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雷诺数指数与雷诺数比的关系分析与应用

倪    明，魏佐君，赵晨彦，任光明，甘晓华

（南方科技大学 工学院 力学与航空航天工程系，广东 深圳 518055）

摘　　　  要：    雷诺数指数（RNI）与雷诺数比（RNR）作为常用的雷诺数相关问题重要无量纲数广泛地用于航

空发动机研发过程中，然而前者多用于工程研制阶段，后者多用于研究初期阶段，两者长期处于应用层级割

裂状态。为了厘清 RNI与 RNR之间的关系，本文首先用 Π定理和无量纲数代数推导两种方法推导出了 RNI，

结果揭示了 RNI的物理含义为考虑马赫数修正的 RNR，代表了雷诺数强相似性原理；RNR仅基于表速相似，

代表了雷诺数弱相似性原理。其次，比较了雷诺数指数与雷诺数比之间的关系，在两者的相对差仅为温度

的函数，在工况温度比处于 0.94～1.06的范围时，RNI与 RNR两者相差±3%以内，认为两者可以互换；因为工

况间温度比差距过大目前以 RNR为自变量的雷诺数修正公式在实际使用中误差过大的原因之一。最后，

给出了一种基于 RNI=1.0、保证雷诺数强相似性的冷热态工作点模化方法，作为 RNI的应用范例，并给出了

两组冷热态换算结果，计算得到冷热态工况的 Π函数是一致的，因此可以认为冷热态模化满足相似性原理。

本文分析并解释了 RNI与 RNR的关系，可作为航空发动机研制各阶段中雷诺数相关问题无量纲参数选取的

依据。
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Π

Abstract:   The Reynolds number index (RNI) and Reynolds number ratio (RNR) are commonly used
as  important  dimensionless  numbers  for  Reynolds  number  related  problems in  the  development  of  aero-
engine.  However， the  former  is  mostly  used  in  the  engineering  development  stage  and  the  latter  mostly
used  in  the  early  stage  of  research，and  the  two  have  long  been  in  a  fragmented  state  at  the  application
level.  In  order  to  clarify  the  relationship  between  RNI  and  RNR， RNI  was  firstly  derived  from  two
perspectives:   theorem and algebraic derivation of dimensionless numbers，whose physical meaning was
RNR  considering  Mach  number  correction， which  represented  the  Reynolds  number  strong  similarity
principle.  Secondly， the  relationship  between  RNI  and  RNR  was  compared， in  which  the  relative
difference between these two was only a function of temperature;  and when the difference between RNI
and  RNR  was  within  the  working  temperature  ratio  range  of  0.94—1.06， these  two  were  considered
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Π

interchangeable; given the temperature ratio gap between working conditions was too large，this was one
of the reasons why the current Reynolds number correction formula with RNR as the independent variable
had too much errors in practice. Finally，the operation point at cold and hot states based on RNI of 1.0 was
given as one of the applications of RNI，which guaranteed the strong Reynolds number similarity; and the
results of two sets of cold and hot state conversions were given，and the   functions of cold and hot state
conditions were calculated to be consistent，and the cold and hot state modelling was considered to satisfy
the similarity principle. The relationship between RNI and RNR explained and analyzed herein can be used
as a basis for selection of dimensionless parameters for Reynolds number related problems in all stages of
aero-engine development.

Keywords:   Reynolds number index；Reynolds number ratio；similarity；modalization；
cold and hot states modalization

Reindex
Reratio

雷诺数指数（Reynolds number index，RNI，量
符号为 ）以及雷诺数比（Reynolds number ra-
tio，RNR，量符号为 ）是两个常用的无量纲准

则数，广泛地应用于航空发动机研发过程中，具

体定义见式（1）和式（2）：

Reindex =
p2/p1

（μ2/μ1）
√

T2/T1

（1）

Reratio =
p2/p1

（μ2/μ1）（T2/T1）
（2）

p T μ式中 为压力， 为温度， 为动力黏度，下标 1、2
代表两种不同运行工况。式（1）和式（2）均为雷诺

数相关问题的重要研究参数。

本文中，将 RNI和 RNR的应用根据研发过程

的技术成熟度等级（TRL）[1-2] 进行分类，在此主要

分为 TRL1～TRL3和 TRL4～TRL6两大类。

TRL1～TRL3层级的范畴主要包含模型、原

理性研究及验证，如损失修正模型、叶栅模型研

究等。Balje[3] 基于 RNR分别给出了离心泵和轴

流涡轮的雷诺数半经验修正公式。Roberts[4] 采用

弦长雷诺数与动量边界层厚度雷诺数之比构造

RNR得到无量纲转捩长度构造转捩分离泡的半

经验公式。Wassell[5] 根据大量压气机试验数据得

到效率损失与雷诺数成指数关系，Heidelberg等[6-7]

基于此关系式，对离心压气机和轴流压气机采用

进气节流方法改变入口雷诺数，将试验数据进行

拟合得到效率损失与 RNR的−0.2次方相关。HB

7081-2012[8] 类比此 RNR关系式，给出了涡轮部

件效率的雷诺数修正。李特维诺夫等[9] 通过大量

试验数据以 RNR为自变量，通过多项式拟合得到

了涡轮效率的雷诺数修正公式。Giel等 [10] 以设

计点雷诺数为基准，比较了 RNR为 15%、25%和

50%三个水平下的跨声速涡轮叶栅的换热性能，

结果表明努塞尔数随着 RNR下降而下降，且在

15%和 25%水平下压力面发生了再层流化（re-

laminarization），努塞尔数分布平坦，与 50%和设

计点工况下的分布有所不同。魏巍等[11] 根据 RNR

对比了不同雷诺数对 UKG 030.3压气机叶型的影

响，认为采用 RNR可以更好地判定压气机叶栅总

压损失随雷诺数的变化趋势。

航空发动机及其部件的改进需要对发动机系

统和部件进行设计验证和确认（validation and veri-
fication，V & V）。受影响部件的验证通常是通过

与以前部件的相似性、分析和模拟研究或测试来

完成。测试可以在部件、发动机或飞机系统层面

进行。对于发动机部件的变化，验证过程通常需

要在地面台和高空台中进行地面测试，此阶段之

后才是对完成地面验证的推进系统进行飞行测试

验证[12]。

TRL4～TRL6层级的范畴主要包含部件验证、

地面及高空台整机验证。Moss等 [13] 研究了 RNI
对 J85-13发动机压气机的影响，当 RNI从 0.7下

降到 0.3，由于折合质量流量的下降，压气机等转

速线向左偏移，100%转速下，近失速点的压比下

降了3.8%。Bobula等[14] 研究了RNI变化对TFE731-
2发动机稳态性能的影响，随着 RNI的降低，发动

机折合质量流量气流和压气机效率下降，压气机

温比、涡轮级间温比、涡轮出口温比和燃油消耗

率上升。Johnsen等 [15] 对 TF30-P-1涡扇发动机加

力燃烧室进行了试验，在 RNI为 0.35和 0.5条件

下均发生火焰稳定器振荡燃烧现象，但发生的区

域有所不同。高空台的大量试车数据表明，RNI
可扩大传统发动机性能换算公式的应用范围，且

在 RNI相等的工作线上，利用传统的发动机性能
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换算公式可较好地获得发动机性能参数，但是涉

及燃烧等化学反应过程的各参数准确度相对较

低[16-17]。

通过上述综述可以发现，在 TRL1～TRL3层

级（研发初级阶段）主要通过 RNR研究工况变化、

构建雷诺数修正模型。在 TRL4～TRL6层级（工

程化研制阶段）主要使用 RNI，且西方国家从 20

世纪 70年代起，就将 RNI作为整机试车中的重

要参数之一。然而，目前尚未看到公开文献指明

RNI的由来以及为什么工程化研制中要使用 RNI

作为重要参数之一。另外，从 RNR与 RNI的应

用层次来看，两者长期处于割裂状态，互不相干，

但是其本质又相近，均为雷诺数相关问题的重要

无量纲数，尚未看到有公开文献回答为什么 RNR

与 RNI应用领域分别是研发初级阶段和工程研

制阶段。

为了厘清上述矛盾，本文希望通过提出下面

三个问题来剖析 RNR与 RNI之关系问题矛盾的

本质：

1）  从式（1）和式（2）来看，两者形式相近，有

何关系？

2）  RNR与 RNI为何不统一使用？是什么原

因造成了研究阶段和工程化阶段参数选取不一致？

3）  如果 RNR与 RNI两者可以统一使用，有

何应用？

Π为了回答这些问题，本文首先用基于 定理

推导和无量纲数代数推导两种方法去推导 RNI

并给出其物理含义来阐明 RNI的来因去果，其次

对比分析 RNI和 RNR的关系，最后将给出一个

RNI的实际工程应用范例。

通过本文分析的 RNI与 RNR关系，可为航空

发动机研制各阶段中雷诺数相关问题无量纲参数

给出选取的依据。 

1    RNI的推导

Π

本节将用两种方法推导出 RNI的定义，包括

基于 定理推导和无量纲数代数推导。 

Π1.1   基于 定理推导

[M−L−T ]

[L2T −2]

本小节的推导基于邹滋祥[18] 的工作修改而

来。将研究的量纲系统简化为质量-长度 -时间

系统，该系统在理论推导过程中可简

化问题并快速得到量纲，温度可以用 的量

纲来表示，关于该系统下的温度量纲的讨论可以

[M−L−T ]

k R [1] κ

R

参见附录[19-20]。压气机、涡轮等叶轮机械常用的

表征参数如表 1所示。由于部件内的工质在运行

时保持不变，且根据 系统下的量纲分

析， 和 量纲为 ，在下面的推导过程中忽略

和 。
 
 

表 1    [M−L−T]系统下叶轮机械表征参数

Table 1    Characterization parameters of turbomachinery

under [M−L−T] system

特性类型 参数 符号 量纲

机械特征
特征直径/尺寸 D [L]

转速 N [T−1]

工质物性

等熵指数 κ [1]

气体常数 R [1]

动力黏度 μ [ML−1T−1]

流动状态

进口总压 p∗1 [ML−1T−2]

进口总温 T ∗1 [L2T−2]

出口总压 p∗2 [ML−1T−2]

质量流量 ṁ [MT−1]

特性参数
比焓升/降 ∆h [L2T−2]

效率 η [1]
 

Π [M−L−T ]

D N μ p∗1 T ∗1 p∗2 ṁ ∆h η

D p∗1 T ∗1
Π

根据 Bridgman  定理 [21]，在 系统

下，从 、 、 、 、 、 、 、 、 这 9个参

数中任意选取 3个独立参数，本文选取 、 、

与其他 6个参数构造形成 函数。推导结果如式

（3）所示：

Πṁ = [D]α[p∗1]
β[T ∗1 ]γṁ =

ṁ
√

T ∗1
D2 p∗1

Πp∗2
= [D]α[p∗1]β[T ∗1 ]γp∗2 =

p∗2
p∗1

(
或

p∗1
p∗2

)
ΠN = [D]α[p∗1]β[T ∗1 ]γN =

DN√
T ∗1

Πμ = [D]α[p∗1]β[T ∗1 ]γμ =
Dp∗1
μ
√

T ∗1

Π∆h = [D]α[p∗1]β[T ∗1 ]γ∆h =
∆h
T ∗1
∝ ∆h

c2
1

=
∆h
u2

1

· u
2
1

c2
1

= ψχ2

η = f (Πm,ΠN ,Πp∗2
,Πμ,Π∆h) =

f

 ṁ
√

T ∗1
D2 p∗1

,
p∗2
p∗1
,

DN√
T ∗1
,

Dp∗1
μ
√

T ∗1
,
∆h
T ∗1


（3）

若为同一机器，不考虑特征尺寸的变化，则

式（3）可以简化为式（4）：
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

Πṁ=
ṁ

√
T ∗1

p∗1

Πp∗2
=

p∗2
p∗1

(
或

p∗1
p∗2

)
ΠN =

N√
T ∗1

Πμ=
p∗1

μ
√

T ∗1

Π∆h =
∆h
T ∗1
∝ ψχ2

η = f

 ṁ
√

T ∗1
p∗1

,
p∗2
p∗1
,

N√
T ∗1
,

p∗1
μ
√

T ∗1
,
∆h
T ∗1



（4）

Πṁ

Πp∗2

ΠN

Π∆h ψ χ

Πμ

式中 代表了质量流量相似条件，本质是进口轴

向马赫数相似，在工程实际中通常使用式（4）的形

式，与标准大气条件对比构造折合质量流量；

代表了压比或落压比相似； 代表了转速相似，

本质是叶尖轮缘马赫数相似，在工程实际中通常

使用式（4）的形式，与标准大气条件对比构造折合

转速； 代表了负荷相似，式中 为负荷系数，

为速度比，要保证负荷相似，需要满足负荷系数

和速度比平方的乘积相似； 代表了黏性相似，

邹滋祥[18] 认为其物理意义为雷诺数相似，根据下

一小节的推导，笔者认为其物理含义可以进一步

延展，表征为考虑马赫数修正的雷诺数强相似，

即 RNI。 

1.2   基于无量纲数代数推导

Π上一小节基于 定理推导了 RNI的定义，本

小节将从另一个角度，通过无量纲数的代数推导

来得到 RNR和 RNI的定义。 

1.2.1    基于雷诺数比的弱相似性

ρ

ṁ = ρVA

在模拟高空条件的环境下，由于气体密度

随着模拟的海拔高度的提高迅速下降，根据质量

流量的公式 ，发动机的进口质量流量迅

速下降，因此在实际工程实际中，通常基于体积

流量相似假设，在试验过程中使用体积流量来表

征发动机流量[22]，在测试过程中发动机迎风面积

A不变，则高空与地面条件下的速度表征关系如

式（5）所示：

Vh = Vsl （5）

p = ρRT

式中 V代表特征速度，下标 h代表高空工况，sl代
表地面工况。在高空和地面两工况只有密度变化，

而速度没有变化，认为这两个工况是相似的。现

考虑高空与地面工况的 RNR，并根据完全气体公

式 ，整理得到式（6）：

Reratio =
Reh
Resl
=
（ρh/ρsl）（Vh/Vsl）

μh/μsl
=

（ph/psl）（Vh/Vsl）

（Th/Tsl）（μh/μsl）
=

ph/psl

（Th/Tsl）（μh/μsl）
=
δ

θξ

（6）

δ θ ξ

δ θ

ξ

Vh = Vsl Dh = Dsl Tsl

psl ρsl μsl

式中 、 和 分别代表高空与地面工况的压力比、

温度比和动力黏度比。现根据 ISA （international
standard atmosphere）大气标准环境得到海拔 0～
20 km的环境压力和温度，计算得到 和 ，根据

Sutherland公式计算 ，结果如图 1所示。图 1的

其他计算条件如下： ， ， =288.2 K，

=101.3 kPa， =1.124 kg/m3， =17.9×10−6 Pa·s。
 
 

T/Tsl

p/psl

ρ/ρsl

μ/μsl

RNR
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归
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对流层
平流层

对流层顶

图 1     0～20 km ISA大气环境气体物性及 RNR比较

Fig. 1    Comparison of atmospheric gas properties and RNR for

0—20 km （ISA condition）
 

θ ξ

Πṁ

如图 1所示，海拔 0～11 km高度为对流层，

11 km以上为平流层，在平流层与对流层交界处

的 11 km附近称为对流层顶。在对流层，气体的

温度和黏性随海拔的高度升高而减小；在平流层

（本文特指航空发动机通常运行的 11～20 km的

大气环境），气体的温度和黏性不随海拔的高度

的变化而变化， 和 分别为 0.751 9和 0.794 4。从

海平面高度至海拔 20 km处，大气压力不断下降。

根据式（5）和式（6）得到 RNR随着海拔变化规律：

随着海拔的升高，RNR减小。在海拔 20 km处，

RNR约为地面状态的 9%。式（5）指出了高空表

速和地面表速的相似性，然而这个假设忽略了从

地面到高空运行过程中，大气温度的变化。特别

地，当特征速度选为进口轴向速度时，高空、地面

工况的进口轴向马赫速度不一致，破坏了 质量

流量相似条件。因此，认为基于体积流量相似的

RNR仅为高空、地面工况雷诺数相似的弱条件，

即弱相似性。 

1.2.2    基于雷诺数指数的强相似性

为了得到雷诺数强相似性的条件，假设高空
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Πṁ

工况和地面工况的特征马赫数相似，即式（7）。特

别地，当特征速度选为进口轴向速度时，式（7）保
证了高空、地面工况的进口轴向马赫速度相似，

符合 质量流量相似条件。

Mah = Masl （7）

将式（6）进行代数变形，并带入式（7），得到

RNR与 RNI的关系推导表达式，见式（8）：

Reratio =
Reh
Resl
=

ph/psl√
Th/Tsl（μh/μsl）

· Vh/Vsl√
Th/Tsl

=

ph/psl√
Th/Tsl（μh/μsl）

· Mah

Masl

（8）

δ
√
θξ
= Reindex由式（8）可以推导出： 。

Πμ

如图 2所示（其他条件同图 1），在海拔 20 km
处，RNI约为地面状态的 7.8%。如式（8）所示，RNI
的形式与式（4）中的 一致，而两者推导过程独

立，从某种程度上来说，相互印证了 RNI作为雷

诺数强相似条件的科学性和合理性。
 
 

1.0
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R
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I

对流层 平流层

对流层顶

图 2    0～20 km ISA大气环境 RNI变化

Fig. 2    Variation of RNI for 0—20 km （ISA condition）
  

2    雷诺数指数与雷诺数比的关系

本文已在第 1节中从两个不同角度推导了RNI。
根据式（5）～式（8），得到 RNR和 RNI的关系式，

见式（9）：

Reratio = Reindex ·Mar（或Reindex = Reratio/Mar）（9）

Mar式中 为两不同工况的马赫数比。式（9）进一

步表征了 RNR与 RNI的物理含义：RNI为考虑马

赫数修正的 RNR。至此，回答了引言中的问题 1）。

Dr

θ

针对引言提出的问题 2），考虑构造 RNR与

RNI的相对差 的计算公式，如式（10）所示。可

见 RNR和 RNI的差别仅为温度比 的函数，进一

步验证了第 2.2节中的雷诺数强、弱相似关系：在

高空中仅通过 RNR作为工况比较是不足够的，这

忽视了温度带来的马赫数变化。

Dr =
Reratio−Reindex

Reratio
×100% =

δ

θξ
− δ
√
θξ

δ

θξ

×100% =（1−
√
θ）×100%

（10）

θ

±3%

[0.94,1.06]

RNR与RNI的相对差结果如图 3所示。图 3（a）

比较了温度比 从 0.7～1.3范围内的相对差。橙

色区域为 RNR与 RNI相对差为 以内的区域，

对应的温度比范围为 。在此范围内，声

速的变化很小，认为 RNI可退化，从而等价于 RNR。

例如，以 ISO标准环境条件（288.2 K，101.325 kPa）

为基础工况，一旦环境温度高于 35 ℃ 或者低于

−2 ℃（显然此类环境温度在中国众多区域的夏季

或冬季都较易出现），声速的变化较大，影响气体

可压缩性，会造成 RNR与 RNI相对差大于 3%。

此时，环境温度对试验的影响需要考虑在内。

Ttrop/Tsl

另一方面，图 3（a）中的红点代表的是一典型

工况：对流层顶与地面标准状态的温度比（ ），

 

17.50
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−15.00
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I

1.31.21.11.0

(a) Dr随温度比θ的变化

(b) RNR、RNI和Dr随海拔高度的变化

θ
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图 3    RNR与 RNI的相对差

Fig. 3    Relative difference of RNR and RNI
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其值为 0.75，在此工作点RNR与RNI的相对差可达

13.4%。而目前绝大多数的雷诺数模型，如Wassell[5]、
HB 7081-2012[8] 和李特维诺夫等 [9] 均基于大量数

据统计，采用 RNR为自变量的雷诺数弱相似性原

则，这导致高空、地面工况不遵守马赫数相似原

则，忽视了两工况下环境温度的变化。因此认为，

这是目前雷诺数修正模型准确性较低的主要原因

之一。

为了拓展基础研究模型的适用范围，建议在

TRL1～TRL3层级的基础研究过程中，特别是有

较大温度变化的工况，如考虑冷热态转换的研究，

使用 RNI替代 RNR作为研究的基本变量，且替

换为 RNI对现有模型影响较小。

图 3（b）为海拔 0～20 km处，RNR、RNI与两

者相对差的变化规律。RNR与 RNI均随着海拔

的升高而减小。在对流层内，两者之间的相对差，

随着海拔的不断升高而增加。在平流层内，从图

表上来看 RNR与 RNI越来越接近，这是因为 RNI
与 RNR计算中还包含有大气压力的缘故；大气温

度保持不变，相对差也保持不变，约为 13%，与式（10）
的推导吻合。

在变化的飞行/机动状态下，获得发动机的状

态及边界条件是在目前飞行试验中的难点[12]，在

飞行试验阶段之前的 TRL4～TRL6的工程研制

过程中，高空台对来流有加温/降温装置，能够考

虑气体温度变化，因而经常使用 RNI进行工况比

较；而在更早期的部件试验以及 TRL1～TRL3的

基础研究阶段，除了换热相关试验外，通常缺乏

相应能够改变来流温度的试验装置，不考虑温度

的变化，因此通常使用 RNR作为工况比较以及建

模基本参数。

θ

±3%

在 HB 20086-2012[23] 涡轮综合冷效试验方法

的原理中要求满足雷诺数相似，建议相似条件可

以强化为保证主流、冷气的 RNI与热态保证一致，

以满足模化试验工况雷诺数的强相似性。特别地，

冷热态换算中两工况温度比 往往处于 RNR与

RNI 差别带以外。通过 RNR总结出的数据

及模型往往在应用过程中与实际结果差距较大。

综上，在发动机研究的初期阶段受试验条件

等各方面影响，缺少改变温度相关的手段。又由

于温度改变不是很大，所以 RNI与 RNR两者差

距不大，RNI与 RNR视为等价。对于能够改变温

度的换热相关试验，通常采用朴素的改变雷诺数

及 RNR研究方法，没有加入来流马赫数对雷诺数

的修正，即考虑雷诺数强相似性。在工程研制阶

段，需要根据发动机飞行任务得到实际运行过程

中边界条件的变化，此时更多地会考虑到来流温

度的影响，因而会使用考虑强相似性的 RNI作为

变工况研究的基础条件之一。至此，回答了引言

中的问题 2）。
 

3    雷诺数指数的应用

前文阐述了采用 RNI的优越性及其通用性，

为了回答引言中的问题 3），本文在此提出一种基

于 RNI强相似的冷热态工况点换算方法作为雷

诺数指数的应用示例。
 

3.1   冷热态工况点模化方法

Πμ Π∆h

出于试验能力和成本的限制，热态部件往往

很难进行大规模全温全压试验，所以基于部件热

态运行工况的冷态模化是一个较为经济的选择。

在过去的工程实践中，试验过程中通常认为只要

保证机器运行雷诺数处于自模化区内，即满足雷

诺数相似，从而将 忽略（本小节内均忽略 负

荷相似，默认冷态和热态满足负荷相似），认为部

件特性可以通过式（11）的形式表示：

η = f

 ṁ
√

T ∗1
p∗1

,
p∗2
p∗1
,

N√
T ∗1

 （11）

Πμ

特别是涉及冷热态模化问题的情况，如果只

保障雷诺数在自模化区，那么在冷热态两工况计

算得到的雷诺数会有偏差,并且会使得冷热态模

化的工况点也发生偏移[22]，此时的冷态、热态工

况的相似性尚存疑。另一方面，出于 RNI强相似

性考虑，能够将 忽略的强约束条件为基于冷热

态两工况的 RNI为 1，此时由式（12）导出式（11）

更为合理。
η = f

 ṁ
√

T ∗1
p∗1

,
p∗2
p∗1
,

N√
T ∗1
,

p∗1
μ
√

T ∗1


Reindex = 1

（12）

具体的冷热态模化流程如图 4所示。

步骤 1　给定冷态模化温度或冷态模化转速

根据试验器能力选择限制来流温度或转速，

分别选取步骤 1.1或者步骤 1.2。两者选一后，另

外一参数自然也就计算得到了。

Tc

Nc

步骤 1.1　若给定冷态模化温度 ，则冷态转

速 由式（13）计算得到。
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Nc = Nh

√
Tc

Th
（13）

Nc

Tc

步骤 1.2　若给定冷态模化转速 ，则冷态模

化温度 由式（14）计算得到。

Tc = Th

(
Nc

Nh

)2

（14）

Reindex
pc

步骤 2　利用 =1相似条件计算得到冷

态压力 ，见式（15）。

pc = ph
μc
μh

√
Tc

Th
（15）

ṁc步骤 3　计算冷态质量流量 ，见式（16）。

ṁc = ṁh

√
Th

Tc
· pc

ph
（16）

步骤 4　校验冷态参数是否符合试验器能力，

见式（17）。

Pc = ∆hc · ṁc （17）

Pc如果冷态试验功率 超过试验器许用功率，

则返回步骤 1重新调整冷态温度或者冷态转速。

如果冷态试验来流压力过低，试验器通过节

流等方式无法满足此条件，则返回步骤 1重新调

整冷态温度或者冷态转速。

上述流程中，下标 h表示热态，下标 c表示冷

态。本方法优势在于仅需要给定冷态模化的转速

或者温度，两者其一即可，冷态压力是通过 RNI

相似计算得到的，即通过添加 RNI相似，对冷态

压力的给定进行约束。

Πμ

Πμ

Πμ

过去的非雷诺数强相似模化过程中，通常需

要预先给定两个条件：①冷态模化的转速或者温

度，两者其一；②冷态模化压力。此条件下，计算

两个工况下的雷诺数，若两者均处于雷诺数自模

化区，认为已经满足模化雷诺数相似要求。然而，

如果计算此时的 ，会发现其值差距非常大，根

据文中第 2.1节的相似性推导，不满足黏性相似

条件。造成这个结果的主要原因是模化过程中额

外给定了冷态压力，实际上破坏了 。通过本节

提到的基于 RNI的强相似性冷热态工况点模化

方法，可以保证两者满足 相似。

Reindex

Π∆h

至此，通过基于 =1的雷诺数强相似模

化计算方法，得到了冷态与热态工况下的相似工

作点，下一步需要对冷态下的叶轮机械叶片几何

重新设计，达到与热态工况下的速度三角形、反

动度、级负荷等关键参数相似 [24]，从而满足本方

法的 负荷相似假设，但具体模化设计细则、流

程与方法在行业内尚未形成通用规范，本文不做

具体展开。 

3.2   模化方法范例及结果

Π

现选取某低压涡轮数据[24] 作为冷热态模化

范例，但文献中缺少比焓降或者功率相关数据。

因此跳过步骤 4的校验过程，认为冷态和热态下

负荷是相似的。给出了两个冷态模化范例，分别

是给定冷态转速 10 000 r/min和冷态温度 400 K，

模化结果见表 2。结果表明，通过 RNI强相似的

模化方法得到的各 函数保持了一致，因此可以

认为此热态和冷态工况点是相似的。 

 

表 2    某低压涡轮冷热态模化结果

Table 2    Results of simularity under hot and cold conditions

for a certain low pressure turbine

项目 热态[25]
冷态

给定转速 给定温度

进口质量流量/（kg/s） 4.200 2.333 2.558

进口总压/MPa 0.300 0.092 6 0.111

进口总温/K 1 078.000 332.716 400.000

π（Πp∗2
）膨胀比 2.764 2.764 2.764

转子转速/（r/min） 21 600.000 12 000.000 13 157.530

μ/10−5 （Pa·s） 5.110 2.840 3.112

ΠN 657.876 657.876 657.876

Πṁ 459.661 459.661 459.661

Πμ 178.824 178.824 178.824

 

开始

给定冷态温度或
冷态转速?

结束

校验是否符合
试验器能力?

给定冷态转速给定冷态温度

计算冷态转速

计算冷态压力

计算冷态质量流量

计算冷态温度

否

是

图 4    冷热态工况点换算流程

Fig. 4    Working point conversion process from hot state to

cold state
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4    结　论

Π本文从 定理和无量纲数代数推导两个角度

推导出了 RNI，讨论了 RNI与 RNR之间的关系并

给出了一种基于 RNI强相似原理的冷热态模化

方法作为 RNI的应用示例，可为航空发动机研制

各阶段中雷诺数相关问题无量纲参数给出选取的

依据，结论如下：

Π1） RNI可通过 定理和无量纲准则数代数处

理，这两种方法推导得到。

2） RNR基于地面、高空流速一致假设，但由

于高空气温低于地面温度，两工况的马赫数并不

相同，因此 RNR为雷诺数弱相似条件；RNI的物

理含义为考虑马赫数修正的 RNR，基于地面、高

空马赫数一致假设，已经将气温随着海拔的变化

考虑在内，为雷诺数强相似条件。

[0.94,1.06] ±3%
3）  RNR与 RNI在不同工况间的温度比处于

范围内，两者差距在 以内。在此

区间内，认为 RNI可退化为 RNR，两者等价。特

别地，以地面与对流层顶作为典型工况对比，RNR
与 RNI的相对差可达 13.4%。作为一个推论，这

是造成以 RNR为自变量的雷诺数修正公式在工

程实际中误差较大的原因之一，即忽略了在高空

工况中气温对马赫数的影响，未能进行相关修正。

4） 受目前研究条件的制约，基础研究阶段除

了换热相关试验，并不会配置改变进口温度的相

关设施，因此缺乏对来流温度变化造成的 RNR影

响的评估，建议将 RNR更改为 RNI作为参数构

建模型且对现有模型影响较小；对于换热相关的

研究，建议将雷诺数相似条件强化为主流及冷气

满足 RNI相似条件。

Πμ

Reindex

Π

5） 目前在模化设计过程中，认为只要满足雷

诺数落于自模化区的条件即可忽略 的影响。

本文提出了基于 =1.0雷诺数强相似原则进

行冷热态工况点模化设计，并给出了给定冷态模

化转速和给定冷态模化温度两个工况点算例。通

过验算冷热态的 函数，结果表明均保持一致，认

为两工况相似，满足模化条件。
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附录：关于 [M−L−T]系统下温度量纲的简单讨论

[M−L−T ]

[M−L−T ]

β

[M−L−T ] [M−L−T ]

[L2T −2]

除电磁学相关的问题外，可以仅使用 这三个自由度作为基本量纲来研究问题[24]。邹滋祥[18]

直接给出了 系统下的温度量纲，但并没有给出详细的推导。许国顺等 [25] 根据统计热力学理

论讨论了温度量纲的本质，指出了统计热力学绝对温标 是衡量宏观温度的度量参数，但没有推导出

系统下的温度量纲。笔者希望能够通过附录的讨论与推导，解释在 系统下温度量

纲为 的原因。

A1   [M−L−T]系统下温度量纲的推导

[M−L−T −Θ] Θ

[M−L−T ]

航空发动机研制通常使用 系统，此系统下温度 为独立量纲。现将此系统进一步简

化为三自由度 系统。简化过程中引入如下假设：

M L T [1]1） 包含非 、 、 量纲的物性或物理学常数，将其量纲定为 。

M L T2） 只包含 、 、 量纲的物性或物理学常数，其量纲保持不变。

[M−L−T ]

M L T G

上述两个假设来源于通常的物性或物理学常数测定过程：通过假设或观察等方法，得到一个导出量

与该导出量直接相关的核心变量之关联式，其中的比例关系“常数”通常被视为物性或者物理学常数；同

时，为了能够将导出量与核心变量之间的关系量纲匹配，研究人员往往会通过量纲分析，人为给定这些

数的量纲。 系统下的量纲分析假设，则是回归了物性或者物理学常数的本源：仅仅是数值大

小，而没有量纲。特别地，假设 2）中，由于没有引入其他“未知”的量纲，若使其量纲为 [1]则会使得其导

出量与核心变量不符，因而仍然保留其 、 、 量纲，如万有引力公式中的万有引力常数 。

[M−L−T ] [Θ] M L T系统中没有独立的温度量纲概念，将温度的量纲 表示为 、 、 的组合，如式（A1）
所示：

[Θ] = [MaLbT c] （A1）

式（A1）中的等号含义为“拥有”某量纲，下同。

带入完全气体方程的声速表达式，见式（A2）：

c2 = kRT （A2）

[M−L−T −Θ]式（A2）在 系统下的量纲表示见式（A3）：

[LT −1]2 = [1][1][L2T −2Θ−1][Θ] （A3）

[M−L−T ] [1]将式（A3）简化为 系统，引入气体常数 R量纲为 的假设并带入式（A1），得到式（A4）
和式（A5）：

[L2T −2[MaLbT c]−1] = [1] （A4）

[Θ] = [L2T −2] （A5）

[M−L−T ]将式（A5）带入式（A3）可得 系统的声速公式量纲表示，如式（A6）所示：
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[LT −1]2 = [1][1][L2T −2] （A6）

Θ ΠA2   [M−L−T− ]系统下的 A3   [M−L−T]系统的局限性

[M−L−T ] Θ [L2T −2]

[M−L−T −Θ]

第 A1节中推导了 系统下的温度 的量纲为 ，在此对第 1.1节中涉及的叶轮机械问

题在 系统下进行校验，表征参数及量纲见表 A1。

D N μ p∗1 T ∗1 p∗2 ṁ ∆h η R D p∗1 T ∗1
R Π

从 、 、 、 、 、 、 、 、 、 这 10个参数中任意选取 4个独立参数，本文选取 、 、 、

，与其他 6个参数构造形成 函数。结果如式（A7）所示。

Πṁ = [D]α[p∗1]β[T ∗1 ]γ[R]ϵṁ =
ṁ

√
RT ∗1

D2 p∗1

Πp∗2
= [D]α[p∗1]β[T ∗1 ]γ[R]ϵ p∗2 =

p∗2
p∗1

(
或

p∗1
p∗2

)
ΠN = [D]α[p∗1]β[T ∗1 ]γ[R]ϵN =

DN√
RT ∗1

Πμ = [D]α[p∗1]β[T ∗1 ]γ[R]ϵμ =
Dp∗1

μ
√

RT ∗1

Π∆h = [D]α[p∗1]β[T ∗1 ]γ[R]ϵ∆h =
∆h
RT ∗1

（A7）

式（A7）忽略气体常数 R的影响后与式（3）形式一致。

A3   [M−L−T]系统的局限性

[M−L−T ] Π

[M−L−T ] [M−L−T ]

[M−L−T −Θ]

在本文 系统 定理推导过程中，基于工质物性不变的假设，文中第 1.1节中的 9个待

定参数可以用 三自由度可充分表达。若需要考虑工质变化的影响， 系统的“物
性”常数假设无法满足需求，需要通过如附录中的 10个待定参数，在 下进行推导。
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