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涡扇发动机空气流量测量飞行试验

赵海刚，申世才，张晓飞，马燕荣，王小峰
（中国航空工业集团公司 中国飞行试验研究院，西安７１００８９）

摘　　　要：以某型涡扇发动机科研试飞为平台，设计搭建了发动机空气流量测量试验系统，进行了各种飞

行工况及涡扇发动机工作状态下的空气流量测量试验研究．通过对试验数据的分析和研究，评估了各计算参

数对涡扇发动机空气流量测量结果的影响规律，验证了一种简化流量测量方法的可行性和结果的准确性．获

得了空气流量测量、计算方面的若干重要结论，为后续型号流量测量和计算提供了工程参考依据．应用试验

数据对三维数值计算模型进行修正，并计算了相应工况下的空气流量，计算数据和试验数据进行比较，发现

吻合良好，误差较小．
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　　新一代战斗机大马赫数、高机动飞行对进气
道／发动机相容性设计提出了严峻的挑战［１－３］．其
中进气道与发动机流量的匹配问题至关重要，如

果流量匹配不好，会造成发动机性能的降低，甚至
导致发动机空中喘振、停车等不安全事故的发
生［４－９］．涡扇发动机空气流量测量是评价进气道／
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发动机流量匹配的关键参数，同时也是计算发动
机推力等性能参数的前提条件［１０］．所以，涡扇发
动机不管是新研还是使用飞行状态，空气流量测
量和评估至为关键，也是发动机科研试飞乃至鉴
定试飞重要科目之一［１１－１５］．在国内，无论是地面
台架状态还是装机飞行试验，以往的发动机空气
流量测量都存在诸多问题，首先，由于空气流量测
量重视程度不够，导致对测量方法和测量参数特
性分析不透彻，进而缺乏对测量数据的必要、准确
地修正，导致测量数据与发动机实际值偏差较大，
特别是在发动机小状态时，往往根据测量结果无
法计算出发动机流量．其次，在装机试飞中，由于
安装空间、试飞安全等因素，对于空气流量测量受
感部系统及测试系统难以进行精细化布置，测量
计算结果误差较大，以至于无法准确的给出在飞
行包线范围内发动机实际空气流量是否符合设计

指标．所有这些测试结果的准确性与发动机性能
计算和进气道／发动机流量匹配评估的要求相差
甚远．针对发动机测量试验方面存在的问题，本次
试验详细设计并搭建了涡扇发动机空气流量采集

和测试系统，进行了发动机不同海拔高度、进气温
度、工作状态及不同控制规律下的飞行试验和地
面试验，获得了第一手的涡扇发动机空气流量精
细化试飞测量数据．通过对试验数据的分析和研
究，并结合数值模拟计算，验证了被试发动机在某
飞机使用包线范围内发动机实际空气流量与设计

值之间的符合性；给出了发动机空气流量测量、计
算方面的若干重要结论，并提出一个简化的空气
流量测量方案和修正方法．为后续型号空气流量
测量、计算提供了工程参考依据．

１　试验研究方案与测量系统设计

１．１　试验研究方案

试验研究方案如图１所示．根据试飞测量数
据，从以下几个方面进行研究分析：①分析空气流
量计算的重要参数－静压的两种测量方式结果的
差异规律及修正；②附面层特性测量、计算以及对
空气流量计算结果的修正；③基于试验数据下的
空气流量ＣＦＤ（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍｉｃｓ）数
值计算修正；④基于以上３方面的研究得出本次
试验的计算结论，并提出简化的流量测量方案及
修正方法，供后续型号参考应用．

１．２　测试系统设计

图２为测量系统布置设计图和安装图．整个

图１　流量测量研究方案

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍｅ　ｏｆ　ｓｔｕｄｙ　ｏｎ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

图２　测量系统布置设计图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｓｙｓｔｅｍ　ｏｆ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

测量系统安装在发动机进口同一截面，包含６支
压力测量耙、３支总温测头（每支３个测点）和６
个壁面静压测点组成．其中３支压力耙带１０个附
面层总压测点和４个等环面布置皮托管测头，３
支带５个等环面布置皮托管测头，如图３所示．表

１为附面层总压测点距壁面尺寸列表．在试验前，
进行了管路气密性检查和整个测试系统加装飞机

后进行了地面联校．

表１　附面层总压测点距壁面距离

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｉｓｔａｎｃｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｏｔａｌ－ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｏｆ　ｂｏｕｎｄａｒｙ－ｌａｙｅｒ　ａｎｄ　ｗａｌｌ

序号 １　 ２　 ３　 ４　 ５　 ６　 ７　 ８　 ９　 １０

距离／ｍｍ　１０　１５　２０　２５　３５　４３　５１　５９　６７　７５

９７７１
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图３　单支耙臂图

Ｆｉｇ．３　Ｐｈｏｔｏｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｋｅ

在以往空气流量测量试验中，对于测量系统
的布置，往往单独、直接地采用绝压传感器测出总
压、静压，然后进行相减来得到压差，这种测量计
算方法获得的压差结果误差大．甚至在发动机小
状态时，由于压差数据小而存在被绝压传感器的
精度“吃掉”情况，从而无法计算出小状态下发动
机空气流量．为了避免以上结果的重现，本次试验
改装测试系统时，加装了一批高精度、小量程压差
传感器，以每个皮托管总压、静压为输入，直接测
量出两者的压差，同时，将总压引气管通过三通连
接引入绝压传感器，以测出总压，再通过压差传感
器测出的压差数据得到皮托管的静压值，从而得
到总、静压、压差数值，用于空气流量的计算．这种
测量方式极大的减小了测试系统带来的误差，提
高了结果的准确性．设计方案如图４所示．

图４　主流区总、静压测量方案图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｓｙｓｔｅｍ　ｆｏｒ　ｉｎｌｅｔ

附面层特性的测量，关键是要尽可能准确的
测量出发动机进口截面附面层总压梯度数据．在
以往附面层总压测量布置时，往往每个总压管单
独连接一支大量程的绝压传感器而直接测出各个

测点的总压．同理，这种测量方式的弊端就是大量
程的绝压传感器带来的大误差“吃掉”了各个压力
测点之间小的压差数据，导致附面层特性测量误
差大甚至失败．所以本次试验弃用了以往测量系
统的布置方式，重新对附面层总压梯度测量方式
进行了设计：在发动机吊舱中部设计一稳压测量
盒，使其在飞行条件下内部压力尽可能接近大气
静压，将稳压盒内的压力作为基准压力通过３０路
测量管路接入３０个压差传感器的一路进口，将附
面层３０个总压测点的空气管路接入压差传感器
的另一路压力入口．通过测量附面层总压与稳压
盒内基准压力的差值来间接的测量出附面层内的

总压梯度，从而极大的降低了测量误差，提高了附
面层压力梯度测量的精确性．设计方案如图５所示．

图５　附面层总压测量方案图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｓｙｓｔｅｍ　ｏｆ　ｂｏｕｎｄａｒｙ－ｌａｙｅｒ

２　数值计算方法

图６是根据飞机进气道实际尺寸建立三维数
值几何模型，为了符合压力远场所需的条件，在进
气道进口处建立了一个半径为４０ｍ的半球，另外

鉴于进气道实际尺寸较短，将进气道出口向后延
长５ｍ以确保计算边界出口气流平缓，加速收敛．
进口边界条件设为远场压力边界，其中静压、

马赫数、温度均为飞行工况下飞机大气机记录参
数．出口条件为压力出口，其中进气道出口压力、温
度为当前飞行工况下，发动机进口实际测量数据．

３　试验结果计算与分析

３．１　壁面静压与皮托管静压测量结果分析

空气流量测量中静压数据对于计算结果的准

确性比较关键．由于静压测量方式的不同，结果也
有很大的差异．在试验中采用２种方式测量静压：

０８７１
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图６　三维数值计算模型

Ｆｉｇ．６　Ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｌ

一是在发动机进口安装耙体，通过耙臂上的皮托
管测量出整个流道截面上均布的静压；二是在进
气道出口同一截面壁面周向安装６个静压测量孔
来获得来流静压代替流道静压．壁面测量方式数
据相对流动速度误差较大，而皮托管测量数据准
确度高但测量设备准备周期较长、费时、费力，使
用时有一定的风险．
为了在以后空气流量测量试验中简化测量系

统，抛弃安装耙体来测量进气静压这一方式，同时
又要获得精度较好的静压测量数据．本次试验布
置了壁面测量静压和耙体测量静压２种方案．通
过两种测量数据的分析，找出壁面静压和皮托管
静压测量结果差异的规律，进而通过多项式拟合
公式定量的给出采用壁面测量静压的修正方法．
为以后简化测量方式、提高数据准确性提供数据
支持．
为了消除压力高度对２种静压测量结果带来

的影响，将压差值进行了无量纲处理，定义了压差
相对值Δｐｓ，即

Δｐｓ＝ ｐｓｐ－ｐｓｂ ／ｐｓｐ×１００％
式中ｐｓｐ为皮托管测量值，ｐｓｂ为壁面静压孔测
量值．
将不同将飞行高度（包括地面试验场高）下，

同一发动机状态（分别整理了慢车状态和中间以
及以上状态）时的压差相对值，整理成如图７所示
的曲线，来分析飞行高度对于两种测量方式结果
带来的差异．从图７可以看出：压差相对值不随气
压高度变化而变化．可知在非畸变状态下，发动机
状态决定进气道出口的气流流动特性．从图中可
以看出压差相对值随气压高度曲线虽平稳，但略
有波动，分析原因可知：同一状态下由于发动机的

换算转速略有差异，进而影响到气流的流动状态，
导致压差相对值波动．但不影响气压高度对压差
相对值无影响这一结论．

图７　气压高度与压差相对值关系曲线

Ｆｉｇ．７　Ｓｔａｔｉｃ－ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｓ．ａｌｔｉｔｕｄｅ

将不同发动机状态下的压差相对值和风扇换

算转速整理成如图８所示的曲线．从图中可以看
出，随着发动机风扇换算转速的提高，压差相对值
呈上升趋势，最高相对压差在６．８％．即随着发动
机状态的提高（风扇转速增大），发动机所需要的
空气流量增大、进气道内部的气流速度增大，使得
皮托管静压孔和进气道壁面静压孔表面的气流流

动特性发生变化，从而导致２种测量方式测得的
静压压差增大．

图８　换算转速与压差相对值拟合曲线

Ｆｉｇ．８　Ｓｔａｔｉｃ－ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｓ．Ｎ１ｈ

为了定量的描述发动机换算转速与压差相对

值的关系，便于后续测量试验中２种静压间相互
修正，将两者数据进行了２阶非线性拟合．

３．２　附面层特性测量数据分析

图９是典型飞行工况下发动机各状态附面层
测点的总压梯度曲线．在任何发动机特定的状态
下，附面层总压由进气道壁面到主流区由小变大，
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并接近等于主流区的总压值．同时随着发动机状
态的提高，附面层“底部”总压和主流区总压差异
增大．总压是流体做功能力的衡量值，此结果表明
随着附面层总压减小，其做功能力逐渐降低．Ｘ
是各压力测点距进气道壁面的距离，以下同．

图９　不同换算转速附面层总压变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｔｏｔａｌ－ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｂｏｕｎｄａｒｙ－ｌａｙｅｒ　ｖｓ．Ｘ

图１０是发动机进口静压（壁面测量值）随发
动机风扇换算转速的变化规律图，从图中可以看
出：随着发动机状态的提高，发动机进口静压在降
低，分析可知，随着发动机状态的提高，进口流速
增大，即动能增大，相应的压力势能降低，从而导
致静压值的减小．

图１０　附面层内静压随换算转速变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔａｔｉｃ－ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｂｏｕｎｄａｒｙ－ｌａｙｅｒ　ｖｓ．Ｎ１ｈ

图１１是典型飞行工况下发动机各状态下根
据试验测量和相关计算公式获得的附面层区域及

主流区发动机进口截面上的速度变化图，从图中
可以看出：从进气道壁面到主流区之间，速度在附
面层内部速度增长很快，从附面层边界外到主流
区这段区域速度基本保持不变．从图中可以看出：
随着发动机状态的增大，壁面到附面层速度稳定
区域即物理附面层的厚度在增大．
图１２是根据试验测量数据对附面层厚度计

图１１　不同换算转速下附面层速度变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｏｆ　ｂｏｕｎｄａｒｙ－ｌａｙｅｒ　ｖｓ．Ｘ

图１２　附面层厚度随换算转速变化曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｏｆ　ｂｏｕｎｄａｒｙ－ｌａｙｅｒ　ｖｓ．Ｎ１ｈ

算的数据结果，并将结果与发动机风扇换算转速
的对应点拟合的一阶线性曲线，拟合误差在实际
允许的限度之内．
图１３是根据试验测量数据和相关计算理论

计算出的发动机不同状态下的附面层位移厚度，
并将结果与发动机风扇换算转速对应点拟合成一

元二次多项式曲线，拟合误差在允许的限度之内，

图１３　不同换算转速下位移附面层厚度变化曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｍｏｍｅｎｔｕｍ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ　ｏｆ　ｂｏｕｎｄａｒｙ－ｌａｙｅｒ

ｖｓ．Ｎ１ｈ
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以便为后续型号工程相关方面的测量、计算提供
支持．
从图１２、图１３可以看出：随着发动机状态的

提高，物理附面层厚度在增加，而位移附面层厚度
在降低．分析原因可知，发动机状态的增大，进气
道内部主流区的流速增加，从壁面“零速”状态增
大到主流区流速的速度变化量在变大，从而物理
附面层厚度在增加，而在较大的发动机状态时，主
流区大的流速带来较强的流动惯性力远大于附面

层本身的黏性力，从而使得速度增长速率变大（分
析图１１的速度曲线可知），所以大的发动机状态
下，大的物理附面层厚度内空气流量的流通能力
在增强，进而使得位移附面层厚度在降低．

３．３　发动机空气流量试验分析和ＣＦＤ数值计算

　　在考虑附面层、静压测量方式的差异等因素
下，将发动机不同状态下，试验测量结果和ＣＤＦ
数值修正计算结果绘制成图１４所示的曲线，其中

Ｇ＊
ｈ ＝Ｇｈ／Ｇｈｎ１＝１００％·１００％，Ｇｈ为各发动机状态下
换算空气流量，Ｇｈｎ１＝１００％风扇换算转速ｎ１＝１００％
时换算空气流量．从图１４中可以看出：流量Ｇ＊

ｈ

值与发动机状态的变化呈下凹半抛物线型关系，
发动机小状态和最大状态时流量变化比较平缓．
数值计算结果和试验结果进行比较，发现吻合良
好，误差较小．

图１４　各换算转速下的空气流量相对值变化曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｅｎｇｉｎｅ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｍｏｄｉｆｉｅｄ　ｖｓ．Ｎ１ｈ

４　结　论

通过以上分析，可以得出如下结论：

１）测量系统设计对整个试验数据结果的准
确性有很大的影响，尤其是对试验结果敏感性的
强、变化梯度小参数测量，在布置测试系统前要仔
细分析测试误差．
２）皮托管测量静压结果优于壁面测量结果，

两者的差异随着发动机状态的提高而增大，在后
续发动机空气流量测量试验时，用进气道壁面测
量结果加数据修正来代替皮托管静压测量，以简
化试验测试系统布置．
３）物理附面层厚度随着发动机状态的提高
而增大，而影响空气流量计算位移附面层厚度随
发动机状态的提高在减小，附面层对空气流量影
响程度随发动机状态而异．
４）可以采用“耙体总压＋壁面静压”测量方
式加对静压和附面层计算修正公式对空气流量进

行测量、修正计算．
５）ＣＦＤ数值计算在一定程度上可以替代试
验对涡扇发动机空气流量进行计算和分析，但数
值计算模型必须依托试验结果进行修正．
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ｔｕｒｂｉｎｅ　ｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］．ＡＳＭＥ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，

１９９１，１１３（４）：５０９－５３７．
［１２］　Ｋｅｅｎｅｒ　Ｅ　Ｒ，Ｓｐａｉｄ　Ｆ　Ｗ．Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｎｏｚｚｌｅ－ａｆｔｅｒｂｏｄｙ　ｅｘ－

ｐｅｒｉｍｅｎｔ：ｆｌｏｗ　ｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｂｏｕｎｄａｒｙ－ｌａｙｅｒ　ｍｅａｓｕｒｅ－

ｍｅｎｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　ａｎｄ　Ｒｏｃｋｅｔｓ，１９９６，３３（３）：

３２６－３３２．
［１３］　Ｂｏｂｂｙ　Ｌ　Ｂ，Ｍｅｌｉｓｓａ　Ｂ　Ｃ，Ｂｒｉａｎ　Ｇ　Ａ．Ｈｉｇｈ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍ－

ｂｅｒ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａ　ｆｌｕｓｈ－ｍｏｕｎｔｅｄ，Ｓ－ｄｕｃｔ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ

ｌａｒｇｅ　ａｍｏｕｎｔｓ　ｏｆ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｉｎｇｅｓｔｉｏｎ［Ｒ］．ＮＡＳＡ　ＴＰ－

２００５－２１３７６６，２００５．
［１４］　Ｍｕｒｔｈｙ　Ａ　Ｖ．Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｉｄｅｗａｌｌ　ｂｏｕｎｄａｒｙ－ｌａｙｅｒ　ｐａｒａｍ－

ｅｔｅｒｓ　ｆｒｏｍ　ｒａｋｅ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｌａｎｇｌｅｙ　０．３ｍｅｔｅｒ

ｔｒａｎｓｏｎｉｃ　ｃｒｙｏｇｅｎｉｃ　ｔｕｎｎｅｌ［Ｒ］．ＮＡＳＡ　ＣＰ－１９８７－１７８２４１，

　　　１９８７．
［１５］　Ｂｅａｌｅ　Ｄ　Ｋ，Ｃｒａｍｅｒ　Ｋ　Ｂ，Ｋｉｎｇ　Ｐ　Ｓ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ　ｏｆ　ｉｍ－

ｐｒｏｖｅｄ　ｍｅｔｈｏｄｓ　ｆｏｒ　ｓｉｍｕｌａｔｉｎｇ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｉｎｌｅｔ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｉｎ

ｔｕｒｂｉｎｅ　ｅｎｇｉｎｅ　ｇｒｏｕｎｄ　ｔｅｓｔ［Ｒ］．ＡＩＡＡ　Ｐａｐｅｒ　２００２－３０４５，

　　　２００２．

４８７１


