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基于过渡态谱块的多级压气机过渡态
叶尖间隙辨识模型

张少平1，2，陈妍妍2，庞燕龙2

（1. 中国航空研究院，北京 100012；2. 中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘 要： 针对压气机叶尖间隙在过渡态下的复杂响应问题，开发了1种基于过渡态谱块的多级压气机过渡态叶尖间

隙辨识模型，用于高效率、高精度地预测多级压气机叶尖间隙。首先，建立了转静子变形有限元模型计算叶尖间隙，

利用试验数据对其进行验证，由此使用仿真得到叶尖间隙快速辨识模型所需的转静子变形样本数据。其次，从发动

机使用用法出发，构建了影响间隙大小的过渡态谱块及其确定方法。随后，针对过渡态谱块逐一辨识，确定了非线

性有源自回归模型参数的范围；并根据谱块组合成典型的复杂过渡态过程，确定了模型的参数。最后，构建了1个完

整的过渡态谱，对建立的多级压气机过渡态叶尖间隙快速辨识模型进行验证，并对比分析了多个传统智能方法的预

测结果。研究结果表明，建立的叶尖间隙预测模型平均精度在95%以上，满足间隙预测的需求；且计算时间为秒量

级，可用于在研多级压气机转静子间隙的预测，也可用于试验前或试飞前的叶尖间隙预测。

关键词： 航空发动机；多级压气机；叶尖间隙；系统辨识；过渡态；转静子变形

中图分类号：V231.3；TP2 文献标识码：A 文章编号：1672-2620(2025)04-0001-10
DOI：10.3724/j.GTER.20250023

Tip clearance model for transient state of multi-stage compressor
based on transient state spectrum blocks

ZHANG Shaoping1, 2, CHEN Yanyan2, PANG Yanlong2

(1. Chinese Aeronautical Establishment, Beijing 100012, China; 2. AECC Sichuan Gas Turbine
Establishment, Chengdu 610500, China)

Abstract: For the complex response of compressor tip clearance in a transient state, a multi-stage
compressor tip clearance model for transient state based on system identification was developed to
efficiently and accurately predict the tip clearance. First, the tip clearance data was calculated by finite
element model and the data was verified through experiment, so the rotor and stator deformation data of
finite element analysis and engine performance data were used for the sample output and input separately.
Then the transient state spectrum blocks for the tip clearance analysis were established from the usage of
engine. And different transient state spectrum blocks were identified one by one to determine the order
ranges of the model. Then the parameters of the model were gained through combining the spectrum block
into typical complex transient state processes. Finally, the established tip clearance model was validated by
a complete transient state spectrum. It can be seen that the mean accuracy of the established blade tip
clearance model is over 95% which can satisfy the requirements of clearance prediction, and the calculation
time is on the order of seconds, that can be used for monitoring the clearance between the rotor and stator of
multi-stage compressors, as well as for tip clearance inspection before test or flight, to ensure engine safety.

收稿日期：2024-12-09
基金项目：四川省自然科学基金(2023NSFSC0879)
作者简介：张少平(1980−)，男，陕西眉县人，研究员，教授，主要研究方向为压气机设计。

引用格式：张少平，陈妍妍，庞燕龙. 基于过渡态谱块的多级压气机过渡态叶尖间隙辨识模型[J]. 燃气涡轮试验与研究，2025，38(4)：1−10. ZHANG
Shaoping，CHEN Yanyan，PANG Yanlong. Tip clearance model for transient state of multi-stage compressor based on transient state spectrum
blocks[J]. Gas Turbine Experiment and Research，2025，38(4)：1−10.
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1 引言

随着高性能发动机的发展，其对部件效率和安

全性的要求日趋提高。叶尖径向间隙对发动机的性

能与安全有着十分重要的影响[1]。高压涡轮叶尖

间隙每减小0.25 mm，涡轮效率将提高1%[2]；但叶尖

间隙过小，将造成叶尖碰磨[3]，甚至发生影响飞行

安全的严重事故。因此需要对叶尖径向间隙进行准

确计算，并将其控制在一定范围内，以保证叶尖在所

有工作状态下保持间隙较小且在正常飞行条件下不

发生碰磨。

已有的转静子径向间隙设计研究发现，工作间

隙主要与转子变形、静子变形以及初始冷态间隙相

关，其中转静子变形主要受转速和温度载荷的影

响[4−6]。当发动机处于加减速过渡态过程中时，离

心载荷能够实时影响间隙，而温度载荷对间隙的影

响则存在延迟，且不同结构由于热响应的差别，对温

度载荷引起的变形延迟不同。因此，与稳态间隙不

同，过渡态间隙还与时间、工作过程相关。通常情况

下，压气机机匣热响应比转子热响应更快，该特性会

导致过渡态转、静子热变形不匹配[7]，从而产生起

动到最大状态过程中过渡态间隙大于稳态设计间隙

可能造成的推力不够，以及停车到慢车状态过程中

过渡态间隙小于稳态间隙可能造成的碰磨等问题。

为此，准确计算过渡态间隙对于间隙设计具有重要

意义。

目前，过渡态间隙计算主要采用有限元仿真法、

基于物理的近似解析法和基于数据的代理模型

法[8−10]。漆文凯[11]、费成巍[12]、KUMAR[13]等考虑

热固耦合，使用有限元模拟转静子变形，通过试验结

果验证了有限元仿真法具有较高的计算精度，但该

方法需要建立大量的模型、开展复杂的计算，计算效

率较低。基于物理的近似解析法从热力学关系和能

量平衡的角度，分别建立转子、静子位移与气动热力

参数之间的关系[14−16]，但由于结构的复杂性及温度

变化的不规律，模型存在简化与假设，难以准确考虑

结构刚度及温度载荷，仅可用于方案设计阶段快速

优化结构。基于数据的代理模型法从发动机性能参

数和相应的间隙结果数据出发，建立数学模型描述

二者的对应关系。杨阳等[17]使用机器学习方法建

立了传热边界的模型进而预测了高压涡轮的稳态间

隙；杨超等[18]使用基于长短期记忆的神经网络方法

对多级涡轮的过渡态间隙进行了预测。以上基于数

据的代理模型法需要测试数据或仿真数据作为前置

条件开展样本训练，计算效率较高，但精度高低依赖

于训练样本是否尽可能多地包含系统信息。

航空发动机是1个多变量的复杂非线性系统，本

文以多级压气机模型为研究对象，从发动机使用用

法出发，分解发动机常用的过渡态谱块，发展基于系

统辨识的叶尖间隙预测模型，以实现叶尖间隙的实

时预测与监控，和用于试验前或飞行前的间隙检查，

避免试验或飞行过程中由于叶尖间隙碰摩带来的严

重后果。

2 模型建立

2.1 间隙计算物理模型

单级压气机叶尖间隙为初始冷态间隙与静子变

形量、转子变形量之间的相对变化量，具体见式（1）：

( )S S= + + (1)p c c d b

式中：S p为热态叶尖间隙；Sc为初始冷态间隙； c为

静子变形量； d为轮盘变形量； b为叶片变形量；（

+d b）为转子变形量。

对于1台发动机，由于初始冷态间隙是确定的，

转子变形和静子变形规律相比于热态间隙较为明

确，因此分别建立转子变形和静子变形的模型，最后

根据式（1）计算叶尖间隙。

2.2 系统辨识原理

系统辨识是1种利用系统的输入和输出信号来

建立动态系统数学模型的方法[19]。系统数学模型

是反映系统本质特性的数学抽象，利用辨识方法建

立的数学模型一般为系统输入输出特性在某种准则

意义下的1种近似，近似的程度取决于人们对系统先

验知识的认识和对数据集合性质的了解程度以及所

选用的辨识方法。

系统辨识最重要的3个要素为数据、模型及模型

验证。数据是系统辨识的基础，主要包括输入和输

出数据，一般来源于试验测试或数值仿真。系统辨

识模型可按照线性和非线性、参数和非参数以及其
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他类型进行分类，常用的系统辨识模型包括有源自

回归（ARX）模型、带额外输入的自回归移动平均

（ARMAX）模型、非线性有源自回归（NARX）模型、

输出误差（OE）模型等。模型选取时首先根据辨识

目的选择参数或非参数类型，然后在精度和复杂度

之间折中明确模型结构，最后对于参数模型应确定

模型结构中的参数估计。对选定的模型结构开展模

型验证，保证满足系统的精度。

NARX模型作为系统辨识的1种非线性参数模

型，具有较强的非线性预测能力，尤其适用于多输入

多输出（MIMO）系统，被广泛应用于工业控制等领

域。在训练过程中，NARX模型通过学习历史数据，

包括自身的历史输出和外源输入，来预测未来的输

出，具体见式（2）：

y t F
y t y t y t n
u t n u t n u t n

( )=
( 1), ( 2), , ( ),
( ), ( 1), , ( )

(2)a

k k b

式中： y t( )为当前状态的输出； y t( 1)、 y t( 2)、…、

y t n( )a 为历史状态的输出，na为影响当前输出的历

史输出个数；nk为影响当前输出的延迟数量，n = 0k 时

u t n u t( ) = ( )k 为当前状态的输入，n 0k 时u t n( )k 、

u t n( 1)k 、…、u t n( )b 为历史状态的输入，nb为影

响当前输出的历史输入个数。

NARX模型训练的主要目标为找到1组最优的

网络参数，使得模型的预测误差最小化，为更直观地

描述模型输出与实际输出的符合度，使用 fit指标，

具体见式（3）：

fit y y
y y= 100% × 1 (3)model data

data data

式中： ymodel为待验证模型的仿真输出数据； ydata为

实测原始数据的输出；ydata为实测原始数据的输出

的平均值。 y ymodel data 表示输出与实测原始数据

的误差， y ydata data 表示实测原始数据的波动，用于

模型输出误差的归一化处理。

fit值不仅考虑模型的预测能力，同时也受数据

质量因素的影响。当原始数据的波动剧烈，即方差

较大时，该指标对预测误差的容忍程度相应提高。

推荐的 fit拟合值为70%以上[20]，此时该模型的输出

响应与真实输出基本重合，具有较高的可靠性。

2.3 样本数据

2.3.1 有限元分析数据验证

转静子叶尖间隙的测试结果有限，为获取足够

的训练数据，使用仿真数据作为样本数据。仿真数

据来自验证后的有限元模型[7]，模型中轮盘和机匣

有限元模型为二维轴对称结构、叶片为三维模型。

通过换热边界的分析，使用有限元方法计算轮盘和

机匣的二维过渡态温度场，接着考虑转速的影响，分

别获得轮盘和机匣的过渡态变形。叶片径向伸长量

使用过渡态历程中的稳定状态计算，过渡过程的径

向伸长量通过插值法获得[7]。

该有限元模型具有较高的间隙计算准确度。在

此，结合试验对仿真的准确度进行说明。图1为“中

间状态−慢车状态−中间状态”多次循环下，间隙试

验测试计算结果和有限元计算结果。其中，相对间

隙为间隙相对于叶高的百分比，相对物理转速为转

速相对于中间状态的百分比。表1为从慢车到中间

过渡态下的最小间隙。从图1和表1可以看出，有限

元计算结果与测试结果数值相当，规律一致。因此，

有限元计算结果有效，可以使用有限元计算结果作

为系统辨识模型的样本数据。

(a) 测试结果 (b) 有限元仿真结果
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图1 间隙测试结果与有限元仿真结果对比
Fig.1 Comparison between tip test results and finite element simulation results
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2.3.2 样本输入数据确定

为建立高效的间隙辨识模型，选择发动机性能

参数作为系统辨识的输入数据。发动机性能参数包

括飞行高度、马赫数、推力、耗油率、部件效率、各截

面温度、压力、流量等。压气机静子径向变形主要受

温度影响，转子径向变形主要受转速和温度影响。

通常来说，转速表征发动机的工作状态，直接影响压

气机转子的径向变形，压气机出口温度和进口温度

对转子和静子的温度有重要影响，流量对温度的分

配以及温度变化速率有重要影响。因此，筛选出的

主要影响因素包括压气机转速、进口压力、出口压

力、进口流量、出口流量、进口温度、出口温度，最终

确定系统辨识模型的输入参数为压气机转速nH、进

口温度T25、出口温度T3、进口压力 p25、出口压力 p3。

需要说明的是，本文的研究对象为压气机，因此进口

参数选择压气机进口截面的参数，若研究对象为整

机，则考虑为发动机进口截面的参数。

2.3.3 样本输出数据确定

根据发动机使用场景[7]，确定间隙仿真分析用

过渡态谱块，如图2所示。依次开展主流、二股流、

传热、变形分析，获得有限元计算的压气机多级转

子和静子的径向变形（图3、图4）作为系统辨识的输

出数据。

需要说明的是，发动机在大状态下的工作时间

较长，在状态转换的过渡过程工作时间较短，然而通

常情况下，对每个工作过程的有限元计算采取分步

进行，对不同的工作过程采取不同的离散频率，导致

整个历程下采样数据不均匀。因此，本文对样本数据

实施非均匀离散处理，基于大状态稳定工作历程进行

插值运算，使大状态稳定工作历程的离散数据频率与

状态转换过渡过程工作历程的数据频率相同。最后

对输入数据按照发动机设计状态分别作归一化处

理，以减小由于参数量级差异带来的权重差别。

2.4 模型建立

NARX模型辨识的难点在于选择合适的非线性

估计函数，并确定模型的变量na、nb、nk，同时，模型

阶数过低不能保证计算精度，过高会极大增加计算

复杂度和时间。针对这种情况，根据过渡态谱块逐

一辨识，确定模型的参数范围；根据谱块组合成典型

的复杂过渡态过程，确定模型的参数。对于MIMO

表1 过渡态下间隙测试结果与设计结果对比 %
Table 1 Comparison between tip test results and design

results under transition state

过渡态过程 测试间隙 计算间隙 偏差

第1次慢车→中间 1.54 1.66 0.12

第2次慢车→中间 1.59 1.57 −0.02

第3次慢车→中间 1.53 1.58 0.05

第4次慢车→中间 1.64 1.60 −0.04
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图2 间隙仿真分析用过渡态谱块
Fig.2 Transient state spectrum blocks for the

tip clearance analysis
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Fig.3 Radial deformation of multistage compressor rotor with finite element calculation
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系统，使用NARX模型辨识多级压气机转静子变形，

每级转静子变形可以使用相同或不同的非线性估

计器。

分别对n~（n + 2）级转静子起飞、加减速、停车

过程中的变形进行辨识，结果见图5~图10。对影响

当前变形的na、nb、nk、非线性算法排列组合，获得能

满足每级转静子、每个阶段拟合精度较高的组合，每

级转静子的参数可相同或不同。

假设转子与静子之间、不同级数之间的变形互

不影响，根据以上分阶段辨识确定的参数组合，对多

级转静子进行全过程辨识，获得最终的模型参数如

表2所示。
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图4 有限元计算压气机多级静子径向变形
Fig.4 Radial deformation of multistage compressor stator with finite element calculation
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Fig.5 Identification results of rotor deformation at different orders and algorithms during the takeoff process
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图6 起飞过程静子变形不同阶次及算法的辨识结果
Fig.6 Identification results of stator deformation at different orders and algorithms during the takeoff process
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3 模型检验与分析

利用过渡态谱块组合1个典型的完整过渡态谱，

如图11所示。使用有限元计算过渡态谱下的转、静

子有限元变形，作为模型检验用的原始数据。

利用建立的基于系统辨识的转子和静子模型进

行模型检验，如图12所示，可以看出变形的数据符

合度为80%以上。考虑初始装配间隙，参照式（1）

给出模型验证用的转、静子间隙结果，如图13所示，

间隙变化趋势一致，在最小间隙处的相对间隙误差

小于18%。

为验证 N A R X模型的先进性 ，分别引入

Transformer[21]、深度神经网络（DNN）[22]、支撑向量

机（SVM）[23]以及卷积神经网络（CNN）[24]等智能模

型的预测结果进行对比。表3为NARX、Transformer、
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图7 加减速过程转子变形不同阶次及算法的辨识结果
Fig.7 Identification results of rotor deformation at different orders and algorithms during the acceleration and deceleration process
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图8 加减速过程静子变形不同阶次及算法的辨识结果
Fig.8 Identification results of stator deformation at different orders and algorithms during the acceleration and deceleration process
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图9 停车过程转子变形不同阶次及算法的辨识结果
Fig.9 Identification results of rotor deformation at different orders and algorithms during the stop process
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DNN、SVM和CNN模型预测的三级转静子变形对比

结果的fit指标。可以发现，在4种智能模型预测的fit
指标中，最大值为SVM模型在n + 2级静子预测的

83.16%，远小于NARX模型预测的fit值。表明在乏

样本情况下，与传统智能方法相比，NARX模型在转

静子变形预测方面具有更为显著的优势。

图13为NARX模型计算的不同三级转静子间隙

结果，结合图12可以发现，从慢车状态到最大状态，

间隙出现先减小后增大再减小的趋势，并随着压气

机级数逐渐向后，增大时的工作间隙大于初始装配

间隙。这是由于在从慢车状态到最大状态的过程

中，转子变形随转速的增大而增加，间隙减小；随着

转速到达最大状态，机匣温度随后上升，而转子温度

由于热容较大上升缓慢，此时静子变形增加较快，转

子变形增加较慢，间隙增大；随着时间的增加，转子

温度上升，转子变形逐渐增大，间隙再次减小，并逐

步稳定；压气机级数越靠后，转子变形受温度的影响

越大，在最大状态时温度载荷对转子径向变形的影

响越滞后于静子径向变形，因此级数越靠后间隙越

大。间隙最小时发生在大状态下拉至慢车状态后的

一段时间，这是由于下拉至慢车后，转子受转速载荷

的变形早已减小并稳定，此时转子温度仍然较高，而

静子温度已快速减小，因此静子变形减小，转子变形

较大，间隙较小，这种状态下同样容易发生碰磨，应

加强监测。

在叶尖间隙预测时间上，将基于系统辨识的

NARX模型与有限元、Transformer、DNN、SVM以及

CNN模型预测的各级间隙预测精度进行对比，结果

如表4所示。可以看出，传统的有限元计算叶尖间隙
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图10 停车过程静子变形不同阶次及算法的辨识结果
Fig.10 Identification results of stator deformation at different orders and algorithms during the stop process

表2 模型参数
Table 2 Model parameters

变量
径向变形模型参数值

转子 静子

na [1 0 0；0 1 0；0 0 1] [1 0 0；0 1 0；0 0 1]

nb [5 5 5 5 5；5 5 5 5 5；5 5 5 5 5] [5 5 5 5 5；5 5 5 5 5；5 5 5 5 5]

nk [0 0 0 0 0；0 0 0 0 0；0 0 0 0 0] [0 0 0 0 0；0 0 0 0 0；0 0 0 0 0]

非线性算法 Wavenet Wavenet

最大迭代次数 20 20
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图11 模型检验用过渡态谱
Fig.11 Transient state spectrum for model validation
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需要大约40 h，而NARX模型预测叶尖间隙仅需要

2 s，极大地提高了预测效率。此外，在预测精度方

面，NARX模型的平均预测精度达95.41%，显著高于

其他智能方法，表明NARX模型能够实现多级压气

机过渡态叶尖间隙的有效计算。

4 结论

（1） 针对压气机叶尖过渡态间隙预测，建立了

基于系统辨识的NARX模型，与经测试验证过的有
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图12 NARX模型训练变形结果
Fig.12 Deformation results with NARX model

表3 不同模型预测的转、静子fit值 %
Table 3 The fit values of rotor and stator predicted by different models

级数
NARX Transformer DNN SVM CNN

转子 静子 转子 静子 转子 静子 转子 静子 转子 静子

n 97.61 97.46 57.38 69.40 30.23 37.00 61.80 72.17 60.23 72.89

n + 1 95.06 93.05 60.89 67.97 22.06 33.91 65.98 74.65 65.36 75.02

n + 2 92.33 97.67 63.49 73.81 41.39 33.86 62.30 83.16 66.75 79.21
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图13 NARX模型计算间隙结果
Fig.13 Tip clearance results with NARX model

表4 各方法的间隙平均预测精度对比
Table 4 Comparison of average prediction accuracy

of tip clearance by different models

模型 预测时间/s 平均预测精度/%

有限元 144 000.00 基准

NARX 2.00 95.41

Transformer 2.21 84.83

DNN 2.46 83.11

SVM 2.33 81.67

CNN 2.48 78.66
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限元模型相比，其平均计算精度在95%以上，计算时

间在秒量级，效率较高。

（2） 与Transformer、DNN等深度学习方法相比，

基于系统辨识的NARX模型方法具有较高的精度。

（3） 建立的NARX模型能够用于发动机台架试

验或机载多级压气机转静子间隙的监控，也可用于

试验前或飞行前的间隙检查，避免叶尖碰磨等安全

性问题。值得注意的是，该方法适用于发动机验证

阶段结构基本不变的情况，若发动机转静子结构发

生改变，则需要重新建模。
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功率分出轴上紧固件的包容性分析

郭 正1，顾佳晟2

（1. 空装驻无锡地区第二军事代表室，江苏 无锡 214063；
2. 中国航发控制系统研究所，江苏 无锡 214063）

摘 要： 为探究套圈/保护罩的力学响应及其损伤机理，保障自锁结构的安全性，基于ANSYS/LS-DYNA，建立精细

化有限元模型，使用Plastic Kinematic硬化模型分析高能量紧固件撞击套圈/保护罩的响应。将套圈/保护罩作为真实

靶板，通过弹道冲击试验对仿真结果进行验证。通过仿真和试验分析发现，在120%最高转速下，螺母和螺栓飞出撞

击套圈和保护罩时会产生高于其屈服强度的应力，甚至超过了保护罩的强度极限，但套圈和保护罩未被击穿，仅在

保护罩上产生了塑性变形和破损，同时撞击后的速度也衰减至初速度的30%以内。结果表明，套圈和保护罩在120%
最高工作转速下具有包容性。

关键词： 功率分出轴；自锁结构；包容性分析；Plastic Kinematic硬化模型；真实靶板；弹道冲击试验

中图分类号：V231.9 文献标识码：A 文章编号：1672-2620(2025)04-0011-07
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Containment analysis of fasteners on power take-off shaft

GUO Zheng1, GU Jiasheng2

(1. Second Military Representative Office of Air Force Equipment in Wuxi, Wuxi 214063, China;
2. AECC Aero Engine Control System Institute, Wuxi 214063, China)

Abstract: To investigate the mechanical response of the ring/protective cover and its damage mechanism,
and to protect the safety of the self-locking structure, a refined finite element model was built based on
ANSYS/LS-DYNA, and Plastic-Kinematic hardening model was used to analyse the response of high
energy fasteners impact ring/protective cover. The simulation results were verified by a ballistic impact test,
using the ring/protective cover as a real target plate. The simulation and test analysis show that the nut/bolt,
which hit the ring/protective cover at a maximum speed of 120% cause higher stress beyond their yield
strength, even exceeding the strength limit of the protective cover. However, the ring and protective cover
are not pierced, only causing plastic deformation and damage to the protective cover, and the velocity after
impact also attenuates to less than 30% of the initial velocity. The result shows that the ring and protective
cover are inclusive at 120% maximum working speed.
Key words: power take-off shaft; self-locking structure; containment analysis; Plastic Kinematic hardening

model; real target plate; ballistic impact test

1 引言

功率分出轴与飞机发动机附件之间采用自锁结

构进行连接，可以提高功率分出轴的使用维护性，大

大缩短拆装时间，也可避免拆装过程对轴造成的磕

碰。但在实际工作过程中，自锁螺母可能出现松动

现象，螺栓也可能发生剪断失效。当自锁螺母或螺

栓失效后，会随着轴的高速运转而飞出，从而对套圈

和保护罩造成损伤。若套圈/保护罩不具备包容能

力，自锁螺母/螺栓可能会掉落在机舱内，从而带来

安全风险。因此，迫切需要对功率分出轴紧固件开
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展包容性分析。

国内外现已开展大量的包容性数值仿真研究。

于亚彬和陈伟[1]使用Plastic Kinematic硬化模型，采

用低应变率下的材料性能进行计算，结果偏于安全。

基于黏塑性理论的Johnson-Cook本构方程[2]能够较

好地模拟材料的硬化、应变率和温度软化效应，但所

需材料参数过多。黎飞龙等[3]采用点对面接触模

拟了叶片对机匣的接触撞击。陈亚等[4]对比分析

了LS-DYNA、ABAQUS、PAM-CRASH等3种有限元

软件模拟结果与试验结果的差异，结果表明LS-
DYNA报错率低，鲁棒性较好。谭学明等[5]发现靶

板被击穿后其吸能速度变缓，据此修正计算模型后，

弹丸剩余速度预测精度提高了7.01%。为进行包容

性机理研究，通常还需要进行弹道冲击试验、旋转试

验等，以获得结构的失效模式及其抗冲击特性。在

弹道冲击试验方面，HAGG和SANKEY[6]通过试验

证明了撞击后的钢板表现出材料冲剪破坏和材料拉

伸失效两种失效形式。COPPA和STOTLER[7]采用

高速相机记录了冲击过程。汪存显[8]和倪俊[9]等

通过多组平板冲击试验分析了不同弹体形状和斜倾

角度对损伤形成的影响。此外，也有部分研究关注

不规则弹体撞击[10−11]。在旋转试验方面，侯理

臻[12]和王四季[13]等设计了与航空发动机结构和动

力学特性相似的实验器，并设计了能够实现10 000 N
突加不平衡的加载装置；虞磊等[14]通过突加不平衡

响应试验，在动力学层面对转子−支承系统进行了

模型修正，更为准确地预测了突加不平衡作用下的

整机动态载荷。但旋转试验飞脱装置结构设计复

杂，且动平衡问题难以解决，在工程应用的初期多通

过弹道冲击试验研究结构包容性，以加快研制速度

和降低研制费用[15]。当前，包容性研究多以机匣和

叶片为对象，在仿真计算方面，缺乏针对紧固件、套

圈和保护罩的精细化建模；在试验验证方面，多为平

面靶板的冲击试验，与真实研究对象差异较大。

为保障自锁结构的安全，本文针对现有研究存

在的以上不足，通过试验与仿真相结合的形式进行

包容性分析，研究套圈/保护罩的力学响应及其损伤

机理，建立精细化模型进行冲击仿真，并开展以套圈

及保护罩作为真实靶板的弹道冲击试验验证仿真结

果，确保螺母/螺栓包容在套圈/保护罩内，不对功率

分出轴之外的结构造成损伤，最大可能地消除安全

风险。

2 建模及包容性仿真分析

2.1 功率分出轴紧固件建模

由于只考虑紧固件的包容性，故对功率分出轴

模型进行简化，仅包含套圈、螺母、保护罩和螺栓。

功率分出轴材料参数如表1所示。

选用典型的Plastic Kinematic硬化模型，参考文

献[1]设置套圈及保护罩塑性失效应变为0.5。真实

套圈模型如图1(a)所示，为使螺母飞出时能够与套

圈发生碰撞，对套圈一端进行加长，并保留无孔的半

环。真实保护罩模型如图2(a)所示，为多段外壳焊

接而成，为简化建模，仅选取螺栓附近外壳作为研究

对象。采用8节点六面体单元划分网格，有限元网格

如图1(b)和图2(b)所示，套圈/螺母共21 720个单元、

27 833个节点，保护罩/螺栓共2 624个单元、3 795个
节点。

设置套圈/保护罩与螺母/螺栓之间的接触为侵

蚀型点面接触，其中套圈为目标体，螺母为接触体，

静、动摩擦系数均取0.25。如果其材料塑性应变的

计算值超过失效塑性应变，即认为单元失效并将其

删除，以此模拟结构的实际破坏情况。在实际装配

时，套圈和保护罩均由上、下两部分拼合并进行固

定，故在有限元模型中约束套圈与保护罩两侧截面，

如图3所示。实际工作状态下，功率分出轴最高工作

转速为13 862.0 r/min，为保证一定的安全裕度，在包

容性试验时需要达到120%最高转速（16 634.4 r/min），
螺母所在圆周半径为40 mm，根据线速度计算公式

（式（1））计算，可得螺母飞出初速度为69.7 m/s。

表1 功率分出轴材料参数
Table 1 Material parameters of power take-off shaft

零件名 材料 弹性模量/GPa 泊松比 密度/（kg/m3） 屈服极限/MPa 强度极限/MPa

套圈 TA15 118 0.39 4 450 855 1 130

螺母 40CrNiMoA 209 0.295 7 850 − −

保护罩 TC1 118 0.39 4 550 800 900

螺栓 GH4169 204 0.3 8 240 − −
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v r= (1)

式中：v为线速度； 为旋转速度；r为旋转半径。

响应计算时间的确定是有限元分析中的重要工

作，响应计算时间是否合理关系到是否能够完全反

映对实际撞击过程的模拟。一方面，如果响应计算

时间过短，就会漏掉对一部分过程的计算，从而不能

准确模拟整个撞击过程；另一方面，如果响应计算时

间过长，既会增加一些非实际情况的干扰，又浪费大

量的计算机资源。因此，响应计算时间的设置应该

同时考虑到求解精度与求解效率两方面，设置不同

求解时间多次迭代的计算结果如表2所示，为获取完

整的包容过程，并提高求解效率，确定计算时间长度

为5.0 ms。

2.2 仿真结果

计算得到的应力云图如图4所示，紧固件在5.0 ms
内均未击穿靶板，并在与靶板发生碰撞后弹回，可见

该套圈/保护罩对螺母/螺栓是包容的。撞击过程中

x
y

z

(b) 套圈/螺母有限元模型(a) 真实套圈模型

图1 真实套圈模型和套圈/螺母有限元模型
Fig.1 Real ring model and finite element model of ring/nut

x y
z

(a) 真实保护罩模型 (b)保护罩/螺栓有限元模型

图2 真实保护罩模型和保护罩/螺栓有限元模型
Fig.2 Real protective cover model and finite element

model of protective cover/bolt

x
y

z

x

yz

(b) 保护罩(a) 套圈

图3 约束边界条件
Fig.3 Constraint boundary condition

表2 不同计算时间下的求解结果
Table 2 Solution results of each calculation

分析对象 计算时间/ms
最终时刻
是否分离

最终时刻是否反弹
飞出套圈/保护罩

套圈/螺母

0.5 是 否

5.0 是 是

50.0 是 是

保护罩/螺栓

0.5 否 否

5.0 是 是

50.0 是 是

应力/MPa： 应力/MPa：
1 500
1 350
1 200
1 050

900
750
600
450
300
150

0

(b) 保护罩(a) 套圈

1 100
  991

881
772
663
553
444
334
225
116

6

图4 撞击时的应力分布
Fig.4 Stress distribution during impact
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紧固件速度变化如图5所示，飞出后螺母速度由

69.7 m/s衰减到14.0 m/s，螺栓速度由69.7 m/s衰减到

19.0 m/s。套圈发生撞击时最大应力为1 050 MPa，
保护罩为1 430 MPa，均超出其材料屈服强度。其

中，套圈最大应力达到强度极限的92.9%，保护罩最

大应力达到强度极限的158.9%。撞击后保护罩有

明显塑性变形，但两者均未被击穿。

3 靶板弹道冲击试验

3.1 试验方案及测试原理

由于旋转试验需要额外设计飞脱装置，结构复

杂，且高速旋转状态下还需考虑通过附加质量保持

整个试验器的动平衡，暂时不具备该试验条件。而

靶板弹道冲击试验同样可以对包容性和结构受撞击

后的破坏机理进行分析，还能进一步探究材料、结构

形式、冲击形式等不同工况下的包容性规律和影响

因素，故通过弹道冲击试验对套圈/保护罩进行包容

性机理研究，与上文仿真结果进行对比。

试验中螺母/螺栓的冲击方向及冲击点位置示

意见图6。将套圈/保护罩固定在冲击夹具上，为使

固定方式与仿真一致，在靶板两端部打孔并用螺栓

固定。将螺母/螺栓置于弹托后放入空气炮中，调节

气压以69.7 m/s的速度发射弹托，在弹托接触到炮

口的脱弹器后，螺母/螺栓与弹托分离，并以该初始

速度水平飞出并冲击靶板。

试验中，需测量螺栓和螺母的反弹速度，并需在

保护罩和套圈典型位置布置三向应变花（图7），以监

测冲击过程中的等效应力。该位置应尽可能靠近撞

击点，但又不能因撞击随靶板一起破坏失效，以获得

靶板上较为准确的最大应力。

靶板试验台布局如图8所示，使用空气炮将紧固

件以所需速度打出，使用脱弹器和定制弹托实现螺

栓、螺母以实际工作姿态飞出，在炮管处布置红光点

状激光器测量紧固件打出时的初始速度vs，使用高

速摄像机拍摄紧固件飞出后与靶板的撞击过程，选

取冲击后反弹脱离靶板的两帧，将对应时刻分别记

为t1和t2（t t>2 1），通过试验台侧面背景板上的刻度

识别出两帧之间弹体飞出的距离d，并据下式计算

撞击后的剩余速度ve。

v d
t t= (2)e 2 1

为模拟套圈和保护罩的实际安装状态，将其通

过螺栓安装在专用夹具上，夹具通过螺栓固定在底

板上，可以通过夹具与底板的腰形孔调节其相对位

置，以控制螺栓/螺母的撞击位置。试验件的安装状

态见图9。
3.2 试验结果及分析

试验件运动轨迹见图10，试验过程中，螺母和螺

栓分别未穿透套圈和保护罩；试验后，套圈未出现破

损现象，保护罩有较大塑性变形，并出现了破损，如

图11所示。

在冲击过程中由动态采集系统记录冲击点附近

的三向应变，并计算相应的最大等效应力，如表3所
示。可以看出，各试验对象均已超过材料屈服极限，

其中，保护罩最大应力是抗拉强度的1.66倍，套圈最

大应力是抗拉强度的0.91倍。

时间/ms 时间/ms

速
度

/(m
/s

)

70

60
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40

30

20

10

速
度

/(m
/s

)

70

60

50

40

30

20

10
0 1 2 3 4 5 6 0 1 2 3 4 5 6

(a) 螺母 (b) 螺栓

图5 紧固件速度随时间的变化过程
Fig.5 The process of fastener speed changing with time
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为确保试验结果的一致性，又分别进行了2次靶

板冲击试验，均未穿透，由于撞击角度和打出的初始

速度略有不同，每次回弹轨迹存在差异，但回弹速度

集中在15~25 m/s，详细数据见表4。

综上所述，套圈和保护罩的包容性和损伤机理

从试验层面得到了验证，反弹速度方面，螺母和螺栓

在多次试验中均减速至初始速度的25%以内，且分

别与仿真误差小于10%。最后，试验过程中套圈和

保护罩上的最大等效应力与仿真误差均在5%以内，

数值模拟结果得到了很好的验证。

4 结论

基于Plastic Kinematic硬化模型，结合ANSYS/
LS-DYNA分析了高能量紧固件撞击套圈/保护罩包

容结构的响应及损伤机理，并结合靶板冲击试验对

数值模拟结果进行了验证。主要结论如下：

（1） 在120%最高转速下，螺母和螺栓飞出撞击

套圈和保护罩时会产生高于其屈服强度的应力，甚

至超过了保护罩的强度极限，但套圈和保护罩未被

击穿，仅在保护罩上产生了塑性变形和破损，同时撞

30.0 mm
28.3 mm

v
v

(b) 螺栓和保护罩(a) 螺母和套圈

图6 冲击方向及冲击点位置示意
Fig.6 Schematic diagram of the impact direction and position

90°
(a) 套圈 

90°
45° 45°

0°0°

(b) 保护罩 

图7 应变花粘贴位置
Fig.7 The pasting position of the strain gauge

弹托

脱弹器

高速
摄像机

试验件
夹具

测速
激光器

空气炮

图8 靶板试验台布局
Fig.8 Layout of the target plate test rig

(b) 保护罩(a) 套圈

图9 试验前的套圈和保护罩
Fig.9 Ring and protective cover before testing

(a) 螺母撞击套圈 (b) 螺栓撞击保护罩

帧编号: 5366 帧编号: 5281

帧编号: 5385 帧编号: 5285

帧编号: 5393 帧编号: 5294

图10 试验件运动轨迹
Fig.10 Motion path of the test article

(b) 保护罩(a) 套圈

图11 靶板试验后的套圈和保护罩
Fig.11 Ring and protective cover of the target plate after testing
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击后的速度也衰减至初速度的25%以内。结果表明

套圈和保护罩在120%最高工作转速下是包容的。

（2） 将试验与仿真结果对比发现，撞击后速度

误差小于10%，最大等效应力误差小于5%，体现了

该精细化分析模型在高能量冲击的瞬态非线性有限

元分析场景中的优越性，以及使用真实套圈/保护罩

作为靶板的必要性。

（3） 后续将在轴上安装和旋转状态下模拟功率

分出轴实际工作中紧固件松脱飞出，对功率分出轴

包容性进行更深入的探索和分析，进一步保证功率

分出轴在极端飞行条件下的可靠性与安全性。
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多点屏蔽式总温探针稳态误差构成及
分布特征研究

张晓东1，周俊生1，赵安涛2，张伟昊2，3*，谢金伟1

（1. 中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500；2. 北京航空航天大学 能源与动力工程学院，
北京 100191；3. 航空发动机气动热力国家级重点实验室，北京 100191）

摘 要： 采用数值模拟方法，定量分析了两型多点屏蔽式总温探针在典型安装环境下的稳态误差各组分（速度误

差、导热误差、辐射误差）的变化规律。结果表明：多点屏蔽式总温探针的不同测点稳态误差受来流流动状态及换热

特征的影响机制不同，主要误差来源随测点空间位置的变化而变化。在较高马赫数（约为0.376）流场中，探针的导热

误差和辐射误差均随测点位置远离安装座而减小，且变化趋势明显，但两者在稳态误差中的占比变化不大；在较低

马赫数（约为0.067）流场中，探针的导热误差随测点远离安装座而减小，但辐射误差随测点远离安装座而逐渐增大，

导致稳态误差主要来源由导热误差转变为辐射误差。在对多点屏蔽式总温探针进行误差修正时，需重视不同测点

位置与流动马赫数共同作用下误差组分的定量变化及不同测点处主导误差组分的差异。

关键词： 屏蔽式总温探针；稳态误差；流热耦合；来流马赫数；误差修正；数值仿真
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Composition and spatial distribution analysis of steady-state
errors in shielded multi-probe thermocouples

ZHANG Xiaodong1, ZHOU Junsheng1, ZHAO Antao2, ZHANG Weihao2, 3*, XIE Jinwei1

(1. AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Chengdu 610500, China; 2. School of Energy and Power
Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China; 3. National Key Laboratory of Science and

Technology on Aero-Engine Aero-thermodynamics, Beijing 100191, China)

Abstract: Numerical simulations were employed to quantitatively analyze the variation patterns of steady-
state error components (velocity error, conduction error, and radiation error) for two types of multi-point
shielded total temperature probes under typical installation conditions. The results demonstrate that the
steady-state errors at different measurement points are influenced differently by the incoming flow state and
heat transfer characteristics, with the primary error source varying according to the spatial location of the
measurement point. For the probe within the higher Mach number flow field (Ma≈0.376), both conduction
and radiation errors decreased significantly as measurement points moved away from the mounting base,
though their relative contributions to the total steady-state error changed minimally. Conversely, for the
probe in the lower Mach number flow field (Ma≈0.067), conduction error decreased with increasing
distance from the mounting base while radiation error gradually increased, causing the dominant error
source to shift from conduction to radiation. Consequently, when applying error corrections to multi-point
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shielded total temperature probes, it is essential to account for the quantitative changes in error components
and the differences in the dominant error component resulting from the combined effects of measurement
point location and flow Mach number.
Key words: shielded total temperature probe; steady-state error; fluid-thermal coupling; inflow Mach

number; error correction; numerical simulation

1 引言

涡轮是燃气涡轮发动机的关键热端部件，通过

性能试验验证其设计结果是行业公认的有效方法。

在涡轮性能试验中，准确的气流温度测量是可靠评

估涡轮性能的前提和关键。在诸多温度测量技术

中，总温探针由于原理清晰、加工便利、性能稳定而

在行业内得到广泛使用。

为提升总温探针的测量精度，国内外学者围绕

总温探针的测量误差修正开展了大量研究工作。

NACA[1−4]于20世纪50年代开始研究总温探针的误

差修正，基于大量的实验数据提炼了多个在一定工

况范围内具有很高精度的经验公式，但其缺点也较

为明显，例如实验数据的获取成本高昂，且经验公式

的适用范围有限。MOFFAT[5]于1962年首次从总温

探针误差产生机理出发，将稳态误差分为速度误差、

导热误差和辐射误差3种，并对其进行了初步误差建

模工作，虽然该模型的精度不高，但是较好地描述了

探针误差来源，被国内外学者广泛认同，已成为本领

域误差建模的基准和出发点。

随着计算机技术的发展，越来越多的学者选择

采用数值模拟的方法来研究探针稳态误差的构成。

冯∙卡门实验室的VILLAFAÑE和PANIAGUA[6]利用

数值模拟的方法研究了偶丝长径比对某屏蔽式总温

探针稳态误差及动态响应特性的影响。研究表明，

当偶丝长径比大于5时，探针稳态误差与动态响应误

差均显著降低，继续增大长径比带来的误差改善效

果有限。胡金鑫等[7]采用数值模拟的方式研究了

某3点梳状、5点耙状结构总温探针的总温恢复系数

随来流角度、马赫数及来流温度的变化规律，发现总

温探针对气流温度及马赫数的变化更加敏感，对气

流偏角变化的敏感性较小。杨伟平等[8−9]采用数值

模拟的方法分析了总温探针稳态误差的来源，并在

深入理解误差产生机制的基础上，对某探针进行了

构型改进工作，可使其稳态误差降低50%以上。

ZOU等[10]针对某单点屏蔽式总温探针进行了流动

换热分析及误差建模工作。杨兆欣等[11]设计了一

款带有双层屏蔽罩的总温探针，可以在高速气流下

进行精确的测温工作。UMMER等[12]通过数值模

拟的方式研究了探针稳态误差的产生机制并对其进

行了构型改进工作。HE等[13]采用数值模拟的方式

针对多点屏蔽式总温探针进行了误差建模工作，所

发展的稳态误差预测模型可以区分不同测点的稳态

误差变化规律且精度较高。以上研究工作有效提升

了人们对总温探针内部和周围的流动与换热现象的

认识，也为进行更高精度、更高可靠度的误差建模工

作提供了有力支撑。

然而，当前围绕总温探针测量误差的研究大多

针对于测点较少（以单点探针为主、一般不超过5点）

的探针开展，较少考虑具有较多测点的探针在安装

环境下的误差特征，从而对在工程中应用较多的多

点屏蔽式探针的误差认识有限，无法支撑对测试结

果的精确评估和修正。对此，本文采用数值模拟的

方式，分别研究了典型安装环境下某10测点屏蔽式

总温探针及某6测点屏蔽式总温探针在不同工况下

的稳态误差分布特征，分析了其变化机制，从而为较

多测点总温探针的稳态测试结果评估及误差建模提

供支撑。

2 研究对象及数值模拟方法

研究对象为两型多点屏蔽式总温探针，包括某

10测点屏蔽式总温探针和某6测点屏蔽式总温探针。

图1为两型探针的结构示意，主要包括温度测点、探

针支杆、屏蔽罩、安装座等。为减小温度测点的测量

误差，所有温度测点均设置屏蔽罩，且屏蔽罩的构型

一致。屏蔽罩进口直径为4.1 mm，出口直径为

1.5 mm。热电偶偶丝结点直径为1.0 mm，偶丝直径

为0.5 mm。其中，6测点屏蔽式总温探针的测点6屏
蔽罩向下偏转10°。探针各部位的材料物性参数如

表1所示。

在某涡轮性能试验中，涡轮试验件进口的稳定

段和试验段分别安装了10测点屏蔽式总温探针和6
测点屏蔽式总温探针。如图2所示，探针安装座与涡
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轮试验件机匣紧密贴合安装，为便于试验数据处理，

探针支杆上的测点在径向按照等环面面积分布。计

算域进口给定来流总温、总压，出口给定静压，机匣轮

毂壁面给定静温。边界条件的具体数值基于试验测

量数据给定，计算域边界条件具体取值如表2所示。

采用商用软件CFX进行三维数值模拟，结合流

场模拟（不考虑导热及辐射，CFD）、流热耦合（考虑

导热，CHT）和带辐射模型的流热耦合（考虑导热及

辐射，RCHT）3种数值模拟方式，分别定量评估探针

的速度误差、导热误差及辐射误差。

采用Fluentmeshing对计算域划分非结构化网

格，为获取探针周围的高质量流场数据，对探针周围

的流体域进行加密，网格及计算域尺寸参数如图3所
示。同时，为满足CFX软件中SST湍流模型的计算

域要求，边界层网格保证了偶丝结点、偶丝、屏蔽罩

及支杆壁面处y+<1.0，其余壁面的y+<3.5。
为保证仿真结果的可靠性，首先进行了网格无

关性验证。在不同网格量下，带辐射模型的流热耦

合数值仿真给出的偶丝结点表面的平均温度如图4
所示。可以看出，在网格量达到56.75×106之后，仿

真结果不再变化。因此，后续工作基于网格量为

56.75×106的网格展开。

进一步地，研究团队还对数值方法对流动、对流

换热、辐射换热等关键流动和换热现象的仿真精度

进行了验证[8−10，12−15]。

（1） 流场仿真精度验证

鉴于探针支杆近似于圆柱形，参考相关试验结

果，在2×103<Re<3×105（Re为雷诺数）范围内，流动

分离点位于约82°处，且局部马赫数最大值不超过

来流马赫数的2倍。数值模拟得到的马赫数云图如

10-测点1
10-测点2
10-测点3
10-测点4

10-测点5
10-测点6

6-测点1

6-测点2

6-测点3

6-测点4

6-测点5

6-测点6

10-测点7

屏蔽罩进口(Φ4.1)
屏蔽罩进口(Φ4.1)

屏蔽罩出口(Φ1.5)
屏蔽罩出口(Φ1.5)

左偶丝(Φ0.5) 左偶丝(Φ0.5)

右偶丝(Φ0.5) 右偶丝(Φ0.5)

偶丝结点(Φ1.0) 偶丝结点(Φ1.0)

10-测点8

10-测点9

10-测点10 Unit：mm Unit：mm

(b) 6测点屏蔽式总温探针(a) 10测点屏蔽式总温探针

图1 多点屏蔽式总温探针构型
Fig.1 Geometry parameters of the shielded multi-probe thermocouple

表1 多点屏蔽式总温探针材料物性参数
Table 1 Thermophysical properties of materials used for

shielded multi-probe thermocouple

探针部位 材料 热导率/（W/（m∙K）） 发射率

支杆及屏蔽罩 304不锈钢 16.3 0.5

左偶丝 镍铬合金NiCr 20.0 0.7

右偶丝 镍硅合金NiSi 16.0 0.7

偶丝结点 − 18.0 0.7

稳定段
试验段

计算域出口：静压ps

机匣壁面：Tshroud

轮毂壁面：Thub

周期面
计算域进口：总温Tt、总压pt

图2 计算域示意图
Fig.2 Sketch map of the computational domain
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图5(a)所示，与试验结果高度吻合，验证了流场模拟

的可靠性。

（2） 对流换热仿真精度验证

将数值模拟提取的偶丝结点处对流换热系数与

Whitaker经验公式（式（1））计算结果进行对比，结果

如图5(b)所示。图中，Rej为以偶丝结点直径为特征

长度计算的雷诺数，Nu j为偶丝结点的努塞尔数。可

以看出两者吻合良好，验证了对流换热模拟的可

靠性。

Nu Re Re Pr= 2 + (0 . 4 + 0 . 06 ) × (1)1/2 2/3 2/5

式中：Nu为努塞尔数；Pr为普朗特数。

（3） 辐射换热仿真精度验证

由于流经屏蔽室气体的光学厚度 =0.001 2（τ =
a ∙ l ，其中吸收系数 依据ANSYS帮助文档取

0.2 m−1，l为屏蔽室长度，为0.006 m），小于1，因此选

用DTRM辐射模型进行计算。为验证DTRM辐射模

型的可靠性，构建如图5(c)所示的计算域，进口给定

总温、总压，出口给定静压，周围壁面给定静温，采用

数值模拟的方式计算得到球体表面的平均温度为

304.5 K。同时从理论角度出发，构建中心球体的换

热平衡方程，如式（2）所示，计算得到的球体表面平

均温度的理论值为303.7 K，两者相对误差在1%以

下，验证了辐射模拟的可靠性。

( )( )h A T T A T T= (2)q q q in q iw
4

q
4

式中：hq为中心球体表面对流换热系数，W/（m2∙K）；

Aq为中心球体表面积，m2；Tq为中心球体表面平均

温度，K；Tin为中心球体周围流体静温，K；Tiw为中心

球体周围壁面温度，K； 为斯特藩−玻尔兹曼常数，

其值为5.67×10−8 W/（m2∙K4）； 为发射率。

3 多点屏蔽式总温探针稳态误差分布特征及
影响机制分析

本研究结合同一工况下 3种数值模拟方式

（CFD、CHT和RCHT）得到的结果计算3种误差的数

值。速度误差Ev、导热误差Ec及辐射误差Er由式

（3）~式（5）计算。

E T T= (3)v t jv

E T T E= (4)c t jc v

E T T E E= (5)r t jr v c

式中：Tjv、Tjc、Tjr分别为CFD、CHT和RCHT仿真给出

的偶丝结点表面平均温度。

两支总温探针在典型工况下的稳态误差如表3、
表4所示。其中，10测点屏蔽式总温探针的速度误差

保留了3位小数，以呈现不同测点之间的细微差异。

结果表明，多点屏蔽式总温探针不同测点的稳态误

R2
22

.4

Unit：mm

R2
64

.7

R3
15

.0

R4
45

.0

图3 网格示意图及计算域尺寸参数
Fig.3 Grids and dimensions of the computation domain

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
520

525

530

535

540

545

 

网格数/106

偶
丝

结
点

温
度

/K

图4 基于偶丝结点温度的网格无关性验证
Fig.4 The grid independence verification based on

thermocouple junction temperature

表2 数值模拟边界条件及稳定段、试验段马赫数
Table 2 Boundary conditions of numerical simulation and Mach number in the settling section and test section

进口总温/K 进口总压/kPa 出口静压/kPa 机匣轮毂内壁温度/K 稳定段马赫数 试验段马赫数

550 50 45 535.7 0.067 0.376
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差差别较大，稳态误差最大可达5.08 K，最小可降至

0.74 K。下文将结合探针周围的流动与换热特性，

分别针对两支探针，分析其稳态误差各组分（速度误

差、导热误差、辐射误差）的空间分布特征及影响机

制，并量化不同测点稳态误差中各组分的贡献比例。

3.1 多点屏蔽式总温探针速度误差分布特征

10测点及6测点屏蔽式总温探针的速度误差分

布特征（图6）表明，不同测点的速度误差差异并不显

著。对于两支多点屏蔽式总温探针，测点1因过于靠

近机匣壁面，该处流体存在一定程度的减速，导致其

速度误差相较于其他测点偏小。而最靠近轮毂壁面

的测点，其速度误差偏大，原因在于气流流经探针支

杆与轮毂壁面形成的狭缝时，会产生小幅加速（图7），
导致最靠近轮毂壁面测点前方的马赫数略有提升。

对于6测点屏蔽式总温探针，其测点6的屏蔽罩并非

正对来流方向，导致屏蔽罩进口的有效流通面积减

小，内部流通能力减弱，从而使其速度误差较小。

3.2 多点屏蔽式总温探针导热误差分布特征

图8展示了10测点及6测点屏蔽式总温探针的导

热误差分布特征。随着测点远离机匣壁面，导热误
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图5 数值模拟可靠性验证
Fig. 5 Reliability verification of numerical simulation

表3 10测点总温探针在典型工况下的误差 K
Table 3 Probe error for 10-point shielded multi-probe

thermocouple under typical operating conditions

测点 速度误差 导热误差 辐射误差 总误差

测点1 0.009 4.79 0.28 5.08

测点2 0.012 1.81 0.49 2.31

测点3 0.012 0.74 0.58 1.33

测点4 0.012 0.34 0.60 0.95

测点5 0.012 0.20 0.60 0.81

测点6 0.012 0.15 0.60 0.76

测点7 0.012 0.13 0.60 0.74

测点8 0.012 0.13 0.60 0.74

测点9 0.012 0.13 0.60 0.74

测点10 0.013 0.11 0.65 0.77

表4 6测点总温探针在典型工况下的误差 K
Table 4 Probe error for 6-point shielded multi-probe
thermocouple under typical operating conditions

测点 速度误差 导热误差 辐射误差 总误差

测点1 0.13 2.27 0.76 3.16

测点2 0.15 1.89 0.51 2.55

测点3 0.15 1.70 0.34 2.19

测点4 0.15 1.61 0.28 2.04

测点5 0.15 1.57 0.27 1.99

测点6 0.09 1.65 0.31 2.05
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差首先显著降低，随后趋于稳定。这一分布特征源

于导热误差的影响因素。导热误差的预测模型如式

（6）所示。由于偶丝结点周围流体静温与偶丝周围

流体静温差别很小，本文近似认为两者一致，故偶丝

结点周围流体静温亦用Tjv表示。式（6）表明，在探

针构型固定的前提下，导热误差主要受偶丝周围气

流静温与偶丝肋根温度之差（T Tjv r）和偶丝的对流

换热系数两个因素的影响。

E x
T T
m L( ) = ch( ) (6)c
jv r

wire

式 中 ： Tr为 偶 丝 肋 根 温 度 ； Lwire为 偶 丝 长 度 ；

m h C
A= line ，h line为偶丝换热系数，C为偶丝换热周

长， 为偶丝导热率，A为偶丝横截面积。

如前所述，探针不同测点的速度误差变化幅度

有限，意味着各测点偶丝周围气流的流动速度接近，

因而h line也基本保持不变。因此，不同测点间导热

误差的差异主要源于T Tjv r。

为探究其影响机制，研究给出了探针支杆表面

的温度分布，如图9所示。可以看出，支杆表面温度

随远离机匣壁面先显著升高，后趋于稳定。为更清

晰地揭示导热误差分布特征的形成机制，进一步对

比了不同测点位置处T Tjv r的变化规律，如图10所

示。可以看出，随着测点远离机匣壁面，T Tjv r先大

幅下降，随后趋于平稳；同时，各测点偶丝的h line基

本一致。这正是导热误差呈现先显著下降后趋于稳

定这一变化规律的主要原因。

值得注意的是，对于6测点屏蔽式总温探针，其

测点6的导热误差呈现小幅上升趋势。该现象同样

可归因于测点6屏蔽罩倾斜导致进口有效流通面积

减小，进而引起屏蔽罩内马赫数降低，导致测点6处

偶丝的h line偏小，最终造成该测点导热误差出现小

幅增大趋势。

3.3 多点屏蔽式总温探针辐射误差分布特征

图11展示了10测点及6测点屏蔽式总温探针的

辐射误差分布特征。可以看出，10测点屏蔽式总温

探针的辐射误差随测点远离机匣壁面呈上升趋势，

而6测点屏蔽式总温探针呈下降趋势。

两支探针辐射误差变化规律的差异源于其辐射

误差的产生机制。对于所研究的探针构型，其辐射

换热主要由两部分组成：偶丝结点向机匣/轮毂壁面

的辐射换热以及偶丝结点向屏蔽罩壁面的辐射换热

（图12）。该辐射换热过程可采用角系数法建立热平
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图6 多点屏蔽式总温探针速度误差变化规律
Fig. 6 Variation pattern of velocity error in shielded multi-probe thermocouple

局部加速

Ma：
0.4

0.3

0.2

0.1

0

图7 探针支杆周围马赫数分布
Fig.7 Mach number distribution around the support
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衡方程（式（7））进行描述。

( ) ( )E
X T T X T T

h=
+

(7)r
1 jr

4
w
4

2 jr
4

p
4

j

对于本研究所涉及的探针，其偶丝结点完全被

屏蔽罩包裹，因此角系数X2（指向机匣/轮毂壁面）极

小，意味着辐射换热主要由偶丝结点向屏蔽罩壁面

的辐射主导。基于此，辐射误差的预测模型可简化

为式（8）。

( )( )( )E
X T T T T T T

h
+ +

(8)r
1 jr

2
w
2

jr w jr w

j

为深入分析辐射误差分布特征的影响机制，将

偶丝结点温度Tjr与其所在平面处的屏蔽罩温度Tw

进行了对比，如图13所示。

对于10测点屏蔽式总温探针，由于其测量流场

的马赫数较低，偶丝结点与屏蔽罩之间的温差

T Tjr w并不显著。随着测点远离机匣壁面，该温差

的变化范围不大。然而，Tjr与Tw随测点远离机匣壁

面而同步升高（尽管温差相对稳定），导致该探针的

辐射误差随测点远离机匣壁面而呈现小幅上升

趋势。

对于6测点屏蔽式总温探针，其所处流场马赫数

较高，导致T Tjr w更为显著。随着测点远离机匣壁

面，该温差呈现下降趋势，相应地，其辐射误差也呈

现下降趋势。然而，在测点6处，由于屏蔽罩倾斜导

致换热能力减弱，该位置的T Tjr w反而增大，进而造

成其辐射误差出现小幅上升趋势。

由此可见，辐射误差不仅与导热误差之间存在

强耦合特征，而且马赫数对探针辐射误差的影响机

制也较为复杂：马赫数不仅影响了偶丝结点的对流

换热系数，更通过改变偶丝结点与屏蔽罩之间的温

差，共同决定了辐射误差的分布特征。

3.4 多点屏蔽式总温探针稳态误差构成及占比变化

规律

图14为两型探针各测点稳态误差构成的变化规

律。对于安装在稳定段的10测点屏蔽式总温探针，

温度/K：
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y
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图9 多点屏蔽式总温探针支杆表面温度分布
Fig.9 Temperature distribution of support in shielded

multi-probe thermocouple
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所有测点的速度误差占比均很小；在靠近机匣壁面

的测点1，导热误差是稳态误差的主要来源，占比可

达90%以上；随着测点远离机匣壁面，导热误差的占

比持续下降，而辐射误差的占比不断提升；最终，在

测点4之后，辐射误差取代导热误差，成为稳态误差

的主要组成部分。

安装在试验段的6测点屏蔽式总温探针也呈现

出类似的稳态误差构成演变趋势。然而，由于其所

在流场马赫数较高，导热误差的占比并不会降低至很

低的水平。整体而言，在不同测点位置，稳态误差均

由导热误差和辐射误差共同决定，其中导热误差的占

比可超过60%，而辐射误差的占比可达到30%以上。

4 结论

采用数值模拟方法，研究了10测点和6测点两型

屏蔽式总温探针稳态误差各组分（速度误差、导热误

差、辐射误差）的大小及空间分布特征，并深入分析

了其影响机制。主要结论如下：

（1） 两型屏蔽式总温探针均表现出良好的滞止

效果，速度误差在稳态误差中占比很小，且速度误差
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图10 多点屏蔽式总温探针T Tjv r在不同支杆位置上的对比
Fig.10 Comparison of T Tjv r at different positions for shielded multi-probe thermocouple
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Fig.11 Variation pattern of radiation error in shielded multi-probe thermocouple
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随测点物理位置的变化基本保持恒定。

（2） 探针导热误差受测点物理位置影响显著，

由于探针支杆的导热过程呈现类肋片特性，近机匣

壁面区域支杆温度快速上升并形成较大温差，随着

远离机匣壁面趋于稳定。受此特殊温度分布的影

响，导热误差随测点远离机匣壁面呈现先大幅下降

后趋于稳定的变化规律，其值可从4.79 K降至0.11 K，

变化幅度较大。

（3） 辐射误差机制复杂，受多重因素耦合影响，

不仅与导热误差存在强耦合的关系，其大小还受探

针所处流场马赫数的影响。马赫数不仅影响偶丝结

点的对流换热能力，同时也显著影响偶丝结点与周

围环境（尤其是屏蔽罩）之间的温差。随着流场马赫

数的增大，偶丝结点与屏蔽罩之间的温差逐渐增大，

从而显著影响辐射误差的大小。

（4） 多点屏蔽式总温探针的稳态误差各组分占

比的分布特征同时受来流马赫数和测点位置的影

响。对于处于较高马赫数流场的探针，尽管导热误

差和辐射误差随测点位置均有显著变化，但两者在

稳态误差中的占比变化不大；与之相对，处于较低马

赫数流场的探针的导热误差随测点远离机匣壁面而

减小，同时辐射误差增大，导致稳态误差的主要来源

由导热误差逐渐转变为辐射误差。因此，在对多点

屏蔽式总温探针的各个测点进行误差修正时，需重

视测点空间位置与流动马赫数共同作用下误差组分

的定量变化及不同测点处主导误差组分的差异。
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双旋流冲击冷却涡轮叶片前缘气膜
冷却特性实验研究

卢 娟1，刘学斌2，陶 志2，宋立明2

（1. 中国航空发动机集团有限公司，北京 100097；2. 西安交通大学，西安 710049）

摘 要： 涡轮叶片前缘直接面对高温主流冲击，是承受热负荷最高的区域，为此叶片前缘的热防护成为当前研究的

重点。针对采用新型双旋流冲击冷却结构的叶片前缘模型，通过实验和数值计算的方法研究了气膜孔布局和吹风

比对前缘气膜冷却特性的影响机理。研究结果表明：当仅在滞止线附近布置气膜孔时，吹风比增大对相邻气膜孔间

的气膜冷却效率具有积极作用，冷却核心区域沿径向偏移；当仅在周向±45°布置气膜孔时，随着吹风比增大，冷却射

流与主流相互作用形成的单涡结构主导了前缘气膜覆盖范围，气膜在径向的覆盖宽度逐渐减小，平均气膜冷却效率

降低；当在前缘滞止线和周向±45°均布置气膜孔时，滞止线气膜孔发生主流倒灌，气膜冷却效率最低；在吹风比为

1.0、1.5和2.0时，面积平均气膜冷却效率相较于吹风比为0.5时分别提高了126.8%、119.5%和128.1%。

关键词： 涡轮叶片前缘；双旋流冲击冷却；气膜冷却；气膜孔布局；吹风比；实验研究
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Experimental study on film cooling characteristics of turbine blade
leading edge with double swirl cooling configuration

LU Juan1, LIU Xuebin2, TAO Zhi2, SONG Liming2

(1. Aero Engine Corporation of China Co., Ltd., Beijing 100097, China;
2. Xi’an Jiaotong University, Xi’an 710049, China)

Abstract: The leading edge of turbine blades, directly exposed to the hot mainstream, experiences the
highest thermal load, making its thermal protection a critical research focus. The influence of film hole
layouts and blowing ratio (BR) on the film cooling characteristics of a turbine blade leading edge with
double swirl impingement cooling structure through experimental and numerical methods was investigated.
Results indicate that when film holes are arranged only near the stagnation line, increasing BR positively
enhances the film cooling effectiveness between adjacent holes, with the cooling core region shifting
radially. When film holes are placed solely at circumferential ±45°, higher BR lead to a single-vortex
structure formed by coolant-mainstream interaction dominating the film coverage, resulting in reduced
radial film coverage width and lower average cooling effectiveness. In contrast, when film holes are
distributed along both the stagnation line and circumferential ±45°, stagnation-line holes suffer from hot
mainstream backflow, yielding the poorest cooling performance. Compared to BR=0.5, the area-averaged
film cooling effectiveness improves by 126.8%, 119.5%, and 128.1% under BR=1.0, 1.5, and 2.0, respectively.
Key words: turbine blade leading edge; double swirl impingement cooling; film cooling; film hole layout;

blowing ratio; experimental study
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1 引言

随着涡轮进口前温度的不断攀升，涡轮叶片前

缘作为承受热负荷最高的区域，其冷却防护成为当

前研究的热点内容。目前，涡轮叶片前缘冷却形式

主要有冲击冷却、气膜冷却和新型旋流冷却等。其

中，冲击冷却作为叶片前缘内部冷却应用最为广泛

的方式之一，受到了科研人员的广泛关注和研究。

RAJAMANI[1]、LIU[2−3]、DENG[4]等在射流喷嘴的

形状、尺寸、结构形式以及入射角度、速度等因素对

换热特性的影响方面进行了深入研究，并给出了有

参考价值的影响规律和机理。旋流冷却是一种沿叶

片前缘腔室切向冲击的新型冷却方式，FAN[5−6]、

WANG[7]、严彪[8]、DU[9−10]等对旋流冷却入射位

置、入射喷管长宽比、旋流腔室轴向长度、旋流冷却

肋片以及射流温比、热流密度等因素对换热特性的

影响规律进行了相关数值计算及实验研究，为相关

研究提供了重要参考。

近年来，KUSTERER等[11]提出了双旋流冲击冷

却概念。该冷却结构能够产生2个反旋转的大尺度

涡流，减小壁面附近流体边界层厚度，导致内部热交

换强度增加，此外还可以降低目标腔室内的横流强

度，从而降低上游横流对下游冲击射流的消极影响，

提高下游双旋流腔室壁面的换热强度。对此，

KUSTERER、LIN、ZHOU[12−16]等比较了冲击冷却、

旋流冷却和双旋流冲击冷却等不同冷却方式在相同

工况下的换热强度及压力损失，开展了双旋流椭圆

目标腔室垂直半轴与水平半轴之间的比值、冲击孔

形状等因素对流动换热的影响研究，并对带有气膜

孔的双旋流冲击冷却模型开展了综合冷却性能数值

计算研究。

目前，针对双旋流冲击冷却这一新型前缘冷却构

型的研究，主要聚焦于其内部换热、流阻特性以及气

膜孔的抽吸效应带来的影响等方面，而对双旋流冲击

冷却结构的外部气膜冷却特性关注较少。为揭示双

旋流冲击冷却结构的外部气膜冷却机理并探索气膜

孔布局方法，本文通过实验方法研究了不同气膜孔布

局和吹风比对双旋流冲击冷却前缘的冷却特性和逆

流特性，并结合CFD方法阐明了相关流动换热机理。

2 实验方法

2.1 实验系统与涡轮叶片前缘几何模型

搭建的实验系统如图1所示，由主流系统、二次

流冷气系统和数据采集系统构成。主流速度大小为

26 m/s，湍流强度为3.7%，温度为320 K。冷气由高

压氮气瓶（纯度99%）提供，压力为1.3 MPa。氮气通

过减压阀从钢瓶流出，在实验过程中通过调节质量

流量实现不同的吹风比条件。实验过程中测得的冷

气温度为293 K。叶片表面温度由红外热成像系统

采集。图2为采用T型热电偶标定的红外热像仪标

定曲线。图中，TIR为标定点处红外相机拍摄的温

度；TTC为标定点处热电偶测量的温度；R2为确定系

数，为衡量标定曲线拟合优度的指标。可以看出，红

外热像仪采集的温度参数与热电偶吻合良好。

图3为涡轮叶片前缘实验模型的几何示意图，具

体几何尺寸参数见表1。
为研究气膜孔布局对双旋流冲击冷却结构前缘

气膜冷却特性的影响，共设计3个不同气膜孔分布

位置的前缘模型，具体包括气膜孔位于滞止线位置

（分布角为0°）、气膜孔位于前缘周向±45°位置（分

布角为±45°）以及气膜孔同时分布于滞止线和前缘

周向±45°位置，依次命名为DSC-0F、DSC-45F和
DSC-FULL。每列共布置8个气膜孔，相邻气膜孔列

呈交错排布。气膜孔直径为3 mm，径向夹角为30°，
同一孔列气膜孔沿叶高方向的间距为15 mm，如图4
所示。

2.2 参数定义

气膜冷却效率的定义为：

T T
T T= (1)ad

m w
m c

式中：Tm为主流温度，K；Tc为二次流温度，K；Tw为壁

面温度，K。

吹风比的定义为：

BR U
U= (2)c c

m m

式中 ： m为主流密度 ， k g ∙m − 3 ； c为冷气密度 ，

kg∙m−3；Um为主流速度，m∙s−1；Uc为冷气速度，m∙s−1。
为量化前缘冷却布局抵抗主流入侵的能力，引

入参数逆流裕度BFM，以表征前缘主流域和冷气域

的压力特征关系。逆流裕度定义为：

BFM p p
p= × 100% (3)chamber local

local

式中： pchamber为气膜孔内压力，Pa； p local为当地压

力，Pa。
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3 数值计算方法

3.1 计算模型及边界条件

根据实验件实际尺寸构建了数值计算模型，计

算域由冷气副腔室、冲击孔、双旋流腔室、气膜孔和

主流域构成，如图5所示。主流入口边界条件设置为

速度入口；冷气进口采用速度进口边界条件，其速度

大小根据不同的吹风比条件进行调节；主流域两侧

壁面设置为周期边界条件。为减少网格求解数量，

主流域顶部设置为对称边界条件。其他边界均设置

为壁面。采用ANSYS ICEM软件对流体域进行结

构化网格划分，在近壁面区域采用加密处理，流体域

的网格节点总数为2 200万。采用ANSYS FLUENT
软件进行数值计算，湍流模型选择Realizable k ，

压力−速度耦合采用SIMPLEC算法。

气瓶

空气加热器

风机

释压阀

蜂窝网&阻尼网

温度采集模块

计算机

扩散段1 扩散段2 收缩段

稳定段

实验段

冷气腔室冷气进口

质量流量计

主流进口

冷气通道

主流通道

湍流格栅

前缘实验件
红外相机

真空泵

涡街流量计

温压测量装置

蝶阀

压力扫描阀

FT

(a) 实验系统示意图

(b) 实验系统实物图

图1 前缘双旋流冲击实验系统
Fig.1 Experimental system of the blade leading edge with double swirl cooling configuration
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3.2 数值计算方法验证

为验证数值计算方法的可靠性，将DSC-45F方
案在BR=1.0和BR=2.2工况条件下的绝热气膜冷却

效率实验值与计算值进行了对比，结果如图6所示。

图中，s d/ f代表流向位置，利用d f进行了无量纲化。

可以看出，计算结果与实验结果吻合较好，可较为准

确地预测气膜冷却效率的分布趋势，由此验证了数

值计算方法的准确性。

4 结果及分析

4.1 实验结果分析

4.1.1 前缘绝热气膜冷却效率分析

图7为在BR=0.4~2.2时，DSC-0F方案的气膜冷

却效率分布。图中，y d/ f代表叶高方向位置，利用d f

进行了无量纲化。可以看出，当BR=0.4时，冷却射

流在前缘表面的覆盖轨迹呈倒三角分布，2个气膜孔

之间出现了冷却效率相对较低的区域，在气膜孔出

口沿叶高方向的冷却效率较高。在s d/ f>4区域内，

气膜沿流向发展，但其冷却效率比前缘滞止区附近

低。随着吹风比的增大，气膜孔附近的倒三角气膜

覆盖轨迹逐渐消失，高冷却效率区域向滞止线收缩。

气膜孔出口的高冷却效率区域随着吹风比的增大逐

渐向上移动到叶高方向临近气膜孔出口附近。这是

由于在低吹风比工况下气膜在滞止线附近有较好的

覆盖效果，而随着吹风比的增大，射流动量逐渐增

加，冷气逐渐有脱离壁面的趋势，而主流和临近气膜

射流对其的压制作用导致其再次附壁，随着动量的

增大再次使附壁位置逐渐沿叶高偏移。随着吹风比

持续增大，s d/ f>4区域内的冷却效率逐渐升高。当

BR=0.4~1.0时，气膜边界（白色虚线区域）沿叶高有

明显迁移的趋势，叶根方向气膜孔形成的气膜边界

TIR/K
333328323318313308303

333

328

323

318

313

308

T T
C
/K

R2=0.997 6

Measured point
TTC=1.036 2TIR−1.874 0

图2 红外热像仪标定曲线
Fig.2 Calibration curve of the infrared thermal imager

Coolant 
inlet

Impingement 
chamber

Supply 
chamber

图3 涡轮叶片前缘实验段示意图
Fig.3 Schematic of the turbine blade leading-edge test section

表1 实验件几何尺寸 mm
Table 1 Geometry of experimental section

腔室圆半径rdsc 滞止线处壁厚t f,0 ±45°气膜孔处壁厚t f,45 前缘直径w l 实验件高度h l 双旋流腔室高度h dsc

13.60 10.24 4.47 60 188 150

气膜孔间距pf 冲击孔间距pi 冲击孔直径d i 冲击孔长度t i 气膜孔直径d f

15 15 5 10 3
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偏移到叶尖方向临近气膜孔附近。当BR>1.8时，气

膜覆盖程度不再发生明显变化。

图8为在BR=0.4~2.0时，DSC-0F方案的流向平

均气膜冷却效率沿叶高的分布。可以看出，流向平

均气膜冷却效率受吹风比影响显著。低吹风比工况

下的气膜冷却效率沿叶高方向的波动幅度相较于高

吹风比工况下的更加显著。当BR=0.4时，气膜覆盖

轨迹呈倒三角的覆盖特征，在y d/ f=±2.5处出现明显

波动，而气膜孔中间位置冷却效率相对较低。随着

吹风比逐渐增大，气膜孔出口处的冷却核心逐渐向

滞止线收缩，气膜孔间的冷气覆盖程度相较于

BR=0.4的有所改善，冷却效率提高。当BR≥1.6时，

在不同气膜孔喷射冷气的相互作用下，流向平均气

膜冷却效率沿叶高分布相对均匀。BR=1.6时的冷

却效率比BR=2.0时的高，表明虽然主流对滞止线附

近冷气的吹离有抑制作用，但冷气的抬升仍然不可

忽视。

图9为在BR=0.6~2.4时，DSC-45F方案在不同吹

风比工况下的气膜冷却效率分布。可以看出，当

BR=0.6时，气膜覆盖效果最佳，呈现出“双峰”的覆

df
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pf

pfpf

pf pf

wl

45°
75°

hdschl

hhub

ti
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tf, 45
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(a) 冷却结构示意图 (b) DSC-0F 方案 (c) DSC-45F 方案 (d) DSC-FULL 方案

z
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s

x

图4 不同冷却布局示意图
Fig.4 Schematic diagrams of different cooling layouts

Inlet coolant

Outlet

Inlet 
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图5 计算域示意图
Fig.5 Schematic of the computational domain
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图6 数值计算方法验证
Fig.6 Numerical calculation method validation
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盖趋势。随着吹风比的增大，气膜沿叶高方向的覆

盖面积逐渐缩小，冷气射流方向与前缘流向之间的

夹角逐渐增大，气膜孔间的欠冷却区域逐渐增大，整

体气膜冷却效果下降。这是由于低吹风比工况下的

冷气动量低，冷气从气膜孔流出后被主流抑制；随着

吹风比的不断增大，射流沿叶高方向的动量逐渐增

加，主流对其抑制效果下降，气膜覆盖轨迹逐渐沿叶

高方向偏移。

图10为在BR=0.6~2.2时，DSC-45F方案在不同

吹风比工况下的叶高平均气膜冷却效率沿流向的分

布曲线。可以看出，在各个流向位置，随着吹风比的

增大，气膜冷却效率呈减小趋势，在BR=0.6时最高，

而在BR=2.2时最低。如前所述，气膜贴附壁面能力

在BR=0.6时表现最好，因此相较于其他吹风比工

况，BR=0.6时气膜沿叶高方向的覆盖范围更宽，气

膜冷却性能更好。随着吹风比的增大，气膜逐渐沿

叶高方向偏移，气膜开始吹离壁面，相邻气膜轨迹间

的冷却效率低值区域逐渐增大，导致气膜冷却效率

下降明显。

图11为在BR=0.6~2.2时，DSC-45F方案的面积

平均气膜冷却效率对比。总体而言，随着吹风比的

增大，前缘表面的面积平均气膜冷却效率呈逐渐下

降的趋势。相较于其他吹风比工况，BR=1.4和
BR=1.8时的面积平均气膜冷却效率相近，与图10中
的规律类似。相较于BR=2.2，BR=0.6，1.0，1.4，1.8时
的面积平均气膜冷却效率分别提高了41.38%、

18.25%、9.03%、6.43%。

图12为在BR=0.5~2.0时，DSC-FULL方案的前

缘气膜冷却效率分布。可以看出，DSC-FULL方案
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Fig.7 Film cooling effectiveness measurements results on leading-edge surfaces (DSC-0F)
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的气膜冷却性能受吹风比的影响显著。当BR=0.5
时，冷气仅从侧列气膜孔流出，前缘表面的气膜冷却

效率最低，这一结果与DSC-45F方案在低吹风比工

况下的趋势完全相反。这是由于前缘滞止线附近压

力较大，附近气膜孔没有冷气流出，甚至面临主流入

侵的风险，可能导致双旋流腔室内冷气品质下降。

当BR=1.0时，气膜冷却性能显著提高，冷气同时从3
列气膜孔流出并覆盖在前缘表面。从滞止线附近气

膜孔流出的冷气在前缘表面呈现倒三角的气膜覆盖

轨迹，侧列气膜孔下游的气膜冷却效果明显优于

BR=0.5工况，特别是在s d/ f>8.5的范围内。从第1列
气膜孔流出的冷气对侧列气膜孔流出的冷气没有显
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Fig.9 Film cooling effectiveness measurements results on leading-edge surfaces (DSC-45F)
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著影响。随着吹风比继续增大，在BR≥1.5时，第1列
气膜孔附近的气膜冷却核心范围逐渐收缩变窄，冷

却核心内的高冷却效率区域沿叶高移动，气膜孔间

的冷却核心区域分布连续。由于冷却射流沿叶高方

向的高速度分量，从侧列气膜孔流出的冷气逐渐沿

叶高方向偏转，并倾向于吹离壁面。此外，两列气膜

孔之间壁面区域的气膜覆盖程度相较于低吹风比工

况有所改善。

图13为在BR=0.5~2.0时，DSC-FULL方案的叶

高平均气膜冷却效率沿流向的分布曲线。可以看

出，当BR=0.5时，由于主流的入侵，在8.5<s d/ f<13.0

范围内的侧列气膜孔下游的气膜冷却效率最低。当

BR=1.0时，由于气膜具有较宽的横向覆盖范围，气

膜冷却效率在8.5<s d/ f<13.0范围内表现最佳。当

BR=1.5和BR=2.0时，气膜冷却效率受吹风比影响较

小。值得注意的是，当BR=2.0时，在0.5<s d/ f<7.5范

围内的气膜冷却性能优于BR=1.0和BR=1.5，原因在

于在BR=2.0时，气膜在滞止线附近的扩散程度优于

其他2个吹风比工况。

图14为在不同吹风比工况下，DSC-FULL方案

在0.5<s d/ f<13.0范围内的面积平均气膜冷却效率

分布。可以看出，中高吹风比工况下的面积平均气
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图12 前缘表面气膜冷却效率测量结果（DSC-FULL）
Fig.12 Film cooling effectiveness measurements results on leading-edge surfaces (DSC-FULL)
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Fig.13 Stream-wise distribution of span-wise averaged
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膜冷却效率明显高于低吹风比工况。与BR=1.0时
的结果相比，BR=1.5时的面积平均气膜冷却效率略

有降低。由于在0<s d/ f<7.5范围内气膜覆盖程度较

好，在BR=2.0时的面积平均气膜冷却效率再次升

高。BR=2.0与BR=1.0时的冷却效果相当，在这2个
吹风比工况下，第1列冷气射流和侧列冷气射流分别

在0.5<s d/ f<7.5和8.5<s d/ f<13.0范围内主导了前缘

壁面的气膜冷却。与BR=0.5时相比，BR=1.0，1.5，
2.0时的面积平均气膜冷却效率分别提高了126.8%、

119.5%、128.1%。

4.1.2 前缘气膜孔逆流裕度分析

以上研究结果表明，在低吹风比（BR=0.5）工况

下，由于叶片前缘主流侧的压力较大，滞止线气膜孔

发生主流倒灌现象，进而降低了双旋流腔室内的冷

气品质，同时导致侧列孔下游气膜冷却效率显著降

低。在涡轮叶片实际工作过程中，主流倒灌导致气

膜孔没有冷气出流，高温燃气直接冲击叶片前缘金

属表面，极有可能导致叶片出现局部烧蚀。此外，高

温燃气入侵至冲击腔室内也会破坏叶片内部的冷却

结构。

图15为DSC-FULL方案在不同吹风比工况下的

前缘孔逆流裕度。可以看出，随着吹风比的增大，双

旋流腔室内的压力不断升高，逆流裕度呈上升趋势。

当BR=0.5时，逆流裕度为负值，即BFM=−0.103，冷侧

压力低于热侧，验证了滞止线气膜孔主流倒灌的发

生。在3列气膜孔均有冷气流出的情况下，BR=2.0
时的逆流裕度相较于BR=1.0时大幅提升。逆流裕

度参数对主流入侵判定和叶片气膜冷却中的临界工

况设计具有重要参考意义。

4.2 流场结构数值分析

图16为在BR=1.0时，不同气膜孔布局方案双旋

流腔室内S1截面和S2截面的无量纲切向速度分布。

图中，S1截面经过冲击孔孔心，S2截面经过滞止线

气膜孔进口孔心。对于DSC-0F方案，在S1平面内，

高速区位于冲击孔内、冲击射流周围和双旋流腔室

壁面附近，冲击射流进入腔室后形成2股支流向两侧

流动；而低速区主要位于2个半圆腔室中心。在S2
平面内，高速区主要分布于壁面及2支旋流交互区

域。相较于S1平面，S2截面虽然腔室内的切向速度

呈非对称分布，但其流动仍以旋流为主，低速区位于

旋流中心。在气膜孔进口附近出现了无量纲切向速

度的低值区，在气膜孔的抽吸作用下，冷气沿叶高方

向的分速度占据主导地位，切向速度大幅下降。相

较于DSC-0F方案，DSC-45F方案冲击射流的高速区

更加靠近冲击靶面，而低速区同样位于2个旋流腔室
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图15 逆流裕度测量结果（DSC-FULL）
Fig.15 Measurement results of backflow margin (DSC-FULL)
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图16 双旋流腔室截面无量纲切向流速分布对比（BR=1.0）
Fig.16 Cross-sectional dimensionless tangential velocity

distribution comparison (BR=1.0)
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中心位置。在S2截面内，切向速度高速区分布于壁

面及2支旋流交互区域，该区域内的无量纲速度大小

有较小提升。同样，由于气膜孔的抽吸作用，在气膜

孔入口附近出现了明显的切向速度低值区。对于

DSC-FULL方案，S1截面冲击射流的高速区延伸至冲

击靶面，双旋流腔室壁面附近的速度明显增加。S2
截面内壁面和交互区内的切向速度同样明显增加。

图17为在BR=1.0时，不同气膜孔布局方案的冷

气三维流线和壁面极限流线分布。对于DSC-0F方

案，滞止线气膜孔冷气向前缘两侧均匀出流，由于具

有沿叶高方向的复合角，气膜出流在叶高方向也具

有较好的覆盖效果，三维流线可扩散到相邻气膜孔

附近。对于DSC-45F方案，冷气从气膜孔流出后，受

到主流的作用向前缘周向偏斜。气膜孔前侧壁面出

口边缘出现了流线卷吸现象，表明主流与冷气射流

交互作用较强。极限流线从滞止线发展，绕过气膜

孔后迅速贴向气膜覆盖位置。对于DSC-FULL方
案，滞止线附近气膜孔的冷却射流在一定程度上参

与了侧列气膜孔下游壁面的冷却，与前文的实验测

量结果一致。此外，滞止线附近气膜孔的冷却射流

在一定程度上影响了侧列气膜孔周围的流场结构，

从滞止线气膜孔流出的冷气沿壁面流向侧列气膜孔

附近，与侧列气膜孔的冷气发生了掺混。侧列气膜

孔下游壁面极限流线分布与DSC-45F方案类似，在

引入滞止线气膜射流的情况下未发生明显变化。

5 结论

基于实验与数值计算相结合的方法，研究了气

膜孔布局方式和不同吹风比对采用双旋流冲击冷却

结构的涡轮叶片前缘气膜冷却特性的影响，揭示了

相关流动传热机理。主要结论如下：

（1） 气膜孔位于主流滞止线附近（DSC-0F方
案）时，吹风比增大提升了相邻气膜孔间的气膜冷却

效率，前缘周向平均气膜冷却效率沿径向的波动范

围逐渐减小。在吹风比的影响下，冷却核心区域沿

径向偏移，平均气膜冷却效率峰值区域位置发生

变化。

（2） 气膜孔位于前缘周向±45°位置（DSC-45F方
案）时的冷却效率受吹风比影响明显。吹风比为0.6
时具有最高的气膜冷却效率。前缘表面的气膜轨迹

随吹风比的增大逐渐沿径向偏移，径向覆盖宽度逐

渐减小。在高吹风比（2.2）时，冷却射流与主流相互

作用形成的单涡结构主导了前缘气膜覆盖轨迹，气

膜的吹离现象较为明显。与吹风比为2.2时相比，吹

风比为0.6、1.0、1.4和1.8时的冷却效率分别提高了

41.38%、18.25%、9.03%和6.43%。

（3） 当前缘滞止线和周向±45°均布置气膜孔

（DSC-FULL方案），吹风比为0.5时，滞止线气膜孔

发生主流倒灌，气膜冷却效率最低。随着吹风比的

逐渐增大，前缘滞止线和两列气膜孔间的气膜冷却

效果得到极大改善。与吹风比为0.5时相比，吹风比
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0.20 0.28 0.36 0.44 0.52 0.60 0.68 0.76 0.84 0.92 1.00ηad：

0.10 0.19 0.28 0.37 0.46 0.55 0.64 0.73 0.82 0.91 1.00

(a) DSC-0F

(b) DSC-45F

(c) DSC-FULL

图17 冷气三维流线和壁面极限流线对比（BR=1.0）
Fig.17 Comparison of 3D streamlines and wall limited

streamlines at BR=1.0
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为1.0、1.5和2.0时的面积平均气膜冷却效率分别提

高了126.8%、119.5%和128.1%。
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基于CLSVOF方法的离心喷嘴
雾化过程计算及试验验证

林培华，陈 思，龙 陈，钟显朴，刘元壮
（中国航发贵阳发动机设计研究所，贵阳 550081）

摘 要： 为实现双油路离心喷嘴雾化性能的高稳定性数值模拟研究，提出一种基于水平集−流体体积耦合

（CLSVOF）的喷嘴内外流雾化过程耦合计算方法，并通过试验对其计算精度进行验证。该方法运用Fluent软件计算

分别获得副油路和主油路的出口液膜环参数，并将其作为初始条件导入CLSVOF仿真工具计算喷嘴在不同进出口压

降下的雾化性能。结果表明：计算与试验的喷嘴喷雾场宏观形态相似；流量计算结果相较于试验结果偏小，误差在

−9.0%以内；副油路喷雾锥角随压降的增大而减小，双油路喷雾锥角随压降的增大而增大，喷雾锥角计算结果相较于

试验结果偏大，误差在10.0%以内；副油路喷雾索太尔平均直径（SMD）随压降的增大而减小，双油路喷雾SMD随压

降的增大而增大，SMD计算结果相较于试验结果偏大，误差在15.0%以内。该方法的计算精度在不同压降下均可接

受且具备较高稳定性，可以作为双油路离心喷嘴的设计参考依据。

关键词： 双油路离心喷嘴；内外流雾化；CLSVOF；压降；喷嘴流量；喷雾锥角；SMD；燃烧室
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Calculation and experimental verification of pressure-swirl atomizer
atomization process based on CLSVOF method

LIN Peihua, CHEN Si, LONG Chen, ZHONG Xianpu, LIU Yuanzhuang

(AECC Guiyang Engine Design and Research Institute, Guiyang 550081, China)

Abstract: To realize the high-stability numerical simulation of the atomization performance of the dual-
orifices pressure-swirl atomizer, a coupling calculation method based on coupled level set and volume of
fluid (CLSVOF) was proposed to deal with the internal and external atomization process of the atomizer,
and its calculation accuracy was verified through experiments. The Fluent was adopted to obtain the
parameters of the main and pilot liquid film rings, which were input into the CLSVOF simulation tool as
initial conditions. The atomization performance was calculated under different pressure drops of the
atomizer inlet and outlet. The calculated and experimental results showed that the macroscopic spray shape
was similar. The calculated results of the flow rates were relatively small compared to the experimental
results, with an error within −9.0%. The spray cone angle of the pilot orifice decreased with the increase of
the pressure drop, while the spray cone angle of the dual-orifices increased as the pressure drop increased.
The calculated results of the spray cone angles were larger than the experimental results, with an error
within 10.0%. The Sauter mean diameter (SMD) of the pilot orifice decreased with the increase of the
pressure drop, while the SMD of the dual-orifices increased as the pressure drop increased. The calculated
results of the SMD were larger than the experimental results, with an error within 15.0%. The calculation
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accuracy of the method is acceptable under different pressure drops, and the method has the advantage of
high stability. Therefore, the method can be used as a reference for the design of the dual-orifice pressure-
swirl atomizer.
Key words: dual-orifices pressure-swirl atomizer; internal and external atomization; CLSVOF; pressure

drop; flow rate of the atomizer; spray cone angle; SMD; combustor

1 引言

燃油雾化质量直接影响航空发动机燃烧室的燃

烧效率、出口温度分布、污染排放以及点/熄火性能。

双油路离心喷嘴是燃烧室实现燃油雾化的关键部

件，因此，深入研究其雾化过程是发展先进航空发动

机燃烧室的重要环节，而数值模拟是在该研究中不

可或缺的技术手段。

离心喷嘴的雾化过程可以分为喷嘴内部流动和

外部雾化两部分。离心喷嘴内部流动过程的数值模

拟主要采用两相界面追踪方法，其中，流体体积

（Volume of fluid，VOF）方法应用较为广泛。该方法

由HIRT和NICHOLS[1]于1981年首次提出，经过不

断地改进与完善，已在两相流计算领域发挥重要作

用。近年来，国内外学者[2−6]应用VOF方法对离心

喷嘴内部气液两相流动进行了数值模拟，并通过试

验验证了其可靠性。离心喷嘴外部雾化过程为锥形

液膜雾化破碎过程，部分研究针对此过程进行了数

值模拟。例如，岳明[7]以CRAPPER等[8]的分析为基

础，求解了无黏色散方程，并分析了雾化锥角、韦伯

数等对表面波增长率的影响；DESJARDINS等[9]基于

DNS/LES和改进的守恒水平集（Level set）方法，清晰

地显示出了离心喷嘴出口形成的锥形液膜；杨国华

等[10]基于四叉树/八叉树的自适应网格（Adaptive
mesh refinement，AMR）和VOF相结合的方法开展了

研究工作，建立了一种锥形液膜雾化过程的数值模

拟方法，分析了雾化破碎过程，计算得到的雾化破碎

过程图像与试验拍摄得到的图像基本吻合，验证了

该计算方法的准确性；CZAJKOWSKI等[11]采用

Level set方法模拟空气雾化喷嘴，预测了破碎起始、

最不稳定波长和液滴尺寸与速度分布。在离心喷嘴

内部流动与外部雾化过程耦合计算研究方面，徐让

书等[12]采用VOF方法模拟离心喷嘴内部流动、LES
方法模拟外部液膜破碎过程，捕捉到了清晰的气液

相界面以及液膜的一次破碎现象和不稳定波；刘

娟[13]采用相同的数值模拟方法，获得了离心喷嘴锥

形液膜一次破碎过程，包括喷雾场结构和喷嘴出口

速度场。但以上数值模拟研究描述喷嘴外部雾化时

仅限于一次雾化过程。

离心喷嘴外部雾化过程数值计算的一个主要难

点在于相界面的模拟，目前已提出的数值方法主要

为VOF方法和Level set方法。VOF方法具有较好的

质量守恒特性，但存在相界面尖锐的不足。Level
set方法不需要VOF方法中复杂的相界面构造方法，

可以较好地处理曲率较高的相界面[14]，但该方法最

大的缺点为计算过程中容易造成流体的质量不守

恒[15]。近年来，研究人员提出了水平集−流体体积

耦合（Coupled of level set and volume of fluid，
CLSVOF）界面描述方法，可以有效地将上述2种方

法的优点相结合，达到对相界面更加精确的模拟。

研究表明，该方法对相界面的计算精度比单独使用

VOF方法和Level set方法均较高，可以描述完整的

一次雾化和二次雾化过程[16−17]。

采用Fluent软件及其VOF模型进行离心喷嘴内

部流动的数值模拟，简单易行且具有较好的精度，而

基于CLSVOF的仿真工具在模拟离心喷嘴外部雾化

过程方面精度较高。因此，将Fluent软件（两相流采

用VOF模型）和CLSVOF仿真工具相结合，进行离心

喷嘴内部流动和外部雾化过程耦合计算具有良好的

应用前景。王凯等[18]采用Fluent软件计算单油路离

心喷嘴内流场，运用包含AMR技术的CLSVOF仿真

工具（Gerris程序）计算外喷雾场，将Fluent软件计算

得到的喷嘴出口参数作为外喷雾场的入口条件，数

值模拟分析了喷雾锥角、液滴索太尔平均直径

（SMD）随喷嘴流量和结构尺寸的变化，并开展试验

验证了仿真结果的准确性。申力鑫等[19]采用相同

的数值模拟方法，分析了双油路离心喷嘴的雾化过

程，重点研究了压降和同轴旋转空气对双层液膜宏

观形态、液膜破碎模式、液膜破碎长度、喷雾锥角和

SMD的影响。以上研究中的双油路离心喷嘴内部

流动和外部雾化过程耦合计算均运用Fluent软件同

时计算主、副油路出口液膜环参数（液膜厚度、轴向

速度和张角）。这种计算方式雾化过程主、副油路互
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相影响和流动随机性较大，导致计算稳定性差，尤其

是在主、副油路流量相近时，存在难以收敛的情况。

对此，将主、副油路分开计算获得出口液膜环参数的

稳定性较高，可以有效地解决上述问题。

本文运用Fluent软件分别计算得到双油路离心

喷嘴主油路和副油路的出口液膜环参数，将其作为

初始条件导入包含AMR技术的CLSVOF仿真工具

计算外喷雾场，获得不同压降下的雾化性能（包括喷

雾场宏观形态、喷嘴流量、喷雾锥角以及喷雾场

SMD），并通过试验对该高稳定性计算方法的计算

精度进行验证。

2 双油路离心喷嘴内外流雾化过程耦合计算
方法

研究对象为双油路离心喷嘴，其结构如图1所
示。副油路由2个沿轴向收缩的斜孔式旋流槽造成

旋流，主油路由8个切向斜孔式旋流槽造成旋流。

运用Fluent软件分别对给定的双油路离心喷嘴

主油路和副油路内部流动开展数值模拟，以获得相

应的出口截面液膜参数，包括液膜厚度、液膜轴向速

度及液膜张角。由于离心喷嘴内部气相（空气）和液

相（燃油）流动均可视为不可压流，因此采用基于压

力的瞬态求解器。根据离心喷嘴内流特点，选择对

两相界面追踪较好的VOF模型，采用能够快速收敛、

适合时均流场的隐式方案进行离散[5]。湍流模型

采用Realized k 模型，壁面函数采用Scalable Wall
Functions，使用无滑移壁面，粗糙度默认为0.5。燃

油为RP-3航空煤油，其密度为779.1 kg/m3，动力黏度

为1.153×10−3 N∙s/m2，表面张力系数为0.002 352 N/m。

喷嘴外雾化过程数值模拟采用的CLSVOF仿真

工具为由厦门大学航空航天学院燃烧团队自主开发

的开源软件程序包。该程序包基于自适应笛卡儿网

格，直接求解N−S偏微分方程组，能够在不损失计算

精度的同时降低计算量，在求解三维、非定常、多相

问题时效果尤其明显。

运用该CLSVOF仿真工具对喷嘴外部雾化过程

进行数值模拟时，在Fluent软件计算结果的基础上，

分别截取喷嘴主油路和副油路出口截面液膜的厚

度、轴向速度和张角，导入开源CLSVOF仿真工具，

将其作为初始条件完成喷嘴外雾化过程数值计算。

3 计算结果与试验验证

双油路离心喷嘴雾化性能计算和试验验证的工

质为常温下的RP-3航空煤油，喷嘴工况编号及其对

应的进出口压降如表1所示。其中，工况1~5只考虑

副油路，其雾化性能为判断燃烧室在小工况下点/熄
火性能的依据；工况6~8中主、副油路同时开启，其

雾化性能对改善燃烧室在大工况下的燃烧性能（如

出口温度分布和冒烟）具有参考意义。

3.1 不同压降下喷嘴内部流动仿真结果

3.1.1 喷嘴出口处液膜厚度

在Fluent软件计算完成后，喷嘴出口截面液膜厚

度的处理方法如下。首先，在表1所示任一工况下的

喷嘴出口截面的燃油液相分布云图（图2）中选取4条
过中心的线（编号1~4），然后获取这4条线上液相体

积分数随径向距离的变化（图3）。液相体积分数大

于0.5时，判定对应网格为液相；小于0.5时，判定对应

网格为气相。通过4条线与液相体积分数0.5水平线

的交点横坐标之差可以得到8个液膜厚度值，取其平

均值作为喷嘴出口的液膜厚度。计算公式如式（1）
所示。

t n=
( )

(1)

n

1
out in

副油路 主油路

图1 双油路离心喷嘴结构
Fig.1 Structure of dual-orifice pressure-swirl atomizer

表1 喷嘴工况编号及进出口压降
Table 1 Atomizer condition numbers and pressure drops

工况编号 主油路压降/MPa 副油路压降/MPa

1 0 0.2

2 0 0.8

3 0 1.5

4 0 2.0

5 0 3.0

6 0.01 2.0

7 0.10 2.5

8 0.20 3.0
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式中：t为液膜厚度； out为各线与液相体积分数0.5
水平线外侧交点的横坐标； in为内侧交点的横坐

标；n=8。
在各个工况下，将计算得到的喷嘴出口截面燃

油液相分布云图按照上述方法处理，获得喷嘴出口

处液膜厚度，如表2所示。结合表1、表2可知，副油路

液膜厚度随压降的变化很小，主油路液膜厚度随压

降的增大而减小，表明在压降较小时液膜厚度变化

较为明显（随压降的增大而减小），但随着压降的增

大，液膜厚度趋于一致。

3.1.2 喷嘴出口处轴向速度与液膜张角

喷嘴出口处轴向速度可以直接由Fluent软件的

后处理功能获取，而液膜张角 可以通过液相轴向

速度（vy）与另外2个方向速度（vx和vz）的合成速度

（切向速度）求解，如式（2）和图4所示。

v v
vtan 2 = + (2)x z

y

2 2

在喷嘴出口截面进行取点采样。由于取点位置

直接关系到结果的准确性，为此，取液相占比为1、最
靠近壁面的8个点，如图5所示。通过Fluent软件的

1

2

3

4

图2 喷嘴出口截面燃油液相分布云图
Fig.2 Distribution contour of fuel liquid

phase at the atomizer outlet
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图3 喷嘴出口截面不同径向位置下的燃油液相分布
Fig.3 Distribution of fuel liquid phase at the atomizer outlet

with different radial locations

表2 不同工况下的喷嘴出口处液膜厚度
Table 2 Liquid film thickness at the atomizer outlet under

different working conditions

工况编号 主油路液膜厚度/mm 副油路液膜厚度/mm

1 0 0.048

2 0 0.044

3 0 0.044

4 0 0.044

5 0 0.044

6 0.491 0.044

7 0.410 0.044

8 0.288 0.044

z速度分量

切向速度

x速度分量

轴向速度 合速度
θ
2

z

y

x

图4 喷嘴出口处混合相速度矢量与液膜张角的关系
Fig.4 Relationship between velocity vector of mixed phase and

liquid film angle at atomizer outlet
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图5 喷嘴出口截面速度点选取
Fig.5 Selection of velocity points at the atomizer outlet
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后处理功能，获取这8个点在各个方向上的速度，取

轴向速度和切向速度的平均值表示喷嘴出口处的液

膜张角。各工况下喷嘴出口截面的液膜轴向速度和

液膜张角如表3所示。

3.2 喷嘴外部雾化过程仿真结果及试验验证

3.2.1 数值仿真结果处理方法

基于CLSVOF方法的喷嘴外部雾化过程仿真结

果包括喷雾场宏观形态、喷嘴流量、喷雾锥角以及

SMD。其中，喷雾锥角和SMD需要经过一定方法处

理获取。

工况1下数值仿真得到的喷雾场视图如图6所
示。其中，SW1为初始液膜宽度，SW2为初始液膜下

游L距离处的液膜宽度。针对SW2作如下说明：L取

图像中喷雾场轴向总长度的1/2，SW2的2个端点均取

在液相体积分数为0.5处。则喷雾锥角 可以由式

（3）计算得到。

SW SW
L= 2arctan 2 (3)1 2

对于SMD而言，喷嘴外雾化过程的仿真结果中

会生成一个out文件，包含各个时刻喷雾场液滴的统

计数据，含有每个液滴的体积信息。取最大计算时

刻的数据进行分析，根据液滴体积求出每个液滴的

直径di，对该直径统计相应的液滴数目ni，根据式

（4）[20]求得SMD。此时求得的SMD为全流场范围

内的液滴SMD，而验证试验测量位置为喷嘴出口下

游轴向20.0 mm处，为使数据具有可比性，仿真数据

中取轴向19.5~20.5 mm之间的液滴进行处理。

SMD
n d

n d
= (4)i

m
i i

i

m
i i

=1

3

=1

2

3.2.2 双油路离心喷嘴喷雾性能试验验证方法

为验证双油路离心喷嘴内外流雾化过程耦合计

算结果，开展了双油路离心喷嘴雾化性能试验，获得

了喷雾场宏观形态、喷嘴流量、喷雾锥角和液滴SMD。

双油路离心喷嘴雾化性能试验系统如图7所示。

供油系统由油箱、油滤、油泵、压力表、阀门和管路组

成；采用工业相机直接拍摄喷雾场宏观形态；采用高

精度电子秤和秒表测量喷嘴流量，在某一测量时间

内得到总燃油质量，从而获得喷嘴流量；采用激光发

射器发射片光源，采用工业相机拍摄得到喷雾锥角

图像，经过后处理方法得到喷雾锥角；采用马尔文激

光粒度仪测量喷雾SMD，测量位置为喷嘴出口下游

轴向20.0 mm处。

针对6个不同相位（分别为0°、30°、60°、90°、120°
和150°，如图8所示）开展喷雾锥角测量，然后取平均

值。针对每个相位角下的喷雾锥角，使用Matlab软
件对喷雾场相片进行处理。首先，对原图进行灰度

变换，将3 ppi×256 ppi×256 ppi的彩色图片变换为

256 ppi×256 ppi的灰度图片；然后，对此图片进行二

值化处理（确定阈值为0.5），并在此基础上进行边缘

检测，获得较为清晰的边界；最后，使用直线拟合，并

使用像素三角板的量角器对拟合角进行测量，得到

喷雾锥角，如图9所示。

表3 不同工况下喷嘴出口处的液膜轴向速度和张角
Table 3 Axial velocity and cone angle of liquid film at the atomizer outlet under different working conditions

工况编号 主油路轴向速度/(m/s) 主油路半张角正切值 主油路张角/（°） 副油路轴向速度/(m/s) 副油路半张角正切值 副油路张角/（°）

1 0 0 0 9.31 1.06 93.5

2 0 0 0 23.20 0.98 88.7

3 0 0 0 31.30 0.96 87.4

4 0 0 0 36.90 0.92 85.3

5 0 0 0 46.40 0.90 84.2

6 2.63 0.87 81.9 36.90 0.97 88.3

7 9.08 1.09 94.7 42.10 1.00 90.2

8 12.94 1.14 97.3 46.40 1.02 91.1

L

SW1

SW2

图6 喷雾场中喷雾锥角处理方法
Fig.6 Processing method of spray cone angle

in the atomization field
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3.2.3 计算结果与试验结果对比分析

（1） 宏观形态

将双油路离心喷嘴内外流雾化过程耦合计算得

到的喷雾场宏观形态与试验得到的进行对比，如图

10所示。二者有着一致的喷雾场基本结构：完整的

液膜部分（Ⅰ）；随着脱离喷口处液膜的扩散、切向运

动，出口处速度场与液膜厚度出现不均匀现象，液膜

表面出现了波浪形的波动（Ⅱ）；随着波动剧烈程度

的增加，下游液膜开始出现破碎和聚合并存的状态，

形成液膜穿孔（Ⅲ）；随着液膜的继续发展，周向分布

的液带结构被拉扯断裂，形成小尺寸的液丝（Ⅳ）；最

后，在气动力作用下，均匀分布的小尺寸液带收缩扩

散形成液滴（Ⅴ）。据此可知，二者有着极为相似的

宏观形态和随距离变化的液膜破碎形态。

（2） 喷嘴流量

双油路离心喷嘴单个油路的质量流量m l与喷嘴

压降的理论关系可以由式（5）[20]描述。

m FN p= (5)l

式中：FN 为流量数，为一个广泛使用的表征喷嘴特

性的参数，仅与喷嘴的几何结构和通过的流体有关，

与喷嘴的工况无关； p为压降。

各工况下，喷嘴副油路质量流量与压降关系的

数值计算与试验结果如图11所示。可以看出，流量计

算结果略小于试验结果，二者误差在压降为3.0 MPa
时最大，为−6.6%。仿真与试验结果均能反映出流

油箱
油泵 油泵

PC数据采集

副油路

激光发射器 工业相机

马尔文激光粒度仪

主油路

图7 双油路离心喷嘴雾化性能试验系统
Fig.7 Atomization performance test system of

dual-orifice pressure-swirl atomizer

0°
30°

150°

60°

90°

120°

图8 喷雾锥角测量相位示意图
Fig.8 Phases diagram of spray cone angle measurement

(d) 边缘检测+线拟合测量

α

(a) 原图 (b) 灰度变换

(c) 二值化处理

图9 喷雾锥角处理方法
Fig.9 Processing method of spray cone angle

Ⅰ

Ⅰ

Ⅱ

Ⅱ

Ⅲ

Ⅲ

Ⅳ

Ⅳ

Ⅴ

Ⅴ

(a) 数值模拟结果

(b) 试验结果

图10 喷雾场数值计算与试验的宏观形态比较
Fig.10 Comparison of the macroscopic shape of the spray

field between numerical calculation and experiment
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量随压降增加而增大的规律，对于计算拟合曲线，

m p= 8.04l
0.44；对于试验拟合曲线，m p= 8.39l

0.46。

这2个公式中，压降的幂指数均略小于式（5）的0.50，
原因在于式（5）未考虑燃油黏性造成的沿程压力

损失。

各工况下，喷嘴主油路质量流量与压降关系的

数值计算与试验结果如图12所示。可以看出，流量计

算结果略小于试验结果，二者误差在压降为0.20 MPa
时最大，为−9 .0%。另外，对于计算拟合曲线，

m p= 100l
0.44；对于试验拟合曲线，m p= 112l

0.45。

计算和试验拟合的流量存在一定差距，初步判断为

采样点不足（3个）所致。

各工况下，喷嘴喷雾锥角计算结果与试验结果

的对比如图13所示。结合表1可知，喷雾锥角计算结

0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0

4

6

8

10

12

14

计算
试验
计算拟合曲线
试验拟合曲线

模型 NewFunction2 (User)
方程 A*X^B
绘图 B
A 8.041 98 ± 0.124 81
B 0.441 62 ± 0.017 98
Reduced Chi-Sqr 0.055 04
R2(COD) 0.996 14
调整后R2 0.995 18

Δp/MPa

m
l/(

kg
/h

)

模型 NewFunction2 (User)

方程 A*X^B
绘图 C
A 8.386 46 ± 0.046 71

B 0.459 46 ± 0.006 45
Reduced Chi-Sqr 0.007 54
R2(COD) 0.999 55
调整后R2 0.999 43

图11 喷嘴副油路流量计算与试验结果对比
Fig.11 Calculation and test results of the flow rate of the pilot orifice

0.05 0.10 0.15 0.200

20

40

60

模型 NewFunction2 (User)

方程 A*X^B
绘图 C
A 112.015 5 ± 10.989 32
B 0.451 97 ± 0.047 61
Reduced Chi-Sqr 4.272 78
R2(COD) 0.994 7
调整后R2 0.989 4

模型
方程
绘图
A
B
Reduced Chi-Sqr
R2(COD)
调整后R2

Δp/MPa

m
l/(

kg
/h

)

计算
试验
计算拟合曲线
试验拟合曲线

NewFunction2 (User)
A*X^B

B
100.080 98 ± 8.767 42
0.440 42 ± 0.042 24

2.932 85
0.995 52
0.991 03

图12 喷嘴主油路流量计算与试验结果对比
Fig.12 Calculation and test results of the flow rate of the main orifice
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果相较于试验结果偏大，但最大误差均在10.0%以

下。在副油路工作时，工况3误差最大，为8.9%；在

主、副油路同时工作时，工况7误差最大，最大误差为

9.9%。另外，副油路锥角随压降的增大而减小，原

因在于较高的压降会导致液滴尺寸变小，更小的液

滴受空气阻力影响更大，在离开喷嘴后不易维持较

大的扩散角度，从而使得喷雾锥角减小。主、副油路

同时开启时，喷雾锥角随压降的增大而增大，原因在

于随着压降的增加，主、副油路的燃油流速均会提

高，不仅增加了燃油的动能，还增强了2种燃油之间

的湍流混合，更强的湍流有助于将燃油更均匀地分

散，从而形成更宽广的喷雾锥角。对比工况4和工况

6、工况5和工况8可知，在相同的副油路压降下，双油

路的喷雾锥角略大于单油路的，原因在于在双油路

设计中，主油路通常位于副油路的外围，有助于在喷

嘴出口处形成一个更广泛的喷雾区域。

各工况下，喷嘴油雾场的SMD计算结果与试验

结果对比如表4所示，试验测量SMD的截面为轴向

距离喷嘴出口20.0 mm处，仿真对应的是轴向距离

喷嘴出口19.5~20.5 mm之间的区域。

由表4结合表1可知，副油路SMD随压降的增大

而减小，原因在于当喷嘴进出口压降增大时，根据伯

努利方程，燃油速度会显著增加，导致燃油在空气中

的剪切力和离心力增强，从而增强剪切力的剪切作

用和离心力的分散作用，使得液膜更易破碎成更小

的液滴。另外，主、副油路同时开启时，SMD随压降

的增大而增大，原因在于当压降增大时，主、副油路

压降之差增大，导致燃油速度差异变大，从而使得液

滴分布不均，形成较大的液滴。对比工况4和工况6、

工况5和工况8可知，在相同的副油路压降下，双油路

的SMD大于单油路，这是因为与单油路相比，双油

路工作时主油路压降较小，燃油速度较低，其与副油

路燃油湍流混合后形成的燃油平均速度比单油路的

低，燃油颗粒受到的剪切力和离心力相对较小，因而

SMD更大。

4 结论

提出了一种双油路离心喷嘴内外流雾化过程耦

合计算方法，并通过试验对其计算精度进行了验证。

主要结论如下：

（1） 计算与试验得到的喷嘴喷雾场基本结构一

致，宏观形态十分相似。

（2） 副油路和主油路的流量随压降的增大而增

大；流量计算结果相较于试验结果偏小，误差在

−9.0%以内。

（3） 副油路喷雾锥角随压降的增大而减小，双

油路的喷雾锥角随压降的增大而增大；喷雾锥角计

算结果相较于试验结果偏大，误差在10.0%以内。

（4） 副油路喷雾SMD随压降的增大而减小，双

油路喷雾SMD随压降的增大而增大；SMD计算结果

相较于试验结果偏大，误差在15.0%以内。

（5） 在相同副油路压降下，双油路的喷雾锥角

和SMD均大于单油路。
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主副油路供油模式对燃烧室挡溅盘
壁温分布影响的仿真研究

徐 兵，时 远，桂 韬，李前翔
（中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘 要： 挡溅盘为航空发动机燃烧室热负荷最大的零件，经常出现超温烧蚀或裂纹问题，拖延项目进度。通过对发

动机燃烧室挡溅盘多工况下不同供油模式的流固传热仿真计算，研究了燃烧室主、副油路供油模式对挡溅盘壁温分

布的影响。结果表明，供油模式的变化会引起燃油雾化性能的变化，形成不同的燃气温度场，进而导致挡溅盘壁温

分布发生改变。只有副油路供油时，高温区出现在内环靠近边角处；主、副油路同时供油时，高温区出现在内外环靠

近中间的位置。

关键词： 航空发动机；燃烧室；挡溅盘；供油模式；壁温；数值仿真
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Simulation research on the influence of main and pilot fuel supply modes
on the wall temperature distribution of combustor splash plate

XU Bing, SHI Yuan, GUI Tao, LI Qianxiang

(AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Chengdu 610500, China)

Abstract: As the component with the highest thermal load in the combustor of an aero-engine, the splash
plate is often prone to overheating, erosion, or cracking, which can delay project progress. By simulating the
fluid solid heat transfer of different fuel supply modes of the engine combustor splash plate under multiple
operating conditions, the influence of the fuel supply modes of the main and pilot fuel paths on the wall
temperature distribution of the splash plate was investigated. The results indicate that changes in fuel supply
mode can cause variations in fuel atomization performance, resulting in different gas temperature fields and
subsequently causing changes in the temperature distribution of the splash plate wall. Only with pilot fuel
supply, the high temperature zone occurs near the corners of the inner ring; when the main and pilot fuel
supply work simultaneously, the high-temperature zone occurs near the middle of the inner and outer rings.
Key words: aero-engine; combustor; splash plate; fuel supply mode; wall temperature; numerical

simulation

1 引言

燃烧室位于压气机和涡轮之间，是航空发动机

的核心部件之一[1]。燃烧室挡溅盘位于燃烧室头

部，为头部转接段和涡流器等零件提供隔热保护，以

保障燃烧室头部安全工作。挡溅盘虽然不是传力零

件，但直面主燃区高温燃气。主燃区燃气温度极高

给挡溅盘带来极大的热负荷，同时主燃区非常复杂

的流场增加了挡溅盘冷却设计难度，使得挡溅盘经
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常成为燃烧室温度最高的零件。当挡溅盘壁温长期

超过材料的许用温度时，挡溅盘局部会出现烧蚀或

微裂纹，持续发展后会掉块甚至断裂，丧失对燃烧室

头部的保护作用，从而影响燃烧室的寿命和可靠性。

挡溅盘一般采用比火焰筒筒体更耐高温的材料，并

额外喷涂热障涂层以提高耐温能力。然而即便如

此，挡溅盘依然经常发生烧蚀等故障，影响燃烧室正

常工作，拖延项目进度。

长期以来，燃烧室冷却研究的焦点集中在火焰

筒上[2−5]。截至目前，关于挡溅盘研究的公开论文

数量极少，且主要集中于加工制造领域。例如，朱珍

珠等[6]针对大尺寸薄壁异形单晶挡溅盘铸造工艺开

展了研究。其余相关成果则集中在专利方面，其中，

大部分专利仍集中于挡溅盘的加工、制造与装配领

域[7−13]，专门针对挡溅盘冷却的专利非常稀少。在有

限的挡溅盘冷却相关专利中，唐帅等[14]提出了一种

提升燃烧室头部转接段组件冷却效果的方法，通过在

挡溅盘表面喷涂热障涂层来提升冷却效果；雷浩

等[15]则提出将挡溅盘设计为多段式结构，通过引入

气膜将挡溅盘燃气侧表面与高温燃气隔开，降低挡溅

盘燃气侧的温度，进而达到防止挡溅盘烧蚀的目的。

本文通过对发动机燃烧室挡溅盘多工况下不同

供油模式的流固传热仿真计算，对燃烧室主、副油路

供油模式对挡溅盘壁温分布的影响进行研究，以期

找出其分布特点和影响因素，为燃烧室挡溅盘设计

提供参考。

2 研究对象

研究在某型航空发动机燃烧室上开展。该燃烧

室为短环形燃烧室，其结构如图1所示，由短突扩扩

压器、火焰筒、双级轴向涡流器、双油路离心喷嘴、机

匣等组成。火焰筒设计有主燃孔和掺混孔，采用多

斜孔方式冷却。挡溅盘通过焊接方式装配到燃烧室

头部，挡溅盘背面采用常规的冲击冷却方式冷却，挡

溅盘上开有冷却斜孔以增强冷却效果。

3 仿真方案

直接进行全环燃烧室仿真计算的网格和生成的

数据量过大，为减少计算所用资源，考虑燃烧室结构

主体的周期性，取包含一个头部的扇形作为计算对

象。以最小化简化为原则，在确保不影响气动传热

计算结果的前提下，对倒圆、倒角、窄缝、小间隙等细

微结构进行净化处理，并对局部几何进行微调，经简

化后得到燃烧室流体域。流体域出口延长至涡轮导

叶尾环，由于涡轮导叶与燃烧室的周期性不一致，无

法在扇形燃烧室模型中纳入涡轮导叶进行联合计

算，因此最终未包含涡轮导叶。将流体域模型导入

网格划分模块，先设置网格的最小面尺寸为0.22 mm、

体尺寸为2.00 mm，网格类型选择四面体非结构化

网格，生成4 112万网格进行网格无关性验证计算；

然后加密网格，设置最小面尺寸为0.15 mm、体尺寸

为1.50 mm，生成1.05亿网格进行网格无关性验证计

算。结果显示网格加密后，挡溅盘壁温分布未发生

变化，最大壁温仅相差12℃，完成网格无关性验证。

最终使用4 112万的网格进行挡溅盘壁温仿真研究。

仿真所用燃烧室、喷嘴边界条件分别见表1、表
2。表中，相对参数为该参数与工况1参数的比值。

工况1~5为副油路供油，工况6~10为主、副油路同时

供油。出口采用自由流出口，侧面为旋转周期边界，

壁面为绝热无滑移边界条件。

使用商用计算流体力学软件进行仿真计算。湍

流模拟采用适用范围广、经济、具有合理精度的可实

涡流器

外机匣

火焰筒

扩压器
喷嘴

挡溅盘

内机匣

图1 燃烧室结构示意图
Fig.1 Structure diagram of the combustor

表1 燃烧室边界条件
Table 1 Boundary conditions of the combustor

供油模式 工况 进口相对总压 进口相对总温 进口相对流量

副油路
供油

1 1.000 1.000 1.000

2 1.105 1.035 1.090

3 1.260 1.065 1.239

4 1.331 1.035 1.323

5 1.821 1.030 1.831

主、副油路
同时供油

6 6.583 1.054 6.821

7 8.942 1.149 8.950

8 12.377 1.185 12.562

9 13.748 1.159 13.881

10 14.285 1.162 14.443
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现k 模型，燃烧模型使用有限速率/涡耗散单步反

应。油滴的喷射以及雾化采用Cone模型，在计算过

程中同时考虑二次雾化以及液滴与气相之间的相互

作用。燃烧室内高温火焰对固体壁面有很强的热辐

射，是火焰筒内壁温水平的决定因素，故选用适用范

围宽、考虑了气体与离散相颗粒间辐射换热的DO模

型。近壁区域模拟采用标准壁面函数。

数值求解方法为压力速度耦合算法，压力离散

选择二阶格式，其他变量的空间离散均采用二阶迎

风格式。求解过程中通过调整松弛因子来加速收敛

和获得稳定结果。初始使用默认值加快收敛，待挡

溅盘最大壁温在一定温度范围内稳定后，修改松弛

因子继续计算，观察挡溅盘壁温数值及分布，当数值

在10℃以内波动且云图分布不变时，结束计算。

4 仿真方法的试验验证

为验证仿真计算设置的可靠性，将仿真结果与

试验结果进行对比。对试验后的燃烧室挡溅盘进行

孔探检查，检查结果如图2所示。可以看出，挡溅盘

内外环靠近中间的区域因为温度过高而出现高温烧

黑现象（图中红色椭圆位置）。

采用前述模型选择和计算设置，对试验工况下

的单头部燃烧室挡溅盘壁温进行仿真计算。挡溅盘

壁温分布如图3所示（本文温度图采用相对温度表

示，即实际温度与燃烧室进口温度之比），可以看出，

在内外环靠近中间的位置存在高温区，其他区域壁

面温度较低。对比仿真结果与试验结果，两者的高

温区位置基本一致。该结果表明，本文的仿真方法

可以反映实际挡溅盘壁温分布的总体情况，可以采

用本文设置对该挡溅盘壁温分布进行仿真研究。

5 仿真结果分析

5.1 总体分析

挡溅盘分区见图4，各工况点挡溅盘壁温分布见

图5。可以看出，挡溅盘壁温呈现2种典型分布形态：

只有副油路供油时，高温区分布在内环边角处；主、

表2 喷嘴边界条件
Table 2 Boundary conditions of the nozzle

供油模式 工况
副油路雾
锥角/（°）

副油路
粒径/μm

主油路雾
锥角/（°）

主油路
粒径/μm

燃油相对
流量

副油路
供油

1 75.43 33.26 1.00 − −

2 76.88 31.09 1.12 − −

3 78.22 29.05 1.26 − −

4 78.54 28.55 1.30 − −

5 81.17 24.38 1.71 − −

主、副油路
同时供油

6 84.44 19.02 115.71 42.80 5.52

7 84.53 18.88 118.38 31.22 7.71

8 84.62 18.74 119.63 25.80 9.81

9 84.70 18.60 120.25 23.13 11.40

10 84.78 18.47 120.36 22.65 11.77

 

图2 试验后的挡溅盘实物照片
Fig.2 Photo of the splash plate after the experiment

相对温度：

1.509

1.462

1.416

1.369

1.322

1.276

1.229

1.182

1.135

1.089

1.042

图3 试验工况下的挡溅盘壁温分布
Fig.3 Temperature contour of the splash plate

under the experimental conditions

外环

中间

内环

图4 挡溅盘分区
Fig.4 Division of the splash plate
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副油路同时供油时，高温区分布在内外环中间区域。

将表2中的喷嘴燃油雾锥角、粒径变化，显性化

转变为随燃油流量改变的变化图，如图6所示。可以

看出，只有副油路供油时，随着燃油流量的增大，雾

锥角显著变大、粒径显著变小，说明燃油雾化效果显

著改善。主、副油路同时供油时，随着燃油流量的增

工况1 工况2 工况3

工况4 工况5

工况6 工况7 工况8

工况9 工况10

相对温度： 相对温度： 相对温度：

相对温度：

相对温度：

相对温度： 相对温度：

相对温度： 相对温度：

相对温度：

(a) 副油路供油

(b) 主、副油路同时供油
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图5 各仿真工况点挡溅盘的壁温分布
Fig.5 Temperature contours of the splash plate under different simulation conditions
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大，副油路的燃油雾锥角、粒径变化较小，说明副油

路雾化效果基本不变；主油路的雾锥角有所增大、粒

径明显减小，说明主油路雾化效果明显改善。

图7为燃气温度场分布。可以看出，只有副油路

供油时，由于燃油雾锥角较小，高温燃气离头部较

远；主、副油路同时供油时，由于主油路雾锥角均非

常大，导致高温燃气均非常靠近头部。这2种供油工

况的差异带来的温度场差异与挡溅盘壁温分布相对

应，为挡溅盘壁温2种分布形态的成因。

使用挡溅盘热侧最大壁温和最小壁温之差与平

均壁温的比值来表征挡溅盘壁温分布的不均匀性。

挡溅盘壁温分布的不均匀性随燃油相对流量的变化

如图8所示。可以看出，只有副油路供油时，壁温不

均匀性随燃油流量的增大而减小。结合前述雾化性

雾
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/(°

)

粒
径
/μ
m
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(a) 雾锥角变化 (b) 粒径变化

图6 各仿真工况点喷嘴性能
Fig.6 Nozzle performance under different simulation conditions
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Fig.7 Temperature fields of gas under different simulation conditions
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能和燃气温度场分布可知，这是因为只有副油路供

油时雾锥角较小，燃气远离挡溅盘，随着雾化效果显

著改善，燃气温度场越来越均匀，所以挡溅盘壁温的

不均匀性显著减小。主、副油路同时供油时，随着燃

油流量的增大，壁温分布更加不均匀。这是因为主、

副油路同时供油时，主油路雾锥角太大，燃气靠近挡

溅盘，且主油路雾锥角越来越大，燃气越来越贴近挡

溅盘，导致挡溅盘壁温不均匀性增大。

5.2 挡溅盘壁温分析

5.2.1 冷却气流量分配

挡溅盘冷侧换热为对流换热，冷却气来自其前

方的转接段冷却孔。在不同工况下，挡溅盘各区域

的冷却气占挡溅盘总冷却气的比例如图9所示。可

以看出，冷却气在挡溅盘上的分配比例非常稳定，不

随工况变化发生较大改变。

5.2.2 换热方式

由于相同供油模式下的温度分布类似，所以只

选择工况3和工况8进行分析。从热源角度分析，挡

溅盘热侧受热来源分为两部分，即表面气膜的对流

和高温燃气的辐射。工况3挡溅盘热侧表面气膜温

度、燃气辐射温度如图10所示。与图5中工况3的挡

溅盘壁温对比可以看出，只有副油路供油时，热侧燃

气辐射温度分布与挡溅盘最终壁温分布几乎一致，

说明在只有副油路供油时，辐射换热起决定性作用。

图11为工况8只有对流换热以及对流+辐射换热

的挡溅盘壁温分布。可以看出，主、副油路同时供油

时，只有对流换热下的挡溅盘壁温分布与同时考虑对

流+辐射换热下的较为一致，说明此时对流换热方

式对挡溅盘壁温分布起主要作用。

6 结论

以某发动机燃烧室为研究对象，仿真了10个边

界条件的挡溅盘壁温，通过分析得出如下结论：

（1） 不同的供油模式产生了不同的燃油雾化效

果，形成了不同燃气温度场，引起挡溅盘壁温分布呈

不同形态。只有副油路供油时，挡溅盘壁温高温区出

现在内环靠近边角处；主、副油路同时供油时，挡溅盘

壁温高温区出现在挡溅盘内外环靠近中间的位置。
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Fig.8 Nonuniform temperature of the splash plate under different simulation conditions
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图9 挡溅盘各区域冷却气在不同工况下的占比
Fig.9 Proportion of cooling air flow in different regions of the

splash plate under different conditions
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（2） 供油模式不同，挡溅盘壁温的不均匀性变

化规律也不同。只有副油路供油时，壁温的不均匀

性随燃油量的增加而显著减小；主、副油路同时供油

时，壁温的不均匀性随燃油流量的增加而增大。

（3） 只有副油路供油时，辐射换热方式决定挡

溅盘壁温分布；主、副油路同时供油时，挡溅盘壁温

分布主要受对流换热方式影响。
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一级旋流器旋流数对燃烧室
点/熄火边界的影响

张 宽，郑明新，杨会评，曾宇晖，吴 悠，李银怀
（中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘 要： 双级轴向旋流器是航空发动机主燃烧室设计中产生合适回流区的装置，其一、二级旋流器旋流强度将直接

影响主燃烧室的性能。利用扇形燃烧室试验件，试验研究了一级旋流器旋流数对主燃烧室点火、熄火性能的影响。

结果表明：地面点火状态下，随着一级旋流器旋流数增大，点火性能逐步改善；高空状态下，一级旋流器旋流数对主

燃烧室贫油点火性能的影响存在1个临界值，当旋流数小于该临界值时其贫油点火性能有所改善，当旋流数超过该

临界值时点火性能变化较小；在所研究的一级旋流器旋流数范围内，随着一级旋流器旋流数增大，燃烧室贫油熄火

性能逐渐恶化。

关键词： 主燃烧室；双级轴向旋流器；旋流数；贫油点火；贫油熄火；航空发动机
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Influence of the first stage swirler number on the aero-engine
combustor ignition/blow-out performance

ZHANG Kuan, ZHENG Mingxin, YANG Huiping, ZENG Yuhui, WU You, LI Yinhuai

(AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Chengdu 610500, China)

Abstract: The two-staged axial swirler is a device commonly used to generate a suitable recirculation flow
field in the design of the aero-engine combustor, and the swirl intensity of the first and second swirler has a
significant impact on the performance of the combustor. The ignition and lean blow-out performance of the
combustor affected by the first swirler was investigated on the sector combustor. The results show that the
aero-engine combustor ignition performance gradually improves with the increasing of the first stage
swirler number at aground condition. For high-altitude, there is a critical swirler-number value of the first
swirler number which has an important influence on the lean ignition performance of the combustor, and
when the first stage swirler number is less than this critical value, the ignition performance of the combustor
will be improved, while the critical value is exceeded, the ignition performance almost remains stable. As
the swirl number of the first stage swirler number increases in the range of studied number, the lean blow-
out performance will gradually deteriorate.
Key words: combustor; two-staged axial swirler; swirler number; lean ignition; lean blow-out; aero-engine

1 引言

主燃烧室是航空发动机的核心部件之一，其点

火及熄火性能对发动机起动性能有直接且重要的影

响，特别是当发动机高空再起动时，其对发动机的安

全可靠性影响更甚[1]。在主燃烧室点火工况下，由

于进口空气温度、压力及流速较低，喷嘴雾化性能也

收稿日期：2024-04-25
作者简介：张 宽（1984−），男，湖北襄阳人，高级工程师，硕士，主要从事航空发动机主燃烧室设计。

引用格式：张 宽，郑明新，杨会评，等. 一级旋流器旋流数对燃烧室点/熄火边界的影响[J]. 燃气涡轮试验与研究，2025，38(4)：56−62. ZHANG Kuan，
ZHENG Mingxin，YANG Huiping，et al. Influence of the first stage swirler number on the aero-engine combustor ignition/blow-out performance[J].
Gas Turbine Experiment and Research，2025，38(4)：56−62.



较差，其成功点火较为困难，因此如何改善其点火性

能是航空发动机主燃烧室设计的一个难题。

LEFEBVRE[2]通过总结不同型号发动机的点火、熄

火性能参数，分析了燃烧室进口参数、火焰筒燃烧区

容积及喷雾特性等对主燃烧室点火、熄火性能的影

响。为了能有效改善航空发动机燃烧室大工况下的

排气冒烟和出口温度分布，同时兼顾小工况下的点/
熄火等稳定燃烧性能，通常采用双级或多级旋流器

设计，其中双级旋流器设计在许多先进航空发动机

上得到了广泛应用，如民用发动机CFM56、GE90，军
用发动机F110、F414等[3−4]。

针对双级径向或一级斜切孔/二级径向旋流器

的设计，国内外开展了大量研究，研究工作主要集中

在旋流器的文氏管长度、套筒出口长度及形状等参

数对主燃烧室流场、出口温度场分布、点火和熄火性

能的影响。李尚维[5]选取了21种不同旋流器，优化

组合旋流器旋向、面积和叶型等参数，利用矩形试验

件在常温常压下完成了各参数对点火、熄火性能影

响的试验研究。代威等[6]研究了二级径向旋流器

旋流数对主燃烧室点火及贫油熄火性能的影响，结

果表明二级径向旋流器旋流数对燃烧室点火性能无

影响，但减小旋流数能明显改善贫油熄火性能。康

尧等[7]针对不同旋流杯文氏管和套筒结构开展了

点火试验研究，并对2种方案的燃烧室头部进行了气

流速度场的粒子图像测速仪（PIV）测量及喷雾分布

和粒径的测量。刘爱虢[8]、罗国良[9]等利用单头部

试验件开展了旋流杯套筒混合段长度和出口形状等

参数在常温常压条件下的点火性能试验研究，结果

表明套筒混合段长度及形状对头部流场及油雾场分

布有很大影响，过长的套筒混合段长度和平滑形的

出口造成喷雾锥角减小，从而使点火性能变差。

XIE等[10]在双级径向旋流器对燃烧室熄火性能影

响的试验研究中发现，随着一级径向旋流器流通面

积的减少，熄火性能逐渐改变。

总结上述工作发现，以上研究主要针对双级径

向旋流器，本文则主要利用试验与理论分析相结合

的手段，探究了双轴向旋流器一级旋流数对主燃烧

室点火、熄火性能的影响。

2 研究对象

研究对象为双级直叶片式轴向旋流器（图1）。
研究中保持二级旋流器不变，改变一级旋流器旋流

数，研究方案共3种，包括基准方案、一级旋流器旋流

数增加15%方案、一级旋流器旋流数增加30%方案。

后文为方便叙述，将3种方案依次编号为方案A、方

案B和方案C。研究中旋流数S n的计算公式为：

S r R
r R

= 2
3tan 1 ( / )

1 ( / )
(1)n

3

2

式中： 为旋流器叶片安装角；r为旋流器叶片通道内

径；R为旋流器叶片通道外径。

各方案一级旋流数见表1。方案设计中通过改

变一级旋流器叶片安装角获取不同的一级旋流数，

同时调整叶片厚度等参数保证进气面积基本一致，

二级旋流器等其他相关参数保持不变。

3 试验系统及试验件

3.1 试验系统

点/熄火特性试验设备空气系统如图2所示。试

验系统主要由总进气手动阀、放空阀、进气电动调节

阀、流量测量装置、加温炉、掺混阀、稳压箱及排气阀

等组成。试验时空气系统工作原理为：打开进气手

动阀，压缩机组提供的压缩空气依次进入设备进气

管道、电动调节阀、流量测量装置、加温炉，经过放空

阀进行放空，并通过掺混阀调节进气温度以获取满

足试验参数要求的空气，试验空气进入试验件进行

空气

喷嘴

空气

一级旋流器 二级旋流器

图1 双级轴向旋流器结构示意图
Fig.1 Structure diagram of the two-staged axial swirler

表1 旋流器叶片角度以及旋流数
Table 1 Swirl numbers and vane angles of the first stage swirler

方案 一级旋流角度/（°） 一级旋流数

A 32 0.63

B 37 0.73

C 42 0.84
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试验，之后试验产生的尾气通过排气管道进入消声

塔后放空。

3.2 试验件

试验采用多头部扇形主燃烧室试验件，试验件

主要由进气测量段、多头部扇形燃烧室、出口测试段

等组成。其中扇形燃烧室燃油喷嘴采用离心式燃油

喷嘴，采用高能点火电嘴直接点火。试验件照片见

图3。

4 试验结果及分析

研究开展了地面条件下点火性能试验、高空条

件下点火性能试验和地面标准天条件下熄火试验。

其中，地面完成了标准天（常温常压）及非标准天条

件下（进气温度为255 K，压力为1个大气压）的点火

性能试验，高空完成了进气压力为负压条件下的点

火性能试验。

为得到3个方案在不同进气条件下的点火余气

系数，试验中保证每个状态进口温度、压力不变，通

过改变燃烧室进口气流速度进而改变燃烧室相对压

差，从而获得不同相对压差条件下的点火余气系数。

其中，相对压差的定义如下：

p p p
p= ( ) × 100% (2)3 4

3

式中：p3为燃烧室进口压力；p4为燃烧室出口压力。

4.1 不同压差条件下点火试验结果及分析

图4为3个方案在地面负温条件下和高空条件下

的点火试验结果。可以看出：在试验研究工况范围

内，3个方案的贫油点火边界随燃烧室相对压差的变

化趋势基本一致，即随着燃烧室压力损失的增大（进

口空气流量增加），贫油点火余气系数变大，贫油点

火性能得到改善。这是因为一方面随着燃烧室进口

空气流量增加，燃油喷嘴燃油流量增加（供油压力增

加），喷嘴喷雾性能得到改善；另一方面随着燃烧室

压力损失的增大，燃烧室空气流量增加，燃油液滴的

韦伯数（We，具体定义见式（3））增大，这也会改善燃

油的雾化。在以上2个因素的共同作用下，燃烧室的

点火性能得到改善[11]。

We v D= (3)a a2

式中： a为进口空气密度；va为雾化空气流速； 为燃

油表面张力；D为喷嘴直径。

消声塔

消声塔

1-总进气手动阀；2-放空阀；3-进气电动调节阀；4-流量测量装置；5-加温炉；
6-掺混阀；7-稳压箱；8-排气蝶阀

天
然
气

气
源
来
气

水泵

位移机构

油泵

试验件

喷水段

掺混管路

测控系统

1

2
3

4

5

6

7 8

图2 试验台空气系统原理图
Fig.2 Schematic diagram of the air system of the test rig

图3 多头部扇形燃烧室试验件照片
Fig.3 Photo of the sector combustor
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4.2 地面条件下点火试验结果及分析

图5为地面条件时不同空气流量下的3种旋流器

方案贫油点火边界试验结果。可以看出：在相同燃

烧室压力损失的情况下，3个方案中方案C（旋流数

0.84）的点火性能最优，随后依次为方案B（旋流数

0.73）、方案A（旋流数0.63），即随着一级旋流器旋流

数的增加，燃烧室的贫油点火性能逐渐得到改善。

由于本研究只改变了一级旋流器的旋流数，各验证

方案的燃烧室结构参数一致，可认为燃烧室常数一

致，各验证方案在相同的试验状态下，进口参数和喷

嘴雾化性能一致；式（4）为Lefebvre点火经验关系

式[2]，由该式可知，影响点火性能的参数主要为燃

烧区容积及燃油的雾化质量。

q
Af
V

Ma
p T

d
LCV

d
d

= exp( / 300)
(4)

T T

T

e
pz

c 3
1.3

3

0
2

0, =

0, =277.5 K

2
f

式中：Vc为燃烧区容积；Afpz为燃烧室常数，与燃烧室

结构相关；d0为燃油的平均滴径直径（索太尔平均直

径，SMD）； 为燃油的有效蒸发常数；LCV为燃油的

低热值。

图6、图7分别为地面条件下3种旋流器方案的单

头部模型在燃烧室压力损失为3.7%时的冷态流场

计算结果和冷态油雾场计算结果。从图6中可以看

出：随着一级旋流器旋流数的增加，旋流空气的剪切

力增强，燃烧室头部的压力损失增加，导致主燃孔的
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(a) 地面负温条件 (b) 高空条件

图4 不同进气条件下点火性能随相对压力损失的变化
Fig.4 Ignition performance varies with different relative pressure losses
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图5 地面条件下贫油点火边界与一级旋流器旋流数的关系
Fig.5 The leanignition performance vs. the first swirl number at a ground condtion
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空气在火焰筒流场的穿透深度逐渐增加，文氏管出

口处平均空气流速减小。在方案A的流场中，通过

主燃孔空气的穿透深度大概为0.75的火焰筒高度，

文氏管出口空气轴向流速在50~85 m/s之间；方案B
主燃孔的穿透深度大概为0.80的火焰筒高度，文氏

管出口空气轴向流速在42~72 m/s之间；方案C通过

主燃孔的空气穿透深度更深，大约在0.90火焰筒高

度左右，文氏管出口空气轴向流速也降为35~60 m/s
之间。而主燃孔空气的穿透深度增加和文氏管出口

处平均空气流速的减小将有利于在火焰筒内形成一

个旋流范围更大的流场，从而导致火焰筒内燃烧区

容积的增加，改善点火性能[12−14]。图7的油雾场计

算结果也表明：从方案A到方案C，油雾在燃烧室内

的分布呈现出越来越广，越来越均匀的趋势，均有利

于点火性能的改善。

对比图5中常温条件下和负温条件下的点火试

验结果还可以看出：常温条件下，燃烧室点火边界对

于一级旋流器旋流数的变化更为敏感。在相对压力

损失为3.7%时，地面常温条件下，随着旋流数的增

大（方案A~方案C），点火余气系数增加22%左右；而

在地面负温条件下，随着旋流数的增大，点火余气系

数仅增加15%左右。这主要是由于在地面点火状态

下，温度的增加会极大地增强燃油雾化，其燃油

SMD会随着温度的升高呈现减小的趋势，这对于燃

烧室点火性能的改善非常有利[15−16]。

4.3 高空条件下点火试验结果及分析

图8为高空条件下的点火试验结果。可以看出：

与地面点火性能随一级旋流器旋流数增加而逐渐改

善不同，在高空条件下，随着一级旋流器旋流数的增

加，点火余气系数呈现出先小幅度增加后不变的

特性。

在高空条件下对3个方案的单头部燃烧室模型

在压力损失为5.5%时的速度场和油雾场进行了仿

真，见图9、图10。从图9中可以看出：高空条件下冷

态流场的变化趋势与地面负温点火基本一致，即随

着一级旋流器旋流数的增加，主燃孔的空气穿透深

度更深，火焰筒内流场的旋流范围更大。从图10中
则可以看出：在高空状态下，由于空气流量很低，燃

油液滴的韦伯数很小，空气对燃油的雾化作用很弱；

加之高空条件下温度很低，燃油本身的蒸发雾化也

很弱，燃油液滴主要集中在喷嘴出口附近。此时燃

油的雾化成为影响燃烧室点火性能的决定因素，因

此随着一级旋流数的增加，即使回流区大小及形态

发生变化，点火余气系数也会保持不变或者变化

较小。

速度/(m/s)：5.0 12.5 20.0 27.5 35.0 42.5 50.0 57.5 65.0 72.5

(a) 方案A (b) 方案B (c) 方案C

图6 地面条件下3种旋流器方案速度场分布
Fig.6 Velocity distribution of three swirler schemes

at a ground condition

w(C12H23)：0.000 100 0.001 325 0.002 550 0.003 775 0.005 000

(a) 方案A (b) 方案B (c) 方案C

图7 地面条件下3种旋流器方案油雾场分布
Fig.7 Fuel distribution of three swirler schemes

at a ground condition 0.60 0.65 0.70 0.75 0.80 0.85
1.0

1.2

1.4

1.6

1.8

2.0
点

火
余

气
系

数

一级旋流器旋流数

Δp/p3=2.00%
Δp/p3=3.25%
Δp/p3=5.50%
Δp/p3=7.50%

图8 高空条件下贫油点火边界随一级旋流器旋流数的变化
Fig.8 Lean ignition performance with different first-stage

swirler number at high altitude
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4.4 地面条件下的熄火试验结果及分析

图11为3种旋流器方案的地面熄火试验结果。

由图可知，随着一级旋流数的增大，熄火余气系数

逐渐降低，燃烧不稳定性增加。这主要是由于随着

一级旋流器旋流数逐渐增加，在燃烧室几何容积一

定的情况下，其回流区会逐步增大，下游非燃烧区

域有更多的新鲜空气进入回流区，造成燃烧室头部

当量比降低；同时，在初始雾化较好时，较强的剪切

作用使得燃油分布过于均匀，无法形成稳定的点火

源，导致燃烧放热小于热耗散，从而引发燃烧室熄

火[13，17−18]。

5 结论

利用多头部扇形燃烧室试验件，并结合理论分

析，研究了一级旋流器旋流数对燃烧室点火、熄火性

能的影响，研究结果表明：

（1） 在所研究的范围内，随着燃烧室压力损失

的增大（进口空气流量增加），贫油点火余气系数逐

渐改善。

（2） 地面条件下，随着一级旋流器旋流数的增

加，点火性能均能得到较大改善，且地面常温条件下

的点火性能较地面负温条件下的点火性能改善更为

明显。

（3） 高空条件下，由于空气流量和进口温度均

较低，随着一级旋流器旋流数的增加，点火余气系数

呈现出先小幅度增加后不变的特性；由于地面和高

空进气条件不同，旋流数对点火性能影响不完全一

致，设计中需结合实际情况采取相应的改进措施。

（4） 在所研究范围内，随着一级旋流器旋流数

的增大，熄火余气系数逐渐降低，燃烧不稳定性

增加。
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预燃级旋流数对分级燃烧室流场和
温度场燃烧特性的影响

李洪伏1，王传奇2，于建桥1*，宋宇佳1，姜 山1，王成军3

（1. 中国航发哈尔滨东安发动机有限公司，哈尔滨 150066；2. 海装沈阳局驻哈尔滨地区
第一军事代表室，哈尔滨 150066；3. 沈阳航空航天大学 航空发动机学院，沈阳 110136）

摘 要： 为得到不同旋流数下燃烧室流场与温度场的燃烧特性，通过建立不同结构参数的旋流器和燃烧室模型，采

用数值模拟与调节参数的方法，研究了预燃级旋流器旋流数对中心分级燃烧室流场与温度场燃烧特性的影响。结

果表明：随着预燃级第一级旋流器旋流数的增大，旋流器对燃油的雾化效果逐渐增强，中心回流区也呈增大趋势，温

度场的最高温度呈先增大后减小的趋势；随着预燃级第二级旋流器旋流数的增大，旋流器的雾化特性得到明显改

善，中心回流区呈先增大后减小趋势，温度场分布较好，反映出预燃级旋流器通过增强气流剪切作用，提高了燃油雾

化质量，改善了初始混合状态，其旋流结构有助于火焰稳定发展，对提高燃烧效率具有积极作用。

关键词： 预燃级旋流器；旋流数；中心分级燃烧室；流场；温度场；数值模拟；中心回流区
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Effect of pre-combustion stage swirl number on flow and temperature
field combustion characteristics in staged chamber

LI Hongfu1, WANG Chuanqi2, YU Jianqiao1*, SONG Yujia1, JIANG Shan1, WANG Chengjun3

(1. AECC Harbin Dongan Engine Co., Ltd., Harbin 150066, China; 2. The First Military Representative
Office of Haizhuang Shenyang Bureau in Harbin, Harbin 150066, China; 3. School of Aero-engine,

Shenyang Aerospace University, Shenyang 110136, China)

Abstract: To obtain the combustion characteristics of the flow field and temperature field of the
combustion chamber under different swirl numbers, the swirler and combustion chamber models with
different structural parameters were established, and the influence of the swirl number of the pre-
combustion stage swirler on the combustion characteristics of the flow field and temperature field of the
central staged combustion chamber was studied by numerical simulation and parameter adjustment
methods. The results show that with the increase of the swirl number of the first stage swirler of the pre-
combustion stage, the atomization effect of the swirler on the fuel is enhanced, the central recirculation area
also tends to increase, and the maximum temperature of the temperature field tends to increase first and then
decrease; with the increase of the swirl number of the second stage swirler of the pre-combustion stage, the
atomization characteristics of the swirler are significantly improved, the central recirculation area tends to
increase first and then decrease, and the distribution of the temperature field is also better, reflecting that the
pre-combustion stage swirler improves the fuel atomization quality and initial mixing state by enhancing the
airflow shear effect. Its swirler structure helps to stabilize the flame development and has a positive effect
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on improving combustion efficiency.
Key words: pre-combustion swirler; swirl number; center staged combustion chamber; flow field;

temperature field; numerical simulation; central recirculation area

1 引言

近年来，随着中心分级燃烧室燃烧技术的不断

发展，旋流器结构设计对燃烧室流场与温度场燃烧

特性影响的重要作用得以体现[1−2]。为此，国内外

学者提出了各种结构的旋流器，为探究旋流器结构

特征参数变化对燃烧室燃烧性能的影响提供了理论

基础和试验方案[3−5]。

经过长期研究与技术积累，国内外学者持续优

化燃烧室设计，不仅形成了多种成熟的头部结构方

案，还显著改善了燃烧流场和温度场特性。国内方

面，刘岩等[6]采用3种不同内外旋流强度的预燃级

旋流器，研究了旋流数变化对中心分级燃烧室点火

特性的影响，并对燃烧室分别开展了常温下的常压

与低压的燃烧点火试验，获得了点火特性的相关数

据。刘爱虢等[7]针对中心分级燃烧室值班级的结

构特征，研究了旋流角改变对燃烧室燃烧特性的影

响。王泽[8]针对中心分级燃烧室的流场特性开展

了数值研究，通过基于雷诺应力平均的数值方法，研

究了主燃级旋流器叶片偏转角、预燃级套筒出口扩

张角和预燃级喉道长度对燃烧室燃烧流场性能的影

响。李乐等[9]针对中心分级燃烧室的冷态、热态流

场及温度场，采用数值模拟的方法，探究了燃烧室流

场与温度场的相互作用机理，揭示了旋流器旋向对

燃烧室流场与温度场的影响规律。国外方面，

DHANUKA[10]与MONGIA[11]针对低排放燃烧系

统，对双环状预旋低排放（TAPS）燃烧室的冷态、热

态流场及火焰特性进行了研究。LI等[12−13]利用数

值模拟与激光多普勒测速试验相结合的研究手段，

对带有三环形旋流器的TAPS燃烧室流场进行了研

究。LAZIK等[14−15]提出一种不同于TAPS方案的中

心分级燃烧方案，即Lean-Burn，并针对该方案，以主

燃级旋流强度、预燃级旋流强度、台阶高度、主燃级

和预燃级雾化方式为变量进行了广泛研究。

综上所述，国内外学者提出了多种中心分级燃

烧方案，并证实了旋流器结构对燃烧性能的重要影

响[16−17]。针对当前预燃级旋流器研究尚不充分的

现状，本文就其结构特征参数变化对燃烧室流场与

温度场燃烧特性的影响展开研究。具体为，以三级

径向旋流器为研究对象，设计了一种带有掺混孔的

火焰筒，与机匣壳体共同构成中心分级燃烧室结构；

针对不同旋流数的预燃级旋流器，采用数值计算的

方法对燃烧室流场与温度场的分布进行模拟。通过

对比不同旋流数下燃烧室流场与温度场的分布，筛

选出合适的预燃级旋流器组合结构，进而确定优化

燃烧室燃烧特性的最优方案，为改善燃烧室的旋流

与油雾分布提供理论支撑。

2 研究对象及计算域分析

2.1 几何模型构建与预燃级旋流器结构设计

中心分级燃烧室的几何模型结构如图1所示。

其空气流量分配为：火焰筒的冷却空气占12%，涡轮

的冷却空气占10%，头部的冷却空气占8%，其余70%
的空气作为流经中心分级燃烧室旋流器的流量。预

燃级旋流器采用双油路离心喷嘴设计，副油路喷嘴

为预燃级旋流器提供燃油，主油路喷嘴为主燃级旋

流器提供燃油，主副油路燃油流量比为4∶1，其具体

结构设计参数为：文氏管的喉道直径为20 mm，文氏

管的出口扩张角为45°，喷嘴口直径为8 mm。预燃

级旋流器旋流角按气流旋向方式划分，其中预燃级

第一级与第二级旋向相反，预燃级第二级与主燃级

旋向相同。预燃级第一级旋流器采用顺时针旋向进

气，旋流角为45°；预燃级第二级旋流器采用逆时针

旋向进气，旋流角为−45°。叶片长度为22.0 mm，叶

片宽度为1.5 mm，叶片高度为6.0 mm[18]。预燃级

旋流器几何结构如图2所示。

扩压器 燃料喷射器 点火器外机匣 火焰筒

旋流器

玻璃窗

图1 中心分级燃烧室几何结构
Fig.1 Geometric structure of the centrally staged combustor
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2.2 预燃级进气流量分配与计算域网格划分

采用三级径向旋流器，根据前文叶片旋流器的

参数进行预燃级旋流器设计，各级旋流器的无量纲

化进气流量分配设置为：预燃级第一级、第二级旋流

器分别占8%、10%，主燃级旋流器占82%。

鉴于三级径向旋流器结构复杂，其计算域网格

采用非结构网格划分并进行加密处理；燃烧室采用

组合结构化网格划分，其中最佳网格数量为506万，

加密网格最小尺寸为3.65×10−8 mm，最大尺寸为

4.79×10−4 mm。中心分级燃烧室内部网格划分模型

如图3所示，旋流器内/外网格划分模型如图4所示。

2.3 计算模型选用与边界条件设置

数值计算选用Realizable k 湍流模型。其中，

固体壁面及近壁区采用标准壁面函数处理，以满足

燃烧室近壁面流动的处理要求；速度−压力耦合采

用SIMPLE算法，采用二阶迎风离散格式，隐式分离

求解；燃烧模型为非预混燃烧模型，离散相模型为压

力雾化喷嘴模型，辐射模型为简化的P-1辐射模型；

燃烧室所有壁面均采用无滑移绝热壁面[19−20]。中

心分级燃烧室边界条件设置如图5所示，燃烧室进口

设置为质量流量入口，出口设置为压力出口。具体

参数如下：进口空气质量流量为4.96 kg/s、温度为

850 K、压力为2.5 MPa，喷嘴水力直径为108.0 mm，

湍流强度为5%；出口燃油质量流量为99.2 g/s、压力

为0.1 MPa，喷嘴水力直径为44.7 mm，湍流强度为

5%。其中，水力直径定义为：

D A P=4 / (1)h w

式中：A为流动的横截面面积；Pw为润湿周长，即过

流断面上流体与固体壁面接触的湿润边界长度。

3 研究方案

针对各级旋流器旋流数的变化，探究燃烧室流

场与温度场的相关特性。研究方案为：在保证主燃

级旋流器参数不变的前提下，分别改变预燃级其中

D
s0 D
s d s

bs

d t

A t

D
t Dsi

ths

θ

图2 预燃级径向旋流器几何结构
Fig.2 Geometric structure of the pre-combustion

stage radial swirler

图3 中心分级燃烧室内部网格
Fig.3 Internal grid of center staged combustion chamber

(a) 外部网格

(b) 内部网格

图4 旋流器计算域网格
Fig.4 Swirler computational domain grid

周期性边界条件

燃烧室入口
(质量流量入口)

扩压器
(固体壁面)

外机匣
(固体壁面)

燃烧室出口
(压力出口)

图5 中心分级燃烧室边界条件设置
Fig.5 Boundary conditions for the central staged

combustion chamber
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一级旋流器的旋流数，采用相同的旋流模型、计算域

网格及边界条件进行计算模拟与对比分析。

具体旋流器结构方案如表1所示。表中，括号中

数值为旋流器角度。根据不同的研究内容将方案分

为A~G，共计7组，且在主燃级旋流数保持不变、处在

恰当的叶片安装角度时，针对预燃级双级旋流器旋

流数变化进行研究。即当探究预燃级第一级旋流数

对燃烧室流场与温度场影响时，以A、B、C、D方案为

研究对象进行分析；当探究预燃级第二级旋流数对

燃烧室流场与温度场的影响时，以B、E、F、G方案为

研究对象进行分析。

4 数值模拟与结果分析

4.1 预燃级第一级旋流数对燃烧室流场与温度场的

影响

4.1.1 第一级旋流数对燃烧室速度场的影响

图6为预燃级第一级旋流器在不同旋流数下沿

流程方向的轴向速度分布云图。可以看出，燃油自

旋流器喷嘴喷出后，与流经预燃级和主燃级旋流器

的空气在火焰筒中掺混燃烧，并在预燃级第一级、第

二级旋流器后形成预燃级旋流，同时又与主燃级旋

流器后的旋流相互作用，在火焰筒中心形成回流区。

在方案A、B、C、D中，燃油与流经预燃级第一级旋流

器的空气在火焰筒中燃烧形成了4种回流区，分别为

位于旋流器与火焰筒壁直角处的角回流区、文氏管

下方的唇口回流区、掺混口处的掺混回流区及火焰

表1 旋流器结构方案
Table 1 Swirler structure schemes

方案
预燃级旋流器旋流数 主燃级

旋流器旋流数第一级 第二级

A 0.53（+30°） 0.85（−45°） 0.85（−45°）

B 0.85（+45°） 0.85（−45°） 0.85（−45°）

C 1.39（+60°） 0.85（−45°） 0.85（−45°）

D 3.08（+75°） 0.85（−45°） 0.85（−45°）

E 0.85（+45°） 0.53（−30°） 0.85（−45°）

F 0.85（+45°） 1.39（−60°） 0.85（−45°）

G 0.85（+45°） 3.08（−75°） 0.85（−45°）

轴向
速度/(m/s)：–20 –10 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

轴向
速度/(m/s)：–20 –10 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

轴向
速度/(m/s)：–20 –10 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

轴向
速度/(m/s)： –20 –10 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

           (d) 旋流数3.08 (方案D)

(a) 旋流数0.53 (方案A) (b) 旋流数0.85 (方案B)

(c) 旋流数1.39 (方案C)

图6 第一级旋流器旋流数对燃烧室沿流程方向速度分布的影响
Fig.6 Effect of the swirl number of the first-stage swirler on the velocity distribution along the flowpath in combustion chamber
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筒中心处的中心回流区。中心回流区的存在有利于

火焰筒内的燃烧火焰产生回流，中心回流区的大小、

形状及产生位置决定着燃烧火焰的稳定性。此中心

回流区是预燃级第一级旋流器轴向速度为0的区域，

在不同旋流数下其大小没有发生太大变化。4种方

案均形成了稳定的中心回流区，且回流区大小均匀、

形状饱满，类似于椭圆形状，并沿燃烧室内中心轴线

对称分布。

图7为燃烧室中心回流区分布曲线。图中，横坐

标表示沿流程轴向长度，纵坐标表示沿流程径向高

度。可以看出，预燃级第一级旋流器旋流数的改变

对角回流区、唇口回流区、掺混回流区的形状、大小

影响不太大，主要原因在于燃烧室中预燃级第一级

旋流器主要起燃油雾化作用，但其对中心回流区的

影响较大。随着预燃级第一级旋流器旋流数的增

加，其回流区的大小呈逐渐增大的趋势，并且中心回

流区有后移趋势。方案A的中心回流区轴向长度较

短，径向宽度也相对较小，导致回流高温气体覆盖范

围受限，不利于高温燃气回流至喷油区域维持稳定

燃烧，从而降低了主燃区火焰的稳定性；方案B的中

心回流区形状饱满，且位置居中，有利于稳定回流区

火焰；方案C、D的回流区整体较大，且其轴向长度过

长，使得回流区后移，不利于主燃区稳定燃烧。该现

象说明，虽然预燃级第一级旋流器主要起燃油雾化

作用，但其旋流数过大仍会对中心回流区造成一定

影响。

图8为燃烧室中心轴线速度分布曲线，图中横坐

标表示沿流程方向的轴向距离。可以看出，受预燃

级第一级旋流器旋流数增大的影响，在中心回流区

初始形成阶段（即y≤0.10 m），喷嘴处气流速度绝对

值逐渐增大，并在y=0.04 m附近达到峰值，之后缓慢

减小。在y=0.08 m左右，方案B、C、D的负速度趋于

平缓，表明中心回流区开始建立。回流区的形成使

轴向速度由负转正，随后迅速上升，并逐渐在火焰筒

出口段趋于稳定。这是由于出口段的收敛结构减缓

了速度波动，使流场分布更趋稳定。总体看，尽管4
种方案在局部速度上略有差异，但速度变化趋势大

致相同，表明预燃级第一级旋流器主要起促进燃油

雾化和增强局部扰动的作用，对轴线速度分布的整

体调控作用相对有限。

根据方案A、B、C、D沿流程方向的轴向速度云

图、中心回流区曲线图及中心轴线速度分布图的对

比分析，可得出方案B为4种方案中的最佳方案，即

当预燃级第一级旋流器旋流数为0.85时，燃烧室的

速度场性能较好，满足工作需要形成中心回流区，所

做设计结构合理。

4.1.2 第一级旋流数对燃烧室温度场的影响

图9为预燃级第一级旋流器在不同旋流数下的

燃烧室轴向截面温度分布云图。可以看出，不同旋

流数下的火焰筒主燃区均有高温燃烧区域出现，说

明火焰筒实现了点火燃烧，但是高温燃烧区域的差

别比较明显。随着旋流数从0.53增加到0.85，高温燃

烧区域整体变化不大，分布较为均匀，表明燃烧过程
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图7 第一级旋流器旋流数对燃烧室中心回流区分布的影响
Fig.7 Effect of the swirl number of the first-stage swirler

on the distribution of the central recirculation
zone in the combustion chamber
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图8 第一级旋流器旋流数对燃烧室中心
轴线速度分布的影响

Fig.8 Effect of the swirl number of the first-stage
swirler on the velocity distribution of the central

axis of the combustion chamber
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较为充分。旋流数为0.53时，高温区略有后移，主要

集中在主燃区下游位置，导致火焰后移，不利于燃烧

的稳定维持，燃烧效果相对较差。当旋流数增加到

0.85时，高温区更集中于主燃区内，有助于形成稳定

的中心回流区与火焰结构，从而提升燃烧效率和稳

定性。当旋流数增加到1.39时，高温燃烧区域明显

缩小并向后移动；当旋流数进一步增加到3.08时，该

趋势持续加剧，表明高温区分布不均，燃烧效率下

降、燃烧不充分。造成上述现象的主要原因在于火

焰筒内回流区特性变化。分析表明，高温区域分布

与负速度区域高度重合，燃烧温度受速度场分布影

响显著，中心回流区速度分布越合理，燃烧火焰越稳

定。高温区域分布与负速度区域高度重合，燃烧温

度受速度场分布影响显著，中心回流区速度分布越

合理，燃烧火焰越稳定。综合看，随着旋流数的增

大，火焰稳定性呈先增强后减弱的趋势，且高旋流数

下不利影响更为明显。

图10为燃烧室中心轴线温度分布曲线。通过分

析可以得出，燃烧室中心轴线温度呈先升高后降低

的趋势。在y=0.16~0.20 m处，方案A、B的中心温度

达到最高，其中，方案A最高可达2 600 K，方案B最

高可达2 500 K，表明方案A、B燃烧得更加充分；方

案C、D的中心温度几乎一致，最高可达2 300 K，说
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(a) 旋流数0.53 (方案A) (b) 旋流数0.85 (方案B)  

(c) 旋流数1.39 (方案C) (d) 旋流数3.08 (方案D)

图9 第一级旋流器旋流数对燃烧室沿流程方向温度分布的影响
Fig.9 Effect of the swirl number of the first-stage swirler on the temperature distribution along the flowpath in combustion chamber
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图10 第一级旋流器旋流数对燃烧室
中心轴线温度分布的影响

Fig.10 Effect of the swirl number of the first-stage
swirler on the temperature distribution of the

central axis of the combustion chamber
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明随着旋流数的增加，主燃区中心轴线处的最高温

度明显降低。同时，方案A的最高温度相较于方案

B、C、D的在轴线方向上靠后，表明其主燃区有后移

趋势。由此可得，方案B中心温度回流作用较好，且

燃烧充分稳定。

根据方案A、B、C、D沿流程方向的温度分布云

图和中心轴线温度分布曲线的对比分析，可以得出

方案B为4种方案中的最佳方案，即当预燃级第一级

旋流器旋流数为0.85时，燃烧室的轴向温度场性能

较好，主燃区燃烧火焰稳定，满足设计结构要求。

4.2 预燃级第二级旋流数对燃烧室流场与温度场的

影响

4.2.1 第二级旋流数对燃烧室速度场的影响

图11为预燃级第二级旋流器在不同旋流数下沿

流程方向上的速度分布云图。根据上节结论，从方

案E、B、F、G中可以看出，燃油与流经预燃级第二级

旋流器的空气在火焰筒中燃烧依然形成4种回流区，

即角回流区、唇口回流区、掺混回流区、中心回流区，

其中，中心回流区决定着燃烧火焰的稳定性。4种方

案均形成了稳定的中心回流区，且回流区大小均匀、

形状饱满，类似于椭圆形状，并沿燃烧室中心轴线对

称分布。

图12为燃烧室中心回流区分布曲线。可以看

出，预燃级第二级旋流器旋流数变化对中心回流区

的分布特性具有显著影响，随着旋流数的增加，中心

回流区呈先减小后增大的趋势，且方案E、F、G的中

心回流区有后移趋势，不利于主燃区稳定燃烧；方案

B的中心回流形状饱满、位置居中，有利于稳定回流

区火焰。该结果表明，预燃级第二级旋流器具有雾

化燃油、稳定火焰的作用，且旋流数不宜过大，也不

宜过小。

图13为燃烧室中心轴线速度分布曲线。可以看

出，与改变预燃级第一级旋流器旋流数方案相比，各

方案的速度曲线变化趋势基本一致。在中心回流区

初始形成阶段（即y≤0.10 m），各曲线在y=0.04 m处

出现速度绝对值峰值，随后负速度逐渐减小。在
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图11 第二级旋流器旋流数对燃烧室沿流程方向速度分布的影响
Fig.11 Effect of the swirl number of the second-stage swirler on the velocity distribution

along the flow path in the combustion chamber
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y=0.08 m处，速度由负逐渐转正，标志着中心回流区

逐步建立。转正后的速度呈指数式上升，直至在火

焰筒出口段趋于稳定。该稳定趋势与火焰筒末端的

收敛结构有关，该结构对沿流程方向的流场速度起

到了减缓和调节作用。该结果表明，预燃级第二级

旋流器主要起促进燃油雾化作用，对轴线速度分布

虽有一定影响，但不如第一级旋流器显著，说明其对

流场结构的干预较弱。

根据方案E、B、F、G沿流程方向的轴向速度云

图、中心回流区曲线图及中心轴线速度分布图的对

比分析，可以得出方案B为4种方案中的最佳方案，

即当预燃级第二级旋流数为0.85时，燃烧室的流场

性能较好，满足工作需要形成中心回流区，所做设计

结构合理。

4.2.2 第二级旋流数对燃烧室温度场的影响

图14为预燃级第二级旋流器在不同旋流数下的

燃烧室轴向截面温度分布云图。可以看出，火焰在

高温燃烧区域的差别比较明显。其中，当旋流数为

0.85时，高温燃烧区域分布较均匀，燃烧较为充分；

当旋流数为0.53、1.39、3.08时，高温燃烧区域在主燃

区均出现一定程度的后移趋势，不利于火焰在主燃

区内稳定燃烧，燃烧效果整体一般。主要原因在于

火焰筒内中心回流区的速度分布特性对火焰稳定性

具有关键影响，即当中心回流区形成良好且回流强

度适中时，更有利于火焰在主燃区内稳定驻留。由

此可见，随着旋流数的增加，主燃区火焰稳定性呈先

增强后减弱的趋势，且旋流数越大，其对流场结构和

火焰稳定性的影响越明显。

图15为燃烧室中心轴线温度分布曲线。通过分

析可以得出，燃烧室中心轴线温度呈先增大后降低

趋势，在y=0.15~0.20 m处，方案E的最高温度可达

2 600 K，方案B、F的最高温度可达2 500 K，说明方

案E、B、F的燃烧更加充分；方案G的最高温度可达

2 400 K，说明随着旋流数的增加，主燃区最高温度

逐渐下降。结合上文分析的方案B中心回流区最为

理想，可得出方案B的中心回流区结构较优，对高温

区形成及火焰稳定有积极作用。

根据方案E、B、F、G沿流程方向的温度分布云图

和中心轴线温度分布曲线图的对比分析，可以得出

方案B为4种方案中的最佳方案。即当预燃级第二

级旋流数为0.85时，燃烧室的温度场性能较好，主燃

区燃烧充分且稳定。

4.3 预燃级旋流器对燃烧室出口温度场与燃烧效率

的影响

4.3.1 预燃级旋流器对燃烧室出口温度场的影响

图16为燃烧室出口温度分布云图。在选择出预

燃级第一级最优旋流数的条件下，通过调节预燃级

第二级旋流数，分析燃烧室出口温度场的变化情况，

探究其对燃烧特性的影响。通过分析可以得出，不

同方案下的出口温度基本在接近的范围内，但中心

高温区域的分布存在差异。其中，方案E的中心区

域最高温度可达2 000 K以上，原因在于预燃级旋流

数较小，使得经预燃级的燃油摄入量减少，导致燃烧

室内的回流作用减弱，同时也增加了燃烧反应时火
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图12 第二级旋流器旋流数对燃烧室中心回流区分布的影响
Fig.12 Effect of the swirl number of the second-stage swirler

on the distribution of the central recirculation
zone in the combustion chamber
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图13 第二级旋流器旋流数对燃烧室
中心轴线速度分布的影响

Fig.13 Effect of the swirl number of the second-stage
swirler on the velocity distribution of the central axis

of the combustion chamber
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焰的长度，所以在燃烧室出口处仍有较高温度的火

焰燃烧；方案B和方案F的燃烧室出口温度分布较

好，中心区域最高温度在1 900~2 000 K之间，且高

温区域的面积居中分布；方案G的出口温度分布不

均，使得其后涡轮部件受热不均，不利于涡轮的使用

寿命。

4.3.2 预燃级旋流器对燃烧室燃烧效率的影响

图17为燃烧室燃烧效率随油气比的变化曲线。

可以看出，随着油气比的增加，各方案的燃烧效率呈

缓慢增长趋势，说明此时燃油流量的增加对燃烧室

的燃烧效率影响较小；但随着供油增加到一定程度

时，燃烧效率开始降低。导致此现象的主要原因为

随着油气比的增加，燃油流量摄入增大，使得主燃区

的油气混合接近恰当比，导致燃烧室内化学反应速

率及火焰传播速率变大，燃烧强度增强，进而提高了

燃烧效率；但随着油气比的不断增加，主燃区会呈现

富燃燃烧状态，导致燃烧室内的油气分布不均，易造

成火焰形成焠熄状况，同时也吸收了燃烧释放的热

量，降低了主燃区的燃烧温度，增加了排放量，导致

燃烧效率降低。
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图15 第二级旋流器旋流数对燃烧室
中心轴线温度分布的影响

Fig.15 Effect of the swirl number of the second-stage
swirler on the temperature distribution of the central axis

of the combustion chamber
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图14 第二级旋流器旋流数对燃烧室沿流程温度分布的影响
Fig.14 Effect of the swirl number of the second-stage swirler on the temperature

distribution along the flowpath in combustion chamber
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通过曲线走势可以分析出，在油气比为0.025
时，方案B的燃烧效率最高，方案G的燃烧效率最低。

该现象说明了燃烧效率与燃烧室中心回流区分布有

关，即中心回流区的流场特性越好，燃烧越充分，燃

烧效率越高。

5 结论

从预燃级第一级与第二级旋流器的结构特征参

数变化入手进行研究，开展了旋流数变化对燃烧室

流场与温度场燃烧特性影响的研究，揭示了燃烧室

内速度场、回流区、温度场的分布变化规律。通过分

别改变预燃级第一级、第二级旋流器旋流数，采用数

值计算方法探究了预燃级旋流器对燃烧室流场和温

度场燃烧特性的影响，得出了不同燃烧流场下的最

佳旋流器结构参数。主要结论如下：

（1） 当预燃级第一级、第二级旋流器旋流数均

为0.85（即预燃级第一级旋流角为+45°，第二级旋流

角为−45°）时，中心分级燃烧室的流场分布特性较

好，中心回流区的分布也较为理想。

温度/K：

1 250 1 325 1 400 1 475 1 550 1 625 1 700 1 775 1 850 1 925 2 000

温度/K：

1 250 1 325 1 400 1 475 1 550 1 625 1 700 1 775 1 850 1 925 2 000

温度/K：

1 250 1 325 1 400 1 475 1 550 1 625 1 700 1 775 1 850 1 925 2 000

温度/K：

1 250 1 325 1 400 1 475 1 550 1 625 1 700 1 775 1 850 1 925 2 000

(a) 旋流数0.53 (方案E) (b) 旋流数0.85 (方案B)

(c) 旋流数1.39 (方案F) (d) 旋流数3.08 (方案G)

图16 燃烧室出口温度分布云图
Fig.16 Nephogram of combustion chamber outlet temperature distribution
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图17 燃烧效率随油气比的变化曲线
Fig.17 Curve of combustion efficiency

changing with fuel-gas ratio
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（2） 当预燃级第一级、第二级旋流器旋流数均

为0.85（即预燃级第一级旋流角为+45°，第二级旋流

角为−45°）时，中心分级燃烧室的温度场分布特性较

好，出口温度分布也较为理想，表明回流区的形状大

小影响着温度场分布，对燃烧室的燃烧特性具有积

极作用。

（3） 当预燃级第一级、第二级旋流器旋流数均

为0.85（即预燃级第一级旋流角为+45°，第二级旋流

角为−45°）时，在油气比为0.025时，中心分级燃烧室

的燃烧效率最高。
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航空发动机尾迹云形成过程与预测方法研究

高 翔1，杨柯楠2

（1. 中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500；2. 成都航天通信设备有限责任公司，成都 610052）

摘 要： 尾迹云作为航空发动机辐射强迫值最大的排放产物，对温室效应贡献明显，针对尾迹云开展研究对于实现

碳达峰碳中和目标及应对全球气候变暖具有重要意义。阐释了尾迹云的定义与本质，系统介绍了其生成机理与影

响因素，说明了尾迹云对环境的负面影响，讨论了尾迹云形成过程的物理模型及判断尾迹云是否会生成的数学方

法。基于尾迹云形成过程模型，提出了飞机航路优化和分离发动机尾气水分两种可能减除尾迹云生成的策略，可为

未来尾迹云减除方法研究提供参考。

关键词： 航空发动机；尾迹云；尾气凝结；发动机排放；温室效应
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Overview of the aero-engine contrail formation
process and prediction method

GAO Xiang1, YANG Kenan2

(1. AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Chengdu 610500, China; 2. Chengdu Aerospace
Communication Equipment Limited Company, Chengdu 610052, China)

Abstract: Contrails have the highest radiative forcing among aero-engine emissions, contributing
significantly to the greenhouse effect. Therefore, research on contrails is of great significance in realizing
carbon peaking and carbon neutrality goals. The definition and nature of contrails were illustrated, and the
formation mechanism and corresponding affecting factors of contrail formation were systematically
introduced. The negative impact of contrails on the environment was presented. The physical model of the
contrail formation process and the mathematical method for contrail formation prediction were discussed.
Based on the contrail prediction method, two potential strategies of trajectory optimization and separating
water content from engine exhaust gas for contrail mitigation were suggested, which could provide
references for relevant studies in the future.
Key words: aero-engine; contrail; exhaust condensation; engine emission; greenhouse effect

1 引言

随着全球航空运输业的蓬勃发展，飞机排放问

题日益成为业内关注的焦点。近年来的相关研究表

明，尾迹云作为飞机发动机的排放产物，对温室效应

的贡献非常可观。因此，针对航空发动机尾迹云开

展研究，对于实现碳达峰碳中和目标及应对全球气

候变暖具有重要意义。

目前，对尾迹云的研究主要来源于欧洲，尤其集

中于德国。德国学者在尾迹云研究方面产生了很多

极具参考性的成果，涉及发动机尾气成分对尾迹云

的影响[1−3]、飞机尾流发展对尾迹云的影响[4]、尾迹

云形成机理与过程[5−6]、大气特性及尾迹云对大气

环境的影响[7−8]、尾迹云生命周期演化[9]、尾迹云生

成理论模型[10]、尾迹云仿真[11]和降低尾迹云对环
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境影响[12−13]等诸多方面。国内对尾迹云的研究尚

处于起步阶段，相关资料极少，较有代表性的为中国

民航大学的刘聪与魏志强[14]对民航发动机尾迹云

特征开展的数值研究。

本文系统性地介绍了尾迹云形成过程与预测方

法的研究现状，并根据尾迹云特性与预测方法提出

了相应的尾迹云规避策略，以期为未来国内开展尾

迹云相关研究提供参考。

2 尾迹云定义与形成过程

2.1 尾迹云定义

飞机发动机尾气在特定的环境温度与湿度下会

形成一种细长线状冰云，即尾迹云（又称航迹云、尾

气凝结）。尾迹云多出现于海拔8~14 km的高空，即

对流层顶部附近。该高度为多数飞机的巡航高度，

其环境条件适合尾迹云的形成。尾迹云的存续时间

因环境而异：超过10 min的为长期尾迹云或持续性

尾迹云，还有可能横向扩散形成尾迹卷云；不足

10 min的为短期尾迹云或非持续性尾迹云[15]。图

1、图2分别为典型的短期尾迹云和长期尾迹云[16]。

图3(a)为2012年5月26日当地时间12:05卫星拍摄的

加拿大纽芬兰海岸线上空的尾迹云，图3(b)为同一

区域2 h后（14:05）卫星拍摄的尾迹云。可以看出，

左侧为天然卷云，右侧的两组长期尾迹云有着清晰

的边界，交叉呈X形。这两组尾迹云可能是由自东向

西飞行的航班产生的。在2 h间，两组长期尾迹云因

横风向东南方向移动并扩散，覆盖了更大区域[17]。

2.2 尾迹云形成过程

从宏观与微观两方面介绍尾迹云的形成过程。

宏观上，尾迹云形成于航空发动机尾气与环境空气

掺混过程；微观上，尾迹云的形成与发动机尾气中各

成分的相互作用息息相关。

2.2.1 宏观过程——飞机尾流的发展

飞机尾流的发展可以分为射流区、涡流区、耗散

区及扩散区4个区域，如图4所示[11]。尾迹云中冰晶

的形成过程又可分为4个阶段，如图5所示[6]。

尾流发展首先进入射流区，冰晶的形成在此经

历前两个阶段。飞机翼尖产生的涡流会将绝大部分

发动机尾气卷入，使尾气与环境空气剧烈掺混。环境

中的气溶胶颗粒被吸入尾流，同时，发动机尾气中本

图1 短期尾迹云[16]

Fig.1 Non-persistent contrail
图2 长期尾迹云[16]

Fig.2 Persistent contrail

天然卷云 
Cirrus cloud

天然卷云 
Cirrus cloud

新尾迹云 
Young contrails

Newfoundland Newfoundland

50 km 50 km

已扩散的尾迹卷云
Aged spreading contrails

(a) 12:05 (b) 14:05
N N

图3 长期尾迹云的演变[17]

Fig.3 Evolution of persistent contrail
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身存在烟尘与超细液相颗粒，这些颗粒物均可作为

水蒸气的凝结核。与环境空气的掺混使发动机尾气

温度快速下降，导致尾气中的水蒸气呈过饱和态，进

而附着在凝结核上形成水珠，随后迅速凝结为冰晶。

在随后的涡流区中，冰晶经历后两个发展阶段。

由于两股翼尖对涡的相互作用，尾流会下降数百米

至更低海拔，但这两股对涡与环境作用又会产生向

上的二次涡流，携带部分尾气与冰晶升至更高海拔。

在涡流区的起始阶段，形成于射流区的冰晶会吸收

更多相对于冰过饱和的水蒸气，体积迅速增长，形成

可见的尾迹云。其中，两股对涡形成的下尾流所携

带的冰晶，因海拔下降处于更高环境温度中而迅速

升华；二次涡形成的上尾流携带的冰晶，则进入更加

寒冷的更高海拔处，吸收环境中的过饱和水蒸气继

续生长。

数分钟后，涡流动能耗尽，无法维持原有流型，

尾流与环境空气完全掺混，进入耗散区。此时，下尾

流中的冰晶已完全升华，上尾流中的冰晶因处于寒

冷环境可留存较长时间。通常数小时内尾流会进入

扩散区，尾迹云可能发生竖直或水平方向的扩散，最

终形成覆盖大片区域的尾迹卷云。这一过程会受到

风切变、大气湍流、颗粒物沉积及辐射过程等因素的

影响。

2.2.2 微观过程——发动机尾气成分

航空发动机尾气成分主要源于大气中已有成分

和燃油燃烧产物，包含二氧化碳、水蒸气、硫氧化物、

氮氧化物、烟尘颗粒及碳氢化合物等。在对流层顶

部至平流层底部区域，发动机尾气可在大气中长期

约10 s

约100 s

约1 000 s

数小时

约50 m

约1 km

射流区

涡流区

耗散区

扩散区

t=0 s

XW

XW=V∞×t

图4 飞机尾流的发展过程
Fig.4 Evolution of aircraft wake

0~0.1 s
尾气颗粒物

(10 nm)

0.1~1.0 s
颗粒物被激活为水滴

(100 nm)

1.0~10.0 s
水滴凝结为冰晶并继续生长

(1 000 nm)

10.0~100.0 s
上尾迹中的冰晶生长
下尾迹中的冰晶升华

图5 尾迹云中冰晶的形成过程
Fig.5 Formation of ice crystals in contrail
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驻留并改变大气化学组分，且在湿冷空气中能形成

尾迹云，改变局部云层分布。

冰是尾迹云的主要成分，冰晶中的水分来自发

动机尾气与环境空气中的水蒸气。其中，前者在冰

晶的形成中起主导作用，即尾迹云的水分主要源于

发动机燃烧产物。

冰晶的形成离不开凝结核。实验[18]结果表明，

在缺乏凝结核的条件下，水蒸气无法自发成核并凝

结为水珠或冰晶。尾迹云中冰晶的凝结核主要有两

大类。一是烟尘颗粒，源于发动机燃油的不完全燃

烧。纯净烟尘具有疏水性，但其可被尾气中硫氧化

物衍生的硫酸分子激活为亲水性颗粒。激活后，烟

尘颗粒能够吸附环境中的过饱和水蒸气形成水珠，

进而转化为冰晶，如图6所示[11]。二是液相颗粒，来

源于环境空气与发动机尾气。环境空气中的液相颗

粒绝大多数为水溶性分子的溶液颗粒，其数量远低

于发动机尾气中的颗粒，因此对冰晶形成几乎无贡

献，仅在发动机尾气颗粒物显著减少（如采用氢燃

料）的特殊情况下除外。发动机尾气中的部分气体

分子可生成超细液相颗粒，包括硫酸溶液颗粒、硝酸

溶液颗粒（源于氮氧化物）与碳氢化合物颗粒，这类

超细液相颗粒的尺寸远小于烟尘颗粒，水蒸气在其

表面凝结需要更高的过饱和度。

尾迹云中冰晶的成核过程受尾流颗粒物数量及

尺寸的显著影响。烟尘颗粒的数量可以用烟尘排放

指数EIsoot（定义为每千克燃料燃烧所产生的烟尘颗

粒数量）量化。当EIsoot>1014 kg−1时，尾流处于富烟状

态，形成的冰晶数量较多；当EIsoot处于1013~1014 kg−1

范围时，环境中的液相颗粒会对冰晶形成产生一定

影响；当EIsoot<1013 kg−1时，尾流处于贫烟状态，此时

若环境温度足够低，超细液相颗粒将在冰晶形成中

占据主导地位（图7）[6]。

3 尾迹云对环境的影响

尾迹云形成于高空，其作用如同给地球罩上了

一层保温罩，直接加剧了温室效应。其仅反射少量

太阳红外辐射，但会反射绝大部分地表红外辐射，从

而将热量“锁”在大气层中。尾迹云导致的大气层红

外辐射不平衡可以用辐射强迫值RF来量化。辐射

强迫值的单位为W/m2，意为单位面积上被迫留在大

气层中的热通量。辐射强迫值的定义式为：

T RF= (1)S

式中： TS为全球地表平均温度变化值； 为气候敏感

性因子，一般基于观测或气候模型估算得出，可用来

量化地表平均温度对辐射强迫值的响应。某气候影

响因素的辐射强迫值越大，代表该影响因素对温室

效应的贡献越大。

图8为2011年与航空相关的气候影响因子辐射

强迫值[6]。可以看出，航空业产生的辐射强迫值约

占人类活动总辐射强迫值的4%。而在航空相关的

辐射强迫值中，尾迹云的贡献超过了二氧化碳，成为

首要来源。尾迹云的辐射强迫值中，80%来自尾迹

卷云，其余多数来自长期尾迹云，短期尾迹云几乎无

贡献。

德国航空航天中心的BOCK和BURKHARDT[19]

在一项研究中，仿真了尾迹云对全球辐射强迫值的

干烟尘颗粒

无硫路径 硫强化的烟尘激活

激活为水滴

冻结

图6 烟尘颗粒激活路径[11]

Fig.6 Activation pathway of soot particles
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影响，得出如下结论：①2006年，空中交通造成的全

球辐射强迫值为49 mW/m2；②预计2050年空中交

通规模将为2006年的4倍，相应的辐射强迫值为

159 mW/m2；③若进一步考虑全球气候变化的影响，

2050年空中交通辐射强迫值预估为160 mW/m2；④若

再纳入航空发动机技术发展因素——假设尾气中烟

尘数量减少50%，则2050年该辐射强迫值预估为

137 mW/m2。

4 尾迹云形成过程的物理模型

4.1 水的相图

水的相变过程可通过相图体现。图9为根据国

际水和水蒸气性质协会（IAPWS）公式[20]绘制的

0℃以上水的相图。图中每一点代表水蒸气的一种

状态，蓝色曲线表示水蒸气相对于液态水的饱和分

压。曲线上方区域，水蒸气分压高于其相对于液态

水的饱和分压，水蒸气呈过饱和状态，有液化趋势；

曲线下方区域，水蒸气不饱和，倾向于呈气态。当水

蒸气分压一定时，随着温度的降低，相图上的水蒸气

状态点会向左移动。若状态点穿过饱和分压曲线进

入过饱和区域，水蒸气便倾向于液化。因此，温度降

低会促进水蒸气液化，反之，温度升高会促进液态水

汽化。在0 ℃以上，水的相图仅呈现气态和液态两

种状态。

当温度低于0℃时，水的相图会呈现气态、液态

与固态3种状态。图10为根据Goff Gratch公式[21]绘

制的0 ℃以下水的相图。当水蒸气分压一定时，随

着温度的降低，水蒸气将先凝华为冰，之后冰又转化

为液态水。

4.2 水的相图上尾迹云的形成过程

尾迹云的形成过程也可通过水的相图体现。如

图11所示，A点为环境空气状态点，B点为发动机尾

喷口处尾气状态点（假设尾气的温度与成分均匀）。

从B点到A点的过程代表发动机尾气与环境空气掺

混后冷却、稀释的过程。为简化模型，假设该过程绝

热，同时水蒸气分压与尾气温度的下降速率恒定且

(a) 人为因素RF (b) 航空RF (c) 飞机诱导云RF

航空
(约90 mW/m2)

尾迹卷云
(40 mW/m2)
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(10 (5~30) 

mW/m2)
飞机诱导云

(50 (20~150) 
mW/m2)其他

(约2.29 W/m2)

NOx

(5 mW/m2)

CO2

(35 mW/m2)

图8 航空相关的气候影响因子辐射强迫值[6]

Fig.8 Aviation-related climate forcer RF
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成比例，因此可以用直线连接B点与A点代表这一过

程，相关观测结果也证实了该简化方法的准确性。

从B点到A点的过程中，该掺混线先经1点穿过冰饱

和分压线，再经2点穿过液态水饱和分压线。1点之

前，尾流中水蒸气未饱和；1点至2点间，水蒸气相对

于冰过饱和，但因缺少成核过程无法转化为冰；2点
之后，水蒸气相对于液态水过饱和，开始附着于凝结

核并形成液态水滴。随着掺混进一步进行，该掺混

线经3点再次穿过液态水饱和分压线。3点之后，水

蒸气相对于冰过饱和，水珠开始凝结为冰，尾迹云中

的冰晶便形成于这一阶段。最终，掺混线终止于A
点。图11中，A点的水蒸气处于非饱和态，因此冰晶

会在不久后完全升华，形成短期尾迹云。

如果A点位于液态水饱和分压曲线与冰饱和分

压曲线之间，如图12所示，则环境中的水蒸气为相对

于冰过饱和态。此时，尾迹云一旦形成，则可存在较

长时间，形成长期尾迹云。

图13为无尾迹云形成的3种情况。在图13（a）和
图13（b）中，掺混线经1点穿过冰饱和分压线，此时水

蒸气相对冰呈过饱和状态，但因掺混线未经过液态

水饱和分压线，无法形成液态水珠。因此，无论环境

对冰呈不饱和（图13（a））还是饱和（图13（b））状态，

尾迹云均不会形成。在图13（c）中，掺混线全程处于

水蒸气分压不饱和状态，因此尾迹云完全不会形成。

综上，在水的相图上，掺混线若穿过液态水饱和分压

线，尾迹云即可形成，反之则不会形成；尾迹云形成

后，若环境中水蒸气呈过饱和状态，则为长期尾迹

云，否则为短期尾迹云。

4.3 尾迹云判断模型

Schmidt-Appleman准则是一种判断是否生成尾

迹云的数学方法，该方法定义了一种临界温度，若

环境温度低于该临界温度，则生成尾迹云，反之则

不生成[10]。

4.3.1 掺混线斜率的推导

基于4.2节中的讨论，掺混线BA为直线，则其斜

率可定义为：

G e e
T T= (2)ex a

ex a

式中：e为水蒸气分压；T为总温；下标ex代表发动机

尾气状态；下标a代表环境空气状态。

水蒸气分压可通过下式计算：

e pq= / (3)

式中：p为空气压力；q为水蒸气质量分数；ε为水与空

气分子质量之比，为一恒定值（0.622）。
假定发动机为涡扇发动机且内、外涵气流在尾

喷口处已均匀掺混，则发动机尾气中水蒸气分压可

通过下式计算：

e p m q m q m EI
m m m=
+ +

+ + (4)ex
B a C a f H O

B C f
2

式中：mB为外涵进口质量流量；mC为内涵进口质量

流量；mf为燃油流量；EIH O2
为燃油的水排放指数，

即燃烧每千克燃料产生的水的质量（对于航空煤

油，该值为1.26，即每燃烧1.00 kg航空煤油会产生

1.26 kg水）。

式（2）中的分子可表示为：

( )
e e p m q m q m EI

m m m
pq

pm EI q
m m m

=
+ +

+ +

= ( + + )

(5)
ex a

B a C a f H O

B C f
a

f H O a

B C f

2

2

发动机中燃料燃烧产生的能量一部分被用来抵
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图11 短期尾迹云形成过程
Fig.11 Formation process of non-persistent contrail
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抗阻力做功，这部分能量可表示为：

W m Q= (6)f

式中：W为发动机抵抗阻力所做的功；η为发动机总

热效率；Q为燃料热值。

燃料燃烧后随尾气排入大气的热量Qex为：

Q m Q= (1 ) (7)ex f

基于内、外涵气流在尾喷口处已均匀掺混的假

设，发动机尾气的总焓为进口空气本身的总焓与燃

料燃烧后进入尾气的热量之和：

H
m Q C T m m
m m m=

(1 ) + ( + )
+ + (8)ex

f p a B C

B C f

式中：Cp为空气的比定压热容。

尾气温度为：

T
m Q C T m m

m m m=
(1 ) / + ( + )

+ + (9)ex
f p a B C

B C f

式（2）中的分母可表示为：

T T
m Q C T m m

m m m T

m Q C T
C m m m

=
(1 ) / + ( + )

+ +

=
(1 )
( + + )

(10)
ex a

f p a B C

B C f
a

f p a

p B C f

式（5）中q EIa H O2
，式（10）中C T Q(1 )p a ，

则qa和C Tp a可忽略不计，因此式（2）可简化为：

G
C EI p

Q= (1 ) (11)p H O2

由式（11）可以看出，若发动机性能参数（ 、

EIH O2
、Q）和环境参数（ p、Cp）已知，则可获得掺混线

斜率。

4.3.2 临界温度

Schmidt-Appleman准则中定义了一种临界状

态，如图14所示，即掺混线与液态水饱和分压曲线相

切，切点命名为LM点。

LM点参数可根据下式确定：

e T
T G

d ( )
d = (12)sat,l LM

LM

e e T= ( ) (13)LM sat, l LM

式中：esat, l为液态水饱和分压；TLM为LM点的温度；

eLM为LM点的水蒸气分压。

针对给定的掺混线斜率，可计算确定其对应的

LM点及临界掺混线。如图15所示，若实际掺混线

（实线）位于临界掺混线（点虚线）左侧，则该掺混线

必定穿过液态水饱和分压曲线，尾迹云随之生成；若

实际掺混线（短划曲线）位于临界掺混线右侧，则尾
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Fig.13 Three conditions of no contrail formation
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迹云不会生成。

临界环境状态点LC处于临界掺混线上，位于LM
点与横轴之间，其状态值需基于环境相对湿度定义：

T T
e T RHe T

G=
( ) ( )

(14)LC LM
sat,l LM sat,l LC

e RHe T= ( ) (15)LC sat,l LC

式中：TLC为LC点温度；eLC为LC点水蒸气分压；RH
为环境相对湿度。

如图16所示，以环境相对湿度50%为例，LC点

为临界掺混线与水蒸气50%湿度分压曲线（灰色曲

线，e e T= 50% ( )sat,l ）的交点。由于液态水饱和分

压曲线可理解为水蒸气100%湿度分压曲线，因此

LM点实为环境相对湿度100%时的LC点。在水的

相图中，临界掺混线、液态水饱和分压曲线与横轴共

同围成“尾迹云区”（图中淡蓝色区域）。若环境状态

点处于“尾迹云区”内，实际掺混线必定位于临界掺

混线左侧且穿过液态水饱和分压曲线，尾迹云随之

生成；若环境温度低于TLC，环境状态点将处于LC点
左侧的“尾迹云区”内，尾迹云会随之生成，反之则不

会生成。

至此，尾迹云生成情况的判断模型可简化为对

环境温度Ta和当前环境相对湿度下TLC的对比。若

T T>a LC，尾迹云不会生成；若T T<a LC，尾迹云会生

成。这一结论为Schmidt-Appleman准则的核心，可

作为尾迹云判断模型开发的依据。

5 减除尾迹云的方法

5.1 航路优化

Ta和TLC受飞机飞行高度影响，其关系可通过

Schmidt-Appleman图呈现，该图能直观展示不同飞

行高度、不同湿度条件下TLC及Ta的变化规律。图17
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图14 Schmidt-Appleman准则中定义的一种临界状态
Fig.14 A threshold condition defined in the

Schmidt-Appleman criterion
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图15 利用临界状态判断尾迹云的生成情况
Fig.15 Contrail formation predicted by threshold condition
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Fig.16 Contrail zone
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为Schmidt-Appleman图的示例，反映了一台总热效

率为0.3、以航空煤油为燃料的航空发动机的Ta和TLC

随飞行高度与相对湿度的变化特征[13]。图中，实线

代表标准大气条件下环境温度随高度的变化；从左

至右的4条虚线，分别对应环境相对湿度为0%、

30%、60%、100%时TLC随飞行高度的变化情况。

可以看出，当飞机飞行高度处于海拔10.2~14.0 km

区间时，无论环境相对湿度如何变化，Ta始终小于

TLC，尾迹云一定会生成。当飞行高度大于海拔

14.0 km或介于8.5~10.2 km之间时，尾迹云的生成

结果取决于环境相对湿度的具体数值。例如，在海

拔10.0 km高度处，只有当环境相对湿度超过30%时

Ta才小于TLC，即该高度下尾迹云仅在环境相对湿度

达到30%以上时才会生成；当飞行高度降至海拔

8.5 km以下时，即便环境相对湿度为100%，Ta仍大

于TLC，完全不会生成尾迹云。由此可见，通过调整

飞行高度，可阻止尾迹云的生成。

5.2 分离发动机尾气中的水

图18呈现了2条不同的掺混线。实线掺混线斜

率更高，所形成的“尾迹云区”（深蓝色区域+淡蓝色

区域）范围更大，且环境状态点恰好处于该区域内，

因此尾迹云会生成。短划虚线掺混线斜率较低，其

形成的“尾迹云区”（淡蓝色区域）范围更小，未能覆

盖环境状态点，因此尾迹云不会生成。由此可见，掺

混线的斜率越低，尾迹云的生成概率越小。

式（11）为掺混线斜率的计算公式，其反映了影

响掺混线斜率的各类因素。对于在给定高度飞行的

给定发动机，环境压力、空气比定压热容以及水与空

气分子质量之比均为恒定值。对于当前使用航空煤

油作为燃料的航空发动机，其燃料热值亦为固定值。

因此，只有通过降低燃油水排放指数或发动机总热

效率才能降低掺混线斜率。然而，降低发动机总热

效率会显著增加发动机油耗并恶化发动机性能，所

以降低燃油水排放指数成为唯一选择。从抑制尾迹

云生成的角度看，通过分离发动机尾气中的水分，即

可达到等同降低水排放指数的效果。

6 结论

（1） 系统性地介绍了航空发动机尾迹云的定

义、形成过程、对环境的影响、形成过程的物理模型。

尾迹云的生成受多种因素共同影响，包括凝结核状

态、燃料热值、燃料排放指数、环境温度、环境压力、

发动机效率等。

（2） 基于物理模型提出了两种减除尾迹云的方

法路径，其一为通过改变飞机飞行高度规避尾迹云

的生成，其二为分离发动机尾气中的水以减小尾迹

云生成的可能性。

（3） 建议未来针对尾迹云减除方法的研究应首

先聚焦于改变飞机飞行高度的航路优化方法。因为

该方法一般不涉及对飞机及发动机构型的改造，可

快速应用于现有飞机。分离发动机尾气中的水理论

上可以彻底杜绝尾迹云的生成，但该手段对技术的

要求较高，需要对发动机进行较大改动，在短期内实

现的可能性较低。
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国外航空发动机核心机派生发展途径研究
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摘 要： 航空发动机核心机技术长期以来一直受到世界各航空发动机企业的高度重视，已成为发动机系列化发展

的主要技术途径。系统梳理了国外航空发动机核心机研制计划，以及各计划下所研制的系列核心机和发动机；研究

了美欧航空发动机领域标杆企业核心机的派生发展历程与现状，总结出各企业核心机的发展途径及规律；结合我国

发动机的发展现状，提出了核心机派生发展的相关建议。对我国加快航空发动机研制进程、保障其可靠发展具有重

要的参考价值。
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Research on the derivative development of foreign core engines
SUN Lu, LI Qian*, CUI Yanlin

(AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Chengdu 610500, China)

Abstract: The core engine technology of aviation engines has long been highly valued by aviation engine
companies around the world and has become the main technological approach for the development of
engine series. A series of core engines developed under various foreign aero engine-related programs has
been illustrated. The core engine development approaches and patterns were summarized based on the
derivative development processes and status of foreign core engines. Based on the current development
status of engines in China, relevant suggestions for the development of core engine derivatives have been
proposed, which have important reference value for accelerating the research and development process of
aviation engines in China and ensuring their reliable development.
Key words: aero-engine; core engine; derivative development; technology pathway; serialization

development; development programs

1 引言

航空发动机核心机由高压压气机、燃烧室和高

压涡轮部件集成。在核心机的基础上配装风扇、低

压涡轮、加力燃烧室、控制系统、传动系统等，即可研

制出覆盖一定推力（功率）范围的航空发动机[1]。

核心机的技术水平直接决定了航空发动机整机产品

的性能，发动机性能的每一次重大跨越，都离不开核

心机性能的大幅提升。依托成熟、高性能、高可靠性

的先进核心机发展航空发动机，能够较快形成覆盖

一定推力（功率）范围的系列化产品，大幅降低发动

机研制技术风险和研制成本，并缩短研制周期。因

此，核心机技术长期以来一直受到世界各航空发动

机企业的高度重视，已成为航空发动机系列化发展

的核心技术基础，而核心机系列化发展同样是当前

国际先进航空发动机研发机构的通用做法。深入理

解并掌握核心机的研制规律，据此制定科学的策划
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并完成部署，对我国加快航空发动机研制进程、保障

其可靠发展具有重要的参考价值。

2 国外航空发动机核心机研制计划

国外航空发动机核心机研制以美国的技术和成

果最具代表性。受20世纪50年代后期开始的“要导

弹不要飞机”政策的影响，美国的航空发动机技术研

究和发展费用被缩减到了历史最低水平，导致其技

术水平和发展速度远落后于苏联[2]。在此背景下，

为降低型号研制的技术风险，美国在航空发动机技

术的研发中增加了一个预先发展阶段，即在将技术

研究成果应用于型号研制以前，尽可能地在接近发

动机真实工作状态下进行试验和验证。

1959年，美国空军研究实验室正式向国防部提

出优先发展高压压气机、燃烧室和高压涡轮3大关键

部件的核心机发展思路，正式推出“轻重量燃气发生

器”（LWGG）计划。在该计划取得初步成功后，美国

国防部从1963年开始调拨专款予以支持，并将该计

划更名为“先进涡轮发动机燃气发生器”（ATEGG）

计划。ATEGG计划由美国空军管理，年度经费平均

为3 000万~4 000万美元，主要支持18.00 kg/s级或更

大流量的核心机及相关部件的设计、研制和验证工

作，开发的技术可应用于大型涡扇和涡喷发动机。

之后，美国国防部又启动了“联合涡轮先进燃气发生

器”（JTAGG）计划，主要研究2.27~13.60 kg/s流量的

核心机技术，应用于中小型发动机。美国国家航空

航天局（NASA）在20世纪70年代开展的面向民用航

空发动机技术的“高效节能发动机”（E3）计划也属

于技术验证机和核心机相关计划[3]。截至1988年
“综合高性能涡轮发动机技术”（IHPTET）计划实施

之时，ATEGG计划和E3计划的相关研究均并入

IHPTET计划中，继续开展技术开发和核心机研制的

工作。在IHPTET后续计划——“通用的、经济可承

受的先进涡轮发动机”（VAATE）计划中，通用核心

机成为重点研究的3大技术领域之一。由此可以看

出，美国对核心机的研制是持续的、成系统的。

截至目前，美国已成功研发出多代核心机，每代

核心机均在前代基础上改进发展，具有显著的连续

性和继承性。经过长期的实践与探索，美国在核心

机验证技术的积累中总结出了航空发动机技术“基

础理论−部件−核心机−技术验证机−工程验证机−原
型机”的发展途径和规律。借助核心机和技术验证

机这一关键环节，发动机的部件和系统技术能够在

应用于型号研制之前即在真实发动机环境中得到充

分验证，有效暴露潜在问题。通过不断改进，核心机

不仅成为了先进技术的重要验证平台，更奠定了型

号发展的坚实基础[4−5]。

英国在20世纪70年代同样启动了发动机核心机

研制计划。其技术路径首先是以阿杜尔发动机核心

机为基础搭建高温验证装置，随后由罗尔斯∙罗伊斯

公司（简称罗罗公司）牵头，相继研制出RB199、
RB211和V2500系列发动机[6]。

3 国外航空发动机核心机派生发展途径

从20世纪60年代至70年代起，美欧航空发动机

领域的标杆企业就开始采取核心机和验证机技术途

径，解决飞机系统研制中发动机多部件匹配及自身

系列化发展的关键问题，并获得了巨大成功，研制出

一系列军、民用发动机。

3.1 美国GE航空航天公司(简称GE公司)
美国GE公司始终重视核心机的技术开发和验

证工作，通过稳步提升核心机性能、增加技术储备，

有效降低了研发风险。在ATEGG计划的推动下，

GE公司成功研制出GE1、GE14、GE29和GE37等多

代核心机，如表1所示。

在前3代核心机的基础上，GE公司成功研制出

一系列军、民用发动机，如F101、F110、F404和
CFM56。之后，GE公司以F101和F404发动机核心

机为基础，派生发展了多型发动机，如图1、图2所示。

配装B-1轰炸机的F101-GE-100发动机，在其核

心机基础上，少量改动了高压压气机静子的作动系

统、放气系统和燃烧室机匣的后部构件，通过适应性

改进风扇（2级→3级，直径1.14 m→0.97 m，压比

2.0→3.2）、减小涵道比（2.01→0.87）、减小涡轮直径

并提高转速、缩小加力燃烧室等，发展了配装F-16、
F-15战斗机的F110-GE-100发动机，派生发展了配装

B-2远程轰炸机的F118发动机[7]。

F404发动机最初是20世纪60年代GE公司为

F/A-18战斗机研制的小涵道比加力式涡轮风扇发动

机，是在GE公司的第三代核心机GE23的基础上发

展而来的[8]。之后，基于F404基本型，少量改动燃

油控制系统、喷管和燃烧室，派生发展了配装F/A-18
飞机、A-4SU攻击机、X-47B舰载无人机、F-117A
隐身轰炸机的F404系列发动机。
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GE公司的第四代核心机GE29于20世纪70年代

末至80年代初开始研制，目标是配装下一代高马赫

数战斗机。在该核心机上，GE公司验证了轻质量低

成本压气机、轻质量瓦片式燃烧室、整体叶盘、可调

涡轮冷却和隔热涂层等技术。在试验了2台核心机

后，GE公司在GE29核心机的基础上又发展了第五

代核心机GE37，验证了高温升双层壁火焰筒、多孔

薄膜冷却单晶材料涡轮和对转涡轮设计等技术[9]。

在军用核心机的基础上，GE公司开始了民用发

动机的研制。如图3所示，GE公司以GE14核心机为

基础，派生发展出CFM56-2、CFM56-3、CFM56-5、
CFM56-7系列民用发动机。CFM56-2发动机于1979
年服役，应用于DC80-70和B707等飞机。CFM56-3

GE14核心机 F101

F101-100

F101-102

F110-100A

F110-100B

F110-100C

F110-400

F110-129

F110-129B

F110-132

F118-100

F118-101

F110-100

图1 F101发动机核心机派生发展示意
Fig.1 Schematic of derivative development

based on the F101 core engine

GE23核心机 F404

F404-400

F404-400D

F404-100D

F404-102

F404-102D

F404-F1D2

F404-402

F404-RM12

F404-F2J3

F404-IN20

图2 F404发动机核心机派生发展示意
Fig.2 Schematic of derivative development

based on the F404 core engine

表1 GE公司核心机发展代次[6]

Table 1 Core engine generations of GE

代次 年份 核心机代号 重点攻关技术 典型发动机型号

第一代 1963年 GE1 气冷涡轮温度1 573 K TF38、CF6

第二代 20世纪70年代初至1975年 GE14
冲击式冷却涡轮，冷却芯套，涡轮导向叶片

3片铸成一体，变面积涡轮导向器
F101、F110、CFM56

第三代 1976年 GE23 瓦片式燃烧室，变面积涡轮导向器 F404

第四代 20世纪80年代 GE29
瓦片式燃烧室，整体叶盘，双合金叶盘，
可调涡轮冷却系统，定向凝固涡轮叶片

−

第五代 20世纪80年代末 GE37（XTC-45）
新轴系，变循环技术，冲压组合发动机，

高超声速运输机动力
F120

第六代 20世纪90年代 XTC-76 复合材料，无盘轮子 −

第七代 20世纪90年代末 XTC-77 高温材料，增材制造 −

GE14核心机 F101

CFM56-2

CFM56-2C

CFM56-2B

CFM56-2A

CFM56-3
CFM56-3B

CFM56-3C

CFM56-5

CFM56-5A

CFM56-5B

CFM56-5C

CFM56-7 CFM56-7B

图3 CFM56发动机核心机派生发展示意
Fig.3 Schematic of derivative development

based on the CFM56 core engine
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发动机设计使用了增大尺寸的风扇和与风扇相匹配

的增压级。CFM56-5A发动机参考CFM56-2和
CFM56-3发动机设计经验，进一步增大风扇尺寸，优

化了风扇、增压级、高压压气机和燃烧室的气动设

计，并采用了第一代电子调节控制系统，耗油率较

CFM56-3发动机降低了10%~11%。CFM56-5B发动

机参照CFM56-5A发动机设计，改用双环腔低排放

燃烧室，增压级改为4级。CFM56-5C发动机采用了

与CFM56-5B发动机完全相同的核心机，并通过再

次增大风扇进口直径，重新设计低压涡轮，采用混合

排气方式和第二代电子调节控制系统，成为CFM56
系列中推力最大的发动机，其耗油率较CFM56-3发
动机降低16.2%。此外，GE公司在GE14核心机技术

基础上，研制了CF34发动机——主要配装支线客机

和喷气式商务/公务机的小型涡扇发动机。

从GE的实践经验来看，同一核心机可以衍生出

适配不同应用场景的多种发动机产品，如F101发动

机核心机衍生出了配装轰炸机的F101-GE-100发动

机、配装战斗机的F110-GE-100发动机、配装远程

轰炸机的F118发动机、配装民用客机的CFM56系
列发动机[10]。同时，同一核心机通过吸收新技术

优化发展后，可以显著提升发动机产品性能。例

如，CFM56-5系列在原核心机基础上应用大量新技

术，使得CFM56-5比CFM56-2耗油率降低13%~15%，

可靠性提高30%~40%；在GE90原型机基础上衍生

GE90-94B时，通过改进设计三维气动高压压气机，

使得推力提高了10%。

3.2 美国普拉特∙惠特尼集团公司(简称普惠公司)
普惠公司在ATEGG等计划的推动下，研制出一

系列核心机。通过核心机派生和优化发展，发展出

了可满足多种飞机需求的系列发动机，同时为新一

代高推重比发动机的研发奠定了坚实基础。普惠公

司的核心机发展代次见表2。

普惠公司首先在PW535核心机的基础上研制出

F100发动机，之后派生发展了F100-220E、F100-220P、
F100-229、F100-229A和F100-232等系列发动机，如图

4所示。这些发动机所配装的F-15和F-16系列飞机至

今仍是美国现役的主力战斗机。

在PW685核心机的基础上，普惠公司经过

PW685、XF119、YF119等验证机平台的验证，研制出

配装F-22战斗机的F119发动机；随后，又在F119发动

机的基础上改型研制出了F135发动机，用于配装美

国现役最新型的F-35战斗机。F119-100发动机核心

机派生发展情况如图5所示。

在XTC-66核心机的基础上，普惠公司研制出了

XTE-66发动机。XTE-66是F119发动机推力增大型

的验证机，也是普惠公司论证下一代战斗机发动机

PW7000的技术验证机，其推重比较F119发动机提

表2 普惠公司核心机发展代次
Table 2 Core engine generations of PW

代次 年份 核心机代号 重点攻关技术 用于发动机型号

第一代 20世纪60年代末 STF200核心机 − −

第二代 20世纪70年代 PW535核心机 高压压气机，高温涡轮技术，燃烧室优化 F100

第三代 20世纪70年代末 PW685核心机 − F119和F135

第四代 20世纪80年代 PW699核心机 − −

第五代 20世纪80年代末 XTC-65 高推重比技术，对转涡轮技术，高温材料应用 −

第六代 20世纪90年代 XTC-66 军用技术转化，材料与结构创新 −

第七代 20世纪90年代末 XTC-67 对转涡轮技术，高温材料与冷却系统，高压压气机优化 −

PW535核心机
 

F100  

F100-200P 

F100-220E  

F100-229A  

F100-232  

图4 F100发动机核心机派生发展示意
Fig.4 Schematic of derivative development

based on the F100 core engine

PW685核心机 
 

F119-100  

F135-100  

F135-400  

F135-600  

图5 F119-100发动机核心机派生发展示意
Fig.5 Schematic of derivative development

based on the F119-100 core engine
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高50%。同时，XTC-66也是民用发动机PW6000和
PW8000的核心机。XTC-66核心机派生发展情况如

图6所示。

从普惠的实践经验来看，预研计划是核心机诞

生的源头。例如，F100、F117和F119发动机均由

ATEGG计划诞生的核心机衍生而来。同时，同一核

心机通过吸收新技术优化发展后，可以推动发动机

产品性能提升[10]。例如，XTE-66发动机验证机由

XTC-66核心机发展而来，而XTC-66核心机是在

F119发动机的JTF16核心机基础上改进的成果，该

验证机的推重比较F119发动机提高50%。

3.3 英国罗罗公司

英国在借鉴美国经验的基础上，由政府和罗罗

公司联合出资启动了核心机研制计划，成功研制出

RB199、RB211等发动机。此后，罗罗公司以RB211-
22的核心机为基础，相继研制出RB211-524和
RB211-535发动机。而后，又分别在这两款发动机

的核心机基础上进一步发展出系列发动机，如图7
所示。

罗罗公司的遄达系列发动机同样采用核心机优

化发展途径研制而成。1988年，罗罗公司在RB211-
524发动机基础上进行深度改进，研发出全新的

Trent700系列发动机，其推力、耗油率等性能指标较

RB211系列发动机均实现大幅提升。1993年，在

Trent700发动机的基础上，通过增大风扇直径、空气

流量、涵道比及提高总压比与部件效率，进一步研发

出Trent800发动机，应用于B777飞机，其推力、耗油

率等性能指标较Trent700发动机又有较大幅度提

升[11]。2000年，采用Trent700发动机的风扇，配装

0.8倍缩比的Trent800发动机的核心机，同时提高核

心机部件效率，成功研发出Trent500发动机，应用于

A340-500/-600客机，其耗油率较Trent700发动机降

低约7.5%。Trent8104发动机虽然没有投入服役，但

其全新设计的风扇具备优异的性能。Trent900发动

机采用Tren t8104发动机的风扇与经过放大的

Trent500发动机的核心机，在提高部件效率的同时，

耗油率较Trent700发动机降低约4%、推力增大约

18%，应用于A380客机[12]。为满足B787-9客机的

需要，Trent1000发动机在Trent900发动机的基础上

缩小尺寸，同时进一步增大涵道比，使得耗油率较

Trent900发动机下降约5%。最新型Trent XWB发

动机的装机对象为A350客机，其在Trent1000发动

机的基础上优化部件设计、增大风扇进口尺寸，同时

将中压涡轮改为2级、低压涡轮改为6级，进一步提高

核心机部件效率，耗油率水平与Trent1000发动机基

本持平[13]。

M250系列发动机最初由美国艾利逊公司研发

生产，该公司后被罗罗公司收购。60年来，M250系
列发动机以同一核心机为基础，发展出Ⅰ、Ⅱ、Ⅲ

和Ⅳ 4个系列核心机[14]，并在此基础上派生出涡轴、

涡桨两类发动机（图8），输出功率覆盖184~526 kW。

其中，民用涡轴型编号为M250-C，军用涡轴型编号

为T63或T703，涡桨型编号为M250-B。罗罗公司收

购艾利逊公司后，仍在持续对M250系列发动机进行

改进。目前，全球现役M250发动机已达15 000台，

超过100种飞机装配了该型发动机。

从罗罗公司实践经验来看，同一核心机能够衍

生出适配不同应用场景的多种发动机产品。例如，

M250与RB211-2的核心机均派生出了数十种满足

不同需求的发动机；同时，同一核心机通过吸收新技

术优化发展后，可以推动发动机产品性能提升，例如

XTC-66核心机 

XTE-66
核心机验证机 

PW7000
技术验证机 

PW6000 

PW6122 

PW6122-1D 

PW6122A 

PW6124 

PW6124A 

PW8000 

图6 XTC-66核心机派生发展示意
Fig.6 Schematic of derivative development

based on the XTC-66 core engine

RB211-22的核心机

RB211-524
的核心机

RB211-524B/C/D

RB211-524G/HB

RB211-524G/H-T

RB211-535
的核心机

RB211-535

RB211-535C

图7 RB211-22发动机核心机派生发展示意
Fig.7 Schematic of derivative development

based on the RB211-22 core engine
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经核心机优化发展后的Trent900发动机，其耗油率

较Trent700发动机降低约4%、推力增大约18%[15]。

4 结论与建议

综合对国外航空发动机核心机派生发展途径的

研究及对比分析，可以得出如下结论与建议：

（1） 在预研计划下诞生的核心机是发动机产品

研制的基础和源头。表明预先研究的投入在发动机

产品研制过程中处于首要地位。从技术路径上讲，利

用预先研究阶段已验证的先进部件与技术来构建核

心机，做好先期技术研究与集成验证，可在进入产品

研制阶段后，快速将技术成果转化为最终型号产品。

（2） 根据不同的市场及客户需求，通过匹配相

应部件与系统，同一核心机能够快速、低成本、低风

险地派生出一系列航空发动机产品。这种做法可以

有效控制研发风险、缩短研制周期、降低开发成本，

进而实现投入收益的最大化。

（3） 核心机持续融入新技术，持续优化发展，是

拓宽发动机谱系与推动性能升级的内驱力。在产品

需求的牵引及创新技术的加持下，核心机自身不断

迭代升级，持续突破原有性能极限。核心机的每一

次升级发展，均建立在扎实的技术基础与产品长期

运行经验的累积之上，通过长期积淀形成技术优势，

从而降低技术跨代风险。因此，坚持核心机优化发

展，是当前形势下实现高质量自主研发的有效途径。

（4） 基于核心机的产品系列化发展路径，是经

过实践验证的航空发动机研制规律。国外标杆企业

多遵循这一发展规律，成功研制出多型发动机产品。

为加快发动机产品研制进程，需从作战或市场需求

出发，重点开展基于核心机的发动机派生发展研究

——特别是针对已有或在研核心机的发动机派生发

展研究，推动新技术进口转化为产品；同时，需结合

新需求开展新核心机的研发与设计，通过与时俱进

的灵活发展模式，持续完善技术布局。
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国外高速飞行器及两大关键技术
发展动向研究

刘晓波，武凤莺，李文佳，黄克非
（中国空气动力研究与发展中心 计算空气动力研究所，四川 绵阳 621000）

摘 要： 高速飞行器领域始终是国外投资的重点，其中动力推进技术和拦截技术的研发更是重中之重。近期，以美

国为代表的国家在高速飞行器研制领域迈入新的发展阶段，其在动力推进技术和拦截技术方面取得的进展值得高

度关注。基于文献综述方法，系统梳理了国外高速飞行器的战略规划实施与调整情况，详细阐述了高速导弹、高速

飞机和相关试验平台的最新试飞进展，深入分析了支撑吸气式推进技术和新型爆震推进技术发展的研究工作，并对

高速飞行器拦截技术的发展态势与未来动向进行了研判。研究表明：在战略规划层面，美国持续强化核心盟友的协

同作用；在装备发展层面，美国将工作重心放在高速导弹的武器化飞行试验验证及高速飞机的首飞准备上，同时着

力打造低成本、高频次的高速技术演示验证平台；在动力推进方面，国外推动吸气式高速推进技术中固体燃料冲压

发动机在实际装备中的应用，同时积极推进旋转爆震发动机的工程化落地；在拦截技术研究领域，国外将飞行演示

的全面联调联试与优化发展作为重点方向。

关键词： 高速飞行器；动力推进；拦截技术；飞行演示；地面试验；发展动向
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Development trend of overseas high speed flight
vehicles and two key techniques

LIU Xiaobo, WU Fengying, LI Wenjia, HUANG Kefei

(Computational Aerodynamics Institute, China Aerodynamics Research and
Development Center, Mianyang 621000, China)

Abstract: The development of high speed flight vehicles has always been the investment focus overseas,
especially the research on power propulsion and interception technology. Recently, high speed flight vehicle
development in the United States has entered into a new stage, and its progress in power propulsion and
interception technology deserves close attention. Based on the method of literature review, the
implementation and adjustment of strategic planning of high speed flight vehicles overseas were
investigated. The latest flight tests of high-speed missiles, aircraft, and test bed were described. Research
work on supporting the development of air-breathing propulsion and new detonation propulsion technology
was analyzed. The development trend of interception technology related to high speed flight vehicles was
obtained. The results show that the role of the core ally is still highlighted for high speed flight vehicles in
strategic planning in the United States. As for the development of hypersonic flight vehicles, high speed
flight weaponization test and high-speed aircraft initial flight test were two important aspects during recent
activities. Meanwhile, high-speed flight demonstration activities paid more attention to low-cost and high-
frequency. For power propulsion technology, soild fuel ramjet technology is advanced in the field

收稿日期：2025-05-10
作者简介：刘晓波(1974−)，男，湖南隆回人，高级工程师，从事空气动力学领域情报研究。

引用格式：刘晓波，武凤莺，李文佳，等. 国外高速飞行器及两大关键技术发展动向研究[J]. 燃气涡轮试验与研究，2025，38(4)：92−100. LIU Xiaobo，WU
Fengying，LI Wenjia，et al. Development trend of overseas high speed flight vehicles and two key techniques[J]. Gas Turbine Experiment and
Research，2025，38(4)：92−100.



application , and the rotating detonation propulsion is turned into an engineering application stage. For high
speed interception technologies, the flight demonstration has fully entered the stage of comprehensive
testing and optimization development.
Key words: high speed flight vehicle; power propulsion; interception technology; flight demonstration;

ground test; development trend

1 引言

2024年，国外的高速飞行器研究取得了较大进

展，尤其是美国，不仅依托核心盟友持续落地了新版

高速飞行器的战略规划，还快速推进了高速飞行器

的发展，如高速导弹加强实战化测试，高速飞机进入

试飞前的最后准备阶段。高速飞行器的相关测试技

术发展态势也异常活跃，其飞行试验平台呈现低成

本、高频次、常态化演示验证等特点，而地面试验技

术充分结合新型激光诊断技术和大数据融合分析

的优势，进一步提高了测量精准度。与高速飞行器

研究相关度最高的两大关键技术均取得了新的研

究成果。在动力推进技术领域，一方面是继续推动

气液两相型双模态超燃冲压推进与固体燃料冲压

燃烧两种吸气式高速推进技术竞相获得成果；另一

方面则持续看好爆震推进技术，尤其是旋转爆震的

发展潜力，大力推动其工程研制上的成果转化。而

且，除美国外，日本、加拿大也在持续推动吸气式高

速推进技术的发展。在拦截技术领域，美国的高速

防御飞行器已全面进入联调联试并进一步优化发展

阶段，俄罗斯计划2025年列装具备击落高速飞行器

目标能力的S-500新型防空系统。国外高速飞行器

及动力推进与拦截技术的最新发展动向值得我们高

度关注。

2 高速飞行器

2.1 战略规划研究

国外高速飞行器的战略规划研究包括进攻型高

速飞行器和防御型高速飞行器两个方面。

在进攻型高速飞行器研究方面，2024年11月，

美、英、澳组成的“奥库斯（AUKUS）”国家联盟签署

了一份新的高速飞行器技术共享协议[1]。该协议

名称为“高速飞行测试和实验（HyFliTE）”，将在

2028年前开展包括“多达6次”的三方试飞活动，经费

规模达2.52亿美元。三方通过开展系列测试和实验

来提高高速飞行器技术的开发和交付能力，加速高

速飞行器概念的更新和关键使能技术的开发。该协

议致力于保持美、英、澳三国在高速国防技术前沿方

面的优势，以在战场上领先对手，加强集体安全。据

报道，HyFliTE协议以美国和澳大利亚已合作研发

15年的高速飞行器项目为基础，包括两国于2020年
启动的“南十字星综合飞行研究实验”项目。英国加

入HyFliTE协议表明“奥库斯”联盟正通过技术资源

共享，加速实现安全防御承诺。新协议中确定的“高

速技术和能力发展框架”将为市场注入活力，未来将

有90余家供应商参与其中，商业价值达12.7亿美

元[2]。HyFliTE协议的基本情况见表1。

在防御型高速飞行器战略规划方面，2024年4
月，美国导弹防御局向洛克希德∙马丁空间系统公司

（简称洛马公司）授予了一份价值170亿美元的合同，

用于研发“下一代拦截器（NGI）”，进而升级现有陆

基中段防御（GMD）系统，在大气层外通过碰撞杀伤

拦截来袭导弹。图1为洛马公司的下一代拦截器渲

染图。同年5月，美国导弹防御局和日本防卫省签署

表1 HyFliTE协议基本情况
Table 1 Brief information of HyFliTE agreement

项目 内容

背景
在美、澳前期开发高速飞行器的基础上，推动美、

英、澳三国在此方面的技术研发和联合测试

投资领域 高温材料、先进推进系统、制导与控制系统

试验情况 2028年前至少飞行6次

经费 2.52亿美元

产业影响 90余家供应商参与，工业能力提升

图1 洛马公司的下一代拦截器渲染图[3]

Fig.1 Rendering of next generation interceptor of Lockheed
Martin Space Systems Company
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了一份合作协议，允许日本加入“滑翔段拦截器

（GPI）”项目，共同提高高速导弹防御能力，最终实

现在配备“宙斯盾”弹道导弹防御系统的驱逐舰上对

处于滑翔段飞行阶段的高速导弹实施拦截。在日本

加入之前，美国的雷神公司与诺斯罗普∙格鲁曼公司

（简称诺格公司）已于2022年6月赢得了GPI项目的

设计合同，不过该项目目前仍处于早期开发阶段。

美2024财年《国防授权法案》透露，GPI项目将在

2029年底前形成初始作战能力，2032年形成全面作

战能力，2040年前至少交付24套装备。日本加入该

项目的主要任务是主导GPI火箭发动机和推进系统

的开发[3]。

由此可见，国外在高速飞行器的战略规划研究

方面主要以美国为主，而美国的战略规划研究在特

朗普政府时期，研究资源不再进行全球配置，但仍然

十分重视英国、日本、澳大利亚等核心盟友的作用。

2.2 发展现状研究

国外高速飞行器的发展现状研究主要体现在高

速导弹和高速飞机两个方面。

在高速导弹研究方面，实战化测试是发展研究

的重点。近年来，美国各军种均在投资高速导弹飞

行武器计划。其中，陆军和海军主要投资一种通用

的高速滑翔体，空军主要投资几项空射型高速飞行

武器计划。2024年7月，美国政府问责局（GAO）确

定了6种进攻型高速导弹项目[4]，如表2所示，并强

调这6个进攻型高速导弹项目均需高度重视快速交

付能力。2024年，这6种高速导弹的实战化测试动作

频频，表明其已接近实战化部署阶段。

陆军的LRHW（官方代号为“暗鹰”）项目于2024
年成功进行了2次试射。6月的第一次试射在与海军

联合开展的“坚毅猎人24-2”演习中进行，标志着美

军首次将高速能力集成至两年一次的联合训练演习

中。12月，美国陆军对“暗鹰”远程高速导弹成功进

行了第二次试射。2025财年，LRHW的研究、发展、

试验与鉴定（RDT&E）预算请求经费为5.380亿美

元，并预算了7.442亿美元用于采购LRHW的地面支

持装备。陆军已经部署了LRHW的样弹，并计划于

2027年部署另外2个导弹连。海军的CPS项目于

2024年6月在夏威夷考艾岛的太平洋导弹靶场

（PMRF）完成了通用型高速导弹的端到端飞行试

验。2025财年预算文件透露，海军原计划于2025年
底将CPS部署在朱姆沃尔特级驱逐舰上，不过现已

推迟到2027年。CPS项目2025财年的RDT&E经费

预算为9.039亿美元，高于2024财年的9.011亿美元，

但并没有采购方面的预算。海军的HALO项目原计

划由雷神公司和洛马公司负责完成初步开发，但据

海军新闻网2025年4月10日消息，该项目由于预算限

制已于2024年秋季终止[5]。海军的标准-6 Block IB
高速导弹项目正在紧锣密鼓地开发中，旨在通过采

用两级固体燃料火箭发动机，使其具备更强的反舰

和防空能力。空军的ARRW（官方代号为“AGM-
183A”）项目原本计划于2023年底列装，但由于试验

屡屡失败，项目面临终止风险，但空军仍坚持完成余

下原型弹测试，并于2024年3月17日完成最后一次全

弹测试。美国国防部2025年6月公布的最新预算文

件表明，空军重新启动了ARRW项目，并申请了2026
财年的经费预算[6]。另外，空军的HACM项目取得

了快速进展（图2），计划于2024年10月至2027年3月
期间对HACM导弹开展13次飞行试验，如果项目获

得成功，将做出生产决定[7]。

另外，高速导弹的实战化测试也呈现国际化发

展的趋势。2024年3月，俄罗斯在战场上首次使用了

表2 美军6个进攻型高速飞行武器项目
Table 2 Six offensive high speed weapon projects of the United States armed forces

军种 项目名称 最新进展

陆军 远程高速武器（LRHW）项目
2024年6月和12月成功进行了2次试射，2025年列装部队，

计划于2027年部署另外2个导弹连

海军

常规快速打击（CPS）项目 2024年6月完成通用型导弹端对端飞行试验，2027年在朱姆沃尔特级驱逐舰上部署

高速空射进攻性反水面作战武器（HALO）项目
2024年大幅增加研发投入，分别授予雷神公司和洛马公司1.16亿美元开展初步开发，

但由于预算限制原因在2024年秋季被海军终止

标准-6 Block IB高速导弹项目 2024年12月导弹用固体火箭发动机完成静态测试，导弹进入小批量生产

空军
空射快速响应武器（ARRW）项目

2024年3月完成了最后一次全弹测试，10月获得1300余万美元追加资金，
2025年6月项目重启并申请预算

高速攻击巡航导弹（HACM）项目 2024年10月至2027年3月期间将对HACM导弹开展13次飞行试验
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“锆石”高速导弹。同月，朝鲜声称其首枚中程高速

导弹的固体火箭发动机推进系统地面试验取得成

功，可能在7月进行了该导弹的首次试射，但韩国官

员表示该导弹在空中爆炸。2024年5月，英国向澳大

利亚的Hypersonix发射系统公司和加拿大的太空发

动机系统公司授予了13亿美元合同，用于开发新型

高速导弹。2024年7月，日本发布视频，展示了在高

速滑翔弹头研发方面取得的进展。同月，美国陆军

已明确规划，计划从2026年起将高速飞行武器部署

在欧洲地区。澳大利亚Hypersonix发射系统公司和

美国火箭实验室正朝着计划中的飞行试验迈进，试

验对象为颠覆性自主快速运输（DART）高速飞行器。

在高速飞机研究方面，顺利开展首飞是近期追

求的最为重要的目标。美国洛马公司承研的SR-72
飞机计划于2025年首次试飞，其采用涡轮冲压组合

（TBCC）发动机作为动力系统，飞行速度将达到6马
赫[8]。另外，美国空军还向赫尔默斯（Hermeus）公
司提供资金，支持开展“夸特马（Quarterhorse）”高速

飞机的飞行测试[9]。“夸特马”飞机同样采用TBCC
发动机（代号为“奇美拉（Chimera）”）作为推进系统，

能够以5马赫的速度飞行。赫尔默斯公司于2024年
专门投资1.35亿美元建设了一座名为HEAT（高焓吸

气式测试设施）的先进地面设施，应用其连续的高流

量、高焓和低压飞行条件来对“奇美拉”发动机进行

测试。该发动机除装备“夸特马”高速飞机外，未来

还将装备更大尺寸的“黑马（Darkhorse）”飞机和“翠

鸟（Halcyon）”高速客运飞机。除此之外，美国维纳

斯航空航天公司（也译为金星宇航公司，简称维纳斯

公司）的“观星者（Stargazer）”高速飞机也取得较大

研究进展。“观星者”是维纳斯公司利用其在旋转爆

震发动机研究方面积累的技术优势，正在研制的一

款民用高速飞机[10]。该飞机于2020年开始研制，采

用新颖的外观设计和先进的旋转爆震发动机作为动

力装置，其飞行速度将达到9马赫，飞行高度约为

51 km。图3为美国在研的3种高速飞机。

综上，国外以高速导弹和高速飞机为代表的高

速飞行器的发展已进入快车道。美国在该领域的研

究进展尤为突出，尽管前几年在高速导弹的实战化

测试方面不太顺利，但从其重新将助推滑翔技术与

吸气式巡航技术作为并行发展的两大关键测试技术

来看，一旦这些高速飞行器交付部队使用，将形成较

大战略优势。高速飞机的发展呈现多条路线齐头并

进趋势，技术突破指日可待。

2.3 测试技术研究

国外高速飞行器测试技术研究主要包括飞行演

示验证研究和地面试验技术研究两个方面。

在飞行演示验证研究方面，国外的关注重点为

发展高效的飞行演示验证平台。2024年，美国政府

持续资助高速飞行演示验证平台的建设，尤其是低

成本、高频次的高速飞行试验平台取得了进一步突

图2 HACM高速导弹渲染图[7]

Fig.2 Rendering of HACM missile
(a) SR-72

(b) “夸特马”

(c) “观星者”

图3 美国在研的3种高速飞机渲染图[8−10]

Fig.3 Renderings of three high-speed aircrafts currently
under development in the United States
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破。2024年3月，美国平流层发射系统公司在范登堡

空军基地西部靶场成功完成了“利爪”-A高速试验

飞行器（TA-1）的首次带动力飞行试验。2024年6
月，美国导弹防御局首次试飞了奎托斯（Kratos）公
司建造的高速飞行试验平台，通过收集飞行试验数

据加速推进了高速技术的发展。2024年9月，约翰∙
霍普金斯大学应用物理实验室与德国航空航天中心

携手，在挪威对美空军的高速飞行器BOLT-1B进行

了试验（图4），获取了边界层转捩和湍流的相关信

息[11]。2024年12月，美国国防部授予奎托斯公司一

份价值14.5亿美元的合同，旨在支持国家高速技术

倡议2.0，通过建立经济实惠的飞行测试平台，快速

提升高速飞行测试能力，减少高速飞行武器技术研

发风险及缩短开发周期[12]。此外，美国导弹防御局

近期成功完成了高速试验台（HTB）的第二次飞行测

试（HTB-2）。

地面试验技术研究的目标在于利用先进测试手

段获得更高质量的试验数据。2024年1月，美国新墨

西哥州桑迪亚国家实验室开发了一种基于相干反斯

托克斯拉曼散射的氮气和氧气温度测量技术，利用

这种新型激光吸收光谱诊断技术全面表征了其自由

活塞高速激波风洞中的流场特性。同月，研究人员在

普渡大学的波音/美国空军科学研究办公室（AFOSR）
6马赫静音风洞（ANDLM6QT）中演示了一氧化碳的

双光子激光诱导荧光测量技术，频率达到100 kHz，
将最先进技术水平提高了两个数量级，有力推动了

边界层和尾流中烧蚀产物与气体混合的耦合测量研

究的发展[13]。2024年5月至6月，美国加利福尼亚州

的MetroLaser公司分别向田纳西州阿诺德工程发展

中心的冯 ∙卡门气体动力学设施风洞和得克萨斯

A&M大学的两级轻气炮交付了多套高速与超高速

聚焦纹影系统，这些系统具备以100 kHz的频率生成

高质量图像的能力。2024年8月，MetroLaser公司与

密歇根大学合作，共同开发并建造了一种极为先进

的超高速传感器。该传感器采用双色外差干涉测量

法，在NASA艾姆斯研究中心的电弧激波管设施

（EAST）中进行了兆赫兹频率的电子数密度测量[14]。

目前，美国已建成两座6马赫静音风洞。图5为圣母

大学和波音公司在美国空军科学研究办公室资助下

建成的6马赫静音风洞结构简图[15]。2024年11月，

圣母大学还建成首座速度可达10马赫的静音风洞，

能够模拟高速飞行条件下的极端环境，促进了高速飞

行动力学、湍流、飞行控制和推进等方面的研究[16]。

可以看出，开展高速飞行器相关测试技术研究

是保证高速飞行器发展的关键。开发低成本、高频

次的高速飞行试验平台，建设先进的地面试验设施，

研究高效的试验技术，是未来发展相关测试技术的

重点研究方向。

3 动力推进技术

动力推进技术是支持高速飞行器发展最为关键

的技术之一，尤其是吸气式动力推进技术的快速进

步，推动了高速飞行器在多个领域的应用，具有很大

的发展潜力。2024年以来，国外吸气式动力推进技

术取得长足进展，具有以下两个方面的明显特征。

一是在传统气液燃料超燃冲压发动机通过飞行

演示和地面测试持续优化和完善运行性能的同时，

固体燃料超燃冲压推进技术也取得重大进步。气液

燃料超燃冲压发动机的研究已有几十余年的历史，

取得了丰富的研究成果。其中，美国的研究成果尤

为突出，大量研究成果正从实验室层面向战术应用

层面转化。2024年，美国在气液燃料超燃冲压发动

图4 在挪威开展的BOLT-1B飞行测试[11]

Fig.4 BOLT-1B flight test conducted in Norway

驱动管直径
60 cm, 长60 m

收缩/扩张喷管
出口直径60 cm

直径1 m门阀

试验段

真空罐
(直径3.7 m, 高16 m)

调节阀(直径约12 cm)

图5 圣母大学6马赫静音风洞示意图[15]

Fig.5 Schematic of the Mach 6 quiet tunnel built by the
University of Notre Dame
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机研究方面取得的最大进展是高速吸气式武器概念

（HAWC）项目完成了超燃冲压发动机的持续燃烧测

试，速度达6马赫，射程超1 000 km，其衍生项目

MoHAWC启动后也进展良好，有望实现低制造成

本、多平台兼容的目标。日本宇宙航空研究开发机

构（JAXA）于2024年4月在角川太空中心的冲压发

动机试验设施中测试了6马赫超燃冲压发动机，另外

在高焓激波风洞中进行了速度超过8马赫的超燃冲

压发动机测试，并为“高马赫综合控制冲压发动机实

验”（HIMICO）进行了部件测试[17]。加拿大航天发

动机系统公司于2024年7月和8月在各种空气燃料当

量比下，对接近全尺寸的DASS GNX涡轮冲压发动

机进行了测试，并在2024年10月将该发动机集成到

全尺寸的Hello-1X演示验证飞行器中，实现了32 km
高空飞行，速度达到5马赫。

除液体和气体燃料超燃冲压推进技术取得重大

进展外，固体燃料冲压推进技术也有重大进步[18−19]。

2024年4月，荷兰应用科学研究组织（TNO）对固体

燃料冲压发动机的超声燃烧速率测量系统进行了改

进，采用一种创新的后处理方法，能够将原始测试数

据转换为燃烧速率，从而提高研究人员在固体燃料

冲压发动机地面试验中评估燃烧室性能的能力。图

6为通过石英窗侧壁观察到的固体燃料超燃冲压发

动机燃烧室情况。2024年7月，TNO的飞机推进试

验设施实施了一项地面试验计划，以验证系统改进

后的功能和性能。美国中佛罗里达大学的研究人员

利用3D打印技术生成增材制造粒子，在两座设备中

对固体燃料超燃冲压发动机的性能进行了测试，以

模拟固体燃料的冲压与超燃冲压环境，取得了较为

理想的结果[19]。

二是以旋转爆震发动机为代表的爆震推进技术

采用多条技术路线，加速推进爆震发动机由实验室

研究向工程研制过渡。美国在旋转爆震发动机技术

研究方面的最新进展主要体现在维纳斯公司、普惠

公司和通用电气航空航天公司（简称GE公司）等的

相关研究取得了重要突破。这三家公司在旋转爆

震发动机研究方面采用的技术路线尽管均突出了

旋转爆震发动机的性能优势，但各有侧重。维纳斯

公司侧重与NASA合作，开展火箭式旋转爆震发动

机（RDRE）的技术攻关，探索航空航天前沿技术；普

惠公司侧重与军方合作，开展纯旋转爆震发动机

（RDE）研究，并以补充路线的形式探索与其他循环

的组合，以服务于紧凑型高速武器或导弹平台；GE
公司侧重与NASA和军方的双重合作，利用在涡轮

发动机和变循环发动机技术方面的深厚积累，开展

旋转爆震燃烧室（RDC）的替换研究，并追求旋转爆

震发动机与双模冲压的组合运行，以实现多模无缝

集成模式下高速飞行器的持续高效工作。

2025年5月14日，维纳斯公司成功在新墨西哥州

太空港完成了旋转爆震火箭发动机的首次飞行试

验，验证了发动机在飞行条件下的性能和系统完整

性[20]，如图7所示。这次飞行试验是维纳斯公司在

2025年1月首次对旋转爆震与冲压相结合的VDR2
发动机成功实现点火的基础上进行的，测试时间相

对较短，仅约30 s，发动机产生了8 896 N的推力，且

飞行速度按计划并没有突破音障。VDR2发动机是

维纳斯公司提出的一种创新型高速发动机方案，结合

了旋转爆震火箭发动机的高推力、高效率与冲压发动

机的高效巡航性能。该发动机能够将飞行器加速至

6马赫，实现51 km的高空飞行，且效率提高了15%。

2025年3月4日，普惠公司宣布完成了旋转爆震

发动机的测试，并取得了令人鼓舞的结果，使其集成

图6 通过石英窗侧壁观察固体燃料
超燃冲压发动机燃烧室[18]

Fig.6 A model solid-fuel scramjet with an optically
accessible combustor by replacing two side

walls with quartz windows

图7 维纳斯公司旋转爆震火箭发动机首次飞行试验[20]

Fig.7 First flight test of Venus Aerospace’s
rotating detonation rocket engine
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到“元彗星（Metacomet）”项目成为可能[21]。图8为
普惠公司测试的旋转爆震发动机。该公司证实，这

次测试是根据2022年3月与美国空军研究实验室签

署的合同完成的，下一步将对发动机和飞行器的一

体化开展飞行测试，但其拒绝透露后续的测试是与

空军还是海军开展合作。这种推进概念在相对紧凑

的外形中提供了较高的热效率和性能，而且由于外

形紧凑，燃烧室距离较短，所以整个推进系统较小，

有助于减轻发动机的质量，并缩短燃烧模块的长度，

其集成于高速巡航导弹后，特别适用于舰载战斗机

搭载，同时还可以使可重复使用高速飞行器中的

TBCC发动机的长度减少约1/3。

2024年7月，美国GE公司完成了飞行尺度的双

模态冲压喷气发动机的试验，验证了该公司提出的

旋转爆震双模态冲压发动机概念[22−23]。图9为该发

动机的外观示意图。在此次试验过程中，该发动机

在多种工况下运行，包括涡轮基组合循环推进系统

的模态转换工况，以及预期的超过4马赫的飞行焓值

和压力条件下的巡航工况。旋转爆震发动机作为美

国国防部“王牌（Gambit）”项目的核心技术，其重大

进展将为未来高速导弹动力系统提供解决方案，对

远程精确打击武器发展产生重要影响[24]。

综上所述，国外的冲压发动机技术呈现气液燃

料和固体燃料协同并进的态势，而以美国为代表的

旋转爆震发动机技术已从实验室研究层面迈向了工

程化应用阶段。

4 拦截技术

国外在高速飞行器拦截技术方面的研究主要以

美国为主，重点依托GPI项目和NGI项目开展相关研

究，如图10所示。在GPI项目方面，2024年9月25日，

美国导弹防御局宣布选择诺格公司作为GPI项目的

唯一承包商[25]。目前，GPI项目已完成首次模拟拦

截试验，计划于2030年完成部署，其中的天基传感器

层（HBTSS）子项目进入实战化测试阶段，强化对高

速飞行目标的早期预警。在NGI项目方面，其将取

代波音公司目前在格里利堡和范登堡空军基地开发

的拦截器，每个NGI将携带多个杀伤拦截器，可多次

撞击同一枚来袭导弹，或同时对抗多个目标，具备机

动性更强、生存能力更广、可靠性更高、射程更远等

特征[26]。

另外，雷神公司于2024年11月透露，将利用“标

准-3”导弹和“标准-6”导弹开展高速防御飞行武器

的技术验证，尤其是“标准-6 Block IB”导弹，其作为

“标准-6”导弹的衍生型号，凭借高速飞行速度和先

进制导系统，可有效地拦截包括高速飞行武器在内

的空中目标，因而可作为一种反高速武器导弹；不过

雷神公司认为反高速武器导弹的关键技术主要为材

料问题，尤其需要解决材料的加热和封装。该导弹

于2024财年开始小批量生产，将于2026财年实现初

步作战能力。

日本主要通过加入美国的GPI项目，共同开发

图8 普惠公司测试的旋转爆震发动机[21]

Fig.8 Rotating detonation engine tested by
Pratt & Whitney Group

图9 GE公司提出的旋转爆震双模态发动机
Fig.9 GE’s dual-mode ramjet paired with

a rotating detonation combustor

图10 诺格公司的GPI项目渲染图[25]

Fig.10 Rendering of Northrop Grumman’s GPI project
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高速导弹防御能力。欧盟的高速防御（HYDEF）项
目于2021年启动，旨在开发大气层内的高速飞行目

标拦截器，研究团队包括来自欧盟7个成员国的14家
公司，正在进行概念研究，目的是评估拟开发拦截器

的可行性，后续将进行关键技术的初步开发。

综上所述，美国在高速飞行器拦截技术方面尽

管主要依托GPI项目和NGI项目开展相关研究工作，

也积极突出发挥核心盟友的作用。但是，从框架体

系搭建来看，特朗普政府推出的“金穹”项目规模将

更大，投入的经费也将更多，后期是否会将上述相关

拦截技术项目进行整合，还有待观察。

5 结束语

国外在高速飞行器及动力推进与拦截技术两大

关键技术研究方面取得了较大进展，主要体现在：高

速飞行战略规划仍然突出核心盟友作用；高速飞行

武器化试验接近实战部署边缘；高速飞机进入试飞

准备阶段；高速飞行试验平台技术演示验证活动更

注重低成本、高频次；吸气式高速推进技术进入液

体/气体燃料双模态超燃冲压推进与固体燃料冲压

燃烧协同并进的过程；旋转爆震发动机转入工程化

应用阶段；相关地面试验技术充分利用新型激光诊

断技术的优势提高测量精度；拦截技术飞行演示全

面进入联调联试并进一步优化发展阶段。
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小型涡扇发动机加减速供油规律技术研究

翟雄飞，李文发，卢师航，王 聪，郝宣璋
（中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘 要： 发动机加减速过程控制包括发动机起动过程控制和加减速控制，是发动机控制过程的重要组成部分，直接

关系到发动机的动态性能和飞机的机动性。以小型涡扇发动机外场减速熄火排故工作为牵引，深入分析了影响发

动机加减速性能的关键因素，提出了加减速过程燃油控制精度的修正方法及加减速熄火边界的摸底试验方法，并针

对该型涡扇发动机开展了相关试验验证。结果显示，所提出的修正方法、试验方法及加减速供油规律安全、有效。

该研究成果为其他型号发动机加减速供油规律的制定与考核提供了重要参考依据。

关键词： 航空发动机；减速熄火；加速供油规律；减速供油规律；燃油控制精度；加减速控制规律
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Fuel control characteristics for small turbofan engine
acceleration and deceleration

ZHAI Xiongfei, LI Wenfa, LU Shihang, WANG Cong, HAO Xuanzhang

(AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Chengdu 610500, China)

Abstract: Engine transient state control, including engine start-up process control and acceleration/
deceleration control, is a critical component of the engine control process. It directly impacts the dynamic
performance and takeoff maneuverability of aero-engine. Based on the field troubleshooting work
addressing deceleration flameout in a certain small turbofan engine, an analysis of the main factors
influencing engine acceleration/deceleration performance was conducted. Correction methods for transient
fuel control accuracy and methods for boundary exploration testing of acceleration/deceleration flameout
were proposed. Relevant experimental verification was carried out on a specific small turbofan engine. The
test results demonstrate that the proposed correction methods, testing methods, and acceleration/
deceleration fuel scheduling laws are safe and effective, thatcan serve as a valuable reference for
formulating and evaluating acceleration/deceleration fuel scheduling laws in other engines.
Key words: aero-engine; deceleration flameout; acceleration fuel scheduling law; deceleration fuel

scheduling law; fuel control accuracy; acceleration/deceleration control law

1 引言

发动机加减速控制直接关系到发动机的动态性

能和飞机的机动性，是发动机控制过程的重要组成

部分[1]。若加速过程控制不好，将影响发动机的加

速性能，严重时将导致发动机发生富油熄火、喘振和

超温等故障[2]；若减速过程控制不好，将影响发动

机的减速性能，严重时将导致发动机发生贫油熄火

或减速线限制等问题[3]。

目前国内发动机加减速控制基本为开环控制，

由数字电子控制器通过比例−积分−微分控制算法
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进行计算后，再与加减速控制规律进行高/低选。其

中，加减速控制规律大多通过试验和计算数据得出。

但在工程设计时需要从发动机使用方面着手，系统

考虑设计和使用场景。例如，某小型涡扇发动机在

外场进行地面滑跑过程中出现减速熄火故障，后续

开展了相关排故工作，通过调整减速供油规律解决

了该问题。本文以该发动机减速熄火问题排故工作

为牵引，深入研究了发动机加减速性能影响因素、加

减速过程供油精度修正方法、加减速熄火边界试验

和加减速供油规律制定方法[4]，并以该型涡扇发动

机为平台，完成了相关试验验证。

2 发动机加减速控制原理

目前，国内发动机一般采用全权限数字电子控

制（FADEC）系统。FADEC系统由数字电子控制器

（含软件）、机械液压附件、传感器、发动机电缆、点火

附件、滑油附件等组成。数字电子控制器通过接收

飞机指令，按照既定的控制计划，控制燃油供给和机

械液压作动机构工作，实现发动机状态控制，并对发

动机状态进行实时监测和处置，保证发动机在地面

和空中稳定可靠地工作。本文主要针对其对加减速

过程的控制进行相关技术研究。

2.1 发动机转速控制原理

小型涡扇发动机数控系统通常采用多回路控制

架构[5]，其转速控制回路的原理见图1。图中，Rgtg

为计量活门开度给定值，Rgtf为实际计量活门开度

反馈值，PWM为占空比，RVDT为角位移信号，Iout为

输出电流，Rgtbg为导叶角度给定值，Rgtbf为导叶角度

反馈值。外层实现转速的控制功能，为控制主回

路[6]；内层为油针小闭环控制回路和导叶小闭环控

制回路。

2.2 发动机燃油控制原理

发动机燃油控制原理见图2。数字电子控制器接

收来自飞机的油门杆等指令，由数字电子控制器按照

发动机调节计划计算出对应状态下的燃油流量[7]。

结合传感器反馈的发动机状态与控制给定进行比

较，按照设计的控制算法计算出燃油流量[8]，根据

燃油控制装置特性将计算燃油流量折合成Rgtg，Rgtg

与Rgtf的偏差按控制算法计算出控制信号，通过发

动机控制器输出端口，控制燃油计量装置中的电液

伺服阀或高速电磁阀，以改变燃油计量装置输出的

燃油流量，该燃油流量通过燃油分布器从主、副油路

送入发动机燃烧室，从而改变发动机的工作状态。

2.3 加减速控制原理

发动机在慢车以上转速加速/减速时，按供油规

律W f n p= ( )f C, c2 t3（Wf为燃油流量，nC, c2为相对换

算转速， f n( )C,c2 为与转速相关的油气比， pt3为压气

机出口压力）进行供油。图3、图4分别为加速控制逻

辑原理和减速控制逻辑原理。图中，H为飞行高度，

PLA为油门杆角度，Tt2为发动机进口温度，nHcmd为

计算转速，nH为高压转速。加减速过程主燃油流量

在加减速控制计划与稳态控制计划之间使用Min/
Max方法切换[9]。

3 发动机加减速性能影响因素分析

结合该型涡扇发动机实际工作情况，通过发动

控制算法+− +−
控制算法 高速

电磁阀
计量活门 发动机

控制
给定 PWMRgtg

RVDT
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叶片调节
装置 +−

控制算法 电液
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计算
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导叶
角度
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叶片调节
规律
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流量供油调节

器特性

图1 转速控制回路原理示意图
Fig.1 Schematic diagram of rotational speed control loop principle
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机加减速控制原理研究发现，影响发动机加减速性

能的主要因素包括：加减速过程燃油控制精度[10]、

加减速过程燃油控制一致性、发动机熄火边界和加

减速供油规律[11]。下文主要对以上4个因素存在的

具体问题进行研究，以探明工程应用中的具体影响

因素，从而在工程设计中进行解决。

3.1 加减速过程燃油控制精度

燃油控制精度直接关系到发动机加减速特性：

若实际供油比给定供油多，则导致加速时间短，减速

时间长，逼近喘振边界；若实际供油比给定供油少，

则导致加速时间长，减速时间短，逼近熄火边界。该

型涡扇发动机加减速过程的燃油控制精度要求在

±5%以内，但经过复查，在发动机减速过程中，燃油

控制精度不满足指标要求，某次减速过程的燃油控

制精度见表1。表中，nc为发动机高压转子相对物理

转速，Wfb为数控系统计算燃油流量，Wf1为实测燃油

−
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图3 加速控制逻辑原理示意图
Fig.3 Schematic diagram of acceleration control logic principle
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图2 燃油控制原理示意图
Fig.2 Schematic diagram of fuel control principle
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图4 减速控制逻辑原理示意图
Fig.4 Schematic diagram of deceleration control logic principle
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流量， Wf为计算流量与实测流量绝对误差， Wf为

计算流量与实测流量相对误差。从燃油控制装置的

流量特性差异、温度对流量特性的影响和测试系统

差异等方面进行分析，认为燃油控制精度不满足要

求的主要原因为测试系统差异和数控系统自身流量

特性标定不准确。具体表现为，流量标定测试系统

与发动机台架测试系统的布局、测量采集精度和数

控系统标定数据处理方法等不一致。

3.2 加减速过程燃油控制一致性

在加减速过程中，燃油控制一致性较差将影响

加减速过程的稳定性和可靠性，严重时可能导致加

减速过程喘振或熄火。综合考虑机械液压装置控制

一致性水平、测量系统的不确定性等因素，一般要求

加减速过程的燃油控制一致性不大于±3%。小型发

动机对燃油流量差异更加敏感，因此可以将一致性

精度要求提高到不大于±2%。

加减速过程燃油控制一致性由数控系统的供油

特性和供油算法决定。对该型涡扇发动机加减速供

油一致性复查发现，其供油一致性满足不大于±2%
的要求。具体见图5。
3.3 非标准天/全包线的发动机熄火边界

目前，国内在开展发动机燃烧室部件试验时，一

般只进行地面慢车状态的熄火边界试验，未开展与

发动机匹配后的全转速范围、全包线及非标准天的

发动机熄火边界试验。这导致在制定加减速试验方

案时，未能预留足够的熄火裕度[12]，进而引发一系

列问题：某中型发动机在高空左边界加速富油熄

火[13]；某小型发动机虽然在试验台试验时减速性能

良好，但在外场使用时发生了减速熄火故障。鉴于

此，发动机熄火边界需结合燃烧室部件试验结果，并

通过开展整机试验来确定。

3.4 加减速供油规律

发动机加减速过程的燃油控制主要根据加速或

减速供油规律与稳态供油高/低选实现，加减速供油

表1 发动机减速过程燃油控制精度
Table 1 Fuel control accuracy during engine

deceleration process

n c/% Wf b/（g/s） Wf l/（g/s） Wf/（g/s） Wf/%

100 103.53 101.09 2.44 2.36

97 77.44 83.90 −6.46 −8.34

95 68.40 70.66 −2.26 −3.30

93 61.89 62.34 −0.45 −0.73

91 56.40 54.17 2.23 3.95

89 51.87 48.34 3.53 6.81

87 47.72 43.07 4.65 9.74

85 43.68 39.66 4.02 9.20

84 42.03 38.33 3.70 8.80

83 40.22 36.39 3.83 9.52

82 39.08 34.18 4.90 12.54

81 38.12 32.80 5.32 13.96

80 37.05 31.64 5.41 14.60

79 36.39 31.46 4.93 13.55

78 35.89 31.61 4.28 11.93

77 35.43 31.85 3.58 10.10
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图5 发动机加减速供油一致性复查结果
Fig.5 Review results of fuel supply consistency during engine acceleration/deceleration
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规律直接关系到发动机加减速性能和加减速过程中

的可靠性及安全性[14]。加减速供油规律的制定步

骤为：首先根据发动机模型制定基本规律，经过数值

仿真进行初步修正；然后通过半物理模拟试验进行

二次修正；最后通过发动机台架试验进行优化及验

证。此外，加减速供油规律的制定需考虑加速喘振

边界、减速熄火边界、加减速时间要求、环境温度和

高度、燃油供油精度、发动机台份差异以及与起动供

油规律的衔接等主要因素。

4 加减速供油规律的制定

上述分析确定影响该型涡扇发动机加减速性能

的主要因素包括加减速过程燃油控制精度、发动机

熄火边界和加减速供油规律。为保证发动机加减速

性能，首先应对加减速过程燃油控制精度进行修正，

其次完成减速熄火边界摸底，最后开展加减速供油

规律制定和优化[15]。

4.1 加减速过程燃油控制精度修正

从3.1节可以看出，该型涡扇发动机的加减速过

程燃油控制精度较差，不能满足发动机要求，因此需

对加减速过程燃油控制精度进行修正。目前，行之

有效的修正方法为以台架测量燃油为基准，通过测

量数据分析，完成燃油控制装置的供油静特性修正，

最终使加减速过程燃油控制精度满足要求，具体步

骤如下：

（1） 进行燃油测试系统标定（小流量应采用量

杯法）。

（2） 开展发动机试验，录取燃油流量数据。

（3） 根据发动机试验结果，进行燃油控制装置

静特性修正。以物理转速为基准，整理加速过程与

物理转速对应的实测燃油流量（可以隔1%或2%的

转速点进行整理）和油针开度；然后与燃油控制装置

静特性中对应的物理转速及油针开度对应的特性流

量进行修正，并计算出差值；最后根据差值对其他开

度的特性流量进行修正。需要注意的是，需确保流

量曲线单调且过渡平滑。H=0.5 km、飞行马赫数

Ma=0工况下修正前后地面数控供油对比示意见

图6。
（4） 进行试验验证，若不满足要求，重复步骤

（3）和步骤（4），直至满足要求为止。

4.2 边界及裕度摸底

以发动机加速/减速供油规律 ( )W f H n p= ,f C,c2 t3

为基准，考虑到小型涡扇发动机工作时的燃油流量

需求量较小，随着大气环境的改变，单一的加减速控

制规律很难满足发动机全包线内加减速性能要求，

因此，在通用加减速控制规律的基础上引入了高度

和温度修正，如 ( )W f H n= ,f C,c2 p T / 288.15t3 t2 。

在修正后的减速供油规律的基础上，引入减速

摸底系数K md，将减速供油规律调整为W K=f md
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图6 加减速过程燃油控制精度修正前后地面数控供油对比（调整前节流）
Fig.6 Comparison of digitally controlled ground fuel delivery before and after accuracy correction for

the acceleration/deceleration process (throttle before adjustment)
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( )f H n p T, / 288.15C,c2 t3 t2 ，然后采用减速供油规

律单点逐次逼近及整体平移逼近2种方法，分别进行

熄火边界及裕度摸底试验，从而获取发动机的熄火

边界及裕度。在修正后的加速供油规律的基础上，

引入加速摸底系数K ma，将加速供油规律调整为

( )W K f H n= ,f ma C,c2 p T / 288.15t3 t2 ，然后采用

整体平移逼近法进行喘振边界摸底，从而获取发动

机的喘振边界裕度。下文以减速供油规律为例，对2
种摸底方法进行介绍。

4.2.1 单点逐次逼近法

试验过程中，选取发动机某一转速点，通过调整

( )f H n, C,c2 ，小步逐次改变该转速点的减速供油油气

比，并开展发动机减速摸底试验，直至发动机在该转

速点附近熄火，熄火点即为发动机在该转速点的熄

火边界，单点摸底方法示意见图7。同理，通过选取

不同的发动机转速点，即可得出发动机减速过程的

熄火边界。

4.2.2 整体平移逼近法

根据单点逐次逼近法得出的试验结果，对减速

控制规律中的 ( )f H n, C,c2 进行修正。然后进行 f发动

机减速摸底试验，试验过程中通过调整系数Kmd，使

发动机的减速供油线整体下移（图8），直至发动机熄
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图7 转速熄火边界摸底方法示意图
Fig.7 Schematic diagram of the speed flameout boundary exploration method
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图8 减速线平移熄火边界摸底方法示意图
Fig.8 Schematic diagram of the deceleration line traverse flameout boundary characterization method
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火，熄火点为发动机熄火转速点的边界，从而获取发

动机熄火边界裕度。

通过以上2种方法得到的发动机地面状态的熄

火边界如图9所示。可重复以上方法，在高空台上

获取发动机全包线的熄火边界和非标准天的熄火

边界。

4.3 加减速供油规律制定及优化

根据发动机模型计算结果，以通用加减速规律

W f n p= ( )f C,c2 t3为基础，通过调整 f n( )C,c2 实现发动

机加减速控制规律优化。

根据前文分析，为满足不同大气环境下发动机全

包线内加减速性能要求，引入高度和温度修正加速/

减速供油规律，如 ( )W f H n= ,f C,c2 p T / 288.15t3 t2 。

此外，由于不同台份发动机的节流特性存在

差异，考虑到加减速控制规律的兼容性及调整裕

度，需引入调整系数K，如 ( )W K f H n p= ,f C,c2 t3

T / 288.15t2 。最后，通过高空台试验对加减速供油

规律进行优化，以满足全飞行包线内标准天及非标

准天环境下发动机的加减速性能要求。

综上分析，加减速控制规律制定的形式为：加

速供油规律为 ( )W K f H n= ,f 1 C,c2 p T / 288.15t3 t2

（K1为加速供油规律修正系数），减速供油规律为

( )W K f H n= ,f 2 C,c2 p T / 288.15t3 t2 （K2为减速供

油规律修正系数），示意图见图10。

5 试验验证

加减速供油规律制定及优化，需经过全包线范

围内的加减速性能、非标准天的加减速性能、加减速

性能包容性试验考核，验证其是否满足发动机的使

用需求。

5.1 全包线范围内的加减速性能验证

全包线范围内加减速性能的试验方案为：根据

发动机工作包线分别选取不同高度的左边界和右边

界工作点，同时考虑台架试验能力，选取能够代表全

包线的试验点。在进行加减速性能试验时，每个试

验点的加速或减速性能应连续试验3次，以检验加减

速性能的一致性。在加速考核时，还应在制定的加

速供油规律基础上分别整体上移5%、10%和15%进

行试验摸底，以确保发动机具备一定的加速喘振和

富油熄火边界裕度；在制定的减速供油规律基础上

分别整体下移15%、20%和25%进行试验摸底，以确

保发动机具备一定的减速喘振和贫油熄火边界

裕度。

某型发动机在高空台开展了不同试验点的加减

速性能验证试验，结果表明：加减速时间满足发动机

性能要求；开展了加减速重复性试验，3次加减速试

验过程性能基本一致；完成了加速供油规律上调

10%及减速供油规律下调25%的摸底试验，期间发

动机未出现喘振、熄火等异常现象。试验结果见表

2、表3。
5.2 非标准天的加减速性能验证

非标准天考核点依据H=10 km以下左、右边界

分别选取的原则，考虑到试验经费，可选择飞机任务

巡航点进行试验，并进行非标准天与标准天的对比

分析及适应性分析。

该小型涡扇发动机选取了H=5 km，Ma=0.12进
行非标准天的加减速性能验证。结果表明，加速时

间为7.3~7.4 s（表2第5行），减速时间为7.2~7.3 s（表
3第5行），满足发动机指标要求，即加减速供油规律

满足发动机要求。
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图9 发动机减速熄火边界及裕度
Fig.9 Engine deceleration flameout boundary and margin
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图10 发动机加减速供油规律示意图
Fig.10 Schematic diagram of engine acceleration/

deceleration fuel scheduling law
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5.3 发动机加减速供油规律包容性试验

由于发动机不同台份间存在一定的差异，通用

的加减速供油规律在不同台份的发动机上使用，其

加减速性能会有所差异，因此需开展加减速供油规

律的包容性试验。包容性试验，应选用同一技术状

态、不同台份的发动机为样本，在相同的试验点开展

加减速性能试验，试验点的选取应包含全包线和非

标准天的主要试验点，发动机的台份数应不小于3。
该小型涡扇发动机在高空台进行了多台份的发

动机加减速性能考核，结果表明，制定的加减速供油

规律的包容性满足发动机的使用需求，其试验结果

见表4、表5。

6 结论

以小型涡扇发动机减速熄火排故工作为基础，

通过对发动机加减速性能影响因素进行深入分析，

明确了影响加减速过程的外部因素，提出了相应解

决方法，制定出带有温度和高度修正的加减速供油

规律。同时，提出了发动机熄火边界摸底试验方法

和加减速性能验证方法，并以该发动机为对象开展

了大量的试验验证，证明制定的加减速供油规律能

够保证不同台份的发动机在全包线、非标准天进行

安全且可靠的加减速运转，满足发动机的使用要求。
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高空活门参数化仿真与系统分析

王健生，付道鹏，田炜博
（中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘 要： 采用参数化仿真方法对高空活门流阻特性进行计算。提出一种基于Workbench的参数化设计方法，通过输

入指定参数实现高空活门的自动建模和仿真分析，从而确定高空活门的流阻特性。同时，在Flowmaster中通过C#语
言自定义高空活门元件，将计算的流阻特性输入到元件中，在通风系统仿真模型中进行迭代计算，提高了滑油系统

通风压力的计算结果精度。结果表明：飞行高度越高，高空活门对通风系统流阻特性的影响越大，说明了提升高空

活门流阻特性仿真精度的必要性；在膜盒活门未关闭时，仿真结果与试验结果误差在5%以内；在膜盒活门关闭时，仿

真结果与试验结果误差在10%以内。

关键词： 高空活门；参数化仿真方法；Workbench；流阻特性；自定义元件；航空发动机
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Parametric simulation and system analysis of high-altitude valve
WANG Jiansheng, FU Daopeng, TIAN Weibo

(AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Chengdu 610500, China)

Abstract: A parametric simulation method was used to calculate the flow resistance characteristics of a
high-altitude valve. A parametric design method based on Workbench was proposed to realize the automatic
modeling and simulation analysis of the high-altitude valve, and determine the flow resistance
characteristics of the high-altitude valve by inputting specified parameters. The high-altitude valve
element was customized by C# Language in Flowmaster, and the flow resistance characteristic was
calculated into the element and the ventilation system simulation model created in Flowmaster was selected
for generation calculation to further improve the accuracy of the calculation results of the ventilation
pressure of the lubrication oil system. The results show that the higher the flight altitude, the greater the
influence of the high-altitude valve on the flow field performance of the bearing chamber, implying the
necessityto improve the simulation accuracy of high altitude valve flow resistance characteristics; when the
membrane valve is not closed, the error between simulation results and test results is less than 5%; when the
membrane valve is closed, the error is less than 10%.
Key words: high-altitude valve; parametric simulation method; Workbench; flow resistance characteristics;

user-defined element; aero-engine

1 引言

自由通风系统是航空发动机滑油系统普遍采用

的通风形式[1]。高空活门作为该系统的关键结构

件，安装在通风系统末端，能随飞行高度的变化感知

实时大气压力，并通过改变流通面积来调节自身的

流动阻力，进而调节滑油系统压力。轴承腔压需维

持在一个合理范围，过高会导致轴承腔油气泄漏量

过大，过低则会使滑油泵[2]进口压力下降、填充能
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力减弱，当压力降至特定值时，滑油泵还会突然丧失

吸油能力。高空活门的作用在于，在高空外界大气

压力极低的条件下，仍能确保发动机滑油系统满足

滑油泵进口压力的最低需求，保障滑油供给顺畅，使

发动机润滑系统在整个飞行包线内正常工作。因

此，掌握高空活门在空中的实际工作特性，对该类型

通风系统的设计具有重要指导意义。

高空活门对通风系统[3]的高空性能起着至关重

要的作用，直接影响滑油系统在高空工况下的工作

状态。然而，由于高空活门仅在高空工况下启动工

作，其需求相较于其他滑油系统部件更少；同时，真

空模拟试验条件的技术指标复杂，相关数据难以获

取，导致国内外对高空活门的理论研究与实验测试

很少。目前，我国高空活门的设计加工仍采用俄罗

斯的技术方案，即采用膜盒感应压力与弹簧调节相

结合的机械式控制方式[4]。李国权[5]针对高空活

门的密封焊接曲线进行了相关研究，揭示了膜盒焊

接压力对膜盒活门关闭高度的影响规律。史淑娟和

朱礼文[6]探究了高空活门波纹管非线性接触对刚

度的影响，明确了膜盒波纹管刚度的计算方法。

本文对高空活门的空中工作特性进行计算与分

析，针对传统设计分析中因大量采用相似性建模和

仿真分析导致的设计效率低下问题，提出一种基于

Workbench的参数化设计方法[7]。该方法通过输入

指定参数即可实现高空活门的自动建模和仿真分析

功能，能够有效加快信息交汇速度、缩短校核与再设

计过程，从而提高高空活门的设计效率。在此基础

上，进一步总结归纳该活门的空中工作特性与结构

参数之间的关联规律。同时，在Flowmaster软件中

自定义高空活门元件，并将其应用于通风系统一维

仿真分析，进一步提高通风系统的仿真精度。

2 计算模型和数值方法

高空活门（图1）一般由波纹管式膜盒活门和弹

簧活门组成[8]。在波纹管与高空活门壳体之间存在

一个密封腔，腔内充有一定量的氩气，用以感知外界

大气与轴承腔内气体的压力、温度变化。膜盒活门与

内腔通气管形成一个可开关的气流节流通道，通过波

纹管的工作行程改变来调节气体的流通面积。

在一定飞行高度下，膜盒活门A处于打开状态，

弹簧活门B处于关闭状态，高空活门的内腔压力 pK

等于大气压力pH，即p p=K H。

随着发动机飞行高度的增加，外界气压逐渐减

小，膜盒活门右移。当高度达到一定时，膜盒内所充

气体压力 p 克服膜盒波纹管压缩力及外界气体压

力，推动活门A关闭，发动机轴承腔成为一个封闭

腔，此时弹簧活门B投入工作。此后，随着发动机飞

行高度的进一步增加 ， pK由弹簧活门B控制 ，

p p>K H，从而保证发动机滑油通风系统内腔压力

大于外界大气压力，其差值即为高空活门打开压力。

膜盒活门A

弹簧

通风器出口管

弹簧活门B

活门座

pδ

pH

pK

通风导管

膜盒壳体

图1 高空活门几何模型
Fig.1 Geometric model of high-altitude valve

第4期 王健生等：高空活门参数化仿真与系统分析 111



2.1 高空活门特性

高空活门整体特性包括膜盒的高空特性、膜盒

活门的关闭点飞行高度和高空活门的流阻特性。膜

盒的高空特性是指膜盒刚度与关闭点飞行高度之间

的关系；膜盒活门的关闭点飞行高度是指膜盒完全

关闭时的飞行高度；高空活门的流阻特性是指不同

高度和流量下高空活门的流阻。本文主要关注高空

活门的流阻特性。

2.2 计算模型

高空活门的参数化建模基于建模软件UG，建模

过程中对图1所示模型进行了适当简化，同时考虑了

膜盒活门位移对通风面积的影响，如图2所示。

通过UG界面接口使得UG和Workbench界面交

互连接，其协同关系如图3所示。在三维模型基础

上，根据零件的设计要求建立可控制三维模型形状

和大小的设计参数，所有尺寸均由相应的参数驱动，

当尺寸关系约束发生改变后，模型即可再生出对应

的三维模型。

2.3 网格划分

将流场几何模型导入ICEM中，流体域网格采用

非结构四面体网格，最大网格尺寸设定为0.3 mm。

网格划分结果如图4所示，共包含374 552个单元，

65 254个节点，网格最小质量为0.35，整体质量较好。

2.4 边界条件

进口采用空气质量入口，出口采用压力出口，如

图5所示。以大气压为参考压力，给定表压为0。壁

面采用无滑移壁面条件，计算湍流模型采用RNG
k e模型以及增强壁面函数进行近壁面处理，采用

SIMPLE算法进行速度压力耦合，流体设置为不可压

缩流体。计算截止条件为流动方程各项参数残差低

于10−6，能量方程低于10−8，迭代次数设置为5 000次。

2.5 结果分析

高空活门中空气流线分布如图6所示，可以看出

流体从进口进入，在底部端面处发生碰撞回弹，并在

出口处流出。

压力云图如图7(a)所示，在底部端面处压力变

大，压力梯度最大；从图7(b)中的速度云图可以明显

看出，在底部端面处速度发生很大的梯度变化，这是

经过转弯处的高速流体冲击的结果。

3 参数化仿真分析

Workbench提供了全新的协同仿真环境，其数

据接口兼容众多主流三维建模软件，可实时进行数

据共享与传递。利用UG建立某发动机高空活门实

体模型，并将模型通过数据接口导入Workbench，在
优化设计模块中通过改变活门结构尺寸进行参数化

优化[9]，以获取特定流量和工作行程下的流阻特性。

单个高空活门的仿真分析完成后，进行参数化

仿真，设置需要输入输出的参数。通过指定变量可

查看各变量关于设计参数的响应图。将进口流量、

活门的工作行程设为输入变量，进口流量设置在

1.0~50.0 g/s范围内，活门的工作行程设置在0.1~
10.0 mm范围内，高空活门进口压力设置为输出变

量。设置100个算例，具体的参数化仿真结果如表1
所示。

Workbench的优化设计分析通过响应面（线）来

完成，其支持的方法为实验设计法，即将重要的结构

参数点设置为在一定范围内变化的变量，在此范围

内迭代计算，检验仿真的输出结果与预设的响应曲

图2 高空活门简化模型
Fig.2 Reduced model of high-altitude valve

Flowmaster 
Amesim

零件/装配/参数

参数

响应曲线/面

一维仿真结果

CAD
UG

SolidWorks
ProE
Catia

ANSYS Workbench
DesignModeler

IcemCFD
Fluent

图3 Workbench协同仿真模型
Fig.3 Workbench co-simulation model
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面（线）是否拟合，从而达到优化的目的。

图8为进出口压降与输入参数的响应曲面。可

以看出，随着活门工作行程的减少和流量的增加，高

空活门的流阻逐渐增大。

4 活门行程与环境压力关系分析

通风系统仿真往往只给出环境压力等边界条

件，所以需要进一步建立膜盒活门行程与环境压力之

间的对应关系，从而得到流阻−流量−大气压的曲面。

活门行程与环境压力关系的性能试验装置主要

包含大气模拟腔、环境腔、轴承模拟腔、真空泵、加热

器、电磁阀、可编程逻辑控制器（PLC）、工控机、激光
图6 流线分布

Fig.6 Streamlines distribution

(a) 压力 (b) 速度

压力/Pa： 速度/(m/s)：

4 500
4 000
3 500
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50
45
40
35
30
25
20
15
10
5

图7 计算云图
Fig.7 Computational cloud contour

表1 参数化仿真结果
Table 1 Parameterized simulation results

活门行程/mm 进口流量/（g/s） 进出口压降/Pa

5.500 0 25.5 1839.40

1.003 5 49.7 151 139.58

9.995 1 1.2 1.89

1.003 5 1.3 114.96

9.951 8 49.7 2 707.04

5.499 3 1.1 3.35

1.000 8 25.5 39 442.37

5.462 6 49.7 7 096.20

9.977 9 25.6 720.74

3.250 1 13.3 1 109.88

7.725 8 13.2 271.67

…… …… ……

7.730 0 37.5 2 438.59

3.286 5 37.3 8 557.54

3.233 1 49.8 15 053.10

图4 高空活门网格模型
Fig.4 Mesh model of the high-altitude valve

质量入口

压
力

出
口

图5 边界条件
Fig.5 Boundary conditions
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位移传感器、质量流量计、压力传感器、温度传感器

等。原理示意图见图9。
试验时，采用真空泵对大气模拟腔进行抽真空，

来模拟发动机在不同飞行高度时的轴承腔和外界大

气腔环境的空气压力；采用激光位移传感器测量膜

盒活门的位移量；采用压力传感器测量活门工作的

压力；将高空活门大气接口与大气模拟腔连接，轴承

腔接口与轴承模拟腔连接，从而实现大气模拟腔和

轴承模拟腔之间的连通。

膜盒活门位移与环境压力之间的对应关系如图

10所示。可以看出，在飞行包线左边界，随着环境压

力的降低，高空活门的行程增加，逐渐趋于关闭，从

而保持轴承腔压处于安全范围内。

5 通风系统分析

将参数化仿真得到的高空活门响应面输入到

Flowmaster数据库管理系统中，得到流阻−流量−大
气压性能数据曲面，如图11所示。采用C#语言开发

Flowmaster元件库，得到自定义高空活门元件，使得

该元件可以与整个通风系统进行联合仿真。

Flowmaster[10−11]软件采用网络算法进行计算，

可将内流系统中的真实部件转换为网络元件，如管、

孔、篦齿等。由质量守恒方程可知，稳态系统中流进

流出每个内部节点的流量代数和为0[12−13]。设与某

节点j相连的第l个元件的质量流量为：

2
4

6
8

10 0 10 20 30 40 50

0

20

40

60

80

100

120

140

160

压
降

/k
Pa

行程/mm

流量/(g/s)

图8 响应曲面
Fig.8 Response surface

排空

冷却器

球阀

隔腔

T4
S

位移传感器

轴承模拟腔

环境腔大气模拟腔

截止阀

真空球阀

真空泵

空气

气路

测量路

空气

球阀 真空球阀

加热器

电磁阀

精密调压阀

流量计

PLC柜

工控机

P1、T1
压力、

温度传感器

P3、T3
压力、

温度传感器

P2、T2
压力、

温度传感器

电磁阀 电
磁
阀

图9 试验装置原理图
Fig.9 Schematic diagram of the test device
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( )q f B p p= , , (1)lj l lj j km j

式中：B为非压力参数的其他量； pj、 pk分别为节点j
和节点k的压力。

设与节点j相连的元件有n个，系统中的内部节

点数为N，则有：

( )q f B p p j N= , , =0, =1, 2, , (2)
l

n
lj

l

n
l lj j k

=1
m

=1
j

能量方程为：

( )q C T Q q C T

j N N M

+ = 0,

= 1, 2, + 1, +

(3)l

n

lji ki ki lji
l

n

lji pji ji
=1

m p
=1

m

式中：Cp为比定压热容；T为温度；Q为换热量。

针对系统的每一个节点建立以上所述的各种方

程，系统会构成一个大型稀疏矩阵[14]，求解矩阵即

可得到整个网络的压力、流量和温度分布。

自定义高空活门元件在Flowmaster中的应用如

图12所示，用于计算滑油系统的供油流量和供油压

力，提高滑油系统仿真精度[15]。

对某工况通风系统压力进行计算，取飞行高度

为0、6.0、8.5、10.8 km时的试验数据与含有高空活门

步数

压
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行
程

/m
m

压力
行程

200 400 600 800 1 000

100

80

60

40

20

0

10

8

6

4

2

0

图10 活门位移与环境压力关系
Fig.10 Relation between valve displacement

and environmental pressure
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图11 性能数据曲面
Fig.11 Performance data surface
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图12 元件在Flowmaster中的应用
Fig.12 Element application in the Flowmaster
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元件的通风系统和无高空活门的通风系统的仿真结

果进行对比。该型高空活门的膜盒关闭高度为

8.0 km，当飞行高度低于8.0 km时，膜盒开启。计算

结果及试验数据如图13所示。可以看出，在高空飞

行时，忽略高空活门的流阻会造成非常大的误差。

增加高空活门元件后，通风系统的仿真结果更加接

近于试验数据，提高了系统仿真精度。

6 结论

基于接口技术的三维建模软件与Workbench协
同仿真设计平台开展研究，利用Workbench进行参

数化仿真，得到相应的流阻响应面；通过高空活门性

能试验得到大气压−膜盒活门位移的对应关系，从

而确定高空活门流阻与流量、大气压之间的三维关

系曲面。并将该曲面通过自定义元件的方式应用到

Flowmaster的滑油系统一维仿真中。通过对高空活

门参数化仿真，主要得到如下结论：

（1） 该参数化仿真方法不仅能够准确描述高空

活门形状，还能将结构参数、边界参数设置为优化控

制变量，快速计算大量算例，从而有利于计算效率的

提高。

（2） 当活门工作行程和流量增加时，流阻逐渐

增大。而且数量级越来越大，在滑油系统压力分析

时已经不能忽略高空活门的流阻损失。

（3） 将流阻响应面导入到Flowmaster的高空活

门自定义元件中，从而在滑油系统通风路压力分析

时考虑到高空活门的流阻，仿真结果与试验数据更

加接近，提高滑油系统压力仿真精度。
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装备领域数字化建设的一种推进思路

曹 丹，李 强，徐 宇，余飞祥
（中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘 要： 新质生产力已在实践中逐步成型，展现出对高质量发展的强劲推动力和支撑力。作为新质生产力的核心

代表，数字化技术已在多个行业应用并发挥积极作用。装备制造领域关乎国家安全，其数字化建设刻不容缓。秉持

目标导向与问题导向相结合的原则，聚集系统性破解发展痛点和实现未来作战目标需求，提出了一种从战略引领、

组织匹配、核心资源和实施落地4个维度统筹推进装备领域数字化建设的总体思路，同时剖析了各个维度的业务痛

点与发力点，为装备领域数字化建设提供了具有参考意义的实践路径。

关键词： 数字化建设；数字化转型；装备制造；企业战略；组织机构；数字经济；能力评价
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A promotion approach for digital construction in the equipment field
CAO Dan, LI Qiang, XU Yu, YU Feixiang

(AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Chengdu 610500, China)

Abstract: New quality productive forces have been formed in practice and demonstrated strong driving and
supporting forces for high-quality development. As a core representative of new quality productive forces,
digital technology has been applied and has played an active role in many industries. The field of equipment
manufacturing is of utmost importance for national security, and digital construction is imperative.
Adhering to the goal orientation and problem orientation, aiming at systematically addressing development
pain points and meeting the needs of future operational objectives, a comprehensive approach was proposed
to advance the digitalization of equipment in four dimensions: strategic guidance, organizational alignment,
core resources, and implementation. At the same time, the business pain points and areas of focus for each
dimension were analyzed to provide a practical path with reference value for digital construction in the
equipment field.
Key words: digital construction; digital transformation; equipment manufacturing; corporate strategy;

organization; digital economy; ability evaluation

1 引言

当前数字化技术蓬勃发展，在影响经济社会和

居民生活方式的同时也深刻影响着未来军事竞争模

式。数字化必然是未来战争的重要演进方向，未来

战场谁掌握了数据和模型，谁就掌握了全域协同决

策优势和指挥优势，谁就将赢得战场主动权[1]。西

方发达国家正在持续加快数字化转型，扩大战略竞

争优势。近年来，美国先后发布了《数字工程战

略》[2]《国防部数字现代化战略》[3]《数字系统工

程转化战略》[4]3个战略性文件，全面指导武器装

备数字化建设，应用数字工程技术实现装备敏捷采

办、夯实工业基础、促进武器装备变革，通过在下一

代军用运输机、自适应车辆制造计划等型号预研

项目中引入数字化技术，实现了数字化关键技术

收稿日期：2025-01-02
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Yu，et al. A promotion approach for digital construction in the equipment field[J]. Gas Turbine Experiment and Research，2025，38(4)：118−122.



与型号预研的相互促进[5−12]。俄罗斯自主研发了

CML-Bench数字孪生平台，并在TV7-117ST-01发动

机改进设计项目中成功应用了该平台[13]。

在西方发达国家大力推进武器装备数字化建设

态势下，我国武器装备数字化建设刻不容缓。在内

需层面，装备领域数字化建设是贯彻落实习近平强

军思想和新时代军事战略方针的必然要求，是加快

推动武器装备现代化建设转型的重要手段，是支撑

构建武器装备现代化管理体系的必由之路。本文分

析了现阶段装备领域数字化建设的形势要求，提出

了加快推进装备领域数字化建设的总体思路，并从

战略引领、组织匹配、核心资源、实施落地4个维度阐

述了装备领域数字化建设面临的主要问题及应对

策略。

2 推进思路

在国家的大力支持下，我国主要武器装备领域

的信息化和数字化能力持续提升，航空航天等军工

集团均形成了一套产品研发体系[14]，为数字化转型

提供了技术和实践准备，但距离未来作战需求仍有

很大的提升空间[15]。因此，仍需结合实际审视当前

痛点，坚持目标导向和问题导向，系统性解决发展痛

点以实现未来作战目标。现阶段数字化推进工作已

经实现点状突破，但要系统性实现目标，仍需充分统

筹战略、组织、资源、执行各方面的要素，总体思路如

图1所示。通过战略层面的顶层筹划实现内外一体

化，内部实现数字化战略与各项业务战略相融合，外

部满足相关方要求和作战场景需求，通过流程打通

信息渠道并监督实施落地。在各个建制单位的数字

化战略目标确定后，需要匹配调整相应的组织机构，

重新设计职位体系并明确职责，提升战略实现效率。

战略执行的各个阶段均需要资源的保障与支撑，既

要重视人、财、物等传统资源，也要重视实现数字经

济与实体经济统筹发展的数据、模型等战略资源。

在实施落地的过程中，既要重视计划管理保证落实

的广度，也要抓住重点项目的深度。通过战略引领、

组织匹配、核心资源和实施落地“四维发力”，加快推

进装备领域数字化建设。

3 战略引领维

战略引领方面主要的痛点在于数字化规划如何

承接上级要求并与单位内部综合规划对齐以及逐层

级分解实施，造成这一痛点的主要原因在于在战略

制订和实施方面缺少刚性的流程。现阶段单位战略

加快推进装备领域数字化建设

国家部委

加强协同

文件统筹

统一规范

核心资源：提供传统资源和数据资源在不同阶段的资源保障

实施落地：既要重视计划管理保证落实的广度，也要抓住重点项目的深度

计划管理 共性难题（模型定价、能力评价、涉密工控……）

建制单位

结构调整

明确职责

考核导向

外部组织

供给侧论坛

战略牵引：顶层筹划实现内外一体化，内部实现数字化战略与各项业务战略相融合，外部满足相关方要求和作战场景需求

问题导向 目标导向

切入点前移 流程重构

组织匹配：及时调整相应的组织机构，重新设计职位体系并明确职责，提升战略实现效率

架构分析 业务牵引

资源共享

军工行业

联盟统筹

人才寻源 针对性培养 稳定性保障 数据产权 安全治理

实践萃取

难题共创

图1 “四维发力”推进思路框图
Fig.1 “Four dimensions” overall promotion thinking flowchart
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制订主要依靠规划的编制与分解，规划体系主要由

一个综合规划和多个子规划组成，规划编制往往五

年一次大更新、两年一次中期回顾，在频次上无法满

足现阶段外部环境变化。同时，规划的修订往往采

用自下而上的形式进行编写，受限于执行层的战略

敏感性，往往很难做到形势前瞻和需求适配，使规划

的目标产生偏差，在执行过程中也会遇到较大阻力。

要充分发挥好规划的引领作用，需要在以下4个
方面加以发力：①切入点前移，按照《质量管理体系

要求》（GJB 9001C-2017）[16]的要求，规划形成之前

应切实做好内外部环境分析和相关方需求分析，需

将以“自下而上”为主的方式改为“自上而下统筹并

进”，从源头扎实开展分析工作，在保证规划目标准

确性的同时增强与其他规划之间的协同性。②参照

先进企业DSTE方法论结合研究院所实际建立与组

织能力相匹配的战略开发与执行流程组，加快规划

迭代频次，细化规划分解路径，加强落实过程中的监

控与调整。③优化规划与流程之间的架构设计，加

强架构分析粒度，衔接战略目标与业务执行过程，确

保目标与执行的一致性。④摒弃“技术自恋”，持续

践行IPD思维，始终以“以用户需求为初心、以业务

应用为牵引”，务实开展规划编制与执行。

4 组织匹配维

组织匹配方面主要的痛点在于：①原先的组织

结构难以满足数字化建设的需求，且鲜有单位能够

根据数字化需求做到及时的适应性调整，导致让战

略目标实现的组织效率大打折扣。②多方需求交织

在一起，而大部分单位缺乏统筹能力，不利于数字化

与业务融合。③数字化建设职责的不清晰也给推进

工作带来了潜在影响。④装备领域数字化的密级程

度较高，对供给侧和民间资源的利用不充分。

解决组织方面存在的问题需要从以下4个方面

进行发力：①在国家部委层面，期待政策制定方进一

步加强协同，积极与上级沟通做好相关政策文件的

关联统筹，确定统一的数字化领域顶层架构、专业规

范和标准。②在行业层面，建议行业主动组织建立

类似数字化建设联盟的组织，根据行业特点统筹抓

总，在能力较强的单位率先形成行业最佳实践，逐步

带动行业整体数字化能力提升。③在建制单位层

面，及时对组织机构进行调整，提升数字化专业地

位，明晰数字化管理和技术部门或团队职责，将数字

化建设的落实情况纳入考核范围。④加强与产业链

以及民间组织的交流，可选取非涉密的技术难点进

行共创，定期召开供给侧论坛，从而有效利用装备领

域单位之外的智力资源。

5 核心资源维

核心资源方面主要的痛点在于传统资源和数据

资源两个方面。传统资源痛点聚焦于人力资源方

面，主要表征为数字化专业顶尖人才和复合型人才

数量难以支撑未来需求、从业骨干人员梯队尚未形

成、数字化从业人员稳定性差、激励措施不明显等方

面。此外，还存在一些诸如工业软件缺少自主创新

产品、大型软硬件项目资金不足等方面的资源制约

点。数据资源痛点聚焦于数字模型的共建共享方

面，主要表征为模型建设单位考虑知识产权和商业

秘密保护因素，对以模型为代表的重要数据共享存

在顾虑，导致仿真推演阶段的完整性和有效性受到

影响。

应对资源维存在的突出问题需要从以下6个方

面发力：①科学做好“人才寻源”工作，综合研究现阶

段数字化专家的成长经历，找出具备发展潜力的“苏

炳添”们，加大资源投入，针对性培养数字化顶尖人

才队伍。②建制单位需有意识、有计划地招聘计算

机相关专业人员（优先考虑双学位）进入主业部门工

作，在每个主业部门均形成有数字化人才的良好土

壤，减小数字化与业务融合的难度，为培育适宜数量

的复合型人才创造条件。③加强激励措施和党建工

作，在履职待遇、发展路径、职称评定、评奖评优等方

面给予数字化人才绿色通道，及时解决数字化人才

在工作和生活中存在的急难愁盼问题，提升数字化

人才的稳定性。④探索行业级别自主软/硬件建设

统筹和资源共享新方法，最大程度地减少建设资金

投入浪费。⑤将数据作为法定财产类型推动国家立

法，由主管部委组织各行业领域专家代表建立“装备

领域数字模型/数字经济委员会”，围绕模型的全生

命周期和全流通链条制定装备领域相关模型的知识

产权保护条例并强制下发执行，全面提升装备领域

建制单位的知识产权意识和基本知识。在建章立制

的基础上，建立模型利用典型案例库，每年向各军工

集团发送简报以塑造合法氛围，待形成规模后逐步

落实监督与通报机制以避免出现劣币驱逐良币的情

况。⑥在数字模型建立之初强制确定权利主体归
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属，应用信息技术（数据加解密技术、数字签名技术、

区块链技术等）将权利主体以不可篡改的形式融入

模型本身，从而奠定合法持有者利用数据获取经济

利润的基础。

6 实施落地维

实施落地方面主要的痛点在于能力和文化两方

面。从业人员在管理和技术方面的能力以及初步形

成的体系能力往往不足以满足未来的实施落地需

要。变革文化与传统经验在推进过程中时常产生冲

突，导致各个环节的主动意识、支持力度和实施效果

参差不齐。

在实施落地方面最重要的发力点就是抓好针对

性培训、提升计划管理能力和解决共性难题，应用项

目管理等成熟的科学管理方法做好任务分解可保证

每项任务的高效完成，共性难题需要找准问题定义、

加强顶层引领、发挥标杆效应。与此同时，企业文化

部门要联合CIO和信息部门全力营造各业务口数字

化转型的氛围，使用变革管理方法推进装备领域数

字化建设。

共性难题方面，需要通过收集、分析和研究的方

式逐一突破。通过参加装备承制单位的调研和行业

学会论坛的热点议题讨论，知识产权保护、能力审视

不足和保密法规约束的问题普遍存在且给推进工作

带来了较大影响，下文就模型定价、数字化能力评价

和工控网络建设3个方面提出几点看法：

在模型定价方面，一是做好与知识产权保护工

作的统筹，可以组建类似“装备领域数字模型/数字

经济委员会”的虚拟组织，助力科学梳理数字模型在

全生命周期管理和全价值链条的关联，形成关系矩

阵一体化推进。将模型计价作为全生命周期管理和

全价值链条的交集环节，建立模型计价流程与标准

操作指导手册，同时明确在模型交易成熟期对交易

纠纷背书和仲裁的法定程序。二是理清大型复杂模

型的权责边界与利益分享机制。模型的经济价值并

不同于传统观念的买卖逻辑，在实践中存在很多由

多方主体相互协作完成的模型，对于这些模型的利

益比例分配需要确定牵头主体，具体分配比例可由

相关方协商，参考厂所利益共享、区块链POW/POS
共识机制等算法来确定。三是厘清数据模型主流定

价策略并不断完善。现阶段的策略首先是共时维

度，引入数据分层分类策略，能够反映数据本体不同

维度的真实价格。其次是历时维度，引入数据产品

生命周期策略，能够反映各环节的成本付出。最后

可针对数据服务的特殊场景，利用新技术手段构建

自动定价模型，如基于机器学习、查询、博弈论、元组

等的定价，侧重于反映特定市场场景构建下的综合

因素对数据价格的影响[17]。明确策略后应在与利

益相关方达成全员共识的基础上形成书面文件。四

是借鉴科技成果转化的经验建立数据模型信息平

台。在前期数据量不足的时期，平台可作为交易试

点的信息积聚地。在中期收集一定数量“一事一议”

的实践案例后，组织攻坚团队开展数据分析，针对不

同场景应用不同定价策略，对成本、利润、行业属性、

时效性、颗粒度、数量、范围等要素建立细分计价模

型集并不断迭代。在后期，将不同场景模型集进行

抽象与亲和，最终为模型交易市场提供数据估价指

标和数据质量标准。

在数字化能力评价方面，着重发挥第一批数字

化能力试评价的试点价值，以评价促进建设，提升数

字化能力水平和军地数字化联合作战能力，推动装

备领域数字化转型。一是领导挂帅，组建团队深入

研究总体方案和评价标准等顶层文件，结合自身承

担的研发设计任务争取推荐名额。二是加强行业内

部试点单位交流，缺乏评价经验是客观存在的问题

和挑战，通过跨单位的学习和交流可以厘清数字化

能力建设指标的内涵与外延。三是对于现阶段不完

全符合标准的项目，要在未来的数字化建设工作中

重点关注并形成明确行动项。四是通过评价工作培

养数字化评价专业人才，积极承担后续数字化能力

评价现场技术审核工作，助力军工行业数字化发展，

吸收标杆单位优秀做法反哺自身体系，提高数字化

建设能力和管理能力。

在工控网络建设方面，结合实际需求加快工控

网络和办公网络的双向互联进度，同时加快核心软

硬件的替代进度。一是我国工控产业综合竞争力不

强，核心部件、核心设备仍然依靠国外厂商提供，导

致信息安全核心元器件、核心设备乃至产业发展受

制于人，嵌入式软件、总线协议、工控软件等核心技

术受制于国外，缺乏自主的通讯安全、信息安全、安

全可靠性测试等标准。我们对于国外设备的技术细

节和运行机制缺乏足够的深度认知，在不了解防护

对象的情况下进行安全防护工作十分困难。因此，

加快工控设备、工控协议和标准的自主化进程应该
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是国内所有相关企业和从业人员努力的方向，而在

资源有限的情况下急需在组织层面多下功夫，做好

科学策划，统筹多方力量，瞄准目标有序发力。二是

目前的工控安全大多将工控系统割裂成生产安全和

信息安全两部分，然而工控系统本身确是一个内部

紧密结合、具有关联作用的整体。一般的信息安全

厂商和设备厂商都从各自的技术理解出发过分强调

了某个方面的安全，未能将功能安全、信息安全、过

程安全和运行管控有机结合，造成了工控系统安全

防护内部的矛盾和防护措施单一的问题。因此，需

要以实现工业系统可用性为目标，综合运用功能安

全和信息安全技术手段，保障工业控制系统在生命

周期内动态监控与安全可靠运行。

7 结束语

在外部形势严峻的态势下，我国装备领域的数

字化建设迫在眉睫。以航空航天等为代表的现代化

装备领域是多要素、多系统、多信源、多学科耦合形

成的复杂系统，其数字化建设工作道阻且长，建议相

关方根据行业特点与使能点，充分审视战略、组织、

资源和执行等层面的问题，建立系统性的推进框架，

结合内生需求精准发力，协同内、外部资源打造装备

领域数字化建设生态环境，满足运营态势掌控、决策

高效执行、行动准确敏捷、支援保障精准的要求。
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基于过渡态谱块的多级压气机过渡态叶尖间隙辨识模型

张少平，陈妍妍，庞燕龙


	0-ml
	2-RQWL20250044-print
	3-RQWL20250048-print
	4-RQWL20250046-print
	5-RQWL20250043-print
	6-RQWL20250050-print
	7-RQWL20250002-print
	8-RQWL20250045-print
	9-RQWL20250055-print
	10-RQWL20250051-print
	11-RQWL20250049-print
	12-RQWL20250056-print
	13-RQWL20250052--print
	14-RQWL20250047-print



