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摘 � � � 要: 为了评估飞行攻角和侧滑角快速变化对进气道出口畸变、发动机稳定性的影响, 进行了某型飞

机高机动下进气道/发动机相容性飞行试验, 获得了快速飞行姿态改变时进气道与发动机相关参数的试验数

据.通过对飞行数据的整理、计算和分析,研究了高机动状态下进气道出口的畸变特性、发动机稳定性以及进

气道出口畸变和发动机稳定性的相关性. 研究结果表明: 高机动飞行状态下进气道出口流场品质变差, 发动

机稳定性变差.
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Abstract: The test o f inlet / engine compat ibility w as carried out dur ing aircr af t maneu�
vers w ith rapidly chang ing ang le�of�at tack ( A OA) , angle�o f�sideslip( AOSS) . T he same im�
portant test data about inlet / engine compatibility by flight t ing test w ere acquired. T he test

data w er e selected, calculated and analyzed, and at last the relat ion among rapidly changing

aircraft maneuvers, inlet total pressure distort ion and the stability of eng ine, as w ell as the

relat ion betw een inlet total pressure disto rt ion and the stability of engine w ere obtained. It

show s that , the stability of eng ine and inlet total pressure distor tion become w or se due to

rapidly changing aircraft maneuvers.
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� � 新一代战斗机飞行速度、高度的不断提高,特

别是机动性的不断增加,使得畸变的影响越来越突

出,飞行实践中暴露出来的进气道与发动机相容性

问题也是越来越严重[ 1] .因此, 高机动飞行下的飞

机进气道/发动机相容性研究成为新一代战斗机设

计及试飞定型中的关键方面,也是国内外学者高度

重视的研究课题之一[ 2�7] .早在上个世纪末,美国航

空航天局( NASA)的 Dryden飞行研究中心的研究

人员组成了一个进气道特性、进气道/发动机相容

性及预测技术的研究团队.其中一项重要的研究就

是利用 F/ A�18A大攻角研究机( HARV)进行了上

百个架次的高机动飞行试验,以获取高机动下进气
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道特性及进气道/发动机相容性飞行试验数据,为

其第四代乃至后续的战斗机设计和飞行试验提供

第一手的飞行试验数据[ 8�9] .在国内,以南京航空航

天大学的胡骏,西北工业大学的蔡元虎为代表的学

者以平行压气机理论模型为基础,来数值模拟进气

畸变对发动机稳定性的影响[ 6�7, 10�11] , 另外,空军工

程大学、中国飞行试验研究院分别在地面试验和飞

行试验中利用插板畸变试验来进行畸变条件下发

动机稳定性研究[ 12] .以上研究均取得了一定的成

果,但无论是以平行压气机理论模型为基础的数值

模拟还是插板畸变试验,都不能模拟出真实高机动

飞行中所遇到进气道畸变以及此畸变下的发动机

工作特性.本次试验在对飞机和发动机进行了大量

的测试改装的基础上,进行了若干架次的高机动飞

行试验,获得了高机动状态下进气道畸变特性和发

动机稳定性相关参数的试飞数据.通过对试飞数据

进行了整理、计算和分析,研究了高机动状态下进

气道出口的畸变、以及畸变对发动机稳定性的影响

规律,得出几点具有工程借鉴性的结论,为后续的

飞机进气道及发动机的设计、试验提供了参考.

1 � 试验方法与研究方案

1. 1 � 试验方法

� � 试验中对不同飞行姿态的组合进行了进气

道/发动机相容性试验研究,这些组合包括攻角和

侧滑角快速变化,攻角正负变化等.为了在试验中

测量进气道出口的流场综合压力畸变特性,在飞

机进气道出口加装了压力参数测量系统,此系统

包括位于进气道壁面上的 6个静压测点和一套进

气总压测量耙. 如图 1所示, 6 个静压测点以 60∀
夹角均匀分布在与测量耙的同一截面上,测点与

耙臂之间夹角 15∀(顺航向) . 进气总压测量耙按

等环面设计,分为 5个环、6个耙臂共 30个测量

点,每个测量点上相近布置了静态总压和动态总

压两个测量头. 发动机的改装包括对发动机各截

面温度、压力、风扇及压气机转速等主要参数测量

用传感器的安装和校准.

1. 2 � 研究方案

� � 本次试验首先提取攻角、侧滑角气动姿态快

速变化条件下进气道出口稳态压力和动态压力测

量数据,通过处理和分析试验数据,来评定进气道

出口综合压力畸变指数在高机动飞行下的变化规

律;同时提取相应时段内发动机稳定性相关参数,

计算并评定发动机工作稳定性随飞行姿态变化规

图 1� 进气道出口总压耙示意图(顺航向)

Fig. 1� Schemat ic diag ram o f inlet ex it to tal

pressur e rake ( cis�course)

律;在以上两个规律分析总结的基础之上,来评估

发动机工作稳定性随进气道综合畸变指数的变化

规律.

本试验的研究方案如图 2所示.

图 2� 研究方案图

F ig . 2 � Scheme of study

2 � 进气道出口压力畸变和发动机

稳定性评定方法

2. 1 � 进气道出口压力畸变评定方法

� � 综合压力畸变指数 � 本研究所采用综合压力

畸变指数 W 由两个分量组成:稳态周向畸变指数
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��0 和紊流度平均值  . 即

W = ��0 +  (1)

� � 稳态周向畸变指数 ��0 � 先沿半径方向对流

场取平均值,如下:

p
*
r ( !) =#

1

0
p

*
( f , !) d f (2)

� � 通过公式( 2)可得到一条相对于周向位置的

总压曲线,且曲线中有明显的低压区,要对该低压

区取平均值,公式如下:
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� � 再沿周向对 p
*
r ( !)取平均值, 可得到场的面

平均总压,如下:

p
*
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1

0
p

*
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� � 最后,周向不均匀度按照下式来计算:

��0 = 1 -
p

*
avl

p
*
fav

∃ 100% (5)

� � 紊流度 � 即总压脉动强度,它是发动机进

口截面 r = 0. 9处总压脉动均方根幅值沿周向的

平均值,公式如下:
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1
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i= 1

1
m %

m

j = 1
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2
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式中 n为包括平均值中的动态总压测点数; m 为

数据样本量.

2. 2 � 发动机稳定性评定方法

� � 稳定性裕度是评价发动机稳定性一个重要指

标,指发动机的稳定性边界线和共同工作线上压

比之差除以共同工作线上的压比. 在本研究中,为

了定量分析飞行姿态角(飞行攻角和飞行侧滑角)

快速变化的过程中发动机(风扇)稳定性变化的规

律,在计算稳定性裕度时, 以某个接近 0∀的飞行

姿态角,即飞行攻角或飞行侧滑角接近 0∀时风扇
状态点位置为参考点,依次计算了姿态角(飞行攻

角或侧滑角)变化后风扇状态点的位置,并将此状

态点位置和接近 0∀时的相比较, 从而确定出由于

飞行姿态角的改变, 而使风扇喘振裕度降低的程

度.具体对喘振裕度降低量参数 M0 的定义如下:

M0 =

∀cl
W acor i

-
∀cl

W acor 0

∀cl
W acor 0

∃ 100% (7)

其中 i为每组飞行状态数据点(不包含接近 0∀或

近似 0∀飞行姿态点数据) . 本公式以等换算转速

为基础来计算,并考虑了各个状态点的换算流量

影响.

3 � 试验结果与分析

3. 1 � 快速变化的攻角、侧滑角对进气畸变的影响

� � 为了评估攻角快速变化对进气道出口综合压

力畸变的影响规律, 选取三组飞行数据.如表 1所

示,三组数据选取均在飞行高度、马赫数和侧滑角

基本不变,攻角在若干秒内快速变化的高机动飞

行时段.将三组数据计算并整理成进气道出口综

合畸变指数与飞行攻角的关系曲线 (如图 3 所

示) , 来分析高机动下飞行攻角对进气道出口流场

品质的变化规律.从图 3中可以看出,在其他飞行

条件基本不变时,随着攻角的变大,进气道出口综

合压力畸变指数变大,表明进气道出口的流场品

表 1� 三组不同攻角下的试验数据

Table 1 � Three test data of diff erent changing angle�of�attack

组别 试验数据

A

H = 14132. 8~ 14333 m, Ma= 0. 943~ 0. 952, #= 1. 79∀~ 2. 61∀

状态点 1 2 3 4 5 6 7

∃/ (∀) 0. 643 4. 713 10. 025 10. 151 12. 705 13. 787 14. 732

B

H = 11 289~ 11 321 m, Ma= 0. 675~ 0. 681, #= 13. 3∀~ 13. 7∀

状态点 1 2 3 4 5

∃/ (∀) 8. 619 7. 476 4. 307 2. 065 0. 143

C

H = 8 323. 3~ 8 380. 5 m, Ma= 0. 479~ 0. 486, #= 10. 7∀~ 12. 4∀

状态点 1 2 3 4 5 6

∃/ (∀) 11. 546 10. 184 8. 371 6. 180 2. 065 0. 390
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质变差. 分析可知,当飞行攻角增大时, 进气道内

部会产生气流分离进而造成进气道出口畸变. 从

图 3中可以总结出压力综合畸变指数随飞行攻角

的增大而增加, 但三组时段的畸变指数变化率是

不同的,即畸变对于攻角快速变化的响应程度不

一样. 分析可知, 各组飞行工况是在不同的侧滑

角、高度、马赫数下进行的, 不同的飞行状态对于

进气道进口气流流入的影响规律不同, 因而也影

响了畸变率随飞行攻角的响应程度.

表 2是三组数据选取均在飞行高度、马赫数

和攻角基本不变, 侧滑角在若干秒内快速变化的

高机动飞行时段.同样将三组数据计算并整理成

进气道出口综合畸变指数与飞行侧滑角的关系曲

图 3 � 进气道出口综合压力畸变与攻角关系曲线

Fig . 3 � Relation of t he inlet total pressur e disto rtion

to angle�of�attack

表 2 � 三组不同侧滑角下的试验数据

Table 2 � Three test data of diff erent changing angle�of�attack

组别 试验数据

D

H = 13 495~ 13 573m, Ma= 0. 805~ 0. 827, ∃= 7. 17∀~ 7. 91∀

状态点 � � 1 2 3 4 5

#/ (∀) � � 0. 115 2. 065 3. 955 6. 097 8. 031

E

H = 10 379~ 11 233m, Ma= 0. 752~ 0. 831, ∃= 5. 75∀~ 7. 54∀

状态点 1 2 3 4 5 6 7 8

#/ (∀) 0. 17 1. 011 3. 005 5. 026 7. 108 8. 163 9. 184 9. 964

F

H = 7 877~ 7950 m, Ma= 0. 355~ 0. 369, ∃= 19. 5∀~ 19. 7∀

状态点 � 1 2 3 4 5 6 7

#/ (∀) � 0. 077 3. 098 5. 383 7. 299 9. 810 11. 750 14. 130

线(如图 4所示) ,从图中可以看出,当飞机在其他

飞行条件基本不变时,随着飞行侧滑角的变大,进

气道出口综合压力畸变指数增加, 进气道出口的

流场品质变差. F 组的进气道出口综合压力畸变

指数相对于其他两组较大,是由于在较大的飞行

攻角下进行的, 从而影响了进气道出口的流场品

质,增大了压力畸变.

3. 2 � 高机动飞行对发动机稳定性的影响

� � 如表 4所示, 本文选取了三组高机动状态飞

行时发动机的相关参数,通过计算、整理, 绘制成

如图 5所示的风扇特性曲线, 来评估快速变化攻

角或侧滑角对风扇稳定性的影响.

将 I组高机动时段的飞行参数和发动机相关

参数整理成数据表, 如表 3所示,来结合图 5中的

特性曲线进行分析.从表中可以看出,在飞行高度、

图 4� 进气道出口综合压力畸变与侧滑角关系曲线

Fig . 4 � Relation of t he inlet total pressur e disto rtion

to ang le�of�sideslip
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图 5 � 风扇特性曲线

F ig . 5 � Compresso r stability character istic

飞行马赫数、飞行攻角基本保持不变时,在飞行侧

滑角随时间快速变化过程中, 发动机进气流量减

少,风扇压比增大,可以分析出在图 5的 I 组曲线

上,风扇的工作点逐渐向特性曲线的右上方,即风

扇的喘振线方向移动.由此可知,当快速增加侧滑

角时,发动机的稳定性降低.同理,分析其他两组

数据,我们同样可以得出相似的结论,即快速变化

飞行攻角或侧滑角, 飞行机动性增大,发动机的稳

定性变差.

3. 3 � 发动机稳定性随进气道出口畸变的
变化规律 � �

� � 将 G, H 和 I 三组高机动飞行时段的飞行姿

态角(攻角、侧滑角)、进气道出口流场畸变值、风

扇稳定性裕度降低量整理成表 4, 来分析和评估

发动机稳定性随进气道出口畸变的变化规律. 从

表 3� I 组高机动飞行时段关键详细数据列表

Table 3� Test data of the I period of flight time

状态点 #(左侧滑) / (∀) W acor / ( kg / s) ∀cl

H = 7877~ 7950 m

Ma= 0. 355~ 0. 369

∃= 19. 5∀~ 19. 7∀

1 0. 077 126. 856 4 3. 677

2 3. 098 126. 274 3. 673

3 5. 383 124. 564 3. 715

4 7. 229 124. 319 9 3. 720

5 9. 810 122. 508 3. 749

6 11. 750 121. 065 3. 769

7 14. 128 118. 595 3. 787

表 4 � G, H和 I 三组高机动飞行时段关键数据列表

Table 4� Test data of the G, H, I period of flight time

组别 试验数据

G

H = 7498~ 7586 m, Ma= 0. 467~ 0. 473

∃/ (∀) 5. 07 8. 08 11. 085 14. 007 16. 891 19. 879

#/ (∀) 2. 008 2. 296 4. 197 9. 234 13. 408 14. 337

W 0. 058 4 0. 067 2 0. 0836 0. 105 0. 113 2 0. 1281

M 0 / % 0 3. 58 4. 90 6. 30 7. 80 8. 67

H

H = 10953~ 11 206m, Ma= 7. 81~ 7. 92, ∃= 6. 63∀~ 7. 25∀

#/ (∀) 0. 17 1. 011 3. 005 5. 026 7. 108

W 0. 034 3 0. 038 4 0. 0449 0. 048 3 0. 0537

M 0 / % 0 4. 39872 5. 93671 8. 492 8 12. 7189

I

H = 7 877~ 7 950m, Ma= 0. 355~ 0. 369, ∃= 19. 5∀~ 19. 7∀

#(左侧滑) / (∀) 0. 077 3. 098 5. 383 7. 229 9. 810 11. 750 14. 128

W 0. 093 0. 098 0. 099 0. 102 3 0. 103 5 1. 071 0. 114 7

M0 / % 0 0. 646 8 3. 1707 3. 526 5 5. 854 7 7. 688 10. 474
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表中可以得出, 当飞行攻角或侧滑角增大时, 风扇

入口的畸变指数上升, 风扇的喘振裕度降低量也

逐渐上升,表明风扇的稳定性有所下降.以表 4中

I组的数据为例, 随着飞行侧滑角从接近 0∀的 0.

077∀增大到 14. 128∀时,进气道出口的综合压力畸

变指数由 0. 093提高到 0. 1147,稳定性裕度降低

量 10. 474%, 风扇的稳定性降低较明显. 由于各

组工况下飞机的飞行参数和发动机工作状态不

同,所以喘振裕度降低量对飞机姿态角变化的响

应程度不同.

4 � 结 � 论

� � 本次试飞研究建立了发动机稳定性随进气畸

变变化关系研究方案, 为后续开展这方面的研究

提供了思路和分析、处理数据的方法.通过对数据

的整理、计算、分析, 得出以下结论:

1) 飞机在高机动下飞行时, 由于快速变化飞

行姿态角(攻角、侧滑角) ,会造成进气道出口综合

压力畸变指数上升, 流场品质变差;

2) 飞机在高机动状态下飞行时, 发动机的稳

定性由于飞行姿态角(攻角、侧滑角)的快速变化

而降低,降低量与发动机的状态有关;

3) 高机动飞行下,发动机稳定性会随着进气

道出口畸变的增大而降低,降低量和进气道出口

畸变指数成正比关系, 决定比例系数的主要因素

在于发动机的工作状态对畸变的敏感程度.
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