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[ 摘要 ]　随着航空发动机性能指标和系统复杂度的不断提升，数字孪生技术正在成为支撑航空发动机全生命周期管

理的重要手段。燃烧室是发动机的心脏，其研制过程具有难度大、周期长、花费高等特点。基于数字孪生的设计技术

能够预测燃烧室的性能，评估其可靠性，并对试验方案进行预先评估与优化，大幅缩短燃烧室设计的时间，同时降低

经费支出。简述了航空发动机燃烧室在设计阶段面临的挑战，并针对数字孪生在航空发动机燃烧室设计阶段的应用

与关键问题进行了简要的综述与展望。
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世界之间虚实交融的重要手段，基于

数字孪生的设计技术将助力燃烧室

跨越式发展 [3]。燃烧室的高保真数

字孪生体能够预测燃烧室的性能，评

估其可靠性，并对试验方案进行预先

评估与优化，大幅降低燃烧室设计的

时间与经费支出[4]。本文简述了航

空发动机燃烧室在设计阶段面临的

挑战，并针对数字孪生在航空发动机

燃烧室设计阶段的应用与关键问题

进行简要的综述与展望。

1 航空发动机燃烧室设计
  面临的挑战

燃烧室是发动机核心机的三大

部件之一，在燃烧室中化学能通过燃

烧过程转化为热能进而做功，燃烧室

因而被称为发动机的心脏。燃烧室

的工作条件非常严苛，承受着发动机

中最高的压力 （可达 7 MPa）与最高

的温度 （可达 2100 ℃），同时需要面

燃烧室是航空发动机的心脏，需

要在高温、高压、动态特性快速多变

的严苛条件下长期保持稳定的工作

状态。航空发动机燃烧室的研制过

程具有难度大、周期长、花费高等特

点。为满足不断提升的发动机任务

需求与技术指标，发动机系统的复杂

度显著增大，燃烧室设计也面临着跨

越式发展的挑战 [1]。

燃烧室性能是流动、燃烧、传热

等多学科深度耦合的综合效果，设

计极为复杂，目前国内航空发动机

燃烧室的研发仍以试验为主。随着

计算流体力学的快速发展，基于高

保真数值模拟的设计技术极大提升

了航空发动机的研发效率，使得发

动机的研制周期由 10~15 年缩短至

4~5 年，同时大幅降低了研发成本，

使得样机数量由 40~50 台减少到 10
台左右 [2]。

近年来，随着计算机技术、信息

技术与数据科学的进一步发展，以智

能制造为主导的数字化制造技术正

在形成。作为支撑未来物理与虚拟
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对快速多变的系统需求。在恶劣的

工作条件下，燃烧室还需要具备优异

的性能，包括高空、高原和高寒条件

下的点火性能，慢车贫油、吞水、吞冰

以及武器发射情况下的稳燃性能，高

燃烧效率、低污染排放等 [2]。

目前先进燃烧室可以称作第 3
代，索建秦等 [5] 对航空发动机燃烧

室的划代进行了详细的描述，第 1 代

燃烧室大致出现于 20 世纪 40~70 年

代，典型压比约为 10，火焰筒上设置

有主燃孔与掺混孔，主要形式是环管

燃烧室，典型的代表包括 WP6 发动

机燃烧室和 J79 发动机燃烧室；第 2
代燃烧室出现于 20 世纪 70~90 年代

末，典型的压比约为 20，主要形式是

短环型燃烧室，典型代表有 RB–211
发动机燃烧室和 CFM–56 发动机燃

烧室；第 3 代燃烧室分为低污染燃烧

室和高油气比燃烧室，参与燃烧的空

气全部由头部进入，没有主燃孔。可

以看出，每代燃烧室的构型以及对设

计的要求均有所不同。以第 3 代燃

烧室为例，由于参与燃烧的空气全部

由头部进入，燃烧区的空气动力学几

乎完全由头部进气决定，造成其设计

和研发与前两代发动机存在显著差

异。随着飞机对发动机要求的不断

提高，对燃烧室的要求也越来越高，

燃烧室设计也面临着跨越式发展的

挑战。

航空发动机燃烧室的研制是一

项典型的复杂系统工程，面临着研制

需求、系统组成、项目管理、工作环境

复杂等问题。燃烧室的一些性能要

求往往造成互相矛盾的设计方案，比

如高温升燃烧室大工况下冒烟与小

工况下贫油熄火之间的矛盾，低污染

燃烧室中氮氧化物排放与一氧化碳

排放之间的矛盾等。另外，由于燃烧

室内部流动、燃烧、传热之间的深度

耦合特性，造成设计指标与设计参数

之间往往缺乏简单的对应关系，而且

牵一发而动全身。这些特性给燃烧

室的设计带来了诸多挑战。

2 数字孪生在燃烧室设计阶段
  的应用、关键技术与展望

2.1 数字孪生的含义

2003 年，美 国 密 歇 根 大 学 的

Michael Grieves 教授提出了“数字复

制品”的概念。2011 年，美国空军研

究实验室（AFRL）提出了“机体数字

孪生”的概念。近年来，关于数字孪

生的概念层出不穷，其核心元素包括

物理实体、数字实体及二者之间的连

接。根据文献 [6] 中的定义：物理实

体包括物理环境和物理本体，数字实

体包括数字本体和数字环境。二者

之间数据双向传递：物理实体向数

字实体中传递传感器等客观的数据；

数字实体利用数据对数字本体和数

字环境建模仿真后，向物理实体传递

具备描述、诊断、预测和优化等特征

的信息，它们能实时指导物理实体的

行为，并为系统运行提供辅助决策。

随着航空发动机性能指标和系

统复杂度的不断上升，数字孪生技术

正在成为支撑航空发动机全生命周

期的重要手段。金如山 [7]、索建秦 [5]

等针对国内航发设计体系的建设与

完善，阐述了先进航空发动机燃烧室

全生命周期的设计研发体系，包括概

念性预先研究阶段、方案论证选择阶

段、技术研发阶段、发动机型号研发

阶段和售后服务及改进阶段 5 个阶

段。在航空发动机全生命周期的不

同阶段，数字孪生均能发挥重要作

用，但其表现形式与侧重解决的问题

各有不同，以下主要介绍数字孪生在

航空发动机燃烧室设计阶段的应用

与关键问题。

2.2 数字孪生在燃烧室设计中的应用

在现阶段，虽然燃烧室的研发仍

以试验工作为主，但是由于航空发动

机燃烧室的性能要求越来越高、研制

进度愈加紧迫，造成未来燃烧室的研

发难度越来越大，从“传统设计”到

“预测设计”的模式变革势在必行，基

于数值仿真的正向设计研发体系是

航空发动机研发体系的发展趋势 [1，3]。

基于数字孪生的双 V 型研发体系本

质是基于数值仿真的正向设计研发

体系的一种形式，其核心在于基于数

值仿真技术开展数字化试验，减小对

于物理试验的依赖。图 1 对比了传

统的 V 型正向研发体系以及基于数

字孪生的双 V 型研发体系，通过开

展基于数字孪生技术的数字化试验，

能够大幅缩减需求分析、方案设计、

详细设计、工艺设计等阶段对于物理

实体试验的依赖。具体来说，通过将

量化的需求指标输入到数字孪生体

中，可以在数字孪生的模拟环境下，

对燃烧室的气动热力性能、结构强度

性能等开展评估，诊断可能发生的故

障及其产生机理，从而对燃烧室设计

进行综合评估 [4]。与此同时，可以对

数字孪生体开展大量的虚拟地面试

验和高空台试验，预测燃烧室的功

能、性能表现，以及可能出现的故障，

评估燃烧室的可靠性，并对即将开展

的试验方案进行评估与优化，以缩短

试验台的建设周期，降低建设经费。

2.3 燃烧室数字孪生的关键技术与

   挑战

在设计阶段，燃烧室数字孪生的

表现形式主要为“离线”孪生，其关

键技术是高保真孪生模型的构建技

术与不确定性量化技术。

2.3.1 高保真孪生模型的构建技术

目前，航空发动机燃烧室仿真

广泛采用的湍流模型仍是基于雷诺

平均 （RANS）或是非稳态雷诺平均

（URANS）的方法；燃烧模型通常采用

小火焰面类 （Flamelet-based）模型结

合详细机理 [8–9]，或是涡耗散（EDC）模

型结合简化机理 [10] ；对于喷雾雾化的

模拟多是基于经验模型给定初次破碎

后的液滴粒径与速度的分布 [11]，而后

采用基于球形液滴的二次破碎模型，

如 TAB[12] 和 WAVE[13]，结合经典的基

于平衡态假设的蒸发模型 [14]，对二次

雾化与蒸发过程建模。尽管现有模型

存在诸多缺陷，然而，在给定合适的边
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界条件的前提下，现有的仿真技术对

于流动分配、总压损失已能达到较高

的模拟置信度，对于出口平均温度径

向分布也能达到中等的置信度。图 2
所示为燃烧室设计阶段需要考虑的

部分关键问题以及现有模型、方法对

于这些关键问题的预测置信度示意

图。总体来说，目前对于燃烧室内部

的流动、压降、油气掺混的预测结果

较为可信。然而，对于贫燃吹熄、高

空点火与污染物排放的预测依然面

临挑战。这些挑战性问题的核心都

是对于两相燃烧过程的高保真模拟，

而作为两相燃烧最基本的物理过程，

喷雾模型与燃烧模型的构建是燃烧

室高保真数字孪生的关键。

喷雾模型方面，当前对于远离喷

嘴出口的二次雾化机理的认知较为

透彻，并在此基础上建立了一系列较

为成熟的模型。然而，对于近喷嘴出

口处发生的初始雾化的机理认识还

很欠缺，各影响因素的作用机理和规

律仍有待探索。航空发动机燃烧室

中常用的油膜雾化方式涉及的物理

过程极为复杂，包括液滴吸收、溅射、

表面脱离和边界分离等，其雾化机理

的研究尚处于起步阶段。初次雾化

对后续的二次雾化及整个雾化性能

起着决定性的作用，而目前缺乏模拟

初次雾化的有效手段，目前通常依赖

经验公式描述喷雾过程，给预测结果

引入了极大的不确定性。

燃烧模型方面，当前主要包括基

于总包反应的有限速率模型、火焰面

类模型以及输运概率密度函数类模

型 3 种模型，均存在不足之处。基于

总包反应的有限速率模型，如涡破

碎 （EBU）、加厚火焰面模型 （TFM），

由于未考虑详细反应动力学，难以准

确模拟点 / 熄火、污染物排放等问题；

火焰面类模型，如火焰面反应进度变

量 （FPV）、火焰面生成流形 （FGM）

模型，由于低维流形假设的限制，难

以准确刻画燃烧室内部强烈的湍

流 – 化学反应相互作用导致的局部

熄火、再燃等问题；输运概率密度函

数类模型，对于点 / 熄火、污染物排

放等挑战性问题的预测精度较高，但

其计算开销一般较高，难以应用于要

求快速迭代的设计阶段。综上，现有

燃烧模型面临精度与效率的挑战，难

以两者兼顾。

当然，除了喷雾模型、燃烧模型，

燃烧室的高保真孪生模型还涉及（近

壁面）湍流模型、湍流弥散模型、蒸

发模型、辐射模型等。这些模型的未

来发展方向包括发展基于大涡模拟

（LES）方法的湍流模型，解决 RANS/
URANS 方法对于强旋流、回流、非稳

态流动预测不准的问题；发展基于输

运概率密度函数 （TPDF）方法 [15]、加厚

火焰面 （ATF） 方法 [16] 的燃烧模型，增

强对于湍流 – 化学反应相互作用的捕

捉能力；发展计算量可接受的初次雾

化模型，提升现有的水平集 – 流体体

积法 （Level Set-VOF）[17]、光滑粒子法 
（SPH）[18] 等的计算效率，减轻对于初

次破碎经验公式的依赖。由此可见，

要实现燃烧室的高保真数字孪生还有

很多建模方面的难点需要突破。

2.3.2 不确定性量化技术

燃烧室的高保真数字孪生涉及

图 1 航空发动机传统的 V 型正向研发体系与基于数字孪生的全新双 V 型研发体系

Fig.1 Traditional V-shaped forward R&D system of aero-engine and new double-V-shaped R&D system based on digital twin technique

传统航空发动机正向研发体系 基于数字孪生的全新正向研发体系
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的模型众多，每个模型均包含多个参

数，而每个参数都包含着不确定性。

因此，基于数字孪生开展的性能分析

与虚拟试验必然存在不确定性，而

量化数字孪生的不确定性是量化数

字孪生预测结果置信度的前提，对于

评估数字孪生的预测结果至关重要。

在 2014 年，美国国家航空航天局 
（NASA）经过大量调研形成了一份

综合分析报告，对计算流体力学所涉

及的技术到 2030 年时的需求及能力

做了分析和预测 [19]。在这份报告中，

将不确定性量化单独作为一个条目，

详细规划了至 2030 年的关键技术节

点，足见不确定性量化的重要性。

燃烧室数字孪生的输入参数空间

包含初始、边界条件参数和模型参数，

如化学反应动力学模型的反应常数、

湍流模型、燃烧模型参数等。由此构

成的输入参数空间的维度极高。以化

学反应动力学为例，从氢气到大分子

碳氢燃料的反应机理，由数十到近千

步反应组成，而每步反应均有一定的

不确定性，导致仅在化学反应动力学

模型中就存在海量的不确定性参数。

由于参数众多且燃烧室高保真数字孪

生的计算成本高，使得燃烧室数字孪

生的不确定性量化面临由于高维输入

参数空间造成的“维度灾难”。

2.4 燃烧室数字孪生关键技术的展望

在高保真孪生模型的构建方面，

美国航空航天学会（AIAA）在 2021
年梳理了当前航空发动机整机高保

真仿真面临的重大挑战，并提出了在

2040 年达到一周内完成航空发动机

整机高保真仿真的远景目标 [20]。图

3 所示为实现这一远景目标过程中

的关键里程碑节点与面临的挑战，从

中可以看出多物理场的耦合能力，以

及更高的精度与效率是高保真孪生

模型的发展趋势。为了解决现有模

型不能兼顾精度与效率的问题，构建

高效、通用的自适应模型是发展趋势

之一。自适应燃烧模型能够根据局

部湍流 – 化学反应相互作用特性权

衡精度与效率，自适应选取局部最优

的燃烧模型。以杨天威 [21] 提出的基

于层流有限速率 – 输运概率密度函

数的自适应燃烧模型为例，在湍流 –
化学反应相互作用弱的区域，采用基

于总包机理的层流有限速率模型降

低时间开销，在湍流 – 化学反应相互

作用强的区域，采用基于详细机理的

输运概率密度函数模型保证精度。

自适应湍流模型则能够实现雷诺平

均 （RANS）与大涡模拟 （LES）方法

的联合使用，达到权衡精度与效率的

目的。以 Han 等 [22] 提出的超大涡模

拟 （VLES）为例，该模型能够根据局

部湍流尺度和计算网格尺度之间的相

对大小关系，在 RANS 与 LES 之间自

适应切换。自适应模型能够兼顾精度

与效率，代表了高保真孪生模型未来

的发展趋势。需要强调的是，此处介

绍美国的技术路线，目的是提炼其中

涉及的关键技术问题，做好相关的技

术研发与储备工作，绝不是生搬硬套。

一切的根本还是要落实技术储备。

在不确定性量化方面，为了解决

高维输入参数空间带来的“维度灾

难”问题，发展基于活性子空间降维

的不确定性量化方法是一条极具潜

力的技术路线。活性子空间方法是

通过对目标量 （QoI）梯度的偏协方

差矩阵进行特征分解，得到活跃特征

方向，构建输入参数低维子空间。利

用输入参数在低维子空间的投影得

到活跃变量，达到降低输入参数维度

图 3 航空发动机整机高保真仿真远景目标与挑战 [20]

Fig.3 Vision and challenges of high-fidelity simulation of full aero-engine[20]
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的目的。图 4（a）为基于活性子空

间方法构造低维映射的示意图。基

于活性子空间方法，Wang 等 [23–24] 提

出了连续降维方法，如图 4（b）所示。

该方法是利用零维或一维化学动力

学模型作为替代模型，首先对动力学

模型参数进行降维，对由降维后的活

性动力学参数与物理模型参数组成

的新输入空间进行再次降维，从而实

现输入参数空间的连续降维。连续

降维方法是实现燃烧室数字孪生海

量输入参数大幅降维的有效手段，是

实现燃烧室数字孪生不确定性量化

的一条具有潜力的技术路线。 
在高性能计算方面，基于高保真

数字孪生的数字化试验的计算开销

大，发展与之匹配的高性能计算能力

是未来重要的发展方向之一。在同

等算力条件下，GPU 比 CPU 具有明

显的性价比优势，而且 GPU 的运算

性能明显优于 CPU。因此，如果能

够将数字孪生中计算密集部分的工

作负载转移到 GPU，而采用 CPU 运

行其余部分，则能够大大提升计算速

度，同时降低计算成本。目前，基于

GPU 的高性能计算已经广泛应用于

分子动力学模拟、机器学习、天气预

测等领域 [25–26]，基于 GPU 的计算流

体力学仿真尚处于起步阶段 [27]。可

以预见，基于 GPU 的高性能计算方

法将成为高保真数字孪生的助推器。

在机器学习方面，深度学习技术

能够从大数据中自动寻找隐藏的特

征信息，并且可以直接处理原始形态

数据获得经验或知识，从而预测复杂

非线性系统的未来行为 [28]。经过长

足的发展，深度学习的技术拐点正在

到来，其计算效率高、适用性强的优

势正在逐步显现。其中，基于物理约

束的深度学习方法通过引入物理方程

的约束，能够使网络收敛于物理控制

方程，实现可解释的深度学习技术 [29]。

这将是深度学习方法在工程领域应

用的主要方向，发展前景巨大。基于

物理约束的深度学习方法构建面向

航空发动机的高精度、实时仿真方法

将是未来发展的重点方向之一。

3 结论

随着计算机技术、信息技术与数

据科学的进一步发展，以智能制造

为主导的数字化制造技术正在形成。

作为支撑未来物理与虚拟世界之间

虚实交融的重要手段，基于数字孪生

的设计技术将助力燃烧室跨越发展。

燃烧室的高保真数字孪生体能够预

测燃烧室的性能，评估其可靠性，并

对试验方案进行预先评估与优化，大

幅缩短燃烧室设计的时间开销，同时

降低经费开支。

在设计阶段，燃烧室数字孪生的

表现形式主要为“离线”孪生，其关键

技术是高保真孪生模型的构建技术与

不确定性量化技术。在高保真孪生模

型的构建方面，关键是解决喷雾与燃

烧的建模问题。除此之外，燃烧室的

高保真孪生模型还涉及 （近壁面）湍流

模型、湍流弥散模型、蒸发模型、辐射

模型等，要实现燃烧室的高保真数字

孪生还有很多建模方面的难点需要突

破。自适应模型能够兼顾精度与效率，

代表了高保真孪生模型未来的发展趋

势。在不确定性量化方面，关键是解

决高维输入参数空间带来的“维度灾

难”问题。连续降维方法是实现燃烧

室数字孪生海量输入参数大幅降维的

有效手段，是实现燃烧室数字孪生不

确定性量化的一条具有潜力的技术路

线。另外，基于 GPU 的高性能计算方

法和基于物理约束的深度学习方法将

成为高保真数字孪生的助推器。
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Application and Prospect of Digital Twin in Design Phase of Aero-Engine 
Combustion Chambers

REN Zhuyin, ZHOU Hua, ZHANG Jian, ZHANG Qi
(Institute for Aero Engine, Tsinghua University, Beijing 100084, China)

[ABSTRACT]  With the ever-increasing requirements for the better performance of aero-engines, and the increasing 
complexity of the aero-engine system, digital twin is becoming an important tool to support the management of the whole 
life cycle of aero-engines. Being the heart of an aero-engine, the design phase of the combustion chamber is known for its 
difficulty, as well as its high cost in time and money. The digital-twin based design process can significantly reduce the time 
and cost of the design phase of the combustion chamber by predicting its performance, evaluating its reliability, as well as 
pre-evaluating and optimizing the testing protocol. In this work, the challenges faced by aero-engine combustion chambers 
in the design phase are briefly described, a brief review and outlook on the application and key issues of digital twins in the 
design phase of aero-engine combustion chambers are provided.
Keywords: Digital twin; Aero-engine; Combustion chambers; Computational fluid dynamics; High fidelity simulations
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