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变循环发动机后涵道引射器的研究现状与关键技术

于海涛，施 磊，付 垚，葛笑楠，朱 健

（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：变循环发动机是航空发动机的发展方向。相较于传统的航空发动机，变循环航空发动机在加力燃烧室中设置了后涵道

引射器这一典型可调几何机构，以满足整机对气动匹配、推力和燃油经济性的需求。讨论了变循环发动机后涵道引射器的发展历

程、布置位置、结构形式等，分析了后涵道引射器的结构特征和功能特点，点明了对加力燃烧室气动热力性能、结构尺寸的影响和

对发动机推力、耗油率的影响。同时，结合后涵道引射器的发展历程和技术特征，指出了其在性能、结构和控制等方面需要深入研

究的快速响应、精准控制和高可靠性等关键技术。通过对后涵道引射器的讨论和分析，以期为变循环发动机乃至未来涡轮基组合

循环发动机的后涵道引射器性能和结构设计提供参考。

关键词：后涵道引射器；加力燃烧室；变循环发动机；航空发动机；关键技术
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Investigation Status and Key Technologies of Rear Variable Area Bypass Injector of Variable Cycle Engine
YU Hai-tao， SHI Lei， FU Yao， GE Xiao-nan， ZHU Jian

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract： Variable cycle engine (VCE) is the development direction of the aeroengine. Compared with traditional aeroengines, the 
afterburner of VCE is equipped with a typical variable-geometry mechanism, the rear variable area bypass injector (RVABI), to meet the 
whole engine requirements of the aerodynamic matching, thrust, and fuel consumption. The development history, arrangements, and 
structural forms of RVABI in VCE are discussed, the structural and functional characteristics are analyzed, and the influence on the 
aerothermal performance and the size of the afterburner, engine thrust, and specific fuel consumption are elucidated. According to the 
development history and technical characteristics of RVABI, key technologies such as quick response, precise control, and high reliability 
that need further study in terms of performance, structure, and control are pointed out. The discussions and analyses aim to provide refer‐
ences for RVABI performance and structure design of variable cycle engines and the future turbine-based combined cycle engines.

Key words： rear variable area bypass injector; afterburner; variable cycle engine; aeroengine; key technology

0　引言

随着社会经济的不断发展和军事技术需求的不

断提高，航空发动机必须提供更好的燃油经济性指标

和更高的推力指标[1]。为此，科研人员提出了变循环

发动机（Variable Cycle Engine，VCE）的概念[2]，通过巧

妙设计可变几何机构实现整机循环参数的变化，使发

动机既具备涡喷/小涵道比涡扇发动机大推力、可超

声速推进的工作能力，又具备涡扇发动机高燃油经济

性、远航程、低噪声的技术特征。

欧美国家自 1960 年代起，便开展了变循环发动

机的研究工作[3]。Johnson在GE公司变循环发动机的

技术发展报告[4]中介绍了美国在 1976 年公开披露的

其第一代变循环发动机YJ101，该变循环发动机设计

有后涵道引射器（Rear Variable Area Bypass Injector，
RVABI）用于保证发动机涵道比大范围变化，实现循

环模式变化的工作需求。此后，美国 GE 公司、英国

RR 公司，在所提出的各代变循环发动机典型方案中

均设置有后涵道引射器，而且在最新一代变循环发动

机——自适应循环发动机（Adaptive Cycle Engine，
收稿日期：2024-04-28  基金项目：国家级研究项目资助
作者简介：于海涛（1981）,硕士，高级工程师。
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ACE）[5-6]中也依然采用了后涵道引射器,以满足整机

循环参数变化的需求。可见，后涵道引射器是变循环

发动机典型且重要的可变几何机构，对发动机实现工

作模式转换至关重要。中国的研究机构自 20世纪 90
年代开始关注变循环发动机技术，至 21 世纪初的研

究重点主要集中于概念明晰和技术梳理，对于性能、

控制等方面的研究较少，对后涵道引射器的技术研究

更少。近十余年，在各类专项的支持下，北京航空航

天大学、西北工业大学等高校在变循环发动机总体性

能、控制方法等领域研究发展迅速，中国科研院所完

成了如后涵道引射器等变循环典型机构的关键技术

的攻关和验证工作。变循环发动机是现阶段国内外

的研究重点，后涵道引射器作为典型可调机构应当得

到更多的关注和重视，持续提升技术成熟度，满足整

机更苛刻的气动性能匹配和结构可靠性要求。

本文分别针对后涵道引射器的发展历程、布置位

置、结构形式等开展讨论，分析后涵道引射器开启方

式、轴向位置、结构特点等对加力燃烧室性能和结构

的影响，以及对整机循环参数的影响。同时，梳理后

涵道引射器在性能、结构和控制等领域尚未完全解决

或仍需进一步提升的关键技术，以期为总体专业工程

师和加力专业设计师在设计和优化变循环发动机后

涵道引射器时提供参考。

1　后涵道引射器的发展历程

1.1　国外研究历程

在过去的几十年中，国内外科研人员在变循环发

动机的后涵道引射器气动参数匹配和结构设计等方

面开展了一系列的研究工作。后涵道引射器通常布

置在变循环发动机加力燃烧室中[7-9]，用于改变外涵道

气动面积[10-12]，解决常规循环发动机因库塔条件约束

导致的内外涵气体流量匹配受限的问题，实现发动机

涵道比的调整[13-15]。后涵道引射器通常与前涵道引

射器、模式选择阀、可调低压涡轮导向器等配合工作，

满足变循环发动机循环参数灵活变化的需求。虽然

后涵道引射器在 20世纪 60年代随变循环发动机概念

一起被提出，但直至 1976 年才有其较为具体的应用

报道。除前文所述的美国空军在小涵道比 YJ101 涡

扇发动机中开展了后涵道引射器对发动机气动性能

影响的验证研究外，美国海军也开展了双外涵发动机

方案后涵道引射器的验证[16-18]。第一代变循环发动

机后涵道引射器的布置如图 1 所示[19]。图中，LPT 为

低压涡轮。

此后，美国 GE 公司开展了第 2 代变循环发动机

GE21 的设计[20]。GE21 变循环发动机结构如图 2 所

示。从图中可见，该发动机设计有后涵道引射器、前

涵道引射器、可调低压涡轮导向器和核心驱动风扇等

典型变循环特征构件。通过调整布置于加力燃烧室

的后涵道引射器开启位置改变外涵气动面积，抵消因

循环参数变化导致的外内涵流量变化对混合器截面

静压平衡造成的影响，从而实现在宽广的飞行包线内

发动机涵道比的变化和循环参数的匹配。其工作逻

辑是，当发动机需要提高推力时，后涵道引射器关闭

至最小，发动机进入涡喷工作模式；当发动机需要更

低的耗油率时，后涵道引射器开启至最大，发动机进

入涡扇工作模式。20 世纪 90 年代，日本也开展了类

似于 GE21 发动机的 HYPR-T 方案的设计与验证[21]。

日本HYPR90-C发动机如图 3所示。图中，MSV为模

式选择阀；HPC为高压压气机；VSV为可调静子叶片；

LPT 低压涡轮；NGV 为喷嘴导向器。从图中可见，冲

压燃烧室前设计有调整气体流量的后可调放气门（后

涵道引射器）。

美国军方[22-23]自 2007 年先后实施了自适应多用

途发动机技术（Adaptive Versatile Engine Technology，
ADVENT）、自适应发动机技术发展（Adaptive Engine 

Split fan Front VABI Variable LPT Rear VABI YJ101
nozzle

YJ101 fan stages YJ101 core
图 1　后涵道引射器布置［19］

前段风扇 后段风扇 后VABI
同心环喷管

模态选择活门
前VABI 可调面积低压涡轮

图 2　带有后涵道引射器的变循环发动机 GE21［20］

MSV Forward VABI Rear VABI Turbo modeExhaust nozzle

Ram modeLPT NGVHPC VSV
图 3　HYPR90-C 发动机［21］
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Technology Development，AETD）和自适应发动机过渡

（Adaptive Engine Transition Program，AETP）等 计

划[24-26]，支持自适应变循环阶段的发动机研制[27-28]。

目前，美国 GE 公司和 PW 公司结合自身技术特点开

展了不同构型的ACE方案研究。但无论哪种技术方

案，均采用了后涵道引射器满足涵道气体流量变化需

求，实现发动机在大推力的涡喷模式与低油耗的涡扇

模式之间自由切换。一种典型的自适应循环发动机

结构如图 4 所示。图中，FVABI 为前涵道引射器；

CFDS为核心机驱动风扇级；HPT为高压涡轮。

1.2　中国研究进展

中国在变循环发动机后涵道引射器设计领域虽

然起步较晚，但近年来也取得了很多成果，突破了诸

多关键技术。北京航空航天大学的唐海龙[29]、空军工

程大学的骆广琦等[30]和张海明等[31]的研究表明，后涵

道引射器配合可调几何部件在不同状态点形成不同

的组合方案，提高了整机推力，降低了耗油率；南京航

空航天大学的窦健等[32-33]利用 3 维计算流体动力学

（Computational Fluid Dynamics，CFD）仿真软件开展了

后涵道引射器与前涵道引射器的配合以及对出口总

压损失影响的研究，获得了后涵道引射器匹配前涵道

引射器工作条件的涵道压力特性；南京航空航天大学

的张睿[34]、张元等[35]和苟学中等[36]利用仿真程序完成

了变循环整机和部件建模工作，建立了后涵道引射器

引射流量的预测模型；上海交通大学的郭令[3]开展了

后涵道引射器调节机构的模块化设计以及性能分析

工作。

此外，中国科研院所近年来开展了后涵道引射器

设计。利用仿真软件完成了后涵道引射器调节对流

动与燃烧影响和作动机构结构强度优化等关键技术

研究，分析了后涵道引射器开度对发动机推力等关键

指标的影响，解决了气动参数匹配、燃烧组织等气动

热力性能问题。在不同状态点，后涵道引射器开度对

发动机推力的影响如图5所示。

2　后涵道引射器的结

构形式

后涵道引射器除满足

发动机流量调节需求，还

具有类似常规循环发动机

加力燃烧室混合器的作

用。相应的，后涵道引射

器结构设计涉及 2方面问题，一方面是引射器的开启

与调节方式，另一方面是引射器在加力燃烧室内的布

置位置。这 2方面的问题，在性能上不仅会影响加力

燃烧室的油气混合与燃烧组织，还会影响整机的气体

流通能力和总压损失；在结构上会影响整机的外廓尺

寸、零组件数量以及整机质量。因此，需保证后涵道

引射器设计的合理性。

2.1　后涵道引射器的开启方式

后涵道引射器的开启方式可分为 3类：后涵道引

射器流量调节阀沿加力燃烧室轴线前后移动开启；流

量调节阀绕加力燃烧室轴线旋转开启；流量调节阀由

可旋转摆动的叶片构成，通过调整叶片摆动倾角实现

调节。

一种带有前后移动式流量调节阀的后涵道引射

器如图 6所示[37]。从图中可见，该方案后涵道引射器

的流量调节阀沿着加力燃烧室轴线前后移动完成开

启和关闭，实现外涵气动面积变化，满足变循环发动

机涵道比调节需求。当后涵道引射器流量调节阀关

闭至最小，外涵气流出口

将被完全封闭，外涵气流

不能进入内涵与内涵高温

燃气进行掺混。当后涵道

引射器流量调节阀逐渐开

启，外涵气通过外涵气流

出口进入内涵，完成气体

混合并进入加力燃烧室

燃烧。

设置有轴向旋转式流量调节阀的后涵道引射器

如图 7所示[38]。从图中可见，该后涵道引射器通过曲

柄连杆机构运动实现流量调节阀绕加力燃烧室轴向

旋转并伴随前后移动，实现引射器开闭和外涵气体流

通面积调节，完成内外涵气体掺混、涵道比变化和总

体参数的匹配。

Flade MSV FVABI 外涵喷管 RVABI 主喷管

加力燃烧室LPTHPTHPCCDFS主风扇 燃烧室

图 4　典型的自适应循环发动机结构［28］

状态点1状态点2

发
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后涵道引射器开度变化/%
图 5　后涵道引射器开度对

发动机推力的影响

图 6　前后移动式的后涵道

引射器［37］
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依靠叶片摆动完成调节的后涵道引射器如图 8
所示[19]。从图中可见，该方案的流量调节阀由若干可

摆动的叶片构成，通过改变可摆动的叶片倾角实现外

涵流通面积的调整，支撑变循环发动机状态变化导致

的气动参数匹配变化。值得注意的是，这种流量调节

阀明显更具备加力燃烧室可变混合器的技术特征，保

证加力燃烧室内油气混合和燃烧组织需求。

从构型上看，沿加力燃烧室轴向前后移动式开启

的后涵道引射器流量调节阀可以提供更大的开度，满

足更大的涵道比变化需求，其形成的环缝式气体通道

可在相同条件下提供更高的外涵气体流量。绕加力

燃烧室轴线旋转的后涵道引射器流量调节阀受开启

方式的影响，其轴向可调范围和开启速度均小于前一

种。如果完成相同的气动调节需求，第 2种引射器会

占用更大的几何空间和消耗更长的响应时间。叶片

倾角可变的流量调节阀通过恰当的结构设计可以实

现向内涵道的摆动和向外涵道的摆动，增大发动机涵

道比的调节范围。然而，这种流量调节阀受开启方式

限制，会对不同涵道造成较大的流动损失。各研究机

构在实际的型号应用中，更多的是以流量调节阀前后

移动开启的后涵道引射器为基础开展结构方案设计。

2 种典型的流量调节阀前后移动后涵道引射器结构

如图9所示[39]。

2.2　后涵道引射器轴向位置

后涵道引射器通常布置在加力燃烧室内，在调节

进入内涵的外涵气体时必然会对加力燃烧室内的燃

烧组织造成影响。因此，有必要对后涵道引射器的布

置位置进行讨论。

加力燃烧室一般采用先喷油，再利用火焰稳定器

稳焰和燃烧的模式开展燃烧。根据后涵道引射器组

织内外涵气体掺混相对于火焰稳定器的位置，可将后

涵道引射器分为前置引射器和后置引射器 2种。2种

后涵道引射器布置位置如图 10所示。前置后涵道引

射器先于喷油将外涵低温气体引入内涵与高温燃气

进行掺混，这可有效降低加力燃烧室内涵来流温度，

降低加力燃烧室内如锥体、稳定器、隔热屏等热端部

件在加力燃烧时的热防护压力。同时，更低的来流温

度也降低了加力燃油自燃和结焦的风险，为更充分的

燃油扩散和油气混合提供了一定便利。然而，更低的

来流温度也意味着需要设计更合理的油气混合和燃

烧方案保证更高的加力出口总温指标实现。此外，前

置后涵道引射器在组织内外涵气体掺混时也会导致

加力进口气流湍流度高、掺混损失大，造成较高的总

压损失和较大的径向温度梯度，影响加力燃烧室的燃

烧稳定性和气动指标。后置后涵道引射器在火焰稳

定器后方引入外涵冷气。这种方式虽然也会不可避

免的造成气体掺混损失，但是加力燃烧室内气体此时

已完成扩压减速，且火焰稳定器后方的加力燃烧室流

道高度较高，可一定程度抵消外涵冷气掺混带来流动

损失。同时，加力供油和燃烧前的气流未受到外涵冷

气的影响，有利于简化油气混合和燃烧组织策略，提

供更高的燃烧温度，从而提高发动机推力。通过合理

设计后置后涵道引射器流量调节阀形面，可实现内外

涵气体快速掺混，充分利用外涵高氧气含量空气改善

15°

75°

（a） 主视

120°
90°

90°
120°

（b） 侧视

图 7　绕轴线旋转式的后涵道引射器［38］

Turbine frame
Actuation ring

VABI Actuators 
VABL Frame Strut 

Nozzle shroud
Outer noszle
plug crown

Translating plug
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Centerbody
support structure

Rear VABI
drop chute

图 8　叶片倾角可摆动式的后涵道引射器［19］

（a） 第1种典型的后涵道

引射器结构

（b） 第2种典型的后涵道

引射器结构

图 9　2 种典型的前后移动式后涵道引射器结构［39］

外涵气流

核心流

引射器
窗口

（a） 前置后涵道引射器 （b） 后置后涵道引射器

图 10　2 种后涵道引射器轴向位置
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加力燃烧效率，提高加力燃烧温度，保证发动机推力。

后置后涵道引射器在有利于加力气动和燃烧组织的

同时，也需要合理分配外涵冷气，保证加力热端构件

的冷却需求。

前置后涵道引射器和后置后涵道引射器在结构

方面也存在着较明显的差异。前置后涵道引射器受

加力燃烧室扩散器轴向尺寸限制，难于提供更大的气

动面积调整范围，不能支撑更大的涵道比调节需求。

同时，受加力燃烧室减速扩压以及气流整流需求约

束，前置后涵道引射器会不可避免地增加加力燃烧室

扩压器轴向长度，增加整机质量并降低整流、降速效

果。后置后涵道引射器因其下游为喷管，可以获得更

大的轴向布置空间，实现更大的引射流量调节范围，

但这可能会导致加力燃烧室或喷管的轴向尺寸变长，

外廓尺寸增大。

2.3　后涵道引射器流量调节阀形状

变循环发动机后涵道引射器在功能上与常规循

环发动机加力燃烧室的混合器有相似之处，将外涵气

体与内涵气体掺混。因此，后涵道引射器按照外涵气

体与内涵气体掺混的形式可分为预混式和射流式 2
种[40]。预混式后涵道引射器可将流量调节阀的形面

设计为波瓣形、沟槽形或隔栅形，使外涵气流与内涵

气流周期性交错接触，增大两股流接触面积，加快两

股流的混合，尽量降低加力燃烧室内气体的温度梯

度。隔栅型、摆动型、波瓣型、周期开槽型等预混式后

涵道引射器结构如图 11 所示[41-42]。射流式后涵道引

射器的流量调节阀将外涵气体以更快的速度和更高

的动量射入内涵气体完成混合，其调节阀形面结构简

单，可支持更高的流量调整需求。锥型和槽型等射流

式后涵道引射器结构如图 12所示[40]。由此可见，变循

环发动机加力燃烧室预混式后涵道引射器的结构和

作用更近似于常规循环发动机加力燃烧室的波瓣混

合器，射流式后涵道引射器的结构和作用则更接近于

常规循环发动机加力燃烧室的平行进气混合器。

3　后涵道引射器工作特性

变循环发动机在指定的风扇外涵进口总压和低

压涡轮出口总压或总压比的条件下，通过调整后涵道

引射器的开度实现发动机涵道比的变化，完成整机在

涡喷模式和涡扇模式之间的转换。通过控制后涵道

引射器工作状态改变喷管外内涵出口面积比 A18/A8、

加力燃烧室进口外内涵压比Pt16/Pt6，使外涵总压与内

涵总压比 π、涵道比 B和总压恢复系数 σ符合总体指

标要求。

以带有模式选择阀的双外涵变循环发动机为例，

当发动机工作在双外涵模式下时，适当增大后涵道引

射器开度，保证前涵道引射器小开度条件下的低涵道

压力需求；当模式选择阀完全打开，后涵道引射器开

度适当增大从而减小背压对风扇的影响。此外，如变

循环发动机加力燃烧室投入工作，则后涵道引射器在

调节时应当保证加力内涵气流速度满足加力点火和

稳焰的正常需求。

4　后涵道引射器设计关键技术

在过去的几十年中，科研人员解决了后涵道引射

器许多技术问题，保证了整机循环参数匹配、加力燃

烧室燃烧组织等气动热力性能需求，满足了调节响应

速度、结构可靠性等需求。然而，随着飞机作战功能

日趋多样化、飞行包线的不断扩大和航程的逐渐增

大，发动机必须提供更紧凑的尺寸、更轻的质量和更

低的耗油率。后涵道引射器虽然满足了变循环发动

机循环参数变换并保证了加力燃烧室的燃烧组织，但

必须做出新的变化满足以 ACE为代表的新一代 VCE
结构和功能需求。因此，梳理了后涵道引射器在气动

和结构设计领域需要解决的关键技术。

（a） 隔栅型

（c） 波瓣型

（b） 摆动型

（d） 周期开槽型

图 11　预混式后涵道引射器结构［41］

（a） 锥型 （b） 槽型

图 12　射流式后涵道引射器结构［40］
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4.1　气体快速掺混与低损失流动

自适应循环发动机加力燃烧室的内涵进口气流

速度快、余旋强度高，内外涵气体温度、速度的差异

大，但对内外涵道气体流动损失控制严格。在设计后

涵道引射器轴向位置和流量调节阀形面时，应尽量破

坏外涵射流进内涵后形成的边界层，保证气体快速均

匀掺混，降低掺混后的气体温度梯度和氧气浓度梯

度，改善气流场和燃烧温度场品质。在设计流量调节

阀及其作动机构时，需考虑对外涵道内气体流动损失

的影响，在满足开闭速度和控制精度的前提前，采用

小迎风面和简单导轨的结构保证外涵道内的气体低

损失流动。

4.2　调节阀大行程快速响应与精准调节

变循环发动机的涵道比调节范围在不断增大，后

涵道引射器的开启行程也相应延长。在工程实践中，

后涵道引射器通常结合加力燃烧室的尺寸设置其流

量调节阀的尺寸和作动机构数量。在开启行程大、外

廓尺寸大和内外温差高的条件下，设计人员势必要在

控制系统和传动机构设计方面开展关键技术攻关，实

现各作动机构的快速响应和同步动作，保证流量调节

阀能克服气动阻力和摩擦阻力，准确到达指定开度，

并保持稳定，避免出现振动或开度偏差影响气动匹配

和稳定燃烧。

4.3　传动机构热变形控制和拖动力限制

后涵道引射器一侧处于温度较低的发动机外涵

道中，另一侧处于温度很高的加力燃烧室内涵道中，

这使其受到很大的热应力。无论是采用增材制造或

钣金焊接方法加工的流量调节阀都面临着极高的热

变形风险。如果后涵道引射器作动机构和流量调节

阀热变形过大，易造成作动机构滑轨磨损、变形，流量

调节阀运动不协调，导致气动面积匹配偏离。在极端

情况下，可能导致拖动力超限和流量调节阀卡滞，控

制系统失灵等严重安全问题。

因此，需利用内、外涵多流道气体与热端构件耦

合分析的方法，合理分配冷却气体流量，结合运动学

和动力学分析，优化调节机构运动和传力路径，保证

热端构件获得高效冷却，避免由于热态尺寸不协调、

运动机构不同步等导致拖动力超限或卡滞等问题。

4.4　高可靠性单作动机构调节

轻量化有助于改善发动机燃油经济性，缩减外廓

尺寸，提高发动机装配和保障的便利性。现阶段的后

涵道引射器通常根据加力燃烧室外廓尺寸设置 2 组

或 4组同步作动机构，满足调节需求。这种设计虽然

保证了引射器结构可靠和调节精准，但不可避免的增

加了发动机的质量和外廓尺寸，且较多的零组件数量

也增加了后勤保障的压力。因此，如能利用单作动机

构实现后涵道引射器快速、精准、可靠调节，可显著降

低整机质量，缩小发动机外廓尺寸，有助于飞发灵活

匹配和提高发动机燃油经济性。

5　总结与展望

变循环发动机的技术发展历程清晰的表明，后涵

道引射器是其扩大飞行包线、提高整机气动热力指标

的关键可调几何构件。

（1）从开启方式上看，后涵道引射器根据流量调

节阀的移动方向分为沿发动机轴线前后移动、轴向旋

转和叶片摆动 3种方式，其主要的区别在于开启方式

和可实现的发动机涵道比变化范围不同，对外涵通道

流动损失的影响不同。

（2）从轴向位置看，后涵道引射器根据与火焰稳

定器的前后位置，分为前置引射器和后置引射器 2
种。二者最大的区别在于对加力燃烧稳定性的影响

不同，并最终影响加力出口总温和发动机推力水平。

后置后涵道引射器虽然可能增大发动机外廓尺寸和

质量，但是有利于获得更高的加力燃烧指标。

（3）从内外涵气体掺混形式看，后涵道引射器可

分为预混式和射流式 2种，其内外涵气体掺混形式的

不同导致加力内涵总压损失不同，并影响加力燃烧室

内油气混合以及燃烧过程。

（4）后涵道引射器未来必然向着质量轻、体积小、

单作动机构的方向发展，实现涵道比快速、大范围、精

准调节，不仅要保证加力燃烧室获得更高的燃烧效率

和燃烧温度，还要满足自适应循环发动机大推力、快

速突防和低油耗、超远航程的技术要求。如后涵道引

射器能快速突破“卡脖子”的关键技术，其不仅能够提

高变循环发动机的性能水平，还将为以涡轮基组合循

环 发 动 机（Turbine-Based Combined Cycle Engine，
TBCC engine）为代表的空天动力系统快速发展提供

强支撑。
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燃料与空气预混方法及性能研究进展

刘小克 1，刘恩惠 2，刘 潇 3

（1.中国航发沈阳发动机研究所， 2.中国航发燃气轮机有限公司：沈阳 110015；
3.哈尔滨工程大学 动力与能源工程学院，哈尔滨 150001）

摘要：随着大气污染物排放标准的日益严格，低排放燃烧技术已成为先进燃气轮机发展的关键技术之一。在气态燃料低排放

燃烧室中，燃料与空气的预混均匀性是影响NOX生成的关键因素。基于污染物生成机理及控制方法，指出了燃料空气预混均匀性

与NOX排放的关系，即均匀性越好，NOX排放越少。根据现有研究内容，从结构参数、旋流/湍流强度、预混距离以及边界条件（温度

和压力）等 4个方面梳理了国内外提高低排放燃烧室内燃料与空气预混均匀性的研究进展，提出可以通过增大旋流数、燃料穿透

深度、预混长度等参数以提高预混均匀性，指出了目前研究中缺少小尺寸短距离空间内燃料与预混均匀性的预测。基于低排放燃

烧室技术水平和发展趋势，认为未来的研究方向应为短距离、受限空间内燃料与空气预混均匀性的定量预测与评估。

关键词：低排放燃烧室；燃气轮机；NOX排放；预混均匀性

中图分类号：V231.3      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.03.002

Research Progress on Fuel-Air Premixing Method and Performance
LIU Xiao-ke1， LIU En-hui2， LIU Xiao3

（1. AECC Shenyang Engine Research Institute；
2. AECC Gas Turbine Company：Shenyang 110015，China；

3. College of Power and Energy Engineering，Harbin Engineering University，Harbin 150001，China）
Abstract： With the increasingly stringent emission standards of air pollutants， low-emission combustion technology has become one 

of the key technologies in the development of advanced gas turbines. The uniformity of fuel-air premixing is the key factor affecting NOx 
generation in a low-emission combustion chamber with gaseous fuel. Based on the mechanism of pollutant generation and control methods， 
the relationship between premixing uniformity and NOX emissions is pointed out， the better the uniformity， the less NOx emissions. 
According to existing research contents， the research progresses on improving fuel-air premixing uniformity in low-emission combustion 
chambers at home and abroad is summarized from four aspects： the structural parameters， swirl/turbulence intensity， premixing distance， 
and boundary conditions （temperature and pressure）. It is suggested that the premixing uniformity can be improved by increasing the swirl 
number， fuel penetration depth， premixing length， etc. It is pointed out that the prediction of fuel and premixing uniformity in small-size 
and short-distance space is lacking in recent research. Based on the technical level and development trend of low-emission combustion 
chamber ， it is believed that the future research direction should be the quantitative prediction and evaluation of fuel-air premixing 
uniformity in short-distance and confined spaces.

Key words： low emissions combustion chamber； gas turbine； NOX emission； premixing uniformity

0　引言

燃气轮机是一种将热能转换为机械能的动力装

置[1]，凭借单机功率大、起动速度快、污染物排放低等

优点，广泛应用于船舶、航空和发电等领域[2]。随着大

气污染物排放标准的日益严苛，低排放燃烧技术已成

为支撑先进燃气轮机发展的关键技术之一。

燃气轮机的污染物主要包括 NOX和 CO。当前，

采用先进的低排放技术通过提高燃料与空气的均匀

性来避免产生局部高温区，从而减少 NOX和 CO 的排

放。国内外学者通过多种途径提供燃料与空气的预

混均匀性。三菱公司的 M701F型燃气轮机燃烧室[3]、

收稿日期：2024-01-05  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：刘小克（1980），男，高级工程师。

引用格式：刘小克,刘恩惠,刘潇 . 燃料与空气预混方法及性能研究进展[J]. 航空发动机,2024,50（3）:9-16.LIU Xiaoke,LIU Enhui,LIU Xiao.Research 
progress on fuel-air premixing method and performance[J].Aeroengine,2024,50（3）:9-16.
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GE公司的 LM6000燃烧室[4]、西门子公司的 HR3燃烧

器[5]以及中国的 R0110燃气轮机燃烧室[6]均通过改变

旋流器及燃料喷射结构（燃料孔孔数、燃料孔位置等）

来提高燃料与空气的预混均匀性；邵卫卫等[7]、孙付军

等[8]通过延长预混距离，给燃料与空气混合提供了充

足的空间和时间，从而提高燃料与空气的预混均匀

性；赵铁铮[9]、Reichel等[10]通过提高湍流或旋流强度，

促进燃料与空气的混合。

本文从污染物生成机理、燃料/空气预混均匀性

与排放的关系出发，对提高燃料与空气预混均匀性的

方法展开综述。

1　燃料/空气预混均匀性与排放的关系

NOX和CO是燃气轮机燃烧室的主要污染物。CO
的产生主要有 3种路径：富燃条件下燃烧不完全产生

的CO；高温条件下CO2热解产生的CO；局部火焰淬熄

产生的CO。

多数学者认为NOX的生成量与燃料与空气的预混

均匀性密切相关，均匀性越好，NOX的生成量越少[11]。

NOX生成量与燃料/空气混合均匀度关系如图 1所示。

冯冲等[12]总结出均匀性与 NOX 生成量的关系（图 1
（a））；Leonard等[13]以 LM6000燃烧室为研究模型得出

燃料与空气预混均匀性、温度与NOX生成量的关系（图

1（b））。在相同火焰温度时，混合效果越差，NOX生成

量越多，这是由于混合效果差时，存在局部高当量比区

域，局部存在高达2000 K的高温热点，导致NOX生成量

增加。邵卫卫等[7]等通过 0维模拟分析了预混不均匀

度（Spatial Mixing Deficiency，SMD）对NOX排放的影响

（图 1（c））。当 SMD>5%且绝热火焰温度高于 1800 K
时，NOX生成量随SMD的提

高迅速增多，并建议将预

混燃烧室内预混不均匀度

的下限设置为5%。

Vasilev 等[13]采用模拟和试验相结合的方法研究

了均匀性与NOX之间的关系，NOX生成量与CH4不均

匀性的关系（空气入口压

力为 340 kPa）如图 2所示，

NOX生成量随着不均匀度

的 提 高 而 增 多 。 Syed
等[14-15]提出随着不均匀性

的降低，NOX生成量减少，

反应的活化温度升高，并

结合释热率、混合均匀性

和 NOX的动力学构建高压

环境的NOX预测模型。

根据 NOX的生成路径将其分为热力型、快速型、

N2O中间体型和燃料型。其中，热力型 NOX所占的比

例最高，生成量受主燃区燃烧温度、当量比以及烟气

停留时间等因素的影响。主燃区温度对污染物生成

量的影响如图 3所示，在主燃区燃烧温度低于 1800 K
时，热力型 NOX的生成量极少；在主燃区燃烧温度高

于 1800 K时，热力型NOX的生成量与燃烧温度呈指数

形式增长，燃烧温度每升高 100 K，NOX排放量约增多

6～7倍[16]。CO的生成量随燃烧温度的升高先减少后

增多，燃烧温度升高，高温条件下 CO 氧化为 CO2，导

致 CO 的生成量减少。但

在燃烧温度高于 1900 K
时，CO2会被分解为 CO，导

致 CO 的 生 成 量 增 多 。

Lefebvre 等[17] 提出将燃烧

温度控制在 1680～1900 K
范围内的 CO 和 NOX 生成

量均相对较少，因此，控制

主燃区燃烧温度是实现低

排放燃烧技术的关键。

控制NOX排放的方法主要有3种：催化燃烧技术、

湿式低排放技术和干式低排放技术。催化燃烧技术

是利用催化剂将氮氧化物还原为N2，该技术需要添加

额外的催化反应器且催化反应器的使用寿命较短、催

化剂存在中毒失效的风险，导致该技术的应用十分受

限；湿式低排放技术通过向燃烧室内注入高纯度水或

蒸气来降低燃烧温度。由于该技术需要增加制备水

或蒸汽的设备，成本较高，并且注入水或蒸汽会影响

燃气轮机热部件的使用寿命，限制了该技术的应用和

燃
料

空
气混合差 混合好 完全

均匀
混合均匀程度NOX生成量下降程度

（a） 冯冲［11］的研究成果
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（b） Leonard[12]的研究成果
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（c） 邵卫卫[7]的研究成果

图 1　NOX生成量与燃料/空气混合均匀度关系
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发展；干式低排放燃烧技术通过改进旋流器或燃烧室

的结构使燃料与空气进入燃烧区前充分混合[19-20]，将

燃烧区温度控制在 1680～1900 K，进而抑制 CO 和

NOX的生成。与前 2种技术相比，干式低排放燃烧技

术具有结构相对简单、无需后期维护、运行成本较低

的优点，是目前控制NOX应用最广泛的方法。

2　提高燃料与空气预混均匀性的主要方法

燃料与空气的混合均匀性是影响燃烧室温度分

布以及污染物生成量的重要因素之一[21]。提高燃料

与空气预混均匀性的措施主要有 4种：提高旋流/湍流

强度；增加燃料穿透深度；增强促进混合的涡的尺度

和强度；足够长的预混距离。

2.1　结构参数的影响

旋流器或燃料喷管结构参数的变化将影响旋流/
湍流强度、燃料穿透深度以及涡的强度和尺度，因此

被学者广泛关注。Terasaki等[22]对比了 3种不同结构

（双旋流燃烧器、小轮毂旋流燃烧器和大轮毂旋流燃

烧器）燃烧器的 NOX生成量，双级旋流器与传统旋流

器结构如图 4 所示。从图中可见，双旋流燃烧器的

NOX生成量明显少于其他 2个旋流器的，例如，在绝热

火焰温度为 1800 K且参考风速为 15 m/s时，双旋流燃

烧器 NOX生成量约为小轮毂旋流燃烧器的 1/2、大轮

毂旋流燃烧器的 1/4。双旋流燃烧器的燃料与空气能

够快速掺混，火焰上游的

当量比更均匀。此外，还

发现双旋流燃烧具有高燃

烧效率，低NOX生成量的优

势，说明该型燃烧器能够兼

顾低排放与高燃烧效率的

要求，更适合实际应用。

R0110 重型燃气轮机燃烧室是中国自主研发的

第 1台低排放燃气轮机燃烧室，其结构以及以及燃料

导管改造前后如图 5所示。为了实现低 NOX排放，该

燃烧室采用径向分级的方式布置燃料，可将燃料分为

环形区燃料、中心燃烧区的预混燃料和值班燃料，但

依然存在燃料与空气预混不均匀的问题，其原因为[6]：

（1）燃料导管位于旋流器上游，燃料/空气预混通

道内无法利用湍流的扰动和旋流的作用强化燃料与

空气的混合；

（2）预混通道的长度较短，导致预混距离较短；

（3）燃料与空气的射流动量比较小，燃料穿透深

度较小；

（4）燃料导管上的燃料孔过于密集，燃料集中无

法向周围扩散。

基于上述问题将燃烧室结构调整为：

（1）将旋流器调整到预混通道的上游[23]，预混不

均匀度从原来的51.8%降低到16.7%；

（2）改变燃料喷射方向以及燃料孔位置，不均匀

度降低到10%左右；

（3）改进 HR3 燃烧器，如图 6 所示。燃料孔按照

大小孔交错的方式布置（图 6（b））后旋流器入口和出

口处的不均匀度降低30%以上[6,11]；

（4）燃料喷射孔的孔数固定不变，减小总开孔面

积，可有效提高射流动量比，促进燃料与空气的混合。

西门子公司研发的 HR3 燃烧器（图 6（a）），通过

燃料与空气分级的方式实现燃料与空气的均匀预混，

由于 HR3 型燃烧器排放较低且回火性能良好，将其

改型为适用于两相燃料的 Vx4.3a型燃烧室。改进型

燃烧器其由同心布置的主燃级（预混燃烧）和中心值

班级（扩散燃烧）组成，黄色、绿色和红色分别表示主

环形燃烧区 火焰管 掺混孔 外壳

环形区燃料

预混可燃
混合物

值班燃料

燃烧空气

主燃烧区 稀释掺冷区

（a） R0110燃气轮机燃烧室[23] （b） 燃料导管改造前后[11]

图 5　R0110 燃气轮机燃烧室以及燃料导管改造前后

ϕ30
ϕ20
ϕ14

6
6

mm

（a） 双旋流燃烧器

6

ϕ36
ϕ20

mm

（b） 小轮毂旋流燃烧器

ϕ45.6
ϕ34.4

6

mm

（c） 大轮毂旋流燃烧器

图 4　双级旋流器与传统旋流器结构［22］

燃料射孔 对角旋流器 预混通道

出口截面
燃料

空气

轴向旋流器 墙

（a） HR3喷嘴结构[27]

主燃级
燃料气路

值班级
燃油喷嘴

主燃级
燃油喷嘴

主燃级
旋流器

值班级
旋流器

空气供给

燃料

（b） 改型后的HR3燃烧器[5,24]

图 6　HR3 燃烧器

11



第 50 卷 航 空 发 动 机

燃级、值班级和值班级燃油供给通道。HR3燃烧器自

1996 年起应用于西门子的 SGT5-4000F 重型燃气轮

机[5]，NOX和CO排放分别低于 1.5×10-5和 1×10-5[24]。安

萨尔多公司在 HR3 燃烧器基础开发了 VeLoNOxT 燃

烧系统，已经应用于 E 级（AE94.2）和 F 级（AE64.3A/
AE94.3A）的工业燃气轮机[25-26]，以天然气为燃料的

AE64.3A 燃气轮机的 NOX 和 CO 排放分别为 2.5×10-5

和1.5×10-5[25]。

三菱公司以 M701F型燃气轮机燃烧室为研究对

象，通过增加燃料孔数并将燃料孔布置在空心叶片

上，提高了燃料与空气的预混均匀性[3]。燃料孔位置

改进前后对比如图 7所示，燃料孔数的增加相当于促

进燃料与空气混合的旋涡数量增加，燃料孔布置在空

心叶片上也相当于延长了燃料与空气的预混距离。

全负荷条件下NOX由改造前的 2.3×10-5（大概值）降低

到 1.5×10-5以内。GE公司基于LM6000燃气轮机燃烧

室探究了 3种燃料供应模式[4]下的燃料与空气的预混

均匀性，LM6000的燃料供应模式如图 8所示。模式 1
（图 8（a））的燃料孔位于旋流器出口侧中心体上，燃料

与空气的预混均匀性较差；模式 2（图 8（b））中设置了

8根径向布置的燃料导管，每根燃料导管上布置 3个

燃料孔，其NOX排放可以达到1×10-6（体积分数）量级；

模式 3（图 8（c））的燃料孔位于外旋流器叶片上，总体

效果与模式 2 差不多，但喷嘴出口处的均匀性较差。

由于外叶片上需要开设燃料孔，需将其叶片做成中

空，结构略显复杂。

赵铁铮[9]通过改变同轴分级旋流器的燃料孔数、

孔位置和孔径，发现燃料孔孔数由 2 个增加至 10 个

时，涡数量增加，燃烧室出口 NOX的排放量先减少后

增大。主燃 2 级燃料孔位置在靠近叶片中心位置处

时，燃料与空气的预混均匀性提高，高温区面积较小、

最高温度较低，燃烧效率由 97.7%提高至 99.9%，NOX

排放明显减少；增大燃料孔孔径，燃料射流深度减小，

预混均匀性降低，NOX排放增多。方刚毅等[28]通过分

析喷射孔径、叶片角度等因素对燃料与空气预混的影

响，提出喷射孔径对初始燃料浓度分布和燃料与空气

最终的预混效果十分重要，并针对其研究的结构提出

弱旋流时提高孔板阻塞比或叶片角度能提高旋流强

度，从而提高燃料与空气的混合效果。黄行良等[29]提

出减小燃料喷孔的孔径、采用旋流器与燃料喷孔合并

的结构、合理布置燃料喷孔位置均能有效改善预混均

匀性。索建秦等[30-31]指出选取喷孔孔径和喷孔位置

应保证燃料射流深度适中，才能有利于混合。预混长

度有限时，燃料孔位置对预混均匀性的影响小于燃料

孔直径的[32]。

Choi 等[33]发现燃烧室中涡破碎和回流区的存在

有利于提高燃烧和空气的预混效果。Lückoff 等[34]提

出对于部分预混的空气与燃料，大结构涡能够促进燃

料与空气的预混，减少 NOX生成量，对于完全预混的

燃烧过程，大结构涡诱导燃料与空气混合的作用较

小。于宗明等[21]采用阵列驻涡技术中涡与流体边界

处的高湍流作用强化燃料与空气的混合。同时，进动

涡 核 的 生 成 、演 变 也 影 响 燃 料 与 空 气 的 混 合

过程[35-37]。

空气
燃料

旋流器 MK7-4 空气来流方向

（a） 改进前

空气 燃料

V型喷嘴

MK8-4
（b） 改进后

图 7　燃料孔位置改进前后对比［3］

燃料喷孔 预混通道

内旋流器

（a） 燃料供应模式1
A

A

点火孔

燃料孔 A-A 混合锥

燃料总管

（c） 燃料供应模式3

外旋流器 燃料导管

（b） 燃料供应模式2

图 8　LM6000 的燃料供应模式［4］
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Agbonzikilo 等[38]采用 CFD 模拟耦合试验设计的

方法模拟了径向旋流器单流道内的流动和混合过程，

径向旋流器的单流道如图 9所示，燃料从基准燃料孔

和侧面燃料孔进入流道内与空气混合。研究表明：燃

料孔孔数、孔直径和孔间距离是决定最佳燃料混合的

参数。Agbonzikilo 等[39]利用冷态流场中燃料与空气

的温度差异表示混合效果，其中，燃料和空气的温度

分别为 25 ℃和 300 ℃，研究发现燃料从吸力面喷出

时，流道内的温度分布比其从压力面喷入时更均匀，

原因是燃料从吸力面喷出时，射流的有效动量比压力

面射流的提高了 9倍。因此，燃料从吸力面喷出时更

有利于燃料与空气的混合。

刘恩惠等[40]发现燃料由背风侧进入流道时，燃料

与空气的速度比约为迎风侧时的 10 倍，燃料的穿透

深度更大，单流道出口均匀性为 49.43%，比迎风时高

约 10%。因此，认为燃料从背风侧喷出更有利于实现

燃料与空气短距离内快速且均匀的混合。赵岩[41]研

究发现，当燃料与空气的动量比过高时，射流深度过

深，导致燃料集中在外壁面；当燃料与空气的动量比

过低时，射流深度不足，燃料集中在内壁面，无法实现

燃料与空气的均匀预混。因此，需要得出预混均匀性

能最佳时燃料与空气的动量比。

2.2　旋流/湍流强度的影响

赵岩[41]研究发现，在空气的旋流强度较大时，旋

流空气因没有完全卷吸燃料而导致燃料与空气混合

不均匀；在旋流强度较低时，湍流扰动对燃料与空气

混合的促进作用较弱，导致燃料与空气混合不均匀。

预混通道结构的扩张和收缩均会加强湍流的扰动作

用，促进燃料与空气的混合。孙付军等[8]认为叶片角

度增大，旋流和湍流的强度增加，燃料与空气的预混

均匀性增加。李耀强[42]认为燃料供给方式和叶片角

度对燃料与空气的预混均匀性和 NOX生成量影响较

大。在叶片角度过大时，旋流强度较大，轴向速度较

低，燃气停留时间较长，燃料与空气充分混合，但燃料

有贴壁的趋势；在叶片角度过小时，旋流强度较小，轴

向速度提高，燃气停留时间较短，导致燃料空气混合

不充分。李耀强将燃料孔改为燃料导管后，燃料径向

分布更均匀，NOX由原来的 1×10-5～2×10-5，降低到 1×
10-5以内。谢岩等[43]提出多级旋流器内级的旋流角从

30°增加到 50°时，燃料与空气混合的更均匀。Yimer
等[44]通过实验设计方法分析了燃料与空气的动量比、

旋流数、旋流方式、燃料孔孔数以及入口空气温度对

预混不均匀度的影响，根据各变量对预混不均匀度的

显著性由强到弱排序为：动量比>燃料孔数>旋流数>
旋流类型>入口空气温度，前 3项为显著项。其中，动

量比与燃料孔孔数之间的交互作用对预混不均匀度

的影响也是显著的。Reichel等[10]通过试验方法发现，

在旋流数较高或预混距离较长时，燃料与空气始终均

匀预混。刘明艳等[45-46]发现激励器产生旋涡，使流场

内的湍流强度增加，强化了射流与周围流体的混合

过程。

2.3　预混距离的影响

多数学者认为燃料与空气的预混均匀性随着轴

向距离的延长而提高。邵卫卫等[7]的研究发现预混长

度对预混不均匀性的影响如图 10 所示。从图中可

见，不均匀性随着预混段长度延长而降低，但均匀性

降低的幅度逐渐减弱。旋流强度随着预混段长度延

长而逐渐降低，旋流强度的改变将影响火焰的稳定燃

烧范围。孙付军等[8]也提出增加预混段有利于促进燃

料与空气的均匀预混，但

易影响火焰燃烧稳定性。

徐倩等[47]延长了喷嘴的轴

向距离，为燃料与空气混

合提供充足的时间，燃料

与氧气的浓度场更均匀，

燃烧室内的最高燃烧温度

预
混

不
均

匀
性

SM
D

0.04

0.03

0.02
预混通道长度比直径

旋
流

数

0.9
0.7
0.5
0.3

2 3 4

SMD
旋流数

图 10　预混长度对预混

不均匀性的影响

旋流器
单个通道

（a） 单流道

压力面
吸力面

基准
燃料孔

横流空气侧壁面
输送燃料

（b） 压力面与吸力面

图 9　径向旋流器的单流道
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由 1973.65 K 降低到 1935.88 K，烟气中 NOX的体积分

数由 188.08×10-6 减小到 143.37×10-6。包文飞等[48]通

过延长预混段长度来提高 R0110 燃气轮机燃烧室内

的预混均匀性。

2.4　温度和压力的影响

入口温度和入口压力对燃料与空气均匀性的影

响也备受关注。Vasilev 等[13]研究了不同均匀度时

NOX生成量与空气入口压力的关系，如图 11所示。从

图 中 可 见 ，线 1～4 的 不 均 匀 度 分 别 为 0.00517、
0.0098、0.0169和 0.0262。在不均匀性很低时，入口空

气的压力对NOX的影响很小；在不均匀性越差时，NOX

的生成量越依赖入口空气的压力。Biagioli 等[49]采用

CHEMKIN模拟与试验相结合的方法研究了压力和燃

料与空气的预混不均匀度对NOX排放的影响，发现随

着压力的提高，预混不均匀度对NOX排放的影响更显

著。孙宝成[50]通过数值模拟方法研究发现入口空气

压力提高，空气流速降低，燃料与空气的动量比降低，

燃料的穿透深度增加，燃料与空气的混合更均匀；随

着空气入口温度升高，空气流速提高，燃料与空气的

动量比降低，燃料的穿透深度减小，燃料与空气的混

合效果变差。Stopper 等[51]

采用 1 维拉曼测量方法使

SGT00 燃烧室内预混合程

度量化，发现当长度尺度

为 0.6～0.8 mm 时，压力和

入口速度对燃料与瞬时混

合物分数均无显著影响。

2.5　存在的问题及展望

基于上述研究现状可以发现，国内外学者从多个

角度对燃料与空气预混均匀性做了大量研究，研究技

术相对成熟，但还存在以下问题：（1）多数研究都是定

性和定量分析，缺少对燃料与空气预混均匀性的预

测；（2）目前大多数研究的预混距离不受限或以燃烧

室为模型，而旋流器通道内燃料与空气的预混均匀性

对整个燃烧场温度和污染物的影响也是至关重要的，

现有文献对短距离、受限空间内燃料与空气流动、扩

散、混合过程的研究不太深入，今后还需针对上述问

题展开分析。

3　结论

（1）旋流器或燃料管结构参数影响燃料的穿透深

度，存在最佳穿透深度使燃料与空气的预混均匀性

最佳。

（2）湍流或旋流的扰动作用均会促进燃料与空气

的混合过程，但应避免湍流或旋流强度过高或过低削

弱混合效果。

（3）燃料与空气的预混均匀性随着预混距离的延

长而提高，预混距离将影响旋流强度和火焰稳定性

等，在实际设计中应综合考量选择最佳的预混距离。

（4）在不同条件下，温度/压力对燃料与空气预混

均匀性的影响不一致，需结合特定结构具体分析。
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高温雷达吸波涂层研究进展
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（1.北京航空航天大学 材料科学与工程学院， 2.高温结构材料与涂层技术工业和信息化部重点实验室：北京 100191）

摘要：在现代信息化战争中，探测和制导技术迅猛发展。在众多探测信号中，雷达探测占比高达 60%，因此武器装备雷达隐身

能力尤其重要。随着新一代装备性能的提升，热端部件的服役温度不断升高，对高温雷达吸波涂层提出了更加严苛的要求。在高

温服役环境下，部分雷达吸波材料存在氧化、居里温度低而失去吸波性能的问题。高温雷达吸波材料主要依靠介电损耗和电导损

耗机制实现对电磁波的损耗吸收。基于此，综述了以碳化物、硼化物、氧化物、金属材料、MAX相材料为吸波剂的高温雷达吸波涂

层研究情况，分析了各材料的优势及存在的问题，其中氧化物吸波剂高温稳定性好，易于制备，成本低，其吸波性能可通过掺杂改

性调控，是面向未来更加严苛服役环境下更具应用潜力的吸波材料。此外，还从梯度结构和超材料设计 2个角度分析了涂层结构

设计在拓宽涂层吸波频带，降低涂层厚度方面的作用。结合当前研究进展提出了新材料研发、新结构设计和与材料结构相适应的

制备工艺研究是未来高温雷达吸波涂层的发展方向。

关键词：雷达吸波；高温涂层；吸波机制；结构设计 ；吸波剂；高温隐身材料

中图分类号：V233.7      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.03.003

Development of Microwave Absorption Coatings for High-Temperature Radar
GAO Yu-yi1， LI Qian-hui1， HAN Qing-zhi1， XIAO Jie1， HE Wen-ting1，2， GUO Hong-bo1，2

（1. School of Materials Science and Engineering， Beihang University， 2. Key Laboratory of High-Temperature Structural Materials and 

Coatings （Ministry of Industry and Information Technology）： Beijing 100191，China）

Abstract： In modern information warfare, detection and guidance technology develops rapidly. Among the detection signals, detection 
by radar microwave accounts for up to 60%, so the radar stealth capability of weapons and equipment is particularly important. With the 
performance improvement of the new generation military equipment, the service temperature of the hot components continues to rise, which 
puts forward more stringent requirements for high-temperature microwave absorbing coatings. In the high-temperature service environ‐
ment, some microwave absorbing materials have problems with oxidation and low curie temperature, which lead to the loss of absorbing 
performance. Therefore, microwave absorption materials for high-temperature applications mainly rely on dielectric loss and conductance 
loss mechanisms. Based on this, the paper discusses the research progress of microwave absorbing coatings materials including carbides, 
borides, oxides, metal materials, and MAX phase materials, and analyzes the advantages and problems of each material. Among them, oxide 
absorbing agents have good high-temperature stability, are easy to prepare, and have low costs. Their absorbing performance can be 
controlled by doping modification, making them more promising absorbing materials for future more stringent service environments. In addi‐
tion, the influence of coating structure design on expanding its microwave absorbing frequency band from the perspectives of gradient 
structure and metamaterial is discussed. Combined with the current research progress, it is proposed that the research and development of 
new materials, new structure design, and fabrication techniques suitable for material structures are the development direction of high-
temperature microwave absorbing coatings.

Key words： microwave absorption; high-temperature coating; microwave absorbing mechanism; structural design; absorbing agent; 
high-temperature stealth material
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0　引言

现代战争中提高武器装备的生存、突防以及纵深

打击能力受到世界各国的高度重视。而随着探测技

术和精确制导武器的快速发展，武器装备一旦被探测

系统发现就可能会带来致命后果，因此实现武器装备

的隐身化是关键[1-2]。
目前雷达探测仍然是侦察和制导的主要手段，其

对飞行器的威胁性占比高达60%以上，降低雷达波探

测信号是实现武器高隐身性能的重点。对于被探测

方，只有降低雷达散射截面（Radar Cross Section，
RCS）才能缩短雷达探测距离。而要实现雷达散射截

面的缩减，主要依靠外形隐身技术和吸波材料技术[3]。
其中外形隐身的核心思想是通过计算机设计，将飞行

器表面设计为特殊结构，使入射的电磁波朝着不易被

探测的方向反射。可以在一定入射角范围内大幅降

低目标的雷达散射截面[4-5]。然而过多的外形设计会

影响飞行器的机动性，同时也增加了相关部件的制备

和维修难度。而解决这一矛盾问题的关键就是应用

吸波材料，其主要原理是将入射的电磁波吸收后转化

为其他形式的能量耗散掉，从而达到雷达隐身的效

果。如世界上第 1架隐身战斗机 F-117，采用钻石型

的多面体构造，并且广泛使用吸波材料，使飞机的

RCS大幅降低[3]。之后的B-2隐身轰炸机，将机身、发

动机舱、机翼融为一体，整体呈三角形，同样采用了大

量的吸波材料，使飞机具有良好的隐身和动力性能。

因此综合使用外形设计和吸波材料可以使飞行器在

满足动力性能的情况下达到雷达隐身性能最大化。

在吸波材料中，吸收剂起到主要的损耗作用，因此新

型高效吸收剂的研究是重点和难点。SiC具有良好的

耐温性，力学性能优异，是目前研究最广泛的高温吸

波剂，Han等[6]研究了 SiC 纳米线增强的 SiCf/SiC 复合

物，该复合物最小反射损耗值为-47.5 dB（11.4 GHz）。

过渡族金属碳化物（MAX 相）材料具有类金属的导

电，导热性，同时也具有类陶瓷的力学性能，是目前研

究的热点之一，Su 等[7]采用大气等离子喷涂（APS）制

备了厚度为1.5 mm的Ti3SiC2/堇青石涂层，在600 ℃下

8-12GHz范围内的反射损耗均小于-5 dB。氧化物半

导体具有良好的热稳定性，是极具潜力的高温吸波

剂，Wu[8]研究了（La1-xSrx）FeO3/Al2O3 复合吸波的吸波

性能。其中（La0.3Sr0.7）FeO3/Al2O3复合材料呈现出最佳

的电磁波吸收特性，在厚度为 1.55 mm 时，其最小反

射损耗值为-38 dB，表现出良好的吸波能力。随着航

空发动机向高推重比发展，燃烧室温度不断提高，热

端部件服役温度也不断升高，这对于热端部件的雷达

隐身涂层提出了更苛刻的要求。高性能耐高温雷达

吸波涂层成为当前研究热点与难点。

本文针对高温雷达隐身的需求，阐述了吸波材料

的基本原理，分析了现有的高温吸波材料体系及吸波

性能测试方法，并对高温隐身材料的未来发展进行了

展望。

1　雷达吸波涂层的工作原理

当电磁波到达材料表面时会发生反射、吸收和透

射 3 种作用，电磁波与吸波体相互作用过程如图 1
所示[9]。

吸波材料的电磁波吸收能力由其介电常数 ε 和

磁导率 μ 决定。在交变电磁场中，相对介电常数 εr 和

相对磁导率 μr 由实部和虚部构成，其表达式为

εr = ε' - jε" （1）
μr = μ' - jμ" （2）

式中： ε' 为相对复介电常数的实部，表示吸波材料在

电磁场作用下发生极化的能力；ε" 为相对复介电常

数的虚部，是由于物质内部的各种转向极化跟不上外

部高频电场变化而产生的弛豫极化所产生的，表征材

料的损耗特性；μ'为相对复磁导率的实部，表示吸波

材料在电磁场作用下发生磁化的能力；μ" 为相对复

磁导率的虚部，表示在磁场作用下，材料磁偶极矩产

生重排引起的磁损耗[10]。

理想的吸波材料应尽可能减少电磁波的反射，让

电磁波进入其中并利用各种损耗机制将电磁波耗散

掉，降低电磁波的透射。这就要求吸波材料同时满足

阻抗匹配特性和衰减特性。

1.1　阻抗匹配机制

根据传输线理论[11]，在自由空间中电磁波传输的

阻抗值Z0为

Microwave ReflectionSurface

Radar
Abscrbing

Coating

Substrate
Metal Resistance

loss
Dielectric

loss
Magnetic

loss
Other
loss

Incidence

图 1　电磁波与吸波体相互作用过程［9］
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Z0 = μ0
ε0

（3）
式中： μ0 和 ε0 分别为真空磁导率和真空介电常数。

吸波材料的阻抗值Zin则可表示为

Zin = μr

εr
（4）

Zin和Z0的关系可以表示为

Zin = Z0
μr

εr
tanh ( j 2π

c μr εr fd ) （5）
式中： j为虚数单位；c为真空中的光速；f为入射雷达

波的频率；d为吸波涂层的厚度。

电磁波在材料上的反射系数Γ与输入阻抗Zin间
的关系为

Γ = Zin - Z0
Zin + Z0

（6）
可见如果要电磁波完全进入吸波涂层内，则要求

反射系数 Γ=0，既 Zin=Z0而实际上对于没有磁性的吸

波材料，其介电常数通常大于磁导率，很难满足界面

电磁波零反射的要求。因此只能尽可能的使材料的

介电常数接近空气，使二者的阻抗值接近，从而减少

吸波材料对电磁波的反射。

1.2　吸收衰减机制

在尽量满足阻抗匹配特性的前提下，吸波材料还

需通过各种吸收衰减机制将入射的电磁波耗散掉，减

少透射。由于居里温度的限制，绝大部分磁性吸波材

料在高温下将失去磁性，不再具备吸波能力。因此高

温吸波材料主要依靠电导损耗和介电损耗机制。

电导损耗是指吸波材料中的导电载流子在电场

的作用下定向移动形成传导电流，使电磁波以热能的

形式被消耗掉。传导电流的大小与材料的导电性呈

正相关。导电性好的材料电导损耗能力更强。但如

果材料的电导率太高，当电磁波入射时材料表面会产

生趋附电流，振荡的电流会产生磁场使界面处反射的

电磁波大幅增加。因此吸波材料的电导率需控制在

合适的范围内[12-13]。
介电损耗是通过电介质在交变电磁场下的极化

作用来损耗电磁波。典型的介电材料极化过程如图

2所示[14]，包括离子位移极化、偶极子转向极化、电子

位移极化等。其中电子、离子极化所需的时间短，约

为 10-15~10-14 s，因此相应的这 2种极化形式只出现在

超高频电磁场。偶极子转向极化建立的时间稍长，约

为 10-8~10-2 s，当外加电磁场的频率较高时，偶极子的

极化滞后于电磁场的变化周期，产生弛豫现象，极化

弛豫的过程将消耗电磁波的能量[10,15]。
根据德拜弛豫理论，材料的复介电常数为

ε' = ε∞ + εs - ε∞1 + ω2τ2 （7）
ε'' = εs - ε∞1 + ω2τ2 ωτ + σ

ωε0
（8）

式中： ε∞ 为高频极限下的介电常数；εs 为静态介电常

数；ω 为角频率；τ 为极化弛豫时间；ε0 为真空介电常

数；σ 为材料的电导率。

而极化弛豫时间 τ 与温度的关系为

τ (T ) = 1
2υ

exp ( U
KT ) （9）

式中：U 为活化能；K 为玻尔兹曼常数；ν 为偶极子振

动频率；T为温度。

由式(9)可知，当温度升高时，极化弛豫时间 τ 缩
短。又由式 （7） 可知，材料复介电常数实部与角频

率 ω ，极化弛豫时间 τ 呈负相关。因此，当电磁波频

率降低、温度升高时，材料复介电常数实部呈上升

趋势。

由式 (8) 可知，表征材料损耗特性的复介电常数

虚部由 2 部分组成。第 1 项表示极化损耗，第 2 项表

示电导损耗。对第 1项来说，当ωτ<1（既 f<1/2πτ）时，

随温度的升高极化弛豫时间 τ 缩短，极化损耗项下

降。对于电导率较低的材料，复介电常数的虚部由极

化损耗项主导，当温度升高时，介电常数虚部将下降。

而当ωτ>>1时式（8）可简化[39]为

ε'' = εs - ε∞
ωτ + σ

ωε0
（10）

当温度升高时，τ缩短，极化损耗项增大。第 2项

的变化趋势则取决于吸波材料电导率随温度的变化

情况。以具有高温导电性的钙钛矿陶瓷 LaSrCoO3 为
例[16]，当温度升高时，体系中载流子的迁移率随温度

的升高而增大，电导率随之升高。因此其复介电常数
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图 2　介电材料极化过程［14］
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虚部随温度升高增大。

总的来说，温度对材料复介电常数的影响是通过

改变材料的极化弛豫时间和电导率来实现的。对于

具有负电阻温度系数的导电材料来说，当温度升高

时，其复介电常数的实部和虚部均会增大。

此外，吸波材料对于电磁波的吸收作用可以用吸

收系数（α）表示

α = 2 πf
c · ( μ'' ε'' - μ'ε') + ( μ'' ε'' - μ'ε')2 + ( μ'ε'' + μ'' ε')2   （11）

可见增大磁导率和介电常数的虚部有利于吸收

系数的增大，但是磁导率和介电常数的虚部并不是越

大越好，因为过大的虚部容易造成吸波材料的阻抗失

配，对入射电磁波反射增大，使材料的吸波性能恶化。

因此性能良好的吸波材料一定是平衡阻抗匹配性和

吸收损耗能力的结果。

吸波涂层的吸波性能通常通过反射损耗值 RL定

量表示

RL = 20 lg Γ = 20 lg  |
|
|
||
| Zin - Z0
Zin + Z0

|

|
|
||
|

（12）
当 RL=-5 dB时，反射波约占 31.6%；当 RL=-10 dB

时，反射波仅占 10%。通常以 RL<-10 dB 为有效吸波

带宽（Effective Absorption Bandwidth，EAB）的标准。

1.3　干涉损耗机制

当电磁波入射涂层表面时，部分直接被反射，另

一部分进入吸波材料内部，经过各种损耗机制耗散之

后，余下的会透过吸波材料与底部金属基板发生反

射，根据 1/4 波长理论，当入射电磁波频率 fm 和涂层

厚度 dm 满足

fm = C

4dm εr μr

（13）
表面和基板反射的电磁波会相互干涉相消，达到

降低回波的效果[17-18]。

因此对某一特定的吸波涂层，相对介电常数 εr 和

相对磁导率 μr 一定，通过改变涂层厚度，可将发生干

涉相消的频率 fm 调整到特定的位置。

2　高温雷达吸波涂层

高温吸波材料通常由吸收剂和吸收剂基体组成，

其中吸波剂具有较高的电导率，通过调节其质量分

数、形貌、成分等可以调控材料的电磁参数。以吸波

剂种类区分，本文从以下 5方面综述了高温吸波涂层

的研究进展。

2.1　碳化物吸收剂

SiC 强度高、硬度高、质量轻、耐高温性好，是典

型的介电损耗机制的高温雷达吸波材料。以 SiC 基
为吸波剂的吸波材料主要分为 SiC 粉末与 SiC 纤维

复合材料。由于纯 SiC 损耗能力较差，目前对其研究

主要集中在对 SiC 掺杂改性、改变 SiC 形态、多层结

构设计等方面，通过调节 SiC 介电性能，提升其吸波

性能。

2.1.1　SiC掺杂改性

赵东林等[19]通过对 SiC粉末掺杂，形成 Si/C/N 吸
收剂，在 SiC 晶格中固溶了 N 原子，固溶的 N 取代 C 
原子形成缺陷，进而产生的“准自由电子”发生了极化

弛豫，能够损耗电磁波；耿健烽等[20]以硅溶胶为粘结

剂，氧化铝为主要填料，纳米 Si/C/N 复相粉体为吸收

剂，制备了一系列不同质量分数吸收剂的耐高温吸波

涂层，随着纳米 Si/C/N 复相粉体质量分数的增大，试

样的复介电常数显著提高，尤其是复介电常数的虚

部；且随着频率的提高，复介电常数的实部有明显的

减小趋势，呈频散效应，如图3所示。

当纳米 Si/C/N 复相粉

体的质量分数为 2.92％，

涂 层 厚 度 为 1.6、1.7、1.8 
mm时，最高吸收峰随着厚

度的增加向低频移动，涂

层厚度对涂层反射率的影

响如图4所示。

2.1.2　改变SiC形态

Han 等[6]研究了 SiC 纳米线增强的 SiCf/SiC 复合

物，该复合物表现出优异的微波吸收能力，最小反射

损耗值为-47.5 dB（11.4 GHz），在 600 °C 时的有效吸

收带宽为 2.8 GHz，其损耗能力不仅与 SiC 纳米线形

成的交联网络结构及多次反射有关，还与 SiC 纳米线

形成的堆垛层错和异质界面的介电损耗有关；Zhong
等[21]通过气相沉积法制备了 SiC/SiO2 纳米线，当纳米
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线在石蜡中的质量分数仅为 0.5％时，厚度为 3 mm的

复合材料达到最小反射损耗-32.62 dB（13.84 GHz），

有效吸收带宽为 4.32 GHz，其吸波性能与堆垛层错的

质量分数相关，堆垛层错的质量分数增大可以诱发更

多偶极子极化，从而增强介电损耗作用；刘顾[22]等以

碳纳米管和碳化硅作为吸波剂，采用微弧等离子喷涂

技术制备了 CNTs-SiC-Al2O3-TiO2 复合涂层，其损耗

曲线如图 5 所示。随着涂

层厚度的增加， 吸波能力

有较大提高， 谐振频率不

断向低频移动 . 当涂层厚

度从0.9 mm增加到1.8 mm， 
反射率峰值由 −4.10 dB 增
大到 −12.27 dB， 小于−5 dB
的频带宽提高到 9.36 GHz。
2.1.3　多层结构设计

通过多层结构设计，增加界面极化损耗，并提高

材料与空气的阻抗匹配：Yang等[23]使用两步法在 SiC 
表面沉积了 NiO 环，增加了界面极化效应，这种 
NiO@SiC 材料在 773 K 的损耗角正切值为纯 SiC 的
3.5倍，在 673 K时的最小反射损耗系数是纯 SiC 的 3
倍，小于-40 dB，且吸波带宽（RL<-20 dB）能够达到

3.6 GHz；王志江等[24]采用化学镀使 Co 与 SiC 共价结

合形成 SiC/Co 复合纳米线，为防止 Co 高温氧化，在 
SiC/Co 纳米线表面原位合成 SiO2 壳层，改善与空气

的阻抗匹配，增加了界面极化。

此外，TiC 也是一种高导电陶瓷吸波材料。Yuan
等[25]研究了 TiCf/SiO2 复合材料。随着温度升高，一方

面 TiC 纳米线的电荷迁移率上升导致导电率增加，另

一方面 TiC 纳米线中的空位与正电荷组合形成电偶

极子，在交变电磁场作用下产生极化弛豫并耗散能

量。因此，TiCf/SiO2 复合材料的介电损耗和介电常数

的虚部随温度升高而增大，具有优异的微波吸收性

能。在 200℃时的反射损耗可达-29.1 dB，在 300 ℃时

的有效吸波带宽最宽为 3.2 GHz；Wang 等[26]研究了 
TiC-Al2O3/SiO2 陶瓷材料，在 250 ℃时有效吸波带宽为

3.2 GHz；Li [27]使用等离子喷涂法制备了 TiC/Al2O3吸

波涂层，研究了 TiC的质量分数和斜入射微波辐照对 
TiC/Al2O3 吸波性能的影响。不同 TiC 质量分数下的

TiC/Al2O3涂层的反射损耗曲线如图 6 所示。从图中

可见，当 TiC 的质量分数为30%、厚度为1.2 mm时，在

14 GHz 频率下的最小 RL 可达−37.6 dB，吸收带宽为

2.1 GHz，表明 TiC/Al2O3涂层是一种良好的候选吸收

材料。

2.2　硼化物吸波剂

过渡族元素的硼化物如 TiB2、ZrB2的熔点高、电

导率高、高温抗氧化性相较于碳化物更好、热膨胀系

数低、具有正电阻温度系数特性，是合适的吸收剂材

料，在电磁波作用下能够引起明显的电损耗。

刘雄章[12]用碳热还原法制备的 R-TiB2 作为吸收

剂制备了 R-TiB2/石蜡复合材料，介电常数在 2~18 
GHz内有明显的频散效应，其介电损耗特性较好。当 
R-TiB2的质量分数为 80%、厚度为 1.25 mm 时最优，

有效吸收带宽为4.64 GHz。
Liu等[28]采用等离子喷涂制备了 ZrB2/Al2O3陶瓷，

复介电常数的虚部高达 120~150，表现出优秀的电磁

屏蔽干扰性能，当频率从 8.2 GHz提高到 12.4 GHz时，

ZrB2 的质量分数为 20%、

25%和 30%的介电常数实

部和虚部均略有增加，并

且陶瓷的介电常数实部和

虚部随 ZrB2的质量分数的

增大而增大，如图 7 所示。

尤其是 ZrB2的质量分数为

30%时得到了显著提高。

2.3　氧化物吸波剂

金属氧化物半导体具有良好的热稳定性，其介电

性能和电导率可以通过掺杂调控[29]。是很有潜力的

高温雷达吸波剂材料。
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ZnO 由于其特殊的电学、光学性能而受到研究者

的广泛关注。Zhou 等[30]通过大气等离子喷涂技术

（APS）制造了摩尔分数为 50%~70%的ZnO/Al2O3复合

涂层。随着 ZnO 摩尔分数的提高，涂层损耗能力上

升。采用不同温度处理后摩尔分数为 70% 的 ZnO/
Al2O3涂层的复介电常数如图 8所示。从图中可见，在

400 ℃热处理后，ZnO 晶化程度提高进一步加强了复

合涂层的损耗能力。当热处理温度继续升高时[31-32]，
由于氧空位减少，涂层的弛豫极化作用和电导率降

低。同时涂层中两相之间的反应导致吸波剂 ZnO 摩

尔分数降低。因此涂层复介电常数的实部和虚部随

之降低。涂层损耗能力大幅下降。

TiO2具有优越的耐高温氧化性能和低密度，可作

为导电相提高复合涂层的吸波性能[32]。Yang[33]等通

过APS技术制备了不同质量分数 TiO2的 TiO2/Al2O3涂
层，研究了其在 X 波段（8.2~12.4 GHz）的吸波性能。

涂层厚度为 2.8 mm 时，TiO2 的质量分数为 17% 的

TiO2/Al2O3 涂层在 8.2–11.7 GHz 反射损耗值小于-5 
dB，如图 9（a）所示。通过在此基础上增加频率选择

表面，该涂层可实现X波段反射损失值小于-10dB，如

图9（b）所示。

钙钛矿的氧化物（ABO3）由稀土或碱土金属 （A） 
和过渡金属 （B） 共同构成。其性能可通过 A 位或 B
位阳离子掺杂来调控，典型的如 LaSrMnO3具有良好

的高温导电性，可以在高达 800~1200 ℃下在各种气

氛中使用[34-35]，是高温吸波涂层中导电相的理想材

料。很多研究表明含 LaSrMnO3 材料具备吸波性

能[36-37]。 Yang[38] 等 通 过 APS 制 备 了 不 同 比 例 的

LaSrMnO3/Al2O3 涂层。在 X 波段随着 LaSrMnO3 质量

分数增加，涂层的复介电常数实部和虚部均增大，如

图10所示。

当LaSrMnO3质量分数

为80%时，1.6 mm涂层的有

效吸收带宽约为 1.7 GHz，
在 X 波段内反射损耗如图

11 所示，最小反射损耗为

-17 dB。
Jia[39] 等 制 备 了 不 同

La0.9Sr0.1MnO3（LSM）质量分

数的 LSM /MgAl2O4 复合材

料。研究了其高温介电常

数和吸波性能。由于 LSM 中 Mn3+的 Jahn-Teller 活性

增强了 LSM 中双离子交换和大量的电子-声子相互

作用。随着 LSM比例增大，Al3+对 LSM的掺杂程度降

低。所以与 LSM 摩尔分数为 12% 的样品（LSM12）相

比，LSM 摩尔分数更高的 LSM24，LSM36 样品的介电

常数更大。另外，当测试温度升高时，热载流子和极

化子增加，复合材料的电导率上升，使复合材料的介

电常数实部、虚部增加。

在 X 波段，温度为 300~973 K、LSM 摩尔分数为

24% 和 36% 的样品在 3 种不同厚度的反射损耗值如

图12所示。

LSM36由于介电常数较大，最佳厚度比LSM24的

薄很多，约为 1.1 mm，反射损耗小于-5 dB的范围约 2 
GHz。但由于阻抗匹配度差，其吸波能力与LSM24相

比较弱。

LaSrFeO3（LSF）与 LSM 类似，也具有作为吸波剂

的潜质[8,14]。Wu[8]研究了掺杂不同比例 Sr的 （La1-xSrx）
FeO3/Al2O3 复合吸波的吸波性能。其中（La0.3Sr0.7）
FeO3/Al2O3复合材料呈现出最佳的电磁波吸收特性，

在厚度为 1.55 mm 时，其 RLmin=-38 dB，有效吸收带宽

可达 2.78 GHz，表现出良好的吸波能力。Jia等[40]采用
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APS 制备了 1.5 mm 厚不同 LSF 摩尔分数的 La0.6Sr0.4
FeO3-δ/MgAl2O4 涂层，分别命名为 LSF20（LSF 摩尔分

数为 20%），LSF30（LSF摩尔分数为 30%），LSF40（LSF
摩尔分数为 40%）并采用 1273 K 对涂层进行热处理

以消除中间相。热处理前后涂层在 300~1173 K、频

率8~18 GHz波段内反射损耗如图13所示。

由于存在相转变，制备态涂层的反射损耗性能随

温度变化明显。在热处理后的涂层中 LSF 摩尔分数

为 30%的 LSF30样品表现最好，在 8～18 GHz反射损

耗小于 -5 dB的带宽最大，且涂层吸波性能随温度变

化较小。

Gao 等[16]采用 APS 制备了 La0.5Sr0.5CoO3 /Al2O3 涂

层，研究了其 100~500 ℃的介电和吸波性能。如图 14
所示。随温度升高，电子空穴的迁移率提高，样品的

电导率提高，与载流子相

关的极化增强。因此，复

介电常数的实部、虚部增

大。当温度为500 ℃，厚度

为 1.5 mm时，La0.5Sr0.5CoO3/
Al2O3 涂层在 Ku 波段反射

损耗低于-5 dB。

总的来说虽然氧化物吸波剂在高温下具有良好

的相稳定性，但在高温环境中其与透波剂组成的吸波

涂层仍然存在以下问题：（1）吸波性能受温度和气氛
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影响如 ZnO。（2）高温下吸波剂与氧化铝等透波剂反

应，产生新的物相，影响涂层的吸波性能。（3）吸收带

宽较窄。

针对上述问题，在未来的研究中需寻找高温下性

能稳定，不会相互反应的透波剂和吸波剂，或者采用

包覆技术，选用不与 2 组分反应的物质将他们分隔

开。同时可采用结构设计，结合频率选择表面和梯度

结构等方法实现吸收频带展宽。

2.4　金属基吸波剂

NiCrAlY 合金常被用做高温抗氧化涂层，其高导

电性和优良的高温抗氧化性使其具备作为高温吸波

剂的潜力。 Zhou 等[41] 通过低功率等离子体喷涂

（LPS）沉 积 了 不 同 比 例 的 NiCrAlY/Al2O3 涂 层 。

NiCrAlY 质量分数为 20% 时不同厚度的 NiCrAlY/
Al2O3涂层的反射损耗如图 15所示，在X波段，厚度为

2.0 mm， NiCrAlY 质量分数为 20% 的涂层在 8.2~9.5 
GHz可满足反射损耗小于-10 dB。

与NiCrAlY类似的，FeCrAl也因为优秀的导电性

和抗氧化能力成为潜在高温吸波剂。Zhou 等[42]通过

APS 沉积了不同比例的 FeCrAl/Al2O3 涂层。其中

FeCrAl 质量分数为 41% 的涂层性能最佳，如图 16 所

示。当涂层厚度为 1.3 mm时，在 9.1~10.6 GHz的频率

范围内，反射损耗超过-10 dB。

Zhao 等[43]采用 APS 制备了不同 Fe 摩尔分数的

Fe/Al2O3 涂层。Fe摩尔分数为 5% 的涂层在不同厚度

下的反射损耗如图17所示。其中1.7 mm的涂层可以在

9 GHz 处达到最佳吸波效

果，反射损耗值为-15 dB。
虽然金属吸波剂具有

较好的抗氧化性，但仅依

靠吸波剂自身的抗氧化性

无法保障涂层在高温长时

间使用。特别是当温度进

一步升高，吸波剂氧化加

剧，将对吸波性能带来更大影响。防氧化包覆是解决

这一问题的潜在方法[43-44]。
2.5　MAX 相材料吸波剂

MAX相材料通式为Mn+1AXn，其中M为过渡金属，

A 为 A 族元素，X 为 C 或 N，n 等于 1，2 或 3，具有分层

结构，表现出金属和陶瓷性能的结合，比如类金属的

导热性、导电性和机加工性以及类陶瓷的高温强度和

热稳定性[45-47]。当雷达波进入MAX相时，高电导率会

带来更大的电导损耗能力，同时MAX相结构的高 c/a
比决定了其高各向异性，在电磁波作用下会发生较强

的偶极子弛豫极化。这 2种机制赋予 MAX相较高的

损 耗 能 力[48-49]，使 之 成 为 极 具 潜 力 的 雷 达 吸 波

材料[50-51]。
Liu等 [53]采用球磨工艺制备了FeCrAl和Ti3SiC2混

合吸收剂，研究了其在X波段的电磁特性和微波吸收

性能。当 Ti3SiC2质量分数

为 20%、FeCrAl 质量分数

为 80% 时，混合粉末的吸

波性能最佳，此时不同厚

度样品的反射损耗曲线[52]

如图18所示。对于厚度为

2.6 mm 的样品，有效吸收

范 围 为 8.4~12.1 GHz，在

9.7 GHz 时到达反射损耗

最小值，为−43.6 dB。

Su 等[7] 研究了采用等离子喷涂方法制备的

Ti3SiC2/堇青石（Mg2Al4Si5O18）涂层在 25～700 ℃、X 波

段内的高温介电和微波吸收性能。随着温度的升高，

涂层的介电弛豫时间降低，导电性升高，涂层的介电

常数实部和虚部均增加。Ti3SiC2/堇青石复合材料介

电常数如图19所示。

在温度为 400、500和 600 ℃时，厚度为 1.5 mm的

Ti3SiC2/堇青石涂层表现出良好的高温吸波性能，在整

个X波段内的反射损耗均小于-5 dB。Chen等[54]采用

Rea
l pe

rmi
ttiv

ity

39
36
33
30
27
24
21
18

Frequency/GHz1098 1211

25 ℃100 ℃200 ℃300 ℃

400 ℃500 ℃600 ℃700 ℃

（a） 实部
Frequency/GHz1098 1211Ima

gin
ary

 pe
rmi

ttiv
ity

14
12
10

8
6
4
2

25 ℃100 ℃200 ℃300 ℃

400 ℃500 ℃600 ℃700 ℃

（b） 虚部随温度变化
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常压等离子喷涂技术（APS）制备了不同 Ti3SiC2质量

分数的 Ti3SiC2/NASICON（Na3Zr2Si2PO12）复合涂层，当

Ti3SiC2质量分数为30%时，厚度1.4 mm的涂层具有最

佳的微波吸收性能，反射损耗小于- 5 dB 的范围从

8.39～12.4 GHz、带宽为 4.01 GHz，在 9.63 GHz时达到

最小，为-12.4 dB。Zhao 等[55]采用等离子喷涂工艺制

备了 Ti3SiC2/Al2O3涂层，并研究了其相组成和吸波性

能。XRD 分析结果表明，涂层由 α-Al2O3、γ-Al2O3、

Ti3SiC2、TiC 和 Ti5Si3 组成，其中 TiC 和 Ti5Si3相是喷涂

过程中由 Ti3SiC2分解形成的。随着 Ti3SiC2质量分数

的提高，复介电常数的实部和虚部均明显提高。当

Ti3SiC2质量分数为 20%、涂层厚度为 1.3 mm 时，涂层

具有较好的吸波性能，在 10.1~12.4 GHz频段，反射损

耗小于−10 dB，在 11.1 GHz，反射损耗可达−24.4 dB。

Ilyushchanka 等[56]采用机械活化自蔓延高温合成法

（MASHS）合成了 Ti3SiC2粉体，并与不同质量分数的

Al2O3混合，采用氧乙炔火焰喷涂法在钛合金基体上

制备了涂层。涂层主相为 α- Al2O3，Ti3SiC2和 TiC，表

明在喷涂过程中，Ti3SiC2部分分解形成了 TiC。成分

为质量分数为 50%Al2O3/Ti-Si-C，厚度约 1.8 mm的涂

层，在 8.2~12.4 GHz 范围内的反射损耗低于-10 dB，

并在9.7 GHz达到极值−37 dB。

Ti3AlC2与Ti3SiC2的性能相似，也是有应用潜力的

高温吸波材料[57]。Sengupta等[57]分别研究了Ti3AlC2和

球磨 Ti3AlC2纳米颗粒与石墨的复合材料在 X 波段的

吸波性能，结果表明，这 2 种材料在 X 波段内的反射

损耗均低于-4 dB，峰值分别为−11.5 dB 和−13.8 dB，

并将高反射损耗归因于高界面密度和多次内反射引

起的介质极化和相关的介质损耗。Li 等[58]用 Fe 对

Ti3AlC2进行掺杂，采用固相反应法制备了一系列具有

多相共存结构和丰富界面的材料 xFe-Ti3AlC2（记为

TFAC-x， x = 0， 0.2， 0.3， 0.4）。结构调制引起的阻

抗匹配改善，介质损耗和磁损耗的协同作用以及界面

极化和缺陷偶极极化的增强，使得其吸波性能得以提

升，如图 20 所示。从图中可见，厚度为 1.5 mm 的

TFAC-0.3样品在 15.5 GHz达反射损耗极值-33.3 dB，

其吸收带宽可达 3.9 GHz（14.0-17.9 GHz），相比同厚

度未掺杂样品在研究波段内的反射损耗极值（约-5 
dB）和吸收带宽（0 GHz）有很大的改善。

对 M2AlC 系 MAX 相吸波性能的研究也有很

多[59-61]。Luo等[62]研究了MAX相A位掺杂的影响。以

碳纤维粉末为原料，采用熔盐法合成了一系列 V2

（Al1−xGax）C微棒，如图 21所示，其中V2（Al0.5Ga0.5）C微

棒与石蜡复合的 1.75 mm 样品有效吸收带宽达 4.16 
GHz，在12 GHz时达反射损耗极值，为−55.62 dB。

总的来说，为提高吸波性能，对MAX相改性研究

的主要思路有：（1）与碳基吸收剂、金属吸收剂、陶瓷

类吸收剂等复合；（2）M 或 A 位掺杂或高熵化。MAX
相具有良好的导电性和耐高温氧化性，是有潜力的高

温吸波剂候选材料，但是若要将其作为高温吸波涂层

投入应用，还有许多温度需要解决，比如有效吸收带

宽不够宽，离覆盖整个X波段和Ku波段（12~18 GHz）
还有差距；高纯原料制备难度难度大成本高；在制备

涂层的过程中易发生分解难以保证有效吸波相质量

分数等。

3　高温雷达吸波涂层的结构设计

按照加工工艺和承载性能，高温雷达吸波材料可

分为涂覆型和结构型，前者是将吸波剂与透波剂混合

涂覆在目标表面形成涂层，后者通常是把吸波剂分散

于层状结构材料中，或者是采用高强度、良好透波性

能的复合材料为面板，特殊几何形状层为夹心的复合

结构[63]。随着探测技术的迅猛发展，武器装备面临着

更加苛刻的服役条件，对高温雷达吸波涂层也提出了

“薄、轻、宽、强”的要求。为提高性能，涂层的设计需

要充分发挥材料本身物理性能和结构可调的优势。

目前，在雷达吸波涂层结构设计领域的研究主要集中

于超结构和梯度结构。
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3.1　超结构

超结构材料是基于周期性排列的谐振单元结构。

自 Landy 等[64]在 2008 年提出了一种完全吸波特性的

超材料吸收器，超结构的设计开始被各国学者广泛研

究。作为超材料的一种，频率选择表面（FSS） 在雷达

吸波涂层的设计中应用广泛。FSS 由大量无源谐振

单元组成的 2 维周期性导体贴片或孔径单元阵列结

构[65]，可以看成是一种有滤波功能的超表面材料，其

滤波特性来自于其周期性结构与电磁波的相互作

用[66]。通过人为调整谐振单元的形状、排列方式以及

具有特定电磁性能的周围介质，可以实现对空间电磁

波特定频段的选择性谐振，若将吸收单元分别在不同

频率上调谐，则可实现宽带吸收[67]。

Yang 等[68]设计了一种具有超材料表面的 TiO2/
Al2O3 雷达吸波涂层，FSS
表面由周期性排列的金属

铝圆片构成（如图 22 所

示，，C 为周期长度，r 为圆

形结构半径），该涂层在整

个 X 波段的反射损耗小于

-10 dB。

之后为拓宽吸收带

宽[69]，将超表面更换为由

圆形和方形组成的周期性

金属铝贴片阵列，其单元

结构如图23所示。图中，a
为正方形单元的边长，R为

圆形单元的直径，C为整个

单元的边长，t为厚度。

在正入射条件下，采用遗传算法对超表面的参数

进行了优化。在X和Ku波段，单层 TiO2/Al2O3陶瓷涂

层的有效吸收频率带宽为 0 ，而添加超材料表面后，

在涂层整体厚度仅 1.7 mm 的情况下，反射损耗在-5 
dB 以下的频率范围为 8.2~18 GHz，在 10.6 GHz 左右

反射损耗达最小值，为-29 dB。进一步的，Yang 等[70]

又设计了一种由2层频率选择表面（FSS）和TiO2/Al2O3
陶瓷组成的宽带雷达吸收涂层。FSS的第 1层与陶瓷

层相互接触，为相互耦合的方形和圆形金属铝片周期

阵列，顶层由周期方形金属铝贴片组成，陶瓷层位于

FSS层以下，整体构造如图 24所示。图中，C为FSS的

周期长度，R为圆形结构直径，a，b分别为顶层和中间

层 FSS 中正方形边长，t1、t2和 t 分别为顶层和中间层

FSS以及陶瓷层的厚度。

经过计算优化，在厚度为 2.2 mm的情况下，涂层

在 10.9 GHz处出现反射损耗极值-27.5 dB，总有效吸

收带宽约 7 GHz（7.0~8.7 GHz和 9.2~14.8 GHz）。仿真

结果与试验结果吻合较好。

由于在高温环境下金属FSS易氧化，导致性能急

剧下降，氧化物半导体 FSS 材料成为了新的研究方

向。Yang等[71]将CrTiO（掺Cr3+的TiO2）作为FSS材料，

研究了Cr2O3质量分数和陶瓷层厚度对X波段内涂层

的电磁参数和吸波性能影响。结果表明，CrTiO 陶瓷

层的介电常数和磁导率（实部和虚部）随Cr2O3质量分

数增大，随着涂层厚度的增加，反射损耗极值逐渐向

低频区域移动。添加一定尺寸的 FSS后，涂层在X波

段范围内的反射损耗低于 -10 dB，相较无 FSS 的

CrTiO涂层，有效吸收带宽拓宽了约 3 GHz。Shao等[72]

采用等离子喷涂技术制备了陶瓷层和 FSS 层分别为

质量分数 20% 的 Al2O3～质量分数 80% 的 TiC 和

NiCrAlY的超材料雷达吸波涂层（整体结构如图 25所

示），并测试了其高温雷达吸波性能。试验与模拟结

果表明，在 800 ℃下，厚度为 0.96 mm的样品在整个X
波段的反射损耗小于-5 dB。

Zhao 等[73]设计了一种由超表面层和陶瓷层复合

而成高温超材料吸波涂层，其结构如图 26 所示。其

中超表面层为丝网印刷的高温导电浆料（由导电材料

Pt、MoSi2、TiB2等和玻璃粉均匀混合后与有机载体充
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processing
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In X band, RL<-5 dB

NiCrAlY alloy metamaterial patternNickel alloy TiC/Al2O3 ceramic coating

图25　具有FSS的超结构高温

吸波涂层结构［72］
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分研磨制得），陶瓷层为等离子喷涂的氧化铝涂层。

在800 °C时，总厚度为1.5 mm的复合涂层的在几

乎整个10~18 GHz频率范围的反射损耗低于-5 dB。
随后Zhao等[74]更换超表面层的材料为FeCrAl，并

将图案改为十字形结构，如图 27 所示。图中，s 为单

元长度，w 为 FeCrAl 线宽度，l 为 FeCrAl 线长度，t1为
Al2O3陶瓷层厚度，t2为 Al2O3保护层厚度。为防止在

复杂的高温环境下表面结构损伤，在 FeCrAl 结构单

元上喷涂 1层薄的Al2O3保护层。在 700 ℃下，1.7 mm
厚的涂层的有效吸收范围是 11.07~20.76 GHz，有效

吸收带宽达9.69 GHz。

总体而言，通过优化FSS超表面的参数，提高FSS
超材料耐温性能够实现电磁波在高温下较宽频率范

围内较好的吸波性。但是 FSS 的制备难度较大不易

在复杂形状表面上实现，其耐温，耐蚀，抗冲刷性有待

考察。考虑到工程应用的可行性，结构简化和新工艺

的开发是未来的探索趋势。

3.2　梯度结构

优秀的吸波体需同时满足阻抗匹配和吸收衰减

机制，仅靠单层吸波涂层难以兼顾这两点。而采用阻

抗渐变型多层吸波涂层有望克服这一难题[75]。通过

调整损耗介质质量分数，涂层结构等改变各层电磁参

数，使多层吸波涂层的层间阻抗呈渐变式变化，各涂

层之间、表层与空气之间达到最大程度的阻抗匹配，

使更多的入射电磁波能进入吸波材料内被损耗吸收，

从而达到提高吸波性能和展宽频带的目的[17,76-77]。根

据阻抗变化的特点，这种结构被称为梯度结构，如图

28 所示。表层为透波层，增大透射，减少表面反射，

中间层为过渡吸收层，既

要对透入的电磁波有损

耗作用，也要兼顾阻抗匹

配，底层则为强电磁损耗

层，最大限度地增加电磁

损耗。

选择各层的电磁参数时应该使各层的归一化阻

抗的幅值呈阶梯变化，相临 2层间的变化不能太大[17]。

具体的设计过程包括根据设计指标选择目标函数和

基于一定的优化方法编译程序求解目标函数。常用

的优化方法有遗传算法[78]、模拟退火法[79]、罚函数法、

单纯形法、粒子群算法[80]等，每种方法都有各自的优

势和不足，其中遗传算法的研究较为成熟，具有稳健、

高效、无需求导等特点，适合处理多层吸波材料优化

这类多目标复杂系统的设计问题，因此在梯度结构吸

波材料的优化设计中得到广泛应用和持续发展[67]。

王智慧等[75]制备了以羰基铁粉层为表层，以纳米

铁酸镍钴复合微米钴粉层为中间层，以化学镀镍层为

底层的 3层复合吸波涂层，其反射损耗小于-5dB的带

宽为 13.5 GHz（4.5~18 GHz）；何燕飞等[81]设计了 3 层

平板吸波体，表层由二氧化钛材料组成，中间层由磁

性微粉与碳纤维组成，底层为铁、钴等强磁损耗体，当

涂层的总厚度为 1 mm时，其反射损耗小于-8 dB的范

围可达 8~18 GHz；马成勇等[82]将磁损耗介质羰基铁粉

和电损耗介质相结合，通过改变各层中羰基铁粉的质

量分数，制备出一种 3 层雷达吸波涂层，在涂层厚度

为 1.2 mm，面密度为 1.8 kg/m2时，8~18 GHz频段范围

内反射损失小于-10 dB 的带宽达 6.0 GHz；日本电气

公司研制的双层吸波材料的损耗层由铁氧体粉末、黄

铜短纤维和环氧树脂组成，匹配层由铁氧体和环氧树

脂组成，在 X 波段反射损耗 < -20 dB 的带宽为 4.0 
GHz[83]；Kim 等[84]采用化学镀工艺在空心陶瓷基体上

沉积了低密度的 Co 和 Co-Fe 薄膜，通过调整膜中 Co
的质量分数，可改变吸收峰位置和频谱效应，涂层厚

度为 1.5 mm时，吸收峰位于 10.1 GHz处，反射损耗约

为-18.2 dB；崔晓冬等[85]设计了硫化锑作为匹配层，炭

粉作为吸波层填料的双层吸波材料，反射损耗<-10 
dB的带宽为 7.2 GHz；Ji等[86]采用流延工艺，制备了不

同 Ti3C2Tx MXene 和磷酸三乙酯（TEP）质量分数的

MXene/聚合物薄膜（MPFs）。设计了具有良好吸波性

能的多层阻抗梯度涂层，其结构如图 29所示。图中，

S2.5、S5~S15、S17.5 表示含不同质量分数 Ti3C2Tx 
MXene的层。

HFSS理论计算结果表明，只需微调厚度，涂层的

有效吸收带宽就能覆盖整个X波段，反射损耗峰值可

达-26.10 dB；He等[87]以聚乙烯醇缩丁醛（PVB）聚合物

为基，制备了不同 Fe3S4/CNTs质量分数的复合吸波材

料。基于不同复合材料的电磁参数，在宽带阻抗匹配

t1

s y

xz

z

x

l
t2

Al2O3 FeCrAl Superalloy

w

（a） 单元结构 （b） 表面十字形图案

图 27　由超表面层和陶瓷层复合而成的高温超材料

吸波涂层结构［74］

透波层

过渡吸收层

强电磁损耗层

基底

图 28　梯度结构雷达

吸波涂层
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原理下，通过粒子群优化（PSO）算法精确构建多层结

构复合材料，其结构及吸波原理如图30所示。

采用有限元法（FEM）模拟和试验表明，厚度为

3.8 mm的双层结构吸波性能最佳，在 2～18 GHz范围

内该双层结构的有效吸收带宽为 10.9 GHz，反射损耗

峰值为-35 dB。Wei等[88]采用溶胶-凝胶、无压烧结、

化学气相渗透（CVI）和 1100 ℃（1.5 h）氧化等方法制

备了具有菜花状多层的 SiO2/SiC-Y2Si2O7 复合结构。

SiC 导电层提供了漏电损耗和极化损耗作用，SiO2绝

缘层增强了阻抗匹配性能，并在结构中形成微米级孔

隙，有利于微波能量的耗散。此外，多层花椰菜状结

构为电磁波反射提供了多通道。在3.65 mm和3.9 mm
的厚度下，有效吸收带宽覆盖整个 X 波段，反射损耗

峰值在−20 dB左右。Pan等[89]通过酸蚀刻和随后的热

还原成功合成了由2维片状金属有机骨架（MOF）衍生

的碳基磁性多孔纳米复合材料，并通过多层阻抗梯度设

计优化了阻抗匹配特性，总厚度为2.5 mm的Ni@CoZn/
C 10%+CoZn/C的双层吸收涂层有效吸收带宽为 6.32 
GHz（11.48~17.8 GHz），反射损耗峰值为-37.5 dB。

综上可知，通过设计梯度结构可以有效地提高涂

层吸波性能增加有效带宽。同时从实际应用角度出

发，梯度结构的设计呈现出少层化，吸波剂复合化的

趋势。这有利于降低梯度涂层的制备难度，提高其工

程应用的可能性。目前梯度结构的研究多局限在室

温，未来可以充分运用各种优化方法，设计更简单的

耐高温的结构。

4　高温雷达吸波涂层测试技术

4.1　矩形波导法

高温矩形波导法测试系统[90]（如图 31所示）主要

由波导腔，矢量网络分析仪和控温系统组成。

将待测样品放置在矩形波导腔中间，样品和波导

管共同构成了 2 端口网络。通过矢量网络分析仪测

得试样的 1 对复散射参数 S11与 S21，然后通过中间反

射系数 R 和传输系数 T 计算复电磁参数。由等效电

路原理，材料的透射系数T，反射系数R和 S参数之间

满足

T = [ ]S11 + S21 - R

1 - [ ]S11 + S21 R
（14）

R = k ± k2 - 1 （15）
k = [ ]S211 - S212 + 1

2S11
（16）

又由传输线理论可知

T = exp 
ì
í
î

ïï

ïïïï
- j

2π
λ0

μrεr - ( )λ0
λc

2
*l

ü
ý
þ

ïïïï

ïïïï
（17）

R = Z' - 1
Z' + 1 （18）

Z' =
μr 1 - ( )λ0

λc

2

μrεr - ( )λ0
λc

2
（19）

式中： λ0为真空中电磁波的波长；c=2，为电磁波传输

线的截止波长， 为波导管的宽边边长，l 为待测样品

的厚度。

由上述公式可算出样品的复电磁参数。
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图 29　多层 Ti3C2Tx MXene/聚合物阻抗梯度涂层结构［86］
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图 30　多层 Fe3S4/CNTs 复合材料+聚合物的阻抗梯度结构及

吸波原理［87］
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矢量网络分析仪

图 31　高温矩形波导法测试系统［90］
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4.2　弓形法

根据 GJB 2038A《雷达吸波材料反射率测试方

法》[91]高温吸波涂层的反射率测试可采用弓形法直接

测试，弓形法测试系统和实际弓形法测试设备如图

32所示[91]。测试平台位于弓形轨道中心正下方，周围

放置吸波材料，发射天线和接收天线对称的安装在弓

形轨道上，收发天线可沿轨道移动从而改变入射与发

射角度。测试时，将金属板和待测涂层样品先后放置

在平台上，通过对比二者反射信号功率即可得到待测

涂层的反射率[92]。

5　结束语

航空发动机隐身是战机隐身的重难点[93]，而用于发

动机高温部件的吸波涂层正是研究的关键。尽管高温

雷达吸波涂层的研究取得了一定进展，但未来仍需要朝

着轻（密度）、薄（厚度）、强（吸收）、宽（频带）的方向继续

提高。下一步的研究重点可能在以下几个方向：

（1）深入基础研究，阐明材料的中各种缺陷对电

磁波频率和温度的响应机理，指导材料设计。

（2）通过复合不同损耗机制的吸波材料，调控材

料整体电磁参数调控，达到拓宽吸收频段和降低涂层

质量的效果。

（3）设计涂层结构，采用梯度结构提高涂层阻抗

匹配性，设计特定形状、排列方式的超材料结合相应

电磁参数的介质，实现对电磁波特定频段的选择性谐

振，从而实现宽带吸收。

（4）针对高温雷达吸波涂层可能存在的高温氧

化，相互反应，抗热震性差，继续开展新材料、结构及

制备工艺的研发。
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耦合空气系统的燃气轮机拓扑自构建建模方法
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摘要：为了实现通用性强、可扩展性好、灵活高效的整机性能模型通用建模，提出了一种拓扑自构建的燃气轮机整机性能通用

建模方法。基于面向对象思想，采用模块化技术构建通用部件库，再通过拓扑接口关联部件组成整机模型，建立了适用于不同燃

气轮机类型的整机性能仿真模型。耦合了多支路复杂空气系统迭代求解模型，将其作为部件嵌入整机模型，以取代现有的定比例

引气量计算方法。采用跨平台图形开发框架及图像可视化技术，开发了人机交互友好的整机性能预测平台。采用典型双轴燃气

轮机算例，与试验结果进行了对比验证。结果表明：对于动力涡轮出口温度，采用恒定引气比方式和当前耦合方法的计算结果与

试验结果对比得到的最大误差分别为3.36%和1.31%；对于出口压力的计算在多数工况下的计算精度也有所提高。提出的拓扑自

构建的燃气轮机整机性能通用建模方法实现了部件自由搭建及整机拓扑自构建，且耦合空气系统后，整机性能仿真精度显著

提高。

关键词：拓扑自构建；空气系统；整机性能模型；燃气轮机
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Topological Self-construction Modeling Method for Gas Turbine Coupled with Secondary Air System
ZHENG Pei-ying1， ZHOU Ze-jun2， ZHONG Yi-cheng3， DONG Wei4， LIU Jia-xing1
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Abstract： To achieve a universal, scalable, flexible, and efficient modeling of the whole-engine performance of gas turbines, a 
general-purpose whole-engine performance modeling method featuring topological self-construction was proposed. Based on object-
oriented concepts, a general component library was constructed using modular technology, and then the whole-engine model was formed by 
associating components through topological interfaces. The whole-engine performance simulation models applicable to different types of 
gas turbines were established. The iterative solution model of the multi-branch complex air system was coupled and embedded into the 
whole-engine model as a component to replace the existing constant amount bleed air calculation method. A whole-engine performance 
prediction platform with a user-friendly human-machine interface was developed using a cross-platform graphics development framework 
and image visualization technology. A typical twin-spool gas turbine was used as a calculation case and compared with the experimental 
results. The results show that for the outlet temperature of the power turbine, the maximum errors calculated using the constant bleed 
method and the present coupling method are 3.36% and 1.31%, respectively. The calculation accuracy of outlet pressure is also improved 
under most operating conditions. The proposed topological self-construction general-purpose whole-engine performance modeling method 
can easily realize the construction of components and the topological self-construction of the whole-engine. After coupling with the second‐
ary air system, the accuracy of the whole-engine performance simulation is significantly improved.

Key words： topological self-construction; secondary air system; whole-engine performance model; gas turbine
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0　引言

燃气轮机的整机性能一直是发动机设计制造方

和使用方关注的重点，以往通过试验获得其性能参数

的方式存在周期长、成本高、风险大等问题[1]。随着计

算机仿真技术的发展，整机性能设计正在分步骤地从

“试验设计”向“预测设计”转变。整机模型建模是性

能预测的关键，区别于传统的面向过程建模方法，面

向对象建模因其具有通用性强、可扩展性好、灵活高

效等特点，成为整机性能模型建模的主要方法[2]。此

外，由于部件试验的环境、测试方法、进出口边界条件

等与整机的试验环境存在差异，导致部件在单独试验

条件下获得的工作特性不完全等同于整机环境下的

部件工作特性，采用部件在单独试验条件下获得的工

作特性建模会影响整机性能的预测精度[3]。同时，包

括引气、封严装置在内的复杂空气系统的存在，对仿

真精度提出了更高要求，使该领域仍具有巨大的研究

空间[4-5]。

目前国内外已经出现了一些较为成熟的整机性

能模型建模及仿真软件。Wilfried[6]开发的软件最具

代表性，侧重于离线计算，集成了发动机部件库和控

制系统库，可通过界面搭建多种类型发动机及控制系

统模型进行稳态和动态仿真；Joachim[7]将常见的发动

机模型固化在程序中，用户从模型库中选取相应的设

计模型，可快速得到所需结果；张晓博等[8]采用 VB语

言建立了支持发动机抽象模型的界面搭建软件；丛靖

梅等[9]采用C语言开发了一种基于图形化的可灵活组

装任意合理结构形式的航空发动机总体性能仿真模

型；陶金伟[10]采用C++语言建立了一个可复用和扩展

灵活的航空发动机仿真平台。

通过对比分析发现，中国仿真软件在界面美观

性、交互友好性、结果可视化效果等方面与国外仿真

软件还存在较大差距。而且，在针对空气系统建模方

面均只给定固定引气量建模。但在发动机整机实际

工作状态发生变化时，空气系统引气量及流量分配随

之变化，其沿程热力参数预测与实际状态产生显著差

异，导致整机性能预测的精度降低。本文基于模块化

技术和拓扑自构建技术，耦合多支路复杂空气系统，

采用面向对象的跨平台图形开发框架和功能库，搭建

了整机性能预测平台。

1　部件及整机拓扑自构建建模方法

1.1　部件模块化建模

部件模块搭建采用插槽技术。插槽源于电路板

集成，线路板之间通过插槽接口连接成完整系统。如

计算机就是将各种板卡、设备（光驱、硬盘）通过专用

插槽与主板连接起来并形成完整可运行的系统。

针对燃气轮机的部件，采用面向对象建模思想，

按功能划分成不同类型的部件，如进气道、压气机、燃

烧室、涡轮等。根据部件特点，可将其对应的部件特

性、热力学模型等进行封装，形成独立的部件模型。

燃气轮机的部件建模算法已相对成熟，可参考相关文

献[11]。在此基础上，针对不同部件之间的关联关系建

立各种通用的接口（插槽），称为插槽式接口，并将这

些插槽配置于不同发动机部件上。在工程实际应用

中，选择不同的发动机零部件，将不同部件的相关插

槽连接起来即可组成可独立运行的子系统或完整发

动机系统。

该建模方法具有规范、通用和可扩展等优势。在

图形组建时，通过鼠标从部件库中拖动相应的部件至

模型构建区中，然后可从部件的输出端口引出气路连

线与下游部件连接，也可以移动下游部件使其端口与

已有的连线连接，部件间通信方式如图1所示。

1.2　空气系统建模

虽然发动机空气系统结构千变万化，但其流路都

是由一些典型的单元组成[12]。本研究针对燃气轮机

空气系统进行高精度建模，应用 1维可压缩流动和换

热理论，将空气系统常见的流阻和换热现象抽象为若

干典型的流阻和换热元件，如节流孔、篦齿封严、旋转

盘腔等，并基于已有的经验关联式或半经验理论建立

这些单元的计算模型[13]。下面以节流孔为例说明建

模算法。

节流孔广泛存在于发动机空气系统结构中，主要

起到节流作用，用以调节冷气流量和压力以满足下游

单元需要。例如作用于轴承上的负荷控制可通过节

流孔调控相关腔内气流压力来实现。通过孔的气流

风扇

气态端口
机械端口

连接器 压气机

图 1　部件间通信方式
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流量为

ṁ = Cd P∗in A 2γ
γ - 1

1
RT ∗in

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú
ú
ú( )Pout

P∗in

2 γ

- ( )Pout
P∗in

( )γ + 1 γ

   （1）
式中：P∗in 和 T ∗in 分别为孔进口的总压和总温；Pout 为孔

的出口静压；A为孔的出口面积；Cd为孔的流量系数。

因此，计算孔的实际流量归纳为如何得到孔的流

量系数，旋转效应、孔长度、孔入口结构等对冷气流量

的影响可以体现在对流量系数的修正上。

当孔进口气流方向和孔轴线方向一致且孔保持

静止状态，试验数据表明普通孔流量系数的主要影响

参数为孔长径比、孔进口倒圆和雷诺数。Huning建议

用McGreen和Schotsch提出的关联式作为基准式计算

锐边短孔和 ASME 理想喷嘴（长孔）考虑雷诺数影响

的不可压缩流动的流量系数[14]

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

锐边短孔: Cd = 0.5885 + 372
Re , Re > 105

理想喷嘴: Cd = 0.9881 + 4.73
Re

, Re > 105

针对燃气轮机空气系统，应用节流孔对涡轮外机

匣冷气流路建模，如图 2 所示。从燃烧室外环（即

Inlet 进口）引入的部分气流 W（1），对机匣和高压涡轮

外环进行冷却后，从涡轮外环两侧的小孔排入主燃气

通道，分别为高压涡轮动叶前叶尖W（2）（即Outlet-1出

口）、高压涡轮动叶后叶尖W（3）（即Outlet-2出口）。

建立上述流路的求解方程，根据进口总温和总

压、出口静压以及旋转轴的转速，迭代获得 2 个出口

的流量。将上述过程封装形成涡轮外机匣冷气流路

的计算模型，加入整机性能模型建模中。

1.3　耦合空气系统的拓扑自构建整机建模

在部件模块化和空气系统建模的基础上，通过模

块化拓扑自构建建模即可建立燃气轮机整机性能仿

真模型。以典型的双轴燃气轮机为例，建立耦合空气

系统的整机性能模型，其模型拓扑结构如图3所示。

耦合空气系统的整机性能模型拓扑结构与常规

的部件模块化建模方法建立的模型的不同之处，在于

空气系统与部件模型之间的参数传递关系。常规的

部件模块化建模中空气系统只需要给定引气比例，如

压气机出口流量比例，传递给涡轮冷却或外部引气；

而耦合空气系统模型求解引气流量参数需要根据冷

却系统进出口气流条件进行求解，因此空气系统与部

件模型之间的参数传递关系相对复杂。

双轴燃气轮机整机性能计算流程及接口如图 4
所示。在设计点计算时，可沿流动顺序依次计算部件

参数，从而实现整机参数求解；对于非设计点计算，由

于计算过程中部分参数未知，因此首先基于部件间共

同工作关系构造非线性方程，并使用牛顿迭代法进行

迭代求解。迭代方程包括流路的流量平衡、转子轴功

率平衡及静压平衡等，迭代方程的未知参数即为迭代

变量。通过这些平衡方程的建立求解，便可得到部件

工作点，从而得到发动机整机性能[14]。

在与空气系统耦合计算时，空气系统模型需要输

入压气机引气位置气流参数和出口背压，进而获得引

气流量以及空气系统出口气流参数。由于在单次迭

代过程中，空气系统计算所需的背压未知，因此每添

加１条汇入主流的空气系统支路，就要添加１组迭代

变量和迭代方程。其迭代变量为该支路的空气系统

图 2　涡轮外机匣冷气流路

图 3　双轴燃气轮机整机拓扑结构

图 4　双轴燃气轮机整机性能计算流程及接口
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出口背压，迭代方程则根据预估的背压与在涡轮计算

时求得的背压相等构造。

完成空气系统模型与整机性能仿真模型对接，只

需要对整机性能仿真模型进行重新编译，并提供界面

交互选择，即可将空气系统模型嵌入到整机仿真模型

中，从而实现耦合空气系统的发动机整机性能高精度

仿真建模。

2　整机性能仿真建模软件设计

2.1　软件架构设计

整机性能建模软件框架设计如图 5 所示。部件

层集成了燃气轮机所需要的所有部件，为整机建模做

准备。整机模型层定制了整机所需的部件/组件模

型，用于构建相应类型发动机仿真模型；应用层主要

实现人机交互，包括发动机模型建模、参数输入、性能

计算和结果可视化等功能。

2.2　软件类设计

基于面向对象的思想，将燃气轮机的每个部件抽

象成类，并对其建模方法和数据进行封装，可以提高

每个部件的重用性、灵活性和扩展性，进一步才能自

由组装形成各类不同的发动机系统。对于整机性能

仿真建模软件，需要进行 2 方面的类设计：一方面是

针对底层仿真模型的存储，另一方面是针对建模图形

交互的存储。将底层建模求解与界面交互剥离，可以

增强程序的可维护性和可扩展性。

2.2.1　底层仿真模型存储体系类设计

对整机性能仿真建模按照功能进行分类、抽象、

归纳，可以将整个模型划分为不同的类，各类之间相

互联系。底层仿真模型存储体系类设计如图 6所示。

核心思想是对燃气轮机性能仿真系统按照功能进行

分类、抽象和归纳，将整个系统划分为不同的相互联

系的类。在部件基类、工具类和求解器类等基类的基

础上，扩展出其他不同的子类[15-16]。

2.2.2　基于图标的存储体系类设计

对于整机性能仿真建模软件的界面交互，根据功

能分区可以分为主窗口（MainWindow）、主菜单管理

（MenuBar）、交互功能菜单管理（ToolBar）、建模结构

树 管 理 （TreeWidget） 、 模 型 交 互 管 理

（VTKGraftWidget）、仿真结果管理（ResultWidget）、部

件属性管理（ModelPropWidget）。基于图标的存储体

系类设计如图 7所示。其中，模型交互管理中可以进

一步细分为轴模型管理（ShaftVTKActor）、截面模型管

理（SectVTKActor）以及部件模型管理（ModelVTKAc‐
tor）。部件模型管理类可以再派生各个部件模型子

类，通用自由组装部件模型子类形成整机系统模型

（EngineSystem）。仿真结果的表格、曲线、图示等可视

化样式均通过ResultWidget实现。

2.2.3　2套存储体系的映射关系

从软件开发的角度分析，底层仿真模型存储体系

和基于图标的建模图形存储体系相互独立，可以由不

同的开发人员分别开发。2 套存储体系的映射关系

如图 8 所示，通过建立二者的映射关系进行耦合对

接，并遵从以下交互顺序：

（1）用户从界面进行部件建模，并设置属性参数，

将建模结果传递给底层部件存储类。

（2）用户在界面上通过自由组装部件形成整机系

统，并将拓扑关系传递给底层系统存储类。

（3）底层仿真模型存储体系基于部件及整机的建

模输入与算法进行性能求解，并将求解结果反馈给界

图 5　整机性能建模软件框架设计

图 6　底层仿真模型存储体系类设计

图 7　基于图标的存储体系类设计
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面模型存储体系用于可视化。

3　整机性能仿真建模软件实现

3.1　主界面设计及实现

整机性能仿真建模软件的主界面如图 9 所示。

菜单栏主要实现项目的常用操作功能，从左到右依次

为：新建项目、打开项目、保存项目、一键清空、适合窗

口显示、一键截图及回到首页切换其他子程序。模型

管理区主要实现整机模型管理及部件模型管理。图

形显示及交互区主要实现部件及整机模型的显示与

交互，包括部件创建、部件连接、截面编号设置、部件

属性设置等模型交互；模型平移、旋转、放大、缩小等

图形交互；同时，还可以切换显示计算结果。操作信

息显示区主要用于记录用户操作过程。

3.2　拓扑自构建建模界面设计及实现

拓扑自构建建模包括部件建模和整机建模 2 部

分，部件及整机自由建模如图 10 所示。建模方式支

持：（1）单击部件图标，默认图形位置并设置部件编

号；（2）选中部件图标右键添加；（3）左键按住部件图

标，拖动添加；（4）导入工程模板文件添加，工程模板

如图 11 所示。部件建模完成后，双击图标可以设置

部件设计参数、导入特性曲线、选择监控及输出参数

等，压气机属性设置界面如图 12 所示。基于气路传

递关系建立部件间的拓扑连接；基于机械结构建立轴

的连接关系；基于引气冷却流路建立空气系统连接关

系；三者综合形成整机模型。

3.3　结果可视化界面设计及实现

3.3.1　过程监控可视化

为查看及掌握整机性能求解的收敛过程及精度，

可以对求解变量实施监控，以及对过程的流量、功率、

压力等平衡方程残差实施监控，过程监控变量可视化

如图 13 所示。此外，还可以监控部件的参数随迭代

步数的变化，比如空气系统迭代求解的流量情况，实

时掌握迭代过程。

3.3.2　部件及整机结果可视化

整机结果可视化如图 14所示。部件及整机结果

主要展示仿真得到的部件进出口参数、各截面参数以

及总体性能参数，包括推力、耗油率等。当耦合空气

系统后，可对比耦合前后的总体性能参数的差异。

图 11　工程模板 图 12　压气机属性设置界面

图 8　2 套存储体系的映射关系

图 9　整机性能仿真建模软件的主界面

COMPRESSOR
COMBUSTION TURBINE

NOZZLEINLET TURBINECOMBUSTIONCOMPRESSOR
1 1 2 2 3 3 4 4 5 5

9

8
7

6

Shaft1

图 10　部件及整机自由建模

图 13　过程监控变量可视化
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4　典型燃气轮机算例验证及评估

4.1　仿真模型建模

为验证本文建立的整机性能仿真建模软件的计

算精度，针对典型双轴燃气轮机的结构形式建立仿真

模型，并开展仿真结果分析。双轴燃气轮机软件建模

结果界面如图 15所示。模型设计点参数值主要参考

了 LM2500 燃 气 轮 机 ，仿 真 算 例 设 计 点 参 数 值

见表1。

燃气轮机非设计点性能计算需要基于部件特性

求解，真实部件特性很难直接获得。本文采用基于商

用软件提供的通用部件特性进行特性缩放方式[16]获

得压气机、涡轮部件特性。

4.2　耦合空气系统前后仿真结果分析

本文所考虑的空气系统支路的流体网络结构如

图 16所示。该支路引气点 1（Inlet-1）为压气机出口，

引气点2和3为压气机扩压器出口。排气点1（Outlet-
1）为高压涡轮盘前叶根，排气点 2为高压涡轮盘后叶

根，排气点3为动力涡轮盘前叶根。

耦合空气系统模型前后，不同工况下该支路的相

对总引气比变化如图 17所示。当主流参数不与空气

系统耦合计算，即采用恒定引气比的方式计算时，不

同工况下引气比例始终给定。而当与空气系统耦合

时，仿真模型在非设计点计算时的引气比例会随工况

变化而改变。耦合空气系

统前后整机参数对比如图

18所示。由于空气系统引

气比例的变化，整机仿真

得到的热效率和排气温度

均存在一定程度的变化，

这为后续的燃机性能分析

提供了基础。

为了进一步对主流-空气系统耦合的影响进行分

析，构建了燃气轮机全部空气系统流路，并使用本文

软件实现主流-空气系统耦合求解。在不同工况下使

用恒定引气比和当前耦合方法计算得到的动力涡轮

出口温度和压力与试验数据对比见表 2。结果表明，

对于动力涡轮出口温度，采用恒定引气比方式计算的

最大误差为 3.36%，采用当前耦合方法计算的最大误

差为 1.31%，计算精度得到了显著提高；对于动力涡

轮出口压力，除了 0.85工况下误差略有增大外，其他

图17　不同工况下耦合空气系统

前后支路相对总引气比对比

图 14　整机结果可视化

表 1　仿真算例设计点参数值

参数名称

大气温度/K
大气压力/Pa
大气湿度/%

空气流量/（kg/s）
进气道总压恢复系数

压气机压比

压气机效率

燃烧室出口总温/K

数值

288.15
101325

0
88.4

0.99

23.54

0.85

1524

参数名称

燃烧室总压恢复

系数

燃烧效率

高压涡轮效率

低压涡轮效率

高压涡轮导向器

冷却引气比例

高压涡轮转子冷却

引气比例

低压涡轮导向器

冷却引气比例

低压涡轮转子冷却

引气比例

数值

0.965
0.995
0.92
0.9
0.08

0.05

0.03

0.03

COMPRESSOR TURBINE NOZZLEINLET COMBUSTIONShaft1 TURBINE
Shaft2

76
96

5
5

4

Air

3 43221
1

图 15　双轴燃气轮机建模

图 16　空气系统某支路的流体网络结构

（a） 热效率 （b） 排气温度

图 18　耦合空气系统前后整机参数对比
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工况下计算精度均有所提高。因此，通过主流-空气

系统耦合仿真的方式，可有效提高燃机总体性能的仿

真精度。

5　总结

（1）基于模块化技术建立了一种耦合空气系统的

燃气轮机拓扑自构建的整机性能通用建模方法，可适

用于不同结构组成的整机建模。

（2）基于整机性能通用建模方法，结合牛顿拉佛

森通用求解技术，开发了通用性好、可扩展性好、人机

交互友好的整机性能预测平台。

（3）通过典型燃气轮机算例验证，与试验数据对

比，表明了本文提出的耦合空气系统的整机性能通用

建模方法可以显著提高仿真精度。
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表 2　不同工况下耦合空气系统前后仿真与试验结果对比

工况

1.00

0.85

0.50

0.30

求解方式

恒定引气比

当前耦合方法

恒定引气比

当前耦合方法

恒定引气比

当前耦合方法

恒定引气比

当前耦合方法

动力涡轮出口

温度误差/%
-2.47

0.34
-2.80
-0.09
-3.36
-1.31
-3.33
-1.50

动力涡轮出口

压力误差/%
0.10
0.05

-0.13
-0.17

0.18
0.16
1.59
1.58
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基于3维数值仿真的变循环压缩系统部件匹配分析

李晓庆，孟德君，尹 松
（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳110015）

摘要：为了研究变循环压缩系统中各部件之间的匹配关系以及在整机调节时的表现，采用 3维数值仿真软件对变循环发动机

的风扇、核心机驱动风扇级（CDFS）、高压压气机和外涵道开展联合数值仿真，并对比数值计算与试验结果的差异。针对单、双涵

工作模式，开展内、外涵出口节流特性计算，分析了内、外涵出口压力调节导致的各部件匹配关系的变化，获得了涵道比的变化范

围以及极限调节状态下的各部件表现出的流动特征，确定了制约整个压缩系统喘振裕度的关键部件。结果表明：在双涵模式下，

外涵节流导致风扇匹配点明显提高，首先到达喘振边界；在单涵模式下，外涵节流导致风扇和CDFS匹配点同时提高，几乎同时到

达喘振边界；在单、双涵模式下，内涵节流均使高压压气机首先到达喘振边界。仿真得到的外涵道损失与试验偏差在4%以内。

关键词：变循环；风扇；高压压气机；节流特性；涵道比；匹配性能；数值模拟；航空发动机
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Component Matching Analysis of Variable Cycle Compression System Based on 3D Numerical Simulation
LI Xiao-qing， MENG De-jun， YIN Song

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）
Abstract： In order to study the component matching of a variable cycle compression system and its performance during whole engine 

operation and adjustment, joint simulation of the fan, CDFS, compressor, and bypass duct of a variable cycle engine was carried out by 
using 3D numerical tools. The differences between numerical calculation and experimental results were compared. The core-flow throttling 
characteristics and bypass-flow throttling characteristics were investigated for the single and double bypass mode. The changes in 
component matching relationships caused by core and bypass outlet pressure regulation were analyzed. The variation range of the bypass 
ratio and flow characteristics of each component under limit regulation conditions were derived. The key components that constrain the 
surge margin of the whole compression system were identified. The results show that in double bypass mode, bypass throttling leads to a 
significant increase in the fan operating point, causing the fan to first reach the surge boundary; while under single bypass mode, bypass 
throttling leads to a simultaneous increase to the operating points of the fan and the CDFS, causing them to reach the surge boundary almost 
simultaneously. Core flow throttling causes the high-pressure compressor to first reach the surge boundary in both single and double bypass 
mode. The deviation between the numerically derived bypass loss and the experimental result is within 4%.

Key words： variable cycle; fan; high pressure compressor; throttling characteristics; bypass ratio; performance matching; numerical 
simulation; aeroengine

0　引言

变循环发动机可以在不同的工作状态下采用不

同的工作模式，通过部件几何和热力参数的调节，兼

顾超声速巡航的高推力性能和亚声速飞行的低耗油

率要求[1-3]。面对未来先进战斗机的多任务作战需求，

变循环发动机逐渐显现出其优越性，成为各国致力研

究的动力装置之一[4-6]。变循环发动机的压缩系统新

增了模式选择阀门、前涵道引射器等特征部件，具有

全新的气动布局形式。与常规循环发动机相比，变循

环压缩系统构成了新的匹配关系，具有更强的耦

合性。

国内外学者对变循环发动机压缩系统开展了广

泛研究。GE公司在变循环发动机研制方面一直处于

领先地位，自 20世纪 60年代至今，GE 公司已先后经

历了 5 代变循环发动机的研制[7]，具有雄厚的技术储

收稿日期：2022-11-15  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：李晓庆（1985），女，硕士，工程师。

引用格式：李晓庆,孟德君,尹松 .基于 3维数值仿真的变循环压缩系统部件匹配分析[J].航空发动机,2024,50（3）:40-46.LI Xiaoqing,MENG Dejun,YIN 
Song.Component matching analysis of variable cycle compression system based on 3D numerical simulation[J].Aeroengine,2024,50（3）:40-46.
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备[7-8]。张鑫等[9-11]分析了核心机驱动风扇级的气动设

计特点和难点，以及气动布局、预旋分布和转子径向

负荷分布对核心机驱动风扇级（Core Driven Fan 
Stage，CDFS）性能的影响；刘宝杰等[12-14]编写了基于流

线曲率法的一体化通流设计程序，并研究了前涵道引

射器在通流计算中的模拟方法，对 CDFS与高压压气

机在设计转速下内、外涵单独节流进行了数值模拟，

论证了外涵单独节流可以实现涵道比大范围调节的

能力；马昌友等[15-16]建立了 CDFS 与高压压气机匹配

状态点关联预估简化方程，发展了匹配性能预估程

序，进行了典型匹配涵道比分析和涵道比调节对匹配

性能影响研究，并开展了 CDFS与高压压气机匹配试

验平台搭建及试验研究。上述研究大多针对 CDFS、
前涵道引射器等单个部件，以及CDFS、高压压气机和

前涵道组成的核心压气机开展的，重点关注了各变循

环特征部件的设计特点，以及 CDFS与压气机的匹配

关系，而对于高、低压压缩部件与外涵道构成的联合

压缩系统的研究，以及变循环压缩部件在整机环境中

的匹配研究相对较少。随着变循环发动机及其压缩

部件设计技术的日渐成熟和研究的逐渐深入，对于

高、低压压缩部件与外涵道构成的联合压缩系统的研

究需求增加，更加关注压缩系统内各部件间匹配关

系，以及在压缩系统调节过程中容易产生首发失稳的

部件。

本文采用NUMECA3维数值仿真软件，开展了变

循环高、低压压缩部件与外涵道联合数值仿真。

1　研究对象与数值计算方法

本文的变循环压缩系统如图 1 所示，包含风扇、

中介机匣、CDFS、前涵道引射器、高压压气机和外涵

道。涵道分为第 1外涵道（前涵道）、第 2外涵道和外

涵道。

采用NUMECA对变循环发动机联合压缩系统在

单、双涵模式下开展了全 3维数值模拟。采用前处理

模块AutoGrid分别生成风扇、中介机匣、CDFS和高压

压气机的单通道计算网格；采用前处理模块划分外涵

道计算网格，然后将各部分网格导入 IGG进行对接并

设置交界面。计算域内网格总数约为 650万。其中，

风扇网格数约为 270万，中介机匣网格数约为 30万，

CDFS 与前涵道、高压压气机组成的核心压缩系统网

格数约为 340万，外涵道网格数约为 10万。叶片采用

O型网格拓扑结构。

联合压缩系统在单、双涵模式下的计算网格如图

2所示。2种模式下计算模型的主要差异在于中介机

匣及外涵道的网格和边界条件设置。在双涵模式下，

中介机匣为 2个涵道，中介机匣和外涵进口网格面设

置为 ROT 边界；在单涵模式下，模式选择阀关闭，中

介机匣只有内涵 1 个出口，外涵进口网格面设置为

SOL边界。为了便于网格划分并提高计算收敛性，对

中介机匣和外涵道几何模型进行简化，去掉了凸台等

局部细节结构。该简化可能会造成外涵仿真结果偏

乐观，但由于外涵气流速度较低，凸台处所形成低速

漩涡区带来的损失相对较小，因此认为该简化带来的

误差不影响后续的分析和结论。

计算域有 1个进口、2个出口，进口给定轴向均匀

进气，内、外涵出口分别根据计算工况给定平均静压。

采用定常计算、S-A模型和中心差分格式。由于该计

算域内包含多个部件，且进、出口热力学参数梯度大，

因此，采用均匀初场通常不容易收敛，需要先分别计

算各部件初场，然后在整个计算域联算时进行分别

调用。

2　联合仿真与整机试验的对比

2.1　双涵模式下的仿真计算

针对双涵试验工况，开展双涵模式下的联合仿真

计算（图 2（a））。在计算时，根据试验调节规律给定各

排可调叶片角度和前涵道开度。由于所研究的压缩

系统包含多个部件，每个部件的匹配工况除了与给定

的计算域进、出口边界条件有关，还与其他部件的匹

配工况相关。此外，由于计算精度带入的误差，很难

通过调节计算域出口背压使压缩系统中的各部件均

中介机匣 第2外涵道
前涵道

（第1外涵道）
外涵道

高压压气机前涵道
引射器

CDFS风扇

图 1　变循环压缩系统

（a） 双涵模式计算模型 （b） 单涵模式计算模型

图 2　计算网格
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达到预期的试验压比。因此，通过调节内、外涵出口

背压使风扇、CDFS、高压压气机压比均尽量接近整机

试验的匹配压比，偏差在2%以内。在双涵模式下，数

值计算值与试验值对比见表1。

从表中可见，在双涵模式下，各部件压比与试验

工况基本相当，但流量存在一定的偏差。其中，计算

比试验的高压压气机流量偏高，第 1、2 外涵流量偏

低，说明高压压气机的实际通流能力比计算弱，造成

较多的流量流入外涵道。外涵总压恢复系数为第 1、
2外涵进口至计算域出口的损失，计算的总压恢复系

数比试验高 3.4%。在双涵状态下计算外涵总的气动

损失时采用折合总压恢复系数计算

折合总压恢复系数 = P∗
out·(m1 + m2 )

P∗1·m1 + P∗2·m2
（1）

式中：P*out为外涵出口总压；P*1为第 1外涵进口总压；

P*2为第 2 外涵进口总压；m1为第 1 外涵进口流量；m2
为第2外涵进口流量。

2.2　在单涵模式下的仿真计算

采用图 2（b）中的网格，开展在单涵模式下的联

合仿真计算。根据试验调节规律给定各排可调叶片

角度和前涵道开度。通过调节内、外涵出口压力，使

风扇、CDFS、高压压气机压比均接近整机试验的匹配

压比，计算得到单涵模式下数值计算与试验参数对

比，见表2。
从表中可见，在单涵模式下计算得到的各部件匹

配关系与双涵模式相似。在各部件计算压比与试验

相当的情况下，高压压气机流量偏高、第 1 外涵流量

偏低。不同的是，在单涵模式下计算得到的外涵总压

恢复系数比试验值低3.9%。

3　单、双涵模式下的节流特性分析

为进一步分析内、外涵出口压力调节对压缩系统

内各部件工作状态的影响，以及引起的各部件匹配关

系和涵道比的变化，对变循环高、低压联合压缩系统

在单、双涵工作模式（图 2）下，分别开展内、外涵出口

节流特性计算。需要指出的是，在高、低压联合压缩

系统中，风扇由低压轴驱动，CDFS和高压压气机由高

压轴驱动，因此通过联合仿真计算压缩系统内、外涵

节流特性时，实际上忽略了整机环境中内、外涵出口

压力变化和各部件工况变化带来的整机匹配的变化，

以及高、低压轴转速的变化。因此，假设高、低压轴转

速不变，开展 3维黏性情况下压缩系统各个部件之间

的匹配分析。后续将本文的研究结果与整机匹配关

联，可进一步开展变循环发动机整机匹配研究。

3.1　双涵模式下的外涵节流特性

开展双涵模式下的外涵节流特性计算。外涵节

流是指内涵道出口压力保持不变、改变外涵道出口压

力。在外涵节流过程中，设定内涵道出口压力接近双

涵试验工况的匹配点压力。

在外涵节流过程中，外涵道内的压力不断增加，

通过中介机匣影响风扇背压，使风扇的工作点沿特性

线向左支移动。采用相同的程序、网格和进口边界条

件，同时提高中介机匣内、外涵出口压力计算得到风

扇特性。采用相同程序和网格，在进口标准大气条件

下，通过 CDFS和高压压气机组成的核心压气机内外

涵出口节流计算得到 CDFS和高压压气机基准特性。

外涵节流时的风扇、CDFS和高压压气机特性（双涵模

式）如图3所示。外涵压力通过第1外涵影响CDFS出

口/高压压气机进口压力，使高压压气机进口压力不

表 1　在双涵模式下数值计算值与试验值对比 % 
参数

风扇相对物理转速

风扇相对换算转速

风扇换算流量

风扇压比

CDFS相对物理转速

CDFS相对换算转速

CDFS换算流量

计算值与
试验值的

偏差

0

0
-0.4

1.1
0

-0.2
1.3

参数

CDFS内涵/压气机
换算流量

CDFS外涵/第1外涵
换算流量

CDFS压比

压气机相对
换算转速

压气机压比

外涵总恢复系数

计算值与
试验值的

偏差

4.1

-14.9
-0.3
-0.4

0.5
3.4

表 2　单涵模式下数值计算值与试验值对比 % 
参数

风扇相对物理转速

风扇相对换算转速

风扇换算流量

风扇压比

CDFS相对
物理转速

CDFS相对
换算转速

CDFS换算流量

计算值与
试验值的

偏差

0
0
3.0

-0.4
0

-0.4
0.3

参数

CDFS内涵/压气机
换算流量

第1外涵换算流量

CDFS压比

压气机相对
换算转速

压气机压比

外涵总恢复系数

计算值与
试验值的

偏差

5.2
-19.6

-0.1
-0.2

1.5
-3.9
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断提高，在内涵进、出口压力不变的计算条件下，高压

压气机压比呈下降趋势。CDFS的工作状态受风扇出

口环境（温度、压力）、外涵环境和高压压气机工作状

态的共同影响，工况变化较为复杂。外涵节流虽然直

接导致 CDFS 出口背压提高，但风扇出口/CDFS 进口

压力、温度也同时升高，在

各项因素的综合作用下，

CDFS 匹配进口换算转速

降低，匹配点向特性图的

左下方移动，外涵节流时

CDFS、高压压气机换算转

速的变化（双涵模式）如图

4所示。

从图 3、4 中可见，在整个压缩系统中，外涵节流

导致风扇匹配点明显提高，向喘振边界移动；CDFS匹

配点变化相对较小，向特性图的左下方移动；高压压

气机匹配点明显向堵塞边界移动。值得注意的是，随

着外涵出口背压的提高，虽然各部件的匹配工况均未

到达自身基准特性的喘振边界，但计算已经不能收

敛。因此，对压缩系统中各个部件的性能和流场参数

进行了分析，发现随着外涵出口背压的提高，风扇涵

道比显著降低直至接近 0，此时外涵出口流场产生较

大分离区，导致计算无法收敛。涵道比随外涵背压的

变化（双涵模式）如图 5所示，高外涵背压下的中介机

匣内部流场如图 6所示。针对该问题，本文选取风扇

和中介机匣作为计算域，对比内外涵同时节流和单独

外涵节流 2 种情况下的性能差异。计算结果表明，2
种节流方式虽然都使风扇工作点沿自身基准特性向

左支移动，但同样风扇压比对应的涵道比是不同的，2
个涵道同时节流，风扇涵道比变化较低，而只有外涵

节流时，风扇涵道比显著降低，当涵道比较低甚至接

近 0 时，继续提高外涵背压，外涵出口流场会急剧恶

化（图 6），计算无法收敛，进而导致单独外涵节流时

风扇所能达到的最高压比低于其自身基准特性的喘

点压比，其特性线比其自身基准特性线短。
涵

道
比

1.0
0.8
0.6
0.4
0.2

外涵出口压力
0.80 0.85 0.90 0.95 1.00

风扇涵道比CDFS后涵道比
总涵道比

图 5　涵道比随外涵背压的

变化（双涵模式）

Vxyz/（m/s）
400
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200
150
100

50

图 6　高外涵背压下的中介

机匣内部流场

根据上述计算分析，认为风扇的喘振裕度，以及

风扇在极限涵道比下的出口流动分离将决定整个压

缩系统外涵调节的极限。

根据图 5以及外涵节流时的部件特性可知，在外

涵节流过程中，风扇外涵流量明显降低，风扇涵道比

和压缩系统的总涵道比呈减小趋势，CDFS 和高压压

气机流量略有降低，CDFS 后涵道比呈略有增大的

趋势。

3.2　双涵模式下的内涵节流特性

内涵节流是指外涵道出口压力保持不变、改变内

涵道出口压力。在内涵节流过程中，设定外涵道出口

压力接近双涵试验工况的

匹配点压力，由于外涵道

内的静压基本不变，因此

风扇匹配点基本不变，内

涵节流时的风扇特性（双

涵模式）如图7所示。随着

内涵背压的提高，CDFS 和

高压压气机的工作点沿特

性线向左支移动。内涵节
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图 4　外涵节流时 CDFS、高压压气机换算转速的变化

（双涵模式）
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图 3　外涵节流时的风扇、CDFS 和高压压气机特性

（双涵模式）
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流时的风扇、CDFS和高压压气机特性（双涵模式）如

图 8所示。由于内涵节流时风扇工作点基本不变，因

此 CDFS 进口换算转速基本不变，而 CDFS 工作状态

的提高导致高压换算转速呈下降趋势，这也是内涵节

流过程中高压压气机特性比基准特性流量裕度偏高

的原因。

从图 7、8 中可见，在整个压缩系统中，内涵节流

导致 CDFS和高压压气机工作状态明显提高，向喘振

边界移动，高压压气机首先到达喘振边界，其喘振裕

度是制约整个压缩系统喘振裕度的关键。

在内涵节流过程中，由于风扇工作状态基本不

变，因此压缩系统的总流量基本不变，内涵背压提高

使 CDFS 和高压压气机流

量降低，因此压缩系统的

总涵道比、风扇涵道比和

CDFS 后涵道比均呈上升

趋势，涵道比随外涵背压

的变化（双涵模式）如图 9
所示。

3.3　在单涵模式下的外涵节流特性分析

对于在单涵模式下的计算网格（图 2（b）），此时

模式选择阀门关闭，风扇出口气体均经中介机匣流入

内涵。在保持内涵道出口压力为单涵试验匹配压力

的情况下，改变外涵道出口压力，得到外涵节流时的

风扇、CDFS和高压压气机特性（单涵模式）如图 10所

示，外涵节流时 CDFS、高压压气机换算转速的变化

（单涵模式）如图 11所示。从图 10、11中可见，外涵背

压的提高会影响 CDFS 和风扇的工作状态，风扇和

CDFS 的匹配点均沿特性线向左移动。对于本算例，

风扇和 CDFS 的匹配工况

几乎同时到达自身特性的

喘振边界，进而引起整个压

缩系统的失稳。在内涵进

出口压力不变的计算条件

下，高压压气机压比呈下降

趋势（图11（b））。随着风扇

和CDFS工作状态的提高，

CDFS和高压压气机进口换

算转速均呈下降趋势。

在单涵模式外涵节流过程中，风扇、CDFS和高压

压气机的流量均呈降低趋势，压缩系统总涵道比（即

CDFS后涵道比）的变化也呈减小趋势，涵道比随外涵

背压的变化（单涵模式）如图12所示。
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图 7　内涵节流时的风扇、CDFS 和高压压气机特性

（双涵模式）
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图 8　内涵节流时 CDFS、高压压气机换算转速的变化

（双涵模式）
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图 9　涵道比随外涵背压的

变化（双涵模式）
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图 11　外涵节流时 CDFS、高压压气机换算转速的变化
（单涵模式）

压
比

π
*

效
率

1.00
0.96
0.92
0.881.041.021.000.980.960.940.920.90

流量GT/（kg/s）

CDFS基准特性
外涵出口节流特性

0.80 0.90 0.950.85 1.00 1.05

（b） CDFS特性

压
比

π
*

效
率

1.00
0.96
0.921.1
1.0
0.9
0.8
0.7
0.6

流量GT/（kg/s）

高压基准特性
外涵出口节流特性

0.82 0.86 0.940.90 0.98 1.02

（c） 高压压气机特性

图 10　外涵节流时的风扇、CDFS 和高压压气机特性

（单涵模式）
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3.4　单涵模式下的内涵

节流特性

在保持外涵道出口压

力为单涵试验匹配压力的

情况下，改变内涵道出口

压力，得到内涵节流时风

扇、CDFS 和高压压气机特

性（单涵模式）如图 13 所

示，内涵节流时 CDFS、高压压气机换算转速变化（单

涵模式）如图 14所示。从图 13、14中可见，在内涵节

流过程中，风扇、CDFS 和高压压气机的匹配点均呈

现沿特性线向左支移动的趋势。其中，高压压气机

匹配点上升最为明显，CDFS 次之，风扇匹配点上升

较小。高压压气机首先到

达喘振边界，其喘振裕度

是制约整个压缩系统喘振

裕度的关键。由于风扇和

CDFS 匹 配 点 的 提 高 ，

CDFS 和高压压气机换算

转 速 均 呈 略 有 下 降 的

趋势。

在该内涵节流过程

中，压缩系统的进口总流

量变化较小，内涵背压提

高使高压压气机流量降

低，压缩系统的总涵道比

呈上升趋势，涵道比随内

涵背压的变化（单涵模式）

如图15所示。

从图 14（b）中可见，在高、低压压缩系统联合仿

真中，通过内涵节流得到的高压压气机特性与其自身

基准特性存在一定的差异。高压压气机基准特性是

采用相同的程序和网格，在CDFS与高压压气机、前涵

道构成的核心压气机计算域中通过高压压气机出口

节流计算得到。因此，本文分别针对变循环压缩系统

和核心压气机 2 种计算域，对比 CDFS 进口换算转速

相同时的高压压气机进口流场参数，如图 16 所示。

从图中可见，在 2 种计算域条件下，高压压气机进口

总压的径向分布接近，总温的径向分布差异较大，进

口绝对马赫数和绝对气流角存在一定的差异。在压

缩系统联合仿真中，根尖总温偏高、叶中总温偏低（图

16（b）），而在 CDFS与高压压气机构成的核心压气机

仿真中总温的径向分布相对均匀，本文认为产生该种

差异的主要原因在于压缩系统联合仿真中带有更多

低压部件（风扇和中介机匣），部件中根尖产生的流动

损失比叶中偏大，因此温升偏高，累积到高压压气机

进口则表现为根尖总温偏大。因此，压缩系统联合仿

真表明，受高压压气机进口总温分布的影响，高压压

气机在压缩系统中表现出来的匹配特性可能与自身
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图 14　内涵节流时 CDFS、高压压气机换算转速变化

（单涵模式）
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图 13　内涵节流时风扇、CDFS 和高压压气机特性
（单涵模式）
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图 15　涵道比随内涵背压的

变化（单涵模式）
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图 16　高压压气机进口总压、总温、马赫数和气流角差异
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图 12　涵道比随外涵背压的

变化（单涵模式）
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基准特性有一定的差异，进而使压缩系统的匹配及涵

道比与预期存在偏差。

4　结论

（1）在单、双涵模式下，通过联合仿真得到的各部

件匹配压比均与试验值相当，外涵道损失偏差在 4%
以内，但各部件的流量偏差较大。

（2）在单、双涵模式下的内、外涵出口节流计算表

明：在外涵节流时，风扇或CDFS的喘振裕度是制约整

个压缩系统喘振裕度的关键；在内涵节流时，高压压

气机的喘振裕度是制约整个压缩系统喘振裕度的

关键。

（3）各部件在联合仿真中表现出了更强的流动耦

合性，可能导致联合仿真中体现的部件特性与基准特

性存在一定差异。本文中极限调节下的中介机匣流

场恶化、前端部件导致的高压压气机进口总温分布不

均匀分别导致风扇、高压压气机匹配特性与自身基准

特性的偏差。
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双旋流燃烧室冷态流场2维湍流特性试验

沈 忱，王 慧，杨 帅，杨 桐，汪 洋
（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：为研究燃烧室流场湍流结构特性，采用粒子图像测速仪（PIV）对双级旋流器燃烧室流场进行测量，得到了不同进气速度

下的速度场分布、雷诺应力分布和湍流度分布。结果表明：随着进气速度的提高，旋流器出口射流速度提高，中心回流区轴向速度

变化较小；在 2维平面上，燃烧室轴向测量截面出现 5个高雷诺应力区域，分别为中心回流区外、中心回流区与高速旋转射流交汇

区（剪切层）2处以及高速旋转射流与燃烧室头部模拟壁面接触区 2处；回流区与高速旋转射流交汇区较高的雷诺应力分布有利于

燃料与空气充分混合；湍流度分布与速度波动幅值和平均流速有关，中心回流区与高速旋转射流交汇区处湍流度较高。

关键词：粒子图像测速；双级旋流器；燃烧室流场；速度场；雷诺应力；湍流度；航空发动机

中图分类号：V231.2      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.03.006

Experimental Investigation on Two-dimensional Turbulence Characteristics of Cold Flow Field 
in a Dual-stage Swirl Combustor 

SHEN Chen， WANG Hui， YANG Shuai， YANG Tong， WANG Yang

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract： In order to investigate the turbulent structure of the combustor flow field， a particle image velocity （PIV） system was 
employed to measure the flow field characteristics of a dual-stage swirler combustor. The velocity field distribution， Reynolds stress 
distribution， and turbulence intensity distribution at different inlet velocities were obtained. The results show that with the increase of the 
inlet velocity， the jet velocity at the outlet of the swirler increases， and the axial velocity in the central recirculation zone changes slightly. 
There are five high Reynolds stress regions on the 2D plane of the axial measurement section of the combustor， which are the one central 
recirculation zone， the two intersection zone between the recirculation zone and the high-speed swirling jet （shear layer）， and the two 
contact zone between the high speed swirling jet and the simulated wall of the combustor head. The high Reynolds stress distribution in the 
intersection zone between the recirculation zone and the high-speed swirling jet is conducive to the full mixing of fuel and air. Turbulence 
intensity distribution is related to velocity fluctuation amplitude and average velocity. Turbulence intensity is higher at the intersection zone 
between the central recirculation zone and the high-speed swirling jet.

Key words： particle image velocity； dual-stage swirler； flow field of combustor； velocity fields； Reynolds stress； turbulence 
intensity； aeroengine

0　引言

燃烧室作为燃气轮机的重要部件，其气动热力学

特性直接决定燃气轮机的性能。旋流器可以在燃烧

室火焰筒头部产生高速旋转射流，旋转射流的旋转运

动会在当地产生径向压力梯度，之后随着旋转射流沿

轴向的发展，会在流场中产生沿轴向的压力梯度，进

而在流场中部形成低压回流区，以保证火焰稳定。此

外，旋流器可增加气流与油滴的相对速度，改善燃油

雾化和混汽的形成[1-2]，为燃烧室头部提供适量的空

气，以保证头部具有合适的余气系数。旋流器直接决

定喷嘴下游的流场结构，从而影响燃烧室的气动热力

学特性。因此，针对燃烧室旋流器后火焰筒头部流场

的研究至关重要。

国内外学者针对旋流器燃烧室流场开展了广泛

研究。Pandu 等[3]研究了旋流器下游各截面的速度

收稿日期：2022-11-20  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：沈忱（1991），男，硕士，工程师。
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场、速度均方根、涡量、雷诺应力、湍流度和湍动能等

参数的 2维分布；Andrew 等[4]对不同雷诺数下轴向和

径向旋流器下游流场在轴向和径向测量截面的速度

场分布特征进行了对比研究；Fu 等[5-6]研究了贫油直

喷（Lean Direct Injection，LDI）燃烧室不同旋流器布置

方式下的流场平均速度和雷诺应力分布；Li 等[7]对 3
环旋流器下游的速度场进行了测量，研究了旋流器几

何结构对流场的影响；党新宪等[8-10]研究了不同旋流

数，以及主燃孔参数对模型燃烧室内回流区的尺寸、

平均速度、脉动速度以及雷诺剪切应力分布的影响；

霍伟业等[11]研究了多个双级旋流器和单个双级旋流

器下游的冷态流场，对比分析了 2种情况下的速度场

分布、漩涡结构和涡量的变化规律；唐军等[12]针对斜

切径向双级旋流器的单头部燃烧室流场进行测试，得

到燃烧室流场的速度分布和流场结构；陈柳君等[13-14]

研究了采用 3级轴向旋流器的燃烧室在不同速度、压

力和温度下的流场结构；Xiao等[15]研究了分层旋流燃

烧器在仅有预燃级火焰、主燃级火焰和有主预燃双级

火焰条件下的空气流动对火焰形态和火焰振荡的影

响规律；Wang 等[16]采用双平面立体粒子图像测速技

术（Particle Image Velocity，PIV），分析了回流区和剪

切层中相关涡的演化过程，并分析了火焰对流动特性

和涡演化的影响。顾大鹏等[17]应用 PIV 对带不同组

合旋流器的中心分级燃烧室内冷态流场进行测量，总

结流场变化规律。上述结果主要针对速度场或雷诺

应力进行研究，缺乏对流场湍流结构的系统研究。

本文针对双旋流器冷态流场的湍流结构进行研

究，忽略了预燃级和主燃级火焰对流场结构造成的影

响。采用 PIV对燃烧室冷态 2维速度场、雷诺应力场

和湍流度场进行了测量，并对双旋流燃烧室冷态流场

结构和湍流结构进行了研究，为燃烧室头部气动设计

提供试验数据支撑。

1　试验件及试验系统

试验采用燃烧室双轴向旋流器，省略了旋流器的叶

片结构，旋流器结构如图1所示，分为主燃级和预燃级

旋流器。主燃级旋流器内径为91 mm，外径为118 mm，

空气流量之比为1.5，叶片安装角为34°，旋流数为0.6；
预燃级旋流器内径为23 mm，外径为61 mm，叶片安装角

为 47.5°，旋流数为 0.8，都
是顺气流方向顺时针旋

向。旋流数为

SN = 2
3 tan θ

1 - ( r
R ) 3

1 - ( r
R ) 2

（1）

式中：SN为设计的轴向旋流器应满足的旋流数；θ为旋

流器叶片安装角；r为轴向旋流器的内径，mm；R为轴

向旋流器的外径，mm。

PIV 系统采用美国 NEW WAVE 公司的 solo 120 
15 Hz 双脉冲 Nd-YAG 固体激光器，最大工作频率为

15 Hz，单脉冲最大能量为 120 mJ，输出激光波长为

532 nm。图像拍摄采用Kingder CCD 4M15相机，分辨

率为 2048x2048 像素，以 12 bit 灰度方式识别示踪粒

子，最大采集速度为 32 帧/ｓ。粒子发生器为莱斯金

式气悬液发生器，采用矿物油作为示踪粒子，粒子的

平均直径小于3 μm。示踪粒子跟随性Stokes数为

S t = ρp dp 2U
18μL

（2）
式中：St为斯托克斯数；ρp 为示踪粒子密度；dp 为示踪

粒子直径；U为流场速度；μ为空气动力黏度；L为特征

直径。

经计算，St=0.13，粒子跟随性满足测试要求。

原始粒子图像标定，通过相机拍摄刻度纸并与图

像像素进行对应得到。相关查问窗口：X=64像素，Y=
64像素，网格步长：X=32像素，Y=32像素，空间分辨率为

4.24 mm×4.24 mm。互相关估计所用软件为北京立方

天地公司的 Micro Vec3。对标准速度旋转圆盘进行

测速，速度测量误差为1%。

本试验的测试截面和进气系统如图 2所示。PIV
流场测试截面为旋流器中

心位置。试验件两侧对称

进气，进气管路内置整流

板以使进气均匀。试验测

试段为矩形长直段，收口

处为锥段。矩形段长 300 
mm，锥段长70 mm，锥段与

水平方向所成角度为25°。采用的激光片光厚度为1 m，

测试截面大小为轴向150 mm，径向 170 mm。相机跨帧

时间间隔选取为 10 μs。保证较好的２帧相关性。试

主燃级
旋流器

预燃级
旋流器

图 1 旋流器结构

排气
方向

进气方向

测试
截面

300 70

进气方向 mm
图 2 测试截面和进气系统
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验状态参数共4组，具体试验状态见表1。

2　试验结果分析

2.1　数据处理理论

试验采用的双脉冲激光器频率为 5 Hz，即每秒获

得 5对流场图像，每对图像可以计算出 1组速度场数

据，共得到 50组速度场数据，对这 50组数据进行时均

处理后，得到流场的平均速度场数据。流场轴向为

U ( x,y ) = 1
N ∑

i = 1

N

ui ( x,y ) （3）
式中：U 为轴向平均速度；x 为轴向；y 为径向；N 为速

度场对数，本试验中 N=50；i=1，2，3…N；ui为第 i个瞬

时的轴向速度。

径向平均速度为

V ( x,y ) = 1
N ∑

i = 1

N

vi ( x,y ) （4）
式中：V为径向平均速度；vi为第 i个瞬时的径向速度。

雷诺应力即湍流附加应力，表示湍流流动中除流

层与流层之间的分子粘性应力，流体微团的无规则脉

动所产生的切向应力，该切向应力由动量交换引起。

雷诺应力为

- -----u´v´ = -μ t
du
dy （5）

式中：u 为轴向速度；v 为径向速度；u´ 为轴向脉动速

度；v´代表径向脉动速度。ut为湍流黏梯度。

湍流度等于湍流脉动速度均方根与平均速度的

比值，湍流度为

ε r = 1
U 2 + V 2

·
--
u 2́ + -v 2́

2 （6）
式中：εr为湍流度。

2.2　速度场试验结果

不同试验状态中心截面速度场矢量如图 3所示。

图中，白色的曲线代表 0 速度曲线。从图中可见，径

向中心存在明显的速度回流区，回流区结构基本相

同，呈现马鞍形。原因是气体从旋流器出口流出，形

成高速旋转射流，与中心区的空气进行动量交换，带

走中心区的空气从而产生负压区，形成反向压力梯

度，产生中心回流区。中心回流区的速度在 10 m/s以
内，宽度在 Y=-30 mm 到 Y=+30 mm 之间，约 60 mm。

在进气压力为 1.4、3.5、8.3、13.8 kPa的试验状态下，流

场出口射流速度的大小不同，在主燃级旋流器出口

处，出口射流最大速度分别为 16、24、40、50 m/s，中心

回流区的速度远小于出口射流速度。中心回流区通

过提供回流燃烧产物形成持续的热源，为上游的值班

区火焰提供点火源的作用。中心回流区与外侧高速

旋转射流之间的剪切层创造了 1个低速区，而低速区

可以与火焰传播速度相匹配，起到稳定火焰的作用。

距离旋流器出口 X=30 mm 处轴向速度沿径向的

分布曲线如图 4所示。U为轴向速度。从图中可见，

在 Y=60、-60 mm时，4种进排气压力下的流场轴向速

度均达到峰值，此处对应

主燃级旋流器出口射流位

置，动能较大，轴向速度分

量较大。在 Y=35、-35 mm
之间时，轴向速度为负值，

此径向范围内为速度回

流区。

2.3　雷诺应力试验结果

雷诺应力是液体质点的脉动导致动量交换，从而

在流层交界面上产生的湍流附加应力。在流体内选

定控制体模型，并根据动量关系得出

表 1　试验状态

状态序号

1
2
3
4

进气压力/
kPa
1.4
3.5
8.3

13.8

进气流量/
（kg/s）

0.076
0.191
0.354
0.487

进气速度/
（m/s）

3.06
7.54

13.36
17.49

进口

雷诺数

28308
71143

131858
181398

Y/m
m

75
50
25

0
-25
-50
-75

X/mm100500 150

Speed/（m/s）
161412108642

（a） 进气压力为1.4 kPa

Y/m
m

75
50
25

0
-25
-50
-75

X/mm100500 150

Speed/（m/s）
403530252015100

（c） 进气压力为8.3 kPa

Y/m
m

75
50
25

0
-25
-50
-75

X/mm100500 150

Speed/（m/s）24222018161412108642

（b） 进气压力为3.5 kPa
Y/m

m
75
50
25

0
-25
-50
-75

X/mm100500 150

Speed/（m/s）
5045403530252015105

（d）进气压力为13.8 kPa
图 3　不同试验状态中心截面速度场矢量

U
/（m

/s）

-40
-20

-0
20
40

Y/mm-50 0 50
1.4 kPa3.5 kPa 8.3 kPa13.8 kPa

图 4　试验件出口 30 mm
轴向速度分布曲线
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F t = -ρQ ( -u + u´) = -ρA( -u + u´) v´ （7）
式中：Ft为控制体所受附加剪切力；ρ 为流体密度；Q

为径向脉动流量；A为控制体受附加剪切力的面积；
-u

代表轴向平均速度。

将式（7）简化后得到

F t
A = τ t = -ρ - -----u´v´ （8）

式中：τ t为附加剪切应力，即雷诺应力。

当不考虑流体密度变化，雷诺应力即可表示为
- -----u´v´。试验件中心截面在进气压力为 13.8 kPa状态下

的速度场和雷诺应力场分布曲线如图 5所示。从 2维

平面看，雷诺应力分布沿径向可划分为中心回流区、

中心回流区与高速旋转射流交汇区（剪切层）以及高

速旋转射流与燃烧室头部模拟壁面接触区共 5 个区

域。其中，中心回流区１处，回流区与高速旋转射流

交汇区以及高速旋转射流与燃烧室头部模拟壁面接

触区各2处。

- -----u´v´ = -μ t
du
dy

（9）
雷诺应力大小与轴向速度梯度成正比，速度梯度

较大的区域，雷诺应力也较高。通过对比分析可知，

在径向距离为 Y=60、-60 mm 处旋流器形成高速旋转

射流区，此处速度较高，与中心回流区和燃烧室模拟

壁面处速度梯度较大，流体微团的脉动动量交换较

强，在高速旋转射流区两侧形成了高的雷诺应力分布

区；在Y=0 mm处，流场上下部分产生的 2个涡在此交

汇，流体微团脉动动量交换较强，也产生了较大的雷

诺应力区。雷诺应力是流场湍流特性的重要表征，因

为雷诺应力影响着燃烧室内燃料与空气的混合率。

剪切应力在湍流运动平均动量交换理论中起主要作

用。高速射流与中心回流相互作用产生的 2 个剪切

层之间形成了 1 个较厚的高雷诺应力区。低速回流

区和旋流器高速射流区在这个区域有着很强的动量

交换。

不同试验状态中心截面雷诺应力场如图 6所示，

标尺以图 6（d）为准。随着试验状态的增大，雷诺应

力最大值也随之增大，原因是试验状态增大，流场速

度随之提高，流体微团的脉动动量交换加强，使雷诺

附加应力增大。

在进气压力为 1.4、3.5、8.3、13.8 kPa 试验状态下

雷诺应力沿径向分布曲线如图 7所示。图 7（a）～（c）
分别为轴向距离 X=20、
60、100 mm 处的测量结

果。随着湍流沿 X 方向

的发展，掺混作用增强，

大涡不断破碎为小涡，小

涡则进一步破碎并逐渐

消耗，化为流体的内能。

雷诺应力逐渐变低。从图中可见：

（1）雷诺应力关于轴向呈中心对称分布，中心轴
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（d）进气压力为13.8 kPa
图 6　不同试验状态中心截面雷诺应力场
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（c）X=100 mm
图 7　不同轴向距离雷诺应力分布曲线
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（b） 雷诺应力场

图 5　中心截面在进气压力为 13. 8 kPa 状态下的速度场和

雷诺应力场分布曲线
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线两侧的雷诺应力值大致相等，方向相反；

（2）在 Y=60、-60 mm 区域附近，各试验状态下雷

诺应力出现峰值，此处为主燃级旋流器和预燃级旋流

器出口气流交汇处，动量交换较大，雷诺应力较高。

在Y=75、-75 mm区域附近呈现峰值，原因是此 2处为

气流与燃烧室头部模拟内壁接触区域；

（3）随着X值增大，距旋流器轴向距离增大，流场

截面的雷诺应力最大值逐渐减小，雷诺应力极大值与

极小值之间的差值缩减。

2.4　湍流度试验结果

湍流度由脉动速度均方根和速度共同决定。湍

流速度波动由瞬时速度流场得到的在进气压力为

13.8 kPa 状态下中心截面速度场、脉动速度均方根、

湍流度场分布曲线如图 8 所示。脉动速度均方根显

示了速度脉动的绝对高低。从图中可见，在速度高的

区域，脉动速度均方根也较大。湍流度为脉动速度均

方根与平均速度的比值，在旋流作用下，主燃级与预

燃级旋流器出口处产生高速旋转射流，旋流器径向中

心产生回流区。二者交汇

区（剪切层处），湍流度较

高。对比图8可知，在速度

和脉动速度均方根较高的

区域，湍流度相对较低，在

速度和脉动速度均方根较

低的区域（剪切层），湍流

度相对较高。

3　结论

（1）在不同进气压力下，双旋流燃烧室流场结构

均呈现马鞍形结构分布。

（2）在速度梯度越高的区域，雷诺应力也越高。

从 2 维平面看，在速度梯度较高的区域有中心回流

区、中心回流区与高速旋转射流交汇区（剪切层）以及

高速旋转射流与燃烧室头部模拟壁面接触区共 5 个

区域。

（3）湍流度分布受速度和脉动速度均方根影响，

在中心回流区与高速旋转射流交汇区（剪切层）速度

较低，脉动速度均方根较低，湍流度较高。
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扇形脉冲爆震燃烧室起爆过程数值模拟

张佳博，郑龙席，卢 杰，彭辰旭，罗振坤

（西北工业大学 动力与能源学院，西安 710129）

摘要：为了探究不同障碍物结构对扇形脉冲爆震燃烧室起爆过程的影响，对采用 3种典型孔板障碍物的扇形脉冲爆震燃烧

室，截取其中间截面进行了起爆过程的数值模拟，研究了障碍物型式、障碍物堵塞比及障碍物间距对扇形脉冲爆震燃烧室爆燃转

爆震（DDT）距离的影响规律。结果表明：障碍物堵塞比对扇形脉冲爆震燃烧室DDT距离的影响最大，且在堵塞比为 0.35~0.70时，

堵塞比越高DDT距离越短；在3种型式的障碍物中，在低堵塞比下，截面为前掠三角形的障碍物缩短DDT距离的效果最好，在高堵

塞比下，截面为后掠三角形的障碍物缩短DDT距离的效果最好；在 3种障碍物间距中，当间距分别等于 1倍和 1.2倍的爆震室当量

直径时，扇形脉冲爆震燃烧室的DDT距离相差不大，且均短于障碍物间距等于0.8倍爆震室当量直径时的DDT距离。

关键词：扇形脉冲爆震燃烧室；爆燃转爆震；障碍物；堵塞比；数值模拟；航空发动机
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Numerical Simulation of Detonation Initiation in Sector Pulse Detonation Combustor
ZHANG Jia-bo， ZHENG Long-xi， LU Jie， PENG Chen-xu， LUO Zhen-kun

（School of Power and Energy，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710129，China）

Abstract： In order to investigate the influence of different obstacle structures on the initiation process of a sector pulse detonation 
combustor， numerical simulations of the initiation processes in the middle cross-section of the sector pulse detonation combustor with 
three types of typical orifice plate obstacles were carried out， and the influences of the type， blockage ratio， and spacing of the obstacles 
on the deflagration to detonation transition （DDT） distance of the sector pulse detonation combustor were studied. The results show that the 
obstruction blockage ratio has the greatest influence on DDT distance， and the higher the blockage ratio， the shorter the DDT distance 
within the  blockage ratio range of 0.35~0.70. Among the three types of obstacles， the obstacles with a swept-forward triangle section have 
the best effect on shortening DDT distance at a low blockage ratio and those with a swept-back triangle section have the best effect on 
shortening DDT distance in the case of high blockage ratio. Among the three spacings， the DDT distances have little difference when the 
obstacle spacings are 1 and 1.2 times the equivalent diameter of the detonation combustor， and both of them are shorter than the DDT 
distance when the obstacle spacing is 0.8 times the equivalent diameter of detonation combustor.

Key words： sector pulse detonation combustor； deflagration to detonation transition； obstacle； blockage ratio； numerical simula‐
tion； aeroengine

0　引言

脉冲爆震涡轮发动机（Pulse Detonation Turbine 
Engine，PDTE）作为新一代动力装置，与传统燃气涡

轮发动机相比，其循环热效率更高、单位推力更大、耗

油率更低[1-3]，对于亚、超声速飞行都有很大的优势。

但实现 PDTE 的优势必须解决爆震波的短距起爆问

题 。 目 前 最 接 近 实 际 工 程 应 用 的 爆 燃 转 爆 震

（Deflagration to Detonation Transition，DDT）方法需要

一定距离和时间来积累爆炸，这导致光管中的起爆距

离过长，所以必须采取措施来缩短 DDT 距离[4-5]。常

见的缩短DDT距离的方法主要是在爆震管内置入各

种各样的障碍物扰流装置（例如螺旋、形状各异的突

出障碍物，孔板等），障碍物的型式和布置方式存在很

大的优化空间。此外，由于在大管径圆管中触发爆震

波较为困难，采用多管组合形式的脉冲爆震发动机是

收稿日期：2022-11-22
作者简介：张佳博（2000），男，在读硕士研究生。

引用格式：张佳博,郑龙席,卢杰,等 .扇形脉冲爆震燃烧室起爆过程数值模拟[J].航空发动机,2024,50（3）:53-57.ZHANG Jiabo,ZHENG Longxi,LU Jie,et 
al.Numerical simulation of detonation initiation in sector pulse detonation combustor[J].Aeroengine,2024,50（3）:53-57.
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PDTE工程应用的趋势[6]，目前研究的多管爆震燃烧室

大都由多个圆形截面爆震管组成，而由于发动机内、

外涵气流通道均为环形，采用扇形截面爆震室相较于

圆截面爆震室能显著提高环形气流通道的截面利用

率（爆震室入口面积与发动机环形气流通道面积之

比），完美匹配流道形状，若不考虑爆震室壁面冷却，

截面利用率接近100%。

Goodwin 等[7]通过数值计算研究了堵塞比对火焰

加速过程的影响，表明障碍物堵塞比（流动方向上障

碍物的最大横截面积与爆震管截面积之比）为 0.3~
0.6时可以有效地加快 DDT过程，超出这一区间会使

DDT距离急剧延长；周宁等[8]研究了障碍物阻塞比、障

碍物间距、障碍物空间位置对丙烷-空气爆炸过程及

火焰加速效应的影响，表明随着障碍物阻塞比的增

大，加速作用呈现先加快后减缓的趋势，阻塞比为 0.7
时，火焰加速效果最佳，阻塞比为 0.5~0.7 时，障碍物

间距才会影响火焰的加速效果；Gamezo等[9]通过数值

计算研究了障碍物间距对 DDT 过程的影响，表明障

碍物间距等于管径时的效果较好，障碍物间距过小会

抑制爆震波的形成，障碍物间距过大会导致 DDT 距

离延长；陈道阳等[10]基于半开口的 2维数值计算结果，

指出相邻障碍物间距较大时，压力梯度差会抑制火焰

增速，障碍物间距较小时，火焰流经相邻障碍物的间

隔时间过短，火焰得不到充分加速就再次受到干扰，

不利于激波的叠加，造成单位距离内的能量损失过

大。上述关于障碍物对DDT距离的影响研究结论之

间存在较大差异（尤其是堵塞比对 DDT 距离的影响

规律），且结论大多基于圆截面管得出，对于扇形截面

的适用性也需要进一步评估。

本文对采用 3 种典型孔板障碍物结构（矩形截

面，后掠三角形截面，前掠三角形截面）的扇形爆震室

进行了起爆过程的数值计算，可为扇形脉冲爆震燃烧

室的设计提供一定的指导。

1　数值计算方法

1.1　物理模型

本文采用的扇形爆震室模型当量直径 d=65 mm，

扇形张角为 45°，中间截面高度 D=75 mm，总长度 L=
1300 mm。其中，射流点火段长 100 mm，布置有障碍

物的主体段 l=1200 mm，障碍物厚度 w=12 mm，在距

爆震室入口 50 mm处装有直径 dJ=20 mm、高 h=60 mm

的圆柱形射流管，s为障碍物间距。由于扇形爆震室

主体段的每个截面的形状、尺寸均完全相同，为节省

计算资源，取计算模型基本尺寸（如图 1所示）的爆震

室中间截面进行起爆过程2维数值模拟。

采用的 3 种障碍物模型及其截面形状如图 2 所

示。01型为矩形截面，迎风面与来流垂直；02型为后

掠三角形截面，迎风面顺着来流方向向后倾斜，有尖

锐的边缘；03型是前掠三角形截面，迎风面与来流垂

直，有尖锐边缘。

参考对障碍物堵塞比和障碍物间距的相关研

究[8-10]结论，选定堵塞比和间距为：

（1）8 个障碍物堵塞比：0.35、0.40、0.45、0.50、
0.55、0.60、0.65、0.70；

（2）3 种障碍物间距：0.8d（52 mm）、1d （65 mm）、

1.2d（78 mm）。

上述各种障碍物型式、堵塞比和间距之间互相组

合，共计 3×8×3=72 个爆震室计算模型。为了描述方

便，下文采用“障碍物型式-堵塞比-布置间距”的形式

表示爆震室计算模型，例如“03-0.55-1.2d”表示爆震

室内布置 03 型障碍物，堵塞比为 0.55，布置间距为

1.2d。

1.2　计算域网格

由于爆震波传播速度较快，为了很好地捕捉到爆

震波，必须采用很细的网格尺寸。根据文献[11]的网

格无关性验证结果，在网格尺寸小于 0.5 mm时，爆震

燃烧过程的计算结果与网格尺寸无关。由于计算资

源有限，对于本章中的计算模型，平均网格尺寸选取

0.5 mm。

dJ

h l

w
sD

Jet tube

Obstacle
图 1　计算模型基本尺寸

             （a） 01型                （b） 02型                （c） 03型

图 2　3 种障碍物模型及其截面形状
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1.3　计算方法与边界条件

采用基于有限体积法的计算流体力学软件

ANSYS Fluent对本文研究的问题进行数值模拟，采用

对瞬态问题有明显优势的PISO算法对可压缩粘性流

动的 N-S 方程进行求解。湍流模型选取计算较为简

单、工程应用中模型精度较高的标准 k-epsilon模型，

采用标准壁面函数对进壁面区域进行处理。采用基

础燃料物质组成之一的正庚烷[12-13]作为单一组分燃

料进行爆震燃烧模拟，燃烧反应的氧化剂为空气，起

爆过程的化学反应采用 5组分单步有限速率模型，认

为化学反应速率仅由 Arrhenius 公式计算得到，这与

爆震的 ZND结构的假设一致。空间离散格式采用拥

有较高精度的 2阶迎风格式，时间离散格式为 1阶隐

式时间积分方案。根据 Xisto 等[14]的研究，非稳态数

值模拟时为保持数值计算稳定性，爆震燃烧的时间步

长应选取为 1×10-7~1×10-8 s，为节省计算时间，本文起

爆过程模拟的时间步长选取1×10-7　s。
先采用冷态数值计算确定爆震室初始流场。爆

震室入口设为质量流量入口，质量流量为 0.36 kg/s，
入口总温为 500 K，按当量比 1均匀混合的正庚烷-空
气混合物从该入口进入爆震室内。爆震室出口边界

设为压力出口边界，出口压力为0.1 MPa，温度为300 K。

其余边界均为无滑移绝热壁面，不考虑热量损失和壁

面附近边界层。

冷态数值计算确定爆震室初始流场后进行起爆

过程的数值模拟。将爆震室头部封闭作为推力壁，即

将入口条件改为绝热无滑移壁面。采用 Fluent 内置

的火花塞模型进行点火，点火位置位于射流管顶部，

点火直径为 2 mm，点火能量为 50 mJ，点火持续时间

为1 ms。
2　数值模拟方法验证与模拟结果分析

“03-0.50-1d”爆震室起爆过程的温度与压力梯

度分布如图 3 所示，左图为温度分布，右图为压力梯

度分布。起爆阶段“03-0.50-1d ”爆震室中心线上的

压力分布如图 4所示。从图 3中可见，点火开始后，在

点火位置形成了初始火焰，并在射流管内形成一系列

的弱压缩波，以球形面向射流管出口扩张；在第 0.117 
ms 时，弱压缩波已经传出射流管，而火焰速度较慢，

还未到达射流管出口；在第 0.225 ms 时，弱压缩波到

达爆震室左壁面和下壁面，与壁面碰撞后发生反射，

对传出射流管的火焰产生扰动作用，火焰面出现褶

皱，燃烧速度有所增加；在第 1.740 ms时，火焰已经过

了 5 个障碍物，受障碍物影响，火焰面受拉伸作用而

形成舌形结构，传播速度持续增加；在第 2.470 ms时，

火焰已基本与压缩波重合，在第 13 个障碍物处产生

了称为爆炸中心的局部高压点（1.3 MPa）；在第 2.510 
ms时，在距离第 1个障碍物约 850 mm的位置，火焰锋

面与压力波耦合形成过驱爆震。从图 4中可见，爆震

室中心线上的压力峰值为

3.5 MPa；在第 2.57 ms 时，

爆震波越过最后 1 个障碍

物向爆震室出口传播，爆

震波峰值衰减至 1.8 MPa；
在第 2.60 ms 之后，爆震波

波面由曲面转变为平面，

峰值压力基本保持在 1.8 
MPa，形成自持传播。

03-0.50-1d”爆震室出口压力随时间的变化如图

5所示。从图中可见，爆震波在第 2.7 ms时到达爆震

室出口，此时爆震波峰值压力为 1.8 MPa，爆震波传播

速度为 1882.9 m/s，与理论

C-J 压力 1.85 MPa 和 C-J
波速 1792.9 m/s 分别相差

2.7%和 5%，说明了本文计

算模型的正确性。在爆震

波传出爆震室后，经过 0.8 
ms，爆震室出口压力恢复

到初始水平。

采用同样的方法对全部 72种不同结构爆震室的

DDT过程进行数值模拟计算，得到其DDT距离数据，

分析障碍物型式、布置间距及堵塞比对爆震室 DDT
距离的影响规律。

（1）障碍物型式对爆震室 DDT距离的影响规律。

障碍物间距 s 固定的情况下爆震室的 DDT 距离随障

0.018 ms
0.117 ms
0.225 ms
1.740 ms

T/K 0 1400 2800 0 2E+07MagGrad_p/（Pa/m）

（a） 点火与火焰发展阶段

2.47 ms
2.51 ms
2.57 ms
2.60 ms

T/K0 1400 2800 0 4E+08MagGrad_p/（Pa/m）

（b） 起爆阶段

图 3　“03-0. 50-1d ”爆震室起爆过程的温度
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Pa

3.5
3.0
2.5
2.0
1.5
1.0
0.5

0
x/mm0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2

Pressure wave

2.47 ms2.51 ms2.57 ms2.60 ms

图4　起爆阶段“03-0. 50-1d ”
爆震室中心线上的

Pre
ssu

re/M
Pa

2.0
1.5
1.0
0.5

0
t/ms0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.50

图 5　“03-0. 50-1d ”爆震室

出口压力随时间的变化
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碍物堵塞比的变化如图 6
所示。（若曲线在某一堵塞

比处没有对应的点，则代

表 该 结 构 的 爆 震 室 未

起爆）

从图中可见，通过比较障碍物间距相同而障碍物

型式不同的 3条曲线可见，在 3种障碍物中 01型障碍

物的DDT距离最长，即 01型障碍物的助爆效果最差，

根据文献[15]的结论分析其主要原因是 02、03型障碍

物的尖锐边缘更能增大流场的湍流度，有利于火焰面

的褶皱，加速爆震波的形成。

对比 02、03型障碍物的助爆效果可见，03型障碍

物在堵塞比低时的助爆效果明显优于 02 型障碍物

的，而随着堵塞比的提高，二者助爆效果的差距缩小，

在堵塞比高时，02型的助爆效果甚至超过了 03型的。

分析其可能原因：在堵塞比低时，由于 03型障碍物的

迎风面垂直于来流方向的，火焰面与其碰撞更剧烈，

导致表面褶皱程度更高，反应速率更快，使得其助爆

效果更好；在堵塞比高时，由于 02型障碍物迎风面能

更好反射并向爆震室中心线上汇聚压力波，从而增大

了对火焰面的扰动，使得其助爆效果更好。

（2）障碍物间距对爆震室 DDT距离的影响规律。

在固定障碍物型式的情况下爆震室的DDT距离随障

碍物堵塞比的变化如图7所示。

从图中可见，整体上

来看，障碍物间距对 DDT
距离的影响较小，不过在

障碍物以 0.8d（52 mm）的

间距布置时，助爆效果要

差于以 1.0d（65 mm）、1.2d

（78 mm）布置时的助爆效

果，尤其是对 01 型障碍物来说。分析其原因可能是

在间距过小时，障碍物后的涡团占据了整个障碍物间

距，火焰在通过障碍物后，此区域还残留大量未反应

气体，这些气体在火焰通过后很长时间才开始反应，

对DDT过程贡献不大。

（3）障碍物堵塞比对爆震室 DDT 距离的影响规

律。堵塞比对 DDT 距离的影响最为显著。从图 6、7
中可见，无论使用哪种型式的障碍物、在哪个布置间

距下，爆震室的 DDT 都随着障碍物堵塞比的提高而

缩短。随着堵塞比的提高，气流流通面积减小，火焰

面经过障碍物时的收缩扩张过程越来越明显，火焰面

的拉伸程度越来越大，使反应速率上升，而且越高的

障碍物对压力波的反射更强烈，更容易形成局部爆

炸点。

3　结论

（1）在障碍物型式、堵塞比和障碍物间距 3 种因

素中，堵塞比对扇形脉冲爆震燃烧室 DDT 距离的影

响最为显著，且在堵塞比为 0.35~0.70 时，堵塞比越

高，DDT距离越短。但在实际选择堵塞比时，堵塞比

不是越高越好，因为在缩短 DDT 距离的同时还要兼

顾爆震室流动损失及气流流通能力，因此堵塞比的选

择受到限制。

（2）在 3 种型式的障碍物中，在低堵塞比下截面

为前掠三角形的障碍物缩短 DDT 距离的效果最好，

在高堵塞比下截面为后掠三角形的障碍物缩短 DDT
距离的效果最好，但无论是在哪种堵塞比下，矩形截

面障碍物缩短DDT距离的效果都最差。

（3）在障碍物间距为 1d和 1.2d时，扇形脉冲爆震

燃烧室的 DDT 距离相差不大，且均短于障碍物间距

为0.8d时的DDT距离。

评价扇形脉冲爆震燃烧室的性能，除了 DDT 距
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图 6　障碍物间距 s在固定情况下爆震室的 DDT 距离
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图 7　在固定障碍物型式的情况下爆震室的 DDT 距离

随障碍物堵塞比的变化
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离这一指标外，还要综合考虑爆震室流动损失和爆震

室等效增压比等参数。本文通过数值模拟着重研究

了各障碍物结构对 DDT 距离的影响，在后续研究中

将评估各障碍物结构的流动损失及爆震室的增压

能力。
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基于模型修正的高空起动预测方法

阙建锋，严红明，英基勇

（中国航发商用航空发动机有限责任公司，上海 200241）

摘要：针对利用基于部件特性的起动模型预测发动机起动过程时精度较低的问题，通过建立起动模型迭代求解方程研究了起

动模型计算方法。基于燃烧效率修正系数、吸放热模型换热系数、附加损失修正系数，匹配发动机起动关键参数，研究了模型修正

方法；基于发动机部件特性的起动模型，结合地面起动数据修正，实现了模型计算数据与试验数据基本一致，并验证了起动模型修

正的有效性。利用该模型进行空中起动预测，并将模型预测结果与试验结果进行了对比。结果表明：起动试验得到的压气机共同

工作线、转子加速率与模型修正结果比较吻合，涡轮出口排气温度差异合理。起动模型修正方法可以高效支撑高空起动试验的开

展，在空中起动试验包线边界工况点上，起动试验能够一次成功，降低试验风险和试验成本。

关键词：起动；模型；修正方法；模型预测；高空起动试验；航空发动机
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High-altitude Starting Prediction Method Based on Model Correction
QUE Jian-feng， YAN Hong-ming， YING Ji-yong

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

Abstract： In response to the problem of low accuracy in predicting engine starting process using starting models based on component 
characteristics， the calculation method of the starting model was studied by establishing an iterative solution equation for the starting 
model. Based on the correction coefficient of combustion efficiency， the heat transfer coefficient of the heat absorption and release model， 
and the additional loss correction coefficient ， the key engine starting parameters were matched and the model correction method was 
studied. Based on the starting model derived from engine component characteristics and combined with the ground starting data， the 
model-calculated data was consistent with the test data， and the validity of the starting model correction was verified. The model was used 
to predict air starting and compared with the test results. The results show that the compressor common working line and rotor acceleration 
rate of the starting test are in good agreement with the corrected model， and the difference in the turbine outlet exhaust gas temperature is 
reasonable. The starting model correction method can efficiently support high-altitude starting tests， make air starting tests at boundary 
working points of the starting envelope successful in one go， and reduce test risk and cost.

Key words： starting； model； correction method； model prediction； high-altitude starting test； aeroengine

0　引言

航空发动机起动过程的气动热力学较为复杂，而

且低转速部件特性的精确度又较低，因此，起动试验

一直是涡扇发动机性能试验中极具挑战的科目[1]。基

于建立的发动机起动模型，以仿真模型为研究对象代

替发动机本体，开展起动控制规律设计，能够节省试

车时间并降低试验风险[2]。

20 世纪 80 年代初，Agrawal[3]研发出针对航空发

动机起动过程的仿真模型，并基于通用特性研究了发

动机的起动性能；1983年，Davis等[4]优化了发动机起

动过程的仿真模型，提高了试验效率并减少了经费投

入；1993年，Chappell等[5]研发了涡轮发动机起动仿真

模型，用于模拟全包线地面起动、空中辅助起动、风车

起动及空中再起动，并基于该模型预测了合理的空中

辅助起动与风车起动的包线边界线；1999 年，Braig
等[6]利用发动机性能仿真模型研究了多种涡喷、涡扇

发动机的风车起动性能及空中风车再点火；Owen
收稿日期：2022-07-19  基金项目：国家级研究项目资助
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等[7-8]为了更好地提高发动机模型对起动性能的仿真

精度，深入研究了燃气涡轮发动机起动模型不精确的

原因，提高了起动模型精度；2004 年，Naylor[9]利用吸

放热模型开展了瞬态性能研究，以挖掘节约发动机开

发时间和成本的潜力；2006 年，Sridhar 等[10]为了解决

发动机再起动包线的预测问题，研究了飞行高度对部

件特性和风车再点火的影响，提高了风车仿真精度；

2016年，Stefan等[11]为了研发发动机全转速仿真模型，

研究了零转速起动的关键参数；Stamatis等[12]、谢光华

等[13]主要以 1组试车关键测量参数作为目标，求解出

1组匹配合理的部件修正系数，通过模型修正使得模

型的计算输出与试验测量数据吻合，这种方法可以提

高模型的预测精度。

本文通过建立起动模型迭代求解方程，研究了起

动模型计算方法。基于燃烧效率修正系数等研究了

模型修正方法，开展了模型修正并验证起动模型修正

的有效性。进行了高空起动预测，将模型计算的起动

关键参数与试验结果进行对比。

1　计算模型

1.1　起动模型

起动模型建立的不平衡功率方程[14-16]为

DP = PT - PC + Pstarter - Ppar （1）
式中：DP为发动机不平衡功率[17]；PT为涡轮产生功率；

PC 为压气机消耗功率；Pstarter 为起动机产生功率[18-19]；

Ppar 为附加功率，包括轴承机械损失、风阻损失、燃油

泵和滑油泵的摩擦损失等。

根据扭矩与功率、扭矩与转动惯量的关系得到轴

加速率与不平衡功率的关系

N2dot = DP / (J·N2·(π × 2/60) 2 ) （2）
式中：N2dot 为发动机转子加速率；J为发动机转子转动

惯量；N2为发动机转速。

根据式（1）、（2）得到高压轴的输出功率与高压涡

轮输入功率的不平衡功率方程

DPH + PHPC + PHpar - Pstarter = PHPT （3）
式中：DPH 为高压轴不平衡功率；PHPC 为高压压气机消

耗功率；PHpar为高压轴附加功率；PHPT为高压涡轮产生

功率。

同时得到低压轴的输出功率与低压涡轮输入功

率的不平衡功率方程

DPL + PLPC + PLpar = PLPT （4）

式中：DPL 为低压轴不平衡功率；PLPC 为低压压气机消

耗功率；PLpar 为低压轴附加功率；PLPT 为低压涡轮产生

功率。

根据高压压气机上游流量与利用部件特性图计

算得到流量（下文简称为“部件特性图计算流量”）的

平衡，建立平衡方程

W23 - W24B = W *25 （5）
式中：W23 为增压级出口流量；W24B 为增压级后放气

量；W *25为高压压气机部件特性图计算流量。

根据高压涡轮上游流量与部件特性图计算流量

的平衡，建立平衡方程

W4 + W41AC = W *41 （6）
式中：W4 为燃烧室出口流量；W41AC 为高压涡轮冷却气

流量；W *41为高压涡轮部件特性图计算流量。

根据低压涡轮上游流量与部件特性图计算流量

的平衡，建立平衡方程

W42 + W49AC = W *49 （7）
式中：W42 为高压涡轮出口流量；W49AC 为低压涡轮冷

却气流量；W *49为低压涡轮部件特性图计算流量。

根据外涵喷管进口流量与外涵喷管通流流量平

衡，建立平衡方程

W13 = W18 （8）
式中：W13 为外涵喷管进口流量；W18 为外涵喷管通流

流量。

根据内涵喷管进口流量与内涵喷管通流流量平

衡，建立平衡方程

W5 = W8 （9）
式中：W5 为内涵喷管进口流量；W8 为内涵喷管通流

流量。

根据给定的控制规律或约束条件与发动机计算

结果，建立平衡方程

Y ID = YC （10）
式中：Y ID 为控制规律或约束条件；YC 为发动机计算

结果。

换算燃油流量考虑压力和温度影响，采用现有控

制系统机载测点高压压气机出口静压，高压压气机进

口总温进行燃油流量换算，其换算式为

W fr = W f

( )PS3 /101.325 σ ( 288.15
T25

) γ （11）
式中：W fr 为换算燃油流量；W f 为物理燃油流量；PS3 为

高压压气机出口静压；σ为压力拟合指数；T25 为高压
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压气机进口总温；γ为温度拟合指数。

选用的猜测值为：低压转速XN2、高压转速XN25、风

扇外涵特性参数 β12、风扇内涵/增压级特性参数 β2、高

压压气机特性参数 β25、高压涡轮剩余功率系数 DPH、

低压涡轮剩余功率系数 DPL、燃油流量 W f。根据这 8
个猜测值与8个误差方程迭代得到方程组的解。

1.2　燃烧效率

燃烧效率指完全燃烧的燃料与燃气混合物之比。

燃油燃烧时进出口温升与油气比 FAR、燃烧效率 ETA3、

比热 Cp 及燃油热值 FHV有关。燃烧效率的变化直接

影响涡轮进口总温，进而改变涡轮产生的功率

T4 - T3 = FAR ⋅ ETA 3 ⋅ FHV /Cp （12）
1.3　吸放热模型

在发动机从一种状态加速到另一种温度更高的

稳定工作状态过程中，金属需要吸收额外燃油燃烧产

生的能量。这种净热传递的过程简称吸放热，对发动

机性能有显著影响。

在进行发动机瞬态试验前，一般会开展发动机稳

态健康检查试验，将录取的发动机性能参数与出厂参

数进行对比，可以判断发动机是否出现衰退或衰退对

涡轮出口排气温度 TEGT影响。然后开展瞬态试验，可

以获得部件换热对TEGT的影响。

基于集总热容法对热空气和发动机金属吸放热

过程建立方程

m ⋅ Cp ⋅ DT /D t = h ⋅ A ⋅ (Tg - T ) （13）
式中：m 为金属质量；Cp 为比热；T 为金属温度；DT 为

换热系数;h为换热系数；A为有效换热面积；Tg为空气

温度；D t为时间间隔长度。

发动机主要的吸放热部件见表1。

2　模型修正方法

建立起动模型应获得发动机部件气动特性、起动

机扭矩特性、发动机机械特性，对部件特性进行修正，

根据进口条件、起动限制条件及起动时间要求，评估

起动关键参数并制定起动供油规律。起动关键参数

包括压气机工作线、涡轮排气温度、加速率。

首先，航空发动机从起动点火到慢车过程中，燃

烧室处于富油燃烧状态，因此燃烧效率低于设计点的

燃烧效率。到达慢车状态后燃烧效率逐渐接近设计

状态。在相同供油规律下，燃烧效率影响了燃烧室的

温升，进而影响压气机的工作线，可根据压气机工作

线的匹配情况，对燃烧效率进行修正。

其次，发动机在起动点火到慢车过程中，发动机

内气流经过压缩、燃烧、膨胀做功后，温度随转速逐渐

升高，金属需要吸收额外的燃油燃烧产生的能量，导

致发动机测量的排气温度滞后。在金属质量、金属初

始温度、有效换热面积基本确定的情况下，吸放热程

度主要取决于换热系数，需要根据试验涡轮排气温度

的匹配情况，对换热系数进行调整。

最后，需要考虑修正附加功率对发动机不平衡功

率的影响，即对发动机起动加速率的影响。通过对比

模型计算转子加速率与试验参数匹配情况，对附加损

失系数进行调整。

上述方法，结合不敏感损失函数，利用修正系数

α将模型计算数据 f（x，α）以 ξ精度逼近试验数据 y，当

满足 |y-f（x，α）|≤ξ 精度时，则 |y-f（x，α）|=0，记作 |y-f

（x，α）|ξ=0[20]。建立方程组

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

|| P3Q25 - f (W25R,ETA 3 )
ξ

= 0
||TE GT - f (N2R,h )

ξ
= 0

|| N2dot - f (N2R,η )
ξ

= 0
（14）

式中：P3Q25 为压气机压比；W25R 为压气机换算流量；

TEGT 为涡轮出口排气温度；N2R 为相对换算转速；N2dot
为转子加速率；η为附件损失系数。

3　基于地面起动试验数据修正起动模型

基于上述修正方法和发动机地面起动试验数据，

匹配模型计算和试验获得的起动关键数据。匹配的

起动模型燃烧效率修正系数如图 1所示，换热系数为

表 1　发动机的主要吸放热部件

序号

1
2
3
4
5
6
7
8
9

10
11

部件

低压压气机

高压压气机

燃烧室

高压涡轮

低压涡轮

零组件

低压压气机主流件

低压压气机冷却件

高压压气机主流件

高压压气机冷却件

火焰筒

机匣壁面

高压涡轮导叶主流件

高压涡轮导叶冷却件

高压涡轮主流件

高压涡轮冷却件

低压涡轮主流件
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1.03，附加损失修正系数为1.05。
压气机共同工作线如图 2 所示。从图中可见匹

配后压气机换算流量与压气机压比关系，利用未修正

的起动模型计算的压气机工作线高于正常起动试验

工作线。同时，压气机共同工作线在低转速接近喘振

边界。在模型修正后，起动试验与模型计算的压气机

共同工作线基本一致。

换算涡轮出口排气温度随相对换算转速的变化

如图 3所示。从图中可见，涡轮出口排气温度低于涡

轮出口排气温度限制值。利用未修正起动模型计算

的涡轮出口排气温度高于正常起动试验温度。模型

修正后，起动试验与模型计算的涡轮出口排气温度基

本一致。

发动机换算转子加速率随相对换算转速的变化

关系如图 4所示。从图中可见，利用未修正起动模型

计算的加速率高于正常起动试验加速率。模型修正

后，起动试验与模型计算的加速率基本一致。

通过模型修正的预测方法，保证了计算的压气机

工作线、涡轮排气温度、起动加速率与试验的基本一

致，从而保证发动机不喘振、不超温、不悬挂，修正后

模型计算发动机起动到慢车时间与试验吻合，相对换

算转速随相对时间的变化关系如图5所示。

4　高空起动预测与试验结果对比

为了证明发动机空中起动满足产品要求，开展了

空中起动试验工况下的起

动试验，空中起动试验工

况如图 6 所示。基于地面

起动试验数据修正起动模

型，开展了空中辅助起动

和风车起动控制规律设

计，同时更准确地预测了

高空起动试验。

将模型预测与试验的起动关键参数进行对比，压

气机换算流量随压比的变化关系（即压气机共同工作

线）、换算涡轮出口排气温度随相对换算转速的变化

关系、换算涡轮出口排气温度随相对时间的变化关

系、换算转子加速率随相对换算转速的变化关系、相

对换算转速随相对时间的变化关系分别如图 7～11
所示（以某一工况点为例）。从图中可见，起动试验与

模型计算的压气机共同工作线、转子加速率比较吻

合，涡轮出口排气温度有一定差异。

对比图 10、11和图 4可见空中和地面起动加速率

的差异。瞬态过程发动机加速率对吸放热程度是有

影响的。瞬态加速率越低，发动机工作越接近稳态，

图 1　起动模型燃烧效率

修正系数 图 2　压气机共同工作线

图3　换算涡轮出口排气温度

随相对换算转速的变化

图 4　换算转子加速率随

相对换算转速的变化

图 5　相对换算转速随相对

时间的变化

图 6　空中起动试验工况 图 7　压气机换算流量

随压比的变化

图8　换算涡轮出口排气温度

随相对换算转速的变化

图9　换算涡轮出口排气温度

随相对时间的变化

图10　换算转子加速率随相对

换算转速的变化

图 11　相对换算转速随

相对时间的变化
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吸放热影响越不明显。对比图 8、9和图 3可见空中涡

轮出口排气温度吻合效果比地面的吻合效果差。原

因是地面起动匹配的换热系数并不能完全适用空中

起动。吸放热在海拔高度上的影响比海平面更明显，

主要是因为在海拔高度上质量流和换热系数要低得

多，导致发动机热响应较慢[9]。因此，当空中起动采用

和地面起动相同的换热系数时，会导致模型预测的热

响应比实际快，从而造成吻合度较差。

试验表明，通过模型修正的起动预测方法不仅能

够使关键参数匹配一致，同时设计的控制规律成功实

现了空中起动试验。证明该方法对高空起动试验具

有一定的指导价值，可以缩短高空起动试验验证周

期，降低高空试验验证成本。

5　结论

（1）研究了发动机起动模型建立及其修正方法，

建立了起动模型迭代求解方法，并给出吸放热模型建

立方法和主要的吸放热部件清单。

（2）基于发动机部件特性的起动模型，结合地面

起动数据，通过修正燃烧效率修正系数、吸放热模型

换热系数及附加损失修正系数，完成了发动机起动模

型修正，对比修正前后起动模型计算与试验数据的起

动关键参数匹配情况表明，试验修正方法合理有效。

（3）基于地面起动试验数据修正起动模型，开展

了空中辅助起动和风车起动控制规律设计，同时更准

确地预测了高空起动试验。将模型预测与试验的起

动关键参数进行对比可知，起动试验与模型计算的压

气机共同工作线、转子加速率比较吻合，涡轮出口排

气温度的差异合理。

（4）试验表明，通过模型修正的起动预测方法不

仅能够使关键参数匹配一致，同时根据所设计的控制

规律成功完成了空中起动试验。证明该方法对高空

起动试验具有一定的指导价值，可以缩短高空起动试

验验证周期，降低高空试验验证成本。
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关节间隙对矢量喷管调节机构动态特性影响的
数值仿真与验证
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摘要：为研究飞机在不同飞行工况下关节间隙对矢量喷管运动调节机构动态特性的影响，采用第 1类拉格朗日方程与混合接

触力模型和LuGre摩擦模型相结合的方法，构建了考虑关节间隙和摩擦系数等特征的矢量喷管运动调节机构单叶动力学理论模

型，进而构建了整体调节机构的运动学分析模型。结果表明：由于关节间隙的存在，在矢量喷管运动调节机构运动状态突然改变

时，初始碰撞阶段调节片的位移几乎不受间隙碰撞的影响，但速度与加速度会产生剧烈且短暂的振动，振动大小受关节间隙影响

较大，而间隙对平稳运动时的调节片运动精度几乎不产生影响；整机矢量喷管运动调节机构做收扩运动时，各关节产生的碰撞力

几乎相同，做上下偏转运动时，C关节处产生的碰撞力最大，A关节处的受力次之，B和D关节处的受力最小。

关键词：矢量喷管运动调节机构，间隙，拉格朗日方程，动力学；航空发动机
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Numerical Simulation and Verification of the Influence of Joint Clearance on Dynamic Characteristics of 
Thrust-vectoring Nozzle Adjusting Mechanism

MENG Ling-chao1， ZHANG Hao1， ZHANG Qi-liang1， LUO Zhong2， XU Chun-yang3

（1. College of Mechanical Engineering and Automation，Liaoning University of Technology，Jinzhou Liaoning 121001，China；

2. School of Mechanical Engineering and Automation，Northeastern University，Shenyang 110819，China； 

3. AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract： In order to study the influence of the joint clearance on the dynamic characteristics of the thrust-vectoring nozzle adjusting 
mechanism under different flight conditions， an single blade dynamic model of the thrust-vectoring nozzle motion adjusting mechanism 
considering the characteristics of joint clearance and friction coefficient was built by using the method of combining the first type Lagrange 
equation with the mixed contact force model and the LuGre friction model， and then the kinematic analysis model of the overall adjusting 
mechanism was established. The results show that due to the presence of joint clearance， if the motion state of the nozzle adjusting 
mechanism undergoes abrupt changes， the displacement of the nozzle flap in the initial impact stage is almost not affected by the clearance 
impact， but the velocity and acceleration of the flap will oscillate violently and momentarily， and the oscillating amplitude is greatly 
affected by the joint clearance， while the clearance has little effect on the motion accuracy of the flap during the stable motion. When the 
thrust-vectoring nozzle adjusting mechanism of the whole engine performs the converging and diverging motion， the impact force generated 
by each joint is almost the same. While performing the up and down deflection motion， the generated impact force is the largest at joint C， 
followed by joint A， and the impact force at joints B and D is the smallest.

Key words： thrust-vectoring nozzle adjusting mechanism； clearance； Lagrange equation； dynamics； aeroengine 

0　引言

矢量喷管是新型航空发动机上的重要结构，通过

控制排出气流方向使发动机推力方向发生变化来改

变飞机的飞行姿态。其中，调节矢量喷管收扩和偏转

的机构为尾喷运动调节机构，由于加工与装配误差，

收稿日期：2022-11-17  基金项目：国家级研究项目、辽宁省自然科学基金计划（2023-MS-301）资助
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引用格式：孟令超 ,张昊 ,张起梁 ,等 . 关节间隙对矢量喷管调节机构动态特性影响的数值仿真与验证[J]. 航空发动机 ,2024,50（3）:64-71.MENG 
Lingchao,ZHANG Hao,ZHANG Qiliang,et al.Numerical simulation and verification of the influence of joint clearance on dynamic characteristics of thrust-
vectoring nozzle adjusting mechanism[J].Aeroengine,2024,50（3）:64-71.
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以及机构运动过程中摩擦和磨损的影响，各关节接触

面之间容易产生间隙，这些因素会对尾喷机构运行的

稳定性以及连杆受力情况造成显著影响。

国内外学者对轴对称矢量喷管开展了广泛研究。

Williams 等[1-2]采用有限元法等一系列方法对轴对称

矢量喷管进行结构优化设计；李建鹏等[3]采用拆杆法

与相对转角法，建立了轴对称矢量喷管喉道面积调节

机构运动学模型；柳亚冰等[4]针对轴对称矢量喷管的

运动提出一种基于运动学位移解算的解决办法；闫世

洲等[5]采用Lagrange法推导并建立了喷管喷口的动力

学方程，得出不同的喷管姿态下驱动力的变化规律。

目前，国内外学者着重开展对轴对称矢量喷管的机构

设计及整体运动学的研究，而对关节间隙对调节机构

动力学特性的影响研究较少。由于受磨损、制造公差

以及安装精度等因素的影响，在尾喷运动调节机构中

各关节均会产生间隙。Flores等[6]已证实间隙会引起

机械振动、疲劳失效，甚至会改变整个机构的运动稳

定性；Hunt 等[7]构建一种模型，引入了接触过程中能

量损失的阻尼分量；Lankarani等[8]构建了非线性弹簧

阻尼模型，但只能在恢复系数为 1 的情况下使用；

Flores 等[9]构建一种更好的接触模型，适用于不同恢

复系数下的材料，但并没有考虑接触运动过程中接触

刚度的变化，只适用于大间隙小负载的情况。针对此

现象，白争锋等[10]构建一种适用于不同间隙不同负载

的情况的混合模型，该模型计算精度较高且适用范围

较广。运动机构摩擦问题一直被该领域学者广泛关

注，当一个机构的关节存在间隙时会产生法向碰撞

力。Tan等[11]研究发现摩擦力在相对速度接近零时会

改变方向；为防止这一现象的发生，Ambrósio[12]构建一

种改进的摩擦模型，修正了经典库仑摩擦定律。然

而，这种模型无法准确地描述粘滑运动。LuGre 等[13]

在其研究中引入了弹簧阻尼变量，同时还考虑与摩擦

有关的其他变量，在研究关节碰撞的分析中具有一定

的优势。

针对单级尾喷运动调节机构，本文构建了考虑

关节间隙与摩擦的动力学解析模型，进而构建了尾

喷运动调节机构的整体模型，研究了调节杆与调节

片之间的关节间隙对于调节片动态特性的影响，并

探究了关节间隙对调节机构重要关节的动力学特性

影响规律。

1　矢量喷管单链尾喷运动调节机构动力学

建模

尾喷运动调节机构如图 1 所示，包括作动筒、活

塞杆、A9 调节环、调节杆

和调节片。其中，调节机

构由多组调节杆和调节片

组成，每组调节机构具有

相同的机械结构，工作原

理也相同。

当机构的 3作动筒同步驱动时，A9环会随作动筒

沿发动机轴线运动，均布在 A9环上的连杆驱动扩张

调节片发生径向偏转，从而实现喷口面积调节；当 3
个机构作动筒不同步驱动时，A9环会发生偏转，连杆

驱动扩张调节片，进而改变喷口方向和推力矢量方

向。喷管调节结构可以实现推力矢量技术以满足飞

机各种飞行姿态的需求。

1.1　尾喷运动调节机构动力学解析模型

由于多刚体系统中关节间隙普遍存在，且间隙关

节两端刚体的运动受其影响最大[14]，因此，本文主要

研究调节杆与调节片间的关节间隙对机构动力学特

性的影响。在多体系统中，广义坐标包含物体的平移

与转动，单级尾喷运动调节机构如图 2所示，由于 A9
环的运动轨迹可由作动筒的驱动方式计算得出，可将

A9 环左侧的关节运动视

为输入量。调节连杆与调

节片广义坐标为列向量

Q = [QT1 QT2 QT3 ]
T
，单 级

尾喷运动调节机构广义坐

标见表1。

从表中可见，Q = [Q1 T Q2 T QT3 ]
T
为广义坐标

用来描述系统的位形，有外力的拉格朗日方程为

d
dt ( ∂T

∂q̇ ) - ∂T
∂q

+ ∂U
∂q

+ ∂D
∂q̇

= F （1）
式中：T 为系统动能；t 为时间；U 为重力势能；D 为弹

图 1　尾喷运动调节机构

图 2　单级尾喷运动

调节机构

表 1　单级尾喷运动调节机构广义坐标

坐标

Q1
Q2
Q3

坐标矩阵

Q1 = [ X1 Y1 Z1 ]T

Q2 = [ X2 Y2 Z2 θ1 ]T

Q3 = [ X3 Y3 Z3 θ2 ]T

备注

无旋转坐标

旋转坐标 θ1
旋转坐标 θ2

65



第 50 卷 航 空 发 动 机

性势能；q为广义坐标；q̇为广义速度；F为广义力。

式（1）可以简化为

MQ̈ + N (Q̇,Q) = F （2）
式中：M为质量矩阵；Q̈为广义加速度；N为阻尼与刚

度的耦合矩阵；Q为是广义坐标；Q̇为广义速度。

  根据动力学普遍方程

(MQ̈ - F + N ) T
δQ = 0 （3）

式中：δQ为虚位移量。

由于Φ (Q,t) = 0
ΦQ δQ = 0 （4）

式中：ΦQ为约束方程对广义坐标Q的雅各比矩阵。

引入拉格朗日乘子λ = [λ1 λ2 ⋯ λ4 ]
T
得

λTΦQ δQ = 0 （5）
式（3）与式（5）转置后相加得

δQ
T(MQ̈ + ΦT

Q λ - F + N ) T = 0 （6）
式中：QT为广义坐标转置矩阵；ΦT

Q 为约束方程对广义

坐标Q的转置雅各比矩阵。

故可得出

MQ̈ + ΦT
Q λ - F + N = 0 （7）

约束方程对时间的1阶导数为

ΦQQ̇ = -Φt （8）
式中：Φt为约束方程对时间的1阶导数。

约束方程对时间的2阶导数为

ΦQQ̈ = -Φtt - (ΦQQ̇) Q
Q̇ - 2ΦQtQ̇ （9）

式中：Φtt为约束方程对时间的 2阶导数；ΦQt为约束方

程对时间求导后再对广义坐标Q求导的矩阵。

令Φtt - (ΦQQ̇) Q
Q̇ - 2ΦQtQ̇ = γ，故

ΦQQ̈ = γ （10）
式中：γ为等效加速度矩阵。

将式（6）与式（10）联立可得

é
ë
êêêê ù

û
úúúúM ΦT

Q

ΦQ 0
é

ë
ê
êê
ê ù

û
ú
úú
úQ̈

λ
= é

ë
êêêê

ù
û
úúúú

F - N
γ （11）

在式（11）中，连续接触力模型将用于评估接触

力，运动关节接触期间产生的力将作为外力引入

方程。

1.2　转动副接触力模型

转动副接触力模型（轴承与轴颈的接触模型）如

图3所示。

令轴颈和轴承的中心为 Pi 和 Pj，e为连接 Pi 和 Pj

的偏心向量，ė 表示向量 e

对时间的导数，则

e = rP
i - rp

j （12）
式中：rP

i 为轴颈中心到广

义坐标原点的向量；rp
j 为轴

承中心到广义坐标原点的

向量。

ė = ṙP
i - ṙp

j （13）
式中：ṙP

i 为轴颈中心到广义坐标原点的向量对时间的

1阶导数；ṙp
j 为轴承中心到广义坐标原点的向量对时

间的1阶导数。

偏心量的幅值为

ℓ = eT e （14）
式中：ℓ为偏心量幅值；eT为 e的转置。

垂直于轴承与轴颈碰撞表面的单位矢量 nO 与偏

心矢量重合

nO = e
ℓ （15）

值得注意的是，单位矢量 nO 的方向与轴承、轴颈

的中心连接线方向相同。

由 于 rP
k = rk + Ak Sk，其 中 坐 标 变 换 矩 阵 Ak =

é

ë
ê
êê
ê ù

û
ú
úú
úcos ϕk -sin ϕk

sin ϕk cos ϕk

，可以得出

rQ
k = rk + Ak Sk + RknO （16）

式中：rP
k 为在全局坐标系中度量的位置向量；rk为刚体

坐标系下的位置向量；AK为刚体坐标系到全局坐标系

下的变换矩阵；SK为 PK在全局坐标下的坐标；ϕk 为全

局坐标系下的向量角；rQ
k 为接触点Qi和Qj在全局坐标

系下的位置向量；Rk 为轴承和轴颈的半径；点 Qi 和 Qj

的速度为 rQ
k 对时间的导数

ṙQ
k = ṙk + Ȧk Sk + RkṅO （17）

将轴承与轴颈之间的相对碰撞速度，分别投影到

碰撞平面与碰撞法平面上，获得碰撞点相对法向速度

和相对切向速度

vn = ( ṙQ
j - ṙQ

i ) nO （18）
式中：vn 为碰撞点法相速度；ṙQ

j 为轴承碰撞点速度；ṙQ
i

为轴颈碰撞点速度。

vt = ( ṙQ
j - ṙQ

i ) t （19）
式中：vt为碰撞点切向速度；t 为将矢量 nO 旋转 90°获
得的切向单位矢量。

在经典赫兹接触模型中，刚度系数与阻尼系数皆

图 3　转动副接触力模型
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设定为常数，并没有考虑碰撞过程中材料的属性以及

阻尼的变化。因此，Ye等[15]和 Flores等[16]提出了一种

修正阻尼系数局限性且考虑物体固有属性的接触

模型

FN = Kδn
é

ë

ê
êê
ê1 + 8 ( )1 - ce δ̇

5ce δ̇( )-
ù

û

ú
úú
ú

（20）
式中：FN为接触力；K为接触刚度，由接触材料特性以

及接触面的几何形状决定[15]；δn为接触体间穿透量；ce

为恢复系数；δ̇为碰撞速度；δ̇( )- 为初始碰撞速度。

K = 4
3( )σi + σj

é

ë

ê
êê
ê Ri Rj

Ri + Rj

ù

û

ú
úú
ú

1
2

（21）
式中：σi为轴颈材料系数；σj为轴承材料系数；Ri为轴

颈曲率半径；Rj为轴承曲率半径。

σk = 1 - vk
2

Ek
(k = i,j ) （22）

式中：σk 为接触体材料系数；vk 为泊松比；Ek 为弹性

模量。

精确的间隙机构模型对间隙碰撞力进行了详细

的描述，而在大部分文献中，刚度系数与阻尼系数的

取值一般都是经过简单计算得出，有的甚至凭借经验

取为常数，这与实际情况严重不符。因此，白争锋等

提出了一种非线性刚度阻尼系数的接触力混合

模型[10]

FN = Kn δn + Dmod δ̇ （23）
式中：Dmod为非线性阻尼系数；Kn为非线性刚度系数。

Kn = 1
8 πE* 2δ [ ]3( )RB - RJ + 2δ

2

( )RB - RJ + δ
3 （24）

式中：π为圆周数率；RB为接触体 E的曲率半径；RJ为

接触体 J的曲率半径；E*为等效弹性模量

1
E* = 1 - v1 2

E1
+ 1 - v2 2

E2
（25）

式中：v1为接触体 1的泊松比；v2为接触体 2的泊松比；

E1为接触体 1的弹性模量；E2为接触体 2的弹性模量；

E为材料的弹性模量；v为材料的泊松比。

非线性阻尼系数为

Dmod = 3Kn( )1 - Ce
2 e2 ( )1 - Ce δn

4δ̇( )- （26）
式中：n为量化力-压痕关系非线性程度的指数。

而在球副的接触力模型中，偏心量 e 与接触点

rk(k = i,j )的表达式与式（12）和（16）相同。球副的接

触力为

[Fx Fy Fz ]
T = TtFN （27）

式中：Fx为 x方向接触力；Fy为 y方向接触力；Fz为 z方

向接触力；Tt为罗德里格斯[17]转换矩阵。

1.3　摩擦模型

库伦定律可以代表干接触表面之间最基本、简单

的模型，由于摩擦是高度非线性的，库伦摩擦模型可

能会导致使数值计算变得困难。LuGre 模型有效的

解决了这一问题，且能有效预测摩擦的各种特性[12]

FT = μFN （28）
式中：FT为摩擦力；u为瞬时摩擦系数。

μ = σ0 z + σ1
dz
dt

+ σ2VT （29）
式中：σ0 为刷毛刚度；z 为反应刷毛变形的状态变量

σ0；σ1 为刷毛阻尼；σ2 是与流体粘度相关的粘度摩擦

系数；VT为轴承与轴颈之间的相对速度。

平均刷毛的偏转微分方程[12]为

dz
dt

= VT - σ0 z ||VT

μk + ( )μs - μk

-( )VT

Vs

2 （30）

式中：μk 为动摩擦系数；μs 为静摩擦系数；Vs 为

Stribeck摩擦的特征速度。

将式（30）带入式（29）可得到瞬时摩擦系数。本

文中摩擦模型的参数设定，根据Muvengei的研究设定

摩 擦 模 型 中 的 摩 擦 系 数 ，σ0 = 10000 N·s/m，σ1 =
400 N·s/m，μk = 0.1，μs = 0.2，Stribeck 速度 Vs 的值为

碰撞最大切向速度的 1%，由于间隙运动副的摩擦为

干摩擦，故σ2 = 0。
1.4　用坐标缩并法求解动力学方程

式（11）是指标为 3的 2阶微分代数方程，一般的

数值算法难以对其求解，主要的半解析思路有增广法

与坐标分块法。本文将采用坐标分块法[18]（缩并法）

对其进行求解。将广义坐标Q分为独立坐标 q和非独

立坐标 p，将式（11）改写为

Mpp p̈ + Mpq q̈ + ΦT
p λ = -N p + Fp （31）

式中：Mpp 为关于独立坐标的质量矩阵；p̈为独立坐标

的 2 阶导数；Mpq 为关于独立坐标和非独立坐标的质

量矩阵；q̈为非独立坐标的2阶导数；ΦT
p 为关于独立坐

标的约束矩阵转置；λ 为拉格朗日乘子；N p 为关于独

立坐标的弹性力；Fp为关于独立坐标的总力。

Mqp p̈ + Mqq q̈ + ΦT
q λ = -N q + Fq （32）
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式中：Mqp 为关于非独立坐标和独立坐标的质量矩阵；

Mqqq为关于非独立坐标的质量矩阵；ΦT
q 为关于独立坐

标的约束矩阵转置；N q 为关于非独立坐标的弹性力；

Fq为关于非独立坐标的总力。

Φp p̈ + Φq q̈ = γ （33）
式中：Φp 为关于独立坐标的约束矩阵；Φq 为关于非独

立坐标的约束矩阵。

通过式（31）和（32）消去展开 p̈可得

λ = (ΦT
p ) -1

[Fp - N p - Mpp p̈ - Mpq q̈] （34）
p̈ = Φ-1

p [ γ - Φq q̈] （35）
将式（33）～（35）联立得

M̂ (q) q̈ + N̂ (q,q̇) = F̂ （36）
M̂ = Mqq - MqpΦ-1

p Φq - ΦT
q (ΦT

p ) -1[ Mpq - MppΦ-1
p Φq ]
（37）

N̂ = N q - ΦT
q (ΦT

p ) -1
N p + é

ë
MqpΦ-1

p - ΦT
q (ΦT

p ) -1
MppΦ-1

p
ù
û

γ

（38）
F̂ = Fq - ΦT

q (ΦT
p ) -1

Fp （39）
经简化，最终式将只含有 q、q̇和 q̈。

2　数值仿真与动力学模型的验证

2.1　无间隙条件下数值仿真

尾喷调节机构的几何与惯性特征见表 2。在数

值计算过程中，构件的几何与惯性特征对仿真程序的

顺利运行有着非常关键的意义。调节片在全局坐标

系下的转动速度与加速度可以通过对调节片转动角

度求导获取。仿真无隙关节下的机构时，步长为

0.001 s，仿真有隙关节下的机构时，求解步长为1e-6 s。
式（24）中弹性模量与泊松比分别设定为 1.03 GPa 与

0.31，式（26）中 ce设定为0.6。

考虑间隙与摩擦的尾喷调节机构求解如图 4 所

示。当连接调节杆与调节片的关节出现间隙时，将数

值计算零时刻的尾喷运动调节机构的关节中心设定

为重合。

2.2　数值模型验证

无间隙尾喷机构 2 种

仿真方法结果对比如图 5
所示。在无间隙情况下，

作动筒以加速度为 30 mm/
s2做加速直线运动，运动时

间为 2 s，将调节机构数值

计算结果与 Simscape 仿真

结 果 的 对 比 验 证 。 在

Simscape 仿真中求解器选

择ode4，步长设置为1e-3 s。
从图5中可见，计算得到的

角位移与角速度曲线与

Simscape 仿真结果基本一

致，位移和速度的最大误

差分别为 0.21%和 0.24%。由此证明针对单级尾喷调

节机构的动力学方程式（11）推导是正确的，并且数值

仿真的结果是准确可靠的。

3　数值仿真结果分析与讨论

当关节存在间隙时，随着机构的运动，轴颈会在

轴承内环中自由运动，二者相互接触就会产生接触

力，而接触力会对调节片工作的稳定性产生很大的影

响。因此，分析间隙条件下调节机构的动力学特性对

设计和排故工作至关重要。作动筒采用简谐驱动控

制，驱动函数为 15π sin (0.5πt)，其最大位移为 60 mm，

调节片的最大摆动角度为 30°，满足了实际工程的需

要。作动筒做往复运动，第 4 s后回到起点，在先研究

理想状态下，即不考虑重力与负载的情况下，运动副

间隙在2种不同工况下对调节片动态特性的影响。

飞机在执行任务时会遇到各种突发情况，需要做

出空中翻转或加速偏转等飞行姿态。为了模拟飞机

（a） 偏转位移 （b） 偏转速度

图 5　无间隙尾喷机构 2 种仿真方法结果对比

表 2　尾喷调节机构的几何与惯性特性

部件

作动筒

活塞杆

A9环

调节杆

调节片

长度、半径/mm
260
200
460
270
170

质量/g
147
61

18277
510

1190

转动惯量/
（kg·mm2）

757
225

2167000
4000

14000

M̂ (q ) q̈+N̂ (q,q̇ ) = F

将初值带入矩阵 M̂ (q )，N̂ (q,q̇ )

图 4　考虑间隙与摩擦的

尾喷调节机构求解
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瞬时加速转向时调节片的受力状态，计算时在调节片

上施加 1 kN 的瞬时负载力，等效气动力波动曲线如

图 6所示，计算分析了不同间隙对应的调节片偏转角

度，不同间隙对应的调节片转动角度如图 7所示。不

同间隙下调节片的转动角速度和碰撞力如图 8、9 所

示，稳定运行下负载波动力同间隙下碰撞力的峰峰值

如图10所示。

从图8、9中可见，当关

节间隙为 0.01 mm时，调节

片的转动角速度和关节碰

撞力的振动幅值相对于间

隙值为 0.1 mm 和 0.5 mm
来说减小很多，但碰撞力

的峰值为 2 kN 以上，依旧是不可忽略的。随着调节

机构工作时间的增加，轴颈与衬套之间的间隙会随着

磨损不断加大。从图 7中可见，在不同间隙下的调节

片转角曲线基本重合，最大偏差为 0.6%，表明转角对

间隙值的变化并不敏感。从图 8中可见，由于间隙的

存在，运动状态突然发生变化时，调节片运行速度曲

线会出现高频的振荡，且振荡时间较短，但峰值较高，

而后由于摩擦力的存在，速度振荡很快就衰减进入稳

定阶段，在稳定阶段调节片的速度曲线受负载振荡的

影响有轻微的波动但幅度较小，表明间隙在状态突然

改变时对机构的动力学特性影响明显，但对稳定阶段的

机构运动学响应几乎不造成影响。可以看出运动状

态改变初期（0 s<t<0.1 s），间隙值越大，调节片运行速

度振荡越剧烈，振荡幅值越大，振荡时间越长。从图

9中可见，关节间隙导致了调节片在运行初始时刻会

受到超高频率的碰撞力冲击，碰撞力高频振荡持续时

间短暂，且间隙值越大，间隙碰撞力就越大，进入稳定

阶段的时间越长。其原因在于间隙值越大，轴颈在轴

承内环中活动的空间越大，轴颈与轴承接触前可以积

累更多的动能。因此，在碰撞之后二者之间的穿透量

就越大，碰撞更为剧烈，恢复到稳定状态的时间就越

长，阻尼也将消耗更多的能量，调节片运动进入稳定

阶段的时间由于间隙的增大而增加。进入平稳运行

阶段，可见负载力的波动对稳定阶段碰撞力的振动频

率影响较大，虽然稳定阶段的碰撞力曲线振动频率很

高但振动的幅值相对较小，对机构运行的稳定性影响

较小。从图 10 中可见，碰撞力的峰峰值是负载波动

力峰峰值的 3 倍，若负载力波动幅值小，则对机构运

行的稳定性影响小，若负载波动幅值大，则会直接影

响飞机飞行的平顺性。不同间隙下碰撞力的峰峰值

几乎相同，表明间隙大小对碰撞力波动幅值的大小影

响小。

4　尾喷运动调节机构整体机构仿真

在飞机飞行过程中会有不同的飞行姿态，这需要

尾喷运动调节机构做出相应的动作，以改变尾喷口的

面积或调节气流喷射的方

向。针对调节机构调节喷

射气流大小和方向，对尾

喷运动调节机构的 4 个重

要关节进行动力学仿真分

析，整机模型重要关节如

图11所示。

4.1　收扩运动下调节机构关节受力分析

构建尾喷运动调节机构整机模型，当尾喷运动调

节机构做收扩运动时，3 个作动筒同步运动，所有调

节片同时向内做收缩运动或同时向外做扩张运动，关

节间隙为 0.5 mm 时，收扩

运动下有 4 个重要关节的

碰撞力，收扩运动时重要

关节的碰撞力如图 12 所

示。从图中可见，4个关节

在初始碰撞时刻有剧烈的

且短暂的振动，进入稳定

图 11　整机模型重要关节

图 6　等效气动力波动曲线 图 7　不同间隙对应的调节

片转动角度

图 8　不同间隙下调节片

转动角速度
图 9　不同间隙下关节

碰撞力

图10　稳定运行下负载波动力

同间隙下碰撞力的峰峰值

碰
撞

力
/kN

12
10

8
6
4
2

时间/s0.50 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0

10000
5000

0 0.05 0.10

634
632
630
628

3.6 3.8 4.0

关节A
关节B

关节C
关节D

图 12　收扩运动时重要关节

的碰撞力
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期之后的碰撞力曲线就不会再产生波动，这一现象与

单级尾喷运动调节机构研究所得出的现象一致，说明

对单级调节机构进行的数值仿真所得出的结果是准

确可信的。4个关节的碰撞力曲线峰值一致，可知当

尾喷运动调节机构进行收扩运动时，其 4个重要关节

的受力情况一致。由此可进一步推测，当尾喷机构做

收扩运动时，其所有关节的受力情况都是相同的。

4.2　偏转运动下调节机构关节受力分析

尾喷运动调节机构整机模型如图 13 所示。当 3
个作动筒 U、V、W 做异步运动时，即作动筒 U 向前移

动，作动筒 V和 W同时向后移动，此时尾喷运动调节

机构做绕 Z 轴的偏转运动。调节机构做绕 Z 轴的偏

转运动时，4个重要关节的碰撞力如图 14所示。从图

中可见，关节 C 不论在初始碰撞期还是在稳定期，其

碰撞力都是最大的。关节 A 在初始碰撞期碰撞力曲

线和关节B和D几乎一致，但在稳定期关节A产生的

碰撞力比关节B和D的大。而关节B和关节D不仅碰

撞力曲线高度一致，且受力也是最小的。

由此说明，在尾喷运动调节机构做绕Z轴的偏转

运动时，关节C以及附近的关节产生的碰撞力是最大

的，也是受摩擦磨损最严重的，此处关节更需要较高

的加工精度和装配精度。关节 A 附近的关节产生的

碰撞力次之，关节 B 和关节 D 附近的关节，即两侧调

节片关节产生的碰撞力最小。

5　结论

（1）通过与 Simscape 仿真结果的比较，间接验证

了构建的尾喷运动调节机构动力学模型的准确性。

（2）飞机飞行状态发生改变时，关节间隙在机构

运行初期会影响尾喷运动调节机构的运动精度，降低

机构的稳定性与可靠性，但在稳定阶段，间隙不会明

显影响调节机构的动态特性。关节在初始碰撞时所

产生的碰撞力最大，此时容易发生关节的磨损与点

蚀。在大负载下，轴承与轴颈会有长时间的碰撞接

触，容易加剧运动关节的磨损。在加工机构关节零件

时需提高加工精度，在安装时需提高安装精度，减小

间隙对于调节机构的影响。

（3）调节机构关节碰撞力的振动幅值为调节片负

载力振动幅值的 3 倍，若负载力波动幅值小，则不会

影响机构运行，若负载波动幅值大，则会直接影响飞

机飞行的平顺性。而间隙对稳定阶段的碰撞力波动

幅值影响小。

（4）尾喷运动调节机构做扩张运动时，各关节的

碰撞力几乎相同。调节机构做上下偏转运动时，关节

C附近的关节受到的碰撞力最大，关节A附近关节受

力次之，关节B和D附近关节受力最小且碰撞曲线几

乎一致。
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考虑编织角动态变化的3维编织碳/碳复合材料
高温剩余刚度模型

杨兴林 1，张昇雨 1，陈 波 1，马炳杰 2，邢 雪 2

（1.江苏科技大学 能源与动力学院，江苏镇江 212003； 2.中国船舶集团有限公司 第七一一研究所，上海 201108）

摘要：为研究 3维编织碳/碳复合材料在高温环境下的疲劳特性，建立了一种编织角与循环数相关的编织角动态变化模型，将

其引入考虑温度的单向复合材料剩余刚度模型中，根据应力、编织角的变化以及温度等因素的影响，建立了 3维编织复合材料高

温疲劳剩余刚度模型。在 700 ℃的大气环境下，对添加抗氧化涂层的 3维编织碳/碳复合材料进行了拉-拉疲劳试验，获取了剩余

刚度、剩余强度以及试验段长度等参量。结果表明：在 700 ℃下 3维编织碳/碳复合材料在拉-拉疲劳加载初期的剩余刚度显著提

高，然后保持稳定，在接近疲劳寿命时突降；剩余强度经 105循环后比初始强度提高了 19.75%；在疲劳过程中的迟滞回线面积随着

循环数的增加逐渐增大；高温剩余刚度模型对 700 ℃下剩余刚度试验数据拟合度较高，且通过编织角动态变化模型求得的不同循

环数下编织角模拟值与试验值的误差小于5%。

关键词：3维编织；碳/碳复合材料；高温疲劳；剩余刚度；编织角

中图分类号：V250.3      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.03.010

High Temperature Residual Stiffness Model of 3D Braided Carbon/Carbon Composites Considering 
Dynamic Braiding Angle Changes 

YANG Xing-lin1， ZHANG Sheng-yu1， CHEN Bo1， MA Bing-jie2， XING Xue2

（1. School of Energy and Power，Jiangsu University of Science and Technology，Zhenjiang Jiangsu 212003，China；

2. CSSC Shanghai Marine Diesel Engine Research Institute，Shanghai 201108，China）

Abstract：  In order to study the fatigue characteristics of 3D braided C/C composites under elevated temperature， a model of dynamic 
changes of braiding angle related to the number of cycles was established， which was introduced into the residual stiffness model of 
unidirectional composites considering temperature， and then the high-temperature fatigue residual stiffness model of 3D braided 
composites was established considering factors such as stress changes， braiding angle changes， and temperature. Tensile-tensile fatigue 
tests were conducted at an atmospheric environment of 700 ℃ to obtain the residual stiffness， residual strength， and length change of 
specimen section on 3D braided C/C composites with anti-oxidation coating. The results show that at 700 ℃， the residual stiffness of 3D 
braided C/C composites with anti-oxidation coating in the tensile-tensile fatigue increases significantly in the initial loading period， then 
remains stable， and experiences a sudden decrease when approaching fatigue life. After 105 cycles， the residual strength of 3D braided C/
C composites increases by 19.75% compared with its initial strength； The area of the hysteresis loop during the fatigue process gradually 
increases with the increase of the number of cycles. The high-temperature residual stiffness model fits well to the residual stiffness test data 
at 700 °C， The error between the simulated value of the braiding angle under different cycles by the model considering dynamic braiding 
angle changes and the experimental value is less than 5%.

Key words： 3D braiding； C/C composites； high temperature fatigue； residual stiffness； braiding angle

0　引言

复合材料具备优异的力学性能以及高比刚度、高

比强度性能和抗疲劳性能。碳/碳复合材料不仅拥有

复合材料的优点，且具备耐高温、耐腐蚀能力。3 维

编织因其特殊的内部结构，相对于复合材料层合板，
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层间性能大幅度提高[1-2]，疲劳特性更加优异，因此，3
维编织碳/碳复合材料的发展前景较为广阔，未来可

应用于航空、车船、医疗器械等国防和民用领域[3-4]。

受应用环境、载荷水平、结构特点等因素影响，3
维编织碳/碳复合材料高温疲劳行为的演化及损伤机

理非常复杂。加之碳/碳复合材料在高温环境下易发

生氧化，受当前高温抗氧化水平限制，碳/碳复合材料

在高温环境下的疲劳特性试验研究开展较少，尤其是

3 维编织碳/碳复合材料在高温作用下的疲劳相关理

论及预测方法研究较难突破。胡殿印等[5]模拟了给定

应力条件下的疲劳迟滞回线，与试验数据对比，进一

步建立编织复合材料疲劳寿命预测方法；李筱暄等[6]

总结对比了在不同高温条件下抗氧化涂层 3 维编织

碳/碳复合材料的性能；Wei等[7]建立了一种渐进损伤

模型，用以预测 3维编织碳/碳复合材料拉伸行为下的

损伤；Liu等[8-9]对不同高温条件下含抗氧化涂层碳/碳
复合材料进行层合板拉-拉疲劳试验，以及不同应力

水平的试验件疲劳试验，表明材料刚度退化情况与应

力水平成正比，上述学者开展了碳/碳复合材料高温

疲劳试验研究，从试验数据方面论述了碳/碳复合材

料高温疲劳特性，但并没有从理论上说明碳/碳复合

材料高温疲劳损伤的演化过程；朱元林等[10-11]基于

0°、±45°方向对层合板 3维编织碳/碳复合材料开展了

室温状态下的拉-拉疲劳试验，建立并完善了 3 维编

织碳/碳复合材料的纵向和剪切剩余刚度、强度模型，

该模型在Yang[12]的基础上添加了应力水平对其影响；

廖晓玲[13]的碳/碳复合材料拉-拉疲劳试验表明，高温

下的碳/碳复合材料承载能力和应变能力较好。以上

文献从理论上研究了室温环境下碳/碳复合材料的疲

劳损伤机理，但没有考虑温度的疲劳损伤影响。

本文在 700 ℃下开展了含涂层 3 维编织碳/碳复

合材料拉-拉疲劳试验，建立了一种随循环数变化的

编织角动态变化模型及 3维编织碳/碳复合材料高温

疲劳剩余刚度模型，并对 2 种模型的有效性进行了

验证。

1　碳/碳复合材料纤维束高温剩余刚度模型

在复合材料疲劳损伤研究中，描述损伤量的大小

需引入损伤因子[14]

DE = E0 - E (n )
E0 - E (N ) （1）

式中：E0 为材料的初始刚度值；E (N )为材料失效时的

临界刚度；E (n)为材料在 n次疲劳循环过程后的剩余

刚度。

DE可以用 f ( n
N )表示，n/N 表示寿命比，则式（1）

可以表述为

DE = E0 - E (n )
E0 - E (N ) = f ( n

N ) （2）
式（2）的正则化形式可表示为

E (n )
E0

= 1 - (1 - E (N )
E0 ) f ( n

N ) （3）
根据大量疲劳试验和研究报告[14-16]可知，复合材

料的刚度退化趋势一般只在初期和末期呈现快速下

降状态，而在中期保持平缓。文献[17]建立了一种能

够较好地体现复合材料刚度特性的 3个阶段的模型，

其具体理论公式为

DE = q ( n
N ) m1 + (1 - q) ( n

N ) m2

（4）
式中：q、m1、m2为试验参数。

联立式（1）~（4），则剩余刚度退化模型可表示为

E (n )
E0

= 1 - (1 - E (N )
E0 ) éëêêêêq ( n

N ) m1 + (1 - q) ( n
N ) m2ù

û

ú
úú
ú（5）

试验研究表明，碳/碳复合材料的力学性能会因

环境温度以及高温热处理温度的变化而变化。并且

文献[17]指出，q作为试验参数，可采用指数函数进行

描述。文献[18-19]采用了考虑应力水平、温度参数的

指数函数描述了 q参数，并取得了较好的效果。由于

碳/碳复合材料的高温疲劳特性与应力水平、环境温

度、热处理温度有关，本文对参数 q 进行了多参数的

数学描述，提出了一种考虑应力水平、热处理温度、温

度影响的构造方法，参数 q定义为

q = pa1( Tm - T
Tm - T0 ) b1

（6）
式中：a1、b1为试验参量；Tm为碳/碳复合材料热处理温

度；T0为室温；p 为应力水平，p = σmax /σU，其中 σmax 为

应力峰值，σU为拉伸强度。

Lee[20]建立的模型针对温度波动对层合板疲劳及

损伤程度的影响机理进行了定量研究，得到了 E（N）

和 E0 的函数关系，本文在该模型的基础上进行修

正，即
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E (N )
E0

= ( Tm - T
Tm - T0 ) c( p

d1 ) d2

（7）
式中：c、d1、d2为试验参数。

联立式（5）~（7），可以得到考虑环境温度、应力水

平、热处理温度的碳/碳复合材料纤维束高温剩余刚

度模型

E (n,p,T )
E ( )0,T = 1 - é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
ú1 - ( )Tm - T

Tm - T0

c( )p
d1

d2

·

     é
ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú
ú
ú

pa1( )Tm - T
Tm - T0

b1( )n
N

m1 + é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
ú1 - pa1( )Tm - T

Tm - T0

b1 ( )n
N

m2
  （8）

2　3 维编织碳/碳复合材料编织角动态模型及

高温剩余刚度模型

朱元林等[10-11]、廖晓玲[13]在开展 3 维编织碳/碳复

合材料室温疲劳试验时发现：（1）3 维编织碳/碳复合

材料在承受疲劳载荷后，其剩余强度得到强化；（2）若

3 维编织碳/碳复合材料疲劳循环数超过 104，则材料

不会发生断裂；（3）3 维编织碳/碳复合材料在疲劳加

载过程中表现出应力松弛现象；（4）相比于静拉伸，疲

劳破坏后的断口更为松散。通过上述 3维编织碳/碳
复合材料的疲劳特性可以推断，在疲劳加载过程中，3
维编织碳/碳复合材料存在一定的结构变化，进而影

响了疲劳特性。综合 3维编织碳/碳复合材料疲劳演

化过程中的宏观表现、应变数据特征、断口形式，本文

认为由于 3维编织碳/碳复合材料基体强度远低于纤

维，在疲劳载荷作用下基体率先发生失效，并降低了

固定纤维束的能力，造成纤维预制体的编织角在疲劳

载荷作用下逐渐减小。通过监测 3维编织碳/碳复合

材料试验件长度可知，试验件长度逐渐被拉长，进一

步验证了本文猜想。

本文通过分析编织角变化的试验数据发现，编织

角随循环数的变化规律与 chapman函数相近

y = a (b - e-x ) β
（9）

文献[17]认为疲劳损伤退化函数为指数形式，可

令 a=md，则式（9）可转化为本文提出的编织角随循环

数变化的数学关系，将其定义为编织角动态模型

γ ( )n1 N1
γ ( )0 = (αe

- n1
N1 + k) β

（10）
式中：γ (0)为试验件初始编织角；n1 /N1 为正则化循环

数，γ (n1 /N1 )为该循环数下试验件编织角，α、β、k为试

验参数。

令

g ( n1
N1 ) = é

ë

ê
êê
êr ( n1

N1 ) l1

+ (1 - r ) ( n1
N1 ) l2ù

û

ú
úú
ú γ ( )n1 N1

γ ( )0   （11）
式中：r为损伤试验参数；l1、l2为循环试验参数。

则考虑编织角变化的 3维编织碳/碳复合材料高

温剩余刚度模型为

E (n,p,T )
E ( )0,T = 1 - (αe- n

N + k) β(1 - ( Tm - T
Tm - T0 ) c( p

d1 ) d2 )·
  é
ë

ê
êê
ê
ê
ê

pa2( Tm - T
Tm - T0 ) b2( n

N ) l1 + é

ë

ê
êê
ê1 - pa2( Tm - T

Tm - T0 ) b2ù

û

ú
úú
ú ( n

N ) l2ù

û

ú
úú
ú
ú
ú

  （12）

式（11）所建立的模型中有 α、β、k、c、d1、d2、a2、b2、

l1、l2共 10 个参数。其中 α、β、k 与编织角相关；c、b2与

环境温度和热处理温度相关；a2、d1、d2 与应力水平

相关。

由于无法直接获取疲劳加载过程中的编织角试

验数据，因此式（10）无法直接通过数据拟合确定。而

3 维编织碳/碳复合材料高温剩余刚度试验数据能够

满足剩余刚度模型的拟合要求，因而可先对 3维编织

碳/碳复合材料高温剩余刚度模型进行试验数据拟

合，确定式（12）相关参数，从而间接获取式（10）相关

参数。

为验证上述方法所获取式（10）参数的有效性，在

试验过程中对试验件的长度进行监测，确认花节长度

（3 维编织复合材料的单胞长度）实时变化的关系

式为

h ( n
N ) = H ( )n N

t （13）
式中：H (n N )为试验件的长度；t为试验件长度方向

包含的花节数量。

假设 3 维编织复合材料纤维束截面形状为椭圆

形，那么花节长度与编织角的关系[21]为

h ( n
N ) = 8B1

tan é
ë
êêêê

ù
û
úúúúγ ( )n

N

（14）

式中：h (n N )为花节长度随循环数的变化值；B1 为椭

圆形纤维束截面横轴值。

3　3 维编织碳/碳复合材料高温疲劳试验

3.1　试验件制备

试验选用的试验材料为 T300、3K 碳纤维，并经
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1×1 4步编织法编织获得预制体。在其浇注树脂后经

高温热处理、常压碳化、高压碳化及石墨化后得到碳/
碳复合材料。其中高温热处理温度为2200 ℃，碳化阶

段为 4个周期。为降低高温氧化腐蚀，对试验件表面

添加抗氧化涂层，涂层主要成分为含有硅、磷元素的物

质。在测验件表面均匀涂抹溶解涂层，在大约 700 ℃
下烧结 5～7 天。3 维编织

碳/碳复合材料试验件尺寸

为 250 mm×25 mm×4 mm。

该试验件照片如图1所示，

试验件参数见表1。

3.2　疲劳试验测试条件

本文在 MTS-633设备上完成 3维编织碳/碳复合

材料拉-拉疲劳试验。加热测量装置为 MTS（Muti-
Test System）疲劳试验机自

带的高温炉，温度监测主要

采用表面捆绑式热电偶完

成，应变采集通过引伸计

完成，引伸计标距为12 mm，

力传感器最大量程为10 kN。

疲劳测试条件见表2。3维

编织碳/碳复合材料高温

拉-拉疲劳试验现场如图 2
所示。

4　试验结果及讨论

4.1　疲劳寿命

对 3 维编织碳/碳复合材料在 700 ℃下开展了应

力水平分别为拉伸强度的 90%、87%、85%的拉-拉疲

劳试验，3 维编织碳/碳复合材料在 700 ℃下的拉-拉
疲劳试验结果见表 3。从表中可见，编号 6、7经 5×105

个循环后未拉断，对表中试验数据 1~5 进行线性拟

合，拟合公式为 y=-0.04x+0.9977，通过数据拟合得到

的 3 维编织碳/碳复合材料疲劳寿命 S-N 曲线如图 3
所示。

从表 3和图 3中可见，当应力水平从 85% 降低到

83%时，寿命从 5317循环上升至大于 5×105循环。即

在 700 ℃下，3 维编织碳/
碳复合材料在抗氧化涂

层保护下可以承受较高

应力水平的疲劳载荷，且

存在寿命突变，这与文献

[10-11,13]中室温下 3 维

编织碳/碳复合材料所反

映的拉-拉疲劳特性类似。

4.2　迟滞回线

3维编织碳/碳复合材料在 700 ℃下拉-拉疲劳过

程中的迟滞回线如图 4所示。从图中可见，材料的迟

滞环面积随着循环数的

增加而增大，即在疲劳载

荷作用下的 3 维编织碳/
碳复合材料会出现“应力

松弛”现象。根据文献[22]
中单向碳纤维在 700 ℃下

载荷加载方向 编
织
角
方
向

图 1　3 维编织碳/碳复合

材料试验件

（b） 0. 7N循环

（d） 0. 9N循环

（c） 0. 8N循环

（e） 不同循环数下迟滞回线

变化

图 4　不同循环数下 3 维编织碳/碳复合材料在 700 ℃下

拉-拉疲劳过程中的迟滞回线

表 2　疲劳测试条件

温度T/℃
700

应力比R

0.1
频率 f/Hz

4

（a） 0. 2N循环

表 1　3 维编织碳/碳复合材料试验件参数

编织角

γ/（°）
22

花节长度

h/mm
4.5

体积密度

ρV/（g/cm3）
1.81

纤维体积分

数φf/%
50

孔隙率

fc/%
9.3

高温引伸计

温度控制计

MTS试验机

高温炉

图2　3维编织碳/碳复合材料

拉-拉疲劳试验现场

表 3　3 维编织碳/碳复合材料在 700 ℃下拉-拉疲劳试验结果

试验件

编号

1
2
3
4
5
6
7

应力水

平 p/%
90
90
87
87
85
83
83

最大应力

σmax/MPa
190.82
190.82
184.46
184.46
180.22
175.98
175.98

最小应力

σmin/MPa
19.08
19.08
18.45
18.45
18.02
17.60
17.60

寿命

N

278
338
944

1573
5317

>5×105

>5×105

lg N

2.44
2.53
2.97
3.20
3.73

>5.70
>5.70

图3　3维编织碳/碳复合材料

疲劳寿命 S-N 曲线

75



第 50 卷 航 空 发 动 机

拉伸试验可知，碳纤维在该环境下的拉伸断裂应变低

于 0.005。因此该现象进一步说明 3维编织碳/碳复合

材料在疲劳载荷加载过程中存在明显结构变形。

4.3　在 700 ℃下 3 维编织碳/碳复合材料高温剩余刚

度模型验证

利用式（12）可以对 3 维编织碳/碳复合材料应力

水平为 85%、87% 的剩余刚度试验数据曲线进行拟

合，在 700 ℃下 3维编织碳/碳复合材料刚度退化模型

的拟合结果如图5所示，其拟合参数见表4。

从图 5中可见，试验件的剩余刚度在 0.1N的循环

内迅速提升，可达初始值的 1.05倍，随后其剩余刚度

水平又重新趋于相对稳定阶段，当循环数与试验材料

疲劳寿命相接近时，材料的剩余刚度发生突降。通过

图 5中刚度试验数据可知，3维编织碳/碳复合材料在

疲劳载荷作用下，编织角发生变化，导致 3维编织碳/
碳复合材料中碳纤维走向趋近纵向，从而使 3维编织

碳/碳复合材料的刚度得到一定提升。又由于应力水

平较高，纤维逐渐损伤，这一阶段 3维编织碳/碳复合

材料剩余刚度较为平稳或缓慢下降，并在纤维损伤达

到一定程度时，3 维编织碳/碳复合材料发生最终破

坏。此外，3维编织碳/碳复合材料在疲劳加载时由于

存在以上结构变化特点，因此能够抵抗较高应力水平

的疲劳载荷。当疲劳载荷低于一定值时，由于编织角

被拉小，3 维编织碳/碳复合材料的整体强度得到提

升，原有的应力水平不足以造成纤维损伤，造成应力

水平在该值附近变化时，寿命存在较大范围的“跳

跃”。这进一步表明 3维编织碳/碳复合材料在高温作

用下能够保持良好的抗疲劳性能。

为了验证本文建立的编织角动态模型，监测了 3
维编织碳/碳复合材料在 85% 应力水平、700 ℃下拉-
拉疲劳前 0.9N循环的花节长度变化，并通过式（10）、

（13）、（14）对花节高度进行计算，对比预测值和测量

值，以验证模型的有效性。相关数据见表5。

花节长度在 105 循环

内预测值与测量值的变化

对比如图6所示。

从表 5和图 6中可见，

预测值与测量值误差均小

于5%，说明本文所建模型可靠且预测精度较高。

编织角随循环次数的

变化规律如图 7 所示。从

图中可见，编织角随循环

数的增加逐渐减小，且减

小趋势逐渐减弱。在疲劳

加载初期，编织角减小速率较快，纤维束逐渐与载荷

方向接近，3维编织碳/碳复合材料的剩余刚度在这段

时期内得到强化。随后编织角减小速率变慢，且在较

高的应力水平下，3维编织碳/碳复合材料中纤维开始

发生渐进损伤，这段时期内 3维编织碳/碳复合材料的

剩余刚度趋于稳定。当循环数接近疲劳寿命时，3维

编织碳/碳复合材料中纤维损伤达到断裂条件，剩余

刚度发生突降，材料发生突然破坏，并最终完全断裂。

4.4　剩余强度

在高温 700 ℃、应力水平为 83% 的条件下，开展

了 3 维编织碳/碳复合材料 105循环后的剩余强度试

验，3维编织碳/碳复合材料的剩余强度与静强度的关

系如图 8所示。从图中可见，3维编织碳/碳编织复合

图 6　花节长度预测值

与测量值的比较

表 5　3 维编织碳/碳复合材料在 700 ℃下拉-拉疲劳过程中

花节长度变化

n

1
286
572
857

1143
1286

n/N

0.0007
0.2
0.4
0.6
0.8
0.9

试验件工作段

长度测量值/mm
100.21
100.44
100.61
100.75
100.88
100.97

花节长度h (n N )/mm
预测值

4.623
4.661
4.668
4.674
4.680
4.682

测量值

4.438
4.439
4.447
4.453
4.459
4.463

误差/%
4.17
5.00
4.97
4.96
4.96
4.90

图 7　编织角随循环次数的

变化规律

（a） 应力水平为85% （b） 应力水平为87%
图5　不同应力水平条件下在700 ℃下3维编织碳/碳复合材料

刚度退化模型的拟合结果

表 4　在 700 ℃下 3 维编织碳/碳复合材料刚度退化

模型的拟合参数

当应力水平为85%时

α

0.045
当应力水平为87%时

α

0.011

β

49.481

β

165.286

k

0.971

k

0.965

c

-0.020

c

-0.051

d1
0.784

d1
0.798

d2
-0.572

d2
-0.482

a2
-6.300

a2
-25.365

b2
0.156

b2
-6.838

l1
79.423

l1
74.841

l2
0.367

l2
0.420
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材料在 700 ℃下的静拉伸强度为 212.02 MPa，经过 105

循环后，剩余抗拉强度为 253.90 MPa，材料强度提升

了 19.75%。3维编织碳/碳复合材料疲劳加载后强度

提升的原因同样与其疲劳

加载中编织角变化有关，

编织角减小后，试验件中

纤维方向更接近纵向，使

试验件拉伸强度更接近纤

维强度，从而提升了3维编

织碳/碳复合材料整体的

剩余强度。

5　结论

（1）建立并完善了 3维编织碳/碳复合材料高温疲

劳剩余刚度模型。通过 3维编织碳/碳复合材料高温

疲劳剩余刚度模型对试验数据的拟合获得编织角动

态模型的试验参数，并通过测量花节长度在疲劳加载

过程中的变化实现对编织角动态模型的验证。

（2）对有涂层 3维编织碳/碳复合材料在 700 ℃下

进行了拉-拉疲劳试验。试验结果表明：3维编织碳/
碳复合材料在 700 ℃下拉-拉疲劳极限为 83%拉伸极

限；材料在拉-拉疲劳过程中迟滞环面积逐渐增大；3
维编织碳/碳复合材料在 700 ℃下拉-拉疲劳过程中剩

余刚度曲线在前 10% 循环内迅速提高，而后保持稳

定，在后10%循环内发生突降，直至试验件完全拉断。

（3）本文所建立的剩余刚度模型能够反映 3维编

织碳/碳复合材料在 700 ℃下的剩余刚度变化；花节长

度的测量值与预测值偏差范围小于 5%，表明预测模

型可靠。剩余强度试验结果表明：3维编织碳/碳复合

材料经疲劳加载后拉伸强度可得到强化。

（4）受高温试验条件和研究经费限制，目前还未

开展更高温度下的疲劳测试，在后续的工作中将开展

多温度点，尤其是 1000 ℃以上 3 维编织碳/碳复合材

料的疲劳性能测试，从而进一步检验本文预测模型的

适用性。
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基于混合有限元模型的航空发动机主轴承剥落故障
仿真分析方法

吴英祥 1，尉询楷 2，冯国全 1，赵紫豪 3，李伦绪 3，陈 果 4
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摘要：高保真的整机实体有限元模型可以逼真地反映航空发动机整机振动特性，但是难以考虑复杂的滚动轴承故障动力学模

型，且其计算量太大，不能胜任主轴承故障激励下的整机非线性动力学仿真。为了有效地进行发动机主轴承的故障诊断，开展了

主轴承剥落故障激励下的整机振动响应机理研究，提出了一种基于整机实体有限元模型和整机梁单元有限元模型的主轴承故障

动力学混合仿真分析方法。利用整机梁单元模型仿真分析得到主轴承故障激励下与机匣相连接的主轴承支反力，在整机实体有

限元模型中去除转子实体有限元模型，将支反力直接施加到各支承处的轴承座上，利用瞬态响应分析方法获取主轴承故障激励下

的整机振动响应，并利用整机梁单元模型进行了方法验证。结果表明：利用混合有限元仿真方法获取了航空发动机主轴承故障激

励下的仿真信号，误差均不超过1%，表明了所提出方法的正确有效性。

关键词：主轴承；剥落故障；动力学仿真；有限元；航空发动机
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A Spalling Fault Simulation Method of Aeroengine Main Bearing Based on Hybrid Finite Element Model
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Abstract： A high-fidelity whole engine solid finite element model can realistically reflect the vibration characteristics of the 

aeroengine, however, it is difficult to take into account the complex dynamic model rolling element bearing fault, and its computational 
workload is too large to handle the whole engine nonlinear dynamic simulation under the excitation of main bearing spalling faults. In order 
to effectively diagnose main bearing faults, it is crucial to study the vibration response mechanism of the whole engine under the excitation 
of main bearing spalling faults. A hybrid simulation analysis method of main bearing fault dynamics based on solid finite element model 
and beam element finite element model was proposed. The support reaction forces of the main bearing connected to the casing were 
obtained by the simulation analysis of the whole engine beam element model, then, the rotor solid finite element model was removed from 
the whole engine solid finite element model, and the support reaction forces were directly applied to the bearing housing at each support, 
and the transient response analysis method was used to obtain the whole engine vibration response under the excitation of main bearing 
faults. Finally, the method was verified using the whole engine beam element model. The results show that the simulation signal under the 
excitation of main bearing faults can be obtained by using the hybrid finite element simulation method, with errors less than 1%, indicating 
the correctness and effectiveness of the proposed method.
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0　引言

航空发动机主轴承可直接影响发动机的性能、寿

命和可靠性[1]，其服役环境极为恶劣，具有高温、高速、

载荷变化区间大等特点，导致故障高发，对航空安全

的危害极大[2]。主轴承故障目前已成为制约中国航空

发动机技术发展、影响战斗力生成的重大技术“瓶

颈”。为了有效地进行发动机主轴承故障诊断，亟需

深入研究主轴承剥落故障激励下的整机振动响应机

理，从机匣中提取主轴承故障特征，研究主轴承故障

的传递路径，从而为主轴承故障诊断方法研究提供理

论指导。

采用实体单元建立有限元模型是当前航空发动

机整机建模的主流方法。洪杰等[3-5]研究了发动机的

整机 3维实体建模方法，详细介绍了各部件的处理方

法，对比了静刚度和动刚度对发动机整机动力特性的

影响；陈果等[6-8]采用实体有限元建模，分析了带机匣

的发动机转子试验器静子系统的支承静刚度和动刚

度；王克明等[9-10]研究了涡喷发动机的整机动力特性，

计算了静子结构动刚度，转子系统临界转速等。在滚

动轴承故障动力学研究方面，Mishra 等[11]建立了 3 种

复杂模型，分别采用 Simulink构建平面框图建立轴承

动力学；Jiang等[12]建立了滚动体与接触区域 3维几何

关系的改进模型，采用不同的接触模型表达不同接触

形式，定量描述缺陷尺寸与振动响应之间的关系；陈

果[13]建立了含滚动轴承故障的转子-滚动轴承-机匣

耦合模型，并运用数值积分方法进行了动力学仿真与

分析；张根源等[14]提出了可用于点缺陷故障特征提取

的滚动轴承动力学模型；徐东等[15]建立了 1组单表面

故障的滚动轴承非线性动力学方程，用以描述含有单

表面故障的滚动轴承运转过程中的动力学关系。整

机实体有限元模型可以很逼真地反映机匣和转子的

振动特性，但是其计算量太大，且难于考虑复杂的滚

动轴承故障动力学模型，故不能胜任主轴承故障激励

下的整机动力学仿真。

本文提出一种基于整机实体有限元模型和整机

梁单元模型的主轴承故障动力学混合有限元仿真分

析方法。

1　航空发动机的整机实体单元模型

高推重比航空发动机的低压转子由 3 级低压压

气机和 2级低压涡轮组成，高压转子由 9级高压压气

机和 1级高压涡轮组成，发动机前后各有 1个安装节，

机匣分为内涵机匣和外涵机匣。转子系统分为低压

转子系统和高压转子系统，通过中介轴承连接。第

1~3级叶盘和第 4~6级叶盘分别用电子束焊焊接在一

起，第 7~9级叶盘用长螺栓连接在一起。高压压气机

叶片榫头为环形燕尾槽式榫头。高压涡轮共 1 级。

转子叶片均采用等效圆盘法进行简化。静子分为外

涵机匣和内涵机匣两部分，外涵机匣为承力件之一。

在进气机匣前半部分，通道内外径逐渐减小，在中介

支板处达到最小，在中介支板之后内外径开始逐渐增

加直至尾部。因此，该外涵机匣是一种先减小，后增

加的薄壁结构。内涵机匣形成主燃烧室的空气通道，

主要由燃烧室外套、9级整流器和 2级涡轮导向器组

成。静子叶片均采用等效圆盘法进行简化。采用实

体单元进行航空发动机整机有限元建模，主体结构采

用SOLID185单元。

在建立的几何模型的基础上，使用Hypermesh软

件进行实体网格的划分。共划分 132196 个单元，

245509个节点。该航空发动机整机及部件有限元模

型如图1所示。

2　航空发动机的整机梁单元模型

采用陈果[16-18]的建模方法建立了 5自由度球轴承

动力学模型，推导了在 5自由度复杂变形下的轴承力

和力矩表达式；针对圆柱滚子轴承，利用“切片法”，推

导了考虑轴承径向变形、圆柱转子凸度、轴承间隙以

（a） 低压转子

（c） 机匣

（b） 高压转子

（d） 整机

图 1　航空发动机整机及部件有限元模型
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及轴承倾斜引起的角向变形等复杂因素作用下的圆

柱滚子轴承的作用力；将复杂的球轴承模型和滚子轴

承模型与 6自由度的转子和机匣有限元梁模型结合，

建立了含复杂滚动轴承建模的航空发动机整机振动

模型，并利用 Newmark-β 法与翟方法数值积分方法

进行了动力学方程求解。模型考虑实际发动机支承

系统普遍采用的球轴承和滚子轴承相结合的设计

特点。

高推重比双转子航空发动机整机结构如图 2 所

示，转子—支承—机匣—安装节系统计算模型如图 3
所示。发动机低压转子和高压转子及机匣用梁单元

模拟，图 3中的动力学连接符号含义见表 1，其中：风

扇机匣测点对应图 3 中的节点 3、中介机匣前测点对

应图 3 中的节点 7、中介机匣后测点对应图 3 中的节

点9、外涵机匣测点对应图3中的节点16。

3　航空发动机 3#主轴承外圈剥落故障模型

采用文献[16]的滚动轴承故障建模方法，当轴承

外圈产生损伤时，如剥落、裂纹、点蚀等，如图 4所示，

在滚动体通过时通常会产生冲击振动。轴承外圈损

伤的示意图如图 4（a）所示，损伤的展开图如图 4（b）
所示，设损伤为一凹坑，形状为一球缺，其横截面即为

损伤表面，LD为损伤表面的直径，a 为损伤的深度，rB
为滚珠的半径。

由几何关系可知，滚珠在损伤处是否形成冲击，

将 取 决 于 损 伤 直 径 和 损 伤 深 度 。 因 为 h = rB -
r2B - ( LD /2) 2，令 h=a，得，a = rB - r2B - ( LD /2) 2，解

得LD = 2 2rBa - a2，所以，仅仅当满足条件

LD < 2 2rBa - a2 （1）
外圈的损伤才形成冲击，否则将产生谐波激振。

事实上，滚动轴承的局部损伤，尤其是早期的损伤，损

伤面积通常较小，满足式（1），因此通常形成冲击振

动。不失一般性，本文假设轴承外圈的局部损伤均满

足式（1），产生冲击振动。

为了模拟外圈的损伤故障，认为滚珠进入损伤区

域后，轴承间隙突然增加，可能导致该滚珠与轴承内

外圈的赫兹接触力突然降低或变为零，因此，需要确

定滚珠在损伤区域的轴承间隙变化量。事实上，从图

4中可见，由损伤引起的轴承间隙变化量 δD = h，即

δD = rB - r2
B - ( LD /2) 2 （2）

接下来需要确定由损伤引起的轴承间隙变化条

件。设第 j 个滚珠处的角度位置为 θj，有 θj = ωCage ×
t + 2π

Z ( j - 1), j = 1, 2,…, Z。损伤在外圈的位置为

θOUT。显然，在旋转过程中，当滚珠的角位置与外圈损

伤角位置之间的差值在损伤角度 β范围内时，将产生

轴承间隙变化量

|| ( )θOUT - θj MOD (2π) < β, j = 1, 2, …, Z （3）
式中：β=arcsin(LD /DOUT)，为损伤角，DOUT为外圈直径。

在基于梁单元的航空发动机整机动力学模型中，

能够将滚动轴承外圈故障模型导入整机模型中，实现

主轴承外圈故障激励下的整机振动仿真。由 5 自由

度球轴承模型可知，5自由度球轴承模型包括 X、Y、Z

方向平动及绕 X 和 Y方向转动的 5个自由度，是最完

善和复杂的模型，设滚珠与内外圈接触满足 Hertz 接
触应力理论。这样，第 j个滚珠对轴承内圈沿法线方

向的接触力Qj与其法向变形 j之间的关系为

Qj = kn δn
j （4）

损伤

外圈

LD

O
O

δD
βrB

O

h a

内圈

         （a） 轴承外圈损伤               （b） 损伤的展开

图 4　外圈损伤

风扇机
匣测点

中介机匣
前测点

中介机匣
后测点

外涵机匣
测点

风扇机匣 中介
机匣 外涵机匣（复合材料）

内涵机匣 拉杆

支板

53
支板

21
支板

图 2　发动机整机结构

低压压气机转子

S1
（RC1）

S2
（RC2）

3 CB1

7 8 9CC1 1

RRC
1 6 1

1
S3（RC3）

11 15

S5
（RC5）

917
CC2

16 CB2

22

低压涡轮转子

高压转子

S4（RRM）

外涵机匣

内涵机匣

图 3　双转子航空发动机整机动力学模型

表 1　动力学模型中定义的各种连接的符号含义

符号

含义

符号

含义

S1（RC1）
1#轴承

S1（CC1）
内外机

匣连接

S1（RC2）
2#轴承

S1（CC2）
内外机

匣连接

S1（RC3）
3#轴承

CB1
前安装节

S1（RRM）

4#轴承

CB2
后安装节

S5（RC5）
5#轴承

RRC
套齿

联轴器
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式中：kn 为滚珠与内外圈之间的总的载荷-变形系数

（单位为 N/mn）；n 为接触指数，对于滚珠轴承可以设

为n=1.5。
从式（4）中可见，要求出第 j个轴承的轴承力，需

要分别求出载荷-变形系数 kn和法向变形 j。

当滚动轴承外圈、内圈或滚动体出现损伤时，设

第 j个滚珠产生的法向间隙变化量为 δDj，其他因素产

生的法向压缩量为 δ0j，则第 j个滚珠的法线接触力为

ì
í
î

Qj = kn ( δ0j - δDj )n,   δ0j - δDj > 0
0,                                  δ0j - δDj ≤ 0 （5）

4　基于整机实体单元模型和整机梁单元模型

的主轴承故障动力学混合仿真方法

4.1　方法原理

基于主轴承激励力的整机实体有限元动力学模

型如图 5 所示，其中，整机梁单元动力学模型如图 5
（a）所示，基于主轴承激励力的整机实体有限元动力

学模型如图5（b）所示。

设在整机梁单元动力学模型中，机匣系统为 mc-
kc弹簧质量系统，转子系统为质量mr。在整机实体单

元动力学模型中，机匣系统为 mc1-kc1弹簧质量系统，

转子系统为质量 mr1。设主轴承刚度为 Kb，转子和机

匣轴承座之间的相互作用力，即主轴承激励力为 Fb，

则整机梁单元动力学模型的振动微分方程为

ì
í
î

mc ÿc + kcyc = -kb ( yc - y r ) = Fb
m r ÿ r = -kb ( yc - y r ) = -Fb

（6）
由于整机梁单元模型和整机实体单元模型在整

机振动特性方面具有很好的一致性，因此假设整机梁

单元模型和整机实体单元模型的主轴承激励力是相

似的，因此，将整机梁单元模型计算得到的主轴承激

励力施加到整机实体单元模型中

mc1 yc1 + kc1yc1 = Fb （7）
求解式（7）即可得到主轴承激励力作用下的实体

单元机匣的振动响应，由于实体机匣系统的自由度

多，结构更为详细，因此更有利于进行主轴承故障激

励下的振动传递路径分析。

4.2　方法验证

为了验证方法的正确性，首先，利用整机梁单元

动力学模型进行主轴承故障仿真计算，得到各支承的

主轴承支反力Fb1、Fb2、Fb3、Fb5，然后，将各支反力作用

到机匣模型的轴承座处，如图 6 所示。需要说明的

是，由于 4#轴承处中介轴承的轴承力不直接作用于

机匣，而是高低压转子间的相互作用，因此，在整机仿

真中该轴承力不需要施加，由中介轴承故障所产生的

冲击振动效应在基于梁模型的整机振动模型中体现

在 3#轴承和 5#轴承的轴承力上，因此，通过 3#轴承和

5#轴承处的轴承力间接传递给机匣，从而使机匣产生

相关振动响应。最后，利用数值积分法得到在主轴承

支反力 Fb1、Fb2、Fb3、Fb5作用下的整机振动响应，从而

得到机匣各测点的振动响应。

3#主轴承在正下方出现 2 mm 的外圈剥落故障，

通过整机梁单元仿真计算得到 1#轴承、2#轴承、3#轴
承、和 5#轴承的主轴承激励力Fb1、Fb2、Fb3、Fb5，然后直

接将主轴承激励力施加到各轴承座处（图 6），通过数

值积分，最后得到机匣测点的响应。

主轴承激励力如图 7 所示。由于 3#轴承设置了

外圈最下方的缺陷，因此，3#轴承产生了很大的高频

冲击，垂直方向的轴承力远大于水平方向，而水平方

向轴承力受轴承缺陷的影响很小，其他主轴承力基本

不受影响。

为了验证方法的正确有效性，将整机梁单元模型

的计算结果和整机主轴承激励混合模型的结果进行

了比较，其中整机梁单元模型的计算结果是直接从整

机模型中计算得到的响应，而整机主轴承激励混合模

型的结果是首先从整机中计算得到 1#、2#、3#、5#轴
承的主轴承激励力响应，然后，将主轴承激励力分别

风扇机
匣测点

中介机匣
前测点

中介机匣
后测点

外涵机匣
测点

风扇机匣
中介
机匣 外涵机匣（复合材料）

内涵机匣 拉杆

支板

53
支板

21
支板

FB FB FB FB
图 6 主轴承激励力作用下的整机振动响应分析模型

（a） 整机梁单元模型 （b） 整机实体单元模型

图 5　基于主轴承激励力的整机实体单元动力学模型
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施加在机匣的 1#、2#、3#、5#轴承上，同时，不考虑转

子的有限元模型，最后，通过数值积分得到主轴承激

励下的机匣测点响应。进气机匣测点、中介机匣前测

点、中介机匣后测点、涡轮机匣测点的振动加速度响

应如图8所示。从图中可见，二者非常接近，仅仅在初

始时刻的瞬态响应存在一些差别，其稳态响应基本一

致，其误差不超过 1%。由此可见，本文所提出的整机

主轴承激励混合模型是正确有效的，在后续的整机机

匣测点振动响应仿真计算中，用整机梁单元模型计算

得到主轴承激励力，再将得到的主轴承激励力施加到

实体单元机匣模型中，即可得到更多的机匣测点响应，

从而为主轴承故障的传递路径分析提供理论指导。

为了进一步分析主轴承激励下的机匣测点整机

振动响应正确性，按照传递路径由近到远，选择了 3#

主轴承激励力施加于支承 3轴承位置，支承 3主轴承

激励力如图 9所示。提取 3#轴承的轴承座加速度、中

介机匣后测点加速度、中介机匣前测点加速度、进气

机匣测点加速度以及涡轮后机匣测点加速度，利用小

波包络谱分析方法，对信号进行了 5层多分辨率小波

分解，在第 1层细节信号包络谱中发现 3#主轴承外圈

剥落故障特征频率，如图10～13所示。

（a） 进气机匣测点（Y向）

（c） 中介机匣后测点（Y向）

（b） 中介机匣前测点（Y向）

（d） 涡轮机匣测点（Y向）

图 8　机匣测点的加速度响应

（a） 时域波形 （b） 小波第1层细节

信号包络谱

图 9　支承 3 轴承座振动加速度（Y向）

（a） 时域波形 （b） 小波第1层细节

信号包络谱

图 10　中介机匣后测点振动加速度（Y向）

（a） 时域波形 （b） 小波第1层细节

信号包络谱

图 11　中介机匣前测点振动加速度（Y向）

（a） 时域波形 （b） 小波第1层细节

信号包络谱

图 12  进气机匣测点振动加速度（Y向）

（a） 1#轴承（Y向）

（c） 3#轴承（Y向）

（b） 2#轴承（Y向）

（d） 5#轴承（Y向）

图 7　主轴承激励力
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可以发现，随着传递路径越远，振动衰减很快，3#轴
承的主轴承外圈故障特征频率在3#轴承的轴承座和对

应的中介机匣后测点很明显，在中介机匣前测点显得很

微弱，在进气机匣和涡轮机匣测点振动加速度信号中基

本上无法提取出故障特征频率。显然，该结果表明了整

机主轴承激励模型计算结果的正确有效性。

4.3　故障主轴承激励力作用下的整机实体单元机匣

振动响应分析

4.3.1　测点说明

利用整机实体有限元模型中的机匣部分进行振

动响应分析。将整机梁单元动力学模型主轴承故障

仿真得到的主轴承支反力 Fb1、Fb2、Fb3、Fb5，施加到机

匣模型的轴承座位置，如

图 14 所示。在进气机匣

测点、中介机匣前测点、

中介机匣后测点和涡轮

机匣测点处提取机匣测

点各方向的振动响应，在

轴承座 1～3、5测点提取轴承座测点各方向的振动响

应。周向测点位置如图 15所示。机匣测点以涡轮机

匣测点为例，周向间隔 45°均匀布置有 8个机匣测点 1
～8，在各测点提取不同方向的振动加速度的计算方

向分别为Y、Y、Z、Z、Y、Y、Z、Z。轴承座测点以轴承座

3测点为例，周向间隔 90°均匀布置有 4个测点 1～4，
在各测点提取不同方向的振动加速度的计算方向分

别为Y、Z、Y、Z。

4.3.2　3#主轴承故障仿真分析

选取航空发动机 3个特征转速，将整机梁单元动

力学模型主轴承 3 故障仿真得到的主轴承支反力施

加到机匣模型的轴承座位置，提取各测点的振动加速

度，利用小波包络谱分析方法，对各测点加速度信号

进行了 5层多分辨率小波分解，在第 1层细节信号包

络谱中分析 3#主轴承外圈剥落故障特征频率，对比

各测点故障信号特征，分析测点的敏感性。

在转速N1=5090 r/min，N2=11751 r/min下，各轴承

座测点、进气机匣测点、中介机匣前测点、中介机匣后

测点和涡轮机匣测点的时域信号和小波第1层细节信

号包络谱如图16～20所示，其中Z方向为垂直方向。

图 14　主轴承激励力作用下

的整机振动响应分析测点

（a） 机匣测点 （b） 轴承座测点

图 15　周向测点位置
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图 16　轴承座 3 测点（Z向）
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图 17　进气机匣测点 3（Z向）
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图 18　中介机匣前测点 3（Z向）

（a） 时域波形
（b） 小波第1层细节

信号包络谱

图 13  涡轮机匣测点振动加速度（Y向）
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仿真结果表明：3#主轴承外圈剥落故障特征频率

在轴承座 3测点、中介机匣前测点和中介机匣后测点

3 个位置十分明显，随着传递路径增加，振动逐渐衰

减，在其他轴承座测点、进气机匣测点和涡轮机匣测

点的振动加速度信号中基本上无法提取出故障特征

频率。

5　结论

（1）利用含主轴承外圈剥落故障的整机梁单元模

型仿真分析得到主轴承故障激励下与机匣相连接的

主轴承支反力，在整机实体有限元模型中去除转子实

体有限元模型，将支反力直接施加到各支承处的轴承

座上，利用瞬态响应分析方法获取主轴承故障激励下

的整机振动响应。

（2）将该方法用于航空发动机 3#主轴承外圈剥

落故障激励下的机匣振动响应特征仿真分析，误差均

不超过1%，表明了本文方法的正确有效性。
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基于长短期记忆网络与轻梯度提升机的航空发动机
大修期内剩余寿命预测

杨 硕，高 成
（沈阳工业大学 化工过程自动化学院，辽宁辽阳 111003）

摘要：针对航空发动机大修期内由性能主导的剩余使用寿命预测中复杂设备具有状态变量多、非线性特征严重的特点以及单

一模型面临特征提取不充分、预测精度不足等问题，提出一种长短期记忆网络（LSTM）与轻梯度提升机（LightGBM）的组合新模型

方法进行大修期内剩余使用寿命（RUL）预测。通过LSTM对原始数据进行特征提取，将LSTM的输出门中特征提取后的数据作为

LightGBM模型的输入进行RUL预测。利用NASA提供的发动机实测数据集进行了仿真试验，实现了对单个发动机的RUL预测，

并与其他 6种模型预测结果进行对比，对其预测剩余使用寿命的有效性进行验证。结果表明：LSTM和LightGBM组合模型比其他

模型的预测误差显著减小，其4组数据集均方根误差仅为12.45、20.23、12.58、21.75。
关键词：剩余寿命预测；组合模型；轻梯度提升机；长短期记忆网络；航空发动机
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Remaining Useful Life Prediction of Aeroengine during Overhaul Based on Long Short-Term Memory 
Network and Light Gradient Boosting Machine

YANG Shuo， GAO Cheng
（School of Chemical Process Automation， Shenyang University of Technology， Liaoyang Liaoning 111003， China）

Abstract：  In response to the challenges of predicting the Remaining Useful Life （RUL） during the overhaul period of aeroengines， 
characterized by numerous state variables and significant nonlinear features， and the limitations of single models in insufficient feature 
extraction and inadequate prediction accuracy， a novel combined model approach integrating Long Short-Term Memory networks （LSTM） 
and Light Gradient Boosting Machine （LightGBM） for RUL prediction was proposed. The proposed method utilizes LSTM for initial feature 
extraction from raw data， where the features extracted from the output gate of LSTM are subsequently fed into the LightGBM model for 
RUL prediction. Simulation experiments were conducted using real engine datasets provided by NASA to predict the RUL of individual 
engines. The efficacy of the model was validated by comparing its predictions with those of six other models. The results show that the 
combined LSTM and LightGBM model significantly reduces prediction errors， achieving Root Mean Square Error （RMSE） values of 
12.45， 20.23， 12.58， and 21.75 across four datasets， thereby outperforming other models.

Key words： remaining useful life prediction； combined model； light gradient boosting machine； long short-term memory network； 
aeroengine

0　引言

航空发动机作为一个复杂的热机复合动力系统，

承受着极端的工作环境。这些环境特征，如高低温度

交替、高转速以及极限载荷，常常导致发动机疲劳，从

而影响其可靠性和整体飞行安全。在这一背景下，发

动机的故障预测与健康管理（Prognostics and Health 
Management, PHM）变得尤为重要。PHM 中的关键环

节是剩余使用寿命（Remaining Useful Life, RUL）的预

测，这是一种基于状态监控和故障诊断的技术，旨在

预测从当前时间到寿命终点的长度。RUL的准确预

测对于航空发动机的维护和安全运行至关重要[1]。发

收稿日期：2022-09-20
作者简介：杨硕（1997），男，在读硕士研究生。

引用格式：杨硕,高成 .基于长短期记忆网络与轻梯度提升机的航空发动机大修期内剩余寿命预测[J].航空发动机,2024,50（3）:87-92.YANG Shuo,
GAO Cheng.Remaining useful life prediction of aeroengine during overhaul based on long short-term memory network and light gradient boosting machine[J].
Aeroengine,2024,50（3）:87-92.
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动机大修期剩余使用寿命预测的方法大体分为 2类：

一类是基于物理模型的方法[2]，而另一类是与之不同

的基于数据驱动的方法[3-5]。其中基于物理模型的方

式是通过一些物理模型和数学方法的建立，评估当前

的健康状况和预测未来的健康状况，所建立的物理数

学模型是否精确直接影响着诊断与预测结果[6]。物理

模型方式的优势在于不需要历史数据，就能够实现实

时寿命预测。而基于数据驱动的故障诊断方式不需

要精确的物理模型，只需依据航空发动机各方面的专

家的直接、间接经验和已有测试数据进行航空发动机

寿命预测[7]。
21世纪以来，中国学者做出了一系列重要贡献。

Fan等[8]提出了使用半衰期等效应变能密度作为控制

参数的研究。吴学仁等[9]详细阐述了基于小裂纹理论

的预测方法；Sun 等[10]采用了常见的卷积神经网络

（Convolutional Neural Network，CNN）进 行 研 究 ；

Wang[11] 结 合 了 图 卷 积 网 络（Graph Convolutional 
Network，GCN） 和 时 域 卷 积 网 络 （Temporal 
Convolutional Network，TCN），创建了 1 个新型的混合

卷积网络结构；Zheng等[12]对循环神经网络（Recurrent 
Neural Network，RNN）进行了深入研究。这些成果不

仅体现了中国学者在理论和应用研究方面的实力，还

展示了在处理复杂数据分析问题时的创新能力。国

际上，同期的研究也取得了显著进展。Makkonen[13]提
出了一种预测钢试件疲劳裂纹萌生寿命的统计方法，

并总结了裂纹萌生与扩展寿命；Dattoma 等[14]发展了

一种非线性连续损伤的力学模型，并推导了多级加载

递推公式；Mohanty等[15]建立了疲劳裂纹扩展模型，以

预测循环载荷下结构/构件的安全使用寿命；Wil‐
liams[16]对 RNN 进行了独特的研究；Hochreiter 等[17]引
入 了 长 短 期 记 忆 网 络（Long Short-Term Memory， 
LSTM）；Berghout[18]等提出了基于叠层自编码器的特

征映射技术。这些研究不仅推动了理论的发展，也为

实际应用提供了坚实的基础。

基于以上研究成果，本文提出一种利用 LSTM 提

取多维数据中的特征值，将 LightGBM 的集成方法引

入RUL预测。

1　基于 LSTM-LightGBM 的航空发动机寿命

预测模型

1.1　模型构建

LSTM 中有输入门、遗忘门和输出门，LSTM 用这

些部分对输入数据的信息流进行控制，也可用来提取

特征。由于传感器数据固有的顺序特性，LSTM 非常

适合使用传感器数据进行RUL估计。在这组仿真实

验中，提出了一种基于 LSTM 的 RUL 估计方法，该方

法使用多层 LSTM细胞结合标准前馈层，在多工况条

件、多种信息和使用寿命退化状况的传感器中来发现

隐藏的故障发展。

LSTM的单元结构如图1所示，其计算公式[17]为

o t =  σ ( Wo·[ h t - 1,x t ] +  bo ) （1）
i t =  σ ( W i·[ h t - 1,x t ] +  b i ) （2）
f t =  σ ( W f•[ h t - 1,x t ] +  b f ) （3）

C t =  f t⊙C t - 1 +
i t⊙tanh (Wc•[ h t - 1,x t ] + bc ) （4）

h t =  f t⊙tanh (C t ) （5）
式中：xt为当前组合模型的输入值；ot、it和 ft分别为输

入门、遗忘门和输出门；ht为当前时的输出值，Wo，Wi，

Wc和 Wf分别为 LSTM 单元中遗忘门、输入门、当前细

胞状态和输出门的得分矩阵；bo，bi，bf，bc分别为输入

门、遗忘门、输出门与当前细胞状态的偏置向量；ot、it、

ft、ct分别为遗忘门、输入门、输出门与当前细胞状态；

σ为 sigmoid函数，⊙代表哈达玛积。

LightGBM是一种高效且快速的Boosting框架，由

微软亚洲研究院提出[19]。决策树是基于逐层拆分的

策略，每层的所有叶子节点都拆分生成 1棵完整的二

叉树，使用基于叶的算法，限制树[20]的深度，每次从这

层 的 叶 子 中 寻 找 分 离 增 益 最 大 的 叶 子 。 使 用

LightGBM可以提升计算效率，同时降低过拟合风险。

假 设 数 据 集 为 X= {（xi，yi）|i=1， 2，… ， N}，而

LightGBM模型为

J = ∑
i = 1

N
L ( y i,ŷ i ) + ∑

k = 1

K
g ( fk ) （6）

式中：ŷ i和g（fk）为拟合值和模型复杂度约束。

LightGBM 是一种多模型集成的方法，如果单个

模型是 x:¾®¾¾
f

y，则集成模型为

图 1　LSTM 单元结构
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ŷ i = f ( x i ) = ∑
i = 1

K
fk ( x i ),fk ∈ F （7）

式中：K为集成模型数的总数；fk（xi）为第 k个学习模型

到样本 xi的输出值，也就是 LSTM 中的输出门 ft，其条

件为F={f（x）=βq（x）}， ℝm→{1， 2，…， T }，β∈ℝT，T为叶

号，即每个学习模型将决策树分成 q个叶节点，β为每

个叶节点的权值。

J ( t ) = ∑
i = 1

N
L ( ŷ i ; y i ) + g ( f t ) （8）

第 1部分是损失函数值，第 2部分是模型的复杂

度约束，根据迭代生成的原理得

ŷ i ( t ) = f t ( x t ) + ŷ i ( t + 1) （9）
那么，其中 ŷ i ( t ) 是从 LSTM 特征提取的输出门 ft，

即 xi在 t次迭代后的预测值

J ( t ) = ∑
i = 1

N
L ( f t ( x t ) + ŷ i ( t - 1) ,y i ) + g ( f t ) （10）

根据皮亚诺附加泰勒的第 1阶，如果省略第 3阶

及其以上项的泰勒展式，则可表示为

   ∑
k = 1

n

L ( f t ( x t ) + ŷ i ( t - 1) ,y i ) ≈

∑
i = 1

N

L ( ŷ i,y i ) + ∂L
∂x | x = ŷ i ( t - 1)

⋅ f ( x i ) +

  12 ⋅ ∂2 L
∂x2

| x = ŷ i ( t - 1)
⋅ f 2 ( x i )

（11）

1.2　LSTM-LightGBM 模型求解过程

建立LSTM-LightGBM模型，对RUL进行估计，利

用LSTM进行特征提取，然后由LightGBM进行回归预

测。LSTM 中输出门的输

出作为 LightGBM 模型的

输入，由于经过卷积和池

化处理，卷积神经网络的

采样输出保留了输入数据

的特征，预测结果将通过

LightGBM。组合模型的流

程如图2所示。

该模型的计算流程

如下：

（1）从给定的数据集

中选择符合生命周期发展

的参数集，由数据标准化

可以将样本转换为 2 维

形式；

（2）重复过程（1），完成给定数据集的模型输出；

（3）用LSTM-LightGBM模型得到RUL寿命预测。

2　仿真试验

2.1　数据集的描述

NASA 为研究人员和学者们提供的商用模块化

航空推进系统仿真数据集（NASAC-MAPSS），是一种

广泛使用的基准数据集[21]，见表 1。C-MAPSS数据包

括大量的发动机传感器运行数据故障信息。本次模

拟测试使用的数据集共包括 4个数据子集即 FD001、
FD002、FD003 和 FD004。训练集中包含多个发动机

从正常到失效的全寿命数据，测试集包括大量直到故

障前所记录的不完整数据，用于RUL测试。

训练集或测试集中的每个发动机数据由 26个多

变量时间序列组成，其中第 1 个变量表示发动机序

号，第 2个变量表示以循环周期 t为单位的工作时间，

第 3～5个变量表示对发动机性能有显著影响的 3个

工作参数（高度、马赫数和海平面温度）。

其余 21 个变量见表 2。对应发动机在各种工作

条件和故障模式下的工作参数，每组参数都包含训练

数据集、监测数据集还有相应的 RUL 3 个部分的内

容，还有数据集中不同的发动机都有各自的磨损程

度，并且数据集中还包含一定量的随机噪声[22]。
表 2　传感器参数

传感器参数

风扇进口总温

LPC出口总温

HPC出口总温

LPT出口总温

风扇进口总压

出口总压

HPC出口总压

风扇物理转速

HPC物理转速

发动机压比

HPC出口静压

符号

T2
T24
T30
T50
P2
P15
P30
Nf
Nc
epr

Ps30

单位

K
K
K
K
Pa
Pa
Pa

r/min
r/min

Pa

传感器参数

燃油量与Ps30比率

风扇换算转速

HPC换算转速

涵道比

燃烧室油气比

引气焓值

风扇目标转速

换算风扇目标转速

HPT冷却引气流量

LPT冷却引气流量

符号

Phi
NRf
NRc
BPR
farB

htBleed
Nf_dmd

PCNfR_dmd
W31
W32

单位

r/min
r/min

r/min
r/min
lbm/s
lbm/s图 2　LSTM-LightGBM

模型流程

表 1　商用模块化航空推进系统仿真数据集

数据集

FD001
FD002
FD003
FD004

训练集

100
260
100
249

测试集

100
259
100
248

操作工况

1
6
1
6

故障模式

1
1
2
2
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发动机在出现故障时，性能参数的变化同样会在

发动机的测试数据上得到反馈，如温度、压力、效率等

参数[23]。大量的参数状态的核心参数包含一些无变

化的完全参数或者噪声，只有进行对监测数据进行特

征提取。

对FD001分析检查数据的描述性统计信息时，共

有 20631行数据，单元号按预期从 1开始到 100结束，

具体见表3。

均值和分位数与从 1到 100的向量的描述统计数

据不一致，因为每个单元具有不同的运行时间，因此

行数不同。检查发动机运行时间时，可得出最早失效

的发动机是在 128个循环后，而运行时间最长的发动

机则在 362 个循环后发生了故障[24]。平均发动机在

199和 206个工作循环后出现故障，但是 46个工作循

环的标准偏差相当大。

2.2　试验结果

本次试验CPU使用Intel Core I5-12600K，内存48G，
GPU 使用 Nvdia GeForce RTX 3060ti，在 Python3.9+ 
Win11环境下进行。

将 LSTM-LightGBM 对于发动机剩余寿命预测。

FD001到FD004这 4个测试数据集的预测和实际RUL
的对比如图 3所示。从图中可见，本文提出的LSTM-
LightGBM 模型可以很好地预测涡扇发动机的 RUL。
实现了航空发动机故障发生前的预警，提高了涡扇发

动机运行的安全性和翻修期的确定，同样实现了航空

发动机寿命的预测。

为了进一步验证所建立模型预测效果，使模型结

果更清晰，利用数据集整体预测结果选择了FD001中

的 21 号、24 号发动机与 FD003 中的 34 号、FD004 的

178号发动机的数据举例进行建模分析训练如图 4所

示，该RUL曲线为常数时期是此发动机的健康期。

从图中可见，例举的发动机无论处于循环周期的

前期、中期还是后期，该模型得到的预测值均与真实

RUL的拟合程度相对准确，预测总体分布在真实RUL
附近，由此可见，LSTM-LightGBM 组合模型针对航空

发动机这类复杂设备具有较高的使用寿命预测精度。

在 LSTM-LightGBM 模型的训练过程中，提取的

训练样本和测试样本的工作循环次数直接影响模型

提取特征的能力，在训练过程中选择不同的 dropout
值对模型进行优化。当 dropout 值为 0.22 时，LSTM-
LightGBM模型的预测性能最好。

2.3　多模型预测结果对比

为了对比不同方法的优势与不足，本文选取

SVR、CNN、CNN-FNN、DeepLSTM和BiLSTM这 5种常

用的基于神经网络的RUL预测方法与进行比较。

支持向量回归估计法（Support Vector Regression，

表 3　FD001 数据分析

count
mean
std
min
25%
50%
75%
max

数据

20631
51.50656779
29.22763291

1
26
52
77

100

发动机运行周期

100
206.31

46.34274921
128
177
199

229.25
362

剩
余

寿
命

/周
期

175
150
125
100

75
50
25

发动机样本编号
200 40 60 80 100

预测值 真实值

（a） FD001

剩
余

寿
命

/周
期

150
125
100

75
50
25

发动机样本编号
200 40 60 80 100

预测值 真实值

（d） FD003

剩
余

寿
命

/周
期

200
150
100

50

发动机样本编号
500 100 250

预测值 真实值

220150

（b） FD002

剩
余

寿
命

/周
期

200
150
100

50

发动机样本编号
500 100 250

预测值 真实值

220150

（c） FD004
图 3　数据集整体的预测和实际 RUL 的对比

剩
余

寿
命

/周
期

120
100

80
60
40

发动机运行时间/周期
0 40 80 120 160

actual RUL
LSTM-LightGBM

（a） FD001第21号发动机

剩
余

寿
命

/周
期

120
100

80
60
40

发动机运行时间/周期
0 50 100 250

actual RUL
LSTM-LightGBM

150 200

（c） FD003第34号发动机

剩
余

寿
命

/周
期

120
100

80
60
40
20

发动机运行时间/周期
0 25 50

actual RUL
LSTM-LightGBM

75 100 125 150

（b） FD002第24号发动机
剩

余
寿

命
/周

期
140
120
100

80
60
40

发动机运行时间/周期
0 50

actual RUL
LSTM-LightGBM

100 150 250200

（d） FD004第178号发动机

图 4　特定模型分析
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SVR）的优势在于对异常值具有鲁棒性，其决策模型

可以轻松更新。具有出色的泛化能力，实现容易。但

是此模型劣势在于不适合大型数据集，而航空发动机

产生的数据集往往很大。

卷 积 神 经 网 络（Convolutional Neural Network，
CNN）的优势在于可以自动进行特征提取，其不足为

该模型的池化层会丢失大量有价值信息，忽略局部与

整体之间关联性，这对于航空发动机寿命衰减的原因

造成一定程度上的不明确。

单 一 的 长 短 期 记 忆 网 络（Long Short-Term 
Memory， LSTM），如 DeepLSTM，每个 LSTM 的 cell 里
面都意味着有 4 个全连接层（Multilayer Perceptron，
MLP），如果LSTM的时间跨度很大，并且网络又很深，

那么这个计算量会很大并且很费时。

其余 2种方法也是近 2年的组合模型，但是精度

和误差的方面稍弱于本文模型。

本文运用均方根误差（Root Mean Square Error，
RMSE）和评分函数（Score）对寿命的预测性能做评

价。在寿命预测领域，这两项指标最重要的一点便是

反映模型超前或滞后预测的程度，如果预测误差越

小，则 Score 和 RMSE 的值均会越小，因此二者值越

小，说明模型的性能越先进[25]。其RMSE与 Score值对

比结果见表4、5。

从表中可见，与这 5种RUL预测方法与进行比较

相比，RMSE与Score评价结果各组数据均有不同程度

提升。具体对比如图 5、6 所示，由于 SVR 的 Score 与

其他模型差距过大，因此不在图6中展现。

RMSE定义为

SRMSE = ∑
i = 1

N (Pri - Aci )2

N （12）
为了评价 RUL 评估模型在测试数据上的性能，

给出1个衡量模型的质量的评分函数

sscore =
ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

∑
i = 1

n (e- pi13 - 1) , p i < 0

∑
i = 1

n (e- pi10 - 1) , p i ≥ 0
（13）

式中：n 为测试集中的样本总数，pi=RULesti−RULi，RULi为

测试样本 i的实际RUL。

式（13）在模型低估 RUL和模型高估 RUL时给予不

同的惩罚。

该评分指标函数，对于预测值大于真实值的高估

情况的惩罚远大于预测值小于真实值的低估情况，更

符合实际应用。从表 4、5与图 5、6中可见，组合模型

明显优于单一模型，并且本文模型要优于其他组合

模型。

3　结束语

本文对于航空发动机的使用寿命预测提出了一

种基于长短期记忆网络与轻梯度提升机，即 LSTM网

络和LightGBM组合模型，该组合模型能够发挥这2种

模型分别的优势——考虑数据间时序关联，也处理特

征不连续的有效信息。相对于其他模型，所提出的

LSTM-LightGBM 组合模型更加稳定。与其他组合模

型相比，预测精度更高，极端预测误差更小。
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浮动花键抗磨损强度分析与试验

郭 梅 1，2，牟佳信 1，2，李锦花 1，2，赵 广 3，信 琦 1，2，张茂强 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.大连理工大学 能源与动力学院，辽宁大连  116024）

摘要：为了解决航空发动机附件传动系统花键连接结构在正向设计阶段分析能力薄弱、缺少基础数据支撑，以及在复杂工作

条件下齿面磨损严重等问题，开展了浮动花键磨损强度评估方法研究，提出适用于发动机附件传动系统浮动花键的齿面接触应力

计算方法。并开展了花键磨损影响因素对比试验，测量不同材料、表面粗糙度、表面处理、润滑条件、偏斜角、齿形条件下的磨损量

和齿厚变化量。结果表明：花键表面硬度是决定抗磨损能力的主要因素，硬度大抗磨损能力强；在偏斜状态下工作的花键通过齿

形修形改善接触区位置，降低接触应力，可提高抗磨损能力；润滑油润滑可以减小摩擦磨损，减少磨屑产生，是减小花键磨损的首

要措施；正确选择齿侧间隙有利于减小磨损发生。

关键词：浮动花键；抗磨损强度；试验；附件传动系统；航空发动机
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Analysis and Test of Floating Spline Wear Resistance 
GUO Mei1，2， MU Jia-xin1，2， LI Jin-hua1，2， ZHAO Guang3， XIN Qi1，2， ZHANG Mao-qiang1，2

（1. AECC Shenyang Engine Research Institute， 2. AECC Key Laboratory of Power Transmission Technology on Aero-engine：
Shenyang 110015，China； 3. School of Energy and Power，Dalian University of Technology， Dalian Liaoning 116024，China）
Abstruct：： In order to solve the problems of weak analyzing ability, lack of basic data support, and severe tooth surface wear under 

complex working conditions in the forward design phase of spline joints aeroengine accessory transmission system, the research on wear 
resistance evaluating method of floating spline was carried out, a tooth surface contact stress calculating method suitable for floating splines 
in aeroengine accessory transmission systems was proposed. Comparative tests were carried out to investigate the influencing factors of 
spline wear, during which measurements of the amount of wear and tooth thickness changes were conducted under the different materials, 
surface roughness, surface treatment, lubrication conditions, angular misalignment, and tooth profile conditions. The results show that the 
surface hardness is the main factor affecting wear resistance, the higher the hardness the higher the wear resistance; spline can improve 
contact zone position by tooth profile changes, and reduce contact stress, hence improving the wear resistance under angular misalignment; 
the lubrication can reduce frictional wear, decrease ablation, and is the primary measure to reduce spline wear; correct selection of 
backlash is beneficial for reducing wear.

Key words：： floating spline; wear resistance; test; accessory transmission system; aeroengine

0　引言

航空发动机传动系统花键主要用于连接齿轮箱

或附件[1]，为适应工作条件下连接部件之间存在的不

对中，采用齿侧定心的浮动花键[2]。浮动花键连接结

构具有不对中补偿能力强、承载能力强、自定心性好、

结构简单紧凑等优点，因此被广泛应用于发动机传动

系统。传动系统浮动花键工作环境复杂，不仅要承受

所传递的扭矩负载，还需承受因不对中、偏心质量、温

度等因素引起的附加载荷，且受限于空间结构，有时

还需工作在无润滑和冷却条件下，由此对传动系统浮

动花键的设计及制造均带来了较高的挑战。长期以

来，传动系统浮动花键磨损引发的故障或问题频发，

花键磨损造成材料损失和结构尺寸改变，缩短了零件

收稿日期：2023-04-14  基金项目：省部级专项资金资助
作者简介：郭梅（1972），女，自然科学研究员。

引用格式：郭梅,牟佳信,李锦花,等 .浮动花键抗磨损强度分析与试验[J].航空发动机,2024,50（3）:93-97.GUO Mei,MU Jiaxin,LI Jinhua,et al.Analysis 
and test of floating spline wear resistance[J].Aeroengine,2024,50（3）:93-97.
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的使用寿命和传动系统的工作寿命，降低了系统可

靠性[3-4]。

美国早在 20世纪六七十年代就开始进行花键磨

损机理研究。Ku等[5-7]开展了持续十多年的花键磨损

试验测试，揭示材料、润滑、表面处理、不对中等因素

对花键磨损性能的影响，获得了大量的基础数据；

Leen 等[8]开展了过载状态下花键疲劳寿命的预测；

Dudly[9-10]在花键损伤模式、强度分析、鼓形花键设计

方面的成果被广泛认可，在 AGMA 945 中形成标准，

应用于工程设计中[11]；汽车工程协会标准 SAE M-117
设计指南在航空工业中也应用普遍；胡正根等[12]使用

有限元方法对航空渐开线花键副磨损进行接触分析，

得到花键副的接触应力及相对滑移分布规律；陈卓

等[13]基于 GB/T 17855[14]对渐开线花键齿面压应力、齿

根弯曲应力和齿根剪切应力等承载能力进行计算并

比较分析，得出几个主要尺寸参数对花键强度的影

响，并探讨如何通过改变尺寸参数来提高花键强度的

方法。了解不同强度分析方法的适用性和中国加工

工艺及结构特点的花键构件磨损规律有重要意义。

本文开展了浮动花键齿面承载能力计算方法

研究。

1　浮动花键齿面承载能力计算方法对比分析

花键齿面承载能力依据齿面接触应力水平来判

断，对比了机械设计手册、GB/T 17855 和 AGMA945-
A18（Dudley方法）中的花键齿面接触应力计算公式，

分析适用于航空发动机传动系统花键的方法。

1.1　机械设计手册中花键齿面强度计算方法

机械设计手册[15]中的齿面接触强度计算方法

p = 2T
ψzhlDm

≤ [ ppp ] （1）
式中：T为扭矩；ψ为各载荷不均匀系数；z为齿数；h为

齿的工作高度；l为齿的工作长度；Dm 为分度圆直径；

ppp为许用接触应力。

花键齿面许用接触应力见表1。
1.2　GB/T 17855 中花键齿面强度计算方法

GB/T 17855中花键强度计算方法

σH = W
Hw

≤ [σH ] （2）
W = F t

Zl cos αD
（3）

[σH ] = σ0.2
SH K1 K2 K3 K4

（4）

σH ≤ [σH1 ] （5）
σH ≤ [σH2 ] （6）

式中：σH 为计算接触应力；W 为单位载荷；Hw 为工作

齿高；F t 为名义切向力；Z为齿数；l为花键长度；αD 为

标准压力角；[σH ]为许用接触应力；σ0.2 为屈服强度；

SH为安全系数；K1为使用系数；K2为齿侧间隙系数；K3
为分配系数；K4 为轴向偏载系数；σH1 为 108循环次数

下的齿面磨损许用应力；σH2 为长期工作无磨损的许

用应力。

齿面磨损许用应力见表2、3。

1.3　AGMA945-A18（Dudley 方法）花键齿面强度计

算方法

AGMA945-A18（Dudley方法）花键齿面接触强度

计算方法

Sc = 2TKm
DNFe h

（7）
Sc

Ka
Lw

≤ [ Sc ] （8）
式中：Sc 为计算接触应力；T为扭矩；Km 为载荷分布系

数；D为节圆直径；N为齿数；Fe 为齿宽；h为径向接触

齿高；[Sc]为许用接触应力；Ka 为应用系数；Lw 为磨损

寿命系数。

齿面许用接触应力见表4。

表 1　花键连接许用接触应力 ppp

联接方式

不在载荷下移动的动联接

在载荷下移动的动联接

使用和制

造情况

不良

中等

良好

不良

中等

良好

ppp/MPa
齿面未经

热处理

15～20
20～30
25～40

齿面经

热处理

20～35
30～60
40～70

3～10
5～15

10～20

表 2　108循环次数下齿面磨损许用应力 σH1［14］ MPa 

未经热

处理

HRC=20
95

调质处理

HRC=28
110

淬火

HRC=40
135

HRC=45
170

HRC=50
185

渗碳（氮）

淬火

HRC=60
205

表 3　长期工作无磨损齿面许用应力 σH2［14］ MPa 

未经热处理

调质处理

淬火

渗碳（氮）淬火

0.028×布氏硬度值

0.032×布氏硬度值

0.3×布氏硬度值

0.4×布氏硬度值
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1.4　对比分析结果

3种方法的齿面接触应力计算公式是相似的，均

在基础公式“力/接触面积”的基础上增加了修正系

数，机械设计手册通过载荷不均匀系数 ψ 修正；GB/
T17855 标准将切向力除以 cos αD 转换为沿齿面法向

力；Dudley标准通过载荷分布系数Km 修正压应力，即

通过此系数考虑不同偏斜量的影响，并且在公式中用

磨损寿命系数修正计算齿面应力，即考虑工作时间对

磨损程度的影响。3 种方法的齿面许用压应力存在

差异，机械设计手册中的许用压应力按照花键齿面硬

度来确定许用接触应力。GB/T 17855 在计算应力公

式中未体现不对中影响，但在齿面许用压应力中通过

偏载系数体现不对中的影响，还通过齿侧间隙系数考

虑了齿侧间隙的影响，另外该标准除了依据 σ0.2 规定

许用齿面压应力外，还以硬度为基本条件，规定了齿

面耐磨损能力，分为 108以下和与长期使用无磨损 2
种情况。AGMA945-A18（Dudley方法）标准中齿面压

应力许用值与材料硬度相关，当标准渐开线花键不满

足时提出了鼓形花键设计方法和强度校核方法。

2　花键抗磨损能力试验

在花键磨损设备上开展了各种影响因素的磨损对

比试验，试验设备如图1所示；试验件如图2所示，花键

齿数19，模数1.5，压力角20°；花键尺寸如图3所示。试

验设备能够设定花键偏斜角，喷射润滑和试验件加温。

每组试验时间为50 h，加载扭矩（200±10） N·m。

进行不同组合条件下各影响因素（材料、表面粗

糙度、表面处理、润滑、偏斜、齿侧间隙、齿形）的抗磨

损 能 力 对 比 试 验 ，对 比 材 料 是 15Cr14Co12Mo5Ni、
16Cr3NiWMoVbNbE、18Cr2Ni4WA；表面粗糙度是 Ra=
0.8、1.6、3.2；表面处理是氰化；润滑形式是脂润滑和

油润滑；偏斜角和齿侧间隙是根据航空发动机典型参

数；齿形是渐开线和鼓形。磨损量使用齿厚变化和质

量变化来表征。

2.1　材料影响

内外花键材料分别为 15Cr14Co12Mo5Ni-15Cr14Co12
Mo5Ni、15Cr14Co12Mo5Ni-16Cr3NiWMoVbNbE、16Cr3Ni W 
MoVbNbE-16Cr3NiWMoVbNbE、16Cr3NiWMoVbNbE - 
18Cr2Ni4WA 这 4种组合下进行试验，试验结果如图 4
所示。图中材料组合牌号为内花键-外花键简称。内

外花键材料均为 15Cr14Co12Mo5Ni 时，磨损量最小，且

花键副磨损程度接近；内外花键材料均为 16Cr3
NiWMoVbNbE 时花键副磨

损程度接近；内外花键材

料为 15Cr14Co12Mo5Ni-16Cr3
NiW MoVbNbE 时花键副

磨损程度差异较大。从图

中可见，花键材料硬度大

磨损小，相同材料磨损能

力一致性好。

2.2　表面粗糙度影响

脂润滑条件下 3 种表

面粗糙度试验结果如图 5
所示。从图中可见，采用

脂润滑条件下 Ra=1.6~3.2
磨损量最小，Ra=1.6 次之，

Ra=0.8~1.6 最大。这与常

规的观点存在异常，分析

原因是表面表面粗糙度较

大时，表面存储润滑脂能

力强，提高了耐磨损能力。图 1　花键磨损试验设备

Ø1
40

11715
32

Ø2
5 Ø4
7

36
121 15

Ø1
40

mm
图 2　花键试验件

图 4　磨损质量随材料

变化曲线

图 5　磨损质量随表面

粗糙度变化曲线

表 4　齿面磨损许用应力

材料

钢

表面硬化钢

硬度

HB
160～200
230～260
302～351

HRC

33～38
48～53
58～63

许用挤压应力[Sc]/MPa
直齿花键

10.34
13.79
20.68
27.58
34.47

鼓形花键

41.37
55.16
82.74

110.32
137.90

1.6
1.6

R0.2 min

Ø30.75+0.25   0

Ø28.5
Ø28.5+0.13   0

内花键

1.6 1.6 R0.3min R0.2

Ø30
.0+

0.13   0
Ø26.2

5+0
.13

   0

mm
外花键

图 3　花键尺寸
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2.3　表面处理影响

进行内外花键均氰化、增强液态氮化、仅外花键

氰化和表面无硬化 4 种情

况的试验，试验结果如图 6
所示。从图中可见，内外

花键均氰化时，花键磨损

量最小，再次说明内外花

键硬度接近时抗磨损能

力强。

2.4　齿侧间隙影响

对比了在 0.15°不对中状态下，齿侧间隙等级为

H-h，H-e和H-d这 3种情况下的磨损对比试验，齿侧

间隙实测值分别为 0.059、0.09、0.11 mm，试验结果如

图7所示。从图中可见，当

侧隙为 0.059 mm 时，花键

磨损量最小，侧隙为 0.11 
mm 时磨损量最大。试验

结果表明在相同偏斜情况

下齿侧间隙越小抗磨损能

力越强。

2.5　偏斜影响

进行偏斜角为 0.15°、
0.20°和 0.25°情况下的花

键磨损能力对比，试验结

果如图 8 所示。从图中可

见，随着花键倾角不对中

的增加，花键磨损质量先

略有增加而后急剧增大。

2.6　齿形影响

进行鼓形量为 40、60、80 μm 情况下的花键磨损

试验，试验结果如图 9 所

示。从图中可见，随着修

形量增加，先略有增加，而

后降低到最小值，然后又

增加。试验结果表明合理

的修形量可以大大延缓花

键磨损，但当修形量较大

时，则反而加剧花键磨损。

2.7　润滑影响

进行干摩擦、脂润滑和油润滑的花键磨损试验，

试验结果如图 10 所示。从图中可见，与脂润滑对抑

制磨损作用不明显，油润

滑 抑 制 磨 损 能 力 作 用

显著。

3　结论

（1）浮动花键主要破

坏模式是齿面磨损，设计

时应重点关注磨损强度，

计算接触应力要考虑不同心及齿侧间隙的影响。许

用接触应力影响评估结果的准确性，应开展相似工作

环境及条件下的试验测试。

（2）花键抗磨损工作能力受多种因素的综合影

响，设计时应根据各因素对花键工况进行统筹，当受

条件限制时，应综合考虑硬度匹配、润滑方式和齿形

优化来抑制过度磨损。
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航空发动机机匣螺栓连接结构简化模型修正

付鹏哲 1，赵迪文 2，刘 玉 2

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

摘要：为了提高航空发动机机匣螺栓连接结构动力学模型修正效率，基于模态置信准则（MAC），提出了一种基于实体振型的

动力学参数简化模型修正技术，采用该技术对发动机机匣典型螺栓连接结构有限元参数模型进行了修正。通过模态测试获得实

际机匣的模态信息，并与有限元实体模型模态进行比较，利用实体模型模态信息筛选修正参数，采用参数化响应面优化方法对机

匣动力学简化模型进行修正。结果表明：基于实体振型的动力学参数简化模型修正技术可以避免对模型进行多次调用，提高了简

化模型修正效率；具有较高的修正精度，修正后的典型螺栓连接结构简化模型准确性明显提高约 11%。该修正技术进一步完善后

可用于航空发动机整机动力学分析、故障分析等。

关键词：螺栓连接结构；有限元建模；模态测试；模型修正；机匣；航空发动机

中图分类号：V232.5      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.03.014

Simplified Model Updating of Bolted Connection Structure of Aeroengine Casing
FU Peng-zhe1， ZHAO Di-wen2， LIU Yu2

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

Abstract： In order to improve the efficiency of dynamic model updating of bolted connection structures of aeroengine casing， a 
simplified model updating technique based on solid mode shape was proposed based on modal assurance criterion （MAC）， and the finite 
element parameter models of typical bolted connection structures of aeroengine casings were updated by this technique. The modal informa‐
tion of the actual casing is obtained through modal testing， and compared with the modes of the finite element solid model. The modal 
information of the solid model is used to screen the updating parameters， and the simplified casing dynamic model is updated by the 
parametric response surface optimization method. The results show that the simplified model updating technology of dynamic parameters 
based on solid model vibration modes can avoid multiple calls to the model and improve the updating efficiency of the simplified model. 
The accuracy of the updated simplified model of a typical bolted connection structure is significantly improved by about 11%. After further 
improvement， the updating technology can be used for dynamic analysis and fault analysis of aeroengines.

Key words： bolted connection structure； finite element modeling； modal testing； model updating； casing； aeroengine

0　引言

有限元分析方法广泛应用于工程领域。然而，由

于动力学模型在建模过程需要进行简化而导致一定

的参数误差[1-2]。基于试验数据，以模型修正参数为对

象，通过迭代优化计算提高仿真模型的计算精度，从

而提高计算模型可靠性的技术方法，就是有限元模型

修正技术[3-5]。

在过去的 30 年里，有限元模型修正技术发展迅

速，各种新理论在该领域得到广泛应用。根据修正目

标的不同，可以分为直接修正技术[6-7]和参数修正技

术[8-9]。与传统的直接修正技术相比，参数修正技术由

于修正后物理意义明确，在工程实践中普遍采用。

1976 年，Stentson 等[10]确定了模态参数以及变体积结

构参数，计算出修正后的有限元模型的刚度矩阵和质

量矩阵；1985 年，Kabe 等[11]做了进一步研究，保留了

修正后的计算模型刚度矩阵，但这种方法只适用于自

由度较少的系统；后期，Friswell、Mottershead等[12-13]对

收稿日期：2022-09-14  基金项目：国家级研究项目、辽宁省教育厅面上项目（JYT2020053）、沈阳航空航天大学博士启动基金（19YB39）资助
作者简介：付鹏哲（1986），女，硕士，高级工程师。

引用格式：付鹏哲,赵迪文,刘玉 .航空发动机机匣螺栓连接结构简化模型修正[J].航空发动机,2024,50（3）:98-102.FU Pengzhe,ZHAO Diwen,LIU Yu.
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参数模型修正技术进行了更加细致地研究，极大地推

动了设计参数修正技术的发展；任伟新等[14]研究了基

于 2阶响应法的结构静力学有限元模型修正方法；邓

苗毅、马双超[15-16]以 2跨连续梁结构为研究背景，验证

了模型修正的计算效率，获得了高精度的仿真计算模

型。总之，基于响应法的有限元模型修正是在修正理

论的基础上结合统计理论发展起来的，具有较高的修

正精度，并且提高了计算效率。但是在修正优化迭代

的过程中，需要不断地调用仿真模型，每进行一次优

化，就要调用一次仿真模型，当涉及多参数目标进行

动力学优化时，所需时间长、计算量大、动力学特征不

明显等问题凸显。为此，提高动力学模型修正的效率

受到极大关注。

本文以航空发动机机匣为对象，基于动力学模型

修正的基本原理，对模型根据刚度矩阵以及模态信息

的动力学关键因素进行动力学特征简化，提出了一种

适用于动力学模型的修正方法。

1　基于实测数据的参数型响应面修正方法

1.1　试验模态信息的有效提取

在对模型进行修正之前，首先要提取并分析各阶

模型的实测模态信息。模态信息的提取一直是动态

试验的关键，科学合理的提取方法是决定修正结果的

关键。在以往的模态测试过程中，悬挂位置的选择对

测试结果有重要影响。可以采用有效独立性方法来

考虑测点的响应幅度[17]

Ea
n × n = En × ndiag ( -A ) （1）
-A ( j ) = ∑

r = 1

m

φ2
jr （2）

式中：E为候选测点对结构模态矩阵线性无关性的有

效独立分配矩阵；
-A为前m阶模态平均加速度响应；φjr

为第 j个自由度的第 r阶模态的振型系数；m为考虑的

模态阶数。

试验模型与分析模型的近似程度采用模态置信

准则MAC（modal assurance criterion，记为Mac）

Mac (φe,φa ) = || φTe φa
2

(φTe φe ) (φTa φa ) （3）
式中：φe、φa分别为试验和计算振型向量。

Mac 值介于０和１之间，Mac 值越大，表示二者相

关性越好。

1.2　模型修正方法

本文中的模型修正方法基于模态置信准则

（MAC）进行研究，提取试验模态实测数据和有限元模

型（力学简化模型）的模态信息，通过调整力学简化模

型的结构参数（弹簧单元弹性系数K以及质量单元质

量系数 M），以 2类参数（K、M）为修正对象，通过商用

软件ANSYS提取典型螺栓连接结构简化力学模型的

模态信息，通过商用软件构造目标函数，使Mac的值在

残差较小的前提下达到最大，即

g = min
x1 ≤ x ≤ xu

 Wi R ( x ) 2
2 （4）

R ( x ) = { fc } - { fa ( x ) } （5）
式中：g为目标函数；x为结构参数；Wi 为加权矩阵；fe

和 fa 分别为结构试验模态和有限元分析模态振型向

量；R为残差；xl 和 xu分别为结构参数的上限和下限。

模态振型相似度可由模态置信度 MAC 值表示，根

据试验测试和有限元模型计算识别出的模态振型构

造目标函数

g ( x ) = ∑
i = 1

m

Yi( 1 - Maci

MAC i ) 2

（6）
式中：Mac i 为第 i阶模态分析模型与实测模型的相关程

度；Yi为第 i阶模态分析对应权重系数。

2　典型螺栓连接结构有限元分析

2.1　有限元实体模型建立

基于ANSYS建立有限元实体参数化模型，如图 1
所示。设置实际的螺栓连

接接触特性，设置一端约

束，一端对端面设置钢化

平面并对钢化平面中心点

施加集中载荷为边界条

件，提取出刚度曲线，为后

续 简 化 模 型 提 供 数 据

支持。

2.2　有限元等效简化模型建立

根据实体模型中提取出的止口部分刚度特征参

数建立了等效的简化模型，如图 2所示。用 2个钢化

平面模拟法兰安装边，每个螺栓分别用 2个弹簧 14单

元和 1个弹簧 39单元来等效模拟螺栓连接结构，进行

相同的边界条件设置，施加相同的轴向载荷，模拟螺

栓线性刚度，以加载点轴向位移作为横坐标，简谐载

荷为纵坐标，得到的简化模型（图 2）及其施加轴向载

荷条件下的位移曲线，存在明显的线性刚度特征，实

体模型刚度系数为 1433.3 N/m，2条曲线基本重合，这

图 1　实体参数化模型

99



第 50 卷 航 空 发 动 机

与实体模型与分析简化模型的刚度特征相一致。

2.3　简化模型模态分析

根据上文中的模型简化方法对有限元模型进行

结构简化，然后通过模型修正缩小分析模型与实测模

型之间的误差。简化模型在“自由－自由”状态下机

匣的前5阶分析模态振型见表1。

3　机匣典型螺栓连接结构模态试验

3.1　试验件和试验系统

3.1.1　圆筒试验件设计

圆筒总长度 400 mm，直径为 210.5 mm。螺栓数

为 20 个，螺栓使用 MJ6 螺

栓，螺栓间距、螺栓在安装

边上的径向位置等与安装

边真实结构相近。圆筒试

验件如图3所示。

3.1.2　圆筒试验模型建立

试验系统采用 LMS SCADAS 振动测量和分析系

统及其配套的商用软件，为了更好地模拟圆筒试验模

型的自由边界条件，采用 2
根柔性绳子将圆筒模型悬

挂起来，在测点 61 处粘贴

1个加速度传感器，圆筒试

验件边界条件如图4所示。

使用锤击法进行模态

试验，获得圆筒螺栓连接

结构的自由振动频率和振

型。根据圆筒划分 280个测点，基于柱坐标系建立试

验的测试模型，280个测点的位置坐标数据见表2。

将 280个测点坐标输入到模型，建立模块的柱坐

标系中，再将各测点连成线、线连成面，最终完成试验

模型的建立，如图5所示。

3.1.3　试验参数设置

为了减少噪声信号的干扰，提高测试精度，可以

在 LMS 测试的采集和分析过程中采用加窗的方法。

在试验敲击测点前，需要在系统中设定的参数如下：带

宽频率为 4096 Hz；谱线数量为 8192条；采样时间为 2 
s；频率分辨率为0.5 Hz；每个测点的敲击次数为3。
3.2　模态试验

在试验过程采用商用软件的 Impact Testing 模块

进行圆筒试验件的数据采集，提取出带宽范围内所关

心的模态主振型。

表 2　圆筒试验件位置坐标数据

测点编号

1
2
3
4
5
6
7
8
9

10
...

271
272
273
274
275
276
277
278
279
280

XYZ坐标值

径向X/m
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232

...
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232
0.1232

周向Y/（°）
0

18
36
54
72
90

108
126
144
162
...

180
198
216
234
252
270
288
306
324
342

轴向Z/m
0
0
0
0
0
0
0
0
0
0
...

0.4
0.4
0.4
0.4
0.4
0.4
0.4
0.4
0.4
0.4

图 4　圆筒试验件边界条件

表 1　简化模型前 5 阶分析模态振型

位置

1
2
3
4
5

第1阶振型

1.956
3.595
3.597
4.679
5.101

第2阶振型

0.1506
0.277
0.2772
0.3613
0.3993

第3阶振型

-1.628
-2.971
-2.973
-3.83

-4.107

第4阶振型

-0.1697
-0.3184
-0.3186
-0.4239
-0.471

第5阶振型

3.257
6.043
6.047
7.938
8.65

（a） 简化模型

拉
力

/N

300
250
200
150
100

50
08.0×10-4 1.2×10-4 1.6×10-4 2.0×10-4

位移/m

接触单元实体模型
弹簧单元简化模型

（b） 位移曲线

图 2　简化模型及其位移曲线

（a） 点线模型 （b） 线面模型

图 5　圆筒试验件点线、线面模型

图 3　圆筒试验件
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圆筒试验件在 100%预紧力下前 5阶模态固有频

率见表3。

圆筒试验件在 100%
预紧力矩下结构的前 5 阶

模态主振型如图6所示。

3.3　模态结果相关分析

对试验、实体模型和

简化模型模态分别进行振

型提取，得出试验振型与修正前的有限元简化振型、

以及有限元实体模型振型见表 4，计算得出简化模型

与试验振型和实体模型的相关程度MAC值见表5。

分析可知，简化模型与试验模型和实体模型之间

均存在较大的差别，这可能是由于在动力学模型简化

的过程中，改变了结构参数导致的误差，也说明试验

数据因为采样点布置密度及振型提取等原因也存在

较大误差，因此为了提高简化模型精度，尝试采用实

体模型模态结果代替试验模态结果进行简化模型修

正的方法，依据实体模型振型对简化模型进行修正。

4　机匣螺栓连接结构模型修正

4.1　修正参数的选择和修正过程

由上文的分析结果可知，模型的简化对于模态的

准确性造成了较大的影响。模态影响因素的研究表

明，影响模态的主要因素包括材料属性、结构特征、约

束条件以及连接刚度。对模态的主要影响则体现在

对振动方程中质量矩阵[M]和刚度矩阵[K]的影响，因

此把力学简化模型的结构参数（弹簧单元弹性系数K

以及质量单元质量系数M），以2类变量参数为修正对

象，以实体模型振型为

基准，以式（4）为准则，

构建目标函数，对目标

函数响应面拟合结果如

图 7所示。得出当目标

函数在区间内取得最值

时对应的变量参数，即

为修正后的结构参数。

分析响应面结果可知，单阶模态置信度 Mac 随着

弹簧单元系数 K 和质量单元质量 M 在最低点周围呈

现等高特性，单阶模态置信度在 0.993～1之间进行预

测，能够成功预测弹簧单元系数K和质量单元质量M

在变化过程中对应的单阶模态置信度有良好的预测

性能。

4.2　修正结果分析

简化模型修正前后与实体模型模态的相关性见

（a） 第1阶模态主振型

1.020
1.015
1.0101.005
1.000
0.995
0.990
10001200130014001500 1600 200300400500

M
AC

弹性系数K 质
量
系
数

M

图 7　响应面拟合结果

表 4　试验振型、简化模型、实体模型的相关程度

阶次

1
2
3
4
5

阶次
1
2
3
4
5

阶次
1
2
3
4
5

试验数据轴向不同测点振型

-0.86
4.642

14.82
1.358
1.013

简化模型轴向不同测点振型
1.956
0.15

-1.62
-0.16

3.257
实体模型轴向不同测点振型

-0.60
3.254

10.37
0.96
0.71

-1
8.664

23.25
1.146
1.874
3.595
0.277

-2.97
-0.31

6.043
-0.695

6.069
16.28

0.81
1.316

-0.99
8.67

23.26
1.145
1.875
3.597
0.277

-2.97
-0.31

6.047
-0.688

6.074
16.28

0.806
1.317

-0.65
11.42
25.83

0.004
2.453
4.679
0.361

-3.83
-0.42

7.938
-0.45

7.999
18.08

0.007
1.722

-0.43
12.42
25.43
-0.83

2.657
5.101
0.399

-4.10
-0.47

8.65
-0.296

8.699
17.80
-0.57

1.864

表 3　圆筒试验件在 100% 预紧力下前 5 阶模态固有频率

试验件阶次

固有频率/Hz
1

408
2

450
3

999
4

1055
5

1407

（b） 第2阶模态主振型

（d） 第4阶模态主振型

（c） 第3阶模态主振型

（e） 第5阶模态主振型

图 6　圆筒试验件在 100% 预紧力矩下结构的

前 5 阶模态主振型

表 5　修正前振型相关程度阶次简化模型与试验数据 Mac /%
阶次

1
2
3
4
5

简化模型与试验数据
Mac /%
78.47
71.87
80.30
74.58
60.34

简化模型与实体模型
Mac /%
87.52
83.66
79.55
71.84
89.88
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表 6。经分析可知，修正简化模型计算振型与实体模

型振型的相关性较修正前有了较大的提高。

修正后的简化模型与实体模型在前 5 阶的模态

的振型仍然有一定的差别，误差在6%之内，因此如何

更有效地简化动力学模型以及更科学地提取模态信

息仍需要进一步深入研究。

5　结论

（1）基于参数响应面优化方法，利用航空发动机

机匣振动模态实体振型数据，对机匣螺栓连接结构的

有限元简化模型进行了修正。修正后各阶计算振型

与实体模型的相关性较修正前有了较大提高。

（2）本文动力学简化模型结构简单，计算方便，具

有良好的动力学特征，并且参数型修正方法可以避免

对模型进行多次调用，提高了简化模型修正的效率。

但修正后的有限元简化模型计算结果与前 5 阶模态

的实体模型振型结果仍有约6%差异。

在试验过程以及模态信息的提取过程中仍存在

一定的误差，如何更有效地简化动力学模型以及更科

学地提取模态信息仍需进一步研究。
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表 6　简化模型修正前后与实体模型模态的相关性 % 
阶次

1
2
3
4
5

修正前Mac
87.52
83.66
79.55
77.84
89.88

修正后Mac
94.67
95.23
97.12
94.77
96.44
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高空通风活门内流场特性数值模拟和试验验证

韩金在 1，2，苏 壮 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）

摘要：为准确掌握大通风量条件下高空通风活门工作特性，以高空通风活门为研究对象开展流场特性数值仿真分析技术研

究，对不同膜盒间隙的高空通风活门内部流场进行对比分析，获得了不同入口质量流量条件下高空通风活门的压降特性曲线。结

合滑油系统附件试验器改造，利用小量程与大量程体积流量计组合形式实现纯空气体积流量的测量，开展了高空通风活门压降试

验，并将试验结果与数值仿真分析结果进行对比验证。结果表明：仿真分析结果与试验结果吻合较好，流场特性仿真分析方法可

用于高空通风活门压降特性预测，现有高空通风活门在不同膜盒间隙下内流场特性相似，其压降主要集中于膜盒间隙处，改善膜

盒间隙处结构，可有效降低压降。

关键词：通风活门；膜盒间隙；通风系统；润滑系统；航空发动机

中图分类号：V233.4      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.03.015

Numerical Simulation and Experimental Verification of Flow Field Characteristics 
in High-altitude Ventilation Valve

HAN Jin-zai1，2， SU Zhuang1，2

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

Abstract： In order to accurately grasp the characteristics of high-altitude ventilation valves under high-flow ventilation conditions,  
the numerical simulations and analyses were conducted on the flow field characteristics of a high-altitude ventilation valve. Comparative 
analyses were conducted on the internal flow fields of the ventilation valve with different bellow clearances, and the pressure drop 
characteristic curves of the valve under different inlet mass flow conditions were obtained. Leveraging the opportunity of renovating the 
lubricating oil system accessory tester, a combination of small-range and large-range volume flowmeters was used to measure pure air 
volume flow. The pressure drop tests of the valve were conducted, and numerical results were compared and verified with test results. The 
results show that the numerical results are in good agreement with the test results, the simulation analysis method can be used to predict the 
pressure drop characteristics of high-altitude ventilation valves. The valve has similar internal flow field characteristics under different bel‐
low clearances, the pressure drop mainly occurred near the bellow clearance area, and the structural improvement near the bellow clear‐
ance can effectively reduce the pressure drop.

Key words： ventilation valve; bellow clearance; ventilation system; lubrication system; aeroengine

0　引言

自由通风系统是航空发动机润滑系统[1-2]普遍采

用的通风形式，当发动机处于高空飞行状态时，润滑

系统中滑油泵进口压力随大气压力降低而降低。为

满足高空条件下滑油泵进口压力需求[3-4]，确保滑油供

给，进而保证润滑系统在飞行包线内正常工作，通常

在通风系统出口安装高空通风活门，其工作特性对发

动机通风系统至关重要。

高空通风活门工作特性受通风系统通风量[5-6]影
响，引起航空发动机通风系统工作特性变化，掌握其

阻力特性对通风系统的设计具有指导意义。Glahn
等[7-8]通过计算流体力学（CFD）方法预测滑油系统部

件内部油气两相流流动，用于指导轴承腔通风设计；

Eastwick 等[9]通风系统中通风器进行了数值模拟，并

给出了通风器内流场速度分布；Willenborg 等[10]采用

收稿日期：2021-08-21  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：韩金在（1987），男，硕士，工程师。

引用格式：韩金在,苏壮 . 高空通风活门内流场特性数值模拟和试验验证[J]. 航空发动机,2024,50（3）:103-106.HAN Jin-zai,SU Zhuang.Numerical 
Simulation and Experimental Verification of Flow Field Characteristicsin High-altitude Ventilation Valve[J].Aeroengine,2024,50(3):103-106.
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试验的方法对通风系统中装有海绵状金属基体的通

风器性能进行了研究，给出了通风量、转速等对压力

损失的影响规律；李国权[11]深入研究了高空通风活门

膜盒的工作过程，并推导了膜盒封焊压力斜线的理论

方程式；谷俊[12]总结归纳了高空通风活门完整的空中

工作特性以及与结构参数的关联性。虽然中国对高

空通风活门特性的研究很少，但可借鉴其他活门的研

究方法。李嘉等[13]通过数值模拟对不同出口节流开

度的等压差活门模型进行了对比研究；相晓伟等[14]对
调节阀进行了 3 维流场特性的数值模拟。在航空发

动机润滑系统设计中，通风系统通风量高达 30 g/s，远
远超过现有通风量水平（10 g/s以下），高空通风活门

阻力特性不明，为保持稳定的封严压差与防止通风系

统腔压超限，结合数值模拟结果与膜盒间隙变化，对

高空通风活门开展内流场特性研究。

本文采用基于商业软件的数值仿真方法[15-16]，对
高空通风活门模型进行内流场特性研究及针对不同

入口流量和不同膜盒间隙下的压降变化进行分析，并

结合试验方法开展高空通风活门阻力特性验证，为通

风系统和高空通风活门设计提供参考[17]。

1　高空通风活门结构

发动机高空通风活门结构如图 1 所示。高空通

风活门由膜盒活门和弹簧活门组成。其中膜盒活门

是由膜盒壳体、波纹管、膜盒盖组成的充满氩气的封

闭腔；弹簧活门由活门座、弹簧及活门组成。当大气

压力降低时，作用于膜盒盖的压力降低，膜盒盖移动，

膜盒间隙减少，直至关闭

通风导管，此时通风系统

腔内压力由弹簧活门控

制。本文以膜盒活门打开

状态下的高空通风活门为

研究对象，此时弹簧活门

处于关闭状态。

2　物理模型

真实的高空通风活门内部结构复杂，加之弹簧活

门及相关安装结构对内部稳态流场影响较小，为简化

模型，忽略弹簧活门结构。该计算域为由活门座、膜

盒盖、膜盒壳体、通风导管组成的连通区域。膜盒壳体

计算域与其他零件连接截面采用 interface，保证整体

计算域内均为六面体网格[18]。关键的壁面附近采用边

界层网格，保证壁面 y+在合理范围内。网格总数约为

200 万的方案的求解结果

具有网格的独立性。计算

域网格划分如图2所示。

3　数值方法

3.1　控制方程

连续性方程为
∂ρ
∂t

+ ∇ ⋅ ( ρu) = Sm （1）
式中：ρ为密度；u为速度；Sm为质量源项。

动量方程为
∂
∂t ( ρu) + ∇ ⋅ ( ρuu) = -∇p + ∇ ⋅ τ + F （2）

式中：p为静压；F为外部体积力矢量；τ为应力张量。

3.2　边界条件

模型进口采用质量流量入口边界条件，入口流动

方向垂直于进口面，出口采用压力出口边界条件，压

力为标准大气压力（101325 Pa），湍流模型采用标准

k-e模型，壁面给定无滑移边界条件。计算过程进行

了如下假设：流体为不可压缩、牛顿流体；介质选择纯

空气；内部流体没有热传导现象等[19]。

4　计算结果及分析

4.1　膜盒间隙为 4 mm 下内流场仿真分析

膜盒间隙为 4 mm、入口质量流量为 10 g/s时的压

力分布、速度矢量分布如图3、4所示。

从图 3中可见，高空通风活门进口至出口压力逐

渐降低，在膜盒间隙处的压力梯度变化较大，其压降

图 2　计算域网格划分

速度/（m/s）
66.9
53.5
40.1
26.7
13.4
0

（a） 整体速度矢量 （b） 局部放大

图4　速度矢量分布（膜盒间隙为4 mm、入口质量流量为10 g/s）

图 1　发动机高空通风

活门结构

压力/Pa1.06e+05
1.05e+05
1.04e+05
1.03e+05
1.02e+05
1.00e+05

（a） 整体压力分布 （b） 局部放大

图 3　压力分布（膜盒间隙为4 mm、入口质量流量为10 g/s）
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主要集中在此处。从图 4中可见，膜盒间隙处由于截

面面积减小，导致速度骤增，其最大速度位置为膜盒

间隙处，且膜盒间隙处气体反向流动，存在漩涡流动，

是能量损失集中的地方，

漩涡中心的压力明显小于

其他部分。

高空通风活门压降值

取计算域入口与出口静压

之差，膜盒间隙为 4 mm 时

压降-入口质量流量曲线

如图5所示。

从图中可见，在膜盒间隙为 4 mm时，随入口质量

流量增加，高空通风活门压降近似呈抛物线增加。当

入口质量流量从 10 g/s 增加至 30 g/s 时，其压降增长

约 8 倍，随着入口质量流量增加，高空通风活门膜盒

间隙处流速增加，加之气体通过膜盒间隙后撞击引起

速度变化大，导致压降大，改善此处结构可有效减少

压降。

4.2　膜盒间隙为 2 mm 下内流场仿真分析

膜盒活门关闭过程中，膜盒间隙逐渐减小，选取

膜盒间隙为 2 mm，对高空通风活门内流场作进一步

分析。膜盒间隙为 2 mm、入口质量流量为 10 g/s时的

压力分布、速度矢量分布分别如图6、7所示。

从图中可见，随着膜盒间隙减小，高空通风活门

在相同入口质量流量下内流场流动性能大致相似，速

度压力分布趋势一致，但是流动状态有细微变化，膜

盒间隙处旋涡流动越来越大，尺寸也随膜盒间隙减少

而增加，气体通过膜盒间隙后撞击引起速度变化增

大，压降进一步增大。

膜盒间隙为 2 mm时，压降-入口质量流量曲线如

图 8所示。从图中可见，其压降随入口质量流量增加

而增加，且随着膜盒间隙减少，压降进一步增加，当入

口质量流量从 10 g/s 增加

至 30 g/s时，其压降增长约

9.6倍。对比图5与图8，随
着膜盒间隙减少 50%，入

口质量流量为 10 g/s时，高

空 通 风 活 门 压 降 增 加

约2倍。

5　试验验证

5.1　试验系统

为满足试验系统要求，对滑油系统附件试验器进

行了部分改造，试验原理如图 9所示。该系统包含双

入口空气系统，利用小量程与大量程体积流量计组合

形式实现纯空气体积流量的测量，高空通风活门试验

件膜盒间隙为4 mm。

将气体体积流量换算为所对应的质量流量

m = P2·( )Q1 + Q2
RT （3）

式中：m 为换算质量流量；Q1、Q2 分别为小量程、大量

程体积流量计测量纯空气的体积流量；R为空气气体

常数；P2 为进入高空通风活门的气源压力；T 为进入

高空通风活门的气源温度。

5.2　数据对比

为验证所用的数值仿真计算方法的准确性，对高

空通风活门特性仿真数据与试验数据进行了对比，如

图10所示。其中试验数据

压降选取为压力P2 与外界

大气压力差值。从图中可

见，计算结果与试验结果

吻合较好，应用此数值仿

真计算方法能够较好地模

拟 高 空 通 风 活 门 压 降

特性。

图5　压降-入口质量流量曲线

（膜盒间隙为 4 mm）

速度/（m/s）
1e+02
84
63
42
21
0

（a） 整体速度矢量 （b） 局部放大

图7　速度矢量分布（膜盒间隙为2 mm、入口质量流量为10 g/s）

图 9　试验原理压力/Pa
1.12e+05
1.10e+05
1.07e+05
1.05e+05
1.03e+05
1.00e+05

（a） 整体压力分布 （b） 局部放大

图 6　压力分布（膜盒间隙为2 mm、入口质量流量为10 g/s）

图8　压降-入口质量流量曲线

（膜盒间隙为 2 mm）

图 10　试验数据与仿真

数据对比
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6　结论

（1）高空通风活门压降随入口质量流量增加而增

加，膜盒间隙处由于截面面积减小，导致速度骤增，加

之膜盒间隙处气体反向流动，导致压力梯度变化较

大，压降主要集中在该区域。

（2）不同膜盒间隙下高空通风活门内流场特性相

似，随着高空通风活门膜盒间隙减小，其形成的旋涡

流动变大，尺寸也随之增加，气体通过膜盒间隙后引

起的压降进一步增大。

（3）改善高空通风活门膜盒间隙处结构，可有效

减小压降。

本文的数值模拟方法及结果可为高空通风活门

结构设计提供技术支持。
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多层连接结构的轴向应力分布的数值计算与试验

但 敏，熊翰韬，金玉阳，杨程皓
（中国民航大学 航空工程学院，天津 300300）

摘要：为了解多层连接结构的轴向应力分布，从双层法兰螺栓连接结构连接轴向载荷分布着手，建立了被连接件轴向应力分

布的中空椭球体分布模型，推导出被连接件的轴向连接刚度理论表达式；并进行了连接结构扭矩与预紧力关系的试验及压力分布

测试试验；将该模型应用于航空发动机多层法兰连接结构，采用数值模型和试验方法对中空椭球体模型进行验证。结果表明：测

试试验件预紧力与力矩呈正相关，且拧紧系数约为 0.2，可满足工程中无润滑条件下螺栓拧紧力矩系数的经验值；连接界面接触范

围随扭矩的增大先增大到一定范围后保持不变；与被连接件轴向应力分布的试验测试结果相比，采用改进的中空椭球体模型和原

中空圆锥体模型的计算结果的最大误差分别为9.42%和21.97%，证明了改进的中空椭球体分布模型的精度较高。

关键词：航空发动机；多层连接结构；轴向应力分布；分布模型
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Numerical and Experimental Investigation of Axial Stress Distribution in Multi-layer Connection Structures
DAN Min， XIONG Han-tao， JIN Yu-yang， YANG Cheng-hao

（College of Aeronautical Engineering，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China）
Abstract： To analysis the axial stress distribution of multi-layer connection structures，starting from the axial load distribution of 

double flange bolt connection structures，a hollow ellipsoid distribution model of axial stress distribution of connected parts was proposed，
and the theoretical expression of axial member stiffness of connected parts was derived. Experimental investigations of the torque-preload 
relationship and pressure distribution were carried out. The proposed model was applied to multi-layer flange connection structures of an 
aeroengine， and the hollow ellipsoid model was numerically and experimentally verified. The results show that the preload is positively cor‐
related with the torque，and the tightening coefficient is about 0.2， which is consistent with the empirical value of bolt tightening torque 
coefficient under no lubrication condition in engineering. With the increase of torque，the contact range of the connection interface 
increases to a certain extent and then remains unchanged. Compared with the experimental results of axial stress distribution of the con‐
nected parts， the maximum error of the calculation results using the improved hollow ellipsoid model and the original hollow cone model 
are 9.42% and 21.97%， respectively， proving the improved hollow ellipsoid distribution model has higher accuracy.

Key words： aeroengine；multi-layer connection structure；axial stress distribution；distribution model

0　引言

由于航空发动机结构的设计、工艺、检验和维修

等方面的需要，在涡轮、压气机、机匣等关键部件的连

接中为提供支撑及密封[1-3]，采用了大量的螺栓连接结

构。在航空发动机结构中，人工装配引起的实际预紧

效果与理论值存在较大的不确定性[4-5]，影响发动机的

可靠性，最终导致连接结构及刚度对静力学和动力学

性能产生重要影响[6-8]。

众多学者对螺栓连接结构开展了建模研究。

Zhao 等[9]利用固有频率试验和有限元分析预测了螺

栓连接界面的接触刚度，并分析出不同的固有频率对

接触刚度有不同的影响权重；Grosse 等[10]建立 2 维轴

对称有限元模型，研究各种参数对轴向连接刚度的影

响；杜家政等[11]采用 6自由度弹簧模拟螺栓连接，建立

了螺栓连接结构的仿真模型，在考虑到结构的振型

下，采用连接刚度优化算法建立了动力学优化模型；

陈磊磊等[12]基于单个螺栓连接结构接触和螺栓预紧

收稿日期：2022-07-26  基金项目：中央高校基本科研项目（3122023015）资助
作者简介：但敏（1983），男，博士，讲师。

引用格式：但敏，熊翰韬，金玉阳，等 . 多层连接结构的轴向应力分布的数值计算与试验 [J]. 航空发动机 ,2024,50（3）:107-113.DAN Min,XIONG 
Hantao,JIN Yuyang,et al.Numerical and experimental investigation of axial stress distribution in multi-layer connection structures[J].Aeroengine,2024,50（3）:
107-113.



第 50 卷 航 空 发 动 机

力的静力学分析结果，结合赫兹接触理论和 M-B 分

形模型，建立了单个螺栓连接结构的法向和切向的静

刚度计算模型；李俊慧等[13]研究了不同结构参数及载

荷对套齿结构连刚度和接触状态的影响规律，提出了

套齿结构的动力学设计方法；刘宏蕾等[14]研究了在倾

角不对中的情况下，利用发动机套齿结构的运动特

点，采用了果蝇优化算法对套齿结构齿侧间隙进行了

稳健性优化设计；裴喜永等[15]通过半解析研究法利用

载荷、扭矩及二者共同作用下亚表面的应力分布规

律，揭示扭矩和摩擦系数对卸载时应力分布的影响；

姚星宇等[16]利用有限元仿真对不同连接形式下螺栓

连接结构轴向应力分布给出连接刚度理论表达式；

Lehnhoff等[17]利用有限元方法计算了不同螺栓尺寸的

构件刚度和螺栓与被连接构件的应力分布，同时考虑

了构件的厚度和材料。

上述研究均基于普通螺栓对双层连接结构采用

中空圆锥角模型进行的分析，而在发动机的实际连接

结构中，由于盘-轴装配或机匣外层管路安装等需要，

存在大量 3~5 层的连接结构。但在发动机的设计与

评估中，缺乏对多层连接结构的相关研究。为满足相

关需求，本文对发动机中多层法兰螺栓连接结构连接

刚度及轴向应力分布进行研究。

1　螺栓连接预紧力与扭矩关系

发动机结构中常见的多层螺栓连接结构如图 1
所示。从图中可见，螺栓连接多由 2~6层法兰结构组

成，通过短螺栓进行连接。

本文研究参考了民航发动机螺栓连接结构的尺

寸，对外形等进行了简化处理，保留了法兰边的主要

物理特性，并沿其周向取单扇区的螺栓做静力学试验

研究对象。

参照航空标准[18]，螺栓拧紧力矩的理论表达式为

M = ( 2 ( )R3 - r3 f
3( )R2 - r2 + d2( )P cos β + f ´πd2

2 ( )πd2 cos β - Pf ´ )F （1）
式中：F为螺栓预紧力；M为拧紧力矩；P为螺距；β为

螺纹半角；f为拧紧摩擦面的摩擦因数；f’ 为螺纹接触

面的摩擦因数；d2为螺纹中径；R为拧紧摩擦面螺母承

力面外半径；r为拧紧摩擦面螺母承力面内半径；一般

Pf’ 的值很小[19]可忽略。

当摩擦系数 f’=f 时，f 为等效摩擦系数，则式（1）
可简化为

M = ( 2 ( )R3 - r3 f
3( )R2 - r2 + P

2π + fd22cosβ )F （2）
故可得整个连接结构的等效摩擦系数表达式

f = ( )M
F - P

2π ( )2 ( )R3 - r3

3( )R2 - r2 + d22cosβ
（3）

由式（3）可知，在已知螺栓连接结构的外形尺寸

及测量出的拧紧力矩和预紧力的情况下，求得整体等

效摩擦系数。

2　螺栓连接结构轴向应力分布模型

在螺栓连接结构中，轴向截面应力分布分为 2部

分：（1）螺栓螺杆上的应力分布，主要是螺栓在预紧力

作用下螺栓压缩变形，其不同结构下螺栓的分布形式

基本相同为圆柱体分布；（2）连接件上的应力分布主

要因为螺栓头与螺母在预紧力作用下受压变形，该部

分区域受力复杂，多数学者认为整个区域可近似为 2
个对称的中空圆锥体结构[10-12]如图2（a）所示。

中空圆锥体分布模型中 x-o-z截面是三角形，通

常用半锥角α表示[13-14]

tan α = ( A - D) / (2t) （4）
式中：A为连接界面最大接触范围的接触面直径；t为

单个被连接件的厚度；D为螺栓头部与被连接件的接

（a） 机匣连接结构（6层） （b） 压气机静子（4层）

图 1　发动机多层螺栓连接结构

a

d

D

A

t
t

（a） 中空圆锥体分布模型

z
d

dz
z

O
D

A

x

t
t

（b） 中空椭球体分布模型

图 2　被连接件轴向分布模型
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触面直径，可用被连接结构连接刚度 kcone[15-16]表示

kcone = πEd tan α

ln é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
ú( )D + d ( )D - d + 2t tan α

( )D - d ( )D + d + 2t tan α

（5）

式中：d为被连接件的孔径；E 为连接件的弹性模量。

考虑到连接受压区域的应变必须连续可导，本文改进

了中空圆锥体分布模型，提出了中空椭球体分布模

型，其中截面为椭圆（图 2（b）），该模型用二次曲线去

拟合边缘的曲线

4x2

A2 + ( )A2 - D2 z2

t2 ⋅ A2 = 1 （6）
同时式（6）考虑到工程的应用，尽可能简化模型，

避免用更高阶曲线拟合，且可通过工程上预估的锥形

角或某一区域的接触直径得到。

基于被连接件轴向应变分析可得连接件的位移 δ
公式[17]，取坐标轴（图 2（b））参数，则对等厚的连接结

构连接区域的连接刚度计算为

dδ = Fmdz
ES （7）

式中：dδ 为沿半椭球体厚度方向 z 的微小偏移量；Fm
为被连接件轴向所受的压力；E为被连接件的弹性模

量；S为垂直 z轴截面圆环的面积

S = π ( r2out - r2in ) = π ( x2 - d2

4 ) =
π
4t2 [ ( A2 - d2 ) t2 - ( A2 - D2 ) z2 ]

（8）

将式（8）代入式（7）中并积分得

δ = FmπE ∫0

t 4t2

( )A2 - d2 t2 - ( )A2 - D2 z2 dz =
2t2 Fm

πE A2 - d2 A2 - D2
ln é

ë

ê
êê
ê
ê
ê A2 - d2 + A2 - D2

A2 - d2 - A2 - D2

ù

û

ú
úú
ú
ú
ú
（9）

可求得中空椭球体分布模型的等效刚度 kellipsoid

kellipsoid = Fm
δ = πE A2 - d2 A2 - D2

2t ln é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú
ú
úA2 - d2 + A2 - D2

A2 - d2 - A2 - D2

（10）

式（10）表明等效刚度与连接结构总厚度和孔径

有关。

3　模型验证及分析

3.1　试验件扭矩与预紧力试验

为验证本文提出模型的正确性，螺栓连接结构试

验件几何尺寸如图 3所示，该结构由高强度螺栓螺母

与钢板组成。螺栓选用GB/T 5789-86-AM8×30，等级

为 9.8，螺母选用 GB/T 6177.1-2000-M8，被连接件选

用 45#钢材料，板材厚度分别为 3、5 mm，为防止在施

加拧紧力矩时被连接件发生相对转动，在板的右下侧

开1个Φ=3 mm的定位孔，配合定位销使用。

试验采用力矩控制法对螺栓进行预紧，为预紧力

的精确检测，使用压力传感器（测量值为 0~500 kg及
配套的显示设备），读取预紧力；同时采用精度为 0.01 
N·m的数显力矩扳手，其力矩为 3~60 N·m，控制力矩

的输出，如图 4所示。实施载荷方式见表 1，采用单一

变量法控制在不同扭矩值下进行测试。

不同厚度下预紧力-扭矩曲线的试验结果如图 5
所示。从图中可见，力矩与预紧力呈线性关系，基本

满足工程中的拉扭关系式M=KFd。其中，K为拧紧系

数；d为螺栓的公称直径。当 d=8 mm时，趋势线的斜

率均为 0.0016，得到K=0.2，满足工程中无润滑条件下

的经验值[19]。为保证试验的准确性，测出试验件厚度

分别为3 mm+3 mm和5 mm 
+ 5 mm 在不同预紧力下

的值，结果如图 6、7 所示，

每组误差均小于 5%，因

此 该 模 型 满 足 工 程

要求。

扭
矩

/N·
m

87654321
预紧力/kN321 4 5

y=0.0016x
R21=0.9946

R22=0.9948

5 mm/5 mm3 mm/3 mm
线性（5 mm/5 mm）
线性（3 mm/3 mm）

图 5　不同厚度下预紧力-
扭矩曲线

使用数显
力矩扳手
施加力矩

螺栓 压力传感器 通过智能
显示器读
取施加的
预紧力

夹具被连接件

图 4　试验件试验测试

表 1　力矩与预紧力测试试验方法与参数

方法与参数

预紧加载方法

拧转部位

力矩/N·m
加载步数

说明

手动力矩控制法

固定螺母，拧螺栓

从2.0至7.5约间隔0.5取12个点

单步加载

60

Ø9
M8 mm

（a） 连接关系及尺寸

60

60

Ø9

Ø3 5

5

mm
（b） 试验件几何尺寸

图 3　螺栓连接结构试验件
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3.2　连接组件接触面直径测试

螺栓连接组件的连接界面接触直径随施加扭矩

大小而变化，为能更好地观察到被连接组件在不同力

矩下的受力接触直径，本文使用了感压纸（产地日本

富士，型号 LW）进行压力范围的测试，压敏纸测量压

力为2.5~10 MPa，安装位置为被连接组件之间。

通过紧固件机械性能的国家标准（GB/T 308.13-
1996）可知螺栓的最小破

坏扭矩为 40 N·m，工程上

预紧应小于最小破坏扭矩

值，故使用力矩控制法，施

加力矩为 5~36 N·m，测得

结果如图8、9所示。

从单组的感压纸的显色趋势可知，随扭矩的增

大，中间区域的颜色更深，到达一定值后，再增加颜色

扭矩值将趋于稳定，说明中间范围的应力最大，最先

达到感压纸的最小显色压强，且向两边扩散越来越

小，达到一定范围后不再变化。对比 2 组试验，在相

同力矩下，不同组的显色程度不同，第 1 组的颜色最

深且直径最大；第 2 组的直径小，连接组件的厚度对

接触范围有影响。

由式（5）与式（10）可得不同扭矩下 2组模型被连

接件的连接刚度随预紧力

的变化，如图 10 所示。从

图中可见，刚度随扭矩的

增大而增大，当扭矩约为

30 N·m 时刚度就不随扭

矩而变化，表明螺栓连接

结构近似刚性连接。

3.3　应力分布模型有限

元数值模拟及试验验证

为验证不同连接组件的应力分布，采用 Abaqus
软件对螺栓连接结构进行有限元分析。在分析中对

螺栓螺母的螺纹啮合区进行简化，为保证计算的精

度，本文利用对称结构简化进行建模，模型中各连接

结构构建材料属性与真实试验件一致，见表 2。同时

在被连接件之间和被连接件与螺栓螺母之间均设置

了接触对，为保证计算精度，本文采用第 3.1节的试验

结果，通过式（3）计算得到摩擦系数 f。试验螺栓的参

数分别为：P=1.25 mm；β=30°；R=7.5 mm；r=4.5 mm；

d2=7.78 mm。将该参数及测试的力矩与预紧力值代

入式（3）中，计算出的摩擦系数取平均值得到图 8中A
组 fA=0.133，B组 fB=0.131，故取 f=0.13。选用螺栓中间

截面加“bolt load”的方式施加预紧力，计算模型如图

11所示。

采用有限元软件沿被连接件孔边向外的径向取

路径，可分析出该路径上接触应力的分布及不同预紧

A组
5 mm/5 mm

B组
3 mm/3 mm

N·ma6.17 b10.00 c14.98 d20.05 e24.97 f30.21 g36.19

a5.20 b10.09 c15.03 d20.44 e25.13 f30.27 g36.91 N·m
图 9　连接件接触面直径随扭矩变化感压纸测试结果

直
径

/mm

40353025201510
扭矩/N·m 403530252015105

A组（5 mm/5 mm）B组（3 mm/3 mm）

图 8　连接界面接触直径随

力矩变化

连
接

刚
度

/MN
·m

30
25
20
15
10
5

扭矩/N·m 403530252015105

圆锥体模型A组
椭球体模型A组
圆锥体模型B组
椭球体模型B组

0

图 10　被连接件的连接刚度

与扭矩关系

表 2　各试验件材料属性与划分的网格类型

零件

螺栓

连接件

材料

35CrMo
45#钢

弹性模量/GPa
206
210

泊松比

0.290
0.275

网格单元

CAX4R
CAX4R

压力/Pa+3.673e+01+2.741e+01+1.808e+01+8.762e+00-5.608e-01-9.833e+00-1.921e+01
（a） 3维螺栓连接结构

有限元模型

压力/Pa+8.831e+02+7.437e+02+5.346e+02+2.557e+02-2.310e+01-2.322e+02-4.414e+02
（b） 2维有限元轴对称模型

图 11　有限元仿真螺栓轴向应力分布

扭
矩

/N·
m

8
7
6
5
4
3
2
1
0

1135.82
1590.54

1843.38
2073.68

2471.56
2845.92

3066.42
3516.24

3855.32
4165.00

4591.30
4745.16

预紧力/N

误
差

/%

100
90
80
70
60
50
40
30
20
10
0

1.0
8%

4.1
7%1.2
6%

2.0
8%

0.2
8%2.3
2%

0.7
4%1.1
5%

6.0
9%

2.7
3%

2.9
5%7.8
5%

1.962.623.033.52 4.004.525.025.58 6.046.58 7.047.51
试验扭矩
与拟合线的误差

图 6　3 mm+3 mm 厚组件扭矩测试值及与拟合曲线误差分布

扭
矩

/N·
m

8
7
6
5
4
3
2
1
0

1290.66
1531.74

1834.56
2192.26

2424.52
2929.22

3058.58
3584.84

3881.78
4276.72

4579.54
4850.02

预紧力/N

误
差

/%
100
90
80
70
60
50
40
30
20
10
04.3

8%
4.4

7%
4.1

3%
0.8

2%
3.0

6%
0.1

3%
3.7

7%
0.2

8%
2.0

6%
1.5

2%
3.3

5%
5.0

8%

2.172.532.983.583.894.514.905.566.166.567.007.42试验扭矩
与拟合线的误差

图 7　5 mm+5 mm 厚组件扭矩测试值及与拟合曲线误差分布
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力下接触压力区径向尺寸的变化，如图 12 所示。从

图中可见，随半径的增大，接触应力减小，最后达到一

定位置后接触压力为零，

说明螺栓连接结构接触截

面达到一定范围后将保持

不变，与图 9 的试验一致，

因此采用感压纸测试连接

界面应力分布的方法可行。

3.4　多层连接结构特性

基于在验证中空椭球体分布模型的正确性，本文

将该模型拓展为多层螺栓连接结构，如图 13 所示。

对于多层结构，沿螺栓轴向其应力分布平面呈椭圆

形，且上下对称，最大的范围在中间截面。

为了验证中空椭球体分布模型的优越性，本文采

用多组试验对比验证。在试件标记的序号中，靠近螺

栓头部试件的序号为最小序号，在螺母部位的序号为

最大序号，试验共分 4组：第 1组为 4层法兰螺栓连接

感压纸测试试验，将总厚度为 10 mm的连接结构分成

了 2 个 3 mm 与 2 个 2 mm，如图 14（a）所示，厚度为

2 mm的试验件设为序号1、4，厚度为3mm的试验件设

为序号2、3；第2组为4层法兰螺栓连接感压纸测试试

验，将总厚度为 10 mm 的连接结构分成了 3 个 3 mm
与1个1 mm，如图14（c）所示，厚度为1mm试验件设为

序号1，厚度为3 mm的试验件分别设为序号2、3、4；第
3组 5层法兰螺栓连接感压纸测试试验，将总厚度为

10 mm的连接结构分成 5个厚度为 2 mm的试验件，如

图 15（a）所示；第 4组 10层法兰螺栓连接感压纸测试

试验，将总厚度为 10 mm 的连接结构分成 10 个厚度

为 1mm的试验件，如图 16（a）所示。各组每个试验件

之间夹上感压纸用来测试相邻夹层间的接触压力范

围，为达到好的效果，4组试验均将扭矩达 36 N·m 左

右，满足国标中要求9.8等级M8螺栓的额定扭矩。

测量出 4 组试验组实际感压纸夹层所在位置厚

度下试验感压纸颜色半径，见表3。
由表 3可得第 1、3、4组数据中，同组里感压纸颜

色半径相对于中间层是对称的，但存在测量和加工件

（a） 第1组试验片

（c） 第2组试验片

（b） 3张层间感压纸显色结果

（d） 3张层间感压纸显色结果

图 14　4 层法兰螺栓连接感压纸测试试验

（a） 第3组试验片 （b） 4张层间感压纸显色结果

图 15　5 层法兰螺栓连接感压纸测试试验

压力/Pa+8.536e+02+6.335e+02+4.134e+02+1.933e+02-2.684e+01-2.469e+02-4.671e+02

（a） 3层结构Ⅰ
（4 mm/2 mm/4 mm）

压力/Pa+8.558e+02+6.382e+02+4.207e+02+2.031e+02-1.446e+01-2.320e+02-4.496e+02
（c） 4层结构

（2 mm/3 mm/3 mm/2 mm）

压力/Pa+9.669e+02+7.401e+02+5.133e+02+2.865e+02-1.587e+01-2.427e+02-4.695e+02
（b） 3层结构Ⅱ

（3 mm/4 mm/3 mm）
压力/Pa+9.284e+02+7.109e+02+4.933e+02+2.758e+02-1.427e+01-2.318e+02-4.494e+02

（d） 5层结构

（2 mm/2 mm/2 mm/2 mm/2 mm）
图 13　多层连接结构（从上至下）有限元分析

接
触

压
力

/MP
a 30025020015010050

被连接件径向/mm
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9

BoltLoad-10.5 kNBoltLoad-14.5 kNBoltLoad-18.5 kNBoltLoad-22.5 kN

图 12　被连接件接触区径向

接触压力变化

（a） 第4组试验片 （b） 9张层间感压纸显色结果

图 16　10 层法兰螺栓连接感压纸测试试验
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表面平面度等误差。4组试验件在相同夹层位置时，

由于多层连接结构的等效连接刚度各不相同（见式

（10）），故感压纸颜色半径不同。

将 2种模型计算结果与试验测试结果进行对比，

其结果和误差如图 17、18所示。从图 18中可见，由试

验测试得到的被连接件轴向应力分布结果对于中空

圆锥体模型与中空椭球体模型的计算结果对比，在 4
组数据中，与前者最大误差为 21.97%；与后者最大误

差为 9.42%，故中空椭球体分布模型的计算结果更接

近测试结果。

4　结论

（1）对于法兰连接结构，轴向应力分布更符合中

空椭球体分布模型，并验证了其正确性。

（2）测试试验件预紧力与力矩呈正相关，且拧紧

系数约为 0.2，可满足工程中无润滑条件下经验值的

需要；在使用感压纸测试连接界面接触应力及区域

时，随扭矩的增大，显色区域先增大达到一定范围后

保持不变，表明连接区域的轴向压力只存在于一定的

区域内。

（3）在多层法兰被连接件轴向应力分布试验测试

中，由于多层连接结构的连接刚度各不相同，故感压

纸颜色半径不同；将试验测试结果与中空圆锥体模型

和中空椭球体模型的计算结果进行对比，与前者最大

误差为 21.97%，而与后者最大误差为 9.42%，证明了

中空椭球体模型更符合多层连接结构轴向应力分布。
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表 3　4 组试验组位置厚度及感压纸颜色半径

夹层位置厚度/mm
1
2
3
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5
6
7
8
9

感压纸颜色半径/mm
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14
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11.05
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基于特性数据的燃气涡轮发动机修正方法

王佳雯 1，黄向华 2，嵇润民 2

（1.中国航发动力控制系统研究所，江苏无锡 214063； 2.南京航空航天大学 能源与动力学院，南京 210016）

摘要：针对燃气涡轮发动机部件特性不匹配造成的模型计算参数与实际试车参数之间的误差问题，提出一种基于特性数据的

燃气涡轮发动机部件特性修正方法。通过变缩放参考中心依次对设计点、慢车点进行整体修正，实现特性图在整个工况范围内的

大致覆盖。通过局部修正非设计点所在的由相邻等转速线和 β线所确定矩形域的特性数据，并采用插值法和拟合椭圆曲线法对

等转速线的其他数据点进行补充修正，得到与试车数据匹配的特性图。以涡扇发动机为研究对象进行仿真验证，结果表明：所提

出的特性修正方法能准确、快速地对发动机部件特性进行修正，与试车数据相比，修正后的模型各稳态点误差精度均在 1.5% 以

内，满足工程精度需求，可用于发动机控制系统研究。

关键词：部件级模型；特性修正；非设计点匹配；燃气涡轮发动机

中图分类号：V235.13      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.03.017

Correction Method of Component Characteristics for Gas Turbine Based on Characteristic Data
WANG Jia-wen1， HUANG Xiang-hua2， JI Run-min2

（1. AECC Aero Engine Control System Institute，Wuxi Jiangsu 214013，China； 2. College of Energy and Power Engineering，Nanjing 
University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China）

Abstract： A gas turbine engine component characteristic correction method based on characteristic data is proposed to address the 
problem of errors between the model calculation parameters and the actual test parameters caused by the mismatch of gas turbine engine 
component characteristics. By varying the scaling reference center， overall corrections of the design point and the idle point are carried out 
sequentially to achieve a rough coverage of the characteristic map over the entire range of working conditions. By locally correcting the 
characteristic data of the rectangular area defined by the adjacent constant speed lines and β lines where the off-design points are located， 
and additionally correcting other data points of the constant speed line by interpolation method and ellipse fitting method， the 
characteristic map matching with the test data obtained finally. The simulation verification was conducted on a turbofan engine， and the 
results show that the method can accurately and quickly correct the engine component characteristics. Compared with the test data， the 
error of each corrected steady-state point is within 1.5%， which meets the engineering accuracy requirements and can be used for engine 
control system research.

Key words： component level model； characteristic correction； off-design point matching； gas turbine engine

0　引言

燃气涡轮发动机的仿真、故障诊断和性能预测依

赖于与试验数据精确匹配的数学模型。对于处于预

研阶段的发动机，往往没有完整的部件图，通常使用

通用部件图或同类发动机的部件图进行计算，导致模

型输出与实际发动机部件特性有较大差异。同时，发

动机零部件制造与装配的公差、部件的性能退化导致

发动机性能变化，此时发动机模型不能用于评估发动

机性能[1]。因此，精确修正或调整部件特性图以减小

模型和实际发动机之间的性能误差具有重要意义。

目前，国内外发动机部件特性修正方法分为 2大

类，一种是基于部件特性本身的表达方法，即构造法。

Kong等[2]将压气机流量、效率分别表示为压比的三次

多项式函数，通过遗传算法对多项式系数进行计算，

得到更加精确的压气机特性表达；Tsoutsanis等[3]将压

气机特性图表示成变椭圆中心、长短轴和旋转角度的

收稿日期：2021-12-09  
作者简介：王佳雯（1996），女，助理工程师。

引用格式：王佳雯,黄向华,嵇润民 .基于特性数据的燃气涡轮发动机修正方法[J].航空发动机,2024,50（3）:114-121.WANG Jiawen,HUANG Xianghua,
JI Runmin.Correction method of component characteristics for gas turbine based on characteristic data[J].Aeroengine,2024,50（3）:114-121.
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椭圆函数形式，通过优化算法求得这些函数的系数。

构造法的缺点是需要足够多的试验数据去确定其表

达函数的系数，因此限制了其发展。另一种方法最常

用最通用，是基于相似理论对已有的特性图进行缩

放，即缩放法。Szuch [4]第 1 次提出了缩放的思想，将

设计点计算得到的定常修正系数应用于发动机整个

设计点与非设计点计算过程中，但在远离设计点工况

下，其计算误差较大。为此，Kong 等[5]采用系统辨识

法、吴虎等[6]采用构建二次耦合因子法、Li等[7]采用变

缩放参考中心法分别对非设计点修正展开研究，但以

上研究均针对单个非设计点修正展开，并没有考虑多

点修正的方法。基于此，Li等[8]采用变参考中心的多

点同时寻优法，实现了多个非设计点的修正，使得模

型精度进一步提高。近几年研究最广泛的方法，是金

鹏等[9]、董桢等[10]采用的“下赶法”，即对各稳态点按照

折合转速进行分区，自高转速向低转速依次修正特性

图转速线，这种修正方法虽然对多非设计点修正有一

定通用性，但其在分区修正时，由于缺少试验数据，往

往无法获得准确的折合转速，因此稳态点的分区比较

复杂，且对特性图的依次修正也容易造成特性图的杂

乱与交叉。

本文提出了一种基于特性数据的燃气涡轮发动

机修正方法，并在此基础上，将特性图按照转速线和

β线进行划分，对其他非设计点所在矩形域的特性数

据进行局部修正。

1　航空发动机部件级模型

航空发动机部件级模型是依据气动热力关系建

立各部件的数学模型，通过求解部件间的共同工作方

程，将各部件联系在一起，从而完成对整个发动机建

模[11]。相较于基于神经网络或支持向量机建立的映

射模型，或者基于状态空间表示的线性模型，非线性

部件级模型可以模拟全包线范围内的发动机稳态和

动态过程，且精度相较于其他建模方法更高[12]。部件

特性是影响发动机部件级数学模型计算精度的 1 个

重要因素，因此通过修正部件特性可以提高发动机数

学模型的精度。

1.1　研究对象

本文的研究对象为中涵道比分开排气的弹用涡

扇发动机，如图 1 所示。其压缩系统由 1 级风扇和 1
级高压压气机组成，采用环型燃烧室结构，涡轮由 1

级高压涡轮和单级低压涡轮构成，几何部件不可调，

内、外涵尾喷管均为收敛喷管。

1.2　稳态平衡方程

发动机在稳态工作时，各部件间满足流量连续、

功率平衡和压力平衡的关系，选择 6个初猜值为风扇

增压比、压气机增压比、高压涡轮落压比、低压涡轮落

压比、高压转速、低压转速，对应6个稳态平衡方程。

（1）高压转子功率平衡

Eq1 = PHt
PHighUse

- 1 （1）
式中：PHt 为压涡轮产生功率；PHighUse 为高压轴消耗

功率。

（2）低压转子功率平衡

Eq2 = PLt
PLowUse

- 1 （2）
式中：PLt 为低压涡轮产生功率；PLowUse 为低压轴消耗

功率。

（3）风扇出口截面流量连续

Eq3 = Wa22 - Wa18 - Wa23
Wa22

（3）
式中：Wa22为风扇出口流量；Wa18为外涵进口流量；Wa23
为高压压气机进口流量。

（4）高压涡轮出口流量连续

Eq4 = Wg41C - Wg41CX
Wg41C

（4）
式中：Wg41C 为流量连续得到的高压涡轮进口换算流

量；Wg41CX 为特性图插值得到的高压涡轮进口换算

流量。

（5）低压涡轮出口流量连续

Eq5 = Wg45C - Wg45CX
Wg45C

（5）
式中：Wg45C 为流量连续得到的低压涡轮进口换算流

量；Wg45CX为插值得到的低压涡轮进口换算流量

（6）内涵喷管流量连续

2 2A 13 3 Gt 4 4A 5 18
8

Fan High Compressr
Combustion

High Turbine

Low Turbine
Bypass Duct Nozzle

图 1　中涵道比分开排气的弹用涡扇发动机
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Eq6 = Wg8 - Wg6
Wg6

（6）
式中：Wg6 为流量连续所得；Wg8 为经喷管流量公式计

算所得。

由各部件气动热力计算和 6 个平衡方程构成对

象涡扇发动机的稳态模型。通过求解共同工作方程，

使 Eq1、Eq2、Eq3、Eq4、Eq5、Eq6 均为 0，从而确立发动机稳

态共同工作点。

1.3　稳态点的确定

发动机的部件特性一般通过测量恒定折合转速

线下的压比、折合流量、等熵效率获得，折合转速Ncor、

压比π、相似流量Wcor、等熵效率η构成了特性图的数

据源。特性图的插值计算，往往需要引入 1个没有物

理意义的附加参数（通常命名为 β）构造辅助坐标[13]，

使得特性图上每个工作点由唯一的（Ncor， β）确定。压

气机特性如图 2所示，使用 β线最重要的优点是可以

将整个特性图网格化，在矩形域上实现2维插值[14]。

考虑到高转速下流量变化很小，因此在发动机部

件的气动热力计算中，一般根据已知工作点的折合转

速Ncor 和压比π，在特性图由等折合转速Ncor 线和等 β

线构成的矩形域中插值求得到相似流量 Wcor 和效率

η，等折合转速线和等β线构成的矩形域如图3所示。

图 2　压气机特性 图 3　等折合转速线和等 β 线

构成的矩形域

通过相邻等折合转速线计算当前转速线Ncor所在

的2个转速线之间的比例RN

RN = Ncor - Ncor1
Ncor2 - Ncor1

（7）
进而插值得到新的等转速线，由当前压比π确定

当前工作点所在的位置，即由相邻等转速线 Ncor 和 β

线构成的矩形域。因此可以获得，新转速线上相邻 β

线的压比特性为

π1 = π( )1,1 + RN·(π( )2,1 - π( )1,1 ) （8）
π2 = π( )1,2 + RN·(π( )2,2 - π( )1,2 ) （9）

流量特性为

W1 = W( )1,1 + RN·(W( )2,1 - W( )1,1 ) （10）
W2 = W( )1,2 + RN·(W( )2,2 - W( )1,2 ) （11）

效率特性为

η1 = η( )1,1 + RN·(η( )2,1 - η( )1,1 ) （12）
η2 = η( )1,2 + RN·(η( )2,2 - η( )1,2 ) （13）

式中：下标1、2为由（Ncor，β）确定的特性数据。

根据当前压比 π 和相邻压比 π1 和 π2，计算相

似比α

α = π - π1
π2 - π1

（14）
由α求得当前工作点的流量和效率为

W = W1 + α·(W2 - W1 ) （15）
η = η1 + α·(η2 - η1 ) （16）

因此，对于任意一个满足流量连续和功率平衡的

稳态点，其部件特性（Ncor，π，Wcor，η）由构成矩形域的

相邻等Ncor线和相邻 β线的特性数据唯一决定，即图 3
中由坐标（Ncor1，β1）、（Ncor1，β2）、（Ncor2，β1）和（Ncor2，β2）

确定的特性数据决定。

在发动机部件特性修正中，只要保证由相邻 Ncor
线和相邻 β线特性数据构成的矩形域不变，那么矩形

域中的稳态点也不变。进而，将特性图对任意一个工

作点的特性修正，转变为对已知的转速线和 β线的矩

形域的修正，由此确定发动机部件特性修正思路。

2　部件特性修正方法

本文提出的修正方法重点在于整体缩放的修正

顺序以及局部修正中的特性线重塑方法，以实现对待

修正点的准确定位与快速修正。

模型修正流程如图 4 所示，首先，采用变缩放参

考中心的整体缩放法依次匹配设计点和慢车点，对特

性图进行整体缩放，实现特性图的大范围覆盖，大幅

度降低整个工况范围稳态点的平均误差。在此基础

上，采用第 1.3节思想，利用非设计点试验数据，修正

待修正点所在矩形域的特性数据，采用拟合椭圆曲线

法和插值法补充修正，进而实现对特性图的局部

修正。

2.1　设计点-慢车点整体缩放方法

在发动机多非设计点修正研究中，常采用 2种整

体缩放方法：（1）在设计点修正后，对多个非设计点以

设计点为缩放参考中心进行同时寻优，获得 1组修正
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缩放系数，对特性图进行整体缩放；（2）在设计点修正

后，采用下赶法分区修正，以设计点为参考中心，按折

合转速从高到低的顺序依次修正每个分区的低折合

转速线。这 2种方法在设计点修正后，直接开始对非

设计点的同时寻优，或是按分区依次修正转速线，没

有预先考虑慢车点的匹配，导致特性图没有大致覆盖

整个慢车点至设计点区间，因此得到的修正系数需使

得特性线较大的缩放才能满足非设计需求。

本文在设计点修正后，采用以设计点为缩放中心

对慢车点进行匹配的方法，将特性图覆盖至在整个工

况范围，可以大幅度降低整个工况范围稳态点的平均

误差，在此基础上，再开展各非设计点的修正工作，其

合理性在第3章仿真结果得到印证。

设计点-慢车点整体缩放方法如图 5 所示，以压

缩部件 2维流量-压比特性图为例进行说明。设计点

修正以特性图压比等于 1、
折合流量等于 0、效率等于

0的点（对应图 5中RC1 点）

为缩放中心，对特性图进

行整体修正。

考虑到发动机设计点

部件特性一般为已知，故

设计点修正系数[15]为

Cπ1 = πds - 1
πmap - 1 （17）

CW1 = Wds
Wmap

（18）
Cη1 = ηds

ηmap
（19）

式中：Cπ1、CW1、Cη1 分别为设计点压比、流量和效率修

正系数；πmap、Wmap、ηmap分别为发动机通用特性图map0

的设计点（图 5中DSmap0）部件特性；πds、Wds、ηds 分别为

发动机实际设计点（图5中DSmap1）部件特性。

在设计点修正时，不直接优化设计点待修正参

数，一般选择部件压比损失系数、燃烧室燃烧效率、轴

机械效率和引气等作为设计点待优化参数。通过优

化算法，优化设计点待优化参数，匹配设计点试车数

据。将得到的设计点修正系数反映到特性图中，对特

性图整体缩放，获得新特性图map1。

慢车点修正以特性图上压比等于 πds、折合流量

等于 Wds、效率等于 ηds 的点（对应图 5 中 RC2 点）为缩

放中心，对设计点修正后的特性图 map1 进行再次整

体修正。定义非设计点修正系数

πmap2 = Cπ2·(πmap1 - πds) + πds （20）
Wmap2 = CW2(Wmap1 - Wds) + Wds （21）
ηmap2 = Cη2(ηmap1 - ηds) + ηds （22）

式中：Cπ2、CW2、Cη2 分别为非设计点压比、流量和效率

修正系数；下标map1 为修正前的特性图，map2 为修正

后的新特性图。

慢车点修正时，部件压比损失系数、燃烧室燃烧

效率、轴机械效率和引气采取设计点优化后的结果不

变，将非设计点修正系数作为待优化参数。通过优化

算法，优化各部件的修正系数，使得设计点修正后特

图 5　设计点-慢车点整体

缩放方法

图 4　模型修正流程
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性图上的慢车点特性数据（图 5中 Idlemap1）匹配设计点

慢车点试车数据（图5中 Idlemap2）。

由于慢车点修正时，以设计点为缩放中心，故慢

车点修正后的特性图不会影响修正好的设计点。将

得到的慢车点修正系数反映到特性图中，对特性图整

体缩放，获得新特性图map2。

其中，设计点、慢车点的优化目标函数定义为

O = ∑
i = 1

n

ai

|

|

|
||
||

|

|
||
| xi,m - xi,e

xi,e
（23）

式中：n为待优化目标参数个数；ai 为参数 i对应的权

重系数；x i,m 为参数 i对应的模型输出值；x i,e为参数 i对

应的试车数据。

2.2　非设计点局部修正方法

如第 1.3节所述，在发动机部件特性图，只要保证

由相邻 Ncor 线和相邻 β 线特性数据构成的矩形域不

变，矩形域中的稳态点也不变。由此，可以利用非设

计点的试验数据，修正稳态点所在矩形域的特性数

据，进而实现对特性图的局部修正。

在经过设计点和慢车点的整体缩放修正后，在整

个工况范围内的误差基本符合精度需求。对于仍不

满足精度要求的非设计点，分别以设计点为缩放中心

单独寻优，获得非设计点对应的修正系数，以及所在

矩形域的相邻Ncor线和相邻β线坐标。

与整体修正不同的是，非设计点局部修正仅将得

到的修正系数反映到矩形域对应的特性数据中，而不

是整个特性图。因此，对于每个待优化的非设计点，

分别对应不同的满足试车数据需求的矩形域。这样

做的好处是，将稳态点的修正，转化到矩形域的修正。

并且，对矩形域的局部修正不会影响其他修正好的稳

态点，特性线基本不会存在交叉问题。

局部修正方法如图 6所示。在理想情况下，矩形

域所在的特性数据在局部修正后变化幅度不大，构成

的等转速线仍是平滑的特性线，理想情况下修正后平

滑的特性线如图 6（a）所示。非理想情况下，构成的等

转速线不平滑，则需要采用插值法或拟合椭圆曲线法

对特性线进一步补充修正。

插值法补充修正特性线如图 6（b）所示。对于矩

形域特性数据局部修正后，构成的等转速线为不平滑

的凸/凹曲线，对矩形域所在的等转速线的其他数据

点，根据相邻前后等转速线的特性数据通过插值法补

充修正，使得修正后的等折合转速线平滑。拟合椭圆

曲线法补充修正特性线如图 6（c）所示。在同一或者

相邻折合转速线下的多个非设计点，对同一转速线的

不同 β线位置的特性数据进行修正，采用拟合椭圆曲

线法对等转速线的其他数据点补充修正。

拟合椭圆曲线法采用优化算法优化椭圆中心、椭

圆半径、椭圆旋转角度，对修正后的等折合转速Ncor线

下不同 β线的特性数据点拟合 1条平滑的椭圆线，拟

合后的椭圆曲线为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

( )W - Wπ0
aπ

2
+ ( )π - ππ0

bπ

2
= 1

Wnew_π = W· cos (θπ ) - π· sin (θπ )
πnew_π = W0· sin (θπ ) + π0· cos (θπ )

（24）

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

( )W - Wη0
aη

2
+ ( )η - ηη0

bπ

2
= 1

Wnew_π = W· cos (θη ) - π· sin (θη )
ηnew_η = W0· sin (θη ) + η0· cos (θη )

（25）

式中 :W0、π0、η0 分别为椭圆中心；a、b 分别为椭圆半

径；θ为椭圆旋转角度；下标π为流量-压比特性图；下

标η为流量-效率特性图。

3　仿真验证

为验证所提出修正方法的有效性，针对本文的研

究对象，展开仿真验证。已知该发动机设计点飞行工

况为高度H=0 km、Ma=0.7。根据关键试车数据，选取

航空燃气涡轮发动机高压转子转速Nh、低压转子转速

N l、燃油流量W f、压气机出口总压P3、高压涡轮出口总

（a） 理想状态下修正后平滑
特性线

（b） 插值法补充修正特性线

（c） 拟合椭圆曲线法补充修正特性线

图 6　局部修正方法
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温T4A作为优化目标参数。

稳态点试验数据见表 1，选取高压转子折合转速

分别为 100（对应设计点）、96.125（对应非设计点 1）、

93.312（对应非设计点 2）、90.5（对应非设计点 3）、

87.58（对应慢车点）5 个稳态点对初始特性图进行

修正。

根据第 2.1节所述的整体修正方法，首先采用粒

子群优化算法对设计点进行修正。以特性图（1，0，0）
点为缩放中心，对设计点待优化参数（部件压比损失

系数、燃烧室燃烧效率、轴机械效率和引气）进行寻

优，匹配设计点试车数据，设计点修正后稳态点误差

如图7所示。

从设计点修正结果看，发动机设计点误差降到

0.5%以内，设计点附近稳态点的误差较小，在远离设

计点的位置，误差逐渐增大，误差最大在10%以上。

进一步采用粒子群优化算法对慢车点进行修正。

以特性图设计点为缩放中心，对非设计点待优化参数

（部件压比修正系数、流量修正系数、效率修正系数）

进行寻优，部件压比损失系数、燃烧室燃烧效率、轴机

械效率和引气采取设计点优化后的结果不变，以匹配

慢车点试车数据，慢车点修正后稳态点误差如图 8
所示。

从慢车点修正结果看，慢车点修正后精度从 10%

降到 2%以内，满足精度需求。并且以设计点为缩放

中心对慢车点进行修正时，不影响修正好的设计点精

度。从整个工况范围看，

以设计点为缩放中心对慢

车点的修正将部件特性图

覆盖整个工作区间，发动

机各稳态点地平均误差明

显减少，中间非设计点误

差相对较大。设计点-慢

车点整体修正后风扇特性

如图9所示。

根据第 3.2节所述的局部修正方法，对误差仍较

大的中间非设计点进行修正。需要注意的是，局部修

正时，一般仅修正压缩部件的部件特性，涡轮部件的

部件特性保持慢车修正后的不变。这是因为涡轮部

件的工作状态在不同工况下变化很小，反映在特性图

上为稳态点分布密集，因此在局部修正时不再修正涡

轮特性。

确定各稳态点所在特性图的位置，即矩形域所在

的相邻等转速 Ncor 线和 β 线坐标，稳态点在特性图位

置见表2。
从图 8中可见，待修正的非设计点 1、2的矩形域

含有公共点，因此对非设计点 1、2同时修正。以特性

图设计点为缩放中心，对非设计点待优化参数（部件

压比修正系数、流量修正系数、效率修正系数）进行寻

优，匹配非设计点 1、2 的试车数据，获得一组部件修

正系数。将部件修正系数反映到矩形域所在的特性

图进行局部修正，根据第 2.2节采用插值法对其他数

据点补充修正，局部修正后稳态点误差如图 10
所示。

表 1　稳态点试验数据

稳态点

设计点

非设计点1
非设计点2
非设计点3
慢车点

N l /%
100.00

95.52
91.38
86.48
81.17

W f /（kg/s）
0.14226
0.13330
0.11990
0.10830
0.09861

P3 /kPa
1506
1415
1286
1145
1020

T4A/℃
849
817
738
670
605

图 7　设计点修正后稳态点误差

图 8　慢车点修正后稳态点误差

图 9　设计点-慢车点整体

修正后风扇特性
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从图中可见，经过局部修正，非设计点 1、2 的误

差均有明显降低，且不影响修正好的其他稳态点精

度，整个稳态点误差均小于 1.5%，模型精度满足工程

需求。

3次修正后各稳态点平均误差对比如图 11所示。

从图中可见，设计点修正使得设计点的平均误差很

小，约为 0.5%，但其他非设计点的平均误差很高，慢

车点的平均误差最高超过 6%。采用变缩放中心对慢

车点进行修正后使得全工况范围稳态点的平均误差

大幅度降低，慢车点平均误差从 6% 减小至 0.5%，非

设计点 1、2 的平均误差降低至 1% 以下，且并不影响

修正后的设计点误差，设计点误差依旧保持在 0.5%
左右。局部修正使得误差较大的非设计点 1、2 的误

差进一步降低至 0.5% 左右，验证了修正方法的可

行性。

4　结论

（1）对于发动机任意 1 个满足流量平衡、压力平

衡、功率平衡的稳态点，其部件特性仅由相邻等转速

Ncor线和β线所在矩形域的特性数据决定。

（2）通过变缩放参考中心依次对设计点、慢车点

整体修正，将特性图按照工况范围大致缩放，可以使

模型稳态点误差在整个工况范围内大幅度减小。

（3）对于非设计点的局部修正，通过对稳态点的

单独寻优，将部件修正系数反映到由相邻等转速 Ncor
线和 β线所在矩形域的特性数据中，对于等转速线的

其他数据点依据情况采用插值或拟合椭圆曲线法补

充修正，可以提高该稳态点的误差精度，且不影响修

正好的其他稳态点。

本文所提出的修正方法中未考虑可变几何与引

气变化对发动机部件级数学模型计算精度的影响，有

待进一步开展方法研究。
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基于基准控制的低压涡轮转静子装测一体化方法

牛孝霞，龙 洋，卢文彪

（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：为进行大涵道比航空发动机低压涡轮转子同心度的精确测量与控制，根据其多级耦合的结构特点和 0.05 mm转子同心

度的控制需求，开展了基于基准控制的低压涡轮转静子高精度装测一体化方法研究。通过基准调节方法实现测量基准与回转轴

线重合，消除了定位误差；通过基准保持方法避免了装配操作对基准的影响，保证了测量基准姿态的一致性；结合质心对转子不平

衡量的影响，搭建了专用测试系统，实现对低压涡轮转子同心度的装配结果管控。将该方法应用于发动机低压涡轮转静子装配，

结果表明：实现了 0.0125 mm转子跳动的精确测量，有效避免了低压涡轮转子初始不平衡量超差，减少了重复装分工作，提高了装

配质量和效率，对多级部件同心度的高精度测量具有工程指导意义。

关键词：低压涡轮转子同心度；高精度测量；装测一体化；基准控制；装配精度；航空发动机

中图分类号：V263.2      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.03.018

Integrated Assembly and Measurement Method for LPT Rotor and Stator Based on Datum Control
NIU Xiao-xia， LONG Yang， LU Wen-biao

（AECC Shenyang Engine Research Institute， Shenyang 110015， China）

Abstract： In order to accurately measure and control the concentricity of the LPT （Low-Pressure Turbine） rotor of a high bypass 
ratio engine. Research on high-precision integrated assembly and measurement methods for LPT stator and rotor based on datum control 
was conducted according to the structural characteristics of multistage coupling and the requirement of 0.05mm rotor concentricity. 
Positioning errors were eliminated by adjusting the measuring datum to coincide with the rotating axis. The influence of assembly opera‐
tions on the datum was avoided， and the attitude of the measuring datum was kept consistent by the datum holding technique. By analyzing 
the influence of centroid on rotor unbalance， a dedicated testing system was built to control the assembly results of concentricity of the LPT 
rotor. This method was successfully applied to the assembly of the LPT rotor and stator， and the results show that the proposed method can 
accurately measure the rotor runout of 0.0125mm， effectively avoid the out of tolerance of the LPT rotor initial unbalance， reduce repeti‐
tive assembly and disassembly work， and improve assembling quality and efficiency， providing engineering guidance for high-precision 
concentricity measurement of multi-stage component.

Key words： concentricity of LPT rotor； high-precision measurement； integration of assembly and measurement； datum control； 
assembling precision； aeroengine

0　引言

转子初始不平衡量是航空发动机的主要振源之

一，需要在装配过程中严格控制。低压涡轮转子的初

始不平衡量超差是大涵道比发动机研制过程中时有

发生的问题[1-2]，其中一个主要因素是低压涡轮转子同

心度低，对发动机振动品质和转子稳定性具有直接影

响[3-4]。大涵道比发动机低压涡轮为多级耦合装配的

转静子结构，转静子必须逐级同步组装，因此其同心

度需要在装配过程中进行测量和控制，而受加工能

力、装配测量基准不统一、操作空间等因素限制，该装

测需求一直是中国航空发动机装配领域的难题，已成

为制约科研生产的关键环节。

国内外学者对于多级转子同心度在装配过程中

测量和控制开展了广泛研究。曹茂国[5]开展了Powell
角向位置优化研究；孙贵青等[6]提出了基于 SPS-

收稿日期：2021-12-21  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：牛孝霞（1990），女，硕士，工程师。

引用格式：牛孝霞,龙洋,卢文彪 .基于基准控制的低压涡轮转静子装测一体化方法[J].航空发动机,2024,50（3）:122-127.NIU Xiaoxia,LONG Yang,LU 
Wenbiao.Integrated assembly and measurement method for LPT rotor and stator based on datum control[J].Aeroengine,2024,50（3）:122-127.
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1000L 测试系统的误差分离方法；吴法勇等[7]提出了

基于 SPS-1000L 测试系统的堆叠优化方法；琚奕鹏

等[8]在堆叠优化基础上提出双目标优化理论，YANG
等[9-10]提出一种通过计算和调整单级转子跳动优化转

子同轴度的方法。其应用对象是机匣为对开结构、各

级转子盘间通过止口配合定心的转静子组件，转子在

装配平台上按照规定角度组装完成后，再进行静子机

匣的装配，例如典型的高压压气机部件。对于转静子

同步装配的多级低压涡轮结构，如 CFM56 发动机用

户手册中低压涡轮转静子装配工艺，及 Horibe等[11-12]

所述的GE90发动机低压涡轮转静子装配方法只能满

足基本的装配需求，无法满足更重要的转子同心度控

制需求，同样存在不平衡量超差问题。

大涵道比发动机低压涡轮的装配和测量均在洪

艳霞等[13]所述的装配台上进行。该装配台以 1级转子

前端面作为基准，滑动轴瓦结构作为回转机构，测量

误差高达 0.13 mm，无法直接满足同心度测量精度要

求，存在引起低压涡轮单元体初始不平衡量超差的

风险。

鉴于此，本文提出一种全新的高精度装配测量方

法，分析大涵道比发动机低压涡轮结构特点和装配需

求，开展基准调节、数据处理分析等方法研究。

1　装配需求分析

低压涡轮转子组件作为大涵道比发动机低压涡

轮平衡组件的主要组成部

分，要求以 A、B 为支点进

行动平衡时，其 C、D 面初

始 不 平 衡 量 不 能 超 过

7500 g·mm。低压涡轮平

衡如图1所示，需要严格控

制各级转子同心度。

低压涡轮转子同心度控制通过测量和调整各级

盘心跳动实现，多级耦合转静子结构及测量要求如图

2所示。由于低压涡轮各级导向器均为整环结构，转

子盘间通过精密螺栓定位，为保证转子同心度，需要

对各级盘心和锥壁配合面跳动进行严格控制。同时，

由于操作空间的限制，导向器叶片安装时需要使转、

静子轴向相对移动增加导叶安装空间。

作为典型的多级耦合嵌套结构，其装配必须按照

“1级转子、1级静子”的顺序逐级安装，因此转子同心

度必须在转静子装配过程中进行测量控制。而当锥

壁安装后，基准A、B均不可测（图 2），且由于基准A、B

的加工误差相对跳动控制目标 t=0.05 mm 不可忽略，

无法采用传统测量垫盘或实时测量调整方式直接保

证基准。

因此需要开展基准控制方法研究，将 1级盘轴线

无极调节至与回转轴线重合，消除定位误差，同时保持

基准姿态；结合专用测试系统和回转系统设计，保证测

量精度不低于 t/4[14]，即 0.0125 mm。在耦合装配过程

中，保持 1级盘相对固定，测量各级盘心跳动，通过改

变配合角向位置等方式保证各级盘心跳动不大于 t。

2　基准控制方法

2.1　基准调节方法

2.1.1　调倾原理

基于定自由度球面

支承和导向，通过施加与

重力不共线的偏作用力，

实现球的转动，将驱动装

置的位移转化为球的转

动角度，如图 3所示。其

中调整的角度 θ 与传动

机构位移X之间的关系满足

θ = tan-1 h0 + X
L - tan-1 h0

L （1）
式中：L为传动机构施力点距离球心的水平距离；h0为

球心距离工作面的垂直距离。

调整的角度φ与测量面位移ΔX之间的关系为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

φ = tan-1 R
H - h0

- θ

φ = cos-1 ΔX + H - h0
R2 + ( H - h0 )2

（2）

A B

C D

图 1　低压涡轮平衡

图 2　多级耦合转静子结构及测量要求

图 3　调倾原理
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式中：H为被测面距离工作面距离；R为被测件半径。

2.1.2　调心原理

设计螺纹传动机构，控制工作台面相对回转部件

的位移，垂直布置 2 组传动机构，分别控制 X、Y 向的

位移，合理选择固定的螺

纹件，将两驱动层整合成

单个零件，实现一定范围

内任意方向偏心量的调

节，如图4所示。

2.1.3　基准调节结构设计

基准调节结构包括调心盘、调心调倾盘、十字形

分布的 2个调心位移发生器（周向相距 90°）和 2个调

倾位移发生器（周向相距 90°）、调倾盘、转轴等零组

件，如图 5 所示。其中转轴固定在轴承内圈上，且与

调倾盘通过调倾位移发生器相连；调倾盘与调心调倾

盘通过螺栓固定，与调心盘可沿X、Y方向相对移动。

在调倾位移发生器中，调倾盘与转轴间为球面接

触，驱动双螺纹手柄，通过球面-杠杆机构，实现驱动

球绕螺栓的转动，产生轴向位移，实现手柄与基准定

比例角度调节，如图6所示。

在调心位移发生器中，滑动螺纹套固定在调心盘

上，调心螺纹套与调心调倾盘径向固定，切向可相对

移动，松开锁紧螺母，驱动滚花螺母带动螺纹杆转动，

实现螺母旋转角度与平面偏心量的定比调节，如图 7
所示。

2.2　基准保持方法

利用双螺纹的双向轴向力、防松螺母的预紧力以

及球面摩擦力，实现转子落装和连接螺母限力过程中

导致的轴向及径向载荷下基准状态的自锁。机构在

2个调倾驱动球及调心盘球面接触下平衡，受初始安

装状态和重力影响，其倾角取决于调倾驱动球的位置

和驱动球与上下压板的接触状态，其偏心取决于螺杆

位置以及螺纹套的受力状态。则机构自锁的充要条

件为载荷变化形成的等效作用力，小于防松螺母作用

力与双螺纹轴向力之和，保证螺纹杆不松动；同时等

效力矩不足以克服摩擦力使其向驱动球与压板间隙

方向转动。则根据限力操作的最大输入力和待安装

组件最大重力矩，控制机构的尺寸、防松螺母预紧力、

球面接触角度和质量即可实现自锁。

采用静子移动方案，避免移动转子导致的基准状

态的变化。利用锥齿轮副带动主动带轮-同步带-从
动轮同步转动，通过螺纹副将转动转化为顶丝及静子

的轴向同步平移。同步升

降机构输入端如图8所示。

同步传动采用同步带、同

步轮及涨紧轮实现。其中

一个同步轮与锥齿轮相

连，通过手轮驱动。

3　装测一体化装置集成设计

3.1　测试系统

为达到高效、高精度的数据采集和处理，配备专

用测试系统，主要包括数据采集系统和数据处理与显

示系统。

数据采集系统主要由接触式位移传感器及其驱

动系统组成，为了提高测量效率和基准调整的准确

性，系统中采用双路位移传感器同时采集端面和柱面

跳动信息。数据处理与显示系统包括处理器、程序软

件及显示器，除具备圆度、平面度、同心度、平行度的

最小二乘评价功能外，还可提供基准调整指导，给定

调整的手柄及调节方向。基于不平衡量产生根本原

因是质心的偏移导致，因此圆度、平面度的数据处理

图 4　调心原理

图 8　同步升降机构输入端

图 5　调心调倾机构

图 6　调倾位移发生器原理

图 7　调心位移发生器原理
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在更接近实际质心的最小二乘法评价基础上进行，同

心度和平行度均利用评价后的圆度、平面度进行分

析。综合考虑机构设计精度、测试能力等条件，将数

据采集和处理误差设定为不大于0.004 mm。

3.2　机构集成

基于高精度回转部件，集成调心调倾结构、基准

保持结构、同步升降机构、基准加持等结构。高精度

回转系统通常采用转台轴承（机床、精密测量）[15-16]、

交叉滚子轴承（机器人、医疗器械）[17]或空气静压轴承

（堆叠转台）[18]实现，综合考虑应用对象、精度、使用环

境等因素，最终选用精度为 3 μm 的双方向滚子轴承

作为回转部件。

低涡高精度装测一体化机构由转子夹持机构、静

子支撑机构、转台轴承、调

心调倾机构和支架组成，

如图 9 所示。其中转子夹

持机构固定在调心调倾机

构上，后者与轴承内圈固

定，轴承外圈与静子支撑组

件相连并固定于支架上。

4　误差分析及应用效果

4.1　误差分析

综合测量误差由机构运动误差与数据采集处理

误差组成，满足

τ = T 2 + T 2
s （3）

式中：τ 为综合测量误差，即设备精度，目标值 0.05 
mm/4，即 0.0125 mm；Ts为数据采集处理误差，设计值

0.004 mm；T为机构运动误差。

4.1.1　数据采集和处理精度验证

经过计量机构校准的基准轴（如图 10所示）安装

于堆叠转台 SPS-1000L，
该转台的径向回转误差

为 0.3 μm，通过传感器进

行数据采集后进入数据

处理系统，将显示结果与

校准结果进行对比，见表

1。最大差值为 Ts=3.223 
μm，满足 0.004 mm 的精

度要求。

4.1.2　机构运动误差

为验证装测一体化转台机构部分测量精度，参照

低速转台校准规范[19]以及圆度、圆度仪计量检定规

程[20]进行检定：回转轴系

径向回转误差的检测采用

圆度误差评定的方法测

量，圆度误差采用最小二

乘法进行评定。将标准半

球置于卡盘中心，回转轴

系匀速旋转，采集半球圆

周跳动。垂直轴角回转误

差检测如图11所示。

当转台在多个轴向位置进行测量时，除校准每一

个测量截面外，通常采用倾角回转误差表示。对于可

调转台而言，在基准调节后，忽略基准轴线与回转轴

不垂直的问题，则回转倾角导致的误差T

T=TZ1+TZ2=(AC+DC´-A´C´·cos θ)+
(C´B´·cos θ-CB'+DC')=20C·sin θ （4）

式中：T 为回转倾角导致的跳动差值；θ 为回转倾角；

AB 为被测对象理论位置；

A´B´为被测对象倾斜后实

际位置；O 为回转原点，即

轴承内圈下端面圆心，OC

与 AB 垂 直 ，OC’与 A´B´
垂直。

倾角回转误差模型如

图12所示。

则回转误差T可设为

T = 2sinθ·Z或T = T0 + 2sinθ·ΔZ （5）
式中：Z为被测对象距离回转原点O的垂直距离；T0为

已知截面的回转误差；Z为被测对象距离该已知截面

的垂直距离。

根据校准规范进行检测得到第 1 级低压涡轮盘

心所在截面的回转误差 T1=0.00619 mm。将第 1级盘

图 9　低涡高精度装测一体

化机构

表 1　数据采集和处理精度测试结果 μm 
序号

1
2
3
4
5
6

测量参数

圆度a1
圆度a2

同心度a3
平面度a4
平面度a5
平行度a6

校准值

1.05
1.48
1.26
7.3
2.7

13.8

测量值

2.948
3.237
0.483
4.077
2.693

14.724

差值

1.898
1.757
0.777
3.223
0.007
0.924

图 12　倾角回转误差模型

图 10　基准轴

数据采集

标准半球工作面

垂直轴

图 11　垂直轴角回转

误差检测
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距离回转原点距离Z1=407.7 mm带入式（5）得

T=2 sin θ·Z=1.518·10-5Z=0.00619+1.518·10-5ΔZ（6）
4.1.3　综合误差验证

根据式（6）可知，回转倾角误差与所测截面高度

成正比，因此本设备在第 5级低压涡轮盘心所在截面

处的误差最大，将 Z5=697 mm 代入式（6）得到 T5=
0.0106 mm。

将 T5和 Ts带入式（3），得到设备在本应用对象的

最大综合误差为 0.011 mm，满足 0.0125 mm的精度设

计要求。

4.2　应用效果

大涵道比发动机低压涡轮应用传统方法装配后，

多台次出现初始不平衡量超差，其装配参数见表 2：
虽经过多次更换各级盘的相对角向位置后，跳动数值

不大于 0.05 mm，但由于测量精度低，该数值不能反映

真实同心度，因此仍出现初始不平衡量超差现象。

将本文所述方法应用于上述超差台次，在低压涡

轮组装过程中进行跳动的同步测量，操作步骤如下：

将机匣和第 1 级盘组件分别安装在静子支撑和转子

夹持组件上；根据测试系统提示操作调心调倾机构，

使第 1级盘心跳动相对其最小二乘圆、最小二乘平面

的数值均在 0.001 mm 以内，保持整个测量过程中调

节机构的姿态不变；操纵同步升降机构，逐级安装导

向器和转子组件，测量盘心端面和柱面跳动，通过串

动涡轮盘的相对角向位置，使其端面和柱面跳动在

0.05 mm以内，试验数据见表 3。从表中可见，各台次

低压涡轮初始不平衡量均可以满足不大于 7500 gmm

的要求。此外，该结果可侧面验证设备 0.0125 mm的

测量精度可满足 0.05 mm跳动测量需求，实现通过控

制同心度满足初始不平衡量要求的目标。

5　结论

（1）采用基于基准控制的高精度装测一体化方法

实现了 0.05 mm转子同心度控制所需的 0.0125 mm的

测量精度，有效避免了初始不平衡量超差问题，提高

了发动机装配质量和效率。

（2）基准控制方法和转台轴承的应用，可以实现

0.00619+10-5（Z）mm的机构测量精度。在不提高加工

精度的前提下，对多级转子部件、静子部件的同心度

测量具有工程指导意义。
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一种裸线热电偶时间常数新公式的仿真和试验验证

岳玲玲，李星优，蔡梦音，王培勇
（厦门大学 航空航天学院，福建厦门 361005）

摘要：为准确获取热电偶测量动态来流温度的响应时间即时间常数，根据能量守恒，考虑热电偶结点的对流、辐射和导热，推

导了热电偶时间常数的新公式。时间常数公式中涉及 2个参数α和 e，其中与表面辐射相关的参数α通过计算流体力学（CFD）仿

真小球在来流参数变化时的球温动态响应时间拟合获得，而与导热相关的参数 e通过CFD仿真 S型热电偶在来流参数变化时的热

电偶结点温度动态响应时拟合获得。通过仿真和试验 2种方式对时间常数公式进行验证。结果表明：在不同工况下，公式计算和

CFD仿真得到的时间常数误差在20%以内，且仿真结果下的特定工况辐射和导热综合影响，能够使时间常数最低降为仅考虑对流

的 33%；采用 S型热电偶测量了标准高温燃气，通过对热电偶加载然后撤销电流获得热电偶测温的动态响应曲线和时间常数，试

验与公式获得的时间常数之间的最大误差为-12%，证实了公式的准确性较高。

关键词：裸线热电偶；计算流体力学；时间常数；结点传热

中图分类号：V231.1      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.03.019

Simulation and Experimental Verification of a New Time Constant Formula for Bare-wire Thermocouple
YUE Ling-ling， LI Xing-you， CAI Meng-yin， WANG Pei-yong

（School of Aerospace Engineering，Xiamen University，Xiamen Fujian 361005，China）
Abstract： In order to accurately determine the response time （time constant） of the thermocouple to measure the dynamic 

temperature changes， a new time constant formula for thermocouple was derived based on energy conservation and considering convection， 
radiation， and heat conduction at the thermocouple junction. Two parameters， α and e are involved in the time constant formula. The 
parameter α related to the surface radiation was obtained by fitting the CFD（Computational Fluid Dynamics） simulated time constant of a 
sphere under varying flow parameters； while the parameter e related to conduction was obtained by fitting the CFD simulated time constant 
of an S-type thermocouple. The time constant formula was verified by simulation and experiment. The results show that under different 
working conditions， compared with CFD simulation results， the errors of the formula are less than 20%. For a specific CFD simulation case 
considering the combined effect of radiation and heat conduction， the time constant can be reduced to 33% of the case considering only 
convection. Using an S-type thermocouple to measure the temperature of the standard high-temperature gas， the dynamic response curves 
and the time constants of the thermocouple were obtained by loading the thermocouple and then removing the current. Compared with the 
experimental data， the maximum error of the formula is -12%， demonstrating the high accuracy of the formula.

Key words： bare-wire thermocouple； CFD； time constant； junction heat transfer

0　引言

温度作为最重要的基础物理量之一，在航空航

天、燃烧、核电站运营[1-3]等领域有着重要的地位。热

电偶传感器具有结构简单、制造容易和测温范围大等

特点，同时因其良好的测温精度和热惯性小被广泛用

于测温[4-5]。时间常数表征热电偶传感器的响应速

度[6]，即热电偶跟踪温度变化的能力[5]，研究时间常数

的计算公式对于热电偶的动态测试具有重大意义。

国内外学者对热电偶传感器的时间常数进行了

广泛研究。师钰璋等[7]和 Li等[6]分别采用半导体激光

器激励法和改进高温炉产生温度阶跃的方法进行了

时间常数的试验，但二者均未涉及热电偶时间常数的

机理研究；Petit 等[8]从理论和试验 2 方面对辐射传热

收稿日期：2022-11-23
作者简介：岳玲玲（1997），女，在读硕士研究生，

引用格式：岳玲玲,李星优,蔡梦音,等 . 一种裸线热电偶时间常数新公式的仿真和试验验证[J]. 航空发动机,2024,50（3）:128-136.YUE Lingling,LI 
Xingyou,CAI Mengyin,et al.Simulation and experimental verification of a new time constant formula for bare-wire thermocouple[J].Aeroengine,2024,50（3）:
128-136.
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和催化效应不显著时的热电偶频率响应进行了研究，

采用外部、内部加热法研究了时间常数的不同，得到

了适用于外部加热法的 1阶响应传递函数，但由于焦

耳效应和珀耳帖效应对热电偶线的非均匀加热使其

准确度对于内部加热法较低，且虽然考虑了热电偶球

结点与线之间的热传导，但并不适用于高温状态下辐

射对时间常数的影响；Santoni等[9]考虑了热电偶传热

过程中的辐射校正，并建立了辐射修正的新公式，但

缺乏对热电偶的导热修正；Glawe 等[10]试验研究了高

温高速气流中几种 K 型热电偶探针的辐射修正及时

间常数，但试验无法区分辐射和传导 2 种热损失模

式，其在计算中认为热传导修正只是综合热损失修正

的一小部分，没有单独考虑导热修正，得到了导热修

正影响很小的结论。热电偶的测量温度为热电偶的

结点温度，而热电偶结点温度由结点的能量守恒决

定，包括结点与来流的对流和辐射换热，结点与热电

偶导线的导热，结点与周围环境的表面辐射换热。因

此，热电偶动态测温的时间常数并不仅仅是热电偶本

身的特性，而是与这些传热模式都相关。在上述研究

中，很少全面考虑所有的传热模式对热电偶时间常数

的影响，大部分文献都忽略了导热对热电偶时间常数

的影响[11-13]。

本文全面研究了裸线热电偶的时间常数与结点

传热模式。

1　热电偶时间常数理论推导

在热电偶所处环境发生变化后，热电偶需要一定

的时间才能达到新的稳态，这就是热电偶的动态响应

特性。在温度随时间的变化过程满足指数变化时，时

间常数定义为热电偶测量温度从初始稳态温度Tb1升

高新的稳态温度Tb2的温度

阶跃（Tb2-Tb1）的 63.2% 所

需要的时间[14]，热电偶温度

阶跃响应指数变化过程如

图 1 所示。图中，T 为温

度；t为时间；t1为环境条件

发生阶跃改变的时间；t2为

热电偶达到 63.2% 温度阶

跃的时间，τ 为时间常数。

热电偶结点传热如图 2 所示。图中，Qconv为结点

与高温气体之间的对流传热；Qcond为结点和热电偶线

之间的热传导；Qradg为结点吸收的高温气体辐射；Qrads
为热电偶结点表面与环境

之间的辐射换热；T∞为环

境温度；Tb 为热电偶结点

温度；Tg为来流气体温度。

结点的能量守恒方程

Qradg与Qrads的表达式[15]为

Qconv + Qcond + Q radg + Q rads = ρVc dTbdt
, 

Qconv = hAb (Tg - Tb ), Qcond = kAc
∂T
∂y

, 
Q radg = εεg σAbTg 4, Q rads = -εσAb(Tb 4 - (1 - αg )T∞ 4 )

（1）

式中：ρ、V、c 分别为热电偶球结点的密度、体积和比

热；h为热电偶结点表面对流换热系数；Ab为球结点与

来流的接触面积（球面积减去与 2根热电偶线的连接

面积）；k 为热电偶线的导热系数；Ac为 2 根热电偶线

的横截面积；y轴方向为热电偶线方向；ε为球结点表

面的发射率；εg为气体辐射发射率，是燃气温度、燃气

组分以及高温燃气区域尺寸的函数[15]，与热电偶的温

度无关；σ 为斯蒂芬-波尔兹曼常数（σ =5.67×10-8 W/
(m2·K4）。

hAb (Tg - Tb ) + kAD
l (Tw - Tb ) - εεg σAbTg 4 +

εσAb ⋅ ((1 - αg )T∞ 4 - Tb 4 ) = ρVc dTbdt

（2）

式中：l 为导热特征长度；Tw为热电偶线温度；ag为气

体对环境辐射的吸收系数，是燃气温度、燃气组分、高

温燃气区域尺寸以及环境温度的函数[15]，与热电偶的

温度无关。

由式（2）继续推导可得

ρVc
hAb

dTbdt
= Tg + kAc

hAb l Tw + εεg σT 4g
h + εσ (1 - αg )T 4∞

h -
(1 + kAc

hAb l + εσTb 3

h )Tb

（3）

ρVc

hAb (1 + kAc
hAb l + εσTb 3

h )
dTbdt

=

Tg + kAc
hAb l Tw + εεg σT 4g

h + εσ (1 - αg )T 4∞
h

(1 + kAc
hAb l + εσTb 3

h )
- Tb

（4）

令θ = Tb - (Tg + kAc
hAb l Tw + εεg σT 4g

h +
εσ (1 - αg )T 4∞

h ) / (1 + kAc
hAb l + εσTb 3

h )

Tb2

Tb1

T/K

τ
t1 t2 t/s

Tb1+0.632（Tb2-Tb1）

图 1　热电偶温度阶跃响应

指数变化过程

T∞
Qrads

Qcond
Qconv Qradg

Qcond线1 线2

T∞
Tb

Tg

x
z y

图 2　热电偶结点传热
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则有

ρVc

hAb (1 + εσTb 3

h + kAc
hAb l )

dθ
dt

= -θ （5）

与纯对流的情况下的温度分布为指数函数不同，

式（5）由于左边项的分母包含温度变量 Tb，其真实解

并非指数函数。但目前热电偶时间常数的确定都是

假定温度随时间指数函数变化，取温度变化为 2次稳

态结点温度（测量温度）差的 63.2% 对应时间为时间

常数。后面的CFD仿真数据也表明，在 2个稳态间的

结点动态温度分布可以非常好的近似为指数函数。

在这样的情况下，可将式（5）左边项的分母中的Tb3近

似为转化为αTr
3，其中α为与温度无关的表达式，Tr为

2 个稳态温度间的某种平均值，为平均辐射温度，不

再是1个变量。

ρVc

hAb (1 + αεσT r 3

h + kAc
hAb l )

dθ
dt

≈ -θ （6）

式（6）的解为1个指数函数，其时间常数为

τ = ρVc

hAb (1 + αεσT r 3

h + kAc
hAb l )

（7）

Liu等[16]提出了热电偶测温的影响长度概念并给

出了影响长度的公式。影响长度是指在热电偶结点

的某个长度范围内的气体温度分布会影响热电偶线

的温度分布，而热电偶线的温度分布又通过导热影响

热电偶结点的温度分布。超过影响长度的范围，热电

偶的导热对结点温度几乎没有影响。式（7）中的导热

特征长度 l与影响长度的概念一致，因此定义导热特

征长度 l=e·lth，其中 lth为影响长度，e为 lth的修正参数，

lth表达式[16]为

l th = -ln (0.01) kdw /hw /2 （8）
式中：dw为热电偶线的直径；hw为热电偶线的总换热

系数 hw=hr，w+hc，w，其中 hr，w为辐射换热系数，可由辐射

关系式得到；hc，w为热电偶线的对流换热系数，可由公

式[17]求解得到。

Nuw=0.42Pr0.2+0.57Rew1/2Pr1/3,0.01<Rew<10000 （9）
式中：Nuw为热电偶线的努塞尔数；Rew为热电偶线的

雷诺数；Pr为普特朗数。

h r,w = εσ (Tb + T∞ ) (Tb 2 + T 2∞ ) （10）
式（7）中涉及到球结点的对流换热系数，球结点

适用的强迫对流换热关系式[18]为

Nub=2+0.6Reb1/2Pr1/3 （11）
式中：Nub为结点的努塞尔数；Reb为球结点的雷诺数。

最终时间常数表达式为

τ = ρVc

hAb (1 + αεσT r 3

h + kAc
hAb el th

)
（12）

α可能与发射率、速度、球径有关，e可能与温度、

速度、压力、尺寸等有关，这些关系式可通过CFD仿真

结果进行拟合获得。为了方便后续分析，令 fr=

αεσTr3/h，fc=kAc/（hAbelth），即 fr、fc 分别为辐射项、导热

项对降低时间常数的贡献值。

2　CFD 仿真

以热电偶结点球心为原点，热电偶结点直径 db=
1.05 mm，热电偶线直径dw=0.5 mm，热电偶线中心轴距

为 1.6 mm，热电偶求解域

模型如图 3 所示。该热电

偶尺寸为基础尺寸，后面

的仿真分析还涉及到其他

尺寸热电偶的仿真，如未

指明特定的热电偶尺寸，

均采用基础尺寸热电偶。

图 3中长方体区域为求解域，求解域的长×宽×高
为 56×54×20 mm。求解域底面为来流气体速度入口

区域。热电偶水平放置于求解域前后 2 个面的中心

位置，2根热电偶线水平放置，距离下底面高度均为5 
mm。热电偶结点中心距离求解域左侧面为16.8 mm，距

离求解域上部顶面为 15 mm。热电偶线整体长度为

39.2 mm（大于采用式（8）计算的影响长度，进一步延

长热电偶线长对结点温度无影响）。其他尺寸热电偶

的仿真也采用上述热电偶线长（均大于影响长度）以

及几何布置。计算域的前后端面及左、右端面为对称

面。气体入口设置为速度入口边界，上表面为压力出

口边界。

采用 STAR-CCM+软件生成多面体网格，生成的

热电偶求解域网格如图 4所示（商用热电偶的头部形

求解域
压力出口

20 
mm

54 
mm 16.8 mm 39.2 mm

热电偶结点 热电偶线x
z y

高温气体
来流方向

速度入口

图 3　热电偶求解域模型

（a） z=0 mm处网格截面 （b）热电偶网格

图 4　热电偶求解域网格
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状差异较大，图中采用了常见的一种形态）。热电偶

模型的网格总体数量约为 167 万，其中，流体网格为

151 万，固体网格为 16 万，进一步增加网格数量对计

算结果几乎没有影响。

仿真为动态流固耦合传热，流动为层流流动，工

质为常压 N2，采用不可压缩理想气体状态方程，即气

体密度只随温度变化。气体的物性参数如定压比热、

动力粘度和热导率是温度的多项式函数（比热为分段

多项式函数，采用 NASA 格式，动力粘度和热导率采

用 CHEMKIN 导出函数）。无特殊说明时，热电偶表

面发射率为 0.8，来流速度为 50 m/s，出口环境温度和

压力分别为300 K与101.325 kPa。
S型热电偶的 1根为纯铂（Pt）材料，1根为 90%铂

+10% 铑（Rh）的材料，结点则由 2 根热电偶线焊接形

成。纯铂热电偶线的密度为 21450 kg/m3，90% 铂

+10% 铑热电偶线的密度为 19970 kg/m3，2 根热电偶

线的比热[19]为

cp-Pt=113.024725+0.0691433T-5.1278388×10-5T 2+
2.562042×10-8T 3-4.51007326 ×10-12T 4

cp-90%Pt+10%Rh=119.76978+0.08488965T-6.2189377×
10-5T 2+3.1121337×10-8T 3-5.69139194×10-12T 4 （13）
式中：cp-Pt为铂线的比热；cp-90%Pt+10%Rh为 90%铂+10%铑

线的比热。

热导率[19]为

kPt=0.0198T+64.141，k90%Pt/10%Rh=0.006T+28.385  （14）
热电偶结点的各参数取 2根热电偶线的平均值。

热电偶 CFD仿真方法的准确性在前期工作中已经通

过与试验数据的对比得到验证[20]。

3　结果及分析

来流工况从 50 m/s 和 2400 K 突变到 10 m/s 和

300 K工况下模拟的热电偶结点温度随时间变化曲线

（热电偶初始温度为初始工况下的稳态温度 1846 K）
如图5所示。从图中可见，

这些数据点的指数函数拟

合曲线（采用 Origin 按 Y=
A1·exp（-x/τ）+y0 对仿真输

出数据点进行拟合，τ和仿

真数据点吻合很好，拟合

时间常数为 0.7655 s，按照

结点温度变化 63.2% 确定

的时间常数为 0.7639 s，二者非常接近，误差仅为

0.21%。前面的时间常数是采用 0～7s的温度数据进

行拟合的，采用 1、3、5 s内的数据点进行拟合得到的

时间常数分别为 0.7337、0.7631、0.7653 s，存在一定的

差别，这也表明这些数据点并非完美的指数函数分

布，拟合的时间常数依赖于数据的时间长度。

此外，在 2 种稳态工况间的动态测温，例如在来

流速度为 50 m/s，来流温度 300 K突变到 2400 K的动

态测温，和 2400 K 突变到 300 K 的动态测温，其时间

常数不相同。前者的时间常数为 0.3407 s，后者的时

间常数为 0.3993 s，存在 17.20%的差别。造成这一差

别的主要原因是升温和降温过程中平均对流换热系

数不同，而对流换热系数的不同来源于膜温的不同。

来流温度 300 K 升高到 2400 K 再降低到 300 K 时膜

温、球结点对流换热系数变化如图 6所示。从图 6（a）
中可见，在 t=0 s 时，结点温度为 300 K，来流温度由

300 K突升到 2400 K，膜温由 300 K升高到 1350 K，达

到稳态时，结点温度升高到 1846 K，膜温升高到 2123 
K；在 t=4 s时，来流温度由 2400 K降低到 300 K，膜温

逐渐降低，达到新的稳态膜温 300 K。从图 6（b）中可

见，对于升温过程，结点对流换热系数从 882 W/（m2·
K）变化为 938 W/（m2·K），平均值为 910 W/（m2·K）；降

温过程则从 855 W/（m2·K）变化到 810 W/（m2·K），平

均值为 838 W/（m2·K）。由于Reb增大而Pr减小，二者

的变化趋势不同导致其对流换热曲线出现波动，但整

体趋势还是下降的。对流换热系数越大，时间常数越

小，所以升温过程的时间常数小于降温过程时间常数

的。由于整个动态过程中的结点温度变化，导致对流

换热系数变化。在采用式（7）计算时间常数时，采用

初始结点温度和稳定后的结点温度的算术平均值作

为壁面温度与突变后的来流温度的平均值作为膜温

进行物性参数（密度、粘度、普朗特数、导热系数）的计

T/K

200018001600140012001000800600400200
t/s40 1 2 3 5 6 7 8

温度
温度随时间变化拟合曲线

y=A1*exp(-x/t1)+y0
/b（温度）Reduced Chi-SqrAdj.R-Squarey0A1t1

1.562390.99998300.06281±0.062861545.10065±0.282040.76549±2.34127E-4

图5　热电偶结点温度随时间

变化曲线
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热电偶温度
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（a） 膜温变化

对
流

换
热

系
统
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300 K对流换热
系统数

（b） 球结点对流换热系数变化

图 6　来流温度 300 K 升高到 2400 K 再降低到 300 K 时膜温、

球结点对流换热系数变化
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算，结合式（11）计算球结点对流换热系数。对热电偶

线的对流换热系数也是类似的处理。

3.1　辐射对时间常数的影响

式（5）中的辐射换热修正项是温度 Tb的 3 次方，

有强烈的非线性，因此Tr取动态过程前后的结点温度

的代数平均值不合适，本文取热电偶在 1个时间常数

下的结点温度为Tr，即Tr=Tb1+0.632（Tb2-Tb1）。针对无

热电偶线的热电偶，即纯球传热的动态过程进行仿

真，由于没有热电偶线导热，纯球的时间常数以及 α

的取值为

τ = ρVc

hAb (1 + αεσTr
3

h )
（15）

α = ( ρVc
hAbτ

- 1) h
εσTr

3 （16）
α可能与热电偶表面发射率ε、来流气体速度u和

热电偶球径 db有关。本文通过对去除热电偶线的纯

球分别只改变 ε、来流气体速度 u 和热电偶球径 db其

中一项的方式，利用式（16）得出α，分析α与三者之间

的关系，不同条件下α的值见表1。

ε提高时辐射量增加，τ随之减小，α有稍许波动；

速度 u提高时对流换热系数 h变大，温度 Tr升高，τ减

小，α有随 u增大而增加的趋势，但增幅非常小；球径

db的增加引起 Ab增加，h减小，且因为尺寸增加导致 τ

增加，Tb2降低，α 逐渐增大趋于稳定值。从表 1 中可

见，发射率由 0.2 增大到 1.0，α 变化率在 3% 以内，速

度由 5 m/s 提高到 80 m/s，α 由 3.351 变化到 3.716，变
化率在 11%内，db由 0.2625 mm增加到 2.1000 mm时，

α由 2.443变化到 3.785，增加了 55%。综上所述，α与

ε、u之间相关性较小，与 db之间的关联较大。本文近

似 α仅与球径 db之间存在关系，α与球径的拟合关系

如图7所示。

从图中可见，α 与球

径 db值之间存在指数函数

关系，相关系数 R2的值高

达 0.976，拟合可信度较

高。α 为无量纲参数，关

系式为

α = 3.72517 -2.82929 exp (-db /0.31231) （17）
3.2　导热对时间常数的影响

对于热电偶这种简单结构，辐射仅与面积有关，

与几何结构之间的关系不大，因此第 3.1节中关于辐

射项的关系式亦可适用于热电偶，可在式（17）的基础

上进一步研究导热对时间常数的影响。对导热会造

成影响的因素可能有温度、速度、压力、大小、球径线

径比 δ等。经计算得知，温度、速度、压力、大小对 e的

影响均很小，球径线径比对 e 影响较大，且二者之间

存在着明显的指数变化关系。线径为 0.5 mm，来流气

体温度从 2400 K降低到 2200 K，不同球径线径比下 e

值见表 2。来流速度均为 50 m/s，热电偶初始温度是

指各不同 δ 下的热电偶在来流气体温度为 2400 K 下

的稳定温度。

从表中可见，δ 越大，影响长度系数 e 越小，这是

热电偶线导热面积相对于热电偶球结点面积减小使

得导热量占热电偶球结点换热量的比例大幅度下降

导致的。由此可知，相同

线径下对焊热电偶（无球

结点）的灵敏度最高。e为

无量纲参数，e 与 δ 之间的

拟合关系如图8所示。

e和 δ之间的关系式为

表 1　不同条件下 α 的值

ε

0.2
0.4
0.6
0.8
1.0

α

3.522
3.629
3.584
3.616
3.533

u/（m/s）
5

10
25
50
80

α

3.351
3.427
3.523
3.616
3.716

db/mm
0.2625
0.3675
0.4725
0.5250
0.6300
0.7875
0.8400
1.0500
1.5750
2.1000

α

2.443
2.919
3.139
3.263
3.319
3.434
3.464
3.616
3.712
3.785

图 7　α 与球径拟合关系

表 2　不同球径线径比下 e 值

（来流气体温度从2400 K降低到2200 K）
δ

1.35
1.40
1.50
1.75
2.10
2.50
3.00

Ti /K
1861
1858
1857
1848
1846
1829
1808

Tgas /K
2200
2200
2200
2200
2200
2200
2200

Te /K
1767
1764
1763
1757
1753
1738
1721

τs /s
0.2537
0.2554
0.2596
0.2755
0.3043
0.3568
0.4395

e

6.543
5.875
4.606
2.496
1.268
0.804
0.562

注：Ti为热电偶初始温度；Tgas为来流气体温度；e为热电偶稳定温

度；τs为仿真时间常数。

e

7
6
5
4
3
2
1
0

δ
1.2 1.6 2.0 2.4 2.8 3.2

影响长度系数 e
影响长度系数 e拟合曲线

0.003450.999440.50147±0.0514242.86134±26.90.36645±0.0112

Reduced Chi-Adj.R-Squarey0A1t1

B
y=A1*exp(-x/t1)+y0

图 8　e 与 δ之间的拟合关系
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e = 242.86134exp(-δ/0.36645) + 0.50147 （18）
综合上述分析可知，只有热电偶本身的结点直

径、球径线径比对辐射项、导热项的修正有较大影响。

在改变来流条件下，不同尺寸的 2个热电偶的时间常

数为固定比例的关系[21]，也验证了本文的结论。裸线

热电偶的时间常数为

τ = ρVc

hAb (1 + (3.72517 -2.82929 exp (- db0.31231 ) )εσT r 3

h + kAc

hAb l th (242.86134exp( -δ
0.36645 ) + 0.50147)

)
  （19）

3.3　时间常数公式验证

为了验证统一的热电偶时间常数式（19），将CFD
仿真和公式计算的时间常数进行对比。不同来流温

度下 4 个算例的时间常数相对误差见表 3。表中，无

特殊说明，来流气体速度为 50 m/s，来流气体温度为

改变条件后的气体温度。相对误差的定义为（公式时

间常数-仿真时间常数）/仿真时间常数，表 3中算例 1
～4 热电偶初始温度依次为来流气体温度 2400、
2200、2000、1800 K下的稳定温度。

表 3展示了来流气体温度依次在稳定后递减 200 
K 通过仿真和公式计算的时间常数差别。从表中可

见，相对误差为-1.58%~0.64%，表明在小温度范围内

阶跃，公式计算精度非常高。

为了研究热电偶在不同来流速度下公式的准确

性，热电偶在来流速度为 50 m/s，初始来流温度为

2400 K条件下稳态基础上，来流速度分别变为 5、10、
50、80 m/s，同时来流气体温度变为 2200 K 下的时间

常数相对误差见表4。

从表中可见，来流速度为 5、10 m/s 时，时间常数

相对误差在 9%以内，由式（11）计算得到对流换热系

数分别为 444、538 W/（m2·K），由 CFD 导出的平均对

流换热系数分别为 300、396 W/（m2·K）。由式（11）计

算得到的对流换热系数在低速条件下偏大，导致求解

时间常数偏小；来流速度为 50、80m/s 条件下相对误

差小于 2%，说明在高速条件小温度阶跃下式（11）的

精确度很高，时间常数公式的误差很小。

研究了热电偶在不同环境压力下公式的准确性。

热电偶在环境压力分别为 0.5 MPa、0.25 MPa，来流速

度为 50 m/s，来流温度为 2400 K条件下达到稳定温度

2034、2181 K。在 t=0 s时，来流气体温度突变为 2200 
K，不改变来流速度，直至热电偶温度稳定。得到不

同压力下时间常数相对误差见表5。

从表中可见，环境压力越大，时间常数越小，这是

压力越大对流换热系数越大，温度越高引起的。增大

环境压力为 0.5 MPa和 0.25 MPa的情况下，时间常数

相对误差分别为 6.29%，7.01%，说明压力对公式准确

度的影响很小。

研究了热电偶在不改变球径线径比 δ=2.1，只改

变整体大小的情况下公式的准确性。热电偶在来流

速度为 50 m/s，来流温度为 2400 K，整体缩放 0.5、2倍

条件下的稳态温度分别为 1940、1752 K。在 t=0 s时，

来流气体温度突变为 2200 K，不改变来流速度，直至

热电偶温度稳定。得到不同尺寸下时间常数相对误

差见表6。

从表中可见，热电偶整体缩放 0.5、2.0 倍的情况

下，时间常数相对于热电偶经历同样过程未缩放时的

时间常数 0.3043 s 分别减小和增大了 2.5 倍左右，说

表 3　不同来流温度下 4 个算例的时间常数相对误差

Ti /K
1846
1753
1652
1540

Tgas /K
2200
2000
1800
1600

Te /K
1753
1652
1540
1416

τs /s
0.3043
0.3228
0.3406
0.3701

τe /s
0.3055
0.3232
0.3427
0.3642

Er /%
0.40
0.11
0.64

-1.58
注：τe为公式时间常数；Er为相对误差。

表 4　不同来流速度下时间常数相对误差

（来流气体温度为2200 K）
来流速度/
（m/s）

5
10
50
80

Ti /K
1846
1846
1846
1846

Te /K
1510
1584
1753
1804

τs /s
0.5178
0.4420
0.3043
0.2698

τe /s
0.4723
0.4207
0.3055
0.2738

Er /%
-8.82
-4.87

0.40
1.50

表 5　不同压力下时间常数相对误差

（来流气体温度为2200 K）
环境压力/

MPa
0.5
0.25

Ti /K
2034
2181

Te /K
1915
2036

τs /s
0.1876
0.1142

τe /s
0.1994
0.1222

Er /%
6.29
7.01

表 6　不同尺寸下时间常数相对误差

（来流气体温度为2200 K）
整体缩放

倍数/
（线径/mm）

0.5（0.25）
2.0（1.00）

Ti /K

1940
1752

Te /K

1834
1671

τs /s

0.1210
0.7828

τe /s

0.1119
0.8265

Er /%

-7.53
5.59
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明热电偶尺寸对时间常数的影响非常大，热电偶越

小，热电偶的响应时间就越短。热电偶整体缩放后的

相对误差在 8%以内，说明尺寸对公式的准确性影响

不大。

热电偶初始温度为来流速度为 50 m/s，来流温度

为 2400 K，不同球径线径比下时间常数相对误差见表

7。在 t=0 s 时刻，来流气体温度突变为 2200 K，不改

变来流速度，直至热电偶温度稳定。

从表中可见，球径线径比改变后，仿真与公式的

时间常数相对误差在 2%以内，其对公式精度的影响

很小。

大跨度温度下时间常数相对误差见表 8。为了

验证在大跨度改变来流温度条件下公式的可靠性，分

别计算了表 8 中的 4 个算例，依序命名为算例 1～4。
算例 1热电偶的初始温度为 300 K，在 t=0 s时刻，来流

气体温度由 300 K上升至 2400 K，来流速度不变保持

为 50 m/s，直至热电偶温度稳定；算例 2热电偶的初始

温度为来流速度 50 m/s，来流温度 2400 K下的稳态温

度为 1846 K，在 t=0 s时，来流气体温度降低至 300 K，

来流气体速度不变，直至热电偶温度稳定；算例 3 热

电偶的初始温度为来流速度 20 m/s，来流温度 1000 K
下的稳态温度为 945 K，在 t=0 s 时，来流气体温度上

升至 2000 K，来流气体速度突变为 80 m/s，直至热电

偶温度稳定；算例 4 热电偶的初始温度为来流速度

为 80 m/s，来流温度 2000 K 下的稳态温度为 1696 K，

在 t=0 s时，来流气体温度下降至 1000 K，来流气体速

度降低至于20 m/s，直至热电偶温度稳定。

从表 8中可见，算例 1、2的时间常数相对误差分

别为 10.48%、18.31%，可能是由于在大幅度温度改变

条件下 Tr的代表性稍差。在算例 2中，由于对流换热

系数式（11）在温度较低条件下的准确性不够，导致误

差进一步增大。算例 3、4也存在这样的误差来源，由

于其温差较小，温度相对较高，误差较小。

综上所述，本文建立的 1个针对裸线热电偶的时

间常数公式求解和仿真的时间常数之间的误差在

20%以内。时间常数相对误差见表 9，为了进一步验

证在对热电偶表面加热通量（模拟气体辐射加在热电

偶表面的热流，式（1）中的 Qradg）、改变环境温度以及

低速下大幅度改变温度的情况下公式的适用性，依次

增加表 9中的 5个算例，依序命名为算例 1～5。算例

1在 0 s时，来流温度由 2400 K下降为 2200 K，同时热

电偶表面上加 634679 W/m2的热通量；算例 2、3在 0 s
时，来流温度由 2400 K下降为 2200 K，环境温度分别

变为 1200、2100 K；算例 4 初始温度为 300 K，在 0 s
时，来流温度由 300 K升高为 2400 K，速度从 0 m/s提
高至 10 m/s；算例 5的初始温度为 50 m/s，来流条件下

为2400 K的稳态温度为1846 K，在0 s时，将来流速度

和温度分别改为10 m/s和300 K。

从表中可见，加热通量以后相对于原来不加热通

量相同条件下的时间常数 0.3043（第 3.3 节中第 1 个

算例）减少了 18%。由式（5）的推导过程可知，气体辐

射本身对时间常数不存在影响，由于气体辐射使热电

偶温度由 1753 K 升高至 2056 K，导致表面辐射项的

影响增大，这也充分说明了表面辐射对时间常数影响

的重要性。加热通量不影响本文推导时间常数公式

的准确性。公式对于改变环境温度和低速下大幅度

温度改变的情况，计算也很准确。

在表 7 工况下，不同球径线径比下 fr、fc 值见

表10。

表 9　时间常数相对误差

来流速度/
（m/s）

50
50
50
10
10

Ti /K

1846
1846
1846
300

1846

热通量

W/m2

634679

环境

温度/
K

300
1200
2100
300
300

Tgas /K

2200
2200
2200
2400
300

Te /K

2056
1801
2136
1658
300

τs /s

0.2491
0.3042
0.2385
0.5793
0.7650

τe /s

0.2721
0.2925
0.2459
0.5754
0.7683

Er /%

9.24
-3.85

3.10
-0.68

0.37

表 8　大跨度温度下时间常数相对误差

来流速度/
（m/s）

50
50
80
20

Ti /K
300

1846
945

1696

Tgas /K
2400
300

2000
1000

Te /K
1846
300

1696
945

τs /s
0.3407
0.3993
0.3098
0.5646

τe /s
0.3764
0.4724
0.3222
0.5214

Er /%
10.48
18.31

3.99
-7.65

表 7　不同球径线径比下时间常数相对误差

（来流气体温度为2200 K）
δ

1.35
1.40
1.50
1.75
2.10
2.50
3.00

Ti /K
1861
1858
1857
1848
1846
1829
1808

Te /K
1767
1764
1763
1757
1753
1738
1721

τs /s
0.2537
0.2554
0.2596
0.2755
0.3043
0.3568
0.4395

τe /s
0.2540
0.2551
0.2591
0.2766
0.3055
0.3521
0.4409

Er /%
0.14

-0.13
-0.18

0.41
0.40

-1.33
0.33
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从表中可见，随着球径线径比由 1.35 提高至 3，
球结点温度降低，辐射项的贡献值 fr由 0.73不断增加

至 1.21，增加了 66%，即在光球带辐射状态下时间常

数变为仅考虑对流的时间常数（τ=ρVc/hAb）的 0.66-
0.45 倍（1/（1+0.73）=0.66，1/（1+1.21）=0.45）；导热项

的贡献值 fc由 0.30 不断增加至 0.82，增加了 173%，在

辐射项和导热项的综合作用下，热电偶的时间常数变

为原来的 0.49～0.33 倍（1/（1+0.73+0.30）=0.49，1/（1+
1.21+0.82）=0.33）。上述分析表明，辐射项与导热项

在减小时间常数中的占比是不可忽视的。为了进一

步说明辐射和导热对时间常数的影响，将表 3中的算

例与只考虑对流的时间常数进行了对比，见表11。

从表中可见，只考虑对流得到的时间常数与仿真

时间常数之间的误差为 166%～115%，说明考虑辐射

和导热的必要性。

4　试验验证

为了验证时间常数公式准确性，本文以球径为

1.428 mm、线径为 0.51 mm、热电偶线长度为 300 mm
的 S型裸线热电偶为试验对象，采用 Li[20]的试验装置

为热电偶测量提供来流均匀且温度、组分和速度已知

的高温燃气，对加直流电（电流 3、4、5 A3 种工况）的

热电偶撤销电流后的温度动态曲线进行了测量，确定

了热电偶的时间常数。试验环境为 0.1 MPa，室温

24 ℃。燃气温度和速度采用 Li[20]的方法进行计算。

试验中气体流量（SL/min）、燃气温度、试验来流参数

及燃气参数见表 12。燃气温度误差为±35 K，是流量

表误差导致的当量比误差对应的绝热平衡温度误差。

燃气温度稳定，不随时间变化。

记录的去电流后的热电偶测量温度动态曲线如

图 9 所示（采用 Keithley DMM7510 七位半表测量电

压，进行冷端补偿后根据

分度表计算热电偶温度，

对应的温差测量误差约为

±0.4 K。与 CFD 一致，按

照测量温度变化 63.2% 确

认时间常数，分别对 3、4、
5 A的温度曲线处理得到 3
种工况的时间常数，并与

采用公式计算的时间常数

进行对比，试验时间常数相对误差见表 13（表中的误

差为测量温度变化 63.2%±0.4 K 对应的 时间常数误

差）。因为不同电流对热电偶温度的影响并不大且来

流条件不变，3种工况的时间常数几乎一样。

从表中可见，公式计算与试验的时间常数之间的

最大误差为-12.00%，说明公式的准确度较高。

本文时间常数公式的推导过程中并未假设层流

或湍流，流动形态对公式的影响主要体现在对对流换

热系数的影响上，对于高速湍流，采用合适的湍流对

流换热关系式，本文的时间常数公式也可适用。

5　总结

（1）公式推导和仿真结果都表明气体辐射只通过

改变热电偶温度改变时间常数。在不同的来流速度，

压力，温度阶跃，环境温度以及热电偶尺寸条件下，公

式计算的时间常数精度都很高，最大误差仅为

18.31%。主要误差来源为对流换热系数关系式的不

精确以及大跨度温度阶跃条件下平均辐射温度代表

表 10　不同球径线径比下 fr、fc值

δ

1.35
1.40
1.50
1.75
2.10
2.50
3.00

Ti /K
1861
1858
1857
1848
1846
1829
1808

Te /K
1767
1764
1763
1757
1753
1738
1721

fr
0.73
0.75
0.79
0.89
1.01
1.11
1.21

fc
0.30
0.31
0.34
0.45
0.64
0.82
0.82

表 11　时间常数公式的对比

算例序号

1
2
3
4

τs /s
0.3043
0.3228
0.3406
0.3701

τe /s
0.3055
0.3232
0.3427
0.3642

对流时间

常数/s
0.8108
0.8064
0.8017
0.7966

表 12　试验来流参数及燃气参数

当量比

0.75

H2流量

/（SL/min）
6.09

空气流量

/（SL/min）
19.29

N2流量

/（SL/min）
20

燃气温度/
K

2102±35

燃气速

度/（m/s）
4.755

质量分数/%
O2

4.46
N2

68.15
H2O

26.90

表 13　试验时间常数相对误差

直流电流/A
3
4
5

τv /s
1.0934±0.039
1.0719±0.024
1.1158±0.017

τe /s
0.9891
0.9857
0.9819

Er /%
-9.54
-8.04
-12.00

注：τv为试验时间常数。

T/K

1780
1770
1760
1750
1740
1730
1720
1710
1700

t/s 1050

3A4A5A

图 9　热电偶测量温度

动态曲线
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性略差。采用试验或仿真方法拟合的特定工况范围

内的高精度对流换热关系式可以降低公式应用误差。

表面辐射换热和导热都能降低热电偶的时间常数，在

来流温度由2400 K变为2200 K，来流速度50 m/s不变

的情况下，球径线径比由 1.35 增加至 3，表面辐射项

能够使时间常数降为原来的 66%～45%，辐射和导热

的综合影响能够使时间常数降为原来的 49%～33%。

这些说明了辐射项和导热项在高温条件下对热电偶

测温时间常数的影响很大。

（2）为了验证公式精度，采用 S 型热电偶测量了

标准火焰的高温燃气温度，记录了 3 种电流条件下，

去电流后的热电偶测量温度动态曲线，获得了热电偶

时间常数。试验时间常数与公式时间常数之间的最

大误差为-12.00%，验证了公式的准确度较高。
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基于辐射加热的涡轮叶片热冲击试验方法

邱恒斌 1，武小峰 1，吴光耀 2，宫永辉 1，田玉坤 1

（1.北京强度环境研究所，北京 100076； 2.中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘要：针对涡轮叶片热冲击试验的需求，提出了一种基于石英灯辐射加热的涡轮叶片热冲击试验方法。采用高功率双排石英

灯进行辐射加热、氮气和水雾相结合进行主动冷却、伺服作动系统进行加热冷却循环运动控制。通过仿真计算分析了辐射加热方

式和气雾结合冷却方式的可行性和有效性，并根据仿真结果开展了加热器、冷却设备设计，构建了基于石英灯辐射加热的涡轮叶

片热冲击试验系统，实现了 50次冷热循环的热冲击试验考核。结果表明：采用石英灯辐射加热和气雾结合降温的试验方法可以

模拟涡轮叶片热冲击所需的温度场和升降温速率。基于石英灯辐射加热的热冲击试验方法有效、可靠，能够精确模拟叶片温度

场，大部分特征点温度控制偏差均小于5%，可应用于涡轮叶片热冲击试验。

关键词：涡轮叶片；热冲击；石英灯；辐射加热；试验方法；航空发动机
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Method of Turbine Blade Thermal Shock Test Based on Radiation Heating
QIU Heng-bin1， WU Xiao-feng1， WU Guang-yao2， GONG Yong-hui1， TIAN Yu-kun1

（1. Beijing Institute of Structure and Environment Engineering，Beijing 100076，China；
2. AECC Sichuan Gas Turbine Establishment，Chengdu 610500，China）

Abstract： Aiming at the requirement of a turbine blade thermal shock test， a method of turbine blade thermal shock test based on 
quartz lamp radiation heating was proposed. High-power double-row quartz lamps were used for radiation heating， the nitrogen and water 
mist were combined for active cooling， and a servo actuation system was used for heating and cooling cycle motion control. The feasibility 
and effectiveness of the radiation heating method and the nitrogen-water mist combined cooling method were analyzed by simulation. 
According to the simulation results， the heater and cooling equipment were designed， and the turbine blade thermal shock test system 
based on quartz lamp radiation heating was constructed， which realized the thermal shock test assessment of 50 thermal cycles. The results 
show that the test method of quartz lamp radiation heating and gas-mist combined cooling can simulate the temperature field and cooling 
rate required for the turbine blade thermal shock test. The thermal shock test method based on quartz lamp radiation heating is effective 
and reliable， which can accurately simulate the blade temperature field， and the temperature control deviation of most characteristic points 
is less than 5%， so it can be applied to turbine blade thermal shock tests.

Key words： blade； thermal shock； quartz lamp； radiation heating； test method； aeroengine

0　引言

航空发动机涡轮叶片在工作中会承受起动时骤

热和停车时骤冷的过程，叶片外表面温度会快速升高

或降低，形成叶片厚度方向上较大的温度梯度和叶身

方向的不均匀温度场，进而产生较大的热应力，可能

引起叶片热疲劳失效[1-2]，因此需要针对涡轮叶片开展

热冲击试验，考核叶片抗热冲击的能力。

目前涡轮叶片热冲击试验通常采用燃气加热或

高频感应加热方式[3]。彭志勇等[4]采用高温燃气加热

并定期对调试验叶片与参照叶片位置，解决燃气出口

温度场不均匀的问题；王小蒙等[5]利用燃烧室产生高

温燃气，及喷水快速冷却的方式实现 1000 次叶片热

冲击循环试验；姜东坡等[6]采用燃气加热考核带涂层

和不带涂层 2 种叶片热冲击疲劳性能。采用燃气加

热方式能最真实地模拟叶片工作状态，但燃烧室出口

温度均匀性较差。为了满足温度分布的要求，需不断

调试燃气和冷气的比例、流量、压力等参数，试验过程

收稿日期：2022-07-07
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复杂。感应加热升温速率快，并且由于趋肤效应，其

加热深度较浅，能够很好地模拟叶片的表面受热状

态，非常适合金属叶片的加热[7]。王洪斌[7]、李成刚

等[8]应用高频感应加热器实现对叶片的热/机械复合

疲劳试验考核；梁文等[9]在感应加热方式基础上使用

U型铁氧体来精细调节叶片温度场；王荣桥等[10]采用

具有闭环反馈的高频感应加热炉实现对叶片工作温

度场的模拟。但当叶片表面覆盖热障涂层时，感应加

热的传热路径是由内部金属叶片传向外部热障涂层，

与实际状态相反，不能真实有效模拟热障涂层的热应

力。此外还有火焰喷枪加热[11]、激光加热[12]等方式。

涡轮叶片热冲击试验本质是通过模拟其温度场进而

模拟叶片的热应力场，在不考虑燃气流的冲刷作用

时，基于结构热效应等效理论[13]，可采用辐射加热方

式模拟涡轮叶片所需的温度场。辐射加热常采用石

英灯加热器，石英灯因其功率大，热惯性小，可控性

好，可以实现试件局部的温度控制，适合模拟瞬变的

气动加热温度[14]。目前基于石英灯辐射加热的叶片

热冲击试验研究相对较少。王则力等[15]采用数值仿

真方法对石英灯辐射加热叶片的温度场进行模拟，表

明采用石英灯辐射结合内膜气流冷却的方法模拟效

果较好；刘佳等[16]解决了基于辐射加热的涡轮叶片热

冲击试验系统中温度控制问题。

针对涡轮叶片热冲击试验燃气加热和感应加热

的局限性，本文提出了一种基于石英灯辐射加热的涡

轮叶片热冲击试验方法，并建立了热冲击试验系统，

为涡轮叶片热冲击试验提供了新思路。

1　试验方法

试验对象为航空发动机第 1级导叶，试验要求叶

片中心截面的温度场和温升速率满足要求，即叶片中

心截面 6个特征点的温度满足要求，升温段和降温段

的温升速率满足要求，各特征点温度见表 1，叶片中

心截面温度场要求如图 1所示，单次循环的试验温度

载荷谱如图 2所示。升温段时长为 30 s，高温保持段

时长为 60 s，降温段时长为 30 s，低温保持段时长为

40 s。

1.1 加热方案

采用石英灯辐射加热、喷雾冷却的方法开展热冲

击试验。在升温段和高温

保持段石英灯辐射加热并

在叶片内部通入一定量的

冷气用于模拟叶片内外表

面的温度梯度；在降温段

采用氮气或水雾冷却方

式，并通过伺服作动器往

复运动于加热区域和冷却

区域，实现对叶片的快速

升降温循环。涡轮导叶热

冲击试验系统组成如图 3
所示。

根据上述总体方案，开展石英灯加热器的设计。

通过分析叶片结构以及温度分布要求，为了精准模拟

叶片温度场，采用 4个加热分区分别控制图 1中的T1、

T3、T4、T6等 4 个点的温度。

石英灯灯阵布置如图 4 所

示。加热器整体采用矩形

结构布置，为提高石英灯

功率输出，采用双排灯设

计。通过调整各区石英灯

与试验件的相对位置以及

灯阵密度，来满足试验的

温度分布要求。

采用ANSYS热场分析软件进行叶片热场仿真分

析，验证加热器设计的有效性。叶片模型材料为镍基高

温单晶合金DD6，叶片弦长为63 mm，叶身高为64 mm。

首先对模型的细节部分进行简化处理，然后采用

solid90实体单元，对上下缘板与叶身连接处进行网格

加密处理，最后对模型进行扫掠网格划分，如图 5 所

示。对叶片外表面设置发射率为 0.92（在试验过程中

表 1　温度控制要求

TH/℃

温度特征点编号

T1
907

T2
750

T3
857

T4
859

T5
752

T6
808

图 1　叶片中心截面温度场

要求的 6 个特征点

图 2　单次循环的试验

温度载荷谱

图 3　涡轮导叶热冲击试验

系统组成

图 4　石英灯灯阵布置
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结构表面进行涂黑处理，发射率为 0.92），然后叶片内

部设置对流换热条件（对流换热系数为50 W/（m2·K）），

模拟吹气冷却的强迫换热。通过改变不同时刻的石

英灯加热元件的温度，实现对叶片的辐射仿真加热。

叶片表面 6 个温度点的升温段与保温段温度变化曲

线如图 6 所示。通过与表 1 的控温要求对比可见，4
个控温点的温度与要求的吻合的很好；进入保温段

后，T2和 T5的温度仍在升高，逐渐逼近要求的温度。

在升温段结束时，叶片整体温度以及中心截面的温度

分布如图 7 所示。其中叶片表面条状温度分布体现

了 3 层壁内腔的对流冷却效果，温度场与要求相

接近。

1.2　冷却方案

按照总体方案，根据叶片冷却速率要求选择合适

的冷却介质。针对降温段所需的对流换热条件，通过

设置不同的对流换热系数，以及流体介质温度，对叶

片冷却效果进行了相应仿真评估[17]。氮气和水雾的

冷却效果模拟结果如图 8所示。从图中可见，介质温

度为 20 ℃，采用氮气对流冷却时换热系数约为 100 
W/（m2·K），叶片温度在 30 s 内温度约为 300 ℃，氮气

的冷却效果不够；采用水雾冷却对流换热系数接近

1000 W/（m2·K），叶片温度在 30 s内可以降至 50 ℃以

下。叶片热冲击试验要求的冷却速率约为 30 ℃/s，而
氮气冷却在高于 650 ℃的相对高温阶段冷却速率约

为 32 ℃/s，满足要求，但低于 650 ℃时冷却速率不足；

水雾冷却在低于 650 ℃的相对低温阶段冷却速率为

40 ℃/s，高于 650 ℃时冷却速率过快。因此为控制试

验件在降温阶段的冷却速率，结合氮气和水雾在不同

温度阶段的冷却速率特点，选择在高于 650 ℃的相对

高温阶段仅采用氮气冷却，在低于 650 ℃时的相对低

温阶段采用氮气和水雾冷却结合的方式，通过调节氮

气和水雾的比例和时序，达到最合适的冷却速率。

通过对石英灯辐射加热/内腔通气冷却的加热仿

真，和不同介质冷却降温过程的仿真分析可知，采用

石英灯辐射加热和气雾结合降温的试验方法可以模

拟叶片热冲击所需的温度场和升降温速率，通过仿真

分析验证了该试验方法的有效性。

2　试验结果与分析

2.1　试验实施

根据仿真分析的结果开展试验设计和验证试验，

采用真实涡轮导叶进行热冲击试验。温度测量采用

K型热电偶，在叶片中心截面处 6个特征点位置布置

温度测点（图 1）。根据热场仿真计算结果设计双排

石英灯加热器，试验系统如图9所示。

将 T1、T3、T4、T6分别设置为 4区、1区、3区、2区的

温度控制点。温度控制曲线如图 10所示。从图中可

见，其中前 90 s（升温段 30 s+高温保持段 60 s）为石英

灯辐射加热时间，后 70 s（降温段 30 s+低温保持段 40 
s）为气雾冷却时间。

叶片完成升温段和高温保持段后，石英灯加热器

（a） 氮气 （b） 水雾

图 8　氮气和水雾冷却效果模拟结果

气管 水雾管

图 9　试验系统

图 5　叶片网格划分 图 6　升温段与保温段温度

变化曲线

（a） 整体温度 （b） 中心截面的温度

图 7　叶片温度分布

T/℃
100 300 500 700 900
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停止加热，并由伺服作动器将试验叶片从上方的石英

灯辐射加热区域快速运动到下方的冷却区域内进行

氮气和水雾冷却，实现叶片的快速冷却。伺服作动器

位移控制曲线如图 11所示。伺服作动器运动轨迹与

加热实施协调控制。

2.2　试验结果

根据试验方案构建了试验系统，并进行了 3次循

环的叶片热冲击调试试验，调试结果如图12所示。

涡轮叶片特征点温度实测值与要求值对比见表

2。从表中可见，通过与目标温度场进行对比，发现调

试结果目前 6 个温度测点基本满足试验要求，其中

T1、T3、T4、T5、T6等 5个温度点在升温段、高温保持段、

降温段和降温保持段的误差在 5%以内。T2点位于叶

盆中部，加热器的相对盲区位置，温升速率低于目标

要求，进入高温保持段后，T2 温度初始偏差最大为

14.4%，随着时间的推移，T2温度仍在升高，逐渐逼近

要求温度，后续可通过调整石英灯阵与叶片的相对位

置，进一步细化加热器的设计来改善该点温升速率的

符合性。调试结果验证了基于石英灯辐射加热叶片

的热冲击试验技术方案的准确性和有效性。为验证

试验系统的可靠性，进行

了 50 次循环的热冲击试

验，试验结果如图13所示。

从图中可见，各次的循环

数据稳定性较好，验证了

试验系统的可靠性和稳

定性。

3　结论

（1）基于石英灯辐射加热的热冲击试验方法可精

确模拟叶片温度场。

（2）大部分特征点温度控制偏差均小于 5%，温度

场满足要求。

该试验方法有效且可靠，可应用于涡轮叶片热冲

击试验。
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试验结果
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控制曲线
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（c） T3控温曲线

（e） T5控温曲线

（b） T2控温曲线

（d） T4控温曲线
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图 12　3 次循环温度试验结果
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舰用燃气轮机油封装置设计及仿真验证

乔 木，宋志佳，刘旭峰，耿金嵩，黄新禹，周 易
（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：为了满足不同型号舰用燃气轮机燃油系统及滑油系统的油封需求，设计了一种通用型舰用燃气轮机油封装置。通过更

换不同接口型式的供油软管即可实现对不同型号燃气轮机运转或非运转状态下的内部油封。采用理论计算和数值仿真 2种方

法，分别评估了电加热器将 160 L滑油从常温加热至脱水温度的时间，其中，数值仿真的边界条件设置与实际工况更接近，可以代

表实际的加热时间。结果表明：采用理论计算和数值仿真方法得到的加热时间为分别为 1800、1918 s，二者仅相差 118 s（约

6.56%），较为吻合，验证了采用理论计算进行电加热器设计选型的有效性；设计的油封装置自动化程度高，可实现循环过滤、加热

脱水、冷却保温及油封的一键操作，缩短油封准备时间，极大提高油封效率，同时保证了燃气轮机油封效果，显著延长贮存时间。

关键词：油封装置；数值仿真；燃油系统；滑油系统；舰用燃气轮机

中图分类号：V351.3      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.03.021

Design and Simulation Verification of Preservation Device for Marine Gas Turbine
QIAO Mu， SONG Zhi-jia， LIU Xu-feng， GENG Jin-song， HUANG Xin-yu， ZHOU Yi

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）
Abstract： In order to meet the preservation requirements of the fuel system and lubricating oil system of different types of marine gas 

turbines， a universal preservation device for marine gas turbines was designed. By replacing oil supply hoses with different types of fitting， 
internal oil seals can be installed for different types of gas turbines in operating or non-operating conditions. Two methods， theoretical 
calculation and numerical simulation， were used to evaluate the time taken by the electric heater to heat 160L of lubricating oil from 
normal temperature to dehydration temperature. Among them， the boundary conditions of numerical simulation are closer to the actual 
working conditions， which can represent the actual heating time. The results show that the heating time obtained by theoretical calculation 
and numerical simulation methods are 1800 and 1918 seconds respectively， with a difference of only 118 seconds （about 6.56%） between 
the two， which is quite consistent， verifying the effectiveness of using theoretical calculation for the design and selection of electric heat‐
ers. The designed preservation device is highly automatic， which can achieve one-click operation of circulating filtration， heating and 
dehydration， cooling and insulation， and preservation， it shortens preservation preparation time， greatly improves preservation efficiency， 
ensures the effectiveness of gas turbine preservation， and significantly extends storage time.

Key words： preservation device； numerical simulation； fuel system； lubricating oil system； marine gas turbine

0　引言

中国海军的战略目标已由“近海防御，远海防卫”

积极向“大洋存在，两极拓展”转变，在武器装备上也

由以潜艇为中心向大型水面舰船为核心的转变。作

为舰船主动力装置的燃气轮机近年大批量装备部队，

这对舰用燃气轮机油封装置等维护保养设备的数量

和质量均提出了很高要求[1-3]。为了保证舰船动力的

持续性，一般会在舰上预留若干台非装载燃气轮机作

为备份，但备份的燃气轮机可能很长时间不会使用，

因此，需要利用油封装置对备份的燃气轮机燃油系统

和滑油系统进行运转状态下的内部油封，以防止燃、

滑油系统长时间暴露在海洋环境下发生腐蚀[4-5]，影响

燃气轮机的正常使用。若产生突发情况，需要使用备

份的燃气轮机时，仍然需要利用油封装置对燃气轮机

的燃油系统和滑油系统进行运转状态下的启封，因

此，油封装置对舰用燃气轮机的正常使用和维护保养

至关重要[6-8]。

收稿日期：2023-01-12  基金项目：国家级研究项目资助
作者简介：乔木（1990），男，硕士，工程师。

引用格式：乔木,宋志佳,刘旭峰,等 .舰用燃气轮机油封装置设计及仿真验证[J].航空发动机,2024,50（3）:142-147.QIAO Mu,SONG Zhijia,LIU Xufeng,
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国内外专家学者对燃气轮机油封保障装备进行

了大量且深入的研究。Savaransky[9]提出一种液体表

面张力理论，在表面张力作用下，密封件与运动轴的

间隙会形成液膜，可阻止滑油经间隙漏出，该理论为

燃机油启封设备的密封设计提供依据和参考；Kanters
等[10]根据密封件表面粗糙度和混合润滑状态建立了

弹性密封件的流体动力润滑方程，通过逆解法、有限

元法、有限差分法和直接迭代法计算了油膜厚度和分

布规律；蒋龙等[11]设计一款采用真空技术去除滑油中

水杂质的油封装置；孟凡芹等[12]基于嵌入式可编程逻

辑控制器（Programmable Logic Controller，PLC）实现了

小型油封装置的逻辑控制和参数显示功能。目前油

封装置所有零部件基本实现国产化，但综合性能仍与

燃气轮机的油封需求严重不匹配[13]，主要体现在以下

几方面：（1）操作复杂，设备自动化程度低，过程参数

无法集成显示和统一控制，整个油封过程控制变量

多，工作人员容易误操作[14-15]；（2）效率低下，设备各

元器件设计过程过于简化导致选型不合理，油封准备

等待时间过长，单台份燃气轮机的平均油封时间约为

8 h；（3）油封效果差，设备只经过单次过滤即将滑油

注入燃机，滑油中的杂质无法被有效滤除，清洁度等

级只能达到指标下限 GJB420A-8 级，滑油脱水过程

中，电加热器近点滑油温度超过 500 ℃，远点滑油温

度仅为 20 ℃左右，温度分布极不均匀，电加热器周围

滑油温度过高，易引起滑油结胶变质，滑油品质下降；

（4）安全风险高，设备无温度、压力及液位超限报警功

能，易损坏。

针对现有设备存在的问题，设计了一款自动化程

度高、准备时间短、油封效果好且安全性高的舰用燃

气轮机油封装置。

1　舰用燃气轮机油封装置设计

1.1　需求分析

油封装置的需求来源主要是内场科研阶段和外

场批产使用阶段的燃气轮机。单台油封装置往往需

要服务于多台、多型号的燃气轮机。目前，燃气轮机

已经大批量装备部队，油封装置使用频率极高，这对

装置可靠性、安全性、通用型和先进性等提出很高要

求。同时，油封装置使用环境为不受控制的 I类海洋

环境，需要装置具备很强的环境适应性。根据需求属

性对油封装置应具备的技术能力进行识别、分析和定

义，并进行归纳、分类、整合，最终梳理出功能需求、性

能需求、接口需求、约束条件以及非功能需求 5大类，

共40条技术要求，油封装置主要技术指标见表1。

1.2　总体方案论证

油封装置主要由车体组合件、油箱、供油软管及

卷盘器组件、液压系统和电控系统组成。油封装置整

体设置在 4 轮车体上，移动灵活，使油封不受场地限

制，有效拓宽适用范围。油箱容积满足燃、滑油系统

油封油量要求。油箱下部预留电加热器安装座，侧面

设置清洁手孔，底部设计排油管，正面预留液位计和

温度传感器安装座；供油软管及卷盘器组件置于油箱

顶面，供油软管包括主供油管和适配燃、滑油接口的

供油管。液压系统由循环支路和供油支路组成，循环

支路用于滑油的循环过滤、加温脱水及冷却降温过

程，供油支路设置溢流阀，

具备压力保护功能，同时

设置针阀方便取样化验。

电控系统中大部分元器件

通过电控箱实现与海洋环

境的间接隔离，直接裸露

在外的电缆、触摸屏、控制

按钮等均满足三防要求，

油封装置总体布局如图 1
所示。

1.3　工作原理

油封装置是在燃气轮机冷运转状态下，向其燃

油、滑油系统提供一定压力、温度和清洁度润滑油的

维护保障设备。油封装置工作原理如图 2所示，整个

工作过程可分为循环过滤、加温脱水、降温保温和油

封4个步骤，具体流程为：

（1）循环过滤：开启循环管路电磁阀 11，开启齿

轮泵电机组件 6，油箱 3内滑油开始循环过滤，直至滑

油完成化验，清洁度满足要求，过滤完成。

（2）加温脱水：启动电加热器 15，滑油循环加温，

表 1　油封装置主要技术指标

序号

1
2
3
4
5

技术要求

油封压力/MPa
过滤精度

油封流量/（L/min）
油箱容积/L
脱水温度/K

指标说明

0.18～0.30
≥8级

≥25
有效容积160

378～383

1—供油软管及卷盘器组件；

2—液压系统；3—油箱；

4—车体组合件；5—电控系统

图 1　油封装置总体布局
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温度传感器 16 监测油箱 3
内滑油温度，控制逻辑通

过 PLC 自动控制电加热器

15 的启停，使滑油温度保

持在 378～383 K（利用滑

油与水的沸点不同），直至

完成脱水工作。

（3）冷却保温：冷却过

程时需关闭电加热器 15，
启动空气冷却器 14，当滑

油循环降温至 333 K时，关

闭空气冷却器14和齿轮泵

电机组件 6。在保温过程

中，PLC 利用温度传感器

16 采集油箱 3 内滑油温

度，自动控制电加热器 15
的启停，维持油温在 323～
333K。

（4）油封：采用供油软管组件 10连接油封装置与

燃机各个接口，打开供油管路电磁阀 9，关闭循环管

路电磁阀 11，燃机开始内部油封。在油封过程中，为

了避免在少量滑油状态下电加热器 15 发生干烧现

象，损坏电加热器 15，整个油封过程电加热器 15不启

动，直至完成燃机油封。

2　液压系统设计

液压系统主要包括电加热器、齿轮泵电机组件、

溢流阀、滤前压力传感器、针阀、纤玻式过滤器、滤后

压力传感器、回油管路电磁阀、供油管路电磁阀、空气

冷却器、温度传感器、空气滤清器、液位计和不锈钢管

等。下面主要介绍电加热器和齿轮泵电机组件的设

计选型过程。

2.1　电加热器设计

在滑油脱水及冷却保温过程中，均需电加热器加

温工作。在冷却保温过程中，电加热器需要将滑油从

323 K 加热至 333 K，加热温差为 10 K。而在滑油脱

水过程中，电加热器需要将滑油从 293 K（假设脱水环

境温度为 293 K）加热至 383 K，加热温差达到 90 K，

因此，电加热器的功率选择以滑油脱水过程为主。由

于油箱在加热过程中与空气存在复杂的自然对流换

热过程，为了简化计算，假设油箱外表面绝热，脱水加

热时间为30 min。
P = W

T （1）
式中：P为电加热器总功率；W为油箱内滑油从 293 K
加温至383 K过程中需要的能量；T为滑油加热时间。

W = V ⋅ ρ ⋅ Δt ⋅ C （2）
式中：V为油箱有效容积 160 L；ρ为滑油密度 0.885 kg/
L；Δt为加热温差90 K；C为滑油比热1.88 kJ/kg·K。

经过理论计算，得到电加热器总功率 P=15.97 
kW。综合考虑油箱的尺寸限制，电加热器单位长度

加热功率、电阻丝生产工艺等因素，确定电加热器的

总功率为 P=16.5 kW；为了使滑油在加热过程中受热

均匀，在油箱底部均匀布置 3 个电加热器，每个电加

热器功率 P=5.5 kW，电加热器电阻丝采用螺旋结构

形式。

2.2　齿轮泵电机组件设计

油封滑油出口压力为 0.18～0.3 MPa，滑油从齿

轮泵出口至供油管出口的全压损失，主要集中在长

15 m供油软管的沿程压力损失和玻纤式过滤器的局

部压力损失。假设油封车油封时，供油软管为直管

道，可以得到

ΔPA = ΔP1 + ΔP2 （3）
式中：ΔPA 为滑油从齿轮泵出口至供油管出口的全压

损失；ΔP1 为供油软管的沿程压力损失，Pa； ΔP2 为玻

纤式过滤器的局部压力损失，Pa。
ΔP1 = λ ⋅ L

D r
⋅ ρω2

2 （4）
式中：λ 为供油软管阻力系数；L 为供油软管长度，

15m；D r 为供油软管水利直径，0.025m；ω 为滑油在供

油管中的流速，m/s。
Re = ω ⋅ D r

υ （5）
式中：Re 为滑油在供油管运动雷诺数；υ 为滑油运动

粘度，在20 ℃时的运动粘度不小于30 mm2/s。
将上述参数带入式（3）~（5）中，得到 Re=708，经

查《实用流体阻力手册》[16]得到供油软管阻力系数为

0.092，供油软管沿程压力损失为 0.0172 MPa；通过查

产品样本可知，玻纤式过滤器的局部压力损失为0.07 MPa，
同时兼顾电磁阀、弯头等元件的局部压力损失并预留

一定压力裕度，确定齿轮泵出口表压为0.5 MPa。
根据能量守恒，齿轮泵的计算功率为

N = ΔP ⋅ Q （6）

10
9
（7）
8
7

6
5

4
3 2 1

16
15

14
13
12
11

P

P

D

1—车体；2—排污手阀；3—油箱；

4—磁翻板液位计；5—空气滤清

器；6—齿轮泵电机组件；7—压力

传感器；8—纤玻式过滤器；9—供

油管路电磁阀；10—供油软管组

件；11—循环管路电磁阀；12—针

阀；13—溢流阀；14—空气冷却器；

15—电加热器；16—温度传感器

图 2　油封装置工作原理
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式中：N为单位时间齿轮泵作功，W；ΔP为齿轮泵进出

口压差，Pa；Q为齿轮泵流量，m3/s。
根据已知工况，ΔP=0.5 MPa，Q=25 L/min，经过计

算单位时间内齿轮泵作功N=208.33 W。综合考虑齿

轮泵的效率和机械损失等因素，最后选择齿轮泵型号

为 L345CPMN-1.5，齿轮泵理论排量为 32 mL/r，电机

额定功率为1.5 kW，6级电机，电机转速为940 r/min。
3　电控系统设计

电控系统主要包括电控箱、触摸屏、控制按钮、声

音报警装置、PLC、变压器、直流电源、断路器、接触器

及各控制元件等。

3.1　网络拓扑机构

电控系统按层次分为控制级、过程级和设备级，

电控系统网络拓扑结构如图3所示。

控制级为电控箱门处安装的触摸屏以及按钮、声

音报警器，能够实现电控系统各项功能的操作以及参

数监视。触摸屏通过 485通讯接口、按钮和声音报警

器通过硬线与过程级的 PLC 连接。过程级的 PLC 能

够采集设备级的各项参数进行监视、控制设备级的各

元器件运行、实现系统的各种控制逻辑。设备级包含

实现电控系统功能的各类电气元件。

3.2　触摸屏程序设计

油封装置所有控制参数及控制元件工作状态均

在触摸屏上集成显示和控制。根据不同的使用场景

设计为自动模式和手动模式。正常油封时采用自动

模式，维修保养时采用手动模式。

4　数值仿真

为了计算方便，在电加热器设计选型时，将油箱

外表面假设为绝热壁面，忽略油箱及滑油与空气的对

流换热作用，如此可能引起电加热器的设计功率偏

小、加热脱水过程缓慢，且油封效率降低。为了验证

电加热器设计功率是否合理，采用Fluent商业软件对

油封装置加热脱水过程进行仿真计算。

4.1　计算模型及边界条件

油箱下部均匀布置 3 个电加热器。电加热器材

质为铜，绿色部分为滑油，滑油材质为 HP-8A 润滑

油，体积为 160 L。油箱材质为 316L不锈钢，壁厚为 3 
mm，顶部开设空气冷却器

安装孔。边界条件为将 3
个电加热器作为加热源，

单个电加热器的体积功率

为 24681385 W/m3，油箱及

滑油与外界空气的对流换

热系数为5 W/(m2·K)，各材

料初始计算温度均为 293 
K，油箱模型如图 4 所示，

材料物理参数见表2。

4.2　仿真分析

计算过程采用瞬态计算，滑油平均温度随时间步

变化曲线如图 5所示，总的时间步为 2500 s，滑油平均

温度从加热开始逐渐升高，初始温度为 293.15 K，当

加热时间为 1918 s 时，滑油平均温度达到脱水温度

383.1687 K（图 5中的红色五角星）。相对于简化理论

计算的加热时间 1800 s，仿真计算的加热时间延长了

约 6.56%，2 种计算方法得

到的加热时间仅相差118 s，
计算结果较为接近，证明滑

油及油箱与空气的对流换

热量较小，该部分能量散失

可以忽略。因此，采用理论

计算方法进行电加热器设

计选型是合理可行的。

截取平行于电加热器中心线的滑油中心，平面油

温瞬时变化如图 6所示。从图中可见，示电加热器周

图 3　电控系统网络拓扑结构

表 2　材料物理参数

材料名称

HP-8A滑油

316L
Cu

密度/（kg/m3）
885

7980
8960

比热容/（kJ/kg·K）
1.880
0.502
0.390

导热系数/（W/m·K）
0.132

15.100
401.000

1—油箱；2—HP-8A滑油；

3—电加热器

图 4　油箱模型

图5　滑油平均温度随时间步

变化曲线
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围的油温随加热时间增长较快，而远离电加热器的滑

油温度增长缓慢。这是由于滑油传热系数低所导致，

该现象将引起靠近电加热器的滑油局部温度过高。

当油箱内的滑油平均温度达到脱水温度时，电加热器

周边滑油最高温度已经达到 3183 K，该温度已经远远

超过滑油的结胶温度，这将导致大量滑油超温变质，

影响油封效果。因此，为了避免该现象的发生，在加

热脱水过程中务必开启循环回路，如此可实现油箱内

的滑油在升温过程的充分掺混，进一步降低滑油温度

分布不均匀性，保证滑油循环均匀升温。

5　结论

（1）所设计的通用型舰用燃机油封装置自动化程

度高、油封效果好且安全先进，方案可行，设计合理，

可以满足舰用燃气轮机的油封需求。

（2）采用简化的理论计算和商业软件模拟仿真 2
种方法，对滑油脱水过程中的加热时间进行评估，计

算结果显示数值模拟仿真相较于理论计算方法得到

的加热时间仅延长 118 s（约 6.56%），达到了 1918 s，
表明可以采用简化的理论计算方法对油封装置进行

电加热器的设计选型。

（3）在数值仿真过程中，发现油箱内滑油在加热

脱水时温度分布极不均匀，电加热器周边滑油温度增

长较快且远远超过结胶温度。因此，在加热脱水过程

中必须开启循环回路，保证滑油的充分掺混，实现滑

油均匀升温，改善滑油因局部温度过高产生的结胶变

质现象，提高滑油油封效果。
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航空发动机地面进气加温试验

刘作宏，何志强，柳国印，刘佳鑫，康 忱，程 鲁
（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：为了模拟发动机进气加温试验，开展了发动机地面试车台进气加温试验研究，设计了一套合理的进气加温设备，并提出

了进气加温试验测试方案和试验方法。结果表明：在108.88 ℃进气温度下，高温区角度为180°，高温区主要分布在0°和180°位置，

低温区分布在 90°和 270°位置，隔开了连续高温区，高温区平均温度和面平均温度差值较小，温度周向不均匀度为 0.43%，温度分

布均匀，不存在强烈温度畸变情况；在进气温度从 94.82 ℃上升至 108.88 ℃时用时 80 s，高温区温升率为 0.18 ℃/s，时间域内的温度

畸变较小，裕度损失小，温场无旋转，高温区分布和周向温度不均匀度均不随时间变化产生明显改变；在进气温度从 65.34 ℃升至

108.88 ℃时，周向分布保持均匀，建立了面平均温度、高温区面平均温度的线性关系。获得了台架温场均值与发动机控制系统采

集进气温度的关系。

关键词：进气加温；地面试验；温场；温度畸变；航空发动机

中图分类号：V211.73      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.03.022

Aeroengine Ground-level Test with Inlet Air Heating
LIU Zuo-hong， HE Zhi-qiang， LIU Guo-yin， LIU Jia-xin， KANG Chen， CHENG Lu

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）
Abstract： In order to conduct engine inlet heating simulation tests, an inlet heating test was carried out on a ground-level test bed, a 

set of suitable inlet heating equipment was designed, and the inlet heating testing scheme and test method were proposed. The results show 
that at the inlet temperature of 108.88℃, the circumferential extent of the high-temperature region was 180°, the high-temperature regions 
were mainly distributed at 0° and 180° , the low-temperature regions were distributed at 90° and 270° , separating the high-temperature 
regions. The difference between the average temperature in the high-temperature regions and the area-weighted face-average temperature 
was small, and the circumferential temperature distortion intensity was 0.43%, indicating a uniform temperature distribution and no strong 
temperature distortion; it took 80 seconds for the inlet temperature rose from 94.82℃ to 108.88℃, and the temperature rise rate of high-
temperature region was 0.18 ℃/s,  the time-variant temperature distortion was small, the stability margin loss was small, the temperature 
field was irrotational, and the distribution of high-temperature regions and the circumferential temperature distortion intensity did not show 
significant changes obviously with time. When the inlet temperature rose from 65.34℃ to 108.88℃ , the circumferential distribution 
remained uniform, and the linear relationship between the area-weighted face-average temperature and the area-weighted average 
temperature of the high-temperature regions was established. The relationship between the area-weighted face-average temperature and 
the inlet air temperature acquired by the engine control system was obtained.

Key words： inlet air heating; ground-level test; temperature field; temperature distortion; aeroengine

0　引言

航空发动机是飞机的心脏[1-2]，在飞机起飞、高速

飞行、武器发射产生射流和发动机反推装置导致尾气

吸入的过程中，发动机入口温度较高，且温度不稳定，

对发动机稳定工作造成恶劣影响。为此，建立航空发

动机进气加温模拟试验方法及进气温度畸变模拟方

法，用以模拟航空发动机入口温度实际条件至关

重要。

目前，中国对进气加温模拟试验研究较少，温度

畸变试验在中国尚处于起步阶段[3-4]，国外有一定试验

研究[5]，国内外主要研究热点集中在进气压力畸

收稿日期：2023-02-15  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：刘作宏（1991），男，硕士，工程师。

引用格式：刘作宏,何志强,柳国印,等 .航空发动机地面进气加温试验[J].航空发动机,2024,50（3）:148-153.LIU Zuohong,HE Zhiqiang,LIU Guoyin,et al.
Aeroengine ground-level test with inlet air heating[J].Aeroengine,2024,50（3）:148-153.
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变[6-7]。进气温度模拟和进气温度畸变模拟的缺失，严

重制约了航空发动机研制[8-9]。国军标《航空涡轮喷气

和涡轮风扇发动机通用规范规定》（GJB241A-2010）
对发动机在温度畸变和压力畸变条件下稳定工作有

具体要求[10]。国军标《航空涡轮喷气和涡轮风扇发动

机进口温度畸变评定指南》（GJB/Z 211-2002），对温

度畸变的要求做了详细规定[11]。侯敏杰等[12-13]设计了

一种温度畸变发生器并开展了试验，并设计了一套高

频响应温度测试技术和数据处理方法结果表明温度

畸变发生器满足发动机进口温度畸变需求；王春利

等[14]基于多级轴流压气机的级特性，建立了用于分析

轴流压缩系统对压力和温度畸变动态响应的数学模

型，发现随进口总温变化率增加，压气机不稳定时压

比损失增大且出现不稳定的时刻提前；美国海军研究

生院[15]为了模拟测试舰载机弹射起飞时，弹射器泄露

的蒸汽被舰载机吸入之后对压气机及发动机的影响

设计蒸汽温度畸变模拟装置；曹海峰等[16]对试车台进

气加温装置进行了数值分析，获取了台架冷热态工况

总压损失；雷双江[17]等针对某核心机试车需求，开发

了基于组态软件的进气加温系统；叶巍等[18]就进气温

度畸变对发动机稳定性和性能的影响开展了数值研

究，对于发动机进口空间温度畸变，发动机稳定裕度

损失更多的取决于畸变强度而非周向范围；张百灵[19]

等建立了压缩系统几何模型，通过求解非稳态 3维欧

拉控制方程，获得了一种计算进气总温畸变的方法。

上述研究中进气加温试验研究不充分，阻碍了型号设

计定型工作，因此开展进气加温试验研究具有重要

意义。

本文采取试验手段，以发动机为研究对象，对进

气加温装置、试验方法开展了研究。

1　进气加温设备

飞机在高速飞行过程中，发动机进口由于高速气

流的压缩进气，使入口总温急剧升高，地面常规试验

无法模拟进口高温进气条件，开展进气加温试验研

究，可模拟发动机实际进口工作条件，在地面试车台

对发动机高温进气条件进行考核，推进研制进度，节

省试验资源。因此，探究地面试车台加温试验的畸

变，对进气加温试验有重要意义。目前，中国无详述

发动机地面整机加温试验的试验方案、试验操作流

程、数据处理等内容，通过研究地面加温试验，可为地

面整机加温试验提供指导。

进气加温的目的主要有 2 方面：一方面，模拟飞

机高速飞行时发动机进口温度，此时发动机进口温度

均匀，因此，发动机进气加温温度场应保持较高均匀

性，本文主要对该方向内容进行了试验研究。另一方

面，模拟真实条件下发动机进气温度畸变，此时发动

机主要装配对应型号飞机的飞机进气道，对应情况主

要模拟飞机飞行过程中武器发射的武器尾流吞咽、多

机飞行过程中的尾流吸入、飞机从航母或地面起飞尾

流冲击偏流板后产生的燃气倒灌、短距垂直起降飞机

起降过程中尾流吸入。

进气加温设备主要包含 2种：以航空发动机环管

燃烧室为热源的燃气加温方式；以点加温炉为热源的

电加温方式。2种加温方式各有优缺点，且适用不同

场景。燃气加温对模拟武器发射、发动机燃气倒灌等

模拟具有优势，贴合实际情况，但燃气加温装置存在

温度调节缓慢、准确性低等缺点，正在逐步淘汰。电

加温装置加温迅速，温度控制精度高，在越来越多的

应用于发动机试验工作。

电加温装置通过阀门调节开度大小，调节热空气

进入掺混器的流量，冷、热空气混合后达到试验所需

要的温度。设备由供气管路、排气管道、稳压箱、稳压

箱支架、进气道及其支架和测控系统等组成。

进气加温装置主要技术指标见表1。

进气加温装置工作流程是：气源来气为高温压缩

空气，空气流量最大为 50 kg/s，最高温度为 450 ℃，通

过供气管道一路进入掺混器，一路通过排气管道进行

排空。在试验过程中，采取发动机主动吸气的方式，

调节供气管道上的调节阀开度，保证热空气的供应

量，冷空气通过掺混器轴向直接进入掺混器与热空气

进行掺混，经稳压箱和进气道进入发动机。在试验

前，气源来气保持恒定的流量和温度。在试验中，升

温时通过增大供气调节阀的开度，减小排气调节阀的

开度，较快地得到发动机所需温度和流量；降温时减

表 1　进气加温装置主要技术指标

技术要求

进气温度/℃
面平均温差/℃

压力场不均匀度/%
进口总温精度/℃

温度场不均匀度/%
进出口压力损失/kPa

指标

常温～179
≤30
≤±1
±3

≤±1
≤3
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小供气调节阀的开度，增大排气调节阀的开度，进行

排空，保证气源供气管道内压力稳定，进气加温原理

如图1所示。

掺混器结构如图 2 所

示，采用环形喷嘴周向均

布喷射热空气与来流冷空

气进行掺混的形式，热空

气先进入外部环腔，然后

通过直管进入环形管。环形管分为 5层，可以保证整

个径向范围均有热空气掺混，热空气经环形管上的喷

嘴流入掺混器内。冷空气沿掺混器轴向方向进入，与

由喷嘴喷射出的热空气充分掺混。

掺混器结构后部件是稳压箱，稳压箱的主要目的

是对试验来流进行气流整流，达到气流温度、速度分

布均匀的目的，保证试验压力稳定。

2　测试方案和试验方法

2.1　测试方案

发动机进气道测试方

案见表 2。P1 为 AIP 截面

稳态总压，Ps1 为 AIP 截面

壁面静压，TJ 发动机进气

温度平均值 TJ 测量截面

（逆航向）如图3所示。

TJ测量截面如 0，逆航

向编号 1～8 支，正上方

90°为 1 号耙，每支耙上有

8个测点。

2.2　进气加温试验方法

发动机典型工作包线

如图 4 所示。根据发动机

飞行包线内可以工作的马赫数和高度范围，计算飞行

包线内发动机典型工作点的进口温度范围。依据飞

行剖面计算发动机进口温度目标值，计算依据是发动

机所处高度的静温与发动

机运动产生的总温之和。

在确定的飞行剖面内

的进口温度下开展相应发

动机状态的进气加温试

验，考核发动机在进气加

温 条 件 下 的 气 动 稳 定

性[20]。加温器可以模拟任意可能飞行条件下发动机

进口各种进气温度条件。

2.3　数据处理方法

温度畸变强度是温度畸变幅值的数值表征，用面

平均温升来表示

δT2FAV = ΔT2FAV
T0

（1）
式中：ΔT2FAV = T2FAV - T0，为面平均温升，K；T2FAV =
1

2π ∫0

2π
T r(θ )dθ为面平均温度，K；T0为自由流总温，K。

如温度场有 2个以上“高温区”，周向范围应等于

实际温度场所有局部高温区范围之和

θ+ = ∑θi
+ （2）

式中：θ+为等效温度场周向范围，（°）；θi 为第 i个高温

区周向范围，（°）。

高温区内气流温度的平均值为

THAV = 1
θ+ ∫

θ+
T r(θ )dθ （3）

式中：THAV 为高温区内气流温度的平均值，单位为℃；

T r(θ )为当地不同半径处的气流温度平均值，℃；θ+ 为

“高温区”周向范围；θ为周向角度，（°）。

温度畸变持续时间 τB 指温度畸变作用在发动机

进口所持续的时间，约为温度畸变开始达到最大值时

的 2 倍时间。温度畸变周向不均匀度定义为高温区

平均温度与面平均温度的相对增量

Δ-T 2 = THAV - T2FAV
T2FAV

（4）
式中：Δ-T2为温度场不均匀度，℃。

温升率为

Ṫ = ( )ΔTi max
Δτm

（5）
式中：Ṫ 为温升率，℃/s；(ΔTi max ) max 为“高温区”的最大

温升测量值，℃；Δτm为从温度跃升到高温区中的温升

达到最高值的时间，s。
相对温升率为

表 2　发动机测试方案

参数

P1/kPa
Ps1/kPa
TJ /℃

支和点

6×5
6×1
8×8

测量范围

90～110
70～110

0～400

H
/km

1614121086420
Ma

0.2 0.6 1.0 1.4 1.8 2.2

失速限制 压力限制

升限 推力限制

图 4　发动机典型工作包线

第1级
第2级
第3级
第4级
第5级

弯管

直管

图 2　掺混器结构

气源来气
供气管道

供气调节阀

冷空气

掺混器 稳压箱 进气道与支架 发动机

排气管道

排气调节阀

图 1　进气加温原理

1

2

3

4

5

6

7

8

进气道

保持架

 

图 3　TJ测量截面（逆航向）
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δṪ = 1
T0

∂T
∂t

≈ δTθ+ maxΔτm
（6）

式中：δTθ+ max 为“高温区”内最大相对温升；t为温度变

化的时间，s。
温度畸变对发动机稳

定性影响的主要参数是面

平均相对温升，如图 5 所

示。其中，THAV为低温区的

面平均温度。

3　进气加温条件下发动机进口温场

3.1　温场分布

依照既定程序对发动机进行加温工作，在

108.88 ℃进气温度下，进口测量截面温场分布如图 6
所示，此时发动机进口流量为66.33 kg/s。

T2FAV=108.88 ℃，θ+=180°，高温区主要分布在 0°和
180°位置，0°位置存在低温区，隔开了连续高温区，

THAV=110.52 ℃，高温区平均温度和面平均温度差值为

1.64 ℃。Δ-T2=0.43%，温度分布均匀，不存在强烈温

度畸变。进口温场高温区位于 θ+1～θ+2之间，高温部

分占周向180°的范围。

3.2　温场动态变化

在加温过程中，温场随时间动态变化如图 7 所

示，横坐标为时间，纵坐标为温度测量耙周向角度。

温度从 94.82 ℃上升至 108.88 ℃用时 80 s，高温区温

度从 96.16 ℃从跃升至 110.52 ℃，温升率为 0.18 ℃/s，
时间域内的温度畸变较小，发动机状态变化速率小，

进口流量从 72.12 kg/s下降至 66.33 kg/s，裕度损失较

小。在整体加温过程中，温度分布趋势一致，温场无

旋 转 。 高 温 区 主 要 分 布 在 -50～0 ℃ 和 -250～
-150 ℃。随时间变化，周向温度不均匀度无明显改

变，进气加温温度沿周向分布均匀。

随温度上升，面平均温升 δT2FAV 即温度畸变强度

随之提高，温度畸变如图 8
所示。温度从 65.338 ℃升

高 至 108.88 ℃ ，δT2FAV 从

1.75 上升至 3.58。二者为

良好线性关系，二者关系

式 为 δT2FAV = 0.0421 ×
T2FAV - 1，该关系主要受自

由流温度T0和面平均温度T2FAV的影响。

随加温进行，T2FAV不断提高，其温场高温区分布

也不断变化，但总的分布趋势保持一致，高温区与前

文保持一致。T2FAV=65.338、77.961、83.574、94.828、
101.900、108.880 ℃的温度周向分布如图9所示。

不同进口温度下温度分布如图 10所示。随温度

温度/℃116.0114.2112.4110.6108.8107.0105.2103.4101.699.898.0
（a） 温场分布

T/℃

112
110
108
106
104

θ/（°）-250 -150 -50 50

110.52 ℃
108.88 ℃

θ+1 θ+2

θ+1 + θ+2 = 180°
周向温度分布
面平均温度
高温区

（b） 周向温场分布

图 6　108. 88 ℃下进口温场分布

周
向

角
度

/（°）

50
0

-50
-100
-150
-200
-250

时间/s
4010 20 30 50 60 70 80

120.0000
114.1667
108.3333
102.5000
96.6667
90.8333
85.0000

温度/℃

图 7　温场随时间动态变化

温
度

/℃

686766656463626160

周向温度分布
面平均温度
高温区

角度/（°）-250 -150 -50 50

（a） T2FAV=65. 338 ℃

温
度

/℃

88
86
84
82
80
78

周向温度分布
面平均温度
高温区

角度/（°）-250 -150 -50 50

（c） T2FAV=83. 574 ℃

温
度

/℃

106
104
102
100

98
96

周向温度分布
面平均温度
高温区

角度/（°）-250 -150 -50 50

（e） T2FAV=101. 900 ℃

温
度

/℃

8079787776757473

周向温度分布
面平均温度
高温区

角度/（°）-250 -150 -50 50

（b） T2FAV=77. 961 ℃

温
度

/℃

100
98
96
94
92
90

周向温度分布
面平均温度
高温区

角度/（°）-250 -150 -50 50

（d） T2FAV=94. 828 ℃
110.52 ℃
108.88 ℃

θ1 θ2

θ1 + θ2 = 180°

温
度

/℃

112
110
108
106
104

周向温度分布
面平均温度
高温区

角度/（°）-250 -150 -50 50

（f） T2FAV=108. 880 ℃
图 9　不同进口温度下温度周向分布

图 5　温度畸变场

ΔT
2FA

V

100
80
60
40
20

0
T2FAV

8060 70 90 100 110

δT 2FA
V

3.5
3.0
2.5
2.0
1.5

ΔT2FAVδT2FAV

图 8　温度畸变
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变化，温场分布无明显改变在 90°方向测点存在低温

区，但低温区与周边比较温度差小，在 0°和 180°方向

存在高温区，高温区域周边温度相比温差较小，面整

体温度分布均匀，不存在剧烈畸变。

高温区面平均温度和

周向温度不均匀度与面平

均温度的关系如图 11 所

示。从图中可见，随 T2FAV
上升，THAV随之线性提升，

经过拟合后，二者存在良

好的线性关系

THAV = 1.0313 T2FAV + 0.121 （7）
随面 T2FAV 上升，温度周向不均匀度 Δ-T2 稳中有

升，但均维持在较低水平，均低于 0.45%。一般认为

Δ-T2 小于 2% 的温度畸变，对发动机影响较小。说明

在该温度范围内，温度周向分布均匀，不存在明显周

向温度畸变。

3.3　温场拟合

为保证加温试车过程中发动机安全工作，确认温

场后需拆除测量耙。进气加温试验前进行温场确认

如图 12 所示，获得发动机

进气温度均值 TJ（T2FAV）与

发动机控制系统采集进气

温度 T1_D 关系。温场拟合

可依据加温试验过程升温

或降温进行拟合，以匹配

实际加温情况。

分别选取升温过程、降温过程和升降温全过程数

据进行拟合，获得 3种加温方式下 TJ、T1_D的关系。通

过比较，三者在低温区 30～60 ℃、高温区 110～120 ℃
有一定差异，但在主要加

温区域差异不大。在 30～
60 ℃区域，升温拟合曲线

高于降温曲线和全过程曲

线，在低温加温需求时，可

采取升温过程拟合。温场

拟合如图13所示。

从图中可见，由于试验选择在升温阶段进行进气

加温情况较多，选择升温过程拟合具有合理性。温度

拟合获得TJ、T1_D的关系后，拆除加温耙，以T1_D反算加

温温度TJ
TJ = 0.0014 T1_D 2 + 0.7739 T1_D + 6.6193 （8）

4　结论

（1）对进气加温条件下发动机进口温度场分布研

究可知，在 108.88 ℃进气温度下，高温区角度 θ+=
180°，高温区主要分布在 0°和 180°位置，在 90°和 270°
位置存在低温区，隔开了连续高温区，高温区平均温

度 THAV=110.52 ℃，温度周向不均匀度为 0.43%，温度

分布均匀，不存在强烈温度畸变。

（2）进气温度从94.82 ℃上升至108.88 ℃用时80 s，
高温区温升率为 0.18 ℃/s，时间域内的温度畸变较

小，裕度损失小。温场无旋转，高温区分布和周向温

度不均匀度均不随时间变化产生明显改变。进气温

度从 65.34 ℃升至 108.88 ℃，周向分布保持均匀，建立

了面平均温度 T2FAV、高温区面平均温度 THAV 的线性

关系。

（3）进气加温试验前进行温场确认，对温场进行

了拟合，获得台架温场均值TJ与发动机控制系统采集

进气温度T1_D关系后，拆除测温耙，保证试验安全。

T J/℃
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40

T1D/℃20 40 60 80 100 120

升温过程拟合
降温过程拟合
全过程拟合

TJ=0.0014 T1_D
2+0.7739 T1_D+6.6193

TJ=1.012 T1_D+2.8316
TJ=0.9912 T1_D-1.2489

图 13　温场拟合
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（a） 65. 338℃
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（c） 83. 574℃

温度/℃1101081061041021009896949290
（e） 101. 9℃
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（b） 77. 961℃
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（d） 94. 828℃

温度/℃116.0114.2112.4110.6108.8107.0105.2103.4101.699.898.0
（f） 108. 88℃

图 10　不同进口温度下温度分布
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图 11　高温区面平均温度和

周向温度不均匀度与面平均

温度的关系
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图 12　温场确认
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压气机叶片的磨削路径生成算法

夏桂书，李 锦，邓春艳，魏永超，朱姿翰
（中国民用航空飞行学院 航空电子电气学院，四川广汉 618307）

摘要：针对当前航空发动机压气机叶片的打磨过程繁琐且路径生成算法普遍未适配压气机叶片的几何形貌和加工姿态等问

题，提出一种基于压气机叶片的点云数据并自适应压气机叶片的加工姿态和形貌的磨削路径生成算法。以面结构光扫描获取叶

片的 3维点云信息，对叶片点云进行位姿矫正并在叶片待加工区域创建一系列间距适宜且相互平行的切平面进行切片处理，获取

切片数据后计算切平面与叶片点云的交点，拟合所有切片所得交点并计算磨削抛光路径的路径点及刀具姿态。结果表明：通过计

算对不同姿态下不同压气机叶片的路径信息进行了仿真，验证了所提出的算法具有自适应压气机叶片加工姿态和形貌的特性，避

开了传统逆向工程中的曲面重构误差，证明了算法的可行性与有效性，可进一步应用于后续实际磨削抛光加工作业。

关键词：压气机叶片；点云；磨削；抛光路径；自适应性；偏差分析；航空发动机

中图分类号：V232.4      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.03.023

Grinding Path Generation Algorithm for Aeroengine Compressor Blades
XIA Gui-shu， LI Jin， DENG Chun-yan， WEI Yong-chao， ZHU Zi-han

（Institute of Electronic and Electrical Engineering， Civil Aviation Flight University of China，Guanghan Sichuan 618307， China）
Abstract： Aiming at the cumbersome grinding process of the current aeroengine compressor blades and the fact that the path genera‐

tion algorithm is generally not adapted to the geometrical shape and processing posture of the compressor blades， a new grinding path 
generation algorithm based on the point cloud data of compressor blades and adaptive to the geometrical shape and processing posture of 
the compressor blades was proposed. First， obtain the 3D point cloud of the blade by scanning the surface structured light and perform 
posture correction， then create a series of appropriately spaced parallel slicing planes in the area of the blade to be machined， and derive 
the intersection points between the slicing planes and the point cloud. finally， fit all the intersection points obtained from slicing， and 
calculate the path points and cutter orientation of the grinding and polishing path. The results show that by calculating and simulating the 
path information of different compressor blades under different postures， it is verified that the proposed algorithm has the characteristics of 
adapting to the processing posture and shape of the compressor blades， and the surface reconstruction errors in traditional reverse engineer‐
ing can be avoided， which proves the feasibility and effectiveness of the proposed algorithm. It can be further applied to subsequent actual 
grinding and polishing operations.

Key words： compressor blades； point cloud； grinding； polishing path； adaptability； deviation analysis； aeroengine

0　引言

当前航空业随着科技的进步而快速深入发展，航

空交通在交通业内的占比越来越高，航空器的质量安

全与性能保障的重要性不言而喻，因此航空器制造与

维修的智能化不断提高[1]。在航空器维修领域，航空

发动机的制造与维修是极其重要的一部分，叶片则是

发动机中最容易受到损伤的部位，也是其核心，工作

状态下的发动机叶片完整与否、外表质量、损伤程度、

修复质量等都影响着发动机的正常运作，并潜在影响

飞机的运行安全与乘机人员的生命财产安全。

然而航空发动机压气机叶片结构复杂，属于薄壁

型零件，叶身由复杂空间曲面构成，现多采用机器人

搭载加工刀具进行叶身的磨削抛光[2-3]。叶片磨削抛

光路径的计算质量直接受所用叶片模型的精度影响，

良好还原叶片形貌并可用于实际加工的模型尤为重
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要[4]。董艇舰等[5]通过提取叶片叶型截面点云并处理，

借助CAD软件放样生成叶身型面，最后利用UG软件

生成磨削抛光路径；郭一鸣等[6]对叶片待加工区域进

行曲面重构，并光顺偏置曲面，再采用截面法获取路

径，这种通过逆向工程进行曲面片重构建模获取叶片

模型，再进行加工路径生成的方法过于繁琐，会降低

加工作业的效率，且曲面重构会增大模型与叶片实际

形貌的误差，影响后续磨削质量；赵欢等[7]采用面族与

复杂曲面高阶切触的方法建立横向与纵向交叉的包

络型磨削抛光路径，但其仍基于CAD模型进行计算，

也存在前期叶片模型处理繁琐的问题；罗来臻等[8]、

Chen等[9]基于 NURBS曲面切片获取叶片待加工区域

的磨削路径，但在不同叶片姿态下需要计算不同的曲

面方程，不能保持在不同时间加工时磨削路径的一

致性。

基于以上问题，本文对航空发动机压气机叶片的

磨削路径生成算法展开研究，直接利用叶片的 3维点

云数据进行自适应性磨削路径规划，在点云待加工区

域设置多个切片计算拟合磨削抛光路径，对于不同姿

态下的不同叶片统一其姿态，并基于模型对路径进行

偏差分析。

1　路径生成算法

本文提出的创新路径生成算法流程如图 1所示。

首先对叶片进行3维扫描，

获取其3维点云数据，基于

点云进行数据分析，包括

点云姿态矫正、点云切片、

分割闭合交点曲线、路径

拟合等操作。对于任意姿

态的点云，以压气机叶片

的几何形貌为基础对点云

进行空间位置的转换，以

适配算法后续处理。其后

开始设置系列的切平面对

点云进行切片处理，获取

每个切片所对应的交点序

列并进行分割，对分割后

的离散点进行路径拟合，

即可得到所需磨削抛光

路径。

1.1　点云输入及预处理

对于实际叶片，通过使用投影器投射光栅条纹于

叶片表面，并用 3D 相机拍摄叶片表面变形的光栅条

纹，基于面结构光原理计算获取点云数据[10]。由于点

云数据量庞大且密度较高，因此在获取点云数据后，

需要对其进行下采样及去噪处理[11]，以去除噪点并减

小数据量，点云预处理流程如图2所示。

1.2　点云姿态矫正

对多个叶片进行先后扫描时，每个叶片的摆放姿

态难以保持完全一致，姿态不同会导致加工轨迹不

同，而轨迹不同会导致加工效果不同，不能保证同一

批次叶片的加工过程与效果相近。要在各叶片的叶

身上得到相近的加工轨迹，必须对获取的点云数据进

行姿态矫正。因此对扫描后的点云进行以下操作。

点云姿态矫正前后的 3维模型如图 3所示，令图

3（a）（初始姿态）、（b）、（c）（矫正后姿态）所示点云对

应的坐标集合分别为 V1、V2、V3，令点云主方向大小及

颜色关系为 x1 ( red) > x2 (blue) > x3 (green)。

步骤 1：计算点云 3维坐标的协方差矩阵 C，求解

矩阵 C的特征值 λ1,λ2,λ3 及其对应的特征向量 x1，x2，

x3。其中 x1，x2，x3分别为点云的 3个主方向，而最小特

征值对应的特征向量即为点云的法向量。

步骤2：V1、V2、V3的坐标转换关系为

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï
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ïïï
ï

ï

ï
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ú1 0 0 0
0 cos θ -sin θ 0
0 sin θ cos θ 0
0 0 0 1

  （1）

图 1　路径生成算法流程

         （a） 原始部件          （b） 扫描文件         （c） 点云数据

图 2　点云预处理流程

V1 V2 V3

x1 x3

x2
x2

x1
x3

x3

x2 x1

z
x

y
o

主方向矩阵X 仿射变换矩阵Rotx

（a） 初始姿态  （b） 中间姿态  （c） 矫正后姿态

图 3　点云姿态矫正前后的 3 维模型

155



第 50 卷 航 空 发 动 机

V1 通过与点云的 3 个主方向构成的矩阵 X =
( x1,x2,x3 )相乘，使主方向分别与空间坐标系的 3个轴

平行对齐。

步骤3：通过旋转矩阵Rotx将点云绕 x轴旋转 θ角

度，使向量 x3与 y轴平行。

此后即以V3 姿态作 n个平行于平面 zox的平面对

点云进行切片操作，由此可使每次加工处理时点云的

姿态保持一致。在完成切片及路径规划后，若需要恢

复路径点至原始点云姿态，可将V3姿态下的路径点还

原成V1姿态下的路径点

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

Rot = é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú1 0 0
0 cos θ sin θ
0 -sin θ cos θ

V1 = V3·Rot-1·XT,其中X = ( x1,x2,x3 )
（2）

1.3　点云切片

点云姿态矫正后，即

可 对 点 云 进 行 切 片 操

作[12]，点 云 切 片 如 图 4
所示。

步骤 1：在 V3 姿态下，

采用截平面法[13]对点云设

置 n 个等间距的平行截平

面（均平行于 zox平面），其中间距的定量由实际磨削

加工时所用刀具的刀头大小与磨削速度等因素决定。

步骤 2：对于任一截平面 Si(1 ≤ i ≤ n )，在其左右

两侧设置宽度为 Δ = kΔ·davg（其中 kΔ 为切片宽度阈值

系数，davg 为点云的距离密度）的辅助截平面 Sil、Sir，索

引获取位于Sil、Sir之间的点的集合P即为切片区域点

P = { ( xi,yi,zi ) | ySi l
- Δ < yi < ySil

+ Δ, ( xi,yi,zi ) ∈ V3 }（3）
步骤 3：以平面 Si 为界将集合 P 划分为 Si 左右两

侧的子集Pl、Pr、刚好落在Si上的子集Ps。

步骤 4：采用求交法，以 Pl 和 Pr 中的任意一点

M ( xi,yi,zi )为中心建立边长为 ds 的正方体包围盒，在

包围盒范围内遍历与点 M所处点集相异的另一个点

集的所有点，寻找其中与点M的最近邻点M´，再求取

线段MM´与平面Si的交点。

步骤 5：依次求取Pl 和Pr 中所有点对应的交点集

合 Q，则集合 Q ∪ Ps 即为点集 P 与平面 Si 的切片

交点Mi。

步骤 6：求取所有截平面与点云的交点，即可得

所有交点集合M = ∪
i = 1

n

Mi。

1.4　路径拟合

路径拟合如图 5 所示。由于所获取的切片交点

在平面 xoz上的投影形状为闭合月牙状，难以直接使

用常规函数进行曲线拟合，因此本文提出自适应叶片

截面形貌拟合的方法，利用 3 个几何特征点拟合中

线，通过中线将切片交点分割为 2个易拟合的非闭合

曲线状点集，最后分别拟合 2个点集对应的路径并有

序组合路径点。此外在路

径点的法矢量求解过程

中，同样利用切片交点序

列的质心这一几何特征点

来统一法矢量指向。

步骤 1：索引切片交点 M 在 z 轴方向上的左右端

点W1、W3，并计算切片交点的质心W2。

步骤 2：利用函数对 W1、W2、W3 3 个特征点进行 2
阶多项式拟合，绘制出中线 lw。

x ( z ) = a + bz + cz2 (a,b,c为常数 ) （4）
式中：a、b、c为常数。

步骤 3：遍历每个切片交点，求取其在中线 lw上的

投影点的 x坐标值，若投影点的 x坐标值小于交点的 x

坐标值，则该点存放于点集P内；若投影点的 x坐标值

小于交点的 x坐标值，则该点存放于点集Q内；若投影

点的 x坐标值等于交点的 x坐标值，则该点存放于点

集 P 和 Q 内；由此可将切片交点划分为 2个点集 P 和

Q，此后分别对P和Q内的点进行曲线拟合。

步骤 4：分别对点集P和Q按照 z坐标值的大小升

序排列。

步骤 5：利用 3 次样条曲线拟合法与多项式曲线

拟合法结合互补，分别对点集 P 和 Q 拟合出曲线

lP和 lQ。

步骤 6：分别等步长离散曲线 lP 和 lQ，生成拟合点

NP和NQ。

步骤 7：使用 K 邻域搜索法[14]对拟合点 N（N =
NP ∪ NQ）中的每个点获取其在点云中的邻近点和距

离，采用主成分分析降维[15-16]处理的方法，求解协方

差矩阵对应的特征值和特征向量，最小特征值对应的

特征向量即近似为路径点的法矢量n。
步骤 8：求取法矢量后需进行矢量指向统一，对

于 NP 的法矢量 n，以第 1 个拟合点的法矢量

n1 为基

辅助平面Sil

辅助平面Sir

截平面Si

切片交点M

点云V

切片区域点Pi

图 4　点云切片

P
Q

z

x

o

质心W2
左右端点W1、W3
中线 lw

W1
P

W2 lw
W3

Q

图 5　路径拟合
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准，从第 2 个拟合点起遍历每一个点，若

ni·   

ni - 1 < 0，
则


ni方向取反。

步骤 9：计算点集N的质心C，令点集N序号中间

点N0 的法矢量为
 
nN0，若

   
CN0· 

nN0 < 0，则NP 的法矢量 n
方向全部取反。

步骤 10：对于NQ 的法矢量 n，类似执行步骤 8~9，
至此完成矢量指向统一。

步骤 11：有序组合拟合点 NP 和 NQ 及其法矢量，

生成单层磨削抛光路径。

步骤 12：求解并有序组合所有切片平面的磨削

抛光路径。

2　算法试验验证

2.1　单个压气机叶片磨削抛光路径仿真验证

2.1.1　点云扫描及处理

首先通过使用精度为 0.02 mm 的 3D扫描仪扫描

压气机叶片，获取点云数据。依据式（1）和（2）对所获

取的点云进行姿态矫正，点云姿态矫正前后的 2维 3
视图如图6所示。

2.1.2　磨削路径生成及偏差分析

在矫正点云姿态后，对点云进行切片及路径拟合

等一系列操作，在叶身中央设置宽度为 28 mm的磨削

抛光区域，假设后续实际磨削作业时切片间距的适宜

值为 2 mm（即每层路径间距 2 mm），最终生成 14条平

行且间距为 2 mm 的磨削抛光路径，其路径点及法矢

量如图7所示。

预定要求路径标准偏差为 0.02 mm，利用压气机

叶片进行磨削抛光仿真验证。再将路径与叶片模型

进行偏差分析，偏差分析结果如图 8所示。其最大正

负 偏 差 为 0.1206/-0.1159 mm，平 均 正 负 偏 差 为

0.0022/-0.0027 mm，标准偏差为 0.0088 mm，RMS 估

计值为 0.0088 mm，符合预定误差要求。文献[17-19]
基于逆向工程进行曲面重构后，计算了其重构模型精

度，对比分析了本文算法与传统曲面重构方法得出的

拟合数据相关误差，其结果见表 1。文献[17-19]所用

方法由于引入了重构曲面时的计算误差而使其标准

偏差均偏大，而本文算法直接使用点云数据进行计

算，去除了曲面重构这一过程，从而降低了标准偏差

值，由此证明了直接利用点云数据进行路径规划可避

免传统曲面重构方法中的曲面重构计算误差。

2.2　叶片加工姿态自适应性验证

为验证算法对于叶片的不同加工姿态是否具有

自适应的特点，分别使用 3个不同的压气机叶片进行

试验，首先将其在不同姿态下摆放，3 个不同叶片姿

态矫正前后 3维视图及后续对应偏差分析分别如图 9
所示。从图中可见，对于不同初始姿态的叶片在经过

姿态矫正后的 3维空间姿态保持一致。对这 3个不同

的叶片分别生成的磨削抛光路径进行偏差分析，分析

结果见表 2。从图 9与表 2中可见，3组叶片偏差图的

测试点颜色都均匀，且主要集中在偏差色谱中间段，

其标准偏差分别为 0.0075、0.0065、0.0087 mm，均符合

高精度要求。

由此可知，对应于实际加工情况，对于不同的压

气机叶片且无论叶片如何摆放，均可将其调整为统一

的加工姿态，从而获得一致的加工处理效果，因此算

图 7　路径点及法矢量

3D偏差
最大 +/-:0.1206 /-0.1159 mm
平均+/:0.0022 / -0.0027mm
标准偏差:0.0088mm
RMS 估计:0.0088mm

0.12060.10180.08290.06410.04520.02640.0076-0.0076-0.0264-0.0452-0.0641-0.0829-0.1018-0.1206

偏差/mm

图 8　偏差分析结果

表 1　本文算法与传统曲面重构方法的数据偏差分析对比

方法

本文算法

文献[17]
文献[18]
文献[19]

最大偏差/mm
正

0.1206
0.2692
0.3830
0.6297

负

-0.1159
-0.6944
-0.6946
-0.3415

平均偏差/mm
正

0.0022
0.0593
0.0741
0.0094

负

-0.0027
-0.0693
-0.0949
-0.0103

标准偏差/
mm

0.0088
0.1079
0.1370
0.0206

RMS估计/
mm

0.0088
0.1095
0.1403

z

o y

x1

x3

（a） 矫正前的

zoy平面
z

o y

x2

x3

（d） 矫正后的

zoy平面

x

o y

x2

x3

（b） 矫正前的

xoy平面

x

o y

x1

x3

（e） 矫正后的

xoy平面

z

o

x2
x1

x

（c） 矫正前的

zox平面
z

o

x2

x1

x

（f） 矫正后的

zox平面

图 6　点云姿态矫正前后的 2 维 3 视
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法对于叶片加工姿态具有自适应性，从而增强了计算

结果的鲁棒性。

2.3　刀具姿态正确性验证

对于路径的刀具姿态，仅直接通过 K 邻域搜索

法[20]获取的法矢量指向不一，不能应用于实际加工，

路径的刀具姿态如图 10所示。而通过所提算法对法

矢量指向进行矫正处理，可获得统一指向叶身外侧的

正确的法矢量（图 10（b）。

在实际加工时，根据加工

刀具参数将路径点坐标作

相应偏置，再基于机器人

运动学反解原理，通过空

间坐标系转换矩阵进行转

换 ，便可得到实际刀具

姿态[21]。

3　结论

（1）对航空发动机压气机叶片的磨削路径生成的

各个过程进行了分步阐述，通过路径仿真与基于叶片

点云模型的偏差分析，验证了所提算法的可行性与自

适应性，为实际的压气机叶片磨削作业的效率优化提

供了参考。

（2）对加工时姿态不一的压气机叶片进行姿态矫

正，针对压气机叶片的外部形貌特征提出了自适应性

的加工处理并生成路径的算法，完成了压气机叶片磨

削路径生成算法的流程设计，解决了当前路径生成算

法对叶片加工状态和形貌的不适应性问题

（3）基于叶片的点云数据直接进行计算处理避免

了逆向工程的繁琐过程以及过程中可能出现的误差

累积。
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0.0075
0.0065
0.0087

RMS估计/
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0.0065
0.0087
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GH4169合金多轴热机械粘塑性本构模型及验证

毛有胜 1，李 桐 1，贾文斌 1，2，李 鑫 1，刘飞龙 1，方 磊 1

（1.南京航空航天大学 能源与动力学院，南京 210016； 2.浙江大学 能源工程学院，杭州 310027）

摘要：为了更加精确地描述GH4169合金的多轴热机械力学行为，以Chaboche粘塑性本构模型为基础，引入了Lemaitre损伤模

型、基于临界面理论的非比例强化因子和粘塑性势函数修正系数，提出建立了一种适用于GH4169合金的多轴热机械疲劳粘塑性

本构模型，来描述材料的循环软化、非比例硬化和非玛辛效应，并给出了本构模型各参数的获取方法。采用此本构模型，对

GH4169合金的多轴和热机械力学行为进行了模拟研究，结果表明：在 20 ℃时，分别对轴向加载、扭转加载、比例加载、45°非比例

加载以及 90°非比例加载这 5 种加载条件下的第 200 次循环的迟滞回线进行模拟，轴向的应力峰谷值均与试验值结果吻合；在

650 ℃时，模拟比例加载、45°非比例加载和90°非比例加载这3种加载条件下的第200次循环的迟滞回线，结果与试验值基本吻合，

证明了建立的模型适用于高温条件；模拟 300 ℃、550 ℃和 650 ℃这 3种温度下的单轴轴向加载和圆形路径加载的迟滞回线，结果

与试验值基本吻合；模拟同相位与反相位加载条件下的第200次循环迟滞回线，修正后的本构模型的模拟值与试验值吻合良好。

关键词：GH4169；多轴疲劳；热机械疲劳；Chaboche模型；Lemaitre损伤模型；临界面理论；粘塑性势函数修正系数
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Multiaxial Thermo-mechanical Viscoplastic Constitutive Model and Verification of GH4169 Alloy
MAO You-sheng1， LI Tong1， JIA Wen-bin1，2， LI Xin1， LIU Fei-long1， FANG Lei1

（1. College of Energy and Power Engineering， Nanjing University of Aeronautics and Astronautics， Nanjing 210016， China； 
2. College of Energy Engineering， Zhejiang Universtity， Hangzhou 310027， China）

Abstract： In order to describe the multiaxial thermo-mechanical behavior of GH4169 alloy more accurately， based on the Chaboche 
viscoplastic constitutive model， by introducing the Lemaitre damage model， the non-proportional strengthening factor based on critical 
plane theory， and the viscoplastic potential function correction coefficient， a multiaxial thermo-mechanical fatigue viscoplastic constitu‐
tive model suitable for GH4169 alloy was proposed to describe cyclic softening， non-proportional hardening， and non-Masing behavior of 
the material， and the method for obtaining the parameters of the constitutive model was provided. This constitutive model was used to 
simulate the multiaxial and thermo-mechanical behavior of GH4169 alloy. The results show that at 20 ℃ ， for the simulations of the 
hysteresis loops of the 200th cycle under five loading conditions （axial loading， torsional loading， proportional loading， 45 ° non-
proportional loading， and 90 ° non-proportional loading）， the results of the axial stress peaks and valleys are consistent with the 
experimental results； at 650 ℃， for the simulation of the hysteresis loops of the 200th cycle under three loading conditions （proportional 
loading， 45 ° non proportional loading， and 90 ° non proportional loading）， the results are basically consistent with the experimental 
results， proving that the established model is suitable for high temperature conditions； for the simulations of the hysteresis loops of 
uniaxial axial loading and circular path loading at 300 ℃， 550 ℃， and 650 ℃， the results are basically consistent with the experimental 
values； for the simulations of the hysteresis loops of the 200th cycle under in-phase and antiphase loading conditions， the simulated 
values of the corrected constitutive model are in good agreement with the experimental values.

Key words： GH4196； multiaxial fatigue； thermo-mechanical fatigue； Chaboche model； Lemaitre damage model； critical plane 
theory； viscoplastic potential function correction coefficient

0　引言

镍基高温合金 GH4169 因其优异的高温力学性

能广泛地应用于航空发动机高温部件，该类高温部件

的实际工况为多轴热机械循环载荷。随着现代航空

发动机性能的进一步提高，如何有效的提高其高温部
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件材料的服役寿命成为了航空发动机的核心技术之

一。因此对多轴和热机械循环载荷下的 GH4169 本

构模型和疲劳寿命模型进行研究具有重要的意义[1]。

建立可靠的本构模型是准确预测材料疲劳行为

的必要条件。Chaboche[2]在经典塑性力学屈服函数概

念上，对于粘塑性本构模型引入热力学意义的粘塑性

势函数来定义非弹性应变率和应力状态的关系。热

机械疲劳本构模型多以等温疲劳试验数据为基础，通

过拟合等温材料参数来得到材料参数关于温度的函

数，以表征材料的热机械疲劳力学行为。国内外学者

在等温疲劳试验数据的基础上，对本构模型进行改

进，使其适用于特定材料。Rémy 等[3]改进了流动法

则，并利用位错模型表征静态恢复效应建立了适用于

F17TNb 不锈钢的热机械疲劳本构模型；Hu 等[4]考虑

了蠕变行为，将Rabotnov-Kachano准则引入Chaboche
模型，对DZ125定向凝固合金的热机械疲劳行为进行

了研究；Sun 等[5]将非比例硬化项作为各向同性硬化

项的附加项，引入Ohno-Wang粘塑性本构模型，建立

了适用于 Inconel718 的热机械疲劳本构模型；徐涛

等[6]在晶体塑性理论的基础上，提出了一种适用于镍

基单晶高温合金的热机械疲劳本构模型，并采用该模

型研究单晶材料不同晶体取向的热机械疲劳力学响

应；张克实[7]提出了一种较为简便的确定模型参数的

方法，对 TiAl材料在不同应变率下的粘塑性变形、不

同应力水平下的单轴蠕变和 CT 试样在阶梯载荷下

的蠕变进行了数值模拟分析；徐可君[8]基于涡轮盘实

际使用中的变幅脉冲循环，将应变幅值记忆项引入 
Chaboche 本构方程；以已有试验结果为基础，应用量

子遗传算法优化得到改进的本构方程各参数。

从目前的研究来看，几乎没有能同时描述材料的

多 轴 和 热 机 械 疲 劳 行 为 本 构 模 型 。 本 文 基 于

Chaboche 粘塑性本构模型，引入了 Lemaitre 损伤模

型、基于临界面理论的非比例强化因子和粘塑性势函

数修正系数，建立了一种适用于 GH4169合金能同时

描述材料多轴和热机械疲劳行为的粘塑性本构模型。

1　粘塑性本构模型

1.1　Chaboche 粘塑性本构模型

Chaboche 粘塑性本构模型假设材料在加载过程

中服从小变形假设，则总应变率 ε̇ij可以写成弹性应变

率 ε̇e
ij 和塑性应变率 ε̇p

ij 之和。此模型[2]主要由流动法

则，运动方程与内变量演化方程3部分组成。

Chaboche 粘塑性本构模型采用经典 Prandtl-
Reuss[10]法则，假设流动法则与 Von Mises屈服函数相

关。在 1 维应力空间中，利用 Armstrong-Frederick[11]

方程，随动硬化内变量为

Ẋ = caε̇p - cXṗ （1）
ṗ = 2

3 ε̇p
ij ε̇p

ij （2）
将随动硬化分量分为多个分量，每个硬化分量均

服从相同的演化规律

Ẋk,ij = ck ak ε̇p
ij - ck Xk,ij ṗ （3）

则总随动硬化规律为

Ẋij = ∑
k = 1

n

Ẋk,ij （4）
本文选择 n = 2。k = 1 时表示应力在小塑性阶

段时的迅速变化，k = 2 时表示应力在大塑性变形过

程中的缓慢变化。

在主应力空间内各向

同性硬化变量和随动硬化

变量对屈服面的影响如图

1所示。

1.2　Lemaitre 损伤模型

为了在粘塑性本构理

论中引入损伤，将加载函

数（或称为屈服函数）写成

以下形式[12]

F = J2( σ͂ij - Xij) - k0 - R （5）
总结含损伤粘塑性本构模型方程组如下
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ε̇ij = ε̇e
ij + ε̇p

ij

σ͂D
ij = σD

ij1 - D
f = J2( )σ͂ij - Xij - k0 - R

ε̇p
ij = 3

2 ( )J2( )σ͂ij - Xij - k0 - R
K

n( )~
σ'ij - X'ij

J2( )σ͂ij - Xij

Ṙ = b (Q - R ) (1 - D ) ṗ

Ẋij = caε̇p
ij (1 - D ) - cXij (1 - D ) ṗ

（6）

损伤率 Ḋ可由能量耗散方程表示为

Ḋ = - ∂FD∂Y
（7）

根 据 理 论 分 析 和 试 验 验 证 ，Lemaitre 和
Plumtree[13]，Lemaitre 和Chaboche[14]等认为耗散势能FD

σ1

σ2 σ3

加载过程屈服面

初屈服面
k0

k0+R
～
x

图 1　随动硬化和各向同性

硬化对屈服面的影响
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是应变能密度耗散率 Y和累计塑性应变率 ṗ的函数，

式（7）给出了该损伤演化函数的基本形式

FD (Y,ṗ ) = S1
S2 + 1 (- Y

S1
) S2 + 1 ṗ （8）

式中：S1和S2为材料参数。

根据式（7）和式（8），损伤演化方程可以表示为

dD
dN

= ( σ2

2ES1 (1 - D ) 2 ) S2

| ṗ | （9）
1.3　非比例强化因子

非比例强化因子是指在金属晶体中，由于位错与

其他晶格缺陷的相互作用而引起的材料强度提高。

其物理机制涉及到位错的移动和扩散、晶粒边界与位

错的相互作用等多种因素。具体来说，位错可以通过

拉伸或剪切等方式移动，从而增强晶体的硬度；晶粒

边界能够阻碍位错的移动，形成有效的强化效果；位

错还能够诱导出其他缺陷，如孪晶、层错等，进一步提

高材料的强度。总之，非比例强化因子的物理机制是

复杂的多因素综合效应。在多轴非比例加载下，单轴

试验数据得到的模型不足以描述材料的非比例强化

现象。因此需要对硬化规律加以修正，为此引入附加

强化系数和非比例强化因子描述多轴非比例现象

Ẋ k
ij = (1 + αnp fnp ) (ck ak ε̇p

ij - ck Xij ṗ) （10）
式中：αnp 为附加强化系数，本文假设其为常数；fnp 为

非比例强化因子，与临界面内参数相关。

多轴非比例加载会使材料产生附加强化效应，在

相同应变幅大小的情况下，附加强化效应会导致非比

例循环下的材料寿命较比例循环的材料寿命更短。

主应变和最大剪切应变平面角的连续变化是非比例

加载下疲劳寿命减少的主要原因，而最大剪应变平面

上的最大正应力可以表征非比例加载的附加强化效

应的影响。

临界面理论认为疲劳裂纹由材料内部滑移带的

局部塑性变形产生，并且滑移带的方向与最大剪应变

的方向一致，并假设裂纹萌生和扩展均在某一个特定

平面上。本文采用临界面理论，以最大剪应变幅平面

作为临界平面、以最大剪应变幅为控制参数，并据此

提出了一种适用于描述多轴非比例现象的非比例强

化因子

fnp = 1 - ( )1
3 Δγ2max + Δε2max

0.5

( )1
3 Δγ2max ,prop + Δε2max ,prop

0.5 （11）

式中：Δγmax 为最大剪应变平面上的最大剪应变幅值；

Δεmax 为最大剪应变平面上的最大正应变幅值；

Δγmax ,prop、 Δεmax ,prop 分别为在相同应变幅下的比例加载

条件下的最大剪应变平面上的最大剪应变幅、正应

变幅。

当加载方式为单轴轴向或剪切加载时，fnp = 0，内
变量演化方程也退化为单轴形式。

1.4　粘塑性势函数修正系数

在变温条件下，粘塑性势函数为温度的函数

Ω (T ) = K ( )T
n ( )T + 1

F ( )T
K ( )T

n ( )T + 1
（12）

式中：屈服函数F、材料参数K和n均为温度的函数。

采用式（12）的热机械迟滞回线模拟与试验有误

差，故提出修正系数μ (T )对粘塑性势函数进行改进

Ω (T ) = μ (T ) K ( )T
n ( )T + 1

F ( )T
K ( )T

n ( )T + 1
（13）

μ (T ) = Em

E ( )T
（14）

式中：Em 为循环温度载荷中平均温度对应弹性模量；

E (T )为各温度下弹性模量。

则

ε̇p
ij = ∂Ω (T )

∂σij
= 3

2 μ ( )T ( )J2( )σij - Xij - k0 (T ) - R
K (T )

n (T )( )σ'ij - X'ij
J2( )σij - Xij

 （15）

随动硬化项和各项同性硬化项表示为温度的

函数

Ẋi = [ Ẋi ]
Ṫ = 0 + 1

Ci( )T
∂Ci( )T

∂T
XiṪ,Ci(T ) =

ci(T ) ai(T ) i = 1,2 （16）
Ṙ = [ Ṙ ]

Ṫ = 0 + ( 1
b ( )T

∂b ( )T
∂T

+ 1
Q ( )T

∂Q ( )T
∂T ) RṪ（17）

2　本构模型参数的确定

2.1　Chaboche 模型参数的确定

为方便获取 Chaboche 模型参数，将 Chaboche 模

型3维应力应变形式简化为1维应力应变形式
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ε̇p = ( )σ - X - R - k0
K

n

sgn (σ - X )
Ẋ = Ẋ1 + Ẋ2
Ẋ1 = c1 a1 ε̇p - c1 X1 ṗ

Ẋ2 = c2 a2 ε̇p - c2 X2 ṗ

Ṙ = b (Q - R ) ṗ
ṗ = ε̇p

（18）

式中：Ẋ1 和 Ẋ2 为随动硬化内变量 Ẋ的分量；函数 sgn ()
为阶跃函数。

根据式（18），应力和各变量的之间的关系为

σ = X1 + X2 + k0 + R + K | ε̇p |1/n
（19）

式中：X1为短程应力，在小塑性变形阶段变化明显，在

大塑性变形阶段为常数；X2 为长程应力，在整个塑性

变形阶段过程中变化明显[2]。

因此，需要确定的 Chaboche模型参数包括：弹性

模型 E 和初始屈服应力 k0；随动硬化内变量参数

a1,c1,a2,c2；各向同性硬化内变量的参数 b和Q；屈服函

数参数K和n。

（1）弹性模型 E 和初

始屈服应力 k0。

根据试验获得的前1/4
循环单轴拉伸应力应变曲

线 ，通 过 拟 合 Ramberg-
Osgood 方程，得到弹性模

型E和初始屈服应力 k0，如

图2所示。

在 20 ℃下 GH4169 的拉压疲劳试验采用应变控

制，应变比 Rε=-1，加载波形为正弦波，加载频率为

0.5~1.0 Hz。
（2）随动硬化内变量参数a1,c1,a2,c2。

假设塑性应变达到 0.1%时应力变化只与长程应

力 X2 相关。将式（19）对塑性应变 εp 求导后，并取对

数得到

ln ( ∂σ
∂εp ) = ln (a2 c2 ) - c2 εp （20）

对试验曲线拟合得到a2和 c2，如图3所示。

在塑性应变小于 0.1% 的情况下，将式（15）对塑

性应变εp求导后，并取对数得到

ln ( ∂(σ - X2 )
∂εp ) = ln (a1 c1 ) - c1 εp （21）

对试验曲线拟合得到a1和 c1，如图4所示。

（3）各向同性硬化内变量的参数Q和 b。

根据式（18），各向同性硬化内变量R为

R = Q (1 - e-bp ) （22）
式中：Q为循环软化应力下降的幅值；b为循环软化应

力下降的速率。

则可拟合最大应力和

塑性应变的曲线来获得 Q

和 b，如图5所示。

（4） 屈 服 函 数 参

数K和n。

K表示剩余应力最大值，将 a1,c1,a2,c2 代入式（8），

可以得到K=500 MPa·s1/n。n为率相关参数，无法直接

测得。本文假设 n的初始值为 10，并利用参数整体优

化得到n的最优解。

（5）参数优化。

在确定上述初始参数

之后，采用遗传算法优化

本构模型参数，如图 6 所

示。选择目标函数

Qm = ∑
i = 1

n ( )σ theory
i - σ test

i

σ test
i

2
 （23）

式中：i 为个体数目；σtheory
i

和σtest
i 为第 i个个体的理论

和试验应力值；Qm 为适应

度函数，当 Qm 取得最小值

时，目标函数存在最优解。

在 20 ℃下 GH4169 合

金本构模型参数初始值和

优化值见表1。
在 300、550 和 650 ℃下 GH4169 合金本构模型参

数初始值和优化值见表 2。分别采用初始参数值和

优化参数值的本构模型，对 3 种温度下 GH4169 合金

应变控制下前 1/4循环单轴疲劳应力应变曲线进行模

拟，并于试验对比，如图 7所示。从图中可见，采用参

应
力

/MP
a

1200
1000

800
600
400
200

应变
0 0.004

试验数据点[9]
Ramberg-Osgood曲线

0.008 0.012

图 2　20 ℃下 GH4169 合金
前 1/4 循环单轴疲劳伸应力

应变曲线

输入优化参数范围、优化
代数、每代子群数

结束 最优解
解码

是 是否满足
终止条件

否
个体适应度计算

Qm = ∑
i = 1

n ( )σtheory
i - σtest

i

σtest
i

2

根据适应度
概率选择个体

交叉：染色体
互换

变异：染色体
变异

得到
新群体

待优化
参数编码

基于优化参数范围通
过随机数字生成种群

图 6　遗传算法流程

ln/（
σ/

εp ）

11.611.411.211.010.810.610.4
εp0.0010 0.0014 0.0018 0.0022

试验数据点[9]
曲线 ln(σ/εp)=11.86-562εp

图 3　a2 和 c2 的拟合曲线

ln（
（σ

-X 2）
/ε

p ）

13
12
11
10

9

εp0.0002 0.0006 0.0010

试验数据点[9]
曲线 ln(σ/εp)=11.86-562εp

图 4　a1 和 c1 的拟合曲线

R

0
-20
-40
-60
-80

-100
-120
-140

p
0 0.1 0.2 0.3

试验数据点[9]
拟合曲线R=200e3.37p

图 5　Q 和 b 的拟合曲线
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数初始值的模拟曲线与试

验误差较大，而采用参数

优化值的模拟曲线与试验

值吻合。

2.2　非比例强化因子的确定

非比例强化因子 fnp 中的变量采用临界面理论获

得。一点应力状态在空间上用 6个应力分量表示，包

括 3个正应力分量和 3个剪应力分量。在已知某一点

的应力状态后，直接根据坐标变换原理（式（24））求出

任意坐标系下的该点应力分量，如图8所示。
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   （24）

式 中 ：aij（i=1, 2, 3；j=1, 2, 3）的 大 小 分 别 为 a11 =
cos θ sin ϕ，a12 = sin θ sin ϕ，a13 = cos ϕ，a21 = -sin θ，

a22 = cos θ，a23 = 0，
a31 = -cos θ cos ϕ，a32 = -sin θ cos ϕ，a33 = sin ϕ。

应变转换与应力相似。假设轴向应力和扭向应

力间的相位角为φ，如图9所示。

σ = σa sin ( ωt ) （25）
τ = σa sin ( ωt - φ ) （26）

通过式（24）～（26）可以得到任意平面（θi，ϕi）下

的最大剪应变幅

Δγ'i2 = max  1 ≤ j ≤ p
j + 1 ≤ m ≤ p

é

ë
ê
êê
ê ù

û
ú
úú
ú1

2 ( )γ'i,xy ( j ) - γ'i,xy (m ) 2 + ( )γ'i,xz ( j ) - γ'i,xz (m ) 2    （27）
式中：p 为离散载荷步数；j、m 为离散载荷步的位

置（图9）。

任意平面下的法向应变幅值为

Δεi = max  1 ≤ j ≤ p
j + 1 ≤ m ≤ p

{ε'i,x ( j ) - ε'i,x (m )} （28）
在平面应力状态下，当 ϕ = 90∘时剪应变幅值最

大。旋转 θ 角并计算每个平面上的法向应变幅值和

法向应变，当法向应变幅值取得最大值时，设该平面

为临界平面 (θmax,ϕmax )，此时的法向应变幅为最大法向

应变幅。此时的各参数为

Δγmax2 = max  1 ≤ j ≤ p
j + 1 ≤ m ≤ p

é

ë
ê
êê
ê ù

û
ú
úú
ú1

2 ( )γ'max ,xy ( j ) - γ'max ,xy (m ) 2 + ( )γ'max ,xz ( j ) - γ'max ,xz (m ) 2  （29）

表 1　在 20 ℃下 GH4169 合金本构模型参数初始值和优化值

本构模型参数

E/MPa
k0 /MPa
a1 /MPa

c1
a2 /MPa

c2
Q/MPa

b

K/MPa ⋅ s1/n

n

初始值

198020
400
143

4898
252
565

-200
3.37
500
10

优化值

198020
273
121

6031
196
304

-210
1.38
647
48.9

表 2　在 300、550 和 600 ℃下 GH4169 合金本构模型参数初

始值和优化值

本构模

型参数

E/MPa
k0 /MPa
a1 /MPa

c1
a2 /MPa

c2
Q/MPa

b

K/MPa ⋅ s1/n

n

300 ℃
初始值

198020
962
120

3342
159
208
-86
10

1050
3.5

优化值

198020
728
191
451
194
286

-250
15.51
941
3.6

550 ℃
初始值

180200
869
110

3355
145
225

-146
10

1025
3.5

优化值

180200
715
189
492
191
316

-320
13.86
902
3.9

650 ℃
初始值

171600
821
80

3456
136
305

-201
10

995
3.5

优化值

171600
678
179
495
187
350

-380
13.20
893
3.9

z

z'

x'

y'

y

x

ϕ

θ
τ'xz

σ'x
τ'xy

图 8　任意平面上的应力

分量形式

图 9　法向应力与切向

应力关系

应
力
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a
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应变
0.0050 0.010

初始参数
优化参数
试验数据[15]

（a） 300 ℃

应
力

/MP
a

1500

1000

500

应变
0.0050 0.010

初始参数
优化参数
试验数据[15]

（b） 550 ℃

应
力

/MP
a

1500

1000

500

应变
0.0050 0.010

初始参数
优化参数
试验数据[15]

（c） 650 ℃
图 7　3 种温度下前 1/4 循环单轴疲劳应力应变曲线
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Δεmax = max  1 ≤ j ≤ p
j + 1 ≤ m ≤ p

{ε'max ,x ( j ) - ε'max ,x (m )} （30）
2.3　温度相关参数的确定

在变温条件下，本构

模型中的各参数为温度的

函数。本文通过对表 2 中

300、550 和 650 ℃的参数

优化值进行拟合，获得各

参数关于温度的拟合函

数，如图10所示。

3　模型验证

3.1　常温多轴疲劳力学行为模拟

对在 20 ℃下 GH4169 合金在 5 种加载条件下的

疲劳进行模拟。5种加载条件分别为轴向加载、扭转

加载、比例加载、45°非比例加载以及 90°非比例加载。

常温下损伤参数S1和S2取9.3和5.7[4-5]。

在 20 ℃第 200次循环的轴向、扭向应力应变关系

如图 11 所示。从图中可见，轴向的应力峰谷值均与

试验结果吻合，证明了本构模型的有效性。但是对于

轴向加载，迟滞回线模拟曲线的正向塑性加载阶段略

大于试验曲线。由于材料的疲劳主要由应力峰谷值

决定，因此正向塑性加载阶段的偏差不会影响疲劳寿

命评估。

在 20 ℃第 200次循环比例加载轴向、扭向应力应

变关系如图 12所示。本文计算了 45°和 90°非比例加

载下不同应变幅的迟滞回线，来研究应变幅对材料疲

劳行为的影响。

在 20 ℃第 200次循环 45°非比例加载轴向、扭向

应力应变关系如图 13所示。从图中可见，在 45 °非比

例加载下，应变幅对应力峰谷值的影响较大，而对迟

滞回线的形状影响很小。

在 20 ℃第 200次循环 90°非比例加载轴向、扭向

应力应变关系如图 14所示。从图中可见，在 90 °非比

例加载下，迟滞回线的形状随着应变幅的增大，由直线

（a） 轴向 （b） 扭向

图 13　在 20 ℃第 200 次循环 45°非比例加载轴向、

扭向应力应变关系

（a） 轴向 （b） 扭向

图 14　在 20 ℃第 200 次循环 90°非比例加载轴向、

扭向应力应变关系

（a） 轴向 （b） 扭向

图 12　在 20 ℃第 200 次循环比例加载轴向、

扭向应力应变关系

（a） 弹性模量E和初始屈服

应力 k0

（b） 屈服函数参数K和n

（d） 随动硬化内变量

参数a1、a2

（c） 各向同性硬化内变量

参数 b和Q

（e） 随动硬化内变量

参数 c1、c2

图 10　本构模型各参数关于温度的拟合函数

应
力

/MP
a

1500
1000

500
0

-500
-1000
-1500

应变
-0.012 -0.004 0.004 0.012

20 ℃试验点[9]
20 ℃模拟曲线

（a） 轴向 （b） 扭向

图 11　20 ℃第 200 次循环轴向、扭向应力应变关系
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渐渐变化为椭圆形。可见对于 90 °非比例加载，应变

幅对应力峰谷值和迟滞回线的形状都有较大的影响。

非比例加载对材料应力应变关系影响较大的原

因是当轴向或剪切方向的应变反向加载时，材料可能

进入弹性卸载阶段，导致奇点的产生，由于另一方向

仍在加载，材料又很快进入塑性加载阶段，忽略了弹

性加载阶段，导致应力应变曲线的复杂化。

3.2　高温多轴疲劳力学行为模拟

为了验证本文建立的模型适用于高温载荷，对

650 ℃下 GH4169在 3种多轴加载条件下的疲劳试验

进行模拟，3种加载条件分别为比例加载、45°非比例

加载和 90°非比例加载。在 650 ℃下损伤参数 S1 和 S2
取4.4和7.5[4-5]

在 650 ℃下第 200 次循环比例加载轴向、扭向应

力应变关系如图 15 所示。从图中可见，在高温下

GH4169合金在轴向和扭向加载过程中存在一定程度

的平均应力，使得试验点并不对称，因此模拟曲线和

试验曲线没有完全重合。

在 650 ℃下第 200次循环 45°非比例加载轴向、扭

向应力应变关系如图 16所示。从图中可见，在 45°非
比例加载下，平均应力的影响仍然存在于轴向加载过

程中。

在 650 ℃下第 200次循环 90°非比例加载轴向、扭

向应力应变关系如图 17 所示。从图中可见，在轴向

加载过程中平均应力的影响仍然存在，扭转模拟曲线

应力偏小。

从图 15～17中可见，在 650 ℃ 3种多轴加载条件

下的迟滞回线模拟和试验基本吻合，证明了本文建立

的模型适用于高温条件。

3.3　不同温度下多轴疲劳力学行为模拟

分别对 3种温度（300、550和 650℃）的GH4169合

金[5]进行了单轴轴向加载和圆形路径加载的疲劳试验

进行模拟。3 种温度下 GH4169 合金本构模型参数

见表3。

3 种温度第 1、200 次循环单轴迟滞回线如图 18
所示。从图中可见，第 1次加载的应力峰谷值和试验

结果吻合（图 18（a）），但在反向加载的塑性段与试验

有差异，反向加载的塑性段的差异在循环加载过程中

消失（图18（b））。

应变控制迟滞回线包括初始加载阶段，卸载阶段

和反向加载阶段。在初始加载阶段中，计算和试验结

果一致，但是反向塑性加载阶段计算和试验结果有差

异。这是因为随动硬化参数 R 是从单调拉伸试验获

得的，而 R 的演化和累积的塑性应变 p 相关。在第 1
次反向塑性加载阶段，累积塑性应变 p很小，因此第 1

轴
向

应
力
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a
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500

0
-500

-1000
轴向应变

-0.008 0 0.008
试验数据点[9]
模拟曲线

（a） 轴向

轴
向

应
力

/MP
a
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400

0
-400
-800

轴向应变
-0.012 0 0.012

试验数据点[9]
模拟曲线

（b） 扭向

图 16　在 650 ℃下第 200 次循环 45°非比例加载轴向、

扭向应力应变关系

应
力
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a
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0
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应变

-0.10 0 0.10
试验数据点[9]
模拟曲线

（a） 轴向

应
力

/MP
a

800
400

0
-400
-800

应变
-0.015 0 0.015

试验数据点[9]
模拟曲线

（b） 扭向

图 17　在 650 ℃下第 200 次循环 90°非比例加载轴向、

扭向应力应变关系

表 3　300、550 和 650 ℃下 GH4169 合金本构模型参数

T/℃
300
550
650

a1 /MPa
229
189
208

c1
2967
4906
4793

a2 /MPa
210
204
219

c2
210
200
220

K/MPa ⋅ s1/n

511
642
450

n

43.7
38

26.5

k0 /MPa
159
86

79.68

b

1.9
2.8
4.2

Q/MPa
-150
-300
-350

应
力

/MP
a

800
400

0
-400
-800

应变
-0.008 0 0.008

试验数据点[9]
模拟曲线

（a） 轴向

应
力

/MP
a
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300

0
-300
-600

应变
-0.012 0 0.012

试验数据点[9]
模拟曲线

（b） 扭向

图 15　在 650 ℃下第 200 次循环比例加载轴向、

扭向应力应变关系
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300 ℃模拟曲线
550 ℃模拟曲线
650 ℃模拟曲线

300 ℃试验点
550 ℃试验点
650 ℃试验点

（a） 第1次循环

应
力
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500
0

-500
-1000
-1500

应变
-0.012 0 0.012

300 ℃模拟曲线
550 ℃模拟曲线
650 ℃模拟曲线

300 ℃试验点
550 ℃试验点
650 ℃试验点

（b） 第200次循环

图 18　在 300、 550 和 650 °C 下单轴轴向迟滞回线
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个应力-应变迟滞回线主要通过单调曲线获得。随着

加载和卸载循环加载，随着 R 的演化，计算值与试验

值逐渐接近，在第 200 次循环时模拟与试验吻合较

好。由于材料的疲劳主要

由应力峰谷值决定，因此

反向塑性加载阶段的偏差

不会影响疲劳寿命评估。

在 300、550 和 650 °C
下第 200 次循环圆形加载

路径下的迟滞回线如图 19
所示。从图中可见，迟滞

回线的模拟与试验基本吻

合。证明了本文提出的本

构模型对 GH4169 合金的

适用性。

3.4　热机械疲劳力学行为模拟

分别对 GH4169 合金在同相位（IP）与反相位

（OP）加载条件下的热机械疲劳试验进行了模拟。IP
和 OP 加载条件如图 20所示，循环周期为 180 s，机械

应变幅为0.01，温度为300～650 ℃。

在 IP和OP条件下第 200次循环迟滞回线如图 21
所示。采用修正后的本构模型的模拟与试验吻合良

好，且与未修正的本构模型相比，明显的提高了预测

精度，验证了本文本构模型的精确性。

从图 21中可见，在 IP和OP条件下的迟滞回线均

具有明显的不对称性：拉压应力不对称和非弹性应变

的不对称。在 IP 条件下，最大循环应力幅值小于最

小循环应力幅值，平均应力为负值，表现为压应力；在

OP 条件下，最大循环应力幅值大于最小循环应力幅

值，平均应力为正值，表现为拉应力。在 IP 条件下，

拉伸半周非弹性应变幅值大于压缩半周；在反相位

OP条件下，拉伸半周非弹性应变幅值小于压缩半周。

这是因为在热机械加载条件下，材料的性能会随着温

度的变化发生变化，因此尽管机械载荷是对称的，材

料在拉伸半周与压缩半周的力学响应差别较大，迟滞

回线呈现出明显的不对称性。

从图 21 中还可见，材料无论在 IP 还是 OP 条件

下，低温半周的应力幅值较大，高温半周的非弹性应

变幅值较大。这是因为高温半周温度较高，材料模量

低、抵抗变形能力弱；与高温半周相比，低温半周温度

低，材料模量较高、抵抗变形能力强。

在 IP 和 OP 条件下的循环应力响应曲线如图 22
所示。从图中可见，模拟与试验吻合，验证了本构模

型的有效性。从图中还可见：在 IP条件下，应力峰值

下降约 240 MPa，应力谷值应力下降约 150 MPa；OP
条件下，应力峰值下降约

140 MPa，应力谷值下降约

230 MPa。因此，无论在 IP
还是 OP条件下，材料在应

力峰值和谷值的循环软化

程度不同，且高温半周循

环软化程度较大。与等温

循环应力响应行为不同，

热机械循环应力响应曲线无明显循环稳定阶段。

4　结论

（1）本文提出的本构模型可以描述比例和非比例

加载下的材料力学行为，模型中的随动硬化项可以有

效地描述应力峰谷值的复杂变化。在不同温度下的

预测与试验吻合较好。

（2）非比例强化因子对材料非比例加载条件下的

力学行为有明显影响。临界面法可以合理地表征非

比例强化因子。粘塑性势函数修正系数可以明显提

高了热机械力学行为的预测精度。

（3）无论 IP还是OP热机械加载条件下，材料低温

应
力
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（b） OP加载条件

图 21　热机械加载条件下第 200 次循环迟滞回线
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图 22　热机械加载条件下
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半周的应力幅值较大，高温半周的非弹性应变幅值和

循环软化程度较大。
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航空发动机球轴承剥落故障模式分析

杨景来 1，2，佟文伟 1，2，李 青 1，刘宇佳 1，修攀瑞 1，赵 聪 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）

摘要：为研究航空发动机球轴承的剥落故障模式，利用原子发射光谱技术、自动磨粒分析技术、铁谱技术及能谱分析技术对球

轴承加速等效试验滑油中磨粒的数量、大小、形貌及成分等信息进行分析。结果表明：金属颗粒污染物导致轴承出现初始疲劳剥

落；球轴承剥落的特征磨粒为滚动疲劳磨粒和球形磨粒，内衬套微动磨损的特征磨粒为铁的黑色氧化物和红色氧化铁磨粒；临近

轴承失效时，滑油中Fe元素质量分数由 7.49×10-6增大至 21.74×10-6，特征磨粒数量也由 48.9个/mL急剧增加至 1433.8个/mL，且特

征磨粒直径主要分布在 25～50 μm。金属颗粒污染物的存在使轴承承力内半圈滚道加速出现接触疲劳剥落，滚道剥落到一定程

度后，在轴向力、摩擦力及预紧力等综合作用下在内衬套与承力内半圈接触处发生微动磨损，进一步加剧了滚道的疲劳剥落，最终

导致球轴承失效。

关键词：航空发动机；球轴承；铁谱技术；能谱分析技术；微动磨损

中图分类号：V233.4+5      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.03.025

Spalling Failure Mode Analysis of Aeroengine Ball Bearings
YANG Jing-lai1，2， TONG Wen-wei1，2， LI Qing1， LIU Yu-jia1， XIU Pan-rui1， ZHAO Cong1，2

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

Abstract： To study the spalling failure mode of aeroengine ball bearings, atomic emission spectroscopy, automatic wear particle 
analysis, ferrography, and energy-dispersive X-ray spectroscopy analysis were used to analyze the number, size, morphology, and composi‐
tion of the wear particles in the lubricating oil from the equivalent accelerated test of ball bearings. The results show that the metal particle 
contaminants lead to the initial fatigue spalling of the bearing. The characteristic particles of the ball bearing spalling were rolling fatigue 
particles and spherical particles. The characteristic particles of neck bushing fretting wear were black iron oxide and red iron oxide 
particles. Approaching bearings failure, the mass fraction of iron element in the lubricating oil increased from 7.49×10-6 to 21.74×10-6, the 
number of characteristic particles also increased sharply from 48.9/mL to 1433.8/mL, with the size of particles distributed mainly in the 
range of 25 to 50 microns. The presence of metal particle contaminants accelerated the contact fatigue spalling of the raceway of the load-
bearing inner half ring. After the raceway spalling to a certain extent, the fretting wear occurred at the interface between the bushing and 
the inner half ring under the combined effect of axial force, friction, and preload, which further aggravated the fatigue spalling of the 
raceway and ultimately led to the failure of the ball bearing. 

Key words： aeroengine; ball bearing; ferrography; energy-dispersive X-ray spectroscopy analysis; fretting wear

0　引言

航空发动机球轴承长期在高速、高温及高变载荷

的苛刻条件下工作，剥落故障为轴承常见故障之一，

轴承失效将严重影响发动机安全[1-3]。剥落引起轴承

表面材料损失[4-5]，部分损失的材料会破碎成细小磨粒

悬浮于滑油中，因此可通过监测滑油中磨粒的数量、

类型、尺寸、形貌、颜色、成分等特征信息监控轴承磨

损状态[6-7]。

航空发动机滑油磨粒监测主要分为在线监测与

离线监测[8-9]。在线监测技术是基于光学特性、声学特

性、电或磁特性的磨粒监测方法。Cao 等[9]改进了在

线可视铁谱技术，并以改进的模型研究了柴油机的磨

损趋势；赵小飞[10]通过对比几种在线磨粒监测方法，

收稿日期：2023-03-20  基金项目：航空动力基础研究项目资助
作者简介：杨景来（1989），男，硕士，工程师。

引用格式：杨景来,佟文伟,李青,等 .航空发动机球轴承剥落故障模式分析[J].航空发动机,2024,50（3）:169-174.YANG Jinglai,TONG Wenwei,LI Qing,et 
al.Spalling failure mode analysis of aeroengine ball bearings[J].Aeroengine,2024,50（3）:169-174.
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提出利用改进的电感式磨粒监测传感器对滑油中的

磁性和非磁性金属磨粒进行在线监测。离线监测技

术主要包括光谱分析[11]、自动磨粒分析[12]、铁谱分析[13]

及能谱分析[14]。郎宏等[11]研究了影响光谱分析的主

要因素，并通过 Fe 等元素的变化趋势监测燃气轮机

主轴承篦齿的异常磨损；孙佳斯等[12]介绍了光谱分

析、自动磨粒分析、铁谱分析及能谱分析在燃气轮机

球轴承失效分析中的应用，并对球轴承的异常磨损状

态提出告警；周俊丽等[13]基于铁谱分析技术，结合BP
神经网络等进行磨粒识别，综合评价机械装备的磨损

状态；陈超等[14]利用能谱分析等技术研究了发动机主

轴轴承的失效模式；Reda等[15]分析了滑动表面间的 6
种磨损机理，并研究了每种磨损机理相对应的特征磨

粒。在线监测方法受限于传感器的发展，主要检测滑

油中一定尺寸磨粒的数量，无法有效辨别磨粒类型；

光谱分析与自动磨粒分析无法确定磨粒的形貌、颜色

等特征，铁谱分析技术由于缺少发动机磨损相关的磨

粒图谱，应用亦受到限制。目前，发动机利用在线监

测方法检测滑油中粒径大于 150 μm 磨粒的质量分

数；利用光谱分析技术和自动磨粒分析技术检测滑油

中粒径小于 100 μm磨粒的质量分数及类型。轴承剥

落存在 1 个演变过程，现行的在线监测、离线监测技

术无法有效分析轴承的失效过程；在轴承损伤严重

时，引起轴承失效的证据可能丢失[16]，导致无法确定

其失效的根本原因。

在发动机球轴承加速等效试验中，承力内半圈滚

道出现疲劳剥落，内半圈端面及内衬套存在异常磨

损。本文综合利用原子发射光谱技术、自动磨粒分析

技术、铁谱技术及能谱分析技术对滑油中磨粒的数

量、大小、形貌及成分等进行深入分析，研究磨粒的变

化规律及轴承的故障模式，建立滑油磨粒与轴承剥落

演变的对应关系，分析发动机球轴承剥落故障模式。

1　加速等效试验

为研究发动机球轴承的有关工作性能，利用轴承

试验器开展加速等效试验，模拟轴承在发动机上的转

速、载荷、装配关系和润滑条件，轴承安装结构如图 1
所示。润滑条件：使用4010合成润滑油，双向侧喷润滑，

供油滤精度为 40 μm，供油温度为（85±5） ℃，供油流

量为6～9 L/min，轴承外圈正常温度约为170 ℃。

2　故障现象

试验至 402.5 h 时，轴

承温度急剧升高至190 ℃，

紧急停止试验后分解检

查，发现轴承承力内半圈

及内衬套发生异常磨损，

滚珠未发生明显磨损。

承力内半圈滚道表面存在 1 处长约 6.87 mm、宽

约 5.02 mm的疲劳剥落坑，如图 2（a）所示。从图中可

见，剥落坑长度方向与轴承滚动方向一致，坑底呈亮

金属色，周围可见明显的材料挤压痕迹，并在沿滚珠

滚动方向存在滑蹭拖曳痕迹；承力内半圈滚道其他部

位表面沿周向存在大量尺寸较小的疲劳剥落浅坑；滚

道磨损部位未见明显高温变色现象。承力内半圈与

内衬套的接触端面存在磨损痕迹，如图 2（b）所示。

从图中可见，磨损部位部

分表面粘附 1 层不均匀的

黑色物质；对应的内衬套

接触端面同样存在 1 层黑

色物质，如图3所示。从图

中可见，其沿径向自内向

外（箭头方向）逐渐减少，

且黑色物质表面存在轻微

的周向划痕。

3　磨粒分析结果

轴承试验过程中，每 100 h接取一次滑油样品，进

行光谱分析、自动磨粒分析及铁谱分析，并对 400 h滑

油中的典型特征磨粒进行能谱分析。文中涉及的滑

油磨粒分析设备有：Spectroil M 型滑油光谱仪、LNF-
Q200 型自动磨粒分析仪、T2FM 型分析式铁谱仪及

Sigma 500扫描电子显微镜。

500 μm
（a） 滚道磨损

500 μm
（b） 端面磨损

图 2　承力内半圈滚道和端面磨损形貌

图 1　试验轴承安装结构

图 3　内衬套端面磨损形貌
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3.1　光谱分析

Spectroil M 型滑油光谱仪主要检测滑油中粒径

小于 10 μm颗粒的元素质量分数。滑油中 Fe元素质

量分数变化趋势如图 4 所示。从图中可见，300 h 前

逐渐降低，400 h 时急剧升高（由 300 h 的 7.49×10-6增

长至 21.74×10-6），说明轴承组件的磨损量先逐渐减

少，后急剧增加。滑油中 Cr、Mo、V、Ni元素质量分数

随试验时间缓慢增长（如图 5所示），表明含有上述元

素的零部件的磨损量随试验时间推移而缓慢增加。

3.2　自动磨粒分析

LNF-Q200型自动磨粒分析仪能够将滑油中长轴

20～100 μm 范围内的颗粒区分为疲劳磨粒、严重滑

动磨粒、切削磨粒和非金属磨粒，且具备鉴别滑油中

气泡和水滴的能力。疲劳磨粒、严重滑动磨粒和切削

磨粒作为判断轴承磨损状态的特征磨粒，其数量及尺

寸分布可反映轴承组件的磨损类型和磨损程度。本

项试验过程中滑油自动磨粒分析结果如图 6 所示。

从图中可见，主要为疲劳磨粒和严重滑动磨粒，并伴

有个别切削磨粒，说明试

验球轴承磨损类型主要为

疲劳磨损，其次为滑动磨

损；特征磨粒总量 300 h前

逐渐降低，400 h 时急剧增

加（由 48.9 个/ml 急剧增长

至 1433.8 个/ml），与滑油

中Fe元素质量分数的变化

趋势基本一致。

滑油中不同尺寸范围的疲劳磨粒、严重滑动磨粒

数量如图 7所示，主要分布在 20～50 μm。从图中可

见，轴承试验至 300 h前，25～50 μm范围内的磨粒与

20～25 μm范围内的磨粒数量逐渐接近；试验进行到

400 h 时，25～50 μm 范围内的磨粒数量明显多于 20
～25 μm 范围内的磨粒，同时 50～100 μm 范围内的

磨粒数量也出现明显增长。

3.3　铁谱分析

T2FM型分析式铁谱仪适用于 0～800 μm范围内

磁性磨粒的分析，利用双色显微镜观察铁谱片上磨粒

的数量、类型、尺寸、形貌、颜色等信息。本项试验过

程中的滑油铁谱分析结果如图 8所示。从图中可见，

轴承试验至 300 h前，滑油中磨粒总量随试验时间不

断减少；磨粒主要为黑色磨粒，同时伴有少量银白色

疲劳磨粒和球形磨粒[17]；黑色磨粒减少时，疲劳磨粒

也同步减少。400 h 时，黑色磨粒和银白色磨粒数量

急剧增加，并出现大量灰色或暗灰色片状磨粒。

为进一步分析球轴承失效前的磨粒，在更大放大

倍数下观察 400 h滑油铁谱片上的典型特征磨粒，如

图 9 所示。100 倍下的铁谱图像如图 9（a）所示，图 9
（a）标注区域内典型磨粒 500 倍下的铁谱图像如图 9
（b）～（d）所示。在绿色透射光、白色反射光下的观察

效果如图 9（b）所示，图中包含暗灰色磨粒、铁的黑色

氧化物及银白色疲劳磨粒：黑色磨粒表现为表面粗糙

不平的“岩石状”堆聚物，且磨粒表面有微小的蓝色和

桔黄色斑点，为铁的黑色氧化物 [15]；灰色或暗灰色磨
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图 7　滑油中不同尺寸范围的疲劳和严重滑动的磨粒数量

100 μm
（a） 100 h滑油（×100）

100 μm
（c） 300 h滑油（×100）

100 μm
（b） 200 h滑油（×100）

100 μm
（d） 400 h滑油（×100）

图 8　滑油铁谱分析结果
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粒大部分呈片状，表面粘附或镶嵌有细小亮色磨粒，

边缘具有直棱边，部分磨粒表面存在沿长轴方向的连

续划痕；银白色磨粒大部分呈平片状，表面光滑并具

有随机曲折的轮廓，为典型的疲劳磨粒[18]。在绿色透

射光、红色反射光下的观察效果如图 9（c）所示，图 9
（b）中银白色磨粒呈亮红色，暗灰色磨粒的红色稍暗，

黑色磨粒呈暗红色，可知红色反射光下磨粒的明亮程

度与其氧化程度有关。在白色透射光下的观察效果

如图 9（d）所示，图 9（b）中的大部分暗灰色片状磨粒

呈红棕色，为红色氧化铁磨粒[15]，属扁平的滑动磨损

磨粒，产生于润滑不良的滑动磨损条件。

3.4　典型特征磨粒能谱分析结果

400 h滑油铁谱片上典型特征磨粒的能谱分析结

果见表 1，主要有 3 类：第 1 类主要含 Fe、Cr、Ni、Mo、
W、V 元素，与 16Cr3NiWMoVNbE 的主要元素质量分

数相近，判断为 16Cr3NiWMoVNbE，对应的零件为轴

承内衬套；第 2 类主要含 Fe、Cr、Ni、Mo、V 元素，与

M50NiL 的主要元素质量分数相近，判断为 M50NiL，
对应的零件为轴承内、外圈；第 3类主要含Fe、Cr、Mo、
V 元素，与 M50 的主要元素质量分数相近，判断为

M50，对应的零件为轴承滚珠。第 1类磨粒主要是铁

的黑色氧化物、红色氧化铁磨粒及少量银白色的疲劳

磨粒，滑油中磨粒大部分为该类磨粒；第 2 类磨粒主

要是尺寸较大的银白色滚动疲劳磨粒；第 3类磨粒也

为银白色的滚动疲劳磨粒，且该类磨粒数量明显少于

第2类磨粒的。

4　分析讨论

4.1　试验初期黑色磨粒性质分析

为分析试验初期滑油中大量黑色磨粒的性质，在

放大 500倍下对比 100 h与 400 h滑油中的黑色磨粒，

如图 10所示。从图中可见，100 h时黑色磨粒表现为

边缘圆润、表面光滑的“鹅卵石状”细小颗粒，400 h时

黑色磨粒表现为边缘不规则、表面粗糙的“岩石状”堆

聚物，判断 100 h滑油中黑色磨粒的产生机理不同于

轴承失效前因高温或润滑不良而产生的铁的黑色氧

化物。杨其明[19]认为滤器及滑油蒸发等因素会造成

磨粒的消耗，滑油中磨粒的数量取决于其产生量与消

耗量的关系，若消耗量大于产生量，磨粒数量会减少；

轴承试验至 300 h时，滑油中黑色磨粒明显减少，说明

试验初期轴承几乎没有产生新的黑色磨粒。400 h滑

油中出现大量铁的黑色氧化物，并伴随大量疲劳磨粒

和红色氧化铁磨粒的产生，说明轴承磨损状态恶化。

综上所述，100 h 滑油中的大量黑色磨粒为滑油系统

内存在的金属颗粒污染物。

4.2　磨粒与轴承磨损形貌对比分析

试验过程中，球形磨粒[17]的存在及 Cr、Ni、Mo 等

元素的缓慢增加说明轴承工作面发生了滚动疲劳磨

损，且磨损量随试验时间缓慢增加。轴承失效前 2.5 
h（即 400 h时）磨粒总量和大尺寸磨粒数量急剧增加，

100 μm
（a） 铁谱（×100）

100 μm
（c） 绿色透射光、红色透射光

下观察（×500）

100 μm
（b） 绿色透射光、白色透射光

下观察（×500）

100 μm
（d） 白色透射光下观察

（×500）
图 9　400 h 滑油典型特征磨粒

20 μm
（a） 100 h滑油

20 μm
（b） 400 h滑油

图 10　不同试验时间黑色磨粒对比

表 1　磨粒能谱分析结果 wt% 

1
2
3
4
5
6
7

Fe
83.9
92.9
84.8
68.9
88.0
88.1
87.5

Cr
2.6
2.7
2.6
2.7
3.8
3.8
3.7

Ni
1.6
1.4
1.6
1.5
3.2
3.4

Mo

3.9
4.0
3.9

W
0.4
0.9
1.0
0.7

V
0.5
0.4
0.5
0.4
1.1
0.7
0.7

O
11.1

1.6
9.5

25.8

4.3
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主要为铁的黑色氧化物、红色氧化铁磨粒及疲劳磨

粒。结合表 1 中的能谱分析结果，可知轴承失效前

2.5 h 滚珠发生了轻微疲劳磨损，轴承内或外圈滚道

发生了严重滚动疲劳磨损，内衬套发生了严重的疲劳

磨损和滑动磨损，且内衬套在磨损过程中存在高温或

润滑不良现象。

轴承承力内半圈滚道剥落坑的微观形貌如图 11
所示。从图中可见，坑底可见严重的片状碾压磨损特

征，个别位置存在细小裂纹；剥落坑边缘存在多处微

裂纹。承力内半圈宏观、微观形貌表明金属颗粒污染

物在承力内半圈滚道上形成接触应力较大的小压坑，

导致滚道处发生疲劳剥落[20]。承力内半圈滚道、内衬

套的磨损形貌分析结果与滑油磨粒分析结果基本

一致。

4.3　磨粒变化规律及球轴承剥落故障模式分析

试验球轴承结构如图 12 所示。从图中可见，在

预紧力和轴向力的作用下，内圈压紧螺母、轴承内圈

及内衬套在试验中保持相对静止，不应出现磨损。本

次试验，内衬套与承力内半圈的接触面发生磨损，说

明承力内半圈与内衬套存在相对运动。依据周仲荣

的微动磨损理论[21-22]，轴承内衬套与承力内半圈接触

面的磨损为微动磨损。

磨粒变化规律及球轴承剥落故障模式分析：（1）
金属颗粒污染物导致承力内半圈滚道出现初始疲劳

剥落，产生少量疲劳磨粒和球形磨粒；（2）金属颗粒污

染物减少后，滚道处疲劳剥落程度减缓，大尺寸疲劳

磨粒数量亦相应减少；（3）滚道剥落处的润滑油成膜

能力变差，滚珠与滚道间的摩擦力增加，在轴向力、摩

擦力及预紧力等综合作用下承力内半圈与内衬套间

出现微动，发生微动磨损，产生大量铁的黑色氧化物、

红色氧化铁颗粒及少量疲劳磨粒；承力内半圈与内衬

套间的微动磨损使滚道处的疲劳磨损急剧增加，产生

大量银白色片状疲劳磨粒，最终导致轴承失效。

4.4　发动机球轴承剥落故障实例

使用文中所述型号球轴承的发动机服役 416 h
后，分解发现：轴承承力半内圈滚道发生剥落，大小为

3 mm×2 mm，滚道其他部位沿周向存在大量小麻坑，

如图 13（a）所示；麻坑放大形貌如图 13（b）所示；承力

内半圈与定距套的接触端面存在明显的微动磨损，如

图 13（c）所示；承力内半圈的内径面存在轻微的微动

磨损，如图 13（d）所示。滚动体上无明显划伤或剥

落。分析结果表明：硬质颗粒在轴承滚道表面产生压

坑，导致压坑处润滑油膜中断，在压坑边缘产生应力

集中，最终导致剥落的产生。该实例中的发动机球轴

承剥落原因及故障模式与文中所述基本一致。

5　结论

（1）滑油中磨粒的数量、大小、形貌、成分等信息

及其变化规律能有效反映球轴承的磨损状态，并在发

动机运行过程监控轴承剥落的演变过程。

（2）航空发动机球轴承剥落故障模式：轴承承力

内半圈滚道首先出现疲劳剥落，剥落到一定程度后，

在轴向力、摩擦力及预紧力等综合作用下内衬套与承

力内半圈的接触面发生微动磨损，进一步加剧滚道处

10 μm
（a） 剥落坑坑底

10 μm
（b） 剥落坑边缘

图 11　承力内半圈滚道剥落坑微观形貌

图 12　故障轴承结构

（a） 滚道剥落坑

（d） 端面

100 μm
（b） 滚道麻坑放大形貌

（d） 内径面

图 13　发动机球轴承承力内半圈故障形貌
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的疲劳剥落，最终导致轴承失效。
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