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基于飞行试验数据的进气道畸变

预测与试验验证
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摘　　　要：采用响应曲面的试验设计方法，构建了基于试飞数据的进气道压力畸变预测模型，进行不同飞

行工况进气道畸变模型预测与飞行试验验证研究。研究结果表明：模型预测与飞行试验结果相比，综合压力

畸变指数平均相对误差为４．２１％，稳态周向畸变指数平均相对误差为７．９９％，结果吻合良好，能够满足对该

型进气道畸变预测要求；大迎角、侧滑及其组合飞行时，进气道内部附面层气流分离是造成进气道出口畸变的

主要因素；进气道出口低压区的位置与飞行姿态角相对应，并在周向上向压气机的旋转方向有小范围偏转，偏

转角度与发动机状态相关；采用“模型预测＋飞行试验”的模式能够完整、安全高效地考核评估飞机进气道的

畸变特性，具有很好的工程适用性。
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　　随着矢量推力技术与高性能涡扇发动机在新

一代战斗机上的应用，使得飞机的飞行马赫数越

来越高，大迎角、侧滑角等飞行机动性能更强，进

而造成进气道出口流场畸变强度增大，影响到发

动机的工作稳定性，严重时可导致压气机失速、喘

振，甚至发动机空中停车等不安全事故的发

生［１４］。因此，飞机进气道流场畸变、压力损失系

数等特性的研究成为新一代战斗机设计及试飞鉴

定的关键内容，也是国内外学者高度重视的研究

课题之一［５］。

在国内，西北工业大学的吴虎、刘振侠，南京

航空航天大学的郭荣伟、胡骏、黄金泉等教授的课

题组进行了进气道畸变特性仿真、预测及其对发

动机稳定性相关影响的技术研究［６１４］。空军工程

大学、沈阳发动机研究所等单位在台架试验中利

用插板形式进行了不同畸变特性的模拟及其对发

动机稳定性的影响研究［１５］。中国飞行试验研究

院依托系列飞机、发动机型号的设计定型试飞，进

行了不同工况下的飞机进气道畸变强度测量及评

估技术研究［５］。

在国外，欧美等航空发达国家在包含畸变在

内的进气道性能的仿真、测量试验方面投入了大

量人力、物力开展相关技术研究，取得了巨大的研

究成果［１６２１］。其中美国的 ＮＡＳＡ于２０世纪９０

年代初启动了高稳定性发动机控制（ｈｉｇｈｓｔａｂｉｌｉ

ｔｙｅｎｇｉｎｅｃｏｎｔｒｏｌ，ＨＩＳＴＥＣ）系统研究项目，该系

统主要包括进气道畸变评估与发动机稳定性管理

两部分内容，目的是在飞行中通过飞机的迎角、侧

滑角等关键参数的测量来实时预测出进气道出口

的畸变特性，作为发动机数控系统的输入变量，进

行实时、定量化的发动机稳定性控制与管理。

相比于国外在试飞中对进气道畸变特性的实

时预测评估以及将预测结果与发动机稳定性融合

控制的研究与应用，国内在飞机进气道畸变特性

试飞鉴定评估中，依然采用加装全尺寸进气道测

量耙进行测试评估试验理念。这种在试飞中加装

进气道测量耙给飞行试验带来了安全隐患，特别

是在高机动飞行中，这种介入式测量带来的的气

流扰动和安全隐患更为突出。

本文以某型飞机设计定型试飞为依托，结合

装备预研航空工业联合基金项目，基于飞机进气

道与发动机相容性科目飞行试验数据，采用响应

曲面的试验设计方法，构建了进气道压力畸变特

性预测模型，进行不同工况下试飞结果的预测及

试飞验证评估研究，获得了较为精确的进气道畸

变预测模型，探索并验证了“模型预测＋飞行试

验”的模式在完整、安全、高效地考核评估飞机进

气道的畸变特性试飞中的可行性和合理性，为后

续型号进气道流场畸变预测和相关的飞行试验提

供技术参考。

１　研究方案与测量系统设计

１１　预测的飞机进气系统介绍

某型歼击机是我国自行研制生产的重型制空

战斗机，为我空军作战的主要力量。该型飞机进

气系统采用翼下多元多波系外压式超声速进气

道，进气道构型沿气流方向平直设计，唇口面为斜

矩形，左右两侧进气道几何参数相同。为了满足

在整个飞行包线范围内的进气道与发动机空气流

量的匹配，该型进气道内部配备多级超声速压缩

斜板，斜板板位开度由控制器根据环境温度、发动

机转速等参数进行自动调节。进气道前端底部配

备多级叶栅式辅助进气门，通过进气道内外压差

自动调节辅助进气门的开度，以满足在飞机静止

或低速滑行时、发动机中间及以上状态的较大空

气流量需求。

１２　研究方案

研究方案如图１所示。分为３步：第１步是

对前期已有的该型号稳定平飞、爬升、盘旋等小机

动工况下的进气道畸变飞行试验数据进行处理分

析，并以试飞数据为基础进行进气道畸变模型构

建技术研究，建立初步的进气道畸变模型；第２步

在前期未参与建模试飞数据的基础上，加入盘旋

机动、收敛转弯、俯冲拉起飞行等有限机动飞行试

飞数据，进行模型预测结果的验证与修模，获得预

测精度满足试飞结果评估要求的预测模型；第３

步为针对特殊边界和半滚倒转、斤斗等高机动、大

７０７１
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图１　进气道畸变预测研究方案

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍｅｏｆｔｈｅｓｔｕｄｙｆｏｒｉｎｌｅｔｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

过载飞行等机动飞行工况，在前期包括试飞方案

设计规划等技术准备以及进气道测试方案设计、

加装与联校等准备工作的基础上，分别进行了该

工况下的模型预测和飞行试验结果验证，进一步

提高该型进气道畸变预测模型的精度和在特殊边

界、大过载机动等工况的适用性和准确性。并在

以上工作的基础上，完成该型飞机进气道畸变特

性预测与试飞验证报告的编写。表１为进气道畸

变特性预测与试飞验证工况规划表。

表１　进气道畸变特性预测与飞行试验工况规划表

犜犪犫犾犲１　犕犻狊狊犻狅狀狆犾犪狀狀犻狀犵犳狅狉犻狀犾犲狋犱犻狊狋狅狉狋犻狅狀犲狊狋犻犿犪狋犻狅狀

犪狀犱犳犾犻犵犺狋狋犲狊狋犮狅狀犱犻狋犻狅狀

序号 试飞工况 研究阶段

１
滑行、起飞、爬升（含爬升限）、

下滑及着陆
建模

２
典型高度速度平飞、平飞加减速，

发动机过渡态等
建模

３
典型高度、速度带迎角、侧滑角

飞行等
建模＋修模

４
盘旋机动、收敛转弯、俯冲拉起

飞行等
修模＋验证

５ 斜板备份／手动功能检查 建模＋修模

６
半滚倒转、斤斗等高机动、

大过载飞行等
验证

１３　测试系统设计方案

本项目在试飞载机上加装了机载测试和遥测

等系统。遥测系统用于试飞中机上测试数据的实

时预处理与地面监控站遥测数据交联，以便科研

人员对飞机试飞关键数据进行实时远程监控。机

载测试系统由传感器及信号调理单元、通用数据

采集单元、机载ＧＰＳ数据单元等组成，用于试飞

中试验机测试参数的采集、记录等功能，为后续试

飞数据的处理、结果评定提供数据依据。

图２　进气道畸变测量系统设计图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍｅｏｆｓｙｓｔｅｍｆｏｒｉｎｌｅｔｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

为了在特殊边界和部分大过载试飞验证中获

取该型飞机进气道出口压力畸变数据，在进气道

出口截面上加装了进气道畸变测量系统，如图２

所示。整个测量系统由６支周向等角度安装的测

量耙和６个壁面静压测点组成，测量耙与壁面静

压测点间隔分布。每支测量耙上等环面布置５个

总静压测点、１个总温测点与１个０．９犚（犚 为发

动机进口截面半径）处的动态压力测点。其他测
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试参数包括进气道斜板角度、发动机各截面温度

和压力、风扇及压气机转速等参数。在试验前，进

行了管路气密性检查和整个测试系统的联校，确

保了测试系统的测量精度。

图３为试飞中加装的进气道测量耙，装机前总

静压受感部经过风洞试验校准，满足测试精度要求。

图３　进气道压力畸变测量耙

Ｆｉｇ．３　Ｒａｋｅｆｏｒｔｈｅｉｎｌｅｔｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

２　进气道压力畸变预测建模

２１　进气畸变强度指标与建模因子分析

采用综合压力畸变指数犠、稳态周向畸变指

数Δσ０、紊流度ε等３个参数作为建模的响应变

量，具体定义如下。

综合压力畸变指数犠 由稳态周向畸变指数

Δσ０ 和紊流度ε组成。即

犠 ＝Δσ０＋ε （１）

　　稳态周向畸变指数Δσ０ 计算如下：

由于测点按照等环面布置，所以周向位置φ
的径向平均总压为

狆

狉 （φ）＝∫

１

０

狆
（狉′，φ）ｄ狉′ （２）

式中狆
（狉′，φ）是周向φ、径向狉′处测得的总压。

狉′＝狉／狉ｔｉ为发动机进口任一环半径与轮缘半径之

比；得到径向平均总压沿周向分布曲线，对曲线上

低于平均总压的低压区取平均值，公式如下：

狆

ａｖｌ＝

１

φ２－φ１∫
φ２

φ１

狆

狉 （φ）ｄφ （３）

　　再沿周向对狆

狉 （φ）取平均值，可得到流场的

面平均总压如下：

狆

ｆａｖ＝∫

１

０

狆

狉 （φ）ｄφ （４）

　　最后，稳态周向畸变指数按照下式来计算：

Δσ０ ＝ １－
狆

ａｖｌ

狆
（ ）
ｆａｖ

×１００％ （５）

　　紊流度ε是发动机进口截面狉′＝０．９处总压

脉动方均根幅值沿周向的平均值，公式如下：

ε＝
１

狀∑
狀

犻＝１

１

犿∑
犿

犼＝１

狆ｔｄｉ－狆（ ）ｔａｖ［ ］２
１
２

狆

烅

烄

烆

烍

烌

烎ｔａｖ

（６）

式中狀为平均值中动态总压测点数；犿 为数据样

本量；狆ｔｄｉ为测点动态压力；狆ｔａｖ为测点动态压力平

均值；通常影响战斗机进气畸变构型和畸变强度

的因素包括飞机飞行高度、速度以及飞行姿态等。

因此，在本文的预测建模中，选取飞行高度犎ｐ、飞

行马赫数犕犪、迎角α、侧滑角β等４个表征飞行

工况的参数作为畸变预测模型的影响因子。

２２　基于响应曲面法的畸变建模方案

响应曲面法是一种解决多变量问题的统计学

方法，利用合理的试验设计方法得到一定的数据，

并使用多项式回归（或人工神经网络训练）得到系

统自变量和响应特征之间的非线性关系［２２］。

响应曲面法解决非线性问题的主要步骤如

下：①确定研究问题的合理设计空间，包括自变量

的确定以及各自变量参数的变化范围；②构造多

项式函数，对于大部分非线性问题，采用二次多项

式逼近真实规律；③使用合理的试验设计方法，进

行试验设计；④通过试验或者仿真计算等手段，得

到各设计点的响应特征；⑤最小二乘法回归拟合

多项式的系数，并做模型的适合性检验，在某些情

况下，可能需要剔除一部分相关性较差的项，再次

进行拟合［２３］。

假设某过程的相应变量狔与多个自变量狓１，

狓２，狓３，…，狓狀
０
都具有函数关系

狔＝犳（狓１，狓２，狓３，…，狓狀
０
）＋ζ （７）

式中为ζ统计误差，狀０ 为设计变量个数。

可以将其近似为如下二次多项式形式：

狔
（狆）＝犮０＋∑

犻

犮犻狓犻＋ ∑
１≤犻≤犼≤狀０

犮犻犼狓犻狓犼

（狆＝１，２，…，狀ｓ） （８）

式中狀ｓ为试验次数；狓１，狓２，狓３，…，狓狀
０
为设计变

量；犮＝ 犮１ 犮２ … 犮狀［ ］ｒ
Ｔ 为回归系数矩阵，可由

最小二乘法得到。

在求解上述二次多项式之前，需要采用合适

的试验设计方法得到足够的响应变量样本。中心

复合设计［２２］是响应曲面法分析中常用的试验设

计方法，适用于影响因子数不大于７的试验，其试

９０７１
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验点包含中心点、顶点、轴向点３类。图４为影响

因子数犽＝２的复合设计方法试验点分布图。

图４　犽＝２的中心复合设计试验点分布

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｓｔｐｏｉｎｔｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｅｎｔｒａｌｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

ｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈ犽＝２

响应曲面生成后，需要对每一个自变量利用

犘值进行显著性检验，犘值可以简单认为是“该自

变量对统计结果完全不产生影响”这一事件发生

的概率，工程中一般要求犘＜０．０５以表明其显著

性，即在９５％的置信区间内可以认为该自变量对

于模型的预测结果影响显著。

同时为判断响应面的近似程度，采用校正决

定系数犚２ 对其预测能力进行评估，工程中足够

的逼近模型通常要求模型的犚２≥０．８。

犚２ ＝１－
犛ｓｅ
犛ｓｔ

（９）

式中犛ｓｅ是误差平方和，犛ｓｔ是总平方和。

犛ｓｅ＝∑

狀
ｓ

犻＝１

（狔犻－狔
（狆）
犻 ）

２ （１０）

犛ｓｔ＝∑

狀
ｓ

犻＝１

狔
２
犻

烄

烆
－
∑

狀
ｓ

犻＝１

狔
（狆）
烌

烎
犻

２

狀ｓ
（１１）

２３　畸变预测模型的建立与求解

基于响应曲面法的原理与本项目畸变预测建

模方案，并综合考虑模型求解难度与模型预测精

度要求，对于这种非线性问题，采用以下二次多项

式方程进行：

狔
（狆）＝犮０＋∑

犻

犮犻狓犻＋ ∑
１≤犻≤犼≤狀０

犮犻犼狓犻狓犼

（狆＝１，２，…，狀ｓ） （１２）

　　求解上述狀０ 个变量的二次回归方程式，需要

确定狇＝犆
２
狀
０
＋２个系数，因此试验次数就至少不能

小于狇。在响应曲面法中，通常需要选取合适的

试验方法来获取求解方程所需的样本，本文进行

模型样本选取时，采用中心复合设计方法，利用该

方法得到的样本点设计域如表２所示，设计域的

设置基本涵盖了飞行包线中的所有区域，表中设

计变量狓１、狓２、狓３、狓４ 分别对应影响因子犎ｐ、犕犪、

α、β。

表２　样本点设计域

犜犪犫犾犲２　犇犲狊犻犵狀犱狅犿犪犻狀狅犳狊犪犿狆犾犲狆狅犻狀狋狊

设计变量 －犪 －１ ０ １ 犪

狓１ ３ ５ ８ １１ １３

狓２ ０．４ ０．６ ０．９ １．２ １．４

狓３／（°） １ ３ ６ ９ １１

狓４／（°） －５ －３ ０ ３ ５

　　在设计域范围内，依据中心复合设计方法所

确立的原则，本文在已有的飞机进气道／发动机相

容性试飞数据中选取特定飞行高度犎ｐ、飞行马赫

数犕犪、迎角α、侧滑角β及其组合条件下的稳态

周向畸变指数Δσ０、综合压力畸变指数犠。在取

得的样本点基础上，进行二次多项式的响应曲面

拟合，初次拟合的结果如表３所示，表中犉表示犉

检验统计量值。

分析结果表明整个模型的显著性良好，但部

分项的显著性检验犘值大于０．０５，应予以剔除。

剔除不显著项后再次进行拟合，得到的拟合结果

如表４所示，模型及各子项均满足犘＜０．０５，模型

的校正决定系数犚２＝０．８０１，也满足犚２≥０．８的

要求，表明该模型足够逼近原始问题，可以用来预

测非试验点的响应值。

表３　初次拟合结果分析

犜犪犫犾犲３　犃狀犪犾狔狊犻狊狅犳犳犻狉狊狋犳犻狋狋犻狀犵狉犲狊狌犾狋

参数 平方和 均方值 犉 犘 检验结果

狔
（狆） ０．０１２ ８．４４２×１０－４ ４．７２ ０．００２５ 显著

狓１ １．３０９×１０－３ １．３０９×１０－３ ７．３３ ０．０１６２

狓２ １．９８８×１０－３ １．９８８×１０－３ １１．１２ ０．００４５

狓３ ２．８６１×１０－３ ２．８６１×１０－３ １６．０１ ０．００１２

０１７１
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续表

参数 平方和 均方值 犉 犘 检验结果

狓４ －１．７４×１０－１８ －１．７４×１０－１８ －９．７１×１０－１５ １

狓１狓２ １．５６２×１０－４ １．５６２×１０－４ ０．８７ ０．３６４６

狓１狓３ ７．２２５×１０－５ ７．２２５×１０－５ ０．４ ０．５３４５

狓１狓４ ０ ０ ０ １

狓２狓３ ２．２５×１０－６ ２．２５×１０－６ ０．０１３ ０．９１２２

狓２狓４ ０ ０ ０ １

狓３狓４ －１．７４×１０－１８ －１．７４×１０－１８ －９．７１×１０－１５ １

狓２１ １．７８１×１０－５ １．７８１×１０－５ ０．１ ０．７５６６

狓２２ ３．０６３×１０－３ ３．０６３×１０－３ １７．１４ ０．０００９

狓２３ １．２４３×１０－３ １．２４３×１０－３ ６．９５ ０．０１８７

狓２４ ８．２９１×１０－４ ８．２９１×１０－４ ４．６４ ０．０４７９

残差 ２．６８１×１０－３ １．７８７×１０－４

失拟 ２．６８×１０－３ ２．６８×１０－４ １６０８．２３ ＜０．０００１ 显著

纯误差 ８．３３３×１０－７ １．６６７×１０－７

总离差 ０．０１４

表４　剔除不显著项后的拟合结果分析

犜犪犫犾犲４　犃狀犪犾狔狊犻狊狅犳犳犻狋狋犻狀犵狉犲狊狌犾狋犲狓犮犾狌犱犻狀犵犻狀犪狆狆犪狉犲狀狋犻狋犲犿狊

参数 平方和 均方值 犉 犘 检验结果

狔
（狆） ０．０１２ １．６５３×１０－３ １２．４１ ＜１×１０

－４ 显著

狓１ １．３１×１０－３ １．３０９×１０－３ ９．８３ ４．８×１０－３

狓２ １．９９×１０－３ １．９９×１０－３ １４．９３ ８×１０－４

狓３ ２．８６×１０－３ ２．８６×１０－３ ２１．４８ １×１０－４

狓４ －１．７×１０－１８ －１．７４×１０－１８ －１．３×１０－１４ １

狓２２ ３．０５２×１０－３ ３．０５×１０－３ ２２．９２ ＜１×１０
－４

狓２２ １．２３５×１０－３ １．２４×１０－３ ９．２７ ５．９×１０－３

狓２４ ８．２２５×１０－４ ８．２３×１０－４ ６．１８ ０．０２１

残差 ２．９３×１０－３ １．３３×１０－４

失拟 ２．９２９×１０－３ １．７２×１０－４ １０３３．７５ ＜１×１０
－４ 显著

纯误差 ８．３３３×１０－７ １．６７×１０－７

总离差 ０．０１４

　　获得的预测模型包含常数项、飞行高度 犎ｐ、

飞行马赫数犕犪、迎角α、侧滑角β的一次项以及

犕犪、α、β的二次项。

３　畸变预测试飞验证结果分析

３１　基于已有数据的预测模型初步验证分析

采用该型号鉴定试飞进气道数据中未参与建

模的数据点对拟合结果进行验证，验证工况点

１０６个。表５为典型工况下模型预测与试飞数据

结果对比。

结果表明：稳态周向畸变指数Δσ０ 最大预测

误差为２０．５８％、平均误差为７．９９％，综合压力畸

变指数犠 最大预测误差为１０．１６％，平均误差为

４．２１％。结果吻合良好，模型预测能够满足进气

１１７１
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表５　典型工况进气模型预测与飞行试验数据结果对比

犜犪犫犾犲５　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀犫犲狋狑犲犲狀狋犺犲狆狉犲犱犻犮狋犲犱狉犲狊狌犾狋犪狀犱犳犾犻犵犺狋狋犲狊狋犱犪狋犪犻狀狋狔狆犻犮犪犾犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

犎ｐ／ｋｍ 犕犪 α／（°） β／（°）
Δσ０／％ 犠／％

试飞 预测 误差 试飞 预测 误差

１２．９ １．２ －０．４ ０．３ ０．６８ ０．８２ ２０．５８ １．８７ ２．０６ １０．１６

１３．０ ０．８ ５．１ ５．０ １．３２ １．２９ ２．２７ ２．７６ ２．７１ １．８１

８．０ ０．８ ０．３ －０．９ ０．７４ ０．６２ １６．２２ １．９８ １．７９ ９．５９

１３．０ ０．８ ７．４ ４．６ １．５１ １．４３ ５．２９ ２．８９ ２．８３ ２．０７

１０．９ ０．８ ２．１ －４．６ ０．９２ １．００ ８．６９ ２．１５ ２．２５ ４．６５

８．０ ０．８ ０．５ １．４ ０．９７ ０．９２ ５．１５ ２．１１ ２．１２ ０．４７

１３．０ ０．８ ７．７ －５．１ １．６１ １．６４ １．８６ ３．０７ ３．０６ ０．３２

１１．０ ０．８ ５．７ ４．３ １．４ １．５０ ７．１４ ２．７４ ２．８５ ４．０１

１１．１ ０．８ ５．５ ０．１ １．１ １．１７ ６．３６ ２．３２ ２．４２ ４．３１

１１．０ ０．８ ５．５ ２．８ １．２ １．１３ ５．８３ ２．４５ ２．３５ ４．０８

５．５ ０．５ ８．０ －０．１ ３．９２ ３．７４ ４．５９ ５．１６ ５．０２ ２．７１

５．５ ０．５ ５．０ －０．６ ３．７４ ３．５９ ４．０１ ４．９８ ４．８７ ２．２１

道畸变特性的鉴定要求。

本项目建立的进气道畸变预测模型以飞行高

度犎ｐ、飞行马赫数犕犪、迎角α、侧滑角β作为输

入参数进行建模，其模型构建中涉及的进气道气

动构型是影响预测结果的关键因素，因此，该进气

道预测模型适用于采用翼下二元多波系外压式超

声速进气道的系列飞机进气道畸变预测评估。

３２　畸变随飞行迎角预测及试飞验证结果分析

在飞行包线范围内，分别采用飞行试验和模

型预测的方法，获得了不同飞行高度、飞行马赫数

和飞行姿态下的进气道出口总压畸变数据结果。

图５为飞行高度犎ｐ＝１３ｋｍ、犕犪＝０．４６、β接

近０°、发动机中间状态时进气道稳态周向畸变指

数Δσ０ 随飞行迎角的变化曲线，从图中可以看出，

进气道出口的稳态周向畸变指数整体随飞行迎角

的增大而上升，在小迎角区域，Δσ０ 随迎角上升较

明显，在迎角α＝８°之后又随着迎角增大缓慢上

升，总体变化趋于平缓。模型预测结果与试飞测

量数据计算结果变化趋势基本一致，吻合较好。

图６（ａ）、图６（ｂ）所示为 犎ｐ＝５．５ｋｍ、犕犪＝

０．４条件下，迎角α分别为１０．２°、１７．９°时，发动

机中间状态进气道出口总压畸变图谱。比较两幅

不同迎角的等压线图谱，可以看出相对于迎角α

为１０．２°时图谱，迎角α＝１７．９°时压力均匀度变

差，可知稳态畸变强度增大，但在该迎角范围内，

流场的畸变构型没有明显变化。另外，在大迎角

飞行时，进气道出口截面明显产生“半月”型低压

区，该低压区的形成是由于在大迎角飞行时，进气

道入口下壁面区域附面层分离后，沿进气道流程

逐步分离扩散，最终在发动机的进口截面下半区

域形成低压区。

图５　Δσ０ 随飞行迎角的变化曲线

Ｆｉｇ．５　Δσ０ｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｗｉｔｈｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

３３　畸变随飞行侧滑角预测及试飞验证结果分析

图７为犎ｐ＝６．５ｋｍ、犕犪＝０．４６，在小迎角区

域、发动机中间状态时，进气道出口稳态周向畸变

指数Δσ０ 随飞行侧滑角的变化曲线。可以看出：

进气道出口的稳态周向畸变指数随飞行侧滑角的

变大而增加，这是因为随着侧滑角的增大，进气道

内壁面上的附面层分离导致进气条件逐渐恶劣，
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图６　典型大迎角飞行下进气道出口等压线图谱

Ｆｉｇ．６　Ｔｙｐｉｃａｌｉｓｏｂａｒｉｃｐｒｏｆｉｌｅｏｆｉｎｌｅｔｏｕｔｌｅｔａｔｈｉｇｈ

ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图７　Δσ０ 随飞行侧滑角变化曲线

Ｆｉｇ．７　Δσ０ｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｗｉｔｈｔｈｅａｎｇｌｅｏｆｓｉｄｅｓｌｉｐ

使得稳态周向畸变指数增高。模型预测与试飞测

量数据计算结果变化趋势一致，结果较吻合。

图８（ａ）、图８（ｂ）所示为飞行高度犎ｐ＝８ｋｍ、

飞行马赫数 犕犪＝０．６条件下，侧滑角β分别为

２．７°、１０．４°时，发动机中间状态进气道出口总压

畸变图谱。可以看出：随着飞行侧滑角的增大，气

流分离进一步增强，进气道截面低压区范围明显

变大，压力畸变强度增大。另外，在大侧滑飞行

时，进气道出口截面上也出现了较大面积的低压

区，但在侧向气流的影响下，流场内的压力梯度从

左上向右下逐步变疏，呈现高、低压区向同一侧

“挤压”的现象，分析可知，此时处于带迎角的收敛

转弯飞行，进气道内壁面的附面层分离区位于左

下方，沿进气道流程逐步分离扩散形成二次流以

及在发动机抽吸作用下，最终在发动机进口截面

形成“半月”型低压区，该低压区位置在压气机旋

转效应影响下向右方向偏转，这也是造成进气道

畸变构型图谱在风洞吹风与飞行试验相差异的

地方。

图８　典型大侧滑角飞行下进气道出口等压线图谱

Ｆｉｇ．８　Ｔｙｐｉｃａｌｉｓｏｂａｒｉｃｐｒｏｆｉｌｅｏｆｉｎｌｅｔｏｕｔｌｅｔａｔｈｉｇｈ

ａｎｇｌｅｏｆｓｉｄｅｓｌｉｐ

图９为 犎ｐ＝５．５ｋｍ、犕犪＝０．４６、α＝１２．０°、

β＝－７．８°，发动机中间状态时进气道出口等压线

图谱，从图中可以看出：当迎角、侧滑角叠加时，低

压区面积比单纯大迎角或侧滑角飞行时更大，且

压力梯度的不均匀度提高，可知进气道出口流场

总压畸变更严重。
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图９　典型迎角与侧滑角下进气道出口等压线图谱

Ｆｉｇ．９　Ｔｙｐｉｃａｌｉｓｏｂａｒｉｃｐｒｏｆｉｌｅｏｆｉｎｌｅｔｏｕｔｌｅｔａｔｈｉｇｈ

ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋａｎｄａｎｇｌｅｏｆｓｉｄｅｓｌｉｐ

４　结　论

引入了“模型预测＋飞行试验”的研究方案，

采用基于响应曲面的试验设计方法，构建了基于

试飞数据进气道压力畸变特性预测模型，进行不

同飞行工况下进气道畸变特性模型预测与飞行试

验研究。通过对数据的整理计算与分析，得出以

下结论：

１）所建立的进气道畸变特性预测模型与试

验测量值相比，综合压力畸变指数犠 平均相对误

差为４．２１％，稳态周向畸变指数Δσ０ 平均相对误

差为７．９９％，结果吻合良好，能够满足对该型进

气道结果的预测要求；

２）大迎角、侧滑及其组合飞行时，进气道内

部附面层气流分离是造成进气道出口畸变的主要

因素；

３）进气道出口低压区的位置与迎角、侧滑角

相对应，并在周向上向压气机的旋转方向上有小

范围偏转；

４）采用“模型预测＋飞行试验”的模式能够

完整、安全高效地考核评估飞机进气道的畸变特

性，具有很好的工程适用性。
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