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空气系统引气腔流动换热特性研究

摘　要:航空发动机空气系统引气腔是典型的径向进气轴向出流的旋转盘腔，研究引气腔内流动换热特性，

尤其是离心力和哥氏力综合作用下的流动换热规律，对提高空气系统引气品质，优化空气系统设计有重要意

义。研究发现：旋转雷诺数和流量系数是引气腔流场的主要影响因素，流体切向速度随旋转雷诺数的增加而

增加，随流量系数的增加而减少，并沿半径的减小而增大；引气腔的总压损失随旋转雷诺数的增加而增加，

随流量系数的变化规律较复杂，在较小旋转雷诺数下，总压损失随流量系数的增加而增加，在较大旋转雷诺

数下，总压损失随流量系数的增加先减小后增加；引气腔的平均努赛尔特数随着旋转雷诺数和流量系数的增

加而提高，平均换热效果增强。
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0 引 言
为了保证航空发动机高效、可靠地

工作，现代航空发动机都有复杂的内流

空气冷却系统，冷却空气从压气机主流

道的适当位置引出，通过发动机主通道

内侧或外侧的各种流动结构元件（孔、

管道、特定的腔道）按设计的流路及要

求的流动参数（压力、温度和流量）流

动，并完成规定的功能（冷却热端部件、

平衡轴向力等），最后汇入主流或直接

排入大气。

航空发动机内流空气系统从两级

压气机盘间引气，经过两个盘之间的旋

转腔流向盘心，并经盘间空腔向后或向

前流动，以冷却热端部件或完成支点封

严，这种形式的盘腔流动被形象地描述

为径向进气轴向出气的旋转盘腔流动

（国外研究者称为径向进气旋转盘腔，

本文依据其功能简称为引气腔）。因此，

引气腔内流动和换热特性对冷却空气

的品质、对热端部件的冷却效果具有重

要影响。

引气腔以很高的速度旋转，腔内的

流动复杂，影响因素众多；如果同时考

虑由于温度差异引起的浮力对流动的

影响，则理论分析和数值计算都非常困

难，如何获得引气腔内的流动换热特性

成为航空发动机内流空气系统设计的

关键技术。

国外在20世纪60年代开始对引气

腔内流动和换热特性开展系统的理论

分析和实验研究，其中Owen等[1-2]对引

气腔流动和换热的理论模型进行了大

量的研究，并将其称为源—汇流动，流

动结构如图1所示，其流动由源区、近盘

表面埃克曼层、核区及汇区构成。流体

由源区进入旋转腔，然后形成两个埃克

曼层，再经汇区流出旋转腔。Firouzian

等 [3-5]应用流体显示技术，验证了引气

腔的流动结构，分析了流动特点和压力

损失特性，即由于黏性和旋转的影响，

在核心区流体的圆周速度很大，对流体

的径向内流动造成很大的阻力，导致压

力损失增加。Chew等[6]应用基于冯•卡

曼方法的积分动量法分析了引气腔速

度和压力分布，给出了一个计算高效和

方便量纲分析的简单模型。其他学者尝

图1　源－汇流动图
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试用直接求解N-S方程的有限差分方

法分析其速度和压力分布规律，虽然得

到了有意义的结果，但计算过于复杂，

并且由于影响因素繁多，并不易总结其

规律。

国内徐国强、罗翔等 [7]对中心进

气、高位进气的旋转盘腔流动换热进行

了研究，吉洪湖等[8]应用热线风速仪和

LDV技术对旋转盘腔内流场进行了研

究，于霄等[9]应用粒子图像测速（PIV）

技术对径向进气旋转盘腔的速度场进

行研究，但仍然缺乏对航空发动机引气

腔流动换热的系统研究。

本文模拟航空发动机的实际工作

环境，将真实航空发动机压气机部分的

盘腔流动简化为如图2所示的引气腔模

型，对其流动换热特性进行了系统的实

验研究，并分析总结其流动换热规律。

1 实验装置和测试手段
1.1 实验装置

本实验工作是在北京航空航天大

学航空发动机气动热力国防科技重点

实验室多功能旋转实验台上完成的。实

验台布置如图3所示。该实验平台可以

完成转速3000r/min以下, 流量1500kg/h

以内的旋转部件的流动与换热研究。
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供气系统是三级压气机，提供的压

缩空气流经调节和稳压装置，然后经试

验件外腔的20个均布进气孔流入实验

件的外罩壳体，再经旋转盘外缘两盘罩

间形成的环形缝隙进入旋转盘腔，沿盘

面径向内流，最后从盘心处轴向流出。

旋转盘由30kW的交流电机驱动，其转

速由电磁调速控制器进行调节和控制,

电机的最大转速为1200r/min，经变比

为1∶3的皮带轮带动空心主轴旋转。转

速在0～3600r/min内连续可调。

旋转盘半径335毫米，进口间隙

S1=10mm，两盘间距S2=60mm，如图2所

示。

流量由安装于主通道的热式气体

质量流量计测量，旋转盘转速由光电式

数字转速表测定。

1.2 测试装置

为了完整获得引气腔内速度场分

布，本文应用PIV技术完成了流体速度

测量。

对于压力测量，由于本实验所测试

的流场流动相对比较复杂，流场中漩涡

较多，流动速度方向不易判断，所以采

用对气流偏斜角不敏感的探针进行测

量，克服以往测量静压、速度，然后进行

转换的传递误差，可以提高测量精度，

减小误差。

热电偶被应用于旋转盘表面温度

测量，通过求解旋转盘温度场，获得引

气腔内气体的对流换热特性。

2 流动实验结果分析
2.1 测量位置

受设备能力的限制，本实验采用二

维PIV测试系统，为了能够真实反应旋

转腔中的流场，如图4所示，分别测试了

互相垂直的r-Z截面和r-ω截面的速度

场，经过数据处理之后，可以得到速度

场的完整信息。

2. 2 测量状态

为了获得流量系数CW（CW=m/μR，

式中m为进气流量，μ为气体动力黏度）

和旋转雷诺数Reω（Reω=ωR2/v，式中ω为

转盘角速度，v为运动黏度）对速度场的

影响规律，实验对不同流量和不同转速

下的速度场进行了分别测量，测试状态

如表１所示。

图2　实验模型 图3　实验装置
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2.3 误差分析

本实验中由于示踪粒子尺寸在

2～5μm之间，流量和转速相对较小，粒

子跟随性很好，所以粒子产生的跟随性

误差可以忽略不计。另外由于测量的视

场较大，本实验把每个测试面都分段

测量然后连接在一起，所以虽然是全

场测量，各点测试精度仍然可以达到

1%～2%。由于旋转盘腔内测量情况复

杂，同时反光等的环境噪声因素影响较

大，加之流动复杂，存在不同尺度的涡

旋，所以，在本次测量中对于主流和大

尺度漩涡的测量精度估计在5％以内。

作功能力，它受转速、入口流量、

盘腔形状等因素影响，是判断旋

转盘腔流动的重要无量纲参数，

应用于分析盘腔的流动损失。如

何确定旋流系数是分析盘腔流动

的重点，工程设计中采用理论分

析和数值计算方法，但多是基于

经验数据的处理。PIV技术测量的

图像可以定量分析旋流系数，无

疑是旋转盘腔实验技术的重大贡

献。图8是某状态下的旋流系数分

布，图中可以看出，由于黏性的影

ω

CCD

ωCCD

图4　PIV测试位置图

a  r-Z面                               　　　　　　　　  b  r-ω面
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表1　测试状态
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2.4 结果分析

图5为不同流量不同转速下

r-Z面的流线图(图中的位置与图2

中坐标定义相对应) ，从图中可以

清晰地看到源区充满了旋转腔，源

区有清晰的回流区； PIV实验显示

的流动形态与图6中CFD计算的结

果非常相似，证明了数值计算和理

论分析的准确。

图7为不同流量、不同转速下

r-ω面的流线图，从图中清晰的看

到，随转速的提高，由于黏性的作用

盘腔内流体沿切向的速度分量增加

较大，随切向的速度分量的增加，离

心力和径向哥氏力增加，对流体的

径向内流产生很大的阻力。

流量系数的增加使惯性力的

影响加强，削弱由于黏性力引起的

强烈旋转，减小流体的切向速度分

量，一定程度上能够减少离心力和

径向哥氏力的影响。

工程中将旋转盘腔中流体当

地速度切向分量与转盘当地圆周

速度的比值称为旋流系数：

 
r

V
ω

β φ=                               (１)

它表征的是旋转盘对流体的

响，盘带动流体旋转，依据角动量守恒原理，

随半径减小，流体的相对旋转速度增加，在一

定位置会超过当地盘的转速，形成数倍于当

地旋转盘转速的旋转核。

3 总压实验结果分析
3.1 误差分析

图5　r-Z面流线图
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2.3 误差分析
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•

探针测试的误差在2％以内，高

精度压力变送器的误差1％，考虑实

验台震动、气流波动引起的误差应该

在3％以内，所以实验的误差应该在

3％～6％，实验结果在工程分析中是可

以接受的。 

3.2 总压损失

为了方便直观的分析压力损失变

化情况，旋转盘腔的分析多采用旋转坐

标系（非惯性坐标系），以便把旋转的影

响单独表现出来。

在旋转坐标系下对径向进气旋转盘

腔的流体进行受力分析，如图9所示，径

向内流具有较大的径向速度Vr，会产生很

大的正切向哥氏力（ rV×− ρω2 ），这会引

起流体的顺转向加速，而顺转向的相对速

度Vw又产生正径向哥氏力（ rV×− ρω2 ），

抵制气流的向内流动，产生很大的总压

损失；当然流体也受离心力作用，所以

离心力和径向哥氏力是径向内流的主

要阻力。

图10给出了不同流量下总压损失

随旋转速度的变化规律：在同一流量

下，随着旋转速度的增加，总压损失增

加，这是由于随着旋转的增加，受黏性

的影响，流体速度的切向分量增加，径

向哥氏力增加，阻碍流体的径向流动，

所以压力损失随旋转速度的增加而变

大。在图上可以看到在较小的流量时，

随旋转速度的增加，压力损失的变化

梯度更大，甚至可以得出这样的结论，

如果转速更高，则径向进气旋转盘腔

的总压损失过大，甚至会阻塞流体的

径向流动。

图11显示的是在不同旋转速度下，

总压损失随流量变化的规律。相比于随

旋转速度的变化规律，随流量变化的规

律则比较复杂。

流量的增大对总压损失的影响有

两个方面：其一，流量的增加会导致摩

损失；但随着流量增加导致的摩擦损失

的不断增加，流体的总压损失会逐渐增

加，最后总体的总压损失仍然呈现上升

趋势。

在低转速下，旋转影响不强，径向

哥氏力和离心力的影响与流动摩擦损

失相比较小，流量增加导致的摩擦损失

增加是旋转盘腔流动总压损失的主要

影响因素，所以随流量的增加，总压损

失增加。

4 换热实验结果分析
4.1 误差分析

实验的误差有直接测量误差和间接

测量误差，本文直接测试的误差有：温度

测试误差±0.5℃，流量测试误差5%，转

(Cw=1.32×104 Reω=7.95×104)

图6　CFD计算流线图
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图7　r-ω面流线图

图8　旋流系数分布图

擦损失的增加；其二，流量的

增加会削弱旋转的影响，减小

径向哥氏力和离心力的阻力

作用。

所以，在高速下由于黏

性力作用流体速度的切向分

量增加，由旋转引起的压力损

失很大，流量的增加首先会削

弱旋转的影响，增大惯性力的

影响而减小黏性力的影响，

即增加流动压力，减少了总压

Cw=13211

Reω

r / R

β
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图9　受力分析图

图10　总压损失随旋转速度变化

参考文献[3]详细分析了热损失

对实验结果的影响，本文计算中

采用了该分析方法。综合分析以

上的影响因素，根据误差传递原

理，可以分析得出努赛尔特数的

误差应该在10%～30%，在工程

分析中是可以接受的。 

4.2 测试方法

本实验研究的主要目的

是要确定不同工况下旋转盘表

面的局部对流换热系数 、平均

努塞尔数 。因此需要知道旋转

盘面的局部热流密度分布。在

高速旋转的盘上测出盘面各点

的热流密度是极为困难的。因

此，实验测得了旋转盘冷却表

面和加热表面的温度分布，其

他表面绝热，如果假设旋转盘

是轴对称模型，则边界条件是

封闭的，如图12所示，可以通过

求解LAPLACE方程得到旋转

盘内的温度分布,进而求得热

流密度。本文分析的是稳态温

度场实验数据，所以根据热平

衡条件，旋转盘表面传导出的

热量等于冷气对流换热带走的

热量，下面公式成立：

TT
qh

w −
=

λ
hrNu =

                    （2）

                                     
（3）

式中 q为壁面导出的热

流，可以从LAPLACE方程求

得，h为盘表面局部对流换热系

数， r为转盘半径，λ为流体导热

系数，Tw为转盘表面温度，T为

冷气进口温度。

公式（2）为局部对流换热系数的计

算方法，公式（3）为局部努赛尔特数Nu

的计算方法，如果将q和Tw整理成按面

积平均的结果就可以求得平均对流换

热系数hav和平均努赛尔特数Nuav，进而

可以得出平均努赛尔特数随流量系数

和旋转雷诺数的变化规律。

4.3 盘面温度分布

实验时测定了不同工况下转盘表

面的温度分布，如图13所示。可以看到，

在同一流量，不同转速的各种工况下，

随着旋转盘半径的增加，盘面温度逐渐

上升，且温度梯度不断增大。这是由于

采用盘缘加热的方法导致的，热量从盘

缘（高半径处）向盘心（低半径处）传导，

同时在高半径处，热边界层刚刚形成，

冷气与盘面进行的对流换热较强；在低

半径处，由盘缘传导来的热量较少致使

温度逐渐趋于平缓，在盘心处由于绝

热，温度梯度几近为零。

加热量不变，流量一定，随着转速

的提高，换热得到强化，盘面温度总体

呈下降趋势，但温度分布规律无明显变

化；同样，加热量不变，转速一定，随着

流量的增加，换热也会得到强化，盘面

温度总体呈现下降的同样规律。

4.4 盘面平均努赛尔特数

平均努赛尔特数在工程应用比较

广泛。图14给出了平均努赛尔特数随

图11　总压损失随流量变化

速测量误差±1r/min。同时，在传热实验

中，由于实验中采用的绝热材料并不能

完全绝热，必须考虑热损失引起的误差，

Q

Q

t0

图12　旋转盘表面传热分析

•

AERONAUTICAL SCIENCE & TECHNOLOGY

航空动力技术专辑    Special for  Aeroengine Technology

632011/4      航空科学技术

Vr

r

ω

Z

`

2ρωVr

2ρωVω

Vω
(mω2r)

图9　受力分析图

图10　总压损失随旋转速度变化

参考文献[3]详细分析了热损失

对实验结果的影响，本文计算中

采用了该分析方法。综合分析以

上的影响因素，根据误差传递原

理，可以分析得出努赛尔特数的

误差应该在10%～30%，在工程

分析中是可以接受的。 

4.2 测试方法

本实验研究的主要目的

是要确定不同工况下旋转盘表

面的局部对流换热系数 、平均

努塞尔数 。因此需要知道旋转

盘面的局部热流密度分布。在

高速旋转的盘上测出盘面各点

的热流密度是极为困难的。因

此，实验测得了旋转盘冷却表

面和加热表面的温度分布，其

他表面绝热，如果假设旋转盘

是轴对称模型，则边界条件是

封闭的，如图12所示，可以通过

求解LAPLACE方程得到旋转

盘内的温度分布,进而求得热

流密度。本文分析的是稳态温

度场实验数据，所以根据热平

衡条件，旋转盘表面传导出的

热量等于冷气对流换热带走的

热量，下面公式成立：

TT
qh

w −
=

λ
hrNu =

                    （2）

                                     
（3）

式中 q为壁面导出的热

流，可以从LAPLACE方程求

得，h为盘表面局部对流换热系

数， r为转盘半径，λ为流体导热

系数，Tw为转盘表面温度，T为

冷气进口温度。

公式（2）为局部对流换热系数的计

算方法，公式（3）为局部努赛尔特数Nu

的计算方法，如果将q和Tw整理成按面

积平均的结果就可以求得平均对流换

热系数hav和平均努赛尔特数Nuav，进而

可以得出平均努赛尔特数随流量系数

和旋转雷诺数的变化规律。

4.3 盘面温度分布

实验时测定了不同工况下转盘表

面的温度分布，如图13所示。可以看到，

在同一流量，不同转速的各种工况下，

随着旋转盘半径的增加，盘面温度逐渐

上升，且温度梯度不断增大。这是由于

采用盘缘加热的方法导致的，热量从盘

缘（高半径处）向盘心（低半径处）传导，

同时在高半径处，热边界层刚刚形成，

冷气与盘面进行的对流换热较强；在低

半径处，由盘缘传导来的热量较少致使

温度逐渐趋于平缓，在盘心处由于绝

热，温度梯度几近为零。

加热量不变，流量一定，随着转速

的提高，换热得到强化，盘面温度总体

呈下降趋势，但温度分布规律无明显变

化；同样，加热量不变，转速一定，随着

流量的增加，换热也会得到强化，盘面

温度总体呈现下降的同样规律。

4.4 盘面平均努赛尔特数

平均努赛尔特数在工程应用比较

广泛。图14给出了平均努赛尔特数随

图11　总压损失随流量变化

速测量误差±1r/min。同时，在传热实验

中，由于实验中采用的绝热材料并不能

完全绝热，必须考虑热损失引起的误差，

Q

Q

t0

图12　旋转盘表面传热分析
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旋转雷诺数和流量系数的变化规律，由

于流量和转速的增加都会强化换热，所

以图14a中平均努赛尔特数随着流量系

数的增大而增加，较低流量系数时变化

梯度较大，但随流量系数的增大，变化

趋势趋于平缓，表明在低流量系数情况

下，旋转雷诺数对Nu的影响明显。图14b

表明流量系数一定的情况下，旋转雷诺

数的增加使得平均努赛尔特数增大，并

基本呈线性变化，由于随旋转的增加，

粘性力作用明显，导致流体速度的切向

分量（转速）迅速增加，强化换热，无论

实验还是理论分析都证明，在较高工作

状态，平均努赛尔特数受旋转雷诺数的

影响更明显。

5 结论
本文主要得到以下结论：

１） 旋转雷诺数和流量系

数是引气腔流场的主要影响因

素，流体切向速度随旋转雷诺

数的增加而增加，随流量系数

的增加而减少，并沿半径的减

小而增大。旋流系数与切向速

度的变化规律相同，沿半径减

小方向逐渐增大，在某一位置

超过1，使流体的切向速度超过

当地转盘的旋转速度，形成快

速旋转核心。

２） 引气腔的复杂流动决

课题，其目的是为空气系统设计、热分

析提供实验验证。实验较好的完成了计

划要求，可以应用于航空发动机的设

计，但是仍然有许多可以改进的地方：

1） 实验主要研究的是流量系数和

旋转雷诺数对流动换热的影响，在这个

过程中忽略了一些次要因素的影响，如

进口形状和盘腔形状等，在经验公式的

应用中需要给予考虑。

2） 由于研究的是引气旋转腔，所

以测试信号的可靠性进行了详细校核，

给出详尽的误差分析，但是旋转测试的

误差仍然影响较大，所以应该不断应用

先进测试手段，以提高测试精度。

3） 所给出的经验关系式有其应用

范围，应严格在其实验范围内应用，如

果需要超范围使用，应该完成真实航空

发动机的台架验证试验，给出其修正系

数。　                                               
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定了其总压损失的复杂性：引气腔的总

压损失随旋转雷诺数的增加而增加。随

流量系数的变化规律较复杂，在较小旋

转雷诺数下，总压损失随流量系数的增

加而增加，在较大旋转雷诺数下，总压

损失随流量系数的增加先减小后增加。

３） 径向哥氏力和离心力是形成

总压损失的主要因素，在高转速下，径

向哥氏力的作用超过离心力的影响。

４） 引气腔内旋转盘表面温度分

布呈现出外高内低的形态，实验和数值

模拟都证明表面温度可以用二次曲线

进行近似准确拟合。

5） 旋转雷诺数的增加和流量系数

的提高，都会使旋转盘表面的平均对流

换热系数和平均努赛尔特数增大，增强

旋转盘表面的换热。

本文研究的题目为空气系统研究

图13　不同转速时盘面温度分布
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0 引 言
一个世纪以来，伴随着气动热力

学、计算流体力学的发展，轴流压气机

的设计体系在不断进步，带动着压气机

设计水平的提高。20世纪初采用螺桨理

论设计叶片；20~30年代，采用孤立叶型

理论设计压气机；30年代中期开始，由

于叶栅空气动力学的发展和大量平面

叶栅试验的支持，研制了一系列性能较

高的轴流压气机；50年代开始采用二维

设计技术，用简单径向平衡方程计算子

午流面参数，叶片由标准叶型设计；70

年代，建立了准三维设计体系，流线曲

率通流计算和叶片—叶片流动分析是

这一体系的基础，可控扩散叶型等先进

叶型技术得到应用；90年代以来，全三

一种多级轴流压气机特性预估方法探讨

摘　要:概述了压气机设计体系的发展历程，介绍了轴流压气机设计技术，并结合多级轴流压气机的设计特

点，提出了三维修正S2流面分析程序的多级轴流压气机性能预估方法，通过对比，验证了该方法的精度比单

纯的三维计算的精度高，为多级轴流压气机的性能预估提供了一个新的工具。

关键词：多级轴流压气机；特性预估；修正

Keywords：multi-stage axial compressor；performance prediction；correction

张跃学 郭捷 赵勇/中航工业沈阳发动机设计研究所

A Discussion of a Multi-Stage Axial Compressor Performance
Prediction Method

维流场分析技术的进步促进了压气机

设计技术的快速发展，并将全三维流场

分析补充至准三维设计体系，设计体系

流程图见图1。

1 轴流压气机设计技术分析
目前，多级轴流压气机设计体系主

要包括准三维设计技术和全三维设计

技术。

1.1 准三维设计技术

1952年，吴仲华教授提出了S1-S2

流面理论，并在这一理论的基础上建立

了压气机准三维设计系统。目前，基于

S1-S2流面计算的准三维设计技术仍

然是国内外压气机设计体系的核心。

准三维设计系统主要包括一维平 均流线计算程序、S2流面设计程序、叶
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