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摘　 要：进气畸变实验是航空发动机气动稳定性评定的重要方法之一。 为克服传统设计方法逼近目

标畸变图谱准确性低、实验迭代次数多等缺点，提出基于丝网间距和多孔介质映射关系，采用 Ｆｌｕｅｎｔ
设计目标图谱畸变网的设计体系。 设计了稳态总压测试系统，完成了畸变发生器的实物设计及风洞

试验，畸变指数误差小于 １．５％。 试验结果表明设计体系可以高精度、高效地模拟畸变要求。
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　 　 航空发动机气动稳定性是保障飞行安全的重要

前提，在研究各项降稳因子对发动机稳定性影响时，
进气总压畸变与压气机喘振裕度的相关程度最大。
因此，深入研究进气畸变特性，可以确保发动机在存

在进气畸变的情况下仍能保持稳定运行［１］。 进气

畸变试验是判定发动机稳定性的重要手段［２］。 在

地面畸变试验中，重现进气畸变图谱的模拟装置被

称为进气畸变发生器。
俄罗斯和美国在进气畸变发生器的研究中积累

了大量的经验，因此，在航空发动机进气畸变气动稳

定性上形成了完整的判定指南［３］。 俄罗斯拥有比

较完善的工程体系，采用最少的费用和最简便的方

法实现试验目的，而美国拥有比较完整的概念和理

论。 我国在进气畸变模拟试验与研究中，主要采用

模拟板来产生进气总压畸变，并且已经取得了一定

的进展和成果［４］。
国内关于进气畸变的研究是从 ２０ 世纪 ７０ 年代

中期才陆续发展起来的，在设计体系方面，为了有效

解决工程问题，大多采用试验手段建立半理论、半经

验公式，但是，总压畸变试验需要昂贵的费用和长周

期［５］，故早期并未建立起完善的进气畸变研究方法

体系。 在设计效率方面，随着计算机性能的不断提

升，ＣＦＤ 数值计算分析的研究也逐渐得到关注。 然

而，进气畸变发生器设计仍然依赖于试凑和调整，并

且缺乏阻力分布对应的数学模型，设计速度与设计

精度较低［６］。 在加工工艺方面，传统的模拟网由金

属丝编织而成，强度效果不好而且制造过程复杂，精
度不高［７］。

因此，本文围绕进气畸变发生器的设计方法展

开研究，提出了一套仿真与试验相结合的畸变发生

器设计框架。 基于对畸变图谱的分析，又创新地建

立了多孔介质模型的设计流程，提高了迭代速度和

设计精度。 在结构方面，采用了骨架－基网－畸变网

３ 层结构的进气畸变发生器，采用了新型加工工艺

与“井”字形骨架结构来提高畸变发生器性能与强

度。 验证了畸变发生器缩比模型在风洞吹风试验中

的畸变效果，并据此迭代地修正了仿真设计模型。
最后完成了真实尺寸畸变发生器的设计、加工、试验

与修正的迭代工作。

１　 畸变系统设计

１．１　 设计基础

１．１．１　 畸变模拟装置选择

在进气畸变模拟试验时，通常采用插板扰流器、
网格畸变模拟器和紊流发生器等模拟装置，这些装

置应用广泛，具备各自的特点［８⁃１０］。 插板扰流器使
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气流经过后形成低压区，从而在边缘形成强烈的紊

流。 插板扰流器的优点在于通用性好、扰流范围宽，
但是缺点在于结构复杂，并且不能模拟具体的畸变

图谱。 紊流发生器用来模拟流场下游界面的随机脉

动，能够同时满足稳态和动态畸变指数的模拟，但是

结构较为复杂，并且不适用于大涵道比发动机的进

气畸变试验［１１］。 模拟网装置使用比较简单，可以实

现采用最少量的传感器得到详细的畸变指数，畸变

的稳态性能更好。 同时考虑到本文主要研究大涵道

比涡扇发动机的气动稳定性，选择畸变模拟网作为

本文的研究对象。
１．１．２　 畸变指数

畸变指数是反映畸变对气动稳定性影响的关键

指标，本文采用一种稳态总压畸变指数 ＩＤＣ［４］，由
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式中： ｐｔａｖｇ，ｉ 为环面平均总压，即每个环面上 ８ 个测

点总压的算术平均值；ｐｔｍｉｎ，ｉ 为环面最低总压，即每

个环面上 ８ 个测点的总压最小值；ｐｔｆａｖｇ 为截面平均

总压，即截面上 ４０ 个测点总压的算术平均值。
１．１．３　 畸变网的仿真设计修正方法

本文采用了基于试验数据的仿真设计修正方

法，已知气流经过畸变网格后的总压损失通常可表

示为［１２］

Δｐ∗ ＝ １
２ 􀭺ωＳρ０Ｖ２

０ （３）

式中： 􀭺ω 为损失系数；Ｓ 为网格稠度。
可知，压力损失与网格稠度正相关，若要增大高

畸变区压力损失值，则增大畸变网格稠度，相反，则
减小畸变网格稠度。
１．２　 气动设计

畸变网模型简化为多孔介质模型的设计流程方

法，如图 １ 所示。

图 １　 多孔介质模型设计流程

１．２．１　 畸变网阻力特性分析

畸变网是引起气流畸变的部件，图 ２ 为畸变网

计算模型。
湍流模型：ｋ⁃ω 湍流模型［１３］；进口条件：速度进

口，速度范围为 １２０ ～ ２２０ ｍ ／ ｓ；出口边界条件：压力

出口，背压 ０ Ｐａ；温度条件：总温 ２８８．１５ Ｋ；壁面条

件： 对 称 壁 面； 操 作 压 力： 设 定 操 作 压 力

为１０１ ３２５ Ｐａ。

图 ２　 畸变网计算模型

本文采用 Ｆｌｕｅｎｔ 进行畸变网仿真设计与分析，
网格尺寸采用基于基础尺寸百分比的控制方法，基
础尺寸设置为 ｄ，最小尺寸为 ０．１ｄ，目标尺寸为 ５ｄ。
计算过程中进行尾迹加密，提高数值仿真精度。 设

计之初进行了网格无关性验证，如表 １ 所示。 当网

格数大于 ８００ 万时，压力损失偏差小于 ０．３％，为节

约计算资源，后续研究采用 ８００ 万网格模型。
表 １　 网格无关性验证

网格数量 压力损失偏差 ／ ％

１９８ 万 ５

３９７ 万 ０．８

８０１ 万 ０．１２

·４６３·
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根据图 ３ 所示，得到在不同丝网间距下（３，４，５，
６，１０，２０，３０ ｍｍ）的压力损失，随着进口速度的增

加，压力损失也逐渐增加。 此外，丝网间距越小，压
力增长速度越快。

图 ３　 不同间距丝网压力损失对比

１．２．２　 基于多孔介质模型的设计方法

多孔介质模型由固体物质的骨架和骨架之间的

孔隙构成。 通常把含有规则、连通或任意形状的洞

穴及其固体介质组成的材料称为多孔介质［１４］。 多

孔介质模型计算域内的控制方程如下：
连续方程

∂（χρ）
∂ｔ

＋ ∇·（χρｖ） ＝ ０ （４）

　 　 动量方程

∂（χρｖ）
∂ｔ

＋ ∇·（χρｖｖ） ＝

　 － χ∇ｐ ＋ ∇·（χＴ） － χｐｖｖ － χｐｉ ｖ ｖ （５）
　 　 能量方程

∂（χρｆｌｕｉｄＥ ｆｌｕｉｄ）
∂ｔ

＋ ∇·（χρｆｌｕｉｄＨｆｌｕｉｄｖ） ＝ － ∇·（χｑｆｌｕｉｄ） ＋

　 ∇·（χＴ·ｖ） ＋ ａｈ（Ｔｆｌｕｉｄ － Ｔｓｏｌｉｄ） （６）
　 　 分布式阻力是多孔介质模型中一个重要概念，
是由于固体骨架的存在而附加在流体上的分布阻

力。 因此，多孔介质动量方程中的压降源项包含两

部分，一部分是黏性压降 ｐｖ，一部分是惯性压降 ｐｉ。
其中黏性压降与速度呈线性关系，惯性压降与速度

呈二次方关系。 压降通常简化为速度与压力的关

系，如（７） 式所示。
Δｐ ＝ － ρ（α ｖｎ ＋ β）ｖｎ （７）

　 　 通过对比多孔介质不同孔隙的性能与丝网不同

间距的性能，利用插值法建立了多孔介质孔隙和不

同丝网间距的映射关系，如图 ４ 所示。
通过仿真迭代得到目标图谱所需阻力分布时，

表明基于多孔介质的仿真设计满足要求，即可借助

插值关系得到对应的丝网间距。

图 ４　 多孔介质孔隙率和丝网间距关系

１．３　 结构设计

如图 ５ 所示，本文的畸变发生器采用具有骨架、
基网和畸变网的 ３ 层结构，通过激光切割加工畸变

网和基网。 这种方式加工成的畸变网，不仅过程更

简单，而且精度也更高。 此外，骨架采用“井”字形

布局方案，不仅强度更高，而且对流场的干扰也更

小，进一步提高了畸变发生器的性能和稳定性。

图 ５　 畸变发生器结构方案示意图

为了确保畸变发生器的强度，本文使用流固耦

合对畸变发生器进行强度校核，表 ２ 是设计效果

汇总。
表 ２　 目标图谱畸变发生器缩比模型设计效果

性能与强度参数 结果

气动力 ／ Ｎ ２４７．２
畸变网最大应力 ／ ＭＰａ ２１．４
畸变网安全系数值 ２４．２
基网最大应力 ／ ＭＰａ ２８．８
基网安全系数实现值 １８．５
骨架最大应力 ／ ＭＰａ １７．６
骨架安全系数实现值 ２８．４

安全系数目标值 ７

·５６３·
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２　 畸变系统试验

本文选定如图 ６ 所示的目标畸变网图谱进行设

计，其图谱畸变指数（ＩＤＣ）为 １５％。

图 ６　 目标畸变图谱

本文首先对测试系统进行设计与校准，其次进

行 １ ∶ ５ 缩比模型畸变发生器的试验验证－仿真设

计－试验验证的迭代过程，最终，设计畸变发生器真

实尺寸模型。
２．１　 测试系统设计与校准

２．１．１　 测试系统设计

测试系统主要由稳态总压测量耙和压力信号采

集系统组成，如图 ７ 所示。

图 ７　 测试系统结构图

测压耙是风洞试验中采集流场参数信息的重要

装置，用于采集内部流场或者外部流场的压力数

据［１５］，本文测压耙采用 ３Ｄ 打印技术，有效缩短测压

耙制造时间，同时提高机械设计自由度。 本文压力

数据采集电路板采用 ＳＴＭ３２ 作为主控芯片，每个电

路板实现 ５ 个测试通道压力数据同时采集和实时

传输。

２．１．２　 测试系统校准

在进行风洞试验之前，应对压力测试系统进行

校准，从而避免因测试系统的问题而影响试验结果。
在校准风洞中测试测压耙每个测量通道的总压损失

值，图 ８ 为其中一个测压耙校准试验得到的数据，试
验共测得 ３０ 个数据点。 结果显示每个测试通道与

风洞出口总压值差距较小，最大不超过 ０．２ ｋＰａ，满
足测量需求。

图 ８　 测压耙风洞校准数据

２．２　 缩比模型试验验证

经过仿真计算确认畸变发生器缩比模型的畸变

效果符合设计目标后，进行风洞试验验证，并根据试

验结果对仿真设计模型进行修正。
２．２．１　 几何结构及性能验证

图 ９ 所示为 ３００ ｍｍ 缩比模型试验件实物图。
流量管内径 ３００ ｍｍ，长度 ７５１ ｍｍ，畸变发生器安装

轴向位置距离气动原点 ５００ ｍｍ。 试验过程中气流

从钟形口流入，试验流量为 １３ ｋｇ ／ ｓ。

图 ９　 ３００ ｍｍ 缩比模型实物图

应用激光切割的方法加工缩比模型的畸变网和

基网，激光切割加工精度高，可以达到 ０．１ ｍｍ 甚至

更高。 图 １０ａ）为直径 ３００ ｍｍ 畸变发生器的基网，
图 １０ｂ）为畸变图谱的畸变网。

·６６３·
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图 １０　 畸变发生器缩比模型基网与畸变网

利用仿真计算工具，分析缩比模型畸变发生器

的畸变效果，仿真计算得到的畸变指数为 １３．９％。
２．２．２　 试验验证与修正

图 １１ 为试验获得的畸变图谱，经计算得到实际

畸变指数为 １２．３％。 观察结果表明，即使在没有设

置畸变网格的位置也会产生总压损失，这是由于骨

架和基网对气流也有一定的阻力。 与目标图谱进行

对比后，发现畸变指数的误差超过了 ２．０％，因此需

要进一步修正。

图 １１　 畸变发生器缩比模型实验图谱

图 １２ａ） ～ １２ｂ）分别为 １２７ ｍｍ 叶高和 １４３ ｍｍ
叶高处目标值与试验值对比图。 在 １２７ ｍｍ 叶高

处，目标值总压损失最大为 ２０％，而实际总压损失

约为 １５％，在 １４３ ｍｍ 叶高处，目标值最大总压损失

约为 ２２％，而实际值约为 １７％，实际总压损失值均

低于目标值。
基于上述试验数据修正畸变网设计模型，在压

力损失低于目标值的畸变区域内设置若干个实心网

格以增大压力损失。 图 １３ 为修正前后畸变网设计

模型。

图 １２　 不同叶高目标值与试验值对比图

图 １３　 畸变网仿真设计与修正后的模型

图 １４ 为畸变网修正后试验结果。 畸变指数

ＩＤＣ 为 １６．２％，与目标值误差值小于 １．５％。

图 １４　 畸变网修正后畸变试验结果
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２．３　 真实尺寸的验证

２．３．１　 几何结构

根据某型涡扇发动机进气畸变试验要求，进行

１ ∶ １ 的畸变发生器设计。 １ ∶ １ 的畸变发生器整体

结构与 １ ∶ ５ 缩比模型一致，仍然采用畸变网－基网

－骨架 ３ 层结构，与缩比模型不同的是，需要增加机

匣部件以提供与地面试验台前后端流量管的接口。
２．３．２　 性能验证

利用仿真计算工具，分析真实尺寸畸变发生器

的畸变效果和结构强度。 仿真计算的过程与缩比模

型的验证过程相同。 图 １５ 示为真实尺寸畸变发生

器畸变效果图示，观察畸变图谱，畸变区域与目标图

图 １５　 畸变发生器真实模型畸变效果

谱匹配性较高，仿真计算得到的畸变指数为 １５．５％，
与目标值相差值在 １．５％以内。

３　 结　 论

本文围绕进气畸变发生器设计展开研究工作，
首次提出了一套仿真与试验相结合的畸变发生器设

计流程，完成了缩比模型和真实尺寸的畸变发生器

的仿真设计、试验与修正工作，设计结果明，畸变发

生器结构简单、逼近目标图谱效果准确、设计过程迭

代速度快，并且在设计过程中得出以下结论：
１） 提出了试验验证－仿真设计修正－试验验证

的完整设计流程。 结果显示，在缩比模型和真实模

型中，通过基于试验数据修正仿真设计模型后，实际

的畸变指数与设计目标的误差小于 １．５％。
２） 提出了将畸变网网格简化为多孔介质模型

设计畸变网几何模型的方法，建立了丝网间距与孔

隙率的映射关系，方便进行畸变网几何模型设计。
３） 通过对比 ３ 种进气畸变模拟装置的特性，证

明畸变模拟网装置更适合作为大涵道比涡扇发动机

的畸变发生器。
４） 提出整体畸变模拟器新型加工工艺，加工的

畸变网强度高、安全性好、精度高、加工过程简单。
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