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自由射流可调喷管技术对比研究与试验验证

陈鹏飞1，2，3，吴 锋1，2，3，张 有1，3，王 衡1，3

（1. 中国航发四川燃气涡轮研究院，四川 绵阳 621000；2. 西北工业大学 动力与能源学院，
西安 710129；3. 民用航空动力高空模拟四川省重点实验室，四川 绵阳 621000）

摘 要： 为了适应自由射流高空模拟试验中马赫数连续可调对喷管设计的要求，针对等长高比情况下，单支点喷管

流场品质与动态调节性能难以保证的特点，同时研究了单支点半柔性喷管和型面旋转喷管技术。首先，基于相同气

动原理与设计方法，分别对单支点半柔性喷管的刚柔耦合型面技术和型面旋转喷管的设计点评价方法进行了研究；

其次，通过数值计算，分别对这两类喷管的关键技术进行了验证分析，并在此基础上研制了用于技术验证的小尺寸

模型喷管；最后，开展了该模型喷管的风洞验证试验研究。结果表明：这两种喷管技术均实现了良好的气动型面响

应和动态调节性能，其流场品质优于规范指标要求，但单支点半柔性喷管的整体性能更优，为自由射流高空试验舱

研究提供基础。

关键词： 风洞试验；自由射流；喷管；变马赫数；气动型面；流场品质

中图分类号：V211.73 文献标识码：A 文章编号：1672-2620(2024)01-0001-11
DOI：10.3724/j.GTER.20240001

Comparative research and experimental verification of
adjustable nozzle technology for free jet

CHEN Pengfei1, 2, 3, WU Feng1, 2, 3, ZHANG You1, 3, WANG Heng1, 3

(1. AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Mianyang 621000, China; 2. School of Power and Energy,
Northwestern Polytechnical University, Xi’an 710129, China; 3. Sichuan Provincial Key Laboratory of

Aerodynamic Altitude Simulation for Civil Aviation, Mianyang 621000, China)

Abstract: In order to adapt to the high altitude jet simulation test of Mach number continuously adjustable
nozzle design requirements for inferior taller than the case of a single pivot nozzle flow and dynamically
adjust the quality is difficult to guarantee the performance characteristics, and study single fulcrum semi-
flexible nozzle and rotating nozzle profile technology. First, based on the same aerodynamic principles and
design methods, respectively, on a single pivot semi-flexible nozzle rigid coupling type surface profile
technology and rotating nozzle design point evaluation methods were studied; secondly, by numerical
calculation, respectively for the two key technology categories nozzle validated analysis, and on this basis,
developed a small-scale model nozzle technology for verification; and finally, to validate the model wind
tunnel test study conducted nozzle. The results showed that both nozzle technologies have achieved a good
aerodynamic profile response and dynamic performance adjustment, the flow field quality is better than
specification target, but the overall performance of a single pivot semi-flexible nozzle better, high-altitude
jet test cabin research provides support.
Key words: wind tunnel tests; free jet; nozzle; variable Mach number; aerodynamic profile; flow field

quality

1 引言

随着组合动力[1]、冲压动力[2]等新型进发一体

化推进系统的联合工作试验的提出，以及新一代战

机在加减速或者大机动过程中的动态性能考核试验

收稿日期：2023-11-13
基金项目：国家财政稳定支持项目(GJCZ-23)；预研项目(3020402-20)
作者简介：陈鹏飞（1986−），男，四川阆中人，研究员，博士研究生，主要从事航空发动机高空模拟试验技术、先进动力特种试验技术及数智化研究工作。



需求[3−4]，都强调了地面试验设备对进气道在飞行

器飞行过程中提供给发动机进口的真实流态与动态

响应流场的模拟能力。要复现该动态流场，马赫数

连续可变的射流风洞至关重要[5]。其不仅是便于

离散科目条件下扩大试验设备的模拟范围，同时也

是联合工作时，试验对象安全合理到达试验状态点

的工艺需求。

在射流风洞发展过程中，出现了诸多变马赫数

方案[6−7]，如变比热比、喷管出口加拉伸段，以及喷

管喉部加塞锥等方案。这些方案都可以实现风洞喷

管出口流场速度的变化，但却都因存在可变马赫数

范围窄、试验过程中难以快速调节马赫数，以及结构

复杂和造价高等诸多问题而没有得到普遍应用。近

年来，国内外变马赫数射流风洞运用比较广泛的是

多支点柔性风洞喷管[8−9]，其通过多个支撑点驱动

改变喷管型线来适应不同的出口马赫数。

飞行试验技术通过改变飞机相对于风速矢量的

方向来建立所模拟的气动条件。相似地，推进风洞

试验技术一般通过改变试验件相对于风洞轴线的姿

态来模拟飞行环境[10]，从而改变飞行方向。与该技

术不同，高空模拟射流试验技术却基本保持试验件

姿态不变[11]，而改变相对于试验件的供气速度矢量

的方向，该试验中采用马赫数和姿态均可调的射流

喷管。由此可见，结构尺寸较大的多支点柔性喷

管[12−13]，在自由射流高空模拟试验中存在：由于其

调节复杂难以实现试验过程中的快速调节；喷管及

其驱动装置几何尺寸难以适应有限的前室物理空

间；结构复杂，建造经费大等弊端。

1955年，ROSÉN等[14]首次提出了一种简单灵

活的可调喷管机构，这也是单支点半柔性喷管

（HSJN）的原型。JUHANY等[15]对单支点半柔壁风

洞喷管进行了设计研究，从计算流体动力学（CFD）

计算结果来看，其取得了较好的流场品质。BEALE
等[16]开展了该型喷管的小尺寸模型试验研究，验证

了HSJN技术的可行性。支撑点的减少，无疑将提高

喷管马赫数调节速度，同时还可以缩短喷管长度，使

姿态模拟设计成为可能。但支撑点减少后，为确保

在适当的柔性型面变化下获得的流场品质与固定型

面时的相当，对喷管型面气动设计、力学特性以及调

节响应能力等诸多方面提出了苛刻要求。在此基础

上 ，目前出现了一种新型旋转变马赫数方案

（RPN）[17]，该方案将经过特殊设计的射流喷管型线

作为基准型线固定，通过驱动该固定的基准型线壁，

使其绕出口端支点旋转来调节喷管喉道高度，实现

喷管出口马赫数的连续变化，当然，这种喷管的驱动

点个数也随之减少为1个。范志鹏等[18]开展了该类

喷管2.0~4.0马赫数范围内的型线优化设计以及仿

真研究，TICHENOR[19]研究了5.0~7.0马赫数的该类

喷管，并完成了模型验证。从国内外的研究概况来

看，大部分的工作内容都集中在变马赫数的实现原

理与喷管试验范围上，而对变马赫数情况下的喷管

出口流场品质与动态调节效果论述得不多。

HSJN和RPN，支撑点都只有一个，对这类单支

点可调喷管设计技术研究的难点主要有以下几个方

面：①型面适应性设计，使其尽量匹配各马赫数的理

论气动型面，以保证喷管出口优良的流场品质；②确

保变马赫数机构（单支点驱动机构）调节与流场动态

响应的同步、协调。③与多支点柔性喷管不同，单支

点喷管对型面模型加工和制造工艺要求严格。这些

难点在可调喷管设计中，通常都是依靠设计者的经

验去解决，这也造成了目前难以过多强调可调喷管

设计的流场品质，以及如RPN难以迅速应用到工程

实际中等问题。

鉴于此，本文针对马赫数变化范围1.3~1.8的
HSJN和RPN方案，开展了自由射流高空模拟试验中

的可调喷管设计技术研究，并分别通过小尺寸模型

验证试验，对比验证喷管的设计技术与最终的流场

品质，为后续自由射流高空模拟试验变马赫数研究

提供基础。

2 可调喷管设计

2.1 喷管技术特征

气动喷管指用于对以气体为主的流体进行气动

性能处理从而获取要求的速度和较好的流场品质的

专用喷管，一般用于风洞设备。航空发动机高空模

拟试车台（高空台）需要利用直接连管方式模拟进气

道出口，即发动机进口截面（AIP）的气流参数，从整

流室的较大直径转换到发动机进口直径需要使用气

动喷管，如图1所示。在直接连接式高空台中，由于

模拟的是发动机进口截面参数，气动喷管的使用主

要也只针对亚声速。随着一部分高空进气道−发动

机联合工作考核试验需求的提出，在一些高空台上

也开展了针对超声速的试验项目，类似奥利巴斯593
发动机自由射流高空模拟试验[20]。这些试验中，高
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空台开始使用超声速喷管。这种试验模拟的来流条

件已经转变为进气道前自由来流截面（IRP），使飞

机推进系统满足近似图1所示飞行环境的射流流场

布局。高空模拟射流试验技术通过包络所需的进气

道最小包络区，允许调整射流马赫数以及射流喷管

与进气道的几何关系，从而复现飞行进气条件。该

试验技术对气动喷管的设计和技术指标都提出了更

高的要求，即越来越接近外流风洞对来流马赫数范

围、高流场品质的要求，其具体体现在了以下3个方

面的喷管技术特征：①喷管采用开口式设计技术，以

适应可变姿态在喷管结构方面的需求；②喷管进口

次级涡流抑制技术，以达到进发匹配试验气动流场

品质要求；③喷管出口背压控制技术，以满足试验核

心区状态与经济效益的控制。

2.2 可调马赫数设计

射流试验研究者很早就总结了一些喷管的设计

准则[14，21−22]，这些准则为可调喷管设计提出了指导

性意见。但在实际工程应用中发现，不同设计指标

与应用场所，在喷管气动模型的设计细节上还存在

区别。图2上、下部分分别为设计的HSJN和RPN气

动模型，其都是通过一个驱动杆驱动绕某一固定点

旋转的刚性型面，通过型面与中心轴线处的位置高

度变化，从而实现超声速喷管的马赫数调节。该设

计方法与传统喷管设计的区别主要体现在：①设计

的两种喷管模型均不带附面层修正功能，以提高试

验过程中的马赫数快速调节能力；②喷管入口均采

用了特殊设计的竖直−水平的收缩导流结构，在开

口式喷管姿态模拟时，该技术较传统的水平-水平的

收缩导流结构，可以更好地抑制喷管入口次级漩涡

的产生；③单支点驱动机构采用绕支点（N 或O）的

圆弧导轨方式，该技术不仅可以将驱动装置外置，以

减小喷管结构，还可以解决亚声速起动、跨声速加速

等试验过渡态衔接的技术难题。

与典型拉瓦尔喷管气动原理一样，设计的两个

超声速喷管气动型面基本保持一致，采用3段式组

成，即入口的亚声速收缩段、喉道附近的过渡段、出

口的超声速扩张段。喷管型面由3个参数确定：马赫

数、膨胀角度和喷管长度。单支点可调喷管，其长度

大致相等，总长度为亚声速收缩段（L1）和超声速扩

张段（L2）之和，两者长度因喉道位置改变而稍有不

同。本文忽略喉道轴向位置变化，根据可设计喷管

整体长度，以及喷管出口高度，选定长高比L h/2 分别

Airflow
Ma＞1

Inlet reference plane 
(IRP) Aerodynamic interface plane

 p*  T *   p*  T *pschpb psch

Altitude jet simulation  test:  Ma  H Direct connect simulation test : Ma′ H

Plenum chamber Test section

Jet nozzle Airstream nozzle
Ma＜1

Ma＜1

 (AIP)

图1 自由射流高空模拟试验的气动布局
Fig.1 Aerodynamic configurations of altitude jet simulation test

Airflow

 Rotating profile nozzle

1 2 3 O

N4 32 5 6

Half-flexible single jack nozzle

1-旋转型面板；2-密封支板；3-驱动杆；
4-固定型面板；5-柔性板；6-轴向补偿器

图2 喷管气动模型（上：HSJN；下：RPN）
Fig.2 The airstream model of nozzle (upper: half-flexible single

jack nozzle; lower: rotating profile nozzle)
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为5.5和5.0，h为喷管出口半高。对于这两种喷管型

面，其区别在于HSJN的超声速扩张段由柔性板弹性

变形生成，该技术通过控制柔性板的刚柔耦合变形

来实现型面良好的气动性能；而RPN的超声速扩张

段由一固定的基准型线旋转生成，属于一类典型的

最佳设计点求解与多目标优化技术问题。

2.3 单支点半柔性喷管设计

在HSJN中，为满足气动型面曲率的连续变化，

柔板的厚度设计成沿气流方向线性增加，如图3所
示。式（1）为柔板的厚度线性变化计算式。

( )h h= 1 + (1)0

式中： 为柔板的变厚度系数，取常数；h为柔板末端

厚度；h0为柔板起始端厚度； 为无因次关系，x L= ；

x为柔板横坐标；L为柔板长度。

根据柔性板曲率方程与柔板前后连接点的边界

条件，可求出简化的挠曲函数y。

( )
( ) ( )

y AL Lx Lx L
Lx

h
L

AL
x AL

h

= 2 1 + + 2 ln 1 + +

2
2 + 1

2 1 +
+ 2

3 + 2
1 +

2 ln 1 + 1
2 (2)

1 2
2

0
2

2 2
3
2 2

0

式中： A PL
Ebh= 12

0
3；

( )L
y y

A

=
2

1ln 1 + 3 +2
1+

N
2

t

2
3

；E为柔

板的弹性模量；b为柔板截面宽度；P为载荷；y t为喉

道的纵坐标；yN为转动点N 的纵坐标。

喷管马赫数设计留有一定余量，喷管型面可以

从亚声速变化到马赫数2.0，喷管型线以Ma=1.8的
特征线法求得[22]，计算得到的若干试验马赫数下喷

管型线如图4所示。事实上，尽管亚声速、跨声速工

作区也被包括进来以便进行亚声速起动与跨声速过

渡等试验必要的准备工作，但受限于模拟马赫数菱

形试验区，随着马赫数降低，超声速菱形区域大小也

逐渐减小。因此，在低超声速区（Ma=1.0~1.2）存在

工作限制，且整个亚声速、跨声速范围（Ma=0.1~
1.2）流场品质大大降低，故设计的HSJN实际可用马

赫数范围为Ma=1.3~1.8。与此类似，对RPN也是

如此。

2.4 RPN设计

选定一个基准马赫数Ma 0——Ma 0一般在马赫

数调节范围（Ma=1.3~1.8）内，以其型线作为超声速

喷管的固定型线。建立如图5所示的等长高比气动

模型示意图。图中，h0、 0、 0和h i、 i、 i分别为喷管

出口马赫数为Ma 0和Ma i（i=1.3～1.8）对应的喉道高

度、最大膨胀角、型面整体倾角。

评估选定的基准马赫数Ma 0对所有旋转后Ma i

的偏差，由所需的旋转角度与理论最大膨胀角之差

的均方根 表示， 越小喷管越能兼顾各马赫数出口

流场的品质；反之，则流场品质越差。其计算公

式为：

( )n= 1
1 (3)

n
i i

1
0 0

2

L
P

h 0

A′

A

x

h

B

图3 HSJN柔板
Fig.3 Flexible plate of HSJN

−0.1 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
0

0.05

0.10

0.15

0.20
Supersonic contour image for Mach number 1.7998 

Ma=1.8 Ma=1.6 Ma=1.4 Ma=1.2 Ma=1.0

Flexible plate

H
ei

gh
t/m

L/m

图4 部分试验马赫数下喷管型线对比
Fig.4 Comparison of nozzle profile under

some test Mach numbers

L2

h
O

h 0 h i

α0

αi

β0

βi

图5 等长高比气动模型示意图
Fig.5 Airstream model of same length-height ratio schematic

diagram
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式中：

h h
L

h
L Ma

k Ma k

= arctan

   = arctan 1 1 + 1
2

2
+ 1

k
k

0
0

2

0
2 0

0
2

+1
2 1( )

；

h h
L

h
L Ma

k Ma k

= arctan

   = arctan 1 1 + 1
2

2
+ 1

i
i

i
i

i

k
k

2

2
2

+1
2 1( )

；

L
h Ma µ S= 1 + cos 1 ctg + 8tg 2

2
0

0 0
0

0
0 ；

L
h Ma µ S= 1 + cos 1 ctg + 8tg 2i

i i
i

i
i2 ；

( )S Ma k
k Ma= 1 2

+ 1 1 + 1
2

k
k

0
0

0
2

+1
2 1( )；

( )S Ma k
k Ma= 1 2

+ 1 1 + 1
2i

i
i

k
k2
+1

2 1( )。

式中：k为气体常数；µ0、µ i分别为Ma 0、Ma i对应的马

赫数角，Ma Ma = 0.01i i 1 ；n为马赫数点总数目。

不同 Ma 0的 值如图 6所示 ，取 min时 ， Ma 0=

1.56，即Ma 0=1.56为该超声速喷管初步选定的固定

型线马赫数点。

3 设计实例与分析

3.1 刚柔耦合数值算例

在变马赫数喷管研制过程中，超声速喷管的性

能集中体现在其马赫数连续调节能力。为了验证

HSJN试验中马赫数连续调节的实现性及喷管结构

与气动流场的融合性，在前期研究中采用了基于双

向流固耦合算法的CFD数值计算，研究喷管刚柔耦

合结构与射流流场之间的相互作用。图7给出了喷

管结构网格及其在气动流场中的实现情况。图8为
主要柔性型面变形情况下，子午线截面的马赫数云

图。可以看出，喷管柔性板变形均匀协调，没有出现

型面曲率突变等不良情况。

3.2 多样本点数值算例

RPN前期研究中，对于初步选定的Ma 0=1.56，

在该马赫数附近选取Ma 0=1.52，1.54，1.56，1.58，
1.61等5个点为样本点，进行设计点的优选对比与流

场数值验证。需说明的是，由于不同出口马赫数的

流场是型线绕出口旋转得到的，旋转角度的微小变

化以及附面层修正量的变化，都会影响出口马赫数

的均值，使得出口马赫数偏离，按无黏一维流获得的

出口流场马赫数只需在此基础上做进一步的微调即

可，但这不影响5个计算模型对马赫数1.3~1.8范围

内变马赫数的代表性。

基准马赫数型线的性能表现为型线旋转后所得

各马赫数出口流场的品质，在文献[19]核心区定义

基础上，将文献[23]定义的马赫数均方根偏差 作

为流场品质的评价指标，不同设计点对应的不同出

口马赫数下的 如图9所示；再综合考虑不同设计点

对应的不同出口马赫数下的平均气流角度影响，如

图10所示，评价该基准喷管型线性能的优劣。

从图9可以看出，当设计点为1.58、1.61时，对于

低马赫数，喷管出口马赫数标准差偏高，甚至在某些

点下会超出GJB 1179-1991；从图10中可以看出，当

设计点为1.52、1.54时，对于高马赫数，喷管出口气流

角度较大。综上分析，将喷管型线的设计点选定为

 Ma0

0.012

0.014

0.010

0.008

0.006
1.3 1.4 1.5 1.6 1.7 1.8

δ

x: 1.56
y: 0.006573

图6 不同Ma0的误差结果
Fig.6 Error results of every Ma0

Mach number

0.00 0.37 0.73 1.10 1.48 1.83

图7 HSJN流固耦合计算结果
Fig.7 Simulation results of HSJN flow-solid coupling
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Ma 0=1.56。
3.3 喷管设计结果

在数值验证的基础上，研制了小尺寸模型喷管，

喷管参数如表1所示。需要说明的是，两个模型喷管

结构基本一致，由于实际加工和试验验证是分批次

先后完成的，故较早完成的HSJN结构相对简单，

如图 11 ( a )所示 ，较晚完成的RPN是在完成了

HSJN技术验证的基础上进行的，该RPN采用了更

大的容积比，即适当增大了喷管出口面积与前室面

积之比，同时增加了可变姿态模拟装置，喷管实物如

图11(b)所示。

4 试验结果与讨论

4.1 试验内容

试验内容主要包括：

（1） 不同马赫数下型面的稳态校测试验。通过

(a)  Ma=1.1

(c)  Ma=1.6 (d)  Ma=1.8

(b)  Ma=1.4

Mach number Mach number

Mach number Mach number

0.00 0.23 0.46 0.69 0.92 1.15 0.00 0.29 0.58 0.87 1.16 1.45

0.00 0.37 0.73 1.10 1.46 1.830.00 0.33 0.66 0.99 1.32 1.65

图8 不同柔板形变的计算结果对比
Fig.8 Results comparison of flexible plate coupling

σ 

Ma

0.014

0.012

0.010

0.008

0.006

0.004

0.002

0
1.2 1.3 1.4 1.5 1.6 1.7 1.8 1.9

Ma0=1.52
Ma0=1.54
Ma0=1.56
Ma0=1.58
Ma0=1.61
GJB1179-1991

图9 不同Ma0对不同出口马赫数下的 对比
Fig.9 Comparison of at different Mach number vs. each Ma0

Ma
1.2 1.3 1.4 1.5 1.6 1.7 1.8 1.9

Fl
ow

_a
ng

le
/(°

)

0.8

0.7

0.6

0.5

0.4

0.3

0.2

0.1

0

Ma0=1.52
Ma0=1.54
Ma0=1.56
Ma0=1.58
Ma0=1.61

图10 不同Ma0对不同出口马赫数下的平均气流角度对比
Fig.10 Comparison of average airflow angle at

different Mach number vs. each Ma0

表1 超声速喷管参数
Table 1 Parameters of supersonic nozzle

参数
喷管类型

HSJN RPN

前室内径/m 0.9 0.9

喷管总长度/m 0.75 0.70

喷管出口面积（高×宽）/(m×m) 0.19×0.13 0.20×0.16

马赫数范围 1.3~1.8 1.3~1.8

俯仰角/(°) − −10~10

长高比 5.5 5

马赫数基准点 1.8 1.56
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在不同马赫数与角度探针条件下多次重复校测主要

马赫数点的供、抽气压力与型面控制参数，并根据实

际测量结果，验证喷管型面的可实现性，具体试验点

计划见表2。其中RPN增加了设计点1.56的试验，由

于抽气能力限制，减少了1.80试验点。图12为两种

喷管型面背部静压测点布置实物照片，图13为试验

现场照片。

（2） 马赫数连续调节试验与俯仰角连续调节试

验。在此需要特别说明的是：①HSJN马赫数连续调

节规律采用渐进式的控制策略，即在第一步校准的

型面控制参数与供、抽气压力基础上，控制马赫数从

1.1调节到1.2，从1.2调节到1.3，以此类推，直至马赫

数为1.8。在此基础上，通过技术改进，RPN马赫数

连续调节规律采用同步控制策略，即在第一步校测

的型面控制参数与供、抽气压力对应关系的基础上，

线性调节马赫数。②考虑试验安全，RPN连续调节

试验马赫数范围与角度范围均有一定缩小，见表

2。③尽管两种喷管的试验点略有不同，试验方法与

试验项目有所差异，但喷管设计思路和主要试验区

域基本一致，这保证了对两种喷管技术验证的可比

性，并依此获得了可调喷管技术的性能结果。

4.2 气动型面结果

通过调整试验供排气压力，使喷管处于欠膨胀

状态，喷管型面位置通过上节测得的壁面静压按绝

热等熵流动计算，公式为：

Ma k
P
P k= 2

1
2

1 (4)x
x

k
k

*

1

h hMa
Ma

k Ma
k Ma

L Re= 2
1 + 1

2
1 + 1

2
+ 0.29

(5)

x
x

x

k
k

x x
3

2

32

+1
2 1

1
5

( )

式中：Ma 3为喷管出口马赫数；Rex为测量点x处的当

地雷诺数。

图14~图16为不同马赫数状态下，理论旋转得到

的型面与试验测得的型面状态对比。需说明的是，

对于单个喷管，其试验点分为上、下型面两个部分，

由于这两部分一致性较好，图中仅罗列了其中一侧

Strain measurement

(a) Half-flexible single jack nozzle

(b) Rotating profile nozzle

图12 型面板静压测点布置实物照片
Fig.12 Strain measurement arrangement of profile plate photo

ProbeNozzle exit

图13 RPN试验照片（Ma=1.56， =−6°）
Fig.13 RPN test photo (Ma=1.56, =−6°)

(a) HSJN      (b) RPN

图11 喷管及前室安装状态的实物照片
Fig.11 Nozzle and its assembled in plenum chamber photo

表2 试验计划
Table 2 Tests scheme

项 目
试验点

HSJN RPN

稳态校测马赫数点
1.30、1.40、1.50、
1.60、1.70、1.80

1.30、1.40、1.50、
1.56、1.60、1.70

马赫数连续调节范围 1.30~1.80 1.0~1.60

角度连续调节范围 − −8°~8°

均匀区标定马赫数点 1.30、1.40、1.50、1.60 1.40、1.56、1.62、1.70

第1期 陈鹏飞等：自由射流可调喷管技术对比研究与试验验证 7



的试验数据；对于选用相近长高比的两个喷管，由于

HSJN喷管出口增加了一小段平直段以提高出口气

流品质，故出口高度较小的HSJN型线反而比出口高

度较大的RPN型线长；而对于RPN未参照HSJN，同

样在出口增加平直段的原因主要是减少因旋转产生

的出口误差，即旋转后也需要保持出口尽量水平。

从图中可发现，刚柔耦合型面和旋转型面均在各自

靠喉道部分的高度值与试验测定的高度值吻合较

好；喷管出口处，其实际高度均略微偏低，同时随着

马赫数的增大偏差扩大，其主要原因是附面层修正

误差。

4.3 连续调节结果

图17为喷管马赫数从1.0连续调节到1.8时，距喷

管出口5 mm处，中心点测得的核心区马赫数随时间

变化的曲线图。可以发现 ，在跨声速区 （ Ma=
1.0~1.3），喷管出口马赫数波动幅度大，但在试验马

赫数范围（Ma=1.3~1.8），喷管出口马赫数可以有效

实现马赫数调节，流场跟随性较好。

图18为喷管俯仰角0°，马赫数从1.3连续调节到

1.6时，喷管出口中心点测得的马赫数与角度随时间

变化的曲线图。图19为喷管马赫数为1.56，俯仰角

从−8°连续调节到8°时，喷管出口中心点测得的马赫

数与角度随时间变化的曲线图。可以发现，喷管实

现了可变马赫数与可变姿态的连续模拟，系统动态

响应较好。

4.4 流场品质结果

随着试验技术的提升，在较晚验证的RPN喷管
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−0.1

0.1

HSJN profile at Mach number 1.393
HSJN test contour
RPN profile at Mach number 1.397
RPN test contour

图14 马赫数1.4时型面对比
Fig.14 Profiles comparison at Mach number 1.4

0

H
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0.1

−0.1 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
L/m

HSJN profile at Mach pressure 1.810
HSJN test contour
RPN profile at Mach pressure 1.555
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图16 设计点马赫数时型面对比
Fig.16 Profiles comparison at design point Mach number
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HSJN profile at Mach pressure 1.704
HSJN test contour
RPN profile at Mach pressure 1.701
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图15 马赫数1.7时型面对比
Fig.15 Profiles comparison at Mach number 1.7
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图17 HSJN马赫数连续调节历程
Fig.17 The regulation course of HSJN Mach number in

succession
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图18 RPN马赫数连续调节历程
Fig.18 The regulation course of RPN Mach number in

succession
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试验过程中，还增加了喷管出口流场的纹影显示功

能。图20为RPN喷管在水平状态下，不同马赫数的

喷管出口流场情况。图21为RPN喷管在设计点马赫

数1.56附近，不同角度的喷管出口流场情况。可以

发现：在喷管出口形成了明显的射流均匀区与射流

剪切层，并且该均匀区大小随着马赫数的增加而增

大，同时均匀区角度随着喷管俯仰角度的调节而相

应改变。

喷管出口流场品质由出口核心区所有测试节点

的马赫数均方根偏差 表示， 越小马赫数越均匀；

反之，其流场均匀性越差。计算公式为：

m Ma
m

Ma= 1
1

1 (6)
m

ij
m

ij
1 1

2

式中：Ma ij为核心区内节点（i，j）上的马赫数，m为核

心区内所有测试点总数。

结合文献[23−25]中关于风洞流场的品质规范

标准与之前数值计算结果，对部分试验点实测的均

方根偏差 进行比较，结果如图22所示。试验表明：
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图19 俯仰角连续调节历程
Fig.19 The regulation course of pitch angles in succession

(a)  Ma=1.401，α=0.22° (b)  Ma=1.545，α=0.09° (c)  Ma=1.704，α=0.12°   

图20 不同马赫数流场显示情况
Fig.20 Display of flow-field at different Mach numbers

(a)  Ma=1.545，α=0.09° (b)  Ma=1.555，α=3.94° (c)  Ma=1.559，α=8.23°

图21 不同 流场显示情况
Fig.21 Display of flow-field at different
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HSJN和RPN均满足相关流场规范的指标要求；尽管

RPN功能完善，试验技术得以提升，但在整体的流场

品质上HSJN明显优于RPN。出现这种结果表明了

刚柔耦合型面的适应性更好，但RPN喷管在其设计

点Ma=1.56表现不佳，也正如前言所述的单支点可

调喷管设计技术研究的难点那样，与其自身型面的

加工精度不理想有关。

5 结论

（1） 所研究的单支点喷管技术可以有效满足自

由射流高空模拟试验需求，克服了有限前室物理空

间的限制，喷管能够实现试验过程的马赫数快速连

续调节。

（2） 针对单柔性和刚性旋转的两类喷管技术，

开展的刚柔耦合设计和设计点评价方法研究，保证

了可调喷管良好的流场品质。

（3） 通过与风洞试验的结果对比，表明该HSJN
和RPN技术可以实现在自由射流高空模拟试验的气

流模拟，并取得了较详细的喷管性能结果。

（4） HSJN和RPN均满足相关流场规范的指标

要求，但在整体的流场品质上HSJN优于RPN。
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高空模拟试车台进气系统负温试验的
温度压力耦合特性分析

伦岳斌1a，1b，1c，王宏伦1a，1b，钱秋朦1a，1b，2，张 松2，但志宏2，李金柏1a，1b

（1. 北京航空航天大学 a. 自动化科学与电气工程学院；b. 飞行器控制一体化技术重点实验室；c. 沈
元学院，北京 100191；2. 中国航发四川燃气涡轮研究院，四川 绵阳 621000）

摘 要： 针对高空模拟试车台进气系统负温试验过程中的温度压力耦合难题，利用耦合参与矩阵与线性变参数模

型的方法，对系统的耦合特性进行了定量分析与总结。首先，通过耦合参与矩阵对系统线性化后的单个平衡点进行耦合

特性分析，并通过仿真对比系统阶跃响应以验证方法的有效性。其次，在此基础上，利用线性变参数方法对负温试验任

务下的耦合特性进行仿真、分析和总结系统的耦合特性，为后续基于耦合分析的控制设计奠定了工程理论基础。

关键词： 高空模拟试车台；进气系统；负温试验；耦合参与矩阵；线性变参数；耦合特性分析
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Temperature-pressure interaction analysis of altitude ground test facility’s
air intake system in negative temperature simulation

LUN Yuebin1a, 1b, 1c, WANG Honglun1a, 1b, QIAN Qiumeng1a, 1b, 2,
ZHANG Song2, DAN Zhihong2, LI Jinbai1a, 1b

(1. Beihang University, a. School of Automation Science and Electrical Engineering; b. Science and
Technology on Aircraft Control Laboratory; c. Shenyuan Honors College, Beijing 100191, China; 2. AECC

Sichuan Gas Turbine Establishment, Mianyang 621000, China)

Abstract: Aiming at the temperature-pressure interaction analysis of altitude ground test facility (AGTF)
in the negative temperature simulation, the interaction characteristics of the system with the participation
matrix (PM) and linear variable parameter (LPV) model were analysed and summarized. First, PM was
adopted to analyze the interaction characteristics of the equilibrium point of AGTF, and the results were
verified by comparing the system step response. On this basis, the LPV was used to analyze the interaction
characteristics under continuous simulation, laying the engineering theoretical foundation for the controller
design based on coupling analysis.
Key words: altitude ground test facility; intake system; negative temperature simulation; participation

matrix; linear variable parameter; coupling characteristic analysis

1 引言

航空发动机作为无人机的核心部件，其性能很

大程度上决定了无人机的运动能力[1]。由于通过

空中试飞来测试发动机的方法成本太高且限制性

强，目前各国主要是通过高空地面试验设施（简称高

空台，Altitude ground test facility，AGTF）模拟发动

机环境进行测试[2−3]，而高空台模拟高空环境的准

确度和可靠性决定了发动机测试的效果[4]。近年

来，航空发动机的过渡态特性和多任务剖面飞行轨

迹工作特性，已成为当前航空发动机研制及其高空

模拟试验研究的重难点。由于发动机飞行环境的改

变将同时影响进口气体的温度和压力，因此单一的
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温度和压力控制难以满足逼真飞行环境模拟的需

求。而当同时控制高空台输出气体的压力和温度

时，两者的回路将呈现出巨大的耦合性。因此，亟需

对高空台过渡态工况展开耦合特性分析，为进一步

的系统解耦控制奠定理论分析基础。

相对增益矩阵（Relative gain array，RGA）评估

方法最先被提出用于系统耦合特性分析[5]，且因其

计算指标简单、只与稳态增益有关[6]而被广泛应用于

工业中[7]。但是RGA只考虑了系统的稳态特性，无

法充分考虑系统的动态信息，而动态耦合特性是系统

控制器设计的重要参考内容。为此，GROSDIDIER
等[8]提出了动态相对增益矩阵（Dynamic relative
gain array，DRGA），通过采用传递函数的形式来充

分考虑耦合作用的动态信息。HE等[9]将一阶动态

时延模型引入传递函数中，考虑了动态响应对耦合

互联作用的影响，提出了相对归一化增益矩阵方法

（Relative normalized gain array，RNGA）。

由于耦合影响的复杂性，目前尚无统一的耦合

分析指标能够对所有的耦合进行定量分析，且上述

的RGA及其衍生方法均是针对传递函数模型，难以

应用到状态空间模型。针对上述方法的缺陷，

SALGADO[10]提出了耦合参与矩阵（Participation
matrix，PM）法。PM方法不仅能从状态空间出发分

析耦合作用的强弱，还可以反映系统的全频域动态

性能[11]。然而上述方法的对象均为线性系统，于是

SHAKER等[12−13]将PM方法进一步拓展到双线性系

统与非线性系统中。但是由于非线性系统的可控性

和可观性难以计算，所以其PM指标是基于经验公式

计算得出[14]。

高空台是强非线性系统，且结构复杂，难以基于

经验公式得出对应的PM指标。为此，本文利用小扰

动线性化的方法，将高空台非线性方程化为状态空

间方程，然后利用针对线性系统的PM指标对系统进

行耦合特性分析。但是由于线性化每次只能针对单

个平衡点，而随着高空台系统工况的改变，系统特性

也随之改变，因此无法有效反映系统真实情况下过

渡态工况连续变化时的耦合特性。针对该问题，本

研究提出利用线性变参数（Linea r pa r ame t e r
varying，LPV）[15]方法求解系统时变的状态空间方

程，从而实时求解各工况下对应的线性系统。最后，

结合LPV与PM方法，实现高空台负温试验任务下的

耦合特性分析，为后续基于耦合分析的分散控制[16]

奠定工程理论基础。

2 高空台进气系统建模

高空台进气系统的模型可简化为图1所示的两

进一出的容腔管道。图中，V1为热流气体管道对应

的阀门，V2为冷流气体管道对应的阀门。由于本文

主要研究输入的热流、冷流气体与掺混后气体压力

和温度的关联，因此暂时忽略管壁以及其他部件热

交换对于输出气体状态的影响。由于文献[15]中已

给出进气系统详细的建模过程，为避免叙述冗余，本

文仅给出简化后的进气系统容腔温度和压力的微分

方程，分别如公式（1）和公式（2）所示。
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式中： p、T分别为容腔内气体的压力和温度，C、m、

Q、h、cp分别为容腔内的气体流速、质量、热流量、比

焓、比定压热容，R为气体常数，V为容腔体积，m in1、

m in2、mout分别为热流气体质量流量、冷流气体质量

流量和输出气体质量流量，下标1、2分别代表输入的

Tin1, pin1

Tin2, pin2

ṁin1

ṁin2

V1

V2

Tout, pout, ṁout

图1 高空台进气系统示意图
Fig.1 Schematic diagram of the air intake system of the AGTF
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热流与冷流气体对应参数，下标in和out分别代表输

入与输出气体参数。

3 LPV多项式依赖模型

基于小扰动线性化原理，首先对系统某段负温

试验任务进行网格化划分，将温度范围213.15~
273.15 K和压力范围70~110 kPa划分为多个平衡点，

然后对上述平衡点进行线性化。获得上述平衡点的

状态空间描述后，以高度H和马赫数Ma为调度参

数，利用多项式插值获得各个系数关于调度参数的

多项式描述，进而建立高空台进气系统LPV多项式

依赖型模型，如公式（3）所示。
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式中： y x p T= = ,[ ]为进气系统压力和温度状

态的小扰动量， [ ]u m m= ,in in1 2 ，a H Ma,( )• 、b H Ma,( )•

是以高度和马赫数为调度参数的多项式函数（如公

式（4）所示），C I= 2×2为2×2的单位矩阵。
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式中：d为多项式拟合次数，mi、n i（i d= 1, , ）为待

拟合参数。

将网格化和线性化后得到的系统状态空间方程

参数作为因变量项，将系统状态（温度、压力）对应的

高度和马赫数作为自变量项，利用MATLAB拟合工

具箱选定多项式阶次后进行多项式拟合，即可确定

d与mi、n i，从而完成高空台进气系统LPV多项式依

赖模型的建立。

4 PM耦合特性分析方法

考虑容腔系统状态空间方程的表达式为

x Ax Bu= + ， y Cx= ，其中B b b= 1 2 ， [ ]C c c=T
1 2 ，b

和c均为2×1的列向量。该多输入多输出的系统可

以看作多个单输入单输出系统的组合，每个系统有1
个输入uj和1个输出 yi，其对应的状态空间方程为

( )A b c, , , 0j i
T ，对应的可控性Gram矩阵Pj和可观性

Gram矩阵Q i满足方程（5），则多输入多输出系统的

可控性Gram矩阵P和可观性Gram矩阵Q可由公式

（6）求得。
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定义耦合参与矩阵 R= ij
n n× ：
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式中：tr( )为矩阵的迹。

耦合参与矩阵的元素可以从一定程度上代表控制

输入uj和输出yi之间的耦合影响程度且 0, 1[ ]ij 。

针对高空台系统， 11表示热流通道与输出压力的关

联程度， 12表示冷流通道与输出压力的关联程度，

21表示热流通道与输出温度的关联程度， 22表示冷

流通道与输出温度的关联程度。考虑到系统输出压

力数值上远大于输出温度，耦合参与矩阵元素数值相

差过大，本研究采用kPa作为输出压力单位。对应地，

耦合参与矩阵第1行除以增益的平方K 2，即1×106。

5 仿真实验

为提高仿真实验的可靠性与实用性，以高空台

典型负温试验为仿真条件进行耦合特性分析。系统

仿真条件为：在不加控制器且出口流量不固定的情

况下，系统输入热流的温度和压力分别为283.15 K、

120 kPa，输入冷流的温度和压力分别为213.15 K、

120 kPa。
5.1 PM方法有效性验证

为验证PM方法对于高空台进气系统的有效性，
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首先取（80 kPa，223.15 K）和（90 kPa，243.15 K）2个
平衡点进行仿真实验验证。本研究对平衡点处系统

的冷流与热流通道分别施加5 kg/s的质量流量阶跃

变化，通过观察系统输出温度和输出压力的响应与

PM方法结果的一致性来完成对PM方法的有效性验

证。仿真结果如表1和图2、图3所示。

当 /11 12超过1时，即热流路对压力的影响程度

大于冷流路，此时相同流量增加的热流路对应的系

统仿真输出压力变化程度要大于冷流路。如系统处

于（80 kPa，223.15 K）平衡点时， /11 12=1.660，此时

热流路对应的压力变化为1.21 kPa，大于冷流路对

应的压力变化1.00 kPa。当 /21 22超过1时，即热

流路对温度的影响程度大于冷流路，此时热流路

流量增加对应的系统仿真输出温度变化程度要大

于冷流路。如系统处于（80 kPa，223.15 K）平衡点

时， /21 22=2.240，此时热流路对应的温度变化绝对

表1 平衡点仿真结果
Table 1 Simulation results of equilibrium points

平衡点 线性化A阵 线性化B阵 ϕ11/ϕ12 ϕ21/ϕ22

（80 kPa，223.15 K）
1.48 51.9

0.00130 0.247
383 284

0.479 0.201
0.100 0.0602
0.581 0.259

1.660 2.240

（90 kPa，243.15 K）
0.904 76.1

0.000 802 0.348
384 284

0.414 0.143
0.220 0.148
0.192 0.441

1.490 0.435

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
时间/s 时间/s

222
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224
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/1
04 P

a

温
度

/K

热流输入变化对应温度变化

冷流输入变化对应温度变化

热流输入变化对应压力变化

冷流输入变化对应压力变化

图2 位于（80 kPa，223.15 K）平衡点的系统耦合特性验证
Fig.2 Verification of system coupling characteristics at the equilibrium point (80 kPa, 223.15 K)
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热流输入变化对应温度变化

冷流输入变化对应温度变化

热流输入变化对应压力变化

冷流输入变化对应压力变化

图3 位于（90 kPa，243.15 K）平衡点的系统耦合特性验证
Fig.3 Verification of system coupling characteristics at the equilibrium point (90 kPa, 243.15 K)
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值为3.02 K，大于冷流路对应的温度变化绝对值

1.15 K。

同理，系统处于（90 kPa，243.15 K）平衡点时，

/11 12=1.490，此时热流路对应的压力变化为2.01

kPa，大于冷流路对应的压力变化1.62 kPa； /21 22=

0.435，此时热流路对应的温度变化绝对值为1.15
K，小于冷流路对应的温度变化绝对值1.92 K。

由上述分析可知，系统输出与耦合参与矩阵的

结果吻合，可证明耦合参与矩阵对系统耦合特性定

量分析的有效性。

5.2 基于LPV模型的连续任务耦合特性分析

以高空台负温试验任务为例，选取压力范围

80~100 kPa、温度范围223.15~263.15 K内均匀分布

的9个平衡点进行线性化，输入条件与5.1节的相同。

线性化结果如表2及表3所示。

为充分研究高空台负温试验任务仿真时耦合特

性的变化，分别选取压力和温度逐渐上升与下降的2
组任务剖面进行耦合特性分析，如图4和图5所示。

图4中，红线代表压力、温度上升的任务剖面Ⅰ，蓝线

代表压力、温度下降的任务剖面Ⅱ，每个平衡点之间

过渡时间为200 s。基于LPV方法的耦合参与矩阵

结果如图6、图7所示。

由图5和图6可知，在整个试验过程中， >11 12，

说明在该压力范围内，热流对压力有更大的影响程

度。在初始平衡点（80 kPa，223.15 K）， >21 22，说

明热流对温度影响程度更大；随着压力增加、温度向

热流路温度靠近， 21逐渐减小， 22增大且在51 s时

超过 21。由图5和图7可知，在整个试验过程中，

>11 12，说明在该压力范围内，热流对压力有更大

的影响程度。在初始平衡点（100 kPa，263.15 K），

<21 22，说明冷流对温度影响程度更大；随着压力

减小、温度向冷流路温度靠近， 21逐渐增大， 22减小

且 21在524 s时超过 22。由图5~图7的200~400 s与

400~600 s的实验结果可知，温度变化比压力变化对

系统耦合特性影响更大。

综上，当系统温度接近冷流温度时热流对温度

影响更大，当温度逐渐升高接近热流温度时冷流对

温度的影响程度逐渐大于热流；热流对压力的影响

始终大于冷流。同时，系统耦合特性受温度影响较

大，受压力影响较小。

6 结论

主要利用LPV与PM方法实现了高空台负温试

验下连续的耦合特性分析，并结合仿真实验验证了

所提方法的有效性。所提方法能够对系统耦合特性

表2 平衡点线性化A阵
Table 2 The linearization A-matrix of equilibrium points

T /K
线性化A阵

80 kPa 90 kPa 100 kPa

223.15 1.48 51.9
0.00130 0.247

0.866 79.5
0.000705 0.334

1.07 99.9
0.000814 0.376

243.15 1.54 49.8
0.00148 0.257

0.904 76.2
0.000802 0.348

1.12 95.7
0.000927 0.393

263.15 1.60 47.8
0.00167 0.268

0.941 73.2
0.000903 0.362

1.17 91.9
0.00104 0.408

表3 平衡点线性化B阵
Table 3 The linearization B-matrix of equilibrium points

T /K
线性化B阵

80 kPa 90 kPa 100 kPa

223.15 383 284
0.479 0.201

383 284
0.426 0.180

384 285
0.383 0.163

243.15 384 284
0.465 0.161

384 284
0.414 0.143

384 284
0.374 0.129

263.15 384 283
0.441 0.111

384 283
0.394 0.0989

385 283
0.357 0.0890
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的动态变化进行分析与总结，并为后续高空台负温

试验基于耦合特性的控制设计提供了理论依据。具

体结论为：

（1） 利用小扰动线性化方法对高空台非线性系

统进行了线性化，以提供用于PM方法耦合特性分析

的状态空间方程；

（2） 通过PM方法对系统单个平衡点进行了耦

合特性定量分析与验证，获得了系统特定工况下的

耦合特性，证明了PM方法用于高空台耦合特性分析

的有效性；

（3） 利用LPV方法实现高空台连续工况下的状

态空间方程求解，结合PM方法实现了高空台负温试

验下连续的耦合特性分析。
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速度梯度对双曲线唇口进气道地面效应的
影响研究

雷龙清1，陈鹏飞2，杨 华2，崔树鑫1，陈 伟1

（1. 四川大学 空天科学与工程学院，成都 610065；
2. 中国航发四川燃气涡轮研究院，四川 绵阳 621703）

摘 要： 航空发动机近地面运行时，地面效应形成的旋涡，可能引起进气畸变，进而影响发动机的工作稳定性。以

某型基于双曲线型唇口设计的进气道为研究对象，通过数值计算方法分析了不同速度梯度对进气道流场结构及地

面涡气动特性的影响。研究结果表明：逆风条件下，3种速度梯度所对应的地面涡流场形态相似，均为旋向相反的对

涡结构。当速度梯度较小时，双曲线型唇口有效阻止了地面涡流线的吸入。随着速度梯度的增大，地面涡强度不断

减小，但是由于双曲线型唇口阻止地面涡流线吸入的作用减弱，使得进气道入口处的压力畸变逐渐增大。

关键词： 航空发动机；地面效应；进气道；速度梯度；流场结构；压力畸变
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Influence of velocity gradient on the ground vortex characteristics
of inlet with hyperbola profile lip

LEI Longqing1, CHEN Pengfei2, YANG Hua2, CUI Shuxin1, CHEN Wei1

(1. School of Aeronautics and Astronautics, Sichuan University, Chengdu 610065, China;
2. AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Mianyang 621703, China)

Abstract: When an aero-engine is running near the ground, the vortex formed by the ground effect may
cause intake distortion, which in turn affects the working stability of the engine. A certain type of inlet
based on hyperbolic lip design was taken as the research object, and the effects of different velocity
gradients on the flow field structure of the inlet and the aerodynamic characteristics of the ground vortex
were analyzed by numerical calculation methods. The research results show that: under headwind
conditions, the ground vortex fields corresponding to the three velocity gradients have similar shapes, and
they are all counter-vortex structures with opposite rotations. When the velocity gradient is small, the
hyperbolic lip effectively prevents the inhalation of the ground vortex line. With the increase of the velocity
gradient, the intensity of the ground vortex decreases continuously, but the pressure distortion at the inlet
gradually increases due to the weakening of the effect of the hyperbolic lip to prevent the inhalation of the
ground vortex line.
Key words: aero-engine; ground vortex; inlet; velocity gradient; flow structure; pressure distortion

1 引言

航空发动机在近地面运行时，由于进气流管与

地面的相互作用，可能使发动机进气道和地面之间

产生高强度旋涡，即地面涡[1]，从而引起进气畸变，

影响发动机的工作稳定性[2]，甚至还可能吸入外界

物体，造成发动机损伤[3]。研究表明，地面涡的产

生及其气动特性不仅与发动机离地间隙及进气道型

面尺寸相关，同时还受环境来流速度、方向、速度梯
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度等因素的影响[4]。

针对发动机地面涡的研究工作，TRAPP等[5]基

于数值模拟方法开展了短舱进气道地面涡流场结构

研究，详细讨论了侧风条件下近地面涡系的形成与发

展过程。研究表明，地面涡的涡量主要来源于地面和

短舱壁面的摩擦作用力。同时，当环境来流风速越

低，越容易产生地面涡。HALL[6]、ZANTOPP[7]等

设计搭建了缩比的短舱进气道模型，试验结果发现，

环境涡量是影响地面涡的最主要因素。而环境涡量

的产生主要来源于环境来流与地面作用形成的边界

层，以及诱导地面边界层。速度梯度是地面涡研究

中，表征环境来流与地面作用所形成边界层厚度的

无量纲量。滕宏旭[8]、白杰[9]等以缩比的近地面短

舱进气道为研究对象，通过数值计算研究了逆风条

件下速度梯度对地面涡流场结构及气动特性的影

响。结果显示，速度梯度是影响地面涡的重要因素，

速度梯度越大，地面涡强度，压力畸变系数均明显增

大。KNOWLES等[10]以缩比的椭圆形进气道开展

了滚动地面试验，结果显示地面和进气道之间的相

对运动会影响地面涡的强度，其原因也在于改变了

来流地面边界层的形态。BRIX等[11]通过流动显示

技术观察到无风状态下进气道地面涡的形态，并与

前人实验结果进行了对比，发现尾涡和地面涡的涡

量并不相等，尾涡的涡量相对较小。MURPHY
等[12–13]采用粒子成像测速仪（PIV）技术测量了短舱

进气道的流场，进一步获得了进气道离地间隙、环境

来流风速、来流速度梯度对地面涡强度的影响规律，

并构建了地面涡的预测模型。

为抑制地面涡对发动机的影响，KLEIN[14]提出

从压气机引出一个气流喷嘴来实现对地面涡的吹

离，考虑到涡核位置的不确定性，SMITH[15]将气流

喷嘴调整为具有两排气流孔的喷刷。BEALE[16]、

JOHNS[17]提出附加导流板、吹气管等方案，以削弱

地面涡的影响。CHEN等[18]认为，侧风对进气道流

场有双重影响作用，地面涡可被侧风从其稳定状态

吹除到完全消散状态。

基于已有研究可以看出，地面涡的形成及其流

场结构的变化受到进气道几何形状、离地间隙、环境

来流条件等多个因素的影响，其中环境来流与地面

作用形成的边界层形态是产生地面涡的主要涡量源

之一。本文以某型发动机移动试车台研制为背景，

采用数值计算方法分析了环境来流速度梯度对基于

双曲线型唇口设计进气道的地面涡特性的影响，为

该特殊进气道的设计与发动机试车运行提供一定的

理论支撑。

2 研究对象和网格

2.1 研究对象

本文以自行设计的双曲线型进气道为研究对

象，其几何模型如图1所示。进气道内径D约为

800 mm，进气道外径D0约为1 300 mm，进气道中径

D1约为1 050 mm。进气道长度Li=400 mm，平直段

长度L=2 700 mm，进气道中轴线到地面的距离为H
（离地间隙）。进气道唇口处的几何型线为双曲线，

坐标与角度的关系服从如下方程：

R
x R
y R

= 0.38 cos2 45
= cos
= sin

(1)
( )2

为开展进气道流场结构研究，围绕进气道构建

长方体计算域。如图2所示，选取进气道内径D作为

特征尺寸，进气道的离地间隙为 D1.5 ，长方体计算域

的长度、宽度、高度分别为 D24.0 、 D24.0 、 D18.0 。

2.2 计算网格

利用ICEM CFD对计算域进行结构化网格划

分。为准确获得边界层流动特征，壁面第1层网格高

x

x x

z

z z

H

D

y

y yD0

D1

L=2 700 mmLi=400 mm

图1 进气道几何模型图
Fig.1 Intake geometric modeling diagram
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度为0.001 mm，共计15层边界层。为了更准确地捕

获地面涡的流场信息，单独对唇口、进气道内外壁面

以及进气道下方地面进行了网格加密处理，划分结

果如图3所示。为排除网格数量对计算结果的影响，

在相同工况下比较5种不同网格数量的计算域计算

所得的地面涡环量大小，结果如图4所示。图中，

为地面涡环量。可以发现，当网格节点数大于500万
以后，地面涡环量变化很小，因此后续计算所采用的

网格数量为550万。

3 数值计算方法

3.1 计算方法及边界条件

数值模拟软件选用ANSYS-CFX，采用有限体积

法求解定常Navier-Stokes方程，时间离散选用了全

隐式时间推进格式，空间离散采用了二阶迎风格式。

湍流模型选取SST k 。工质为理想气体，其黏性

系数、导热系数等物性参数根据萨瑟兰公式计算。

根据计算域各边界面与进气道的相对位置，对边界

面进行命名，结果如图5所示。

表1是各工况下的边界条件类型。其中，进气道

的出口outlet设置为质量流量出口，质量流量大小为

60 kg/s，对应进气道入口处的流速大约为109 m/s。

24D
18

D

24D

1.5D

图2 计算域
Fig.2 Computational domain

图3 计算网格示意图
Fig.3 Schematic diagram of computational grid
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Γ/
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)

图4 地面涡环量随网格节点数的变化曲线
Fig.4 Curve of the variation of with grid nodes

(b) 背面(a) 正面

Left

Right

Outlet

Headwind Tailwind

Up

Bottom Intake

图5 计算域边界
Fig.5 Boundary of computational domain
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Headwind设置为速度入口，Left、Right、Up、Tailwind
设置为Opening边界。考虑到附面层的影响，Intake、
Bottom设置为无滑移绝热壁面。所有边界条件中的

Opening均采用卷吸边界类型，相对压力为101 325 Pa，
静温为288 K。

3.2 计算方法验证

选取MURPHY等[12]在低速风洞中进行的缩型

短舱进气道地面涡实验结果作为对比，以校验本文

所使用的计算方法的准确性。以侧风条件下地面涡

的无量纲环量 *与速度比（即来流风速与进气道内

平均速度之比）的关系作为计算结果对比，结果如图

6所示。实验结果与数值计算结果的平均误差为

5.89%。在速度比大于7的条件下，偏差小于1%。本

文所研究问题中，速度比均大于10，因此，文中采用

的计算方法能够较好地模拟地面涡特性。

3.3 基本定义

3.3.1 无量纲环量 *

为定量分析地面涡的强度，需要计算地面的环

量 值， 的定义式为：

V V ls= × d = d (2)( )

式中：V为沿着闭合曲线的速度矢量，l为包围地面

涡的封闭曲线，s为该封闭曲线围成的曲面。

在数据处理时需要对环量进行无量纲化，无量

纲环量 *定义为：

DV= (3)
i

*

式中：Vi为进气道入口测量截面的轴向平均速度。

3.3.2 畸变系数DC60

进气道进口处的压力畸变程度大小用畸变系数

DC60来定量表征，其定义式为：

DC
p p

q=60
av* min60*

av
（4）

式中： pav* 是进气道测量截面的平均总压，qav是进气

道测量截面气流的平均动压， pmin60* 为60°范围内的

最小平均总压。参考MURPHY等[13]的做法，本文

中进气道测量截面选取距离进气道入口 D0.7 处。

3.3.3 速度梯度 /D*

当无黏流体以均匀速度U流过平板时，其速度

分布如图7(a)所示。而实际流体具有黏性，以相同

速度U流过平板时，由于壁面无滑移条件，速度从U
减小至0，如图7(b)所示。形成的边界层使设想中的

无黏流体流过该区域的质量流量亏损了（图7(b)阴
影区，平板宽度设为1）。将亏损量折算成无黏性的

流量，厚度为 *，即接近边界层位移厚度。

对于不可压缩流体，接近边界层位移厚度 *的

定义式为：

U
u y= 1 d (5)*

0

对 *进行无量纲化，得到速度梯度 D/* 。

3.3.4 特征平面半径r
由于地面为无滑移边界，涡量为零。因此在分

析处理地面涡的强度时，需要在靠近地面处创建一

表1 边界条件
Table 1 Boundary conditions

Boundary names Boundary conditions

Outlet Mass flow outlet

Headwind Velocity inlet

Tailwind Opening

Left/right Opening

Up Opening

Intake/bottom No-slip wall

4 6 8 10 12 14 16 18 20
0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.6

Ui/U∞

Exp.
CFD

Γ 
∗

图6 实验值与CFD验证结果对比图
Fig.6 Comparison of experimental data and CFD results

U

y

xz

U

u(y)

δ*

(b)(a)

图7 接近边界层位移厚度示意图
Fig.7 Diagram of approaching boundary layer thickness
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个新平面 ，以计算地面涡的环量大小。参考

MURPHY等[12]的结论，创建一个圆形特征平面，该

平面距离地面的高度hL满足关系式（6），由于进气道

内径D=800 mm，因此hL=87.2 mm。

h D/ = 0.109 (6)L

为确定圆域半径，从600~760 mm等间距选取17
种半径，在相同工况下计算圆域内的环量大小及其

变化率 ，结果如图8所示。从图中可以看出，随着圆

域半径的增加，环量变化率逐渐减小，当r=740 mm
时，环量变化率 已经低于1%，故将740 mm作为后

续计算中地面涡环量积分的圆域半径。

4 计算结果与分析

4.1 速度梯度对地面涡形态的影响

在逆风风速为10 m/s、发动机流量为60 kg/s（对
应进气道进口流速109 m/s）和离地间隙H D= 1.5 条

件下，对来流速度梯度 D/* 分别为0.02、0.12和0.20
的工况进行流场分析，图9是3种速度梯度的剖面

对比。

图10和图11是不同速度梯度下的地面涡流线图

和特征平面的流线图，从图中看出，3种来流速度梯

度下，地面涡的形态以及产生的位置都较为接近，均

为产生于进气道下方的1对旋向相反的对涡结构。

同时注意到，当 D/* =0.02时，受进气道双曲线型唇

口的阻挡，地面涡没有吸入进气道。而当 D/* =0.12，
0.20时，地面涡流线均被吸入进气道，并且 D/* 越

大，被进气道所吸入的流线就越多。另外，从特征平

面的流线图可以清晰看出，随着 D/* 的增加，进气道

下方的流线分离线越加清晰。

图12为不同速度梯度下的地面涡涡量云图。从

图中可看出，3种来流速度梯度下，正涡量与负涡量

分别分布在进气道下方两侧，并且都向下游延伸。

当速度梯度 D/* 由0.02增加到0.12时，正涡量明显增

加，负涡量略微变小。当速度梯度 D/* 进一步增加

为0.20时，正负涡量的大小并未出现明显变化，但向

下游延伸的长度较 D/* =0.02与 D/* =0.12出现明显

缩短，这是由于当 D/* =0.20时，较多的流线被吸入

进气道内，使得下游的涡量减弱。
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图8 环量与环量变化率随圆域半径的变化
Fig.8 Variation of total circulation and its rate of change with

the radius of the circular surface
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图9 3种速度梯度剖面图
Fig.9 Three velocity gradient profiles
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图10 不同 D/* 下的地面涡流线图
Fig.10 Ground vortex flow line diagram under different D/*
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4.2 速度梯度对压力畸变的影响

图13是不同速度梯度下的进气道进口测量平面

的静压云图。从图中可以清晰地看出，当 D/* =0.20
时的进气畸变最大，当 D/* =0.12时，进气畸变较前

者出现明显减弱，当 D/* =0.02时，由于双曲线型唇

口的阻挡作用，进气道截面几乎没有出现压力畸变，

呈现周向的均匀分布。图14是逆风条件下不同来流

速度梯度 D/* 对 *与DC60的影响。从图中可以发

现，随着速度梯度 D/* 的增加，对应工况下的无量纲

环量 *不断减小，而进气道入口测量平面的畸变系

数DC60逐渐增大，即特征平面所捕获的地面涡强度

并不能直接反映进气道入口处的畸变情况。

(a) δ*/D=0.02 (b) δ*/D=0.12 (c) δ*/D=0.20

图11 逆风条件下不同 D/* 下的特征平面的流线图
Fig.11 Streamline diagram on the characteristic plane for different D/* under headwind conditions

(a) δ*/D=0.02 (b) δ*/D=0.12 (c) δ*/D=0.20

Vorticity/s−1

−50 10 50−30 −10 30

图12 不同 D/* 下的地面涡涡量云图
Fig.12 Contours of ground vorticity at different D/*

(a) δ*/D=0.02 (b) δ*/D=0.12 (c) δ*/D==0.20

94 100 94 140 94 180 94 220 94 260 94 300

ps/Pa

图13 逆风条件下不同 D/* 下进气道进口测量截面的静压云图
Fig.13 Static pressure contours of inlet measurement cross-section for different D/* under headwind conditions

24 燃 气 涡 轮 试 验 与 研 究 第37卷



5 结论

针对某型双曲线型唇口设计进气道的进气流场

结构及地面涡气动特性，采用数值计算方法分析了

速度梯度对地面涡特性及进气畸变的影响，主要结

论如下：

（1） 逆风条件，3种速度梯度下的地面涡形成位

置与形态都较为相似，均为形成于进气道下方旋向

相反的对涡结构。

（2） 双曲线型唇口对速度梯度较小的地面涡的

吸入具有较好的阻挡和抑制作用，但随着速度梯度

增加，这种阻挡作用减弱。

（3） 随着来流速度梯度的增加，地面涡涡强不

断减小，但进气道入口处的压力畸变逐渐增大。

（4） 进气道下方地面涡的强度并不能直接决定

进气道内压力的畸变情况，而与进气道吸入的地面

涡的强度相关，吸入的地面涡强度越强，引发的进气

畸变就越明显。
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核心机进气总压畸变试验仿真与验证

吴志昌，李运南，于之帅，朱哲民
（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘 要： 某型核心机首次开展进气总压畸变试验，为了在正式试验前预知核心机进口前气动交界面稳态总压分布

图谱，通过商用软件模拟了不同进气状态和板位条件下气动交界面的稳态总压分布，并与试验结果进行了对比。结

果表明：气动交界面8支稳态总压探针测得的周向总压分布与仿真计算结果趋势一致，最大误差为2.1%，出现在计算

状态换算转速为95%、板位为24%的第4支探针处，验证了数值计算方法的准确性。为开展型号总压畸变试验的设计

与验证提供了理论和技术基础，并可为后续其他型号发动机进气总压畸变试验提供支持。

关键词： 航空发动机；核心机；总压畸变；气动流场；仿真计算；试验验证
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The numerical simulation and test verification of the inlet total
pressure distortion of a core aero-engine

WU Zhichang, LI Yunnan, YU Zhishuai, ZHU Zhemin

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

Abstract: The inlet total pressure distortion test was carried out on a core aero-engine for the first time.
Before the formal test, the total pressure distribution of the aerodynamic interface under different inlet states
and positions was simulated by commercial software and the results were compared with the experiment.
The results show that the distribution of the circular total pressure distortion measured by the 8 probes of the
aerodynamic interface is consistent with the simulation results, with a maximum error of 2.1%, which
occurs at the 4th probe in the calculated states 95%, plate position 24%. The correctness of numerical
calculation method was verified, which provided reference for the design and verification of inlet total
pressure distortion tests of models, as well as support for the following inlet total pressure distortion test of
other models.
Key words: aero-engine; core aero-engine; total pressure distortion; aerodynamic flow field; numerical

simulation; experimental validation

1 引言

飞机在大迎角、大转弯/盘旋等大机动动作以及

大侧风飞行过程中，进气道内均会有进气总压畸变

的情况发生，从而对飞机的稳定性和安全性造成极

大的影响。基于此，航空发动机在设计定型前的稳

定性评估技术[1]历来受到各方重视。

为了评估航空涡轮风扇发动机的稳定性，国内

外研究者对进气畸变及相关试验进行了大量的研

究。BRAITHWAITE等[2]基于J85-GE-13发动机研

究了进口180°范围内的总温总压组合畸变对发动机

总压比及损失的影响；MEHALIC[3]基于涡扇发动

机研究了进口总温总压组合畸变对发动机气动稳定

性的影响；BEALE等[4]在发动机地面试车台模拟了

多种飞行状态下进气畸变的状态，并提出了相关优

化方法；朱爱迪[5]用计算流体动力学(CFD)手段模

拟插板及板后的流场，并在此基础上研究模拟板的
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设计技术；丁宁[6]对大涵道比涡扇发动机进气总压

畸变进行了多种状态的模拟研究并对其稳定性进行

计算分析；李亮等[7−8]为了弄清国军标GJB/Z 64A-
2004（K）采用简单的单个弦月形插板作为进口总压

畸变评定实验用的标准插板的缘由，在双级低速轴

流压气机试验器上开展了4种不同形式插板的进气

总压畸变实验验证研究，并详细比较了各插板的综

合畸变指数特性；马明明等[9]在吊舱进气道进口安

装扰流板进行试验，研究扰流板进气畸变的影响因

素及总压畸变特征；程邦勤等[10]分析了进气总压畸

变对某型涡扇发动机气动稳定性的影响，确定了该

型发动机的最大综合畸变指数和总压畸变敏感系

数；刘作宏等[11]分别采用平插板和角插板方式在插

板式压力畸变发生器上开展了某型发动机进气畸变

试验，并采用综合指数法对数据进行分析；彭生红

等[12]基于中等涵道比涡扇发动机结构及其气动稳

定性特点，获取了研究对象合理可行的高空压力畸

变试验方案设计、畸变装置选取以及数据处理规范；

卢予恩等[13]设计了一种在一定范围内畸变值能够

连续可调的总压畸变模拟装置，通过数值模拟确定

了扇形板、整流格栅的几何结构参数与测量截面位

置，并进行了仿真结果与试验结果的校验。

上述研究主要集中于发动机整机的进气压力畸

变仿真，鲜有对核心机的进气压力畸变仿真建模方

法研究，而将进气压力畸变试验在核心机上率先开

展，有利于减少型号研制风险、降低研制费用并缩短

研制周期。本文在试验开展前先利用ANSYS CFX
仿真软件对不同进气状态和板位的插板试验装置进

行数值模拟研究，摸清核心机气动交界面（AIP）关
键参数分布特征，然后将数值计算结果与试验结果

进行对比，验证了数值方法的精度，同时为进一步优

化核心机及其他型号发动机开展插板畸变试验提供

了理论和技术基础[14]。

2 数值计算方案

2.1 数值计算模型

图1为基于试验方案构建的等比例三维模型，模

型包括试车间、带插板进气流量管、核心机和排气

筒。图2为进气流量管、插板及核心机三维模型，包

括核心机外涵、进气帽罩、进气支板和喷管。其中，

核心机内部流道最远延伸至进气支板后/压气机进

口前截面，并在仿真模拟计算时将此位置作为进气

道静压出口边界；核心机其余结构进行简化处理；忽

略试车间内的台架以及相关管线。本文数值计算涉

及的三维模型，除插板3个位置不同外，其他几何条

件相同。

2.2 数值求解方法

数值计算采用有限体积法，介质为三维、黏性、

可压缩理想气体，求解器选择稳态、耦合式求解器，

差分格式为高阶格式，湍流数值求解为一阶格式。

考虑到试车间气流流动特点，选用双方程模型即标

准k 模型进行数值模拟计算，此模型是在单方程

位置3：24.0%

顺航向视图

试车间 进气流量管及插板

位置1：32.8%

位置2：28.5%

核心机 排气简

图1 数值计算三维模型
Fig.1 Numerical 3D model
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模型的基础上再引入了一个关于湍动能耗散率 的

方程。标准k 模型适用于初始迭代、设计选型和

参数研究。近壁面选用标准壁面函数，为保证对壁

面附近流动的准确模拟，进行了边界层网格设置，靠

近壁面第一层网格高度为0.01 mm。经计算查看，

Yplus大小位于30~300之间，满足所用湍流模型的计

算要求[15]。

图3为发动机数值计算的网格模型。局部进行

加密，保证能够模拟比较复杂的流场细节。经过网

格无关性验证，最终得到总的网格量为1 782万。

2.3 边界条件

主要针对核心机开展进气总压畸变试验时，进气

流量管至压气机进口前这段区域流场的气流参数变

化进行分析，并考虑喷口射流对试车间整体流场的作

用，同时忽略发动机内部工作部件的影响。最终边界

条件为：试车间进口位置为速度进口边界，压气机进

口前截面位置为静压出口边界，核心机喷管给定总压

总温进口边界条件，其他边界给定无滑移壁面条件。

3 试验方案

3.1 试验装置

图4为试验装置示意图。该装置主要由进气流

量管、畸变装置以及测试截面组成，装置后面接试验

核心机。其中，可移动插板中心截面到核心机进口

AIP测量截面距离为 D3 （D为进气道直径）、距离来

流参数测量截面0-0距离为 D1 。

图5为畸变装置。该装置主要由直线推杆、伺服

电机、可移动插板和安装座组成。伺服电机驱动直

线推杆，然后将力作用到插板，使插板在进气道内移

动，并且在紧急情况下可以快速退出进气道。

进气流量管 插板 核心机外涵 压气机进口前截面

进气帽罩 进气支板 喷管

图2 进气流量管、插板及核心机模型
Fig.2 Inlet flow pipe, plug plate and core aero-engine model

(a) 整体模型网格 (b) 发动机附近网格

z
xy

z
xy

图3 数值计算网格模型
Fig.3 Gird model for numerical simulation

插板位置

进气流量管 畸变装置 核心机

进气
支板

0-0 截面

D 3D

AIP截面

1
2

翼型
翼型

图4 试验装置示意图
Fig.4 Schematic diagram of test device
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3.2 测试方案

在核心机进气支板前布置气动测量截面即AIP
截面，测量参数包括壁面静压（均匀布置8×1点）、动

态总压（均匀布置8×1点）以及稳态总压（均匀布置

8×5点）。测量参数具体情况见表1。截面测点具体

布置方案见图6，图中只列出了各参数第1个测点布

置情况，各参数第2~8个测点顺时针沿周向均匀

分布。

4 结果分析

4.1 气动流场分析

图7给出了仿真计算得到的试车间纵剖面总压

分布云图，图8给出了仿真计算得到的试车间水平剖

面总压分布和速度流线图。可见，试车间内的气流

进入发动机进气道后在插板后面形成了明显的高低

压分布的特征，同时也能观察到由于喷管内高温高

压的气流向后喷射，导致试车间内的低速气流被引

射进入排气筒的流动过程。

4.2 仿真与试验结果对比

数值仿真模拟与试验分别计算了换算转速n r=
85%、板位L=32.8%，换算转速n r=90%、板位L=
28.5%和换算转速n r=95%、板位L=24.0%（其中

L h D= / ，h为插板插入进气道内的径向距离）3个状

直线推杆 伺服电机 可移动插板 安装座

图5 畸变装置示意图
Fig.5 Schematic diagram of distortion device

pAIP J-1 pAIP D-1
pAIP W-1

75°

60°

图6 气动测量截面测点布置
Fig.6 Layout of measuring points for aerodynamic

measurement section

表1 气动测量截面参数
Table 1 Aerodynamic measurement section parameters

序号 参数 名称 单位 支和点

1 p
AIPJ 测量截面壁面静压 kPa 8×1

2 p
AIPD 测量截面动态总压 kPa 8×1

3 p
AIPW 测量截面稳态总压 kPa 8×5

y

z

x

161417
156334
151252
146169
141086
136003
130921
125838
120755
115673
110590
105507
100424
95342
90259
85176
80094

pt/Pa

图7 试车间纵剖面总压分布云图
Fig.7 Cloud diagram of total pressure distribution in longitudinal section of test room
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态点结果。从表2可以看到，不同状态条件下试验计

算换算流量与仿真计算换算流量结果相差能控制在

2.52%以内。表3给出了AIP截面仿真计算与试验计

算得到的稳态总压分布云图。可见，3个计算状态下

稳态总压分布特征及趋势一致。

图9给出了在换算转速n r=85%，90%，95%状态

下，AIP截面8支 pAIPW探针测得的稳态总压沿周向

分布与仿真计算结果的对比曲线图（每支探针的稳

态总压值为该支5点平均计算得到的结果，仿真计算

结果与试验结果进行相同处理），在3个状态点时试

验得到的总压分布结果与仿真计算得到的结果曲线

趋势一致，最大误差出现在第4支探针结果，3个状态

下试验与计算误差分别达到了2.0%、1.7%和2.1%，

仿真计算精度较高，结果真实可信。

5 结论

通过对核心机进气总压畸变试验换算转速

85%、板位32.8%，换算转速90%、板位28.5%和换算

转速95%、板位24.0%共3个进气状态的数值模拟与

试验验证对比研究，得到如下结论：

（1） 基于核心机试车台建立的数值计算物理模

型可以较真实地模拟核心机在该试车台的工作状

态，可以看到气流经过进气流量管及插板后的稳态

流动情况以及喷管向后喷射的高温高压气流使试车

表2 不同状态和板位下试验与仿真计算换算流量对比
Table 2 Comparison of converted flow rate between

test and simulation calculation under different
conditions and plate positions

状态条件
试验计算换算
流量/（kg/s）

仿真计算换算
流量/（kg/s）

n r=85%，L=32.8% 19.01 19.49
n r=90%，L=28.5% 21.00 20.97
n r=95%，L=24.0% 24.50 24.10

y

z

x
0

0.250

0.500 1.000/m

0.750

97385
97241
97098
96955
96811
96668
96525
96381
96238
96094
95951
95808
95664
95521
95378
95234
95091
94948
94804

pt/Pa

图8 试车间水平剖面总压分布及速度流线云图
Fig.8 Cloud diagram of total pressure distribution and velocity streamline in horizontal section of test room

表3 AIP截面仿真与计算稳态总压分布云图对比（顺航向）
Table 3 Comparison of steady-state total pressure distribution

cloud diagram between AIP section simulation and
calculated (along course)

计算状态 仿真计算云图 试验计算云图

n r=85%

98810
98431
98052
97672
97293
96914
96534
96155
95776
95397
95017
94638
94259
93879
93500

pt/Pa
102
101
100
99
98
97
96
95
94
93
92

−300−200−100 0 100 200 300

−300

−200

−100

97

97

97

97
0

100

200

300

pt/kPa

n r=90%

98810
98431
98052
97672
97293
96914
96534
96155
95776
95397
95017
94638
94259
93879
93500

pt/Pa
102
101
100
99
98
97
96
95
94
93
92

−300−200 −100 0 100 200 300

−300

−200

−100

97

97

97
97

0

100

200

300

pt/kPa

n r=95%

98810
98431
98052
97672
97293
96914
96534
96155
95776
95397
95017
94638
94259
93879
93500

pt/Pa 102
101
100
99
98
97
96
95
94
93
92−300−200 −100 0 100 200 300

−300

−200

−100

97

97

97 97

0

100

200

300

pt/kPa
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间低速气流向排气筒引射的过程；

（2） 仿真计算得到的AIP截面稳态周向总压分

布与试验测得的稳态周向总压分布结果趋势一致，

且最大误差能控制在2.1%以内，能够以较高精度模

拟气流经过插板后的稳定流动状态；

（3） 根据文中所述数值模拟方法可以得到精度

较高的稳态总压分布图谱，为提前评估核心机性能

提供了参考，避免了直接开展核心机进气总压畸变

试验可能带来的风险，同时也为后续其他型号发动

机开展进气总压畸变试验设计与验证提供了理论和

技术支持。
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图9 试验和仿真计算稳态总压对比结果
Fig.9 Comparison results of steady-state total pressure between

test and simulation calculation
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发动机进气总温的无监督修正算法

严 忆1，钱伟中1，陆 超2，杨彩琼2，孙婧博3，闫岱峻4

（1. 电子科技大学 信息与软件工程学院 信息物理计算中心，成都 610054；
2. 中国航发四川燃气涡轮研究院 高空模拟技术重点试验室，四川 绵阳 621000；

3. 中国航空发动机研究院，北京 101300；4. 中国船舶科学研究中心，江苏 无锡 214082）

摘 要： 在发动机进气总温测量过程中，受气流速度、辐射、对流、传导等因素影响，测量值常常偏离实际值。国内

目前已有机构通过吹风设备获取总温恢复系数以修正气流速度引起的误差，但这种方法只是对气流速度误差进行

修正，而未考虑自加热误差、防冰误差、热对流误差、热辐射误差、热传导误差等对进气总温的影响，获取的修正结果

具有局限性。提出一种基于模型的总温修正方法，通过无监督的方法搜索到总温标签值并基于专家经验进行修正，

再通过对历史数据的训练建立模型，以提高修正的性能。在特定进气条件和受感部下，该方法能够更全面地考虑各

类误差因素，从而提供更准确的进气总温修正结果。

关键词： 航空发动机；进气总温修正；总温恢复系数；无监督修正；专家经验
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Unsupervised correction algorithm of engine inlet total temperature

YAN Yi1, QIAN Weizhong1, LU Chao2, YANG Caiqiong2, SUN Jingbo3, YAN Daijun4

(1. Information Physics Computing Center, School of Information and Software Engineering, University of
Electronic Science and Technology of China, Chengdu 610054, China; 2. Key Laboratory of Altitude Simulation
Technology, AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Mianyang 621000, China; 3. Research Institute of
Aero-Engine, Beijing 101300, China; 4. China Ship Scientific Research Center, Wuxi 214082, China)

Abstract: In the process of measuring the total temperature of the engine intake, the measured value often
deviates from the actual value due to factors such as air flow velocity, radiation, convection, and
conduction. At present, some domestic institutions have obtained the total temperature recovery coefficient
through blowing equipment to correct the error caused by air flow velocity. But this method only corrects
the air flow velocity error, and does not consider the effects of errors like self-heating, anti-icing, thermal
convection, thermal radiation, thermal conduction on the total inlet temperature, the correction results
obtained are limited. A model-based total temperature correction method was proposed, which could search
the total temperature label value through an unsupervised method and correct it based on expert experience.
Then a model was established through training of historical data to improve the correction performance.
Under specific inlet conditions and sensing parts, this method can take various error factors into account
more comprehensively, thereby provide more accurate inlet total temperature correction results.
Key words: aero-engine; correction of inlet total temperature; total temperature recovery coefficient;

unsupervised amendment; expert experience

1 引言

在发动机各类试验过程中，进气总温参数起着

十分重要的作用[1]，准确测量和控制进气总温参数

对于确保试验结果的可靠性和一致性至关重要。进

气总温不仅影响燃油喷射量、点火时刻和空燃比调

整，而且还关系到发动机的整体性能和排放水
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平[2]。因此，了解和量化这些影响因素，进行必要

的温度修正，是试验过程中不可或缺的一个环节。

这种修正有助于消除外部环境和操作条件变化带来

的误差，从而保证试验数据的准确性和可重复

性[3]。通过温度修正，可以更好地理解发动机在不

同工作条件下的表现，优化其性能和效率，并降低

排放。

受气流速度、辐射、对流、传导等因素的影响，进

气总温会发生显著变化[4]。首先，气流速度的变化

导致空气流量的改变，而流量的变化会直接影响气

流的换热效率和辐射特性。其次，气流在流动过程

中会向四周辐射热量，这种辐射效应会显著影响进

气总温[5]。此外，热传导是另一个关键因素[6]。由

于温差的存在，流量管内部气流温度、流量管壁温度

和高空舱环境温度之间的差异会导致热传导的发

生，从而进一步影响进气总温。

为了克服以上总温修正过程中的难点，通常需

要采用先进的传感器技术、复杂的校准程序和智能

数据处理方法。例如，使用多点测量和数据融合技

术，通过机器学习模型对历史数据进行训练，建立更

准确的温度修正模型，实时预测和调整进气总温，以

提高测量精度和可靠性[7]。这些方法可以帮助工

程师更好地理解和控制进气总温，使发动机在各种

工况下都能保持最佳性能。

本文研究的核心内容是利用人工智能技术来

解决进气总温测量和修正中的难题。通过对大量

历史试验数据进行训练，开发一种基于无监督学习

的深度学习模型。该模型不仅能显著提高进气总

温的测量精度，还能减少对昂贵且复杂试验设备的

依赖，降低试验成本。此外，本文还探讨了算法在

进气总温预测中的应用效果，旨在找到最优化的解

决方案。

2 国内外研究现状与发展态势

进气总温修正是航空发动机性能评估与优化的

重要环节，国内外学者在这一领域进行了广泛研究，

致力于提高测量精度和修正算法的可靠性。

国外在进气总温修正研究方面起步较早，技术

相对成熟。美国NASA和波音公司等机构对此开展

了大量试验和理论研究。HALIS等[8]开发了一种基

于机器学习的进气温度修正算法，通过融合多传感

器数据，实现了对实时温度的高精度预测。

国内的研究主要集中在进气总温测量误差的校

正方法与传感器技术的改进上。例如，ZHAO等[9]

提出的耐高温、抗干扰的涡流温度传感器，在复杂飞

行条件下表现出了优异的测量性能。赵安家等[10]

分析了大气总温传感器误差的来源和进气道内大气

温度的状况，得出大气总温测试系统在低马赫数飞

行时存在系统误差，且这种系统误差使发动机的推

力和性能有所降低；提出通过使用温度计测量法和

模拟函数法标定法修正大气总温误差，以保证发动

机调整后的推力和性能。针对响应时间对总温测量

重要品质因素的影响，卢辉等[11]对响应时间的影响

因素及测温的影响进行了理论分析，并对动态和静

态条件下传感器的测量精度影响进行了分析，此外

还对传感器动态特性改善方法进行了初步探讨。对

于传感器误差引起的进气总温测量误差，陆斌等[12]

通过对传感器性能、安装位置及方式、测量误差分析

及修正等方面的研究，提出一套大气总温测量及数

据误差修正的方法。此外，国内对基于模型的总温

修正方法也有所研究，如万聪梅等[13]提出一种基于

预测思想的温度传感器动态性能补偿新方法，利用

该方法建立的动态补偿模型，可以大幅提高温度传

感器的响应速度。试验结果表明，该预测补偿方法

不仅能有效改善传感器动态响应特性，而且相比于

传统的网络补偿方法，还具有较强的抗外界干扰

能力。

3 发动机进气总温修正算法

3.1 数据集与需求

总温恒定状态的定义是在同一进气温度条件

下，进气总温经过一段时间的稳定后达到热平衡（总

温真值保持不变）。在总温恒定状态下，有多个流量

管内马赫数{ }Ma i i
n
=1和对应的测量总温{ }T i i

n
r =1的试

验数据。

试验数据包含m个总温恒定状态{ }Ci i
m
=1（Ci为总

温真值，未知常数）的数据，每个总温恒定状态可以

利用的参数及数据情况见表1。
对于航空发动机原始试验数据，存在缺失值、重

复值、传感器故障导致的坏点值，这些值会影响均值

化后的值，从而影响最终总温修正的精度，因而需要

对其按照一定的清洗规则进行坏点标记。本文采用

的坏点标记方案主要有以下3个分类。
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（1） 针对大偏差的异常点。

考虑到4类参数中，一组数据按照大小进行排序

后，其坏点数据个数不会超过总个数的50%，可以用

该组数据的中位数作为其较为正确的特征值。然

后，将一类参数的一组值分别与其中位数做差值计

算，对于差值大于某特定值（2~10的范围，人为设

定）的值，认定其为大的异常点值，可以自动剔除并

标记展示。

（2） 针对较小偏差的异常点。

求该组数据的平均值，然后根据平均值范围剔

除异常点。

当平均值属于[−50，50]时，以试验值与平均值

的绝对偏差大于1为标准判断并剔除坏点。首先进

行第1次迭代，对第1次剔除坏点后的数据求平均值；

然后分别求绝对偏差，根据要求剔除坏点并进行第2
次迭代；接着进行第3次迭代（迭代次数根据数据的

波动性决定）；最后求出线性回归拟合下的能较好表

征该组数据的平均值作为该参数的真实值。

当平均值不属于[−50，50]时，以试验值与平均

值的相对偏差大于2%为标准，与上同理。

（3） 针对物理逻辑关系的异常点。

根据所标定的范围值 （∈ [ 1 . 1 0 ×平均值 ，

0.99×中心流测点平均值]）（前4个点处于中心流），

判断平均值是否符合该范围，若超出范围，则剔除非

中心流数据，重新计算平均值。

以第i个总温恒定状态（总温真值Ci）为例，提

供一组k个数据{ }p p T; ;ij ij ij j

k
t1 s1 t1 =1

，其对应该总温恒

定状态下n个不同的气流马赫数{ }Ma ij j

k

=1
（根据

p{ }ij j
k

t1 =1和 p{ }ij j
k

s1 =1计算）。

通过上述数据训练得到进气总温修正模型，其

可通过测量的{ }p p T; ;t1 s1 t1 参数计算得到总温真值。

当前数据集是同一流量管下的数据，包含14次
试验，共计15 573条。下面的试验划分数据集均采

用二八比例，即随机选取80%数据作为训练集（共

12 458条），剩余20%数据作为测试集（共3 115条）。

3.2 进气总温修正算法I/O设计

在模型训练完成后，面对新数据进行预测时：

输入为{ }p p T; ;ij ij ij j

k
t1 s1 t1 =1

，输出为预测总温的真实

值Ci。

3.3 进气总温修正算法方案设计

算法的实现方案详细流程如图1所示。其总体

方案设计思路是参考经验公式并基于方差最小的标

准以无监督的搜索方式求出每组数据总温恒定状态

下的总温标签值，然后基于专家经验对总温标签值

进行修正，最后再基于深度学习训练得出预测模型。

具体步骤为：

（ 1 ） 取一组 k个总温恒定状态下的数据

{ }p p T; ;ij ij ij j

k
t1 s1 t1 =1

，求出总温恒定状态下的一组经验

公式值{ }Exij j

k

=1
，任意取一数据所对应的经验公式

值作为初始值 ，在总温标签值估计区间范围

[ ]Ex Ex,min max 内以步长 搜寻总温标签值Ci，即取残

差 最小的值Ci 作为总温标签值Ci（其中， 可自定

义，
( )C Ex

k= j
k

i ij=1

2

）。

（ 2 ） 基于根据总温标签值可预估的区间

[ ]C C1, + 1i i ，以步长 （0.25）将区间划分为n个独立

的区间。

（3） 对于每个独立的区间，取其基准值 （中间

值）作为标签，训练n个模型，通过计算n个模型的预

表1 参数及数据情况
Table 1 Parameters and data

参数符号 参数名称 单位符号

p
t1 流量管测量截面总压 kPa

p
s1 流量管测量截面静压 kPa

Tt1 进口总温（流量管T截面） ℃

开始

结束

基于经验公式的总温标签值搜索

无监督分类，获取相应回归模型

专家经验修正，得到最终预测模型

图1 进气总温修正算法流程图
Fig.1 Algorithm flow chart of inlet total temperature correction
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测值与参考值{ }Exij j

k

=1
的方差和进行分类，求得方

差最小的回归模型。

（4） 基于分类结果，以min(max(θ′ +∆xi, Ttli)， Ttli +

∆yi)为标签值训练回归模型（ x T T
T T= 0.5i
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，

y T T
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2），模型训练参数为

{ }Ma T;ij ij j k

k
t1 = 1,2, ,{ }

。

4 效果检验

4.1 试验对比

本试验对比了在总温恒定状态下，随着相对时

间的变化，模型的预测值（Predicted temperature）、进
气总温的实测值（T1 temperature value）与经验公式

值（Formula temperature）曲线的变化趋势，并给出了

马赫数（Ma）变化曲线。常温、低温和高温3个总温

状态下的试验对比图如图2所示。

模型衡量标准为：

RMSE（均方根误差）， m y y1 ( )
i

m
i i

=1

2，评价数据

的变化程度，值越小，说明预测模型描述试验数据具

有更好的精确度。

MAE（平均绝对误差），m y y1
i

m
i i

=1
，反映预测

值误差的实际情况。

R（极差），max minyi yi，反映预测值变化范围大

小，值越小，说明预测曲线变化范围越小，总温预测

值更能满足总温实际值的变化趋势。

基于以上数据训练基准回归模型，每个Epoch计
算1次模型的平均绝对误差与均方根误差，在450轮
的Epoch下，平均绝对误差与均方根误差在测试集

与训练集下随Epoch的变化分别如图3、图4所示。

4.2 试验结果分析

3个总温状态下，模型预测值、经验公式值、实测

值的数值统计如表2所示（结果仅保留小数点后

(a) 常温状态

(b) 高温状态

(c) 低温状态 
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图2 不同温度状态下的试验对比图
Fig.2 Comparison chart of different temperature test
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3位）。

通过分析与对比不同总温状态下，模型预测值、

实测值与经验公式的RMSE、MAE与R的数值特征，

可以得到以下结果：

（1） 预测值的RMSE、MAE、R要远小于实测值与

经验公式值，即模型预测曲线相较于实测值与经验

公式曲线更为平稳，更能满足总温恒定状态的物理

定义，说明模型在经验公式的基础上有较为明显的

修正效果。

（2） 相较于待修正的实测值，从预测曲线图像

可以看出，预测值总体上高于实测值，并且随着马赫

数的变化，预测值与实测值的差值也随之变化（马赫

数增大，预测值与实测值的差值增大），这符合专家

经验规则与相应物理规律。

（3） 基于损失函数图像显示，平均绝对误差与

均方根误差曲线总体呈下降趋势。在0~25轮
Epoch，平均绝对误差与均方根误差大幅度减小；在

第25轮Epoch时，误差值趋近于0，进气总温修正模

型趋近于收敛，具有良好的精度。

5 结论

对发动机进气总温测量误差修正方法进行深入

研究，提出了发动机进气总温的无监督修改算法，该

方法显著提高了总温修正的准确性和稳定性，解决

了当前发动机试验中进气总温经验修正结果分散性

较大的问题。同时，基于专家经验对标签值进行了

合理修正，并通过神经网络训练建立了高效的总温

修正模型。通过对比分析模型的预测值、总温实测

值与经验公式值，从图像与数值中总结出了进气总

温修正的相关规律，为进一步优化发动机性能提供

了数据支撑和理论依据。

尽管本文的研究已取得相应的成果，但本文的

算法仅支持在特定进气条件和受感部下对进气总温

进行修正，未来的研究可以进一步探讨不同环境条

件下的误差修正方法，并尝试结合更多先进的算法

和技术，提升模型的泛化能力和适用范围。
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表2 不同总温状态下的数值统计表
Table 2 Numerical statistics of different total temperature states

RMSE/℃ MAE/℃ R/℃
常温 低温 高温 常温 低温 高温 常温 低温 高温

预测值 0.257 0.189 0.397 0.134 0.077 0.118 0.430 0.446 0.531

实测值 0.845 0.789 2.548 0.716 0.480 0.905 2.662 2.985 3.852

经验公式 0.523 0.654 1.374 0.291 0.318 0.527 1.328 3.332 3.967
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压气机转子叶尖局部削薄对性能的影响

刘儒骏1，曹传军1，翟志龙1，周拜豪2

（1. 中国航发商用航空发动机有限责任公司，上海 200241；
2. 中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘 要： 转子叶尖局部削薄可以提升叶轮局部性能，提高效率和压比，广泛应用在航空发动机及燃气轮机的压气机
叶片中。选取大涵道比涡扇发动机高压压气机中间级转子叶片为研究对象，对其三维模型进行了多种形式的叶尖
局部削薄，并采用数值模拟方法研究了在不同深度、高度和宽度的削薄条件下叶片气动性能的变化。结果表明，叶
尖削薄能够改善气动性能。同时，叶尖削薄深度越大，沿弦长方向越长，对气动性能越有利。

关键词： 航空发动机；压气机转子；叶尖削薄；气动性能；数值模拟
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Influence of compressor rotor blade tip squealer on performance

LIU Rujun1, CAO Chuanjun1, ZHAI Zhilong1, ZHOU Baihao2

(1. AECC Commercial Aircraft Engine Co. , Ltd. , Shanghai 200241, China;
2. AECC Sichuan Gas Turbine Research Establishment, Chengdu 610500, China)

Abstract: Blade tip squealer can improve partial performance, efficiency, and pressure ratio of the impeller,
which has been widely applied to compressor blades of aero-engines and gas turbines. The middle stage
blade of the high-pressure compressor of a high bypass ratio turbofan engine was taken for numerical
simulation, applied with different blade tip squealers, in order to investigate the aero performance change
affected by different squealer depth, height, and width. The simulation results reveal that the blade tip
squealer has a positive influence on the aero performance of compressor. Meanwhile, the deeper and the
longer the squealer is, the better aero performance the blade would gain.
Key words: aero-engine; compressor rotor; squealer; aero performance; numerical simulation

1 引言

转子叶尖局部削薄（Squealer）技术广泛应用在

航空发动机及燃气轮机叶片设计中。尤其是在涡轮

转子叶片上，进行了较为深入的研究[1−4]。而在压

气机转子叶片上，也衍生出多种削薄方式。如周

敏[5]和胡加国等[6]提出了从叶片压力面向吸力面

斜向开槽的处理技术，可通过产生射流抑制吸力面

气流分离；张军等[7−8]提出了将叶尖吸力面开槽的

削薄方式，王维等[9]则对叶顶压力面和吸力面间的

部分下挖凹槽。当前世界主要航空发动机供应商在

其多型发动机高压压气机叶片上应用的削薄方式主

要是在高压压气机叶片叶尖位置，在一定叶高范围

内，将叶片压力面削去一部分。本文主要对此种叶

尖削薄方式进行研究。

高压压气机叶尖压力面削薄可以使叶片自重减

轻，改变叶片的固有频率，并且减小叶尖与机匣碰磨

时的损伤[10]。目前，已有相当数量的同类研究表

明，此种叶尖削薄方式对气动性能具有一定的积极

影响。王维等[11]指出，在叶尖削薄的高度达到叶高

18%时，单级流量和压比将分别增大约0.4%。邵

卫卫等[12]通过对NASA37转子进行叶尖压力面削

薄（该文献中称为叶尖片削处理），获得了接近的

结果，并认为其可以作为一种细调的设计手段来

调节气动性能，并使叶片满足其他结构、强度及振

动要求。

综合以上研究成果和业内其他公开文献，国内

收稿日期：2024-01-29
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外研究多集中于叶尖削薄对前面跨声级叶片气动性

能的影响，对中间亚声级叶片的研究不多。为此，本

文针对某大涵道比涡扇发动机高压压气机中间级转

子叶片，采用数值模拟手段，研究了不同叶尖削薄方

式对其气动性能的影响。

2 计算方法

2.1 算例设置与分组

本文基于工程设计考虑，计算了叶尖削薄区域

深度分别占叶片厚度的30%、50%、70%，削薄区域高

度分别占叶高的1%、2%、3%，削薄区域宽度分别占

弦长的80%、90%、95%的多组叶片，以探究不同因素

对气动性能的影响。

叶尖削薄控制参数如表1所示。表中，各算例代

号的第1个数字代表削薄深度占叶片特定部位厚度

的百分比，第2个数字代表削薄高度占总叶高的百分

比，第3个数字代表削薄宽度占叶片中弧线长度的百

分比。

将以上算例按照控制变量的方法分为3组，分别

研究在不同削薄深度、不同削薄高度和不同削薄宽

度下，高压压气机中间级的气动特性改变情况，如表

2所示。

2.2 计算模型与方法

本文对叶片的三维计算采用NUMECA 8.9软
件进行，该软件在叶轮机械领域应用广泛，其计算

结果与试验结果吻合较好。采取S-R单级计算模

式，即上游静子和研究对象转子共同参与计算。

网格采用Autogrid5划分，网格拓扑采用H-O-H结

构，并在叶尖削薄区域适当加密。计算模型如图1
所示。

网格质量如表3所示。各参数满足计算收敛性

需求。

流场模拟采用Fine/Turbo模块，单通道定常计

算，湍流模型采用S-A模型，工作介质采用真实气

体，转静交界面采用一维无反射界面。进口取试验

条件下的进口总温总压，出口中径处给定径向平衡

的静压，计算中通过调整出口静压获得压气机的特

性线。

2.3 网格无关性检查

分别对0-0-0叶型和50-2-90叶型进行网格无关

性检查，分别设置单级（静子+转子）总网格量为70
万、100万、120万、160万、200万，计算结果如图2所
示。可见，流量（图2（a））在160万网格量及以上时趋

于稳定，压比（图2（b））随网格量变化不明显。基于

此，选定160万网格量进行后续计算。

表1 叶尖削薄控制参数
Table 1 Control variable of squealer

算例
代号

削薄深度
（沿叶片周向）/%

削薄高度
（沿叶片径向）/%

削薄宽度
（沿叶片轴向）/%

0-0-0 0 0 0

50-2-90 50 2 90

30-2-90 30 2 90

70-2-90 70 2 90

50-1-90 50 1 90

50-3-90 50 3 90

50-2-80 50 2 80

50-2-95 50 2 95

表2 对比计算分组情况
Table 2 Grouping status for calculation comparison

组别 算例

第一组——削薄深度影响

0-0-0

30-2-90

50-2-90

70-2-90

第二组——削薄高度影响

0-0-0

50-1-90

50-2-90

50-3-90

第三组——削薄宽度影响

0-0-0

50-2-80

50-2-90

50-2-95

图1 三维计算模型示意图
Fig 1 3D model

表3 网格质量
Table 3 Mesh quality

参数 数值

网格最小夹角 18.234°

网格最大长宽比 3841.2

网格膨胀比 3.8689

Y+ ≤5
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3 结果分析

3.1 削薄深度对气动性能的影响

不同削薄深度下的无量纲流量压比特性如图3
所示。设计点单级特性如表4所示。流量、压比随削

薄深度的变化关系如图4所示。其中，换算流量变化

量为该叶型换算流量与0-0-0叶型换算流量之比减

1，压比变化量为该叶型压比与0-0-0叶型压比之差。

可以看出，经过削薄后，流量与压比均略有提高，但

量级均不超过0.1%，且提升量与削薄深度大致呈正

相关。

图5为转子沿S3流面的熵分布情况。图中，压力

面在左，吸力面在右，叶尖在下，叶根在上（以下各图

同）。可以看出，图片右上呈红色的高熵增区域（由

叶尖间隙泄漏造成）随着叶尖削薄的加深，面积减

少、颜色变浅（表征熵增减少，以下各图同），而图片

右下方随叶尖削薄的加深逐渐出现了一个涡，且随

叶片削薄厚度的增加而加强。该涡能够在一定程度

上阻碍叶尖泄漏流。

3.2 削薄高度对气动性能的影响

不同削薄高度下的无量纲流量压比特性如图6
所示。设计点单级特性分析如表5所示。流量、压比

随削薄高度变化关系如图7所示。可以看出，除削薄

高度为1%的叶型外，其他叶型的流量与压比均略有

提高，但量级均不超过0.1%。

图8为转子沿S3流面的熵分布。可以看出，图片
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图2 网格无关性检查
Fig.2 Grid independence check
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图3 削薄深度对比——单级特性
Fig.3 Design characteristic – comparison of squealer depth
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图4 流量和压比随削薄深度的变化
Fig.4 Mass flow and pressure ratio affected by squealer depth

表4 削薄深度对比——设计点单级特性
Table 4 Characteristic of design points – comparison of

squealer depth

叶型编号 换算流量变化量/% 压比变化量/%

0-0-0 – –

30-2-90 +0.03 +0.02

50-2-90 +0.06 +0.02

70-2-90 +0.06 +0.05
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右上呈红色的高熵增区域在削薄高度为1%时，反而

面积增大，颜色加深（表征熵增增加）。而在削薄高

度为2%以上时，该区域面积变小，颜色减淡，表明叶

尖削薄至少需要占叶高2%以上，才能有效抑制叶尖

泄漏。

3.3 削薄宽度对气动性能的影响

不同削薄宽度下的无量纲流量压比特性如图9

所示。设计点单级特性分析如表6所示。流量、压比

随削薄宽度变化关系如图10所示。可以看出，进行

了削薄的叶片，流量和压比都略大于不削薄的叶片，

但不同的削薄宽度对气动性能影响有限。在进行削

薄加工时，如需要保证前尾缘强度，可考虑避开叶尖

(a) 0-0-0叶型

(b) 30-2-90叶型

(c) 50-2-90叶型

(d) 70-2-90叶型
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图5 削薄深度对比——叶尖熵分布
Fig.5 Blade tip entropy – comparison of squealer depth
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图6 削薄高度对比——单级特性
Fig.6 Design characteristic – comparison of squealer height

表5 削薄高度对比——设计点单级特性
Table 5 Characteristic of design points –

comparison of squealer height

叶型 换算流量变化量/% 压比变化量/%

0-0-0 – –

50-1-90 −0.04 +0.01

50-2-90 +0.06 +0.02

50-3-90 +0.07 +0.05
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图7 流量和压比随削薄高度的变化
Fig.7 Mass flow and pressure ratio affected by squealer height

40 燃 气 涡 轮 试 验 与 研 究 第37卷



前尾缘区域，只在叶尖中部削薄。

图11为转子沿S3流面的熵分布情况。可以看

出，图片右上呈红色的高熵增区域在削薄后面积减

小、颜色减淡，但受削薄宽度的影响不显著。

4 结论与展望

（1） 叶尖削薄深度与气动性能有正相关性。叶

尖削薄沿叶片厚度方向越深，性能提升越大；叶尖削

薄高度大于等于2%叶片高度时，沿叶片高度方向越

高，性能提升越大。

（2） 叶尖削薄在占叶片厚度30%~70%、叶片展

(a) 0-0-0叶型

(b) 50-1-90叶型

(c) 50-2-90叶型

(d) 50-3-90叶型
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图8 削薄高度对比——叶尖熵分布
Fig.8 Blade tip entropy – comparison of squealer height
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图9 削薄宽度对比——单级特性
Fig.9 Design characteristic – comparison of squealer width

表6 削薄宽度对比——设计点单级特性
Table 6 Characteristic of design points –

comparison of squealer width

叶型 换算流量变化量/% 压比变化量/%

0-0-0 – –

50-2-80 +0.02 +0.02

50-2-90 +0.06 +0.02

50-2-95 +0.06 +0.04
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图10 流量和压比随削薄宽度的变化
Fig.10 Mass flow and pressure ratio affected by squealer width
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高1%~3%、叶片沿弦长宽度80%~95%范围内，对压

气机单级流量和压比的影响在0.1%量级范围内。

（3） 根据同类文献研究，叶尖削薄主要功能为

减轻质量、增加强度、减小碰磨损伤。后续在本文模

型基础上对上述方面进行进一步研究。
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Fig.11 Blade tip entropy distribution –

comparison of squealer width

42 燃 气 涡 轮 试 验 与 研 究 第37卷



✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳
✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳
✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳
✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳
✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳
✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳
✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳
✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳
✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳
✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳✳

第 37 卷 第 1 期 燃气涡轮试验与研究 Vol.37, No.1

2024 年 2 月 Gas Turbine Experiment and Research Feb., 2024 43

叶栅式预旋喷嘴气动设计与试验研究

张华军1，印 灿1，陈丹青2，岳治衡1

（1. 空军成都局某军事代表室，成都 610500；2. 中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘 要： 合理的预旋喷嘴设计及分析在减小预旋系统的流动损失，改善叶片换热效果扮演着重要角色。基于自研

软件首先对典型结构的预旋喷嘴翼型进行气动设计，然后根据设计结果进行三维仿真分析，并开展试验研究。考虑

到预旋喷嘴叶片小、高度较低，在实际加工制造时容易超差，采用仿真方法研究了预旋喷嘴叶片高度与安装角的变

化对流动特性的影响。试验结果显示，仿真结果与试验结果符合性较好，证实了预旋喷嘴设计结果满足设计要求。

关键词： 航空发动机；预旋喷嘴；翼型设计；叶片高度；安装角
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Aerodynamic design and experimental investigations on
the vane shaped pre-swirl nozzle

ZHANG Huajun1, YIN Can1, CHEN Danqing2, YUE Zhiheng1

(1. Chengdu Military Representative Bureau of Air Force, Chengdu 610500, China;
2. AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Chengdu 610500, China)

Abstract: In order to reduce the flow loss of the pre-swirl air supply system and improve the heat transfer
effect of the blades, reasonable pre-swirl nozzle structure design and simulation analysis methods are very
important. Based on self-developed software, the pre-swirl nozzle was designed and three-dimensional
simulation analysis and experimental research was conducted according to the design results. Due to the
small size and low height of the pre-swirl nozzle, it is easy to exceed the tolerance during actual processing.
Simulation methods were used to study the influence of changes in the height and stagger angle of blades on
the flow characteristics. The experimental results show that the simulation results are in good agreement
with the experimental results, confirming that the design of the pre-swirl nozzle meets the design
requirements.
Key words: aero-engine; pre-swirl nozzle; airfoil design; blade height; stagger angle

1 引言

现代航空发动机中，为了提高高压涡轮转子冷

却气流的冷却效率，一般在冷气进入涡轮工作叶片

之前采用预旋结构对冷气进行一定角度的偏转，使

得该股气体沿盘转动方向产生周向速度，即产生预

旋，从而降低用于冷却涡轮叶片的空气温度，起到降

低涡轮工作叶片供气温度的效果。为了降低叶片冷

气温度，保证叶片高效、安全地工作，一级涡轮动叶

常采用预旋供气系统供气，即设置预旋喷嘴。

预旋喷嘴常用的结构形式分为孔式、薄片式和

叶栅式3种。DITTMANN等[1–2]对孔式预旋喷嘴进

行了大量的试验研究，分析了压比、转速、进口几何

形状和长径比等对预旋喷嘴流量系数的影响，结果

表明孔式预旋喷嘴进口几何形状和压比对流量系数

的影响较大，转速和长径比的影响较小。陈尧[3]、

刘高文[4]等分别在孔式预旋喷嘴的基础上进行改

进，设计了不同阶梯型收缩孔并开展了试验和数值

模拟。刘育心等[5–6]提出，与常规叶栅预旋喷嘴相

比，叶孔式预旋喷嘴的流量系数和效率大幅度提高。

刘波和王永红[7]对真实尺寸的叶栅式预旋喷嘴进
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行试验研究，获得了预旋喷嘴流量系数随压比的变

化规律。柴军生和杨燕生[8]采用商业软件对叶栅

式预旋喷嘴的出口特性进行了模拟，总结出叶栅式

预旋具有较小的出口气流角和总压损失系数的特

点。对预旋喷嘴的深入研究表明，叶栅式预旋喷嘴

气动性能优异、流通能力强、降温效果好[9–10]，为此

目前国内外发动机中常采用叶栅式预旋喷嘴。

预旋系统设计及性能预测是发动机二次流路设

计中的一项关键技术。在预旋系统内冷却气体会存

在一定的流动损失，对涡轮部件冷却产生一定的负

面影响，因此低损失预旋系统的设计显得尤为重

要[10–11]。其中，预旋喷嘴数目、高度及叶型安装角

等因素对预旋损失性能的影响是重要的研究方向。

为了减少预旋喷嘴流动损失，保证一级涡轮动

叶冷却供气的需要，本文开展了叶栅式预旋喷嘴气

动设计与试验研究。另外，考虑到叶栅式预旋喷嘴

尺寸小，在加工制造时容易出现超差，影响冷却气体

的流动进而影响冷却效果，还开展了预旋喷嘴叶片

高度与安装角对流动特性的影响研究，以期为预旋

喷嘴加工制造公差控制提供依据。

2 预旋喷嘴设计方案

在航空发动机中，高压涡轮动叶的冷却空气来

自燃烧室内环腔二股流。带预旋喷嘴的工作叶片冷

却供气流路一般称为预旋供气流路，气流经预旋喷

嘴后，可使得进入动叶前的冷却空气沿盘转动方向

产生周向速度，使冷气与转动叶片之间的相对总温

下降[12]，如图1所示。本文根据涡轮一级转子叶片

冷却要求，以典型预旋系统结构为基础进行叶栅式

预旋喷嘴方案设计。

2.1 预旋喷嘴设计要求

预旋喷嘴设计要求根据发动机空气系统专业评

估结果给定，具体要求见表1。
2.2 叶型设计结果

叶栅式预旋喷嘴设计的主要目标是确定流道及

叶型。基于加工成本和流量控制难度等考虑，一般

采用直叶片和直流道设计。叶型设计采用涡轮叶片

气动设计软件BladeDesign1.6[13]。该软件采用

Bezier曲线进行叶栅型线设计，包含了叶片设计的3
个基本环节（叶栅型线设计、S1流面计算及叶片积

叠），可以快速地完成叶片设计，已在涡轮设计工作

中成功应用。其主要界面如图2所示。S1流面绕流

计算采用基于商业软件开发的S1IC软件。

预旋喷嘴采用等截面直叶片设计，叶片数为73，
叶高为5.7 mm，安装角为28.5°，展弦比为0.276，基元

级叶型设计结果见图3。表2为S1流面绕流计算

结果。可见，该基元级叶栅能量损失系数为0.052。
2.3 三维数值计算方法

数值计算模型包含进气道、预旋喷嘴叶型及出

口，不考虑下游转动部分。采用TurboGrid软件进行

网格划分，整个流动区域为六面体结构化网格，总网

单元数为581 503。
为研究预旋喷嘴的流场细节，采用全三维仿真

软件ANSYS CFX对预旋喷嘴叶片排进行全三维计

算分析。计算边界为：进口给定进口总压、总温、进

口湍流度和涡黏性比，出口给定出口平均静压，壁面

给定绝热无滑移，周期性边界上对应点上所有物理

量相等。求解器采用高分辨率差分格式、带转捩的

SST湍流模型，收敛准则为最大残差不大于5×10–4。
2.4 三维数值计算结果与分析

2.4.1 设计点三维计算结果与分析

设计点计算结果与设计要求对比见表3。考虑加

工制造偏差，进口换算流量比设计要求偏大0.8%，满

预旋喷嘴

盖板

冷气

燃气

图1 典型预旋供气系统示意图
Fig.1 A typical pre-swirl air supply system

表1 预旋喷嘴设计要求
Table 1 The pre-swirl nozzle design requirements

参数 设计要求

径向位置/mm 192

进口换算流量/(kg∙K1/2∙kPa–1∙s–1) 0.038 8

预旋温降/K 58

压比（进口总压/出口静压） 1.341
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足设计要求；预旋喷嘴预旋温降满足设计要求。

图5给出了预旋喷嘴根、中、尖截面叶片表面等

熵马赫数分布。图中，xc为轴向弦长，Ma is为叶片表

面等熵马赫数，Hub、Mid、Shroud线分别对应预旋喷

嘴叶片根、中、尖截面等熵马赫数。可以看出，叶片

根、中、尖3个截面分布基本一致，叶型载荷分布比较

均匀，喉部后无激波产生。图6为预旋喷嘴中截面槽

道内马赫数等值线分布图，为典型的亚声速流动，流

场内无气流分离现象。

2.4.2 叶片高度和安装角对预旋喷嘴流动性能影响

分析

预旋喷嘴叶片设计高度为5.7 mm。计算分析了

叶片高度偏差±0.3 mm（约占相对高度的5.3%），即

叶片截面积=48.377 7 mm2

重心x=0.341 7 重心y=0.139 4
相对最大厚度=0.176 4 mm
最大厚度x=0.179 1 mm 最大厚度y=0.157 4 mm

图2 造型设计界面
Fig.2 Profile design interface
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图3 预旋喷嘴叶栅示意图
Fig.3 Schematic diagram of the pre-swirl nozzle

表2 S1流面绕流计算结果
Table 2 S1 stream surface calculation results

参数 数值

出口马赫数 0.635

总压损失系数 0.016 5

能量损失系数 0.052

出口气流角（与额向夹角）/（°） 9.95

0.005 0 0.010 0/m0
0.002 5 0.007 5

图4 计算模型网格示意图
Fig.4 Computational grids

表3 预旋喷嘴三维计算结果比较
Table 3 Comparison of 3D calculation results

参数 设计要求 设计结果

进口换算流量/(kg∙K1/2∙kPa–1∙s–1) 0.038 8 0.039 1

出口气流角（与额向夹角）/（°） − 10.2

预旋温降/K 58 60

压比 1.341 1.340

能量损失系数 − 0.121 3
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叶片高度分别为5.4和6.0 mm下的性能，并与设计结

果进行对比，对比结果见表4。从表中可以看出，随

着预旋喷嘴叶片高度的逐渐增加，流量、总压恢复系

数及出口马赫数均逐渐增加，而能量损失系数逐渐

减小。这是因为随着预旋喷嘴叶片高度的增加，相

应地增加了整个环形通道的面积，通过预旋系统

的流量相应地得到了增加。预旋喷嘴叶片高度为

5.7 mm，其展弦比为0.276，属于低展弦比叶栅，上、

下端壁及叶片壁面产生的附面层对流动有显著影

响。随着叶片高度的增加，附面层占整个通道的比

例逐渐减小，削弱了对气流的影响，因此通过预旋系

统的气流总压恢复系数得到了提升，降低了能量损

失，相应地增加了气流出口马赫数。

图7为预旋喷嘴流量随叶片高度的变化曲线，图

8为能量损失系数随叶片高度的变化曲线。可见，预

旋喷嘴流量随着叶片高度的增加而线性增加；能量

损失系数随着叶片高度的增加而减小，并基本呈线

性规律变化。预旋喷嘴叶片高度变化5.3%，流量变

化5.5%，能量损失系数变化2.5%。

预旋喷嘴叶片设计叶片安装角为28.5°，分别计

算了安装角变化±0.5°下的性能，并与设计结果进行

对比，结果见表5。从表中可以看出，仅改变叶片安

装角条件下，随着预旋喷嘴叶型安装角的增大，喉部

尺寸增加，相应地增加了叶片的喉部面积，预旋喷嘴

流量增加。由于喉部尺寸较小，附面层对流动的影

响较大，随着喉部尺寸的增加，相应地削弱了附面层

对有效流通面积的影响，因此流量增加、总压恢复系

数增加、能量损失系数减小。

图9为预旋喷嘴流量随叶型安装角的变化曲线，

图10为预旋喷嘴能量损失系数随叶型安装角的变化

曲线。可以看出，流量会随着预旋喷嘴安装角的增

加而线性增加；能量损失系数随着预旋喷嘴安装角

的增加而减小，并近似呈线性规律变化。

3 试验验证结果

为验证计算方法，在预旋喷嘴流量试验台上开

展了预旋喷嘴流量试验。涡轮预旋喷嘴试验件采用

了一体式的涡轮预旋喷嘴结构设计（图11(a)）。相

比于常规分体式的涡轮预旋喷嘴结构（图11(b)），一
体式的涡轮预旋喷嘴避免了流道的冷气泄漏，消除

了焊瘤对涡轮预旋喷嘴冷气流路造成的损失。

为了满足试验台架与预旋喷嘴之间的连接过

渡，涡轮预旋喷嘴试验件转接/测量段设计成了锥筒

结构。转接/测量段在后段——预旋喷嘴进口处设
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M
a is

xc

0.6 0.8 1.0

0.2

0.4

0.6

0.8

Hub
Mid
Shroud

图5 预旋喷嘴叶片表面等熵马赫数分布
Fig.5 Isentropic Mach number distribution at blade surface
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图6 中截面马赫数等值线分布
Fig.6 Mach number isopleth distribution of the medium section

表4 叶片高度对流动特性影响
Table 4 Influence of the blade height on the flow characteristics

叶片高度/mm 进口气流角（额向）/（°） 压比 进口换算流量/(kg∙K1/2∙kPa–1∙s–1) 出口马赫数 能量损失系数 出口气流角（额向）/（°）

5.4 90 1.34 0.036 9 0.626 0.124 4 10.6

5.7 90 1.34 0.039 1 0.627 0.121 3 10.6

6.0 90 1.34 0.041 2 0.628 0.118 7 10.6
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置有与发动机结构一致的模拟进口冷气腔，用来模

拟发动机的预旋喷嘴进口冷气流场特性。转接/测
量段前段至后段设有沿程压力测点，可实时监控、测

量沿程冷气压力。预旋喷嘴试验件结构见图12。
试验获取了不同压比条件下预旋喷嘴的空气流

量。该预旋喷嘴试验件喉部面积测量值大于名义值

约1.54%。图13示出了相对换算流量特性（定义为

各工况计算的进口换算流量与设计点进口换算流量

之比）试验值与计算值的对比。可以看出，试验正、

反行程流量特性基本重合，流量随着压比的增加先

大幅度增加后缓慢增加；随着压比增加，预旋喷嘴叶

片喉部接近临界状态。相比试验结果，仿真结果略

微偏大。在设计点压比下，试验换算流量与设计值

相比，流量相对偏差为0.66%，满足设计要求。

4 结论

针对涡轮动叶冷却供气系统，开展了叶栅式预

旋喷嘴的设计、三维仿真及试验研究，主要结论

表5 安装角对流动特性的影响
Table 5 Influence of stagger angle on the flow characteristics

安装角/（°） 进口气流角（额向）/（°） 压比 进口换算流量/(kg∙K1/2∙kPa–1∙s–1) 能量损失系数 出口马赫数 总压恢复系数 出口气流角（额向）/（°）

28.0 90 1.34 0.037 3 0.127 2 0.625 0.967 3 10.1

28.5 90 1.34 0.039 1 0.121 3 0.627 0.969 2 10.6

29.0 90 1.34 0.040 9 0.117 1 0.629 0.970 2 11.0
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图9 流量随叶型安装角的变化曲线
Fig.9 Mass flow vs. stagger angle
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图10 能量损失系数随叶型安装角的变化曲线
Fig.10 Energy loss coefficient vs. stagger angle
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图7 流量随叶片高度的变化曲线
Fig.7 Mass flow vs.blade height
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图8 能量损失系数随叶片高度的变化曲线
Fig.8 Energy loss vs. blade height
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如下：

（1） 采用三维仿真与试验相结合的方法，验证

了叶栅式预旋喷嘴设计结果满足设计要求。

（2） 研究了叶栅式预旋喷嘴叶高和安装角变化

对预旋喷嘴流动性能的影响。当预旋喷嘴叶片高度

变化5.3%时，流量变化5.5%，能量损失系数变化约

2.5%；当预旋喷嘴叶型安装角减小0.5°时，流量减小

4.6%，能量损失系数增加4.9%。为预旋喷嘴加工制

造工差控制提供了依据。
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图11 预旋喷嘴结构模型
Fig.11 Pre-swirl nozzle structure

图12 试验件结构示意图
Fig.12 Test rig of the pre-swirl nozzle
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图13 试验与计算结果对比
Fig.13 Comparison of experimental and computational

fluid dynamics results
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基于机器学习的TC17合金超高周
疲劳寿命预测

石 炜1，钱泓江2，黄志勇2，赵 伟1，郭建英1

（1. 中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500；2. 四川大学 空天科学与工程学院，成都 610065）

摘 要： 航空发动机压气机叶片材料TC17超高周疲劳试验周期长、成本高，且疲劳寿命数据分散度大，导致其疲劳
寿命预测较难，预测模型精度不高。机器学习（ML）具有强大的数据处理能力，采用了蒙特卡罗模拟（MCS）对TC17
超高周疲劳寿命数据进行了有效的扩展和增强，提出了一种具有动态记忆建模能力的机器学习网络模型，可检验
MCS的有效性和提高超高周疲劳寿命数据预测的准确性。研究结果表明，应力比R=0.1工况下经MCS数据增强作用
后的网络模型预测精度最大可提高约63.05%，预测结果均在5.0倍分散带以内。

关键词： 航空发动机；机器学习；TC17；超高周疲劳；寿命预测；蒙特卡罗；数据增强
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Prediction of very-high-cycle fatigue life of TC17 alloy
based on machine learning

SHI Wei1, QIAN Hong-jiang2, HUANG Zhi-yong2, ZHAO Wei1, GUO Jian-ying1

(1. AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Chengdu 610500, China; 2. School of Aerospace Science
and Engineering, Sichuan University, Chengdu 610065, China)

Abstract: Based on the challenges of the fatigue life of TC17, a titanium alloy compressor blade material
for aero-engines, which is difficult to predict due to the large dispersion of fatigue life and the limitations of
high test cost and long test period. Machine learning (ML) has powerful data processing ability, this paper
uses Monte Carlo simulation (MCS) to extend and enhance the fatigue life of TC17 at very-high-cycle
fatigue life, and uses machine learning to verify the accuracy of fatigue life prediction. The prediction
results for the stress ratio R = 0.1 show that the prediction accuracy of the ML model after data enhancement
has improved by 63.05%, and also those predictions are all within the scatter band of 5.0.
Key words: aero-engines; machine learning; TC17; very-high-cycle fatigue; life prediction; Monte Carlo;

data enhancement

1 引言

疲劳寿命定义为设备或结构受循环载荷不断作

用直至失效所经历的次数或周期，是反映服役性能

的重要指标，疲劳寿命预测的准确性将直接关系到

设备结构的可靠性和安全性[1–2]。近年来机器学习

（ML）已在各个领域不断推广应用，较传统的寿命预

测经验模型和物理驱动模型而言，展示了出色的建

模能力和强大的预测性能[3−5]，已成为材料疲劳寿

命预测研究的热点方向。其主要特征为ML无需对

材料失效的复杂机理进行正面推导，而是由实测输

入输出数据进行反向函数逼近，实现高维特征输入

与疲劳寿命输出的全局映射，并最终得到高精度的

预测结果[6−8]。

AGRAWAL等[9]利用ML对钢合金的低−高周疲

劳强度进行了预测，并开发了在线预测工具，只需输

入同等材料的成分及其他相关属性，便可对疲劳强

度进行实时预测。KANG团队[10−11]提出了一种直
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接模拟复杂加载条件（输入）和多轴疲劳寿命（输出）

之间的高度非线性映射深度学习（DL）模型，其中输

入仅为温度变化及多轴加载路径，输出为高周疲劳

寿命预测值，从而实现了多轴载荷和温度变化对疲

劳寿命的协同效应预测，且预测结果在1.5倍分散带

内。ZHANG等[12]采用传统ML、DL和物理信息神

经网络对316不锈钢的蠕变疲劳寿命进行了预测，发

现物理信息神经网络预测精度较高。FAN等[13]使

用了深度信念网络（DBN）来拟合7N01铝合金的低

−高周疲劳数据，对材料疲劳裂纹扩展寿命进行预

测。WEI等[14]利用长短期记忆（LSTM）网络的迁移

学习来研究低合金钢寿命，并应用于超高周疲劳寿

命预测。GU等[15]利用分治方法的ML框架来扩展

各载荷条件下蠕变−疲劳寿命样本量，并结合应变

能量密度耗竭模型，得到了随机累积的蠕变和疲劳

损伤。SUN等[16]提出了一种集成傅里叶变换和半

经验方程的循环生成对抗网络（cGAN），使每个加

载路径的两个样本可以增加为数百个高质量的样

本，研究结果表明对316L不锈钢多轴高周疲劳寿命

的预测精度可提高35%~91%。LIAN等[17]设计了一

个基于知识的ML框架，通过联立经验公式和数据驱

动模型来预测7种不同系列铝合金的低−高周疲劳

寿命，所提出的基于知识的S N 曲线模型适用于不

同的铝合金的疲劳寿命预测。

上述研究大多针对特定材料的低周和高周疲劳

寿命，对超高周疲劳寿命预测的研究较少。分析原

因是，超高周疲劳试验循环为107周次及以上，试验

周期长，且试验工况复杂，导致疲劳数据集较少，一

定程度上限制了ML预测模型的应用；另外，超高周

疲劳寿命试验结果具有较大的分散性，超高周疲劳

寿命较难预测。

本文对航空发动机钛合金压气机叶片材料

TC17的超高周疲劳寿命预测进行了研究，采用MCS
对TC17超高周疲劳寿命数据集进行扩展和增强，弥

补了训练样本量较小的不足，提高了ML模型的预测

精度。该方法不仅实现了TC17合金的超高周疲劳

寿命预测，还可推广应用至其他金属材料，具有一定

的通用性。

2 超高周试验

2.1 设备及试样参数

TC17的超高周疲劳测试是在室内温度环境

（26℃）下使用超声疲劳系统进行的，如图1所示。该

系统通过压电陶瓷换能器实现了20 kHz±500 Hz的
超高加载频率，同时用空气压缩机对试件进行冷却，

以减少自热引起的温升的影响[18−19]，当压电陶瓷换

能器发出给定的振动频率时，超声疲劳测试系统将

产生应力和位移分布场。

TC17试样的几何参数如图2所示。超高周试验

主要针对正应力比工况，疲劳试样中间截面直径设

计为3 mm[20]。

2.2 TC17微观结构及疲劳分析

TC17合金的金属微观组织结构扫描电子显微

镜图如图3所示。TC17合金经800、1 000和1 200目
数水磨金相砂纸打磨和研磨膏分步抛光，由金相腐

蚀液Kroll溶液对抛光面进行金相腐蚀从而得到本

次TC17金相试样。由扫描电子显微镜结果可以直

观看出，TC17合金中 相含量约60%，初生相 p约

40%，其中 相存在一定数量呈片层结构的强化相

L，这与呈等轴状的 p有着明显的差异[21]。

图4为应力比为0.1工况下TC17合金疲劳裂纹萌

生及裂纹扩展形貌区。可见，图4（a）和图4（b）均存

在群落状分布的晶界面，且由于裂纹萌生边缘的疲

劳裂纹异面与扩展面边界相互作用，导致裂纹萌生

区附近存在大量的白色条带状形貌。

2.3 S−N曲线

根据TC17合金超高周疲劳试验结果可得到S−N
曲线，如图5所示。

Piezoelectric 
converter 

 Control 
system

A/D D/A

Cooling air

Specimen

Displacement 
amplitude 

Stress 
amplitude 

图1 超声疲劳测试系统
Fig.1 Ultrasonic fatigue test system
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3 数据增强及建模

3.1 蒙特卡罗模拟

蒙特卡罗模拟（MCS）数据增强方法能有效地

解决数据样本量小的问题，通过MCS方法对TC17超
高周疲劳小样本数据进行扩展。

针对TC17的S−N曲线为二维平面数据点，即存

在二维相互独立分布的应力 和疲劳寿命Nf，假设

存在线性组合的随机变量P和T ：

P N
T N

= +
= +

(1)f

f

式中： 、 、 、 为线性组合相关系数。

则生成数据的期望可以表示为：

( )
( )

E P E E N
E T E E N

= +
= +

(2)
( ) ( )

( ) ( )
f

f

初始数据的方差V P( )和V T( )可以表示为：

( )
( )

V P V N

V T V N

= + = +

= + = +
(3)

( )

( )
f

2 2

f
2 2

根据初始数据规律进行数据增强，需要对应力

和疲劳寿命的相关性进行计算，引入协方差计算

方法：

( ) ( ) ( )N E N E E NCov , = = + (4)( )f f f

和Nf的协方差矩阵 ( )H N, f 可以表示为：

αL+β

αp

SEI 15 kV WD18 mm ×2000
10 µm

图3 TC17金属微观组织结构扫描电子显微镜图
Fig.3 Scanning electron microscope view of

the microstructure of TC17 metal

(a) R =0.1、σ =380 MPa、Nf =2.544×107 (b) R =0.1、σ =340 MPa、Nf =1.307×108

SEI SEI10 kVWD19 mm ×800 ×50020 μm 50 μm

图4 TC17疲劳断口扫描电子显微镜图
Fig.4 Scanning electron microscope view of TC17 fatigue fracture
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图2 正应力工况TC17试样几何参数
Fig.2 Geometrical parameters of TC17 specimens for positive stress conditions
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( )H N V P P T
T P V T

, =
Cov ,

Cov ,

=
+ +
+ +

(5)

( ) ( )
( ) ( )f

2 2

2 2

将上述协方差矩阵进行Cholesky分解以简化运

算，可以得到矩阵D及转置矩阵DT的乘积：

D

DD

=

+ +
+ +

= (6)
2 2

2 2
T

数据生成模型可以表示为：

( )HG N O E O= chol , + (7)( )f

式中：G为生成数据，O为初始数据， ( )H Nchol , f 表

示对 和Nf的协方差矩阵 ( )H N, f 进行Cholesky

分解。

R=0.1工况下TC17合金超高周疲劳数据的正态

性检验可由表1所示，生成的协方差矩阵为：

( )H N, = 1.559 × 10 6.249 × 10
6.249 × 10 645.161

(8)f
18 9

9

采用MCS方法按照生成点数n=100、n=300、
n=600进行数据增强，数据增强结果如图6所示。可

看出MCS方法克服了超高周部分数据稀疏问题，对

概率分布较低区域进行了有效的扩展。

3.2 机器学习预测模型

针对机器学习算法，选用了动态递归神经网络

框架（图7）来进行TC17超高周疲劳寿命数据增强验

证。该框架可实现动态建模功能，能够避免因小样

本数据集建模训练而陷入局部最优的问题，且比同

类型神经网络拥有更强的计算能力。另外，动态递

归网络还增加了承接层（BL），以起到网络记忆功能

的作用。

模型网络权值W动态修正可以表达为：

[ ]W Y W Y W= 9( ) ( ) ( )
t

q

t t
=1

+1 +1*
2

式中 ： W( )表示权值修正量 ， q为神经元个数 ，

Y W( )t+1 和Y W( )t+1* 分别表示次迭代输出和初始输出。

为验证MCS数据增强效果，对超高周疲劳数据

n=0，n=100，n=300，n=600等4种情况进行独立训练。

选取每种情况的最优训练模型作为对比分析，其中

用于模型的测试集占比约为30%，验证集占比约为
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图5 R = 0.1工况下TC17合金S−N曲线
Fig.5 S−N curve for TC17 alloy at R=0.1 operating conditions

表1 TC17超高周疲劳数据正态性检验
Table 1 Test for normality of TC17 very-high-fatigue data

变量名 均值 标准差 显著性水平/%

σ/MPa 372.5 25.4 5

Nf /Cycle 392 654 781 1 249 313 966 1
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图6 MCS数据增强结果
Fig.6 Enhanced data results of MCS
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10%。考虑数据特征为单输入类型，故采用单层隐

藏层网络结构，将验证集的均值平均绝对百分比误

差（MAPE）作为隐藏层神经元（Hidden）个数选择指

标，MAPE的计算表达式为：

MAPE n
p p

p
= 1 (10)

t

n t t

t=1

pre

式中：pt、pt
pre分别表示真实值和预测值。

4种情况下动态递归网络结构的隐藏层神经元

个数选取结果如图8所示，网络训练参数如表2所示。

4 寿命预测结果分析

在各自最优网络训练结构情况下，TC17超高周

疲劳寿命预测结果如图9所示。可以看出，在未进行

MCS数据增强时，模型部分预测结果分布大致位于

5.0倍分散带以外。而经MCS数据增强弥补超高周

疲劳稀疏区间数据后，当MCS生成数据点n=600时，

模型预测结果均在5.0倍分散带以内，这主要是因为

MCS对概率分布较低的数据进行了高频增强，如图

6(c)所示。

表3示出了TC17超高周疲劳寿命预测结果的定

量分析。经MCS数据增强（n=600）后模型的预测结

果较初始数据MAPE指标最大降低了63.05%，这表

明通过MCS进行高效数据增强能提高机器学习模

型的预测精度。

5 结论

针对航空发动机压气机叶片材料TC17合金超

高周疲劳寿命预测问题，通过蒙特卡罗模拟对TC17
超高周疲劳寿命数据进行了扩展和增强，提出了一

种具有动态记忆建模能力的机器学习网络模型，提

高了超高周疲劳寿命预测精度，结论如下：

（1） 采用机器学习算法中性能较强的动态递归

Nf

Input

Bearer
 layer

图7 动态递归网络概念框架
Fig.7 Conceptual framework for dynamic recursive networks
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图8 隐藏层神经元个数选取
Fig.8 Selection of the number of neurons in the hidden layer

表2 动态递归网络训练参数及最优网络结构
Table 2 Dynamic recurrent network training parameters and

optimal network structure

变量名 训练次数 Hidden 学习率

初始数据n = 0 2 000 5 0.10

数据增强

n = 100 2 000 5 0.10
n = 300 5 000 9 0.08

n = 600 5 000 8 0.05
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图9 TC17超高周疲劳寿命预测
Fig.9 TC17 very-high-cycle fatigue life prediction

表3 TC17寿命预测结果定量分析
Table 3 Quantitative analysis of TC17 life prediction results

变量名
初始数据
n = 0

数据增强

n = 100 n = 300 n = 600

MAPE/% 166.73 158.28 118.77 103.68
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神经网络进行建模预测，将验证集的MAPE指标作

为模型框架中隐藏层神经元个数的选取依据可以得

到较优的网络模型。

（2） 经MCS数据增强后的网络模型其预测精度

最大可提高约63.05%，预测结果大致分布于5.0倍分

散带以内。

（3） 后续可对MCS方法的增强机制进行研究，

实现多维特征数据的增强和扩展。
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航空发动机分流环水滴撞击特性研究

杨 军，闫怀喜
（中国航发商用航空发动机有限公司，上海 200241）

摘 要： 为了研究航空发动机分流环的防冰需求，利用LEWINT软件对分流环的简化结构进行了水滴撞击特性计

算。结果表明：分流环前缘区域水滴局部撞击率最高，上表面靠近前缘的区域和下表面前段有水滴撞击；随着来流

速度增大，分流环总撞击率逐渐增大，撞击极限先增大然后缓慢减小；随着来流攻角增大，下表面局部撞击率逐渐增

大，上表面撞击极限逐渐减小，分流环总撞击率逐渐增大，撞击极限逐渐减小，来流攻角超过6°撞击极限几乎不再变

化；随着水滴直径增大，分流环局部撞击率、总撞击率、撞击极限逐渐增大；与水滴直径S-S分布相比，L-D分布的前缘

局部撞击率偏小，分流环撞击极限偏大，总撞击率随水滴直径增大先偏大后偏小。分析结果可为分流环防冰设计提

供参考。

关键词： 航空发动机；分流环；防冰需求；LEWINT；水滴撞击特性
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Characteristics of the water droplets impingement
on the splitter ring of aero-engine

YANG Jun, YAN Huaixi

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

Abstract: In order to understand the anti-icing requirements for the splitter ring splitter ring of aero-engine,
the water droplet impingement characteristics on the simplified structure of the splitter ring were calculated
by LEWINT software. The results show that the local impingement efficiency is the highest on the leading
edge of the splitter ring. There are water droplets impinged on the front section of the lower surface and the
area near the leading edge of the upper surface. With the increase of incoming airflow velocity, the total
impingement efficiency of the splitter ring gradually increases, the impingement limit first increases and
then slowly decreases. With the increase of attack angle, the local impingement efficiency of the lower
surface gradually increases, the impingement limit of the upper surface gradually decreases, the total
impingement efficiency of the splitter ring gradually increases, the impingement limit of the splitter ring
gradually decreases, and when the attack angle exceeds 6°, the impingement limit hardly changes. With the
increase of droplet diameter, total impingement efficiency, local impingement efficiency and the
impingement limit all gradually increase. Compared with the S-S distribution of water droplet diameter,
the local impingement efficiency of the L-D distribution is smaller on the leading edge of the splitter ring,
the impingement limit of the splitter ring is larger, and the total impingement efficiency first increases and
then decreases with the increase of water droplet diameter. The calculation results can provide a reference
for the anti-icing design of the splitter ring.
Key words: aero-engine; splitter ring; anti-ice requirements; LEWINT; water droplets impingement

characteristics

1 引言

大涵道比航空涡扇发动机的分流环位于风扇出

口、增压级中介机匣前端。分流环前仅有风扇叶片，

无法阻挡大气环境中所有的水滴到达分流环截面。

收稿日期：2022-10-28
作者简介：杨 军（1973–），男，四川遂宁人，高级工程师，主要从事航空发动机防冰系统设计。



航空发动机在结冰气象条件下工作时，分流环可能

出现水滴撞击并结冰的现象。分流环是航空发动机

内外涵的物理截面，担负着约束风扇出口气流、分配

不同涵道间空气流量的重要作用，其前缘呈翼型。

一旦分流环出现结冰就会改变分流环前缘结构形

状，影响发动机气动性能，而脱落的冰还可能对发动

机结构造成毁损[1]。CCAR33部第33.68条[2]要求，

在CCAR25部附录C[3]中规定的连续最大或间断最

大结冰状态下，发动机在整个飞行功率范围内，其部

件上不应出现影响发动机工作或引起功率或推力损

失的结冰情况。为了确保分流环不会出现影响发动

机的超限结冰，满足适航符合性验证要求，需要在模

拟结冰气象条件下对分流环进行防冰分析。由于分

流环外表面过冷水滴撞击的情况将直接影响分流环

结冰结果，因此对分流环进行水滴撞击特性研究是

非常必要的。

国外对水滴撞击特性研究起步较早，已开发出

了多款水滴撞击特性计算的数值仿真软件[4]。国

内对水滴撞击特性研究起步较晚但发展迅速，研

究对象已涉及飞行器迎风的各个部件。何治等[5]

研究了悬停状态下直升机机翼的水滴撞击特性，

胡良权等[6]研究了翼型结构的水滴撞击特性，杨

倩等[7]研究了发动机进气道的水滴撞击特性，杨

军等[8]研究了发动机防冰支板水滴撞击特性，赵

秋月等[9]研究了发动机旋转整流帽罩的水滴撞击

特性。但总结国内研究工作发现，目前的研究主

要涉及飞机机体表面部件以及发动机进口部件，

对发动机流道内分流环进行水滴撞击特性的研究

较为稀缺。

本文采用集成的LEWINT软件对分流环的水滴

撞击特性进行计算，研究了来流速度、来流攻角和液

态水直径对水滴撞击特性的影响，以期为分流环防

冰设计分析提供参考。

2 数值模拟方法

水滴撞击特性计算以空气流场为基础。空气流

场的计算方法大致可分为两类[10]：一类是采用面元

法，求解势流，不考虑空气黏性，计算速度较快；另一

类是有限元法，求解N−S方程，考虑了空气黏性，计

算速度较慢。为了通过防冰适航验证，分流环防冰

设计需要在分流环防冰严酷状态下开展。防冰严酷

状态来源于标准表格试验条件和关键试验点分析

（CPA分析）[11]。咨询通告《航空发动机审定》[12]

的标准表格试验条件的参数不是确定的具体值，而

是一个范围，对其进行离散，然后再组合出的结冰状

态点较多。CPA分析基于结冰包线和发动机工作包

线进行离散，然后再组合出的结冰状态点更多。对

数以万计的结冰状态点，通过求解N−S方程获得空

气流场，再进行分流环水滴撞击特性计算来完成防

冰严酷状态筛选是不现实的。因此，根据项目工程

现实的需求，开发集成了LEWINT软件。

LEWINT软件与美国航空航天局（NASA）早期

开发的LEWICE软件[13]功能类似，通过求解势流方

程，快速获得二维部件周围的空气流场，然后采用拉

格朗日法计算水滴运动轨迹并得到部件表面的水滴

撞击特性。空气中过冷水滴的直径不是均匀的，通

常用平均容积直径（Median volume diameter，MVD）

来代表，即小于这个直径的所有水滴的质量与大于

这个直径的所有水滴的质量相等。在MVD基础上，

如果水滴直径分布还满足朗缪尔分布，通常用平均

有效直径（Mean effective diameter，MED）来代表。

朗缪尔分布中的Langmuir-D分布（L-D分布）用与液

态水百分比相关的7种水滴直径分布来代替实际情

况，得到了美国联邦航空管理局的认可[14]。LEWINT
软件可以对单一水滴直径分布（Single size，S-S分
布）进行计算，也可以对水滴直径L-D分布7种直径

尺寸的水滴分别进行计算，并给出各直径水滴的总

撞击率和局部撞击率[15]。

2.1 水滴撞击特性计算方法

水滴撞击特性通常用参数水滴撞击极限、水滴

总撞击率和水滴局部撞击率来描述。二维翼型的水

滴撞击如图1所示。水滴轨迹与翼型表面相切点称

为极限位置。图中Su和Sl分别表示水滴撞击的上、

下极限位置，S为水滴撞击范围内两极限位置间的

弧长， y为与翼型相切的两水滴轨迹在受翼型影响

发生偏转前的纵向距离，H为翼型结构在纵向方向

的投影高度。 sd 为水滴撞击区内微元表面对应的表

Su

HS ds

dy

y

Sl

图1 水滴撞击示意图
Fig.1 Sketch of water droplet impingement
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面长度， yd 为该微元表面两边界轨迹在受翼型影响

发生偏转前的纵向距离。

LEWINT软件定义的水滴总撞击率Em为：

E y H= / (1)m

LEWINT软件定义的水滴局部撞击率 为：

y s= d / d (2)
将二维翼型结构弦长C确定为特征尺寸，水滴

撞击极限S m定义为：

S S C= / (3)m

2.2 LEWINT算例验证

为了验证LEWINT软件计算水滴撞击特性的准

确性，以MICHAEL等[16]在NASA格林冰风洞中针

对NACA23012翼型进行的水滴撞击特性试验作为

验证算例。翼型弦长为0.914 m，最大厚度为0.11 m，

其剖面结构如图2所示。图中横、纵坐标分别为x、y
坐标与弦长C的比值。试验模拟高度为549 m，来流

空气速度为78.23 m/s，来流温度为–5 ℃，来流攻角

为2.5°，水滴直径为20 μm。将NACA23012翼型剖

面轮廓线离散为200个坐标点保存在数据文件中。坐

标点在文件中按顺时针顺序排列且从下表面尾缘开

始。为了减少计算时间，将计算时间设为1 s，计算步

数为1。计算过程中忽略液态水相变，空气饱和度设

置为100，液态水直径设置为L-D分布，液态水密度

设置为1 000 kg/m3，重力加速度设置为9.8 m/s2，水
滴轨迹数目设置为24，关闭过冷大水滴(Supercooled
large droplet, SLD)飞溅模型，控制体最小尺寸设置

为0.000 4。
图3为NACA23012翼型算例中获得的水滴运动

轨迹。可以看出，翼型前缘区域有水滴撞击，上、下

表面前段有水滴撞击，后段没有水滴撞击；前缘驻点

附近区域水滴轨迹分布比较密集，沿上、下表面向后

水滴轨迹分布逐渐变稀。水滴在向翼型运动过程

中，受到空气的影响，改变了原来的运动方向，向上、

下偏转且距离驻点较远的水滴轨迹偏转更明显。这

些水滴运动轨迹与预期的拉格朗日法计算的水滴轨

迹一致。

图4给出了NACA23012翼型LEWINT软件计算

的水滴局部撞击率与试验结果的对比。图中Sle为
驻点到撞击极限位置的弧长，负值为下表面，正值为

上表面。可以看出，翼型前缘区局部撞击率最高，沿

上、下表面向后，水滴局部撞击率逐渐降低；且

LEWINT软件计算的水滴局部撞击率分布与试验结
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图2 NACA23012翼型模型
Fig.2 NACA23012 airfoil model
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Fig.3 NACA23012 airfoil water drop trajectory
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果吻合较好。这表明基于LEWINT软件的水滴撞击

特性计算方法有效。

3 计算模型与计算条件

分流环计算模型如图5所示。分流环为直径较大

的对称结构，因此可简化为翼型，取1个剖面进行计

算。计算模型取消内涵道叶片并忽略风扇旋转的效

应，对计算结果影响较小。根据计算需要将分流环后

部进行圆滑过渡处理。计算基准参数如下：飞行高度

为500 m，来流速度v为100 m/s，来流攻角AOA为2.5°，
温度为–5 ℃，水滴直径（MVD或MED）为20 μm。

4 分流环试验件水滴撞击特性计算

4.1 来流速度的影响

图6给出了不同来流速度下分流环外表面的水

滴局部撞击率分布。图中横坐标为分流环表面弧长

与计算模型弦长之比。可以看出，分流环前缘区水

滴局部撞击率最高，沿分流环上、下表面向后，水滴

局部撞击率快速下降；下表面前段、中段有水滴撞

击，但水滴局部撞击率较低；上表面靠近前缘部分

有水滴撞击，其余部分没有水滴撞击。计算的分

流环外表面的水滴局部撞击率分布与分流环结冰

试验结果[17]相符。随着来流速度的增大，分流环前

缘区和上表面的水滴局部撞击率增大；上、下表面的

撞击极限位置有后移的趋势，当速度较大时后移的

趋势不再明显。

图7给出了分流环水滴总撞击率随来流速度的

变化。可以看出分流环外表面总撞击率随来流速度

的增大而逐步有序增大。来流速度较低时，总撞击

率增大幅度较大；来流速度较高时，总撞击率增大幅

度较小。从空气流场分析，来流空气遇到分流环会
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图4 水滴局部撞击率分布及与文献结果对比
Fig.4 Distribution of local impingement efficiency and

comparison with reference results
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图5 分流环模型结构示意图
Fig.5 Structure of the splitter ring model
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分为两股：一股向上偏转沿上表面流走，一股向下偏

转沿下表面流走。当来流空气绕流分流环时，水滴

质量较大，具有较大的惯性，有保持原运动方向的趋

势，从而偏离向上和向下的空气流线，撞击到分流环

表面。来流速度越大，水滴的动能越大，空气向上和

向下拖拽作用的影响越小，保持原运动趋势而撞击

到分流环表面的水滴数量就越多。

图8给出了分流环撞击极限随来流速度的变化。

可以看出，分流环撞击极限受来流速度影响较小。

在来流速度较低时（＜80 m/s），撞击极限随来流速

度的增大而增大，但增大的幅度较低；在来流速度较

高时（80＜v＜140 m/s），撞击极限也随来流速度的

增大而增大，但增大的幅度较大。当来流速度进一

步增大到很高时（＞140 m/s），撞击极限不再随来流

速度的增大而增大，开始小幅度逐步降低，逐渐趋于

一个定值0.85。出现这种现象主要是因为在低速

段，空气与水滴的的动量相差较小，水滴偏离空气流

线的能力增长幅度较小；在高速段，空气与水滴的动

量相差较大，水滴偏离空气流线的能力增长幅度较

大。由于来流空气与分流环存在2.5°攻角，驻点在

分流环前缘偏下的位置。当来流空气速度很高时，

一方面水滴在上表面的撞击极限已接近水滴遮蔽

区，随来流速度增加，撞击极限位置向后移动幅度较

小，另一方面空气从驻点向上绕过前缘的动量大幅

增强，带动水滴偏离上表面的作用明显，两者综合作

用使水滴局部撞击率呈现随速度增大而逐渐减小的

现象。

4.2 来流攻角的影响

图9为不同来流攻角下分流环外表面的水滴局

部撞击率分布。可以看出，来流攻角越大，上表面撞

击极限位置距离前缘越近，下表面水滴局部撞击率

越大，但下表面撞击极限位置变化不明显。这是由

于上表面为背风面，来流攻角增大，水滴遮蔽区增

大，水滴撞击极限位置会向下移动；下表面为迎风

面，来流攻角增大，水滴运动方向与分流环下表面的

夹角增大，水滴偏离空气流线后向分流环下表面运

动的路径减短，受空气黏性作用的时间缩短，撞击到

分流环下表面的水滴增多。

图10为分流环表面水滴总撞击率随来流攻角的

变化。可以看出，来流攻角越大，分流环表面的水滴

总撞击率越大。这表明随着来流攻角增大，下表面

水滴总撞击率增大的幅度大于上表面总撞击率减小

的幅度。

图11为分流环撞击极限随来流攻角的变化示意

图。可以看出，随着来流攻角的增大，水滴撞击极限

逐渐减小，当来流攻角超过6°，水滴撞击极限几乎不

变。这是由于分流环下表面撞击极限位置受来流攻

角影响较小，分流环上表面撞击极限位置随来流攻

角增大不断前移。当上表面的撞击极限位置移动到

弧型前缘附近，计算范围内的攻角变化对该撞击极

限位置影响很小。

4.3 水滴直径的影响

图12为不同水滴直径条件（S-S分布）下分流环
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图8 撞击极限随来流速度的变化
Fig.8 The impingement limit varies with

different airflow velocities

−0.8 −0.6 −0.4 −0.2 0 0.2
0

0.2

0.4

0.6

0.8

Sle/C

β

AOA=1°
AOA=3°
AOA=5°
AOA=7°

图9 不同来流攻角的水滴局部撞击率比较
Fig.9 Local impingement efficiency varies with

different attack angles

第1期 杨 军等：航空发动机分流环水滴撞击特性研究 59



外表面的水滴局部撞击率分布。可以看出，水滴直

径越大，上、下表面的撞击极限位置距离前缘越远，

前缘区和上下表面的水滴局部撞击率越大。这是由

于水滴直径越大，水滴质量及其惯性也越大。当空

气沿上、下两个方向绕流分流环时，直径越大的水

滴追随性越差，保持原运动方向的趋势越明显，更

容易偏离空气流线撞击到分流环表面。随着水滴

直径的不断增大，分流环表面的撞击范围不断增

加，撞击区的水滴局部撞击率不断增大，因此分流环

表面的水滴总撞击率随水滴直径的增大而逐渐增大

（图13），水滴撞击极限也随水滴直径的增大而不断

增大（图14）。

4.4 水滴直径分布的影响

图15给出了水滴直径S-S分布与L-D分布的局

部撞击率分布。可以看出，与水滴直径S-S分布相

比，水滴直径为L-D分布时，其前缘驻点区域局部撞

击率较小；当水滴直径较小时下表面水滴局部撞击

率较高，当水滴直径较大时下表面水滴局部撞击率

较低。L-D分布的7种直径中，按顺序中间的水滴直

径与S-S分布的水滴直径相同，3种比S-S分布的水滴

直径大，3种比S-S分布的水滴直径小。L-D分布的

局部撞击率是7种直径水滴按其质量百分比的综合

结果。与水滴直径S-S分布相比，水滴直径L-D分布

时前缘驻点区域局部撞击率较小表明前缘区3种小
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直径水滴对局部撞击率的减弱作用大于3种大直径

水滴对局部撞击率的增强作用；水滴直径L-D分布

时下表面局部撞击率随水滴直径增大而先偏高后偏

小表明水滴直径较小时3种小直径水滴对局部撞击

率的减弱作用小于3种大直径水滴对局部撞击率的

增强作用；水滴直径较大时3种小直径水滴对局部撞

击率的减弱作用大于3种大直径水滴对局部撞击率

的增强作用。

图16给出水滴直径S-S分布与L-D分布的撞击

极限随水滴直径的变化。从图中可以看出，名义水

滴直径相同时，L-D分布的撞击极限总是大于S-S分
布的水滴撞击极限。这是由于L-D分布中有3种水

滴的直径大于S-S分布的单一水滴直径，撞击极限主

要取决于计算中直径最大的水滴且水滴直径越大，

撞击范围越大。

表1给出了水滴直径S-S分布和水滴直径L-D分

布的总撞击率。可以看出，当水滴直径较小时，L-D
分布的总撞击率大于S-S分布的总撞击率；当水滴直

径较大时，L-D分布的总撞击率小于S-S分布的总撞

击率。随着水滴直径的增大，总撞击率的差异增大，

当水滴直径超过35 μm时，差异几乎不再变化。

5 结论

利用LEWINT软件对分流环在不同来流条件下

的水滴撞击特性进行了分析，结果表明：

（1） 分流环前缘水滴局部撞击率最高，沿分流

环上、下表面向后局部撞击率呈快速下降趋势，下表

面前部、中部有水滴撞击，上表面除靠近前缘的区域

外没有水滴撞击。
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Fig.15 Comparison of local impingement efficiency for

different droplet diameter distributions
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（2） 随着来流速度的增大，分流环局部撞击率

逐渐增大、总撞击率逐渐增大，撞击极限在速度较低

时随速度增大而缓慢增大，在速度较高时随速度增

大而快速增大，在速度很高时随速度增大而缓慢

减小。

（3） 随着水滴直径的增大，分流环局部撞击率

逐渐增大、总撞击率逐渐增大，撞击极限逐渐增大。

（4） 随着来流攻角的增大，分流环下表面局部

撞击率逐渐增大，上表面撞击极限逐渐减小，总撞击

率逐渐增大，撞击极限逐渐减小，超过6°撞击极限变

化很小。

（5） 与水滴直径S-S分布相比，L-D分布的撞击

极限较大，前缘局部撞击率较小，当水滴直径较小

时，下表面水滴局部撞击率较高，分流环总撞击率较

高；当水滴直径较大时，下表面水滴局部撞击率较

低，分流环总撞击率较低。
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表1 不同水滴直径分布的总撞击率比较
Table 1 Comparison of total impingement efficiency for

different droplet diameter distributions

直径/μm 15 20 25 35 40

L-D分布 0.334 0.431 0.505 0.609 0.644

S-S分布 0.329 0.440 0.526 0.640 0.675

差异 0.005 –0.009 –0.021 –0.031 –0.031
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