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“昆仑”发动机设计研制的基本经验

严成忠
(中国航空工业第一集团公司 沈阳发动机设计研究所, 辽宁 沈阳 110015)

摘要: 介绍了我国首次按GJB 241287“航空涡轮喷气和涡轮风扇发动机通用规范”的要求, 自行设计研制成功

的“昆仑”加力式双转子涡轮喷气发动机的设计研制基本经验: 认真贯彻“航空涡轮喷气和涡轮风扇发动机通

用规范”, 严格按规范的要求进行设计和试验; 合理控制创新与继承的比例, 既要保持先进性, 又要降低风险性;

把作战适用性、可靠性、耐久性、维修性与性能并重; 设计中留有较大的温度裕度和喘振裕度; 进行苛刻的、充

分的试验是发动机可靠性的基础。
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Som e Fundam en ta l Exper iences of D esign and D evelopm en t

of the " Kun lun" Aero-Eng ine
YAN Cheng2zhong

(Shenyang A ero2Engine R esearch In st itu te, Shenyang 110015, Ch ina)

Abstract: B rief ly in troduces som e fundam en ta l experiences of design and developm en t of

the " Kun lun" tw o2spoo l afterbu rn ing tu rbo jet engine, w h ich w as successfu lly self2designed and

developed in Ch ina. T he design, developm en t and test w ere st rict ly fo llow ed ou t the " Genera l

Specif ica t ion of T u rbo jet and T u rbofan A ero2Engines ". T he adequate p ropo rt ion betw een

creat iveness and inheritance w as con tro lled to reduce risk w ithou t sacrif icing the engine’s

advanced sta tu s. T he design regarded the operab ility, reliab ility, du rab ility and m ain ta inab ility

as impo rtan t as perfo rm ance. L arge exhau st tempera tu re m argin and su rge m argin w ere

en su red. Strict and suff icien t ground and fligh t tests w ere the base of the engine reliab ility.
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　　由于航空发动机内部要承受高温、高压、高转

速、高负荷, 外部要适应复杂、苛刻的环境条件,

加之载人和长时间多次重复使用的特殊要求,其研

制的技术难度大, 投资多, 周期长, 风险高。当今

世界上能自行设计飞机的国家不少,而能独立自行

设计航空发动机的却只有美、俄、英、法等少数几

个国家。新中国成立以来, 几代航空人曾数次向自

行设计航空发动机的目标冲击,遗憾的是都未能走

完自行研制全过程[1 ]。从 80年代中期开始的“昆

仑”发动机 (图1) 研制, 是向自行设计航空发



表 1　昆仑发动机的主要改善

Table 1　M a in improvemen ts of Kun lun eng ine

项　　目 某现役发动机 昆仑发动机

中间状态推力ö%

最大状态推力ö%

最大状态耗油率ö%

发动机总寿命指标ö%

空中起动最高高度ö%

100

100

100

100

100

129

114

88

167

120

维
修
性

装拆后机身时

左、右发动机

必须拆承力环和机尾罩

不能互换

不必拆承力环、机尾罩

主机及加力扩散器可以互换

动机的目标发起的又一次冲击。在经历了 18年曲

折漫长的研制,完成了几百项地面考核试验和空中

考核试飞后,成为我国第一个走完从自行设计到设

计定型全过程的航空发动机[8 ]。昆仑发动机是我国

首次按国军标 (GJB 241287“航空涡轮喷气和涡轮

风扇发动机通用规范”, 以下简称“通用规范”) 编

制的型号规范自行设计研制的一种中等推

图 1　昆仑航空发动机

F ig. 1　Kunlun aero2engine

力级、高性能加力涡轮喷气发动机。它具有单位迎

面推力大, 加力耗油率低, 发展潜力大等特点。昆

仑发动机的研制成功,是几代航空人心血和智慧的

结晶。认真总结昆仑发动机的设计研制经验, 无疑

将对我国航空发动机今后的研制发展具有一定的

借鉴和参考意义。

1　对昆仑发动机的研制要求

　　为了改善现役歼×和歼×系列飞机的飞行性

能, 又要尽量减少飞机换发的改动量, 要求昆仑发

动机在“三不变” (即保持与现役发动机的最大外

廓尺寸、空气流量、安装形式不变) 的约束下, 大

幅度地提高中、低空飞行时的推力, 降低耗油率,

同时改善空中起动性能、可靠性、耐久性和维修性

(见表1)。并要求在国内首次贯彻与美军标M il2E2
5007D 等效的国军标通用规范。

为满足装拆后机身时不拆承力环和机尾罩的

维修性要求,昆仑发动机加力燃烧室尾喷管最大外

廓直径必须比某现役发动机缩小123 mm , 从而使

昆仑发动机的单位迎面推力超过 119164 kN öm 2

(12 200 kgföm 2) , 使该项性能指标达到九十年代

初期国际领先水平。

由上可知, 对昆仑发动机研制的要求极其苛

刻, 指标十分先进, 而研制经费有限, 设计师们面

临严峻的挑战。

2　昆仑发动机设计研制的主要经验

2. 1　合理控制创新与继承的比例, 既要保持

　　　　　先进性又要降低风险性

　　为达到使用方要求的先进性能指标,昆仑发动

机在热力循环参数的选取上, 采取“三提高”的措

施, 即提高涡轮前温度、总增压比和加力温度。但

是, 从技术可行性和结构复杂性考虑,“三提高”的

幅度又受到三方面的限制:为减少涡轮和主燃烧室

的难度, 主燃烧室的温升比不能过大; 为使压气机

不用几何调节就有足够的喘振裕度,压气机增压比

的提高不超过70% ; 为降低加力燃烧室的风险, 加

力温度的增幅不超过180 K。在图2所示的循环参

数可行域内, 折衷选定涡轮前温度 (T 3) 提高200

K 以上, 总增压比 (Πk ) 提高50◊ 以上, 加力温度

(T j1) 提高100 K 左右[2 ]。为此, 有选择地采用了

四十余项有预研基础和经过试验验证的新技术、新
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材料和新工艺。例如, 带气动雾化喷嘴的全环形燃

烧室; 定向结晶, 无余量精铸, 对流、撞击和气膜

“三合一”多孔回流复合冷却涡轮叶片; 数字式防

喘控制系统等 (见图3)。采用的新技术、新材料、

新工艺越多, 发动机的技术水平越先进。但是所需

的研制经费越多, 周期越长, 研制中的风险性也就

越大。根据国内外的经验与教训, 为了减少研制中

的风险, 必须在设计时就要对创新与继承

图 2　达到设计推力的循环参数可行域

F ig. 2　Feasib le range of thermodynam ic cycle

param eters to ach ieve design th rust

之间进行折衷平衡,将二者的比例控制在一个合理

的范围。该比例不应平均分配, 对达到战技指标至

关重要的措施允许其创新比例较高,而其它方面要

低。在昆仑发动机工程热力学设计方面的创新比例

高于结构设计, 热端部件高于冷端; 在发动机结构

设计中则更强调继承性,其承力系统和支点布局方

案与现役发动机一脉相承,各部件都尽量采用成熟

的结构设计。即使采用新的结构形式, 也力求有相

近结构的原准机参考。凡影响成败的关键零部件,

如空心气冷涡轮叶片等要“精化设计”, “完美设

计”; 非关键的一般件, 如管路联接件、紧固件等

则用“传统设计”, “常规设计”, 并尽量采用标准

件、通用件和外购件。昆仑发动机的标准化系数达

到56191% , 重复系数达到5124, 基础标准的贯标

率高达 9518% [3 ]。不仅大大节省了设计和制造成

本,缩短研制周期,提高了产品的继承性和可靠性,

而且可以集中有限的研制经费用于攻克“三新”关

键, 确保创新部份的实现。粗略估计, 昆仑发动机

设计中创新的比例大致控制在15%的范围以内,这

使研制中的风险性大大降低。昆仑发动机在俄国进

行PFR T (飞行前规定试验) 阶段的高空台考核试

验获一次成功; 在试飞中, 累计九百多飞行小时, 未

发生过叶片断裂等主要零部件的损坏故障。究其重要原

因之一就是在设计时控制创新与继承的比例。该比例并

非一成不变, 随着我国技术储备、工业基础、试验能力、

投资力度的改善和研制经验的积累, 可以逐步地适当扩

大创新的比例。但创新比例若超过20% , 则风险

图 3　昆仑发动机的剖视立体图及新技术

F ig. 3　T he cu taw ay view and advanced techn ique fo r Kunlun engine
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性将急剧上升。

2. 2　严格按通用规范编制的型号规范进行设计

和试验, 是保证产品研制质量的基本措施

　　通用规范的有效条款共有608条, 昆仑发动机

型号规范直接抄录的有494条, 占81125% , 有改

动引用的仅为49条, 占8106% ; 而美国某型军用

发动机的型号规范中与美国通用规范完全相同的

条文约占70%。比较起来, 昆仑发动机型号规范的

贯标率是相当高的。

型号规范对发动机的产品要求、性能特性、物

理特性、结构特性、系统特性、可靠性、耐久性、

维修性、环境条件、材料、工艺、设计管理、技术

鉴定试验、飞行前规定试验、定型试验、验收试验

等均做出了明确、严格的规定。型号规范经原航空

航天部和空军司令部联合批准颁发,成为发动机承

制方与使用方在研制中必须共同遵循的权威性依

据。从而使我国航空发动机研制从过去无章可循、

因人而异、带有很大随意性的“人治”, 变为科学、

系统、严格的“法治”, 确保了型号研制质量。

然而, 研制初期, 国内实际缺乏全面贯彻通用

规范的必要条件。多数项目国内从未做过, 许多试

验必须从新建试验设备, 探索试验方法着手; 甚至

连设计中必不可少的材料手册,竟没有一本能符合

通用规范要求, 只好组织力量从编写我国第一部

“航空发动机设计用材料数据手册”做起。型号规

范规定的考核试验要求高、技术难度大, 比实际飞

行条件和国内传统的试验要求更苛刻。例如, 用同

一台昆仑发动机曾连续两次通过了按传统规程的

60 h 长试, 而按型号规范规定标准的PFR T 60 h

长试, 是经过9次摸底试车, 5年之后才正式通过

考核。尽管首次贯彻通用规范的艰难性使昆仑发动

机的研制周期拖长了,但同时也使昆仑发动机的研

制朝着与国际标准接轨的方向跨上了一个新台阶。

2. 3　把发动机“四性” (作战适用性、可靠性、

　　　　耐久性、维修性) 与性能并重

　　70 年代中期美国 F100 发动机单纯追求性能

先进, 忽视了“四性”, 在服役初期, 暴露出一系

列故障, 造成F15和F16飞机大批停飞, 因而使普

惠公司原独家占有的市场丢掉了大约一半[4 ]。我国

早期也存在着“重性能轻可靠性, 重气动轻结构”

的倾向。在昆仑发动机设计中认真吸取了F100发

动机的经验教训。一方面, 在设计中视“四性”和

性能同等重要, 而且在二者矛盾时, 优先保证“四

性”, 必要时甚至对性能做出一定的牺牲。另一方

面, 紧密结合昆仑发动机的研制需要, 立项开展

“发动机结构完整性”的预究, 并随时将预研成果

应用到昆仑发动机的可靠性、耐久性改进中去。

2. 3. 1　留有较大的温度裕度和喘振裕度

　　发动机热端零部件过早损伤的主要原因之一

是使用中的超温。零件在其金属温度超过最高许可

值15～ 20 K 工作, 则寿命减半。昆仑发动机一方面

按通用规范的要求 (见图4) , 在热端部件设计中通

过选材、冷却和隔热等技术措施, 使其承受高温的

能力高于最高工作温度大约80～ 100 K。其中采用

定向结晶, 无余量精铸, 对流、撞击和气膜“三合

一”多孔回流复合冷却的高压涡轮工作叶片的技术

水平与国外第三代战斗机发动机相当。另一方面,

由于采用了多测点、高线性、高可靠铠装热电偶和

涡轮排气温度自动控制系统,有效地防止了发动机

超温。使飞行员从对超温的人工监控中解脱出来,

实现了“无忧虑的操纵”。经持久试车和试飞验证,

留有较大温度裕度的昆仑发动机的热端部件具有

良好的可靠性与耐久性。

图 4　通用规范要求的温度裕度

F ig. 4　T emperatu re m argin requ ired by

general specificat ion

战斗机的发动机要求在发动机加、减速和接通ö切
断加力的瞬态过程,和因飞机机动飞行及发射武器

吞入尾烟引起进气道出口流场 (压力、温度、方

向) 严重畸变时, 发动机不失速、不喘振。这就要

求压气机不仅在设计点达到喘振裕度的指标,而且

在中、低转速时也要有足够大的喘振裕度。昆仑发

动机早期的低压压气机中转速喘振裕度不够大,在

进气道调整不当引起流场畸变加大的情况下,曾发

生高空大M ach 数喘振停车。除修改进气道调节规

律外, 发动机前后共采取了5项修改措施, 在全转

速范围提高了低压压气机喘振裕度 (见图5) , 才最

终满足了实战要求。虽然这些改动对发动机的重量
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和高空高速飞行时推力等局部性能略有牺牲,但换

来了良好的作战适用性和可靠性。

图 5　L PC 扩大喘振裕度的措施

F ig. 5　M eans to increase surge m argin of L PC

2. 3. 2　贯彻结构完整性原则, 进行发动机的

　　　　　　　强度和寿命设计

　　昆仑发动机的强度和寿命设计是严格按型号

规范要求进行的。材料允许的强度和寿命性能数据

以负3倍的标准差 (- 3Ρ) 为基准。要求发动机在

向下、向前最大过载10 g, 向上过载7 g, 向后和侧

向过载 4 g 的条件下能良好工作, 不产生永久变

形。承受上述数值 115 倍的静载荷时发动机不破

坏。型号规范不仅规定了发动机寿命为冷端件3000

h, 热端件1500 h, 还同时规定了低循环疲劳寿命

要求和应力断裂ö蠕变要求, 并指出要按给定循环

数总寿命的 2 倍做目标和以材料的应力断裂寿命

数据的一半进行设计。根据飞行包线、发动机构件

受载状况、型号规范和应力标准, 按200多种安装

节反力、支点反力、转ö静子扭矩和轴向力载荷, 进

行了发动机主要构件的强度和寿命设计。转子动力

学计算分析表明,发动机在工作转速范围内无弯曲

型临界转速, 转速裕度大于20%。对各排叶片的振

动计算和坎贝尔图分析表明没有低阶危险共振区。

在飞行包线的16个状态点下进行的压力平衡计算

表明, 支点轴向力符合设计要求。

2. 3. 3　认真做可靠性设计,不断进行可靠性增长

　　由于GJB 450288《装备研制与生产的可靠性通

用大纲》颁布较晚, 昆仑发动机最初设计时未做可

靠性设计,因而在试飞初期渗漏油等可靠性问题频

繁发生。下决心进行可靠性设计补课, 编制了可靠

性大纲, 实施了可靠性增长计划。对发动机的146

种关键和重要零、组件进行了故障模式、影响及危

害性分析 (FM ECA ) , 初步确定出潜在的故障模式

318 个, 属于É、Ê类的共153种。其中有27种在

昆仑发动机试车或试飞中发生过,经技术攻关都查

明原因, 采取了有效措施, 经试车、试飞反复验证,

已彻底排除; 余下的126种虽未发生过, 但也都找

出了薄弱环节, 采取了改进和预防措施, 消除了隐

患。使发动机的相对故障率逐年降低, 可靠性显著

改善[5 ] , 确保了发动机定型试飞和试验的顺利完

成。

2. 3. 4　不断改进维修性设计

　　设计阶段,利用昆仑发动机的模型样机提前在

飞机样机上试装, 并请飞机设计、制造和使用、维

修人员评审,是保证发动机维修性设计质量的关键

措施; 对试飞中暴露出的维护性问题, 认真研究,

及时改进, 是提高维修性设计水平的重要手段。与

某现役发动机相比,昆仑发动机在维修性方面实现

了装拆后机身时不必拆卸承力环和机尾罩,主机及

加力扩散器可以左、右发动机互换等7项改进[6 ]。

2. 4　苛刻、充分的试验是发动机可靠性的基础

　　航空发动机的工作条件恶劣多变,零件承受的

压力、温度和载荷状况非常复杂, 由于设计中不可

避免地采用各种简化和假设, 不可能做到全面、准

确地反映千变万化的实际工作条件。因而在地面上

模拟比实际工作更苛刻的条件进行大量试验,是保

证发动机可靠性的根本措施。

2. 4. 1　零部件和子系统试验

　　遵循“部件试验在前, 整机试车在后”的原则,

完成了600多项零部件和子系统试验, 累计试验时

数超过43 000 h。其中方案验证, 部件性能调试试

验为370项,型号规范要求的考核试验为240项。高

压涡轮工作叶片进行冷热疲劳试验 5 000 次循环

(图6) , 试验后无裂纹, 与美国F404发动机高压涡

轮叶片的冷热疲劳试验次数相同。在2倍最大工作

压力进行了结构的压力试验,在最高允许稳态转速

的115%进行转子超转试验, 在最高允许稳态转速

的 122%进行轮盘破裂试验; 按型号规范

规定总寿命的 2 倍进行转子和主要静子构件

的低循环疲劳试验。在上仰1 0 5°(相当“眼镜

蛇”动作) , 90°俯冲,左、右最大坡度45°的各种飞
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表 2　Q T 150 h 持久试车与传统 300 h 寿命试车的苛刻性比较

Table 2　Harsh term s compar ison between QT 150 h endurance test

and traditiona l 300 h l ife test

项　　　目 型号规范Q T 150 h 长试 传统 300 h 长试

最大状态涡轮排气温度

进气加温试车时间

进气加温、加压时间

比性能合格+ 8 K 以上

1 488 m in

240 m in

比性能合格+ 0

900 m in

0

考验高周疲劳的转速台阶递增
12个转速, 各运转 8 m in, 共 2 400 m in

军方可增加峰值振动点的运转时间
无

全加力 (5 m in) ← (快速) →慢车 (5 m in) 150次 无

中间 (10 m in) + 全加力 (10 m in)

(连续工作)
25次 无

部份加力连续工作 15 m in

长试后性能恶化

25次

按指标检查

无

不检查

图 6　涡轮叶片冷热循环试验图谱

F ig. 6　T emperatu re spectrum fo r thermo2cycle test

of tu rb ine b lade

行姿态下进行滑油系统姿态试验。电气系统和燃、

滑油系统的附件进行了条件苛刻的环境试验 (如:

振动、冲击、加速度、湿热、电磁兼容、霉菌、盐

雾、电源特性、温度冲击、温度一高度、加速老化、

室温持久、高温、低温、汽蚀等试验)。大量的、苛

刻的零、部件试验为整机工作的可靠性、耐久性奠

定了良好的基础。

2. 4. 2　发动机整机试车

　　据统计,先后用35台发动机进行了347台次地

面整机试车, 累计运转4 200 h 以上。除进行发动

机性能调试、部件和系统的匹配调试,发动机温度、

压力、应力与轴向力等多种参数测量试车外, 还按

型号规范要求进行了高难度的 19 项整机考核试

车。例如在发动机转速超转到103%时, 在比最高

允许涡轮排气温度高出 42℃的苛刻条件下进行持

续5分钟的发动机超温试车; 在10015%转速下进

行断油30 s的发动机滑油中断试验, 远远超过了俄

罗斯的断油标准 (17 s)。电源故障试车证明了即使

喷口不能转换时, 无论喷口面积处于最大或最小,

发动机在全转速范围都能正常工作。吞水试车时,

最大吞水流量占空气流量的5% , 且其中1ö2的水

量要由1ö3的进口面积吞入, 连续工作5 m in, 验证

了雨中飞行的可靠性。昆仑发动机进行了五种持久

试车:按型号规范要求进行的有PFR T 60 h 持久试

车、Q T 150 h 定型持久试车、翻修期低循环疲劳试

车; 按传统规程进行的有150 h, 300 h 寿命试车。

根据长试后分解故检的情况对比, Q T 150 h 长试

对发动机机件 (尤其是热端部件) 造成的折旧程度

要比传统的300 h 寿命试车还严重。由表2列出的

对比可知,按型号规范进行的考核要更加苛刻。Q T

150 h 持久试车主要考验发动机的应力断裂和蠕

变寿命; 其次, 25×96 m in 的转速台阶递增试车,

则对机件的高周疲劳寿命进行考验;但对发动机低

循环疲劳寿命的考验不够。因而, 按型号规范的要

求还要另外进行至少一个翻修期的低循环疲劳
(L CF) 试车 (图7)。昆仑发动机除了按型号规范

要求, 完成了相当于300 h 首翻期的低循环疲劳试
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车外, 又按使用方的要求, 用同一台发动机进行了

增加 67%循环数的补充低循环疲劳试车。共完成

434次海平面起飞、166次接地复飞和 835次空中

作战循环[7 ]。

图 7　昆仑发动机的低循环疲劳试车循环谱块

F ig. 7　Cycle spectrum group fo r L CF test of

Kunlun engine

2. 4. 3　发动机高空试验

　　昆仑发动机先后在暂冲式高空台、连续式高空

台和飞行台上进行了 10次高空试验, 累计高空试

验超过140 h。进行了发动机稳态性能 (包括中间

和最大状态的H 2V 特性、巡航特性、发动机节流特
性等) , 风车状态, 空中起动 (补氧、不补氧)、推

力瞬变、接通ö切断加力、加力稳定性检查, 进气

加温加压循环、模拟飞机进气道出口流场畸变, 海

拔4 000 m 高原起动, 吞咽火药气体和防喘系统瞬

态特性等多项试验。高空试验状态点遍布飞行包

线, 达到了升限高度和最大M ach 数。在连续式高

空舱实测的推力高度- 速度特性达到或优于计算

性能。

2. 4. 4　发动机试飞

　　昆仑发动机装在歼××飞机上进行严格的考

核试飞, 共累积发动机飞行时数900多小时。尽管

在飞行前已按型号规范通过了24项严格的飞行前

鉴定试验 (PFR T )。但由于在地面和高空台的试验

中不可能完全逼真地模拟装机飞行的真实工作条

件, 在试飞前期必然会暴露出一些新问题。诸如空

中滑油消耗量超标, 接通加力成功率低、部份加力

推力脉动、转速摆动、以及空中停车等。经过技术

攻关和反复验证, 均找准了故障原因, 并采取有效

措施, 排除了故障。例如, 在高空2倍音速飞行时

曾发生喘振停车。经改进处理机匣, 调整二级加力

状态, 增大高、低压转子转差率, 扩大了大M ach

数飞行时的低压压气机喘振裕度;优化调整进气道

斜板调节规律,改善了进气道与发动机的流量匹配

(见图8)。经4台发动机四十多次飞行验证, 证实

已彻底排除了这一故障[8 ]。

图 8　进气道与发动机匹配的调整

F ig. 8　A djustm ent fo r m atch ing betw een in let

and engine

按循序渐进原则,先在地面和空中进行大量先

期性试验, 是确保高难、复杂试飞科目顺利成功的

根本措施。例如, 为确保发射武器试飞的成功, 昆

仑发动机在地面和空中进行了大量先期性试验:台

架整机防喘切油规律优化试验, 进口温度畸变试

验; 台架和飞行台吞咽火药气体试验; 高空台5～

19 km 高空防喘试验; 在歼××飞机上进气道与发
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动机的瞬态匹配防喘稳定性试飞等。在充分试验的

基础上, 在中挂架和内挂架发射导弹3型14枚, 防

喘均获成功; 随着一个个问题的解决, 发动机可靠

性大幅度提高, 规定的全部飞行试验都达到要求。

昆仑发动机经过大量地面试验和空中试飞的

考核,使设计和制造中存在的薄弱环节暴露的比较

充分, 解决得比较彻底。因而为将来服役使用中的

良好可靠性和较高出勤率奠定了基础。

3　结　论

　　经过几代航空人的不懈努力, 历经数次失败,

中国自行设计研制的航空发动机终于实现了零的

突破。昆仑发动机成为我国第一型具有自主知识产

权的高性能加力涡轮喷气发动机。总结其基本研制

经验是: 认真贯彻国军标, 严格按型号规范的要求

进行设计研制; 合理控制创新与继承的比例, 既要

保持先进性, 又要降低风险性; 把作战适用性、可

靠性、耐久性、维修性与性能并重; 苛刻的、充分

的试验是发动机可靠性的基础。尽管“航空涡轮喷

气和涡轮风扇发动机通用规范”中的某些内容今后

可能会进行修改和补充,今后我国新型航空发动机

的研制条件也会比昆仑发动机开始研制时有很大

的改善, 但上述基本经验是不会变的。
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