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教练机发动机加速任务试车谱的编制
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【摘要】　根据教练机发动机的飞行任务剖面,研究出 2个航线类综合任务谱和 2个机动飞行类综

合任务谱。然后根据该发动机主要零部件的寿命分析结果,在等损伤的前提下对综合任务谱进行

压缩处理,编制了其加速任务试车谱,包括: 2个航线类、1个机动飞行类和 1个高频疲劳考核谱。
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1　引　言

　　采用全寿命试车来考核整机耐久性,费用庞大、周期长。而加速任务试车具有很多优点,它

的运转时数比发动机实际飞行时数小得多,在新机研制、发展过程中的重要性显得愈来愈重

要。本文根据某教练机发动机的飞行任务剖面,研究出航线类综合任务谱和机动飞行类综合任

务谱,然后根据该发动机主要零部件的寿命分析结果,编制了其加速任务试车谱,为该发动机

的加速任务试车奠定了基础。

2　综合任务谱研究

2. 1　航线类综合任务谱研究

　　国外歼击机和歼击教练机发动机的加速任务试车中综合任务基本上是机动飞行,没有航

线类综合谱[1, 2 ] ,这与它的实际使用情况有关。根据某型发动机的使用特点,在飞行中简单的起

落航线类占有很大的比例,且飞行高度和速度范围与机动飞行有较大的差别。为了精确地模拟

实际飞行,用航线类和机动飞行类两种综合谱代表外场使用。

根据飞行载荷谱、飞行训练大纲,将 5- 2号、61号和地面功能检查试车等 7 个飞行任务

纳入航线类飞行。这些飞行练习具有基本相同的飞行动作,反映在发动机功率状态上的变化相

同。由于 5- 2号的接地复飞和地面试车功能检查试车在 100小时内会引起 163个慢车—最大

—慢车循环,为了模拟它对发动机造成的损伤,在停车之前加 1～ 2个慢车—最大—慢车循环,

该循环中最大状态时间为 35秒、慢车状态时间均为 48秒,从而获得两种航线类综合任务谱,

如图 1所示。根据飞行力学原理和发动机的高度—速度特性[3 ] ,可以得到航线类综合任务谱对

应的高压转速谱和低压转速谱,为后面的应力分析和寿命计算作准备。



图 1　起落航线类飞行综合任务谱 (a)含 1个慢车—最大—慢车循环; (b)含 2个慢车—最大—慢车循环

2. 2　机动飞行类综合任务谱研究

　　某型发动机的典型机动飞行练习包括简单特技带飞、复杂特技带飞、失速螺旋等等 11种。

结合飞行训练大纲,根据机动飞行任务段开始机动动作的不同,这 11个典型的机动飞行练习,

可以分为两类: 第一类是以大坡度盘旋动作开始,表现在发动机功率状态上为最大状态; 第二

类以半滚倒转开始机动飞行,表现在功率状态上为慢车状态。

机动飞行综合谱的推导原则是: (1)各特征量按统计平均值计算; (2)各载荷状态持续的时

间相等; (3)慢车—最大—慢车循环数与外场保持一致,其中慢车与转速状态的保持时间与外

场的统计平均值保持一致; (4)各种飞行任务段出现的秩序与外场保持一致。

图 2　机动飞行综合任务谱 (a)第一类 (b)第二类

由此就可以获得机动飞行综合任务谱,如图 2 (a)和图 2 (b)分别为第一类和第二类机动飞

行练习的功率状态谱。同样,根据飞行力学原理和发动机的高度—速度特性,可以得到两类机

动飞行综合任务谱对应的转速谱。

3　疲劳、持久断裂寿命计算及载荷折算方法

　　对该发动机的高压涡轮盘、低压Ê级涡轮盘、高压Ë级压气机盘以及高压 8级压气机盘和

低压É级涡轮叶片等主要部件,在综合飞行任务谱对应的转速谱下,进行有限元应力分析,以

便进行寿命计算。疲劳寿命的计算方法是: 首先将在工作温度 T 下计算出的应力剖面转化为

基准温度 T 0 下的应力剖面, 然后根据Goodm an 图将非脉动循环转化为 0—最大—0 脉动循

环,最后根据 0—最大—0应力循环下的S - N 曲线进行寿命计算。持久断裂寿命根据L arson

- M iller 曲线进行计算。疲劳载荷按M iner 线性累积损伤原则折算,持久断裂寿命取决于持久

强度,根据强度储备相等的原则折算[4 ]。

84 航 空 动 力 学 报 第　14　卷



4　加速任务试车谱的推导和加速系数的确定

4. 1　航线类加速任务试车谱

　　疲劳损伤分析结果表明:在航线类飞行任务下,慢车—最大—慢车循环造成的低周疲劳损

图 3　航线类加速任务试车谱

伤还是较大的,其主要原因在于此时的慢车

为地面慢车。另外,在慢车—最大—慢车循环

过程中,发动机热端部件承受较大的热冲击,

因此在加速任务试车谱中保留慢—最大—慢

车循环。

航线类综合任务谱中持久载荷状态为:

最大、额定、巡航以及空中慢车。根据强度储

备相等的原则将额定、巡航以及空中慢车折

算为最大状态。折算结果表明:按不同的部件

为基准,折算后的最大状态时间是不一致的,但相差不大。在加速任务试车谱中取最大值,即为

90秒。

在加速任务试车谱中保留起飞前的暖机时间和停车前的地面慢车运转时间与外场相等,

以使各部件的热冲击状况与外场一致。按此方法处理后即得到航线类加速任务试车谱图 3。

4. 2　机动类加速任务试车谱

4. 2. 1　第一类综合飞行任务谱的压缩

　　第一类机动飞行任务谱包括: 1个 0—最大—0循环, 7个慢车—最大—慢车循环和 1个巡

航—最大—巡航循环。疲劳损伤分析结果表明:与 0—最大—0循环相比,巡航—最大—巡航循

环对零件造成的疲劳损伤极小,可以忽略不计。慢车—最大—慢车循环造成的低周疲劳损伤很

小,但是为了模拟慢车—最大—慢车循环过程中油门移动造成的热冲击,在加速任务试车谱中

保留慢车—最大—慢车循环。

持久ö蠕变载荷折算的结果表明:以高压涡轮盘为基准时最大,为 71秒。空中慢车状态造

成的蠕变损伤可以忽略。发动机的起飞前和停车前的地面慢车状态下的持久载荷与最大状态

相比造成的蠕变损伤可以忽略不计。但是为了模拟热冲击状态,起飞前和停车前的地面慢车状

态时间均保留。这样就得到压缩后的第一类机动飞行综合任务谱。

4. 2. 2　第二类机动飞行综合任务谱的压缩

　　第二类机动飞行综合任务谱中的各类循环的疲劳损

图 4　机动类加速任务试车谱

伤与第一类相同。而持久ö蠕变载荷略有差别。第二机动
飞行类综合任务谱的持久载荷状态也是: 空中慢车、巡

航、额定、最大。根据损伤计算和载荷折算的结果,按照第

一类同样的处理方法可以得到压缩后的第二类机动飞行

综合任务谱。

4. 2. 3　机动飞行类加速任务试车谱

　　在机动类飞行综合任务谱的压缩ö过程中,根据损伤

计算结果,忽略了巡航—最大—巡航循环,而将其中的巡
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航状态的时间折算到最大状态,这样压缩后的第一类机动飞行综合任务谱就变为与压缩后的

第二类飞行综合任务谱相似的形式。在两种压缩后的机动类综合任务谱中,载荷状态出现的顺

序相同。为了简化试车程序,将两类谱合并,得到如图 4所示的机动类加速任务试车谱。

4. 3　高频疲劳考核谱的编制

　　为了考核发动机构件的高周疲劳寿命,附加了一个高频疲劳考核谱。从慢车到最大取 10

个转速段。根据发动机典型构件的振动特性和整机振动特性,得到各转速段的停留时间为 4小

时。考虑到地面慢车转速状态和最大转速状态在前面的航线类和机动飞行类加速谱中的考核

时间已超过 4小时,因此在高频振动谱中开始的地面慢车、结束的地面慢车以及最大状态的时

间均取 60 秒,这样这两种功率状态的连续工作时间就避免了不超过对该发动机规定的限制

值。高频振动谱的运转总时间为 32小时 3分。

4. 4　加速系数的确定

　　加速任务试车的加速系数 f a 可以表示为: f a= T U öT A ,式中: T A 为加速任务试车时间, T U

为等效的外场使用时间。该发动机的加速任务试车谱包括: 2个航线类飞行谱; 1个机动飞行谱

和 1个高频疲劳考核谱。因此其加速任务试车时间应当为这四种试车谱的总时间:

T A = (T A 航线É õ F航线É + T A 航线Ê õ F航线Ê + T A 机动õ F机动) õ K + T A 高频õ F高频

T U = (100·K ö小时)为该发动机的设计寿命,其中 K 为系数, K = 发动机设计寿命 (小时) ö

100小时; F航线É表示第É类航线任务谱的任务混频。
根据该发动机的加速任务试车谱,最后得到加速任务试车的加速系数为: f a= 2145。

5　小　结

　　本文开展了歼击教练机发动机的加速任务试车谱的编制研究工作,为今后进一步深入研

究以及其它类型的军用发动机的加速任务试车谱的编制工作积累了经验,主要贡献有: (1)根

据我国歼击教练机的外场使用特点,提出了将飞行任务分为航线类和机动飞行类分别进行处

理的分析方法,对其它军用发动机的加速任务试车谱的编制研究具有一定的指导意义。 (2)提

出了航空发动机飞行综合任务谱的编制方法和基本原则。(3)对该发动机的主要零部件进行了

应力分析和疲劳、持久断裂寿命的计算,为该发动机的寿命设计提供了参考。(4)编制了该发动

机的加速任务试车谱,为其加速任务试车奠定了基础。
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A NEW INVERSE D ESIGN M ETHOD
OF D IFFUSER BLAD ES PROF IL E

Fan Huiyuan , W ang Shangj in , X i Guang
(X i′an J iaotong U n ivers ity , X i′an , 710049)

ABSTRACT　　　　A genet ic a lgo rithm com b ined w ith a neu ra l netw o rk techn ique is

p ropo sed to search fo r tu rbom ach inery diffu ser b lade p rofile under the condit ion of a given

velocity d ist ribu t ion on its su rface. Such a new inverse m ethod w o rk s th rough m in im izing the

erro r betw een su rface velocity d ist ribu t ion of candidate b lades and the target velocity d ist ri2
bu t ion. Fo r ease in emp loying genet ic a lgo rithm , the b lade p rofiles searched are param eterized

w ith Bezier sp line cu rves. T he flow analysis of the candidate b lades is carried ou t by BP neu2
ra l netw o rk s w h ich have been tra ined w ith a set of samp les. T he p ropo sed app roach is

demon stra ted th rough the app lica t ion to a diffu ser w ith tw o- dim en sional heigh t- and th ick2
ness- con stan t b lades. T he sim u la t ion s show that the new m ethod is no t on ly feasib le, bu t

a lso reliab le and effect ive.

Key W ords　D iffu sers　N eu ral netw o rk s　B lades　D esign

RESEARCH ON OPT IM IZAT ION
OF CYCL E PARAM ETERS FOR ATF PROPUL SION

W ang Rugen (1s t D ep t. A ir F orce Eng ineer ing College, X i’an　710038)

ABSTRACT　　　　T he cycle param eters of A T F p ropu lsion w ith o r w ithou t superson2
ic cru ise m ission s have been op t im ized respect ively and compared. A nd the effects of super2
son ic cru ise range, engine life cycle co st and engine part eff iciencies on the op t im izat ion of the

engine cycle param eters have been researched. T he resu lts show that a tu rbofan engine w ith

a sm all bypass ra t io m u st be in sta lled, and a su itab le tu rb ine en try temperatu re is ob ta ined by

op t im izat ion w ith life cycle co st. T he enhancem en t of the engine part eff iciencies has influ2
ence on the op t im izat ion of the cycle and the aircraf t m arkedly ra ises the aircraf t perfo r2
m ance. T he afterbu rner tempera tu re m u st be taken very h igh due to the lim it of the engine

m ax im um diam eter.

Key W ords　A ircraft engines　Cycle　Param eters　Op tim izat ion

FORM ULAT ION OF A TRA INER ENGINE
ACCEL ERATED TEST SPECTRUM

Song Y ingdong and Gao D ep ing
(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

L in Hongzhen and Cheng W e ihua
(A irf orce 8th Resea rch Ins titu te, B eij ing　100079)

ABSTRACT　　　　Tw o compo site rise and fa ll m ission p rofiles and tw o compo site

m aneuver f ligh t m ission p rofiles are ob ta ined from the in it ia l design m ission s of a tra iner en2
gine. T hese compo site m ission s are accelera ted acco rd ing to life analysis of engine m ain com 2
ponen ts under the condit ion of equ ivalen t dam age. T he accelera ted m ission test spectra in2
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