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摘　　　  要：    为适应航空发动机涡轮冷却技术的发展趋势，在传统叶片温度评估模型的基础上加以改进，提

出了适用于内外耦合涡轮叶片的温度评估模型。将改进后的温度评估模型嵌入到发动机整机热力性能计算

模型中，对飞机 /发动机系统耦合分析，研究了 F-16战机在典型飞行任务和飞行包线内高压涡轮导叶的冷却

性能。结果表明：在全飞行任务下进行分析时，叶片在实用升限、起飞及大爬升率工况下叶片工作热环境恶

劣，叶片易超温；叶片表面温度沿径向为增长趋势，在叶顶处达到最大值。在全飞行包线内进行分析时，叶片

表面温度随高度变化明显；包线内高空低马赫数区域叶片的最高温度和承受的热应力最大，叶片最高温度可达

1 342 K；高空低马赫数区域的综合冷却效率与包线内的最高冷却效率相比，降低了 34.2%，叶片冷却性能下降

明显。在进行模型参数敏感性分析时，与基准方案相比，当输入参数改变相同比例，改变冷气进口温度对叶

片温度的影响最为显著。
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Abstract:   In order to meet the development trend of aero-engine turbine cooling technology，based
on the traditional blade temperature evaluation model，an improved model suitable for internal and external
coupled turbine blades was proposed. The improved temperature evaluation model was embedded into the
engine thermal performance calculation model. And the cooling performance of the high pressure turbine
guide  vane  of  F-16  fighter  within  typical  flight  missions  and  flight  envelope  was  studied  through  the
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coupling analysis of aircraft and engine. Results showed that: when analyzed on the whole flight mission,
under the conditions of practical lift  limit， take-off and high climb rate， the blade worked in bad thermal
environment and was prone to overheat; the blade surface temperature increased along the radial direction
and  reached  the  maximum  value  at  the  blade  tip.  When  analyzed  in  the  flight  envelope,  the  blade
temperature changed obviously with the height; the maximum temperature and thermal stress of the blade
in the high altitude region with low Mach number were the largest，and the maximum temperature of the
blade  can  reach  1 342  K;  compared  with  the  highest  cooling  efficiency  in  flight  envelope， the
comprehensive  cooling  efficiency  in  the  high  altitude  region  with  low  Mach  number  was  reduced
obviously  by  34.2%.  When  conducting  sensitivity  analysis  of  model  parameters,  compared  with  the
benchmark  scheme， when  the  input  parameters  changed  by  the  same  proportion， changing  the  inlet
temperature of cool air had the most significant effect on blade temperature.

Keywords:   temperature evaluation model；engine thermal calculation；typical flight mission；
blade surface temperature；high pressure turbine blade

 

提高推力和热效率始终是航空发动机设计者

所追求的目标，热力学指出提高涡轮前温度是提

升航空发动机推力的有效措施。近年来，先进航

空发动机的发展趋势也很好的体现了这一规律。

图 1是近年来航空发动机涡轮前温度的变化趋势，

由此可以看出涡轮前温度逐渐升高，已经远高于

叶片金属的承受温度。比如装配在空客 A380上

的 Trent900航空发动机，在起飞时的涡轮前温度

已经高达 1 850 K，远远超过制造叶片所用的高温

合金材料的工作最大许用温度 1 370 K[1]。
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图 1    航空发动机涡轮前温度的变化趋势

Fig. 1    Variation trend of aeroengine turbine front temperature
 

涡轮前温度的提高增大了叶片的负荷，也进

一步对涡轮叶片的冷却技术提出了新的挑战。涡

轮叶片冷却技术的发展已有六七十年的历史。

在 20世纪 50年代，气冷叶片是航空发动机涡轮

叶片的主要结构形式；到 20世纪 60年代，主要采

用简单的单通道内部对流冷却；70年代中期发展

至今，采用了气膜冷却和对流冲击冷却相结合的

综合冷却技术，还采用了热障涂层、发散冷却等

冷却方式[2]。多种冷却方式的综合应用进一步提

升了涡轮叶片的承温能力，但也给涡轮叶片的设

计和温度评估提出了更高的要求。因此，如何快

速准确地对涡轮叶片温度进行评估，从而指导涡

轮叶片冷却结构设计和冷气量分配，成了国内外

学者们重点研究的课题。

在众多的温度评估模型中，最为经典的两种

模型是由 Halls[3] 提出的半经验法模型和 Ainley[4]

提出的解析法模型。半经验法模型的提出是基于

“理想叶片”的假设[5]，假定涡轮叶片温度均匀，不

考虑叶片厚度，应用能量守恒和传热学规律列出

稳态情况下的传热量方程，求解得到对应的叶片

温度，该模型主要应用于对流冷却的叶片，并没有

考虑气膜冷却和热障涂层的影响。后来 Torbidoni
等[6] 在半经验模型以及气冷叶片半经验数据的基

础上，建立了新的叶片冷却模型，并且引入了 Z
参数来评估叶片内部几何形状对冷却性能的影响。

Wilcock 等[7] 也在半经验模型的基础上加以改进，

将完全理想的叶片半理想化，考虑了叶片内外壁

温度的不同以及热障涂层和气膜冷却的影响，通

过引入叶片内部冷却效率、气膜冷却效率等参数，

避免了求解难以确定的传热系数以及叶片几何数

据等，得到了含有 6个参数的评估叶片综合冷却

效果的表达式。与上述半经验法模型有所不同，

解析法对温度的评估并不依靠经验数据。Ainley[4]

在 1957年提出解析法模型，将涡轮叶片的热传导

简化成纯导热问题，忽略了气膜冷却和叶片内部

的对流传热，成功得到了冷气温度和叶片温度沿

径向的解析式。在解析法模型的基础上，有很多

科研工作者做了大量研究，并对此模型进行了改
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进。其中比较著名的是 Consonni[8] 做出的改进，

把涡轮叶片当作交叉流换热器来处理。他考虑了

叶片厚度的影响，并把不易测得的叶片的几何参

数等数据用冷却水平参数 Z 来衡量，最终可以得

到叶片内外壁面温度沿高度的分布，计算得到为

指数型分布[9]。Consonni提出的模型虽然考虑了

对流换热，但并没有考虑气膜冷却和热障涂层的

影响，并且仍然沿用了 Ainley对于进口温度均匀

的假设，与叶片实际情况存在差异。

叶片评估模型对温度的评估是基于发动机涡

轮叶片的真实工况。发动机作为飞机的核心部件

系统，本身是一个技术高度密集的产品，包含进

气道、压气机、燃烧室、涡轮、尾喷管等几大部件[10]。

各个部件之间协同工作，相互影响。进气道的工

作状况会对压气机、燃烧室等部件产生影响，压

气机喘振又会传递到进气道及燃烧室等部件，燃

烧室的不稳定也会影响到涡轮，对整个发动机性

能产生影响。所以，研究叶片的冷却性能，需要

明确工况下发动机的性能参数变化规律。其中发

动机的总体性能，可以利用数学模型以及先进的

计算机建模技术建立精确的发动机各个部件的气

动热力学模型。飞机执行不同的飞行任务，进而

对发动机在不同工况下的总体性能提出了不同的

需求，比如推力。这些需求直接影响发动机各部

件的工作条件，影响涡轮叶片的性能。因此，评

估真实工况下的涡轮叶片温度，需要结合飞机和

发动机耦合系统共同分析，应用温度评估模型，

结合发动机性能需求评估不同工况下的叶片冷却

性能。

由上述分析可知，在叶片温度评估模型方面，

随着航空发动机涡轮叶片冷却技术的发展，多种

冷却方式的综合运用将成为常态。传统的温度

评估模型只考虑单一导热或对流换热已经不能

满足当下的温度评估需求。在系统分析方面，随

着战斗机飞行条件的变化，飞行高度、马赫数等

参数势必会影响发动机性能和叶片温度，目前关

于完整飞行任务下的飞机/发动机耦合系统的叶

片冷却性能分析较为缺乏。针对上述问题，本文

在传统叶片评估模型的基础上进行改进，提出了

可以适用于内外耦合涡轮叶片的温度评估模型；

并将该模型嵌入发动机热力参数计算模型中，

对 F-16飞机 /发动机耦合系统进行分析，评估在

全飞行任务和飞行包线下不同工况的涡轮叶片

冷却性能。

 1    发动机热力性能仿真模型

飞机在不同阶段飞行任务要求不同，导致飞

机发动机所处状态不同。图 2所示为发动机热力

性能仿真模型的概念图。为了计算在特定飞行任

务下发动机各部件的热力状态，引入了航空发动

机热力参数计算模型，用来计算发动机在设计点

以及非设计点的飞行性能；此外，为了实时获得

特定工况下的涡轮叶片温度，在仿真系统中引入

了一种改进的叶片温度评估模型，对全飞行任务

中的冷气的热保护性能及叶片的冷却性能进行

评估。
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图 2    发动机热力系统仿真模型

Fig. 2    Simulation model of engine thermodynamic system
 

全飞行任务中叶片冷却性能的评估流程如

图 3所示。首先，明确不同飞行任务下的需求推

力 Freq；进而应用发动机热力参数计算模型得到

满足特定推力要求的涡轮前温度 Tt4 以及冷气流

量等热力参数；最后将上述得到的热力参数以及

叶片几何等相关参数作为改进叶片温度评估模型

的输入，从而得到在该飞行任务下的叶片温度分

布，进一步分析叶片冷却性能。

 1.1   热力参数计算模型

航空发动机的工作过程十分复杂，涉及到气

体动力、热力工作过程以及机械结构控制等多方

面。在进行热力参数计算时，选取的发动机模型

为双转子小涵道比混合排气涡扇发动机。为了简

化计算难度，对模型进行了一定的假设，具体

如下：

1）  假设流经发动机的气流是理想气体或者

理想气体的混合气体，流体的黏性力忽略不计。

2） 假设流经发动机的气流是定常流动，忽略

进气畸变、旋转失速等非定常流动对发动机性能

产生的影响。

3） 假设气流在发动机每个部件的进、出口截

面以及每一轴向截面流动均是一维流动。

基于上述假设，建立混排涡扇发动机的物理

模型[10] 如图 4所示，并对发动机的特征截面进行

了编号，具体含义如表 1所示。
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在进行热力参数计算时，按照上述发动机流

路从前到后依次进行截面参数的计算。如图 5所

示，通过发动机部件的特性将性能参数从部件进

口截面传递到出口截面，各个部件参数的传递有

流量、总温和总压的传递。

 1.2   计算模型精度验证

将文献 [11]中提及的 F-119发动机公开的设

计点及非设计点循环参数作为输入参数，分别利

用 GASTURB软件及本研究采用的热力计算程序

计算该发动机性能，以验证本研究所采用的热力

计算程序的计算精度。其中设计点和非设计点的

 

表 1    特征截面

Table 1    Characteristic of section

编号 截面含义 编号 截面含义

0-0 远前方来流 44-44 高压涡轮出口

1-1 进气道进口 45-45 低压涡轮转子进口

2-2 风扇进口 5-5 低压涡轮出口

13-13 风扇出口 6-6 混合室主流进口

25-25 高压压气机进口 16-16 混合室外涵气流进口

3-3 高压压气机出口 6A-6A 加力燃烧室进口

31-31 燃烧室进口 7-7 尾喷管进口

4-4 燃烧室出口 8-8 尾喷管喉道

41-41 高压涡轮转子进口 9-9 尾喷管出口
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图 3    飞行任务下叶片冷却性能评估流程

Fig. 3    Evaluation process of blade cooling performance under flight mission
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图 4    混排涡扇发动机物理模型

Fig. 4    Physical model of mixed flow turbofan
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图 5    截面参数传递示意图

Fig. 5    Schematic diagram of section parameters transfer process
 

第 4 期 黄聪聪等： 基于改进温度评估模型的叶片冷却性能分析 819



计算输入参数如表 2所示，计算结果如表 3、表 4
所示，其中 Ma 表示马赫数，H 表示高度。
 
 

表 2    F-119发动机循环参数

Table 2    Cycle parameters of the F-119 engine

循环参数
设计点

（H=0 km、Ma=0）
非设计点

（H=11 km、Ma=1.5）

换算空气流量/（kg/s） 126 125.52
涵道比 0.3 0.298

风扇压比 4.5 4.5

风扇效率 0.85 0.854 9

压气机压比 5.8 5.786

压气机效率 0.86 0.861 3

涡轮前温度/K 1860 2011

高压涡轮效率 0.87 0.875

低压涡轮效率 0.88 0.884 5

高压导叶引气比例/% 12 12

高压动叶引气比例/% 7.2 7.2

低压导叶引气比例/% 5.5 5.5

飞机系统引气比例/% 1 1

 
 

表 3    F-119发动机设计点验证

Table 3    Validation of the F-119 engine design points

参数
设计点（H=0 km、 Ma=0）

文献 [11] 计算值 GASTURB

推力/kN 105.5 105.0 105.5

耗油率/（kg/（N·h）） 0.083 7 0.086 6 0.083 6

高压涡轮膨胀比 2.660 2.820 2.719

低压涡轮膨胀比 2.110 2.102 2.072
喉道面积/m2 0.244 8 0.250 1 0.245 0

 
 

表 4    F-119发动机非设计点验证

Table 4    Validation of the F-119 engine off-design points

参数
非设计点（H=11 km、Ma=1.5）

文献 [11] 计算值 GASTURB

推力/kN 62.5 65.4 62.49

耗油率/（kg/（N·h）） 0.118 3 0.112 7 0.119 0

高压涡轮膨胀比 2.660 2.782 2.711

低压涡轮膨胀比 2.100 2.081 2.073
喉道面积/m2 0.244 8 0.257 1 0.247 9

 
 

从设计点和非设计点的计算结果可以看出，

对于推力和耗油率，本研究采用的热力计算程序

的计算结果与公开的数据以及 GASTURB 10的

计算值相对误差基本都在 5%以内。因此可认为

本研究采用的发动机热力计算程序可很好的计算

小涵道比双轴涡扇发动机在设计点和非设计点的

热力参数。

 1.3   改进的叶片温度评估模型

在航空发动机热力性能仿真系统中加入了叶

片温度评估模型，使系统在获得发动机性能的同

时也能对叶片的冷却性能进行评估。与传统的解

析法和半经验法模型不同，在系统中加入的叶片

温度评估模型可以适用于内外耦合的涡轮叶片，

并且可以评估出叶片在径向上的温度分布。

根据 Wilcock等提出的评估模型以及解析法

模型对涡轮叶片的简化思路，在上述基础上改进，

不再将叶片的温度进行均匀处理。考虑叶片沿径

向的温度变化，把每一个微元段都假设成 Wil-
cock等提出的半理想化叶片的形式，其中改进后

的评估模型将内外耦合的涡轮叶片简化成如图 6
所示，其中，Y 代表涡轮叶片高度，y 为微元段 dy
到叶根的距离，dAg 为该微元段叶片与燃气相接

触的面积。
  

dAg

Y

d
y

y

y
x

图 6    涡轮叶片模型

Fig. 6    Turbine blade model
 

考虑叶片的厚度以及气膜冷却、热障涂层等

对温度分布的影响，改进后的模型做出了如下

假设：

1） 将叶片沿径向划分很多微元段，在每一个

微元段内叶片温度相等，即假定温度沿弦向均匀。

2） 假设比定压热容 cp 等物性参数为定值。

3） 对于气膜冷却，采用参与气膜冷却的空气

的质量分数 wfc 来衡量气膜冷却水平，未参与气

膜冷却的冷气从叶片的尾源排出与燃气掺混[12]。

4）  假定叶片金属在能量传递过程中没有蓄

热能力，假定冷却气可以将燃气传递的热量全部

吸收。
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5） 假定热障涂层沿径向的导热忽略不计。

基于上述假设，将微元段能量传递的过程简

化成图 7所示。其中，TBC表示热障涂层（thermal
barrier coating），T0g 为主流气体温度，T0c,i 为冷气

进口温度，Taw 为绝热外壁温度，Tw 为热障涂层外

表面温度，Tm 为叶片温度，Tcl 为冷却气体温度，t
为厚度，下标 TBC、m分别代表热障涂层和叶片，

dq 为微元段的传热量，h 为表面传热系数，dA 为

该微元段与气体相接触的面积，下标 g、cl分别代

表主流气体和冷气。
 
 

主流T0g

冷气T0c, i

叶片

TBC

t mTm(i−1) Tm(i) Tm(i+1)

Tcl(i) hcl dAcl

气膜 Taw(i) hg dAg

dq

Tw(i)

t TB
C

图 7    能量传递示意图

Fig. 7    Schematic diagram of energy transfer process
 

根据图 7，列出稳态情况下的传热量方程如下：

考虑燃气对热障涂层的对流换热

dq1 = hgdAg[Taw（i）−Tw（i）] （1）

考虑热障涂层对涡轮叶片的导热

dq2 = [Tw（i）−Tm（i）]
/( tTBC

λTBC
+

tm

2λm

)
dAg （2）

式中 λ为导热系数。

考虑叶片沿径向的导热

dq3 =
λm

dy
A[Tm（i+1）−Tm（i）] （3）

dq4 =
λm

dy
A[Tm（i）−Tm（i−1）] （4）

式中 A 为叶片截面面积.
考虑叶片和冷却气体的对流换热

dq5 = [Tm（i）−Tcl（i）]
/( tm

2λm
+

1
hcl

)
dAcl （5）

考虑冷却气体的吸热量

dq6 =

(
mcl−

wfcmcl

H
y
)
cp[Tcl（i）−Tcl（i−1）] （6）

稳态情况下，传热量满足下述方程：

dq1 = dq2 （7）

dq2+dq3 = dq4+dq5 （8）

dq5 = dq6 （9）

联立式（1）～式（9），对叶片的每一个微元段

进行求解，给定温度初场，进行迭代求解，最终得

到 Tm 沿径向的分布。其中，求解过程中相关参数

的确定方法如下：

1） 通过引入气膜冷却效率 εf 这一参数，将绝

热外壁温度表示成气膜冷却效率与冷气温度的关

系式，即

εf =
T0g−Taw

T0g−Tcl
（10）

2）  冷却气体的质量 mcl，由给定的冷却条件

确定。

3）  叶片高度 H 和主流、冷却气体与叶片接

触面的面积由叶片几何特性来确定。

4） 参与气膜冷却的空气的质量分数 wfc，根据

涡轮叶片中参与气膜冷却的冷气分配比例来确定。

5）  hg、hcl 为表面传热系数，在方程中通过引

入毕渥数 Bi 避免了 hg 的求解。

Bi =
hd
λm

（11）

式中 λm 为固体导热系数。

hcl 则是通过 Nu 来确定[13]

hcl =
Nuλl

l
（12）

式中 λl 为流体的导热系数。

Nu 根据文献 [14]的管内对流换热关联式

Gnielinski公式来确定。

Nuf =
（ f /8）（Re−1 000）Prf

1+12.7
√

f /8（Prf
2/3−1）

1+ (
d
l

)2/3Ct

（13）

对气体来说

Ct =

(
Tf

Tw

)0.45

,
Tf

Tw
= 0.5−1.5 （14）

式（13）中 f 为关内湍流流动的 Darcy阻力系

数，按 Filonenko公式计算。

f =（1.82lg Re−1.64）−2 （15）

因此，在发动机热力性能计算模型中引入该

改进的温度评估模型，结合热力参数计算结果和

叶片几何相关数据，计算出全飞行任务中叶片的

温度分布和冷却效果分布，从而分析各工况点是

否满足叶片性能要求，从叶片冷却性能的角度为

第 4 期 黄聪聪等： 基于改进温度评估模型的叶片冷却性能分析 821



飞行设计点的选择提供参考。

 1.4   叶片温度评估模型的验证

为了对改进的温度评估模型进行有效的验证，

本文选取了 De Wolf等[15] 的涡轮叶片冷却流分析

报告中的数据、Lallini等 [16]提出的通用燃气轮机

冷却空气量计算工具的计算结果以及邓丽君等[17]

通过实验获得的涡轮叶片表面温度场及综合冷却

结果的数据与本文评估模型进行对比分析。在改

进的温度评估模型中保证与文献 [15-17]相同的

输入数据，最终计算的结果如表 5所示。
 
 

表 5    模型验证结果

Table 5    Model verification results

参数 文献 [15] 文献 [16] 文献 [17]① 文献 [17]②

T0c,i/K 821 796 342 293
T0g/K 1 670 1 692 615 615

mcl/（kg/s） 0.108 9 0.083 0 0.005 4 0.005 4
mcl/ mg 0.105 8 0.058 3 0.016 0.016

叶片平均温度/K
（文献结果） 1 262 1 215 527.4 513.6

叶片平均温度/K
（模型结果） 1 229.0 1 205.8 528.2 512.6

相对误差/% −2.61 −0.76 0.15 0.19

注：上标①、②分别表示文献 [17]中的两组数据。
 
 

从上述文献 [15-17]的验证结果可以看出，改

进模型对特定工况下的叶片平均温度的计算结果

与文献 [15-17]的结果误差都在 5%以下，具有

一定的准确性，可以认为基本满足叶片温度评估

需求。

 2    任务需求推力计算

对飞行任务下叶片冷却性能进行分析，首先

需要明确该任务下的需求推力，然后带入到发动

机总体仿真模型中进行计算。而计算飞机在特定

工况下的推力，则需要对飞机进行任务分析，计

算出飞机的起飞质量，进而结合该工况下的升力

阻力系数等计算出需求推力。

 2.1   各工况点飞机质量确定

飞机的起飞质量可以表示为

Wto =Wp+We+Wf （16）

其中 Wp 为总有效载荷质量，Wf 为飞机的任务燃

油质量，We 为空机质量。

Wp 可以分为两部分 Wpe 和 Wpp，Wpe 是消耗性

有效载荷质量，比如货物或弹药；Wpp 是永久有效

载荷质量，在整个飞行任务中都存在，比如设备

人员等质量；空机质量 We 与战斗机的类型有关。

与传统的轻质金属相对应，空机质量 We 可以统

计成起飞质量的经验函数[18]，对战斗机来说，该函

数关系式可以表达为

We

Wto
= 2.34W−0.13

to （17）

飞机的任务燃油质量 Wf 可由任务燃油系数

Mff 确定

Wf = (1−Mff)Wto, Mff =

n∏
i=1

Wi

Wi−1
（18）

其中 Wi/Wi−1 为战斗机第 i 个任务段的终点质量

与初始点质量之比。

综上，飞机的起飞质量表达式以及各阶段的

飞机质量可以写成如下形式：

Wto = 2.34W0.87
to + (1−Mff)Wto+Wp

Mff =

j∏
i=1

Wi

Wi−1

Wi =

i−1∏
j=1

W j

W j−1
Wto

（19）

选取 F-16战斗机进行分析，其在地面的总质

量 Wto 为 14 968 kg[19]，由飞机质量的计算公式可

知，只要确定出各飞行任务下的任务燃油系数，

即可确定各工况点的飞机质量。

由于战斗机类型和作战任务需求不尽相同，

所以各个战机的飞行任务要求存在一定差异。完

整的飞行任务包括从起飞到着陆等多个阶段。每

个阶段都有特定的飞行马赫数、高度以及性能要

求。这里选取该战机典型的展示低空性能的高-
低-低-高飞行任务规划 [19] 以及最大马赫数飞行、
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最大爬升率、实用升限等几个极限飞行工况点进

行分析，图 8和表 6分别展示了飞行任务的基本

信息和工况点的滑跑距离 S、 时间 t 等相关参数。

 
 

高-低-低-高
任务剖面
(展示低空

能力)

巡航

下降下降

着陆

起飞
总任务半径

空战区

加速冲刺

爬升

图 8    任务剖面图

Fig. 8    Mission profile

 
 

表 6    飞行任务信息

Table 6    Flight mission information

工况编号 任务段 任务描述

1 起飞 S=500 m，H=0 m，Ma=0.2，加力

2 爬升 H=0～10 150 m，Ma =0.83

3 巡航 H=10 150～11 308 m，
Ma=0.83～0.86

4 下降 Ma=0.65

5 加速 Ma=0.45～0.85，t=60 s

6 空战 Ma=0.85

7 爬升 Ma=0.87

8 巡航 H=13 320～13 716 m，Ma=0.87

9、10 下降着陆
飞行高度从 13 716 m下降至
水平面着陆状态，Ma=0.6

11 最大马赫数
H=9 000～18 000 m，

Ma=2.0，加力

12 实用升限
H=18 000 m，

Ma=1.0～2.0，加力

13 最大爬升率
dH/dt=314.5 m/s，

H=0 m，Ma=0.8，加力

14 战斗盘旋
H=10 000 m，
Ma=1.6，加力

 
 

根据燃油系数计算公式得到上述各计算工况

点的燃油比例系数，其中各个阶段的燃油比例系

数的简化估算公式[20] 如表 7所示。

表 7中 V0 为巡航速度，单位为 m/s，R 为航程，

单位为 km；L/D 为升阻比，SFC表示发动机单位

耗油率（量符号记为 rSFC） ，该战机耗油率为

0.064 7 kg/（N·h）[21]，Tav 为飞行条件下的可用推力，

tCBT 为空战时间（CBT），通常采用加力飞行 3 min
或最大状态飞行 5 min。

结合表 7中的燃油系数计算公式，初始时取

战斗机瞬时质量系数为 1，不考虑空战时飞机装

载武器质量的突变，假定极限工况的飞行在执行

该低空任务之后，最终得到各工况点的总燃油系

数如图 9所示。

由此，可以根据式（20）计算出各工况点的质

量 Wi。

Wi =

i−1∏
j=1

W j

W j−1
Wto （20）
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图 9    各工况总燃油系数

Fig. 9    Total fuel coefficient under various conditions point
 

 2.2   推力需求计算

如图 10所示为战斗机任意飞行状态下的受

力分析，其中 W 为飞机当地重力（与起飞质量、飞

行时间及发动机油耗有关），L 为升力，T 为当地

总推力（与飞行任务和飞行状态有关），D 为阻力；

 

表 7    任务燃油系数计算公式

Table 7    Calculation formula of fuel proportional coefficient

任务段 任务燃油系数 Mff

起飞 0.992～0.995

爬升 1.006 5−0.032 5Ma

巡航 e−
R·rSFC ·g
V0(L/D)

空中巡逻 0.967 5

空战 1−Tav · rSFC · tCBT/Wi−1

加速冲刺 0.979 5

最短时间爬升 0.997

亚声速巡航爬升 e−
R·rSFC ·g
V0(L/D)

待机 0.967 7

下降着陆 1
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战斗机的飞行速度为 V，飞行速度与水平面的夹

角为 θ，空气来流速度与战斗机翼弦线（WCL） 的

攻角（AOA）量符号记为 αAOA。

根据战斗机的受力分析简图，对战斗机应用

牛顿第二定律得到战斗机的受力方程

T cos（αAOA+φ）−W sin θ−D =
W
g
· dV
dτ
（21）

对上述方程左右两边同时乘以飞行速度 V，
方程变为

[Tcos（αAOA+φ）−Wsin θ−D]V =
W
2g
· dV2

dτ
（22）

假设发动机推力方向与飞行速度方向一致，

则攻角 αAOA 和 φ 之间的夹角可约等于 0°，因此

cos（αAOA+φ）≈ 0 （23）

同时， Vsin θ可做如下简化：

V sin θ =
dH
dt

（24）

综上，飞行的受力方程可化简成如下形式：

T −D
W
=

1
V
· d
dτ

(
H+

V2

2g

)
（25）

根据式（25），结合飞机的升阻特性，即可计算

出飞机在特定工况下的推力。其中，飞行阻力根

据升阻系数 CL、CD 来确定。

CL =
2W
ρV2S

（26）

D = CD
1
2
ρV2S （27）

CD =CD,minDI +A（CL−CLDmin）
2 （28）

ρ式中 为大气在特定高度下的密度，S 为战斗机的

机翼面积，式（28）为极曲线计算公式，由文献 [20]

确定该战斗机的极曲线。

根据上述飞机的受力方程，结合各工况点的

飞机质量以及推力计算公式，计算出该任务规划

下的各工况的需求推力如表 8所示。
 
 

表 8    各工况点需求推力

Table 8    Required thrust under various conditions point

工况点编号 推力/kN 工况点编号 推力/kN

1 122.66 8 12.36
2 51.48 9 1.62

3 14.41 10 2.62

4 1.77 11 55.47

5 41.57 12 20.56

6 44.44 13 135.14

7 24.53 14 65.96
 
 

 3    叶片冷却性能分析

基于上述发动机热力性能仿真模型的支持，

结合改进的叶片温度评估模型，对不同飞行任务

以及包线内的涡轮叶片的温度分布及综合冷却效

果等进行评估，分析叶片的冷却性能。结合表 8
计算出的各工况下的需求推力，首先应用总体热

力计算程序进行设计点和非设计点的计算，得到

需要满足各工况点需求推力的涡轮前温度、涡轮

叶片进口总冷气量和进口温度等参数，然后以此

作为进口参数带入温度评估模型中得到叶片温度

分布，对叶片冷却性能进行评估。

 3.1   评估模型进口热力参数确定

选用上述 F-16战斗机的发动机模型 [21]，发动

机设计点参数的选择如表 9所示。
 
 

表 9    发动机设计点参数

Table 9    Parameters of the engine design point

参数 数值

总压比 32
涵道比 0.4

进气流量/（kg/s） 112.4

涡轮前温度/K 1 672
 
 

应用热力性能仿真程序，对表 6中的各个工

况进行计算，在起飞段以及上述工况 11、12、13、
14等极限工况点开启加力燃烧室，设置加力燃烧

室出口温度为 2 000 K，最后得到该飞行任务规划

下各工况点满足所需推力的涡轮前温度、涡轮叶

片进口温度和进口冷气量如图 11、图 12所示。
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图 10    战机受力分析

Fig. 10    Fighter force analysis
 

824 航    空    动    力    学    报 第 38 卷



对图 11所示温度结果分析，在各个工况下完

成既定的飞行任务，各工况的涡轮前进口温度基

本处于 1 400～1 700 K，冷气进口温度基本处于

650～850 K。其中，在起飞段工况 1发动机涡轮

前温度较高，是由于起飞时飞机的需求推力较大，

为了满足推力需求，涡轮前温度需保持在较高水

平；在爬升段工况 2、7、13涡轮前温度也较高，这

是由于在上述工况下，飞机在特定高度上以最大

的爬升率进行爬升，导致涡轮工作在近极限点，

温度较高。在下降着陆工况点 4、9、10，涡轮前

温度和冷气温度较低，这是由于上述工况下发动

机处于慢车状态，转速较低，在该慢车工况下所

需推力接近 0 N，压气机耗功少，对气体的做功少，

所以气体温度低。

对图 12所示各工况下的涡轮叶片冷气量分

析，在高压压气机后面级引气，引气比例取 10%，

由质量守恒可以得到，冷气引气量 mcl 可以表示

成进气换算流量 mcor、高度和马赫数的函数。

mcl = ϕ（m2）= f（m0）=Φ（mcor,H,Ma） （29）

高度和马赫数通过影响气体的总压总温来影

响流量，理论上在相同条件下，发动机处于正常

工作状态时，工况点马赫数越大，冷气量越大；高

度越高，冷气量越低。不计下降着陆时的慢车状

态，从图 12可以看出，在低空高马赫数工况 13冷

气量最大，在高空工况 8、12时冷气量较少，与理

论结论一致。

 3.2   典型飞行任务下叶片冷却性能分析

对飞行任务下各工况点进行分析，将程序得

到的不同工况的涡轮前温度、冷气量等热力参数

作为温度评估模型的输入参数（表 10），对各工况

下的高压涡轮导叶温度进行评估。
 
 

表 10    温度评估模型输入参数

Table 10    Temperature evaluation model input parameters

参数 数值及说明

T0c,i/K 程序计算

mcl/（kg/s） 程序计算

T0g/K 程序计算

λTBC/（W/（m·K）） 1.02

Acl/m2 0.005 262

Ag/m2 0.003 811 5

Y/m 0.046 5

λm/（W/（m·K）） 35 W
Bim 0.15

BiTBC 0.3

wfc 0.6

εf

0.2（y≤0.1Y）

0.5（y≤0.9Y）

0.1（y>0.9Y）
 
 

结合模型输入参数，对每一个工况点进行涡

轮叶片温度的评估，最终得到在该飞行任务剖面

下不同工况的叶片的最高温度和径向最高温度与

最低温度的差值如图 13所示。

叶片最高温度与最低温度的差值可在一定程

度上表征叶片承受的热应力水平，对上述全飞行

任务中各工况的叶片温差结果进行分析，可以看

出在大爬升率工况 7和实用升限工况 12 叶片温

差最大，温差达到 158 K。对叶片的最高温度结

果进行分析，可以看到在实用升限工况 12下温度

最高，达到了 1 200 K，接近叶片材料的承温极限。

此外，在起飞工况 1以及爬升工况 2、7、13叶片

温度也较高。考虑这几种工况，为了满足飞行要
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求，所需的发动机推力较大，从而导致所需的涡

轮前温度较高，最终使得叶片超温。因此可知，

发动机在起飞、实用升限以及大爬升率等大推力

工况下涡轮叶片的工作条件严峻，叶片容易超温，

影响叶片的正常工作。

上述给出了叶片在各个工况下的最高温度和

温差，为了了解更多的叶片温度细节，下面选取

飞行任务中的某一典型工况进行分析，以水平加

速工况 5为例，通过输入涡轮前温度、冷气温度

等热力参数，计算得到了该工况下的冷气侧及叶

片表面的温度沿径向的分布，如图 14所示。
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图 14    冷气侧和叶片表面温度分布

Fig. 14    Temperature distribution of cool air and blade surface
 

对水平加速工况下的温度分布结果进行分析，

由图 14可知，叶片冷气侧温度沿径向方向逐渐升

高，在叶顶处达到最大值；叶片表面温度沿径向

总的来说为增长趋势，在中间部分温度略有下降，

在叶顶处达到最大值（1 020 K）。其中，在叶中位

置叶片表面温度较低，这是由于该位置有相应的

气膜孔，气膜冷却效率高，可以对叶片进行较好

的冷却，而叶根和叶顶处气膜冷却效率则接近 0，

冷却效果不好，温度则较高。

 3.3   全包线内叶片冷却性能分析

∆T

在 F-16战斗机的飞行包线内进行分析，设计

点参数与表 9保持一致，在非设计点时采用涡轮

前温度不变的控制规律，取 Tt4=1 672 K。对上述

飞行包线进行离散化，如图 15所示，将离散化包

线内各工况点带入嵌入温度评估模型的发动机仿

真模型中，计算得到包线内的叶片最高温度 Tmax、

叶片径向温差 以及叶片的综合冷却效果如

图 16～图 18所示。

对上述包线内叶片温度结果进行分析，从包

线内叶片最高温度分布可以看出，在保证涡轮前

温度不变的控制规律下，叶片最高温度随高度变

化显著，高度越高，叶片温度就越高。结合图 19
典型战斗机在包线内的作战区域的划分情况，可

以看出在过失速机动区以及载击高空目标区叶片

超温情况明显，最高温度可达 1 342 K，接近叶片

材料的承温极限。从包线内的叶片温差分布来看，

叶片所承受的热负荷受高度和马赫数的综合影响。
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在高度一定时，叶片热负荷随马赫数增加而减小；

马赫数一定时，叶片热负荷随高度增加而增大。

其中，在包线内的高空低马赫数条件下叶片温差

最大，为 190 K，在该区域承受的热负荷最大，需

进一步加强叶片的冷却能力。

叶片的综合冷却效果定义为主流进气温度和

叶片表面温度的差值与主流和冷气进气温度的差

值之比，表达式如下：

ε =
T0g−Tm

T0g−T0c,i
（30）

在应用评估模型对叶片温度进行评估时，所

输入的气膜冷却效率等参数是按照文献 [7]给出

的先进冷却水平，所以评估出的叶片的冷却效果

会比当下叶片的冷却效果偏高，但包线内的冷却

效率的分布规律不会受数值大小的影响。从包线

内的叶片综合冷却效率的分布来看，叶片的综合

冷却效率随着高度的升高和马赫数的降低逐渐减

小，与包线内叶片的温度分布结果的结论一致，

在高空低马赫数区域叶片冷却性能较差，与包线

内低空条件下冷却性能最好的状态相比，综合冷

却效率降低了 34.2%，叶片冷却性能下降明显。

综上，在涡轮前温度不变的控制规律下，飞机

在飞行包线内飞行，在高空低马赫数的情况下叶

片承受的最高温度和热负荷都较大，冷却性能较

差，工作条件严峻，因此，需重点考虑这些飞行区

域的叶片冷却性能，以保证全飞行包线内叶片安

全可靠工作。

 3.4   叶片温度评估模型参数敏感性分析

以典型飞行任务下的水平加速工况 5为基准，

本文还研究了该改进的温度评估模型对输入参数

的敏感性，研究了冷气量、气膜冷却效率以及冷

气进口温度对叶片平均温度的影响。在基准工况

的基础上，分别对冷气量、冷气温度等取 10%的

变化量，输入参数如表 11所示。
 
 

表 11    模型输入参数

Table 11    Model input parameters

方案 mcl/（kg/s） εf T0c,i/K

基准方案 5.3 0.5 783

改变冷气量
方案 1 5.83 0.5 783
方案 2 4.77 0.5 783

改变气膜冷效

方案 3 5.3 0.55 783
方案 4 5.3 0.45 783

方案 5 5.3 0 783

改变冷气温度
方案 6 5.3 0.5 705
方案 7 5.3 0.5 861

 
 

应用改进的叶片温度评估模型，计算得到不

同方案的叶片表面平均温度，与基准方案进行对

比，得到表面温度的变化情况，如图 20所示。
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从叶片平均温度的变化结果可以看到，叶片

表面温度随冷气量的增加而减小，随气膜冷却效

果的增大而减小，随冷气进口温度的降低而减小。

这种变化规律与理论预期的结果是一致的，也进

一步表明该模型正确描述了叶片的热交换机理。

此外，从图 20中方案 3、4、5的变化结果可以看

出，有无气膜冷却对叶片温度影响很大，当不采

用气膜冷却时，叶片温度升高明显，在原有温度

基础上升高 15%。对除了 5以外的方案进行分析，

当输入参数改变相同的比例时，改变冷气进口温

度对叶片温度的影响最大，与基准方案相比，变

化比例可以达到 6.9%。在涡轮前温度日益升高

的当下，叶片也不断承受更高的温度考验，这部

分的研究结果提供了一种改善叶片温度的有效方

法，即降低冷气进口温度，提高冷却气体的冷却

品质。这也为改善飞行包线内叶片超温问题以及

未来涡轮叶片先进冷却技术方法的研究指明了

方向。

 4    结　论

结合目前航空发动机冷却技术发展趋势，本

文在传统叶片温度评估模型的基础上提出了适用

于内外耦合涡轮叶片的评估模型，并将该模型嵌

入到发动机热力性能仿真模型中，对典型战机全

飞行任务和飞行包线内的高压涡轮导叶温度进行

评估。本文主要研究结论如下：

1） 在全飞行任务工况下分析时，大爬升率工

况 7和实用升限工况 12 叶片温差最大，温差达

到 158 K；在实用升限、起飞以及大爬升率工况下

叶片工作环境恶劣，叶片易超温。在典型工况下

分析时，叶片表面温度和冷气侧温度沿径向为增

长趋势，在叶顶处达到最大值。

2） 在涡轮前温度不变的控制规律下，飞机全

飞行包线内的高空低马赫数区域叶片最高温度和

表面温差最大，叶片冷却性能较差，在该区域叶

片最高温度可达 1 342 K，接近叶片材料的承温极

限；与低空条件下冷却性能最好的状态相比，综

合冷却效率降低了 34.2%，叶片冷却性能下降明显。

3） 与理论预期结果一致，叶片温度随冷气量

和气膜冷却效率的增大而减小，随冷气进口温度

的降低而减小。其中，叶片温度受冷气进口温度

影响最为显著，与基准方案相比，叶片温度变化

比例可以达到 6.9%，这部分结果为进一步改善叶

片温度指明了方向。

综上，应用发动机热力参数计算模型与改进

的叶片温度评估模型，可以实现全飞行任务下及

飞行包线内的叶片冷却性能的评估。通过分析各

飞行任务下发动机性能与叶片冷却性能的情况，

明确包线内叶片冷却效果的分布，对飞行任务规

划的制定以及叶片冷却方案的制定有一定的指导

意义。
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