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合页式可调总压畸变发生器效果预测及
调节方法研究

王铭祖，王志强

（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京 210016）

摘　　　  要：    为研究一种新型合页式可调总压畸变发生器的畸变特性，并实现针对特定目标图谱，指导此型

畸变发生器调节的目的。采用风洞实验方法对其畸变流场进行研究，利用遗传算法优化的反向传播人工神

经网络进行建模与分析，得到了可通过来流马赫数及畸变发生器合页开合角度预测下游稳态总压畸变图谱

的预测模型，并以此为依据开发了调节方案快速设计程序，为此类总压畸变发生器的实际使用建立了一套有

效的方法。结果表明：预测模型可以快速有效预测畸变发生器下游测量截面处各测点的总压恢复系数，而调

节方案快速设计程序可有效简化此型畸变发生器的使用流程。
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Research on effect prediction and adjustment method of hinge-type
adjustable total pressure distortion generator

WANG Mingzu， WANG Zhiqiang

（College of Energy and Power Engineering，
Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China）

Abstract:   In  order  to  study  the  characteristics  of  a  new  hinge-type  adjustable  distortion  generator
and  realize  the  purpose  of  guiding  the  adjustment  of  this  type  of  distortion  generator  for  specific  target
map, wind tunnel test was conducted to analyze its distortion flow field, and the GA-BPANN was used for
modeling, finally a prediction model that can predict the downstream steady-state total pressure distortion
map through the Mach number of the incoming flow and the angle of the distortion generator hinge was
obtained;  based  on  this  model,  a  rapid  design  program  was  designed.  The  results  showed  that  the
prediction  model  can  quickly  and  effectively  predict  the  total  pressure  recovery  coefficient  of  each
measuring point at the downstream measurement section of the distortion generator, and the rapid design
program can effectively simplify the use process of this type of distortion generator.

Keywords:   hinge adjustable distortion generator；total-pressure distortion；
artificial neural network；steady-state distortion index；wind tunnel test

飞机飞行过程中，由于飞机机动、飞机机身

结构、进气道结构及飞行环境等因素，势必导致

气流流出进气道时产生不均匀分布，即在发动机

进口位置产生一定程度的进气畸变。进气畸变轻
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则导致发动机效率下降，重则引起风扇/压气机失

速喘振[1-2]。近年来，随着对新型战斗机性能要求

不断提高[3]，航空发动机的进气畸变问题变得更

为突出。

为方便研究，学界将发动机进气畸变总体分

为总压畸变、总温畸变和旋流畸变这 3种类型[4-6]，

其中总压畸变最为常见。进气总压畸变评定是现

代航空发动机稳定性评定中的一项重要内容[7-9]。

这就需要在发动机上游安装畸变发生器产生进口

总压畸变，测试其在不同进气畸变条件下的性能

和稳定性。

目前广泛应用的稳态总压畸变发生器包括畸

变网、模拟板和插板畸变发生器等。传统的总压

畸变模拟装置设计过程中，通常需要根据目标总

压畸变选择相应的总压畸变发生器，其后通过实

验或者 CFD手段对畸变发生器产生的总压畸变

进行模拟，并针对其产生的总压畸变与目标总压

畸变之间的差别，修改畸变发生器的设计，并循

环迭代上述步骤，直至模拟出期望的总压畸变[10]。

此方法对设计人员经验的依赖性较高，单个畸变

发生器只能模拟一种进气总压畸变，且设计过程

中难以准确控制畸变发生器的修改方式，耗时耗力。

为解决传统畸变发生器通用性较差的问题,
学界提出了通过合页装置作为畸变元件[11-12]，将

其阵列排布在流场中，通过作动机构调节阵列分

布的合页开合角度，即可在一定的来流条件下实

时模拟出不同形态和强度的总压畸变，以此提升

畸变发生器的适用范围和使用效率[13-15]。可快速、

灵活调节是该型畸变发生器最大的优点，但是此

型畸变发生器上的活动部件（合页）过多，每一处

合页开合角度变化时都会导致其下游流场发生变

化。如何快速、准确地调节各合页的开合角度，

从而模拟出实验需要的畸变流场，是其使用过程

中存在的最大的难点。针对这一问题，文献 [16]
提供了一种全新思路，其通过人工神经网络对双

插板畸变发生器的实验数据进行建模，实现了通

过插板深度对下游稳态周向畸变指数等畸变指标

的快速预测，验证了人工神经网络对畸变发生器

下游流场参数与畸变发生器形态之间的复杂函数

关系具有良好的拟合能力。

为了针对某一所需模拟的特定总压畸变图谱，

快速确定各合页的开合角度，最大程度地发挥此

类畸变发生器的优势，本文以实验数据为基础，

通过遗传算法优化的人工神经网络构建了通过来

流马赫数和合页开合角度即可快速得到下游测点

总压恢复系数的预测模型，并在此基础上基于模

型快速预测特点，通过穷举算法设计了合页式畸

变发生器调节方案快速设计程序。 

1    实验设备
 

1.1   实验台总体结构

本文的研究对象为课题组设计的适用于

300 mm直径的圆形管道的合页式可调畸变发生

器模型。实验台结构如图 1所示，实验时气流由

左向右流动，由喇叭口吸入，依次通过稳定段、实

验段、测量段、扩张段、离心风机、电动阀门并最

终排出。在离心风机出口处安装电动阀门，通过

调节电动阀门开度，达到调节实验段来流马赫数

的目的。
 
 

电动阀门
(a) 实验台示意图  

(b) 实验台照片  

喇叭口 稳定段 实验段 测量段 扩张段

离心风机

气流方向

图 1    实验台示意图和照片

Fig. 1    Diagram and photo of the test system
  

1.2   实验段结构

实验段如图 2所示，其结构主要包括畸变发

生器安装箱与畸变发生器，畸变发生器安装箱通

过前后管路法兰与入口管道、测量段相连接，箱

体内部前后均开有 300 mm直径圆孔。畸变发生

器主要结构包括合页安装架和不同开合角度的合

页，安装架结构包括弧形前缘竖直挡板、水平支

架和上下盖板。合页如图 3所示，主要结构包括

圆弧形前缘、呈一定角度对称开合的扰流翼面和

中部矩形插槽，具体尺寸如表 1所示。

实验时畸变发生器置于安装箱内部。为了节

约实验成本，该模型通过换装不同开合角度的合
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页元件，实现调节合页开合角度的目的。畸变发

生器设计成抽屉式，换装合页时只需将畸变发生

器从实验段中抽出即可，当畸变发生器的合页安

装完毕后，再将其插入矩形中空箱体内部并通过

盖板密封。

合页作为畸变元件在安装架上呈阵列排布，

在水平方向等距分布 12个，合页间安装有竖直挡

板，竖直方向等距分布 9个，当上下两处合页角度

为 120°时，将完全遮挡其间区域的流通面积。本

文实验用的畸变发生器共安装有 108个合页，为

叙述方便对上述 108处合页进行编号，各位置合

页编号如图 4所示。

 

001 002 003 004 005 006 007 008 009 010 011 012

013 014 015 016 017 018 019 020 021 022 023 024

025 026 027 028 029 030 031 032 033 034 035 036

037 038 039 040 041 042 043 044 045 046 047 048

049 050 051 052 053 054 055 056 057 058 059 060

061 062 063 064 065 066 067 068 069 070 071 072

073 074 075 076 077 078 079 080 081 082 083 084

085 086 087 088 089 090 091 092 093 094 095 096

097 098 099 100 101 102 103 104 105 106 107 108

图 4    合页安装位置编号示意图

Fig. 4    Diagram of hinge’s installation position number
  

1.3   测量方式及测点分布

实验测量畸变发生器上游的来流马赫数和下

游的 41处测点的稳态总压恢复系数。上游的来

流马赫数根据进气总压（环境压力）和进口壁面静

压计算得到。在畸变发生器上游 2倍管径处周向

均匀布置 6处壁面静压测点，6处静压探针测得

的静压平均值记为 psav。环境压力由实验室内水

银大气压计测得，记为 p0。来流马赫数 Ma的计

算如式（1）所示。在畸变发生器下游 1倍管径处

设置总压测量截面，该截面布置有 8根沿周向均

匀分布的 5孔梳状总压探针（其中一根探针为

6孔，多出 1孔用以测量截面中心处总压），共计

41个总压测点，测点沿径向按照等环面中心布置，

测点编号如图 5所示，各测点测得总压时均值记

为 pti[17]，各测点总压恢复系数 σi 的计算如式（2）

所示。实验过程中的稳态压力数据由 DTCnet压

力扫描阀系统采集，采样频率为 333 Hz，采样时

间为 6 s，压力传感器量程约为 17 236.89 Pa（2.5 psi），

测量精度为满量程的 0.05%。

 

合页

合页安装支架安装箱

图 2    实验段示意图

Fig. 2    Diagram of test section

 

R

HD 2

D
1 α

图 3    合页示意图

Fig. 3    Schematic drawing of hinge

 

表 1    合页尺寸参数表

Table 1    Hinge size specification

参数 数值

前缘半径 R/mm 3

插槽宽度 D1/mm 3

翼面厚度 H/mm 1.5

翼面长度 D2/mm 20

开合角度 α/（°） 0，30，60，90，120

模型整体厚度 δ/mm 20
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稳态总压测点
壁面静压测点

图 5    测点位置示意图

Fig. 5    Distribution of measuring point position
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Ma =

√√√√√√√√√√√2


(

p0

psav

) γ−1
γ

−1


γ−1

（1）

式中 γ为气体比热比。

σi =
pti

p0
（2）

 

2    实验方案

由于此型畸变发生器可调节部件（合页）数量

较多，如对全部 108处合页开合角度均进行调整，

则训练人工神经网络所需要的样本数量将十分巨

大，现阶段难以完成。本文预设训练 3种不同用

途的预测模型，每种预测模型仅选择部分合页变

化开合角度，对应设计了 3组样本累积实验。

在实验样本设计时首先剔除完全处于圆形流

道外侧的合页，因为这部分合页位于实验段空腔

内，其开合角度变化对畸变发生器下游流场几乎

没有影响。

C101～C105

C101～C105

实验组 1以验证此方法可行性为目的，参考

了目前使用广泛的活动插板式畸变发生器，选取

如图 6所示的左侧 5列合页作为变量，每一列合

页保持相同开合角度，记为 ，其余位置

合页保持 0°。考虑到全面实验数量为 3125（5^5）
次，实验成本过大，而随机实验则数据不全面，信

息缺乏代表性，故本文按照“均匀分散，齐整可比”
的特点，构建了一种 5因素（ ）5水平（0°、
30°、60°、90°和 120°）的正交表，此正交表共提供

了 41组合页开合模式。

实验组 2以模拟民用涡扇发动机低速大迎角

状态下压气机进口流场畸变为目的[18]，参考了部

分总压畸变目标图谱，选定了如图 7所示位置的

C201～C206

合页作为变化合页，其余位置合页保持 0°。因为

目标图谱均呈对称分布，所以实验组中对称位置

合页保持相同开合角度，由此得到了 6个变量，记

为 ，并构建 6因素 5水平的正交表，此

正交表共提供了 83组合页开合模式。

C301～C317

实验组 3以左侧 3列合页为实验对象，各合

页之间开合角度无关联，各合页位置如图 8所示，

其余位置合页保持 0°。由此得到了 17个变量，记

为 ，并构建 17因素 5水平的正交表，此

正交表共提供了 123组合页开合模式。

对每一合页开合模式，测量其在来流马赫数

为 0.1、0.15、0.2、0.25、0.3时下游总压测量截面

41处测点的总压值，获得不同合页开合模式下，

在不同来流马赫数状态下，测量截面上的总压恢

复系数分布情况。

 
 

C301~C317

C304 C311

C305 C312

C306 C313

C307 C314

C308

C301

C302

C302 C315

C309 C316

C310 C317

图 8    实验组 3合页位置示意图

Fig. 8    Location of hinge in test 3
  

3    畸变预测模型的神经网络方法

对畸变发生器下游的畸变流场预测采用了遗

 

C101 C102 C103 C104 C105

图 6    实验组 1合页位置示意图

Fig. 6    Location of hinge in test 1

 

C206C201 C202 C203 C204 C205

图 7    实验组 2合页位置示意图

Fig. 7    Location of hinge in test 2
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传算法优化的 BP神经网络方法，并利用上述实

验样本对神经网络模型进行训练，建立来流马赫

数和合页开合角度对畸变发生器下游来畸变流场

的预测模型，预测结果为下游 41处测点的总压恢

复系数。

本文构建的神经网络为 3层神经网络，包括

一个输入层、一个隐藏层和一个输出层。输入层

神经元负责接收外界信号，隐藏层神经网络在计

算时不可见，输出层神经元则负责输出人工神经

网络计算结果，其结构如图 9所示。
 
 

输
入
变
量

输
出
变
量

ϕ ψ

ψ

ψ

ϕ

ϕ

xj

αk

θ1

θi

θq

ok

ωij ωki

oLxM

输入层 隐藏层 输出层

o1
x1

...

...

... ...

... ...

α1

αL

图 9    人工神经网络示意图

Fig. 9    Schematic diagram of artificial neural network
 

图 9中输入层、隐藏层和输出层的节点数量

分别为 M、q和 L；xj 为输入层第 j个节点的输入

值；ωij 为输入层第 j个节点至隐藏层第 i个节点

之间的权值；θi 为隐藏层第 i个节点的阈值；ϕ为

隐藏层的激励函数；yi 为隐藏层第 i个节点的值；

ωki 为隐藏层第 i个节点至输出层第 k个节点之间

的权值；ak 为输出层第 k个节点的阈值；ψ为输出

层的激励函数；ok 为输出层第 k个节点的输出值；

ok 的计算方法如式（3）所示：

ok = ψ

 q∑
i=1

ωkiyi+ak

 =
ψ

 q∑
i=1

ωkiϕ
 M∑

i=1

ωi jx j+ θi

+ak

 （3）

神经网络将每次预测结果与期望结果进行对

比，如两者间均方误差不满足一定要求，则将两

者间误差以梯度形式返回至每一层神经元，修改

相应权值、阈值，随后继续预测并不断重复上述

操作直至计算收敛[19]。

本文发现如果仅使用 BP神经网络，训练效

率低下且结果误差较大。而遗传算法借鉴了生物

学中自然选择的机制，通过遗传算法优化的人工

神经网络可有效提升神经网络训练效率并保证其

权值、阈值的迭代为优化过程。此方法将单个神

经网络中所有的权值、阈值统称为一个个体，预

测结果和期望结果之间的均方误差为个体适应度，

经过遗传、变异、交叉操作不断生成适应度更高

的新个体[20]。

C101～C105

C201～C206

C301～C317

本文共训练了 3组预测模型，分别命名为

模型 1（model_1） 、 模 型 2（model_2） 和 模 型 3
（model_3）。模型 1样本输入项包括来流马赫数

Ma和 五个合页开合角度；模型 2的样

本输入项包括来流马赫数 Ma和 六个合

页开合角度；模型 3的样本输入项包括来流马赫

数 Ma和 十七个合页开合角度。由于输

出项远大于输入项，为避免过拟合现象，在经过

多次尝试后，本文决定对各模型中的 41处测点单

独构建人工神经网络，各模型中神经网络的输入

层、隐藏层和输出层节点数量如表 2所示，隐藏

层的激励函数为 sigmoid函数；输出层的激励函

数为 ReLU函数。因为模型 3各合页开合角度之

间无关联，且可调节合页范围大于模型 2，所以模

型 3的样本不仅包括实验组 3的测量结果，还包

括实验组 2的测量结果和实验组 1的部分测量结

果。最终 3组模型的样本总数分布为 316、482
和 1 212。将各组样本按比例随机分为训练集、

验证集和测试集，各集合所占样本量分别为 70%、

15%和 15%。其中训练集用于调整神经网络内权

值、阈值等参数；验证集用于控制训练收敛；测

试集不参与人工神经网络训练，仅用作对训练结

果的评判，下文所展示的所有结果均来自于测

试集。
 
 

表 2    3种模型中人工神经网络输入层、隐藏层和

输出层节点数量

Table 2    Number of nodes in the input layer,

hidden layer and output layer of artificial

neural network in three models

层级 model_1 model_2 model_3

输入层 6 7 18

隐藏层 4/5 5/6 12/13

输出层 1 1 1
 

4    神经网络预测结果分析
 

4.1   稳态畸变流场分析

图 10为上述 3组模型测试集样本测点总压

恢复系数分布曲线，图 11为相对误差分布曲线，

此相对误差为误差绝对值与总压恢复系数的比值。
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3组模型测试集样本总压恢复系数最小值分别为

0.82、0.89和 0.89。相对误差最大值分别为 3.8%、

1.8%和 2.8%。

图 12给出了 3组模型测点总压恢复系数误

差概率分布图象。可以看出 3种模型误差呈正态

分布，其误差在±0.005内的概率分别为 87.2%、

98.2%和 99.1%，模型 1、模型 2和模型 3预测的

各测点总压恢复系数误差分别小于 0.035、0.028
和 0.014，相较于模型 1、模型 2和模型 3的样本

数量大幅度增加，且调节合页的空间总范围更小，

故预测精度更高。

图 13给出了各模型在不同来流马赫数下的

误差概率分布图像。如图所示，模型 1～模型 3
的预测误差均呈正态分布，随着来流马赫数的

增大，其预测误差分布范围也增大。因为测量

设备的采样频率和采样时长有限，所以测点测

得的总压平均值与实际总压平均值之间存在一

定误差，随着来流马赫数的增大，畸变发生器下

游的流场紊流度也随之增大，测点位置脉动压

力与平均总压比值增大，在采样条件不变的情

况下，测点测得的总压平均值与实际总压平均

值之间误差也随之增大，其带来的影响以随机

误差的形式存在于实验结果中，势必导致预测

误差增大。对此情况，本文通过在实验中对恒

定值进行多次测量以减小误差，同时因为反向

传播人工神经网络具有良好的容错性，样本中

的随机误差对预测模型的输入输出规律影响较
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图 10    测试集样本各测点总压恢复系数分布曲线

Fig. 10    Distribution curve of the total pressure recovery

coefficient of each measurement point

of the test set sample
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图 11    测试集样本各测点相对误差分布曲线

Fig. 11    Relative error distribution curve of each

measurement point of the test

set sample
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图 12    总压恢复系数误差概率分布图象

Fig. 12    Total pressure recovery coefficient error probability

distribution image
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小。故本文认为人工神经网络预测结果在高马

赫数下依旧满足其使用要求。

图 14～图 16分别给出了 3个预测模型中 6

个不同合页开合模式（case 1～case 6）在不同来流

马赫数下，模型预测得到的测量截面总压恢复系

数分布云图和实验测量结果及其合页状态示意图，

其中 case  1和 case  2来源于实验组 1， case  3和

case 4来源于实验组 2，case 5和 case 6来源于实

验组 3。对于来流马赫数大于等于 0.2时，模型预

测效果都较好，以 case 6为例，在来流马赫数为

0.25时，预测结果中低压区的位置、强度、范围均

和实验结果基本一致。但在来流马赫数为 0.1时，

因为这部分图谱不同颜色间的总压恢复系数相差

较小，所以微小误差显示得更明显，同时因为来

流马赫数处于样本库的下边界，精度势必下降，

所以此时 3组预测模型低压区位置范围都与实验

结果相差较大。因此如扩大样本范围至来流马赫

数为 0.1以下时，效果将显著提升。总体而言，3
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图 13    不同来流马赫数下的误差概率分布

Fig. 13    Error probability distribution of different incoming

Mach number

 

α=30°
α=60°
α=90°
α=120°
α=0°

α=30°
α=60°
α=90°
α=120°
α=0°

case 1 实验 model_1 实验 model_1 实验 model_1

实验 model_1 实验 model_1 实验 model_1case 2

0.982σ 0.986 0.990 0.994

0.984σ 0.988 0.992 0.996

0.92σ 0.94 0.96 0.98

0.95σ 0.97 0.99

0.84σ 0.88 0.92 0.96

Ma=0.1Ma=0.1 Ma=0.2 Ma=0.2

Ma=0.1 Ma=0.1 Ma=0.2 Ma=0.2 Ma=0.3 Ma=0.3

0.84σ 0.88 0.92 0.96

Ma=0.26Ma=0.26

图 14    模型 1实验和预测模型总压恢复系数图

Fig. 14    Total pressure recovery coefficient maps of tests and predict models in model_1

 

case 3 实验 model_2 实验 model_2 实验 model_2
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图 15    模型 2实验和预测模型总压恢复系数图

Fig. 15    Total pressure recovery coefficient maps of tests and predict models in model_2
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组模型均较好地完成了其预设目标。 

4.2   稳态畸变指数分析

稳态畸变指数作为评定总压畸变的重要指标，

本文采用了两种方法对稳态畸变指数（DC60）进
行预测[21]，并对这两种预测方法进行了对比。第

1种方法是：对 3组样本测得的稳态畸变指数，直

接通过人工神经网络训练出预测模型；第 2种方

法是：先通过上文所述的各测点预测模型，预测

出下游 41个测点处的总压恢复系数，然后再计算

出稳态总压畸变指数。为了便于描述，本文将这

两种方法分别称为直接预测法和间接预测法。由

于直接法使用的人工神经网络结构和训练样本与

模型预测总压恢复系数时相同，间接法则需经过

预测模型预测后计算得到，因此本文仍以模型 1、
模型 2和模型 3代指 3种不同合页调节方法下预

测得到的稳态畸变指数。

图 17为稳态畸变指数误差概率分布图像，

图 18为两种方法预测结果的均方误差（MSE）对
比，图中可见模型 1由于样本数量较少，误差分布

较为分散，模型 2和模型 3误差概率均呈现正态

分布，3组模型预测结果的绝对误差均小于 0.008。
3组模型中，直接预测误差均大于间接预测，主要

原因在于间接法首先通过 41组人工神经网络预

测下游流场总压恢复系数，再计算稳态畸变指数，

相较于直接法的单一人工神经网络，其中所包含

的神经元数量大幅增加，结构更为复杂，所以其
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图 16    模型 3实验和预测模型总压恢复系数云图

Fig. 16    Total pressure recovery coefficient maps of tests and predict models in model_3
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Fig. 17    Error probability distribution of distortion index
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对非线性函数的拟合能力更强，在样本较少，训

练不充分时，两者间差距不大，但在样本数量增

加后，间接法对稳态畸变指数的预测精度明显更

高。本文后续采用人工神经网络预测各测点总压

恢复系数再计算得到稳态畸变指数的方法（间接

法）进行稳态畸变指数预测。

图 19给出了通过间接法计算得到的 case
1～case 6合页开合模式稳态畸变指数随来流马

赫数变化曲线，表 3给出了 case 1～case 6稳态畸

变指数的相对误差（间接法），可以看出预测曲线

在稳态畸变指数较小时与实验值之间误差较小，

随着稳态畸变指数变大，误差绝对值有扩大趋势。

但相对误差则与之相反，来流马赫数为 0.1时相

对误差较大，与云图所表现的性质基本一致，随

着稳态畸变指数变大，绝对误差虽然有扩大趋势，

但相对误差仍然保持在 10%以内，满足实际使用

要求。总体而言，预测结果不仅真实地展示了稳

态畸变指数随着来流马赫数的变化趋势，也准确

预测出了不同来流马赫数下各合页形态下游流场

的稳态畸变指数数值。 

5    合页式畸变发生器调节方案快速
设计程序

 

5.1   程序原理

当前畸变发生器设计过程繁琐，尤其对合页

式可调畸变发生器而言，对特定的目标图谱选择

哪些合页开启，开启角度为多少依旧只能依靠操

作人员的经验不断试凑决定。但是通过试凑法获

得合适的合页调节方案，一方面由于此型畸变发

生器可调部件较多，试凑方案制定难度大，试凑

实验任务量巨大，另一方面受精力和经验影响，

可能无法试凑出合适的调节方案的。基于上述原

因，为方便合页式可调畸变发生器的实际使用，

本文针对此型畸变发生器设计了调节方案快速设

计程序。

调节方案快速设计程序流程如图 20所示，其

输入项包括目标图谱 41个测点的总压恢复系数、

来流马赫数和选用预测模型编号，来流马赫数代

入预测模型用以生成不同合页状态的流场信息，

模型号则决定了程序选用哪种方式进行搜索。完

 

表 3    case 1～case 6稳态畸变指数相对误差表

Table 3    case 1—case 6 Relative error table of

distortion index

方案 来流马赫数 相对误差/%

case 1

0.1 9.6

0.2 6.2

0.26 7.3

case 2

0.1 22.5

0.2 5.2

0.3 6.8

case 3

0.1 7.9

0.2 9.9

0.3 9.1

case 4

0.1 5

0.2 9.3

0.3 2.5

case 5

0.1 48

0.2 0.4

0.25 2.1

case 6

0.1 17

0.2 1

0.25 5.8
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图 18    稳态畸变指数直接预测与间接预测均方误差

Fig. 18    Distortion index reconstructing mean square error

comparison of the indirect and direct methods
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图 19    case 1～case 6稳态畸变指数随马赫数变化曲线

Fig. 19    Variation of distortion index with Ma in case 1—case 6
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成输入后程序进入测试集生成环节，程序穷举所

要解决问题的所有可能合页状态，即每组合页的

角度从 0°～120°每隔 30°变化一次，共生成了 N
种合页开合模式，此 N种合页组合类型共同组成

了测试集。

E = 5n （4）

式中 n为预测模型中控制合页开合角度的变量数

量，选用预测模型 1时 n=5；选用预测模型 2时

n=6；选用预测模型 3时 n=17。
测试集生成后，程序将各合页开合状态逐一

带入预测模型，输入来流马赫数及各合页开合角

度，快速预测畸变发生器下游各测点总压恢复系

数，生成所有状态下畸变发生器下游流场总压分

布情况。随后程序进入比较筛选过程，筛选标准

为计算各合页状态下游流场 41处测点的总压恢

复系数与目标图谱中 41处测点的总压恢复系数

之间的均方误差 E，并选取均方误差 E最小的合

页组合状态定为输出值。

E =

41∑
j=1

（β j−σ j）
2

41
（5）

式中 βj 为某一合页状态通过预测模型预测得到

的第 j个测点的总压恢复系数值，σj 为目标图谱

中第 j个测点的总压恢复系数。 

5.2   程序实际使用效果

为研究此调节方案快速设计程序的实用性，

本节给出针对两组目标总压畸变目标 1和目标 2
程序给出的合页调节方案，研究此程序的实际效

果和可靠性。其中目标 1通过预测模型 1进行调

节方案设计，来流马赫数为 0.2；目标 2通过模型

3进行调节方案设计，来流马赫数为 0.25。
图 21和图 22分别给出了目标 1和目标 2的

总压恢复系数图谱、程序预测给出的合页调节方

案、此调节方案下预测模型给出的总压恢复系数

云图和实验验证得到的总压恢复系数云图，表 4
和表 5分别给出了针对目标 1和目标 2的稳态畸

变指数和畸变角计算误差。目标 1预测图谱和实

验图谱的低压区，过渡区范围均与目标图谱接近。

目标 2预测图谱和实验图谱与目标图谱差距较大，

仅低压区较为吻合。表中预测图谱和实验图谱的

稳态畸变指数与畸变角均小于目标图谱，主要是

目标图谱 2中的低压区范围太小，大部分区域都

是主流高压区，而安装该畸变发生器后，由于合

 

输入目标总压畸变
情况和来流马赫数

输出最优解的各位置合页开合角度及
其畸变指标

选定合适的预测模型 通过预测模型确定需要穷举的合页数
量及其位置，建立测试集

将测试集导入预测模型，得到不同合
页状态的下游畸变流场信息

对预测结果进行多样本检验，得到和
目标最相近的结果并记为最优解

图 20    调节方案快速设计程序流程图

Fig. 20    Flow chart of rapid design procedure of regulation scheme
 

(a) 目标图谱 (b) 合页调节方案

(c) 预测图谱 (d) 实验图谱
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图 21    目标 1调节方案及总压恢复系数云图

Fig. 21    Target 1 adjustment scheme and cloud map of total

pressure recovery coefficient
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(a) 目标图谱 (b) 合页调节方案

(c) 预测图谱 (d) 实验图谱
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图 22    目标 2调节方案及总压恢复系数云图

Fig. 22    Target 2 adjustment scheme and cloud map of total

pressure recovery coefficient
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页安装框架的存在，会造成主流区的总压损失，

导致图谱总压恢复系数平均值降低，从而导致稳

态畸变指数降低，过渡区的范围也相应减小。

总体而言，实验图谱和目标图谱低压区范围、

位置和强度基本一致，结果具有较高的合理性，

但受限于畸变发生器结构，对某些特定目标的模

拟依然缺乏准确性。 

6    结论与展望

本文以合页式可调畸变发生器作为研究对象，

在低速风洞实验台上对其产生的稳态总压畸变进

行研究，首先通过遗传算法优化的人工神经网络

对实验数据进行建模，建立了通过合页开合角度

与来流马赫数预测下游测点总压恢复系数的预测

模型，其次通过穷举算法编写了畸变发生器调节

方案快速设计程序，得到的主要结论包括：

1） 采用人工神经网络方法，通过输入来流马

赫数，各合页开合角度可以快速、准确地预测其

下游流场的稳态总压分布。

2） 由于针对各测点单独构建人工神经网络，

各测点预测结果误差之间基本无关联，属于随机

误差，故通过测点预测结果计算得到的下游流场

畸变指数可获得良好的准确性。

3） 基于人工神经网络模型快速预测的特点，

通过穷举等方法可实现针对目标畸变图谱的智能

化、自动化调节指导，简化此型畸变发生器的使

用流程。

4）  目前此型畸变发生器中的合页安装框架

等非畸变元件对下游流场的影响较大，通过对此

型畸变发生器的改进设计降低非畸变元件对流场

的影响将提升此型畸变发生器的实际使用效果。

5） 目前平面紊流度、气流脉动压力等重要畸

变指标仅仅以误差方式存在于预测模型中，是否

可以通过人工神经网络方法对其进行评定，以此

进一步完善预测模型，是一个值得进一步探究的

方向。
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