合动力系统用
高速涡轮发动机构型方案

杨天宇，韩 佳，刘旭阳，徐 雪，刘太秋
（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：在涡轮基组合动力系统的使用场景中，高速涡轮发动机为了实现起飞、跨声速、模态转换等状态下的性能指标，需要扩

展使用速域范围，兼顾多状态推力性能，对于发动机构型和循环参数选取提出了特殊的要求。开展基于循环参数分析的高速涡轮

发动机构型方案设计，通过分析高速涡轮发动机在不同速域下的使用需求，明确发动机的技术特征，并从性能、结构、技术发展趋

势等多角度对高速涡轮发动机构型进行分析，针对双转子涡扇构型的高速涡轮发动机开展循环参数分析，明确压比、涵道比和涡

轮前温度对发动机不同工况性能的影响。结果表明：变循环是高速涡轮发动机的理想构型方案。现阶段应基于双转子涡扇构型

逐步集成变循环特征部件，并通过合理的循环参数匹配，实现高低速性能的兼顾。

关键词：临近空间高超声速；涡轮基组合循环发动机；高速涡轮发动机；构型；循环参数

中图分类号：V231.3      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.02.005

High-speed Turbine Engine Configuration Scheme for Turbine-Based Combine Cycle Power System 
Based on Cycle Parameter Analysis

YANG Tian-yu， HAN Jia， LIU Xu-yang， XU Xue， LIU Tai-qiu
（ACEE Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract： In the application scenarios of turbine-based combined cycle power system, high-speed turbine engines need to expand 
the use speed range and consider multi-state thrust performance to achieve performance measures under conditions such as takeoff, 
transonic, and mode transition. Special requirements are put forward for engine configuration and cycle parameter selection. The configura⁃
tion scheme design for high-speed turbine engines was conducted based on cycle parameter analysis. By analyzing the usage requirements 
of high-speed turbine engines in different speed domains, the technical characteristics of the engine were defined, and the configuration of 
the high-speed turbine engine was analyzed from multiple perspectives such as performance, structure, and technology development 
trends. The cycle parameter analysis of the high-speed turbine engine with a twin-spool turbofan configuration was conducted to clarify the 
influences of pressure ratio, bypass ratio, and turbine entry temperature on engine performance under different operating conditions. The 
results show that the variable cycle configuration is the ideal scheme for high-speed turbine engines. At present, it is necessary to gradually 
integrate variable cycle characteristic components based on the twin-spool turbofan configuration, and achieve a balance between high- 
and low-speed performance through reasonable cycle parameter matching.

Key words： near-space hypersonic; turbine based combined cycle engine; high-speed turbine engine; configuration; cycle parameter

0　引言

高超声速动力装置是实现高超声速飞行的核心，

也是目前技术发展的瓶颈[1-2]。从可预见的技术发展

趋势看，任何单一吸气式动力装置都难以实现从亚声

速、跨声速、超声速和高超声速工作，水平起降、高超

声速装备需要组合动力已基本达成共识[3-4]。基于涡

轮发动机、冲压发动机和火箭发动机 3种基础动力装

置，根据不同飞行 Ma需求和任务特点可形成涡轮基

组 合 循 环 发 动 机（Turbine-Based Combine Cycle，

收稿日期：2022-10-19  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：杨天宇（1987），男，工程师。

引用格式：杨天宇,韩佳,刘旭阳,等 .基于循环参数分析的涡轮基组合动力系统用高速涡轮发动机构型方案[J].航空发动机,2024,50（2）:45-51.YANG 
Tianyu,HAN Jia,LIU Xuyang,et al.High-speed turbine engine configuration scheme for turbine-based combine cycle power system based on cycle parameter 
analysis[J].Aeroengine,2024,50（2）:45-51.
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TBCC）、火 箭 基 组 合 循 环 发 动 机（Rocket-Based 
Combined Cycle，RBCC）和空气涡轮火箭发动机（Air-
Turbo-Rocket，ATR）等多种组合方式[5-6]。基于多种

构型的高超声速组合动力装置发展情况，从性能、可

靠性、经济性等多维度进行比较，TBCC构型具有长时

间可重复使用、吸气式高比冲、结构简单、可靠性好和

可维护性好等技术优势。

美国早在 20 世纪 50 年代就已经开始进行 TBCC
动力技术探索，经过大量的研究论证确认 TBCC是最

佳的吸气式推进方案，将 TBCC技术列为空天技术发

展的第 1位。从 80年代开始，经过国家空天飞机计划

（National Airspace System Plan，NASP）、“猎鹰”组合循

环 发 动 机 技 术（Falcon Combined Cycle Engine 
Technology，FaCET）计划、模态转换验证计划（Modal 
Transition，MoTr）等诸多积累[7-8]，以及大量高速涡轮

发动机（J58、RTA、MIPCC、HiSTED 等）和双模态超燃

冲压发动机（X-43A、X-51A、MSCC等）技术研究计划

的积累，美国的 TBCC动力研究已经步入工程化发展

阶段，典型代表为 SR-72飞行器动力方案研究和先进

全 状 态 发 动 机 计 划（Advance Full-Speed Range 
Engine，AFRE）。其中，SR-72 飞行器目标为装备研

制，计划于 2030 年服役，动力方案为 Ma=6 级的并联

TBCC，由高速涡轮机和双模态超燃冲压发动机组合

而成；AFRE 计划目标为 Ma=5+级全尺寸并联 TBCC
整机自由射流验证，是 TBCC工程化研制的重要步骤

和标志[9-10]。TBCC 主要由涡轮发动机和冲压发动机

组合。飞机由涡轮发动机推动起飞、爬升，基于冲压

发动机起动、稳定工作的速度条件，需要涡轮机在Ma

=3甚至更高的速域范围内满足推力性能和可靠性要

求[11-12]。早期，Ma=3级的涡轮发动机继承第 1、2代成

熟的涡轮发动机，采用如单转子涡喷构型、低压比压

气机、连续放气循环和射流预冷等该时期典型的高

Ma特征技术，实现了从 Ma从 2提高至 3的跨越。但

是，受温度负荷水平的限制，存在单位推力不大、高

Ma状态推力不足、耗油率较高等问题，不能适应目前

组合动力涡轮基的需求。近年来，国内外针对低速段

动力的包线拓展技术开展了广泛研究。基于现有Ma

=2的涡轮机，结合火箭辅助和进气预冷等技术，可在

短期内实现低速通道速域范围的扩展，但也带来了系

统尺寸、质量和系统复杂程度的提升。因此，开展Ma

=3～4 的涡轮发动机的设计研究对组合动力发展和

临近空间飞机具有极重大的意义[13]。

本文基于 TBCC 组合动力系统对高速涡轮机的

需求，开展高速涡轮机构型和循环参数分析，明确提

出高速涡轮机构型的发展方向和参数匹配特征。

1　TBCC 组合动力系统对高速涡轮机的需求

高超声速飞机需要较大的起飞质量，以满足远航

程和有效载荷等战术、战略指标要求[14-15]。此外，面

对更宽的速域范围，对飞机机体提出了更高的耐温需

求，导致机体结构更重，尺寸更大，对起飞推力、起飞

推重比、跨声速推力提出了更高的要求。在 TBCC组

合动力系统中，涡轮发动机是起飞、跨声速阶段的工

作动力单元，因此，以大推力级、高单位推力的涡轮发

动机为基础发展组合动力是高超声速飞机动力装备

的必然选择[16-17]。同时为了满足亚燃冲压、甚至超燃

冲压发动机的起动速度需求，涡轮发动机需要扩展使

用速域，具备在 Ma=3～4的稳定运转能力，并满足推

力性能需求。

1.1　使用速域扩展需求

为满足 TBCC 组合动力系统模态转换的速域需

求，涡轮发动机工作包线需要扩展至 Ma=3.5～4 级。

发动机工作包线扩展、进口温度提升如图 1所示。从

图中可见，发动机进口温

度 由 当 前 Ma=2 级 的

120 ℃提升至 Ma=3.5 级的

460 ℃。进口温度大幅提

升将对发动机进气压缩部

件的气动和结构设计产生

较大影响。考虑到现阶段

风扇钛合金材料的耐温能力和强度储备，只能通过降

低转速、提高轮毂比等手段予以缓解。同时，经过风

扇、压气机压缩后，温度进一步升高，很快达到压缩部

件末级材料的耐温极限。因此，在最高物理转速以及

截面温度的限制下，高 Ma工况下发动机处于较低的

换算转速，方案设计应重点提升高 Ma工况下的换算

转速以及较低的换算转速流量。

1.2　起飞和跨声速性能需求

为满足较高飞行速度，Ma=5～7的飞机需要采用

“局部乘波体”机身和大后掠角机翼的布局形式，造成

飞机低速时升阻比较低，控制面效率低。同时，组合

动力系统径向尺寸大幅增加，进一步增加了飞行器阻

高
度

H
/km

252015105
Ma

0 1 2 3 4

40 ℃
117 ℃

213 ℃
330 ℃ 460 ℃ 610 ℃

图 1　发动机工作包线扩展、

进口温度提升
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力，要求涡轮发动机具有较高的单位推力性能，飞/发
成附件也要统筹考虑以降低迎风面积，从而降低飞机

起降和跨声速的难度。涡

轮发动机跨声速推力与起

飞推力的比值如图2所示。

从图中可见，组合动力系

统对高速涡轮发动机跨声

速性能的需求高于现有第

3 代（F110）和 第 4 代

（F119）涡轮发动机的。

1.3　高Ma性能需求

对于常规 Ma=2 级的涡轮发动机，在 Ma=2～2.5
时，发动机已达到稳定运转的极限。而高速涡轮发动

机需要提升进气、压缩等冷端部件的耐温能力，使用

耐受更高温度的燃、滑油，并解决燃、滑油系统及承附

件的冷却和隔热问题，使发动机能够在更高的温度下

工作。

2　高速涡轮发动机构型分析

随着 Ma=2级的军用涡轮发动机构型的发展，高

速涡轮发动机在不同的历史时期也出现了单转子涡

喷、双转子涡扇、双转子变循环等多种构型方案，其高

速涡轮发动机使用特点见表1。

单转子涡喷构型采用多级压气机方案，在高 Ma

状态，压气机末级的堵塞现象明显。此外，单转子涡

喷构型的突出问题是如何解决长时间工作的加力燃

烧室冷却问题。J58 发动机采用了旁路放气循环设

计，利用压气机中间级放气，解决高Ma状态的流通和

加力冷却问题；双转子方案将压缩部件拆分成风扇和

高压压气机，并构建外涵道，在高Ma状态利用风扇的

高流通特性保持较高的进气流量，利用高低压转速调

节和外涵道，使大量空气绕过核心机，由外涵进入加

力燃烧室，实现流量保持的同时也解决了加力燃烧室

冷却问题；变循环构型是在常规双转子涡扇构型的基

础上增加几何可调部件，进一步扩展发动机压比和涵

道比的大范围调节，能够更好地实现飞机在不同工况

下的性能需求。上述多种构型之间的核心差异是单

转子涡喷和双转子涡扇构型对气动性能和结构设计

的影响。

2.1　气动性能对比

针对总压比为 15、涡轮前温度为 1800 K 的单转

子涡喷和双转子涡扇 2 种构型方案开展性能对比。

涡扇发动机涵道比为 0.2～0.3，涡喷发动机旁路引气

冷量相对进气流量占比为 0～10%。在地面起飞状态

下，单转子涡喷方案的起飞单位流量推力性能更好，

但压气机旁路引气冷却加力的方案将导致性能降低。

高速涡轮机地面起飞单位流量推力对比如图 3所示。

从图中可见，单转子涡喷

方案的地面起飞状态引气

量超过压气机进口进气量

的 5%，单位流量推力性能

低于小涵道比涡扇方案

的。同时，引气方案也对

加力燃烧室宽范围掺混设

计提出了很高的挑战。

在跨声速状态下，小涵道比双转子涡扇构型方案

与单转子涡喷构型的相当，但随着Ma的提高，涡扇构

型方案的涵道比增大，单位推力性能有降低的趋势。

在高 Ma状态下，发动机性能取决于流通能力。双转

子方案具有更大的涵道比，能够实现更好的流通能

力。高 Ma 状态下推力性

能对比如图 4 所示。从图

中可见，在 Ma≥3 时，在相

同的限制条件下，双转子

涡扇构型的高速涡轮机具

有 10% 以上的推力性能

优势。

2.2　结构设计对比

从发动机外廓尺寸方面考虑，单转子方案受气动

设计的限制，流路的外廓尺寸高于双转子方案的。在

附件系统布局方面，双转子方案可以充分利用中介机

匣处流路收缩区域，缩小发动机的最大外廓尺寸空

间，相比于单转子方案，双转子方案的最大外廓尺寸

表 1　多种构型的高速涡轮发动机使用特点

构型

带有级间引气功能的

单转子涡喷发动机

双转子涡扇构型

双转子变循环构型

使用特点

 在涡喷和小涵道比涡扇模态之间

转换

 在高Ma工况下，核心机限流，能够利

用转差调节和外涵保持进气流量

 在低Ma工况下，减小涵道比、增加总

压比，提高单位推力性能

 在高Ma工况下，增大涵道比，提升发

动机的流通能力

单
位

流
量

推
力

/（k
N/（

kg/
s））

1.2
1.1
1.0
0.9

引气
10% 8% 5% 0

单转子涡喷
双转子涡扇

图 3　高速涡轮发动机地面

起飞单位流量推力对比

推
力

/kN

80
60
40

10%
15%

Ma
3.0 3.5

单转子涡喷引气20%
双转子涡扇

图 4　高Ma状态推力

性能对比

跨
声

速
推

力
/地

面
起

飞
推

力
F/F

0

1.00.90.80.70.60.50.40.30.20.10

组合动力跨声速推力需求
第4代机跨声速推力性能
第3代机跨声速推力性能

Ma
0.8 1.2 1.6

图2　涡轮发动机跨声速推力

与起飞推力的比值
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明显缩小。因此，双转子方案的进口尺寸、最大长度、

最大高度以及整机质量均明显好于单转子方案的。

对于高 Ma涡轮机设计来说，总体结构需要解决

的最主要问题是发动机内部滑油系统的热防护。对

单转子方案来说，由于转子的跨距较大，通常在高压

压气机后布置轴承，需要在主燃烧承力框架上同时解

决高温轴承腔的封严、热防护、主承力框架热变形协

调和供回油功能布置等设计问题，使得总体设计极具

挑战性；对双转子方案来说，由于气动流路较短，核心

机转子采用了 1-0-1布局，避免在高温高压区域布置

轴承腔，降低了轴承腔热防护的设计难度，同时将隔

热、供回油和传力等功能解耦到高低压 2 个转子系

统，降低了总体的设计难度。

2.3　构型对比小结

从性能角度对比，变循环构型发动机能够更好地

兼顾低速状态的高单位推力和高速状态的高流通和

大推力，是高速涡轮发动机的理想构型方案。但考虑

到变循环构型调节结构复杂，且需要在高温环境下执

行几何调节，变循环技术成熟度和可靠性有待进一步

提高，现阶段可作为牵引性方案。对比单转子与双转

子构型，综合评估气动性能、单位迎风面积、整机尺

寸、质量、总体结构设计难度等方面，双转子涡扇构型

均有显著优势。因此，基于现有技术基础发展高速涡

轮发动机，应采用常规循环的双转子构型，逐步集成

变循环特征部件的技术路线。

3　高速涡轮机循环参数分析

3.1　约束分析

在高 Ma状态下，进入涡轮发动机的空气已处于

高温状态，进一步压缩将受到发动机截面温度和结构

强度的限制。高速涡轮发动机关键截面主要包括发

动机进口、压缩部件出口和主燃烧室出口，通过分析

关键截面的特征参数限制，可以梳理制约高速涡轮发

动机设计的能力边界。

进口温度提升是影响推力性能的源头。Ma=3的

进口总温为 328 ℃，Ma=3.5的进口总温为 460 ℃。在

高温进气环境下，受耐温能力和转子强度的限制，发

动机换算转速和流量大幅降低，导致高 Ma状态下的

发动机推力减小。同时，随着进气温度进一步提升，

压缩部件出口材料的耐温能力逐渐代替传统热端部

件成为发动机的耐热边界，直接影响发动机总压比的

选取。在发动机进口截面温度大幅升高的情况下，经

过压缩后温度进一步升高，达到压缩部件末级材料的

耐温极限。同时，该截面是发动机内部压力最高位

置，无法实现引气冷却，只能依靠材料的耐温能力。

考虑到现阶段压气机出口耐温能力只能通过降低设

计状态的总压比来保证发动机高速性能，而低总压比

设计将导致主燃烧室和涡轮等部件体积密度偏低，带

来低压环境下的燃烧组织以及大尺寸涡轮叶片设计

加工等难题，会对于整机径向尺寸控制产生不利

影响。

针对约束条件下的设计挑战，主要的技术措施是

采用适应高 Ma性能需求的部件设计方案：采用较低

的总压比，尽量避免过早的进入压缩部件出口温度限

制；提升转子强度储备，使压缩部件能够在更宽的转

速范围内稳定工作；提升低转速性能，在换算转速较

低的情况下，使发动机仍具有较好的流通；采用先进

材料和结构设计，提升关键截面的耐温能力。

3.2　主要热力循环参数分析

涡轮/冲压组合动力系统的高速涡轮发动机在跨

声速状态和涡轮冲压模态转换状态均有较高的推力

需求。对于起飞、跨声速等低速性能，要求发动机具

有高压比、高涡轮前温度。对于扩展速域范围、提升

高Ma推力性能，则需要较低的总压比，避免过早的因

限温而导致转速下降。因此，对于宽速域使用的高速

涡轮发动机，主要循环参数选取过程中存在明显的

“跷跷板”现象，只能在保证低速性能指标的前提下，

尽量提升高 Ma 的性能[18-19]。因此，高速涡轮机的循

环参数分析首先以起飞和跨声速性能目标为边界，初

步划定循环参数可行域，然后结合在高 Ma状态下推

力性能需求和发动机限制条件进行在高Ma状态下的

性能评估，通过迭代逐步形成高低速性能均衡的

循环。

根据牵引性指标要求，针对常规循环的双转子涡

扇发动机构型，明确循环参数分析域，见表 2。在循

环参数分析域内，内/外涵出口压力平衡P16/P6在合理

范围内[20]，并满足地面起飞推力需求，循环参数分析

域内的方案分布如图5所示。

循环参数对地面起飞状态性能的影响趋势如图

6所示。在满足起飞推力的合理方案中，随着风扇压

比和总压比的提高均会使发动机推力增大、耗油率降

低，在相同的步长下，风扇压比的参数敏感性更强。
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在风扇压比一定的情况下，随着涡轮前温度提升，发

动机推力增大，耗油率提高，更高的风扇压比会使涡

轮前温度对推力的敏感性增加，对耗油率的敏感性降

低。随着涵道比的增大，发动机推力减小，耗油率降

低，而涵道比的敏感性随涡轮前温度及总压比的提高

而降低。综合上述分析，对于发动机起飞状态性能，

风扇压比的敏感性最高，为了满足高速涡轮发动机起

飞及跨声速状态的推力性能，发动机保证较高的风扇

压比，同时根据高Ma状态性能牵引的低总压比、大节

流比等需求，匹配其他循环参数。

在循环参数分析域内，能够根据地面起飞推力的

需求，明确风扇压比和涡轮前温度的选取方向，进一

步缩小参数选取范围。风扇压比和涡轮前温度对地

面起飞推力的影响如图 7所示。从图中可见，在地面

起飞状态，为保证发动机内/外涵出口压力平衡，风扇

压比越高则需要匹配更高的涡轮前温度。在本方案

的动力指标牵引下，风扇压比需要在 3.5以上，涡轮前

温度需要在1480 ℃以上。

参考当前较为成熟的材料和冷却技术，可以明确

最高涡轮前温度。因此，设计点涡轮前温度的选取也

决定了发动机的空/地节流比。空/地节流比主要影响

Ma=2~2.5 范围内的发动机性能，在该范围内发动机

接近或处于最高涡轮前温度状态，低空/地节流比越

大，发动机推力性能越好。随着Ma的进一步提升，发

动机逐步进入高压转速限制和压气机出口温度限制，

涡轮前温度降，低空/地节流比对发动机性能的影响

逐渐减小。

总压比的选取主要影响发动机的耗油率指标。

同时，压缩部件出口截面最高温度是限制发动机高速

性能的关键限制参数。因此，总压比的选取也间接影

响高 Ma 的状态性能。在

Ma=3 时发动机的许用压

比如图 8所示，η为压缩部

件在 Ma=3 时的总效率。

在Ma≥3时，不同压气机出

口温度限制和压缩部件整

体效率水平决定了该状态

的许用压比。

设计点压比越高，降至许用压比所需的节流程度

越高，对应的发动机转速及流量越低。设计点压比与

Ma=3时节流程度影响如图9所示，T3为压气机出口温

度。从图中可见，设计点压比为 20 的方案节流至压

比 2.5，相对换算流量（节流流量/设计流量）为 0.2；设
计点压比15的方案节流至

压比 2.5，相对换算流量为

0.27；设计点压比 10 的方

案节流至压比 2.5，相对换

算流量为 0.4。在高 Ma 状

态下，发动机流量决定了

推力性能。因此，为追求

高流通能力，尽量选取较

低的设计点总压比。

4　结论

（1）在起飞、跨声速和低速域加速过程中，涡轮发

风
扇

压
比

4.1
3.9
3.7
3.5
3.3
3.1
2.9

起飞推力/kN150 170 190

起飞推力需求

（a） 起飞推力与风扇压比的关系

起
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推
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（b） 燃烧室出口温度与起飞
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图 7　风扇压比和涡轮前温度对地面起飞推力的影响
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许用压比

起
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耗
油

率
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/s）） 0.07
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图 5　循环参数分析域内的

方案分布

中
间

耗
油

率
/（k
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图 6　循环参数对地面起飞

状态性能的影响趋势

表 2　循环参数分析域

循环参数

涵道比

风扇压比

高压压气机

压比

燃烧室出口

温度/℃

分析域

0.2～1.0
3～50

3～6

1330~1730

边界条件

 高单位流量推力需求，采用小

涵道比

 起飞、跨声速推力需求

 巡航耗油率需求；同时考虑扩

速域和高 Ma 性能需求，控制总

压比

 考虑 P16/P6与风扇压比、涵道

比相匹配

步长

0.2
0.5

0.5

50
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动机作为吸气式动力装置，比冲性能远超火箭类动力

装置的。此外，涡轮发动机具有结构相对简单、可维

护保障性好、快速反应能力强等优势。因此，基于涡

轮发动机的组合动力系统是临近空间高超声速飞机

动力系统的理想动力方案。

（2）早期的高速涡轮发动机采用了旁路放气、压

气机前后多级静子调节等技术。随着涡扇及变循环

技术的发展，利用双转子构型结合高流通风扇和多外

涵技术，可实现流量调节的技术提升和简化，变循环

将是高速涡轮发动机的理想构型方案。

（3）在组合动力系统中，涡轮发动机的使用速域

需求扩展至 Ma=4级。同时，兼顾组合动力系统跨声

速和模态转换 2 种状态的推力性能需求，高 Ma 气动

热及其引起的高低速性能平衡设计是高速涡轮机设

计的核心技术挑战。

（4）经过综合分析发现，高速涡轮发动机需采用

较低的总压比保证高Ma性能，同时，需要匹配较高的

风扇压比和涡轮前温度保证起飞和跨声速推力性能，

但会造成核心机负载较轻。因此，空气系统设计是后

续方案设计的主要挑战。
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单外涵变循环发动机变几何特性仿真

牟园伟 1，2，王奉明 1，2，朱大明 1

（1.中国航空发动机研究院，2.先进航空动力创新工作站：北京 101304）

摘要：为了研究单外涵变循环发动机变几何性能收益，建立了一种单外涵变循环发动机总体性能仿真模型，并通过算例验证

了仿真模型的计算精度。根据不同飞行状态的发动机控制规律和最优控制目标，模拟生成 3种变几何方案最佳变几何参数以及

最佳节流特性和高度-速度特性。结果表明：在设定的控制规律下，相对发动机常规变几何方案（方案 1），尾喷管、混合器与低压

涡轮导向器可调的变几何方案（方案 3）使发动机地面节流状态耗油率降低 1.7%～3.0%，超声速巡航推力增大 14%～29%，亚声速

巡航耗油率降低 0.9%～3.1%，在 3种变几何方案中性能收益最大；尾喷管与混合器可调的变几何方案（方案 2）使发动机地面节流

状态耗油率降低 1.2%～2.2%，超声速巡航推力增大 3%～17%，亚声速巡航耗油率降低 0.9%～1.2%，在 3种变几何方案中性能收

益居中。发动机变几何方案的选择应综合考虑结构复杂度、可靠性、质量等方面的代价与基于特定任务需求的总体性能收益的

平衡。

关键词：变循环发动机；变几何；单外涵；仿真模型；耗油率

中图分类号：V235.1      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.02.006

Simulation of Variable Geometry Characteristics of Single Bypass Variable Cycle Engine
MU Yuan-wei1，2， WANG Feng-ming1，2， ZHU Da-ming1

（1. Aero Engine Academy of China；
2. Advanced Jet Propulsion Innovation Center：Beijing 101304，China）

Abstract： To investigate the performance gain of the single bypass variable cycle engine, we established a simulation model and veri⁃
fied its computational accuracy through examples. The simulation and generation of the best variable geometry parameters, throttling 
characteristics, and altitude-velocity characteristics for the three variable geometry schemes are based on the engine control laws and 
optimal control objectives for different flight states. The study indicates that Scheme 3, which employs a variable geometry scheme with 
adjustable tail nozzle, mixer, and low-pressure turbine guide, outperforms Scheme 1, the conventional engine variable geometry scheme. 
Scheme 3 reduces fuel consumption rate by 1.7% to 3.0% in ground throttling state, increases supersonic cruise thrust by 14% to 29%, and 
reduces fuel consumption rate by 0.9% to 3.1% in subsonic cruise. This represents the largest performance gain among the three variable 
geometry schemes. Scheme 2, the variable geometry scheme with an adjustable tail nozzle and mixer, can reduce fuel consumption rate by 
1.2% to 2.2% in ground throttling state, increase supersonic cruise thrust by 3% to 17%, and reduce subsonic cruise fuel consumption rate 
by 0.9% to 1.2%. Among the three variable geometry schemes, Scheme 2 exhibits intermediate performance gains.When selecting engine 
geometry options, it is important to consider the balance between the costs of structural complexity, reliability, and mass, and the overall 
performance gains based on specific mission requirements.

Key words： variable cycle engine; variable geometry; single bypass;simulation model; fuel consumption rate

0　引言

可变热力循环燃气涡轮发动机（Variable Cycle 
Engine，VCE）通过调节不同飞行状态热力循环参数

能一定程度满足未来战斗机对高推力和低耗油率的

需求，是目前最具发展潜力的航空发动机[1-3]。20 世

纪 60年代以来，多家公司研究了各种VCE概念，但没

有找到 1 个能够很好地兼顾热力循环和机械设计问

题的方案。大部分VCE概念从热力循环角度是可行

的，但结构复杂、质量大和可操作性差的问题抵消了

收稿日期：2022-07-29  基金项目：先进航空动力创新工作站项目（HKCX2020-02-004）资助
作者简介：牟园伟（1984），男，博士，高级工程师。

引用格式：牟园伟,王奉明,朱大明 .单外涵变循环发动机变几何特性仿真[J].航空发动机,2024,50（2）:52-57.MU Yuanwei,WANG Fengming,ZHU Dam⁃
ing.Simulation of variable geometry characteristics of single bypass variable cycle engine[J].Aeroengine,2024,50（2）:52-57.
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循环性能上的优势。

GE公司在前期变循环技术验证的基础上研制了

第 1 型用于美国空军先进战术战斗机动力选型的

F120变循环发动机[4-6]。F120发动机采用带核心机驱

动风扇的双外涵混合排气方案。该方案较前期变循

环验证机GE21，去掉了可调低压涡轮导向器，变循环

特征包括被动模式选择阀和可调混合器。尽管 F120
发动机在质量、结构复杂度和控制特性等方面做了大

量简化，但综合优势相对常规单外涵混排涡扇发动机

F119并不明显。中国对于变循环技术的研究主要集

中在对F120式双外涵VCE的性能仿真研究。刘增文

等[7-9]编制了双外涵 VCE 总体性能仿真程序，得到了

双外涵 VCE 的高度-速度和节流特性；周红等[10]进一

步实现了双外涵 VCE 与进气道流量匹配、双参数控

制规律以及可变几何特性的数值模拟；郝旺等[11]在双

外涵 VCE 动态数值仿真程序基础上，针对模式选择

阀和涵道引射器建立了高精度的气流突扩局部损失

模型；刘勤等[12]在双外涵 VCE 性能仿真方法基础上，

构建了 3外涵VCE数学模型与性能仿真模型，分析了

3外涵VCE稳态性能。上述研究发现，多涵道VCE由

于涵道比调节程度更大，发动机与进气道匹配性更

好，发动机燃油经济性更明显，但带来了结构、尺寸、

质量和控制等方面诸多问题。

VCE 另一种具有潜力的发展方向是在单外涵混

排涡扇发动机上应用变几何技术实现变循环。单外

涵VCE在可调尾喷管基础上增加的变几何结构主要

有可调混合器和可调低压涡轮导向器。可调混合器

可在一定工作范围内平衡风扇出口和涡轮出口的静

压，在部分功率状态下，当核心机转速降低时，风扇仍

然可以保持较大的流量，从而提高涵道比，并减小进

气道溢流阻力；可调低压涡轮导向器可以调节高低压

涡轮的功率分配，与可调混合器和尾喷管配合可进一

步增强发动机变循环能力。单外涵VCE结构复杂度

降低，质量减轻，其变几何特性及循环性能收益中国

尚未开展研究。

本文针对单外涵 VCE 关键的变几何特征-可变

面积混合器、低压涡轮导向器和尾喷管，建立发动机

总体性能仿真模型，分析单外涵 VCE 在不同工作状

态下的变几何控制规律和性能收益，为 VCE 技术方

案研究提供支撑。

1　仿真模型建模

以小涵道比混合排气单外涵 VCE 为参考对象，

建立一种单外涵VCE总体性能仿真模型[13-15]，单外涵

VCE基准截面如图 1所示（图中标号表示不同位置的

基准截面）。该模型假定：

（1）风扇/压气机导向叶片可调；

（2）在发动机主要工作状态点，转子部件效率与

静止部件总压恢复系数保持设计点值不变[16]；

（3）高、低压涡轮导向器和尾喷管喉道截面气流

堵塞；

（4）引气和冷却气的百分比为常数，功率提取也

为常数；

（5）各主要部件空气或燃气在总焓计算中采用变

比热模型，即空气或燃气定压比热与温度相关；

（6）尾喷管喉道面积 A8和出口面积 A9可调，尾喷

管出口气体完全膨胀；

（7）低压涡轮导向器喉道面积 A4.5和混合器进口

外涵面积A16可调；

（8）混合器进口内、外涵气流Ma≤1。

已知发动机在某高度、Ma、进气流量、涵道比、风

扇压比、高压压气机压比、涡轮前燃气温度、高/低压

涡轮膨胀比、混合器进口内/外涵 Ma、各转子部件效

率以及静止部件总压恢复系数等设计点性能参数。

利用发动机共同工作条件，即：流路代表性截面流量

守恒、风扇/压气机与涡轮功率平衡、混合器进口内外

涵气流静压相等条件，建立发动机非设计点流量、功

率及静压平衡方程。其中，高/低压转子功率平衡方

程、高/低压涡轮效率方程、风扇/压气机效率方程、混

合器进口内外涵静压平衡方程以及混合器出口能量

守恒方程见文献[16]。在平衡方程中与可变面积参数

A8、A4.5和A16直接相关的方程如下。

（1）涵道比方程。

α = q (λ16 )σ16 A16
q (λ2.5 )A2.5

（1）
式中：α为外涵与内涵气流流量比；q为密流函数；λ16

9876A166
54.54.44.04.13.13.02.5

1321

引气

图 1　单外涵 VCE 基准截面［16］
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为混合器外涵进口速度系数；σ16为外涵道总压恢复

系数；A16为混合器外涵进口面积；λ2.5为高压压气机进

口速度系数；A2.5为高压压气机进口截面面积。

（2）高、低压涡轮导向器临界截面流量守恒方程。

π tH
τ tH

= constant ⋅ ( A4
A4.5

) （2）
式中：πtH为高压涡轮总压比；τtH为高压涡轮总温比；

A4为第 1级高压涡轮导向器临界截面面积；A4.5为第 1
级低压涡轮导向器临界截面面积。

（3）第 1级低压涡轮导向器临界截面与混合器内

涵进口流量守恒方程。

π tL
τ tL

= constant ⋅ ( A4.5
A6

) /Ma6 ⋅

é

ë
êêêê

2
γr + 1 (1 + γr - 1

2 ⋅ Ma26 )ù
û
úúúú

γr + 1
2(γr - 1)

（3）

式中：πtL为低压涡轮总压比；τtL为低压涡轮总温比；A6
为混合器内涵进口面积；Ma6为混合器内涵进口 Ma；

γr为燃气比热比。

（4）混合器出口欧拉动量方程。

P6A A6A (1 + γr Ma26A ) =
P6 A6 (1 + γr Ma26 ) + P16 A16 (1 + γMa216 ) （4）

式中：P6A为混合器出口平均静压；A6A为混合器出口截

面面积；Ma6A为混合器出口气流速度；P6为混合器内

涵进口平均静压；P16 为混合器外涵进口平均静压；

Ma16为混合器外涵进口Ma；γ为空气比热比。

（5）尾喷管喉道截面流量方程。

A8 = constant ⋅ m8 T *8
P∗8

（5）
式中：A8为尾喷管喉道截面面积；m8为尾喷管气流质

量流量；T *8 为尾喷管喉道气流总温；P∗8 尾喷管喉道气

流总压。

根据发动机设计点性能参数以及流量、功率、静

压平衡方程，结合发动机低压涡轮膨胀比控制规律，

采用 Microsoft Visual C++语言编程计算得到给定高

度、Ma 和涡轮前燃气温度条件下发动机非设计点性

能参数。发动机非设计点性能计算流程如图 2所示。

将本文发动机总体性能仿真模型与文献[16]中的小涵

道比混合排气涡扇发动机总体性能仿真模型算例进

行对比验证。该算例中选定 11 km、Ma=1.451为设计

点工况，2 种仿真模型在设计点性能参数相同，计算

得到 12.19 km、Ma=1.8非设计点工况发动机各部件及

总体性能参数，2种发动机总体性能仿真模型计算结

果见表 1。从表中可见，在设计点参数相同条件下，

仿真模型计算所得发动机非设计点涵道比、风扇/高
压压气机压比、混合器进口内外涵Ma、单位推力及耗

油率等性能参数与文献[16]仿真模型计算结果基本一

致。利用该仿真模型可以研究低压涡轮导向器以及

图 2　发动机非设计点性能计算流程

54



第 2 期 牟园伟等：单外涵变循环发动机变几何特性仿真

混合器的变几何调节对发动机节流特性、高度-速度

特性的影响。

2　节流特性分析

以设计点状态各结构流路面积（以角标 0表示各

变量设计点状态）为基准，假设低压涡轮导向器喉道

面积比 A4.5/A4.50=0.85～1.15，混合器进口外涵面积比

A16/A160=0.8～1.2，尾喷管喉道面积比 A16/A160=0.5～
1.6。已知地面静止状态为设计点工况，发动机在相

同工况下由设计点状态向低功率状态节流过程中，对

尾喷管、混合器、低压涡轮导向器采用 3 种不同的变

几何方案：方案 1为尾喷管喉道面积A8可调；方案 2为

A8和混合器进口外涵面积 A16可调；方案 3为 A8、A16和

低压涡轮导向器喉道面积A4.5可调。

对于设计点状态参数已经确定的发动机，节流状

态控制规律的选取决定了发动机共同工作线的走向，

从而影响了发动机的性能。为简化控制规律设计，采

用以涡轮前总温和低压涡轮膨胀比为控制参数的双

参数控制规律。节流状态控制规律设定为低压涡轮

膨胀比保持设计点值不变，沿共同工作线涡轮前总温

改变。各变几何方案以相同推力条件下耗油率最低

为变几何调节目标，对不同节流状态可调结构的最佳

几何面积进行寻优，生成 3种变几何控制方案。不同

变几何方案发动机参数变化如图3所示。

计算得出发动机推力从 100% 节流到 25% 的过

程中，发动机总压比和进气流量呈下降趋势，而涵道

比呈上升趋势。在节流到 40%推力时耗油率达到最

低，进一步节流耗油率升高。在 3 种变几何方案中，

以尾喷管可调的控制方案 1为基准，控制方案 2通过

放大混合器进口外涵面积 A16，提高了外涵道的流通

能力，使发动机涵道比提高 13%～18%，耗油率降低

1.2%～2.2%。控制方案 3 在 A16放大的同时，在某些

状态下通过放大低压涡轮导向器喉道面积A4.5提高核

心机压比，使发动机耗油率降低 1.7%～3.0%。研究

表明，混合器进口外涵面积的调节对耗油率的改善起

到主导作用，低压涡轮导向器的补充调节在深度节流

过程中的效果不明显。

3　高度-速度特性分析

在 11 km、Ma=1.3～1.6 的超声速巡航工况，发动

机处于中间状态。该飞行工况下中间状态控制规律

设定为随着飞行速度变化，涡轮前总温保持最高值不

变，低压涡轮膨胀比保持设计点值不变。以推力最大

为变几何调节目标，对尾喷管、混合器和低压涡轮导

向器采用以上 3 种变几何方案的最佳几何面积进行

寻优。已知发动机参数控制限制为：最高涡轮前燃气

温度为 2000 K，最高风扇压比为 4.2，最高高压压气机

压比为 6.0。3种变几何方案超声速巡航最佳变几何

参数见表 2，不同变几何方案发动机参数变化如图 4
所示。

发动机在 11 km 高空，Ma 从 1.3 提高至 1.6 的过

程中，涡轮前燃气温度保持不变，进气流量逐渐增大，

导致发动机推力随之增大。3种变几何方案中，方案

2 相对方案 1 进气流量变化较小，涵道比降低 17%～

表 1　2 种发动机总体性能仿真模型计算结果

参数

高度/km
Ma

进气流量/（kg/s）
涡轮前燃气总温/K
加力燃烧室总温/K

涵道比

风扇压比

高压压比

高压涡轮膨胀比

低压涡轮膨胀比

混合器外涵进口Ma

混合器内涵进口Ma

混合器出口Ma

单位推力/（N·s/kg）
耗油率/（kg/（N·h））

设计点

11.00
1.451
90.72
1778

0.449
3.9000
5.1282
2.3635
2.0700
0.3940
0.4000
0.419

62.493
0.1108

非设计点

文献值

12.19
1.800
91.34
1778
2000
0.530

3.0054
4.7208
2.3635
1.9908
0.4559
0.3835
0.419

104.690
0.1782

本文值

12.19
1.800
91.34
1778
2000
0.539

2.9909
4.7236
2.3635
1.9908
0.4646
0.3862
0.435

102.060
0.1746

总
压

比

30
25
20
15
10

5
推力比

0.8 1.0 1.20.60.40.2

方案1
方案2
方案3

（a） 总压比

进
气

流
量

/（k
g/s）

13012011010090807060
推力比

0.8 1.0 1.20.60.40.2

方案1
方案2
方案3

（c） 进气流量

涵
道

比

0.70.60.50.40.30.2
推力比

0.8 1.0 1.20.60.40.2

方案1
方案2
方案3

（b） 涵道比

耗
油

率
/（k

g/（
N·

h）） 0.079
0.077
0.075
0.073
0.071

推力比
0.8 1.00.60.40.2

方案1
方案2
方案3

（d） 耗油率

图 3　不同变几何方案发动机参数变化
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26%，发动机推力增大 3%
～17%；方案 3 相对方案 1
进气流量提高 7%～12%，

涵道比降低 23%～30%，

发动机推力增大 14%～

29%。研究表明，变几何

方案 2 通过关小混合器外涵面积，降低发动机涵道

比，增大了发动机推力；变几何方案 3 放大低压涡轮

导向器喉道面积，导致涵道比降低。同时，在低压涡

轮膨胀比恒定的控制规律下，尾喷管喉道面积也要进

一步放大，进而增大了发动机进气流量和发动机

推力。

在 0～8 km、Ma=0.9 的亚声速巡航工况下，发动

机处于节流状态。该飞行工况控制规律设定为随着

飞行高度变化，低压涡轮膨胀比保持设计点值不变，

涡轮前总温保证发动机保持某推力值不变。以相同

推力条件下发动机耗油率最低为变几何调节目标，对

不同可调结构的最佳几何面积进行寻优。发动机控

制限制同上。3 种变几何方案亚声速巡航最佳变几

何参数见表 3，不同变几何方案发动机性能参数如图

5所示。

发动机在 Ma=0.9、从 2 km 爬升至 8 km 的过程

中，推力保持不变，涵道比缓慢降低，总压比大幅提

高，导致发动机耗油率随之降低。在 3种变几何方案

中，方案 2相对方案 1总压

比变化较小，涵道比提高

13%～16%，发动机耗油率

降低 0.9%～1.2%；方案 3
相对方案 1总压比降低 1%

～13%，涵道比提高 13%～27%，发动机耗油率降低

0.9%～3.1%。变几何方案 2 通过放大混合器外涵面

积，提高了发动机涵道比；变几何方案 3在方案 2的基

础上，通过关小低压涡轮导向器喉道面积，降低核心

机增压比和流量，提高了涵道比，使发动机耗油率进

一步降低。

4　结论

（1）单外涵混排涡扇发动机增加可变混合器结构

（变几何方案 2）可提高涵道比调节能力，地面节流状

态耗油率降低 1.2%～2.2%，低空亚声速巡航耗油率

降低 0.9%～1.2%，高空超声速巡航推力增大 3%～

17%。

（2）单外涵混排涡扇发动机增加可变混合器与可

变低压涡轮导向器结构（变几何方案 3）可同时提高

总
压

比

2624222018161412
高度/km

42 6 8

方案1
方案2
方案3

0

（b）总压比
高度/km
42 6 8

方案1
方案2
方案3

0

0.1040.1020.1000.0980.0960.0940.0920.0900.088耗
油

率
/（k

g/（
N·

h））

10

（c） 耗油率

图 5　不同变几何方案发动机参数变化

表 2　超声速巡航最佳变几何参数

高度/km
11
11
11
11
11
11
11
11
11
11
11
11

Ma

1.3
1.4
1.5
1.6
1.3
1.4
1.5
1.6
1.3
1.4
1.5
1.6

A16/A16 0
1.0
1.0
1.0
1.0
0.8
0.8
0.8
0.8
0.8
0.8
0.8
0.8

A4/A4 0
1.00
1.00
1.00
1.00
1.00
1.00
1.00
1.00
1.02
1.03
1.04
1.05

A8/A8 0
1.08
1.05
1.05
1.05
1.02
1.01
1.01
1.01
1.03
1.03
1.04
1.05

变几何方案

1
1
1
1
2
2
2
2
3
3
3
3

进
气

流
量

/（k
g/s）

110
100

90
80
70
60

Ma
1.41.2 1.3 1.5 1.6

方案1
方案2
方案3

（a） 进气流量

涵
道

比

0.40
0.35
0.30
0.25
0.20

Ma
1.41.3 1.5 1.6

方案1
方案2
方案3

1.2 1.7

（b） 涵道比

推
力

/kN

Ma
1.41.3 1.5 1.6

方案1
方案2
方案3

1.2

80
70
60
50
40

（c） 推力

图 4　不同变几何方案发动机参数变化

涵
道

比

0.6
0.5
0.4
0.3
0.2

高度/km
42 6 8

方案1
方案2
方案3

0

（a） 涵道比

表 3　亚声速巡航最佳变几何参数

高度/km
2
2
2
4
4
4
6
6
6
8
8
8

Ma

0.9
0.9
0.9
0.9
0.9
0.9
0.9
0.9
0.9
0.9
0.9
0.9

A16/A160
1.0
1.2
1.2
1.0
1.2
1.2
1.0
1.2
1.2
1.0
1.2
1.2

A4.5/A4.50
1.00
1.00
0.85
1.00
1.00
0.85
1.00
1.00
0.90
1.00
1.00
1.00

A8/A80
1.08
1.12
0.98
1.07
1.11
0.95
1.05
1.08
0.98
1.03
1.06
1.06

变几何方案

1
2
3
1
2
3
1
2
3
1
2
3
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涵道比和总压比，发动机地面节流状态耗油率降低

1.7%～3.0%，低空亚声速巡航耗油率降低 0.9%～

3.1%，高空超声速巡航推力增大14%～29%。

（3）单外涵 VCE 随着可变几何变量的增加总体

性能收益也随之增大。从工程设计角度来看，VCE可

变几何方案的选择应同时考虑结构的复杂度、质量及

可靠性等方面的代价与基于特定任务需求的总体性

能收益的平衡。此外，单外涵 VCE 与多外涵 VCE 之

间的性能差异还需要进一步研究。
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适应飞机需求的进气预冷技术路线分析

张彦军 1，刘太秋 1，扈鹏飞 2，于学明 1

（1.中国航发沈阳发动机研究所，沈阳10015； 2.中国航空研究院，北京 100029）

摘要：为了综合评价高超飞机用高Ma的涡轮发动机及其组合动力的预冷技术方案，从工程应用角度以飞机动力需求为牵引，

开展了射流预冷、超临界氦强预冷和燃油强预冷技术方案的对比分析。针对 3种预冷技术方案的原理、技术优势、存在的问题，以

及适应飞机需求的标志性技术指标开展分析和评估，从跨速域时性能、技术难度及风险、付出的成本代价和周期，以及发展前景等

方面开展了综合分析。结果表明：从满足产品需求的角度出发，与超临界氦强预冷和燃油强预冷技术方案相比，射流预冷技术装

置结构简单、可靠性高、总压损失小、可与进气道高度集成、供水量适度，以及涡轮发动机本身提供的功率足以驱动射流预冷系统

无需额外能源，是目前涡轮发动机扩包线的较优方案。

关键词：组合动力；进气预冷；射流预冷；强预冷；航空发动机；技术路线

中图分类号：V231      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.02.007

Technical Route Analysis of Intake Precooling Adapted to Aircraft Requirements
ZHANG Yan-jun1， LIU Tai-qiu1， HU Peng-fei2， YU Xue-ming1

（1. AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China；
2. Chinese Aeronautical Establishment，Beijing 100029，China）

Abstract： In order to comprehensively evaluate the precooling technical schemes of high Mach turbine engines and their combined 
power for hypersonic aircraft, a comparative analysis of Mass Injection and Pre-compressor Cooling (MIPCC), supercritical helium deep 
precooling, and fuel deep precooling schemes was carried out from the perspective of engineering application, guided by the aircraft propul⁃
sion requirements. An analysis and evaluation were conducted on the principles, technical advantages, existing problems, and key technical 
indicators suitable for aircraft requirements of three precooling schemes. A comprehensive analysis was conducted in terms of cross-speed-
domain performance, technical difficulty and risks, cost and cycle, development prospects, etc. The results show that, from the perspective 
of meeting product requirements, compared with the technical solution of supercritical helium deep precooling and fuel deep precooling, 
the MIPCC device has a simpler structure, higher reliability, lower total pressure loss, can be highly integrated with the intake duct, with 
moderate water supply. The power provided by the turbine engine itself is sufficient to drive the MIPCC system without additional energy 
requirement. It is currently the preferred solution for expanding the envelope of turbine engines.

Key words： combined propulsion; intake precooling; Mass Injection and Pre-compressor Cooling (MIPCC) ; deep precooling; 
aeroengine; technical route

0　引言

在大气层内或跨大气层中，临近空间高速（高超

声速）飞机能以Ma>3的速度在一定时间内持续飞行。

未来，高超声速飞机可广泛地用于远程打击和持续交

战领域，并在高度防御地区执行侦察、监视和打击任

务，还可往返于太空，已成为当今世界军事强国关注

的战略发展方向，也必将对未来“空天一体”的作战模

式具有决定性意义[1]，占据 21世纪航空航天领域的战

略制高点。鉴于各国在临近空间高速技术上纷纷斥

巨资争相发展，后续必将推动科学技术的全面发

展[2-4]。中国高超飞机用动力选型、技术路线及方案确

定对于高超飞机研制具有重要的意义。从可预见的

技术发展水平看，任何单一动力装置都难以实现在

Ma=0～6的范围内高效工作。因此，组合动力系统是

临近空间高超飞机的必然选择。

收稿日期：2022-10-12  基金项目：国家级研究项目资助
作者简介：张彦军（1983），男，硕士，高级工程师。

引用格式：张彦军,刘太秋,扈鹏飞,等 . 适应飞机需求的进气预冷技术路线分析[J]. 航空发动机,2024,50（2）:58-64.ZHANG Yanjun,LIU Taiqiu,HU 
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国内外长期的研究结果表明，涡轮基组合循环

（Turbine Based Combine Cycle，TBCC）发动机是最优

的技术途径。在低速状态下由涡轮发动机提供动力，

在高速状态下由冲压发动机推进，涡轮发动机至少工

作到 Ma=3，才能实现涡轮/冲压发动机的衔接[5]。涡

轮发动机要实现 Ma≥3，一条途径是基于先进发动机

开展适应 Ma使用的涡轮发动机的改进设计，全面提

高发动机的耐温能力并显著扩大各部件的工作范围，

实现该途径的技术难度较大、研制周期长且成本高；

另一条途径是采用进气预冷技术，在传统发动机前加

装预冷装置，预先冷却压气机进口空气，能有效延长

发动机部件的使用寿命并提高发动机的各项性能，特

别是在提高推重比和扩展飞行包线方面具有很大的

发展优势和技术潜力。实现进气预冷技术的技术难

度较小、研制周期短且成本低。

进气预冷技术按冷却方式可分为 2类：射流预冷

和强预冷。另外，中国还提出了燃油预冷概念。为了

综合评价各种预冷技术方案，本文以飞机动力需求为

牵引，从工程应用的角度，开展各技术方案的对比

分析。

1　国外进气预冷技术研究进展

1.1　射流预冷技术

射 流 预 冷（Mass Injection and Pre-Compressor 
Cooling，MIPCC）是 20世纪 50年代由美国提出的推进

概念，其最初设计是为了推动高速战斗机的 Ma越过

3，应对来自前苏联高速轰炸机的威胁。60 年代末，

前苏联采用射流预冷技术的米格-25飞机投入使用。

进入 21 世纪，随着对高空高速飞机和高速巡航

导弹的迫切需求[6]，国外加快射流预冷高Ma的涡轮基

技术研究，并取得了大量研究成果[7-9]。美国洛•马公

司提出的下一代Ma=6级高空高速作战飞机 SR-72方

案采用了射流预冷技术，F100 发动机作为其涡轮基

动力装置[10-11]。

1.1.1　前苏联的射流预冷技术

米格-25飞机是前苏联研制的Ma=3级的高空高

速侦查/截击机，1969 年开始先后生产了 1600 余架，

最大飞行Ma=2.83，并具备短时间内Ma达到 3的工作

能力。R-15-300发动机为米格-25飞机的动力装置，

是大推力单转子涡喷发动机的射流预冷改进型。为

了实现射流预冷功能，米格-25飞机配置了 1个 250 L

的冷却水箱，在进气道内设置了 1 个喷水装置，向进

气气流喷射水和甲醇溶液。

1.1.2　美国的射流预冷技术

2002 年，美国国防部预研局（Defense Advanced 
Research Projects Agency，DARPA）的快速响应小载荷

低成本运载（Responsive Access Small Cargo Afford⁃
able Launch，RASCAL）计划选用 F100 发动机作为射

流预冷发动机的验证平台，并在发动机进口前加装射

流预冷段，进行预冷相关技术研究。DARPA 在加州

莫哈维沙漠建立了验证试车台，开展了射流预冷技术

的试验验证，使发动机推力显著提高。

2016 年，DARPA 正式公开发布了先进全状态发

动机（Advanced Full Range Engine，AFRE）项目的招标

预告文件，再次披露了美国射流预冷发动机技术进

展。招标预告文件中提到，AFRE 项目无偿提供 1 台

RR 公司的 F405-RR-402 涡轮发动机以及其射流预

冷试验数据等技术资料。可见，美国实际上一直在开

展射流预冷扩包线技术研究。该技术已可以支撑全

尺寸发动机扩包线至Ma=3并开展了地面集成验证。

2017年，洛•马公司宣布高超飞机以及组合循环

推进系统的研制条件已经具备（并联TBCC，涡轮基为

F100改射流预冷发动机）。可见，该发动机在MIPCC
发动机计划等前期研究基础上，PW 公司已经基本掌

握射流预冷发动机技术。

从国外的研制情况分析可知，采用射流预冷技术

可以实现涡轮发动机的扩包线。

1.2　强预冷技术

强预冷技术起源于英国反应发动机（reaction 
engine limited，REL）公司在 20 世纪 80 年代英国实施

的HOTOL计划的研究基础。该技术是一种新型的超

临界氦紧凑快速强换热技术，可利用超临界氦换热介

质快速大幅度地降低高超声速飞行时来流的高温，采

用超临界氦闭式循环高效利用来流的高温热量，从而

保证在高超声速飞行条件下涡轮发动机正常工作。

基于紧凑快速强换热技术，英国 REL公司提出了“佩

刀”高超声速强预冷发动机（Synergy Air-Breathing 
Rocket Engine，SABRE）方

案，其气动热力布局如图 1
所示[12]。

“佩刀”发动机是为可

水平起降重复使用单级入
图 1　“佩刀”发动机气动

热力布局
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轨航天器 Skylon研制的一种高性能组合式发动机，利

用超临界氦紧凑快速强换热技术，实现了在吸气模式

下 Ma=0～5.5 宽速域工作且性能良好。该发动机的

吸气模式热力循环经过多次迭代，主要包括 SABRE-
3、SABRE-4热力循环方案。

REL 公司基于超临界氦紧凑快速强换热技术提

出的高超声速强预冷发动机方案包括紧凑快速强换

热技术、超临界氦叶轮机技术等关键技术。针对上述

关键技术，英国 REL及合作商已开展大量研究工作，

并在很多方面取得了突破性进展。

2012年 11月，REL 公司完成了 SABRE 发动机预

冷用的紧凑快速强换热器的验证试验。SABRE发动

机的预冷器如图 2 所示。该试验成功实现了将大气

中的空气冷却到-150 ℃，表明该技术具备在 0.05 s内
将 400 kg/s量级的空气降温 1100 K的能力，并能够使

其单位质量的换热量达到 100 kW/kg。2019年，完成

了 Ma=3.3、5 的发动机地面高温试验，实现在 Ma=3.3
条件下将来流冷却至约 100℃的目标，并成功使预冷

器能够在Ma=5高温来流条件下稳定工作。也已分别

完成超临界氦叶轮机、变几何进气道、燃烧室及喷管

的相关试验研究，初步验证了技术可行性。

基于上述关键技术的突破，英国REL公司进行关

键子系统在“佩刀”发动机上的集成试验，以及 20 t量
级缩尺发动机在吸气模式全速域范围内的地面试验。

美国将基于“佩刀”发动机技术的高超声速空天飞行

器方案列入水平起降重复使用空天运载飞行器重要

技术路线之一，以便加速自身高超声速飞行器技术和

装备发展。此外，英国 BAE 系统公司也于 2016 年 7
月发布了基于“佩刀”发动机的水平起降高超声速快

速响应飞行器概念及作战设想[12]。在欧盟远期先进

推进概念和技术计划（Long-Term Advanced Propul⁃
sion Concepts and Technologies，LAPCAT）中，提出基

于强预冷技术衍生出的适用于A2构型高超声速飞机

的“弯刀”发动机方案。该高超声速飞机配装 4 台复

合预冷“弯刀”发动机，最大航程为达到 18700 km，用

4 h左右的时间能够从布鲁塞尔飞到悉尼。

2　中国预冷技术研究进展

2.1　射流预冷技术

中国对射流预冷技术的研究始于 20 世纪 70 年

代，以理论研究为主，致力于解决一系列关键技术。

2011年以来，蔡元虎等[13]在常规涡轮火箭发动机基础

上加入射流预冷器，完成了整机性能计算分析，加入

射流预冷器可以极大地扩展涡轮火箭发动机的工作

范围，在高 Ma下可以显著增大涡轮火箭发动机的净

推力；芮长胜等[14]对射流预冷涡轮发动机技术进行研

究，并对发展前景进行了分析，认为作为高超声速飞

机、巡航导弹及组合动力的涡轮基具有较高的工程实

用性；涂洪妍等[15]通过水气比对射流预冷喷射特性影

响的数值研究，建立了研究射流预冷喷水特性计算的

数学模型，采用该模型对喷射腔室中的 3维 2相流场

进行了数值计算，并通过与已有的试验结果进行了对

比，最大相对误差不超过 3%，验证了该模型的正确

性；胡铭鑫等[16]在工程应用需求的牵引下，设计了高

Ma 射流预冷试验装置并完成试验验证；刘月玲等[17]

提出了射流预冷试验过程中进气温度及湿度的测试

方法；耿欣等[18]设计了射流预冷试验防水温度传感

器，解决了测试受感部进水的问题；栗孟晨等[19]开展

了基于飞发一体化模型的射流预冷技术优势分析，表

明在飞发推力匹配条件与涡轮叶片表面温度约束下，

采用射流预冷技术可有效提升飞机的极限飞行能力，

当预冷剂流量为 1 kg/s 时，飞机理论升限与最大 Ma

分别提升11.67%和10.51%。

中国高校针对对射流预冷发动机整机性能及飞

发一体化性能，以及工质变化对高低压压气机压比和

效率的影响进行研究，并对燃烧室稳定性影响进行了

分析，认为工质变化对发动机性能影响较小；中国科

研院所开展了涡轮发动机射流预冷整机的试验研究，

验证了射流预冷扩展涡轮发动机工作包线的可行性，

为射流预冷发动机关键技术突破和后续工程应用奠

定了基础。

2.2　强预冷技术

围绕高超声速强预冷发动机技术，中国的高校、

Helium flowalong tube spiral
Heliumoutletheaders

Radialinwardairflow

Matrixspiral

Heliuminletheaders

（a） 工质流向 （b） 换热管布局

图 2　SABRE 发动机的预冷器

（换热管外径0. 88 mm，壁厚0. 044 mm）
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科研院所等开展了大量研究工作，并取得了阶段性

成果。

陈一鸣等[20]通过数值模拟和试验验证开展了强

预冷换热器的技术研究。以紧凑式强预冷换热器叉

排管束为研究对象，采用大涡模拟方法研究了叉排管

束间的表面传热问题。此外，采用动力学模态分解

（Dynamic Mode Decomposition，DMD）方法和涡量可视

化对管束内各频率对应的流动结构进行识别，从模态

的稳定性上分析流动结构对流场的贡献，并利用所获

得的叉排管束流场的拟序结构和换热统计特性来揭

示叉排管束的流动换热机理。邹正平等[21]在提升强

预冷发动机工作性能及工程可实现性、发动机总体、

紧凑快速强换热、超临界氦叶轮机设计、宽域进排气

系统优化设计及高效燃烧等技术方面取得重要突破。

研制出可在 1300 K、8 MPa极端环境中可靠工作的预

冷器样机。完成中国首项预冷器高温性能试验，该预

冷器能够在 0.02 s内将来流从 988 K冷却至 353 K，实

现 635 K温降的超强换热，功重比高达 101 kW/kg，空
气侧总压恢复系数高于0.92。

近年来，中国的研究机构结合未来高超飞行器动

力所面临的高速高温环境，开展了基于燃料介质的开

式循环预冷高速涡轮发动机关键技术研究。根据燃

油进气预冷需求，提出了基于燃油裂解的高 Ma涡轮

发动机方案。该方案不需要携带额外的冷却介质，能

够提升动力系统的综合性能并降低循环系统复杂程

度。该方案涉及到燃料催化裂解吸热反应的控制、燃

料综合匹配、双相燃料燃烧室的燃烧组织等关键

技术[22]。

3　各进气预冷技术方案分析比较

为了对各种预冷技术方案进行对比分析，选择高

超声速飞机需求为牵引，采用大推力发动机结合进气

预冷技术作为涡轮基，实现 Ma=3~5的工作过程开展

分析。分别对射流预冷、超临界氦介质的强预冷和燃

油介质的强预冷 3 种方案进行分析和评估。假设飞

机起飞的总质量为 T，载油量为 0.6T。通过对飞行剖

面进行分析，发动机需要在Ma=0~5范围内工作。

3.1　射流预冷涡轮基方案分析

采用射流预冷涡轮基和亚燃冲压发动机组合满

足飞机需求。在 Ma=0~2 时，涡轮发动机单独工作；

在 Ma=2~3 时，模态转换过程中启动射流预冷装置，

工作时间预计 80 s左右；在Ma=3~5时，亚燃冲压发动

机工作。

射流预冷发动机原理如图 3所示，在涡轮发动机

的风扇前，加装喷射冷却介质（通常是水或水的混合

液）的装置。通过介质的喷射、雾化和蒸发效果以冷

却进气道中较高温度的气流，使进入风扇/压气机前

的气流总温降低或维持在某一温度，从而使发动机在

可承受的进口气流温度下

保持高效工作，以扩展发

动机的工作范围，保证发

动机在高飞行 Ma 条件下

仍然具有较大的推力。

从飞机需求考虑，射流预冷涡轮基技术具有以下

特点：

（1）成熟度高、技术风险小、研制周期短，并且对

研发经费的需求远小于新研发动机的；

（2）生产工艺、材料、设备和人员可以利用已有

资源；

（3）新增加的预冷装置结构简单、可靠性高、总压

损失小，基本不影响原发动机性能；

（4）预冷装置可实现与进气道高度一体化，不会

增加飞机布局难度；

（5）供水量适度，涡轮发动机本身提供功率足以

驱动射流预冷系统，同时满足飞机功率提取需求，无

需额外能源；

（6）采用射流预冷技术，也使发动机高空性能明

显提高，并能兼顾低空性能，使发动机在中低速时单

位迎面推力明显大于常规循环的高Ma涡轮的；

（7）水介质密度大，方便携带，无需特别保存。

经计算分析，高 Ma时考虑喷水，综合比冲降低；

预冷装置和水介质不使用时是死重，预冷装置质量为

（1‰～2‰）T、预冷装置总压损失为 1%～2%、额外功

率需求为70～80 kW、水量为（1%-2%）T。

3.2　超临界氦介质的强预冷方案分析

为了便于与射流预冷涡轮基组合动力对比分析，

超临界氦介质的强预冷方案未采用“云霄塔”飞行器

的“佩刀”发动机方案，取消了应用于 Ma=5的飞行工

况的火箭模态。该方案采用“弯刀”发动机方案，如图

4所示。在Ma=5的飞行工况下，采用风扇冲压模态，

低、高Ma巡航发动机工作原理如图 5所示，并对该方

案工作过程分析[23]。为满足飞机使用需求，完成了大

AirInlet Precoolingdevice Fan CompressorAfterburnerNozzle

图 3　射流预冷发动机原理
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推力强预冷发动机技术方案论证。该发动机Ma从 0
工作到 5，以液氢为燃料，主要包括空气流路、超临界

氦流路和液氢流路。该发动机除压缩、燃烧、燃气涡

轮、氦涡轮和喷管外，还增加了 2个超临界氦/空气换

热器（液氢/超临界氦换热器及和氢燃料系统）作为进

气预冷装置。

在低 Ma时，来流空气由内涵道压气机压缩后经

预燃室燃烧，预燃室内燃气经燃气涡轮作功，驱动外

涵风扇对外涵空气进行压缩。由于起飞过程推力需

求较大，作功后的燃气在外涵燃烧室内与经外涵风扇

压缩的外涵空气混合后，与氢气一同燃烧，经外涵喷

管排出，产生推力。模态与加力涡扇发动机类似。

在飞行 Ma>2.5 之后，随着 Ma 的提高，外涵喷管

通过可调几何使捕获流量逐渐减少。在 Ma=5时，外

涵喷管完全关闭，此时外涵风扇处于风车状态，燃气

涡轮不作功。氦涡轮驱动核心压气机压缩空气进入

预燃室，然后从核心喷管排出产生推力。

在高速状态的闭式氦气循环系统中，高压低温氦

气进入预冷器，冷却来流空气。升温后的氦气进入预

燃室吸热后，成为高温高压气体，进入氦气涡轮作功，

驱动核心压气机，而后经氦气涡轮作功驱动氦气压气

机，作功后的氦气经氢换热器降温后，最后通过氦气

压气机恢复到高压低温氦气状态，从而完成 1个闭式

布雷顿循环。

因超临界氦介质需求达到数十千克，至少需要 8
级氦压气机（包括高低压）和 3级氦涡轮，核心机需要

6级压气机和 1级燃气涡轮，1级外涵风扇，质量与射

流预冷涡轮基的组合动力相当。另外，由于采用了强

预冷换热器，导致进气总

压损失较大，中低空性能

降低。为了使强预冷换热

器具备高效换热能力，构

型及布局特殊（进气道气

流连续 90°弯转），强预冷

换热器如图 6 所示。换热

器进口 Ma=0.1～0.2时，仍然有 8%以上的损失，低的

进口Ma，会给进气道设计带来困难。

换热器采用成千上万的外径为 0.9 mm、壁厚为

0.05 mm 的换热管，内部是 10～20 MPa 的超临界氦，

外部是高温空气。要实现工程应用，还需要延长寿

命，提高疲劳强度、抗打击，以及焊接工艺的可靠性。

换热器质量较大，按单位质量换热功率 70～80 kW/kg
评估，进气预冷换热器质量约为 140～200 kg（即换热

芯，不包括外壳，安装，管路等），再叠加其他 2个换热

器，总质量超过（1%～2%）T。该方案还需要临界氦

介质需求达 2‰ 左右，与射流预冷装置的质量相当。

采用氦介质作为主循环介质，但仍采用部分液氢参与

循环，需要解决换热器“氢脆”问题及液氢作为燃料带

来的储存运输等后勤保障和安全问题。

3.3　燃油预冷方案分析

该方案与射流预冷涡轮基动力方案类似，采用燃

油预冷涡轮基和亚燃冲压发动机组合满足飞机需求。

在Ma=0~2时，涡轮发动机单独工作。在Ma=2~3时，

模态转换过程中启动燃油/空气换热器，通过燃油/空
气换热降低发动机进口空气温度，燃油换热后部分用

于发动机的燃烧部件，其余返回飞机油箱。由于临近

空间飞机载油量多，具有较多热沉，能够满足发动机

在 Ma=2～3 范围内工作 80 s 左右。燃油预冷发动机

原理如图 7 所示。在 Ma=3~5 时，亚燃冲压发动机工

作。该动力系统的涡轮基方案与射流涡轮基相比，燃

油预冷无需用水，高速时比冲高。换热器质量预计在

200～300 kg（相对于超临界氦介质预冷的 3 个换热
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图 5　巡航发动机工作原理

燃油/空气换热器

乙烯+
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乙烯+
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热空气 冷空气

图 7　燃油预冷发动机原理
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图 4　“弯刀”发动机方案

热气流 冷却剂流

微细管

预冷后
气流

热气流 横向流传热

图 6　强预冷换热器
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器，燃油预冷只需要 1 个换热器）。换热器导致进气

总压损失大，总压损失为10%～30%。

由于采用燃油物理热沉的燃油预冷换热器同样

采用微尺度换热，换热器导致总压损失为 10%～

30%，换热器的质量约为（1‰～2‰）T，并且需要约

200 ℃高温回油至飞机且换热效率低于超临界氦的。

与射流预冷涡轮基相比，该方案的额外功率需求为

300～400 kW，属于较高的水平。

燃油预冷涡轮基也适用于 Ma≥3，此时必须对燃

油催化处理，实现裂解才能满足高 Ma飞行的换热需

求，需要突破低温吸热型燃料催化裂解吸热反应机

理、发动机燃烧用燃料与吸热用燃料的匹配设计、碳

氢燃料冷却介质流动及燃烧反应机理、双相燃料燃烧

室的燃烧组织机理等关键技术。

综上所述，燃油预冷涡轮基方案可分为近期及远

期方案，对应不同的技术难度，待燃油催化裂解技术

突破后，结合高Ma涡轮发动机可以满足未来高Ma的

飞行需求。

4　综合对比分析

（1）从性能上看，超临界氦介质的强预冷方案工

作范围最宽，但附加的换热器和氦压气机/涡轮等质

量大；燃油强预冷虽然无需额外带水，但换热器质量

也较大，进气损失也大；相对来说，射流预冷方案有进

气损失小的优势。

（2）从技术难度上看，带有 2 组循环的超临界氦

强预冷方案较复杂、技术难度大，强预冷换热器设计

技术难度较大；燃油强预冷方案需要设计高效燃油强

预冷换热器和发展燃油裂解技术，技术难度也较大。

（3）从技术风险上看，超临界氦强预冷方案复杂，

液氢带来的“氢脆”技术风险较大；燃油强预冷换热器

质量不达标、损失过大和高温回油等；射流预冷结构

简单，国外已有成果工程产品，不存在无法实现设计

目标的风险。

（4）从成本和周期上看，超临界氦强预冷方案是

全新的动力装置，技术成熟度低、新技术多、系统较复

杂、成本高，并且研制周期较长；其他 2种方案的成本

和周期相近，但燃油强预冷需要较大额外功率。

（5）从发展前景看，超临界氦强预冷方案具备直

接工作至Ma=5的可能性，技术潜力最大；其他 2种方

案的发展前景相近，但燃油强预冷如果继续工作在

Ma>3，会消耗大量的燃油热沉，与飞机热管理冲突。

因此这2种方案的发展潜力稍弱于射流预冷的。

结合国内外预冷技术的研究结果，以飞机对动力

的需求为牵引，完成了多种预冷方案的对比分析。3
种进气预冷方案综合评估见表1。

5　结论

（1）射流预冷方案技术成熟度、性能及结构布局

等方面具有一定优势，但综合比冲较低；

（2）超临界氦强预冷方案循环合理但较复杂，3
种介质循环需要控制匹配，控制难度大；

（3）在燃油强预冷方案中，燃油不仅作为燃料，还

作为高速飞行时的冷却介质，比冲高，但热效率低、换

热器质量大、进气损失大；

（4）从满足产品需求及研制进度要求的角度考

虑，建议优先采用射流预冷扩包线方案。
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3级旋流器各级气量变化对燃烧性能的影响

王 多 1，李 锋 1，赵 凯 2

（1.北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 102206； 2.空军航空大学 航空作战勤务学院，长春 130022）

摘要：为了探究中心分级燃烧室各级旋流器叶片数量与相应旋流气量变化对燃烧室性能的影响，基于高推重比和高温升的技

术需求，对设计模型进行了除旋流器外分块结构化网格划分，并在 ICEM软件中实现混合网格周期性边界条件设置，进行 3维数值

模拟。结果表明：确定最优方案的 3级旋流器叶片数量分别为 8、10和 15。中心分级燃烧室每级旋流器流通气量随其相应旋流器

叶片数量改变呈负相关变化关系；设计油气比为0.045时，中心分级燃烧室最优方案即基准型方案的温升可达1300 K，出口温度分

布系数OTDF达到 0.13，在性能所要求的 0.10～0.15之间，出口径向温度分布系数RTDF达到 0.081，在性能所要求的 0.08～0.12之

间；中心分级燃烧室出口截面OTDF值随火焰筒头部每级旋流器的叶片数量或旋流气量的变化关系是“V”形，RTDF值随头部每级

旋流器的叶片数量或旋流气量的变化关系是类“V”形。

关键词：超高温升燃烧室；中心分级燃烧室；旋流器；燃烧性能；叶片数量；旋流气量；出口温度分布

中图分类号：V231.1      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.02.008

Effects of Air Flow Rate Variation in Each Stage of a Triple-stage Swirler on Combustion Performance
WANG Duo1， LI Feng1， ZHAO Kai2

（1. School of Energy and Power Engineering， Beijing University of Aeronautics and Astronautics， Beijing 100191， China；
2. School of Aviation Operations and Services， Aviation University of Air Force， Changchun 130022， China）

Abstract： To investigate the effects of the number of swirler vanes and corresponding swirling air flow variation on the performance of 
a concentric staged combustor, in response to the increasing technical requirements of high thrust-to-weight ratio and high temperature 
rise, all computational domains of the design model were partitioned in the form of multi-block structured grid except for the computational 
domain of the swirler, periodic boundary conditions of the mixed grid were set in ICEM software, and three-dimensional numerical  simula⁃
tions were conducted. The results show that the optimum number of vanes of the three-stage swirler is 8, 10, and 15, respectively. The 
amount of air flowing through each stage of the swirler in the concentric staged combustor is negatively correlated with the number of 
swirler vanes. When the design fuel-air ratio is 0.045, for the optimal scheme of the concentric staged combustor, i.e. the reference scheme, 
the temperature rise can reach 1300K; the OTDF (overall temperature distribution factor) can reach 0.130, which falls within the range of 
0.10 to 0.15 as required by performance specifications; the RTDF (radial temperature distribution factor) can reach 0.081, meeting the 
performance requirement range of 0.08 to 0.12. The relationships between the OTDF values of the outlet section of the concentric staged 
combustor and the number of vanes or the amount of swirling air in each stage of the swirler at the head of the flame tube are all V-shaped, 
and the relationships between the RTDF values and the number of vanes or the amount of swirling air in each stage of the swirler at the 
head of the flame tube are similar to a V-shape.

Key words：  ultra-high temperature rise combustor; concentric staged combustor; number of vanes; amount of swirling air; outlet 
temperature distribution

0　引言

随着对军用飞机提出更高的性能要求，提高发动

机推重比面临更为严峻地挑战。提高单位推力实际

上是提高涡轮进口温度。因此，高温升燃烧室逐渐占

据主流地位。商用涡扇发动机温升达 860 K左右，其

相应油气比为 0.025；军用涡扇发动机温升达 1050 K
左右，其相应油气比为 0.030；未来航空发动机燃烧室
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温升将达到甚至超过 1400 K[1]，其相应总油气比将达

到 0.047[2]。由此可见，燃烧室温升提高，其总油气比

将随之提高，进而主燃区当量比会相应提高，但考虑

到可见冒烟的抑制，主燃区平均当量比须控制在 1.4
以内，因此主燃区气量也将相应增加[3]。

燃烧室结构形式来源于 2方面的考虑，即发动机

对燃烧室的气动热力要求和燃烧过程所必须遵循的

燃烧基本规律[4]。火焰筒内流场十分复杂，包括了旋

流、回流、空气和燃料射流、燃油雾化、蒸发、湍流燃

烧、冒烟的生成/氧化以及对流和辐射换热过程[5]。当

油气比不超过 0.04时，常规燃烧室（旋流杯头部+主燃

孔）可以满足一些关键性能指标；但对于超高温升燃

烧室（油气比大于 0.04）或低污染燃烧室这类燃烧空

气百分数大于60%的燃烧室而言，常规燃烧室需采用

分级燃烧的方法才能达到需求[6]。

多级旋流技术已相对成熟，Grinstein 等[7]进行了

多级旋流燃烧室的数值模拟和试验，得到其流体动力

特性；Mansour等[8]进行了多级燃烧室油雾场的试验研

究，并做了其相关冷态流场的数值仿真，表明采用多

级旋流技术对燃烧室燃油雾化分布及流场具有重要

作用；蒋波等[9]采用PIV测试技术对3级旋流器回流区

流场特性进行了研究，表明回流区流场结构受内级旋

流器旋流数与外级旋流器旋流数共同作用影响；王成

军等[10]采用数值仿真的方法对多级旋流器燃烧室进

行了贫油熄火特性研究，并采用PIV技术进行试验验

证，表明油气比及回流区是影响燃烧性能的重要参

数；高伟伟等[11]数值模拟研究了高温升燃烧室在不同

旋流器特征参数下的燃烧性能，表明合理旋流器旋向

组合与旋流数可以提高燃烧室燃烧性能。从上述研

究可知多级旋流的燃烧室头部结构对组织燃烧性能

有显著影响。

立足于课题组前期研究确定的中心分级旋流器

方案，以单头部燃烧室为研究对象，利用 ICEM等软件

对计算域进行网格划分，为更好符合燃烧室内真实燃

烧状况以及满足周期性边界条件的设置，除旋流器外

均进行了分块结构化网格划分，并在旋流器周围临近

周期性边界的计算域位置增设了一内部面，方便了旋

流器结构参数的更改，避免了重复繁重的工作。设计

油气比为 0.045（燃油量/燃烧可用空气量），温升为

1300 K。在前期研究中确定各级旋流器叶片安装角

分别为 40°、45°和 45°。本文以最优方案为基准型方

案，探究 3级旋流器各级叶片数量及相应的旋流气量

改变对燃烧室性能[12]的影响。

1　中心分级燃烧室概述

1.1　设计点参数

本文高温升燃烧室设计油气比选定为 0.045，设
计点参数见表1。

1.2　中心分级旋流器

2级燃油喷射和 3级旋流器组成的中心分级旋流

器头部结构如图 1所示。2级燃油喷嘴由内而外分别

采用双油路离心式喷嘴和预膜式空气雾化喷嘴；3级

旋流器由内而外旋流数依次递增，旋向依次为顺时针

旋转、逆时针旋转和逆时针旋转。传统旋流杯中心回

流区的产生由第 1 级旋流

全部气量和第 2 级旋流

80%承担；第 2级旋流其余

气量和第 3 级旋流全部气

量共同强化主燃级燃油的

雾化和油气混合[13-14]。

1.3　气量分配

控制燃烧室主预燃级供油容易，而改变燃烧室的

气量分配则相对较困难[15]。为实现第 1.2节所确定的

燃烧组织方式，且鉴于目前火焰筒和涡轮的冷却水

平，燃烧室流量分配方案见表 2。其中，旋流总进气

比例为 39%，由内向外各级旋流器比例分别为 0.055，
0.115和0.220。

2　研究参数及方案

2.1　研究参数

旋流器流阻系数[16]

ξs = ξ ref
W̄ 2s ( A l

A ref ) 2
（1）

式中：W̄s 为通过旋流器的无量纲流量；A l 为火焰筒横

截面积；A ref为燃烧室参考截面；ξ ref为参考截面流阻系

数，本文选取燃烧室最大截面为参考截面。

表 1　中心分级燃烧室设计点参数

Wf /（kg/s）
2.4609

Wa /（kg/s）
62.5

P3 /kPa
3388.5

T3 /K
861.49

T4 /K
2150

表 2　中心分级燃烧室流量分配方案

涡轮冷却

12.5
各级旋流进气

0.055 /0.115 /0.220
头部冷却

6
主燃孔

22.5
火焰筒冷却

20

Piolt spray
Main p

ray
CRZ

S3

S2
S1

Mainfuel

pilotfuel
PRZ

图 1　中心分级旋流器

头部结构
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依据流阻系数定义公式[16]可知参考截面流阻系

数为

ξ ref = ΔP
1
2 ρ ref v2ref

（2）

式中：ρ ref 和 vref 分别为参考截面的气流密度和平均

流速。

旋流器通道面积As[16]

A s = A l
ξs

Ksw
+ 1 ⋅ Cd ⋅ cos θ

（3）

式中：Ksw为旋流常数，取Ksw=1.3；θ为旋流器叶片安装

角；Cd为流量系数。

旋流器迎风面积Asw[16]

Asw = Ascos θ
（4）

联合式（1）～（4）可推导出各级旋流器迎风面积

Asw = 1
Cd( )cos θ 2 ⋅ 1

2ρΔP
Kswm2sw

+ 1
A2l

（5）

式中：msw为各级旋流器旋流气量。

对于轴流式旋流器，给定各级旋流器内径D i和叶

片数量n以及叶厚 t，求出旋流器外径Do[16]

D2o - bDo - c = 0 （6）
其中，b=2nt

π ，c= 4
π A's - b (D i + 2t ) + (D i + 2t ) 2。

由式（6）推导得出

A's = π[ ]D2o - bDo - (D i + 2t ) 2 + b (D i + 2t )
4 （7）

由式（7）可知，当各级旋流器内外径、叶片数及叶

片壁厚保持不变时，仅改变各级旋流器旋向和叶片安

装角，各级旋流器的迎风面积同样保持不变。

轴向叶片式旋流器的旋流数为

SN = 2
3

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê1 - ( )R i
Ro

3

1 - ( )R i
Ro

2

ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

tan θ （8）

通过式（5）和式（8）可知，当各级旋流器迎风面积

保持不变时，改变叶片安装角影响的不仅是各级旋流

数，同时必然会引起各级旋流器旋流气量msw的改变。

为探究各级旋流器旋流气量的改变对燃烧室性能的

影响，必须保证其余各项结构参数和气动参数保持

不变。

本文取课题组原最优方案，即 3级旋流器叶片安

装角分别为 40°、45°和 45°。同时保证各级旋流器内

外径和叶片安装角保持不变，即旋流器 SN 保持不变，

各级旋流器旋流数通过式（8）计算得出，见表3。

由式（7）可得，改变叶片数 n和叶片厚度 t会改变

迎风面积A's(n,t)，由式（5）可得旋流器气量分配msw 会

随之改变，即得关系式 msw(n,t)。本文初步进行了在

各级旋流器叶片厚度 t不变的情况下，改变各级旋流

器叶片数量，进而探讨各级旋流器流量改变对燃烧室

性能的影响，通过式（7）得出，见表4。

从表中可见，当旋流器叶片数量增大时，相应的

旋流器迎风面积会减少。

由式（5）可推出

msw = 2ρΔP
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú( )1
A'sCd( )cos θ 2

2

- 1
A2l

× 1.3
（9）

由式（9）可知，当旋流器迎风面积减少时，旋流器

流量msw( A's )会随之相应减少。

各级旋流器叶片数量变化时相应旋流气量在冷

态和热态时的 Fluent 模拟计算值分别见表 5～7。从

表中可见，当中心分级燃烧室各级旋流器叶片数量增

大时，其相应旋流器流通气量会随之减少，与上述公

式推算出的性质一致。冷、热态对各级旋流器流量分

表 5　第 1 级旋流器叶片数量变化的数值计算结果

S1叶片数量变化

S1/（kg/s）（冷态）

S1/（kg/s）（热态）

6-10-15
0.188
0.184

7-10-15
0.179
0.178

8-10-15
0.176
0.175

9-10-15
0.172
0.171

10-10-15
0.171
0.168

表 6　第 2 级旋流器叶片数量变化的数值计算结果

S2叶片数量变化

S2/（kg/s）（冷态）

S2/（kg/s）（热态）

8-8-15
0.324
0.320

8-9-15
0.319
0.315

8-10-15
0.317
0.313

8-11-15
0.316
0.312

8-12-15
0.313
0.310

8-13-15
0.312
0.309

表 3　中心分级燃烧室各级旋流器旋流数

旋流数

S1
0.7024

S2
0.8911

S3
0.8922

表 4　中心分级燃烧室各级旋流器 A's(n)

S1

S2

S3

Di /mm
15.00
27.10
50.58

Do/mm
23.10
35.08
65.26

t/mm
1.00
0.92
1.10

A's/m²
A's(n) = -3.05 × 10-6n + 1.92 × 10-4

A's( )n = -0.28 × 10-5n + 3.08 × 10-4

A's( )n = -0.69 × 10-5n + 1.16 × 10-3
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配比例几乎没有影响，与文献[17]中的观点一致。在

热态流动中，由于火焰筒内部存在高温区引起的热阻

效应，导致主预燃级空气量较冷态时略微减小，环腔

空气相应略有增加。通过数值计算得到的各级旋流

器气量比例与第 1.3节中设计值相比基本一致，因此

说明计算数据是有效可信的。

2.2　研究方案

为探究各级旋流器叶片数量及其引起的相应旋

流气量改变对燃烧室性能的影响，本文对以下 14 个

方案进行了对比研究，其中方案 A 为原最优方案，定

为基准型，方案 1～5用以比较第 1级旋流器叶片数量

的影响；方案 1、方案 6～10用以比较第 2级旋流器叶

片数量的影响；方案 1、方案 11～14 用以比较第 3 级

旋流器叶片数量的影响，具体研究方案见表8。

3　网格和物理模型

3.1　物理模型的建立

以航空煤油为燃料，对主燃烧室进行带回流的湍

流两相流定常数值计算，在 Fluent 中湍流计算选取

Realizable k-ε模型（适用于强旋流流动），燃油喷雾采

用 DDM（discrete drop model）模型，辐射计算选取 DO
（discrete ordinates）模型，燃烧采用非预混 PDF（prob⁃

ability density function）模型。

微分方程的离散采用 SIMPLE 方法，控制方程的

空间离散中，梯度计算采用Green-Gauss Cell Based方

法，压力的差值格式采用 Standard方法，其余均应用 2
阶迎风差分格式。

3.2　燃烧室几何模型和边界条件

3.2.1　中心分级燃烧室几何模型和网格划分

中心分级燃烧室结构

及计算域如图2～4所示。

高温升中心分级燃烧

室设计为 20 个头部，为了

计算简便，本文选取单头

图 3　中心分级燃烧室块的

构建

图 4 中心分级燃烧室网格

部扇形区域为计算域，该单头部燃烧室计算域分成旋

流器部分和燃烧室其他部分，燃烧室其他部分包括前

置扩压器、内外二股腔道、火焰筒等。

关于网格形式对燃烧室数值仿真结果准确性的

影响，一般来说，正交的结构化六面体网格具有生成

速度快、质量好，数据结构简单，数值精度较高，与实

际的模型更容易接近等优点，是CFD计算中的首选方

案，因此，本文对除旋流器部分之外的燃烧室其他部

分采取了分块结构化网格划分，划分网格块数为

1788，结构化网格数目约 377 万；考虑到旋流器结构

模型的复杂性以及在研究过程中需对旋流器结构参

数进行更改，因此旋流器部分采用非结构化网格划

分，非结构化网格数目约 263 万。在网格划分中，发

现 ICEM中构建网格建立周期性边界需周期性边界上

为单一网格形式，因此在进行网格划分时，在燃烧室

火焰筒内部添加了 1 个介于旋流器与火焰筒之间的

内部界面，同时也是结构化网格和非结构化网格的界

面，如图 5所示。该内部面保证了混合网格周期性界

面的设定，同时便于对旋

流器结构参数进行控制变

量研究，即在改变旋流器

结构参数分析其对燃烧室

性能影响时，不必重复进

表 7　第 3 级旋流器叶片数量变化的数值计算结果

S3叶片数量变化

S3/（kg/s）（冷态）

S3/（kg/s）（热态）

8-10-13
0.839
0.787

8-10-14
0.835
0.784

8-10-15
0.832
0.782

8-10-16
0.830
0.780

8-10-17
0.826
0.778

图 2　中心分级燃烧室结构

表 8　中心分级燃烧室研究方案

研究方案

1
2
3
4
5
6
7
8
9

10
11
12
13
14

各级旋流器叶片数量

S1
8
6
7
9

10
8
8
8
8
8
8
8
8
8

S2
10
10
10
10
10
8
9

11
12
13
10
10
10
10

S3
15
15
15
15
15
15
15
15
15
15
13
14
16
17

代号

A
B-1
B-2
B-3
B-4
C-1
C-2
C-3
C-4
C-5
D-1
D-2
D-3
D-4

图 5　中心分级燃烧室内

部分界面
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行复杂而庞大的结构网格划分，避免了耗时耗力，有

助于针对性高效研究。

文献[18-19]对网格无关性进行了探讨和验证。

本文通过对比不同网格数量时回流区中心处轴向速

度沿径向分布情况，当速度分布随着网格数量不再发

生明显变化时，认为网格达到无关，最终确定总网格

数量为640万。

3.2.2　边界条件

在Fluent中，进口截面采取流量进口边界条件，1
个火焰筒出口和 3 个涡轮冷却引气出口均设定为出

流边界条件。各级旋流器旋流气量和火焰筒壁面（包

括主燃孔和火焰筒气膜冷却孔）进气流量通过流动耦

合计算获得。单头部环形燃烧室整个流体域的侧壁

均设置为旋转周期边界条件。在 2 级燃油喷口处设

置中空的锥形喷雾模型，并设置锥形喷雾的结构和气

动参数。

4　旋流器各级气量对燃烧性能的影响

4.1　值班级第 1 级旋流器气量变化的影响

改变第 1级旋流器叶片数量及其相应旋流气量 5
种方案的中心截面速度、温度分布和出口截面温度分

布见如图 6～8 所示并见表 9、10，对应代号分别为方

案 A、B-1、B-2、B-3 和 B-4。可见，火焰筒头部区域

的速度流场和旋流杯回流区域的形状大小以及火焰

筒内燃烧场的温度分布均因值班级第 1 级旋流器叶

片数量及其相应旋流气量的改变而产生了较大程度

的变化。从图 6中可见，方案B-1的回流区域径向宽

度较基准型方案 A 的明

显缩短，轴向长度显著增

大；方案 B-2、B-3 和 B-4
的径向宽度和轴向长度

较基准型方案 A 的均略

有缩短，旋流杯低速区域

范围相应减少，而形状基

本吻合；第 1 级旋流器叶

片数量增加，导致迎风面

积和流通该旋流器的流量相应减少，进而导致用于辅

助压力雾化喷嘴增强喷雾雾化质量的气量减少，因而

影响了主燃区燃烧的完成，进而导致出口截面平均温

度较基准型有所降低；第 1 级旋流器叶片数量减少，

迎风面积和流通该旋流器的流量相应增大，气流速度

相对提高，停留时间相对缩短，进而第 1 级旋流器的

旋流气量卷裹着部分燃料离开主燃区，因此，主燃孔

后区域的燃烧反应依然较为剧烈，出现局部高温区域

的可能性更大，甚至火焰筒内的高温区延伸至出口截

面，导致出口截面温度最大值偏高。

当第 1 级旋流器的叶片数量及其相应旋流气量

偏离基准型方案时，出口截面平均温度降低，最大温

度值升高，且更多高温区域的角向位置偏离喷嘴截

面，出口温度分布质量远低于基准型方案。因此，对

于值班级第 1级旋流器而言，存在最佳的旋流叶片数

量及其相应旋流气量，使得燃烧室出口温度分布系数

OTDF最佳，该方案即为基准型方案。

从图 7中可见，B 类方案较基准型方案火焰筒内

沿流程轴向总温变化基本一致，在回流区域内基准型
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表 9　基准型方案

基准型方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF

A
速度/（m/s）

1.62e+02
1.35e+02
1.08e+02
8.10e+01
5.40e+01
2.70e+01
0.00e+00

温度/K
2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K
2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

2163
2332
0.130
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表 10　第 1 级旋流器气量变化的影响

方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF
方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF

B-1

1.62e+021.35e+021.08e+028.10e+015.40e+012.70e+010.00e+00

速度/（m/s）

2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K

2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

温度/K

2154
2397
0.188
B-3

1.62e+021.35e+021.08e+028.10e+015.40e+012.70e+010.00e+00

速度/（m/s）

2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K

2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

温度/K

2157
2352
0.151

方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF
方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF

B-2

1.62e+02
1.35e+02
1.08e+02
8.10e+01
5.40e+01
2.70e+01
0.00e+00

速度/（m/s）

2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K

2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

温度/K

2160
2383
0.172
B-4

1.62e+021.35e+021.08e+028.10e+015.40e+012.70e+010.00e+00

速度/（m/s）

2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K

2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

温度/K

2156
2373
0.168
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方案A总温稍高于B类方案，即基准型方案在主燃区

回流区域内燃烧较为充分，表 9、10 中基准型方案 A
的出口截面平均总温值大于 B 类方案的也印证了这

一点。此外，基准型方案A的回流区域大于B类方案

的，因而更加有利于稳定燃烧，提高温升水平（图6）。

B类方案与基准型方案A的RTDF见表 11。从表

中可见，基准型方案 A 的出口径向温度分布系数

RTDF值较B类方案的更小；从图 8中可见，基准型方

案A的出口径向温度分布较B类方案的更均匀，不易

损伤涡轮的寿命，更加符合涡轮对燃烧室出口温度分

布的要求。

由此可以归纳出，第 1级旋流器叶片数量及其相

应旋流气量存在 1个最优值，即基准型方案A，偏离基

准型均会使火焰筒内温度场分布变差，使出口径向温

度分布品质降低，进而损伤涡轮的工作寿命。

4.2　值班级第 2 级旋流器气量变化的影响

改变第 2级旋流器叶片数量及其相应旋流气量 5
种方案的中心截面速度、温度分布和出口截面温度分

布见表 12、13，对应代号分别为方案 C-1、C-2、C-3、
C-4 和 C-5；C 类方案与基准型方案 A 回流区域对比

如图 9所示。从表 9、12和 13和图 9中可见，火焰筒头

部区域的速度流场和旋流杯回流区域的形状大小并

未因第 2 级旋流器叶片数量及其相应旋流气量的变

化而有过大幅度的波动，但火焰筒内燃烧场的温度分

布却产生了显著变化。第 2级旋流器叶片数量增加，

迎风面积和流通该旋流器的流量相应减少。在进行

旋流器设计时，假设第 1级旋流全部气量和第 2级旋

流80%气量用于产生传统旋流杯回流区，从而稳定火

焰。第 2 级旋流气量减少，不利于回流区的形成，或

导致回流区域范围缩小，从而影响主燃区内燃烧的进

行，导致温升略有降低，方案 C-5的回流区域较其他

方案的偏小（图 9）。第 2级旋流器叶片数量减少，迎

风面积和流通该旋流器的流量相应增加，气流速度相

对升高，进而第 2级旋流器的旋流气量卷裹着部分燃

料离开主燃区，因此，主燃孔后区域的燃烧反应依然

较为剧烈，甚至火焰筒内的高温区延伸至出口截面。

当第 2 级旋流器的叶片数量及其相应旋流气量

偏离基准型方案时，出口截面平均温度降低，最大温

度值升高，即C类方案较基准型方案出口截面温度分

布品质有所恶化。因此，对于值班级第 2级旋流器而

言，存在最佳的旋流叶片数量及其相应旋流气量，使

得燃烧室出口温度分布系数OTDF最佳，该方案即为

基准型方案。此外，鉴于方案C-3和方案C-4的出口

平均温度相同，仅最大温度值稍高于方案 C-4的，出

口温度分布系数相近，为使得结论更具说服力，增加

了方案C-5（表 12），随着第 2级旋流器的叶片数量进

一步提高及其相应旋流气量进一步减少，出口温度分

布品质将会发生较大程度的恶化，据此可验证上述结

论的准确性。

从表 12、13中还可见，燃烧室出口温度分布系数

因第 2 级旋流器叶片数量偏离基准型增加时产生的

恶化没有其偏离基准型减少时产生的恶化严重，进一

步说明，燃烧室出口温度分布系数因第 2级旋流器旋

流气量偏离基准型减少时产生的恶化没有其偏离基

准型增加时产生的恶化严重。因此，第 2级旋流器叶

片数量及其相应旋流气量按基准型设计较为合理。

C 类方案与基准型方案 A 沿流程总温变化对比

如图 10所示。从图中可见，C类方案的火焰筒内沿流

程轴向总温变化与基准型方案 A 的基本一致。C 类

表 11　B 类方案与基准型方案 A 的 RTDF

方案

RTDF
B-1

0.087
B-2

0.091
A

0.081
B-3

0.091
B-4

0.090
表 12　方案 C-5

方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF

C-5
1.62e+02
1.35e+02
1.08e+02
8.10e+01
5.40e+01
2.70e+01
0.00e+00

速度/（m/s）

2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K

2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

温度/K

2161
2352
0.147
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表 13　第 2 级旋流器气量变化的影响

方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF
方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF

C-1

1.62e+02
1.35e+02
1.08e+02
8.10e+01
5.40e+01
2.70e+01
0.00e+00

速度/（m/s）

2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K

2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

温度/K

2160
2350
0.146
C-3

1.62e+02
1.35e+02
1.08e+02
8.10e+01
5.40e+01
2.70e+01
0.00e+00

速度/（m/s）

2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K

2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

温度/K

2162
2335
0.133

方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF
方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF

C-2

1.62e+02
1.35e+02
1.08e+02
8.10e+01
5.40e+01
2.70e+01
0.00e+00

速度/（m/s）

2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K

2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

温度/K

2160
2339
0.138
C-4

1.62e+02
1.35e+02
1.08e+02
8.10e+01
5.40e+01
2.70e+01
0.00e+00

速度/（m/s）

2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K

2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

温度/K

2162
2336
0.134
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方案与基准型方案 A 的

RTDF 见表 14。从表中可

见，基准型方案 A 出口径

向温度分布系数 RTDF 值

较 C 类方案的更小。C 类

方案与基准方案 A 出口截

面径向温度分布对比如图

11 所示。从图中可见，基

准型方案 A 的出口径向温度分布较 C 类方案的更均

匀，不易对涡轮寿命产生较大损耗，更加符合涡轮对

燃烧室出口温度分布的要求。

4.3　主燃级旋流器气量变化的影响

改变第 3级旋流器叶片数量及其相应旋流气量 4
种方案的中心截面速度、温度分布和出口截面温度分

布见表 15，对应代号分别为方案D-1、D-2、D-3和D-
4。D类方案与基准型方案A回流区域对比如图 12所

示。从表 9、15和图 12中

可见，火焰筒头部区域的

速度流场和旋流杯回流

区域的形状大小并未因

主燃级旋流器叶片数量

及其相应旋流气量的改

变而产生较大幅度的变

化，而火焰筒内燃烧场的

温度分布因主燃级旋流

器流通气量的改变产生了明显变化。第 3 级旋流器

叶片数量增加，迎风面积和流通该旋流器的流量相应

减少。在进行旋流器设计时，主燃级旋流器与第 2级

旋流器其余气量用于加强主燃区的流场，提高燃烧稳

定性。主燃级旋流气量减少，不利于燃烧稳定，从而

影响主燃区内燃烧的进行，导致温升略有下降。主燃

级旋流器叶片数量减少，迎风面积和流通该旋流器的

流量相应增加，气流速度相对升高，导致燃料在主燃

区停留时间过短，燃烧不够充分，同时由于主燃级旋

流器气量占整个中心分级旋流器气量比例较大，因此

主燃级旋流器旋流气量增加将导致整个主燃烧室燃

烧不够充分，进而出口平均温度呈下降趋势。

对表 9、15 对比分析可知，当主燃级旋流器的叶

片数量及其相应旋流气量偏离基准型方案时，出口截

面平均温度呈现下降趋势，最大温度值明显升高，出

口温度分布质量低于基准型方案。因此，对于主燃级

旋流器而言，存在最佳的旋流叶片数量及其相应旋流

气量，使得燃烧室出口温度分布系数 OTDF 最佳，该

方案即为基准型方案。

D 类方案与基准型方案 A 沿流程总温变化对比

如图 13所示。从图中可见，D类方案的火焰筒内沿流

程轴向总温变化较基准型方案A的有较大不同，吻合

程度较低，这与表 15 中火焰筒内总温分布对比结果

一致。此外，从图 12中可见，D类方案的回流区域大

小形状与基准型方案A的基本吻合，仅方案D-1回流

区域出现明显缩小，说明

主燃级叶片数量如果进

一步减少将会造成回流

区域范围的明显缩小，这

是由于主燃级气流速度

过大将会导致停留时间

过短，不利于回流区的

形成。

D类方案与基准型方案A的RTDF见表 16。从表

中可见，基准型方案 A 的出口径向温度分布系数

RTDF 值较 D 类方案的更小，即主燃级旋流器流通气

量较基准型方案 A 的增加或减少时，出口截面 RTDF
值均基本呈现增大趋势。由此及上述预燃级 2 级旋

流器计算分析结果可推知，中心分级燃烧室出口截面

RTDF值随火焰筒头部每级旋流器流通气量的变化关

系都应呈“V”形。各级旋流器流通气量偏离基准型

方案 A的程度越大，其 RTDF值越呈现恶化趋势。此

处应注意，RTDF 值随偏离程度并非严格符合“V”形

变化关系，只是呈现“V”形的变化趋势。因而，每级

旋流器均存在最佳的叶片数量及其相应旋流气量，且

该最优值即为基准型方案 A 所对应的各级旋流器叶

片数量和冷热态旋流气量。D 类方案与基准方案 A
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图 11　C类方案与基准方案

A出口截面径向温度分布对比

表 14　C 类方案与基准型方案 A 的 RTDF

方案

RTDF
C-1

0.086
C-2

0.100
A

0.081
C-3

0.083
C-4

0.082
C-5

0.084
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ate
Y 0.42

0.40

0.38
CoordinateX0.360.34 0.38 0.40

8-8-158-9-158-10-158-11-158-12-158-13-15

图 9　C 类方案与基准型方案

A 回流区域对比
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表 15　第 3 级旋流器气量变化的影响

方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF
方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF

D-1

1.62e+02
1.35e+02
1.08e+02
8.10e+01
5.40e+01
2.70e+01
0.00e+00

速度/（m/s）

2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K

2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

温度/K

2160
2343
0.141
D-3

1.62e+02
1.35e+02
1.08e+02
8.10e+01
5.40e+01
2.70e+01
0.00e+00

速度/（m/s）

2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K

2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

温度/K

2162
2338
0.135

方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF
方案

中心截面速度分布

中心截面温度分布

出口截面温度分布

T4ave
T4max
OTDF

D-2

1.62e+02
1.35e+02
1.08e+02
8.10e+01
5.40e+01
2.70e+01
0.00e+00

速度/（m/s）

2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K

2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

温度/k

2163
2334
0.131
D-4

1.62e+02
1.35e+02
1.08e+02
8.10e+01
5.40e+01
2.70e+01
0.00e+00

速度/（m/s）

2.40e+03
2.12e+03
1.83e+03
1.55e+03
1.27e+03
9.84e+02
7.00e+02

温度/K

2.40e+03
2.12e+03
1.84e+03
1.56e+03
1.28e+03
1.00e+03
7.20e+02

温度/K

2162
2340
0.137
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出口截面径向温度分布对比如图 14所示。基准型方

案 A 的出口径向温度分布

较 D 类方案的相对均匀，

不易损伤涡轮的寿命，更

加符合涡轮对燃烧室出口

温度分布的要求。

由 上 述 每 类 方 案

OTDF值对比分析可知，主

预燃级各级旋流器叶片数

量及其相应旋流气量偏离基准型方案A程度越大，其

OTDF值越大。即中心分级燃烧室出口截面OTDF值

随火焰筒头部每一级旋流器流通气量的变化关系应

是严格符合“V”形的变化趋势，如图15～17所示。

因此，由上述分析可知，主预燃级旋流器流通气

量多于或少于基准型方案均会使燃烧室性能降低，基

准型方案为最佳。此外，基准型方案出口截面平均温

度为 2163 K（表 9），达到了第 1.1节表 1中预期的设计

温度2150 K。

4.4　仿真验证

为提高上述结论的可靠性，增加一验证算例，即

为方案 B-0，其各级旋流器叶片数量分别为 5、10 和

15，即在方案B-1基础上减少值班级第 1级旋流器的

叶片数量。方案B-0对应的值班级第 1级冷、热态旋

流气量分别为0.203 kg/s和0.200 kg/s，符合第2.1节中

各级旋流器流通气量与相应叶片数量的变化关系。

方案 B-0 的数值计算结果见表 17，对比表 10 可

知，当值班级第 1 级旋流器气量进一步增多时，火焰

筒出口截面质量加权平均温度进一步降低，最大温度

值进一步增大，因而，出口截面OTDF值进一步恶化，

符合上述得出的“V”变化关系；再者，由表 17中RTDF
值对比表 11分析可知，出口截面RTDF值随旋流气量

的变化关系符合上述得出的类“V”形，即旋流气量偏

离基准型方案 A 程度越大，其 RTDF 值越呈现恶化

趋势。

验证方案 B-0 与基

准方案 A 出口径向温度

分布对比如图 18 所示。

从图中可见，基准型方案

A 的出口径向温度分布

较验证方案 B-0 的更加

均匀，更加符合涡轮对燃

烧室出口温度分布的要

求。因此，通过对方案 B-0的数值计算结果分析，进

一步验证了上述结论的可靠性。

5　结论

（1） 中心分级燃烧室每级旋流器流通气量随其

相应旋流器叶片数量改变呈负相关变化关系。

（2）通过对各种方案中燃烧室中心截面速度分

布、温度分布及出口温度分布进行对比分析，最终确

OT
DF

/RT
DF

0.15
0.14
0.13
0.12
0.11
0.10
0.09
0.08
0.07

OTDF（冷态） RTDF（冷态） RTDF（热态）OTDF（热态）

主燃级旋流器气量S3 /(kg·s)0.77 0.78 0.79 0.80 0.81 0.82 0.83 0.84 0.85

0.141
0.131

0.130
0.137

0.135

0.094 0.091
0.085

0.0810.081

0.094

0.081 0.081 0.085
0.091

0.130
0.131

0.1410.1350.137

图 17　OTDF 与 RTDF 随第 3 级旋流器冷热态气量的变化

表 17　方案 B-0 的数值计算结果

方案B-0
计算值

T4ave
2150

T4max
2425

OTDF
0.213

RTDF
0.089

火
焰

筒
出

口
高

度
/% 1009080706050403020100

RTDF-0.4

8-10-138-10-148-10-158 10168-10-17

-0.3 -0.2 -0.1 0 0.1

图 14　D类方案与基准方案

A出口截面径向温度分布对比

OT
DF

/RT
DF

0.19
0.17
0.15
0.13
0.11
0.09
0.07

值班级第1级旋流器气量S1 /(kg·s)
0.165 0.170 0.175 0.180 0.185 0.190

OTDF（冷态） RTDF（冷态） RTDF（热态）OTDF（热态） （0.184，0.188）
（0.178，0.172）

（0.171，0.151）
（0.168，0.168）

（0.175，0.130）

[0.179，0.172]
[0.188，0.188]

[0.176，0.130]

[0.172，0.151]
[0.171，0.168]

[0.172，0.091]
[0.171，0.090] [0.176，0.081]

[0.179，0.091] [0.188，0.087]（0.184，0.087）（0.178，0.091）（0.171，0.091）（0.168，0.090）
（0.175，0.081）

图 15　OTDF 与 RTDF 随第 1 级旋流器冷热态气量的变化

火
焰

筒
出

口
高

度
/% 1009080706050403020100

RTDF-0.43 -0.27 -0.15 -0.03 0.09

验证方案B-0
基准型方案A

图 18　验证方案B-0与基准

方案A出口径向温度分布对比

OT
DF

/RT
DF

0.16
0.15
0.14
0.13
0.12
0.11
0.10
0.09
0.08
0.070.307 0.309 0.311 0.313 0.315 0.317 0.319 0.321 0.323 0.325

值班级第2级旋流器气量S2 /(kg·s)

OTDF（冷态） RTDF（冷态） RTDF（热态）OTDF（热态）
（0.168，0.168）

（0.171，0.151）
（0.178，0.172）

（0.175，0.130）
（0.184，0.188）

（0.320，0.146） 0.324

0.319
0.3170.316

0.313

（0.184，0.087）

（0.175，0.081）（0.168，0.090）
（0.171，0.091） （0.171，0.091）

（0.320，0.086）
0.319

0.3240.317
0.316

0.313

0.312

0.312

图 16　OTDF 与 RTDF 随第 2 级旋流器冷热态气量的变化

表 16　D 类方案与基准型方案 A 的 RTDF
方案

RTDF
D-1

0.085
D-2

0.091
A

0.081
D-3

0.081
D-4

0.094
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定中心分级燃烧室的 3 级旋流器的最佳叶片数量组

合为基准型方案 A，即：第 1 级 8 个、第 2 级 10 个以及

第 3级 15个；基准型方案对应的旋流气量分配为最佳

旋流气量组合。

（3）中心分级燃烧室基准型方案 A 的温升可达

1300 K，出口温度分布系数 OTDF 在性能所要求的

0.10～0.15 之间，出口径向温度分布系数 RTDF 在性

能所要求的0.08～0.12之间。

（4）中心分级燃烧室出口截面 OTDF值随火焰筒

头部每级旋流器的叶片数量或旋流气量的变化关系

是“V”形；火焰筒出口截面 RTDF 值随头部每级旋流

器的叶片数量或旋流气量的变化关系是类“V”形。
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正反顺序加载下安装边螺栓预紧力分散度的数值模拟
与试验验证

艾延廷 1，田顺米 1，刘 玉 1，田 晶 1，付鹏哲 2，刘仕运 2

（1.沈阳航空航天大学 航空发动机学院，沈阳 110136； 2.中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：在航空发动机机匣安装边装配过程中，不同位置螺栓之间会产生弹性交互作用，不同加载方案会使装配后的螺栓预紧

力存在一定的分散度。针对这一问题，建立了 3层带止口机匣安装边 3维接触有限元模型，研究不同加载方案下螺栓预紧力的施

加方法。基于有限元模型数值模拟了 3层机匣安装边分别在顺序加载方案、交叉加载方案和正反顺序 2轮加载方案下螺栓预紧力

的分散度。搭建了相应的试验装置，分别对 3种加载方案的预紧力分散度进行试验验证。结果表明：采用正反顺序 2轮加载后的

螺栓预紧力分散度最小，在 3层止口机匣安装边上采用正反顺序 2轮加载方案后的螺栓预紧力分散度较小，在有限元仿真中螺栓

预紧力分散度为 2.43%，在试验中螺栓预紧力分散度为 4.98%。采用此方案加载后，止口机匣安装边能达到更好的密封效果和较

好的刚度对称性。

关键词：安装边螺栓连接；弹性交互作用；预紧力分散度；加载方案；航空发动机

中图分类号：V241.05      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.02.009

Numerical Simulation and Experimental Verification of Flange Joint Bolt Preload Uniformity Under 
Clockwise-counterclockwise Circular Tightening Sequence

AI Yan-ting1， TIAN Shun-mi1， LIU Yu1， TIAN Jing1， FU Peng-zhe2， LIU Shi-yun2

（1. School of Aeroengine，Shenyang Aerospace University，Shenyang 110136，China；
2. AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract： In the assembly process of aeroengine casing flange joints, elastic interaction occurs between bolts at different positions, 
and different tightening sequence cause bolt preload dispersion to a certain extent after assembly. To solve this problem, a 3D contact finite 
element model of the 3-layer casing flange joint with a spigot was established, and the methods of applying the bolt preload under different 
loading schemes were studied. Based on the finite element model, the bolt preload dispersion of the clockwise tightening sequence, the 
cross tightening sequence, and the two-pass clockwise-counterclockwise circular tightening sequence for the 3-layer flange joint were 
simulated numerically. The corresponding test equipment was set up to verify the preload dispersion of the three loading schemes. The 
results show that the bolt preload uniformity is the best when adopting the two-pass clockwise-counterclockwise circular tightening 
sequence, and the bolt preload dispersion is relatively small. The bolt preload dispersion results from the finite element simulation and the 
test are 2.43% and 4.98% respectively. After adopting this loading scheme, a better sealing effect and stiffness symmetry can be achieved 
for the flange joint with a spigot.

Key words： bolted flange joint; elastic interaction; preload dispersion; loading scheme; aeroengine

0　引言

均匀的螺栓载荷对航空发动机机匣安装边在高

温高压等复杂且极端工况下保持良好的密封性至关

重要[1]。发动机机匣安装边较薄，密封性受预紧力分

散度影响显著，螺栓载荷不均匀会导致安装边密封性

降低[2]。通常，在工程中难以做到对所有螺栓同时加

载，只能根据一定顺序逐个加载，因此，螺栓之间会不

收稿日期：2022-11-11  基金项目：沈阳航空航天大学博士启动基金（19YB39）资助
作者简介：艾延廷（1963），男，教授。

引用格式：艾延廷,田顺米,刘玉,等 .正反顺序加载下安装边螺栓预紧力分散度的数值模拟与试验验证[J].航空发动机,2024,50（2）:77-82.AI Yanting,
TIAN Shunmi,LIU Yu,et al.Numerical simulation and experimental verification of flange joint bolt preload uniformity under clockwise-counterclockwise circular 
tightening sequence[J].Aeroengine,2024,50（2）:77-82.
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可避免地产生弹性交互作用[3]，最终对螺栓载荷有一

定影响。均匀且适量的螺栓预紧力对密封性能有着

重要影响[4]。螺栓预紧力的不均匀性会导致应力分布

不规则，尤其在高温高压等复杂且极端的工作条件

下，对法兰的密封性能影响极大，螺栓的使用寿命也

会大幅度缩短[5]。

Van[6]最早介绍了螺栓法兰在预紧过程中螺栓间

互相影响的现象；Bibel等[7]采用不同尺寸的管法兰证

明了弹性交互作用的存在；Abid 等[8-9]进一步通过数

值仿真计算，确定了多规格美标管法兰的最优预紧方

案；喻健良等[10-11]基于 DN100、DN200 国标法兰，通过

试验的方法研究了螺栓顺序加载和交叉加载方案对

螺栓载荷分布的影响规律，发现正、负作用使交叉及

顺序加载的最终载荷分布呈现 W 和 N形。在众多国

内外学者的研究基础上，美国和日本分别针对法兰预

紧过程制定了 ASME PCC-1[12]、JIS B 2251[13]加载方

案，这 2种加载方案虽然没有对每轮中的各螺栓载荷

进行具体的分析计算，但也顾及到了螺栓间弹性交互

作用的影响，可以解决各类常规承压设备法兰的螺栓

预紧问题。目前，针对管法兰的弹性交互作用研究较

多，对其他类型法兰的研究较少。然而厚度极薄的法

兰也可完成螺栓连接结构[14]，比如厚度较薄且刚度不

高的止口机匣安装边，安装边承受不住较大的拉压应

力而发生变形，从而导致强度破坏失效。2种方案中

加载轮次多且施加载荷繁琐[15]，难以适用此类尺寸

大、螺栓多、螺栓规格小、密封面窄等特点的止口机匣

安装边。上述研究大多针对螺栓连接的弹性交互作

用开展，而对于大型薄壁止口机匣安装边螺栓连接系

统的研究不多。

基于顺序加载的最终载荷分布呈N形，本文依据

此规律对大型止口机匣安装边提出了新的加载方案，

以正反 2轮顺序加载方案来弥补螺栓的载荷变化，削

弱弹性交互的影响，减小螺栓预紧力分散度，同时可

以减小刚度的不对称性，并且减少预紧载荷的加载

步数。

1　数值模拟

1.1　有限元模型建立

机匣有限元模型的单元和节点数目过于庞大，且

模型的非线性接触较多、计算量较大，为了提高计算

效率，要对模型进行简化[16]。在螺栓加载方案对螺栓

预紧力分散度的影响中，机匣圆筒长度对研究结果的

影响较小，所以将模型机匣圆筒的总长缩短，简化为

只有安装边和螺栓的模型，机匣安装边有限元模型几

何参数见表 1。根据真实试验件，对 48个螺栓 3层安

装边模型进行材料属性设置，螺栓和螺母的材料为

GH4169 合金，弹性模量为 199.9 MPa，泊松比为 0.3，
安装边的材料为 45 钢，弹性模量为 198 MPa，泊松比

为 0.25。建立的机匣安装边有限元模型如图 1所示。

简化后的模型为 3层止口安装边和 48个M8螺栓进行

连接，建立机匣安装边有限元简化模型如图 1（a）所

示。为了提高网格质量及计算精度，将 12 角头螺栓

简化成圆柱头螺栓，建立模型时忽略螺栓和螺母的螺

纹，将二者简化为圆柱体，并对其进行网格划分，其中

单个网格划分如图 1（b）所示。在各螺栓与安装边表

面之间和 2个安装边之间分别建立单独的接触对，接

触面设置为摩擦接触，根据机械手册[17]，摩擦系数设

置为 0.15。螺栓预紧力大

小为 13750 N，同时对机匣

一侧的端面施加固定约

束，对螺栓截面（图 1（b））
的 212 个节点在截面方向

上施加固定约束，在截面

的 法 向 方 向 上 设 置 为

自由。

1.2　模拟加载方案

在安装边螺栓连接结构中，通过螺杆产生一定的

形变量将安装边夹紧从而产生预紧力。当不能在对

全部螺栓进行同时加载时，后边加载的螺栓会影响之

前加载的螺栓的形变量，造成预紧力的变化，这就是

“弹性交互作用”。为尽量消除这些影响，共研究 3种

加载方案。首先，将安装边模型的 48个螺栓分为 12

（a） 机匣安装边有限元

简化模型

（b） 安装边网格划分

图 1　机匣安装边有限元模型

表 1　机匣安装边有限元

模型几何参数  mm 
参数

机匣高度

安装边内径

安装边外径

安装边螺栓处直径

安装边高度

数值

150
686
740
720

5
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组，每组包含 4 个螺栓，48
个螺栓分组如图2所示，这

样能更方便地加载螺栓预

紧力，简化加载步骤。第 1
种方案是顺序加载，顺时

针按组加载，同组内按照

螺栓序号从小到大顺序依次加载螺栓预紧力；第 2种

方案是交叉加载，顺序为 1→7→4→10→2→8→5→
11→3→9→6→12，同组内按照螺栓序号从小到大顺

序依次加载螺栓预紧力；第 3种方案是正反顺序 2轮

加载，先施加 60% 的螺栓预紧力顺序加载 1 轮，再反

向顺序加载 1 轮螺栓预紧力至 100%，机匣安装边螺

栓加载方案见表2。

在ANSYS Workbench有限元软件中，螺栓载荷的

施加分为施加载荷和锁定载荷。第 1个螺栓在第 1个

载荷步使用 Load 施加螺栓载荷，其余载荷步设置为

Lock状态锁定载荷；第 2个螺栓在第 2个载荷步使用

Load 施加螺栓载荷，在施加载荷之前的载荷步使用

Adjustment不施加螺栓载荷，其余载荷步设置为 Lock
状态锁定载荷；第 3个螺栓在第 3个载荷步使用 Load
施加螺栓载荷，在施加载荷之前的载荷步使用Adjust⁃
ment 不施加螺栓载荷，其余载荷步设置为 Lock 状态

锁定载荷，以此类推；第 48个螺栓在第 48个载荷步使

用 Load 施加螺栓载荷，在施加载荷之前的载荷步均

使用Adjustment但不施加螺栓载荷，在第 49个载荷步

设置为Lock状态锁定载荷。

48 个螺栓的第 1 轮载荷施加一共有 49 个载荷

步，第 2 轮施加载荷从第 50 个载荷步开始对第 48 个

螺栓依次反向施加螺栓载荷。第 48个螺栓在第 50个

载荷步使用 Increasement 施加螺栓载荷，之后其余载

荷步设置为Lock状态锁定载荷。第 47个螺栓在第 51
个载荷步使用 Increasement 施加螺栓载荷，在第 2 轮

施加载荷之前的载荷步使用 Adjustment 不施加螺栓

载荷，其余载荷步设置为 Lock状态锁定载荷，以此类

推。第 1个螺栓在第 97个载荷步使用 Increasement施
加螺栓载荷，在第 2轮施加载荷之前的载荷步均使用

Adjustment但不施加螺栓载荷，在第 98个载荷步设置

为Lock状态锁定载荷，最后正反顺序 2轮加载一共有

98个载荷步。

2　模拟计算结果与分析

通过对 3 层带止口安装边螺栓连接模型进行模

拟计算，获得止口安装边内边接触面正压力如图 3所

示。为了评定止口安装边的密封效果，获取安装边接

触面内边的正压力最小值，顺序加载方案下安装边内

边正压力的最小值为 6.19 MPa，交叉加载方案下安装

边内边正压力的最小值为 7.23 MPa，正反顺序加载方

案下安装边内边正压力的最小值为 10.61 MPa。在 3
种加载方案中，接触面内边正压力的最小值均大于机

匣内部的最大气体压力（5 MPa），所以 3 种加载方案

均达到密封要求。为获得施加 3 种加载方案后的螺

栓预紧力，根据有限元数据计算出 3种加载方案下螺

栓预紧力的平均值、分散

度和标准差，螺栓加载有

限元预紧力数据见表 3。
根据螺栓载荷的分布，绘

制出不同螺栓加载方案下

的螺栓载荷分布如图 4
所示。

Group 1
Group 2

Group 3
Group4

Group5
Group6Group7

Group8
Group9

Group10
Group11

Group12
4847464544

43
42

41
40

39
38
37
36
35

34
33

32
31 30 29 28 27 26 25 24 23 22 21 20

19
18

17
16

15
14
13
12

11
10

9
8

7654321

图 2　48 螺栓分组

表 2　机匣安装边螺栓加载方案

加载方案

顺序加载

交叉加载

正反顺序加载

螺栓加载组序号

1→2→3→4→5→6→7→8→9→10→11→12
1→7→4→10→2→8→5→11→3→9→6→12
1→2→3→4→5→6→7→8→9→10→11→12
12→11→10→9→8→7→6→5→4→3→2→1

表 3　螺栓加载有限元预紧力数据

螺栓预紧力

加载方案

顺序加载

交叉加载

正反顺序加载

内边最小正压

力/MPa
6.18
7.23

10.61

预紧力平均

值/kN
13.18
13.20
13.19

分散度/%

3.18
5.07
2.43

标准差

124.37
169.61

77.69

等效应力/Pa
4.0278e7 最大3.5556e73.0835e72.6113e72.1392e71.6670e71.1949e77.2270e6 最小

z
y x

（b） 交叉加载

等效应力/Pa
4.8483e7 最大4.3073e73.7662e73.2251e72.6841e72.143e71.6019e71.0609e7 最小

z
y

x

（c） 正反顺序2轮加载

图 3　安装边内边接触面正压力

等效应力/Pa
4.1249e7 最大3.6239e73.1229e72.6219e72.1209e71.6199e71.1189e76.1787e6 最小

z
y

x

（a） 顺序加载
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由于螺栓均受到弹

性交互作用，而且每个螺

栓受到的正作用和负作

用的次数不同导致其载

荷不同[18]。在有限元模

拟不同螺栓加载方案后，

从ANSYS Workbench中提取每个螺栓的工作载荷，即

螺栓预紧力，计算出螺栓预紧力平均值、分散度和标

准差，绘制不同加载方案下的预紧力分布曲线。从图

4（a）中可见，从整体来看，顺序加载方案下螺栓预紧

力分布比较均匀，大部分螺栓预紧力集中在 13.14～
13.28 kN，预 紧 力 平 均 值 为 13.18 kN，分 散 度 为

3.18%，标准差为 124.37。从图 4（b）中可见，交叉加载

方案下螺栓预紧力分布也比较均匀，大部分螺栓预紧

力也集中在 13.14～13.29 kN，预紧力平均值为 13.20 
kN，分散度为 5.07%，标准差为 169.61。顺序加载和

交叉加载方案的螺栓预紧力平均值比较相近，大部分

螺栓的载荷所在区间相同，但由于每个螺栓所受的正

作用和负作用次数不同，交叉加载的个别螺栓的预紧

力载荷分布起伏波动较大，分散度和标准差略高于顺

序加载的。在顺序加载过程中，由螺栓连接的法兰结

构会发生严重的偏转现象，从而导致局部的预紧力分

散不均匀。由于机匣安装边是止口螺栓连接结构，且

止口存在一定的紧度，机匣安装边在径向上难以发生

形变位移，在顺时针依次施加螺栓载荷过程中一定程

度上削弱了机匣的偏转，从而降低了局部螺栓的预紧

力的分散度，甚至分散度略好于组内交叉加载的。

从图 4（c）中可见，在正反顺序 2 轮加载后，预紧

力分布比较均匀，大部分螺栓预紧力集中在 13.15～
13.26 kN，预 紧 力 平 均 值 为 13.19 kN，分 散 度 为

2.43%，标准差为 77.69。与之前 2 个方案相比，正反

顺序 2 轮加载下安装边的预紧力分散度和标准差都

比较低，这是因为第 1轮螺栓加载的过程中螺栓由于

弹性交互作用而产生载荷变化，第 2轮反转顺序加载

时，弥补了第 1 轮螺栓加载时的载荷变化，削弱了弹

性交互作用的影响，从而保证了良好的安装边密

封性。

螺栓预紧力对机匣安装边刚度的对称性也有一

定影响。基于正反顺序加载方案，其他边界条件不

变，对机匣的端面分别施加 20 kN 的拉力和 200 N·m
的扭矩，分别获取止口安装边接触面位移如图 5 所

示。利用 Workbench 等值面提取出位移≤1.96 µm 的

轴向位移（图 5（a）），安装边位移是连续且对称的，主

要分布在安装边的根部，这是由于机匣端面受到拉力

时，安装边接触面的根部最易发生分离，图中区域的

拉伸刚度均≥1.02×1010 N/m。

接触面的周向位移（图 5（b））也是连续且对称的，

周向位移最大处在螺栓的一侧，这是由机匣端面受到扭

矩时，螺栓杆挤压安装边一侧造成的。图 5（b）中区域

的周向位移最大值为 1.59 µm，扭转刚度均≥7.91×105 
N·m/（º）。此加载方案保证了止口机匣安装边有较高的

拉伸刚度、扭转刚度和较好的刚度对称性。

3　试验验证

3.1　试验装置

为了验证有限元模拟结果的正确性，搭建机匣 3
层止口安装边螺栓预紧力

试验系统如图 6 所示。采

用 1∶1 简化的发动机机匣

试验件进行试验，通过在

薄壁机匣安装边上施加 3
种不同预紧力加载方案，

观察拧紧后的螺栓载荷分

布规律和预紧力分散度是

否与模拟结果相符，以此

证明正反顺序加载方案的有效性。

在人工采用加载工具进行螺栓装配的过程中，在

螺
栓

预
紧

力
/kN

13.2813.2613.2413.2213.2013.1813.1613.14
螺栓序号

10 20 30 40 500

（a） 顺序加载

螺
栓

预
紧

力
/kN

13.3013.2813.2613.2413.2213.2013.1813.1613.14
螺栓序号

10 20 30 40 500

（b） 交叉加载

螺
栓

预
紧

力
/kN

13.2813.2613.2413.2213.2013.1813.1613.14
螺栓序号

10 20 30 40 500

（c） 正反顺序2轮加载

图 4　不同螺栓加载方案下的螺栓载荷分布

图 6　机匣 3 层止口安装边

螺栓预紧力试验系统

接触面位移/m
8.2082e-6 最大6.9321e-65.6561e-64.3800e-63.1040e-61.8279e-75.5185e-7-7.242e-7 最小

（a） 接触面的轴向位移

接触面位移/m
1.5887e-6 最大1.1379e-66.8700e-72.3615e-7-2.1471e-7-6.6557e-7-1.1164e-6-1.5673e-6 最小

x
zy

（b） 接触面的周向位移

图 5　安装边接触面位移
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拧紧力矩在向螺栓预紧力转化时，由于螺母与螺纹、

支承面之间的摩擦系数不同，故最终转化到螺栓的载

荷不同，所以试验用数控扭矩扳手对螺栓施加预紧

力，并利用埋入式应变计传感器螺栓和静态应变仪测

试螺栓应变以获得螺栓预紧力，从而大大提高试验精

度。根据每个埋入式应变计传感器螺栓的出厂标定，

控制每个螺栓的拉伸应变来保证每个螺栓有相同的

预紧力，并由此计算螺栓预紧力。试验中对埋入式应

变传感器螺栓施加相同预紧力对应的扭矩，读出拧紧

完成后的应变仪上的应变数值，相应的螺栓预紧力为

F = ( K1 /K )εEAB （1）
式中：F为螺栓预紧力；K1为应变仪的灵敏系数；K为

应变计的灵敏系数；ε为应变计的应变；E为螺栓弹性

模量；AB为应变计所在的螺栓横截面面积。

3.2　试验结果与分析

为避免机匣安装边每次螺栓加载会受上次装配

的影响，在每一次新的加载过程前需要分解 3层机匣

安装边连接结构，再次重新装配。对 3层止口安装边

分别施加 3 种不同的螺栓预紧力加载方案进行试验

验证，获得施加 3 种加载方案后的每个螺栓应变数

值，计算出不同方案下螺栓预紧力的平均值、分散度

和标准差，根据螺栓载荷

的分布情况绘制出螺栓

预紧力曲线进行比较分

析，如图 7 所示。螺栓加

载 试 验 预 紧 力 数 据

见表4。

从图 7（a）、（b）中可见，顺序和组内交叉加载方案

的预紧力波动幅度较大。顺序加载方案的螺栓预紧

力分散度为 19.84%，预紧力平均值为 10.50 kN，预紧

力标准差为 419.64；组内交叉加载方案的螺栓预紧力

分散度为 20.09%，预紧力平均值为 10.68 kN，预紧力

标准差为 438.17。这 2种加载方案的预紧力平均值、

分散度和标准差相差不大。由于在试验中 1 轮的载

荷施加并不能保证良好的预紧力保持性，试验结果并

不能达到理想状态，须进行2轮重复加载。

从图 7（c）中可见，正反顺序 2 轮加载后，大部分

螺栓预紧力集中在 10.2～10.8 kN，螺栓预紧力分散度

降低为 4.98%，预紧力标准差为 97.64，平均值为

10.44 kN。与前 2 个方案相比，正反顺序 2 轮加载下

安装边的预紧力分散度和标准差有显著减小。这是

因为在第 1轮螺栓加载过程中，螺栓由于弹性交互作

用而产生载荷变化；在第 2 轮反转顺序加载时，弥补

了第 1轮螺栓加载时的载荷变化。由于实施了第 2轮

加载，试验结果与仿真结果较吻合，正反顺序 2 轮加

载方案能较好地控制预紧力的分散度。

4　结论

（1）相比于其他 2 种传统的加载方案，基于正反

顺序 2 轮加载方案可以更有效地降低止口机匣安装

边的预紧力分散度。该方案在有限元仿真中预紧力

分散度为 2.43%，在试验中螺栓预紧力分散度为

4.98%，验证了此螺栓加载方案的正确性。

（2）在第 1 轮螺栓加载过程中，螺栓由于弹性交

互作用而产生载荷变化，在第 2轮反转顺序加载弥补

了第 1轮螺栓加载时的载荷变化，削弱了弹性交互作

用的影响，使安装边上的预紧力分布均匀。对大型止

口机匣安装边螺栓连接结构提供了一种有效降低预

紧力分散度的加载方案，采用该方案加载后的止口机

匣安装边能达到更好的密封效果和较好的刚度对

称性。

（3）由于影响螺栓预紧力分散度的因素较多，正

反顺序加载方案适用于大尺寸止口机匣安装边，而对

于大尺寸多螺栓法兰系统中的适用性还需要进一步

研究。
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FGH96粉末涡轮盘结构模拟件疲劳小裂纹扩展试验

赵作鹏 1，胡绪腾 2，3，郭秩维 4，温卫东 2，3

（1.三江学院 机械与电气工程学院，南京 210012； 2.南京航空航天大学 能源与动力学院，

3.航空发动机热环境与热结构工业和信息化部重点实验室：南京 210016； 4.中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：为了分析涡轮盘轮缘榫槽等几何不连续部位对疲劳裂纹萌生及小裂纹扩展行为的影响，基于 FGH96粉末盘实际构型

设计结构特征模拟件，并对其在高温条件下开展自然萌生疲劳小裂纹扩展试验，通过疲劳中断试验和表面复型技术对榫槽和螺栓

孔结构模拟件在 500 ℃下的裂纹萌生和小裂纹扩展行为进行了观测和分析。结果表明：2种结构模拟件缺口表面存在多裂纹萌生

现象，随着应力水平的降低，裂纹萌生位置由表面晶界转变为近表面特定方向的晶面以及非金属夹杂物处；2种结构模拟件裂纹

萌生寿命占比约为36%～73%，且随着应力水平的降低而提高，裂纹扩展至工程可检裂纹尺寸时的寿命占比约为82%～96%，应力

水平对其影响相对较小；特征模拟件缺口附近高水平的塑性变形能够导致小裂纹扩展速率分段特征现象消失，并延缓裂纹扩展过

程中的合并行为，延长裂纹扩展寿命。

关键词：FGH96合金；结构模拟件；疲劳小裂纹；裂纹萌生；裂纹扩展；涡轮盘

中图分类号：V231.95      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.02.010

Fatigue Small Crack Propagation Test of FGH96 Turbine Disc Structure Simulation Specimen
ZHAO Zuo-peng1， HU Xu-teng2，3， GUO Zhi-wei4， WEN Wei-dong2，3

（1. College of Mechanical and Electrical Engineering， Sanjiang University， Nanjing 210012， China；
2. College of Energy and Power Engineering， Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，

3. Key Laboratory of Aero-Engine Thermal Environment and Structure， Ministry of Industry and Information Technology：
Nanjing 210016， China； 4. AECC Shenyang Engine Research Institute， Shenyang 110015， China）

Abstract： In order to analyze the influence of geometric discontinuities (mortise and groove, etc.) of turbine disk rim on fatigue crack 
initiation and small crack propagation behavior, a structure characteristics simulation specimens were designed based on the actual 
configuration of an FGH96 powder disc, naturally-initiated small crack propagation tests of the specimens were carried out under high-
temperature conditions. The fatigue crack initiation and small crack propagation behaviors of the mortise and groove and bolt-hole 
structure simulation specimens at 500℃ were observed and analyzed by fatigue interruption tests and surface replication techniques. The 
results show that there are multi-site crack initiation phenomena on the notch surface of the two structural simulation specimens. With the 
stress level decreases, the location of crack initiation changes from surface grain boundaries to near-surface specific crystallographic facets 
and non-metallic inclusions. The crack initiation life accounts for about 36% to 73% of the total predicted fatigue life for the two kinds of 
structure simulation specimens, and increases with the decrease of stress level. The crack initiation life is about 82% to 96% of the total 
predicted fatigue life when the crack propagates to the detectable size, and the influence of stress level is relatively small. High-level 
plastic deformation near the notch leads to the disappearance of the segmented characteristics in the small crack propagation rate, and 
delays coalescence behavior during crack propagation, extending the crack propagation life.

Key words： FGH96 superalloy; simulation specimen; small fatigue crack; crack initiation; crack propagation; turbine disc

0　引言

FGH96 是中国研制的第 2 代损伤容限型粉末冶

金高温合金，是当前制造高推重比航空发动机涡轮盘

等关键热端部件的首选材料[1]。涡轮盘中存在榫槽、

通气孔和螺栓孔等几何不连续区域，其复杂的几何特

收稿日期：2022-03-23  基金项目：江苏省高等学校基础科学（自然科学）研究项目（23KJB460026）资助
作者简介：赵作鹏（1990），男，博士后，副教授。

引用格式：赵作鹏,胡绪腾,郭秩维,等 .FGH96 粉末涡轮盘结构模拟件疲劳小裂纹扩展试验[J]. 航空发动机,2024,50（2）:83-87.ZHAO Zuopeng,HU 
Xuteng,GUO Zhiwei,et al.Fatigue small crack propagation test of FGH96 turbine disc structure simulation specimen[J].Aeroengine,2024,50（2）:83-87.
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征会导致应力集中，在发动机的循环工作载荷下，局

部高应力会加速结构件裂纹的萌生，从而影响结构的

疲劳寿命[2-3]；且随着部件工作载荷的增大，几何特征

较为复杂的构件局部区域塑性应变的大小以及塑性

应变区域面积的增加，也会影响疲劳损伤的进程[4]。

研究表明：粉末涡轮盘的疲劳寿命大部分消耗在小裂

纹的萌生和扩展阶段[5]。因此，分析结构特征对小裂

纹萌生及扩展行为的影响，对提高发动机涡轮盘定寿

精度具有重要意义。

在过去的几十年中，轮盘用镍基高温合金疲劳小

裂纹扩展行为引起了国内外学者的高度关注。Con⁃
nolley 等[6]运用复膜技术研究了 600 ℃下 Inconel 718
合金缺口试样的疲劳小裂纹萌生和扩展机理，发现处

于试样表面和近表面的夹杂（NbC）在高温氧化后会

发生体积膨胀，导致与基体间的失配应变，进而诱发

小裂纹；张丽等[7]开展了室温条件下 GH4169 合金自

然萌生小裂纹扩展行为，明确提出小裂纹扩展速率曲

线上裂纹加速扩展前存在扩展速率急速降低的现象，

且这一现象与疲劳断裂机制的转变有关；邓国坚等[8-9]

采用新型二元挂橡胶复型方法对 GH4169 合金室温

和高温条件下的小裂纹行为开展了研究，获得了相似

的结论，并指出 650 ℃下的小裂纹扩展速率比室温下

的快得多。然而，现有研究多限于缺口形状为半圆形

及U形的单边缺口试样，与航空发动机关键部件中存

在的缺口、孔等几何不连续区域的几何构型存在差

异，并且有关 FGH96 合金小裂纹扩展行为的报道

较少。

本文以航空发动机涡轮盘用粉末高温合金

FGH96为研究对象，根据轮盘实际构型设计结构特征

模拟件，并对其开展自然起始的高温疲劳小裂纹扩展

行为研究，初步分析缺口几何特征对裂纹萌生及小裂

纹扩展行为的影响。

1　试验材料和试验方法

1.1　材料和试样

本试验所用的材料为中国研制的第 2 代损伤容

限型粉末高温合金FGH96，采用热等静压+等温锻造成

形工艺制备盘坯，其主要化学成分见表1。该材料的平

均晶粒尺寸约为21 µm，在500 ℃的基本力学性能参数

为屈服强度σ0.2=1140 MPa，抗拉强度σb=1460 MPa。
为了研究实际发动机轮盘结构中的疲劳小裂纹

萌生及扩展行为，本文基于几何等效相似原则，根据

轮盘榫槽和螺栓孔部位的实际构型设计结构特征模

拟件，其形状和尺寸如图 1 所示。根据有限元计算，

榫槽和螺栓孔模拟件缺口理论应力集中系数 Kt分别

为 3.24和 4.02，不同载荷下缺口平分线的应力分布如

图2所示，σmax为最大名义应力。

1.2　试验方法

采用疲劳中断试验和非中断试验研究特征件小

裂纹行为。疲劳试验在 Instron 8801伺服液压试验机

上进行，试验温度为 500 ℃，三角波，加载频率为 10 
Hz，应力比为0.05，最大名义应力分别为700、600、500
和480 MPa。

采用二元固化硅橡胶 RepliSet 监测小裂纹的萌

生和扩展过程。为了控制试样表面的粗糙度和减少

加工过程中细小缺陷的影响，试验前需对缺口部位进

行机械抛光，并用酒精进行清洗。试验过程中，每隔

一定的循环次数后中断疲劳试验（循环间隔根据非中

断疲劳试验所得疲劳寿命决定），待试样冷却到室温

后对试样施加最大应力水平的80%的静态拉伸载荷，

并对试样缺口进行复型（具体操作方法见文献[10]）。

小裂纹的监测直至试样断裂为止。

疲劳试验结束后通过光学显微镜（OM）对复型进

表 1　FGH96 合金的主要化学成分 wt/% 
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图 1　特征模拟件的形状和尺寸
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行观察，测量从最后 1 个复型开始，从后向前依次测

量每个复型上的裂纹长度，并确定裂纹的萌生位置。

运用 Image J 图像处理软件对裂纹图片进行测量，获

得不同循环周次下的裂纹信息。本文所用试样的裂

纹均为表面裂纹，根据 HB7705-2001 定义裂纹长度

2a为裂纹在水平面的投影距离。

2　试验结果及讨论

2.1　疲劳寿命

不同最大名义应力和复型条件下榫槽和螺栓孔

结构模拟件的疲劳寿命如图 3 所示。对比复型和未

复型操作后的疲劳寿命可见，高应力水平下中断试验

所得疲劳寿命要低于非中断试验，且随着应力水平降

低，二者之间差距逐渐缩小。造成这一结果的原因可

能有 2个：（1）在反复复型过程中，多次加热和冷却过

程会使试样遭受额外的热

应力作用[11]；（2）复型操作

导致试样长时间处于高温

环境，裂纹尖端的氧化损

伤加速了裂纹扩展[12]，而

这一影响对于高应力水平

（低疲劳寿命）下试样更为

显著。

另外，从图 3 中还可见，当最大名义应力为 700 
MPa 时，榫槽模拟件的疲劳寿命高于螺栓孔模拟件，

尽管随着应力水平的下降，二者寿命差距逐渐缩小，

但这一结果显然与缺口应力集中系数对应的疲劳寿

命趋势变化相违背。根据模拟件缺口应力分析可知

（图 2），2 种模拟件在缺口附近均发生了明显地局部

屈服，这可能是引起这一现象的主要原因，后面将详

细分析缺口局部屈服效应对裂纹萌生及小裂纹扩展

的影响。

2.2　裂纹萌生位置

在本文测试应力范围内，多数特征模拟件的初始

裂纹萌生位置位于缺口根

部，且为多源裂纹萌生。

裂纹萌生位置及完整缺口

表面复型图片如图4所示。

从图中可见，在疲劳加载

初期，缺口根部萌生了多

条疲劳裂纹（图中箭头），

随着疲劳加载周次的增加，裂纹沿着垂直于加载的方

向扩展。

特征模拟件疲劳小裂纹扩展试验裂纹源区典型

断口形貌如图 5 所示。当最大名义应力为 700 MPa
时，主裂纹大多萌生于表面晶界处（如图 5（a）所示），

此时裂纹萌生行为主要取决于疲劳和高温氧化的共

同作用[13-14]。当最大应力降低至 600 MPa 时，主裂纹

萌生位置位于近表面处特定方向的晶面和非金属夹

杂物（如图 5（b）、（c）所示）。由此可见，高温条件下特

征模拟件疲劳裂纹萌生存在竞争机制。高应力条件

下，缺口表面处产生的应力集中以及高温氧化损伤大

于近表面夹杂和晶面滑移对模拟件的危害，裂纹优先

萌生于表面晶界。随着应

力水平的下降，表面应力

集中效应减弱，而近表面

特定方向的晶面以及非金

属夹杂物周边损伤累计加

剧，导致裂纹萌生位置发

生转变。

2.3　寿命占比

不同试验条件下 2 种模拟件的疲劳裂纹萌生寿

命占比以及扩展至工程可检裂纹尺寸时的寿命占比

数据见表 2。其中：Nf为试样断裂时的寿命；Nini为第

一次观察到疲劳小裂纹时对应的循环周次；2aini为循

环周次为 Nini时表面裂纹长度；Nc为表面裂纹长度达

到工程可检裂纹尺寸 0.76 mm时对应的循环周次（工

σ
ma

x/M
Pa

750
700
650
600
550
500
450

Nf /cycle5×103 104 105 2×105

榫槽结构模拟件(复型)
榫槽结构模拟件(未复型)
螺栓孔结构模拟件(复型)
螺栓孔结构模拟件(未复型

图3　不同应力和复型条件下

结构模拟件的疲劳寿命

50 µm

Initiation site

（b） 主裂纹萌生于特定晶面

50 µm

Initiation site

（c） 主裂纹萌生于非金属

夹杂物

图 5　特征模拟件疲劳裂纹源区典型断口形貌：

表 2　2 种特征模拟件小裂纹长度及寿命数据

试样编号

A1
A2
A3
B1
B2
B3

试样类型

榫槽模拟件

螺栓孔模拟件

σmax/MPa
700
600
480
700
600
500

Nf
8026

24991
127082
16341
31220
75024

2aini/µm
67
89
42
57
62
76

Nini
4500

15500
90000
6000

21000
58000

Nini/Nf
56.1%
62.0%
70.8%
36.7%
67.2%
73.4%

Nc
7013

22216
116514
13552
29862
70868

Nc/Nf
87.3%
88.9%
91.6%
82.9%
95.6%
94.5%

萌生位置

表面晶界

近表面晶面

近表面夹杂

表面晶界

近表面晶面及夹杂

近表面晶面

循环周次=25000周

循环周次=27000周

循环周次=29000周

加
载
方
向

200 µm

200 µm

200 µm
图 4　裂纹萌生位置及完整

缺口表面复型图片

50 µmInitiation site

（a） 主裂纹萌生于表面晶界
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程可检裂纹尺寸是根据《航空发动机结构完整性指南

GJB/Z 101-97》，规定采用荧光或磁粉无损检测方法

时，假设的初始表面裂纹尺寸为0.76 mm）。

由表中结果可知，2种特征模拟件的裂纹萌生寿

命占比 Nini/Nf随最大名义应力的减小而增大，其中螺

栓孔特征件的变化更为显著，当最大名义应力由 700 
MPa降至 500 MPa时，裂纹萌生寿命占比增长约 2倍。

相反，应力水平对裂纹扩展至工程可检裂纹尺寸时的

寿命占比 Nc/Nf的影响明显减弱，在试验应力范围内

约为82%至96%。

此外，对比 2种结构模拟件萌生寿命占比可以发

现，当最大名义应力为 700 MPa 时，螺栓孔模拟件的

裂纹萌生寿命占比为 36.7%，远低于相同载荷条件下

榫槽模拟件的萌生寿命占比（约为 56.1%），但二者首

次观察到小裂纹时对应的循环周次相差不多，也就是

裂纹萌生寿命基本一致。由此可知，高应力水平下 2
种模拟件疲劳寿命的差别主要是由裂纹扩展寿命不

同导致，并且结合缺口应力分布及裂纹萌生位置分析

可以推断，对于模拟件萌生寿命而言，其大小主要取

决于缺口近表面应力水平和相应的裂纹萌生机制，而

缺口应力梯度对其影响较小。

2.4　小裂纹扩展行为

根据先前的结果可知，大部分模拟件试样表现为

多源裂纹萌生，但导致试样最终断裂的为其中 1～2
条主裂纹，因此研究主要关注这些主裂纹的扩展行

为。在 500 ℃时 2种结构模拟件主裂纹扩展速率（da/
dN）随裂纹长度 2a 的变化曲线如图 6 所示。从图中

可见，榫槽模拟件裂纹扩展速率变化曲线存在 1个转

折点，将曲线分为 2 个阶段，并且最大名义应力越小

这一现象越显著。在早期扩展阶段，裂纹扩展速率存

在明显波动，且增长缓慢，甚至在一定范围内保持不

变；当裂纹增长至一定长度，裂纹扩展速率显著增加，

且增长速率趋于稳定。这一变化规律与镍基高温合

金标准小裂纹试样扩展特性基本相同[7-9]。然而，在螺

栓孔特征件裂纹扩展速率变化曲线中分段特征现象

并不明显。现有研究表明，小裂纹扩展速率的变化与

裂纹驱动力及微观结构的阻滞作用有关[8]。小裂纹扩

展初期为晶体学小平面断裂模式，扩展行为主要受微

观结构的影响，扩展速率较小；当裂纹长度超过某一

临界值时，裂纹尖端的塑性区尺寸变大，微观结构的

作用小于裂纹驱动力，断裂模式转变为疲劳条带断

裂，裂纹扩展速率迅速增大[7]。但对于螺栓孔特征件

而言，缺口附近显著的塑性变形诱发了裂纹闭合，裂

纹有效驱动力的下降可能进一步降低小裂纹初期阶

段的扩展速率，因此塑性诱发的裂纹闭合和微观结构

的联合作用导致扩展曲线分段特征现象并不显著。

此外，缺口塑性区还会进一步影响多裂纹的演化

行为。从图 6中可见，当最大名义应力为 700 MPa时，

榫槽模拟件扩展曲线出现裂纹扩展速率陡然增加的

现象，其原因是裂纹间发生合并行为，表面裂纹长度

呈几何倍数增长，这一行为也大大加速了试样的断

裂。研究表明，裂纹合并主要取决于 2个裂纹之间的

距离[15]，而螺栓孔模拟件缺口附近的塑形变形抑制了

小裂纹的扩展，这在一定程度上延缓了裂纹合并发生

的时机（如图7所示），从而

延长了裂纹扩展寿命，这

也就是高应力条件下榫槽

模拟件的疲劳寿命高于螺

栓孔模拟件的主要原因。

关于缺口塑性区与小裂纹

扩展行为的量化关系还有

待进一步研究。

4　结论

（1）FGH96合金榫槽和螺栓孔 2种特征模拟件在

500 ℃恒幅载荷作用下的小裂纹萌生位置主要位于缺

口根部，且为多源裂纹萌生。

（2）在 500 ℃下特征模拟件疲劳裂纹萌生存在竞

争机制：在高应力水平下，裂纹优先萌生于表面晶界，

随着应力水平的下降，裂纹逐渐转变为近表面特定方

向的晶面以及非金属夹杂物处萌生。

（3）2种特征模拟件裂纹萌生寿命占比约为 36%
～73%，且随着应力水平的下降而提高；裂纹扩展至

工程可检裂纹尺寸时的寿命占比约为 82%～96%，应

(da
/dN

)/(m
m/c

ycl
e)

9×10-2

10-2

10-3

10-4

10-5

10-6

2a/mm0.05 0.10 1.00 5.00

d
a

b
c Crack coalescence

图7　试样B1的裂纹扩展速率

变化曲线及部分复型图片

（a） 榫槽特征模拟件 （b） 螺栓孔特征模拟件

图 6　特征模拟件裂纹扩展速率变化
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力水平对其影响相对较小。

（4）特征模拟件缺口附近显著的塑性变形能够导

致裂纹扩展速率变化曲线中分段特征现象的消失，并

延缓裂纹间的合并行为，延长裂纹扩展寿命。
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可变弯度导叶调节机构柔性多体仿真

曹铁男，杨治中，王小颖
（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：为考察可变弯度导叶（VIGV）调节机构在运动过程中各零件的变形以及变形对调节精度、各叶片调节角度一致性的影

响，利用有限元软件 ABAQUS 建立 VIGV 调节机构的柔性和刚性多体动力学 3维模型。研究了柔性与刚体模型调节机构运动差

异，并分析了变形量对叶片角度调节的影响。在此基础上，对联动环径向限位、驱动力加载速率以及运动副摩擦阻力对机构调节

精度等影响进行分析。结果表明：在调节角度较小时，柔性模型与刚体模型分析结果基本相当，随着调节角度的增大，各零件的变

形对调节角度的影响逐渐增大，当L形杆转动 0.5 rad时，二者可调叶片调节角度相差约 0.9。；在运动过程中，运动副摩擦阻力的增

大将增大机构运动所需的驱动力，驱动力加载速率对叶片角度调节的影响在一定范围内可以忽略；联动环径向限位的取消或分布

的不均匀均将引起叶片调节角度不同程度的差异，无联动环径向限位下，各摇臂之间的调节角度存在最大相差约0.3°的差异。

关键词：可变弯度导叶调节机构；角度调节；柔性多体动力学；运动副；联动环；摇臂；风扇
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Flexible Multi-body of Variable Inlet Guide Vane Actuation Systems
CAO Tie-nan， YANG Zhi-zhong， WANG Xiao-ying

（AECC Shenyang Engine Design and Research Institute， Shengyang 110015， China）
Abstract： In order to investigate the deformation of parts during the movement of variable inlet guide vane (VIGV) actuation systems 

and the effect of deformation on adjustment accuracy and consistency, the flexible and rigid multi-body dynamic 3D models of VIGV 
actuation systems were established in the commercial package ABAQUS. The difference between flexible and rigid body models was 
studied, and the deformation effect on vane angle adjustment was analyzed. On this basis, the effects of radial limit of unison ring, driving 
loading rate and friction of kinematic pairs on VIGV actuation systems were analyzed. It is found that the analysis results of the flexible 
and rigid models are basically same under a small adjustment angle. While, with the increase of the adjustment angles, the influence of 
part deformation is gradually enhanced, when the L-shaped rod is rotated by 0.5 rad, the difference of adjustment angle is about 0.9。

between two models. In the adjusting process, the frictional augment will need more force to drive the systems, and the loading rate can be 
ignored in a certain range. Meanwhile, the cancellation and uneven distribution of unison ring radial limit will cause the inconsistency of 
vane adjustment angles, the maximum difference of adjustment angles between lever arms is about 0.3°under unison ring radial limit is 
cancelled.

Key words： variable inlet guide vane (VIGV) actuation systems;vane angle adjustment;flexible multi-body dynamic;kinematic pairs;
unison ring;lever arms

0　引言

为解决风扇负荷水平提高以及流通能力增强而

导致的转子迎角适应性差的问题，目前多数航空发动

机风扇均采用了可变弯度导叶（Variable Inlet Guide 
Vane，VIGV）设计技术。通过调整可变弯度导叶角

度，改变转子来流方向，优化风扇进气迎角，达到扩大

风扇裕度和改善风扇性能的目的[1]。可变弯度导叶角

度的调节对风扇流场结构以及效率、稳定裕度等性能

指标有着重要影响[2-3]。因此，可变弯度导叶角度调节

的准确性对保证风扇部件及发动机总体性能的意义

重大。

目前，国内外对风扇/压气机可调叶片调节机构

的研究大多基于刚体模型的数值模拟及理论分析，由

收稿日期：2022-08-16  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：曹铁男（1987），男，硕士，高级工程师。

引用格式：曹铁男,杨治中,王小颖 .可变弯度导叶调节机构柔性多体仿真[J].航空发动机,2024,50(2):88-94.CAO Tienan,YANG Zhizhong,WANG Xiaoy⁃
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于调节机构零组件数量多，调节过程及变形情况复

杂，考虑 3 维空间下的多体动力学理论分析难度较

高、分析耗时较大，通常将分析模型简化为 2 维刚性

理论模型[4]或者通过商用软件进行刚体模型运动学仿

真分析[5-7]。为解决以高压压气机（Variable Stator 
Vane, VSV）为代表的调节机构结构参数设计及优化

问题，很多学者基于ADMAS开展研究[8-10]。在此基础

上，张帅[11] 进一步开展了基于改进 D-H 矩阵法、

NEWTON-EULER 法的数学模型及模拟试验件的试

验研究，并与ADMAS分析结果进行了对比；孙伟等[12]

提出了一种以参数化仿真为核心进行复杂机构设计

的新方法，实现了调节结构快速建模仿真；于嘉鹏

等[13]结合图解法和齐次坐标法推导出压气机可调叶

片调节机构的理论运动方程，并采用遗传算法优化 2
级联调机构的运动规律，使其满足特定设计需求；张

少平等[14]通过建立具有局部柔性零件的压气机静子

可调叶片调节机构刚体多体动力学模型，考察了尺寸

公差、运动副间隙、摇臂柔性、联动环柔性等独立因素

对调节机构精度的影响；Chang 等[15]通过拉格朗日算

子法建立保真分析模型，研究了相似方法对VSV调节

机构动力学特性的影响；Tang等[16]提出一种基于全局

维度的综合优化分析方法，并通过正、反向动力学算

法验证其在VSV调节机构设计中的有效性。然而，刚

体模型的理论分析及运动学仿真均无法考虑到真实

零件的变形对调节规律、调节精度等的影响，并且 2
维模型的理论分析更是简化了空间角度、位移的变

化，与真实机构运动规律有一定的差异。对真实情况

下的全柔性调节机构变形情况、运动规律、各静子叶

片调节规律一致性等方面的研究相对欠缺。

本文分别建立全柔性及刚性 3维模型，分析联动

环径向限位、驱动加载速率、运动副摩擦阻力等的变

化对VIGV调节机构调节精度、角度一致性、驱动力大

小等的影响。

1　研究对象

可变弯度导叶（VIGV）调节机构主要由多个可调

叶片、摇臂，1对 L形杆、拉杆、作动筒以及 1个联动环

等零件组成，如图 1所示。其中可调叶片装配于发动

机进气机匣上，每个可调叶片上轴颈装配有 1 个摇

臂，摇臂的大端与可调叶片上轴颈之间通过限位结构

连接，使二者具有相同的角向位移。摇臂另一端通过

关节轴承装配在整环结构形式的联动环上。在联动

环对称两侧，分别设计有 1 处拉杆座，每处联动环拉

杆座与一支拉杆的一端通过关节轴承相连接，拉杆另

一端同样通过关节轴承与1支L形杆的摆臂相连接，L
形杆另一个摆臂与作动筒活塞杆前端连接，为保证调

节过程的灵活性，同样采用关节轴承实现球接。作动

筒尾端以及 L 形中心转轴通过支架等结构固定于发

动机机匣上。联动环与进气机匣之间设计有径向的限

位结构，以保证联动环在运动过程中尽可能与发动机

轴向共线。当可调叶片角度需要调节时，通过作动筒活

塞的伸缩带动L形杆进行旋转。与此同时，连接在L形

杆另一端拉杆跟随运动，并带动联动环沿发动机轴线进

行旋转和平动。联动环的

旋转带动与其连接的摇臂

绕发动机径向旋转，进而带

动可调叶片的旋转，最终实

现叶片角度的调节。

2　模型与简化

2.1　有限元模型

本文通过非线性有限元程序ABAQUS开展分析，

主要考察摇臂、联动环、拉杆以及L形杆等构件在工作

过程中的变形情况，及其对可调叶片调节角度的影响。

为提高计算效率，在有限元建模过程中，根据可变弯度

导叶（VIGV）调节机构的运动原理，采用约束以及连接

器的设置简化分析模型，对非考察的结构进行等效处

理。可变弯度导叶调节机构简化模型如图 2所示，主

要由摇臂（1），联动环（2），拉杆座（3），拉杆（4）以及 L
形杆（5）5种构件组成。多

体动力学仿真的分析步采

用 动 力 学 隐 示 求 解 器

（Dynamic，Implicit），模型

使用 C3D10 二次积分单

元，整个有限元模型共有

97191个单元，194466个节

点，模型中所有构件均为

TC4 合金，其弹性模量为

112 GPa，泊松比为 0.3，密
度为4.43×103 kg/m3。

2.2　模型的简化

连接器是用来定义装配体中相邻构件之间相互

约束关系的方法，在指定坐标系下可以通过较为直观

作动筒

拉杆

L形杆

摇臂

联动环

可调叶片

机匣

图 1　可变弯度导叶

调节机构

1
2

3
4

5

图2　可变弯度导叶调节机构

简化模型
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的方式明确构件之间的运动副，即自由度约束情

况[17]。本文通过连接器的应用，建立各零件之间的运

动副模型，并通过连接器属性的设置来模拟运动副载

荷、摩擦系数等特征，达到大幅简化模型中构件数量

的目的。VIGV调节机构简化模型中连接器的应用对

象、类型、载荷、坐标系、相对自由度等见表1。

L 形杆中心转轴与地面通过连接器 C1（铰接）约

束，简化了 L 形杆与机匣的连接关系，并在两处连接

器 C1 的位置分别施加 0.5 rad、-0.5 rad 角位移，以模

拟作动筒活塞杆伸缩带动 L 形杆的旋转位移。摇臂

大端与地面通过连接器 C6（铰接）约束，并在连接器

上施加了弯矩载荷。摇臂大端与可调叶片上轴颈之

间可视为固接，因此将可调叶片所受气动弯矩及沿发

动机径向的角位移简化为施加在摇臂大端中心位置

的弯矩载荷及摇臂大端中心位置处的角位移。联动

环上的限位结构与地面通过连接器 C7（圆柱）约束，

简化了联动环与机匣之间

的径向限位关系。通过连

接器 C4（梁接），简化了联

动环与拉杆座之间的螺栓

连接。其余关节轴承位置

通过连接器 C2、C3、C5（球

接）的方式进行简化，如图

3所示。

3　VIGV 调节机构运动及变形分析

3.1　变形分析

位于VIGV调节机构左右两侧的L形杆在角位移的

作用下，依次带动拉杆、联动环以及摇臂等运动。在运

动过程中VIGV调节机构应变分布如图4所示。随着L

形杆角位移的增加，联动环在拉杆及拉杆座的带动下，

以初始的中心线（发动机轴线）为轴作螺旋线运动，即沿

轴线作旋转和平动的复合运动。摇臂在联动环的带动

下，以大端中心线（发动机径向）为轴作旋转运动。在机

构调节的过程中，摇臂相对于联动环等其他零件具有更

大的变形量。为考察摇臂变形的主要影响因素，以摇臂

大端到小端的中心线为路径，分析第一主应变和3个主

方向对数应变的变化关系，如图5所示。不难发现，摇臂

在叶片调节角度方向（Z方向）上的变形最为显著，摇

臂长度方向（X 方向）次之，而叶片径向（Y方向）变形

较小，沿 3个方向的对数应变与第一主应变的变化趋

+0.000e-00+0.000e-00+0.000e-00+0.000e-00+0.000e-00+0.000e-00+0.000e-00+0.000e-00+0.000e-00+0.000e-00+0.000e-00+0.000e-00+0.000e-00
（a） α=0

+5.625e-04+5.155e-04+4.686e-04+4.216e-04+0.747e-04+0.277e-04+2.808e-04+2.009e-04+1.869e-04+1.400e-04+9.004e-05+4.610e-05-8.065e-07
（c） α=0. 2 rad

+1.067e-04+9.781e-04+8.891e-04+8.000e-04+7.109e-04+6.218e-04+5.028e-04+4.407e-04+0.546e-04+2.655e-04+1.765e-05+8.708e-05-1.696e-07
（e） α=0. 4 rad

+2.858e-04+2.619e-04+2.081e-04+2.142e-04+1.904e-04+1.665e-04+1.427e-04+1.188e-04+9.498e-05+7.111e-05+4.728e-05+2.141e-05-4.218e-07
（b） α=0. 1 rad

+8.288e-04+7.597e-04+6.905e-04+6.210e-04+5.521e-04+4.800e-04+4.108e-04+0.446e-04+2.754e-04+2.061e-04+1.071e-04+6.792e-05-1.258e-06
（d） α=0. 3 rad

+1.251e-00+1.147e-00+1.042e-00+9.077e-04+8.000e-04+7.289e-04+6.244e-04+5.200e-04+4.156e-04+0.112e-04+2.067e-04+1.020e-04-2.126e-06
（f） α=0. 5 rad

图 4　在运动过程中 VIGV 调节机构应变分布
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图 3　简化模型连接器

表 1　各连接器的特征

连接器

C1
C2

C3
C4
C5
C6
C7

连接器

C1
C2
C3
C4
C5
C6
C7

对象1
L形杆

L形杆

拉杆

拉杆座

联动环

摇臂

联动环

载荷

有/无摩擦力

有/无摩擦力

有/无摩擦力

无

有/无摩擦力

有/无摩擦力

叶片气动力

有/无摩擦力

对象2
地面

拉杆

拉杆座

联动环

摇臂

地面

地面

坐标系

局部

局部

局部

全局

局部

局部

全局

类型

铰接（Hinge）
球接

（Join+Rotation）
球接

（Join+Rotation）
固定（Beam）

球接

（Join+Rotation）
铰接（Hinge）

圆柱（Cylindrical）
相对自由度

UR1
UR1、UR2、UR3
UR1、UR2、UR3

无

UR1、UR2、UR3
UR1

U1 、UR1

应变 应变

应变 应变

应变 应变
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势一致。

由联动环在全局柱坐

标系下 3 个方向对数应变

矢量分布（如图 6 所示）可

见，在调节过程中，由于联

动环与拉杆座配合的水平

位置承受驱动力的作用，其

沿径向、周向以及轴向的变

形量远大于联动环的其他

位置。在联动环3点和9点

位置临近位置处各点沿径

向和周向的应变方向变化

比较剧烈，联动环上各点轴

向应变方向比较一致。

3.2　运动分析

为分析 VIGV 调节机构在运动过程中，零件弹性

变形对机构运动的影响，对机构在真实模型（全柔性

零件）和简化刚性模型（全刚性零件）2种情况下的运

动情况进行分析。在 L 形杆转动 0.5 rad 时，VIGV 各

叶片调节角度如图 7所示。从图中可见，在理想模型

中，各角向位置下可调叶片角度变化相同，均为

0.49993 rad。在真实模型分析中，位于水平位置的可

调叶片角度变化相比理想模型有一定差别，最大差值

约为 0.007°（0.00012 rad）。由于联动环在水平位置承

受驱动力较为集中，各方向变形量略微增加，故摇臂

在水平位置相比于其他角向具有更大的摆动量。虽

然联动环在调节过程中沿

周向的变形量略有差异，

但摇臂角度差异最大值仅

为 0.007°，说明在联动环

刚度足够时，由于联动环

周向变形量差异对可调叶

片角度调整的一致性影响

较小。

选取调节机构正上方摇臂为研究对象，分析在机

构调节过程中叶片角度的变化规律，如图 8所示。在

理想模型分析中，由于调节机构均为刚体且不考虑装

配、限位等偏差，在调节过程中机构的运动规律呈线

性变化规律。在考虑机构变形的情况下，当起调时机

构各零件的变形较小，结构变形对调节精度影响很

小，柔性机构与刚性机构运动规律十分接近。随着调

节角度的增加，以摇臂为主的各零件变形量逐渐增

大，变形量对机构调节规律的影响也逐渐明显。当L
形杆转动 0.5 rad 时，刚性

模型可调叶片调节角度约

为 27.8°，而柔性模型调节

角度约为 28.7°，二者分析

结果有较大差异。由此看

出，调节机构的柔性分析

的必要性。

4　调节精度影响分析

4.1　限位影响

联动环与机匣的限位结构用于保证调节机构在

运动过程中联动环的圆度以及联动环与机匣的同轴

度。但在工程设计中考虑到机匣的热变形、机构卡滞

等问题，冷态下联动环与机匣的限位结构之间会预留

一定的设计间隙。该间隙会导致联动环与机匣之间

存在无限位、部分限位以及偏心等情况。本文通过取

消连接器 C7（Cylindrical Connector）、调整连接器 C7
中联动环约束分布、调整连接器 C7 中心与发动机轴

线的相对位置关系分别模拟无限位、部分限位以及偏

心3种情况，仿真模型如图9所示。

针对上述 3 种情况，以限位中心（在无限位的情

况下，以联动环几何中心代替）为原点，以发动机轴线

为 Z 轴，建立柱坐标系，

考察摇臂与联动环连接

位置处联动环的径向变

形量，以及各叶片的调节

角度。无限位与理想情

况各叶片调节角度分布

如图 10 所示。从图中可

见，在取消限位约束的情

况下，随着联动环两侧 L
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形杆的驱动，联动环发生

偏心转动，联动环的中心

与发动机轴线不再同心。

由于联动环的偏心旋转，

各摇臂之间的调节角度存

在最大相差约 0.3° 的差

异，并且叶片调节角度分

布与联动环的径向变形分布规律一致。

半限位与理想情况各叶片调节角度分布如图 11
所示。从图中可见，在仅限位联动环上半部情况下，

处于限位状态下（逆时针由 14#到 6#位置）的联动环

变形以及叶片调节角度的一致性很好，但相对于理想

限位状态叶片调节角度略

小约 0.05°，在两侧 L 形杆

的驱动下，联动环在第4象

限处的径向变形有明显增

加，并且处于第4象限处的

叶片调节角度相比限位状

态下增大约0.36°。
通过设置联动环的限位中心相对于发动机轴线

（调节结构几何中心）沿径向向上偏置 5 mm来模拟初

始偏心的限位状态。在机构调节过程中，联动环围绕

限位中心旋转，而非几何中心，故呈现联动环做偏心

旋转的现象。偏心与理想

情况各叶片调节角度分布

如图 12 所示。从图中可

见，联动环的变形量沿周

向分布呈偏心圆状，且与

各叶片调节角度的分布情

况较为一致，即第4象限偏

大，第2象限偏小。

根据上述 3种情况的分析可知：在非理想设计状

态下，可调叶片调节角度与联动环径向变形趋势一

致，并且与调节过程中联动环的旋转方向相关。在无

结构限位或偏心限位情况下，各叶片调节角度一致性

较差，结构限位不完全时，会加剧非限位附近叶片调

节角度的偏差。

4.2　加载速率影响

在 VIGV 调节机构调整的过程中，可能存在加载

速率的差异，对调节机构的惯性力、变形量可能存在

一定的影响。分别对 L 形杆的转动角速率在 1、0.5、
0.33、0.25 rad/s的 4种情况下，调节机构的运动情况进

行分析。对比周向各叶片在不同加载速率下的调节

角度可以看出：VIGV 调节机构的加载速率对叶片调

整角度的大小和分布影响

很小，加载速率为1 rad/s时
各叶片平均调整角度较其

他3种加载速率仅大约0.02°，
加载速率小于0.5 rad/s 时，

各叶片的调整角度基本不

变，加载速率对各叶片调节

角度的影响如图13所示。

在工程实际中，VIGV 调节机构的调节速率对其

调节精度的影响很小，在VIGV调节机构设计过程中，

由加载速率差异导致的惯性力、结构变形等的差异可

以忽略不计。

4.3　摩擦阻力影响

在机构调节过程中，各运动副之间存在摩擦阻

力，摩擦阻力过高会导致机构运动卡滞、调节角度偏

差等问题。分别对铰接（Hinge）、圆柱（Cylindrical）2
种存在滑动摩擦的运动副设置摩擦系数模拟可调叶

片上轴颈（衬套）与机匣可调叶片装配孔、联动环与

机匣的限位结构的摩擦阻力。为考察摩擦阻力大小

对调节机构调节精度和驱

动力的影响，分别对摩擦

系 数 为 0.1、0.15、0.2、
0.25、0.3 的 5 种情况进行

分析。摩擦阻力对各叶片

调节角度的影响如图 14
所示。

TZ
R CSYS-1

（b） 调整连接器C7 （c）连接器C7与发动机

轴线偏心

图 9　3 种非理想联动环与机匣限位仿真模型
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图 14　摩擦阻力对各叶片

调节角度的影响
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图 10　无限位与理想情况

各叶片调节角度分布

The rotationdirection ofdrive ring
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图 11　半限位与理想情况各

叶片调节角度分布

The rotationdirection ofdrive ring
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eccentricdirection
图 12　偏心与理想情况各

叶片调节角度分布
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图 13　加载速率对各叶片

调节角度的影响
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调节机构摩擦阻力的大小对可调叶片调节角度

在周向的分布趋势没有影响，均呈现在联动环水平承

载位置附近的叶片调节角度略大于其他位置。随着

调节机构运动副的摩擦系

数的增加，可调叶片调节

角度逐渐减小，摩擦系数

为 0.3 时相比无摩擦阻力

的情况下可调叶片调节角

度小约 0.04°。摩擦系数

对驱动力以及叶片调节角

度的影响如图15所示。

可调叶片角度随摩擦系数的增加呈线性减小，但

从数值上看对叶片调节角度的影响很小。摩擦阻力

对调节机构驱动力的影响比较明显，相比无摩擦阻力

的情况，摩擦系数为 0.1时，VIGV 调节机构驱动力增

大约 43 N，随着摩擦系数的增大，驱动力同样呈线性

增大，摩擦系数为0.3时驱动力约为461 N。

针对可调叶片上轴颈（衬套）与机匣存在摩擦阻

力（Hinge Friction）、联动环

与机匣限位结构存在摩擦

阻力（Cylindrical Friction）、

不考虑上述摩擦阻力与 2
种摩擦阻力均考虑的 4 种

情况对 VIGV 调节机构驱

动力进行分析，不同运动

副摩擦阻力对驱动力的影

响如图16所示。

仅有可调叶片上轴颈（衬套）与机匣的摩擦阻力

与无摩擦阻力相比驱动力增加约 13 N，与 2种摩擦阻

力均考虑相比驱动力减小约 20 N。仅考虑联动环与

机匣限位结构的摩擦阻力时，调节机构的驱动力与 2
种摩擦阻力均考虑的情况相差约 3 N。由此看出，联

动环与机匣限位结构的摩擦阻力对调节机构的驱动

载荷影响较大，调节机构在运动过程中各项摩擦阻力

对驱动力的影响并非简单叠加关系。

5　结论

（1）VIGV 调节机构在可调叶片角度调节过程中

摇臂变形相比其他零件的更大，增加摇臂横向刚度有

利于控制其变形，提高可调叶片调节精度。

（2）在驱动载荷作用处，联动环的变形相比其他

位置的更大，且联动环沿周向变形的不均匀情况会导

致各可调叶片调节角度的差异，但在联动环刚度较高

时，叶片角度差异很小，满足工程应用的需求。

（3）联动环与机匣之间的径向限位情况对各可调

叶片角度调节的均匀性影响较为明显。

（4）在一定范围内，驱动力的加载速率对可调叶

片调节角度规律及调节精度影响很小。

（5）运动副之间的摩擦阻力大小对 VIGV 调节机

构精度影响较小，但对驱动力影响较为明显。在调节

机构无卡滞的情况下，联动环与机匣限位结构的摩擦

阻力对驱动力影响远大于可调叶片上轴颈（衬套）与

机匣的摩擦阻力对其影响。

VIGV调节机构的柔性模型仿真采用了简化模型

以提升计算效率，存在诸如铰接点位置、摩擦副接触

面积等近似性假设，未考虑真实情况下各相同结构间

相同类型运动副的差异性。由于VIGV调节机构涉及

零组件数量较多，各零件公差、装配均对调节机构的

运动和受力存在影响，单独试验很难获取典型规律，

可利用统计手段通过多台份发动机进行测试及数据

积累，以获得 VIGV 调节机构运动和受力情况典型

规律。
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基于响应面法的鸟撞风扇叶片损伤预测

刘 洋 1，罗 忠 2，张海洋 1，沈丽娟 1，赵凤飞 1，张宗锴 1

（1.中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015； 2.东北大学 机械工程与自动化学院，沈阳 110819）

摘要：有限元模拟鸟撞风扇叶片损伤成本高，为解决工程问题，采用经典叶栅鸟撞切割模型建立了鸟撞风扇叶片动载荷数学

模型，结合鸟撞部件试验结果，以拟合技术明确风扇叶片损伤程度与最大关键动载荷计算值间的函数关系，形成叶片损伤预测响

应面，实现对鸟撞风扇叶片损伤的快速预测，并建立基于响应面法的鸟撞风扇叶片损伤预测工作流程。结合涡扇发动机吞鸟试验

技术要求、风扇结构设计特征及已开展的鸟撞部件试验结果，建立叶片损伤预测响应面，初步识别 2种鸟撞方案的径向弯曲、弦向

弯曲，并计算撕裂范围分别不超过 0.3867和 0.3941，撕裂与弦向弯曲相关性显著，呈抛物线变化趋势。结果表明：预测的损伤在可

接受的安全性水平范围内，预测方法能够识别损伤范围及趋势，可为后续鸟撞有限元模拟、试验策划、安全性分析、风扇叶片抗鸟

撞设计等工作提供量化的技术支持。

关键词：鸟撞；风扇叶片；损伤；响应面法；航空发动机

中图分类号：V232.4      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.02.012

Prediction of Damage to Fan Blade from Bird Strike Based on Response Surface Method
LIU Yang1， LUO Zhong2， ZHANG Hai-yang1， SHEN Li-juan1， ZHAO Feng-fei1， ZHANG Zong-kai1

（1. AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015；
2. School of Mechanical Engineering & Automation，Northeastern University，Shenyang 110819）

Abstract： The cost of finite element simulation of bird strike fan blade damage is high. In order to solve engineering problems, the 
classic bird strike cascade slicing model is used to establish the mathematical model for the dynamic load of bird impact. Combined with 
the results of bird strike component tests, the fitting technology was used to clarify the functional relationship between the degree of fan 
blade damage and the calculated value of the maximum critical dynamic load, and the blade damage prediction response surface was 
formed. Rapid prediction of fan blade damage due to bird strike was realized, and the prediction workflow based on the response surface 
method was established. Combined with the requirements of the turbofan engine bird ingestion test, the fan structural features, and the 
results of the conducted bird strike component tests, the blade damage prediction response surface was established, the radial bending, and 
chordwise bending of two bird-strike schemes were preliminarily identified, and the tearing ranges do not exceed 0.3867 and 0.3941, 
respectively. The tearing and the chordwise bending are significantly correlated, showing a parabolic trend. The results show that the 
predicted damage is within the acceptable safety level. The prediction method can identify the damage range and trend. It can provide 
quantitative technical support for subsequent work such as bird strike finite element simulation, test planning, safety analysis, fan blade 
bird strike resistant design, etc.

Key words： bird strike; fan blade; damage; response surface method; aeroengine

0　引言

涡扇发动机运行中可能遇到不同类型的外物侵

入进而造成损伤，称为可能损伤飞机/发动机的外来

物质、碎屑或物体（Foreign Object Debris，FOD），分为

软体和硬体 2 类。最普遍的软体 FOD 是由一只鸟或

一群鸟撞击飞机/发动机造成损伤，通常被称为鸟撞。

大涵道比涡扇发动机风扇能够提供发动机全部推力

的 80%以上，在大涵道比要求下，风扇叶片径向尺寸

增大，鸟撞发生概率也增大。为此，管理机构加强了

吞鸟要求的审查，明确提出 GJB 241A、GJB 3727、
CCAR-33 等标准规范，要求通过分析和试验明确风
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扇叶片抗鸟撞能力。因此，如何在型号设计中量化鸟

撞对风扇叶片造成的损伤程度非常重要。

由于吞鸟整机试验代价太高，在型号设计阶段更

多是采用鸟撞部件试验与数值模拟相结合的方法进

行 分 析[1]。 数 值 模 拟 采 用 拉 格 朗 日 法（Lagrange 
Approach，LA）、任意拉格朗日 . 欧拉法（Arbitrary 
Lagrange.Euler Approach，ALE）、光滑粒子流体动力学

法（Smoothed Particle Hydrodynamics Approach，SPH）
等[2]。在中国，近年主要采用 SPH方法开展鸟撞数值

模拟。张海洋等[3]采用SPH方法开展了鸟撞击旋转状

态下风扇叶片的数值模拟研究，并通过模拟设计鸟撞

试验，试验损伤结果与数值模拟结果一致；马力等[4]模

拟鸟撞击风扇叶片叶尖、叶中、叶根部位，确定了风扇

损伤最大位置；张俊红等[5]、郭鹏等[6]对绿头鸭进行CT
扫描，建立简化鸟、真实鸟模型，综合考虑风扇转速、

撞击位置、撞击姿态开展数值模拟，并将模拟与试验

结果进行对比，验证了真实鸟模型准确性；郭应文等[7]

研究了不同鸟速与不同撞击角对风扇叶片动态响应

的影响，表明鸟撞击叶片在百微秒内产生高于叶片材

料静态屈服强度的应力峰值。在国外，早在 20 世纪

70年代 Wilbeck 等[8-9] 就开始采用流体动力学基本理

论解释鸟撞击过程的本质与作用机理，Jenq等[10]采用

上述 3种方法来对鸟体进行建模，并采用 Ls-Dyna软

件比较了上述 3种方法以及经典欧拉法、基于节点质

量的离散元法（Discrete Element Method, DEM）等 5种

方法的鸟撞数值模拟。

目前，鸟撞数值模拟多采用有限元技术，由于鸟

撞属于软体FOD，有限元网格有很大变形。并且典型

鸟撞风扇叶片持续时间仅有毫秒级，动载荷峰值却可

达到几十甚至上百牛顿，进一步增加了模拟难度。综

上，有限元模拟成本较大，在型号研制中全面、快速分

析鸟撞叶片损伤十分困难。

本文为解决在型号研制中鸟撞损伤分析的工程

化问题，采用经典的叶栅鸟撞切割模型，建立计算风

扇叶片动载荷数学模型，结合鸟撞部件试验进行基于

响应面法风扇叶片损伤预测方法研究，并进行应用和

验证。

1　理论及模型

1.1　鸟撞风扇叶片过程描述

在任何撞击事件中，都涉及到 2个相对运动的物

体：抛射体和目标体。按目标体接触面上的相对速度

矢量方向，撞击又可分为“常规撞击”和“倾斜撞击”。

由于风扇叶片曲面造型及其高速旋转特征，典型的涡

扇发动机鸟撞事件可理解为“倾斜撞击”事件，其中，

鸟为抛射体，风扇叶片为目标体。

在鸟撞风扇叶片时，鸟被旋转的叶片切割成多个

切片，每个独立的鸟切片从多个风扇叶片的前缘向其

后缘运动，相应的动载荷加载到叶片表面。理论上，

鸟“倾斜撞击”动载荷相对于叶片接触面可分为法向

力和切向力，撞击时无径向相对速度，可忽略径向力。

切向力是由叶片压力面上的动摩擦系数引起的，所以

法向力要比切向力高出 1个数量级。因此，本文在鸟

撞风扇叶片动载荷分析中，忽略接触面上径向力和切

向力，仅考虑鸟切片对风扇叶片的法向力影响。

切割鸟片结束后，鸟切片会从风扇叶片的前缘滑

行到尾缘，并飞离风扇叶片。滑行过程中的载荷与切

片过程中最大的法向力相比较小，并且经过叶片前缘

后，叶片相对较厚，受力处结构强度较高，试验损伤情

况和鸟撞事件损伤均不明显。因此，本文忽略滑行过

程对风扇叶片的影响。

综上，鸟撞风扇叶片动载荷的计算重点为切鸟片

过程中鸟撞风扇叶片前缘叶盆区域的最大法向力，后

续以此为中间值与鸟撞部件试验损伤进行拟合，建立

预测用响应面。

1.2　鸟撞风扇叶片动载荷数学模型

由于鸟的软体特征，在分析中常常被理解为圆柱

状流体[11]，本文鸟撞后形成的鸟片可理解为带有一定

速度的流体，该流体作用在风扇叶片前缘叶盆表面

上，流体动压对叶片造成法向撞击。叶栅截面鸟撞击

风扇叶片前的运动轨迹如图 1所示。从图中可见，风

扇转子向左侧旋转，鸟撞

击位置风扇叶片周向速度

为 Vt，此时鸟相对于风扇

叶片有 2个相对速度矢量：

轴向的鸟速度 Va和与转子

转向相反的速度 Vt，合速

度为Vsum。

将Vsum在风扇叶片前缘撞击点分解为叶盆法向速

度Vn和叶盆切向速度Vθ。依据伯努利方程，可计算出

流体在叶盆法向方向产生的动压 pn，以此进一步计算

转子旋转方向

θ C
Vt

β
Va
Vn Vθ

Vsum
θ a

Ψ

图 1　叶栅截面鸟撞击风扇

叶片前的运动轨迹
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风扇叶片前缘叶盆表面法向力

pn = ρb·V 2
n2 （1）

式中：ρb为鸟密度。

图中：θ为叶片前缘接触点切角，可用叶片叶盆曲

率半径和弦向宽度C换算；β为鸟片速度夹角，可用Va
和Vt换算；ψ为叶片沿轴向安装角；α为鸟片沿叶片速

度夹角。

假设鸟为圆柱形，直

径为 BD，高为 BL，鸟切片

如图 2所示。在切鸟过程

中，理论上第 2 个叶片会

切出质量最大的鸟片，质

量近似值为

Bm = ρb × π × B2D4 × 60 × Va
R × N

（2）
式中：Bm为最大鸟片质量，R为风扇转速，N为风扇叶

片数量。

则流体（即鸟片）在风扇叶片前缘叶盆表面法向

力Fc为

Fc = pn·B t （3）
式中：Bt为接触面积。

在切片过程中随时间推移，Bt逐渐增大，在切片

完成时，Bt达到最大值，此时Fc也达到最大值。

1.3　鸟撞风扇叶片损伤

大涵道比涡扇发动机风扇叶片材料可分为金属

和复合材料 2类。其中，金属风扇叶片由于其材料的

延展性，鸟撞可能导致风扇叶片前缘最初接触区域出

现弯曲、撕裂等损伤；复合材料风扇叶片鸟撞可能导

致风扇叶片前缘材料缺损，铺层破坏[12]。这些损伤都

会阻碍流道内空气流动，降低发动机性能，同时增加

转子不平衡量，在轴上增加很大的扭矩和不平衡载

荷。本文仅分析金属风扇叶片损伤，复合材料风扇叶

片需结合复合结构和材料特征，改进数学模型和预测

方法。

鸟切片法向力对金属风扇叶片造成的损伤主要

包括弯曲、撕裂、掉块等[13]。其中：

（1）弯曲：局部变形，曲率超出了正常的轮廓；

（2）撕裂：包括材料分离在内的一种不光滑的

位移；

（3）掉块：由一系列缺陷或损坏而造成的部分原

材料的位移或丢失。

本文仅对弯曲和撕裂损伤情况进行分析，覆盖大

多数鸟撞损伤事件，损伤更为严重的掉块损伤本文不

进行分析。

1.4　鸟撞风扇叶片损伤响应面法

响应面法（Response Surface Method，RSM）由 Box
等[14]提出，而后Box等[15]将其定义为一种统计学技术。

响应面法是通过实际的数据拟合出函数表达式，并能

够通过坐标图的方式展现，并以此预测不同条件对响

应值的影响[16]。本文中动载荷计算模型能够通过严

格的数学表达式计算不同鸟撞因素组合与最大法向

力之间的函数关系。鸟撞部件试验结果中的风扇叶

片弯曲、撕裂损伤情况无法直接与计算的最大法向力

之间建立严格的数学关系，需基于响应面法以鸟撞部

件试验中风扇叶片径向弯曲损伤尺寸和弦向弯曲损

伤尺寸为输入变量，分别以最大法向力和撕裂损伤尺

寸为输出响应进行分析。

输入变量X数学表达

X = (XCB,XRB ) （4）
式中：XCB、XRB分别为风扇叶片弦向、径向损伤尺寸。

功能函数反映了输出响应 Y（X）与输入变量 X的

函数关系，即

Y (X ) = Y (XCB,XRB ) （5）
通过鸟撞部件试验得到小样本数据，利用小样本

数据拟合式（5）的响应面函数，确定其未知系数，代替

原模型进行损伤预测的新拟合的响应面方程为

Y (X ) = a0 + BX + XTCX （6）
式中：a0为常数向量；B 为一次项系数向量；C 为二次

项系数矩阵。

2　工作流程及应用示例

2.1　工作流程

结合研发流程，基于

响应面法的鸟撞叶片损伤

快速预测工作流程如图 3
所示。

从图中可见，结合型

号研制需求，依据规范明

确吞鸟试验参数范围，结

合风扇叶片结构拟合叶高

与其余叶型参数关系；结

合参数范围和风扇叶高与

转子旋转方向

BD

B L Bm
Va

Vt

Vsum

图 2　鸟切片

图 3　基于响应面法的鸟撞

叶片损伤快速预测工作流程
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其余参数的拟合关系，基于第 1.2节内容建立动载荷

计算数学模型；结合鸟撞部件试验条件和试验结果，

通过拟合的方式建立损伤预测响应面；针对指定的鸟

撞因素组合方案，基于响应面预测试验方案损伤，明

确风扇叶片损伤范围，为有限元模拟损伤分析、鸟撞

部件试验和吞鸟整机试验方案选取提供量化的技术

支撑。

2.2　应用示例

2.2.1　依据规范明确吞鸟试验参数范围

国军标《航空涡轮喷气和涡轮风扇发动机通用规

范》（GJB 241A-2010）、《航空发动机吞鸟试验要求》

（GJB 3727-1999）以 及《航 空 发 动 机 适 航 规 定》

（CCAR-33）中对于发动机吞鸟试验时鸟的质量和数

量均有要求，但内容有所差异[17]。

依据型号研制需求，参照 CCAR-33 开展整机吞

鸟试验工作。CCAR-33中按照大鸟、中鸟、小鸟及大

型群鸟分别明确了整机吞鸟试验鸟质量、数量等要

求，通过相关条款解析，试验前应通过分析明确风扇

叶片撞击不同位置的损伤程度，作为整机吞鸟试验的

技术支持。在分析中，吞鸟试验参数范围如下：

撞击位置：从风扇叶根至叶尖全范围，识别最关

键的暴露位置；

发动机转速：发动机状态不小于 100% 的起飞功

率或推力状态；

鸟质量：依据条款中明确的鸟质量等级，以 10 g
为间距补充中间鸟质量值；

鸟数量：在分析中仅考虑单鸟撞击后损伤最严重

的风扇叶片，分析中鸟数量均为1；
鸟速度：吞中鸟、小鸟时鸟速度应反映从地面至

高 460 m 的正常飞行高度所使用的空速范围内的最

严酷条件，但不应小于飞机的V1最小速度；吞大鸟时，

若为固定翼飞机，鸟速为370 km/h。
2.2.2　结合风扇叶片结构拟合叶高与其余叶型参数

关系

依据风扇叶片叶型图

及叶型截面参数文件，采

用多项式函数结构拟合叶

高与叶片安装角、叶盆曲

率半径、弦向宽度等参数

的拟合关系，如图4所示。

2.2.3　建立动载荷计算

数学模型

依据数学模型，指定

风扇转速、鸟质量，计算

撞击过程中不同撞击位

置和不同鸟速度对风扇

叶片造成的最大法向力，

如图5所示。

2.2.4　建立损伤预测响应面

在鸟撞部件试验中，梳理弯曲和撕裂损伤的部件

试验，记录弯曲径向尺寸、弯曲弦向尺寸、撕裂尺寸，

并依据数学模型计算各试验状态的叶面最大法向力，

并进行最大最小归一化处理为无量纲值，见表1。

结合表 1中试验结果，采用 2阶多项式方法拟合

“弯曲尺寸-撕裂尺寸”函数关系，获得“弯曲损伤-撕
裂损伤”响应面，相关系

数 R-square=0.9718，6 组鸟

撞部件试验损伤与响应

面 相 对 误 差 均 值 为

10.2%，剩余 1 组撕裂尺

寸 0 对应的响应面值为

0.006。弯曲损伤与撕

裂损伤拟合关系如图 6
所示。

拟合函数为

Y1(X1, X2 ) = -0.5329 + 0.5386X1 + 6.19X2 -
0.1447X 21 - 0.2353X1 X2 - 16.17X 22 （7）

式中：Y1（X1，X2）为撕裂尺寸拟合值，图 6 中标注为

Tear；X1为弯曲径向尺寸，图6中标注为RadialBending；
X2为弯曲弦向尺寸，图6中标注为ChordwiseBending。

根据拟合结果可知：弯曲尺寸与撕裂尺寸相关程

度较高，径向或弦向弯曲尺寸越大，撕裂尺寸越大；径

向弯曲尺寸和弦向弯曲尺寸组合决定撕裂尺寸大小。

表 1　鸟撞部件试验损伤与叶面最大法向力

损伤类型

弯曲+撕裂

弯曲径向尺寸

0.53
0.57
0.40
0.53
0.31
0.83
1.00

弯曲弦向尺寸

0.07
0.23
0.23
0.14
0.08
0.18
0.12

撕裂尺寸

0.07
0.23
0.23
0.23
0.00
0.40
0.33

最大法向力

0.07
0.17
0.24
0.30
0.34
0.41
1.00

最
大

法
向

力 0.80.60.40.20

撞击位置

0.8 0.6 0.4 鸟速度0.6 0.5 0.4 0.3

图5　不同撞击位置和不同鸟速度

对风扇叶片造成的最大法向力

C

1.0
0

-1.0

c vs. ss-c
s-c-residuals回归图

残差图

图 4　叶高与各参数的

拟合关系

图 6　弯曲损伤与撕裂损伤

拟合关系
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结合表 1中试验和计算结果，同样采用 2阶多项

式方法拟合“弯曲尺寸——叶面最大法向力” 函数关

系，获得“弯曲损伤-叶面最大法向力”响应面，相关系

数 R-square=0.9821，7 组鸟撞部件试验损伤与响应面相

对误差均值为 10.5%。

由于试验性质为摸底

试验，鸟质量等试验条

件较为苛刻，分散性

大，样本量有限，为避

免过拟合现象，采用 2
阶多项式拟合。弯曲

损伤与最大法向力拟

合关系如图7所示。

拟合函数为

Y2(X1, X2 ) = 0.5665 - 3.727X1 + 10.33X2 +3.77X 21 -
4.09X1 X2 - 26.4X 22 （8）

式中：Y2（X1，X2）为叶面最大法向力拟合值，图 7 中标

注 为 Force；X1 为 弯 曲 径 向 尺 寸 ，图 7 中 标 注 为

RadialBending；X2 为弯曲弦向尺寸，图 7 中标注为

ChordwiseBending。
根据拟合结果可知：径向或弦向弯曲尺寸与计算

的叶面最大法向力不成单调递增或单调递减关系；径

向弯曲尺寸和弦向弯曲尺寸组合与计算的叶面最大

法向力显著相关，可建立关系。但由于阶数较低，拟

合后计算的撕裂尺寸、最大法向力相对误差偏大，该

拟合方法仅在初步预测时使用。

2.2.5　预测试验方案损伤

（1）按照有限元模拟和吞鸟整机试验提出的 2种

鸟撞因素组合方案，根据第第 1.2节提出的数学模型，

计算 2种方案对应的叶面最大法向力值，无量纲处理

后，分别为0.57和0.65。
（2）根据“弯曲损伤——叶面最大法向力”响应

面，识别叶面最大法向力值为 0.57和 0.65时，分别对

应的径向弯曲尺寸和弦向弯曲尺寸区域，如图 8 所

示。从图中可见，叶面最

大法向力值为 0.57 时，径

向 弯 曲 范 围 为 0.8513~
0.9721，弦向弯曲范围为

0.0105~0.2300；在叶面最

大法向力值为 0.65 时，径

向弯曲范围为 0.8861~1，

弦向弯曲范围为 0.007~0.2297。通过“弯曲损伤-叶

面最大法向力”响应面能较好的识别径向弯曲区域，

而弦向弯曲识别范围较广。

（3）根据“弯曲损伤——撕裂损伤”响应面，以叶

面最大法向力值为 0.57和 0.65时对应的径向弯曲尺

寸和弦向弯曲尺寸区域为输入，进一步识别对应的撕

裂尺寸区域，如图 9 所示。从图中可见，叶面最大法

向力值为 0.57 时，撕裂范围为 0~0.3867；叶面最大法

向力值为 0.65 时，撕裂范围为 0~0.3941。通过“弯曲

损伤-撕裂损伤”响应面

识别的撕裂范围较广，撕

裂尺寸与弦向弯曲尺寸

相关性显著，呈抛物线变

化趋势，撕裂尺寸与径向

弯曲尺寸相关性不明显。

（b） 弦向弯曲尺寸-撕裂尺寸 （c）径向弯曲尺寸-撕裂尺寸

图 9  2 种鸟撞因素组合方案对应的撕裂尺寸区域

综上，基于鸟撞部件试验数据，本次预测的弯曲、

撕裂损伤程度初步满足适航吞鸟条款中风扇叶片的

符合性分析要求。

4　结论

（1）本文提出的载荷计算数学模型能够结合风扇

叶片结构设计参数，确定各种鸟撞条件下对风扇叶片

造成的最大关键动载荷。

（2）基于响应面法建立“弯曲损伤-叶面最大法向

力”、“弯曲损伤-撕裂损伤”响应面，解决了鸟撞部件

试验损伤结果无法与鸟撞因素组合之间建立数学关

系的问题。

（3）提出的基于响应面法的鸟撞叶片损伤快速预

测工作流程，明确了与标准要求、有限元损伤模拟、鸟

撞部件试验、整机吞鸟试验的关系。

（4）结合研制需求完成了 2种鸟撞因素组合方案

的弯曲损伤和撕裂损伤预测，为鸟撞有限元模拟、试

图 8　2 种鸟撞因素组合方案

对应的弯曲尺寸区域

（a） 3维

图 7　弯曲损伤与最大法

向力拟合关系
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验策划等工作提供量化分析的技术支持。
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突加不平衡下GTF发动机转子系统瞬态响应分析

邵增德 1，廖明夫 2，王四季 2，董 超 1，丁小飞 1，2，李全坤 2

（1.中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015； 2.西北工业大学 动力与能源学院，西安 710072）

摘要：针对GTF发动机低压转子系统突加不平衡瞬态响应问题，基于有限元法建立了考虑啮合单元、行星架单元、膜盘联轴器

单元的多体接触、多转子耦合动力学模型，介绍了考虑非线性因素下突加不平衡瞬态响应计算方法，求解了低压转子系统的突加

不平衡瞬态响应，并分析了关键部件刚度对突加不平衡的影响规律。结果表明：当风扇转子发生突加不平衡时，各部件均表现为

振动幅值突增，后迅速趋于稳定，低压涡轮转子发生明显拍振，突加不平衡载荷主要由行星架结构和第 1.5支点刚性支承承担；行

星架刚度主要影响风扇转子突加不平衡响应、第 1.5支点和行星架处的外传力；膜盘联轴器刚度主要影响增压级突加不平衡响应、

转子在突加不平衡之后稳定运转情况。

关键词：齿轮传动涡扇发动机；多体接触；转子动力学；突加不平衡；瞬态响应

中图分类号：V231.96      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.02.013

Transient Response Analysis of  GTF Engine Rotor System Under Sudden Unbalance
SHAO Zeng-de1， LIAO Ming-fu2， WANG Si-ji2， DONG Chao1， DING Xiao-fei1，2， LI Quan-kun2

（1. AECC Shenyang Engine Research Institute， Shenyang 110015， China；
2. School of Power and Energy， Northwestern Poly-technical University， Xi’an 710072， China）

Abstract： In response to the transient response problem of a GTF engine low-pressure rotor system under sudden unbalance, a multi-
body contact and multi-rotor coupling dynamic model considering meshing elements, planet carrier elements, and diaphragm coupling ele⁃
ments was established based on the finite element method. The method considering nonlinear factors to calculate the transient response was 
introduced. The transient response of the low-pressure rotor system under sudden unbalance was solved, and the influences of stiffness of 
key components on sudden unbalance were analyzed. The results show that when the fan rotor experiences sudden unbalance, the vibration 
amplitude of each component increases suddenly and then stabilizes rapidly, and the low-pressure turbine rotor undergoes significant beat 
vibrations. The load due to the sudden unbalance is mainly borne by the planet carrier structure and the 1.5th rigid support; The stiffness of 
the planetary carrier mainly affects the sudden unbalance response of the fan rotor and the outward-transmitting forces at the 1.5th support 
and the planet carrier. The diaphragm coupling stiffness mainly affects the sudden unbalance response of the booster stage and the stable 
operation of the rotor after sudden unbalance.

Key words： GTF engine; multiple body contact; rotor dynamics; sudden unbalance; transient response

0　引言

叶片丢失导致的突加不平衡是航空发动机工作

过程中的严重故障之一[1-2]，而叶片尺寸更大、结构更

加复杂的齿轮传动涡扇发动机（Geared TurboFan 
Engine，GTF），若出现突加不平衡问题，将会对发动机

甚至飞机造成更严重的影响。与传统常规构型的发

动机相比，GTF 发动机引入了星型齿轮箱机构，其内

齿圈工作转速为 3000~5000 r/min，而行星轮和太阳轮

转速高达 9000~ 15000 r/min[3-4]。由于齿轮箱的介入，

GTF发动机允许设计较大尺寸的风扇叶片[5-6]，导致结

构复杂的高速齿轮转子系统在突加不平衡载荷下的

动力学响应特性面临更大的挑战。

国内外学者分别从GTF发动机动力学模型建立、

转子系统突加不平衡响应等方面开展了广泛研究。

魏静等[7]基于 Euler-Bernoulli 梁单元假设，建立了风

扇-齿轮转子动力学模型，考虑了突加不平衡、齿轮啮

收稿日期：2022-08-12  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：邵增德（1995），男，硕士，助理工程师。

引用格式：邵增德,廖明夫,王四季,等 .突加不平衡下 GTF 发动机转子系统瞬态响应分析[J].航空发动机,2024,50（2）:101-107.SHAO Zengde,LIAO 
Mingfu,WANG Siji,et al.Transient response analysis of  gtf engine rotor system under sudden unbalance[J].Aeroengine,2024,50（2）:101-107.



第 50 卷 航 空 发 动 机

合时变特性影响，研究了含有 3行星轮的齿轮风扇转

子叶片丢失前后的振动速度和轴心轨迹变化规律；王

思雨等[8]建立了含齿轮系转子系统动力学模型，研究

了轴承对转子和齿轮箱动力学响应的影响规律；王梓

卉敏等[9]针对含有 4行星轮结构的星型齿轮箱建立了

齿轮转子有限元模型，开展了齿轮转子系统不平衡响

应仿真分析；Sondkar 等[10]建立了扭-摆-轴齿轮啮合

时不变动力学模型，理论求解了行星齿轮传动系统的

模态特性；Ericson 等[11]设计了行星齿轮转子试验器，

开展了齿轮转子运转试验，总结了负载扭矩对转子系

统的动态响应影响规律；马辉等[12]基于梁模型，针对

行星齿轮箱建立了弯-扭-轴-摆全自由度运动模型，

研究了不同耦合关系下齿轮转子的响应特点；洪杰

等[13]基于仿真分析，获得了叶片丢失导致的突加载荷

在转静子之间的传递特征，表明当转子系统发生叶片

丢失现象，该系统从对称结构变成了非对称结构，导

致转子系统响应规律复杂；廖明夫等[14]建立了对称单

转子动力学模型，采用以拉普拉斯变换方法理论求解

了突加不平衡响应规律；李涛等[15]建立了偏置盘单转

子动力学模型，建立了考虑转子角加速度、系统结构

阻尼的转子系统瞬态方程，采用Newmark-β法求解获

得了单转子系统瞬态响应；夏冶宝等[16]针对双盘转子

进行动力学建模，以数值方法求解了瞬态响应，与稳

态运行下转子的突加不平衡响应进行了对比分析，表

明阻尼、突加载荷大小和突加不平衡转速对响应结果

影响较大。

中国GTF发动机研究尚处于起步阶段，对于这种

低压系统就存在多个转子的特殊构型发动机，还不掌

握对风扇转子发生突加不平衡后整个转子系统瞬态

动力学响应规律。本文针对 GTF发动机低压转子系

统建立动力学模型，对整个低压转子系统的突加不平

衡响应特征与规律进行仿真分析。

1　低压转子系统多体接触动力学模型的建立

GTF 发动机低压转子系统结构如图 1 所示。该

结构方案采用了 5路分流的星型齿轮箱机构[17]，如图

2所示。低压转子系统变为包括风扇转子、低压涡轮

转子和行星轮转子的多转子系统。本文采用有限元

方法建立多转子、多体接触动力学模型。

GTF发动机低压转子系统中存在齿轮啮合单元、

行星架支承单元和膜盘联轴器单元，针对该 3种特殊

单元的运动模型建立如下。

1.1　啮合单元

齿轮箱中存在太阳轮-行星轮外啮合、行星轮-内
齿圈内啮合，齿轮啮合模型

的啮合关系如图 3 所示。

采用集中质量法[18]分别推

导外啮合、内啮合矩阵，建

立星型轮系与转子系统耦

合运动关系。

在绝对坐标系下，每个齿轮包括 3个平动和 3个

旋转自由度，根据啮合位移关系得到太阳轮-行星轮

齿轮外啮合矩阵

ì
í
î

ïïKout - mesh = koutV Tspn•Vspn
Cout - mesh = coutV Tspn•Vspn

（1）
式中：Kout - mesh、Cout - mesh 为齿轮外啮合刚度和、阻尼矩

阵；kout、cout 为齿轮副外啮合刚度、阻尼；Vspn 为外啮合

位移向量矩阵。

同理可以得到行星轮-内齿圈内啮合矩阵。

齿轮啮合刚度和阻尼均基于齿轮实际结构参数

计算得到。采用经验公式[19]对啮合阻尼多进行估计，

采用齿轮综合啮合刚度值作为参与啮合运算的

（b） 外啮合 （c） 内啮合

图 3　齿轮啮合模型的啮合关系

（a） 齿轮啮合关系

图 1　GTF 发动机低压转子系统结构

图 2　齿轮箱结构
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刚度[20-21]

kmesh = (0.75εα + 0.25)kT1 （2）
式中：εα为斜齿轮端面重合度；kT1为单齿啮合刚度。

1.2　行星架支承单元

行星轮轴安装于固

定的行星架上，每个行星

齿轮采用 2 个圆柱滚子

轴承，如图 4 所示。将行

星轮轴等效为具有 2 个

相同的支承刚度的单转

子结构，其支承刚度值大

小由行星架刚度决定

kP = ì
í
î

1 × 108 ,   kx ≥  1 × 108

kx           ,   kx  <  1 × 108    （3）
式中：kx为行星架刚度。

1.3　膜盘联轴器单元

GTF 发动机低压涡轮轴上通常采用膜盘联轴器

进行同心度补偿，其结构如图5（a）所示。

Kcoup = é

ë
êêêê

ù

û
úúúú

kc   -kc
-kc   kc

      Ccoup = é

ë
êêêê

ù

û
úúúú

cc   -cc
-cc   cc

 
膜盘联轴器同样是具有质量、转动惯量、刚度和

阻尼的实体结构，可以被认为是特殊的轴段。现针对

其特殊结构将其简化建模，如图 5（b）所示，将其主体

部分按照实际轴段处理，将其与两端主轴段连接部分

等效为弹簧-阻尼连接，建立耦合关系，其刚度和阻尼

矩阵为

Kcoup = é

ë
êêêê

ù

û
úúúú

kc   -kc
-kc   kc

      Ccoup = é

ë
êêêê

ù

û
úúúú

cc   -cc
-cc   cc

 （4）
式中：kc = diag [ kxx,kyy,kzz,kθxθx

,kθyθy
,kθzθz

]
cc = diag [ cxx,cyy,czz,cθxθx

,cθyθy
,cθzθz

]，刚度、阻尼参数由

实际膜盘联轴器的参数决定。

1.4　转子系统运动方程

GTF 低压转子系统包括风扇转子、低压涡轮转

子和行星轮转子 3类共 7个转子，基于梁单元模型和

有限元方法对转子系统进行模型简化和节点划分如

图 6 所示。各转子之间转

速比恒定，低压涡轮转子

与 风 扇 转 子 转 速 比 为

3.081，与行星轮轴转速比

为-1.023（负号代表旋转

方向相反）。

Ms q̈ + (Cb + Cg - ΩsG1 - ΩcG2 - Ωp∑
i = 3

n = 7
Gn )q̇ +

( Kb + K r + Km )q = Q

现将各单元质量矩阵、陀螺效应矩阵、刚度矩阵、

阻尼矩阵、联轴器矩阵、啮合矩阵进行组装，建立 6自

由度、考虑啮合传动的“3转速多转子”的多体接触动

力学运动方程为

Ms q̈ + (Cb + Cg - ΩsG1 - ΩcG2 - Ωp∑
i = 3

n = 7
Gn )q̇ +

                               ( Kb + K r + Km )q = Q
（5）

式中：Ms 为系统质量矩阵；q为广义位移向量；Cb、Cg
为轴承阻尼、啮合阻尼矩阵；Ωs、Ωp、Ωc为涡轮轴转速、

行星轮转速、风扇轴转速；G1、G2、G3 为陀螺矩阵；

Kb、K r、Km 为支承刚度、轴刚度、啮合刚度矩阵；Q为

外力矩阵。

2　突加不平衡瞬态响应计算方法

2.1　不平衡量突变计算模型

在不平衡量发生突变时，求解转子突加不平衡响

应可以理解为求解系统从某个不平衡激励下的响应

瞬变到另一个不平衡激励下的响应。因此，求解转子

突加不平衡响应仍然以不平衡力学模型[22]为基础。

突加不平衡力作用过程一般是在 50 ms 左右完

成。因此，转子突加不平衡加载过程可以等效为不平

衡质量发生阶跃式突变

M fly = ì
í
î

0            t < t0
Munt0     t ≥ t0

（6）
式中：t0为突加不平衡时刻；Munt0 为突加不平衡质量。

为了便于计算，采用复数形式构造整个转子系统

的不平衡向量

Mun = mn (cos ϕn + i sin ϕn ) （7）
式中：mn、ϕn为初始不平衡量、相位。

若在某 t0时刻在相位ϕ t0 位置丢失质量munt0，则突

加不平衡向量为Munt0 = munt0 (cos ϕ t0 + i sin ϕ t0 )，转子系

（a） 结构 （b） 简化建模

图 5 膜盘联轴器结构

图 4　齿轮箱结构

图 6 低压转子系统
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统在突加不平衡瞬间，系统不平衡量将变为

ì
í
î

ïï

ïï

Mun_fly = || Mun + Munt0

ϕun_flyn - fly = angle ( Mun + Munt0 )
（8）

将该不平衡量产生的不平衡力作为外力项，代入

运动方程求解。

2.2　考虑挤压油膜阻尼器非线性特性

阻尼是影响转子系统响应的重要参数[23]，在挤压

油膜阻尼器的作用下，转子响应呈非线性特征。根据

阻尼器实际结构，采用短轴承半油膜理论计算，其油

膜力为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

F r = μRL3

C2
é

ë
êêêê

ù

û
úúúú

πε̇ (1 + 2ε2 )
2 (1 - ε2 )2.5 + 2Ωε2

(1 - ε2 )2

F t = μRL3

C2
é

ë
êêêê

ù

û
úúúú

2ε̇ε
(1 - ε2 )2 + πΩε

2(1 - ε2 )1.5

（9）

式中：μ 为滑油黏度；R 为油膜半径；L 为油膜长度；C

为油膜间隙；ε 为轴颈偏心比；F r 为径向力；F t 为切

向力。

在计算中，将挤压油膜阻尼器的径向和切向力作

为转子系统外部激励项带入运动方程求解。

2.3　转子系统瞬态运动方程建立

基于转子系统运动方程（5），考虑不平衡力项、阻

尼器非线性项、角加速度项，得到转子系统的瞬态运

动方程

Ms q̈ + (Cs - Ω sGs )q̇s + ( K s - Asc K sh )qs = Qs
tr （10）

式中：Asc = [ as,ac,ap,ap,ap,ap,ap ]，为转子加速度矩阵；

K sh = [ K sF,K sT,K sP,K sP,K sP,K sP,K sP ]T，为瞬态刚度矩阵；Qs
tr 为

瞬态外力项。

采用 Newmark-β法对瞬态运动方程（10）进行数

值求解，获得突加不平衡瞬态响应。

3　转子系统突加不平衡响应计算结果

设计在风扇盘上突加 1.57 kN 不平衡载荷，突加

转速为 2000 r/min。通过编程计算得到各部件突加不

平衡瞬态响应。

3.1　突加不平衡前后时域波形分析

低压转子系统各级盘突加不平衡前后振动响应

位移时域波形如图7所示。

各级盘的突加不平衡响应现象比较明显，均表现

为在发生突加不平衡瞬间，振动幅值突增，后迅速趋

于稳定；增压级盘和涡轮盘受风扇转子突加不平衡影

响较小，其振动幅值远远低于风扇盘突加不平衡响

应；此外，增压级盘在突加

不平衡瞬间发生了明显的

拍振现象。

3.2　 突 加 不 平 衡 前 后 轴

心轨迹分析

各级盘轴心轨迹如

图 8所示。在发生突加不

平衡时，各级盘振动幅值

突增后迅速趋于稳定，相

比于风扇盘，增压级盘和

涡轮盘在突加不平衡瞬

间轴心轨迹表现更加不

规则。

3.3　突加不平衡前后各支点外传力分析

计算各支点外传力在突加不平衡前后变化规律，

如图9所示。其中，采用各行星轮1、2支点沿 x轴方向

受力矢量和来衡量行星架受力情况。各支点外传力

冲击峰值和稳定值如图10所示。

在发生突加不平衡瞬间，1.5 支点刚性支承处外

传力远高于距离突加不平衡位置更近的 1 支点弹性

支承处外传力；行星架所承受的突加不平衡外传力高

于其他支点；涡轮轴上各支点外传力冲击现象明显，

但外传力峰值远低于其他轴承处；由于 5个行星轮沿

径向按照一定角度空间分布，随着轴系不停地转动和

涡动，行星轮各支点沿 x轴方向的振动响应呈周期性

（a） 风扇盘

（b） 增压级盘 （c） 涡轮盘

图 7　突加不平衡前后振动响应位移时域波形

（b） 增压级盘 （c） 涡轮盘

图 8　突加不平衡前后轴心轨迹

（a） 风扇盘
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变化，因此，在同一时刻，行星轮各支点沿 x轴方向的

传力也是有差异的。

由结果可知，GTF发动机风扇盘产生的突加不平

衡载荷主要由行星架结构和 1.5 支点刚性支承处承

担；在该支承参数下，涡轮轴受风扇盘突加不平衡影

响较小，耦合关系较弱。

根据GTF发动机结构特点，风扇转子本身设计有

1支点弹支和 1.5支点刚支，齿轮啮合刚度较大，且行

星架为刚性支承，齿轮箱则可视作风扇转子的第 3个

刚性支承，该结构使得突加不平衡载荷主要传递至齿

轮箱和 1.5支点。较高刚度的行星架弱化了各转子之

间的耦合关系，使齿轮箱成为了主要承力部件，这对

齿轮箱稳定工作是极大的考验。

4　关键参数对突加不平衡响应影响分析

4.1　行星架刚度的影响分析

行星架是 GTF 发动机低压转子系统的关键支承

部件，现有的行星架刚度一般取 107 N/m量级，本节分

别计算了行星架刚度为 1 × 108、7 × 107、5 × 107、1 ×
107、7 × 106 N/m 时，转子系统突加不平衡响应变化

规律。

4.1.1　对突加不平衡响应峰值的影响分析

在不同行星架刚度下，转子系统各级盘响应峰值

随行星架刚度变化如图 11
所示。

随着行星架刚度不断

减小，各级盘的突加不平

衡响应峰值都逐渐增大，

其中风扇盘振动冲击峰值

变化最为明显，缺乏了行星架的刚度限制，风扇盘突

加不平衡振动响应更加剧烈。

4.1.2　对突加不平衡支点外传力的影响分析

在不同行星架刚度

下，转子系统的各支点外

传力峰值的变化如图 12
所示。

随着行星架刚度不断

减小，第 1、1.5、2、5、6支点

外传力逐渐增大，其中第 1.5支点刚性支承外传力变

化较明显，而行星架处的外传力不断减小。

由此可见，风扇转子的突加不平衡响应对行星架

的刚度变化比较敏感，而且行星架所传递的突加不平

衡载荷随自身刚度减小而减小；行星架刚度的改变对

涡轮转子的突加不平衡响应变化影响偏小，只有当行

星架弱化为弹支时，涡轮转子的突加不平衡响应才会

发生明显变化。

4.2　膜盘联轴器刚度的影响分析

膜盘联轴器是 GTF 发动机低压涡轮轴上的关键

连接部件，根据发动机或试验件实际情况，该刚度值

变化范围较大，本文取的是GTF发动机模拟实验器的

参数，分别计算了 25% 刚度、500% 刚度、1000% 刚度

和等轴段刚度（按照相同几何尺寸将膜盘联轴器部分

简化为普通轴段）下，转子系统突加不平衡响应变化

规律。

4.2.1　对突加不平衡响应峰值的影响分析

在不同膜盘联轴器刚

度下，转子系统各级盘响

应峰值随膜盘联轴器刚度

变化如图13所示。

随着膜盘联轴器刚度

逐渐变化，风扇盘和涡轮

盘突加不平衡响应峰值未

发生明显变化，当膜盘联轴器刚度逐渐接近等轴段刚

度时，增压级盘的突加不平衡响应明显升高。

在等轴段刚度下，增压级盘和涡轮盘突加不平衡

响应轴心轨迹如图 14所示。与图 8轴心轨迹相比，当

膜盘联轴器刚度增大时，增压级盘轴心轨迹变化平

顺，不规则振动减少。

在不同膜盘联轴器刚度下，增压级突加不平衡冲

图 11　各级盘响应峰值随行

星架刚度变化

图 12　各支点外传力峰值随

行星架刚度变化

图 13　各级盘响应峰值随膜

盘联轴器刚度变化

（a） 风扇转子各支点

（c） 涡轮转子各支点

图 9　突加不平衡前后各支点

外传力变化

（b） 行星轮转子各支点

图 10　各支点外传力峰值

（“#”表示行星架位置）
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击响应时域波形如图 15所示。随着膜盘联轴器刚度

不断增大，增压级盘产生

的拍振现象逐渐被削弱，

振 动 响 应 先 减 小 后

增加。

4.2.2　对突加不平衡各支点外传力的影响分析

在不同膜盘联轴器刚

度下，转子系统的各支点

外传力峰值变化如图16所

示。从图中可见，随着膜

盘联轴器刚度不断增大，

各支点外传力峰值未发生

明显变化。

由此可见，转子系统突加不平衡响应对膜盘联轴

器刚度变化并不敏感，但是膜盘联轴器刚度的逐渐增

大，由突加不平衡产生的拍振和不规则振动减小，有

利于转子稳定运转。

5　结论

（1）建立了低压转子系统突加不平衡瞬态响应模

型与计算方法，能够实现瞬态响应分析，可以为 GTF
发动机突加不平衡响应研究提供模型基础；

（2）GTF 发动机风扇转子发生突加不平衡时，各

部件均表现为振动幅值突增，后趋于稳定，低压涡轮

转子发生拍振，突加不平衡载荷主要由行星架结构和

第1.5支点刚性支承处承担。

（3）行星架刚度变化主要影响风扇转子突加不平

衡响应、第 1.5支点和行星架处的外传力。各级盘的

突加不平衡冲击峰值随行星架刚度的减小呈增大趋

势，其中风扇盘振动冲击峰值变化最为明显。行星架

处的外传力随行星架刚度的减小不断减小，而其余各

支点外传力逐渐增大，其中第 1.5支点刚性支承外传

力明显增大。

（4）膜盘联轴器刚度变化主要影响增压级突加不

平衡响应以及转子运转。随着膜盘联轴器刚度不断

增大，拍振和不规则振动有所减小，转子系统能够更

快趋于稳定运转。
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电动燃油泵驱动电机浸油冷却性能数值模拟

阚银辉 1，叶志锋 1，周 力 2，周探洲 2

（1.南京航空航天大学 能源与动力学院，南京 210016； 2.中国航发贵州红林航空动力控制科技有限公司，贵阳 550009）

摘要：为了研究电动燃油泵驱动电机浸油冷却性能，基于冷却流体及电机各部件 3维模型，充分考虑各部件发热功率以及材

料属性等物理量的影响，采用有限体积法对电机流-热耦合场进行模拟仿真，分析不同边界条件对电机流场和温度场的影响。结

果表明：在最大冷却燃油流量以及电机最高功率下，流道的压力损失和电机的最高温度均能满足电动燃油泵的运行要求；随着冷

却流量增加或燃油粘度的增大，流道的压力损失增大，且在最大冷却流量下，燃油粘度每增大 1 mm2/s，压力损失增大约 2 kPa；电
机功率和入口温度对电机各部件温度的影响较大，各部件温升与燃油进口温度近似呈线性关系，而环境温度对电机温度场影响较

小。研究结果为电动燃油泵电机浸油冷却流道的设计与优化提供了理论依据。

关键词：电动燃油泵；驱动电机；浸油冷却；流场；温度场；数值模拟；多电发动机
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Numerical Simulation of Oil Immersion Cooling Performance of Electric Fuel Pump Driving Motor
KAN Yin-hui1， YE Zhi-feng1， ZHOU Li2， ZHOU Tan-zhou2

（1. College of Energy and Power Engineering， Nanjing University of Aeronautics and Astronautics， Nanjing 210016， China； 
2. AECC Guizhou Honglin Aviation Power Control Technology Co.， Ltd， Guizhou 550009， China）

Abstract：  In order to study the oil immersion cooling performance of an electric fuel pump driving motor, based on the three-
dimensional model of cooling fluid and various motor components, and by fully considering the influence of physical quantities such as heat⁃
ing power and material properties of each component, the finite volume method was used to simulate the fluid-thermal coupling field of the 
electric fuel pump motor, and the influences of different boundary conditions on the motor flow field and temperature field were analyzed. 
The results show that the pressure loss of the flow channel and the maximum temperature of the motor can meet the operational require⁃
ments of the electric fuel pump under the maximum cooling fuel flow rate and the motor's maximum power. With the increase of cooling 
flow rate or fuel viscosity, the pressure loss of the flow channel increases, and at the maximum cooling flow, the pressure loss increases by 
about 2 kPa for every 1 mm2/s increase in fuel viscosity. The motor power and inlet temperature have a great influence on the temperature of 
each motor components, and the temperature rises of motor components are approximately in linear relations with the fuel inlet temperature, 
while the ambient temperature has little influence on the temperature field of the motor. The research results provide a theoretical basis for 
the design and optimization of the oil immersion cooling flow channel of electric fuel pump motors.

Key words： electric fuel pump; driving motor; oil immersion cooling; flow field; temperature field; numerical simulation; more 
electric engine

0　引言

电动燃油泵是多电发动机的关键技术之一[1]，其

发展方向是高功率、小型化、轻量化，因此对驱动电机

的能量密度要求越来越高[2]。与普通电机相比，高能

量密度电机单位体积内的发热量更大、有效散热空间

严重不足。电机温升过高不仅会降低电机运行效率，

影响工作稳定性，甚至会缩短电机使用寿命，甚至造

成电机失效和损坏。因此对电动燃油泵驱动电机冷

却性能的研究具有重要意义[3]。

电机散热方式主要包括风冷、液冷、蒸发冷却和

额外热路增强型散热 4大类[4]。在选取电机散热系统

时需要综合考虑电机的发热功率、工作环境、成本、维

护方便性和可靠性等多种因素。液冷散热方式具有

收稿日期：2022-08-23  
作者简介：阚银辉（1997），男，在读硕士研究生。

引用格式：阚银辉,叶志锋,周力,等 .电动燃油泵驱动电机浸油冷却性能数值模拟[J].航空发动机,2024,50（2）:108-113.KAN Yinhui,YE Zhifeng,ZHOU 
Li,et al.Numerical simulation of oil immersion cooling performance of electric fuel pump driving motor[J].Aeroengine,2024,50（2）:108-113.
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极高的散热效率，非常适用于高能量密度电机的散热

系 统 。 Ponomarev 等[5] 基 于 计 算 流 体 力 学

（Computational Fluid Dynamics，CFD）的方法，采用流

固耦合传热模型对电机内部冷却液流动进行仿真分

析，从而确定最佳的冷却液流量，但没有考虑转子旋

转运动对冷却液流场的影响；Huang 等[6]以汽车电机

为研究对象，在相同冷却液流量、速度和压降的情况

下，对比了直接油冷和间接油冷 2种冷却方式的散热

效果，表明直接油冷由于冷却液可以与定子表面直接

接触，冷却效率更高；Davin等[7]以润滑油为冷却液对

电机进行直接冷却，并研究了不同冷却油流量、转速、

油温对冷却效果的影响，表明冷却油流量对整体冷却

性能影响极大，而转速仅对电机局部温度有影响；

Park等[8]通过试验和数值分析相结合的方法，开发了

一种电机喷油冷却通道并取得了较好的冷却效果。

电动燃油泵驱动电机使用的冷却液为燃油，且在散热

性能、压力损失和工艺性方面均有严格要求。魏仁凤

等[9-10]针对航空电动燃油泵的发热问题，分别设计了

螺旋型冷却壳体和“S”型冷却壳体，并基于流固耦合

数值模拟的方法对冷却燃油流场和电机温度场进行

仿真分析，表明双螺旋冷却壳体可以使电机温度分布

更均匀，而“S”型冷却壳体的冷却效果随隔板数增加

而增强，但与此同时燃油的压力损失也增大；金雯

等[11]采用有限元流体计算软件，着重对航空泵用浸油

电机的前轴瓦和气隙内部流场进行了仿真分析，并通

过后处理软件得到流道的粘性损耗值。

目前针对电动燃油泵驱动电机冷却系统的研究

较少，且大多采用间接冷却的方式。本文基于CFD方

法，选用对强旋转流动计算精度较高的 RNGk - ε 湍

流模型和旋转壁面边界条件对电动燃油泵电机浸油

冷却流场进行仿真分析，为电机的试制和改进提供

参考。

1　电机浸油冷却模型

1.1　电机模型

本文所研究的燃油泵驱动电机模型如图 1所示，

主要结构包括电机壳体、定子铁芯、绕组线圈、转子、

转轴等。燃油由进口流入，经定转子间隙及定子外表

面凹槽流过，最终由出口流出，从而带走电机运行过

程中产生的热量，实现对电机的浸油冷却。

电动燃油泵驱动电机的主要参数见表1。

1.2　 模 型 简 化 及 网 格

划分

为了减少计算量需要

对电机模型做适当简化。

忽略电机外壳复杂的几何

结构，同时不考虑轴承等结构对电机流场及温度场的

影响。由于电机部件较多，局部结构不规则，采用适

应性较强的非结构四面体网格对模型进行全局网格

划分。为了增加模拟计算的精度，采用局部尺寸控制

函数对流体与固体间的壁面及定转子间隙流道进行

局部网格加密。不同几何结构之间共享拓扑使得交

界面网格共节点。为了进行网格无关性验证，按一定

比例增加网格数量，当计算结果波动较小时可认为网

格数量已经满足求解要求。最终网格数量 507.1万，

节点数 85.7万，网格平均质量 0.83。电机简化模型及

网格划分如图2所示。

2　数值模拟仿真

2.1　热源分析

电机在运行时的热负荷全部源于损耗，主要包括

绕组铜耗、铁芯损耗、机械损耗、杂散损耗等，其中前

3种损耗占比最大，其他可以忽略[12]。

铜耗是电机运行时电流通过绕组产生的损耗，对

于永磁电机，铜耗只存在定子绕组上。忽略集肤效

应，并假设定子绕组中电流均匀分布，则定子铜耗为

PCu = mI 2 R （1）
式中：m 为电机相数；I 为电机相电流，A；R 为电机相

电阻，Ω。

铁芯损耗是铁芯在磁路中由交变磁场引起的磁

燃油进口 定子铁芯 壳体

转轴

燃油
出口

绕组转子

图 1　燃油泵驱动电机模型

表 1　电动燃油泵驱动电机的主要参数

功率/kW
0~32

转速/
（r/min）
0~10000

冷却流量/
（L/h）
0~5000

直径/mm
130

轴向长

度/mm
303

定转子

间隙/mm
1.5

（a） 简化模型 （b） 网格模型

图 2　电机简化模型及网格划分
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滞和涡流而产生的功率损耗，其主要包括磁滞损耗、

涡流损耗和附加损耗等，即

PFe = kh fB2
m + ke ( fBm )2 + kexc f 1.5 B1.5

m （2）
式中：kh 为磁滞损耗系数；ke为涡流损耗系数；kexc为附

加损耗系数；Bm为铁芯磁值。

燃油充满于电机后，受电机转子高速旋转的影

响，会产生搅拌生热。假设搅拌损失等于转子表面受

燃油粘滞损耗，并参照文献[13]的处理方法，认为搅拌

产生的热量均匀分布于燃油中，则搅拌生热功率[14]为

P = M ⋅ πn
30 （3）

式中：M为转子表面粘滞转矩，N ⋅ m；n为电机转速，r/min。
为了描述电机各部件单位时间单位体积内热负

荷大小，引入生热率的概念

J = P0
V （4）

式中：P0 为电机各部件的损耗功率，W；V为电机各部

件的体积，m3。

由上述各式计算得到电机各部件的损耗功率及

生热率见表2。

2.2　材料特性和边界条件

电机由多种材料制成，不同材料有着不同的比热

容和热导率。材料的物理特性对冷却流场和温度场

的分布有着重要影响[15]。材料的物理特性参数可查

阅相关标准获得。定子铁芯由硅钢片叠加而成，可看

作各向异性导热材料，其径向导热系数与轴向导热系

数不相同。定子槽的结构较为复杂，由铜线、槽绝缘

层、绝缘漆等多种材料构成。铜绕组绝缘层的导热系

数可由等效导热系数来代替

λeq = ∑
i = 1

n

δi / (∑
i = 1

n

δi /λi ) （5）
式中：λeq为等效绝缘的导热系数，W/（m·K）；δi为各绝

缘材料的等效厚度，m；λi 为各绝缘材料的导热系数，

W/（m·K）。

求解域中电机部件材料物性参数见表 3。不同

温度下的燃油粘度见表4。
基本假设与边界条件：

（1）绕组、铁芯、转子为发热部件，发热形式设置

为体生热率；

（2）存在接触换热的部件间接触面设置为耦合换

热面，并且假设各接触面光滑平整，接触热阻忽略

不计[16]；

（3）假设电机壳体与外界空气的换热形式为自然

对流换热，并且辐射换热折算成对流换热，壳体与环

境换热系数为22 W/（m·K）；

（4）采用压力进口边界，进口压力为 300 kPa，出
口为质量流出口，质量流量由不同工况下的体积流量

换算得到；

（5）考虑转子旋转对流场及温度场的影响，将转

子外表面设置为旋转壁面，同时湍流模型选择对强旋

转流动计算精度较高的RNGk - ε模型[17]。

3　仿真结果分析

3.1　流场分析

电机冷却流场的速度矢量及压力分布分别如图3、
4所示。流道进口速度为4.1 m/s，出口速度为5.6 m/s。

从图 3中可见，电机转子的旋转运动使得冷却燃

油有较高的周向速度，尤其是定转子间隙内的流场受

转子高速旋转的影响，沿径向的速度梯度极大，靠近

转子外表面处的流速达 32.5 m/s，约等于转子外表面

表 3　求解域中电机部件材料物性参数

名称

冷却燃油

铜绕组

定子铁芯

壳体

转子

绝缘层

材料

-10#柴油

铜

硅钢片

铝合金

钢

复合材料

密度/
（kg/m3）

803
8978
7650
2800
8030
1160

比热容/
（J/kg·K）

2090
381

502.48
795

502.48
1350

热导率/
（W/m·K）

0.149
387.6

42（径向）    1.5（轴向）

142
16.27

0.15

表 2　电机各部件的损耗功率及生热率

结构

铜绕组

定子铁芯

转子

燃油

体积/mm3

3.2116 × 105

5.4730 × 105

3.6400 × 105

6.5742 × 105

损耗功率/W
1450
450
295
813

生热率/（W/m3）
45.1491 × 105

8.2222 × 105

8.1044 × 105

12.3656 × 105

Velocity/（m/s）3.25e+012.92e+012.60e+012.27e+011.95e+011.62e+011.30e+019.74e+006.49e+003.25e+000.00e+00
图 3　电机冷却流场的

速度矢量

Pressure/Pa2.998e+052.922e+052.846e+052.770e+052.694e+052.618e+052.542e+052.466e+052.390e+052.314e+052.238e+05
图 4 电机冷却流场的

压力分布

表 4　不同温度下的燃油粘度

温度/℃
粘度/（mm2/s）

5
5.8

20
4.1

35
3.1

50
2.4

65
1.9

80
1.6
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线速度。为避免流道出口压力过低造成齿轮泵发生

空化、气蚀等问题，需要研究冷却流场的压力分布及

进出口压力损失。从图 4中可见，沿着冷却燃油流动

方向，流场压力逐步降低，出口平均压力为 255 kPa，
压力损失为 45.1 kPa。压力损失较大的位置为间隙

流道以及进、出口突扩处。

流道 X-Y 截面的速度分布如图 5 所示。从图中

可见，定转子间隙内流道存在较大的径向速度梯度，

远离转子外表面流场速度逐渐减小，定子齿槽内速度

最低。流道截面轴向速度如图 6所示。从图中可见，

受流体粘性作用的影响，流道中心区域轴向流速最

高，壁面附近轴向流速较低。定转子间隙流道与定子

外表面凹槽流道的平均轴向流速分别为3.51、2.74 m/s。
内外流道的质量流量分别为 0.995、0.12 kg/m3，各占总

流量的89.2%和10.8%。

冷却流量由齿轮燃油泵的流量决定，且理论供油

量与电机转速成线性关系[18]。流道压力损失与冷却

流量的关系如图 7所示。从图中可见，压力损失随冷

却流量的增大而显著增大，且增大过程中的斜率明显

增大。这是由于当冷却流量增加时，流道内流体的流

速也随之加快，而由流体力学基本知识可知，管道的

沿程损失与流速的平方成正比。因此压力损失随流

量增加过程中斜率明显增大。燃油流量为 5000 L/h
时，流道压力损失与燃油粘度的关系如图 8所示。从

图中可见，燃油的粘度越大，相应的流道压力损失也

就越大，且粘度每增大 1mm2 /s，压力损失增大约 2 
kPa。当燃油粘度达到 8mm2 /s 时，流道压力损失最

大，达到57 kPa。
3.2　温度场分析

电机及其主要部件的温度场分布如图 9 所示。

从图 9（a）中可见，电机壳体温度沿轴向分布不均，中

部温度明显高于两端，最大温差约 20 ℃。主要原因

是定子发热较高，一部分热量通过与壳体的内接触面

传递到壳体，而壳体外表面与空气的自然对流换热较

弱，导致壳体中部温度显著升高。

从图 9（b）中可见，定子铁芯齿槽部分温度最高，

而轴向两端面、定转子间隙以及外部表面冷却凹槽处

由于燃油的冷却作用导致温度较低。从图 9（c）中可

见，由于燃油受到绕组的阻碍作用，较多的燃油从定

转子间隙及上方凹槽流道流过，造成绕组左下端温度

最高，最高温度达66.7 ℃。

从图 9（d）、（e）和（f）中可见，电机温度最高的部

件为绕组线圈，且线圈温度明显高于定子铁芯温度，

这一方面是因为绕组损耗功率最大，另一方面因为线

圈固定不动且被导热性差的绝缘层包裹，其散热效果

较差[19]。转子与油液存在强制对流换热，外表面温度

较低，内表面温度略高，存在径向温度梯度。燃油温

温度/℃47.0044.8242.6340.4538.2736.0933.9031.7229.5427.36
（a） 电机壳体

温度/℃66.7064.1261.5358.9556.3653.7851.1948.6146.0243.4340.85
（c） 绕组线圈

温度/℃43.5641.8940.2238.5536.8835.2033.5331.8630.1928.5226.85
（e） 冷却燃油

温度/℃54.2451.8349.4347.0244.6242.2139.8037.4034.9932.5930.18
（b） 定子铁芯

温度/℃37.1136.1935.2834.3633.4532.5331.6230.7029.7928.8727.96
（d） 转子

温度/℃62.4558.5454.6350.7246.8242.9139.0035.0931.1927.28
（f） X-Y截面

图 9　电机及其主要部件温度场分布
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图 7　流道压力损失与冷却

流量的关系
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图 8 流道压力损失与燃油

粘度的关系

Velocity/（m/s）32.4629.2125.9722.7219.4816.2312.989.746.493.250

图 5　流道X-Y截面的

速度分布

Axial velocity/（m/s）3.973.573.172.782.381.981.591.190.790.400

图 6 流道截面轴向速度
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度在冷却凹槽表面出现最大值，此处燃油流速低，对

流换热强度较弱。

燃油进口温度为 26.85 ℃，出口温度为 28.13 ℃，

则由燃油带走的耗散功率为

Φ = (Tout - Tin )Cp ⋅ m
· - P （6）

式中：Tin、Tout 分别为燃油进、出口温度，℃；Cp 为燃油

比热，J/（kg·K）；m
·  为燃油质量流量，kg/s；P为搅拌损

耗功率，W。

由式（6）计算得到燃油带走的耗散功率为 2094.9 
W，占总耗散功率的 95.4%。可见电机产生的热量主

要由冷却燃油带走。

为了研究了冷却流道在电机不同转速工况下的

冷却效果，计算出不同转速下的电机耗散功率，并假

设冷却燃油流量与转速成线性关系，得到电机各部件

平均温度与转速的关系如图 10 所示。从图中可见，

随着电机转速的增加，损耗功率不断提高[20]，且损耗

功率提高幅度不断增大，导致电机各部件温度上升曲

线的斜率也逐渐增大。但

由于转速增加的同时，冷

却燃油流量也随之增大，

电机壳体、转子、定子铁芯

的温度上升幅度较小。同

时由于绕组线圈发热功率

大，且被绝缘层包裹，温度

上升明显，进而导致电机的

最高温度有着较大的上升。

将介质温度范围和环境温度范围分别按一定比

例分成 6 个温度点，并设置对应的边界条件，得到电

机温度与燃油进口温度及环境温度的关系分别如图

11、12所示。从图 11中可见，电机各部件的温度随燃

油进口温度的升高而升高，且近似呈线性关系；由于

壳体与外界对流换热系数较小，且与冷却燃油接触面

积最大，壳体平均温度与燃油进口温度几乎相同。从

图 12中可见，随着环境温度的升高，除壳体温度明显

升高外，其他电机部件温度升高幅度较小。这是由于

当环境温度较低时，壳体温度高于环境温度，且温差

较大，对流换热量也较大。当环境温度升高时，壳体

温度也升高。但受燃油冷却作用，壳体温升是小于环

境温升的。因此，环境温度升高时，壳体与环境温差

减小，换热量也减小。当环境温度继续升高，甚至高

于壳体温度时，热量由环境传向壳体。总之，随着环

境温度的升高，由壳体传向环境的热量是减小的，壳

体温度升高较为明显。而其他电机部件与外界空气

换热量较小，绝大部分热量由冷却燃油带走，因此环

境温度对电机整体温度场并没有较大影响。

4　结论

（1）电机浸油冷却流道的压力损失随冷却燃油流

量的增加而增大，在此过程中斜率明显增大；在最大

冷却流量下，燃油粘度每增大 1 mm2/s，压力损失增大

约2 kPa。
（2）电机各部件温度从高到低依次是绕组线圈、

定子铁芯、壳体、转子。由于绕组线圈发热功率高且

被绝缘层包裹，其温度远高于其他部件。

（3）电机各部件的温度随燃油进口温度升高而显

著升高，且近似呈线性关系；在一定范围内，环境温度

的变化对电机温度场的影响较小；当电机转速增大

时，耗散功率与冷却燃油流量也同时增大，电机各部

件温度也显著升高。
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基于LMD与AO-PNN的中介轴承故障诊断方法

徐 石 1，栾孝驰 1，李彦徵 1，沙云东 1，郭小鹏 2

（1.沈阳航空航天大学 航空发动机学院，沈阳 110136； 2.中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：针对航空发动机中介轴承受噪声干扰大、传递路径复杂导致采用传统方法难以进行故障诊断的问题，提出了一种基于

局部均值分解（LMD）与相关系数-能量比-峭度准则、结合天鹰座优化算法（AO）优化概率神经网络（PNN）的中介轴承故障诊断方

法。使用LMD对传感器采集的振动信号进行分解；利用相关系数-能量比-峭度准则判决筛选分解得到的PF分量，重构筛选后的

信号；计算重构信号的多尺度排列熵（MPE），以构建特征向量；通过AO优化的PNN的平滑因子，将优化后的神经网络用于中介轴

承的故障诊断。基于中介轴承故障试验数据对诊断结果进行了分析，结果表明：提出的方法可以有效诊断高背景噪声、复杂路径

干扰下的航空发动机中介轴承的典型故障，与粒子群优化的概率神经网络方法（PSO-PNN）和传统的PNN方法相比，其诊断准确

率分别提高了3.875%和8.125%，具有较好的全局收敛性和计算鲁棒性。

关键词：局部均值分解；故障诊断；相关系数-能量比-峭度准则；多尺度排列熵；天鹰座优化算法；中介轴承；航空发动机
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Inter-shaft Bearing Fault Diagnosis Method Based on LMD and AO-PNN
XU Shi1， LUAN Xiao-chi1， LI Yan-zheng1， SHA Yun-dong1， GUO Xiao-peng2

（1. School of Aero-engine， Shenyang Aerospace University， Shenyang 110136， China；
2. AECC Shenyang Engine Research Institute， Shenyang 110015， China）

Abstract： Aiming at the difficulty of the fault diagnosis of inter-shaft bearings of aeroengine due to large noise interference and 
complex transmission paths by traditional methods, a fault diagnosis method of inter-shaft bearings based on Local Mean Decomposition 
(LMD) and correlation-coefficient, energy-ratio, kurtosis criterion, combined with the Aquila Optimizer (AO) optimized Probabilistic 
Neural Network (PNN) was proposed. The vibration signals acquired by the sensors are decomposed by using LMD; The PF components 
obtained from the decomposition are screened and determined using the correlation-coefficient, energy-ratio, kurtosis criterion, and the 
screened signals are reconstructed; The Multiscale Permutation Entropy (MPE) of the reconstructed signals is calculated to construct 
feature vectors; By optimizing the smoothing factor of PNN through AO, the optimized neural network is used for the fault diagnosis of inter-
shaft bearings. The analysis results based on the inter-shaft bearing fault test data show that the proposed method can effectively diagnose 
the typical faults of inter-shaft bearings of aeroengines with high background noise and complex path interference, compared with the 
Particle Swarm Optimized Probabilistic Neural Network (PSO-PNN)method and the traditional PNN method, the diagnostic accuracy is 
improved by 3.875% and 8.125%, respectively, with better global convergence and computational robustness.

Key words： local mean decomposition; fault diagnosis;correlation-coefficient, energy-ratio, kurtosis criterion;multi-scale permuta⁃
tion entropy;aquila optimizer;inter-shaft bearing;aeroengine

0　引言

由于中介轴承转速高、负荷大、工况恶劣，因此航

空发动机轴承故障多发于中介轴承。中介轴承一旦

发生故障，极易使发动机产生巨大的振动和噪声，严

重时可导致整个机组损坏。因此，对发动机中介轴承

进行状态监测有很大的工程价值[1-3]。目前，滚动轴承

传统诊断方法的主要缺点是依赖专业技术人员的经

验，而人为诊断可能造成误诊。因此，有必要使用更

稳健的方法来实现故障检测的自动化。人工神经网

收稿日期：2022-04-25  基金项目：辽宁省教育厅基础研究（JYT2020010）、2022大学生创新创业训练计划（D202203041857377395）、2021年辽
宁省大学生创新创业训练计划（S202110143021）项目资助
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路的发展为轴承故障诊断提供了参考。由于轴承发

生故障时通常以振动的形式反映轴承动态特征的变

化，而发动机中介轴承在运转过程中受到一定程度的

噪声干扰，且轴承传递路径也影响到轴承故障诊断的

准确性。因此，减少噪声对轴承振动信号的污染，且

在复杂路径提取轴承微弱故障信息，成为发动机中介

轴承故障诊断的关键[4]。

局部均值分解（Local Mean Decomposition，LMD）
方 法 有 效 解 决 了 经 验 模 态 分 解（Empirical Mode 
Decomposition，EMD）方法中的过包络、欠包络和模态

混叠问题。与 LMD 相比，EMD 是对局部极值进行操

作，而两端点有可能既不是极大值点也不是极小值

点，未对端点进行处理。LMD 的端点效应具有一定

的抑制性，同时解决了包络不足和包络过度的问题。

目前，LMD 在故障诊断领域得到了广泛应用。孟良

等[5]提出了基于 LMD 形态滤波的最小二乘支持向量

机方法，可以有效、快速地对轴承信号进行故障分类；

边杰等[6]提出通过 LMD 切片谱分析得到了发动机故

障的频谱特征以及时频分布。

随着人工智能的发展，人工神经网络（Artificial 
Neural Network，ANN）[7]、故障树（Fault Tree Analysis，
FTA）[8]等智能诊断技术可以有效地诊断出轴承的故

障类型。概率神经网络（Probabilistic Neural Network，
PNN）[9]是模式识别中的常用算法，可以实现任何复杂

的非线性映射，具有很强的自学能力和自适应能力。

但也存在网络的诊断效果受参数的选取影响较大的

问题，需要将 PNN 与其他算法结合起来，以提高识

别率。

粒 子 群 算 法（Particle Swarm Optimization，
PSO）[10]、鲸 鱼 算 法（Whale Optimization Algorithm，

WOA）[11]、烟花算法（Fireworks Algorithm，FA）[12]这些

优化算法很好地解决了参数选取的盲目性，但在寻优

过程中容易陷入局部最优解。天鹰座优化算法

（Aquila Optimizer，AO）[13]是一种新颖的优化方法，其

灵感来自于鹰隼捕捉猎物的过程。目前已被成功应

用于材料、数学等领域。天鹰座优化算法在初始化种

群时，相比其他优化算法有着收敛速度快、寻优精度

高、不容易陷入局部最优解的优点。

本文针对中介轴承强背景噪声干扰与传递路径

复杂的问题，提出 LMD 与 AO-PNN 的中介轴承故障

诊断方法，为中介轴承故障诊断提供了一定参考。

1　理论方法

1.1　LMD
对于一个任意的信号 x ( t )，LMD 的分解步骤

如下[14]。

（1）获得局部平均函数m11 ( t ) 和局部包络线函数

a11 ( t )。找出信号 x ( t ) 的所有局部极端点 pi，并计算相

邻极端点的均值mi和包络函数值ai。

mi = ( pi + 1 + pi )/2 （1）
ai = |pi + 1 - pi|/2 （2）

（2）将相邻的局部平均点和局部包络点用线连接

起来，然后采用移动平均法对线进行平滑处理，得到

局部平均函数m11 ( t ) 和局部包络函数a11 ( t )。
将m11 ( t ) 从原始信号的序列里面分割出来，得到

零均值信号 h11 ( t )。提取纯频率调制函数 s1n ( t ) 和局

部包络函数a1n ( t )。
h11 ( t ) = x ( t ) - m11 ( t ) （3）
s11 ( t ) = h11 ( t ) /a11 ( t ) （4）

（3）在理想情况下，s11 ( t ) 是纯频率调制函数，即

a12 ( t ) = 1。否则，s11 ( t ) 被视为原始信号，重复迭代过

程，直到 s1n ( t ) 是一个纯频率调制函数，其局部包络函

数a1(n + 1) ( t ) = 1。迭代过程的终止条件为

lim
n → ∞ a1n ( t ) = 1 （5）

为了减少计算量和迭代次数，a1(n + 1) ( t ) ≈ 1 即可

以被视为终止条件。

（4）计算第 1 个乘积函数（Product Function，PF）
分量的包络信号

a1 ( t ) = a11 ( t )a12 ( t )⋯a1n ( t ) = ∏
q = 1

n

a1q ( t ) （6）
（5）原始信号的第1个PF分量PF1 ( t ) 为

PF1 ( t ) = s1n ( t )a1 ( t ) （7）
（6）从原始信号 x ( t ) 中提取 PF1 ( t )，得到时间序

列信号 u1 ( t )，并将 u1 ( t ) 视为原始信号，重复上述过程

k次，并有

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

u1 ( t ) = x ( t ) - PF1 ( t )
u2 ( t ) = u1 ( t ) - PF2 ( t )

⋮
uk ( t ) = uk - 1 ( t ) - PFk ( t )

（8）

根据上述步骤，原始信号 x ( t ) 被分解为 k个PF分

量和1个残差uk ( t )，原始信号 x ( t ) 为
x ( t ) = ∑

i = 1

k [ uk ( t ) + PFi ( t ) ] （9）
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1.2　相关系数-能量比-峭度准则

综合峭度值K、相关系数 r、能量比 e后定义Kre

Kre = a1 K + a2 r + a3 e （10）
式中：a1、a2、a3分别为PF分量峭度值、相关系数、能量

比的权重。

本文取三者在相同权重条件下进行分析与计算，

将三者进行归一化处理，计算 LMD分解后各 PF分量

的Kre值，然后排序。由大量试验数据验证结果可知，

取 Kre最大的前 4 个 PF 分量进行信号重构，可以有效

剔除无关分量的干扰，最大程度保留故障信息。

1.3　PNN 神经网络

PNN神经网络[15]是在1990年提出来的，是一种分

类的概率密度估计和分类方法，具有良好的泛化能力

和较小的计算量。该算法的优点是不仅可以利用线

性学习算法来实现非线性学习算法的作用，而且具有

较高的精度，因此 PNN 被广泛用于分类问题和模式

识别问题。

网络的结构由输入层、模式层、求和层和输出层

组成，所有网络的层相互连接。

（1）神经网络的第 1 层为输入层，输入层单元不

执行任何计算，只是将输入分配到模式层的神经元。

其中，神经元数量与输入矢量的维数一致。

（2）神经网络的第 2 层为模式层，通过高斯函数

与输入层相连，计算输入层神经元和模式层神经元的

匹配程度并将其输入到高斯函数中得到输出关系为

Φij ( x ) = 1
(2π) 1/2 σd exp é

ë

ê

ê
êê
ê

ê - ( )x - xij

T( )x - xij

σ2
ù

û

ú

ú
úú
ú

ú   （11）

式中：d为样本数据维数；σ为平滑因子；xij 为第 i个故

障的第 j个训练数据。

（3）神经网络的第 3 层是求和层，将模式层的各

神经元连接起来，并对每个类别的匹配度求和后再求

均值，从而得到第 i种类型的输出 vi，

vi = ∑
j = 1

L

Φij /m （12）
（4）神经网络的第 4 层是输出层，得到求和层中

最好的输出，其输出形式为

y = arg max ( vi ) （13）
1.4　天鹰座优化算法

对于第 1 次出现的情况，可以用以下方法生成 d

维的搜索空间产生

X D
i = i1 vD1 + i2 vD2 + ⋯ + iw vD

w （14）
式中：vD

i 为在第 i 次迭代时属于 d 维搜索空间的二元

函数。V D
i 通过 vD

i 产生，

V D
i = c1 vD

i - 1 + c2 vD
i - 2 + ⋯ + cq vD

q - 1 + ( vD
i - q

2q )（15）
式中：cq为多项式系数，其中 i > q。

把 PNN诊断的最佳正确率作为天鹰座优化算法

的目标，天鹰座优化算法初始化后开始寻找最能充分

发挥概率网络性能的平滑因子。与其他元启发式技

术类似，AO 有 2 个阶段，即探索和利用，以更新当前

的个体。探索阶段从 t ≤ ( 2
3 )T开始，有 2种方法，第 1

种方法为

X1 (t + 1) = Xbest (t) ·( 1 - t
T )+ (XM ( t ) - Xbest ( t ) *rand)（16）

式中：T为总的迭代次数；Xbest ( t ) 为到目前为止在当前

迭代 t中获得的最佳个体；因子 ( 1 - t
T )被用于管理探

索阶段的搜索；XM ( t ) 为各维度之间的个体平均值

XM ( t ) = 1
N ∑

i = 1

N

X ( t ),∀j = 1,2,…, Dim （17）
在第 2 种探索方法中，AO 依赖于使用 Levy 飞行

分布来更新当前的个体

X2 (t + 1) = Xbest (t) × Levy(D) + XR (t) + (y - x)*rand（18）
式中：XR 为随机选择的个体；y 和 x 被用来模拟螺旋

形状

y = r · cos (θ ),x = r · sin (θ ) （19）
r = r1 + U ·D1,θ = -ω ·D1 + θ1,θ1 = 3 × π

2 （20）
Levy（D）指Levy飞行分布，其定义为

Levy (D ) = s · u ·σ

|v|1
β

, σ =
æ

è

ç

ç

ç

ç
ççç
ç

ç

ç

ç

ç Γ (1 + β ) · sin e ( )πβ
2

Γ ( )1 + β
2  · β ·2( )β - 1

2

ö

ø

÷

÷

÷

÷
÷÷÷
÷

÷

÷

÷

÷
  （21）

式中：s=0.01 和 β=1.5 为常数；u 和 υ 为从[0，1]中生成

的随机数。

有 2 种方法被用来模拟个体在搜索过程中的开

发能力。第 1种方法取决于使用最佳解决方案Xbest和

个体位置的平均值XM
X3 ( t + 1) = (Xbest ( t ) - XM ( t ) ) ·α -  rand +

((UB - LB ) ×  rand +LB ) ·δ （22）
式中：rand∈[0，1]为随机数；α和 δ为开发调整参数；UB
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和LB分别为搜索空间上界和下界。

第2种开发方法取决于Xbest、Levy和质量函数QF
X4 ( t + 1) = QF · Xbest ( t ) - (G1 · X ( t ) · rand ) -

G2 · Levy (D ) +  rand · G1 （23）
其中，使用QF的主要目的是平衡搜索策略，定义为

QF ( t ) = t
2 × rand - 1

(1 - T ) 2
（24）

G1为应用于跟踪最佳解决方案的不同运动，其定

义为

G1 = 2 × rand - 1 （25）
G2从2减少到0

G2 = 2 × (1 - t
T ) （26）

式中：rand为随机值。

2　诊断方法建立

为了实现对中介轴承故障的精确诊断，其流程

为：（1）使用 LMD 对传感器采集的振动信号进行分

解；（2）使用相关系数-能量比-峭度准则判决对分解

得到的PF分量进行筛选，将筛选后的信号进行重构；

（3）计 算 重 构 信 号 的 多 尺 度 排 列 熵（Multiscale 
Permutation Entropy，MPE），以构建特征向量；（4）AO-
PNN被用于轴承故障诊断。基于 LMD与AO-PNN的

中介轴承故障诊断模型如图1所示。

中介轴承故障诊断的具体步骤如下。

步骤 1：轴承振动信号的收集。通过使用传感器

采集中介轴承不同故障状态的振动信号。

步骤 2：信号分解和重构。用LMD将轴承振动信

号分解为若干 PF分量，用相关系数-能量比-峭度准

则判决筛选PF分量，重构轴承振动信号，这样可以保

留有用的故障特征信息，并去除一些干扰频率成分。

步骤 3：基于多尺度排列熵的故障特征提取。计

算重构信号的多尺度排列熵，构建特征向量。

步骤 4：基于 AO-PNN 的模式识别。提取的特征

向量被分为训练样本集和测试样本集。其中，训练样

本集用于训练AO-PNN模型，而测试样本集则输入优

化完成的AO-PNN模型，用于识别不同健康状况的轴

承，并自动输出识别结果。

3　复杂路径下中介轴承故障诊断试验

中介轴承作为航空发动机的重要组成部分，由于

其工作在高速、重载、高温等复杂环境条件下，很容易

发生故障，进而引发严重的事故。因此，航空发动机

中介轴承早期故障诊断与监测就显得十分必要。由

于航空发动机中介轴承运转处于强背景噪声环境，信

噪比低，因而很难从振动信号中获取与故障相关的信

息，而且中介轴承故障振动信号传递路径十分复杂，

振动信号能量衰减大，以上 2点均给中介轴承故障诊

断与故障监测造成了较大的困难。因此，本文提出的

方法用于航空发动机中介轴承的裂纹故障诊断，进一

步验证方法的可行性。在试验室条件下搭建了涡扇

发动机 5支点中介轴承故障模拟试验台，该试验台主

要由高速轴、低速轴、机匣、加载系统、滑油系统、水冷

系统等组成。滚动轴承故障模拟试验台如图 2所示。

中介轴承处于发动机高压转子与低压转子之间，轴承

为短圆柱滚子轴承，具体轴承参数见表 1，中介轴承

典型故障采用线切割技术进行预制，裂纹故障直径尺

寸为宽 1 mm×深 1 mm，故障试验轴承照片如图 3
所示。

采样频率设置为 25600 Hz，采样时间为 10 s。每

个分类抽取 413 组样本，每组长度为 6400 点。选取

373组数据作为训练样本集，其余数据作为测试样本

集。样本选择的具体信息见表2。
4 种类型轴承振动信号的时域波形如图 4 所示。

由于时域波形的相似性，通过观察图 4识别轴承的裂

Hp=-ΣR
r - 1Pr ln Pr

LMD分解后的信号

图 1　基于 LMD 与 AO-PNN 的中介轴承故障诊断模型
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纹故障类型并不容易。因此，需要一种智能诊断算法

来实现自动识别轴承的裂纹故障类型。

导入轴承振动信号，通过 LMD 将经过分解后的

PF 分量分别进行相关系数、能量比、峭度计算，并通

过归一化防止单一分量影响过大，信号的各 PF 分量

的能量比、相关系数、峭度如图 5所示并见表 3。为了

保证最大限度地保留信号的有效信息，选取 Kre值最

大的前4个PF分量进行信号重构。

多尺度排列熵参数设置为：取嵌入维数 m=3[16]，

时延 λ = 1，最大尺度因子为 6，对采集得到的信号进

行特征提取。对 PNN神经网络进行测试集验证。滚

动轴承的故障特征（测试集部分样本）见表 4。不同

类型振动信号的多尺度排列熵如图 6 所示。从图中

可见，通过多尺度排列熵能够清晰地区分轴承不同的

模式。将多尺度排列熵作为特征向量输入到 AO-
PNN中，以训练和诊断该网络。

准确率指正确分类的数量与总样本的比例。本

文用 AO 调整 PNN 的参数并进行裂纹故障分类。为

表 2　样本选择的具体信息

状态

正常状态

内圈裂纹故障

外圈裂纹故障

滚动体裂纹故障

共计

413
413
413
413

训练集

373
373
373
373

测试集

40
40
40
40

分类情况

1
2
3
4

表 4　滚动轴承的故障特征（测试集部分样本）

故障模式

正常状态

内圈裂纹

滚动体

裂纹

外圈裂纹

类型

1
2
3
4

多尺度排列熵

0.6835
0.9111
0.8461
0.8809

0.8327
0.9806
0.9013
0.8771

0.8832
0.9877
0.9695
0.9534

0.9613
0.9958
0.9875
0.9645

0.9517
0.9920
0.9907
0.9815

0.9288
0.9760
0.9821
0.9737

表 3　各 PF 分量的能量比、相关系数、峭度

序号

1
2
3
4
5
6
7
8

能量比

0.999
0.104
0.039
0.015
0.003
0.001
0.001
0.001

相关系数

0.925
0.260
0.153
0.091
0.016
0.006
0.006
0.001

峭度

0.001
0.437
0.822
0.767
0.787
0.632
0.725
0.999

Kre
0.635
0.265
0.334
0.288
0.266
0.211
0.241
0.330

表 1　中介轴承类型及其参数

序号

5
类型

滚棒

滚动体

34

外圈直径/
mm
140

内圈直径/
mm
110

接触角/
（°）

0

滚动体直径/
mm
8

（a） 正常中介轴承

（c） 滚动体划伤裂纹故障

（b） 外圈划伤裂纹故障

（d） 内圈划伤裂纹故障

图 3　故障试验轴承照片

图 4　4 种类型轴承振动信号
的时域波形 图 5　各 PF 分量的Kre值

（a） 试验台实物

（b）试验台结构

图 2　滚动轴承故障模拟试验台
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了验证方法的有效性，所

提出的方法（AO-PNN）分

别与通过粒子群改进的方

法（PSO-PNN）和没有改进

的 方 法（PNN）进 行 了 比

较。不同方法的裂纹故障

诊断结果对比见表 5。从

表中可见，所提出方法的准确率为 100%，比 PSO-
PNN 高 3.875%，比 PNN 高 8.125%。主要原因是通过

天鹰座优化算法得到最优平滑因子可以充分发挥神

经网络的性能优势，并在轴承裂纹故障诊断方面取得

了较高的准确性。

优化算法迭代优化如图7所示。从图中可见，AO
对PNN参数的优化具有良好的收敛性，不超过 200代

就可以得到最优解，相比于粒子群算法，天鹰座优化

算法在迭代速度上有着更大的优势。

AO-PNN模型和 PSO-PNN模型平滑系数的优化

值分别为 σ=0.0001 和 σ=0.0024。与粒子群算法相

比，天鹰座优化算法可以很好地解决粒子群算法容易

陷入局部最优解的问题，

具有较好的全局收敛性

和计算鲁棒性。最后的

诊断结果对比如图 8 所

示。从图中可见，AO-
PNN 相比于其他 2 种方

法有更好的诊断精度。

4　结论

（1）相比于 PSO-PNN方法和 PNN方法，AO-PNN
方法明显提高了分类精度，AO-PNN方法故障诊断的

准确率分别提高了3.75%和8.125%。

（2）与 PSO-PNN方法相比，AO-PNN方法寻优的

迭代速度加快，解决了粒子群算法容易陷入局部最优

解的问题，具有较好的全局收敛性和计算鲁棒性。

（3）通过中介轴承典型故障数据分析可知，基于

LMD与 AO-PNN 的中介轴承故障诊断方法可以有效

地诊断强背景噪声干扰、复杂路径下航空发动机中介

轴承的典型故障。
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基于飞发一体化的滑油系统热性能仿真

冷子昊 1，2，程荣辉 1，苏 壮 1，2，张司薇 3，李国权 1，2

（1.中国航发沈阳发动机研究所， 2.中国航空发动机集团航空发动机动力传输重点实验室：沈阳 110015；
3.北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 100191）

摘要：航空发动机滑油系统与飞机、发动机的关联参数有限。为准确表达变工况滑油系统的热性能，通过研究发动机轴承腔

热性能与转子转速及主流路温度参数的拟合关系，将主机温度、燃滑油参数作为输入，对发动机滑油系统在飞行剖面上典型飞行

状态点的热性能参数进行了迭代计算；针对管壳式燃滑油散热器结构及运行特性，计算了散热器换热性能。建立轴承腔和散热器

的数学模型；基于系统流动仿真平台，利用内部的二次开发环境编写出C#语言代码，开发出了适用于发动机的轴承生热模型和散

热器模型，实现发动机滑油系统与发动机燃油系统及飞机热管理系统的联合计算；在航空发动机、飞机变工况输入条件下，进行滑

油系统、发动机整机及飞发一体化的变工况热性能迭代计算，并与试验数据进行对比。结果表明：该计算方法误差小于 5%，可较

准确地反映变工况条件下的热管理相关参数，为飞发一体化热管理联合仿真分析提供可靠的数据来源。

关键词：滑油系统；轴承腔；散热器；热性能；热管理；航空发动机

中图分类号：V233.4+1      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.02.016

Thermal Performance Simulation of Lubricating Oil System Based on Aircraft-engine Integration
LENG Zi-hao1，2， CHENG Rong-hui1， SU Zhuang1，2， ZHANG Si-wei3， LI Guo-quan1，2

（1. AECC Shenyang Engine Research Institute，
2.AECC Key Laboratory of Power Transmission Technology on Aero-engine： Shenyang 110015， China；

3. School of Aeronautical Science and Engineering， Beijing University of Aeronautics and Astronautics， Beijing 100191， China）
Abstract： The correlation parameters between the aeroengine lubricating oil system and Aircraft & engine are limited. In order to 

accurately express the thermal performance of the lubricating oil system under variable operating conditions, the thermal performance 
parameters of the engine lubricating oil system at typical flight state points on the flight profile were calculated iteratively by studying the 
fitting relationship between the thermal performance of the engine bearing chamber and the rotor speed and the engine gas path 
temperatures, and taking the main engine temperature and fuel oil parameters as inputs; According to the structure and operation 
characteristics of shell and tube fuel oil radiator, the heat transfer performance of the radiator was calculated. The mathematical models of 
the bearing chamber and the radiator were established. Based on the system flow simulation platform, the C # language code was compiled 
using the internal secondary development environment, and the bearing thermal model and radiator model applicable to the engine were 
developed to achieve the joint calculation capability of the engine oil system, engine fuel system, and aircraft heat management system. 
Under the input conditions of the aeroengine and aircraft under variable working conditions, iterative calculations of the thermal 
performances under variable working conditions at levels of the lubricating oil system, the whole engine, and the aircraft-engine integration 
were conducted, and compared with the test data. The results indicate that the calculation error is less than 5%. The calculation method can 
reflect the relevant thermal management parameters under variable working conditions accurately, and provide a reliable data source for the 
joint simulation analysis of integrated aircraft-engine thermal management.

Key words： aeroengine; lubricating oil system; bearing chamber; radiator; thermal performance; thermal management

0　引言

随着现代军事技术的飞速发展，下一代飞机对电

力系统的需求增加了近 1个数量级，热系统的负荷显

著增大[1]，发动机进口燃油温度提高，从而对飞机和发

动机的热管理提出了更高的要求[2]，然而，传统飞机的
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引用格式：冷子昊,程荣辉,苏壮,等 .基于飞发一体化的滑油系统热性能仿真[J].航空发动机,2024,50（2）:121-126.LENG Zihao,CHENG Ronghui,SU 
Zhuang,et al.Thermal performance simulation  of lubricating oil system based on aircraft-engine integration[J].Aeroengine,2024,50（2）:121-126.
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环控、液压、滑油和燃油系统等机载机电系统的独立

发展已经无法满足未来飞机的设计需求[3]。综合热管

理系统分为飞机和发动机 2部分[4]，能够准确、有效地

表达各子系统间及内部部件的能量交换特征和热特

征，建立由机头至机尾的各子系统间的热联系，而发

动机与飞机热管理系统的热联系主要体现在滑油系

统。中国过去只注重大元件的研发[5]，而对于发动机

滑油系统的研究不够重视，导致了因关键技术的缺乏

而影响发动机技术整体发展和研究计划的实施。

滑油系统是航空发动机的重要组成部分[6]。滑油

系统热分析是发动机滑油系统设计的重要组成部分，

也是系统设计的基础[7]。国内外学者对发动机热管理

系统及滑油系统设计、优化和故障分析等开展了广泛

研究。Fischer[8]对远距离飞行器的热管理系统进行了

建模与仿真计算；Doman[9]介绍了巡航高度与热管理

系统之间的优化关系；Pangborn等[10]介绍了用于进行

系统分析和控制评估的热管理系统半物理仿真实验

台；许鹏[8]阐述了AC313的主减速器润滑系统构成，及

主要零件的设计方法与参数选择；刘波等[12]构建了滑

油系统稳态模型，得出滑油系统总流量和轴承腔和齿

轮箱腔流量分配由空气压力决定，而空气压力由低压

压气机出口总压决定[13]；马壮[14]构建了滑油系统稳态

压力模型；吕亚国[15]对滑油系统进行了全面的热分析

计算；杨春信等[16]进行了滑油系统散热性能的分析；

刘振侠[17]以流体流动与换热的网络算法为基础，开展

了滑油系统分析研究；郁丽等[18]提出了轴承腔腔压计

算方法。

然而，航空发动机滑油系统是 1个包含大量流动

阻力与换热元件的变流量、变载荷、变温度的非线性

流路的复杂系统，传统的研究方法是逐条流路进行分

析，其计算结果精度低、难以用来指导系统设计；使用

ANSYS 等大型仿真计算软件可以进行热分析，但不

适用于多系统的迭代计算，不利于整机热管理性能的

模拟。为了有效建立发动机滑油系统热管理子系统

的模型，目前通常采用的计算分析方法是流体网络算

法。在流动模型方面，系统流动仿真平台把质量方

程、动量方程、能量方程联立同时求解，能对流体系统

进行稳态和瞬态分析以及热传导分析。本文在研究

发动机滑油系统的运行原理基础上，对系统中各相关

生热、换热部件进行详细数学分析，并在仿真平台搭

建发动机滑油系统计算模型，为飞发一体化热管理设

计提供技术基础。

1　发动机滑油系统原理

发动机滑油系统主要功能是向发动机轴承、齿

轮、密封装置等处提供用

于润滑及冷却的滑油。常

见滑油系统供油子系统如

图1所示，具体流路为滑油

箱→滑油泵组→滑油滤→
燃滑油散热器→前、中、后

腔喷嘴（后腔管路上设有

后腔滑油控制阀，动态调

节后腔流量），其中滑油泵

组上设有压差活门，其目

的为保证供油压力与后腔

轴承腔腔压的供油压差保

持稳定。

从图中可见，主要的热量转化部件为生热元件

（包括前、中、后轴承腔和附件齿轮箱等部件）和散热

器，要建立整个滑油系统进行适应热管理系统计算的

热模型，就需要找到能对这些部件热特征进行精准建

模，并能高效融入飞机热管理模型进行计算的方法。

所研究的发动机滑油系统原理如图 2 所示。在

发动机工作时，发动机主轴通过传动轴带动供油装置

的滑油泵组工作，供油泵

将滑油从滑油箱抽出，经

滑油滤过滤掉系统磨损颗

粒、燃滑油散热器冷却后

分多路给前轴承腔、中轴

承腔和后轴承腔等部件供

油，对其中的摩擦部件进

行润滑和冷却，并带走发

动机腔内磨粒，然后通过

回油泵组将滑油抽回到滑

油箱内完成1个循环。

2　关键部件数学模型

2.1　燃滑油散热器散热性能计算模型

主燃滑油散热器和辅助燃滑油散热器均为壳管

式结构，燃油均在管内流动，滑油均在管外壳内流动。

本文将采用文献[19]中的方法描述壳侧流体换热和流

滑油回油路
滑油腔通风路
内部管路 2 1

7

109865

3
4

1—电子控制器；2—后腔滑油控

制阀；3—飞附机匣（或转接齿轮

箱）；4—起动机；5—滑油泵组（调

压差活门）；6—滑油滤；7—附件

机匣（含滑油箱）；8—燃油泵；9—
主燃滑油散热器；10—辅助燃滑

油散热器

图 1　滑油系统供油系统

图 2　发动机滑油系统原理

122



第 2 期 冷子昊等：基于飞发一体化的滑油系统热性能仿真

动，综合考虑散热器壳侧

的泄漏流动以及旁路流动

的影响，更贴近实际地预

测壳侧的换热和流动性

能，具体的建模流程如图 3
所示。

2.2　 轴 承 生 热 量 计 算

模型

本文研究对象是双转

子发动机，支承系统原理

如图 4 所示，高、低压转子

由5个轴承支承，低压转子

设计了3个支点，支承方式

为 1-1-1，高压转子设计了

1个支点，支承方式为 1-0-1。其中，1号滚子轴承位

于低压转子与发动机主机架之间，在前轴承腔内。2
号球轴承承受来自于风扇和助推器径向载荷，并位于

旋转的低压组件中心，3号球轴承位于静态组件中高

压转子的中心，并传递轴向载荷，2号和 3号轴承在中

轴承腔内。4号滚子轴承位于高压轴的后部，将其与

低压转子分开，在高压转

子和低压转子的中间，5号

滚子轴承支承涡轮后框架

的低压涡轮转子，4 号和 5
号轴承在后轴承腔内。

轴承腔热特征的计算模型需要与整机运行参数

建立联系，并能保证较好的独立运行功能、通用性以

及准确性。滑油系统发热量与轴承生热量和轴承腔

壁面换热直接相关，而壁面换热又与各轴承腔相近的

发动机主流温度密切相关，为此，研究系统热特性与

轴承发热和各处主流温度间的相互关系，建立拟合关

系式。其中，轴承生热量的计算是设计滑油系统的

关键。

轴承发热量计算方法的整体法比较适用于滑油

热管理子系统的建模，而局部法涉及的结构参数和计

算模型过于细化和复杂，不利于整机热管理性能的模

拟。Petroff’s 定律等轴承摩擦发热量计算方法相对

简单，但无法有效体现不同工况下载荷力的变化对轴

承摩擦发热量的影响。本文采用更加准确的文献[20]
中的方法计算滚子轴承的摩擦发热量，采用文献[21]
中的方法计算球轴承的摩擦发热量。

2.2.1　滚子轴承

滚动轴承在负荷下各运动表面的摩擦功率损失

包括：（1）滚动体沿内、外滚道运转时产生的滑动摩擦

损失；（2）滚动体在保持架兜孔内自转时产生的滑动

摩擦损失；（3）滚子两端面与轴承套圈档边侧面的摩

擦损失；（4）保持架对内圈引导面之间的滑动摩擦

损失。

滚动轴承在液体润滑条件下产生的搅拌功率损

失包括：（1）滚动体和滚道接触区进口处由于滚动体

旋转二形成的液体泵入和剪切力产生的损失；（2）滚

动体和保持架兜孔接触区进口处液体泵入和剪切力

产生的损失；（3）保持架内、外圆柱表面与内、外圈引

导面之间流体粘性剪切力产生的损失；（4）滚动体和

滑油交界面处流体阻力产生的损失。

滚子轴承摩擦热Qc为

Qc = CZρl2u3 β，C = C1 + C2 （1）
式中：Qc为轴承总功率损失，W；Q1为各运动表面摩擦

功率损失，W。

Q1 = C1 Zρl2u3 β （2）
式中：Q2为润滑流体搅拌功率损失，W。

Q2 = C2 Zρl2u3 β （3）
式中：C = C1 + C2 为轴承中总阻力系数，C1 为摩擦系

数，C2 为流体动力阻力系数；Z 为滚动体数量；ρ为滑

油密度（以滑油出口温度为定性温度），kg/m3；l为滚动

体长度，m；u为轴承保持架圆周转速，m/s；β为径向游

隙对功率损失的影响系数。

2.2.2　球轴承

球轴承总摩擦热为

Qc = M f ω - M f ⋅ 2πN 60 = 0.1047NM f （4）
M f = M l + Mv + Ms + Me （5）

式中：Qc 为轴承总摩擦热，W；M f 为总摩擦力矩，N·m；

ω 为角速度，rad/s；M l 为载荷引起的力矩，N·m；Mv 为

粘性摩擦力矩，N·m；Ms 为轴承自转摩擦力矩，N·m；

Me为滚子端面摩擦力矩，N·m；N为转速，r/min。
2.3　轴承腔外空气换热量计算模型

轴承腔外热空气处于流动中，当其温度高于轴承

腔外壁面温度时，热空气与外壁面间即存在对流传

热，对于中腔和后腔，由于热空气温度远高于轴承腔

外壁面，所以热空气通过对流换热传入轴承腔的热量

会占滑油从轴承腔带走的总热量的大部分，因此，该

判断
|| η - η'

η ≤0.1

图3　壳管式典型散热器换热

及流阻性能仿真建模流程

No.1 No.2 No.3 No.4 No.5
低压
转子

高压
转子

图 4　航空发动机支承

系统原理
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换热量需准确计算。

暂取流动的热空气在轴承腔外壁面产生的平均

对流换热表面传热系数为17.03 W/m2·K。

各轴承腔的热空气主流温度分别取

前腔：                        TaF = Tb21 （6）
中腔：                        TaC = T3 （7）
后腔：                        TaA = T5 （8）

式中：Tb21、T3、T5分别为2、3、5号轴承的平均温度，℃。

前、中和后腔的外壁面换热面积由腔外壁几何结

构确定，外壁面温度取为其滑油出口温度，此时热空

气向轴承腔的换热量为

ΦaF = αAaF(TaF - TsvF ) （9）
ΦaC = αAaC(TaC - TsvC ) （10）
ΦaA = αAaA(TaA - TsvA ) （11）

3　基于流动仿真平台的发动机滑油系统建模

3.1　建模流程

基于流动仿真平台的滑油系统热模型搭建主要

考虑与温度有关的计算，所以选取的及二次开发的元

件需保证系统运行过程中压力项不会对热耦合结果

产生干扰，该仿真平台的搭建流程如图5所示。

3.2　发动机滑油系统模型搭建

3.2.1　关键部件建模原理

3.2.1.1　生热部件建模原理

生热元件是发动机滑油系统热模型的核心元件，

是整个系统发热量的主要来源，也是仿真计算的关

键。包括 5 个轴承、发动机内的附件机匣、各种零部

件、中央传动齿轮及轴承腔与空气的热交换等，由于

流动仿真平台元件库中不能满足系统热性能计算需

要，因此需对生热元件进行自定义元件的二次开发。

本文在掌握流动仿真平台元件编码的基础上，使

用其二次研发功能，根据 ECM（external component 
model）模块下的 2支路框架，编写发热元件的计算代

码，针对发动机在飞行包线内不同工况特征，在现有

计算滚子轴承和球轴承生热量的方法上进行分区域

修正，并生成 .dll系统文件与平台进行对接，通过仿真

平台内部具备的接口模块参数，该参数可以由用户自

定义，定义参数的名称和单位，将元件的内部仿真数

据输出出来。然后对所有发热部件进行整合，包装成

1 个生热元件，该元件输出的是总的滑油出口温度，

但是内部结果界面可以显示各轴承节点处热性能参

数的计算结果，生热元件的模型和输出界面如图 6
所示。

3.2.1.2　壳管式散热器建模原理

同样，流动仿真平台中的元件不能根据壳管式散

热器的结构尺寸进行相应换热和阻力计算，壳管式燃滑

油散热器的元件也需要进行二次开发，利用前述的散热

器热性能计算的理论模型，

根据散热器换热特性对计

算模型进行修正，基于ECM
（external component model）
模块下的 4 支路模型进行

二次开发，构建出主散热

器和辅助散热器元件，壳

管式换热器模型和输出界

面如图7所示。

3.2.2　发动机滑油系统模型搭建

针对滑油系统热分析模型提出以下假设：（1）忽

略管道换热的影响；（2）不考虑重力的作用；（3）忽略

各部件与周围环境之间的换热；（4）默认为 1 维流体

换热，流动截面上的温度和运动参数均匀一致。

搭建的发动机滑油系统仿真模型如图 8所示，发

主散

燃油进口温度

P

F

图 7　壳管式换热器的模型

和输出界面

图 5　基于流动仿真平台发动机滑油系统建模流程

生热元件

T2 T25 T3 T5 滑油流量
低压转子

高压转子

图 6　生热元件的模型和输出界面
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动机滑油通过流量源输

入 1 个初始温度、流量给

生热元件，滑油将部件的

发热及其它热量带走，然

后进入到主散热器中进

行第 1 次散热，再进入到

辅助散热器中进行第 2
次散热，用信号元件读取

回油温度，将该温度当作

供油温度赋予流量源，输送给生热元件中，从而控制

温度的循环迭代。

模型图上的黄色的信号元件是输入参数，同时可

以作为与飞机和发动机热管理系统的连接口，热管理系

统的参数可以方便的连接到这些输入元件上，从而达到

飞发一体化仿真的目的。

4　仿真结果分析

选取飞行包线内 27个典型工况状态点作为验证

对象（包含慢车、设计点和巡航等），发动机高、低转子

相对物理转速 N2与 N1，发动机主流路温度参数风扇

进口总温 T2、高压压气机进口总温 T25、高压压气机出

口总温T3、低压涡轮出口总温T5，滑油流量 qv0、主燃滑

油散热器燃油进口温度 t'fM 及流量 qvfM 作为输入参数，

进行滑油系统热性能迭代仿真计算，与试验结果进行

对比分析，结果如图9～13所示。

从图 9中可见，滑油总回油温度仿真计算结果平

均误差为2.9%。

从图 10 中可见，滑油后腔回油温度仿真计算结

果平均误差为3.2%。

从图 11 中可见，主散热器滑油出口温度仿真计

算结果平均误差为0.4%。

从图 12 中可见，主散热器燃油出口温度仿真计

算结果平均误差为4.0%。

从图 13 中可见，辅助散热器燃油出口温度仿真

计算结果平均误差为1.5%。

综上所述，滑油系统热性能仿真计算模型在典型

工况点的计算数据都具备较高精度，少部分状态点

（地面慢车）流量、温度变化较大，产生一定的偏差，仿

真平均误差都在5%以内，因此，所建立的滑油系统模

型可有效表达系统实际运行情况。

5　结论

（1）基于流动仿真平台二次开发的适应飞发一体

化热管理技术的滑油系统热性能仿真计算模型具有

自主性强、精度高、适用性强、灵活度高和可扩展性强

等特点。采用 C#语言编写部件功能模块，突破了平

台自带模块的约束和被动，实现了滑油系统热性能计

算模型的自主开发和设计，在现有方法上提出了分区

域轴承生热量修正方法和基于换热特性的散热器模

型修正方法，保证了部件功能描述的准确性和可修正

性，并具有很强的专业性。

（2）仿真模型计算误差在允许范围内，验证了仿

真模型的准确性。基于流动仿真平台可实现对发动

机滑油系统热性能的精确模拟，并进一步指导优化设

计，同时，可对其他状态点热性能进行预测计算，大幅

节省时间和经济成本。

（3）仿真模型可以基于流动仿真平台，提供输入、

输出接口作为更复杂的飞机、发动机热管理系统的一

部分开展系统联合仿真计算。所需发动机提供的转

速及主流温度参数简单易得，同时能够准确地表达不

同工况点发动机滑油系统上关键节点的燃、滑油热分

析所需参数，为飞发一体化热管理联合仿真分析提供

了可靠的数据来源。

滑油循环

P
F

滑油滤

主散

生热元件

P

燃油进口温度 燃油进口温度

FF

P

图 8　发动机滑油系统

仿真模型

总回油温度Toh 仿真结果

温
度

/℃

典型工况状态点
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26

图 9　滑油总回油温度仿真计算结果

总回油温度Tohz
仿真结果

温
度

/℃

典型工况状态点
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26

图 10　滑油后腔回油温度仿真计算结果

主散滑油出口温度 仿真结果

温
度

/℃

典型工况状态点
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26

图 11　主散热器滑油出口温度仿真计算结果

主散燃油出口温度 仿真结果

温
度

/℃

典型工况状态点
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26

图 12　主散热器燃油出口温度仿真计算结果

辅散燃油出口温度 仿真结果

温
度

/℃

典型工况状态点
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26

图 13　辅助散热器燃油出口温度仿真计算结果
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一种喷口控制的多目标约束设计方法

韩永健 1，王 曦 2

（1.中国航发贵州红林航空动力控制科技有限公司，贵阳550009； 2.北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京100083）

摘要：为克服试凑法在控制回路参数优化中的局限性，针对涡扇发动机在加力状态易出现喷口摆动的不协调现象，考虑喷口

双环控制结构工作特点，采用按需正向设计策略，按照控制系统时域、频域性能指标设计要求，制定兼顾频域、时域性能要求的内、

外环协调控制的设计目标准则，提出一种喷口控制的多目标约束的差分进化内外环控制参数自整定优化设计方法，在双转子涡扇

发动机非线性模型上进行闭环控制系统仿真验证。结果表明：在飞行高度从 0 增加到 10 km、飞行马赫数从 0加速到 0.9的起飞和

爬升状态进入加力过程以及平飞中保持飞行马赫数不变的关断加力过程中，发动机未出现喷口摆动等现象，涡轮落压比最大相对

误差不大于1.5%，喷口闭环控制系统具有期望的伺服跟踪和抗飞行条件变化干扰能力。

关键词：喷口双环控制结构；多目标约束；差分进化；自整定算法；发动机非线性模型；航空发动机
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A Constrained Multi-objective Design Method for Nozzle Control
HAN Yong-jian1， WANG Xi2

（1. AECC Guizhou Honglin Aero-Engine Control Technology CO. Ltd.，Guiyang 550009，China； 2. School of Energy and Power 
Engineering，Beihang University，Beijing 100083，China）

Abstract： To overcome the limitations of the trial-and-error method in optimization of control loop parameters, and to address the 
issue of nozzle oscillation in turbofan engines during the afterburning state, taking into account the working characteristics of the nozzle 
dual loop control structure, an on-demand forward design strategy was adopted to meet the design requirements of the system's time-
domain and frequency-domain performance indicators. A design objective criteria for coordinated control of the inner and outer loops, 
which takes into account both time-domain and frequency-domain performance requirements, was developed. A constrained multi-
objective differential evolution inner and outer loop control parameter self-tuning optimization design method for nozzle control was 
proposed, and the closed-loop control system simulation verification on a nonlinear model of a dual rotor turbofan engine was conducted. 
The results show that in the process of afterburning initiation during the takeoff and climb conditions with flight altitude increasing from 0 
km to 10 km, flight Mach number accelerating from 0 to 0.9, and in the process of afterburning shutting down during level flight with 
constant flight Mach number, the engine did not exhibit nozzle oscillation or other phenomena. The maximum relative error of the turbine 
pressure ratio was not greater than 1.5%. The nozzle closed-loop control system has the expected servo tracking and flight condition 
disturbance-resistant ability.

Key words： Nozzle double loop control structure; constrained multi-objective; differential evolution; self-tuning algorithm; engine 
nonlinear model; aeroengine

0　引言

加力涡扇发动机是现代高性能飞机不可缺少的

动力装置，进入加力状态需要尾喷管喉道面积与加力

燃烧室燃气温度快速协调配合。因此，喷口控制系统

设计成为先进发动机研制中的1个重要环节。

国内外学者对喷口控制开展了广泛的研究。

Link等[1-2]回顾了从 20世纪 40年代液压机械燃油控制

系统发展到全权限数字电子控制系统的发展历程；

Barrett等[3]分析了先进加力式涡扇发动机采用调节主

燃油流量控制风扇转速+调节尾喷管喉道面积控制发

动机压比（Engine Pressure Ratio，EPR）方案中，双回路
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耦合干扰对控制系统的品质影响问题；张绍基等[4-5]分

析了涡扇发动机采用涡轮总落压比为常数或为进口

总温函数的闭环控制方案；唐狄毅等[6]提出了采用主

燃油流量控制涡轮前温度、喷口喉道面积控制低压转

子转速的组合控制方案；吴虎等[7-9]对加力涡扇发动机

过失速／旋转失速特性进行了分析，并模拟了收小尾

喷管喉道面积将诱导风扇、压气机进入过失速-喘振

过程的案例；时瑞军等[10]论证了当打开加力时，必须

同步调整喷管出口面积，以保证加力燃烧室的状态变

化不影响核心机的性能；李伟等[11]对涡扇发动机加力

性能影响的数值仿真表明喷管面积调节精度对于风

扇喘振裕度和风扇转速影响较大；刘杰等[12]针对加力

供油和喷口控制系统间相互耦合问题，提出了将加力

燃油的变化作为喷口闭环控制的扰动量对喷口开环

控制的前馈补偿方法，以实现喷口与加力燃油量的同

步变化；蒋毅[13]通过在大范围飞行包线内仿真，探讨

了系统噪声、非线性不确定性对喷口控制动态性能的

品质影响；戚学锋等[14]研究了涡扇发动机加力过程非

线 性 多 约 束 改 进 可 行 序 列 二 次 规 划（Feasible 
Sequential Quadratic Programing，FSQP）算法，仿真分

析了加力过程中保持发动机核心机状态不变条件下

实现最大推力控制的方案。由于喷口控制系统常采

用双闭环结构，内外环控制器必须协同工作，如果设

计不当，极易引发发动机整机系统不稳定及喘振、超

温、超转故障。然而，长期以来喷管双闭环结构采用

传统的试凑法设计，难于保证多目标、多约束的控制

参数达到最优。1995年 Store等[15]提出了基于群体差

异的具有全局收敛性和鲁棒性能力的启发式随机搜

索自适应全局优化差分进化算法（Differential Evolu⁃
tion Algorithm，DEA），吸取了自然界优胜劣汰的进化

法则，这一规律通过对进化群体按照某种规则对比优

化，能够获得多目标、多约束控制参数的优化效果。

针对喷口控制设计中试凑法在参数优化中的局

限性，本文以典型双闭环喷口控制回路为设计目标，

提出一种喷口控制的差分进化多目标约束优化设计

方法，并进行伺服性能、抗干扰性能、未建模不确定性

鲁棒性能的仿真分析和验证。

1　喷口控制系统结构

根据航空发动机工作原理，当发动机进入加力状

态时，通过调节喷口喉道面积可以使涡轮落压比按给

定的控制计划变化，以保证核心机的工作状态不变，

从而使尾喷管流量与核心机流量协同工作。为了实

现这一控制目标，喷口控制结构可采用双环控制结构

（如图 1所示）。图中，πTr为涡轮落压比指令；πT为涡

轮落压比输出；Lar为喷口作动筒位置指令；La为喷口

作动筒位置输出；I为电液伺服阀电流；A8为喷口喉道

面积；eout为外环偏差；ein为内环偏差；Gout ( s) 为发动机

喷口面积到涡轮落压比的传递函数；G in ( s) 为电液伺

服作动机构输入电流到喷口作动筒位置的传递函数；

Ga 为喷口作动筒位置到喷口面积的增益；C in ( s) 为内

环控制器；Cout ( s) 为外环控制器。

从图中可见，外环根据发动机进口总温的变化获

得涡轮落压比目标指令，并与发动机涡轮落压比反馈

信号形成偏差，通过外环控制器补偿调节，产生内环

回路的喷口作动指令信号。该喷口作动指令与喷口

作动位置传感器的信号形成偏差，通过内环控制器进

行补偿，产生调节电液伺服阀的电流输入信号，对喷

口作动筒位置进行调节。

双环控制属于典型的串级双回路结构，由于需要

分别设计内环和外环 2个控制器，在设计上相对单环

控制较为复杂。采用传统的试凑法对内环和外环 2
个控制器进行整定，效果十分不理想，加之环境的干

扰因素和未建模动态不确定性问题，在实际发动机整

机试验时性能很难保证，进一步影响高空飞行时的鲁

棒性能。由于双环控制的特点，内环和外环必须协调

配合工作，仅从时域性能方面进行某一单目标控制器

的设计，难以达到设计的动静态性能要求，应从时域

和频域 2方面给定多目标约束条件，开展控制器参数

的多目标优化设计是解决这一问题的根本所在。

2　双环控制优化算法

优化控制方法包括传统优化和启发式优化 2类。

传统优化方法需要根据目标函数的梯度信息实现单

可行解寻优搜索路径，并不适用于双环控制的求解；

启发式优化以仿生算法为主线，通过启发式搜索可以

实现多可行解的并行随机优化，而且优化过程不依赖

目标函数的连续可微条件，即可获得全局的寻有

图 1　喷口双环控制系统结构
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能力。

差分进化是一种基于群体差异的启发式随机搜

索算法，通过群体内个体之间的相互合作与竞争所产

生的新群体，是智能决策优化搜索的方向。差分进化

的思想在于从 1个随机产生的初始种群开始，通过对

种群中任意 2个个体的向量差与第 2个个体求和的差

分算法来产生新个体，并与当代种群中对应的个体比

较，按照新旧 2 个个体的适应度优劣，决策是否用这

个新个体取代旧个体来进化下一代，这种优胜劣汰的

法则引导搜索路径向最优解逼近。

喷口控制系统这种典型双环回路的优异控制性

能取决于内环控制器与外环控制器的协调配合，内外

环回路应具有抑制系统干扰和伺服跟踪品质的鲁棒

动静态性能，属于带约束条件的多目标时域、频域优

化的设计问题。

针对涡扇发动机多变量控制系统的设计问题，定

义稳态误差、带宽、上升时间和超调量、以及控制和状

态响应的均方值这几个关键性能参数作为评估动静

态性能优劣的标准依据。此外，为了获得内外环回路

的协同控制，内环的响应速度要快于外环。考虑到内

外环都必须具备同样的伺服跟踪性能、抗干扰性能、

抗未建模动态不确定性能，应在优化目标中考虑稳态

误差、带宽、上升时间和超调量，以及控制能量这几个

关键性能参数。显然，单目标优化难以达到这一要

求。因此，针对双环控制的参数优化问题，同时兼顾

时域和频域性能指标的要求，设计多目标优化函数为

J = λ1∫| t ⋅ e(t) | ⋅ d t + λ2∫u2 (t) ⋅ d t + λ3
1

PM
+ λ4 ωc（1）

式中：t为调节时间；u为控制量；wc为开环截止频率；

PM为相位裕度。

多目标优化函数的第 1项对应动态上升时间、超

调量和稳态误差，主要针对伺服跟踪性能、抗干扰性

能的要求；第 2项对应控制能量的要求；第 3项主要针

对抗未建模动态不确定性的鲁棒稳定性要求；第 4项

为开环截止频率，对应闭环带宽，主要针对动态的快

速响应要求，λ1、λ2、λ3、λ4 为对应的各项指标加权

系数。

同时，考虑到串级控制的设计特点，内环控制的

响应速度要高于外环控制的响应速度，并兼顾内环、

外环的动态频响品质，即

ì
í
î

ωb,in > ωb,in, lim and ωb,in, lim > 2ωb,out
ωb,out, lim down < ωb,out < ωb,out, lim up

（2）
式中：ωb,in 为内回路闭环带宽；ωb,in, lim 为内回路闭环带

宽下限；ωb,out 为外回路闭环带宽；ωb,out, lim down、ωb,out, lim up
分别为外回路带宽下限和上限。

综合上述双环设计的多种因素，提出外环控制的

设计目标准则为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï

ï
ïï
ï

ï

min
Cout ( s) Jout = λ1out∫

t1

t2
|| t ⋅ eout ( t ) ⋅ dt + λ2out∫

t1

t2
u2out ( t ) ⋅ dt + λ3out

1
PM out

+ λ4out ωc,out

subject to ìí
î

ïï

ïïïï

σout% < σout, max%
PM out > PM out,m arg in
ωb,out > ωb,out, lim down

  （3）

式中：t1为仿真始点时刻；t2为仿真终点时刻；eout ( t ) 为
外环 t 时刻的偏差；uout ( t ) 为外环 t 时刻的控制器输

出；σout 为外环回路的超调量； σout, max 为外环回路的超

调量限制值； PM out 为外环回路的相位裕度；PM out, m arg in
为外环回路的相位裕度指标需求；ωc, out为外环开环截

止频率；λ1out、λ2out、λ3out、λ4out 为对应的各项指标加

权系数；ωb, out、ωb, out, lim down 分别为外环回路的带宽和带

宽指标需求。

内环控制的设计目标准则为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï

ï
ïï
ï

ï

min
C in ( s) J in = λ1in∫

t1

t2
|| t ⋅ ein ( t ) ⋅ dt + λ2in∫

t1

t2
u2in ( t ) ⋅ dt + λ3in

1
PM in

+ λ4in ωc,in

subject to ìí
î

ïï

ïïïï

σ in% < σ in, max%
PM in > PM in,m arg in

ωb,in > ωb,in, lim

 
  （4）

式中：e in ( t ) 为内环 t时刻的偏差；u in ( t ) 为内环 t时刻的

控制器输出；σ in 为内环回路的超调量； σ in, max 为内环

回路的超调量限制值；PM in 为内环回路的相位裕度；

ωc, in 为内环开环截止频率；λ1in、λ2in、λ3in、λ4in 为对

应的各项指标加权系数；ωb, in、ωb, in, lim 分别为内环回路

的带宽和带宽指标需求。

基于上述内环（外环）控制的设计目标准则，提出

内环（外环）多目标约束下的差分进化自整定控制器

算法。

  Step1（初始化）

给定优化参数的维数 D、优化参数的边界条件，

种群数量Np、变异算子Ψ、交叉算子Φ，最大进化次数

G，设 PBest ( t ) 为每次进化后的最优参数，并随机赋初

值，随机选取种群

Ω ( t ) = (P1 ( t ),P2 ( t ),⋯,PNP ( t ) ) （5）
式中：Pi ( t ) 为第 t 代进化的第 i 个成员，Pi ( t ) ∈ RD,i =
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1,⋯,Np ; t = 1,⋯,G。

令 t = 1，在Ω ( t ) 中按内、外环控制的设计目标准

则（式（3）或式（4）），求出 1 次搜索的最优参数

PBest ( t )，进入Step 2。
  Step2（差分进化搜索）

设 j为循环变量，j = 1,⋯,Np，对 Ω ( t ) 中的每个成

员进行变异、交叉、选择操作：

（1）变异：从Ω ( t ) 中随机选取2n个成员，2n < Np，

对其进行俩俩差分平均累加，实现遗传和变异

Qj ( t + 1) = PBest ( t ) + Ψ ( t ) 1
n ∑

k = 1,⋯,2n
m = 1,⋯,2n
k ≠ m ≠ j

( )Pk ( t ) - Pm ( t )  （6）

式 中 ：k 和 m 为 [1，Np] 内 任 意 2 个 随 机 整 数 ；

Ψ ( t ) ∈ [ 0.2,0.6 ] 为第 t 代变异因子，并随进化次数

衰减。

（2）交叉：通过交叉操作，确定下一代候选成员

Rj ( t + 1) = ì
í
î

Qj ( t + 1) rand ≤ Φ
Pj ( t ) otherwise （7）

式中：Φ ∈ (0,1 ]，rand为[0，1]之间的随机数。

（3）选择：按内、外环控制的设计目标准则（3）或

（4），求下一代候选成员 Rj ( t + 1) 和其父代成员 Pj ( t )
的目标函数值，进行比较后决定是否将Rj ( t + 1) 作为

种群Ω ( t ) 中该成员的进化子代

Pj ( t + 1) = ì
í
î

Rj ( t + 1) J ( Rj ( t + 1) ) < J (Pj ( t ) )
Pj ( t ) otherwise （8）

式中：J (⋅)为目标函数值。

Step3（（种群优化））

构造第 t + 1种群

Ω ( t + 1) = (P1 ( t + 1),P2 ( t + 1),⋯,PNP ( t + 1) )（9）
在种群Ω ( t + 1) 中求出第 t次进化后的最优参数

PBest ( t + 1)，若满足设计要求或者达到最大进化次数，

则终止迭代过程，并输出PBest ( t + 1) 为最优解；否则，

置 t = t + 1，重复Step2。
3　设计算例

双转子加力涡扇发动机，在设计点尾喷管喉道面

积A8/m2对涡轮落压比πT的传递函数为

Gout ( s) = πT ( s)
A8 ( s) = 21.2s2 + 167.1s + 322.1

s2 + 10.27s + 23.67 （10）
式中：s为拉普拉斯算子。

电液伺服作动装置输入电流 I/A到喷口作动筒活

塞杆位移 x/m的传递函数为

G in ( s) = x ( s)
I ( s) = 2078833.3

s3 + 861s2 + 299831s
（11）

喷口作动筒活塞杆位移到尾喷管喉道面积的增

益为 Ga = 4。在喷口双环控制系统结构（图 1）中，内

环采用纯比例控制

C in ( s) = Kp in （12）
式中：Kp in为内环纯比例增益系数。

外环采用比例+积分控制

Cout ( s) = Kp out + K i out
1
s （13）

式中：Kp out为外环比例增益系数，K i out为外环积分增益

系数。

对内环纯比例控制采用上述内环多目标约束下

的差分进化自整定控制器算法进行设计，内环控制目

标准则按式（4）设计，给定性能参数 PM in,m arg in = 75°、
σ in, max = 1%、ωb,in, lim = 16 rad/s。选择加权因子设计参

数 λ1in = 0.6、λ2in = 0.4、λ3in = 0、λ4in = 1。 其 中 ，

λ1in = 0.6是针对动态调节过程中动态误差尽快消除，

λ2in = 0.4 是针对动态调节过程中控制器输出受饱和

限制的约束设计要求不能太大。采用 λ1in + λ2in = 1
设计方法是为了折中考虑选择λ4in = 1能够起到对开

环截止频率的设计要求。

内环控制器设计结果为Kp in = 2.209，内环控制仿

真结果为相位裕度为 PM = 87.5°，开环截止频率为

ωcp,in = 15.3 rad/s，幅值裕度为 Gm,in = 56，对应的频率

为ωcg,in = 547 rad/s，带宽ωb,in = 16.009 rad/s，阶跃响应

无超调，调节时间为 0.5 s。内回路开环（伯德图）和闭

环阶跃响应如图2、3所示。

对比例+积分控制采用上述外环多目标约束下的

差分进化自整定控制器算法进行设计，外环控制目标

准则按式（3）设计，给定性能参数 PM out,m arg in = 75°、
σout, max = 5%、ωb,out, lim = 6 rad/s，选 择 设 计 参 数 λ1out =

Pha
se/（

°） -90
-135
-180
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-270

Frequency/（rad/s）101 102 103 104 105

ma
gni

tud
e/d
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-100

Bode diagram，幅值裕度Gm=
34.9 dB（at 548 rad/s）,相位裕度

Pm=87.4°（at 15.5 rad/s）

图 2　内回路开环（伯德图） 图 3　内回路闭环阶跃响应
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0.6、λ2out = 0.4、λ3out = 0、λ4out = 1。选择加权因子

设计参数 λ1out = 0.6、λ2out = 0.4、λ3out = 0、λ4out = 1。
其中，λ1out = 0.6 是针对动态调节过程中动态误差尽

快消除，λ2out = 0.4 是针对动态调节过程中控制器输

出受饱和限制的约束设计要求不能太大。采用λ1out +
λ2out = 1 设计方法是为了折中考虑选择 λ4out = 1 能够

起到对开环截止频率的设计要求。

外环控制器设计结果为 Kpout=0.0242，Kiout=0.127，
外环控制仿真结果为相位裕度为PM out = 106.40，开环

截 止 频 率 为 ωcp,out = 17.4 rad/s，幅 值 裕 度 为

Gm,out = 43.6，对 应 的 频 率 为 ωcg,out = 545 rad/s，带 宽

ωb,out = 9.11 rad/s，阶跃响应无超调，调节时间为 1.5 s。
外回路开环（伯德图）和闭环阶跃响应如图4、5所示。

从内回路、外回路的时域、频域仿真结果可知，采

用差分进化自整定设计控制器参数能够满足多约束

目标的设计要求。

对喷口控制系统进行伺服跟踪性能、抗干扰性能

仿真，系统存在随机白噪声、定常干扰的情况下涡轮

落压比响应曲线如图 6所示。从图中可见，仿真时间

为 20 s，仿真开始阶段在

第 2 s，涡轮落压比指令由

初值 2 阶跃上升到 6，并保

持指令不变。在第 4 s 涡
轮落压比指令由 6 阶跃上

升到 8，并保持指令不变。

在第 8 s 涡轮落压比指令由 8 阶跃上升到 10，并保持

指令不变。在第 10 s开始涡轮落压比指令按斜率为

-1 的斜波信号变化，在第 14 s 衰减到 6，并保持指令

不变。在第 16 s按斜率为 2的斜波信号变化，在第 18 
s增加到 10，并保持指令不变到第 20 s，涡轮落压比指

令信号如图6中的虚线所示。

在第 6~20 s，外回路中加入随机干扰零均值、幅

值为±0.1的白噪声信号。在外回路中的第 5~7 s加入

+5% 的常值干扰信号，在第 7~20 s加入+10% 的常值

干扰信号；在内回路中的第 11~15 s加入-5% 的常值

干扰信号，第15~20 s加入+5%的常值干扰信号。

对喷口控制系统给定上述涡轮落压比指令信号、

随机干扰白噪声信号、定常干扰信号，涡轮落压比响

应曲线如图 6中的实线所示。从图中可见，在喷口控

制系统有、无干扰的情况下（前 6 s未加入白噪声，从

第 6 s开始加入），涡轮落压比的响应都能够伺服跟踪

指令，同时具有抗干扰性能。

为考察控制系统对模型未建模不确定性的鲁棒

性能，在外回路中的第 1 s对涡轮落压比模型增益拉

偏+80%，在内回路中的第 3 s对电液伺服作动装置模

型增益拉偏-20%，同时加入与图 6 相同的随机干扰

白噪声信号、定常干扰信号，内回路控制器输出电流

信号如图 7所示，外回路喷口作动筒活塞输出位置信

号如图 8所示，系统存在干扰和模型拉偏的情况下涡

轮落压比响应曲线如图 9中的实线所示。仿真表明，

在喷口控制系统存在干扰

和模型未建模不确定性的

情况下，涡轮落压比的响

应具有伺服跟踪、抗干扰

鲁棒性能。

对上述内外环组成的喷口双环控制系统，模拟飞

机起飞爬升平飞过程中双转子喷口可调的涡扇发动

机非线性模型开加力、关加力的情况，验证开、关加力

对发动机性能的影响。发动机控制计划要求通过调

节喷口面积和主燃油流量对涡轮落压比和高压转子

转速进行调节，仿真具体过程如下：

起飞爬升平飞仿真时间为 130 s，在整个仿真时

间内双转子喷口可调的涡扇发动机高压转子转速指

令保持 12832 r/min、涡轮落压比指令为 8.58 不变，要

求起飞爬升过程中保持高压转子转速、涡轮落压比不

变。起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中

飞行高度的变化如图10所示。从图中可见，第0～60 s
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Bode diagram
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图 4　外回路开环（伯德图） 图 5　外回路闭环阶跃响应

x/m

1086420
t/s 20181614121086420

图 8　外回路喷口作动筒活

塞输出位置信号

π t

108642
t/s 20181614121086420

图 9　系统存在干扰和模型

拉偏下涡轮落压比响应曲线

π t

108642
t/s0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

图 6　系统存在随机白噪声、定

常干扰下涡轮落压比响应曲线

I/A

0.030.020.010-0.01-0.02
t/s 20181614121086420

图 7　内回路控制器输出

电流信号
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为地面 0高度阶段，第 60~
110 s为飞行高度从 0 m按

等斜率变化到 10000 m 的

爬升阶段，第 110~130 s 为
飞行高度保持 10000 m 的

平飞阶段。

起飞爬升状态开加

力、平飞等马赫关加力过程中飞行马赫数的变化如图

11 所示。从图中可见，第 0~20 s 为 0 马赫数保持阶

段，第 20~60 s为马赫数从 0按等斜率变化到 0.9变马

赫数阶段，第60~130 s为0.9马赫数保持阶段。

在地面高度为 0、马赫数为 0 的前 20 s 为中间不

加力状态，从第 20 s开始进入变马赫数开加力阶段，

从第 110 s开始进入平飞等马赫数关加力阶段。起飞

爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中加力燃油

流量Wfaf的变化如图 12所示。从图中可见，第 20~30 s
加力燃油流量为 0.3 kg/s，第 30~40 s加力燃油流量为

1 kg/s，第 40~110 s 加力燃油流量为 3 kg/s，第 110~
120 s 加力燃油流量为 1 kg/s，第 120~130 s 全部关掉

加力。

起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中

涡轮落压比指令和涡轮落压比输出响应对比和相对

误差曲线如图 13 所示。从图中可见，在第 20 s 的小

加力中涡轮落压比相对误差小于0.4%，在第30 s的部

分加力中涡轮落压比相对误差小于0.8%，在第40 s的
较大加力中涡轮落压比相对误差小于 1.5%，在第 60~
110 s 的 0.9 等马赫数爬升阶段涡轮落压比相对误差

小于0.05%，在第110 s的关部分加力中涡轮落压比相

对误差小于 1.5%，在第 120 s的关断加力中涡轮落压

比相对误差小于1.1%。

起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中

高压转子转速指令和高压转子转速输出响应对比和

相对误差曲线如图 14 所示。图中，N2dem为高压转子

转速指令；N2为高压转子转速输出响应。从图中可

见，在整个 130 s的起飞爬升状态开加力、平飞等马赫

关加力过程仿真中，高压转子转速相对误差小于

0.15%。

起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中

推力 F 输出响应曲线如图

15所示。

起飞爬升状态开加

力、平飞等马赫关加力过

程中喷口喉道面积 A8和主

燃油流量Wf调节响应曲线

如图16所示。

采用上述适应多种飞行条件、发动机状态的非线

性模型，对于发动机喷口控制系统的适应性仿真结果

表明，该算法设计的喷口控制系统在开加力、关加力

的动态调节中涡轮落压比能够适应于起飞爬升状态

开加力、平飞等马赫关加力的控制性能。

4　结论

（1）在系统存在随机干扰零均值幅值±0.1的白噪

声、外回路+10%、内回路-5%的常值干扰下，分别在

涡轮落压比阶跃、斜波指令下，涡轮落压比输出响应

能够伺服跟踪参考指令，无稳态误差。

图11　起飞爬升状态开加力、

平飞等马赫关加力过程中飞

行马赫数的变化

图12　起飞爬升状态开加力、

平飞等马赫关加力过程中加力

燃油流量 Wfaf的变化

（a） 喷口喉道面积调节响应 （b） 主燃油流量Wf调节响应

图 16　起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中喷口

喉道面积A8和主燃油流量Wf调节响应曲线

图10　起飞爬升状态开加力、

平飞等马赫关加力过程中飞

行高度的变化

（a） 转速输出响应对比 （b） 转速输出响应相对误差

图 14　起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中高压

转子转速指令和高压转子转速输出响应相对误差曲线

图15　起飞爬升状态开加力、

平飞等马赫关加力过程中推

力F输出响应曲线

（a） 落压比输出响应对比 （b） 落压比输出响应相对误差

图 13　起飞爬升状态开加力、平飞等马赫关加力过程中涡轮

落压比指令和涡轮落压比输出响应对比和相对误差曲线
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（2）在外回路中模型增益拉偏+80%、内回路模型

增益拉偏-20%，且喷口控制控制系统存在干扰的情

况下，涡轮落压比输出响应仍具有伺服跟踪、抗干扰

的鲁棒性能能力。

（3）在飞行条件变化范围较大的起飞、爬升状态

进入加力以及等飞行高度平飞中保持飞行马赫数不

变的关断加力仿真过程中，喷口控制稳定性好，具有

鲁棒适应性能力。
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航空发动机燃油系统定压活门参数优化设计

王 涛 1，柴文伟 2，罗畅敏 2，李文强 1，叶志锋 1

（1.南京航空航天大学 能源与动力学院，南京 210016； 2.中国航发贵州红林航空动力控制科技有限公司，贵阳 550009）

摘要：定压活门在燃油系统中为多个伺服机构供油，针对其稳定性、稳态精度、鲁棒性等设计要求，以及多个设计参数相互竞

争又相互矛盾的选择，提出了一种基于优化算法的参数设计方法。建立了定压活门数学模型，基于稳态模型进行了参数设计分

析。结果表明：定压活门存在流量稳态工作区，在流量稳态工作区内，阀芯截面积增大，流量敏感度增大，但阀芯截面积过大会增

大定压活门的体积。根据定压活门压力范围计算了稳态参数，以调节时间和超调量为目标，取 3组不同定压腔容积，将弹簧腔容

积、阻尼孔径、运动阻尼、阀芯质量作为参数，基于非支配排序遗传算法（NSGA-Ⅱ）进行了动态优化。Pareto解集表明调节时间和

超调量相互矛盾。选取 1组解经AMESim仿真验证，优化后的结构参数能够使调节时间缩短 20%以上，超调量降低 15%以上，定

压活门动态性能得到改善。

关键词：定压活门；状态空间模型；多目标优化；非支配排序遗传算法；燃油系统；航空发动机
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Optimization Design of Constant Pressure Valve Parameters of Aeroengine Fuel System 
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Abstract： The constant pressure valve supplies fuel to several servo mechanisms in the fuel system. Aiming at its design require⁃
ments of stability, steady-state accuracy, robustness, and the competing and contradictory selection of multiple design parameters, a 
parameter design method based on optimization algorithms was proposed. The mathematical model of the constant pressure valve was 
established, and parameter design analysis was conducted based on the steady-state model. The results show that there is a steady flow 
operating range in the constant pressure valve, within this range, as the cross-sectional area of the spool increases, the flow rate sensitivity 
increases, but excessive cross-sectional area of the spool will increase the volume of the constant pressure valve. The steady-state 
parameters were calculated based on the pressure range of the constant pressure valve. With the adjusting time and overshoot as the goal, 
three groups of different constant-pressure chamber volumes were taken for conducting dynamic optimization based on the non-dominated 
sorting genetic algorithm (NSGA-Ⅱ) with the spring chamber volume, the diameter of damping aperture, the motion damping, and the spool 
mass as parameters. The Pareto solution set indicates that the adjusting time and the overshoot amount are contradictory. A set of solutions 
was selected and verified by the AMESim simulation. The optimized structural parameters can shorten the adjusting time by more than 
20%, reduce the overshoot by more than 15%, and improve the dynamic performance of the constant pressure valve.

Key words： constant pressure valve; state space model; multi-objective optimization; non-dominated sorting genetic algorithm;fuel 
system; aeroengine

0　引言

定压活门是航空发动机燃油调节器的重要部件，

用来为燃油调节器各伺服机构提供稳定压力。定压

活门结构简单、可靠性高，但是随着发动机上的伺服

机构越来越多，定压活门需要提供的流量范围越来越

宽，且各伺服机构供油相互耦合，因此对定压活门的

稳定性、快速性和鲁棒性提出了更高的要求[1]。特别

是随着定压活门到伺服机构的管路容腔增大，定压活

门输出压力的自振频率降低[2]，可能引发出口压力的

收稿日期：2022-11-28
作者简介：王涛（1997），男，硕士。

引用格式：王涛,柴文伟,罗畅敏,等 .航空发动机燃油系统定压活门参数优化设计[J].航空发动机,2024,50（2）:134-138.WANG Tao,CHAI Wenwei,LUO 
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振荡，进而引起伺服机构输出波动，严重时会影响发

动机转速的稳定，影响飞行安全[3-4]。

研究人员早期对定压活门的研究主要集中在稳

态、动态特性的分析上。Ma[5]对同类活门进行了稳态

和动态分析，其分析方法可以用于其他压力控制活

门；魏艳艳等[6]建立了压差活门的数学模型，通过对等

压差活门系统的稳定性进行分析，计算了单位阶跃输

入时的稳态误差，证明了数学模型以流量方程和力平

衡方程为基础，采用线性化的处理方法建立等压差活

门数学模型的可行性，并对可行性进行了验证，表明

燃油调节器类似元件均可按照其方法建立数学模型；

王华威等[7]通过 Simulink 和 AMESim 建立仿真模型，

分别进行了稳态和动态仿真，得到了影响定压活门性

能的主要参数；李洪胜等[8]研究发现降低弹簧刚度、增

加阀芯直径能提升压差活门的性能，对于影响动态性

能的参数存在最优组合，但是并没有提出具体的优化

设计方法。Osterland等[9]针对带有电磁系统的定压活

门展开研究，得到输出压力和流量之间关系的解析

解，并得到一个关于定压活门稳定性的判断准则，即

当系统的黏性摩擦系数大于临界阻尼时该定压活门

才可以稳定工作。

新型发动机的定压活门通常需要同时为多个伺

服机构供油，工况复杂多变，除了满足稳定性要求外，

还需具备供油量变化范围宽、稳态精度高、动态响应

稳而快、鲁棒性强[10-12]等优点。面对这些设计要求，

多个设计参数面临某些约束下的相互竞争又相互矛

盾的选择。本文在定压活门稳定性分析的基础上进

行了稳态参数计算，利用优化算法对结构参数进行优

化，并利用AMESim仿真进行验证。

1　定压活门数学模型

发动机燃油调节器的定压活门结构如图 1所示。

从图中可见，定压活门主

要由活门阀芯 1、调整垫圈

2、弹簧3、活门衬套4、回油

阻尼孔 5 组成。图中 pj 为

进口压力，pd为定压压力，

pt为弹簧腔压力，ph为回油

压力。

定压活门是一个带反

馈的闭环自动控制元件，

当进口压力和出口流量发生变化时，定压活门会通过

阀芯位移调整阀口面积 A1，进而保持出口压力的稳

定。定压活门阀口面积是由活门衬套上的圆孔和阀

芯台肩配合形成的，设阀芯位移为 X，当 X=0 mm 时，

由于弹簧存在初始预紧力，会将阀芯顶到底，此时阀

口面积为最大。设圆孔孔径为 r，数量为 n，遮盖量为

r0，则A1与X的关系为

A1 = n·(πr2 - (arccos ( r - X - r0
r ) ⋅ r2 -

( r - X - r0 ) ⋅ r2 - ( r - X - r0 )2 ) )
（1）

1.1　稳态数学模型

定压活门存在流入式液动力，根据动量定理可得

其液动力为

Fs = 2CvC1 A1 cos θΔp = Ks A1Δp （2）
式中：Cv为速度系数，是阀口射流最小断面处液体流

速的修正系数，一般取 0.95~0.98，本文取 0.98；C1为进

口流量系数，本文取 0.65；θ为射流角，可认为在定压

活门工作范围内均为69°；Ks为稳态液动力系数。

阀芯力平衡方程为

pd A + Ks A1Δp = p t A + KX + F0 （3）
式中：K 为弹簧刚度系数；F0为弹簧初始预紧力；A 为

阀芯横截面积。

提供给多个伺服机构的流量，等效为定压活门出

口面积A2，进出口流量平衡方程为

C1 A1
2 ( )p j - pd

ρ = C2 A2
2 ( )pd - ph

ρ （4）
式中：C2为出口流量系数，本文取0.72；ρ为燃油密度。

式中 A1 未到达最大值，当 A1 到达最大值后，流

量为

Q = C1 A1 max
2 ( )p j - pd

ρ （5）
1.2　动态数学模型

（1）力平衡方程。忽略瞬态液动力，列出阀芯的

动力学方程为

mẌ = pd A + Fs - p t A - BẊ - F0 - KX （6）
式中：B为运动阻尼即黏性摩擦系数，由摩擦力、配合

间隙、燃油黏度等因素决定；m为阀芯质量。

（2）弹簧腔压力方程。回油腔后接有细长节流

孔，则弹簧腔压力的动态方程为

AẊ = πd4

128μl
( p t - ph ) + V t

β ṗ t （7）

1

2
3

4

5

Pj

Pd

Ph

Pt

图 1　定压活门结构
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式中：d 为阻尼孔径；l 为阻尼孔长度，本文取 1mm；μ

为动力黏度；Vt为弹簧腔总容积；β为燃油弹性模量。

（3）定压腔压力方程。定压活门出口至各伺服机

构的管路称为定压腔，其总容积为 Vd，压力动态方

程为

ṗd = β
Vd + AX (Q1 - Q2 - AẊ ) （8）

式中：Q1为进入定压活门的燃油流量；Q2为流出定压

活门的燃油流量。

设状态变量为 x1 = X，x2 = Ẋ，x3 = p t，x4 = pd。输

入为 u1 = p j，u2 = A2；输出为 y = pd = x4，经过线性化

可得增量式状态空间方程[12]为
Δẋ = AΔx + BΔu
Δy = CΔx + DΔu （9）

2　定压活门优化设计

2.1　稳态参数设计

定压活门首先要保证好的稳态特性，由稳态方程

可知，影响稳态性能的参数主要有K、A，定压活门存在

稳态工作区，在稳态工作区内，阀芯位移自动调节，流量

压力特性即定压压力敏感度曲线近似于一条直线。当

流量较大时，阀芯运动到最小位移，阀口面积保持最大，

超出稳态工作区，定压活门的定压效果会变差。因此，

在稳态工作区内，定压压力

的敏感度随流量变化取决

于这条直线斜率，直线斜率

越小，表明定压压力敏感度

越低，定压活门稳态性能越

好。绘制出阀芯截面积 A

取不同值时的流量压力曲

线，如图2所示。

从图中可见，A越大稳态工作区越大，但A不能过

大，否则会造成定压活门体积过大。联立式（3）、（4）、

（5）可知，在其他参数确定时，K 不能太小，要根据实

际压力进行计算。

2.2　动态优化

NSGA-Ⅱ算法广泛应用于工程中多目标优化，在

遗传算法的基础上引进了快速非支配排序，大大缩短

了计算时间；采用了精英策略，保证了优秀个体存留

率；采用了拥挤度作为同级个体中选择优秀个体的标

准，保证了种群的多样性，有利于选择、交叉、变异[14]。

NSGA-Ⅱ对于每一代种群进行遗传操作得到子代种

群，将子代种群与父代种群合并，进行非支配排序、拥

挤度计算形成新的种群，然后进行反复计算，直至得

到Pareto最优解[15-17]。

定压活门性能要求之一是能快速响应流量需求

且定压压力不会出现大的超调，因此其动态性能主要

是调节时间 ts和超调量σ足够小。在定压活门进口压

力大范围变化的同时，定压压力变化幅度较小；在出

口面积大范围变化的同时，定压压力变化幅度较大。

因此本文以出口面积为输入，定压压力为输出的线性

化模型进行优化。在动态分析中发现，影响定压活门

动态性能的主要参数有定压腔的 Vd、d、Vt、B、m。此

外，经过仿真对比发现 A 不仅影响稳态性能，也会影

响动态性能，A越小调节时间和超调越大。鉴于本文

的优化是在稳态参数确定的线性化点展开的，因此，

对 A 的优化暂不作为本文考虑内容。Vd取决于管路

长短，无法作为被优化参数，因此可分别取 3 组不同

Vd，在进口压力和流量的某一稳态点，再将 d、Vt、B、m

作为参数进行优化，动态优化的目标函数为

minì
í
î

ïï

ïï

ts( )d,V t,B,m
σ ( )d,V t,B,m （10）

对于 ts和σ权重可根据需求进行设置。

定压活门本质上是弹簧质量阻尼系统，存在稳定

性问题。由于根轨迹分析只能确定单个参数的范围，

而参数之间又相互影响从

而影响其稳定性，因此可

先判断状态空间矩阵特征

值是否具有负实部，如果

不具有负实部，直接令 ts=
∞，σ=∞，在迭代过程中，其

会作为较差个体被排除，

如果具有负实部则会进行

单位阶跃计算，得到单位

阶跃响应下的 ts、σ，再进

行非支配排序、拥挤度计

算等操作，目标函数的计

算流程如图3所示。

本文在根轨迹分析的基础上确定参数的取值范

围，各变量取值范围见表1。

p d /M
Pa

5
4
3
2
1
0

Q/（L/min）20 40 60 80 100 120

A=64.40×10-6 m2

A=78.54×10-6 m2

A=95.03×10-6 m2

1.4
1.2
1.0
0.8
0.6114 118 122

图 2　不同阀芯截面积A下

流量压力曲线

种群
变量

状态空间方程

特征值是否
具有负实部

否

是
令 ts=∞，
σ=∞（后续
选 择 会 排
队该个体）

计算单位阶跃

计算 ts、σ

输出 ts、σ

图 3　目标函数的计算流程
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3　结果分析

为了验证优化的合理性，在AMESim模型中建立

定压活门仿真模型，如图 4
所示。

3.1　稳态参数计算

定压活门（图1）在稳态

工作区内定压压力要求最

大为 2.36 MPa，最小为 1.05 
MPa。取 A=78.54 mm2，考

虑到定压活门不在微小流

量 工 况 下 工 作 ，取 pj=8 
MPa，取 Qmin=0.1 L/min，将
pdmin=1.05 MPa 代入式（5）
得 Qmax=117.53 L/min。将 pdmin=1.05 MPa 代入式（3）计

算出 F0=139.77 N，将 pdmax=2.38 MPa 代入式（3），可计

算出K=15000 N/m。

3.2　动态仿真

取 pj=8 MPa工作点线性化后的数学模型，选取 3
组不同的 Vd，分别为 1.78×10-6、2.69×10-6、4.65×10-6 m3

进行动态优化。设置种群数量为 50 个，迭代次数为

200次，NSGA-Ⅱ计算的 Pareto解集如图 5所示，解集

中点的个数并不相同，这是因为当迭代到达一定次数

后，部分解取值重叠。采用其他的种群数量和迭代次

数后得出的优化后动态参数解集都高度重复，ts都在

1×10-3 s 以内，σ 都在 7% 以内，可见本文采用的

NSGA-Ⅱ算法具有良好的

鲁棒性。

无论Vd取何值，当ts较小

时，σ则较高，因此，ts和σ是2
个矛盾的目标，可根据实际

工程需要选择不同的解。

分别在不同 Vd 的 Pareto 解集中取 1组最优解，Vd
取不同值时优化后的各参数取值见表 2。根据表中

的参数，A2由 2.08×10-6 m2先阶跃到 2.18×10-6 m2再阶

跃到 2.08×10-6 m2，观察其阶跃的动态响应过程，动态

优化前后对比如图6所示。

从图中可见，在 Vd的 3 组取值下，无论定压活门

出口面积（表征了定压活门流量需求）向上还是向下

突变（正负阶跃输入），定压活门动态性能都得到了有

效改善。经计算可知，当 Vd=1.78×10-6m3时，σ降低约

超
调

量
σ/%

5.55
5.50
5.45
5.40
5.35

调节时间 ts /ms0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

（b） Vd=2. 69×10-6 m3

超
调

量
σ/%

4.7
4.6
4.5
4.4

调节时间 ts /ms0.5 1.0 1.5 2.0

（c） Vd= 4. 65×10-6 m3

图 5　多目标优化 Pareto 解集

超
调

量
σ/%

6.8
6.6
6.4
6.2
6.0

调节时间 ts /ms0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

（a） Vd=1. 78×10-6 m3

d Vt
Pt

Vd

A2

pj

图 4　定压活门 AMESim
模型

表 1　各变量取值范围

变量

d/mm
Vt/m3

B/（（N∙m）/s）
m/g

下限

0.1
2.78×10-6

1×10-2

1

上限

5.0
2.78×10-5

1.0×103

50

步长

0.1
1×10-10

1×10-2

0.1

表 2　Vd取不同值时优化后的各参数取值

参数

d/mm
Vt/m3

B/（（N∙m）/s）
m/g

Vd /m3

1.78×10-6

1.01
4.63×10-6

24.24
5.10

2.69×10-6

1.02
24.3×10-6

44.60
5.07

4.65×10-6

0.9
17.8×10-6

18.85
5.13

p d /M
Pa

2.40
2.35
2.30
2.25
2.20

t/ms
0 0.5 1.0 1.5 2.0

出
口

面
积

A 2 /×
10-6  m2

2.20

2.15

2.10

优化前 pd
优化后 pd
出口面积A2

（a） Vd=1. 78×10-6 m3

p d /M
Pa

2.40
2.35
2.30
2.25
2.20

t/ms
0 0.5 1.0 1.5 2.0

出
口

面
积

A 2 /×
10-6  m22.20

2.15

2.10

优化前 pd
优化后 pd
出口面积A2

2.5 3.0 3.5

（b） Vd=2. 69×10-6 m3

p d /M
Pa

2.40
2.35
2.30
2.25
2.20

t/ms
0 1 2 3 4

出
口

面
积

A 2 /×
10-6  m2

2.20

2.15

2.10

优化前 pd
优化后 pd
出口面积A2

5 6 7 8 9

（c） Vd=4. 65×10-6 m3

图 6　动态优化前后对比
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15.47%，ts 降低约 28%。在 Vd=2.69×10-6m3 和 4.65×
10-6m3时，定压活门的压力输入系统响应特性也得到
了显著优化。这表明当燃油系统中的 1 个或多个伺
服机构动作时，定压活门对其它伺服机构供油的耦合
影响减小了。此外，当进口压力不同时，定压活门处
于不同的工作点，动态响应略有不同。对于不同进口
压力阶跃突变，优化后的参数也有效缩短了调节时间
并降低了超调量。

定压活门流量范围广，需要对流量大范围变化时
的动态过程进行对比，取不同A2进行了仿真验证。当
流量突变较小时，定压活门调节时间过长且存在压力
振荡，经过优化后，有效缩短了调节时间并消除了震
荡；当流量突变较大时，调节时间过长、超调量较大，
经过优化后，调节时间明显缩短，超调量明显降低。

4　结论

（1）阀芯截面积不仅影响定压活门的稳态性能，
还影响其动态性能。增大阀芯截面积能够降低定压
活门输出压力对流量的敏感度、缩短动态过程的调节
时间、降低超调量，但这样会增大定压活门体积，只能
视情而为。

（2）以调节时间和超调量为目标函数，采用
NSGA-Ⅱ算法得到了最优解集，根据解集可知调节时
间和超调量是相互矛盾的，在实际工程应用中可根据
需求不同选择合理的参数。

（3）定压腔容积对定压活门动态特性有重要影
响，其大小主要取决于定压活门后的管路。在 3组不
同值定压腔容积中，选择 1组动态优化的解作为结构
参数，在出口面积发生阶跃突变后，优化后的定压活
门动态性能都有明显提升。
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基于光纤复合测量技术的涡轮叶片气膜孔检测

高继昆 1，闫 峰 1，何小妹 2，德晓薇 1

（1.中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015； 2.航空工业北京长城计量测试技术研究所，北京 100095）

摘要：为了解决航空发动机涡轮叶片气膜孔几何特征参数有效检测手段缺乏、测量结果一致性差的问题，设计并搭建了基于

光纤复合测量技术的涡轮叶片气膜孔检测系统，提出了利用该系统对涡轮叶片气膜孔进行测量的方法，通过试验进行了方法验

证。搭建的系统为多传感器测量系统，具备叶片接触与非接触测量、空间姿态定位及 3D投影能力，实现了涡轮叶片全范围气模孔

的测量。在试验中，选取高压涡轮叶片作为被测物体，应用该测量系统对叶片上的气膜孔进行了测量，计算得到了气膜孔直径、轴

线角度及位置度的准确信息。结果表明：通过测量不确定度的分析评定可知，该系统对气膜孔直径、位置度的测量不确定度均小

于0.01 mm，完全满足设计公差对测量仪器的精度要求，可以用于涡轮叶片气膜孔工程化测量。

关键词：涡轮叶片；气膜孔；几何特征参数；光纤复合测量技术；接触测量；非接触测量；航空发动机
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Inspection of Turbine Blade Film Cooling Holes Based on Fiber Optic
Multi-sensor Measurement Technique

GAO Ji-kun1， YAN Feng1， HE Xiao-mei2， DE Xiao-wei1

（1. AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China；
2. Changcheng Institute of Metrology and Measurement，Beijing 100095，China）

Abstract： In order to solve the problems of lacking effective inspection means and poor consistency of measurement results for 
aeroengine turbine blade film cooling hole geometrical feature parameters, an inspection system for turbine blade film cooling holes was 
designed and established based on fiber optic-based multi-sensor measurement technique. The measurement method of the film cooling 
holes using the system was proposed, and verified by measurement practices. The system is a multi-sensor measurement system with the 
ability of contact and non-contact measurement, spatial attitude positioning, and 3D projection, realizing measurement of film cooling holes 
over the entire turbine blade. A high-pressure turbine blade was selected for conducting the film cooling hole measurement by using the 
measurement system. Accurate geometrical feature parameters of the film cooling holes were calculated, including their diameters, axis 
angles, and position. The results show that through measurement uncertainty analysis and evaluation, uncertainties of the diameters and the 
positions are both less than 0.01mm, which fully meets the accuracy requirements of the measuring instrument derived from the design 
tolerances, and the system can be used for the inspection of the film cooling hole of the turbine blade.

Key words： turbine blade; film cooling hole; geometrical feature parameter; fiber optic multi-sensor measurement technique; contact 
measurement; non-contact measurement; aeroengine

0　引言

涡轮叶片作为航空发动机关键部件之一，其气膜

孔测量技术的精度和效率对于提高发动机性能和稳

定性具有重要意义[1]。涡轮叶片外部冷却即为气膜冷

却，由位置对应的单排或多排气膜冷却孔来实现，气

膜冷却效率是材料、几何参数及其耦合作用在高温、

高压 3维非定流场的响应，与气膜孔的形状与位置参

数息息相关[2-4]。叶片气膜孔孔径非常小且结构复杂，

一般的检测设备无法满足气膜孔几何参数检测要求，

目前还没有专用的、成熟的气膜孔检测设备[5]，也没有

统一的检测方法和相应的校准规范。

收稿日期：2023-10-08  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：高继昆（1967），男，高级工程师。
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航空涡轮叶片气膜孔测量主要采用接触式和非

接触式 2种方法。接触式测量方法具有测量精度高、

稳定性好等特点，但效率不高，易受到测头尺寸等因

素影响；非接触式测量方法具有测量速度快、效率高

等优点，但测量精度和稳定性较接触式测量方法有一

定差距。随着精密微小孔测量技术应用的日益广泛，

国内外学者对此进行了深入研究。在接触式测量方

面，Masuzawa等[6]于 20世纪 90年代提出振荡扫描法，

利用探针接触、断开时产生的电信号占空比计算微孔

轮廓；Muralikrishnan等[7-9]发明了一种光纤偏转测头、

Sajima等[10]采用带有压电元件驱动的振动机构的光纤

测头用于微小孔径尺寸测量；Elfurjani 等[11-12]使用基

于旋转丝探头和声发射触摸检测系统来测量微尺寸

孔的内部尺寸；崔继文等[13]设计了基于双光纤耦合原

理的微深孔测量方法实现了微小孔径测量。在非接

触测量方面，Shetty 等[14]使用视觉测量系统加激光束

和准直仪来捕获叶片气膜孔的尺寸参数；Robert等[15]

采用红外成像技术判断气膜孔的质量；Bogovic Iva-
Nicol 等[16]应用数字化 ATOS 测量系统实现对叶片气

膜孔的测量；Munkelt 等[17]通过基于条纹投影和无标

记多视图拼接的光学 3D 扫描仪扫描涡轮叶片气膜

孔；Ramamurthy等[18]提出一种坐标测量与光学扫描结

合的测量系统来获取气膜孔 3 维点云数据。在中国

应用的非接触测量方法主要有光学小景深测量法、激

光扫描法、结构光法等。如王呈等[19]采用双轴转台加

三坐标光学镜头五轴光学测量系统、张敏等[20]采用基

于激光传感器的气膜孔检测方案用于气膜孔测量；赵

圆圆等[21-22]基于机器视觉和图像分析法用于微小孔

径的测量。由于叶片气膜孔设计结构复杂、测量难度

高，单一的测量手段和测量方法无法实现对气膜孔的

完整测量。

本文着重分析了涡轮叶片气膜孔特征参数测量

方法，开展了气膜孔特征参数接触与非接触复合式测

量试验，形成基于光纤的多传感器气膜孔测量系统，

讨论了气膜孔孔间距、排间距计算方式并应用于气膜

孔测量实践。

1　测量原理及系统构成

1.1　系统结构设计

涡轮叶片气膜孔的设计特点为：设计结构复杂，

通常分布于叶片的叶身、叶尖及缘板等部位；气膜孔

沿着叶身方向呈线性排列，每排孔的轴线方向都不尽

相同，有些气膜孔的轴线与叶片表面夹角较小，形成

斜孔，给测量带来了很大难度。因此，设计搭建气膜

孔检测装置时，在满足气膜孔检测精度的同时，要充

分考虑气膜孔测量的可达性，以保证涡轮叶片气膜孔

的全方位测量。

根据涡轮叶片气膜孔分布特点与测量需求，搭建

一种基于光纤复合坐标测量技术的涡轮叶片气膜孔

检测装置。该测量系统以光学复合坐标测量系统为

基本框架，集成高精度双轴转台、待测涡轮叶片组件

（叶片专用夹具、待测涡轮叶片）、接触及非接触测量

传感器，组成五轴测量系统，如图1所示。

图 1　测量系统

叶片气膜孔检测装置测量系统的运动机构由 x、y

和 z 3个直线轴和回转轴构成。其中，x、y和 z轴集成

在一起，由坐标测量系统框架实现；回转轴布置在仪

器工作台上，可随 y 轴移动，回转轴由高精度双轴转

台构成，被测高压涡轮叶片通过专用夹具固定在双轴

转台上，可随双轴转台移动和旋转。气膜孔测量用传

感器（光学测量传感器、光纤测量传感器、接触式测量

传感器及色谱共焦传感器）安装在坐标测量系统的 z

轴末端并行排列。测量用传感器可以沿着相互垂直

的 x、y 和 z轴进行单独运动或者联动，实现由 x、y 和 z

轴构成的直角坐标系内任意一点的精确定位。

气膜孔精密测量系统的内涵为多传感器测量系

统[23-24]，是集光纤、光学、探针、精密双轴转台、图像处

理、自动聚焦和 3D投影为一身的多功能测量设备，可

实现接触与非接触测量。基于光纤复合坐标测量技

术的涡轮叶片气膜孔检测装置可以实现涡轮叶片型

面、气膜孔形貌特征的 3 维重构，从而得出气膜孔的

孔径、空间位置与轴线角度等形位参数。由于采用多

传感器系统安装在同一测量机中对叶片气膜孔进行

测量，提高了测量的精度和效率。

1.2　测量原理

将待测高压涡轮工作叶片固定在气膜孔精密测

量系统的双轴转台上。使用光学传感器、探针传感器

建立待测高压涡轮工作叶片测量坐标系，导入待测高
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压涡轮工作叶片的 3 维模型进行拟合。使用光学传

感器对待测气膜孔的具体位置进行初始测量，并根据

测量结果建立待测气膜孔的子坐标系。调用光纤传

感器，设置气膜孔测量策略，在已建立的坐标系上对

气膜孔进行测量。重复上述步骤，依次测量所有待测

气膜孔。

1.3　测量系统各部分作用

测量系统各部分的作用如下。

1.3.1 光学测量系统作用

  采用 ZOOM 光学变焦镜头，空间测量精度为

（1.7+L/300）µm。光学变焦镜头对光纤起到测量引导

和数值确定作用。

1.3.2 光纤测量系统作用

  光纤测量传感器为 2D 测量传感器，常用测头直

径为 0.10 mm、0.15 mm，探测精度为 1.5 µm。光纤测

头系统工作基本原理为：当光纤测头系统工作时，机

器自动到光纤探针架更换光纤探针，将光纤探针安装

在光学变焦镜头下面，通过光学变焦镜头跟踪采集光

纤探针球头的位置信息。在未开始测量时，探针球头

位于镜头中心位置；当光纤探针测量气膜孔时，采用

打点法测量，探针球头与孔内壁接触受力，从而与中

心位置产生位移，当达到一定量的位移时，变焦镜头

采集到相应的位置信息，反馈到系统中，通过换算得

到被测点相对于光栅尺的实际位置，然后以此类推得

到该孔所有被测点的实际

位置；最终将所有被测点

拟合成圆柱，得到气膜孔

孔径和位置度等参数的实

际值，光纤测头系统工作

原理如图2所示。

1.3.3 精密双轴转台作用

  测量系统配置双轴转台的目的是实现涡轮叶片

气膜孔全方位的测量。气膜孔的结构特点为位置分

布广，分布于叶片不同部位，形状及轴线角度复杂多

变，单一测量方向无法完成全方位测量。因此只有通

过配置高精度双轴转台才能扩大光纤测头的可达性，

实现涡轮叶片全部气膜孔的测量。精密双轴转台的

测量范围为：A轴-15°～+90°，B轴±360°。
1.3.4 色谱共焦测头系统作用

  利用共焦成像原理和光轴色谱编码来确定目标

表面的位置和厚度。光轴色谱编码利用色谱将宽带

光源聚焦到测量范围内的多个点上。被聚集的反射

光通过空间滤波器反射到分光仪上。分光仪的光谱

响应决定反射发生表面的位置。色谱共焦测头的原

理如图3所示，技术参数见表1。

色谱共焦测头对于气

膜孔测量具有3方面作用：

（1）用于被测涡轮叶片测

量坐标系基准要素的测

量，因基准要素一般设计

在叶片榫头部位，相应的

测量区域比较小，色谱共

焦测头的光斑直径只有 3.5 µm，可以测量更多的要素

点，保证基准要素提取的准确性；（2）实际被测涡轮叶

片与给定的理论模型有较大差异，则可通过色谱共焦

测头对实际叶片型面进行扫描测量，根据实测叶型轮

廓重构出 3 维模型，用于气膜孔位置度准确计算、评

价；（3）如被测涡轮叶片没

有理论模型，则应用色谱

共焦测头对叶型轮廓进行

扫描，建立叶片的3维测量

模型，用于气膜孔位置度

的计算和评价。色谱共焦

测头测量叶型轮廓的扫描

曲线如图4所示。

1.3.5 待测涡轮叶片组件作用

  待测涡轮工作叶片组件结构如图 5 所示。从图

中可见，待测涡轮工作叶片组件由测量工装夹具主

体、紧定螺钉、标准圆棒、待测涡轮工作叶片组成。其

图 4　气膜孔标准件叶型

轮廓扫描曲线

（W）：白色光点

分光片

镜头（L）

连续单色图像
(彩色编码)

物体表面

λ

λ

λ

过滤孔（P）

可视化及
信号处理

光谱仪（s）

图 3　色谱共焦测头工作原理

表 1　色谱共焦测头参数

色谱共焦测头

测量范围/µm
工作距离/mm
分辨率/nm
最大爬坡角度/（°）
光斑大小/µm

CFP1000
1000
19.1
35

± 45
3.5

CCD(光学测量部分)
光学镜头(光学测量部分)
光纤(光源部分)
光纤(导光部分)
光纤头(接触测量部分)
最小直径为10 µm

图 2　光纤测头系统

工作原理
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中测量工装用于待测叶片

的固定及与双轴转台连接，

标准圆棒用于涡轮叶片气

膜孔测量坐标系的建立。

2　光纤复合气膜孔测

量系统校准

光纤复合气膜孔测量系统集成并安装调试完成

后，对测量系统的各测量传感器进行校准，验证各传

感器精度指标是否满足初始设计要求。

2.1　校准项目及校准用标准器

参考《坐标测量机校准规范》（JJF 1064-2010），

分别对测量装置的光学测量系统、光纤测量传感器、

精密双轴转台、接触式测量传感器及色谱共焦传感器

进行校准。校准项目见表 2，校准使用的计量标准器

见表3。

2.2　校准结果

校准结果见表4。

经校准，光纤复合气膜孔测量系统各技术参数满

足初始设计要求，可用于叶片气膜孔测量。

2.3　测量系统精度验证

为验证测量系统的测量精度，以标准环规（规格

为 φ3）为例，对环规孔径进行测量试验，共测量 5次，

测量结果见表 5，其中标准值由第 3方计量机构溯源。

标准环规最大测量误差为 0.7 µm，测量结果表明光纤

复合气膜孔测量系统能够满足叶片气膜孔检测精度

要求。

3　气膜孔测量试验与数据处理

3.1　气膜孔测量

应用基于光纤复合式坐标测量法对涡轮叶片气

膜孔进行检测，气膜孔位置如图6所示。

根据叶片模型中气膜孔参数提取结果，待测叶片

的气膜孔径在 0.4～0.5 mm 之间，为使测量过程更加

安全精确，选择探头直径为 0.15 mm的光纤对孔径进

行测量。模型的气膜孔与实际加工出的气膜孔方向

较为一致，而位置度往往有一定差异。在方向上，为

使光纤垂直进入待测气膜孔中，在已导入的 3D 模型

中选择要测量的气膜孔，获取气膜孔的法向量，根据

法向量转动转台直至气膜孔轴线竖直向上。此时使

用变焦光学传感器观察气膜孔（如图 7所示），可以观

表 2　校准项目

传感器名称

光学系统

光纤传感器

接触传感器

色谱传感器

双轴转台

校准项目

尺寸测量示值误差

探测误差

探测误差

探测误差

探测误差

4轴误差（FR、FT、FA）

标准器

标准线纹尺

靶标

标准陶瓷球

标准陶瓷球

标准陶瓷球

标准陶瓷球

表 3　校准用计量标准器

标准名称

标准线纹尺

标准陶瓷球

靶标

型号/规格

2等/0～400 mm
φ=25 mm

63.5 mm×63.5 mm

不确定度误差

U=（0.15+0.5L） µm，k=2
U=0.03 µm，k=2
位置度：U=0.5 µm，k=2
圆的位置：U=0.5 µm，k=2
圆的直径：U=0.25 µm，k=2

表 5　测量结果

序号

1
2
3
4
5

标准值/mm
3.0005
3.0005
3.0005
3.0005
3.0005

实测值/mm
2.9998
3.0001
3.0006
3.0007
3.0000

误差/mm
-0.0007
-0.0004

0.0001
0.0002

-0.0005

表 4　校准结果

传感器名称

光学系统

光纤传感器

接触传感器

色谱传感器

双轴转台

校准项目

尺寸测量
示值误差
探测误差

探测误差

探测误差

探测误差

4轴误差

最大允许误差/µm
MPE：（1.7+L/300）

1.1
1.5
1.5
1.5

FR：3
FT：5

FA：15

校准结果/µm

0.7（满足要求）

1.2
1.3
1.0

FR：1.1
FT：2.6
FA：2.9

图 6　气膜孔位置

z
y

x

夹具主体

标准圆棒

紧定螺钉

待测涡轮叶片

图 5　待测涡轮工作叶片

组件结构

（a） 传感器观测位置 （b） 传感器观察到的画面

图 7　使用变焦光学传感器观测气膜孔
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察到气膜孔的形状为圆形。在位置上，使用大倍率镜

头定位气膜孔的位置并保存为子坐标系，以消除孔位

的加工偏差。确认具备测量条件后，即可切换光纤传

感器，在深度为 0.8～1.2 mm 的位置对目标气膜孔进

行测量，获取气膜孔的轴

线位置、轴线方向、孔径及

圆柱度值。单个气膜孔的 
测量点分布如图 8 所示。

重复上述步骤，即可完成对

所有目标气膜孔的测量。

3.2　涡轮叶片气膜孔与模型交点计算方法

成排的气膜孔位置度是通过气膜孔的孔间距和

排间距来表征的。而孔间距和排间距最直观的表现

就是气膜孔轴线与叶身的交点。

使用光纤测量气膜孔内部时，每个气膜孔测得的

数据为圆柱的中点坐标、轴线角度与半径。而每个叶

片气膜孔中包含数个圆柱，圆柱在气膜孔中的位置

（即相对测量深度）根据手动选择的孔周最低点确定，

具有较大的不确定性，无法根据所测数据直接得出被

测孔的具体方位，利用轴线求位置度的计算方法误差

也相对较大。为了获取被

测孔的具体方位并消除这

一误差，使用测得的轴线

与叶片3维模型表面相交，

求出交点值，再对比计算

各交点的位置，求出间距

与位置度等信息，实测的

轴线与模型交点如图 9 所

示，从图中可以清晰比较

出气膜孔理论位置与实测

位置的差异。

以涡轮叶片气膜孔前 4排为例，各气膜孔理论位

置与实测位置的距离见表6。

3.3　测量结果分析

在测量过程中，能够直接获取的测量数据包括轴

线位置、轴线方向、孔径、圆柱度，根据这些数据，可以

计算出轴线表面交点、位置度、孔径均值等。除上述

数据外，由于气膜孔的孔排间距会直接影响冷却气流

的冷却效率，故孔排间距也是需要体现的因素。

为验证气膜孔的实际孔排间距是否与理论设计

模型相同，设计评价参数 S，对某排孔所有孔间距与

理论间距之间的差距进行评价。已知各孔间距与理

论间距的差值 c1，c2，…cn-1，则孔间距评价参数S为

S = c21 + c22 + ⋅ ⋅ ⋅ +c2
n

n （1）
当 S越大时，该排孔的孔间距分布情况与理论设

计值相差越大。

以涡轮叶片气膜孔第 1排为例，各相邻孔间的理

论孔间距、实际孔间距及差值见表 7，计算出 S=
0.005。

依次计算气膜孔标准件各排的 S值，计算结果见

表 8，在气膜孔标准件中，第 1 排的 S 值最小，其孔间

距分布情况与理论设计值最为接近。

同理，设置 1个排间距评价参数P，能够评价 2排

孔之间实测距离与理论距离之间的差距，已知一排各

孔与另一排孔间距与理论间距的差值 e1，e2，…en-1，则

孔间距评价参数P为

P = e21 + e22 + ⋅ ⋅ ⋅ +e2
n

n （2）
当 P 越大时，2排孔之间的距离与理论设计值相

差越大。

以涡轮叶片气膜孔第 1、2排为例，第 2排各孔与

第 1排的理论间距、实际间距及差值见表 9，计算出P

=0.963。
依次计算气膜孔标准件各排的P值，计算结果见

图8　单个气膜孔测量点分布

图9　实测的轴线与模型交点

表 8　S值计算结果

排数

S

排数

S

1
0.005

6
0.031

2
0.011

7
0.028

3
0.016

8
0.019

4
0.025

9
0.023

5
0.026

表 6　孔位置测量结果

孔位置

距离/mm
孔位置

距离/mm
孔位置

距离/mm
孔位置

距离/mm

1-1
0.29
2-1
0.60
3-1
0.56
4-1
0.62

1-2
0.30
2-2
0.58
3-2
0.57
4-2
0.61

1-3
0.31
2-3
0.59
3-3
0.56
4-3
0.59

1-4
0.31
2-4
0.58
3-4
0.55
4-4
0.58

1-5
0.31
2-5
0.58
3-5
0.56
4-5
0.55

1-6
0.31
2-6
0.59
3-6
0.54
4-6
0.53

表 7　孔间距测量值与理论值的差值

孔位置

理论/mm
实际/mm
差值/mm

1-2
8.00
8.00

0

2-3
8.00
7.99
0.01

3-4
8.00
8.00

0

4-5
8.00
7.99
0.01

5-6
8.00
8.01
0.01

S

0.005
0.005
0.005

143



第 50 卷 航 空 发 动 机

表 10。在气膜孔标准件中，第 1 排的 P 值最小，其排

间距与理论设计值最为接近。

4　叶片气膜孔测量不确定度评定

目前绝大多数涡轮叶片气膜孔为圆柱孔，由于设

计要求不同，叶片气膜孔的孔径和位置度要求也各不

相不同。经梳理，一般涡轮工作叶片气膜孔直径设计

公差带范围≤0.1 mm，位置度公差带范围为 Φ=0.2～
0.3 mm。分别对叶片气膜孔的直径和位置度测量结

果的不确定度进行评定，以验证测量结果是否满足

要求。

4.1　气膜孔直径测量不确定度

气膜孔直径测量不确定度为直接输出结果，没有

不确定度模型，不确定度分量包括：

（1）测量系统示值误差引起的不确定度分量u1；

（2）测量重复性引起的不确定度分量u2；

（3）光纤测头系统探测误差引起的不确定度

分量u3。

合成标准不确定度的评定为

uc = u2
1 + u22 + u23 = 1.38 µm （3）

扩展不确定度评定：按正态分布，取置信概率 p=
95%，包含因子 k=2，则扩展不确定度为

U = k·uc = 2.8 µm （4）
经评定，气膜孔直径测量不确定度为 2.8 µm，满

足气膜孔直径测量对测量设备的要求。

4.2　气膜孔位置度测量不确定度

气膜孔位置度测量不确定度模型为

f = 2δi （5）
不确定度分量包括：

（1）测量系统示值误差引起的不确定度分量u1；

（2）测量重复性引起的不确定度分量u2；

（3）光纤测头系统探测误差引起的不确定度

分量u3；

（4）探针测头探测误差引起的不确定度分量u4；

（5）转台误差引起的不确定度分量u5；

（6）涡轮叶片温度与标准温度（20℃）的差值引起

的不确定度分量u6。

合成标准不确定度的评定为

uc = u2
1 + u22 + u23 + u24 + u25 + u26 = 2.21 µm （6）

扩展不确定度评定：按正态分布，取置信概率 p=
95%，包含因子 k=2，因为位置度误差 f为被测孔圆心

与理论圆心最大偏差的2倍，则扩展不确定度为

U = 2 × k·uc = 8.8 µm （7）
经评定，孔位置度校准不确定度为 8.8 µm，满足

气膜孔位置度测量对测量设备的精度要求。

4.3　不确定度分量占比分析

由各测量不确定度分量计算出各不确定度所占

百分比，形成 Pareto 图。运用 Pareto 分析法对不确定

度分量的占比进行分析，可找出误差产生的关键原

因，并加以控制，以满足气膜孔检测的误差要求。

直径和位置度测量不确定度分量占比如图 10所

示。从图中可见，气膜孔直径测量不确定度的关键致

因是示值误差和光纤探测误差引入的不确定度分量；

位置度测量不确定度的关键致因是转台误差和示值

误差引入的不确定度分量。对此类误差要进行控制，

避免不确定度超差，使测量结果不可信。

表 10　P值计算结果

排数

P

排数

P

1
0.963

6
0.102

2
0.999

7
0.991

3
0.998

8
0.988

4
0.983

9
0.987

5
0.979

表 9　孔排间距测量值与理论值的差值

位置

理论/mm
实际/mm
差值/mm

1
9.26
9.50
0.24

2
9.26
9.48
0.22

3
9.26
9.49
0.23

4
9.26
9.49
0.23

5
9.26
9.49
0.23

6
9.26
9.49
0.23

P

0.963
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（a） 直径测量不确定度占比
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（b） 位置度测量不确定度占比

图 10　气膜孔直径和位置度测量不确定度分量占比
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5　总结

基于光纤复合技术测量涡轮叶片气膜孔具有以

下优点：

（1）测量精度高。光纤传感器具有高的灵敏度和

测量精度。光纤通过对气膜孔接触的测量，能真实地

反映气膜孔孔径的结构特征。该方法的测量功能及

准确度较原高精度塞规测量法、三坐标探针接触式测

量法及光学非接触式测量法等单一测量法均有显著

提升。

（2）测量可达性好，不受叶片空间结构的约束。

叶片气膜孔结构复杂，分布在叶身、叶尖及缘板上各

个部位，且角度多变，测头单一测量方向不能解决所

有气膜孔的测量问题。采用光纤复合测量技术测量

气膜孔，光纤在双轴转台、光学变焦传感器配合下可

以找到气膜孔的轴线并完成气膜孔孔径、孔轴线空间

角度的精确测量，对于包括孔位置度、孔间距及排间

距等参数也设计了分析评定方法。

（3）无损检测。光纤传感器测量力非常小，不会

对叶片气膜孔产生机械应力，避免对叶片造成损伤，

保证了叶片的安全性和使用寿命。

基于光纤复合技术的涡轮叶片气膜孔精密检测

系统能够满足涡轮叶片设计标准对检测设备的要求，

具备先进复杂涡轮叶片冷却气膜孔高精度检测的能

力，为后续与涡轮叶片气膜孔的设计改进、试验数据

评估奠定了坚实基础。
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航空发动机转子不平衡量突增的自动识别

马会防 1，张执南 2，万 召 1，陈亚龙 1，虞 磊 1

（1.中国航发商用航空发动机有限责任公司，上海  200241； 2.上海交通大学 机械与动力工程学院，上海  200240）

摘要：为实现在航空发动机振动信号分析时因封严胶条脱落发生的转子不平衡量突增的自动识别，采用多傅里叶变换（FFT）
滤波技术获得转速跟踪滤波后的基频振动时域信号，提出了振幅突增和突增后振幅稳定的转子不平衡量突增的 2种特征，通过应

用案例对振动信号的程序化进行处理， 得到转速跟踪滤波后的基频振动时域信号及转子不平衡量突增的识别参数，数据结果中

振幅增大比例系数达到 3.75，且突增后振幅稳定。结果表明：采用FFT滤波技术，实现了转子不平衡突增的自动识别，并验证了识

别方法的有效性。转子不平衡量突增的识别技术应用于在线监测系统时，能及时识别故障并发出报警信息，保证设备运转的安

全；应用于离线振动信号分析系统时，缩短了人工数据分析时间，提高了工作效率。

关键词：转子；不平衡量突增；振动特征；多傅里叶变换滤波；振幅突增；振幅稳定；自动识别；航空发动机
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Automatic Recognition for Aeroengine Rotor Unbalance Surge
MA Hui-fang1， ZHANG Zhi-nan2， WAN Zhao1， CHEN Ya-long1， YU Lei1

（1. AECC Commercial Aircraft Engine Co.， Ltd.， Shanghai 200241， China；

2. School of Mechanical Engineering， Shanghai Jiao Tong University， Shanghai 200240， China）

Abstract： In order to realize automatic identification of rotor unbalance surge in the aeroengine, firstly, multiple FFT filtering technol⁃
ogy was used to obtain the time-domain signal of fundamental frequency vibration after speed tracking filtering; secondly, two 
characteristics of rotor unbalance surge were proposed: amplitude surge and amplitude stabilized after the surge, and the vibration signals 
were processed through programming. In the application case, by using the time-domain signal of fundamental frequency vibration and the 
identification parameters of rotor unbalance surge, it was found that the amplitude scaling coefficient reached 3.75 at a certain time, then 
stabilized after the surge, by which the unbalance  surge event was identified. The results show that the method can realize automatic 
identification of rotor unbalance surge by using multiple FFT filtering technology and the programmed characteristic parameter identifica⁃
tion, and its effectiveness is verified. When the identification technology of rotor unbalance surge is applied to the online monitoring 
system, it can timely identify faults and send out alarm messages to ensure the safety of equipment operation; when applied to off-line vibra⁃
tion signal analysis systems, it can shorten manual data analysis time and improve work efficiency.

Key words： rotor; unbalance surge; vibration characteristics; multiple FFT filtering; vibration amplitude surge; vibration amplitude 
stabilization; automatic identification; aeroengine

0　引言

随着超临界旋转机械技术的发展，转子不平衡量

突增现象备受关注。其中包括几个原因：（1）设备转

速逐渐提高，在高转速、高离心力下转子叶片断裂、飞

脱的可能性增大；（2）设备内部温度逐渐提高，高温条

件下转子材料性能下降，转子叶片断裂、飞脱的可能

性增大；（3）有些设备如航空发动机在其服役期间遭

受吞冰、鸟撞等较恶劣的工况，引起转子叶片断裂、飞

脱。在高转速条件下转子不平衡量突增可引起高能

载荷，造成设备动力学特性恶化及关键构件的损伤。

Laaradj S H 等[1-2]通过对振动信号的深入分析认

识到振动对机器状态监测的重要性，振动不仅用来表

征振动水平，还能完成机械故障的监测及转子不平衡
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位置的跨域深度传递识别等。不平衡突增是机械转

子动力学系统常见的一种故障，目前对转子不平衡量

突增的研究可分为力学机理分析、数值仿真和试验

等[3-5]。数值仿真主要研究仿真算法及其与试验结果

的一致性，其中，洪杰等[6]研究了叶片丢失激励下整机

力学行为及其动力特性，熊雨浓等[7-9]研究了突加不平

衡激励下转子系统的响应；试验研究主要分为试验方

法、振动响应规律及特点等[10-12]。

关于转子不平衡量突增的振动特征，王珏[12]通过

试验表明，在大突加不平衡发生时频谱出现超次谐

波，且冲击系数由挤压油膜阻尼器限幅作用并不呈线

性关系；叶冬[13]通过试验表明，飞脱转速越高、飞脱质

量越大，振动响应越大；Xu等[14]设计了一种能够量化

转子不平衡程度的健康指标，成功地检测和量化了现

场风力机叶片裂纹引起的转子不平衡。上述文献针

对转子不平衡激励下的振动特征进行了研究，但对转

子不平衡量突增的自动识别研究尚未开展。

多傅里叶变换（Fast Fourier Transform，FFT）滤波

是一种改进的数字滤波技术，通过“分段复用”得到高

质量的时域信号，从而减小滤波后的信号误差。本文

采用多FFT滤波实现振动信号的转速跟踪滤波，得到

滤波后的基频振动时域信号，提出了转子不平衡量突

增的 2种振动特征，并采用一些列子程序判断振动信

号是否具有这 2种振动特征，实现对转子不平衡突增

的自动识别。

1　多 FFT 滤波技术

1.1　数字滤波的频域方法

数字滤波的频域方法[15]是将时域信号段进行FFT
变换得到 1组复数，将需要滤去频率所对应的复数置

零，保持需要保留频率对应的复数不变，再用快速傅

里叶反变换（Inverse Fast Fourier Transform，IFFT）对

复数组变换，得到时域信号，即为经过滤波的时域

信号。

该滤波方法对频率过滤精度高，但滤波后的时域

信号在前后两端信号段误差较大。

下面通过实例说明该滤波方法及其特点。设 x1=
sin（100 π t），其 频 率 为 50 Hz，幅 值 为 1mm；x2=
sin（160πt），其频率为 85 Hz，幅值为 1mm；x3=x1+x2。

则 x1、x2、x3的时域信号及其FFT如图1所示。

对 x3进行带通滤波，频率为 40~60 Hz，滤波过程

如下：（1）对 x3的信号段进行FFT变换，得到 1组复数，

数组中的每个数对应 1个频率；（2）保持复数组中 40~
60 Hz对应的复数不变，将

40~60 Hz之外对应的复数

置零；（3）对更改后的复数

组进行 IFFT 变换，取其实

部，即得到滤波后的信号，

如图2所示。

x3滤波后得到的信号理论上就是 x1，通过对比理

论值（虚线表示）和滤波后的实际值（实线表示），发现

在信号两端误差较大，在信号中部误差较小（图2）。

误差产生的原因是由于滤波过程中的“置零”截

断导致频域能量泄漏引起的，FFT滤波技术引起滤波

后的信号产生一定的误差，为减少这种误差，需要对

FFT滤波方法进行改进。

1.2　多 FFT 滤波方法

整周期能较好地解决能量泄漏问题，但无键相位

信号，无法实现整周期采样。本文提出多FFT滤波方

法，利用了“滤波后信号与理论信号值在信号两端误

差较大”的特点，进行多个不同时刻为起始点的 FFT
滤波，最终的滤波信号在多个FFT滤波信号中分段取
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用，即在一个较短的时段内从误差较小的滤波信号中

取用，在下一个较短的时段内从另一个误差较小的滤

波信号中取用，最终实现滤波后的信号在各时段内的

误差都较小。

以 2 个 FFT 滤波为例，对同一个信号，采用不同

的起点时刻进行分段（将一个 FFT 数据块的起点时

刻/终止时刻设置在另一个 FFT 数据块的 1/2 处），具

体操作如图3所示。

对各时段的FFT数据块分别进行FFT滤波，由于

采用了 2个FFT滤波，得到

了 2个FFT滤波后的信号，

每个 FFT 滤波信号的中间

段信号误差较小，可取中

间段信号组成最终的滤波

信号，如图4所示。

除了采用 2 个 FFT 滤波，还可采用 3、4 个等多个

FFT进行滤波，数量不同的 FFT采用不同的时刻进行

滤波信号分段。多 FFT 滤波方法可减少滤波后的信

号误差，提高信号质量。

2　转子不平衡量突增的振动特征

在转子不平衡量突增

试验中的振动位移信号如

图5所示。

在转子不平衡量突增

前，转子系统处于较好的

平衡状态，振动较小；在转

子质量飞脱后的瞬间，转子系统不平衡量由小变大，

突增会形成 1个类似“冲击”的效应，使振幅出现 1个

瞬态的、较大的振动峰值，随后转子振动趋于振幅稳

定状态，整个过程转子质量飞脱前后 1 s内的振动信

号如图6所示。

本文采用多FFT滤波方法，完成振动信号的基频

跟踪滤波，得到滤波后的时域信号，在转子不平衡量

突增前后1 s的信号段如图7所示。

滤波后的振动信号特点：（1）冲击效应弱化：如原

始信号(图 5)，转子不平衡突增后产生 “冲击”最大幅

值约为1200 um，振幅相比在稳定时段（幅值为800 um） 增
大约 50%，而滤波后冲击效应被完全弱化；（2）振动信

号变得较“光滑”：由于滤波后的振动信号其振动频率

较单一，时域信号更光滑、连续，消除了高频信号导致

的“毛刺”现象，及 2倍频等其他倍频与基频合并引起

的振幅波动，使振幅增大后趋于稳定，如图 8所示，除

在第223.8~224.3 s这 0.5 s时段内振幅不稳（飞脱前后

转子轻重点有变化），其他时刻振幅稳定。

基于滤波后的振动信号，本文归纳出转子不平衡

突增的 2 种振动信号特征：振幅突增和突增后振幅

稳定。

所谓的“突”是指时间短暂，振幅的变换相对转子

在 1~3个旋转周期内能完成；所谓的“增”是在转子质

量飞脱后，转子将获得 1 个稳定、较大的不平衡量后

产生稳定、较大的基频振动，这是转子质量飞脱的 1
个重要振动特征；所谓的“稳定”，即振幅增大后，若干

个周期内的振幅最大值、最小值都相差不大，由其他

载荷引起的基频振动，具有明显振幅波动，不符合“稳

定”的特点，如图9所示。

这 2种特征是基于位移信号得出的，同样也适用

于速度信号、加速度信号，在转子不平衡突增时，加速

度、速度振动信号也具有振幅突增和增后稳定的特点。

3　基于振动特征的自动识别方法

3.1　信号分段

为实现转子不平衡突增的自动识别，还需要将 2

FFT1滤波
后的时域

信号
信号
合成

FFT2滤波
后的时域

信号

图 4　采用 2 个 FFT 滤波时的

最终滤波信号

振
幅

/µm

1000
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0
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-1000
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图 6　转子质量飞脱前后 1 s
内的振动信号

振
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图 7　转子不平衡量突增

前后 1 s 的信号段
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种振动特征进一步量化，转化为程序可识别的参数

特征。

基于滤波后的信号比较“光滑”、无“毛刺”的特

点，提出“零点”的概念。在一段正/负的连续信号中，

两端最接近于零的点为“零点”，由零点将信号分成基

本的信号段，如图 10所示，图中零点用“·”表示，并将

信号分为11个基本信号段。

通过程序识别零点的算法很多如图 11 所示，图

中X(N)为基频振动序列值；N为数据点数；m、n为计数

器。从第 1个小于 0的零点开始，分别存储了第 1、3、
5个……零点对应的数据序列号在 Y(m)之中，可根据

Y中的值将信号分为若干个基本信号段，以便处理。

3.2　振幅突增识别

振幅突增识别的基本

方法是将转子旋转若干转

时间设为△t，将△t前后的

振幅相比，比值明显增大

的，则可识别为振幅突增，

识别程序如图12所示。

程 序 中 有 Nbn1 和 R0 
2 个关键参数，Nbn1是指将

多个基本信号段组成 1 个长信号段，并进行数值统

计，推荐 Nbn1取 4~6，Nbn1取值太小则增加了局部信号

对识别的影响，Nbn1取值太大则降低识别速度的敏感

性；R 为振幅增大比例系数，用于反映振幅增大的情

况，R0是大于 1的振幅增大比例系数阈值（推荐取 2及

以上），其具体取值同样影响识别结果的敏感性和可

靠性，R0取值可与长信号的统计方法和当时的转速

相关。

长信号数值特征的统计方法可采用取最大值和

取最大绝对值等方法。

由于振幅突增识别程序中的阈值参数 Nbn1、R0关

系到转子质量飞脱识别的灵敏度、快速性和正确性

等。因此阈值的取值至关重要，在实践中可结合实际

物理意义不断优化。以R0为例，其物理意义是转子质

量飞脱后与飞脱前的振幅比，飞脱后的振幅增量与在

飞脱发生时的转速等有关，可将R0设置为与转速相关

的阈值，该设置更为合理。

3.3　振幅稳定性判别

振幅稳定性判别的基本方法：先记录突增时刻之

后的转子每 1~2 转的振

幅，依次记录转子十几转

或几十转内的振幅，比较

这些振幅记录值，如果数

值相差不大，则认为振幅

稳定，否则认为振幅不稳

定。振幅稳定性判别程序

如图13所示。

程序中有 Nbn1、Nbn2和 Ra03 个关键参数。Nbn2是指

采用多个长信号进行稳定性判别，理论上转子质量飞

脱后产生的不平衡量是稳定的，即采用更多的长信号

不影响对振幅稳定性的判定，但会影响判别的快速

性。采用太少的信号则容易使判别结果不稳定，甚至

误判，因此需合理取值，一般取Nbn2=10。
Ra为振幅稳定性判别变量，Ra0为振幅稳定性判别

变量的阈值，其具体值与采用的统计方法相关。如设

W为长信号中绝对值的最大值，计算各长信号W的平

均值，统计平均值在 0.9~1.1 倍内 w 的个数 nw，令 Ra=
nw/Nbn2，如 Ra > Ra0时，振幅在指定范围内的百分比超

过一定值，则认为信号振幅稳定。这种算法中 Ra0为

关于百分比的 1个阈值。同时也可以采用其他算法，

如统计指定振幅范围内的长信号数量，则 Ra0为关于

该数量的1个阈值。

3.4　转子不平衡突增的自动识别

基于基频跟踪滤波、振幅突增识别、振幅稳定性

判别，实现了转子不平衡突增的程序自动识别，其识

别程序如图14所示。

转子不平衡突增程序可根据突增后振幅的增量

进行不平衡量的级别评估，并对其发生概率进行级别

评估等，从而增强、扩展程序功能。

600
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0
-200
-400
-600

零点

L2 L4 10
86

42

1 3 5

L1 L3 L5
7 9224.04 224.07 224.10 224.13

图 10　零点及基本信号段

零点识别程序：开始
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X（n）>0

m=m+1
Y（m）=n+1

输出Y（m）

结束

否

是

否
否

是

是

n=+1<N

图 11　零点识别运算程序

振幅突增识别程序:开始

依据零点，对X(N)进
行信号分段，得到
Nb个基本信号段

每Nbm个基本信号段构
成1个长信号段，对连
续的每个长信号的数值
特征参数V进行计算

零点识别
程序

基频振动幅
值序列X(N)

R=(后1个长信号段的V)/(前1个长信号段的V)

是

否

R>R0
输出突增的
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结束

图 12　振幅突增识别程序

振幅稳定性判别程序:开始

信号突增时刻

每Nbn1个基本信号
段构成1个长信号
段，统计每个长信号

段的数值特征
参数W
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统计结果R。

结束
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是 信号稳定

零点识别
程序
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值序列X(N)
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识别程序

Ra>Ra0

图 13　振幅稳定性判别程序

150



第 2 期 马会防等：航空发动机转子不平衡量突增的自动识别

4　转子不平衡突增自动识别的应用

4.1　应用实例

使用转子不平衡突增识别程序对试验件的振动

信号进行处理。在试验件缓慢增速过程中，在接近第

600 s的时刻，当振幅增大比例系数达到 3.75时，振动

信 号 由 0.4 mm/s 突 增 到

1.5 mm/s，如图 15 所示，振

幅增大比例系数超过阈值

2，且增大后振幅稳定，可

识 别 到 转 子 质 量 飞 脱

事件。

停车后对试验件转子进行检查，发现用于密封叶

片与盖板间隙的胶条已发生较大的变形和移位。胶

条原本位于盖板下面，在振动、压力和离心力等作用

下从盖板下面沿盖板与叶片的间隙挤出来，如图 16
所示。同时，在流道下游发现从转子上飞脱出来的部

分胶条，如图17所示。

通过转子不平衡突增程序可及时、快速地识别振

动故障类型，为制定整改行动项及后续试验等提供了

支撑。

转子不平衡量突增的自动识别技术能识别的振

动故障类型比较单一，具有专一性和对转子不平衡量

突增振动故障识别的准确性。针对转子不平衡突增

识别技术的识别率，在 5 次风扇增压级试验应用中，

其识别率为 100%。目前应用数据偏少，需大量积累

数据，再进行统计识别率，使识别算法有待进一步优

化与改进。

4.2　应用场景

转子不平衡突增识别程序同时应用在发动机的

实时在线监控系统及地面离线系统中。

由于振动数据采样率较高，易积累较大的数据文

件，当转子不平衡突增识别程序应用于在线实时监测

系统时，一旦识别出转子不平衡突增事件，尤其在较

严重的不平衡突增事件中，除了显示、发送识别结果

外，还可触发振动数据存储、振动数据传送等动作，有

利于保证设备运转的安全性，以及当发生危险时报警

的及时性和准确性。

当转子不平衡突增识别程序应用于地面离线系

统时，由程序自动处理发动机运行时获得的大量数

据，当程序识别出转子不平衡突增事件时，由人工介

入进行研究和分析振动信号，大大减少人工工作时

间，提高了整个数据分析的工作效率。

5　结论论

（1）采用多 FFT 滤波技术，得到了高质量转速跟

踪的基频振动时域信号；（2）归纳了转子不平衡量突

增的振幅突增和突增后振幅稳定的 2 个振动信号特

征；（3）程序化识别了 2个振动信号特征，从而实现转

子质量飞脱事件的程序自动识别。

转子不平衡量突增的自动识别，可应用于在线监

测系统，能及时识别故障后发出报警信息，确保设备

运转的安全性，同时也可应用离线振动信号分析系

统，减少了人工分析时间，提高了数据分析的工作

效率。
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基于轻量化BIM的高空台液压加载试验智能管控技术

彭 晋 1，郭鹏飞 2，刁昕宇 2，赵万里 2，郭迎清 2

（1.中国航发四川燃气涡轮研究院，四川绵阳 621000； 2.西北工业大学 动力与能源学院，西安 710129）

摘要：为了使航空发动机高空模拟试车中的液压加载试验智能高效地运行，完善并优化其试验平台，提出一种基于轻量化建

筑信息模型（BIM）的液压加载试验智能管控技术。建立了支持管控平台运行的高空台液压加载试验软硬件协同运行架构，提出

了基于WebGL的数据在Web端 3维模型上实时展示的技术，以提高试验操作人员对试验进行监测的直观性。所设计的智能管控

平台同时集成了试验设置与试验操作、数据管理、试验过程分析、故障诊断分析等功能。结果表明：所提出的基于轻量化BIM的智

能管控技术可使试验操作人员直观、便捷、高效地进行试验流程管控、数据综合管理、设备健康状况分析，提高了高空台液压加载

系统试验的智能化、自动化水平。

关键词：高空模拟试验；液压加载系统；智能管控；轻量化建筑信息模型；Web图形库；航空发动机
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Abstract： To enable the intelligent and efficient operation of hydraulic loading tests during an aeroengine altitude simulation test, 
and to improve and optimize its test platform, an intelligent management and control technology of the hydraulic loading system test based 
on lightweight BIM was proposed. The hardware and software collaborative operation architecture of the hydraulic loading test supporting 
the management and control platform was established, and the WebGL-based technology of real-time data display on the Web 3D models 
was proposed to improve the intuitiveness of test monitoring. The designed intelligent management and control platform integrates functions 
such as test setting and operation, data management, test process analysis, fault diagnosis analysis, etc. The results show that the proposed 
intelligent management and control technology based on lightweight BIM can make test operators intuitively, conveniently, and efficiently 
conduct test process management and control, comprehensive data management, and equipment health analysis, improving the intelligence 
and automation level of the hydraulic loading system of altitude simulation test facility.
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0　引言

航空发动机高空台是模拟发动机空中飞行环境

的地面试验设备，对发动机研制起着至关重要的作

用[1-3]。液压加载系统作为高空台最典型的工艺系统

之一，用于模拟飞机液压泵的工作，提取发动机的功

率后测量发动机的各项参数，并评估对发动机的影

响[4]。在试验过程中，操作人员通过液压加载试验管

控平台设置试验条件与目标，实时调节设备参数，获

取设备运行状况，但管控平台界面功能简单，数据查

看方式不够直观，没有展示设备工作报表的模块。随

着发动机地面试验流程高效化、智能化、自动化的发

展，对液压加载系统管控平台的改进有重要的研究意

义和实用价值。在 Web端设计并展示的界面可以实

收稿日期：2022-07-29  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：彭晋（1987），男，硕士，高级工程师。
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Pengfei,DIAO Xinyu,et al.Intelligent management and control technology for hydraulic loading system of altitude simulationtest facility based on lightweight 
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现多设备、轻量化、多维度、友好型、直观性强的人机

交互效果，但在Web端进行的液压系统交互式可视化

尚 未 得 到 深 入 研 究[5]。 建 筑 信 息 模 型 (Building 
Information Modeling，BIM)被国际标准定义为“任何建

筑对象的物理和功能特征的共享数字展示”[6]，凭借其

可视化的协调性、模拟性、优化性等方面的优点，在建

筑、水利、船舶等领域得到了广泛的应用，基于Web图

形库（Web Graphics Library，WebGL）的 BIM 可以实现

液压加载试验数据在 3维模型上的实时展示、试验过

程直观远程监控等功能[7]。

国内外学者对此进行了相关研究。在高空台管

控方面，黎凯等[8]针对目前中国航空发动机高空台试

验设备数据利用率不高、试验流程智能化管控水平不

足的问题，提出了高空台试验设备智能管控平台的设

计框架，总结了平台涉及的基线建模、数据库构建等

关键技术；曹阳等[9]设计并开发了发动机试验数据采

集分析系统，实现了全参数高速记录和稳态数据的自

动生成等功能；王风雨等[10]分析了数据采集系统的缺

陷，并结合监测系统的功能和技术要求，阐述了高空

台试验安全监测系统的设计与实现。在轻量化 BIM
技术的研究与应用中，Zhang 等[11]设计了一个原型应

用程序——BIM/GIS集成平台，可在统一环境中展示

微观和宏观信息而无需转换标准或安装插件，并将其

用于水利水电设备的数据3维可视化展示中。

本文运用基于 WebGL 的 BIM 技术，设计高空台

液压加载试验智能管控平台，提高了高空台液压加载

系统的智能化水平[12]。

1　数据的 3 维可视化展示

1.1　软硬件协同运行架构

为了实现高空台液压加载系统设备与人机交互

界面信息实时同步，将系统设备、底层算法与 Web界

面互相连接，使操作人员能够通过人机交互界面管控

系统设备的工作，设计了高空台液压加载系统软硬件

协同运行架构，如图 1所示。高空台液压加载系统的

硬件部分包括液压系统和测控系统。液压系统主要

由液压油源、地面液压泵、电磁溢流阀、管路、机载液

压泵和电液比例阀等设备元件组成。测控系统则包

括可编程逻辑控制器（Programmable Logic Controller，
PLC）制器、比例放大器、压力传感器和涡轮流量计等

测控单元。系统以压力、流量作为测控对象，形成具

有反馈调节的闭环控制系统，最终实现液压加载系统

精度提高、操作简化的目的。高空台液压加载系统的

软件部分由Python服务器后端、Web端展示界面、3ds 
Max 组成。Python 服务器集成了高空台液压加载系

统数据预处理、数学模型、智能控制、比例-积分-微分

（Proportional-Integral-Derivative Control，PID）控制、

故障诊断、健康报表生成等模块，作为算法执行模块

与硬件系统和前端界面链接，从硬件系统PLC获取设

备传感器数据，从而执行各个功能与算法，将传感器

数据与各功能运行结果传递给 Web展示界面供操作

人员分析。Web展示界面作为人机交互的核心部件，

将人工操作、Python服务器和3维模型集于一体，实现

高效的试验操作和直观的信息展示。3ds Max作为 3
维建模的软件，其轻量级的高空台液压加载系统模型

上传到 Web端后可以进一步提高数据展示的直观性

和便捷性。

在信息通信与传输方面，硬件系统通过 Modbus
协议将传感器数据传输给软件系统。在软件系统中，

Python程序负责将收到的数据进行解析，实现数据处

理、智能控制、故障诊断等功能并将各功能模块的输

出 通 过 Websocket 协 议 传 输 给 Web 展 示 界 面[13]。

WebSocket是一种在单个TCP连接上进行全双工通信

的协议，使客户端和服务器之间的数据交换变得更加

简单，允许服务端主动向客户端推送数据。在

WebSocket API中，浏览器和服务器只需要完成1次握

手，二者之间就直接可以创建持久性的连接，并进行

双向数据传输，在高空台液压加载系统软件系统通信

中使用Websocket可以保证数据传输的稳定性和实时

性。Web端展示界面根据需求规则，对液压加载系统

中的试验设备、试验部件、设备工艺流程进行可视化

展示，生成可视化界面并接受操作人员的操作指令，

对指令进行解析并通过Websocket协议驱动Python程

序的运行。界面前端对接液压系统后台系统数据进

行多维度的监控，实现液压加载系统设备可视化、管

道可视化、工作过程可视化、功能可视化，最终进行液

压加载系统实时数据展示、设备预警、实时监控，以达图 1　高空台液压加载系统软硬件协同工作框架
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到提高系统智能化的目标。基于液压加载系统原理，

采用 3ds Max软件对其子系统元件进行标注，然后根

据网络模型对建模部件进行适当修改并进行组装，得

到液压加载系统的 3 维模型并将其导出为“.obj”3 维

模型文件与“.mtl”材质文件。Web端通过本地 http协

议读取该文件[14]，基于 WebGL 技术将 3 维模型导入

html5 框架中，设备与数据绑定后实现数据的 3 维可

视化。

1.2　基于轻量化 BIM 的数据实时展示

为了使操作人员在高空台液压加载系统试验过

程中能直观地读取试验设备在当前工作条件下的阀

位、流量、压力、温度等传感器数据，对原有 2 维数据

展示界面（如图 2 所示）进行改进，引入 3 维模型，在

Web 端 3 维模型上实时展示各参数的数值。首先进

行 3维模型的搭建，然后使用WebGL实现试验数据的

3维可视化展示。在试验过程中，高空台液压加载系

统 PLC 将数据通过通信串口发送给 Python 服务器后

端，后端进行原始数据的预处理。服务器通过

Websocket 通信协议与界

面前端进行数据交互，将

处理后的试验数据实时发

送给界面前端，前端将数

据展示在 3 维模型中传感

器对应的位置，从而使操

作人员更加直观地读取试

验过程中各传感器数据。

高空台液压加载系统的油路如图 3 所示。系统

主要设备包括油箱、地面泵、机载液压泵、电液比例

阀、电子放大器、冷却器、溢流阀等，除油箱和冷却器

外，各部件均有左右 2套，分别用来试验飞机上的 2台

发动机。虚线框内的部分为机载设备，包括机载液压

泵和开关阀门，高空台液压加载试验便是模拟机载泵

提取发动机功率的过程并观测对发动机造成的影响。

在工作时，地面泵为飞机机载泵提供充足的油源，机

载泵为恒压泵，当比例阀开度小于预设值时泵后压力

恒定。比例阀作为耗能部件和电子放大器配合使用，

放大器根据输入信号向比例阀电磁铁提供适当电流。

比例电磁铁将电流转换成作用在阀芯上的机械力并

克服复位弹簧，随着电流的增大，电磁铁输出力增大，

复位弹簧被压缩，于是阀芯开始移动，进而改变主阀

芯的开口面积的大小，在压差一定的前提下，比例阀

开口面积的变化直接引起阀进出口前后流量的变化，

实现了对液压泵加载的目的。

Autodesk 3ds Max 相较于 Autodesk Inventor 等其

他的 3维建模软件更具模型的艺术性和可视性，不受

设备尺寸指标的严格限制，而且可以方便进行材料、

颜色、纹理、阴影等要素的设置。为了使这些要素在

模型中得到充分体现，进而使 3 维模型更准确、更美

观，高空台液压加载系统的 3 维建模选择 3ds Max 软

件。建模过程包括 4 部分：模型整体框架搭建、系统

内各部件的分析与建模、元件的精细建模和组装整

合。在建模过程中，首先搭建 3 维模型框架，再依次

搭建系统中的油箱、地面泵、液压泵等的精细模型，并

为其创建好材质球，把材质球赋给模型以确定模型材

质和颜色。对各模型的大小进行调整，移动、旋转元

件到合适的位置并拼接组装。由于WebGL技术可承

载的 3维模型不能过于复杂，否则模型加载缓慢甚至

无法加载，因此需要将 3 维模型轻量化，以提高其加

载速度。完成轻量化处理后，对模型进行存储，由于

WebGL 基于 OpenGL ES 2.0，其对 3 维模型的描述方

式与 OpenGL ES 2.0 类似，即通过多个三角面片来描

述 3维模型实体，而不是 3维模型的几何体间的拓扑

关系，所以在 3维建模后使用三角面片的方式存储模

型，浏览器可以根据三角面片 3个顶点的坐标来确定

三角面片的位置，从而绘制3维模型。

通过 WebGL 实现 Web 端读取 3 维模型的功能，

操作人员开启界面时，Web端会解析高空台液压加载

系统 3 维模型文件，该文件为通过 3ds Max 软件对高

空台加载系统进行 3 维建模后导出的“.obj”格式文

件，是一个超过 300 MB的 3维模型文件，WebGL通过

对其解析可以获取模型的 3 维特征并进行缓存和调
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图 2　2 维数据展示界面

图 3　高空台液压加载系统油路
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用。在 3维模型中的传感器附近展示传感器数据，刷

新率为 0.1 s。同时在界面上植入时间、加载谱的目标

流量等数值，以便操作人员读取。基于轻量化BIM的

数据3维可视化界面如图4所示。

2　智能管控平台集成的功能

2.1　试验设置与试验操作

试验设置与试验操作界面使操作人员更方便快

捷地对试验进行设置并对试验过程进行有效控制。

该功能与界面分为试验预设模块和液压加载模块 2
部分。试验预设模块主要在高空台液压加载系统试

验进行前，操作人员基于试验现状与试验目标对加载

方式、加载谱和恒压大小进行选择。加载方式可以依

据试验条件选择液压加载、直流电机加载和交流电机

加载；加载谱在预设定的几种加载谱中依据试验要求

进行选择；恒压的大小基于当前被试验的航空发动机

特性进行选择。

液压加载模块主要是对先导油源、控制方式以及

被控阀门及其阀位进行调节。在阀门的选择中，左右

2套设备在3维模型中从上到下分别为左1阀、左2阀、

左3阀和右1阀、右2阀、右3阀。比例阀的先导油源可

以依据试验需求选择电磁溢流阀或先导泵。流量控制

系统的控制方式可以选择智能控制、PID控制或手动

调节。其中，智能控制和 PID 控制的运行程序在

Python端，Python作为服务器运行控制器程序，给高空

台液压加载系统PLC传输控制指令，同时将程序中的

传感器信号和控制量信号传递至界面前端以进行显

示。用户在完成试验设定后可以点击启动按钮来启动

试验，硬件和软件系统会运行到试验结束并自动缓存

数据，需要紧急停止试验时，点击停机按钮即可停止。

2.2　试验数据管理

高空台液压加载系统数据管理对于试验过程回

顾、设备性能与健康维护、试验方案设定等具有重要

意义。随着工业互联网的快速发展，复杂工业系统数

据库的作用越来越重要。试验数据管理具有对高空

台液压加载系统的试验数据进行综合管理与利用的

功能，便于试验操作人员对数据进行分析、挖掘，进行

算法开发、试验回顾、设备维护等[15]。试验数据管理

功能分为数据存储和数据导入2个模块。

数据存储模块可对试验数据进行格式化存储。

在试验结束后，服务器后端会基于Python的 pandas第
三方库将本次试验过程的全部采集数据以 Dataframe
数据格式缓存于后台。用户在试验后，在界面上录入

操作人员的姓名和编号、试验日期、试验编号、保存路

径、试验备注信息后，服务器后端会将试验数据以“.
xls”格式存储在保存路径下。

数据查看模块主要用于对历史试验数据进行平

台导入与分析。操作人员选择历史试验数据后，后端

会导入该文件的数据，其数据类型为 Dataframe，用户

点击试验过程分析后平台会自动对试验过程中的流

量控制过程进行提取并展示，供操作人员分析。同

时，操作人员点击故障诊断分析后，平台会自动对该

次试验进行故障诊断分析，并将分析报表显示在界面

上供操作人员查看。操作人员可以将被选数据的“.
jpg”格式图片进行存储，便于快速分析数据，也可以

将数据存储为易于进行精细化分析的“.html”格式。

2.3　试验过程分析

为了使操作人员直观高效地对高空台液压加载

系统试验过程中流量（被控量）变化过程进行分析，平

台集成了试验过程分析与展示功能。流量的变化是

由控制器指令决定的，高空台液压加载系统控制器可

使用智能控制器和PID控制器，通常采用智能控制方

法。该方法将开环模糊控制和闭环PID控制相结合，

模糊控制的设计基于专家经验，具有智能控制的特

征。该方法实现了又快又准的控制效果，智能控制原

理如图5所示。

在试验设置与试验操作界面下，选择控制方式

后，试验过程以此方法进行控制。试验结束后，智能

管控平台将自动提取每次目标流量变化时真实流量

的变化曲线和控制信号的变化曲线，并展示在试验过

程分析界面，便于操作人员分析航空发动机液压加载

模拟效果和控制器性能。在试验过程中加载阶段的

试验过程分析如图6所示。

高空台液压加载系统试验智能运行三维可视化界面

右回路
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阀位：92.866

左回路
流量：273.425

00
00
电流：95.149
阀位：92.866
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图 4　数据的 3 维可视化展示界面
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2.4　故障诊断分析

智能管控平台具备高空台液压加载系统试验的

自动故障诊断功能，操作人员可在界面上获得故障诊

断的分析报表。其中，故障诊断采用基于 1维卷积神

经网络的高空台液压加载系统故障诊断方法，其故障

诊断架构如图7所示。

高空台液压加载系统故障诊断分析功能与界面

由 3个模块组成：诊断模型训练、模型诊断结果、试验

诊断结果。

故障诊断分析界面如图 8 所示。诊断模型训练

的主要功能为展示和计算当前服务器后端存储的诊

断模型训练过程和训练结果指标，如图 8（a）所示。其

训练过程展示了模型训练过程中训练集损失随训练

回合数的变化过程，以及训练集和验证集分类准确率

随训练回合数的变化过程。训练的指标包括训练集

初始损失、训练集终止损失、训练集初始准确率、训练

集终止准确率、验证集初始准确率、验证集中止准

确率。

同时，在一次试验结束后，操作人员可以通过“添

加本次数据”来更新故障诊断数据库。通过“重新训

练”即可在Python服务器后端调用模型训练文件来重

新训练故障诊断模型并保存训练与验证结果。这样

设计一方面更加充分地利用了高空台液压加载试验

中产生的传感器数据，挖掘数据的潜在价值并应用于

故障诊断，充分利用了基于数据驱动的故障诊断方法

的优势；另一方面，通过更新故障诊断模型，使其适应

设备退化、工况变化等情况，一定程度上体现了管控

平台的智能性。

模型训练结果展示模块（图 8（b））用来展示当前

服务器后台训练好的诊断模型在验证集上的验证结

果。高空台液压加载系统故障诊断数据库按照 7∶3
的方法分为训练集和验证集，其中验证集用来评价训

练的深度神经网络模型对故障的识别能力，每次更新

故障诊断数据库，验证集也会发生变化。模型训练结

果模块展示的内容包括验证集指标和验证集热力图。

其中验证集指标包括 6 种健康状态对应的诊断精确

率和诊断召回率。同时，采用热力图的方式来展示训

练好的模型在验证集上的分类情况，以便操作人员对

模型的诊断能力进行进一步分析。

一次试验结束或导入历史试验数据后，智能管控
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平台会使用试验数据对系统设备进行故障诊断。故

障诊断结果界面（图 9（c））用来展示该次试验的诊断

结果。界面上分别展示试验过程中每秒对系统进行

诊断的诊断结果统计表和散点分布图。统计表展示

了在试验过程中，诊断模型在每秒对高空台液压加载

系统的健康状态分类结果的数值统计，诊断次数为诊

断结果为健康状态的次数。当诊断结果为健康状态

的次数占比超过90%时，认为高空台液压加载系统处

于健康状况（无故障发生）。诊断结果的散点分布图

展示了中试验过程的每秒中模型诊断液压加载系统

处于健康状态的概率，这样展示更能直观地体现高空

台液压加载系统在本次试验中的健康程度。

3　结论

（1）所提出的包含硬件系统 PLC、Python 服务器

后端和Web界面前端的软硬件协同运行架构，实现了

操作人员对试验过程中实时信息获取和管控，提高了

试验的效率。

（2）所提出的基于轻量化BIM的高空台液压加载

试验数据实时展示技术，使用 3ds Max 搭建设备 3 维

模型，采用 WebGL 技术实现在 Web 端 3 维模型上实

时展示传感器数据的功能，使操作人员更直观地监测

试验运行情况。

（3）所搭建的高空台液压加载试验智能管控平台

集成了数据的 3 维可视化、试验设置与试验操作、试

验数据管理、试验过程分析和故障诊断分析功能，可

以使操作人员直观地监控试验过程，对系统的设备和

试验状况进行管控，高效地进行数据管理与数据分

析，深度挖掘数据潜在的价值，便捷直观地读取试验

过程和故障诊断分析报表。该管控平台提高了高空

台液压加载试验的效率和安全性，以及智能化和自动

化水平。
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航空发动机振动环境谱统计归纳方法
及振动试验台复现

房剑锋
（中国飞行试验研究院，西安 710089）

摘要：为满足航空发动机及机载产品研制过程贴近使用环境的振动考核试验需求，需根据发动机实测振动数据给出振动考核

试验所需的输入谱图。依据GJB/Z 126-99中给出的环境测量数据归纳方法，建立了发动机实测振动环境谱统计归纳方法并通过

程序实现。利用发动机多架次实测试飞振动数据统计归纳得到发动机测点位置的振动实测谱。基于能量等效及信号频域特征分

布一致原则，将归纳得到的实测谱转化为可用于振动台输入的振动环境谱，并在振动台上进行了振动信号的复现试验。结果表

明：振动台输出信号与发动机实测振动信号频域分布特征一致，在统计频率带宽范围内振动总量最大相差 5.7%，证明了转化方法

是合理的，为航空发动机机载设备贴近使用环境的振动考核试验方法提供了真实的输入谱图。

关键词：振动数据；统计归纳；环境谱；振动试验台；复现；航空发动机

中图分类号：V216.2+1；V231.92      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.02.022

Aeroengine Vibration Environment Spectrum Statistical Induction and Reproduction
on Vibration Testing Table

FANG Jian-feng
（Chinese Flight Test Establishment，Xi’an 710089，China）

Abstract： To meet the requirements of conducting vibration assessment tests under conditions close to the operating environment for 
the development of aeroengine and airborne products, it is necessary to provide the input spectrum required for the vibration assessment 
test based on the measured engine vibration data. Based on the induction method of environment measurement data provided in GJB/Z 126-
99, a statistical induction method for vibration environment spectra measured engine vibration data was established and implemented 
through a program. The measured vibration spectra at engine measuring positions were obtained by statistical induction according to vibra⁃
tion data from multiple actual test flights. Based on the principle of energy equivalence and consistent distribution of signal frequency 
domain characteristics, the spectra obtained using the induction method were converted into vibration environment spectra  which can be 
used as the input for the vibration testing tables, and experiments for vibration signal reproduction were conducted on vibration testing 
tables. The results show that the frequency domain distribution characteristics of the output signal of the vibration testing table are 
consistent with that of the measured engine vibration signal. The maximum difference in the overall vibration within the statistical 
frequency bandwidth is 5.7%, which proves the rationality of the conversion method and the capability of providing real input spectra for 
vibration assessment tests of aeroengine airborne equipment under conditions close to the service environment.

Key words： vibration data; statistical induction; environment spectrum; vibration testing table; reproduction; aeroengine

0　引言

在航空发动机试飞过程中振动信号的测量具有

重要意义，一方面可用于发动机整机振动特性的确

定，定位发动机整机振动故障[1]，70%以上的故障都以

振动的形式表现出来；另一方面可通过试飞测试数据

获取发动机的整机振动环境，为机载设备振动考核试

验提供真实的试飞数据谱图。在机载设备研制过程

中的振动考核试验标准[2]指出“应尽可能用实测数据

和装备实际寿命周期的持续时间来制定装备试验条

收稿日期：2021-09-11  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：房剑锋（1980），男，硕士，高级工程师。

引用格式：房剑锋 .航空发动机振动环境谱统计归纳方法及振动试验台复现[J].航空发动机,2024,50（2）:159-163.FANG Jianfeng.Aeroengine vibration 
environment spectrum statistical induction and reproductionon vibration testing table[J].Aeroengine,2024,50（2）:159-163.
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件，也可以用已有数据库数据代替实测数据”。航空

发动机测量耙作为一种机载产品，用于测量飞机进气

道及发动机流道流场分布[3]。在研制过程中需开展振

动考核试验，目前在振动试验过程中依据试验标准[2]

推荐的振动环境谱开展相关考核试验，在新的装备试

验鉴定体系下需开展贴近使用环境的考核方法，而振

动环境谱的编制作为考核试验的前提具有重要意义。

实测振动数据不能直接用于振动试验过程中，需

将其进行统计归纳，得到其频域、幅值分布特征信息

后用于试验中。实测振动环境谱有多种归纳方法，包

括极值包络法[4-6]、统计容差法[7-8]等。GB 10593.3[5]采

用极值包络法进行归纳统计，无需繁杂的计算处理及

理论基础，简单明了，但未考虑数据样本数量及分布

特性，不能精确评估具体固有频率上振动数值的大

小。GJB/Z 126[8]、MIL-STD-810F[9]等标准都推荐采用

统计容差法进行振动环境归纳，是从传统的上限包络

法到统计概念归纳方法的突破。为便于工程运用，归

纳后的实测谱仍需简化，且保留足够的裕度。

王桂华等[10]、刘海年等[11]发展和完善了基于环境

测试数据的振动环境试验剖面确定方法；张涛[12]对振

动台功率谱复现控制算法进行在线修正，提出了一种

功率谱复现迭代算法，并进行了功率谱复现仿真。在

机载设备振动环境试验考核方面，目前国内大多采用

GJB推荐的相关振动环境谱开展试验，没有获得设备

实际使用环境下的振动数据。而对基于实测环境谱

的振动环境谱的简化和振动台复现方法研究较少。

本文建立了发动机振动环境实测谱统计归纳方

法及流程，将实测谱转化为可用于振动台输入的振动

环境谱，并在振动试验台进行了振动信号复现。

1　振动环境谱统计归纳方法

随机振动环境下的实测谱归纳目前已有相应的

国家军用标准和航空标准，数据归纳方法较多，如极

值包络法等，这些方法不仅归纳过程相对复杂而且依

靠人为给定置信度，这将影响随机振动环境实测数据

归纳谱结果的准确性，给结果带来一定的偏差。

MIL-STD-810H[13]和GJB/Z 126-99都提出在振动

环境实测数据处理中采用统计容差法，其是振动环境

实测数据归纳方法从使用传统上的极值包络法到运

用统计概念归纳法的突破，通过基于GJB/Z 126-99中

的统计容差法建立数据归纳方法，并完成相应归纳程

序的开发，以实现对随机振动实测数据的快速准确

归纳。

数据处理前需对振动数据的平稳性、各态历经

性、周期性和正态性等基本特性进行检验，确认待归

纳的振动数据为各态历经随机信号。采用柯立—杜

开（Cooley-Tukey）方法[14]，对原始振动数据直接快速

傅里叶变换得到加速度功率谱密度，根据发动机测点

位置振动数据及处理得到的加速度功率谱密度数据

如图1所示。

实测谱归纳的基础是对某通道多个架次样本进

行功率谱（Power Spectral Density, PSD）分析，将分析

结果按照谱线、功率谱值存入数据文件，随机振动数

据归纳流程如图2所示。

随后对通道样本G (k,u )（k为谱线数，u为样本数）

做变换，得到服从近似正态分布的样本 x (k,u )
x (k,u ) = G (k,u ) （1）

对样本 x (k,u ) 进行均值和方差估计，得到

图 2　随机振动数据归纳流程

（a） 发动机测点位置振动 （b） 发动机测点功率谱密度

图 1　发动机测点位置振动数据及功率谱密度
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-X (k ) = 1
U ∑

u = 1

U

x (k,u )
S2 (k ) = 1

U - 1 ∑
u = 1

U [ x (k,u ) - -X (k ) ]2
 （2）

（k=1，2，3…，N）
计算置信度为（1 - α）、分位点为β的容限系数Fu

Fu = tU - 1 ; (1 - α )
U

+ Zβ
U - 1
χ 2

U - 1 ; α

（3）
式中：Zβ为满足Pro[Z≤Zβ]=β的正态分布分位点。

则该样本容差上限由式（1）、（2）、（3）联立得到

G (k ) = [ -X (k ) + Fu S (k ) ]2, （u = 1,2 ⋅ ⋅ ⋅,U） （4）
从而得到该振动测点的实测振动功率谱。

随后进行规范谱的归纳，与实测谱不同，规范谱

需要对特征样本 G (k,u ) 相邻谱线对应的 x (k,u ) 进行

参数假设检验。对相邻谱线的均值
-Xk (u ) 和方差

Sk
2 (u ) 计算统计
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F (k,k + 1) = S2
k ( p )

S2
k + 1 ( p )

t (k,k + 1) =
-Xk - -X k + 1

(S2
k ( p ) + S2

k + 1 ( p ) ) /vu

 （5）

（k = 1,2,3,⋅ ⋅ ⋅,N - 1）
如特征样本 u 中第 k 条谱线和第 k+1 条谱线的

PSD属于同一总体，则F (k,k + 1) 服从F ( vu - 1,vu - 1)
的F分布，t (k,k + 1) 服从 t (2vu - 2) 的中心 t分布。

如满足式（5）则将相邻第 k 条谱线和第 k+1 条谱

线归并在同一频段内，设 u 通道最后形成 hu 个频段，

记作 Hu (c )，c = 1,2,3,⋅ ⋅ ⋅,hu 代表每一个平直频带，设

每一平直频带起止频点为 stac、endc，谱线数共 dc 条，

从而任一频段内 x (u,vu )近似服从正态分布；反之，不

属于一个频段。

由于频段已经归并，因此上限系数需要根据归并

频段内的幅值估算

-X (k ) = 1
U·dc

∑
u = 1

U ∑
k = csta

cend

x (k,u )

S2 (k ) = 1
U·dc - 1 ∑

u = 1

U ∑
k = csta

cend [ x (k,u ) - -X (k ) ]2
（6）

计算容差上限系数F (k )
F (k ) = tU·dc - 1 ; (1 - α )

U·dc

+ Zβ
U·dc - 1
χ 2

U·dc - 1 ; α

（7）
该振动测点平直段容差上限估计为

G (k ) = [ -X (k ) + F (k )S (k ) ]2

（u = 1,2 ⋅ ⋅ ⋅,U；c = 1,2,3,⋅ ⋅ ⋅,hu） （8）
最终将式中的相邻平直段连起来即得到随机振

动规范谱。

2　振动环境的振动台复现技术

利用上述振动环境实

测谱和规范谱统计归纳方

法，开发相应的算法程序，

对发动机进气机匣多架次

振动数据进行统计归纳，

得到发动机测点位置振动

环境实测谱如图3所示。

从图中可见，规范谱与实测谱较为接近。这是因

为按照GJB/Z 126-99规定的归纳方法，首先对相邻谱

线（频率）的样本数据（PSD数据）进行样本假设检验，

结果显示相邻谱线的样本数据不满足归并为同一样

本的条件，因而没有出现如GJB 150.16A中C.16所示

较为规范的发动机振动环境谱。这说明了实际发动

机振动环境的复杂性，若直接将该规范谱作为结构件

振动考核试验的输入，在振动台上难以实现输入控

制。而如何将实测谱及规范谱转换为振动台的控制

输入有较大难度。

为此需要将实测振动数据统计归纳得到的实测

谱转化为可用于振动台输入的谱图，用于机载设备的

振动环境考核试验。

2.1　振动环境试验室复现原则及方法

振动试验台对发动机实际振动环境的复现目的

是提供尽可能接近于实际振动环境的试验室振动环

境[15]。在工程应用中，由于振动台模拟能力的限制、

振动环境固有的随机性和易变性，导致在试验室振动

环境下无法完全复现产品使用过程中所经历的振动

环境。实际上完全复现使用过程中的振动环境没有

足够的使用价值[16]。因此振动环境规范和试验条件

的制定一般基于适当的等效原则[16-17]，以保证振动环

境试验条件能够覆盖产品在预期使用过程中所经历

的振动环境，并且具有适当的裕量。

通过实际振动环境归纳得到的实测谱/规范谱代

表了测点位置的振动环境，通常从以下几个方面描述

其整体振动环境：随机振动的频率范围、随机振动各

个频率上的能量值以及随机振动加速度总均方根值

（GRMS），其中 GRMS = S，S为功率谱密度曲线与频率 f

图 3　发动机测点位置振动

环境实测谱和规范谱
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轴所包围的面积。为了尽可能还原实际振动环境，需

从上述 3 方面对振动台输入谱图进行处理。其中复

现的基本原则是基于能量相等原则，即振动台的输入

谱和实测谱分别与横坐标轴所包围的面积相等，同时

结合 GJB 150.16A 中 C.16 给出的涡轮发动机振动环

境（如图 4 所示）与实测

谱谱型，确定发动机窄带

中心频率。窄带频率对

应的幅值则通过对应的

窄带频率与频率 f轴围成

的面积占比相等的原则

进行确定。

基于统计得到的实测谱/规范谱，按照上述原则

确定的用于试验室振动台输入的振动环境谱（如图 5
所示）能够从频率分布、能量分布及能量值 3 方面反

映实际振动环境的特点，同时谱型简洁，便于试验室

振动台输入。

2.2　振动环境振动台复现验证

涡轮发动机振动环境是窄带随机叠加宽带随机

振动，在试验室模拟时本质是将 1组窄带随机振动分

量叠加在宽带随机振动分量上。其中宽带随机振动

分量为高斯分布的平稳随机振动过程，通常采用加速

度自功率谱密度定义。窄带随机振动分量同样为高

斯分布的平稳随机振动过程，分为 2 种类型：固定频

率窄带随机振动分量和窄带扫描随机振动分量。发

动机振动环境通常为窄带扫描随机振动分量。

为了验证基于等效原则确定的发动机振动环境

输入谱的合理性，在试验室振动台利用电磁式振动台

产生的振动台输入谱（图 5）对应的输出信号，利用数

据采集系统采集试验过程中振动台面的振动加速度

信号及分析结果如图6所示。

对振动台产生的振动信号从时域、频率分布与发

动机测点位置实测振动数据进行对比分析，振动信号

时域峰值包含了发动机实测时域的最大峰值。振动

信号的频域成分与实测信号的频域成分保持一致且

在统计频率带宽范围内振动总量相等，模拟随机振动

信号在统计频率带宽范围内的振动总量与实测谱的

振动总量最大相差 5.7%，表明基于实测数据的振动

台振动环境输入谱转化方法具有合理性和可行性。

在开展发动机进气道测量耙振动考核试验过程

中，基于发动机实测振动数据，对发动机常见工作状

态（慢车、巡航、最大等）多架次振动数据依据本文给

出的统计归纳方法进行处理，将其转化为可用于振动

台输入的谱图，并基于文献[18]推荐的试验方法依据

不同发动机状态的时间占比统计数据，确定不同振动

谱图对应的振动试验时间。

3　结束语

本文基于 GJB/Z 126-99 环境测量数据归纳方法

建立了航空发动机振动数据统计归纳方法及流程，对

发动机进气机匣多架次振动数据进行统计归纳得到

其实测谱及规范谱，建立了用于振动台输入的环境谱

转化方法，在电磁式振动台上开展了振动信号的复

现，验证了转化方法的合理性和可行性。为贴近使用

环境的发动机机载设备振动环境考核试验提供了基

础的环境振动谱。
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机匣包容试验的叶片根部爆破飞断方法

刘 闯 1，张亚楠 2，王海舟 1，黄福增 1，陈国栋 1，王 全 1

（1.辽宁省航空发动机冲击动力学重点实验室，沈阳 110015； 2.沈阳理工大学 机械工程学院，沈阳 110159）

摘要：在航空发动机包容试验中，为满足叶片在根部失效的要求，设计了基于爆破切割技术的叶片根部飞断试验方法。通过

平板静态爆破试验确定了柔爆索的切割能力，并使用柔爆索进行了真实叶片的静态爆破试验。在MTS拉伸试验机上对爆破切割

后的损伤叶片进行了静拉伸试验，确定了损伤叶片的剩余强度为50～56 kN。按照静态爆破试验获得的开槽尺寸在叶片根部开槽

并敷设柔爆索，采用树脂胶固定后，在立式转子试验器上采用遥控触发的方式进行了真实叶片旋转状态下的飞断试验。结果表

明：在叶片两侧加工 4 mm深沟槽并敷设柔爆索爆破后，叶片被柔爆索切割，并在预定飞断转速下失效飞出。飞断截面断口显示叶

片中段被柔爆索的金属射流完全切断，前后缘在离心载荷作用下拉断，爆破作用没有对叶片产生附加动能，成功实现了叶片在预

定转速下的根部断裂失效。

关键词：风扇叶片；包容试验；柔爆索；爆破切割；平板预试验；失效分析；航空发动机
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Research on Fan Blade Root Explosive Cutting Method for Casing Containment Test
LIU Chuang1， ZHANG Ya-nan2， WANG Hai-zhou1， HUANG Fu-zeng1， CHEN Guo-dong1， WANG Quan1

（1. Liaoning Key Laboratory of Impact Dynamics on Aero Engine，Shenyang 110015，China；
2. School of Mechanical Engineering，Shenyang Ligong University，Shenyang 110159，China）

Abstract： In the aeroengine containment test, the fan blade is required to be cut off at the root section, a method based on explosive 
cutting technology was designed to meet the requirement. First of all, the cutting capability of the Flexible linear shaped charge (FLSC) 
was confirmed by the static plate explosive test, and then the real fan blade static explosive test was carried out subsequently. Static 
tensile test was conducted on the damaged blade after explosive cutting using an MTS tensile test machine, the residual strength of the 
damaged blade was determined to be 50～56kN. According to the slot size obtained from the static explosive test, the blade was slotted at 
the root section and the FLSC was fixed by resin adhesive, then explosive blade-off test under rotating conditions was conducted on a 
vertical spin rig by remote control triggering. The results show that after machining a 4-mm wide slot on both sides of the fan blade and 
laying the FLSC, the fan blade was cut off by FLSC at the predetermined rotational speed; The fracture surface shows that the middle part 
of the blade root was cut off by metal jet of the FLSC, then the leading and trailing edge of the blade were fractured by centrifugal load, the 
explosive effect did not generate additional kinetic energy on the blade, successfully achieving root fracture of the blade at the 
predetermined speed.

Key words： fan blade; containment test; Flexible linear shaped charge; explosive cutting; plate pretest; failure analysis; 
aeroengine

0　引言

随着现代航空技术的不断发展，发动机转子转速

越来越高，若遇到外物撞击或出现疲劳损伤极易导致

叶片断裂。高能的飞断叶片如不能被机匣包容，会对

发动机造成极大的损伤，甚至造成机毁人亡的严重空

难[1-2]。因此，世界上研制航空发动机的国家对发动机

机匣的包容性都极为重视，美国和欧洲的军、民用发

动机规范中均要求叶片飞失后需被机匣包容且不能

引起危险性发动机影响[3-5]。中国民航总局发布的《航

空发动机适航标准》[6]中指出：“最危险的风扇叶片在

榫头以外截面（对于整体叶盘则至少是叶片的 80%
收稿日期：2022-03-28  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：刘闯（1983），男，硕士，高级工程师。
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处）断裂，发动机必须具有包容断裂叶片的能力”。一

般来说，适航规范要求在发动机整机上进行机匣包容

性验证试验，但是整机包容试验存在“成本高、风险

大、周期长”的问题。同时，在航空发动机研制过程

中，也迫切需要一种成本低、周期短、风险小的验证方

法来支持其包容能力设计。

在包容试验中，对叶片飞断转速进行精确控制是

非常必要的，如叶片在低于（或高于）预定转速下飞

断，都将会对机匣的包容性设计造成很大影响。中国

的范志强等[7]、唐家茂等[8]、张晓峰等[9]采用在叶片根

部预制缺口的方式，在旋转试验器上进行了机匣的包

容性试验，通过控制缺口长度使其在预定的转速范围

内飞断，这种方法易于实施，但由于受到材料分散性

和切口敏感性的影响，飞断转速的控制精度较低，试

验的成功率难以保证；Lepeshkin等[10]提出了加热与切

割相结合的方法，在钛合金叶片根部植入加热器的同

时在两侧进行切割，当叶片到达预定转速时，在加热

温升作用下叶片的强度迅速降低，实现了叶片在预定

转速下飞断，然而该方法的不足之处是加热器供电线

路复杂且仅适用于形状较为规则的叶片。近年来，爆

破技术在叶片飞断试验中得到越来越多的应用，国外

的航空发动机公司采用爆破技术完成了多次包容试

验[11-12]，但技术细节公布甚少。中国的郭明明等[13]、吕

登洲等[14]采用聚能切割器进行了旋转状态下的包容

试验，但试验对象均为模拟叶片，且聚能切割器需采

用夹具固定，不易在真实叶片包容试验中应用；杨

斌[15]介绍了PX8发动机包容试验所采用的爆破方法，

在榫头处沿轴向钻孔放置炸药，在孔两侧的外部预制

缺口，但该方法仅适用于存在平直段榫头的叶片，对

于叶片根部复杂型面处飞断试验则无法应用，且容易

产生附加动能。

本文以真实发动机风扇叶片作为研究对象，通过

平板试验确定了柔爆索的切割能力，在叶片根部表面

进行开槽设计及柔爆索敷设，在旋转试验器上通过无

线触发的方式进行了叶片的飞断试验，对叶片型面根

部飞断或整体叶盘的包容试验具有重要的工程意义。

1　试验状态

在发动机风扇机匣包容试验中，要求风扇叶片在

5251 r/min 转速下飞断，考虑飞断转速控制精度具有

一定的分散性，叶片预定飞断转速为 5251～5301 r/

min，叶片材料为TC6，飞断截面以上叶片参数与材料

属性见表1[16]。

叶片飞断截面位于叶身型面与缘板相切位置，如

图 1所示。此处应力复杂，受拉伸载荷和弯曲载荷共

同作用，叶身型面很不规

则，采用预制缺口飞断方

法很难准确控制叶片飞断

转速，同时由于此型叶片

没有平直段榫头，钻孔爆

破的技术也无法应用。

为解决此问题，在叶片飞断位置表面开槽，敷设

柔爆索对叶片进行切割来进行叶片飞断试验。叶片

根部开槽后，仍保持较大的预留面积，不会在预定转

速下由于离心载荷而失效；当转子到达预定转速后，触

发柔爆索对叶片进行切割，被柔爆索削弱后的剩余面

积已无法承载叶片离心载荷，导致叶片失效向外飞出。

试验所需柔爆索通过拉拔式工艺加工制作，其结

构如图 2所示。柔爆索金属外壳材料为铅锑合金，内

部所用炸药为黑索金炸药。首先通过平板爆破试验

获取柔爆索的切割能力，而后进行叶片静态爆破试验

确定柔爆索对真实叶片的切割效果，最后通过遥控触

发的方式进行了真实叶片旋转状态下的叶片飞断

试验。

2　静态爆破预试验

2.1　平板爆破试验

为获取柔爆索的切割能力，在装甲防护试验舱内

进行 TC6合金平板（材料与飞断叶片相同）静态爆破

试验。设计了 2种平板开槽试验件，分别为两侧贯通

开槽和两侧中段开槽 2种方式，平板叶片试验件开槽

方式如图3所示。

风扇叶片飞断截面最大厚度为13 mm，据此设计平

表 1　试验叶片参数

质量

/kg
1.604

质心半径

/m
0.4841

离心载荷/kN
234.79

理论强度极限（平

均值）/MPa
1092

飞断截面

图 1　叶片飞断位置

图 2　柔爆索结构
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板试验件厚度为13 mm，贯通开槽方式的试验件沟槽深

度分别设计为4.0、3.8、3.6、3.4、3.0 mm，依次标记为PB1
～PB5，中段开槽方式的试验件沟槽深度为 4 mm 和

3 mm，分别标记为PB6和PB7。在沟槽内敷设柔爆索

并采用胶带固定。平板开贯通槽的爆破试验结果如

图 4所示，平板中段开槽的爆破试验结果如图 5所示。

敷设柔爆索结构　     　　　　爆破结果        
（a） PB-1开槽深度为4 mm，中部剩余厚度为5 mm

敷设柔爆索结构　　        　爆破结果      
（b） PB-2开槽深度为3. 8 mm，中部剩余厚度为5. 4 mm

敷设柔爆索结构           　　　爆破结果   
（c） PB-3开槽深度为3. 6 mm，剩余厚度为5. 8 mm

敷设柔爆索结构　　       　　爆破结果     
（d） PB-4开槽深度为3. 4 mm，中部剩余厚度为6. 2 mm

敷设柔爆索结构　　　　　　爆破结果        
（e） PB-5开槽深度为3 mm，中部剩余厚度为7 mm

图 4　平板开贯通槽爆破试验结果

根据爆破结果得到如下结论：

（1）开贯通槽敷设柔爆索切割效果明显，中段开

槽切割效果较差。

（2）开贯通槽，柔爆索切割深度为3.2～3.4 mm。

（a）贯通开槽结构                                （b）中段开槽结构

图 3　平板叶片开槽方式

敷设柔爆索结构　　    　 爆破结果                    
（a） PB-6开槽深度为3 mm，剩余厚度为7 mm

敷设柔爆索结构　      　 爆破结果                  
（b） PB-7开槽深度为4 mm，剩余厚度为5 mm

图 5　平板中段开槽爆破结果
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2.2　叶片静态爆破试验

根据柔爆索的切割能力设计了叶片开槽静态爆

破方案，叶片开槽结构如图 6所示。在叶背处开贯通

沟槽，在叶盆处加工 4 mm直径的半通孔（防止在旋转

试验时的应力集中），孔的长度为 111 mm，孔在叶盆

侧与叶片型面贯通后形成沟槽，中间剩余厚度为5 mm，

开槽截面尺寸如图 7 所示，在沟槽内敷设柔爆索并

固定。

叶盆
沟槽

叶背
沟槽

雷管
安装孔

图 6　叶片开槽结构

4

R20
4

5
111

图 7　开槽截面尺寸

敷设柔爆索和雷管后，在装甲防护试验舱内进行

了真实叶片静态爆破试验，试验前将叶片榫头部分固

定在夹具上，叶片静态爆破预试验装夹如图 8 所示。

共进行了 3个叶片的静态爆破试验，爆破后试验叶片

损伤如图9所示。

为确保叶片受到爆破切割后能够在旋转状态下

被离心载荷拉断，对爆破后的风扇叶片进行了静态拉

伸试验。试验在MTS拉伸试验机上进行，设计了叶片

拉伸试验夹具，叶片装夹在拉伸试验机上，叶片拉伸

试验装夹结构如图 10 所示。试验在常温下进行，采

用位移加载控制，对叶片试验件以 0.001/s 应变率进

行加载，保护载荷设为 120 kN。叶片在拉伸载荷作用

下失效，叶片拉断后形貌如图 11所示，3次拉伸试验

的拉断载荷分别为 56、55、50 kN，仅为叶片最大离心

载荷的 21%～24%（离心载荷为 234.79 kN），确保了叶

片爆破损伤后能够在离心载荷拉伸作用下失效。

图 10　叶片拉伸试验装夹

结构
图 11　叶片拉断后形貌

3　叶片飞断正式试验

风扇叶片在旋转状态下飞断试验的总体方案如

图 12 所示。风扇转子与试验台柔性主轴相连，通过

电机驱动试验转子旋转。为了在叶片飞断时保护试

验转子，在转子驱动轴外侧设计了限位防护结构。

按照静态爆破试验确定的开槽工艺，在叶片根部

开槽敷设柔爆索进行叶片爆破。在叶片边缘圆柱孔

内安装雷管，柔爆索分别布置在叶片盆背两侧，切割

方向指向叶片中部预留部分，其中叶背侧的柔爆索沿

叶片表面敷设至雷管处，叶盆侧柔爆索直接与雷管端

（a） 侧视 （b） 正视

图 8　叶片静态爆破预试验装夹

（a） 叶片1 （b） 叶片2 （c） 叶片3
图 9　爆破后试验叶片损伤

磁敏转速传感器
动力驱动端

放掉落卡盘

限位轴承

模拟轮盘

安全防护环 无线起爆器

工装轴 风扇叶片
风扇叶片 触发线

柔爆索

叶片开槽

限位安装底座

相机最大拍摄范围
（传感器短边）

高速
相机

图 12　叶片飞断试验总体方案
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头接触，实现了1个雷管同时引爆2根柔爆索。放置柔

爆索后，使用纤维布对其进行包覆并通过树脂胶固定，

以保证旋转条件下柔爆索在沟槽内固定可靠，柔爆索

敷设及雷管安装如图 13所示。在风扇叶片外侧试验

舱内壁装有整圈的包容防护环，叶片飞脱后将撞击包

容环，用于安全防护和评估叶片撞击后损伤情况。

试验测控系统包括爆破装置起爆系统、触发系

统、高速摄像系统。试验起爆系统中雷管通过引线与

无线起爆信号接收器相连，并在试验舱内部安装信号

天线，通过舱外控制电路发射起爆信号，实现旋转爆

破飞断过程。在防护环内壁叶片飞断截面上粘贴触

发线圈，当叶片发生旋转爆破飞出后撞击包容防护

环，切断防护环内侧缠绕的触发线圈，形成触发信号，

触发控制试验台降速停机；同时触发安装在试验舱底

部的高速相机，拍摄叶片飞断过程并存储数据。

4　试验结果与分析

在试验中，逐步提升转速至 5251 r/min，待转速平

稳后通过雷管引爆柔爆索，叶片在柔爆索切割与离心

载荷共同作用下飞断，向

外飞出切断触发线圈，触

发高速相机进行数据记

录，设备自动停车。叶片

飞断试验运行曲线如图

14所示。

4.1　飞断叶片失效分析

飞断叶片断口形貌如图 15 所示。从图中可见，

叶片中部为柔爆索产生的金属射流切断，前后缘有明

显的拉断断口，说明飞断

叶片并未由于爆破产生附

加动能。

通过扫描电镜对叶片

断裂位置进行观察，爆破

射流切割断口区域宏观和

微观形貌如图 16 所示。从图中可见，爆破切割断口

呈熔融状，表明炸药爆破产生了较高热量，使断口经

历了很高的温度；局部区域可观察到残留的韧窝形貌

特征，表明爆破断口为瞬时断裂。试验中叶片受到柔

爆索爆破切割作用后，剩余的靠近前后缘的区域在离

心载荷作用下拉断，向外飞出；对断口熔融区域进行

能谱分析，可见断口含有铅、锑元素，与柔爆索外壳成

分相符，如图17所示。

4.2　高速影像结果

在试验中叶片在预定的转速下失效，向外飞出过

程被高速相机完整记录下来，叶片爆破飞断高速摄影

如图 18所示。从图中可见，在 t=0 ms时刻，叶片根部

（a） 宏观形貌 （b） 微观形貌

图 16　爆破射流切割断口区域形貌

射流切割
拉伸断口

图 15　飞断叶片断口形貌

谱图27    wt%  σPb 76.0 0.3Ti  15.0 0.2O   5.2 0.1Sb  1.1 0.2Al  1.1  0.1Si   1.0 0.1Mg  0.6 0.0

cps
/eV
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图 17　爆破断口区域能谱分析

（a） 敷设柔爆索和雷管 （b） 覆盖玻璃纤维布

图 13　柔爆索敷设及雷管安装
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图 14　叶片飞断试验

运行曲线

（a） t=0 ms

（c） t=0. 8 ms

（b） t=0. 3 ms

（d） t=1. 2 ms
图 18　叶片爆破飞断高速摄影
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开始产生火光，柔爆索起爆；在 t=0.3 ms时刻，叶片根

部火光强烈，柔爆索已完全起爆；在 t=0.8 ms时刻，火光

逐渐暗淡，柔爆索完成了对风扇叶片的切割；在 t=1.2 ms
时刻，受到爆破切割后的叶片在离心载荷作用下被拉

断向外飞出。

5　结论

（1）采用在叶片根部预埋柔爆索的切割方法能够

准确控制叶片在预定转速下沿叶根截面飞断，具有较

高的飞断转速控制精度。

（2）通过静态爆破预试验可以有效获取柔爆索的

切割能力。

（3）叶片中部受柔爆索切割后，剩余前后缘的区

域无法承受离心载荷，在离心载荷作用下被拉断向外

飞出，不会产生附加动能。
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隐蔽式安装布局涡轴发动机安装损失的飞行试验

张 浩，汪 涛，李延希

（中国飞行试验研究院，西安 710089）

摘要：为确定轻小型直升机飞行性能评估所需的发动机安装性能损失，对隐蔽式安装布局的涡轴发动机进行了不同直升机飞

行姿态的飞行试验。基于试飞数据建立了一套真实飞行条件下涡轴发动机安装损失的计算流程，对比分析了在不同高度和速度

下稳定平飞、有/无地效悬停、有/无地效悬停回转、不同高度爬升、不同高度下滑、盘旋、侧后飞等飞行姿态对涡轴发动机安装损失

的影响。结果表明：隐蔽式安装布局的涡轴发动机安装损失主要来自进气温升，不同飞行姿态下功率损失为 4.3%~20.7%，耗油率

相对增量为 1.2%~132.7%；功率损失随飞行高度的变化规律不明显，随飞行速度的增大而减小；耗油率相对增量随飞行高度和飞

行速度的增大而减小；在近地面的低速飞行姿态下安装损失最小，且受地效影响较小；风速和风向对安装损失的影响较大。

关键词：安装损失；涡轴发动机；飞行姿态；隐蔽式安装布局；飞行试验
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Research on Installation Loss of Turboshaft Engine with Covert Installation Layout
ZHANG Hao， WANG Tao， LI Yan-xi

（Chinese Flight Test Establishment，Xi’an 710089，China）

Abstract： To determine the installation performance loss of turboshaft engines required for the flight performance evaluation of light 
and small helicopters, flight tests were conducted on turboshaft engine with covert installation layout under different helicopter flight 
attitudes. Based on test flight data, a set of calculation processes of turboshaft engine installation loss under real flight conditions was 
established. The effects of flight attitudes such as stable level flight at different altitudes and speeds, IGE/OGE hover, IGE/OGE hover rota⁃
tion, different altitude climb, different altitude glide, circling, and side backward flight on the installation loss of turboshaft engine were 
compared and analyzed. The results show that the installation loss of turboshaft engine with covert installation layout mainly comes from the 
inlet temperature rise; the power loss under different flight attitudes is 4.3%-20.7%, and the relative increment of specific fuel consump⁃
tion is 1.2%-132.7%; the power loss does not change obviously with the flight altitude, but decreases with the increase of flight speed; the 
relative increment of specific flue consumption decreases with the increase of flight altitude and speed; the installation loss is minimized in 
low-speed flight attitude near the ground, and it is less affected by ground effects; wind speed and direction have a significant impact on 
installation losses. 

Key words： installation loss; turboshaft engine; flight attitude; covert installation layout; flight test

0　引言

一般来说，涡轴发动机型号说明书上所给出的功

率是台架试车功率，而发动机在直升机上真实装机使

用以后，处于直升机诱导的上下游气动环境中，由于

进排气条件的变化会产生一部分装机性能损失，使发

动机输出功率低于相同环境条件下的台架功率[1-2]。

发动机安装损失直接关系到直升机和发动机的性能

匹配[3-5]，是飞发一体化设计的重要研究方向[6]。然而

在以往的军用直升机飞行试验中，发动机安装损失评

估工作不受重视，通常采用直升机设计方给定的固定

安装损失粗略地预估发动机使用状态性能，用于直升

机性能试飞试验点设计[7]。在真实飞行试验中，直升

机/发动机构型、引气及功率提取、地面效应、大气条

件变化等多种因素均会使发动机安装损失的数值产

生变化。若是忽略这些影响因素，采用固定安装损失

收稿日期：2022-07-27  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：张浩（1992），男，硕士，工程师。
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预测试飞试验点，就会与真实飞行结果存在较大偏

差，给飞行试验的实施带来不便。另外，通过涡轴发

动机使用状态性能试验结果去计算评估非安装性能，

准确性也难以保证。

国外关于涡轴发动机安装损失的评估工作主要

依据 1998 年的 SAE-ARP-1702A 标准[8]，推荐的做法

是应用发动机性能模型来预测发动机在台架状态和

飞行状态下的性能，通过比较来计算安装损失。在

EH101 直升机试飞过程中，Jones[9]采用了 RTM322 涡

轴发动机高精度计算模型来评估安装损失；徐朝梁[10]

和 Casavant[11]在确定 AC313直升机的 PT6B-67A 发动

机可用功率时，采用了加拿大普惠公司提供的发动机

计算程序（EEPP）进行计算。但目前中国大多数涡轴

发动机不具备相当精度的性能计算模型，直接采用该

方法可能引入较大的计算误差，不能满足工程应用的

需求。徐威阳[12]采用数值模拟的方法研究了典型飞

行姿态下的涡轴发动机安装气动性能，简要说明了飞

行姿态对安装性能的影响。

安装损失与直升机动力系统的进排气设计息息

相关，对于小型直升机或轻型直升机来说，结构较为

紧凑，为了减轻质量，发动机多采用隐蔽式安装布

局[13]，发动机和主减速器共用滑油散热器，相对复杂

的进气情况也随之产生了较大的安装损失。本文以

涡轴发动机配装轻型直升机的安装损失试飞为算例，

建立真实飞行状态下的涡轴发动机安装性能损失计

算流程，针对直升机隐蔽式安装的涡轴发动机在各种

飞行条件下的安装性能损失进行探索研究，以期为直

升机与其发动机性能匹配设计提供借鉴。

1　研究对象

所研究的涡轴发动机由单级离心压气机、单级燃

气涡轮、环形回流燃烧室和单级动力涡轮等组成，采

用全权限数字式电子控制系统，最大工作高度为

6000 m，最大来流Ma=0.4。试飞载机为 5座型单发轻

型直升机，最大飞行质量为 1.7 t，结构形式为单旋翼

带涵道式尾桨，配备滑橇式起落架，机体为金属结构，

发动机安装布局为完全隐蔽式安装。

被试发动机采用径向进气方式，试飞载机在发动

机进气口前、后安装边上安装进气兜包绕进气口，进

气兜侧向开口，呈矩形。由于离心压气机转速高，单

级压比高，且进气兜的矩形进口距离进气防护网较

近，因此发动机进口气流不均匀。发动机在试飞载机

上安装之后形成了复杂的进气条件，气流从直升机动

力舱前端进气，绕过主减舱和设备舱后，进入发动机

进气兜，进气路径上相关各部件结构紧凑且形状不规

则，没有平直段，没有稳定流动区域。此外，发动机与

直升机主减速器共用的滑油散热器位于主减舱，起动

发电机的排气也位于主减舱，这些因素造成了较大的

进气温升。复杂的进气情况导致发动机进口处的流

场条件与大气条件差异较大，因此进气压力损失和进

气温度升高引起的安装损失较为严重。

2　研究方法

在发动机进气兜的矩形进口处加装进气总温总

压复合测头，用于测取发动机进气总温和进气总压。

选取试飞载机的有/无地效悬停、有/无地效悬停回转、

爬升、稳定平飞、下滑、盘旋、侧后飞等飞行姿态，针对

发动机安装损失进行计算分析。

真实飞行试验在非标天条件下进行，而台架试验

只开展了地面 3种温度条件的试验，以台架性能试验

结果外插换算空中非标天的性能参数会引入较大误

差。因此，本文假设不同飞行姿态条件下发动机进口

截面流场变化较小，可以使用复合测头所测温度、压

力代替台架进口条件，通过进气总温升高和进气总压

损失来评估发动机的安装损失。本文采用同转速条

件下相比较获取安装损失的计算方法，具体的研究思

路如下。

（1）以发动机进口截面总温T1 *、总压P1 * 为基准，

参考国军标[14-15]推荐的相似换算方法，建立涡轴发动

机非装机状态下的稳态性能计算方法。

Psh,0 = f1 (T *1 , P*1, Ng ) （1）
S fc 0 = f2 (T *1 , P*1, Ng ) （2）

（2）挑选典型的直升机飞行姿态试飞数据，计算

使用状态的功率Psh 和耗油率 Sfc，并记录大气总温T *0、

大气总压P*0和燃气发生器转速Ng。

（3）以真实飞行的大气总温T0 *和大气总压P0 *替

换发动机进口截面参数，代入（1）所建立的稳态性能

计算方法中，计算飞行大气条件下的非安装性能。

Psh,0 = f1 (T *0 , P*0, Ng ) （3）
S fc 0 = f2 (T *0 , P*0, Ng ) （4）

（4）将（2）和（3）计算出来的真实飞行性能和非装

机性能进行比较，得到 (T *0 , P*0, Ng )条件下的功率损失
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和耗油率相对增量。

P͂sh = Psh,0 - Psh
Psh,0

× 100% （5）
S͂ fc = S fc - S fc 0

S fc 0
× 100% （6）

（5）为进一步探讨发动机安装损失来源，计算（2）
中各典型飞行姿态的进气总温升高值和进气总压恢

复系数，与安装损失数值开展对比分析，总结规律。

ΔT1 = T *1 - T *0 （7）
δ = P*1

P*0
× 100% （8）

3　计算结果

3.1　稳定平飞

选取试飞载机在高度为 1000～6000 m不同速度

点的稳定平飞数据进行安装损失计算，将计算结果整

理为进气总温升高值、进气总压恢复系数、功率损失

和耗油率相对增量随飞行速度变化的曲线，如图 1
所示。

总结试验结果可以得出以下规律。

（1）进气温升随高度上升而增大，随飞行速度增

大而减小。

（2）进气总压恢复系数随高度上升的变化规律不

明显，随飞行速度增大而减小。

（3）功率损失随高度上升的变化规律不明显，随

飞行速度增大而减小。

（4）耗油率相对增量随高度上升而减小，随飞行

速度增大而减小。

下面结合发动机及直升机的结构和气动设计特

点，进一步分析上述规律产生的原因。

发动机进气温度升高主要来源于主减舱内滑油

散热器对主减滑油和发动机滑油的冷却作用。试验

表明，随着气压高度的升高，外界环境温度逐渐降低

（每升高 1000 m降低约 6.5 ℃），而主减速器和发动机

的滑油温度变化不大。主减速器滑油和发动机滑油

的物理性质类似，以发动机滑油系统为例进行说明。

被试发动机滑油系统的基本工作原理为，通过滑油泵

将滑油从滑油箱中抽出，并为滑油增压，高压滑油在

发动机内部进行冷却和润滑，然后在回油管路上通过

空气滑油散热器后返回滑油箱。发动机滑油进口处

设有 1个温度/压力复合传感器，试验时又在滑油散热

器进口加装了滑油温度传感器，2个传感器分别测量

了冷却后的滑油箱内滑油温度和滑油散热器前滑油

温度。在发动机正常工作时，压力温度复合传感器所

测的发动机进口滑油温度约为 70 ℃，位于直升机主

减平台的滑油散热器进口滑油温度为 84～95 ℃，外

界气流经过滑油散热风扇时会产生温升。随着气压

高度的升高，外界气流与滑油散热器进口滑油温度的

温差逐渐增大，导致进气温升逐渐增大。

另外，直升机飞行速度较低时，受到旋翼下洗流

的影响，发动机进口总压可能会高于大气总压，使得

总压恢复系数大于 1。随着飞行速度增大，旋翼下洗

流的影响逐渐减弱，大气总压逐渐提高；而试飞载机

的发动机进口处于动力舱内部，经过动力舱内较长进

气路径的整流，使得发动机进口截面流场受到外界环

境影响较小，总压变化不大。根据进气总压恢复系数

的计算公式，即可说明进气总压恢复系数随飞行速度

增大而减小。

3.2　其他飞行姿态

选取试飞载机的有/无地效悬停、有/无地效悬停

回转、爬升、下滑、盘旋、侧后飞等飞行姿态，针对发动

机安装损失进行计算分析。

由稳定平飞姿态下的计算结果可知，气压高度对

发动机安装损失的影响较大，因此在比较不同飞行姿

态的安装损失时，尽量选取相同或相近高度下的不同

飞行姿态。近地面不同飞行姿态下的安装损失计算

（a） 进气温升

P͂
sh/%

（c） 功率损失

（b） 进气总压恢复系数

S͂ fc
/%

（d） 耗油率相对增量

图 1　稳定平飞时发动机参数随飞行速度的变化
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结果见表 1，包括有/无地效悬停、有/无地效悬停回

转、小速度前飞/后飞/左侧飞/右侧飞；高空中不同飞

行姿态下的安装损失计算结果见表 2，包括爬升、下

滑和稳定盘旋。直升机爬升和下滑过程中安装损失

的时间历程曲线如图2所示。

根据试验结果，可以总结得出以下规律。

（1）在近地低速飞行姿态下，进气温升较小，进气

总压恢复系数大于 1，安装功率损失和耗油率相对增

量比高空高速飞行姿态的小。

（2）隐蔽式安装布局条件下，发动机进气流场受

到地效的扰动影响较弱，有/无地效悬停、悬停回转的

安装损失基本一致。

（3）在小速度近地机动时，右侧飞的安装损失最

大，接下来的顺序分别是前飞、左侧飞、后飞。说明在

直升机不同的飞行姿态下，相对来流方向不同，发动

机所处的流场环境不同，使安装损失不同，右侧飞时

更容易达到发动机状态限制，使右侧飞边界性能相对

其他方向的较差。

表 1　近地面飞行时的安装损失试验结果

序号

1
2
3
4
5
6
7
8
9

10

飞行姿态

有地效悬停

有地效右悬停回转

有地效左悬停回转

无地效悬停

无地效右悬停回转

无地效左悬停回转

前飞

左侧飞

右侧飞

后飞

Hw /m
7.2
6.6
6.8

19.3
18.2
16.2
17.4
19.4
17.5
15.2

Vg /（m/s）

5.7
5.8
5.5
4.2

Tht /℃
29.0
29.1
29.1
28.8
28.6
28.6
28.1
28.6
28.6
28.5

Ng /%
98.4
98.0
98.0
98.0
98.5
98.1
97.7
98.2
97.9
98.3

Psh /%
90.1
87.6
87.2
86.2
90.8
87.8
83.2
86.7
82.5
88.6

Sfc /（kg/（kW·h））
0.373
0.377
0.377
0.378
0.371
0.376
0.387
0.380
0.386
0.376

ΔT1 /℃
4.0
3.9
4.0
5.0
4.9
4.7
7.1
5.8
6.0
5.6

δ/%
100.2
100.3
100.4
100.2
100.2
100.2
100.3
100.2
100.2
100.1

P͂sh /%
4.3
4.3
4.5
5.7
4.4
4.8
8.1
6.4
9.2
5.9

Sfc/%
2.1
2.2
2.2
2.5
2.1
2.3
4.7
3.5
4.6
2.9

表 2　高空飞行时的安装损失试验结果

序号

1
2
3
4
5
6
7
8
9

10
11

飞行姿态

爬升

下滑

右盘旋

左盘旋

Hp/m
1000
2000
3000
4000
5000
6000
2000
3000
4000
3056
3054

Vi/（km/h）
98.1

100.8
95.4
99.9
89.1
82.1

119.3
115.2
112.2
152.5
145.2

Tht /℃
3.6
3.5

-2.8
-9.1

-16.7
-23.1

3.6
-3.3
-9.5

8.2
8.2

Ng /%
93.1
94.3
94.5
96.2
97.1
98.7
79.4
80.4
77.3
96.3
95.6

Psh /%
68.2
67.0
63.1
67.4
66.9
67.5
11.1
12.2

7.3
65.9
62.6

Sfc/（kg/（kW·h））
0.395
0.379
0.369
0.347
0.335
0.326
1.093
0.926
1.040
0.369
0.374

ΔT1 /℃
8.1
9.0

10.0
12.9
13.3
14.1

4.4
5.7
6.9
9.0
8.8

δ/%
98.8
98.7
98.8
98.6
98.9
98.6
98.9
99.0
99.2
98.8
98.9

P͂sh/%
12.3
11.3
13.2
11.8
11.9
12.2

9.7
12.3
20.7
10.2
10.5

Sfc/%
5.0
4.0
4.4
3.0
2.1
3.1

88.7
132.7

73.2
4.2
4.1

（a） 爬升时

（b） 下滑时

图 2　直升机爬升和下滑时安装损失时间历程曲线
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（4）近地试飞科目考核目的是评估直升机的抗侧

风能力，因此可推测该型直升机的抗右侧风能力

较差。

（5）不同高度的爬升、下滑，飞行速度基本一致，

主要差异在于进气温升不同，因此与稳定平飞时的规

律基本相似，在相同发动机功率状态下，随着高度的

上升，功率损失逐步增大，耗油率相对增量基本不变。

（6）由于直升机在爬升时，发动机多处于大功率

状态，而下滑时发动机多处于小功率状态，因此应多

关注爬升时的安装损失，以开展更好的爬升性能

设计。

（7）在相同高度下，左盘旋和右盘旋的安装性能

损失基本一致。

4　结论

（1）隐蔽式安装的涡轴发动机安装损失主要来自

于进气温升；在同一飞行姿态下，进气温升随高度上

升而增大，随飞行速度增大而减小；进气总压恢复系

数随高度上升的变化规律不明显，随飞行速度增大而

减小；功率损失随高度上升的变化规律不明显，随飞

行速度增大而减小；耗油率相对增量随高度上升而减

小，随飞行速度增大而减小。

（2）在高度和速度相同的条件下，悬停、悬停回转

的安装损失基本一致，不同方向盘旋的安装损失基本

一致。

（3）在近地面的低速飞行姿态下，隐蔽式安装的

涡轴发动机安装损失比其他飞行姿态的小。

（4）风速风向对直升机的安装损失影响较大，安

装损失影响着直升机不同方向的抗侧风能力。
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