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变唇口型总压畸变流场的模拟技术

南京航空学院　　陈　晓　毛　建

【摘要】　本文对变唇口型总压畸变流场模拟技术进行了试验研究。一方面总结分析了各种唇口几

何参数对总压分布谱图和总压脉动紊流度的影响, 从而将这些一般的规律应用于特定总压分布谱

图, 总压脉动紊流度及其畸变指数的模拟。另一方面, 对给定的二个不同类型的总压畸变流场进

行模拟, 所模拟的稳态周向总压畸变指数, 平均总压脉动紊流度和最大瞬时畸变指数均能达到规

定偏差的要求。并从这些特定流场模拟中, 获得了具有普遍性的经验。

一、引　　言

在进行发动机与进气道相容性试验时, 应同时考虑稳态总压畸变和动态总压畸变对发动

机工作稳定性和性能的影响。所以, 在模拟进气道出口总压畸变流场时, 要同时模拟稳态总

压畸变和动态总压畸变。一般用平均总压脉动紊流度和最大瞬时总压畸变指数代表动态总压

畸变。文献 [ 1] 提出了用不同唇口形状及分布的进气唇口来模拟进气道出口总压畸变流场,

该技术有可能同时模拟实际进气道的稳态和动态总压畸变, 而且比较经济。但文献 [ 1] 只提

出了总的方向, 没有提到总压脉动紊流度和动态总压畸变指数的模拟。本文在文献 [ 1] 的基

础上, 进一步对变唇口模拟技术进行了大量的系统试验, 掌握了各种唇口几何参数与总压分

布, 总压脉动紊流度等等的关系。此外, 应用所归纳的一般规律与概念对二个不同类型的给

定总压畸变流场进行模拟。

二、试验设备和测试仪器

图 1为试验设备图, 该设备为一吸气式风洞, 真空泵作为吸气源, 通过调节旁路阀来控

制流量。中间段的长度可变, 测量段装有可沿周向作任意角度转动的十字总压测量耙。在总压

测量面的内壁沿周向均布 8个壁面静压孔, 取其平均值为测量截面上的静压值。用紫金Ⅱ微机进

图 1　试验设备图 ( mm )

行稳态压力数据采集, 压力测量采用国产 48点压力扫描阀, 从压力传感器输出的电压信号由
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直流放大器放大后经 AD模数转换器再进入微机。总压脉动测量采用美国制造的小型高频响

应动态压力传感器 XCQ-080-25, 传感器装在探头内, 探头沿周向可转动任意角度, 沿径向可

按总压探针的位置点移动。由动态压力传感器输出的电压脉动信号进入低通滤波器和放大器,

然后由真值 RMS 表读出总压脉动的均方根值。最大瞬时周向, 径向和混合总压畸变指数

K �max , K r max和 K A max采用文献 [ 2] 的方法计算。

三、试验结果与分析

1. 唇口倒角的影响: 唇口倒角可分为 5种基本类型 (见图 2)。这里研究的都是轴对称唇

口, 除平切唇口只有一种外, 其余几种唇口都可变化不同的角度和圆弧半径。分别在 M- a=

0. 4, 0. 5, 0. 6, 3个测量截面平均Ma数下对图 2所示唇口进行试验, 由图 3的 �～M
-
a曲线

图 ( �为测量截面的总压恢复系数) 可以得出: 同一唇口, 总压恢复系数 �随 M
-
a增加而减小,

这是不言而喻的。在同一M
-
a值下, 不同的唇口有不同的 �值, 其规律是: 内倒角的 �值最大,

以后依次为小圆唇口 (圆弧半径越大, �值越大) , 内外倒角唇口, 平切唇口, 外倒角唇口

(倒角  越小, �值越小)。从不同唇口在不同M
-
a下的平均总压脉动紊流度T

-
u变化可以得出:

T
-
u 值取决于 M

-
a和唇口形状。同一唇口, T-u随着M

-
a增加而增加。在同一 M

-
a下, 不同唇口

的 T
-
u值不同, T

-
u 随各种唇口的变化规律和 �的变化规律是相对应的, 对于总压恢复 �大的

唇口, 其总压径向变化梯度小, 则 T
-
u值小。而对于 �值小的唇口, 其总压径向变化梯度大,

故 T
-
u大。根据这些规律, 在实际模拟时, 可以按给定的 T

-
u 和M

-
a选择基本唇口的几何形状。

图 2　唇口几何形状 a: 外倒角唇口, (  = 15°,  = 60°,  = 80°;

b: 平切唇口,  = 90°; c : 内外倒角唇口,  = 60°　d : 圆唇口 R= 3. 5　内倒角唇口 e:  = 60°)

图 3　�～M- a曲线 图 4　切割唇口几何图

2. 唇口切割深度的影响: 图 4为切割唇口几何图, 切割深度 L 1有 2个值, 即 L 1= D / 4,

3D / 4 ( D 为唇口内径)。图 5a是L 1= D / 4唇口在测量截面总压恢复分布图, 其左右两侧低压
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图 5　�分布图

区是切割唇口产生的。上下两侧高压区是未切割唇口 (尖唇口) 产

生的。图5b 为L 1= 3D / 4唇口的 �分布图, 与图 5a相比, 有以下

区别: ( 1) L 1从D / 4增加到3D / 4时, 低压区范围变大, 其总压值

变小, 高压区范围和总压值都增大, �值有所提高, 高压区和低压区

之间的压力梯度增大。( 2) 如表1所示, L 1增加, 稳态周向总压畸

变指数DC60上升, T-u几乎不变。( 3) L 1= D / 4时, 未切割部分的

圆弧弧长S = !D / 4, L 1/ S= 1/!, 由尖唇口产生的高压区在靠近两
切割边处形成二个更高压区, 尖唇口圆弧中间的总压反面较低。从

唇口流谱图 (图 6a) 可以分析这个现象, 在未切割部分两边处, 有

气流横向流入, 形成二次流, 起初基本上顺着主流方向流动, 在流

过切割深度后就在切割边附近形成旋涡。在未切割部分中间, 二次

流深度达不到的地方, 几乎很大一个区域都是倒流, 这是尖唇口自

身造成的分离区。所以, 在两边附近无分离, 气流总压高, 而在中

间有分离, 总压就比较低。当L 1增加到3D / 4时, L 1/ S = 3/ !, 从
该唇口流谱图6b看到, 两边气流横向流入深度已达到未切割宽度一

半, 二边的二次流在中间汇合后再分别形成二个涡, 倒流区大大减

小, 故整个未切割唇口部分的总压基本相同。

图 6　切割唇口流谱图

表 1　参 数 表

L 1

参
数 M

-
a � DC60 T

-
u

D / 4 0. 535 0. 930 0. 31 0. 033

3D / 4 0. 54 0. 936 0. 45 0. 030

　　3. 唇口切割圆周角度的影响: 图 7a和 7b是二个左边尖唇口 (外倒角 30°) 圆周角不同

的唇口, 由其所得的�分布图如图 8a和 8b所示, M
-
a= 0. 58。唇口 ( a) 左尖唇口圆周角大于

唇口 ( b) , 其左边高压区的范围较大。另外, 由于唇口 ( a) 的切割圆周角比唇口 ( b) 的小,
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图 7　不同切割圆周角的唇口示意图

其低压区总压值比唇口( b)的要高些, 但二

者的低压区范围相差很小。虽然二唇口右

边尖唇口圆周角相同, 但由于左边高压区

范围不一样, 右边的高压区范围和总压值

也有差别。表 2列出上述二个唇口的参数

值。图 9a和 9b分别为唇口 ( a) 和 ( b) 的

总压脉动紊流度 Tu 分布图, 将各自的 �
分布图和 T u分布图对比可以看出, 压力

梯度大的区域, 尤其是周向压力梯度大的

区域, Tu 值高, 而压力梯度小的区域, Tu

值低。

图 8　�分布图

图 9　Tu分布图
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表 2　参 数 表

类
型

参
数 M

-
a � DC60 T

-
u

唇口 ( a) 0. 581 0. 926 0. 40 0. 037

唇口 ( b) 0. 582 0. 931 0. 43 0. 035

　　4. 唇口到测量截面距离的影响: 图 10为一尖唇口, 后圆和切割组成的唇口示意图, 变

化该唇口前缘到测量截面距离 L 做实验, 从 L / D= 2. 5, 3. 8和 5的 �分布图和参数对比表 3

可以看出, 随着 L / D 的增加, 流动损失增加使 �下降, 总压分布趋向均匀, 因而 DC60减小。

此外, 随着 L / D 增加, 压力梯度减小, 从 Tu 分布图可以看到, Tu 分布也趋向均匀, T-u 值

几乎不变。
表 3　参 数 表

L / D

参
数 M

-
a � DC60 T

-
u

2. 5 0. 587 0. 937 0. 532 0. 035

3. 8 0. 569 0. 923 0. 317 0. 034

5. 0 0. 562 0. 915 0. 236 0. 032

图 10　后圆加切割唇口示意图 图 11　�分布图

图 12　斜切唇口示意图

　　5. 唇口斜切角度的影响: 图 11a和 11b所示的 �分布图是图 12中的唇口 ( a) 和 ( b) 试

验得到的结果。由 �分布图可看出, 唇口轴向最高点附近为高压区, 轴向最低点附近为低压区。

如图 12c所示, 斜切口类似于以一向下攻角对着气流的管道, 在上侧壁产生分离区, 在下侧壁

出现高压区。斜切角度越小, 高压区越大, 低压区的径向范围增大, 其压力值减小, DC60大

大增加 (见表 4)。
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图 13　唇口示意图

表 4　参 数 表

类
型

参
数 M

-
a � DC60

唇口 ( a) 0. 372 0. 972 0. 19

唇口 ( b) 0. 379 0. 973 0. 445

　　6. 斜插板的影响: 由前面的试验表明, 唇口切割使进

气流场形成分离流的低压区。增加切割深度对压力场影响

不太大, 当 M
-
a= 0. 54时, L 1从D / 4增加到3D / 4, 低压区

总压值仅减小不到 3%。为了增加流场内高低区之间的总

图 14　�分布图

压梯度,将切割唇口以一斜板与等直圆管相连,

即装一斜插板, 形成一个护张通道, 使流过斜

插板唇口的气流分离区范围增大。图13是一个

带有斜插板的唇口示意图, 下面为 25°斜插板,

上面为切割唇口, 左右是外倒角30°尖唇口。图

14 是该唇口在测量截面 ( L / D = 3. 8) M
-
a=

0. 55时, �分布图。从图中可得出以下二点:

( 1) 斜插板造成的低压区压力比切割唇口的低

压力值小得多,二侧面受下面低压区的影响大,

使高压区移向上方。这时DC60= 0. 56。如将斜

插板扩张角变为 35°, 下面的低压区总压更低,

范围更大。当 M
-
a= 0. 5时, DC60= 0. 78。( 2) 由

于低压力值下降多, 最小 �值下降到约 0. 75,

但高压区总压下降较少, 因此压力梯度增加,

T
-
u 大大增加。对于 25°斜插板, 当 M

-
a= 0. 55

时, T-u= 0. 053。对于 35°斜插板, 当M
-
a= 0. 50

时, T
-
u= 0. 056。

四、真实总压畸变流场的模拟

本文对给定的二个不同类型总压畸变流场进行模拟。模拟的要求是: M- a在要求的偏差范

围内, �分布谱图基本相似, 稳态总压畸变指数 DC60和动态总压畸变参数 ( T-u和最大瞬时周

向或径向总压畸变指数 K �max和 K r max ) 满足规定的偏差要求。

表 5　参 数 表

参　　数 M- a DC60 D- T-u

给 定 值 0. 417 0. 404 0. 125 0. 013

模 拟 值 0. 412 0. 417 0. 115 0. 02

偏　　差 - 0. 005 + 3. 2% - 8% + 0. 007

要求偏差 ±0. 01 ±5% ±8% ±0. 005

1. 实例 1总压畸变流场的模

拟: 该实例只给出 � 分布图 (图

15a) , 其 �分布的特点是总压从右
上方低压区到左下方高压区逐渐增

高, 等高压值区域比较大。其稳态

总压畸变指数 D
- , DC60和平均总压

脉动紊流度 T- u 等值列于表 5 中。
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根据该总压分布特点, 选择斜切唇口, 按前面对斜切唇口分析的结果, 采用某一恰当斜切角

度。图 15b是模拟的 �分布图 (M- a= 0. 412) , 比较该图中的a 和 b 图, 可以看出给定与模拟

的 �分布是比较相似的。所模拟的参数也列在表 5中, 模拟的结果是令人满意的。除T- u以外,

其余各参数均满足给定偏差的要求。由于所提供的T
-
u= 0. 013是不准确的, 故不对T

-
u作进一

步修改模拟。

图 15　给定 ( a) 与模拟 ( b) 的 �分布图

图 16　给定 � ( a) 和 Tu ( b) 分布图

2. 实例 2总压畸变流场的模拟: 图 16a和 16b 是该流场的 �和 Tu 分布图。其 �分布的
特点是: 上下边为低压区, 尤其是上边低压区的周向和径向范围较大, 左右两边接近壁面处

的压力梯度很大, 中心区是高压区, 上面较小, 下面较大, 呈左右展开。给定的各参数列在

表 6中。首先根据 M
-
a和T

-
u值选定基本唇口形状。然后采用切割唇口的方法, 通过改变轴对

称基本唇口的上面和下面唇口切割的圆周范围和深度, 做到既能控制上下边低压区的周向范围
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图 17　模拟 � ( a) 和 Tu ( b) 分布图

大小, 又能控制其径向范围大小。图17a和17b为模拟流场的 �和T u分布图, 模拟的各参数

也列在表 6中, 二者的 �分布图很相似, 模拟参数和畸变指数均能达到规定偏差的要求。
表 6　参 数 表

参　　数 M
-
a DC 60 T

-
u K �max K rmax K A max

给 定 值 0. 497 0. 0796 0. 0068 0. 079 0. 189 0. 250

模 拟 值 0. 50 0. 083 0. 0079 0. 093 0. 157 0. 227

偏　　差 + 0. 003 + 4. 3% + 0. 0011 + 17. 7% - 16. 9% - 9. 2%

要求偏差 ±0. 01 ±5% ±0. 005 ±20%

五、结　　论

1. 归纳了唇口各几何参数变化对 �分布和 T
-
u 影响的关系, 并从气流流动谱图分析其原

因, 为真实总压畸变流场的模拟提供方法和概念。

2. 从试验得到多种不同几何形状轴对称唇口 �和 T
-
u 随M

-
a变化的关系, 为真实总压畸

变流场的动态畸变参数模拟而选择基本唇口几何形状。

3. 对二个不同类型的总压畸变流场进行了稳态和动态总压畸变指数的模拟, 所模拟的各

参数都能达到给定的偏差要求。

4. 根据给定总压畸变流场的M
-
a, T

-
u和 �分布图的特点, 选择轴对称唇口形状作为基本

唇口是行之有效和比较经济的模拟方法。此外, 该模拟技术是用不同唇口形状造成唇口有无

分离区和不同分离区的大小, 分离区内的紊流结构与真实进气道在作大攻角和大侧滑角机动

飞行时, 唇口出现分离的情况是相一致的。

参　考　文　献

[ 1] 　Jean Rene Bion, “S teady and Unsteady Dis torted In let Flow S imulat ion for Engine Ground Tests”, AIAA 84-1490,

1984.

[ 2] 　梁德旺、张世英, “进气道出口最大瞬时畸变值的预估”, 工程热物理学报, Vol . 10, No. 1, 1989.

64 航 空 动 力 学 报 第　5　卷



GEAR VIBRATION CONTROL

WITH VISCOELASTICDAMPING MATERIAL IN AEROENGINE

Ren Xingmin, Xu Ming, Gu Jialiu

(Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　A research on gear vibrat ion control with viscoelast ic damping ma-

terial has been completed. A technique for determining the opt imum damping material dist ri-

but ion for some part icular modes of vibrat ion has been developed. T he damping w ork expres-

sions have been set up by modal analysis, and the opt imum damping material distr ibution has

been obtained by calculat ing the individual mode of the st ructural . T he proposed method fea-

tures: first ly, it takes into account the inf luence of loading f requency and the environment

temperature; secondly, it cuts dow n computer t ime. T he experiments have been done fo r the

gear model w ithout and w ith the damping material. T he results show that the r esponse of the

gear with the damping material is decreased and the damping ratios are increased. It is also

test if ied that the results o f the v ibrat ion contro l are sat isfacto ry.

THE BEHAVIOR OF MAIN BISTABLE OPERATION

IN FLEXIBLE ROTOR-SQUEEZE FILM DAMPER SYSTEM

WITH CENTRALIZING SPRINGS

Zhu Changsheng ( Zhej iang University)

ABSTRACT　　　　Based on theoret ical analyses and experiments of flex ible rotor-

squeeze f ilm damper sy stem w ith centralizing springs, this paper presents the invest igat ion o f

the main resonant bistable oper at ion occurred near the main r esonant speed of the sy stem,

and deals w ith the regularity of o ccurence o f the bistable oper at ion and the inf luence of sy s-

tem par ameters on the behavior s of the bistable operat ion. The calculated results and the ex-

perimental data ar e in a good agreement . It is found that the main resonant bistable operation

is characterized by the sudden change of rotor v ibrat ion amplitude and by the tr ansposition

disc mass center . T he r easons of the dif ference betw een theoret ical analyses and experiments

are discussed.

TECHNIQUE OF VARYING-LIP SIMULATING TOTAL

PRESSURE DISTORTED FLOW FIELD

Chen Xiao, Mao Jian (Nanj ing Aeronaut ical Inst itute)

ABSTRACT　　　　A technique of vaying-lip simulat ing total pr essure distorted f low

field has been invest igated exper imentally. The ef fects of the various geometric parameters o f

the lip on the total pressure dist ribut ion and the turbulence of the total pressure fluctuation

are analy sed, some rules have been obat ined. T he r elat ions of the total pressure recovery and

the mean turbulence to the mean Mach number fo r the ax isymmetrical lip of v ar ious shapes

are also presented. T heref rom the appro ach and the concept for simulat ing the real to tal pres-

sure distorted f low f ield ar e deduced. M or eover , tw o kinds of the real total pressur e distorted

flow f ields are simulated. As a result , the simulated total pressure distort ion index DC60 , the
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mean turbulence T- u and the max imum instantaneous distort ion indexes ( K�maxor K rmax ) meet

the requirements of to ler ances and some gener al experience is obtained from the simulat ion o f

the specif ic f low fields. T he results show that it is a effect ive and inexpensive simulat ive tech-

nique to select an ax isymmetrical lip shape as a pr imary lip acco rding to the mean M ach num-

ber, the mean turbulence and the total pressure dist ribut ion o f the g iven total pressure dis-

to rted f low field.

A NUMERICAL CALCULATION OF TURBULENT FLOW

IN GENERAL NON-ORTHOGONAL

CURVILINEAR COORDINATE SYSTEM

Li Yiguang, Yan Chuanjun, Wang Hongji

(Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　The expressions of the gover ning equat ions of tur bulent flow w ith

contravariant physical velocity components in a general non-orthogonal cur vilinear coordinate

sy stem are derived by means of tensor theo ry. A numerical method and a computer prog ram

fo r turbulent recirculat ing flow in the general non-orthogonal cur vilinear coo rdinate system

are developed. Since the velocity and the displacement vectors are decomposed into their con-

tr avariant components, the method has the main advantag es of it s obviousness in physical

meanings, easiness in t reatment o f boundary condit ions and the suitability to the numerical

calculat ions of turbulent flow in various complex geometries. The flow f ields in some kinds o f

complex geometr ies are calculated.

THEORETICAL RESEARCH ON THE RESPONSE OF AN AXIAL

COMPRESSOR TO INLET PERIODIC DYNAMICDISTORTION

Feng Qi, Zhuang Huimin (Nanj ing Aeronaut ical Institute)

ABSTRACT　　　　A flow model of f low f ield is formulated fo r ax ial compresso rs un-

der periodic dynamic distor tion. T he f requency response o f the flow f ield model is analysed.

A computer pro gram for problems of various types of periodic dynam ic disto rt ion has been

w rit ten acco rding to the f low f ield model and the numerical method. The flow f ields of a tw o-

stage L . P . compressor under inlet to tal pressure periodic dynam ic distort ion w ere simulated.

The results of computat ion and experiments are show n in good ag reement either in the ampli-

tude or in phase o f to tal pr essure f luctuat ion. The characterist ics o f propagat ion of dynam ic

disto rt ion through the compressor are analysed, sensit ivity of compressor to some frequency

is found acco rding to the results of computat ion.
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