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摘要: 介绍了温度畸变发生器的组成及工作原理。通过开展某型涡扇发动机与温度畸变发生器的联合畸变试

验, 确定了发动机各工作状态下的临界热扰动值,获得了该型发动机的温度畸变敏感系数,建立了适用于工程

实际的发动机温度畸变方法。试验证明,温度畸变发生器的建立是成功的,是全面开展发动机稳定性评定的有

力工具, 对我国制定航空发动机进口温度畸变规范有重要意义。
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Abstract: T his paper discusses the const itut ion and principle of temperature distort ion gen-

erator. Based on the inlet temperature distortion experiments of a turbofan-engine, the crit ical

thermal agitation values under each engine operating condition w ere ascertained, the distortion

sensit ivity coeff icients of the engine w ere determined, and a practical technical aero-eng ine stabili-

ty assessment method for inlet temperature distort ion w as presented. It is proved that the temper-

ature distort ion generator is a useful tool for aero-engine stability assessment . The successful de-

velopment of a temperature distort ion generator will have significant ef fects on the formulating of

our country's assessment criterion of aero-eng ine inlet temperature distort ion.
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图1　发动机温度畸变试验装置系统

F ig . 1　Sy stem of eng ine' s temperatur e distortion test dev ice

　　战斗机发射武器等因素所引起的发动机进口

的温度畸变将严重影响发动机稳定裕度已成为航

空界普遍认识到的一个问题,温度畸变对发动机

稳定性影响也因此成为适用性战术技术指标的一

项重要内容[ 1, 2]。早在二十世纪九十年代初期,美、

俄等航空大国均颁布了航空涡喷、涡扇发动机进

口温度畸变评定指南, 研制了相关的温度畸变设

备,并开展了大量的试验研究工作 [ 2～4]。我国在这

一领域的研究方面基本处于“空白”状态,目前对

发动机进口温度畸变的评定也一般仅仅通过试飞

时的武器发射试验来定性地进行评定。这种定性

考核方法无法定量分析进口温度畸变流场特征以

及对发动机稳定性的影响, 不利于飞机推进系统

的一体化设计和研制。因此, 研制温度畸变发生

器,建立发动机进口温度畸变评定方法,将为我国

全面开展航空发动机稳定性评定提供有力的工

具,对于研究和评定飞机/发动机受武器发射等使

用因素所带来的外部温度畸变的影响有重要意

义。

1　温度畸变发生器组成及工作原理

　　温度畸变发生器是用来再现军民用航空发动

机进口吞入热燃气的一项试验装置, 该装置是通

过空间温度畸变和温升率来模拟进口温度畸变,

而与热燃气吸入的类型无关,以评估发动机在进

口温度畸变条件下的极限工作能力。该试验装置

由氢燃烧器、点火系统、氢气供给和分配系统、流

量管、发动机进口温度测量转耙、氮气系统所组成

(参见图1)。其中氢燃烧器和氢气供给和分配系统

是实现温度畸变发生器功能的关键系统。

氢燃烧器距发动机进口4000 mm, 均匀分布

在360°的圆形截面上,它由 V 形槽稳定器和喷氢

杆所组成, 发动机进口空气加温分为6个区, 每60°

扇形区构成一个完整的燃烧区。燃烧区由长、短径

向稳定器构成。合理的选择稳定器结构参数,以保

证径向温度场均匀和稳定燃烧。径向稳定器内安

装了喷氢杆,为了使氢气分布均匀,长、短喷氢杆

上的喷氢孔按一定规律开孔。由于喷氢孔的直径

自壁面向中心是变化的, 故基本确保了沿稳定器

长度方向的氢气与空气的比值基本不变。

氢气供给和分配系统由高响应电磁阀、流量

控制器(可更换节流咀)、可变充填容积室组成。可

变容积在360～1070 cm 3范围内变化,实际使用中

选择了大、小两种容积室,根据试验需要选择相应

的容积室,容积越小, 温升率越高。控制系统的氢

气压力是由一减压阀来控制的,压力的变化范围

为200～5000 kPa。6个扇形区的同步性低于0. 01

s。这样通过改变容积室容积可形成不同温升率,

控制不同燃烧区域的氢气流量即可在发动机进口

产生不同畸变强度的空间温度场。

2　发动机进口温度畸变参数

　　　　的表示方法

　　发动机进口温度畸变指数通常用5个参数来

描述: 面平均相对温升( �T 2FAV )、温度场周向不均

匀度( �T- 2 )、温升率( T�)、温度畸变持续时间(  B )、
“高温区”周向范围(!+ )。

面平均相对临界温升 �T 2cr指使压气机喘振
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裕度降为零时的面平均相对温升。

( 1) 面平均相对温升

�T 2FAV =
�T 2FAV

T 0

式中:面平均温升 �T 2FAV= T 2FAV- T 0

面平均温度 T 2FAV =
1
2∀∫

2∀

0

T r (!) d!

径向平均温度T 2r (!) = 1
1- r

-2
h
∫

1

r
-
h

T 2( r-, !) 2r-dr-

T 0/ K 发动机进口未扰动的气流温度;

r
-
h 轮毂相对半径;

!/ (°)为周向角度。
( 2) “高温区”周向范围 !+

根据气动界面上同一径向处测得的面积加权

的径向平均值沿周向的分布来确定“高温区”周向

范围。温度高于面平均温度的周向区域被定义为

“高温区”周向范围,它是用面平均温度与径向平

均温度的周向温度场线性插值的交点来定义“高

温区”, 计算“高温区”平均温度与“低温区”平均温

度可得到等效温度场。根据等效温度场与面平均

温度的交点确定“高温区”范围。如果实际温度场

有两个以上的“高温区”, 其周向范围应等于实际

温度场所有局部“高温区”范围之和, 即:

!+ = � !+i

式中: !+ / (°)为“高温区”周向范围; !+i / (°)为第 i

个“高温区”周向范围。

( 3) 温度场周向不均匀度

温度场周向不均匀度定义为“高温区”平均温

度与面平均温度的相对增量,按下式计算:

�T- 2 =
T 2!+ , A V - T 2FAV

T 2FAV

式中: T 2!+ , AV为“高温区”范围内周向的平均温度。

( 4) 温度畸变持续时间

 B = 2� m

式中: � m/ s为由温度畸变开始到达温升函数最
大值的时间。

( 5) 温升率

T
�=

( �T imax ) max
� m

式中: ( �T imax ) max为在“高温区”内测得温升与时

间函数关系中的最高温升。

3　试验结果和分析

　　图2为低压换算转速 n1C= 95%氢气燃烧区扇

形角 Y 与“高温区”范围角 !+ 的关系曲线。定义
“高温区”外延扩展角为“高温区”扇形角度与燃烧

区扇形角度之差, 可以看出,随着燃烧区扇形角增

加,“高温区”扇形角与燃烧区扇形角逐渐趋于一

致,亦即“高温区”的外延扩展角逐渐减小,这是由

于高温气流受到温差引起的热传导和幅射的影

响。当燃烧扇形区增加时,“高温区”气流辐射的影

响随之减小,所以,“高温区”外延扩展角将降低。

图2　燃烧区扇形角与“高温区”范围的关系

( n1C= 95% )

F ig . 2　Relation of burning section ang le to high

temperature range ( n1C= 95% )

图3　“高温区”范围与面平均相对临界温升的关系

( n1C= 95% )

F ig . 3　Relation of high temperatur e r ange to face

average r elativ e critical temperatur e r ise

( n1C= 95% )

图3为低压换算转速 n1C= 95%“高温区”范围

与面平均相对临界温升的关系曲线。“高温区”范

围为132°时, 其面平均相对临界温升 ( �T 2cr =

16. 9% )最低,与此相应的临界温升 �T 2cr= 50. 7

K。这表示这组温度畸变参数对发动机稳定性影

响最大。采用发动机进口相对临界温升与热区范
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围来评定温度畸变对发动机稳定性影响时是极其

重要的,工程上用这组参数选择温度畸变发生器

的工作参数, 测定发动机工况与临界相对温升的

关系,实际上在飞机发射武器时,导弹尾流的高温

区范围 !+ = 70°～210°,持续时间  B= 1～2 s, 试

验结果表明, 发动机高温区范围的临界温升在武

器发射所引起的温度畸变范围之内
[ 1]
。

图4为 Y= 120°, t0= 7℃时发动机工况与面平

均相对临界温升的关系曲线。试验表明,在氢气充

填容积一定时,随着发动机低压转速的增加,面平

均相对温升是下降的。在最小充填容积( VHmin)时,

发动机低压转子换算转速 n1C由60%上升到95% ,

�T 2c r由21. 1%下降到16. 9%; 在最大充填容积

( VHmax )时, 随着转速上升, �T 2cr由23. 5%下降到

20. 2%。这表明发动机进口面平均临界温升的变

化是不大的, 这意味着发动机工况对温度畸变敏

感系数的变化也不大。

图4　发动机工况与面平均相对临界温升的关系

Fig. 4　Relation of engine's w ork station to face

average r elativ e critical temperatur e r ise

图5为 Y = 120°, T 0= 7℃时发动机进口面平

均相对临界温升与温升率的关系曲线。可以看出,

温升率的变化将导致发动机进口面平均相对临界

温升相应的变化, 温升率越高,面平均相对临界温

升越低。其原因是当温升率增加时,由于发动机供

油及转速来不及变化, 而空气量又急剧下降,而压

力变化又因空气堵塞变化不大。这将导致发动机

的工作点急剧朝压气机喘振边界移动,温升率越

高,进入发动机的不稳定工作边界工作点的轨迹

越短。当发动机低压转子换算转速为95%, 80%和

60%时,最大容积与最小容积面平均相对临界温

升之比分别为1. 2% , 1. 211% , 1. 11%。面平均相

对临界温升的变化,将要影响发动机的温度畸变

敏感系数的变化,某型涡扇发动机的温度畸变敏

感系数在11. 6%～17. 1%范围内变化。所以在进

行温度畸变的发动机稳定性评定时, 要与飞机承

制方仔细讨论温升率参数的选择。

图5　发动机面平均相对临界温升与温升率的关系

F ig . 5　Relation o f face aver age relative cr itical

temperature rise to temperatur e r ise r ate

图6　温度畸变系数与发动状态的关系

Fig . 6　Relation o f temperature disto rtion sensitivity

co efficients to eng ine's w ork station

通常用温度畸变敏感系数来定量评估武器发

射引起的温度畸变对发动机稳定性的损失。敏感

系数定义为单位面平均相对临界温升的压气机稳

定裕度损失,即:

#T =
SM
�T 2cr

式中: SM , �T 2cr分别表示高压压气机可用稳定裕

度和面平均相对临界温升。

可以看出,发动机温度畸变敏感系数与氢气

的填充容积(即温升率)有关,在最小氢气容积(即

温升率 T
�= 3020～3300 K/ s)条件下得到的 #T=

1. 1～1. 62,在最大氢气容积( T�= 1400～1950 K/

s)条件下得到的 #T= 0. 97～1. 36。初步认为用最
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小容积数据作为发动机的温度畸变的敏感系数,

与目前大多数发动机温度畸变敏感系数 #T= 2～

4相比, 其稳定性是相当好的。

4　结　论

　　( 1) 燃烧扇区与“高温区”范围是不同的, 随

着燃烧区扇形角增加, “高温区”范围与燃烧区范

围逐渐趋于一致,“高温区”的外延扩展角逐渐减

小。

( 2) 对发动机稳定性影响最大的温度畸变参

数是 T
�= 3300 K/ s, !+ = 132°,其相应的临界温升

最小,临界温升 �T 2cr= 16. 9%。

( 3) 发动机进口面平均临界温升( �T 2cr )与充

填容积有关, 温升率越高,相同转速下平均临界温

升越小。当温升率 T
�= 1400～1950 K/ s, T�= 3020

～3300 K/ s时,不同转速下面平均临界温升之比

在1. 1～1. 2之间变化。表明温升率不同将引起发

动机温度畸变敏感系数的变化, 因此,在评定发动

机稳定性时要仔细选择充填容积。

( 4) 该型发动机温度畸变敏感系数较低, 与

目前使用的发动机的温度畸变敏感系数 �T= 2～

4相比, 是一台稳定性良好的涡扇发动机。

( 5) 温度畸变发生器的研制成功并完成了试

验装置的考核试验,建立了适用于工程实际的发

动机温度畸变评定方法, 对我国制定航空发动机

进口温度畸变评定规范有重要意义。
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