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油膜间隙对非同心型SFD-变转速转子系统
动力特性的影响

聂卫健1，2，李 坚1，2，唐 广1，2，刘飞春1，2，袁 巍1，2

（1. 中国航发湖南动力机械研究所，湖南 株洲 412002；
2. 中国航空发动机集团航空发动机振动技术重点实验室，湖南 株洲 412002）

摘 要： 为研究油膜间隙对非同心型挤压油膜阻尼器（NCSFD）-变转速转子系统动力特性的影响，以航空发动机变

转速转子系统为研究对象，提出了转子动力学特性一致设计原则并设计了一套模拟转子，开展了不同油膜间隙下

NCSFD-转子系统的动力特性分析和试验研究，结果表明模拟转子与真实转子的动力特性具有良好的一致性，

0.10 mm的油膜间隙较为合理。此外，基于优选油膜间隙开展了转子系统的宽速域稳定性试验研究，结果表明转子

在0.51n~1.00n（n为转子工作转速）范围内定转速下的振动位移变化量不超过4 μm，振动加速度变化量不超过0.04g，
具有较宽的稳定工作转速范围。本研究为航空发动机变转速转子工程设计和减振设计提供了参考。

关键词： 航空发动机；非同心型挤压油膜阻尼器；非线性；油膜间隙；转子动力学

中图分类号：V231.96 文献标识码：A 文章编号：1672-2620(2024)06-0001-08
DOI：10.3724/j.GTER.20240043

Effect of oil film clearance on dynamic characteristics of
variable speed rotor with non-concentric SFD

NIE Weijian1, 2, LI Jian1, 2, TANG Guang1, 2, LIU Feichun1, 2, YUAN Wei1, 2

(1. AECC Hunan Aviation Powerplant Research Institute, Zhuzhou 412002, China; 2. Key Laboratory of
Aero-engine Vibration Technology, Aero Engine Corporation of China, Zhuzhou 412002, China)

Abstract: To study the influence of different oil film clearances on the dynamic characteristicsof a non-
concentric squeeze film damper (NCSFD) variable speed rotor system, the variable speed rotor system of an
aero-engine was taken as the research object, the consistent design principle of rotor dynamic characteristics
was put forward, and a simulated rotor was designed. Analysis and experimental study on the dynamic
characteristics of the rotor under different oil film clearances were carried out. The results show that the
dynamic characteristics of the simulated rotor and the real rotor are in good agreement. Besides, it has been
found that a 0.1 mm oil film clearance is more reasonable. In addition, based on the optimized oil film
clearance, research on the wide-speed domain of the rotor system was carried out. In the range of 0.51n to
1.00n, the vibration displacement change does not exceed 4 μm, the vibration acceleration change does not
exceed 0.04g, and the rotor runs stably within a wide working speed range. The study provides a reference
for the engineering design and vibration reduction design of variable speed rotors in aircraft engines.
Key words: aero-engine; NCSFD; nonlinear; oil clearance; rotor dynamic

1 引言

倾转旋翼机通过倾转旋翼实现直升机与涡桨飞

机之间的模式转换，同时兼具二者之间的飞行优势，

避免了复合直升机在高速飞行时的旋翼废阻，使其

速度更快、巡航经济性更好[1]。随着旋翼机对航空

发动机经济性、多用途的要求不断提高，航空发动机

收稿日期：2024-03-29
基金项目：中国航发创新基金(CXPT-2022-031)
作者简介：聂卫健（1991−），男，江西抚州人，高级工程师，博士研究生，主要从事航空发动机转子动力学研究。



需要在宽域的转速范围内实现稳定运行，传统定速

的航空发动机已无法满足该要求，使得变转速航空

发动机设计成为旋翼机的关键技术[2]。为实现倾

转旋翼机在宽域的转速范围内稳定工作的目标，

NASA应用中线概念设计出了4级可变动力涡轮，并

证实了输出转速变化50%的变速动力涡轮的可行

性[3−4]，但其研究不够深入。因此，开展变转速转子

系统减振设计和宽域工作转速稳定性研究具有重要

意义。

挤压油膜阻尼器（Squeeze film damper，SFD）常

用于航空发动机减振结构设计中。按照有无定心弹

性支承，可分为同心型SFD（CSFD）和非同心型SFD
（NCSFD），相比于CSFD，NCSFD占用空间小、结

构简单，但由于缺少定心弹性支承，其非线性更强。

国内外学者针对CSFD和NCSFD开展了大量的研

究。 BARRETT[5]和HOLMES[6]等研究了CSFD的

力学机理与减振特性；ROBERTS等[7]通过试验研究

了CSFD的非线性，得出偏心率和振动幅值越大，

SFD的非线性特征越显著的结论；HOLMES[8−9]和

SYKES[10]等通过试验和理论研究，发现SFD的油膜

力具有高度非线性的特征；白杰等[11]对带CSFD-转
子系统在突加不平衡的响应进行了分析和试验研

究；夏南[12]和孟光[13]等研究了柔性转子-NCSFD系

统的非线性和非协调响应；崔颖等[14]建立了三维非

定常空化流场数值模型，计算分析了NCSFD的空化

流场特性；陈松淇等[15]计算了刚性转子在无定心弹

簧的挤压油膜阻尼器支承中的稳态不平衡响应；

ANDRÉS等[16−17]利用双向激励器研究了供油槽、静

偏心和端封等结构参数对NCSFD动力特性的影响。

祝长生等[18]开展了CSFD与NCSFD在不同不平衡

量大小及油膜径向间隙条件下的减振特性对比试

验；冯义等[19]则以某低压模拟转子为对象，开展了

CSFD与NCSFD减振特性对比试验研究，结果表明

CSFD可承受比NCSFD更大的转子不平衡量，但在

较小的不平衡量范围内，NCSFD的减振效果更好；

聂卫健等[20]针对带NCSFD柔性转子开展了动力学

与试验研究。

综上所述，目前的相关研究主要集中于NCSFD
减振特性与机理分析，研究对象多为Jeffcott或者

实验室简单转子模型，针对NCSFD-变转速转子系

统的动力学，以及宽域工作转速工况下NCSFD的

匹配适用还需开展进一步研究。为此，本文基于变

转速转子系统减振设计和宽域工作转速稳定性研

究需求，开展变转速模拟转子设计和不同油膜间隙

对NCSFD-转子系统动力特性的影响分析，经过理

论分析选择合理的油膜间隙并进行试验验证；基于

优选的油膜间隙，开展转子系统的宽速域试验研

究，验证NCSFD与变转速转子的匹配适用性，以期

为航空发动机变转速转子工程设计和减振设计提

供参考。

2 转子设计

2.1 设计原则

某变转速转子结构复杂且工作转速高，直接采

用真实转子开展试验成本大、周期长、风险高。为将

试验风险降至最低，同时保证研究成果可用于真实

转子的结构设计，本研究开展模拟转子设计，提出动

力学特性一致原则：

（1） 主体结构一致。轴承内环与轴、涡轮盘与

轴等转子零件之间的配合关系、连接方式、轴向预紧

方式、支点跨距、支承方式、支承刚度及轴承润滑方

式等与真实转子一致。

（2） 惯量参数一致。两级动力涡轮盘采用模拟

盘结构，其质量、质心、转动惯量等惯性参数与真实

动力涡轮盘参数保持一致，同时在保证动力涡轮模

拟盘强度满足要求的前提下，简化结构——取消真

实轮盘的叶片、榫槽等结构，将模拟盘设计为光盘

结构。

2.2 设计结果

转子结构见图1，主要由动力涡轮轴、2级涡轮模

拟盘以及4个轴承组成。动力涡轮轴采用空心结构，

转子采用4支点0-3-1支承方式，其中1号支点为滚子

轴承，其余为滚珠轴承。2号支承处采用NCSFD结

构，其结构示意见图2。

2.3 计算对比

基于有限元法 ，采用转子动力学专用软件

SAMCEF/ROTOR分别建立模拟转子和真实转子

2号
3号

4号
动力涡轮轴

动力涡轮模拟盘1号

图1 转子结构示意图
Fig.1 Schematic diagram of rotor structure
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的动力特性计算模型，如图3、图4所示。在表1所
示的支承刚度（初始设计刚度）下进行了前3阶临

界转速和振型计算对比分析，结果见表2、表3。表

2中，n为转子工作转速。可以看出，模拟转子和真

实转子的前3阶临界转速误差在4%以内，且前3阶
振型基本一致。表明二者的动力特性具有良好的

一致性，模拟转子很好地反映了转子的真实动力

特性。

3 转子动力特性分析

3.1 转子运动微分方程

忽略转子的轴向运动，考虑陀螺力矩，同时将各

支承处的作用力和不平衡力作为外力，则转子运动

方程可写为：

Mu Gu Ku F F+ + = + (1)¨ 1 2

式中：M 、G和K分别表示惯性矩阵、陀螺矩阵和刚

度矩阵，u为位移向量，F1和F2分别表示外部作用力

和支承处作用力。

以N 表示内部自由度、J表示界面物理自由度，

采用固定界面模态综合法[21−22]对转子系统维数进

行缩减，建立转子系统的运动微分方程组，见式（2）。

M
M

M
M u

G
G

G
G u

K
K u

q q

q
F F

¨
+ +

0

0
= + (2)

¨
NN

JN

NJ

JJ

N

J

NN

JN

NJ

JJ

N

J

NN
JJ

N

J
1 2

式中：M 、G 、K 、F 分别为缩减后模态空间的惯性矩

阵、陀螺矩阵、刚度矩阵和模态力，q为模态空间中

的位移。

3.2 非线性响应特征

为研究油膜间隙对转子系统非线性响应特征

的影响，当2号支承处NCSFD油膜间隙（本文所指

油膜间隙均为半径方向的间隙，用c表示）分别为

0.05 mm、0.10 mm和0.15 mm时，1号、3号、4号支承

的刚度阻尼保持不变，求解式（2）可得转子系统的响

应，最终得到转子在不同油膜间隙下的响应分岔图，

如图5所示。

由图5可知，由于NCSFD的存在，转子响应具有

明显的非线性特征，且不同油膜间隙下分岔图变化

规律大体相似：在低转速下转子表现为单周期运动，

1号支承 2号支承 3号支承 4号支承

图3 模拟转子有限元计算模型
Fig.3 Finite element calculation model of simulated rotor

1号支承 2号支承 3号支承 4号支承

图4 真实转子有限元计算模型
Fig.4 Finite element calculation model of true rotor

表1 计算用支承刚度
Table 1 Stiffness of each support

支承编号 1号 2号 3号 4号

支承刚度/（107 N/m） 5.00 1.50 3.50 0.01

表2 临界转速计算结果对比
Table 2 Comparison results of the critical speeds

阶次 真实转子 模拟转子 设计误差/%

第一阶 0.278n 0.264n 2.50

第二阶 0.515n 0.517n 0.30

第三阶 1.465n 1.488n 3.98

表3 振型计算结果对比
Table 3 Comparison results of the mode shapes

阶次 真实转子振型 模拟转子振型

第一阶

第二阶

第三阶

油膜间隙 轴承座

轴承外环

转轴

图2 NCSFD结构
Fig.2 Structure of NCSFD
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然后经过短暂分岔和倍周期分岔后逐步进入混沌运

动，最后回归单周期运动。然而，由于油膜间隙不

同，导致响应分岔点有所不同，单周期运动、混沌运

动等区域的具体转速范围也存在差异。

此外，相比于较小油膜间隙（c=0.10 mm），当油

膜间隙较大（c=0.15 mm）时，转子在高转速（1.0n）下
回归单周期运动后出现再次分岔的现象。因此，为

避免高转速下转子因强非线性造成振动特性较差、

产生多频振动和影响转子工作使用寿命，NCSFD的

油膜间隙取值不宜太大。

3.3 临界转速和振型

2号支承处采用NCSFD时，其支承刚度以油膜

刚度为主，根据短轴承理论[23]，油膜刚度K0计算公

式为：

( )
K µRL

C= 2
1

(3)0
3

3 2 2

式中：C为油膜厚度；R为轴颈半径；L为油膜长度；µ
为滑油黏度，µ = ， 为滑油运动黏度， 为滑油密

度； 为偏心率； 为转速。

当油膜间隙不同时，2号支承刚度见表4，计算得

到不同油膜间隙下转子前3阶临界转速和振型，分别

见表5、表6。由表可知：随着油膜间隙不断变大，转

子前3阶临界转速均“前移”，前3阶振型弯曲程度也

相应变大。其原因是：随着油膜间隙逐渐变大，支承

处的油膜刚度不断变小，支承由刚性支承向弹性支

承转换。
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响
应

幅
值

/μ
m

响
应

幅
值

/μ
m

响
应

幅
值

/μ
m

0 20 40

(a) c =0.05 mm

(b) c =0.10 mm
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分岔

分岔

混沌运动

混沌运动

混沌运动

单周期运动

单周期运动

单周期运动

单周期运动

单周期运动
单周期运动

再次分岔

图5 转子分岔图
Fig.5 Bifurcation diagram

表4 支承刚度
Table 4 Stiffness of supports

油膜间隙/mm
支承刚度/（107 N/m）

1号 2号 3号 4号

0.05

5.00

2.59

3.50 0.010.10 0.32

0.15 0.10

表5 临界转速及裕度计算结果
Table 5 Calculation results of critical speed and margin

油膜
间隙/mm

前3阶临界转速及裕度

第一阶 第二阶 第三阶

0.05 0.283n/44.54% 0.609n/5.80% 1.859n/85.93%

0.10 0.239n/22.06% 0.443n/31.47% 1.340n/33.95%

0.15 0.220n/12.01% 0.422n/34.73% 1.305n/30.50%

表6 振型计算结果
Table 6 Calculation result of vibration modes

油膜
间隙/mm

前3阶振型

第一阶 第二阶 第三阶

0.05

0.10

0.15
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根据上述分析结果，同时考虑临界转速裕度[23]

和对转子在宽域转速范围内工作的要求，从理论分

析角度，油膜间隙选择0.10 mm较为合适。接下来

从试验角度加以验证。

4 油膜间隙影响试验研究

为研究不同油膜间隙对NCSFD-转子系统动力

特性的影响，通过控制轴承座与轴承外环之间的间

隙来控制油膜间隙（图2），加工3组轴承座（控制油膜

间隙为0.05、0.10、0.15 mm）开展试验研究。

4.1 设备与测试安装

试验在卧式高速旋转试验器上进行，设备主要

由动力系统、增速系统、支承系统、滑油系统、真空系

统、控制系统与测试系统等组成。试验过程中的测

试参数见表7，转子在试验器上的安装及测试示意见

图6，实物照片见图7。图6中，⊥表示垂直方向，＝表

示水平方向。

4.2 试验结果与分析

为研究不同油膜间隙对转子系统动力特性的影

响，当2号支承处油膜间隙为0.05 mm、0.10 mm以及

0.15 mm时，通过试验得到由D1~D4位移传感器测得

的振动响应，如图8所示。

由图8可知，随着油膜间隙变大，临界转速“前

移”，且临界转速下的转子挠度减小，表明NCSFD在

前支座

动力
输入

模拟转子

后支座 转接座

真空舱

A1(⊥)
A2(=)

A3(⊥)
A4(=)

A5(⊥)
A6(=)

D3(⊥)
D4(=)D1(⊥) D2(⊥)

图6 试验安装测试示意
Fig.6 Installation and test diagram of the rotor

表7 转子试验测试参数
Table 7 Rotor experiment test parameters

测试参数 测试传感器 单位

振动响应 位移传感器（D1~D4） μm

振动加速度 加速度传感器（A1~A6） g

真空舱 位移传感器

转子

转接座

前支座 后支座

振动加速传感器

动力输入

图7 转子安装实物照片
Fig.7 Photo of the rotor on the test rig
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转子越过临界转速时具有良好的减振效果，但当油

膜间隙大于0.10 mm时，转子挠度减小幅度趋于平

缓。此外，当油膜间隙为0.05 mm时，转子响应幅值

和对应转速均较大；当油膜间隙为0.15 mm时，转子

越过临界后在高转速下的响应幅值较大；当油膜间

隙为0.10 mm时，转子在临界转速下和高转速下的

响应幅值较小，且可工作转速范围较宽。因此，油膜

间隙取0.10 mm较为合理。

根据试验结果，得到不同油膜间隙下转子的临

界转速（因第一阶临界转速不明显，对第二阶临界转

速进行分析），并将试验结果与计算结果进行对比分

析，见表8。表中，试验值为各测点平均值。在一定

范围内，随着油膜间隙变大，临界转速计算误差越来

越大，但均不大于7.62%，计算模型较好地反映了转

子的动力特性。

5 转子宽速域稳定性试验研究

基于优选的油膜间隙，开展NCSFD-转子系统在

0.51n~1.00n宽速域的稳定性试验研究。驱动转子

运行至不同特征转速，在特征转速下停留5 min，记
录转子挠度和振动加速度的变化情况，分别见表9、
表10。结果显示，转子系统在0.51n~1.00n宽域工作

转速范围内挠度变化不超过4 μm，振动加速度变化

不超过0.04g，变化量值很小。因此，可以认为转子

系统在0.51n~1.00n宽域工作转速范围内运行稳定。

6 结论

开展了不同油膜间隙对NCSFD-变转速转子系

统动力特性的影响以及变转速转子在宽域工作转

速范围内的稳定性试验研究，为航空发动机变转速
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图8 不同油膜间隙转子振动响应随转速变化曲线
Fig.8 Rotor vibration response curve changes with speed under different oil film clearances

表8 临界转速计算误差
Table 8 Calculation error of critical speeds

油膜间隙/mm 试验值 计算值 计算误差/%

0.05 0.630n 0.609n 3.21

0.10 0.475n 0.443n 7.04

0.15 0.457n 0.422n 7.62
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转子工程设计和减振设计提供了参考。主要结论

如下：

（1） 设计的模拟转子动力特性与真实转子具有

很好的一致性，提出的动力学相似设计方法可满足

工程实际需要。

（2） NCSFD-转子系统表现出明显的非线性特

征。在低转速下转子表现为单周期运动，而后经过

分岔逐步进入混沌运动，最后又回归单周期运动。

油膜间隙不同会导致分岔点、单周期运动和混沌运

动区域的具体转速范围存在差异。

（3） 为满足变转速转子系统在高转速下响应幅

值较小和宽域速稳定工作的要求，经过理论分析和

试验验证，油膜间隙选取0.10 mm较为合理。如果

需要扩大转子的工作转速范围，可以增大油膜间隙，

但需重点关注转子在高转速下的响应幅值。

（4） 转子系统在0.51n~1.00n范围内转子挠度变

化量不超过4 μm，振动加速度变化量不超过0.04g，
运行平稳，具有较宽的工作转速范围。
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表9 转子挠度变化值表
Table 9 Variations of rotor deflection

转速 0.51n 0.57n 0.63n 0.69n 0.74n 0.80n 0.86n 0.91n 0.97n 1.00n

挠度
变化值/μm

D1 220~224 103~105 79~81 93~96 99~102 97~99 108~110 115~117 114~116 119~121

D2 125~126 80~82 60~62 90~92 92~94 75~77 73~75 68~69 61~63 65~67

D3 101~103 107~109 72~74 102~105 99~102 85~87 87~89 85~87 77~80 88~90

D4 265~268 214~217 201~203 112~114 117~120 108~110 104~106 97~100 97~99 89~93

表10 振动加速度变化值
Table 10 Variations of vibration acceleration

转速 0.51n 0.57n 0.63n 0.69n 0.74n 0.80n 0.86n 0.91n 0.97n 1.00n

振动加速度
变化值/g

A1 0.13~0.16 0.16~0.18 0.28~0.30 0.10~0.13 0.19~0.22 0.15~0.18 0.20~0.23 0.24~0.26 0.33~0.35 0.33~0.35

A2 0.25~0.28 0.28~0.30 0.25~0.28 0.21~0.24 0.27~0.30 0.25~0.28 0.34~0.38 0.41~0.44 0.65~0.68 0.65~0.68

A3 0.24~0.26 0.25~0.28 0.24~0.28 0.24~0.27 0.25~0.27 0.26~0.28 0.25~0.28 0.28~0.30 0.42~0.45 0.41~0.44
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燃气轮机透平叶片低周疲劳寿命及可靠性分析

焦继翔，李金星，张 荻，谢永慧*

（西安交通大学 能源与动力工程学院，西安 710049）

摘 要： 为保证燃气轮机安全可靠地运行，对透平叶片进行了分析，获得了叶片在额定工况下的应力及应变分布；

采用深度全连接神经网络，搭建了高精度代理模型，评估了多源不确定性因素影响下的燃气轮机透平叶片低周疲劳

寿命及可靠性。结果表明：叶片的最大应力为1 024.91 MPa，位于叶片叶根平台吸力面侧中部；材料和加工随机因素

下的透平叶片寿命均值为1.237×104周，工况随机因素下的透平叶片寿命均值为1.146×104周；叶片设计寿命取为

8.0×103周时，透平叶片在材料和加工随机因素影响下的可靠度为0.945 2，在工况随机因素下的可靠度为0.936 8。研

究结果表明了所提供方法在叶片可靠性分析中的有效性，为燃气轮机透平叶片设计优化、性能提升以及寿命管理提

供了参考数据。

关键词： 燃气轮机；叶片；低周疲劳寿命；可靠性；深度学习神经网络
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Analysis of gas turbine blade low-cycle fatigue life and reliability

JIAO Jixiang, LI Jinxing, ZHANG Di, XIE Yonghui*

(School of Energy and Power Engineering, Xi’an Jiaotong University, Xi’an 710049, China)

Abstract: To ensure the safe and reliable operation of gas turbines, an analysis was conducted on a specific
turbine blade to obtain the stress and strain distribution under rated conditions. A high-precision surrogate
model was built using a deep fully-connected neural network to assess the impact of multiple sources of
uncertainty on the low-cycle fatigue life and reliability of the turbine blades. The results indicate that the
maximum stress in the turbine blade is 1 024.91 MPa, located in the middle of the suction side of the blade
root platform. The mean life of the blade under material and manufacturing stochastic factors is 1.237 × 104

cycles, while under operational stochastic factors, it is 1.146 × 104 cycles. The design life of the blade was
set at 8.0 × 103 cycles, with a reliability of 0.945 2 under material and manufacturing influences, and
0.936 8 under operational influences. The findings demonstrate the effectiveness of the proposed method in
the reliability analysis of turbine blades, providing reference data for the design optimization, performance
enhancement, and life management of gas turbine turbine blades.
Key words: gas turbine; blade; low-cycle fatigue life; reliability; deep-learning neural network (DNN)

1 引言

燃气轮机广泛应用于能源动力、航空航天、船

舶、石油化工等领域。透平叶片作为燃气轮机的核

心部件，其安全可靠是燃气轮机正常运转的重要保

障。目前，对燃气轮机透平叶片的寿命评估方法建

立在透平工况保持不变的假设之上，然而燃气轮机

在制造、加工和工作时存在各种随机要素，如材料性

能波动、加工误差以及工况变化等，必然导致传统寿

命评估方法存在精度不足的问题。因此，建立多源

不确定性因素下的可靠代理模型并精确分析叶片概

率寿命及可靠性具有重要意义。

针对叶片低周疲劳寿命预测与可靠性分析，国
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内外学者进行了广泛的研究。姜峰等[1]提出了一

种基于主动学习Kringing的求解算法，建立了一套

高效的能够考虑状态模糊性的结构非概率可靠性分

析方法，并对透平叶片的可靠性行了分析；鞠浩

等[2]采用广义回归神经网络正逆预测结合的方法

对叶片的强度可靠性进行了分析；KEPRATE等[3]采

用自适应克里金蒙特卡罗算法，分析了转子叶片的

可靠性，提高了可靠性分析的效率。

代理模型可以以极高的精度模拟原始模型，其

求解相较于原始模型计算量小、效率高，但计算结果

与原始模型基本一致。代理模型在解决复杂问题时

往往存在样本需求量大、模型精度下降等问题。因

此，需要采用高效的采样策略，在不增加样本点需求

的同时提升代理模型的预测精度。

深度学习神经网络（Deep- learning neura l
network，DNN）是一种多层无监督神经网络，隐藏层

较深，每一层神经元之间存在完整连接，在处理复杂

数据时能够有效提取特征，实现精准分类和预测，具

有强大的拟合能力与泛化性[4−5]。DNN的逐层预训

练机制使其能够克服传统神经网络存在的容易过拟

合及训练速度慢等不足，在保证足够精度的同时节

省大量计算资源，快速建立高精度代理模型，很好地

适应透平叶片概率寿命及可靠性分析需求。

本文考虑透平叶片从制造到工作全过程中有概

率出现的随机因素，采用全连接神经网络搭建高精

度代理模型，并通过贝叶斯优化方法加速搭建过程，

建立了结合透平叶片仿真分析、寿命及可靠性评估

的全套流程，对某具有尾缘劈缝和叶顶气膜射流的

燃气轮机透平叶片在多源不确定性因素影响下的低

周疲劳寿命进行了预测，分析了其可靠性。

2 数值方法

2.1 低周疲劳基本理论

低周疲劳通常伴随显著的塑性变形，并且发生

在材料承受高应力幅度下的循环加载中[6]。

燃气轮机透平叶片在工作过程中持续受到非定

常气动、高温、离心载荷的循环作用，其叶片应力集

中处以及材料缺陷处容易成为裂纹的起始点，而裂

纹在多种动态变化载荷的耦合作用下进一步发展，

最终导致叶片断裂。

2.2 透平叶片的低周疲劳寿命评估

低周疲劳寿命评估是对零部件发生低周疲劳损

伤前工作时间的定量分析。常用的寿命评估方法包

括名义应力法、局部应力应变法等[7]。其中，名义

应力法以结构的名义应力作为寿命评估的基础，并

假定所有应力集中系数、载荷谱、材料相同的结构件

寿命相同，在计算有应力集中存在的结构疲劳寿命

时误差较大，只适用于应力水平较低的高周疲劳寿

命预测[8]。局部应力法根据结构名义历程与缺口

处的局部应力结合材料S-N曲线估算结构的疲劳寿

命，建立在应力应变历程相同的构件危险点与试件

寿命相同的假设之上，可以精确分析缺口处局部应

力和应变的非线性关系，克服了名义应力法的主要

缺陷，适用于低周疲劳寿命评估。本文采用局部应

力法进行透平叶片的低周疲劳寿命评估。

Manson-Coffin公式清晰地展示了塑性应变幅、

弹性应变幅与疲劳寿命之间的关系，结构简单、易于

理解，且因其简单的结构和对低周疲劳现象描述的

准确而被广泛使用。该公式以定量的方式解释疲劳

试验数据，可表示为[9]：

( ) ( )E N N2 = 2 + 2 = 2 + 2 (1)b cn e p f
f f f

式中： n为应变范围； e为弹性应变； p塑性应

变； f为疲劳强度系数；E为弹性模量；Nf为低周疲

劳寿命；b为疲劳强度指数； f为疲劳延性系数；c为
疲劳延性指数。

Manson-Coffin公式的缺点是没有考量不同平

均应力条件的影响。考虑不同平均应力条件影响得

到的Gerber弹性应力修正模型表达式[10]为：

( ) ( )E N N2 = 2 + 2 (2)bn f
2

m
2

f
f f f

2.3 低周疲劳寿命可靠性分析方法

2.3.1 可靠性分析方法

可靠性分析是评估叶片寿命、衡量叶片稳定工

作的重要环节，对保障燃气轮机长期稳定运作和降

低维护成本至关重要，其核心是利用已知的不确定

性参数作为输入，通过定量分析方法精确计算输出

不确定性范围[11]。常见的可靠性分析方法包括：基

于代理模型的方法、蒙特卡罗法、基于敏感度的方

法、剩余强度法等。其中，基于代理模型的方法通过

深度学习精确拟合输入与输出关系，可以替代有限

元分析（FEA），既减少了计算资源需求，又提高了计

算速度。代理模型在资源限制下，也能进行大范围
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参数空间的性能评估，为透平叶片设计和研究提供

经济高效的分析手段，提升了解决复杂工程问题的

能力。

本文采用DNN作为连接不确定性输入与输出

的代理模型，并以贝叶斯方法对代理模型进行优化。

因为该模型的全连接特性，能够体现输入数据的复

杂特征，准确预测低周疲劳寿命，具有强大的泛

化性。

2.3.2 DNN模型

代理模型在主动学习中扮演着促进学习和决策

的重要角色，能够在资源有限的情况下快速、有效

地进行预测和评估，从而提高主动学习算法的性能

和效率。常用的代理模型有多项式响应法[12]、克里

金法[13]、支持向量机[14]、径向基函数[15]和神经网

络[16]等。

DNN由输入层、隐藏层和输出层组成，具备多

个隐藏层和复杂的全连接结构，能够有效捕获输入

数据的复杂特征。通过反向传播和梯度下降等优化

方法，DNN实现了预测值与真实值的高匹配度，因

此适用于透平叶片寿命与可靠性评估。

在代理模型的构建中，训练方法对模型的精度、

预测能力和计算效率至关重要。合适的训练策略能

够加速参数优化过程，降低计算资源消耗，同时在有

限数据情况下优化模型性能，减少过拟合或欠拟合

现象，从而使代理模型成为解决高成本数值模拟问

题的有力工具。

贝叶斯正则化是一种结合贝叶斯统计原理的神

经网络训练策略，通过引入先验概率和似然函数估

计后验分布来控制模型复杂度，降低过拟合风险，提

升对新数据预测的准确性[17−18]。其核心在于结合

高斯分布假设和后验概率计算，实现模型泛化能力

的优化。

2.3.3 可靠性分析流程

采用基于DNN的方法对透平叶片低周疲劳寿

命及可靠性进行评估，具体步骤如下：

步骤一：采集样本。根据叶片模型的CFD与

FEA结果，采集含有12个随机参数与叶片最大应力

的样本。

步骤二：训练模型。采用贝叶斯正则化训练策

略，以12个随机参数为输入参数，以最大应力为输出

参数，建立DNN代理模型。

步骤三：输入随机参数。按照材料和加工参数

的概率分布与运行工况参数的概率分布选取随机数

据输入代理模型，得到最大应力概率分布。

步骤四：计算疲劳概率寿命与可靠性。将危险

点的最大应力概率分布代入计算概率真实应变，然

后采用材料的应变寿命曲线计算低周疲劳概率寿

命，并根据概率寿命计算可靠度。

3 结果与讨论

3.1 透平叶片模型及有限元分析

所研究的带复合冷却结构的燃气轮机透平叶片

模型见图1。叶片冷却射流与主流燃气掺混，具有叶

顶气膜孔和尾缘劈缝，且中弦具有蛇形冷却通道，通

道内布置有球窝与肋片的组合结构。透平叶片的材

料选择镍基单晶高温铸造合金DD6。DD6因含Re量
低而具有低成本优势，且综合性能优异、组织稳定、

铸造工艺性能出色，并具有优秀的高温力学性能，被

广泛应用于透平叶片制造[19−20]。DD6材料参数见

表1，其中T为温度。

透平叶片的气热固耦合分析由气热耦合分析和

热固耦合分析2个步骤组成。气热耦合分析对象为

叶片主流流体域，模型如图2所示。由于叶片冷却气

与主流燃气在叶顶间隙及动叶尾缘劈缝气膜孔处均

发生掺混，因此模型中划分了冷却气与主流燃气的

耦合面，以及叶片固体域与主流燃气的耦合面。

(a) 叶片外部结构 (b) 叶片内部结构 

图1 燃气轮机透平叶片模型
Fig.1 Gas turbine blade model

表1 DD6材料参数
Table 1 DD6 material parameters

参数 数值

密度/(kg∙m−3) 8 780

比热容(/J∙kg−1∙K−1) 0.345 8T+229.12

导热系数/(W∙m−1∙K−1) 0.022 2T−1.635 9

线膨胀系数/K−1 16.75×10−6

弹性模量/GPa 241.1

泊松比 0.244
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热固耦合分析对象为透平叶片结构部分。叶片

外部采用六面体结构化网格，并对叶片叶根与轮盘

轮缘接触面处网格进行加密，使榫齿的计算结果更

为准确；叶片内部由于具有结构复杂的冷却结构，因

此采用四面体非机构化网格进行划分。

热固耦合具体边界条件如下 ：叶片转速为

3 000 r/min；叶根与轮缘接触位置施加接触对；两侧

周期边界面设置切向位移约束；进气侧端面上的所

有节点施加轴向以及切向位移约束；出气侧端面上

的所有节点设置切向位移约束和轴向位移耦合，使

其轴向位移与进气侧端面一致；根据气热固耦合计

算结果，对叶片施加温度和压力载荷。

对叶片进行热固耦合分析，得到最大应力及位

移分布。图3、图4分别为叶片温度与应力分布云图。

由图分析可知，叶身部分的应力分布与温度梯度分

布具有相同的趋势——叶片前缘温度载荷大，温度

梯度也较大，因此应力较大；叶顶气膜孔出口与附近

壁面的温度梯度较大，因此叶顶存在应力稍大的区

域；中弦冷却通道吸力面侧球窝冷却效果不如压力

面侧，因此吸力面侧的应力总体较大；叶根圆角处与

叶身和叶根轮台处的温度梯度均较大，因此局部应

力较大；叶根部分的承载主要位于第3齿和第4齿的

叶根轮缘接触面上，相较叶身部分应力较小。总体

而言，叶身由于冷却均匀，总体应力不大；尾缘劈缝

区域有冷却气流出，冷却效果较好，整体应力水平也

较低。叶片最大应力为1 024.91 MPa，位于叶片叶

根平台吸力面侧中部。除此之外，叶片压力面侧前

缘位置和中部圆角位置的等效应力也较大。

图5为叶片总位移分布云图。结合温度场分析

发现，由于叶根位置温度梯度较小，因此总位移变化

较小；主要位移梯度分布于叶身。由于叶身部分总

体温度较高，热变形较大，沿径向逐渐累积升高。最

大位移为10.29 mm，位于叶顶吸力面靠近尾缘的位

置。总体而言，叶根位置由于温度梯度不大，因此叶

片位移变化较小，主要位移梯度分布于叶身，沿径向

位移呈现明显的上升梯度。

3.2 不确定性因素分析

透平叶片工作过程中存在各种随机因素影响叶

片的低周疲劳寿命，包括电网波动导致的转速随机

图2 燃气轮机透平叶片流体域模型
Fig.2 Gas turbine blade fluid domain model

温度/K：
1 299
1 228
1 157
1 086
1 015
943
872
801
730
659

(a) 压力面侧 (b) 吸力面侧

图3 叶片温度分布云图
Fig.3 Blade temperature distribution contour map

等效应力/MPa：
1.35
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228.81
342.54
456.27
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683.72
797.45
911.18
1 024.91

MN

MX
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MN
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(a) 压力面侧 (b) 吸力面侧

图4 叶片应力分布云图
Fig.4 Blade stress distribution contour map
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(a) 压力面侧 (b) 吸力面侧

图5 叶片位移分布云图
Fig.5 Blade displacement distribution contour map
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变化，压气机工况变化导致的冷却气温度和主流燃

气压力随机变化等，且精铸叶片在制造时材料特性

和加工均存在一定的随机性。选取以下2类随机变

量作为输入参数进行分析[21−22]。

（1） 材料和加工参数：由于材料加工误差及工

作状态变化，材料的力学性能参数往往在一定的区

间内变化。选取动叶入口气流角、比热容、导热系

数、密度、线膨胀系数、弹性模量共6种具有代表性的

材料和加工参数作为随机变量开展研究，同时假设

其符合正态分布[23]。

（2） 运行工况参数：叶片由于非稳态气流、波动

转速等随机因素，其工况也在一定区间内动态变化。

选取主流燃气入口总温、主流燃气入口总压、单流道

出口流量、冷却气入口总温、单流道冷却气流量、转

速共6种参数作为随机变量展开研究，同样假设其服

从正态分布。

3.3 叶片低周疲劳寿命可靠性分析

选定DD6的比热容、导热系数、密度、线膨胀系

数、弹性模量，以及动叶入口气流角、主流燃气入口

总温、主流燃气入口总压、单流道出口流量、冷却气

入口总温、单流道冷却气流量、转速共12个参数作为

输入数据，透平叶片最大应力作为输出数据，通过

Matlab软件采用贝叶斯正则化训练策略建立DNN代

理模型。代理模型的性能评估如图6、图7所示，训练

集R2为0.995 9，验证集R2为0.990 6，训练集和测试

集中预测值与目标值非常接近，说明建立的DNN模

型具有高准确度。

采用燃气轮机透平叶片材料DD6的低周疲劳试

验数据点进行线性拟合，结合气热固耦合计算结果

发现，叶片吸力面侧叶根轮台中部最大应力处温度

约为1 200 K，因此选取DD6在1 253 K下的低周疲

劳 N 数据进行后续分析，如图8所示。图中， t

为循环载荷下的真实应变；线性拟合的R2为0.947 1，
误差较小。拟合得到的循环真实应变−低周疲劳寿

命周数方程为：

( )N

lg 2 × 100 =

0.195 39lg 2 + lg(10 ) (3)

t

f
0.444 63

按表 2中材料和加工参数的采样标准选取

1.0×104组样本进行透平叶片的低周疲劳概率寿命

分析。图9为材料和加工随机因素下的叶片最大应

力概率分布。可以发现，在6个加工和材料随机参数

的作用下，燃气轮机透平叶片的最大应力呈现中间

高两侧低的分布模式，绝大多数数据集中在1 000~
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预
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值
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图6 训练集准确度评估
Fig.6 Training set accuracy assessment
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图7 验证集准确度评估
Fig.7 Validation set accuracy assessment

线性拟合的R2为0.947 1

低周疲劳试验数据点

双对数坐标系下的线性拟合

低周疲劳寿命/周
100

∆ε
t  /2

%

1 000 10 000
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图8 DD6的低周疲劳 N 曲线
Fig.8 Low-cycle fatigue N curves of DD6
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1 100 MPa，极个别工况下最大应力低于900 MPa或
接近1 200 MPa。

将最大应力概率分布代入计算概率真实应变，

然后采用材料的应变寿命曲线计算低周疲劳概率寿

命分布，如图10所示。叶片的设计寿命取为8×103周，

根据寿命概率分布图，计算得到叶片的寿命均值为

1.237×104周，失效概率为0.054 8，可靠度为0.945 2。

考虑运行工况参数作为随机变量，其采样标准

如表3所示。同样，根据采样标准选取1.0×104组样

本进行透平叶片的低周疲劳概率寿命分析。在寿命

评估中，采用DNN代理模型，获取各工况下燃气轮

机透平叶片的最大应力作为危险点进行低周疲劳寿

命评估。在运行工况随机因素下，叶片的最大应力

分布如图11所示。可以发现，在运行工况随机因素

的作用下，叶片最大应力呈现中间高两侧低的分布

模式，绝大多数数据集中在1 000~1 100 MPa，最大

应力在900 MPa以下以及接近1 300 MPa的工况

较少。

将最大应力概率分布代入计算低周疲劳寿命，

结果如图12所示。同样，叶片的设计寿命取为8×103

周，计算得到叶片的寿命均值为1.146×104周，失效

概率为0.063 2，可靠度为0.936 8。

4 结论

围绕某型燃气轮机透平叶片展开研究，对透平

叶片进行了气热固耦合分析；考虑实际工作中多源

900 950 1 000 1 050 1 100 1 150 1 200
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相
对

频
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LogNormal拟合曲线
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图9 材料和加工随机因素下的叶片最大应力分布
Fig.9 Maximum stress distribution under material and

processing random factors

表2 材料和加工参数的采样标准
Table 2 Sampling standards for material and processing

parameters

参数 均值

动叶入口气流角tan值 0.29

比热容/(J∙kg−1∙K−1) 1.0

导热系数/(W∙m−1∙K−1) 0.9

密度/(kg∙m−3) 8.78×103

线膨胀系数/K−1 1.0

弹性模量/GPa 0.99

低周疲劳寿命/104周

相
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图10 材料和加工随机因素下的叶片寿命分布
Fig.10 Turbine blade life under material and

processing random factors

表3 运行工况参数的采样标准
Table 3 Sampling standards for operational condition

parameters

参数 均值

主流燃气入口总温/K 1 500

主流燃气入口总压/MPa 1.7

单流道出口流量/(kg∙s−1) 5.3

冷却气入口总温/K 715.6

单流道冷却气流量/(kg∙s−1) 0.2

转速/(r∙min−1) 3 000
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图11 工况随机因素下的叶片最大应力分布
Fig.11 Maximum stress distribution under operational

condition random factors
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不确定性因素影响，评估了叶片的低周疲劳寿命及

可靠性；构建了一整套适用于叶片低周疲劳寿命的

可靠性分析流程，并通过该流程对燃气轮机叶片的

低周疲劳寿命可靠性进行了评估。主要结论如下：

（1） 根据透平叶片的气热固耦合分析，叶身由

于冷却均匀其总体应力不大，尾缘整体应力水平也

较低，叶片最大应力为1 024.91 MPa，位于叶片叶根

平台吸力面侧中部。

（2） 通过建立的DNN代理模型，完成了多源不

确定性下的透平叶片低周疲劳寿命预测，得到材料

和加工随机因素下的透平叶片寿命均值为1.237×
104周，工况随机因素下的透平叶片寿命均值为

1.146×104周。寿命分布极峰偏左。

（3） 充分考虑燃气轮机叶片工作时伴随的运行

工况不稳定、材料及加工特性不确定等因素，以包括

比热容、导热系数、密度等12种随机变量作为输入，

通过DNN代理模型精确地计算了寿命概率分布并

对可靠性进行了评估。叶片设计寿命取为8.0×103

周时，透平叶片在材料和加工随机因素下的失效概

率为0.054 8、可靠度为0.945 2，叶片在工况随机因素

下的失效概率为0.063 2、可靠度为0.936 8。
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模拟真实进口条件的压缩部件试验方法研究

梁 俊，刘晓晨，赵汝彬，夏 联，张 良
（中国航发四川燃气涡轮研究院，四川 绵阳 621000）

摘 要： 为获取压缩部件比在常规大气进气条件下开展部件试验更加真实的试验结果，介绍了2种模拟真实进口条

件的压缩部件试验设备及方法，并对不同试验方法获取的试验结果进行了对比。结果表明：采用进口加温加压供气

的方式可在部件试验器上模拟整机环境下高压压气机进口条件；采用低温供气节流的方式可在部件试验器上模拟

风扇/增压级部件高空低温低压条件；模拟真实进口条件试验可开展部件级的真实工况考核试验以及雷诺数对压缩

部件影响等研究试验；压缩部件模拟真实进口条件下的试验结果与整机或高空台试验结果存在一定差异，这与测试

布局，试验件加工、装配以及各部件匹配影响等因素有关。

关键词： 压缩部件；试验方法；模拟真实进口条件；加温加压；低温低压；航空发动机
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Test method of the real inlet conditions simulation for
compression component

LIANG Jun, LIU Xiaochen, ZHAO Rubin, XIA Lian, ZHANG Liang

(AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Mianyang 621000, China)

Abstract: To obtain more realistic test results for compression components compared to conventional
atmospheric inlet conditions, two kinds of compression component test equipment and methods simulating
real inlet conditions were introduced, and the test results obtained by different test methods were compared.
The results show that the use of inlet heating and gas supply pressurization can simulate the inlet conditions
of high-pressure compressors in the engine environment on the component tester, and the use of low-
temperature gas supply throttling can simulate the high-altitude, low-temperature, and low-pressure
conditions of fan/booster stage components on the component tester. The simulation of real inlet condition
test can carry out the real working condition assessment tests on the component level and research
experiments on the influence of Reynolds number on compression components. There is a certain difference
between the test results of the compressed component simulation under real inlet conditions and that of the
whole engine or high-altitude simulation test, which is related to factors such as test layout, test piece
processing, assembly, and the influence of component matching.
Key words: compression component; test method; simulating real inlet conditions; heating and

pressurization; low temperature and low pressure; aero-engine

1 引言

尽管目前计算流体力学发展日益成熟和完善，

但试验研究在航空发动机研制过程中仍具有不可替

代的地位和作用。航空发动机试验主要分为整机试

验和部件试验。其中，部件试验的优势在于能够获

得比整机试验更加全面、详细和准确的流场参数，但

其最大的劣势是无法模拟部件在整机环境下的相互

影响[1]。另外，目前采用大气进气的压缩部件试验

无法模拟压缩部件在高空低温低压环境下雷诺数对

风扇/增压级性能的影响，也无法获取高压压气机在

整机环境下进口高温高压对其机械性能及间隙等的

影响。
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对于高空长航时飞行器发动机，由于飞行高度

较高，大气压力、温度和密度随飞行高度升高而降

低，导致飞行雷诺数不断减小，为此雷诺数对发动机

的影响不容忽视。国外较早注意到了航空发动机的

低雷诺数问题，并为此开展了相应的研究工作。国

内外研究表明，低雷诺数工况下风扇/压气机的压

比、效率、流量和稳定工作裕度均有不同程度的减

小，从而影响发动机的推力和耗油率[2−6]。

为了能够更加真实地获取压缩部件的性能，美

国普∙惠公司的压气机试验器可模拟从地面到高空

的各种进气条件，包括加温、降温、加压和真空。俄

罗斯中央航空发动机研究院于1960年建成的通用全

尺寸压气机试验器，其动力最高转速为17 000 r/min，
进口压力范围为5~10 kPa，进口温度范围为−50~
250 ℃，大气进气下最大空气流量为360 kg/s，可用

于真实尺寸压气机部件和模型等科研试验[7]。国

内目前只能在整机环境下实现高压压气机真实进口

压力和温度工作条件，通过高空台试验获取低压部

件高空低温低压环境下的性能，无法在部件试验器

上获取压缩部件真实工作进口条件的试验结果。

为进一步扩宽压缩部件试验工况范围，获取更

能反映真实工作环境下的压缩部件性能结果，本文

针对压缩部件模拟真实进口条件下的试验原理、试

验设备、试验方法以及相关数据处理开展了研究，可

有效弥补大气进气压缩部件试验无法真实模拟压缩

部件进口条件的缺陷，使得压缩部件试验结果更接

近真实工况。

2 试验原理

模拟高压压气机进口高温高压以及风扇/增压

级进口高空低温低压环境，需要采用高压供气或进

口节流的方式实现。此类试验基于常规试验工作原

理，结合自身工作特点达到模拟真实进口条件的目

的，其工作原理见图1。

2.1 加温加压试验原理

高压压气机位于风扇/增压级之后，整机环境下

其进口压力和温度均高于环境条件，因此常规大气

进气压气机试验方法无法模拟其工作环境。采用加

温加压试验器可有效解决上述问题，能完成真实进

口条件下高压压气机性能评定试验，其中包括性能

试验、疲劳试验和极限试验[8−9]。

为模拟高压压气机进口高温高压条件，加温加

压试验器采用供气机组供入不同温度的高温高压气

体，经过掺混得到试验所需的温度，再通过耐高温调

节阀控制进入高压压气机，从而实现进入高压压气

机的空气压力和温度与整机环境下进口保持一致。

相对于地面大气进气条件下的压气机性能试验，进

气加温加压条件下的压气机试验具有以下明显特

点：①进气采用高温高压供气，试验过程中需要由地

面大气进气工况转换到加温加压进气工况；②因加

温加压条件下压气机产生的轴向力远远大于自身轴

承的额定载荷，为此试验器需具备轴向力平衡的功

能，以确保压气机轴承的轴向力在许用范围之内。

2.2 低温低压试验原理

模拟高空低温低压环境采用低温供气机组供入

低温干燥空气，并通过与常温空气掺混得到试验所

需温度；通过调节进口节流阀、降低进口压力的方式

实现进口低压。由于进口压力较低，可能存在试验

件出口压力低于大气压的情况，为此需要通过抽气

机组将排气抽出。低温低压部件试验器营造高空环

境的方法与高空台试验器的区别在于，高空台营造

了负温负压环境，试验件整体处于高空环境，而低温

低压部件试验器只是提供了一种负温负压进气条

件，试验件处于地面工况，因此对试验件以及连接处

的密封性要求更高。

3 试验设备

模拟真实进口条件的试验设备除了常规试验器

的进气系统、排气系统、驱动系统、辅助空气系统、润

滑系统、测控系统外，还增加了供气系统和抽气系

统。加温加压试验器和低温低压变雷诺数试验器的

具体结构和特点如下。

3.1 加温加压试验器

加温加压试验器结构与常规试验器结构上的最

大差异在于进气系统和排气系统，见图2。由于加温

加压试验器有大气进气和加温加压2种工作模式，因

进气系统

供气系统

试验件

抽气系统

排气系统

驱动系统

图1 模拟真实进口条件试验工作原理
Fig.1 Working principle of simulating real inlet conditions
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此进气部分也分为大气进气和加温加压进气2种。

主要由供气调温调压装置、进气管路、进气整流段、

流量测量段等部分组成。加温加压进气条件时，供

气机组提供的高温空气和中温空气通过掺混器掺混

后进入试验器主进气管路，然后由进气调压阀和放

空阀按照试验需求调节流量和压力，最后经流量测

量段进入试验件。由于进口温度较高，需要选择耐

高温的阀门并考虑进气管路的膨胀。

加温加压试验下，由于排气压力和温度高于大

气进气试验，因此需考虑排气冷却和高温引起的排

气节气门卡滞问题。有别于大气进气试验器，加温

加压试验器的轴系对其进行了冷却，排气系统则采

用高温调节阀和二级引射的方式，通过引射可有效

降低排气速度和温度。数值模拟结果如图3所示。

3.2 低温低压变雷诺数试验器

低温低压变雷诺数试验器的进气系统与加温加

压试验器的类似，采用供气掺混调温的方式，通过进

口节流阀获取试验所需的低温低压条件，供气条件

下采用掺混器调节试验件进口温度。由于不同飞行

高度不同雷诺数条件下试验件的物理流量变化较

大，为确保宽范围内流量的测量精度，试验器采用了

不同量程流量计形成的流量测量组，见图4。试验器

排气系统分为直排式和抽气式2种。直排式排气系统

主要由排气节气门、排气机匣、排气蜗壳、轴系、膨胀

节、冷却器、排气管道、截止阀等组成；抽气式排气系

统与直排式排气系统共用排气节气门、排气机匣、排

气蜗壳、轴系、膨胀节、冷却器，排气管路通过与抽气

机组连接后由抽气机组将试验件排出的气体抽出。

稳压箱流量测
量装置试验件

测试数采系统

润滑液压系统冷却水系统 辅助空气系统

测扭器动力电机 增速箱

变频系统

电气/
监视控制系统

排
气

系
统

放
气

系
统

大
气

进
气

系
统

加
温

加
压

进
气

系
统

图2 加温加压试验器原理图
Fig.2 Principle of heating and pressurization test rig

(a) 速度分布 (b) 温度分布

1 141.4
1 059.8
978.3
896.8
815.3
733.7
652.2
570.7
489.2
407.6
326.1
244.6
163.1
81.5
0

速度/(m/s)：
999.3
947.1
894.8
842.5
790.2
738.0
685.7
633.4
581.1
528.9
476.6
424.3
372.1
319.8
267.5

温度/K：

图3 引射器计算结果
Fig.3 Computational results of ejector
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4 试验方法

模拟真实进口条件的压缩部件试验均基于相似

原理的模拟方法进行，试验应具备几何相似、运动相

似和动力相似条件。2种模拟不同进口条件的试验，

其方法和流程因试验目的不同而有所不同。

4.1 加温加压试验方法

4.1.1 试验方法及流程

基于加温加压试验的自身特点，通过大量试验

研究出了相应的操作流程和方法（图5）。该方法主

要包括设备启动及准备、试验状态调节与数据采集、

设备退出3个阶段。其中，试验状态调节中供气转换

和轴向力平衡是最为关键的步骤。首先在大气进气

条件下启动设备、升速至压气机慢车转速并稳定运

行，然后逐渐关闭大气进气调节阀，同时打开供气

阀。此时，需要关注压气机工作点和轴向力，确保压

气机稳定在工作点附近。完成供气转换后，升速至

试验转速，调节进口压力和温度，满足要求后录取压

气机性能数据。采用该方法可有效降低进口压力和

温度变化对试验件的冲击，防止轴向力超限导致试

验件损坏。

4.1.2 供气转换

试验过程中采用大气进气的方式启动，当试验

件升速至稳定运行转速后，通过逐渐关闭进气阀并

同时打开供气阀的方式完成自然进气向加温加压供

气的转换。转换过程中，由于进气压力和温度的变

化会使压气机的状态（压比、换算转速）随之变化，为

此需要调节排气阀的位置，确保压气机在工作线附

近工作。为确保试验过程中供气转换调节的效率和

安全性，解决由于供气压力突变导致压气机无法稳

定工作的问题，试验器采用了PID控制自动调控方

式，确保供气压力在略高于大气压值保持稳定。

4.1.3 轴向力平衡

对于压缩部件试验，由于在无涡轮部件反向力

的作用下，其轴向力远大于核心机或整机，特别是在

加温加压试验下，试验件的流量和负荷明显增大，使

得轴向力进一步增加，因此加温加压试验的最大难

点是轴向力平衡。为减小压气机轴承所承受的轴向

力，试验器采用了具有轴向力平衡装置的测扭器，同

时利用腔压计算或应力环的方式适时获取压气机的

轴向力，并通过轴向力平衡装置产生的反向拉力来

保证压气机的轴向力在轴承可承受范围内。

4.2 低温低压试验方法

开展低温低压试验前，应先开展地面大气进气

试验，获取压缩部件的性能及工作边界，然后在此基

础上根据试验内容制定相应的低温低压试验。试验

过程中，涉及供气条件下启动以及排气抽气转入/转
出等难点。当试验件升速至目标转速后，调节供气

压力和温度使其满足试验要求，再调节排气节气阀

门逐点录取性能曲线。然而在此过程中进口压力会

逐渐升高，因此该过程有2种操作方式。方式一：在

录取等转速性能点时调节进气调压装置、保持进口

压力不变，该方式可模拟压气机进口压力，即发动机

所处的飞行高度；方式二：保持进气调压装置开度不

变，此时随着压比的升高，进口来流压力随之增加，

而等转速线上各点的雷诺数基本保持不变。总体来

说，2种不同操作方式获取的试验结果差异较小，但

是方式二的操作相对简单，可根据试验目的或内容

稳压箱

常温供气

低温
供气

掺混器

排气消音塔

流
量
测
量
组

图4 低温低压试验器的供气系统
Fig.4 Supply system of low temperature and low pressure test rig

是

否

试验开始

设备启动及准备

供气转换

轴向力调节 试验状态调节

数据采集

全部状态点
采集完成

供气退出前转换

试验结束

图5 加温加压试验流程
Fig.5 Testing procedures of heating and pressurization
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选择不同的操作方式。

根据目前已开展的低温低压试验的经验，该试

验操作过程中需注意以下几点：

（1） 在启动试验器驱动电机过程中，需确保供

入的低温空气流量满足试验件当前转速下所需的流

量，供气流量低于试验件所需流量时会出现失稳现

象，供气流量也不宜过大，否则会导致压缩部件进入

风车状态。

（2） 进口温度通过冷气与常温空气掺混调节，

在调节过程中，进口压力、流量均会发生变化，各参

数间相互关联和影响，需注意进口压力、温度、流量

以及试验件工作状态等各参数之间的关联匹配。

（3） 升、降速以及抽气转入/转出过程中，需密切

关注压气机工作点位置，通过调节排气节气门或抽

气压力确保其正常工作。

5 试验结果分析

针对上述2种模拟真实进口条件下的试验方法，

开展了某型多级压气机加温加压试验以及增压级低

温低压试验。为研究该试验方法与大气进气部件试

验以及核心机试验结果的差异，对其试验数据进行

了对比分析。

5.1 加温加压试验

图6为部件加温加压试验与核心机加温加压试

验结果的对比。由图可知，部件加温加压试验与核

心机加温加压试验的流量−压比特性较吻合，但其

效率较核心机试验结果偏高。初步分析认为，这与

测点布局、测量方法和试验件装配条件等有关。图7
为加温加压试验与大气进气试验结果的对比。可以

看出，98%相对换算转速下2种试验方法的结果基本

吻合，均在试验误差范围内；但90%相对换算转速下

2种试验方法获取的流量与效率均存在差异。初步

分析认为，是由于压气机可调导叶角度不重复、叶尖

和轴向间隙不同等原因导致。因试验件和试验数据

样本较少，无法准确给出造成2种试验结果不吻合的

原因，具体原因有待深入研究。

压
比

 
 

效
率

换算流量换算流量

部件加温加压
核心机加温加压

 
 
部件加温加压
核心机加温加压

(b) 效率−流量特性(a) 压比−流量特性

图6 部件加温加压试验与核心机加温加压试验结果对比
Fig.6 Comparison of heating and pressure test results between component and core-engine

98%压
比

换算流量

 大气进气
 加温加压

90%

效
率

换算流量

90%
98%

(b) 效率−流量特性(a) 压比−流量特性

 大气进气
 加温加压

图7 加温加压试验与大气进气试验结果对比
Fig.7 Comparison of results between heating and pressure test and normal test
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5.2 低温低压试验

通过低温低压试验可获取雷诺数对压缩部件性

能的影响。研究获取了某型增压级在雷诺数从

4.5×105变化至0.8×105范围内的性能及临界雷诺数。

图8为不同雷诺数下增压级性能的变化。试验结果

表明，随着进口雷诺数的降低，增压级的流量和效率

均减小。为获取该增压级的临界雷诺数，通过试验

获取了同一转速、压比不同雷诺数条件下的流量和

效率。结果表明，当进口雷诺数小于临界雷诺数后，

增压级的性能急剧衰减，呈明显下降趋势，该增压级

在设计转速下的临界雷诺数为2.7×105，见图9。图

10为低温低压部件试验与高空台试验结果对比。可

以看出，虽然2种试验方式均为模拟高空低温低压环

境，但由于2种试验开展过程中测试布局、试验件加

工装配情况、各部件匹配影响、试验数据的分析和处

理方法等原因，导致2种试验获取的流量和效率均存

在不同程度的偏差。

6 结论

创建了可模拟真实进口条件下的压缩部件试验

流程和方法，主要结论如下：

压
比

换算流量
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换算流量

Re=4.5×105

Re=2.7×105

Re=1.3×105
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Re=2.7×105

Re=1.3×105

Re=0.8×105

(b) 效率−流量特性

(a) 压比−流量特性

图8 雷诺数对增压级性能的影响
Fig.8 The effect of Reynolds number on the

performance of the booster
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图9 增压级性能随雷诺数的变化趋势
Fig.9 The variation trend of the performance of the booster

with Reynolds number

压
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低温低压部件试验
高空台试验

效
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低温低压部件试验
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图10 低温低压部件试验与高空台试验结果对比
Fig.10 Comparison of low temperature and low pressure

test and altitude simulation results
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（1） 常温常压试验由于无法模拟压缩部件在整

机环境或高空条件下真实的进口条件，因此无法精

准获取部件的真实性能，如加温条件下间隙的变化，

雷诺数对部件性能的影响等；

（2） 模拟真实进口条件的部件与核心机或高空

台试验结果对比表明，加温加压与低温低压试验方

法获取的性能参数中流量和效率变化规律一致，但

数值上存在不同程度的差异，说明在部件上开展真

实进口条件模拟试验，在一定程度上可反映部件在

整机环境下的真实特性，后续将针对部件与整机环

境试验结果的差异开展进一步研究；

（3） 研究用增压级在设计转速下的临界雷诺数

为2.7×105，与《航空燃气涡轮发动机压气机低雷诺

数效应试验方法》（HB 20262-2016）[10]中给出的

2.5×105接近，然而不同转速或者不同压缩部件是否

存在差异，还需要作进一步研究。
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叶栅风洞与试验雷诺数计算方法分析及应用

倪 明1，2，魏佐君1，2*，姜正礼3，吴 帅4，任光明1，2，甘晓华1，2

（1. 南方科技大学 工学院 力学与航空航天工程系，广东 深圳 518055；2. 南方科技大学 深圳市宽速
域变密度连续式风洞重点实验室，广东 深圳 518055；3. 中国航发四川燃气涡轮研究院，

四川 绵阳 621000；4. 中国联合重型燃气轮机技术有限公司，北京 100016）

摘 要： 通过比较不同黏度计算方法，基于黏度指数法和萨特兰法，详细推导了叶栅试验中雷诺数的计算公式，得

到了特征参数间数量级关系和特征雷诺数随马赫数变化的规律。建议将单位特征长度雷诺数（Re L/ ）作为通用性的

风洞雷诺数特征参数。最后提出一种基于展弦比、雷诺数和风口高度约束的叶栅模化尺寸与叶片数量确认方法。

研究给出的叶栅风洞试验的雷诺数计算方法具有工程可接受的误差范围，并在风洞建设、叶栅试验与模化设计领域

有重要的参考价值。

关键词： 叶栅风洞；叶栅试验；雷诺数；黏度计算；模化设计
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The calculation and application of Reynolds number in
cascade wind tunnel and experiment

NI Ming1, 2, WEI Zuojun1, 2*, JIANG Zhengli3, WU Shuai4,
REN Guangming1, 2, GAN Xiaohua1, 2

(1. Department of Mechanics and Aerospace Engineering, College of Engineering, Southern University
of Science and Technology, Shenzhen 518055, China; 2. Shenzhen Key Laboratory of Wide-Speed-Range
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1 引言

平面叶栅是研究叶轮机械流动问题的二维简化

模型，能够有效反映气流折转的基本特征。平面叶

栅风洞是目前研究叶轮机械问题最简单、最基本的

试验设备。叶栅试验具有操作便捷、周期短、成本低

等特点，其试验数据在基础研究和工程研制中具有

广泛应用价值[1]。

叶片弦长雷诺数是叶栅试验的关键特征参数和

重要决策变量。在常规叶栅性能测试中，该参数用

于验证试验模型的动力学相似性，即确认是否达到

雷诺数自模化条件。当满足该相似条件时，可忽略

雷诺数的影响；否则需要通过特定的修正方法对试

验结果进行雷诺数修正。在试验过程中，当叶片表

面附面层的流动状态处于层流向湍流的转捩过程

时，测试结果会与纯湍流状态下的结果产生显著差

异[2−4]。这种差异源于流动状态的本质不同，若未

加识别而直接将转捩条件下的评估结果用于表征湍

流条件下的性能，将导致评估结果失真。基于上述

原因，需要在特定的叶栅测试，即变雷诺数叶栅试

验，系统研究叶栅性能随雷诺数变化的规律。通过

确定叶型在不同雷诺数下的性能变化规律及能力边

界，建立相应的雷诺数修正关系式[5]。

根据雷诺数调节能力，叶栅风洞可分为常规开

式直排式风洞和非常规可变雷诺数风洞两类。开式

直排式风洞中，马赫数与雷诺数特性曲线呈线性关

系，马赫数和雷诺数同步变化，无法独立调节。而可

变雷诺数风洞（如闭式回流式、下吹暂冲式和吸入

式）能够独立调节马赫数与雷诺数，其特性曲线呈现

包络面形式[6−7]。

为准确描述上述风洞的性能特征，研究人员发

展了2种雷诺数表征方式：一是使用基于标模尺寸的

雷诺数（Re）进行表征，如文献[8−13]所示；二是使

用单位特征长度雷诺数（Re L/ ，L为特征长度）来表

示，如文献[7，14]所述。虽然Re和Re L/ 均可用于表

征风洞的雷诺数特性，但关于其适用性和优劣的系

统性对比研究仍显不足。

另外，实际开展叶栅试验设计时，还需要同时考

虑多个约束条件 ：①展弦比约束 ，展弦比应在

1.5~4.0范围内，且受风口宽度限制；②自模化条件

约束，雷诺数需大于临界值，不低于2.5×105[15]；
③叶片数量约束，确定稠度下叶片数量受风口高度

约束。在HB 20145-2014[16]中，建议的约束条件为：

展弦比大于等于1.8；自模化区雷诺数大于4×105；叶
片数为7~11。目前尚无文献提出系统的参数化设

计方法以满足上述全部约束条件。

为解决上述问题，本文将建立叶栅风洞与试验

雷诺数的显式计算方法，以便相关研究人员直接应

用。在此基础上，将该计算方法应用于以下2个关键

工程问题：一是通过对比分析Re和Re L/ 2种风洞雷

诺数特性表征方式的差异，提出合理的参数选择建

议，为风洞特性表征提供理论依据；二是提出一种综

合考虑展弦比、自模化雷诺数和风口高度约束的叶

栅模化参数确定方法，用于指导叶栅试验中叶片数、

特征弦长的确认及叶栅风洞选型。

2 叶栅风洞雷诺数计算方法

2.1 风洞雷诺数的定义

对风洞雷诺数估算的核心计算公式进行推导。

根据完全气体方程，马赫数和雷诺数的基础定义，可

得到式（1）：

Re p
kRT

U
kRT

L
µ

Ma p L
T µ= 0.069 84 (1)s

s s s
s

s s

式中： ps为当地（试验段内重点关注区域）静压；Ts为

当地静温；µs为当地黏度；k为气体绝热常数，其值为

1.4；R为气体常数，其值为287 J/（kg∙K）；U 为特征速

度；L为特征长度，通常选为叶栅弦长；Ma为试验段

内的特征马赫数；下标s代表静态。

叶栅试验中，通常使用空气动力学中滞止参数

与静态参数和Ma的等熵关系式（式（2））计算试验段

的等熵马赫数，其中滞止参数通常选为稳压箱内的

总压 p0和总温T0
[17−18]。当地静压测点通常布置在

试验段侧壁。针对压气机叶栅试验，当地静压选取

栅前栅板壁面平均静压；针对涡轮叶栅试验，当地静

压可以选择栅后栅板壁面平均静压或背压 p b。当

地静温则以式（2）计算得到的马赫数和稳压段内的

总温通过式（3）计算得到。

p
p

k Ma= 1 + 1
2 (2)

k
ks

0
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T T
k Ma

=
1 + 1

2
(3)s

0
2

将式（2）、式（3）代入式（1）可得式（4）：
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公式（4）是以稳压箱内的 p0、T0和试验段特征马

赫数为自变量的雷诺数定义式，为推导过程中的基

础计算公式。式中仅µs未能直接给出计算公式，需

要进一步确定。

2.2 动力黏度的计算与确定

动力黏度是表征流体输运特性的参数之一，其

物理定义用于联系流体的剪切应力与变形速率，下

文统一简称为黏度。叶栅风洞内的气流符合低密度

或稀薄气体的定义范畴，黏度与温度有着很强的单

调关系，即黏度为温度的单变量函数µ T( )。

在目前的工程实践中，µ T( )主要通过指数法

（Index）[19]、萨特兰公式（Sutherland）[20]和多项式

法（Polynomial）[21]计算，相应的计算公式分别如式

（5）~式（7）所示，公式中各系数取值见表1。

µ T µ T
T B T( ) = = (5)
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00

1
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µ T a T T( ) = 10 ,  250 600 K (7)
i

i
i6

=0

4

图1为273~550 K温度范围内不同黏度计算公

式的计算准确性对比。其中，图1(a)为各计算公式

的黏度计算结果与试验值（Exp）[22]的对比；图1(b)

给出了各计算公式结果与试验物性的相对差，其中

相对差定义见式（8）。
µ µ

µError = × 100% (8)Exp
Exp

图1表明，在273~550 K温度范围内，3种计算方

法均能有效计算空气黏度。其中，指数法计算误差

随温度变化最为显著，但误差最大不超过±1%；萨特

兰公式在此温度区间与试验物性的误差范围为

−0.57%~0.17%，精度较高；多项式法在此温度区间

与试验物性的误差范围为−0.39%~0.26%，精度最

高。尽管多项式法具有最高的计算精度，但其相对

于其他两种方法的优势并不显著，且其计算公式最

为复杂。就雷诺数计算公式的构建而言，多项式法

的复杂形式不利于公式推导和参数量级分析；萨特

兰公式在计算复杂度和精度方面达到了较好平衡，

便于雷诺数估算公式推导；而指数法虽然计算精度

相对较低，但误差仍在工程可接受范围内（<1%），且

形式最为简洁，有利于雷诺数估算公式推导和参数
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(a) 计算结果与试验值的对比

(b) 计算结果与试验物性的相对差

图1 不同黏度计算公式的比较
Fig.1 Comparison of viscosity calculation formulas

表1 黏性计算公式系数
Table 1 Viscosity calculation formula coefficients

变量 值

µ 00 17.2×10−6

T00 273.16

n 0.70~0.76，本文选定为0.74

B1 2.707 6×10−7

S 111

C1 1.463 6×10−6

a0 −9.860 1×10−1

a1 9.080 125×10−2

a2 −1.176 355 75×10−4

a3 1.234 970 3×10−7

a4 −5.797 129 9×10−11
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量级分析。基于上述分析，本研究选用指数法和萨

特兰公式计算空气黏度。

2.3 风洞试验雷诺数的计算方法

式（6）、式（7）中的温度均选当地静温，分别代入

式（4），整理后即得到本文的叶栅风洞雷诺数计算公

式，分别见式（9）、式（10）：

( )

Re
Ma p L

Ma T
257 954.601 59

1 + 0.2
(9)

Index

0
2 2.26

0
1.24

( )
( )

Re

Ma p L T Ma

T Ma

47 720.846 18

111 + 1 + 0.2

1 + 0.2
(10)

Sutherland

0 0
2 1

02 2 1.5

利用某风洞某轮常规涡轮叶栅试验的运行参数

对式（9）、式（10）进行验算，运行参数和验算结果见

表2。试验选定5个运行工况，涡轮叶栅弦长选定为

60 mm，特征马赫数选栅后等熵马赫数，基于叶栅出

口栅板壁面的平均静压通过式（2）计算得到。验算

结果表明，式（9）、式（10）计算得到的雷诺数的数量

级一致且结果相近，认为本文推导的公式正确。

式（9）为雷诺数与各参数关系的影响分析提供

了理论基础。风洞试验雷诺数与进口总压和特征尺

寸L成正比，与进口总温的1.24次方成反比。从数学

关系看，虽然总温的指数关系表明其对雷诺数有显

著影响，但由于进口总压通常比总温高2个数量级以

上，所以总温的指数效应在实际应用中并不显著。

特征尺寸L受风洞建设条件及成本约束，调节空间

有限。工程实践中，调节进口总压是改变雷诺数最

直接的方法，只有当总压调节和特征尺寸优化无法

满足试验要求时才考虑调整来流总温。欧洲跨声速

风洞（ETW）的设计即体现了这一思路：即使配备了

当时（20世纪90年代初）世界上最大功率（50 MW）

的驱动电机，但仍难以满足高雷诺数试验需求，最终

通过低温风洞技术（将来流总温降至110 K）实现了

所需试验条件[23]。然而，由于温度调节系统造价昂

贵，总温调节通常作为提高雷诺数的备选技术方案。

式（10）的计算精度较式（9）更高，适用于具体数

值计算。然而，由于该公式中各参数（尤其是进口总

温与试验马赫数）之间存在复杂的耦合关系，难以分

离独立变量进行参数敏感性分析。因此，本研究采

用式（9）进行特征参数影响规律的讨论。

Ma对雷诺数的影响在其他特征参数保持不变

的情况下呈非线性关系，需要进一步分析其变化趋

势。现基于式（9）提取Ma相关函数，记 f (Ma)=Ma/
(1+0.2Ma2)2.26，并将该函数绘制成曲线，见图2。分

析表明，该函数的驻点落于Ma=1.192处，而非Ma=
1.000的声速点；在Ma≤1.192时， f Ma( )单调上升，使

雷诺数增加；Ma>1.192时， f Ma( )单调下降，使雷诺

数减小。

3 风洞雷诺数公式的应用

3.1 风洞雷诺数评估参数辨析

风洞特征雷诺数是衡量风洞性能的重要参数之

一，通常通过标模试验对风洞的流场品质和试验能

表2 某风洞某轮常规涡轮叶栅试验的运行参数及雷诺数验证结果
Table 2 Operating parameters and Reynolds number verification results of a conventional turbine cascade experiment in a wind tunnel

变量 工况1 工况2 工况3 工况4 工况5

稳压箱总压/kPa 120.187 129.401 154.895 172.499 231.386

稳压箱总温/℃ 22.094 22.908 23.847 26.545 34.267

特征长度（弦长）/mm 60 60 60 60 60

特征马赫数 0.509 0.608 0.800 0.902 1.139

Re Index 7.310×105 8.929×105 1.254×106 1.454×106 1.992×106

ReSutherland 7.301×105 8.925×105 1.257×106 1.459×106 2.006×106
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Ma
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+0
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M
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26

图2 f Ma Ma Ma( ) = / (1 + 0.2 )2 2.26
函数图

Fig.2 Graph of the function f Ma Ma Ma( ) = / (1 + 0.2 )2 2.26
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力进行确认与评估。在叶栅试验中，雷诺数计算公

式中的特征尺寸通常选用叶栅弦长，即弦长雷诺数。

目前常用的特征雷诺数的2种表征方法在形式

上的差异仅在于是否将特征长度作为独立参数处

理，二者可通过简单的数学变换相互转化。基于Re
和Re L/ 特性图计算风洞特征雷诺数的流程见图3。

基于风洞Re特性图计算试验雷诺数，需要经过

基于标模特征雷诺数Rem折算过程。具体而言，首

先在风洞标模试验中，通过标模试验件的特征尺寸

Lm计算对应的标模特征雷诺数Rem，建立风洞的标

准化雷诺数特性。其次根据自身试验需求确定特征

尺寸后，根据式（11）计算出标模系数M ，并通过式

（12）基于标模雷诺数Rem折合计算出自身试验的特

征雷诺数。在进行不同风洞性能对比时，需要获取

各风洞的Rem特性图和标模试验件的特征尺寸Lm，

重复进行基于标模特征雷诺数Rem折算过程。

M L
L= × 100% (11)

m

Re M Re= × (12)m

基于Re L/ 表征方法是将等式右侧的L移至等

式左侧，量纲则从无量纲变成了 L[ ]1 。这种数学变

换虽然简单，但显著简化了风洞雷诺数水平的评估

过程。在风洞标模雷诺数特性建立阶段，通过预先

消除标模试验件尺寸的影响，形成标准化的单位特

征长度雷诺数特性曲线。因此，只需获取目标风洞

对应Re L/ 特性图，再乘以自身所需求的试验件特

征尺寸，即可得到试验的特征雷诺数并用于试验

评估。

基于Re L/ 的计算方法显著优化了风洞性能评

估流程，避免了基于Re的计算方法需同时获取标模

特征雷诺数Rem和标模特征尺寸Lm并进行标模系数

M 折算的繁琐过程。这种简化不仅降低了数据处

理的复杂度，还为不同风洞雷诺数水平的标准化对

比提供了统一的评估基准。综上，推荐Re L/ 作为通

用的衡量风洞雷诺数水平的参数。将式（11）、式
（12）改为Re L/ 形式，得到式（13）、式（14）。

( )

Re L
Ma p
Ma T

/ 257 954.601 59

1 + 0.2
(13)

Index

0
2 2.26

01.24

( )

Re L

Ma p T
Ma

T Ma

/ 47 720.846 18

111 +
1+0.2

1 + 0.2
(14)

Sutherland

0 0
2

02 2 1.5

3.2 叶栅试验中叶片数与特征弦长的确认

在叶栅试验设计阶段，需要根据风洞测试段的

尺寸限制进行叶片几何参数设计，主要关注问题包

括叶片弦长C与叶片数量n的选择。风洞测试段的

关键尺寸包括风口宽度W和风口高度H。叶栅风洞

测试段结构如图4所示，风口宽度W决定叶片高度，

风口高度H限制叶片数量。

叶栅理论二维流动的假设限制了C和W的关系，

二者通过展弦比AR联系，如式（15）所示。若AR过

小，则端壁二次流在流道中占比增加，甚至破坏二维

性假设；若AR过大，则会令叶片弦长过小或要求更

大的风口宽度（即叶片高度）。叶片弦长过小会降低

试验件的雷诺数水平，增加加工制造和试验测量难

度；而增大风口宽度需要更高的风洞建设投入。AR
值推荐范围为1.8~4.0，最低要求为不小于1.5。

将式（15）分别代入式（9）、式（10），可得到叶片

弦长特征雷诺数ReC计算公式（式（16）、式（17））。

计算中的输入参数主要有W 、AR、 p0、T0和Ma。W对

一特定的风洞为固定值；AR为主要变动值，用于计

算叶片弦长C； p0、T0和Ma用于叶栅试验工况点的确

定，其变化范围受风洞形式和能力的约束。

AR W C= / (15)

开始

结束

选定自身试验的特征长度L

求得自身试验的特征雷诺数

计算标模系数M

开始

结束

获取目标风洞Re/L特性

选定自身试验的特征长度L

求得自身试验的特征雷诺数

获取目标风洞标模Rem特性
与标模尺寸Lm

(a) 基于Re特性图计算 (b) 基于Re/L特性图计算

图3 基于Re和Re L/ 特性图计算试验雷诺数的流程图
Fig.3 Flowchart of calculating experimental Reynolds number

based on Re and Re L/
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Re W AR p T Ma W
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T Ma
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02 2 1.5

吴法勇和马宏伟[24]推荐叶片流道区域总高度

不低于风口高度的75%。基于此建议，可根据式

（18）对叶片数量进行选择。叶片数以不小于7为佳，

最小不能低于5[15]。

( )H n W
AR H1 sin 75% (18)( ) 1

式中： 为稠度，为叶片弦长与叶栅截距t之比； 1为

进口气流角。

叶栅模化尺寸与叶片数量计算流程见图5。首

先，需确认目标风洞的测试段基本尺寸，得到其风洞

测试段的基本几何尺寸，包括风口宽度W和风口高

度H，并获取期望测试工况点的参数工况点参数p0、

T0和Ma。随后在选定AR（推荐范围1.8~4.0）后，进

行叶片弦长雷诺数和叶片流道总高度的计算。叶片

弦长雷诺数应高于临界雷诺数（临界值为2.5×105，
建议不低于4.0×105），以满足试验要求。若计算结

果未达到要求，则需调整AR并重新计算，直至满足

雷诺数条件。

叶片流道总高度的计算过程中，应当首先确定

叶片稠度，其次是试验气流角范围，最后确定合适的

叶片数量。在流道高度约束判断过程中，当初始计

算结果不满足约束条件时，可首先通过调整叶片数

量n进行优化（需满足至少5片）。若调整后仍不满

足约束条件，则需重新选择AR并重复计算流程直至

上壁面

叶片

Ma1H

t

C

W

β1

H

下壁面
栅前额线

风口尺寸
（无叶片状态）

图4 叶栅风洞测试段基本结构示意图
Fig.4 Schematic diagram of the basic structure of a cascade wind tunnel test section

否

否

否

否

是

是是

开始

结束

选定风洞

确认风口尺寸(W，H )

确定试验工况点参数(p0，T0，Ma )

给定AR

计算叶片弦长雷诺数

确定叶片稠度与气流角

给定叶片数

是否满足
雷诺数需求

是否满足
流道高度

约束

叶片弦长与叶
片数是否合理

得到叶片弦长与叶片数

图5 叶栅模化尺寸与叶片数量确认方法流程图
Fig.5 Flowchart of a confirmation method about cascade

modular size and blade number
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满足要求。

叶栅几何参数的最终确定必须同时满足叶片弦

长雷诺数要求和叶片流道总高度约束2个条件。在

参数优化过程中，如果无法同时满足这2个条件，或

得到的叶片尺寸与数量明显不合理，则需考虑选择

其他风洞设施进行试验。

4 结论

基于黏度指数法与萨特兰法详细推导了叶栅风

洞与试验中雷诺数的计算公式，并具体给出了该公

式的应用示例，包括风洞雷诺数评估参数辨析和叶

栅试验中的雷诺数评估，主要结论如下：

（1） 叶栅试验特征雷诺数计算方法可参见

ReIndex和ReSutherland计算公式（式（9）、式（10）），前者

进行各特征参数的影响分析更简便，后者的计算精

度更高。

（2） 试验雷诺数与进口总压和特征尺寸成正

比，与进口总温的1.24次方成反比；在来流总温、总

压和特征长度保持不变的条件下，Ma≤1.192时特征

雷诺数增加，Ma>1.192时特征雷诺数减小。

（3） 推荐采用单位特征长度雷诺数Re L/ 为通

用性衡量风洞雷诺数水平的参数，其量纲为 L[ ]1 ，为

不同风洞雷诺数水平的标准化对比提供了统一的评

估基准。

（4） 给出了一种基于展弦比、雷诺数和风口高

度约束的叶栅模化尺寸与叶片数量确认方法，可帮

助研究人员开展叶栅试验件设计与风洞选型。
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冲击−气膜冷却单元结构砂尘沉积特性的
数值研究

郑天一1，李洁博2，刘存良1*，叶 林1，李 琳1

（1. 西北工业大学 动力与能源学院，西安 710129；2. 中国空空导弹研究院，河南 洛阳 471000）

摘 要： 当砂尘颗粒进入航空发动机并沉积在涡轮叶片上时，会对其安全运行构成重大威胁。为探索涡轮叶片内

部砂尘输运与沉积机理，利用离散单元法（CFD-DEM）对冲击气膜结构的砂尘沉积特性进行了数值模拟研究，验证

了离散单元法用于砂尘沉积模拟的可行性，揭示了冲击靶面砂尘沉积的非稳态发展过程，阐明了斯托克斯数对冲击

靶面砂尘沉积特性的影响机理。研究结果显示，涡轮叶片内的砂尘颗粒输运在冲击靶面形成锥状沉积层和带状沉

积层；斯托克斯数增大会显著降低砂尘颗粒的随流性，增大流道内砂尘颗粒的体积分数，同时流体对砂尘颗粒的拖

曳力有所减小，进而导致冲击靶面砂尘沉积质量增加。

关键词： 涡轮叶片；冲击−气膜冷却；砂尘沉积；离散单元法；气固两相流；颗粒输运；航空发动机
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Numerical investigation on the characteristics of particle deposition
in impingement-film cooling unit structures

ZHENG Tianyi1, LI Jiebo2, LIU Cunliang1*, YE Lin1, LI Lin1

(1. Northwestern Polytechnical University, School of Power and Energy, Xi’an 710129, China; 2. China
Airborne Missile Academy, Luoyang 471000, China)

Abstract:When sand dust particles enter aero-engines and deposit on turbine blades, they pose a significant
threat to safe operation of aero-engines. To explore the mechanisms governing the transport and deposition
of sand dust within turbine blades, the discrete element method (CFD-DEM) was employed to conduct
numerical simulation on the sand dust deposition characteristics of an impingement-film cooling unit
structural model. The feasibility of applying CFD-DEM to sand dust deposition simulation was validated,
and the unsteady development process of sand dust deposition on the impact target surface was revealed.
The influence mechanism of the Stokes number on the sand dust deposition characteristics on the impact
target surface was further clarified. The results indicate that the transport of sand dust particles within
turbine blades leads to the formation of conical and banded deposition layers on the impact target surface.
An increase in the Stokes number significantly reduces the entrainment capacity of sand dust particles,
leading to an elevated volume fraction of sand dust particles within the flow channel. Meanwhile, the drag
force exerted by the fluid on the sand dust particles decreases, ultimately resulting in an increase in the
deposition mass of sand dust on the impact target surface.
Key words: turbine blades; impingement-film cooling; dust deposition; CFD-DEM; gas-solid two-phase

flow; particle transport; aero-engine
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1 引言

大型运输机和直升机，执飞时间长、地域广，不

可避免地会遇到砂尘、火山爆发等特殊而恶劣的飞

行环境。虽然现代航空发动机采取了多种措施防止

砂尘颗粒进入，但仍然会有少量砂尘进入发动机内

部。当航空发动机在砂尘等污染环境中工作时，颗

粒物会在遍布气膜孔的涡轮叶片壁面沉积，使冷却

结构性能降低甚至失效。因此，砂尘颗粒在发动机

内部的沉积已成为国内外学者高度关注的一个研究

课题[1−2]。

沉积层在涡轮叶片的形成是一个长时间的过

程，实验室的时间尺度远小于实际工作时产生沉积

的时间尺度。针对此问题，JENSON等[3]设计制造

了高温加速沉积设备（TADF），通过增加涡轮叶片

工作环境中的颗粒物浓度，实现了对沉积层成型过

程的加速；该设备可以通过4 h的试验模拟10 000 h
真实涡轮环境运行。ELMS等[4]开展了航空发动机

整机吞砂试验，发现发动机冷端部件的沉积物组分

与进入发动机的砂尘组分基本相同。

冲击冷却结构作为涡轮叶片内部冷却技术的典

型结构，具有特有的沉积形貌。LIBERTOWSKI
等[5]基于单孔冲击冷却结构研究了大粒径砂尘颗

粒对锥形沉积层的侵蚀。首先用0~5 µm粒径的亚

利桑那州灰尘在811 K的温度下形成了锥形沉积

层，然后以不同粒径（5~10，10~20，20~40，40~80
µm）的砂尘颗粒冲击沉积层。研究发现，随着粒径

增大、流速增加以及温度降低，侵蚀速率明显加快。

SACCO等[6]对阵列冲击冷却结构进行了砂尘沉积

试验，结果表明，温度与总沉积量成正比，在恒定的

温度和压力比下，冲击点处的锥形沉积层高度随压

力的增加而降低。BOWEN等[7]基于阵列冲击冷却

结构，利用0~5 µm粒径范围的亚利桑那州灰尘，开

展了砂尘沉积试验，研究了温度对冲击冷却结构中

砂尘沉积的影响。研究结果表明，冲击驻点附近形

成了锥形沉积层，沉积高度与温度成正比，与冲击速

度成反比。WHITAKER等[8]对涡轮叶片前缘冲击

冷却结构进行了砂尘沉积试验，粒径分布与亚利桑

那州道路砂尘粒径分布一致，在保证压比恒定为

1.03的情况下，研究了外表面温度对气膜孔堵塞的

影响。发现表面温度的增加与空气的质量流量减少

成正比，砂尘沉积的区域主要在气膜孔内和冲击驻

点周围。

砂尘沉积试验由于投入大，时间长，且难以深入

到沉积机理中加以探究，故开展范围并不十分广泛。

随着CFD和计算机技术的发展，利用计算机模拟砂

尘沉积过程得以实现。研究初期，常常通过追踪部

分砂尘颗粒的运动轨迹解释试验结果。如CROWE
和BONS[9]基于前期平板气膜冷却结构的砂尘沉积

试验，开展了数值模拟研究，对颗粒轨迹进行了追踪。

但随着研究深入，国内外学者们基于试验数据和理

论推导发展出了一系列砂尘沉积模型，并以此定量

预测砂尘颗粒的沉积位置和沉积量。EL-BATSH
和HASELBACHER[10]利用基于临界速度的沉积模

型对涡轮叶片外表面的砂尘颗粒沉积分布进行了数

值模拟研究。WOLFF等[11]利用搭载OSU沉积模型

的CFD技术，进行了与试验工况相同的数值模拟，以

此预测颗粒的沉积位置。AI和FLETCHER[12]对冲

击−气膜冷却结构的砂尘沉积现象进行了数值模拟

研究，并与试验结果进行了对比，发现颗粒沉积率随

吹风比和孔径的增大而增加。

砂尘颗粒沉积在壁面上，导致壁面几何形状发

生改变，势必对流动产生影响。在以往研究中，通常

忽略了沉积形貌对壁面几何形状的改变。近些年在

以往研究的基础上，结合动网格技术，获得了砂尘沉

积形貌，实现了沉积形貌演变与流动的双向耦合。

BOWEN和BONS[13]结合沉积模型与动网格技术对

单孔气膜冷却结构进行了数值模拟研究，研究发现，

动网格技术可以较好地模拟沉积层的增长过程以及

对气膜孔的堵塞效应，且沉积形貌与试验结果近似。

LIBERTOWSKI等[5]利用前期试验数据，开发了锥

形沉积层侵蚀模型，将其嵌入到OSU沉积模型中，实

现了模拟砂尘颗粒的沉积与沉积层侵蚀共同发生的

过程，并利用动网格技术，展现了沉积层侵蚀前后形

状的变化。FORSYTH等[14]开发了一种砂尘颗粒沉

积−动态网格变形耦合方法。利用RANS模型计算

流体，并在拉格朗日体系下对砂尘颗粒进行追踪，通

过获取颗粒沉积分布改变表面网格节点的位置，实

现了模拟砂尘颗粒沉积对流道的形状改变。

对于砂尘沉积的数值模拟技术，相比于初期已

经有了长足发展，但当前使用离散离子法（Discrete
particle method，DPM）搭载沉积模型结合动态网格

的方法仍具有其局限性，把颗粒当作质点，忽略了颗

粒之间的碰撞作用。但是在近壁面区域，颗粒间的

碰撞发挥主导作用，砂尘沉积层才得以成型，进而发
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展出各种沉积形貌，显然该假设已经不成立，需要一

种假设更为合理、更贴近物理事实的数值模拟方法。

离散元素法（Discrete element method，DEM）由

CUNDALL博士于1971年首次提出[15−16]。CFD-
DEM与CFD-DPM类似，在欧拉体系下求解流体相，

在拉格朗日体系下对颗粒轨迹进行追踪。但DEM
中，介质由一系列离散的颗粒所组成，颗粒单元本身

具有独立的几何（形状、大小、排列等）、物理和化学

特征，可以较好地模拟微尘颗粒的团聚、分散和堆积

等行为。由于DEM更贴近物理事实的特征，现已广

泛应用于微尘颗粒输送和沉积的模拟仿真研究。

近年来，对于砂尘沉积的数值模拟研究取得了

不少成果，沉积模型愈加完善。但是当具体对涡轮

叶片的除尘结构进行设计指导时，不单单要获得定

性的沉积位置和沉积速率，还需要深入了解沉积层

的非稳态发展过程，不同工况下沉积层厚度，沉积形

貌的成型机理以及各参数敏感度等。当前大多数研

究采用的DPM方法基本假设中忽略了颗粒碰撞的

过程，不能对砂尘沉积层的形成进行预测。为此，本

文采用CFD-DEM对冲击气膜结构的砂尘沉积特性

进行数值模拟，研究冲击气膜结构砂尘沉积形貌的

非稳态发展过程，解释斯托克斯数对冲击气膜结构

沉积特性的影响。

2 数值模拟方法

2.1 气相模型

在实际的砂尘颗粒沉积过程中，气体裹挟颗粒

运动，可以认为是稀相流，但是在壁面附近，颗粒浓

度增大，不能再忽略颗粒之间的相互作用；同时，砂

尘颗粒的沉积改变了壁面条件以及流道的几何形

状，颗粒的体积分数也不能被忽略。标准形式的N
−S方程并不包含对离散相的描述，为解决该问题，

引入欧拉多相流方程。

连续方程：

vt S+ = (1)( ) ( )f f f f f f

式中： f、 f、vf和S f分别表示流体的体积分数、密度、

速度矢量以及源项。

动量方程：

v v v

g

t p

F

+ = +

+ + (2)

( ) ( )

i

n
i

f f f f f f f f

f f f
=1

( )v v v Iµ µ= + + 2
3 (3)f f f f f

T
f f f

式中： p为压强， f为黏性应力张量，g为重力加速度

向量，Fi为流体受到颗粒的反向作用力，µf为流体的

动力黏度， I为单位张量。

从控制方程看，局部颗粒体积分数不容忽略时，

会对气体流动产生巨大影响。

2.2 颗粒相模型

在流场中运动的颗粒受到各种力的作用，研

究[17]发现，粒径小于3 µm时才会明显受到热泳力、

湍流扩散和萨夫曼升力的影响，粒径为10~20 µm的

颗粒可以忽略不计。根据文献[18]研究结果，粒径

在0~50 µm范围的颗粒，如果没有激波或者强的膨

胀波，受到的压力梯度力可以忽略不计。另外，当流

体密度远小于颗粒密度时，附加质量力、巴塞特力、

马格努斯力均可忽略不计[19]。本文所研究的颗粒

密度为2 450 kg/m3，远远大于流体密度，颗粒的直径

为20 µm，所受到的压力梯度力、热泳力、湍流扩散

和萨夫曼升力可以忽略不计。所以，在本次数值模

拟研究中，仅考虑流体对砂尘颗粒的拖曳力、重力和

颗粒间的碰撞力。

2.2.1 流体对砂尘颗粒的拖曳力

流体对砂尘颗粒的拖曳力FC为：

F m u u= (4)( )C p f p

( )u
d

u u
d

C u u
d

=
150 1

+
1.75

0.8

=
3

4
>0.8

(5)

p f f

p p2
f p f p

p
p

d p f f f p f
2.65

p
p

( )C
Re

Re Re

C Re

=
24 1+0.15

<1 000

=0.44 >1 000
(6)d

p
0.687

p
p

d p

式中：mp、 、 p、u f、u p、d p、Rep、Cd分别为颗粒质量、

曳力系数、颗粒体积分数、流体速度、颗粒速度、颗粒

粒径、颗粒雷诺数和阻力系数。

2.2.2 颗粒碰撞力

选择Hertz-Mindlin模型[20]计算颗粒间的碰撞

力，包括法向力和切向力。将颗粒碰撞后的反弹、动

量耗散、摩擦等现象模化为弹簧、阻尼器及滑块模

型，即软球模型，如图1所示。

颗粒法向弹性力Fn为：
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F E R= 4
3 (7)n * * n

1.5

E E E
1 = 1 +

1
(8)i

i

j

j*

2 2

R R R
1 = 1 + 1 (9)

i j*

式中：E、 分别为颗粒材料的弹性模量和泊松比，R

为颗粒半径， n为碰撞颗粒的法向重叠量；下标i、 j

分别代表发生接触的颗粒i和颗粒 j。

颗粒碰撞的法向阻尼力Fn
d为：

F S m u= 2 5
6 (10)n

d
n p* n

rel

= lne
ln e+

(11)
2 2

m m m
1 = 1 + 1 (12)

i jp* p, p,

S E R= 2 (13)n * * n

式中：u n
rel为碰撞对象的法向相对速度，S n、 为计算

过程中涉及到的因子。

颗粒切向弹性力Ft为：

F S= (14)t t t

S G R= 8 (15)t * * n

G v
G

v
G= 2 +

2
(16)i

i

j

j
*

式中： t为碰撞颗粒的切向重叠量，Gi、Gj分别为碰

撞颗粒i和颗粒 j的剪切模量。

颗粒碰撞的切向阻尼力Ft
d为：

F S m u= 2 5
6 (17)t

d
t p* t

rel

式中：u t
rel为颗粒的切向相对速度。

2.3 砂尘沉积参数定义

（1） 射流雷诺数Rej

Re u D
µ= (18)j

f f

式中：D为冲击孔径。

（2） 斯托克斯数St

St L U
d U
µL= / = 18 (19)p

char char

p p
2

char

char

式中： p为颗粒的无量纲弛豫时间，L U/char char为流

体的特征时间， p为颗粒密度，Uchar为颗粒入口速

度，Lchar为冲击孔孔径。St表征着颗粒惯性作用与

受到流体扩散作用的相对大小，St越小，颗粒的随流

性越好，惯性越小。

（3） 砂尘颗粒入口体积分数 ip

M
nA u M=

/
+ / (20)

j
ip

p p

f p p

式中：M p为颗粒入口的质量流量，n为冲击孔数量，

Aj为冲击孔横截面积。

（4） 沉积率 dep

m m= / (21)dep dep del

式中：mdep为沉积质量，mdel为输送的砂尘颗粒质量。

dep反映当前条件下，输入砂尘颗粒沉积的难易

程度。

3 数值模拟方法验证

3.1 几何模型

冲击气膜结构是一种在涡轮叶片上得到广泛应

用的典型冷却结构，图2所示为冲击气膜冷却单元结

构，包括1个气膜孔，4个冲击孔和1个冲击靶面。冷

却射流经冲击孔沿冲击靶面方向冲刷高温壁面，以

弹簧

弹簧
阻尼器

阻尼器

δn

(a) 法向弹簧−阻尼模型 (b) 切向弹簧−阻尼模型

图1 弹簧−阻尼模型
Fig.1 Spring-damping model
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此完成冷却功能。此模型尺寸以冲击孔孔径D为基

准，D=5 mm，气膜孔径为0.8D，冲击距为1.0D，靶面

长为8.0D，宽为6.0D。

3.2 网格剖分

网格剖分全部采用四面体网格。本项研究中涉

及到了体积分数的计算，采用PCM方法，将颗粒的

全部体积归属于颗粒中心所在的CFD网格[21]。如

果颗粒的特征长度与网格尺寸相当或大于网格尺

寸，当颗粒中心临近CFD网格边缘时，引起的误差可

能达到50%[22]，这种非物理的不光滑结果将导致整

个CFD-DEM模拟计算的数值不稳定甚至发散。因

此，使用PCM计算颗粒体积分数，CFD网格尺寸必

须显著大于（3~10倍）颗粒尺寸[23]。表1给出了射流

雷诺数为10 000的工况下，4种不同网格密度下的质

量流量和沉积率。可以看出，网格数量大于8.1×105

后计算结果基本不发生变化。为了兼顾经济性与精

确性，网格数量确定为8.1×105。网格剖分结果见

图3。

3.3 计算方法验证

为验证CFD-DEM应用于砂尘颗粒沉积模拟的

可行性，针对平板冲击气膜冷却结构进行了砂尘沉

积试验。试验装置如图4所示，主要包括压气机、干

燥器、储气罐、过滤器、阀门、安全阀、流量计、给粉

机、整流器、集尘器、鼓风机、摄像机和计算机等构

件。试验通道包括入口段、收缩段和试验段。通过

调节支路阀门与给粉机，可以调节射流雷诺数和砂

尘颗粒入口体积分数。

冲击气膜单元结构边界条件设置如图3所示。

冲击孔进口设置为速度入口，气膜孔出口设置为压

压力出口

0.8D

D

D

6.0D

8.0D

气膜孔

速度入口
冲击孔

冲击
靶面

1.6D

图2 冲击−气膜冷却单元结构模型
Fig.2 Impact−film cooling unit structural model

x

y

z压力出口

周期边界

速度入口

图3 模型网格剖分
Fig.3 Grid generation of the model

表1 网格独立性验证
Table 1 Grid independence analysis of the model

网格数量/105 质量流量/（10−3 kg/s） 沉积率/10−2

4.7 1.526 1.492

6.2 1.527 1.498

8.1 1.527 1.501

11.0 1.527 1.501

鼓风机

流量计

干燥器

储气罐

阀门

阀门

安全阀

给粉机

入口段
收缩段

皮托管

试验段

集尘器

排空

过滤器

PO
相机

控制系统

扰
流
栅
格

图4 砂尘沉积试验装置
Fig.4 Particle deposition test facility
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力出口；由于在真实涡轮叶片上冲击−气膜冷却结

构为上述单元结构阵列组成，所以将四周设置为周

期边界，其他壁面设置为绝热边界。射流雷诺数为

10 000，砂尘颗粒入口体积分数为1.25%，斯托克斯

数分别为4.8、10.9、19.4、30.3。砂尘颗粒、壁面物理

参数见表2。

图5展示了数值模拟与砂尘沉积试验结果。图

中，h h/d j为砂尘沉积层高度与冲击距离之比。可明

显观察到，正对冲击孔下方形成了圆锥形沉积层，相

邻冲击孔间形成了带状沉积层，且带状沉积层高度

低于锥形沉积层，较好地模拟出了相同工况试验的

砂尘沉积特征。图6表明，随着斯托克斯数增大，沉

积率逐渐增大，且试验数据结果与计算结果总体变

化保持一致，证明CFD-DEM应用于冲击气膜冷却结

构砂尘沉积数值模拟研究可行。

4 计算结果分析

4.1 不同斯托克斯数下的沉积形貌演化过程

图7展示了不同斯托克斯数下冲击靶面砂尘沉

积形貌及其沉积层高度比。可以看出，随着斯托克

斯数的增大，锥形沉积层的高度逐渐增高，沉积层覆

盖范围也有所增大。此外，斯托克斯数从10.9增大

到30.3时，相邻冲击孔间的条带状沉积层高度并无

明显增高，条带长度也未明显缩短。需要特别注意

的是，斯托克斯数为4.8时，其沉积形貌与其他3种斯

托克斯数时有较大区别，只有1个冲击驻点附近形成

了锥形沉积层，而其他3个冲击驻点附近皆为环状沉

积层，且相邻冲击孔间为带状沉积层。为更加清晰

地表现出射流雷诺数对沉积层的影响，对图7所示的

颗粒沉积层做了纵剖面轮廓线，见图8。可以看出，

锥形沉积层纵切面呈不规则半椭圆形，条带状沉积

层纵切面呈不规则三角形，且沉积层表面凹凸不平；

沉积层越低，其形貌在高度上的波动越明显。除斯

托克斯数为4.8之外，其他不同斯托克斯数下颗粒所

表2 颗粒与壁面物理参数
Table 2 Particle and wall physical parameters

参数 颗粒 壁面

密度/（kg/m3） 2 450 4 000

剪切模量/107Pa 1.4 100.0

弹性模量/107Pa 3.556 2.500

泊松比 0.27 0.25

特征1

特征2

0 0.025 0.050 0.075 0.100 0.125 0.150 0.175 0.200hd/hj：

图5 冲击−气膜单元结构砂尘沉积形貌
Fig.5 Particle deposition morphology on impact-film unit

structure
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图6 冲击−气膜单元结构砂尘沉积率
Fig.6 Particle deposition rate on impact−film unit structure

(a) St =4.8

(c) St =19.4

(b) St =10.9

(d) St =30.3

0 0.03 0.06 0.09 0.12 0.15hd/hj：

图7 斯托克斯数对砂尘沉积形貌的影响
Fig.7 The impact of Stokes number on particle

deposition morphology
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形成的锥形沉积层高度差别较小，整体上锥形沉积

层高度与斯托克斯数成正比。

图9展示了不同斯托克斯数下颗粒在冲击靶面

砂尘沉积质量随砂尘颗粒输入质量的变化规律。图

中，m total为总的输送的砂尘颗粒质量。可以看出，

随着砂尘颗粒的输入，当m m/ 0.1del total 时，冲击靶

面砂尘沉积质量几乎呈线性增加。m m/ > 0.1del total

时，除斯托克斯数为4.8的颗粒外，其他3种斯托克斯

数下颗粒的沉积质量增加速度逐渐减缓，直至最后

保持稳定、不再增加。沉积质量不再增加，说明此时

的沉积层达到了在此工况下的极限高度，单位时间

内达到沉积状态的颗粒数与从沉积层剥离的颗粒数

基本保持一致。斯托克斯数为4.8下的颗粒在冲击

靶面的沉积呈现了不同的规律，其沉积质量增加，但

经历了很短时间的稳定期后开始减小，沉积质量曲

线呈波纹状降低，说明后续砂尘颗粒对沉积层造成

的侵蚀相对较低。

为更明确地观察沉积形貌的演变，获取了St=

4.8工况下 m m0.20 / 1.00del total 阶段6个时刻的沉

积形貌，如图10所示。可观察到，随着输入颗粒的增

多，其沉积高度和沉积形貌不断变化，但总体上沉积

质量降低，证明了该斯托克斯数下的颗粒所形成的

沉积形貌不稳定。另外3种斯托克斯数下颗粒的沉

积质量变化规律与此基本一致，主要不同在于沉积

质量达到稳定之后有所不同，斯托克斯数越大，其沉

积质量越大。

4.2 不同斯托克斯数下的砂尘沉积特性

相同的入口速度下，且颗粒入口速度与流体一

致，斯托克斯数越大意味着颗粒随流性越好。相同

物质属性的颗粒撞击壁面之后动量会降低，但是随

流性较好的砂尘颗粒将更容易被流体裹挟而继续运

动，即颗粒的运动状态更容易被改变，沉积层表面颗

粒更容易从沉积层表面剥离开而重新进入运动状

态。图11展示了不同斯托克斯数下砂尘沉积层表面

颗粒所受到的拖曳力大小。可见，斯托克斯数为

St =4.8
St =10.9
St =19.4
St =30.3
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图8 砂尘沉积层纵剖面轮廓
Fig.8 The vertical profile contour of particle deposition
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图9 斯托克斯数对颗粒在冲击靶面沉积质量的影响
Fig.9 The impact of Stokes number on the

deposition quality of particles

0 0.03 0.06 0.09 0.12 0.15hd/hj：

(a) mdel /mtotal =0.20 (b) mdel /mtotal =0.35

(c) mdel /mtotal =0.50 (d) mdel /mtotal =0.65

(e) mdel /mtotal =0.70 (f) mdel /mtotal =0.85

图10 St=4.8颗粒沉积形貌演化过程
Fig.10 Evolution of particle deposition morphology at St=4.8
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30.3时沉积层外表面颗粒所受到的拖曳力远小于斯

托克斯数为4.8时。

颗粒体积分数也是影响砂尘颗粒沉积的一个重

要因素，颗粒体积分数越大，颗粒间碰撞的可能性越

高。图12展示了不同斯托克斯数下颗粒的体积分数

体平均值 pav。在m m/ 0.5del total 时，斯托克斯数为

4.8下的颗粒与其他斯托克斯数下的颗粒的体积分

数并无明显差别，但是由于其随流性较好，有更多的

砂尘颗粒随气流离开流体域，所以其体积分数的体

平均值增长幅度有所下降。

图13展示了不同斯托克斯数下含有微尘颗粒流

动的流量系数变化。随着输入颗粒质量的增加，流

量系数迅速下降，然后在 m m0. 2 / 0.4del total 范围

内，流量系数降低速率开始减缓。斯托克斯数越小，

流量系数越小，且流量系数由急速降低转入缓慢降

低的拐点越提前，即相同工况下，斯托克斯数越小，

微尘颗粒造成的流阻越大。

5 结论

针对阵列冲击气膜结构冲击靶面砂尘沉积形貌

特征进行研究，并通过试验对数值模拟方法进行验

证，分析了不同斯托克斯数下的沉积形貌演化过程

和砂尘沉积特性，主要得到以下结论：

（1） 阵列冲击气膜结构冲击靶面砂尘沉积形貌

主要由锥形沉积层和带状沉积层构成，且沉积层高

度存在极限。

（2） 颗粒−壁面和颗粒−颗粒间的碰撞造成的能

量耗散是沉积层构成的核心因素。斯托克斯数越

大，沉积高度和沉积质量越高，主要原因在于斯托克

斯数与沉积层表面颗粒受到的拖曳力成反比。

（3） 相同工况下，斯托克斯数越小，微尘颗粒造

成的流阻越大。
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双滑阀副活门卡滞分析与试验验证

王艳召，李博海，王 洋，邱龙祥
（中国航发贵州红林航空动力控制科技有限公司，贵阳 550009）

摘 要： 针对双滑阀副活门的卡滞现象，应用流固耦合的仿真方法，分析了双滑阀副活门的内部流动和关键零件的

受力，总结了不同进油口尺寸、阀套油口结构对阀腔内流场和阀芯径向力的影响规律，获得了活门开启过程中弹簧

座倾覆角度的范围。结果表明，增大进油口尺寸和阀套孔数量、减小阀套孔直径和弹簧座的运动自由度，可以降低

油液的流速和液压冲击，使阀芯圆周方向的压力分布更加均匀，提高阀芯所受径向力的平衡性。据此对活门结构进

行改进，并通过试验进行验证。验证结果表明，将双滑阀副活门的进油口直径改为8 mm、阀套孔数量改为6个、阀套

孔直径改为4 mm、取消阀芯与弹簧座的点接触形式后，阀芯在2种工况下至少能够经过600次反复切换，且阀芯表面

无任何划痕，改进后的双滑阀副活门完全满足设计要求。

关键词： 双滑阀副活门；阀芯卡滞；流固耦合；液压系统；故障分析
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Stuck analysis and test verification of a double slide valve auxiliary valve

WANG Yanzhao, LI Bohai, WANG Yang, QIU Longxiang

(AECC Guizhou Honglin Aero Engine Control Technology Co., Ltd., Guiyang 550009, China)

Abstract: To solve the problem of stuck phenomenon for a double slide valve, the internal flow field of the
slide valve and the force of key parts were analyzed by the fluid-structure interaction (FSI) simulation. The
influence law of different inlet size and valve sleeve oil port structure on the flow field in the valve chamber
and the radial force of the spool were summarized, and the range of overturning angle of the spring seat
during the spool opening was obtained. The results show that the oil velocity and hydraulic impact can be
reduced by increasing the size of the inlet port and the number of holes in the valve sleeve, as well as
reducing the diameter of valve sleeve holes and the freedom of movement of the spring seat, so that the
circumferential pressure distribution of spool is more uniform, and the balance of radial force of spool can
be improved. Based on this, the valve structure was improved and verified through experiments. The
experimental results show that after the oil inlet diameter of the double slide valve is changed to 8 mm, the
number of valve sleeve holes is changed to 6, the diameter of valve sleeve holes to 4 mm, and canceling the
contact form between the spool and the spring seat point, the spool is switched at least 600 times under two
working conditions, and there is no scratch on the surface of the valve core. The improved dual slide valve
fully meets the design requirements.
Key words: double slide valve auxiliary valve; sticking of valve core; fluid-structure coupling; hydraulic

system; fault analysis

1 引言

滑阀是液压系统中应用最为广泛的主控制阀结

构，其阀芯阀套配合间隙尺寸一般为5~20 μm[1]，在

实际应用中经常会因径向不平衡力或热压形变等原

因导致阀芯卡滞[2−3]。轻微卡滞会使阀芯在阀套内

孔中的滑动阻力增加、磨损加剧、控制精度及使用寿

命下降；重度卡滞则可能导致阀芯完全卡死，滑阀工

作失效，液压系统无法正常工作[4−5]。
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引起滑阀卡滞的因素众多，前人对滑阀卡滞现

象进行了大量研究。ZHAO等[3，6]研究了阀芯和阀

套的热形变行为，分析了热膨胀作用下关键配合间

隙的变化规律，探讨了阀芯的弯曲变形；通过对高温

液压油环境下变形阀芯的运动特性进行分析，发现

当油温较高时，运动速度较快的阀芯会出现卡滞现

象。刘新强[7]利用Fluent多相流模型，对滑阀内颗

粒污染物的运动及分布进行了仿真，分析了阀口开

度变化下颗粒物在阀内的分布规律，探讨了固体颗

粒诱发溢流阀调压失效的作用机制，提出了一种新

的抗污结构。陆倩倩等[8−9]通过仿真与理论计算对

比分析，发现阀芯径向的压力分布与入口流量、沉割

槽径深比等关系密切，同时指出径向不平衡力是产

生滑阀卡滞的原因之一，并且沉割槽深度越浅，阀芯

的径向卡紧力越大；对入口流量、阀口开度等对阀腔

内压力分布影响规律的研究表明，阀腔内压力分布

的不均匀性对阀芯卡紧力有较大影响。魏树壮[10]

从调温活门的机理特性出发，分析了材料种类、密封

形式和转轴尺寸等对调温活门的影响规律，并提出

了相应的优化措施，解决了活门卡滞故障问题。李

文强等[11]基于OMEGA理论建立了油污颗粒转换为

卡滞力的动力学仿真模型，评估了不同污染等级下

的活门卡滞特性规律，为油污卡滞现象提供了工程

参考。蒋陵平等[12]基于AMESim平台仿真模拟了

FDR数据，研究了单向活门的参数对活门卡滞的影

响规律，提供了一种活门卡滞的故障诊断算法。张

海涛等[13]利用非线性接触理论，在ANSYS平台中

复现了多载荷下活门变形导致的活门卡滞，并通过

故障现象和机理分析，采用故障树底事件排查到活

门卡滞是因为活门配合间隙过小和配合段过长所

致。李立恒和王俊峰[14]统计了单向活门卡滞故障

事件，对单向活门的材料、设计和工况进行了详细分

析，利用电化学腐蚀理论作为判别活门卡滞的依据，

为类似产品提供失效分析参考。

上述研究表明，滑阀的工作环境和结构参数均

会导致阀芯出现卡滞现象，因此滑阀的卡滞是一个

较为复杂的问题。本文针对双滑阀副活门的卡滞现

象，应用Fluent软件，对阀芯的切换过程进行了流固

耦合仿真，分析了进油口尺寸、阀套油口结构及弹簧

座结构对阀芯径向力的影响规律，并据此对活门结

构进行了改进，并通过试验进行了验证，所得结论对

改善滑阀卡滞现象具有一定参考价值。

2 双滑阀副活门

2.1 活门结构及工作原理

双滑阀副活门主要由复位弹簧、弹簧座、阀芯、

阀套以及阀体组成，其结构简图见图1。进油口直径

为5 mm，阀套孔为4个，阀套孔直径为5 mm，阀芯与

弹簧座采用点接触形式。活门工作时，P1与P2口同

时进油，P1为弹簧腔进油（进油压力记为 p1），P2为工

作腔进油（进油压力记为 p2），当阀芯与弹簧座组件

所受工作腔液压力大于弹簧腔液压力与复位弹簧力

之和时，阀芯自右向左推动弹簧座一同运动直至阀

口打开，此时油液经工作腔−阀体流道−X口流出；当

阀芯与弹簧座组件工作腔油液压力小于弹簧腔压力

与复位弹簧力之和时，阀芯与弹簧座一同自左向右

运动直至阀口关闭，此时油液经X口−阀体流道−T口
回油。

1

x

y 2 3 4 5 6 7 8
A-A

P2口

P1口

A

A

X口T口

1-弹簧导向座；2-弹簧腔；3-复位弹簧；4-弹簧座；5-阀芯；6-工作腔；7-阀套；8-阀体

图1 双滑阀副活门结构图
Fig.1 Double slide valve auxiliary valve structure diagram
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由于特殊的功能性能需求，该阀芯与阀套形成2
种直径的阶梯滑阀配合，即双滑阀副，导致阀芯卡滞

对阀芯和阀套径向变形敏感度极高。

2.2 卡滞情况

常温条件下，双滑阀副活门在 p2=14 MPa、 p1=
6 MPa的工况下，经数次启闭后阀芯发生卡滞现象。

拆解活门后发现，阀芯外圆面和阀套内壁面在如图2
红框所示位置出现了明显磨损。据此推断，阀芯在

运动过程中发生了明显的侧倾或偏置，从而导致阀

芯在切换过程中出现了卡滞现象。

3 流固耦合计算

3.1 流体域几何模型及网格划分

使用Fluent软件中Design Modeler模块对活门内

部流体域进行提取。Fluent中的动网格技术需要确

保拓扑结构不发生变化，运动部分不接触到流体域

边界。为保证瞬态仿真计算的正常进行，在阀芯与

阀套之间保留0.1 mm的缝隙以确保流体域的整体

性。由于双滑阀副活门弹簧腔结构复杂，生成六面

体网格较为困难，为减少划分网格时间，采用四面体

网格进行划分。为保证网格质量及计算精度，对

0.1 mm缝隙网格层数设置为3层，并对阀口及狭窄

流道进行局部网格加密。网格划分结果如图3所示，

其中99.8%的网格质量高于0.35，可认为网格质量满

足精度要求。

对双滑阀副活门进行计算时，对上述模型作如

下假设：

（1） 双滑阀副活门阀芯只有平移运动，无旋转

运动；

（2） 不考虑热传递，流体温度始终恒定；

（3） 工作介质为不可压缩牛顿流体，即流体密

度和动力黏度保持不变；

（4） 流道壁面为理想表面，即忽略壁面粗糙度

对流场的影响；

（5） 忽略重力对流体运动的影响。

3.2 计算条件设置

流固耦合计算中，流体域控制方程为N−S方程；

湍流模型选择标准k 模型；介质采用3号喷气燃

料，其密度为800 kg/m3，动力黏度为0.001 Pa∙s；进出

口边界条件为压力边界，其中P2口压力为14 MPa，
P1口压力为6 MPa，T口压力为0.2 MPa，X口压力为

0.4 MPa；双滑阀副活门阀芯的运动由作用在其端面

上的流体力和弹簧力共同决定，为被动运动，其运动

规律难以用简单的代数公式给出。Fluent所提供的

六自由度（6DOF）模型可计算物体在流体作用下的

运动学特征（速度、加速度等），得到其运动轨迹。相

较于用户自定义函数（UDF）方法，6DOF方法节省

了编写程序、调试程序的时间，对于多作用面运动物

体的瞬态仿真更加方便快捷。

为对阀芯在液压力和弹簧力作用下的运动情况

进行仿真，在6DOF模块中定义阀芯质量、复位弹簧

的预紧力和弹簧刚度；只考虑阀芯沿 y轴方向的平

移运动，对阀芯在x、z轴方向的平移运动以及绕x、y、
z轴的转动进行约束。

因采用了四面体网格剖分方法，故选择弹性光

顺与网格重构的动网格更新方法；仿真计算方法采

用COUPLE方法；时间步长设定为0.001 ms，仿真时

长为0.060 s。
3.3 网格无关性验证

弹簧座上侧液压力理论值为736 N。由表1可以

看出，当网格数量为370万时，在保证计算精度的同

时，流固耦合计算可以正常运行；当网格数量为420
万时，也可以保证计算的正常运行，但是计算时间更

长。因此，在保证计算正常运行的同时，综合考虑计

算精度和计算时长后，选定网格数量为370万的网格

模型进行流固耦合计算。

图2 阀芯和阀套损失示意图
Fig.2 Wear diagram of valve core and valve sleeve

P2口

P1口

X口T口

x

y

图3 1/2流体域网格剖分
Fig.3 1/2 fluid domain grid division diagram
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3.4 仿真计算方案

改变模型的工作腔进油口直径以及阀套孔的结

构尺寸，对不同结构进行瞬态流固耦合仿真计算，分

析不同结构下活门工作腔及弹簧腔的流场变化情

况，得到阀芯径向力的变化规律。仿真模型参数设

置方案见表2。
3.4.1 阀内瞬态流场与阀芯径向力分析

当阀口关闭时，阀腔内流体运动速度较低，其压

力分布的不均匀性远低于阀口开启时，因此主要针

对阀口开启后的瞬态流场进行分析。

图4、图5给出了不同结构下阀口开度分别为1、
3、5 mm时的速度矢量图和压力分布云图。从图中

可以看出，阀口开度相同时，方案1中油液经进油口

流入工作腔时的速度较大，在油液的高速冲击作用

下，绝大多数油液直接进入工作腔，少量油液经环形

沉割槽进入工作腔，因此工作腔中的油液速度分布

极不均匀。由伯努利方程可知，速度的不均匀性会

表1 网格无关性
Table 1 Grid independence

网格数量/万 弹簧座上侧液压力/N 流固耦合计算情况

126 − 计算不收敛

242 − 计算不收敛

370 734 计算收敛

420 734 计算收敛

表2 仿真模型参数设置方案
Table 2 Parameter setting projects of simulation model

方案 进油口直径/mm 阀套孔数量/个 阀套孔直径/mm

1 5 4 5

2 8 4 4

3 8 6 4

(c) 阀门开度5 mm

(a) 阀门开度1 mm

(b) 阀门开度3 mm

方案1 方案2 方案3
速度/(m/s)：

60

45

30

15

0

速度/(m/s)：
60

45

30

15

0

速度/(m/s)：
60

45

30

15

0

速度/(m/s)：
60

45

30

15

0

速度/(m/s)：
60

45

30

15

0

速度/(m/s)：
60

45

30

15

0

速度/(m/s)：
60

45

30

15

0

速度/(m/s)：
60

45

30

15

0

速度/(m/s)：
60

45

30

15

0

图4 不同结构和阀口开度下的速度矢量图
Fig.4 Vector diagram of velocity for different structures and valve openings
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导致压力分布的不均匀性，因此方案1中阀芯受到了

较大的径向力作用。同理，方案2和方案3中油液经

进油口进入工作腔时的速度较小，可以均匀地经环

形沉割槽进入工作腔，因此工作腔油液的速度分布

较均匀。由此可见，进油口尺寸不同会使油液进入

阀腔时的流速产生明显差异，而油液的冲击作用会

导致阀芯受到较大的径向作用力。如图6所示，方案

2、方案3结构下，阀口关闭阶段阀芯受到的径向力在

2 N左右，阀口开启后径向力被控制在了20 N以内，

与方案1相比大幅减小。另外，同一结构下，随着阀

口开度的逐渐增加，活门的通流能力进一步加强，工

作腔内阀芯周围的速度分布差异逐渐增大，从而导

致阀口开度越大，阀芯所受径向力越大。从图6中还

可以看出，方案1结构下，随着阀口开度的逐渐增大，

阀芯周围的压力分布差异逐渐增大，因此阀芯受到

的径向力随着阀芯位移的增大基本呈增大趋势，最

大值约为40 N。

3.4.2 弹簧座倾覆角度分析

双滑阀副活门阀芯与弹簧座以点接触的形式配

合，弹簧腔进油口为单侧分布，因此阀芯轴向运动时

弹簧腔内的流动非均匀性可能会导致弹簧座侧倾。

由于阀芯伸出时呈典型的悬臂梁特征，弹簧座侧倾

产生的径向力会大大增加阀芯卡滞的风险，因此需

对阀芯运动过程中弹簧座所受倾覆力矩进行分析。

图7为初始时刻弹簧腔油液的速度分布。可以

看出，弹簧座上侧油液的速度分布并不对称，靠近进

油口侧油液的速度较大。由于进油口油液对弹簧座

的冲击作用，弹簧座进油口侧形成了局部高压区，如

方案1 方案2 方案3
压力/MPa：

(a) 阀门开度1 mm

(b) 阀门开度3 mm

(c) 阀门开度5 mm

压力/MPa：
14.0
13.1
12.1
11.2
10.3
9.3
8.4
7.5
6.5
5.6
4.7
3.7
2.8
1.9
0.9
0

压力/MPa：
14.0
13.1
12.1
11.2
10.3
9.3
8.4
7.5
6.5
5.6
4.7
3.7
2.8
1.9
0.9
0

压力/MPa：
14.0
13.1
12.1
11.2
10.3
9.3
8.4
7.5
6.5
5.6
4.7
3.7
2.8
1.9
0.9
0

压力/MPa：
14.0
13.1
12.1
11.2
10.3
9.3
8.4
7.5
6.5
5.6
4.7
3.7
2.8
1.9
0.9
0

压力/MPa：
14.0
13.1
12.1
11.2
10.3
9.3
8.4
7.5
6.5
5.6
4.7
3.7
2.8
1.9
0.9
0

压力/MPa：
14.0
13.1
12.1
11.2
10.3
9.3
8.4
7.5
6.5
5.6
4.7
3.7
2.8
1.9
0.9
0

压力/MPa：
14.0
13.1
12.1
11.2
10.3
9.3
8.4
7.5
6.5
5.6
4.7
3.7
2.8
1.9
0.9
0

压力/MPa：
14.0
13.1
12.1
11.2
10.3
9.3
8.4
7.5
6.5
5.6
4.7
3.7
2.8
1.9
0.9
0

14.0
13.1
12.1
11.2
10.3
9.3
8.4
7.5
6.5
5.6
4.7
3.7
2.8
1.9
0.9
0

图5 不同结构和阀口开度下的压力分布云图
Fig.5 Cloud diagram of pressure distribution for different structures and valve openings
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图8所示。

由于对弹簧座多自由度瞬态倾覆过程进行仿真

较为困难，因此首先对理想装配位置下的弹簧座模

型进行计算。采用Fluent软件中moment力矩监测功

能，对阀芯运动过程中弹簧座受到的绕z轴的倾覆

力矩进行计算，得到倾覆力矩的变化规律，如图9所
示。由曲线可以看出，倾覆力矩初始为负值（即绕z
轴逆时针旋转），后来逐渐转变为正值（即绕z轴顺

时针旋转），因此弹簧座在阀芯运动过程中有向2个
方向发生侧倾的可能性。

将模型中弹簧座的侧倾角度分别设为正向侧倾

1°和2°、反向侧倾1°和2°进行瞬态流固耦合计算，得

到不同侧倾角度下的倾覆力矩变化规律，分析弹簧

座进一步侧倾的角度。

图10为弹簧座正向侧倾1°和2°时倾覆力矩的变

化规律，倾覆力矩为正值表示作用方向与正向侧倾

方向相反，倾覆力矩为负值表示作用方向与正向侧

倾方向相同。从图中可以看出，弹簧座正向侧倾1°
时，在侧倾力矩的作用下会进一步发生侧倾；当弹簧

座正向侧倾2°时，在侧倾力矩的作用下弹簧座将复

位。据此判断，弹簧座正向侧倾角度应在1°~2°

速度/(m/s)：
30
28
26
24
22
20
18
16
14
12
10
8
6
4
2
0

图7 弹簧腔油液速度分布
Fig.7 Distribution of oil velocity in the spring chamber

阀芯位移/mm

径
向

力
/N

0 1 2 3 4 5 6 7 8

−40

−30

−20

−10

0

10

阀口关闭阶段 阀口开启阶段

方案1
方案2
方案3

图6 不同结构下阀芯的径向力曲线
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之间。

图11为弹簧座反向侧倾1°和2°时倾覆力矩的变

化规律，倾覆力矩为正值表示作用方向与反向侧倾方

向相反，倾覆力矩为负值表示作用方向与反向侧倾方

向相同。从图中可以看出，当弹簧座反向侧倾1°和2°
时，在侧倾力矩的作用下弹簧座均将恢复至原位。

据此判断，弹簧座反向侧倾角度应在0°~1°之间。

综上分析可知，双滑阀副活门的进油口直径选

用8 mm，阀套孔数量选用6个，阀套孔直径选用

4 mm，可有效减小阀芯径向力；双滑阀副活门阀芯

与弹簧座采用点接触的形式，会导致弹簧座在运动

中产生正向或反向的倾覆力矩，对活门运动不利，应

进一步改进。

4 试验验证

4.1 试验系统

在上述仿真分析的基础上，对双滑阀副活门的

结构进行如下优化设计：将进油口直径由5 mm改为

8 mm；阀套孔由4个改为6个；阀套孔直径由5 mm改

为4 mm；减小弹簧座的运动自由度；取消阀芯与弹

簧座的点接触形式。为验证优化结构的有效性，搭

建了原理如图12所示的试验系统。该系统主要由液

压泵站、流量计、压力表等组成。测试现场照片如图

13所示。被测试的双滑阀副活门结构以及工况压力

条件与仿真计算模型结构相同，通过流量计的示数

变化判断压差活门阀口的开启与关闭。

4.2 试验结果

试验过程中 ，被试活门弹簧腔压力恒定为

6 MPa，被试活门工作腔入口压力从0 MPa逐渐增大

至14 MPa，记录关键点随压力变化的流量值。图14
为活门启闭过程滞环曲线，示出了被试活门阀口流

量与工作腔压力的关系，证明优化结构活门可以正

常完成启闭过程，无阀芯卡滞现象出现。

阀芯在2种工况下至少经过600次反复切换后，

拆解活门。与试验前阀芯相比，试验后阀芯的表面

无任何划痕（图15），说明阀芯在运动过程中的径向

不平衡力得到明显改善，阀芯不会出现严重的侧倾

或偏置。据此表明，优化后的活门结构有效地改善

了阀芯切换过程中的受力状态，大大提高了活门的

工作可靠性。

5 结论

针对双滑阀副活门的卡滞现象，应用Fluent软件
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图11 弹簧座反向侧倾时的倾覆力矩曲线
Fig.11 Reverse overturning torque curve of the spring seat
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对双滑阀副活门开启过程进行了流固耦合仿真，分析

了进油口尺寸、阀套孔结构以及弹簧座结构等对阀芯

径向力的影响规律，优化设计出了高可靠性双滑阀副

活门，并通过了试验验证。主要研究结论如下：

（1） 增加进油口尺寸，将进油口直径由5 mm改

为8 mm，可减小油液流速和液压冲击，降低阀芯所

受的径向力；

（2） 改进阀套油口结构，将阀套孔由4个改为6
个，同时将阀套孔直径由5 mm改为4 mm，可改善阀

腔内油液流动的不均匀性，进而降低阀芯的径向不

平衡力；

（3） 减小弹簧座的运动自由度，取消阀芯与弹

簧座的点接触的形式，可避免弹簧腔内油液流动的

非均匀性所导致的倾覆力矩。
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半物理模拟试验转速响应时间异常分析

陈鹏飞，仇小杰
（中国航发控制系统研究所，江苏 无锡 214063）

摘 要： 针对航空涡扇发动机控制系统在不同半物理模拟试验器上发动机转速响应时间不一致，且同一个试验器

不同采集设备的发动机转速响应时间不一致的问题，以控制系统半物理模拟试验基本组成和工作原理为基础，开展

了发动机转速控制回路机理分析。通过建立覆盖转速控制回路的故障树，综合考虑各个环节发生故障的概率，以及

排故的难易程度，定位了主要影响因素，制定了合理有效的排故方案，并通过了试验验证。结果表明：模型计算机多

媒体定时器不准确，影响了模型机软件的运行，导致发动机转速响应时间异常，通过有效措施进行了验证，解决了发

动机转速响应时间不一致问题。排故经验为后续半物理模拟试验设备的要求提供了借鉴意义。

关键词： 航空发动机；控制系统；半物理模拟试验；转速响应时间；多媒体定时器；模型计算机
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Abnormity analysis of speed response time in the
semi-physical simulation test

CHEN Pengfei, QIU Xiaojie

(AECC Aero Engine Control System Institute, Wuxi 214063, China)

Abstract: For a type of aircraft turbofan engine control system, aiming at problems of inconsistency of the
engine speed response time in different semi-physical simulation testers, and that of different devices in the
same tester, the mechanism analysis of engine speed control loop was carried out, based on the basic
composition and working principle of the semi-physical simulation test of the control system. The fault tree
covering the speed control loop was established; the fault probability of each link and the difficulty of
troubleshooting were considered comprehensively; the main influencing factors are located, and a
reasonable and effective troubleshooting scheme was formulated. The results show that the model computer
multimedia timer is not accurate, which affects the operation of the model computer software and causes
abnormality in the engine speed response time. The problem of inconsistent response time of engine speed
was solved by verifying effective measures. The summary of the troubleshooting experience provides
reference for the subsequent semi-physical simulation test equipment requirements.
Key words: aero-engine; control system; semi-physical simulation test; speed response time; multimedia

timer; model computer

1 引言

控制系统半物理模拟试验可模拟发动机实际工

作过程，有效验证控制系统中风险性高的控制计划，

并可模拟控制系统在发动机台架试车无法或较难实

现的工作状态，为数控系统的匹配、调试、验证等提

供了最有效和低成本的模拟试验手段。因此，半物

理模拟试验是控制系统装配发动机进行台架试车前

的一个重要验证手段。

我国《航空发动机数字电子控制系统通用规

范》（GJB 4053-2000）[1]提出了开展半物理试验的

要求 ；美国《航空发动机联合服务规范指南》

（JSSG-2007A）[2]对控制系统试验提出：FADEC应当

在1个包含发动机实时动态模型的试验台上开展集

成试验以证明对发动机的控制能力；美国《推进系
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统完整性大纲》（MIL-STD-3024）[3]明确指出，开展

系统集成开发要采用半物理试验设备。潘丽君

等[4]结合工程实践和国外研究成果，总结了半物理

模拟试验环境的关键技术，指出了半物理模拟试验

技术深化的方向；王文杰等[5]通过半物理模拟试

验，验证了一种舰用燃气轮机数字控制系统比机械

液压控制系统具有控制精度高、便于调节控制规律

等优点；蒲雪萍[6]介绍了轴对称矢量喷管控制系统

半物理模拟试验的方法、内容和结果，验证了控制系

统的功能，完善了数学模型和控制软件；苏三买

等[7]介绍了微型涡喷发动机数字控制实时半物理

模拟试验系统，通过试验证明了设计的系统能实时

反映控制系统作用下的真实试车过程；陈华和万俊

保[8]介绍了新一代直升机发动机控制系统的闭环

试验台，通过试验评估了新一代控制系统的先进控

制特性和VDVP的性能。赵敏静和王立峰[9]搭建了

变循环航空发动机半物理仿真平台，并进行了试验

仿真；李跃跃等[10]建立了可模拟高温、低温等发动

机环境的小型涡扇发动机燃油控制半物理仿真试验

系统，可有效模拟发动机各个工况下的稳态和动态

控制过程；刘爱萍和姚华[11]介绍了高推重比发动机

全权限数控系统的半物理模拟试验项目，通过对控

制参数及控制逻辑的不断改进和调整，达到了满意

的性能；史春雨[12]针对低温试验特别是起动过程的

半物理模拟尚没有建立完善、可信、验证确认的试验

验证条件和试验方法问题，提出了低温燃油流量计

量技术的研究路径。通过查阅相关标准和文献发

现，国内外标准中明确提出了半物理模拟试验的必

要性，相关文献对控制系统半物理试验环境进行了

一定程度的研究和介绍，但是对半物理模拟试验过

程中出现的控制系统异常现象鲜有介绍。

本文针对某型控制系统的半物理试验发动机转

速响应时间异常现象，以半物理试验组成和原理为

基础，通过故障树的方法分析了转速控制回路影响

因素，制定了合理有效的排故方案，对异常现象进行

了原因分析、定位并排除。

2 故障现象描述

某型发动机控制系统在进行半物理试验过程

中，相同的控制系统参试试验件、控制软件、发动机

数学模型，相同的高度、马赫数设置，一致的油门杆

动作时间，分别在2个不同的半物理模拟试验器上进

行控制系统主系统的动态试验，发现半物理试验结

果有差异。在减速过程中，试验器1调试计算机采集

的发动机转速响应时间为9.2 s，试验器2调试计算机

采集的发动机转速响应时间为12.0 s，2个试验器发动

机转速的动态响应时间不一致。根据以往半物理试

验数据经验，在减速过程中发动机转速的响应时间

大约为9.0 s。分析试验器2同一次试验数据发现，调

试计算机采集的发动机转速响应时间为12.0 s，模型

计算机采集的发动机转速响应时间为8.0 s。为确认

试验器1的2台计算机采集数据是否一致，分析试验

器1的同一次试验数据，发现试验结果一致。对比不

同半物理试验器的数据，发现2个异常现象：一是试

验器2的模型计算机高压转子转速采集响应时间与

调试计算机不一致；二是试验器1与试验器2的高压

转子转速响应时间不一致。模型计算机、调试计算

机的发动机转速采集数据分别见图1、图2。图中，橙

色曲线代表发动机转速，红色曲线代表油门杆角度。

3 半物理模拟试验的基本组成与原理

3.1 基本组成

半物理模拟试验系统主要由参试试验件、转
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8 s
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图1 模型计算机数据
Fig.1 Model computer data
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图2 调试计算机数据
Fig.2 Debug computer data
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速随动系统、设备管理计算机、模型计算机、调试

计算机、航电模拟计算机、仿真模拟装置、燃油系

统及其他辅助设备等组成。其中，模型计算机装载

发动机数学模型，主要完成发动机实时数据模型的

运行，以及相关参数的采集、记录和存储；调试计算

机主要完成控制软件的下载、调试和运行，并装有数

控系统上位机软件，与电子控制器通讯，实时显示和

记录数控系统采集、处理和输出的各个参数[13]。典

型发动机控制系统半物理模拟试验基本组成如图3
所示。

3.2 工作原理

发动机起动时，数控系统接收试验员起动指令，

控制器输出起动信号并传给模型计算机，发动机数

学模型接收到起动信号后开始执行起动程序，模型

计算得到的转速转化为电压信号后由模型机输出，

从而控制转速随动系统转动，产生的物理转速通过

转速传感器采集后传递给电子控制器。半物理试验

时，转速随动系统采用多轴输出，同时带动燃油泵转

动。发动机模型同时输出温度信号，经DA输出到仿

真模拟装置传给电子控制器。发动机所需燃油由控

制软件计算出主燃油流量期望值，按照主燃油流量

和主燃油计量活门位移的插值曲线计算得到主燃油

计量活门位置给定值，然后根据与主燃油计量活门

位置反馈值的差值通过控制算法计算并输出控制电

流传递给主燃油电液伺服阀，控制主燃油计量活门

移动，输出期望的主燃油流量，通过当量喷嘴后回到

油箱。在喷嘴前安装涡轮流量计，对主燃油流量进

行采集后传输给发动机模型，发动机模型根据实采

的主燃油流量计算出新的转速、温度和压力，从而使

系统维持起动过程。

当转速达到慢车转速时，系统稳定工作。当油

门杆推到新的位置时，数控系统控制软件根据此油

门杆和采集的转速、温度、压力等参数计算出新的

主燃油流量、加力流量和几何角度的控制电流，并

输出给相应的电液伺服阀，控制相应的几何作动机

构进行动作；发动机模型根据采集得到的主燃油、加

力燃油和此时的几何角度，计算出新的转速、温度和

压力。

4 故障原因分析及验证

4.1 故障分析

高压转子转速控制回路如图4所示。根据半物

理模拟试验原理，影响转速响应时间异常的因素主

要有控制计划、模型机软件、电机的动态特性及信号

的采集处理。以转速响应时间异常为顶事件，建立

故障树，为排故方案的制定提供方向和指导。故障

树如图5所示。

4.2 故障排查

根据故障树，综合考虑各个环节发生故障的概

率以及排故的难易程度，制定排故方案并确认状态：

（1） 检查参试件技术状态。2个试验器使用的

控制软件版本、电子控制器编号相同，可以排除控制

计划和电子控制器的问题。

燃油系统

流量计
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图3 典型控制系统半物理模拟试验基本组成
Fig.3 Basic composition of semi-physical simulation test of

typical control system
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图4 转速控制回路
Fig.4 Speed control loop
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（2） 检查试验设备技术状态。在半物理试验

前，试验设备进行了标定和校准，并且发动机数学模

型版本一致，可以排除流量计、电机、发动机数学模

型等问题。

（3） 通过计时器实测转速响应时间，确认调试

计算机的转速响应时间准确，可以排除调试计算机

问题。由于模型机计算机与调试计算机存储的转

速响应时间不一致，所以，问题初步定位在模型计

算机。

4.3 原因分析

由于异常现象出现在模型计算机存储的转速数

据中，因此对模型机软件的数据存储功能进行分

析。模型机软件数据存储机制如下：假设存储周期

为 T ，多媒体定时器正常工作情况下每隔 T记录1
个点，最终得到的时间T T n= × （n为点数）。如果

存储期间定时器异常，记录的点数与实际不符，则存

储的时间也不准确。为确定该判断的准确性，通过

“打桩”的方法实测多媒体定时器的耗时。

多媒体定时器周期的理论值为25 ms，实测值见

图6。图中，蓝色曲线表示发动机转速，红色曲线表

示多媒体定时器周期。从图中可以看出，进行大闭

环试验时，多媒体定时器周期波动特别大，平均超过

25 ms，特别是在动态过程中，多媒体定时器周期超

过100 ms，由此断定多媒体定时器存在异常。

多媒体定时器为精度较高的定时器，使用其单

独线程调用一个自己的回调函数。并且其优先级很

高，每隔一定时间就发送一个消息而不需要考虑其

他消息是否执行完毕[14]。由于Windows为基于消

息机制的系统，任何事件的执行是通过发送和接

受消息来完成的，由此带来一个问题，一旦计算机

的CPU被某个进程占用或系统资源紧张时，发送到

消息队列中的消息会暂时被挂起，得不到实时处

理[15]，因此，定时器的定时精度也受到一定影响。

一般情况下，多媒体定时器在20 ms以上的定时任务

中，精度可达1 ms；定时间隔在7~20 ms之间，误差

在1~3 ms；对于小于7 ms的定时任务，则不易实

现[16]。在试验中偶然发现，当试验进入动态过程

时，模型计算机CPU占用率会突然上升至一个很大

值（接近100%），重复多次试验，现象相同，通过该现

象也可以判断出CPU占用率高会导致多媒体定时器

出现异常。

分析模型机软件，多媒体定时器中主要包括数

采处理、模型运算、数据存储等功能，其中数据存储

耗时很小，为确认模型机软件对控制效果的影响，同

样通过“打桩”的方法实测模型运算和数采处理功能

函数的耗时。

（1） 实测发动机数学模型运算耗时

重复同样的试验操作，实测数学模型运算的耗

时，试验结果见图7。图中，蓝色曲线表示模型运行

转速响应时间异常

电机动态
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计算机
问题

模型
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图5 转速响应时间异常故障树
Fig.5 Abnormal fault tree of speed response time
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Fig.6 Multimedia timer period measured value
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时间，红色曲线表示发动机转速。根据记录数据分

析，在进入减速过程中，模型运算时间明显变长（最

大超过90 ms），超出整个定时周期。

（2） 实测数采处理功能耗时

重复同样的试验操作，实测数采处理功能耗时，

试验结果见图8。图中，蓝色曲线表示数采输出处理

耗时，绿色曲线表示数采输入处理耗时。可以看出，

模型数采输入处理耗时和数采输出处理耗时占用时

间比较长，最大超过20 ms。

测试数据表明，多媒体定时器的定时精度不准

确，模型运算周期大于定时周期25 ms，导致模型机

软件的运行出现异常，试验结果已不可信。

对比试验器1的试验环境，虽然发动机数学模型

相同，但是计算机运行环境不一样，因此，为对比计

算机环境的差异，同样通过“打桩”的方法实测多媒

体定时器周期、模型运算周期和数采处理周期，结果

正常。故分析计算机运行环境引起该异常情况的可

能性很大，对此更换新计算机以进行验证。

4.4 验证

更换新模型计算机后，重复大闭环试验操作，测

量发现模型计算机与调试计算机的发动机转速响应

时间基本一致，大约为9.1 s，与试验器1的响应时间

基本一致，试验结果如图9、图10所示。图中，粉色曲

线代表发动机转速，红色曲线代表油门杆角度。经

过多次验证，结果具有可重复性。试验结果说明，上

述试验数据的2个异常现象是由于模型计算机导

致的。

5 改进措施

针对模型计算机，提出以下改进措施，以保证模

型机软件耗时的稳定性：

（1） 优化模型机软件，减小CPU占用率；

（2） 更换实时操作系统作为模型计算机，保证

模型机软件运算周期的稳定性。

后续新模型计算机更换为实时操作系统，未出

现转速响应时间不一致问题。

6 结论

通过对此次半物理试验转速动态响应时间异常

情况的分析，提出了模型计算机的改进措施；对后续

半物理模拟试验模型计算机的性能也提出了要求；

103.20 119.88 136.55 153.23 169.90 186.57
0

26

52

78

104

130

156

时间/s

发
动

机
转

速
/%

；
模

型
运

行
时

间
/m

s

发动机转速

模型运行时间

图7 模型运行时间实测值
Fig.7 Model running time measured value

发动机转速

数采输出处理耗时

数采输入处理耗时

35.40 53.53 71.65 89.78 107.90 126.03
0

21

42

63

84

105

126

时间/s

发
动

机
转

速
/%

；
数

采
处

理
耗

时
/m

s

图8 数采处理功能耗时
Fig.8 Time of data acquisition processing function

9.1 s

发动机转速

油门杆角度

466.95 472.37 477.80 483.22 488.65 494.07
0

21

42

63

84

105

126

时间/s
发

动
机

转
速

/%
；

油
门

杆
角

度
/(°

)

图9 更换新模型计算机后模型计算机数据
Fig.9 Model computer data after updating
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同时，通过一系列的排故措施，系统地掌握了模型计

算机软件故障分析和定位方法，为今后模型计算机

软件设计和排故积累了经验。
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基于MPC-ESO的排气压力控制技术
仿真研究

郑博晨1，陈溢泽1，李晓冬2，王 信2，张和洪1，翟 超3*

（1. 福州大学 计算机与大数据学院，福州 350108；2. 中国航发四川燃气涡轮研究院，四川 绵阳
621703；3. 中国地质大学（武汉） 自动化学院，武汉 430074）

摘 要： 针对高空舱排气环境模拟系统存在的非线性强、不确定性大等问题，提出了一种基于模型预测控制（MPC）

与扩张状态观测器（ESO）的复合控制器。首先，对高空舱排气环境模拟系统核心关键设备与过渡态环境变化过程进

行建模；然后，引入扩张状态观测器实时估计系统存在的扰动，并结合模型预测控制器对压力控制阀门开度进行控

制；最后，基于系统建模结果搭建高空舱排气环境模拟系统仿真平台并进行仿真试验，对所设计的控制器进行控制

性能验证，并与线性自抗扰控制（LADRC）方法进行对比分析。结果显示，在推力瞬变试验控制仿真中，面对等马赫

数的爬升工况和快速移动油门杆的位置工况，被控压力的最大瞬时波动量分别从2.59%减少至0.78%和从1.48%减少

至0.56%，表明所设计的MPC-ESO控制器跟踪效果佳、响应速度快、抗扰能力强、调节速度快，具有较高的工程应用

价值。

关键词： 高空舱；排气环境模拟；压力控制；模型预测控制；扩张状态观测器
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Simulation research of exhaust pressure control
technology based on MPC-ESO
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Abstract: To tackle the significant nonlinearity and uncertainty in the high-altitude cell exhaust
environment simulation system, a hybrid controller combining model predictive control (MPC) and
extended state observer (ESO) was proposed. First, the modeling of the critical equipments and transient
environment changing processes for the high-altitude cell exhaust environment simulation system were
built. The ESO was then adopted to estimate the real-time system disturbances, and meanwhile, the MPC
was integrated to manage the degree of opening for the pressure control valve. Finally, a simulation
platform for the high-altitude cell exhaust environment simulation system was constructed based on the
system modeling results. Simulation experiments were conducted to validate the performance of the
proposed MPC-ESO controller, and a comparative analysis was carried out against the linear active
disturbance rejection control (LADRC) method. The results demonstrate that in the thrust transient test
control simulation, the maximum instantaneous fluctuation of the controlled pressure is reduced from 2.59%
to 0.78% and from 1.48% to 0.56% respectively in the climbing condition of equal Mach number and the
position condition of fast-moving throttle rod. These results indicate that the proposed MPC-ESO controller
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can provide excellent tracking performance, quick response, robust disturbance rejection, and swift
regulation speed, making it highly valuable for practical engineering applications.
Key words: : high altitude cell; exhaust environment simulation; pressure control; model predictive control;

extended state observer

1 引言

高空环境模拟系统是航空发动机进行地面测试

的主要设备，不仅需要完成对发动机的推力曲线测

试，还需要模拟发动机在各种恶劣工况下的工作条

件[1]。高空舱排气环境模拟系统是实现航空发动

机高空模拟试验的关键部分，包含排气扩压器、冷

却器、大口径蝶阀等众多涉及气动及换热的非线性

设备和控制元件[2]。相较于其他子系统，高空舱排

气环境模拟系统被控对象结构及组成复杂，具有非

线性强、不确定性大等特点，如被测试发动机宽广

飞行包线内复杂特性变化、管道容腔特性变化、排

气扩压器气动特性变化、调节阀节流及间隙特性变

化等，均会在试验过程中对控制系统稳定性和动态

性能造成显著影响[3]。因此，亟需设计提出能够克

服非线性及不确定性等问题对系统不利影响的有

效方法。

针对上述问题，国内外学者均展开了相关研究。

美国阿诺德工程发展中心（AEDC）通过TOMIP、
PC&S等项目构筑了完善的技术基础[4]，提高了发

动机环境模拟系统的控制水平[5−7]。德国Stuttgart
大学通过构建环境模拟系统仿真开展了抗扰控制

技术研究，提升了控制系统处于过渡态的调节性

能[8−9]。目前国内研究高空舱排气环境模拟系统所

采用的方法主要为非线性PID的变参数调节[10]，并

辅以模糊PID控制[11−12]，进一步提高了系统处于过

渡态的控制品质。由于高空舱排气环境模拟系统具

有非线性、不确定性较强等特点，传统基于PID的控

制算法已经难以适应控制要求。目前，用于解决系

统不确定性的方法有鲁棒控制（RC）、基于扰动观测

器控制（DOBC）、滑模控制（SMC）和自抗扰控制

（ADRC）等。

模型预测控制（Model predictive control，MPC）
是一种先进的控制策略，其原理为在每个控制周期

中，求解一个有限时域开环最优控制问题，得到一组

控制输入。这组控制输入的第一项将作为系统的输

入以控制系统的行为。MPC作为一种先进的控制

框架，通过重复的在线运算优化性能，处理非线性系

统问题[13]，已成为当今过程工业中的标准方法[14]，

广泛运用于无人驾驶汽车轨迹跟踪[15]、永磁同步电

机控制[16]等领域。尽管MPC具有控制效果良好、实

时性强的优势，但目前在高空舱排气环境模拟系统

控制方面的运用依旧较少。这是因为在高空舱排气

环境中，排气扩压器流动特性较为复杂，产生的扰动

较大，难以得到精确的数学模型。而模型预测控制

对于系统模型精确性要求较高，单凭模型预测控制

难以得到较好的控制效果。

ADRC由我国控制领域著名学者韩京清于1998
年正式提出[17−19]，其核心思想为通过定义一个“总

扰动”，将被控对象简化成一个不依赖系统准确性的

模型，其核心扩张状态观测器（ESO）结合实时信号

对总扰动进行估计并有效补偿。高志强[20−22]在非

线性ESO上加以简化改造，提出了线性扩张状态观

测器（LESO），将扩张状态观测器以线性形式进行表

达，简化了整定参数的步骤。但志宏等[23]将扩张状

态观测器技术运用于高空舱环境模拟控制系统的压

力控制，取得了良好的控制性能。李婉如等[24]提出

了一种新型非线性状态误差反馈函数xal，并设计了

基于xal函数的扩张状态观测器算法，取得了较好的

效果。由于ESO对于系统模型准确性的依赖程度

低，有着极强的鲁棒性，因此在实践中可以通过ESO
来减小MPC对于系统模型精确度的依赖，从而构建

MPC-ESO复合控制器。张庆新等[25]提出了一种基

于MPC-ESO的无人直升机的姿态控制方法，并取得

了较好效果。LV等[26]设计了MPC-ESO控制器进行

位置跟踪，实现了在风干扰下对四旋翼直升机参考

轨迹有效的跟踪。MA等[27]提出了一种基于MPC-
ESO的小型双缸驱动结构的位移控制策略，增强了

系统的抗干扰性。

本文针对目前高空舱排气环境模拟系统控制精

度要求高、非线性及不确定性强的特点，结合模型预

测控制与扩张状态观测器各自的优点，提出一种基

于MPC与ESO的复合控制器，设计了高空舱排气环

境模拟系统的压力控制器，以期为该类控制技术在

高空舱排气环境模拟系统的运用提供参考。
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2 主要设备特性模型描述

高空舱排气环境模拟系统控制原理如图1所示。

利用传感器得到阀门角度 和高空舱容腔压力 p，通
过反馈控制形成蝶阀开度指令 u( )r ，以此实现对高

空舱排气环境压力的控制。其中， pset为压力设定

值， u( )r 为控制器生成的蝶阀开度指令， 为蝶阀实

际角度，G s( )1 表示蝶阀位置闭环传递函数，G s( )2 表

示蝶阀流量传递函数，Qm为阀门流量（排气流量），

Wout为发动机流量，G s( )3 表示容腔压力传递函数。

2.1 排气系统调节阀位置闭环控制模型

调节阀位置闭环控制模型本质为一个三阶系

统，后续经工程技术改进和试验数据模型辨识，可将

调节阀位置闭环控制模型简化为一阶小惯性环

节[28]，即：

s
s G s K

T s
( )
( ) = ( ) = + 1 (1)

r
1

式中：K 为比例系数，T 为时间常数，s为时域变量

在复频域上的投射。

调节阀位置闭环控制模型虽然忽略了高阶动态

项，但经工程验证，该简化模型符合实际系统特点，

满足工程应用要求。

2.2 排气系统调节阀截面积模型

调节阀角度与调节阀等效截面积A0有如下关系：

A s( ) = 1.5 1 cos 180 (2)0
2

2.3 排气系统流量模型

蝶阀是一种典型的节流元件，主要由阀体、蝶

板、液压驱动装置等组成。调节阀的理论流量计算

公式为：

Q A p T = 2
287 (3)m 0 1

式中： 为流量系数，是调节阀压比和开度的一个函

数； p1为阀前压力。

在实际计算中，由于A0与 并非线性关系，因此

难以求传递函数。为此，通过计算kuw模拟调节阀

角度与调节阀流量的关系。

Q s
s G s kuw( )

( ) = ( ) = (4)m
2

2.4 排气扩压器扰动特性

在高空舱排气环境模拟系统中，排气扩压器作

为典型的动态非线性元件，其流动特性十分复杂。

在系统运行过程中，排气扩压器内部流体的特性会

根据发动机状态产生剧烈变化。同时，对于喷口尺

寸不同的发动机，排气扩压器的特性也具有差异性。

因此难以建立符合工程实际要求的排气扩压器模

型。在推力瞬变试验过程中，由于排气扩压器的影

响，试验舱的环境压力与排气扩压器背压均会产生

急剧变化，而且难以测量排气扩压器造成的扰动。

为了简化系统，方便进行系统仿真，本文将排气扩压

器动态特性视为未知外部扰动环节。

2.5 排气容腔模型

高空舱排气环境模拟系统容腔内压力的微分方

程为：

( )

( )

( )

p
t

R
V T h RT

c R W Q

R
V c R h W h Q f

d
d = +

+ (5)

out
p

out m

p
in out out m _diffuser

式中：T为容腔温度，V为容腔容积，h in为进气焓，hout

为排气焓，cp为气体的定压比热容，R为气体常数，

f _diffuser为排气扩压器的扰动。

调节阀流量与容腔压力的传递函数为：

p s
Q s G s

k
s k

k
T s

( )
( ) = ( ) = + = + 1 (6)

m
3

Q

W
1

1

其中：

k R
V T h RT

c R

h
c R T W n

= +

        288 × 15
101 325

(7)
( )

W
out

p

in
p

ahs c1

k R
V T h RT

c R
h

c R= + (8)Q
out

p
out

p

被控对象的输入传递函数为：

p s
s G s G s G s( )

( ) = ( ) ( ) ( ) (9)
r

1 2 3

Qmθ
被控系统

Wout

p
G3 (s)G2 (s)G1 (s)

pset MPC-ESO
控制器

θr (u)

图1 高空舱排气环境模拟系统控制原理简图
Fig.1 Sketch of high altitude cell exhaust environment

simulation system control principle
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记 p y= ， u=r ，则被控对象模型为如下二阶微

分方程：
y a y a y bu¨ = + (10)1 2

式中：a1、a 2为模型参数，b为控制输入增益，u为控制

输入量，y为被控压力。

a T
R
V T h RT

c R
h

c R

T
W n

= 1 +

288 × 15
101 325

(11)
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1
out

p
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c R
h
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T
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= +

288 × 15
101 325
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( )

2
out

p
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p

ahs c1

b R kuw
V T T h RT

c R
h

c R= + (13)out
p

out
p

3 MPC-ESO控制器设计

3.1 基于MPC-ESO的控制结构

利用MPC-ESO控制器对高空舱排气环境模拟

系统压力进行控制，其控制结构如图2所示。首先，

对高空舱排气环境模拟系统模型进行简化，将不包

含扰动的标定模型作为MPC的预测模型，将每次计

算出的阀门位置参考值作为下一步的参考输入；然

后，引入扩张状态观测器实现对系统的扰动估计，以

此将标称模型扩张为系统状态模型，实现将模型改

造成积分串联型的效果，并将该积分串联型作为

MPC的控制目标模型；最后，将系统总扰动估计 f 通
过状态反馈至控制输入端实现总扰动的补偿控制。

3.2 MPC控制方法设计

设y的一阶导数为x2，y x= 1，由式（10）可得状态

空间方程：

x x
x a y a y bu

=
= + (14)

1 2

2 1 2

即

X A X B u= + (15)0 0

其中：

X
x
x= (16)1

2

A a a= 0 1 (17)0 2 1

B
b

== 0 (18)0

通过离散化方法，将上述方程转换成：

X AX Bu= + (19)k k k+1

式中：A、B分别为A0、B0离散化后的矩阵。

MPC通过以下优化问题计算系统输入：

e Se

e Qe u R u

J = 1
2 +

1
2 +

(20)
N N

k

N

k k k k

T

=0

1

[ ]
T

[ ] [ ]
T

[ ]

p p

p

式中：Np为预测步长；e k[ ]为状态误差向量； u k[ ]为控

制输入量的增量；S、Q、R分别代表系统的末端代价、

运行代价以及控制量代价的权重矩阵，且有

S
s

s
s s s=

… 0

0 …
, , , … , 0 (21)

n

n

1

1 2

Q
q

q
q q q=

… 0

0 …
,  , , … , 0 (22)

n

n

1

1 2

R
r

r
r r r=

… 0

0 …
,  , , … , 0 (23)

n

n

1

1 2

优化目标为跟踪误差最小，同时保证系统输入

增量的绝对值尽量小。为消除计算a1、a 2、b时产生

的误差，引入一个积分调节器对控制量进行补偿。

具体的MPC算法流程如图3所示。

ESO

pset u0 u

z3

p

Wout, f_diffuser被控系统

MPC控制器

控
制
指
令

Qmθ G3 (s)G2 (s)G1 (s)

图2 基于MPC-ESO的控制结构图
Fig.2 Control structure based on MPC-ESO
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3.3 扩张状态观测器设计

为表征高空舱排气环境模拟系统被控对象模型

的不确定性，设 f w t w( , ) = 为系统扰动，则有：

y a y a y f w t bu¨ = + ( , ) + (24)1 2

若将扰动扩张成一个新的状态变量x3，则系统

的状态方程可以表示为：

x x
x x a x a x bu
x h
y x

=
= +
=

=

(25)

1 2

2 3 1 2 2 1

3

1

式中：x1为被控压力，x2为被控压力的导数，x3为系统

扰动。

对此建立ESO，则有：

z z z y
z z z y a y a y bu
z z y

= 3 ( )
= 3 ( ) +
= 3 ( )

(26)
1 2 0 1

2 3 0
2

1 1 2

3 0
3

1

式中： 0为观测器的带宽。只要带宽选取合适，ESO
就能够对系统各个状态变量进行实时估计。

令

u z u
b= + (27)3 0

则系统可以简化为

y a y a y u¨ + (28)1 2 0

则式（10）的b = 1。设e x z=i i i（i = 1, 2, 3），将
式（25）与式（26）相减得：

e A e Eh= + (29)e

其中：A =
3 1 0
3 0 1

0 0
e

0

0
2

0
3

，E =
0
0
1
，e

e
e
e

=
1

2

3

。

由上式可得，ESO的特征多项式为：

s s s s s= + 3 + 3 + = + (30)( ) ( )3
0

2
0
2

0
3

0
3

此时扩张状态观测器的特征多项式为Hurwitz
稳定，极点均为 0，恰当配置 0即可保证极点均位

于左半平面，从而使ESO能够BIBO稳定[29]。

4 MPC-ESO仿真效果

4.1 仿真要求

采用线性自抗扰控制（Linear active disturbance
rejection control，LADRC）和MPC-ESO控制器实现

高空舱排气环境模拟系统的控制，对比仿真结果以

达到如下目的：比较LADRC和MPC-ESO控制器在

同一发动机飞行马赫数变化下的排气压力的最大瞬

时波动值、调节时间等性能指标，以验证控制器在压

力给定值变化下的快速性、稳定性和抗扰能力。

4.2 仿真过程

仿真过程以典型发动机推力瞬变试验任务为

例，添加0.01 dB噪声。控制系统的主要任务为在发

动机快推/拉油门杆做大状s态加速/减速过程中尽可

能保持排气压力值不变。图4自上而下依次为给定

发动机油门杆角度（PLA）、马赫数（Ma）、发动机空

气流量（Flow）、压力设定值（Pressure）的变化。

仿真包含以下2个子阶段：

子阶段1（0~32 s）：马赫数维持0.9不变，模拟等

系统矩阵A、B
权重矩阵Q、S 稳态目标状态xd

计算稳态控制输入ud

计算增广矩阵Aa、Ba、Qa、Sa

设计权重矩阵R

Aa、Ba、Qa、Sa、R预测区间Np

计算矩阵Ф、Γ、Ω、Ψ、F、H
F、H

ud

x[k+1]=Ax[k]+Bu[k]

u*
[k]

计算u*
[k]=δu*

[k]+ud

系统

x[k+1]

计算xa[k+1]

xa[k]

更新时间
k=k+1

• 求解二次规划问题，得到最优控制序列δU*
[k]

• 取δU*
[k]第一项δu*

[k]

δu*
[k]

稳态非零控制矩阵转化模块

性能指标矩阵转换模块

无约束二次规划求解模块

图3 MPC算法流程图
Fig.3 Algorithm flow chart of MPC
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马赫数的爬升与下降工况，过程中发动机空气流

量变化范围为43~50 kg/s，空气流量整体变化时间

≤10 s，最大流量变化速率约为0.7 kg/s2，极大考验算

法的动态跟踪能力。

子阶段2（32~110 s）：通过快速移动油门杆位置

（移动时间3 s），完成被试发动机在慢车↔最大空中

状态间的推力瞬变试验，过程中发动机空气流量变

化为42~84 kg/s，空气流量整体变化时间≤15 s，最大

流量变化速率约为7.0 kg/s2，该过程可表征当前进

气系统所面临的最真实、最恶劣的受扰过程，极大考

验算法的抗干扰能力。

4.3 仿真参数

设定高空舱排气环境模拟系统压力控制器的参

数见表1。

4.4 仿真结果

典型发动机推力瞬变任务控制仿真过程中，

MPC-ESO和LADRC的仿真控制效果对比见图5，控
制量对比见图6，MPC-ESO对扰动的估计与实际扰

动对比见图7。

子阶段1（0~32 s）：LADRC的最大瞬时波动值为

0.50 kPa（最大瞬时波动量2.59%），调节时间为4.5 s；
MPC-ESO的最大瞬时波动值为0.15 kPa（最大瞬时

波动量0.78%），调节时间为1.8 s。同时，MPC-ESO
的响应速度较快。

子阶段2（32~110 s）：LADRC的最大瞬时波动

值为0.8 kPa（最大瞬时波动量1.48%），调节时间为

3.5 s；MPC-ESO的最大瞬时波动值为0.3 kPa（最大

瞬时波动量0.56%），调节时间为3.3 s。双方的稳态

误差均小于0.1 kPa，且双方的控制量单位时间内变

化量均在0.1°以内。然而，MPC-ESO的变化量更小。

由以上仿真结果对比分析，总体控制品质见表

2，本研究所设计的MPC-ESO算法相较于LADRC算
法在跟踪效果、响应速度方面有着明显的优势。同

时，ESO可以在极低的模型依赖下，对总扰动进行快

速而准确的估计，从而为扰动的补偿抑制奠定基础。

5 结论

（1） 针对高空舱排气环境模拟系统中存在的非

线性强、不确定性大等问题，提出一种基于模型预测

控制与扩张状态观测器的复合控制器，设计并构建

了扩张状态观测器与模型预测控制器，并通过仿真

试验控制器性能，展现出了较好效果。

（2） 相比于LADRC控制器，基于模型预测控制

与扩张状态观测器的复合控制器能够明显提升控制

系统的响应速度、抗扰动能力与鲁棒性，缩短了系统

的调节时间和峰值波动量，并且控制品质均符合实

际工程要求。
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图4 典型发动机推力瞬变试验任务流程图
Fig.4 Flow diagram of typical engine thrust transient test task

表1 控制器参数
Table 1 Controller parameters

控制参数 数值

Q diag（1 500，1）

R 1

S diag（1 500，1）

Np 5

0（MPC） 8

0（LADRC） 20

c 1.25
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（3） 模型预测控制方法与扩张状态观测器相结

合提高了系统的精度，能够用于高空舱排气环境模

拟系统。扩张状态观测器的强鲁棒性能使一些对系

统模型精度要求高的控制方法适应高空舱排气环境

模拟系统，为将来更多的控制方法在高空舱排气环

境模拟系统的运用提供了参考价值。
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图5 LADRC和MPC-ESO控制效果比较图
Fig.5 Control effect comparison diagram of LADRC and MPC-ESO
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图6 LADRC和MPC-ESO控制量比较图
Fig.6 Control quantity comparison diagram of LADRC and MPC-ESO
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图7 MPC-ESO扰动估计
Fig.7 MPC-ESO disturbance estimation

表2 控制品质比较
Table 2 Control quality comparison

控制指标 LADRC MPC

最大瞬时波动量/% 2.59 0.78

最大调节时间/s 4.5 3.3

响应速度 较慢 较快

稳态单位时间控制量变化 小于0.1° 小于0.1°
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