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摘　　　要 : 为深入研究旋流以全面评价进气道/发动机相容性 ,研制了一套可调叶片转折角、叶片高度、叶

片数的叶片式旋流发生器.通过数值模拟、风洞试验逐步验证了叶片式旋流发生器的有效性 ,分析了各种可

调参数对旋流发生结果的影响.提出了飞行试验中可行的旋流评价指标以及测量方案 ,并应用于风洞试验以

进行验证.数值及试验结果表明 : ①所设计的旋流发生器可产生整体涡强度达 28°的旋流 ; ②叶片数、叶片攻

角对旋流发生效果的影响最为显著 ;③通过不同的叶片布局方式可模拟出各种典型的旋流结构.
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Simulation of inlet swirl and evaluation in fl ight test
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Abstract : To investigate swirl and perfect evaluation criterion of inlet/ engine compati2
bility , a set of swirl generator was developed wit h adjustable blade turning angle , height and

density. The validation of the swirl generator was testified t hrough numerical simulation and

wind tunnel test . The effect of adjustable parameters was also analyzed. Feasible evaluation

criterion and measurement met hod for inlet swirl in flight test was pointed out and applied to

wind tunnel test . Numerical and wind t unnel test result s show t hat : (1) The intensity of

generated bulk swirl can reach to 28 degrees. (2) Blade density and angle of at tack affect

swirl intensity most . (3) All kinds of typical swirl can be simulated by different blade dist ri2
bution.
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　　上世纪 80 年代末 Tornado 飞机试飞中 ,在

不同飞行条件下 ,左、右发先后发生了喘振 ,之后

进行的大量研究表明 :喘振是由进气道旋流引起

的[1 ] .随后在“战斧”巡航导弹[2 ]、A300 的辅助动

力装置 (A PU) [3 ]上再次验证了旋流对发动机稳

定性的影响.进入上世纪 90 年代以后 ,随着发动

机进口导叶的广泛采用 ,旋流没有再对进气道/发

动机带来重大的相容性问题 ,旋流的研究也一度

在航空领域沉寂了下来.随着下一代先进进气道

的出现 ,S弯进气道及超机动能力的耦合作用使

得进气道旋流强度显著加大 ,即使采用进口导叶

也仍可能无法解决旋流带来的危害[4 ] ,旋流开始



航　空　动　力　学　报 第 23卷

重新引起研究者们的重视.

旋流是进气道/发动机相容中危害最大的干

扰参数 ,反向旋流 (与发动机旋转方向相反)的出

现会直接导致发动机失速喘振甚至熄火停车 ,同

向旋流的出现会导致发动机推力的下降 ,长期处

于对涡旋流中的发动机及易出现高循环疲劳失效

( HCF) [5 ] .现有的评价体系并没有考虑旋流的影

响.要研究旋流、评定旋流以及研究发动机对旋流

的响应 ,首先就必须要模拟出可控制的旋流 ,其次

要提出旋流的评价指标以及测量方案.

从解决 Tornado 飞机的旋流问题开始 ,国外

在旋流的模拟以及测量方面做了一些工作[627 ] ,国

内的彭成一、张堃元、林峰[829 ]以及杨国才[ 10211 ]也

作了大量的研究工作.本文在前人工作的基础上 ,

研制了叶片式旋流发生器 ,通过数值模拟、风洞试

验逐步验证了该旋流发生器的有效性 ,并分析了

可调参数对旋流发生结果的影响.提出了飞行试

验中可行的旋流测量方案和评价指标 ,并应用于

风洞试验以进行验证.

1　旋流发生器的设计及数值计算

　　有关旋流发生器 ,目前国内外可行的技术方

案主要有如下 3 种[12 ] : ①叶片式旋流发生器 ,由

圆截面管道中几片 NACA系列叶片组成 ; ②切向

射流旋流器 ,通过在圆形截面管道中注入 8 个等

间距方向的切向空气流形成 ;③旋流引射器 ,由周

向分布的导流板生成旋流 ,旋流强度由中心到外

部区域逐渐减弱.另外 ,文献 [ 6 ]中介绍了一种用

于射流混合和涡破碎研究的旋流发生器 ,靠切向

4个槽道中注入空气而形成旋涡流动 ,该方法和

文献[ 13 ]中的切向射流旋流器类似.文献[7 ]中使

用一个可旋转管道生成旋流流动 ,得到了整体涡

旋流 ,而且驱动圆管的成本也较低 ,文献[ 14 ]中提

出将叶片型和旋转圆管组合成一个新型旋流发生

器 ,以生成所需整体涡旋流.文献[12 ]提出了采用

转动叶片技术来模拟旋流.

叶片式旋流发生器具有结构简单、调节方便

的特点.然而 ,现有的研究并不深入 ,特别是关于

各种可调参数对所模拟出的旋流流场强弱的影响

程度还没有进行深入研究.因此 ,本文设计了一套

叶片式的旋流发生器 ,并利用数值计算深入研究

了叶片转折角、叶片高度、叶片数对旋流发生结果

的影响.

本文设计的叶片式旋流发生器的叶型采用

NACA65标准厚度分布 ,中弧线用两段多项式来

生成.叶片的安装角取为 20°,攻角为 0°,落后角

为 5°,弦长为 100 mm.

在旋流模拟装置中 ,需用气流的偏转和叶片

的尾迹涡来产生旋流 ,因此选择叶片转折角作为

一大影响参数来考虑.如图 1所示 ,本文分别设计

了 30°,40°,50°转折角的叶型.

图 1　3种叶片转折角示意图

Fig. 1　Three kinds of blade turning angle

叶片高度直接影响到旋流整体涡的范围和边

缘位置.考虑到可能出现的强度问题 ,需限制叶片

高度不能太高. 如图 2 所示 ,本文设计了 100 ,

130 ,160 mm 3种高度的叶片.

图 2　3种叶片高度示意图

Fig. 2　Three kinds of blade height

叶片数也是一大影响参数 ,如图 3～图 5 所

示 ,本文设计的旋流发生器可在周向均布 6 个、8

个或 10个叶片.

图 3　周向均布 6个叶片示意图

Fig. 3　Six blades

本文设计的旋流发生器有 3 类可调参数 ,每

类可调参数有 3种选择 ,其组合方式共 27种.通
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过在某进气道吊舱中安放所设计的旋流发生器而

建立了数值计算模型.计算中的飞行条件设置为 :

高度为 6 km ,马赫数 Ma为 0. 4 ,攻角和侧滑角均

为 0°.由于计算结果较多 ,仅给出旋流发生器的

叶片转折角为 50°、叶片高度为 160 mm、叶片数为

6个时数值计算出的进气道吊舱出口静压云图以

及旋流速度矢量图 ,如图 6、图 7所示.

图 4　周向均布 8个叶片示意图

Fig. 4　Eight blades

图 5　周向均布 10个叶片示意图

Fig. 5　Ten blades

图 6　静压云图

Fig. 6　Static pressure contour

由图 6、图 7可以看出 ,该旋流发生器所模拟

出的旋流流场表现为整体涡加局部小涡的形式 ,

小涡的数量与叶片数相同. 27个模型的数值计算

结果显示 :本文所设计的旋流发生器在所有可调

参数变化的范围内均能产生一定强度的旋流 ,而

旋流的强度、范围、涡的形式随着叶片转折角、叶

片高度、叶片数的变化而变化.

图 7　旋流速度矢量图

Fig. 7　Swirl vector

图 8～图 10分别给出了旋流整体涡强度 �τ87

随旋流发生器的叶片转折角、叶片高度、叶片数变

化关系图 ,图中 B 表示叶片转折角 , H表示叶片

高度 , N 表示叶片数.

图 8　整体涡强度随叶片转折角变化关系图

Fig. 8　Intensity of bulk swirl vs blade turning angle

图 9　整体涡强度随叶片高度的变化关系图

Fig. 9　Intensity of bulk swirl vs blade height

由图 8～图 10可以得出 :本文初步设计的旋

流发生器能产生整体涡强度为 8°～22°的旋流.在

其它两个参数不变的情况下 ,整体涡强度随着叶

片数、叶片转折角、叶片高度的增加而增加 ,但是

增加的幅度是不同的 ,其中叶片数对整体涡强度
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图 10　整体涡强度随叶片数的变化关系图

Fig. 10　Intensity of bulk swirl vs blade density

有着最明显的影响.整体涡强度随着叶片数的增

加而迅速增加 ,这提示我们如果想要得到强度大

的旋流 ,多布置叶片数是最有效的途径.叶片高度

对整体涡强度的影响次之 ,从 100 mm到 130 mm

增加比较明显 ,从 130 mm到 160 mm增加比较平

缓 ,这说明了只要叶片高度能涵盖 0 . 87 Rmax

( Rmax :进气道出口内径)位置 ,就能产生一定强

度的旋流 ,而过高的叶片对于该径向位置的旋流

强度是不起多大作用的.图 8中曲线的斜率最小 ,

表明了叶片转折角对整体涡强度的影响最小.

2　试飞中旋流的测量与评价

　　Aulehla [1 ] (1982)在评定 Tornado 飞机的旋

流时 ,提出了 �τ87这一评价参数 ,其意为 :位于 R =

0 . 87 Rmax处的气流切向流动角τ87 的平均值.在国

内 ,南航的郭荣伟[15 ]早在 1982 年就模仿压力畸

变指数 DC60 建立了旋流指数 SC60 ;林峰[16 ]在

其硕士学位论文中进行了叶片式旋流发生器的研

制和试验工作 ,并提出要应用 C60 , CC60 , S87来

全面评价旋流 ;彭成一[8 ]提出了新机试飞中可行

的旋流测量方案和旋流评价指标 ,提出应用整体

涡强度、对涡强度、整体涡指数、对涡指数 4个参

数在试飞中对旋流评定.

遗憾的是 ,学术界迄今为止还没有一个得到

广泛接受的旋流评价体系 ,更为严重的是试飞中

旋流的评价体系和测量方法还是一片空白.在飞

行试验中进行旋流的测量和评价有其特殊的要

求 ,如果地面试验的测量方法可以用于空中 ,那就

不会有特别的问题需要研究.在地面设备上无论

是国外的全尺寸模型试验还是国内的缩比模型试

验都是采用 5孔探针耙在进气道出口全截面上进

行多点测量 ,以求得整个旋流场的概貌.地面试验

时风洞状态可以保持稳定 ,因而允许使用转耙一

步一步地进行测量.如果非要使用多臂耙也非不

可 ,因为多臂耙对旋流流场的影响主要产生在测

量截面的下流 ,不会损害试验的结果.在空中试飞

时严重的旋流可能产生在一瞬间 ,转耙所需的采

集时间是绝对不能允许的.另外 ,进气道试飞时 ,

数据采集已经涉及到了稳态、动态总压以及总温

等许多个点的数据 ,如使用多臂耙 ,信号的采集量

要比此再多出若干倍 ,此外还有 5孔探针与稳态、

动态压力探头的统筹安排等等问题.从经费角度

来看 ,大尺寸 5孔探针耙的整体标定工作要求很

高 ,代价很大 ,这些都是常规技术难以用于空中试

飞的原因.

图 11　进气道出口周向均布 12支方向探针

Fig. 11　Twelve direction probes dist ributed in

outlet section of inlet

本文通过对比分析 ,认为南航的彭成一教授

在文献[ 8 ]中提出的新机试飞中的旋流评价指标

是切实可行的解决方案.彭成一教授指出 :影响发

动机稳定工作的主要是整体涡 ,然而对涡的强度

也是一个人们关心的问题.因为对旋流流场整体

结构的了解有助于查明旋流的根源及制定反旋流

措施 .整体涡和对涡的强度均可用距管道中心

0. 87 Rmax处平均切向气流角 �τ87来表示 ,在 0. 87 Rmax

处 12枚方向探针沿圆周均布 (如图 11 所示) ,即

可测得如下一组数据 :

整体涡强度　�τ87

整体涡指数 SCB 　
�τ87

τ87 max

对涡强度　
τ87max - τ87min

2

对涡指数 SC T 　
τ87max - τ87min

2 τ87 max

SCB 和 S C T 的意义在于它们鲜明地给出了

旋流流场在纯整体涡状态和纯对涡状态之间所居
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的位置 ,即 :纯整体涡时 , SCB = 1 , SC T = 0 ;纯

对涡时 , SCB = 0 , SC T = 1.按照这一思路 ,试飞

中的旋流测量可将地面试验的多个测点上的三分

量测量简化为 12个测点上的二分量测量 ,从而可

以避开许多困难且能以足够的信息满足试飞的

要求.

0 . 87 Rmax的选取只是借鉴了 Tornado飞机的

做法 ,但是该选取是有一定的道理的 :旋流影响的

是压气机转子叶片的进气攻角进而引发失速喘

振 ,而旋转失速往往是先在叶尖产生进而扩展到

整个叶栅通道的 ,且旋流多是由于进气道流动分

离产生的 ,因此发动机对旋流的敏感位置以及旋

流强度的最大位置都应该在大半径处.在实际中 ,

旋流敏感位置及敏感系数应由发动机设计单位

提供.

旋流的试飞评价体系建立以后 ,剩余的主要

问题就是试飞中的测量.可用于旋流流场测量的

方向探针主要有 : 3 孔探针、5 孔探针、τ87 探测

器[8 ] .但τ87探测器的参研人员曾指出 :τ87探测器

受涡的干扰较大 ,因此标定时、测量时压力不稳

定、测量结果也非常不稳定.因此采用 0 . 87 Rmax

处布置 12支 3孔或 5 孔探针的方法将是试飞中

可行的测量方案 ,我们将该方法和评价指标应用

于风洞试验进行了验证 ,如下节所述.

3　风洞验证试验

　　在数值计算的基础上 ,利用小型低速吸入式

风洞对旋流发生器进行了更深入的验证 ,并利用

上述的试飞中可行的旋流评价体系和测量方案对

模拟出的旋流进行了测量和评价.

在数值计算中 ,本文已经对叶片数、叶片高

度、叶片转折角的影响进行了研究.因此 ,在风洞

验证试验中主要的焦点集中于叶片攻角对旋流强

度影响的研究以及叶片布置方式对旋流结构的影

响.风洞试验用缩比叶片式旋流发生器如图 12所

示 ,叶片安装位 10个 ,不用时可堵死 ,用螺钉调节

叶片安装角以改变攻角.

风洞试验装置如图 13 所示 ,其核心部分为 :

旋流发生段、旋流发展段和旋流测量段.试验在常

温常压环境下进行 ,采用真空泵抽吸、双曲螺线进

口段以保证进口流场均匀 ,进口 Ma数在 0. 2～0. 4

之间调节 ,通道内径为 100 mm.旋流发展段为两

倍内管径 ,即 200 mm.

如图 14所示 ,测量段在 0 . 87 Rmax处布置 3孔

探针 ,对 3孔探针在标定风洞中进行了 Ma = 0. 2 ,

0. 3 ,0. 4 ,0. 5 共 4 个速度状态下的标定 ,角度标

定范围为 ±30°.为了对比分析 ,本文还采用了单

支 5孔探针两方向移动以对整个旋流流场进行测

量.另外 ,本文规定 :逆时针旋流为正 ,顺时针旋流

为负.

图 12　风洞试验用叶片式旋流发生器

Fig. 12　Blade type swirl generator used in wind

tunnel test

图 13　风洞试验设备

Fig. 13　Wind tunnel test facility

图 14　0. 87 Rmax处布置的 3孔探针

Fig. 14　Three2hole probe located at 0. 87 Rmax

通过改变叶片布置方式得到了 3种典型的基

本旋流结构 ,分别如下 (下文中旋流图谱均为 5孔

探针结果 ,旋流强度数据均为 3孔探针结果) .

3 . 1　整体涡旋流的模拟

　　整体涡旋流模拟的是高机动状态下 ,由于进

气道分离而在发动机进口截面产生的整体旋涡.
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为了加强旋流强度及保证旋流中心位置在管道中

央 ,在叶片安装段均匀布置 10个旋流叶片.模拟

时调节叶片攻角和来流马赫数 ,叶片攻角分别为

0°,5°,10°,15°,20°,25°,马赫数有 0. 2 ,0. 3 ,0. 4等

共 18个状态.这里仅给出叶片攻角为 15°、马赫数

为 0. 3的试验结果 ,如图 15所示.

图 15　整体涡旋流模拟结果

Fig. 15　Bulk swirl simulation result

图 16为旋流整体涡强度 �τ87 随旋流发生器叶

片攻角α和来流马赫数 M a 的变化关系图 ,可以

看出在各个马赫数下 ,随着叶片攻角的增大 , �τ87

线性增长 (最大值可达 28°) ,这主要是由于攻角

的增大而引起叶片升力的增大 ,导致叶片产生的

旋流变强.也可以看出 �τ87不随马赫数的变化而发

生明显变化 ,这是由于主流速度增大 ,旋流切向速

度也增大 ,而 �τ87 是旋流切向速度跟轴向速度之比

的反正切值.整体涡的模拟结果中没有对涡结构 ,

因此 SCB 基本为 1 ,对涡强度和 SC T 基本都

为 0.

图 16　整体涡强度随叶片攻角和马赫数的变化

Fig. 16　Intensity of bulk swirl vs blade angle of

attack and mach number

3 . 2　局部涡旋流的模拟

　　局部涡旋流模拟的是飞机在起飞和着陆过程

中由于吸入地面乱流以及在飞行过程中由于吸入

尾流而在发动机进口截面造成的局部旋涡.局部

涡旋流的模拟采用了两种叶片布局方式 ,如图 17

(a) , (c)所示.共进行了马赫数为 0. 3、叶片攻角

均为 15°时 2 种状态的试验 ,模拟结果分别如图

17 (b) , (d)所示.

图 17　局部涡旋流模拟结果及叶片布置

Fig. 17　Local swirl simulation result s and

corresponding blade dist ribution

8322



　第 12期 姜　健等 :进气道旋流的模拟及试飞中的测量与评价

由图 17可以明显看出 ,相对于几个叶片的中

心位置而言 ,旋流中心在旋流的诱导速度作用下

向逆时针方向移动了一定周向位置. SCB 和

S C T 均为 0. 5左右 ,说明流场介于整体涡旋流和

对涡旋流之间 ,是典型的局部涡旋流. 2种状态的

详细试验结果数据如表 1所示.

表 1　局部涡旋流风洞试验模拟结果

Table 1　Local swirl simulation results of wind tunnel tests

叶片布置

方式

整体涡

强度/ (°)
S CB
对涡强度

/ (°)
SC T

图 17 (a) 13. 33 0. 59 8. 14 0. 40

图 17 (c) 9. 45 0. 41 10. 51 0. 46

3 . 3　对涡旋流的模拟

　　S弯进气道出口一般都会出现对涡旋流结

构 ,尺寸较短、曲率较大的 S弯进气道以及高机动

状态的耦合作用将使对涡旋流更为严重.本文对

对涡旋流的模拟进行了两种叶片反向布局方式 ,

如图 18 (a) , (d)所示 (图 18 (a)叶片攻角有“均为

15°”以及“左 20°/右 5°组合”两种 ,图 18 ( d)叶片

攻角为 15°) ,马赫数为 0. 3共计 3种状态的试验.

模拟结果分别如图 17 ( b) , (c) , (e)所示 ,分别模

拟出了对称对涡和非对称对涡.

由图 18 (b)可以看出两边旋流基本对称 ,但

图 18　对涡旋流模拟结果及叶片布置

Fig. 18　Twin swirl simulation result s and

corresponding blade dist ribution

两边旋流中心都处于图谱下方 ,分析原因 ,主要是

由于旋流诱导速度的存在 ,随着尾迹涡旋流后移 ,

旋流中心位置向诱导速度方向移动. �τ87 = - 0. 51°,

也说明两边旋流强度基本相等.由图 18 (c)可以

看出 ,两边旋流呈一大一小 ,即左边旋流强 ,右边

旋流弱 ,主要是由于旋流叶片攻角不同而引起叶

片产生的旋流强度不同 ,从而导致左边旋流比右

边旋流强 ,而旋流中心位置的变化主要由左边强

旋流的诱导速度方向决定 ,所以 ,与前面提到的对

称对涡旋流图谱相比 ,两个旋流中心位置都向顺

时针方向移动了一定的周向位置. �τ87 = - 5. 73°,

也说明顺时针旋流比逆时针旋流强 ,旋流总体呈

顺时针方向.由图 18 (e)可以看出 ,两边旋流一强
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一弱 ,呈不对称分布 ,主要原因为 :虽然每个旋流

叶片产生的集中涡旋流强度都相等 ,但左边旋流

是由 2个集中涡旋流共同作用而形成的 ,右边旋

流是由 4个集中涡旋流共同作用形成的 ,从而导

致左边旋流较右边旋流弱 ,旋流中心位置的变化

是由右边强旋流的诱导速度方向所决定 ,因此 ,与

对称对涡旋流图谱相比 ,2 个旋流中心位置都向

逆时针方向移动了一定的周向位置. �τ87 = 3. 64°,

这说明逆时针旋流比顺时针旋流强 ,旋流总体呈

逆时针方向. 3种状态的 SCB 均较小 ,而 SC T 较

大 ,都说明流场是典型的对涡旋流结构. 3种状态

的详细试验结果数据如表 2所示.

表 2　对涡旋流风洞试验模拟结果

Table 2　Twin swirl simulation results of wind tunnel tests

叶片布置

方式
α/ (°)

整体涡

强度/ (°)
SCB
对涡强度/

(°)
SC T

图 18 (a)
15

左 20/右 5

- 0. 51

- 5. 73

- 0. 03

- 0. 19

19. 27

20. 93

0. 98

0. 69

图 18 (d) 15 3. 64 0. 14 18. 82 0. 74

4　结论及展望

　　要研究旋流就必须要模拟出可控制的旋流 ,

本文研制了叶片式旋流发生器 ,通过数值模拟、缩

比模型的风洞试验逐步验证了该旋流发生器的有

效性 ,分析了各种可调参数对旋流发生结果的影

响.在总结前人工作的基础上提出了飞行试验中

可行的旋流评价指标以及测量方案 ,并应用于风

洞试验以进行验证.本文研究表明 :

1) 在飞行试验中进行旋流的测量和评价有

其特殊的要求 ,本文经过研究和分析认为 ,采用

0 . 87 Rmax 处布置 12支 3 孔或 5 孔探针测量旋流

并利用整体涡强度、整体涡指数、对涡强度、对涡

指数评价旋流是试飞中最可行的解决方案.

2) 本文设计的叶片式旋流发生器可在

0 . 87 Rmax 处产生整体涡强度τ87 达 28°的旋流 ;在

可调参数中 ,叶片数、叶片攻角对旋流发生效果的

影响最为显著 ;来流马赫数对旋流模拟结果几乎

没有影响 ;通过不同的叶片布局方式可模拟出各

种典型的旋流结构.

3) 本文利用 3 孔探针在风洞试验中验证了

试飞中的旋流测量方案和评价体系 ,总体效果比

较理想 ,但是在旋流流场中 3 孔探针常受径向偏

转气流的影响 ,测量时有不稳定现象出现 ,后续可

考虑周向均布 12支 5孔探针来进行测量.
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