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某型直升机进气舱流场数值仿真
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摘 � � � 要: 针对某型直升机在悬停状态下发动机所出现的喘振问题, 提出了进气舱的 7 种结构改进方案,

用数值方法研究了在进气舱内增设圆弧形导流板和下移进气口下唇缘时进气舱/进气道的流场分布.仿真区

域离散采用了非结构化网格和网格自适应技术. 结果表明,各方案进气舱/进气道在悬停状态下均存在不同程

度的气流分离;在舱内侧增设导流板和改变进气口下唇缘尺寸可以改善气流品质.试飞试验表明, 增设导流板

并下移进气口下唇缘可以防止发动机在悬停状态下发生喘振, 保证发动机性能.
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Numerical simulation of airflow field of helicopter inlet cabin
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Abstract: Seven improvement packages for inlet cabin were developed to reso lve the

problem of engine surge in a helicopter under the hovering f light conditions. Airf low f ield

dist ribut ion o f inlet cabin/ intake w as numerically studied for set t ing cir cular arc baff le in the

inlet cabin and moving downw ard the lower lip of air inlet . A nd, unst ructur ed grid and gr id

self�adapt ive technolog y w ere applied for regional simulat ion discr et ion. T he results indicate

that lo cal f low separ at ion exists in the inlet cabin/ intake fo r each package under the hovering

flight condit ions, and the airflow quality can be improved by sett ing baff le inside the cabin

and changing the size of the low er lip of air inlet . F light�test r esults show that the eng ine

surge under hover ing f light condit ions can be prevented to ensure engine performance by u�
sing the above�specified methods.

Key words: aerospace propulsion sy stem; helicopter ; numer ical simulat ion; airf low

field; distor tion

� � 流场畸变会引起发动机的稳定裕度下降[ 1�3] .

某型直升机在进行试飞试验时, 在低空悬停状态

下发动机出现了喘振.温度测量结果表明,发动机

排气和动力舱气体泄漏未导致发动机进口产生温

度畸变.对发动机进气舱原方案进行仿真分析,进

气舱、进气道内均存在大尺度的气流分离,发动机

进口发生流场畸变, 进而导致发动机稳定裕度下

降.为了分析进气舱结构对舱内流场的影响,改善

舱内气流品质,本文应用数值方法对 7 种不同结

构方案的进气舱流场进行了仿真计算与分析. 结
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果表明,增设导流板并下移进气口下唇缘可以防

止发动机在悬停状态下发生喘振. 本文的研究成

果对于进气舱结构的优化设计具有指导意义.

1 � 物理和数学模型

1. 1 � 物理模型

图 1给出了发动机进气舱/进气道的结构简

图.气流经位于整流罩的进气口进入进气道. 两个

防火墙用于隔离火区, 并防止动力舱其它舱段高

温气体进入发动机.

1� 内下侧面; 2� 内上侧面; 3� 底面; 4� 导流体;

5� 整流罩; 6� 防火墙 1; 7� 进气道;

8� 进气口下唇缘; 9� 发动机壳体; 10� 防火墙 2

图 1 � 进气舱/进气道结构简图

Fig . 1 � Configur ation sketch o f inlet cabin/ intake

为保证仿真计算的准确性,建模时进气舱/进

气道几何模型尽可能与实际情况保持一致,特别

是进气道几何结构. 忽略舱壁连接处缝隙,即不考

虑动力舱其它舱段气体向进气舱的泄漏.

表 1 � 各方案的结构尺寸

Table 1 � Configuration size of each project

方案 进气口下唇缘位置/ mm 导流板半径/ mm

A1 下移 200 不增设导流板

A2 下移 250 不增设导流板

A3 全开 不增设导流板

B1 下移 200 255,内下侧面与底面

B2 下移 200 300,内下侧面与底面

B3 下移 250 255,内下侧面与底面

B4 下移 250 300,内下侧面与底面

本文所提出的 7种改进方案主要考虑了进气

口下唇缘位置、在内下侧面和底面连接处设置圆

弧形导流板对舱内气流速度分布和压力分布的影

响.表 1给出了各方案的结构尺寸,其中进气口下

唇缘位置下移 200 mm 和 250 mm 是相对于原方

案而言.

1. 2 � 数学模型

本文假设进气舱/进气道内空气为不可压缩、

牛顿粘性流体, 流动为稳态紊流. 考虑发动机放

热,但不考虑舱内辐射换热的影响.进气舱内空气

流动和传热的控制方程可描述如下:

连续性方程

 �
 �+ ! � (�) = 0 (1)

� � 动量方程
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式中  eff为有效粘性系数, p 为修正压力.

能量方程

 �T
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式中 !为导热系数, S T 为源项.

湍流动能 k 方程
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� � 湍流动能耗散率 #方程
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式中 k 为紊流动能, #为紊流动能耗散率, C#1 ,

C#2 , ∀k , ∀#为常数, G为紊流动能生成项.

1. 3 � 边界条件

进气舱内流动和传热边界主要包括气流入

口、气流出口和各个壁面. 假定环境压力为

101 325 Pa,环境温度即进气温度为 310 K.根据

飞行和环境状况设定发动机进口气流流量为

5� 0 kg/ s;根据发动机内部压力分布给定出口边

界相对静压为零. 进气舱壁面的流动边界条件采

用固体壁面无滑移边界条件, 应用标准壁面函数

决定靠近壁面附近流体的流动行为.

采用试验测试的发动机壁面温度数据作为发

动机壁面边界条件(这里根据发动机分区给定壁

面温度) . 通过防火墙 1和防火墙 2向进气舱散热

热流密度值分别为 40 W/ m
2
和 1 500 W/ m

2
. 内

上侧面和内下侧面近壁处对流换热系数分别为
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55 W/ ( m2 � K)和 10 W/ ( m2 � K) , 气流温度为

330 K.整流罩为绝热壁面.

1. 4 � 网格生成和求解策略

本文采用非结构化四面体网格 [ 4]划分计算区

域.非结构化网格对复杂外形具有很强的适应能

力和很好的灵活性, 便于网格的自动生成、自适应

处理及并行计算的实施.各方案节点数和体单元

数相差不大,节点数约 18万个,体单元数约 64万

个.为了更多获得进气舱各壁面边界层信息, 对各

壁面进行了附面层控制和网格控制.

采用标准 k�#模型封闭湍流控制方程, T her�
mal Energ y 模型模拟舱内传热.控制微分方程离

散时采用有限容积法,计算中连续方程、能量方程

和动量方程采用 High Resolut ion格式离散, k 和

#方程采用一阶迎风格式离散. 采用 RMS( r oot

mean square)残差值和对速度、压力的监测值判

断是否收敛, 计算迭代至 200步 RMS 到达 2  
10- 5 ,速度和压力监测值趋于稳定,获得较理想的

结果.

2 � 仿真结果及分析

2. 1 � 流场分析

图 2是原方案、A2、B1和 B4方案的进气舱/

进气道流场分布. 进入舱内的气流一部分被直接

吸入发动机,一部分绕流发动机壳体在舱内侧形

成漩涡.由图 2( a)可知, 由于下唇缘的影响气流

在其下侧出现了一个较大的漩涡. 受发动机进气

形式和舱结构的影响, 在舱内侧区域也出现了漩

涡. 这很可能降低发动机性能,导致发动机喘振.

图 2( b)表明,在不增设导流板的情况下, 将下唇

缘下移 250 mm, 可以阻止下唇缘附近漩涡的生

成,但是这将导致在舱底部形成一个大的涡流区.

由图 2( c)和( d)可知, 在舱底面和内下侧面之间

增设导流板,将有利于降低舱内侧气流的紊流度,

改善气流流动,但是在下唇缘附近仍会存在一个

小的漩涡.

图 2� 原方案, A2, B1 和 B4 方案的进气舱/进气道流场分布

F ig . 2 � Airflow field o f inlet cabin/ intake for or iginal, A2, B1 and B4 pro ject

� � A1, A3方案的流场分布和 A2方案的相似,

B2, B3方案的流场分布和 B1 的相似. 只是随着

下唇缘位置的下移, A 类方案下唇缘附近漩涡也

下移并逐渐变小,在下移 250 mm 和全开时, 漩涡

消失.而 B 类方案由于增设了导流板, 下唇缘附

近的漩涡总是存在的.由图 2还可知,无论是原方

案,还是各改进方案,内下侧面和内上侧面连接处

均存在漩涡,但该漩涡未进入进气道,对发动机性

能的影响可以忽略.

图 3给出了 A 类和 B类方案进气道下侧沿

程静压分布.可以看到,静压沿着流动方向总趋势

是下降的(沿发动机轴向 z= 0� 3041 m 对应进气

道进口) , 在进气道出口截面气流没有分离[ 1, 2] .

由图 3( a)可知, A 类方案沿程静压分布都有一个

平台,存在气流分离,其原因是进入舱内的气体受

发动机壳体的阻碍形成绕流, 在舱底部和内侧形

成了漩涡(这也可以由图 2看出) . 这说明仅仅下

移下唇缘并不能消除进气道下侧气流分离. B类

方案的沿程静压分布也有一个平台, 其趋势要弱

于 A类方案,这说明增设导流板并下移下唇缘可

以改善气流流动.

2. 2 � 流场畸变指数

本文采用流场畸变指数 DC( 60)来衡量流场

畸变程度[ 5] ,式( 6)给出了其定义.

DC( ∃) = ( p f - p ∃) / qf (6)

式中, p f 为出口截面平均总压; qf 为对应的平均
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图 3� 各方案沿发动机轴向静压分布

Fig. 3 � Static pressure distribution along

eng ine axis fo r each project

动压; p∃为∃= 60!范围内截面最低总压区内的平

均总压.

各方案的 DC( 60)值见表 2. 对于 A 类方案,

下移下唇缘, DC ( 60)值变小, 表明进气道出口截

面流场畸变程度逐渐减少,在全开时流场畸变程

度最小(由于整流罩结构限制, A 3方案只作为一

种理想情况) . 对于 B 类方案, DC ( 60)值相差不

大,但 DC( 60)值小于原方案和 A 类方案, 表明下

移下唇缘并增设导流板,可以降低出口截面的流

场畸变程度.

表 2 � 各方案畸变指数 DC( 60)

Table 2 � Distortion coef ficient for each project

方案 原方案 A1 A2 A3 B1 B2 B3 B4

DC( 60) 0. 12 0. 110 0. 112 0. 091 0. 094 0. 104 0. 103 0. 097

B类方案中, DC( 60)值大小为 B1方案最小,

B4方案次之, B2方案最大. 采用 B1方案, 即增设

半径为 255 mm 的圆弧形导流板并下移下唇缘

200 mm ,可以获得最好的改进效果.对原方案和

4种 B类改进方案比较分析可得出:导流板半径

不能太大, 也不能太小, 存在一个较佳的半径值,

使得舱内气流流动得到有效改善. 而对于给定的

导流板半径,存在一个较佳的下唇缘尺寸,可以最

大限度地减小进气道出口截面流场畸变,保证发

动机性能.

2. 3 � 出口截面压力分布

图 4分别给出了 A2、A3、B1和 B4方案的出

口截面总压分布图(从进口往出口方向观察) . 可

以看出,各方案进气道出口截面的低压区主要分

布在截面下侧, A类方案( A 1与 A2相似)低压区

分布与 B类方案( B2 与 B1、B3与 B4 相似)有所

不同,这是因为增设导流板改善了舱内气流流动,

减小了出口截面流场畸变程度, 使得出口截面总

压分布较为均匀.

由图 4( a)和( b)可知, 随着下唇缘位置的下

移, 出口截面总压分布趋于均匀, 低压区面积减

小.由图 4( c)和 ( d)可知, 出口截面总压分布 B1

方案较 B4 方案均匀; 出口截面总压低压区主要

分布在下侧靠右区域, 这是由于在下唇缘处气流

存在分离,对进气道下部气流流动产生了影响.

图 4� A2, A3, B1 和 B4 方案的出口总压分布

F ig . 4 � Tota l pressur e distr ibut ion at the exit for A2, A3, B1 and B4 pro ject
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3 � 结 � 论

根据对原方案和 7种进气舱结构改进方案流

场的仿真计算和分析,得到如下结论:

( 1) 无论是下移下唇缘还是增设导流板, 进

气舱底部和进气道下侧都存在一定程度的气流分

离.进气道出口截面低压区主要位于截面下侧.

( 2) 不增设导流板, 仅下移下唇缘位置, 进气

舱/进气道内气流流动品质改善不大,但是下唇缘

全开可以明显改进舱内流场分布.

( 3) 增设导流板并下移下唇缘,有利于改善

舱内气流流动; 对于某一半径导流板,存在一个较

佳的下唇缘尺寸, 可以有效降低出口截面畸变程

度.

( 4) 对于给定下唇缘位置,存在一较佳的圆

弧形导流板半径, 使得舱内气流流动得到有效改

善.

本文的研究结果, 已提供某型直升机进气舱

优化设计参考:在舱内增设一定半径导流板并下

移下唇缘,试飞试验中基本未发生喘振.
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