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旋转叶片气体激振试验载荷影响因素分析
王怀涛，耿卫民，高    鹏，郜伟强，汤紫薇

（中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘　　　  要：    为研究航空发动机叶片在旋转状态下的气体激振响应特性，基于叶盘工作中所受尾流激振载

荷的谐波分解原理，建立基于立式轮盘试验器的旋转叶片气体激振试验平台，提出一种融合仿真与试验的气

体激振试验载荷分析流程。以某压气机叶盘为例开展旋转状态下振动特性试验研究，系统探究了扰流器轴

向距离与舱压对叶片动应变响应的影响规律。试验及分析结果表明：该试验平台能有效模拟旋转叶片所受

的周期性气体激振，成功获得压气机叶片的前 3阶动频；扰流器在空间上的分布决定旋转叶片所受激振载荷

的主要阶次，应变幅值随扰流器与叶片轴向距离呈非线性变化，并在 10～12 mm区间存在最优值；舱压在 10

kPa范围内，叶片应变幅值与舱压呈正相关。
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Analysis on factors affecting load in air excitation tests of rotating blades

Wang Huaitao， Geng Weimin， Gao Peng， Gao Weiqiang， Tang Ziwei

（Sichuan Gas Turbine Establishment，Aero Engine Corporation of China，Chengdu 610500，China）

Abstract:   To  investigate  the  air  excitation  response  characteristics  of  aero-engine  blades  under
rotating conditions，an air excitation test platform for rotating blades was established based on the vertical
disk  tester  and  the  harmonic  decomposition  principle  of  wake  excitation  loads  experienced  during  blisk
operation.  An  analytical  process  for  air  excitation  test  loads  integrating  simulation  and  experiment  was
proposed.  Taking  a  compressor  blisk  as  an  example， an  experimental  study  on  vibration  characteristics
under rotating conditions was conducted，systematically exploring the influence laws of the axial distance
of the flow disturber and the chamber pressure on the dynamic strain response of the blades. The test and
analysis  results  indicated  that:  this  test  platform  effectively  simulated  the  periodic  air  excitation
experienced  by  rotating  blades， and  the  first  three  dynamic  frequencies  of  the  compressor  blades  were
successfully  obtained;  the  spatial  distribution  of  the  flow  disturber  determined  the  main  orders  of  the
excitation load on the rotating blades，and the strain response amplitude changed nonlinearly with the axial
distance  between  the  flow  disturber  and  the  blades，with  an  optimal  value  within  the  10–12  mm range;
within the chamber pressure range of 10 kPa，the blade strain response amplitude was positively correlated
with the chamber pressure.

Keywords:   high-pressure compressor；rotating blade；air excitation；wake excitation；
excitation loads

航空发动机设计为获得高推质比、低油耗，

其转子系统的发展方向之一是承受更高载荷、结

构更紧凑。这意味着旋转叶片所受的周期性气流

激振力更大；更紧凑的叶片排间距带来的非定常
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尾迹激励带来了更大的交变载荷，由此引起的高

周疲劳失效已经成为尤为突出的问题，严重时会

造成叶片断裂[1-3]，其中由叶片上下游叶排干涉产

生的非定常气动激振（如尾流激振）是诱发叶片强

迫振动并导致高周疲劳的主要根源[4-6]。为确保

发动机安全，必须在研制阶段对叶片的振动特性

和疲劳强度进行充分考核，试验验证是其中最直

接可靠的手段[7-10]。

然而，预测和验证发动机零件（特别是转动离

心力场中的叶盘）的振动强度非常困难 [11-14]。在

旋转环境下发动机叶片（盘）的相关试验只能安排

在整机试验阶段来进行，因此试验成本高昂，试

验风险极大，实际中常采用相似件替代模拟以获

取转子振动特性[15]。现有的基于振动试验台进行

的航空发动机叶片振动特性测量和高周疲劳试验

大多只能测量叶片非旋转状态下的静模态及高周

疲劳特性[16-18]，这与发动机叶片的实际工作环境

不符。在这种情况下，对单个叶片来进行激励，

虽然可以通过振动测试设备在非转动情况下测得

叶片的振动特性和应力分布，但无法模拟旋转叶

片在真实工作状态下因离心力产生的刚化效应，

这会对叶片的固有频率和振型产生显著影响[19]。

近年来，旋转状态下的叶片激振试验研究日

益受到重视。王彤晖等[20] 采用滑油激振，周标

等[21] 采用磁激励，均在旋转试验台上成功获取了

叶片的振动响应。耿卫民等[22] 初步探索了旋转

状态下的气体激振。近年来，非接触测量技术的

进步为旋转叶片振动测试提供了更多可能性[23-24]。

然而，现有研究在系统性地揭示旋转气体激振载

荷的影响因素及其规律方面尚显不足，特别是针

对真实航空发动机叶盘的、可控的、可重复的气

体激振试验与耦合分析流程仍较为缺乏。

本文基于叶盘受迫振动的线性叠加原理，旨

在深入探究旋转状态下气体激振载荷的分布规律

及其关键影响因素。通过建立一套完整的旋转叶

片气体激振试验-仿真耦合的分析流程，并以某真

实压气机整体叶盘为对象进行试验研究，系统分

析了扰流器布置、轴向距离及试验舱压等因素对

激振载荷强度的影响，为在真实离心力环境下评

估叶片振动特性及高周疲劳性能提供了一种有效

的试验方法与分析工具。

 1    研究思路

 1.1   叶片受迫振动线性叠加原理

航空发动机叶盘所受时变激振主要来自涵道

p（t）

内压力的变化，并且可以通过非定常气动计算得

到离散时间点上的压力 。在转速稳定的工

作状态下叶盘结构所受的激振在时域中是周期性

的，因此可通过傅里叶变换用一系列谐波叠加来

表示周期性激振[25]，即

p（t）= p0+

R∑
K=1

prK cos（Kωt）+ piK sin（Kωt）（1）

p0 prK piK

Kω

R R⌊
（N −1）/2

⌋
N

式中 为压力的时间均值； 和 分别表示对

应频率为 的压力余弦项和正弦项的幅值；t为
时间， 为傅里叶级数的最大项数， 的最大值为

， 为叶片数。

ω K

本文中，周期性气体激振力主要由旋转叶片

周期性扫过上游静止扰流器产生的非定常压力场

产生。其基频 为转频，主要激振阶次 由扰流

器的数量决定。这种周期激振的建模是叶盘结构

强迫响应分析的基础。

系统的振动方程为

Mẍ+Cẋ+Kx = F（t） （2）

M C K x

F（t）

式中 、 、 分别为质量、阻尼和刚度矩阵； 为

位移向量； 为激振力向量，其元素对应于各

自由度上的激振力，这些激振力可由式（1）积分得到。

xK

线性系统满足叠加原理，因此稳定的瞬态响

应可以通过一系列谐响应分析结果的叠加来近似

表示。在计算各频率的响应幅值 后，可以通过

叠加得到任意时刻叶盘结构的位移响应，即

x（t）=
R∑

K=1

Re（xK）cos（Kωt）+ Im（xK）sin（Kωt）

（3）

在将激振力进行傅里叶分解时，通过激振力

的实部和虚部充分考虑了结构上各点之间以及不

同激振频率间的相位关系，当傅里叶级数的项数

取到足够多时，可以很好地近似叶盘结构上任意

一点所受的时域激振。

K

基于上述激振叠加原理，在航空发动机轮盘

试验过程中使转速以某一较低加速度或减速度变

化，可认为试验件始终处于准定常流场中。设计

适当的装置模拟 阶次激振，则可以在零部件试

验中模拟叶盘所受关注的某几个频率成分。

 1.2   气体激振载荷分析流程

基于所述的线性叠加原理与气体激振力谐波

特性的分析，本文提出了一套如图 1所示的融合

仿真与试验的气体激振载荷分析流程。该流程系
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统化地指导试验设计、预测响应并揭示规律。

流程以试验数据为基础，同时结合计算流体

动力学与瞬态结构动力学进行双向流固耦合仿

真。基于上游结构特征数设置扰流器数量，通过

对比不同转速、舱压、扰流器距离等试验条件下

的叶片动应变，并结合仿真结果，拟合得到各因

素对振动响应的影响规律。该耦合分析方法能够

更精确地捕捉流场-结构间的相互作用，从而提升

响应预测的准确性[26-27]。

在仿真环节，阻尼采用瑞利阻尼模型，形式

如下：

C = αM+βK （4）

α β式中，系数 、 通过试验测得的叶盘前两阶模态

阻尼比拟合确定。激励的幅值与相位在双向流固

耦合求解过程中自动获取：CFD模块计算得到叶

片表面的非定常压力分布，该压力作为载荷传递

给瞬态结构分析模块，结构变形反向影响流场网

格与计算，如此循环直至收敛。对于尾流激振等

气动激励的准确描述是预测叶片响应的关键[28]。

该耦合分析流程的必要性在于：纯试验方法

成本高、周期长；纯仿真方法在复杂非定常流场

中精度难以保证。二者结合可实现优势互补，仿

真用于初步预测共振风险和参数敏感性，指导试

验方案设计；试验结果则用于验证和校准仿真模

型，提升其预测精度。该流程的为优化激振器设

计、预估叶片动应变水平、制定安全高效的试验

方案提供了定量化、系统化的分析工具。

 2    旋转叶片气体激振试验

 2.1   试验平台

旋转叶片气体激振试验平台主体结构如图 2

所示，由气体激振施加模块、应变测试模块、试验

舱气压调节系统、转速高精度调节系统等组成。

立式轮盘试验器通过芯轴带动试验件旋转，并提

供可调节的舱压环境。气体激振施加模块主要由

进气阀门、进气管道、包容装置、盖板、扰流器组

成。应变测试模块由安装在叶片表面的应变片、

经过试验件表面和芯轴内的测试线、遥测系统、

高频数采系统等组成。试验舱压调节系统由舱压

传感器、真空泵和进气管路电磁阀相互配合，其

中舱压传感器位于试验舱真空泵抽气口处，实现

试验舱压高精度控制，精度达到 100 Pa。
 
 

试验舱盖

芯轴
吊装螺杆

盖板转接盘

扰流器

试验件

进气管道 包容装置

图 2    气体激振试验平台剖视图

Fig. 2    Cross-section of air excitation test platform
 

在气体激振试验中，试验件与芯轴连接，整体

安装见图 3。试验件水平周向和下方被包容装置

包围，包容装置底部中心孔与进气管道连接，确

保进入试验舱内的空气首先进入包容装置内部。

包容装置上表面与圆环形盖板通过螺栓连接，盖

板与包容装置的组合使试验件处于一个相对稳定

的空气流场内部。扰流器通过设计的固定工装安

装在叶片上方环形盖板表面。通过调整吊装螺杆

的螺母位置，可以精确调整和固定扰流器与叶片

之间的轴向距离。立式轮盘试验器通过芯轴带动

试验件旋转，对试验件实施升降速并控制旋转加

速度完成扫频。在此过程中，如图 4所示，包容装

置内流经叶片的空气被试验件扰动，部分气流经

过扰流器弧面反射流向叶片，对试验件叶片施加

一定的气体激振，扰流器如图 5所示。

 

叶片模态
分析

固有频率
(如1、2、3阶)

激振阶次
(上游结构特征数)

CFD
流场分析

瞬态结构
分析

气体激振
试验

各阶模态响应
(应变幅值)

激振变量控制
(转速、舱压、
扰流器距离)

数据拟合

评估激振载荷
影响规律

双向
耦合

叶片振动
响应

图 1    气体激振载荷分析流程图

Fig. 1    Flowchart of air excitation load analysis
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芯轴
吊装螺杆

试验件

盖板

包容装置

图 3    气体激振试验装置

Fig. 3    Air excitation test apparatus
 
  

气体
流出

气体
流出盖板 扰流器

H
包容装置

气体
流入

图 4    气体激振试验平台的气体流向

Fig. 4    Air flow direction of air excitation test platform
 
  

图 5    扰流器实物图

Fig. 5    Photograph of the disturbance device
 

试验时，在给定初始扰流器数（激励阶次）及

较小的试验舱压水平条件下，在全转速范围内对

试验件叶片进行扫频激励，获取所有贴片叶片实

际共振转速及共振频率范围，根据获取到的叶片

实际振动情况，确定应采取的激励阶次及试验舱

压，使得叶片在 1阶共振转速附近动应变水平能

够满足对比试验要求，根据给出的激励条件和所

有叶片可能的共振转速范围，驱动转子在略大于

此共振转速范围的转速区间内分别进行升降速试

验，同时在此过程中对试验舱压进行调整优化，

获取所有叶片 1阶共振状态下动应变水平。

需要说明的是，本试验器采用下游扰流器反

射气流对上游叶片进行激振，这是一种等效模拟

方法。其优势在于结构简单、易于在旋转件上实

现且激振强度可控。虽然与真实的上游尾流激振

在流场细节上存在差异，但二者核心物理本质是

相同的，本质上均为旋转叶片受到的一个与转速

相关的、周期性的气动激励。该方法旨在为叶片

在离心力场下的振动特性研究提供一个有效的、

可重复的激振手段。

 2.2   动应变采集

准确的动应变测量与标定是获取可靠振动响

应数据的前提，试验过程中对叶片进行贴片监测

振动应变，主要考虑 1阶振动，应变片的理想粘贴

位置是 1阶弯曲应变最大的位置。试验时，为测

量转动叶片的振动应变，采用了接触式测量方法。

在叶片根部位置粘贴应变片（型号：WK-06-062AP-
350），信号通过遥测装置传输，经过应变调理系统

处理，之后应变信号分三路，第一路进入设备数

采系统，第二路进入频谱分析仪，第三路进入高

频数采系统（EDAS），采集不同状态下应变幅值。

具体做法是在压气机周向选择数个叶片表面

粘贴应变片，以获取振动信号，应变片粘贴于试

验件叶片所关注振动阶次引起的振动应变最大的

位置，位于压气机叶片叶背根部。试验采用阻值

为 350 Ω的应变片，第三路信号通过采样率为 100
kHz的高频数采系统进行信号采集。测试线从应

变片粘贴处出发，沿叶片根部穿过盘缘处的径向

通孔，再经整体叶盘篦齿内表面、转接盘表面和

设备芯轴中心孔，将信号传送至遥测模块，通过

发射-接收模块将振动信号通过天线引出，最后经

过高频数采系统处理实时获得各个叶片贴片处的

应变响应数据。

 3    试验案例

 3.1   试验件

试验件选取某航空发动机单级压气机整体叶

盘，叶片数量为 47，材料为 TC17。为了确定叶片

可能的响应频率及共振转速范围，对整体叶盘叶

片进行了模态分析，叶片前 3阶固有频率如图 6
所示，获得叶片的共振转速如图 7所示，图中 1F、
1T、2F分别表示 1阶弯曲、1阶扭转和 2阶弯曲，

EO表示发动机激励阶次。试验中，在盖板上周向

均布 7个扰流器，模拟转频的 7倍气体激振，主要

考虑叶片振动响应最大的 1弯模态，兼顾可能会

引起的 14阶及 21阶等激振，选定转速为 2000～
7 000 r/min的扫频范围。由图 7可知，在扫频范
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围内，7阶转频主要引起叶片的 1弯振动，此外，

还有可能产生 14阶、21阶气体激振，从而引起叶

片的第 2阶、第 3阶固有振动响应。

 3.2   试验结果

舱压设置为 2 kPa，扰流器与叶片距离为 10
mm的条件下，对试验件扫频，获得 5支叶片表面

叶片应变响应，如图 8所示。1号叶片最大微应

变为 489×10−6，满足叶片的振动特性研究需求。

对扫频过程中采集的叶片动应变信号进行短时傅

里叶变换，以分析振动能量随转速（频率）的分布。

针对共振峰附近的数据，采用峰值保持函数提取

各转速下的最大振动响应，从而得到图 8所示的

振动响应幅值图。经过傅里叶变换得到频域图如

图 9所示。扫频过程中，叶片在多个转速下发生

共振，其中以 5 500 r/min附近的共振响应最强，频

谱图上观察到 640、1 553、2 236 Hz三个共振响应

频率，与有限元模态分析对比如表 1所示。结合

图 6分析知，7阶激振效果最为明显，这与扰流器

数量一致；同时观察到 14、21等阶次带来的激振

效果，在低转速下引起了叶片的第 2阶、第 3阶

固有频率共振。
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 1#叶片
 2#叶片
 3#叶片
 4#叶片
 5#叶片
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图 9    叶片振动频谱图

Fig. 9    Frequency spectrum diagram of blade vibration
  

表 1    叶片前 3阶固有频率对比

Table 1    Comparison of the first three natural frequencies of

the blade

阶次
固有频率/Hz

计算值 实测最大值 最大误差

1 630 640 10

2 1 498 1 553 55

3 2 126 2 236 110
 

 4    载荷分布规律及影响因素

 4.1   激振载荷的周向分布

在 CFX中进行叶盘和扰流器的瞬态流场分

 

总变形/mm
73.784 Max
65.586
57.388
49.189
40.991
32.793
24.595
16.396
8.1982
2.8755e−7 Min

总变形/mm
58.803 Max
52.27
45.736
39.202
32.668
26.135
19.601
13.067
6.5337
2.9956e−7 Min

总变形/mm
115.57 Max
102.73
89.887
77.046
64.205
51.364
38.523
25.682
12.841
7.2396e−7 Min

(a) 1阶 (固有频率为630.4 Hz) (b) 2阶 (固有频率为1 497.9 Hz) (c) 3阶 (固有频率为2 126.0 Hz)

图 6    叶片前 3阶固有频率模态（K=7）

Fig. 6    The first three natural modes of the blade （K=7）
 

0 2000 4000 6000 8000

500

1000

1500

2000

2500

3000

2F

1T

1F
共振点

EO21

EO7
EO5

EO14

固
有

频
率

/H
z

转速/(r/min)

EO2

图 7    叶片坎贝尔图

Fig. 7    Campbell diagram of the blade
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图 8    叶片振动响应幅值图

Fig. 8    Amplitude response diagram of blade vibration
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析，通过设置计算域的流体材料属性为理想气体，

舱体的压力设置为 8kPa，给定湍流模型为 k-ε模
型，设置旋转域的转速，选择转静交界面的算法

模型为 transient rotor stator，并在求解器中设置初

始流场为稳态流场结果，加快流场的收敛速度。

cp

采用 CFD-POST流场后处理软件进行参数表

达式的插入。静压系数 的表达式为

cp =
pabs

pref
（5）

pref pabs式中 =8  kPa， 为数值仿真所设定的舱内

压力。

cp

cp

试验中扰流器按周向周期性分布，可预测试

验件所有叶片同一时刻所受载荷也呈空间上周向

周期分布。以静压系数 作为表征气体激振载荷

大小的值，使用仿真软件进行双向流固耦合计算，

得到试验件叶片表面的压力分布情况，图 10展示

了某一典型时刻的瞬态压力分布结果。 越小

的叶片承受越大的压差，也即所受气体激振载荷

越大。
 
 

cp

1.300
1.238
1.177
1.115
1.054
0.992
0.931
0.869
0.808
0.746
0.685
0.623
0.562
0.500

图 10    叶背压力分布

Fig. 10    Pressure distribution on the blade pressure side
 

cp
cp

试验案例实施过程中当旋转转速约为 5 450
r/min时，实测单个旋转周期内 4#叶片微应变变化

情况如图 11所示，其中柱状图表示 4#叶片在相

应转速下单个旋转周期内 的仿真时间历程结果。

试验结果验证了静压系数 与气体激振强度呈负

相关；同时，出现的 7次波峰对应周向均布的 7个

扰流器，说明扰流器数量决定了激振的主要阶次。

 4.2   扰流器轴向距离的影响

扰流器与叶片的轴向距离是影响气体激振载

荷的关键因素，尽管在风扇叶片、压气机叶片的

激振过程中可轻松激起共振，但对于大刚度涡轮

叶片而言，激振响应较小且不易分辨，如何增加激

振载荷能量，特别是探索出合理的扰流器轴向距

离显得至关重要。本试验案例中，探究了轴向距

离对振动响应强度的影响规律，对各叶片的应变

幅值作了相对于最大应变幅值的归一化处理，并

根据数据分布进行了多项式拟合，其结果如图 12
所示。
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图 12    振动响应受轴向距离影响的拟合图

Fig. 12    Fitting diagram of vibration response affected by

axial distance
 

根据试验数据，拟合得到式（6）。

y = 0.001 56H3−0.173 54H2+1.037 84H−3.619 17
（6）

式中 H是扰流器与叶片的轴向距离，如图 4所示；

y是归一化应变幅值。

H

H

试验结果表明扰流器与叶片的轴向距离存在

一个最优距离，同等其余条件下使得叶片的共振

响应最大。这主要是因为距离过近时，流道过于

狭窄，流动分离严重，能量耗散大，并且当 小于

10 mm时，叶片存在更高的碰磨风险；距离过远时，

反射气流的动能衰减，对叶片的冲击减弱，因此

存在一个流场结构与能量传递效率最优点。经过

多次不同试验条件下的扰流器距离试验验证，扰

流器轴向最佳距离 的变化范围较小，主要集中
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图 11    4#叶片背面时变压力分布

Fig. 11    Time-varying pressure distribution on the 4# blade

pressure side
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在 10～12 mm区间，几乎不受试验件、试验装置

影响。

 4.3   试验舱压的影响

在试验案例中，改变试验件所处舱压，保持扰

流器与叶片的轴向距离为 12 mm，其余条件不变，

研究不同舱压对试验件叶片的振动响应影响规律，

试验结果如表 2所示。
  

表 2    舱压对激振载荷的影响

Table 2    Influence of chamber pressure on excitation loads

舱压/kPa
微应变/10−6

1#叶片 2#叶片 3#叶片 4#叶片 5#叶片

2 356.6 344.4 380.3 346.4 419.8

4 598.3 591.5 485.7 534.5 602.9

6 865.2 895.3 788.1 790.8 810.4

8 1 014.6 1 043.9 941.4 963.7 940.9

10 1 127.9 1 183.4 1 014.7 1 057 1 067.7
 

总体而言，表 2表明试验舱压对应变幅值有

显著影响，在同等条件下，舱压越大，引起的振动

响应也越大，这表明作用在旋转叶片表面的载荷

随之增大。这是因为舱压增大意味着气体密度增

加，根据气动载荷基本规律，在流速基本不变的

情况下，激振力近似与气体密度（正比于舱压）成

正比，从而导致叶片动应变响应增大。因此为获

得更显著的激振响应，可以提高试验舱压。

但是值得注意的是，舱压的选择必须考虑驱

动功率和轴向力的影响。舱压增大使叶片旋转对

气体做功增多，意味着需相应增加驱动功率，因

此试验器驱动系统功率上限会限制舱压的增加，

进而限制气体激振载荷。旋转叶片具有真实构型

的条件下，叶片旋转过程搅动气流产生一定的鼓

风功率，相应地气体对转子系统产生轴向力。一

方面，如果轴向力竖直向下，叠加叶盘自重有可

能超过试验器的轴向载荷限制；另一方面，如果

轴向合力竖直向上，叠加叶盘自重后轴向合力先

减小至零，后随着舱压的增加轴向合力反向至竖

直向上，将试验器轴系向上顶紧，该过程不仅可

能导致芯轴轴向连接松动，还会损坏轴系、齿轮

箱、遥测等试验器组成系统。

因此，考虑到试验件安全和试验成本，舱压并

非越大越好，只要能获取足够的叶片振动响应即

可。综合激振效果、驱动功率（本试验器上限为

200 kW）和轴向力（上限为 8 kN）的约束，对于此

类压气机叶盘，推荐舱压工作范围为 2～6 kPa。

在此范围内既可获得足够的振动响应，又能确保

试验系统安全稳定运行。

 5    结　论

本文建立了一套完整的旋转叶片气体激振试

验平台与仿真-试验耦合分析流程，对某真实压气

机叶盘进行了旋转状态气体激振试验研究，得到

以下结论：

1）  本文创新设计的旋转叶片气体激振试验

平台，利用下游扰流器反射气流等效模拟上游尾

流激振，成功在真实离心力环境下激起了叶盘的

前 3阶共振，在 2 kPa舱压下其最大动应变达 489×
10−6，验证了该方法的有效性，为叶片高周疲劳研

究提供了新途径。

2） 所提出的气体激振载荷分析流程，通过双

向流固耦合仿真与试验的相互验证与指导，能够

有效预测振动响应、揭示载荷分布规律，为激振

器优化与试验方案制定提供了定量化工具。

3） 系统获得了关键试验参数的影响规律：扰

流器与叶片的轴向距离存在最优值（10～12 mm），

其影响机理在于流道结构与能量传递效率的权衡；

舱压与振动响应呈正相关，在 2～10 kPa范围内，

舱压每增加 2 kPa，典型动应变增大约 150×10−6～
250×10−6；综合考虑系统约束，推荐舱压工作范

围为 2～6 kPa。
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