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基于壁面静压的发动机进口总压畸变重构
刘    旭

（中国航空工业集团有限公司 中国飞行试验研究院，西安 710089）

摘　　　  要：    为了满足航空发动机畸变容限控制技术对发动机进气畸变解算的要求，根据插板扰流畸变模

拟试验测得的稳、动态总压和静压数据，采用神经网络方法开展了基于壁面静压的发动机进口稳态总压流

场和稳态周向畸变指数重构以及动态总压紊流度重构研究。结果表明：采用神经网络方法，可以较好地建立

壁面稳态静压与流场稳态总压分布的相关关系，实现通过有限壁面静压测量数据重构稳态总压流场，重构流

场高、低压区范围、总压数值以及稳态周向畸变指数与测量流场吻合良好；通过在神经网络输入参数中增加

中心总压以及增加壁面稳态静压测点数量可以提高稳态总压流场的重构精度；根据壁面动态静压的紊流度

和气流马赫数采用神经网络方法可以直接重构获得动态总压的紊流度，重构误差在±0.25%以内。
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based on wall static pressure
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Abstract:   In  order  to  establish  an  aero-engine  inlet  total  pressure  distortion  estimation method for

the application of engine distortion tolerance control，using the measured steady and dynamic pressure data

of inlet distortion flow field simulating test，a study of reconstructing steady total pressure distribution and

steady-state  circumferential  distortion  index  and  dynamic  total  pressure  turbulence  based  on  steady  and

dynamic wall static pressures by using neural network method was conducted. The result showed that the

steady total pressure distribution could be well related to the wall steady static pressure by neural network

model，so that the steady total pressure flow field could be reconstructed from wall steady static pressure，

the  high  and  low  pressure  extent  and  steady-state  circumferential  distortion  index  of  reconstructed  total

pressure field were very close to those of measured flow field. Adding center total pressure and more wall

steady  static  pressure  probes  data  into  the  neural  network  inputs  could  improve  the  reconstructing

accuracy.  The  dynamic  total  pressure  turbulence  level  can  be  reconstructed  by  dynamic  static  pressure

turbulence and airflow Mach number，with the reconstruction error within ±0.25%.
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飞行中遭遇的进气总压畸变是导致发动机不

稳定工作的主要原因之一，严重的进气总压畸变

会造成发动机出现失速、喘振甚至停车，因此在

航空发动机设计时会预留足够的稳定裕度，以在
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可能遭遇的最恶劣进气畸变条件下稳定工作[1-3]。

但发动机遭遇的进气畸变水平与飞行状态有关，

针对最严重的进气畸变条件设计的发动机稳定裕

度在进气畸变较小的飞行状态则过于“富余”，导
致发动机使用性能受限。为解决发动机性能和稳

定裕度的矛盾，畸变容限控制技术得到发展和应

用[3]。畸变容限控制技术将发动机进口畸变特征

参数加入到发动机的控制计划中，基于进气畸变

水平动态地调节发动机的稳定工作裕度，在畸变

较小时减小稳定工作裕度，提高发动机性能，在

畸变较大时增大稳定裕度确保发动机稳定工作[4]。

美国在 20世纪先后开展了 HIDEC（high integrated
digital  electronic  control） 和 HISTEC（high  stability
engine control）项目探索航空发动机畸变容限控

制技术的应用，分别采用了基于飞行参数和有限

数量壁面静压数据的发动机进气畸变解算方法，

并将进气畸变加入到发动机控制参数中，实现了

发动机工作点根据进气畸变水平的“自适应”控制，

使得发动机和飞机性能都得到大幅提升[5-10]。

实时获得发动机进口总压畸变强度是畸变容

限控制技术得以实现的前提。在飞行试验中，可

以采用在发动机进口加装流场测量耙的方式获取

流场畸变数据[11-14]，但由于测量耙安装在发动机

进口，且结构尺寸大，长期装机使用存在安全隐

患，不适用于畸变容限控制，因此需要建立一种

利用机上现有参数或少量壁面加装参数的流场解

算或重构方法。HIDEC项目采用飞行控制、大气

数据等预测攻角、侧滑角的变化间接表征发动机

进口流场畸变的变化[5-6]。HISTEC项目采用少量

的壁面动态静压解算发动机进口总压畸变指数[7-10]。

法国航空航天实验室的 Grenson等人[15] 基于 S弯

进气道非定常数值仿真流场结果分别采用神经网

络、线性随机估计和二阶随机估计方法验证了采

用壁面静压进行总压畸变流场和畸变指数重构的

可行性。国内学者在用于畸变容限控制的畸变实

时解算方面鲜有研究。

本文借鉴 HISTEC项目和 Grenson等人采用

壁面静压重构流场总压的思路，设计开展了畸变

模拟试验，根据测取的稳、动态总压和静压数据，

以国内普遍采用的稳态周向畸变指数和紊流度作

为畸变水平评定指标，采用神经网络方法，分别

开展了基于壁面稳态静压进行稳态总压流场和稳

态周向畸变指数重构和基于壁面动态静压进行流

场紊流度重构的研究，为发动机畸变容限控制技

术中进气畸变解算提供一种可行的方案。

 1    畸变模拟试验

畸变模拟试验的目的是为开展重构方法研究

提供畸变流场的稳态和动态总、静压数据，参考

文献 [16-17]中畸变流场模拟方法，试验采用插板

扰流方式产生畸变流场，试验装置如图 1所示。

测量段布置了稳、动态压力测点，测点分布如

图 2所示，包括 25路稳态总压测点，15路稳态壁

面静压测点和 6组动态总压和动态壁面静压测点。

为减小位置差异带来的相关性影响，动态总压与

动静压测点邻近布置，传感器受感部在同一轴向

截面。

 
 

进气段

插板安装

测量段

中间段
过渡段

图 1    畸变模拟试验装置

Fig. 1    Distortion simulation test device
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图 2    测量截面测点布局示意图

Fig. 2    Probes layout on the measuring plane
 

分别完成了 H/D=0.1，0.2，0.3，0.4（H为流道

内插板高度，D为试验段内径）4种插板深度，中

间段气流马赫数 Ma=0.2，0.3，0.4，0.5，0.6共 5种

流速的畸变流场模拟试验，测取了稳、动态总压

和静压数据。
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 2    稳态总压流场畸变重构

 2.1   稳态总压流场重构方法

通过对测试数据的分析发现，壁面静压的周

向分布与总压不均匀分布存在相关性，低总压区

一侧的壁面稳态静压较高总压区的壁面稳态静压

低，但总、静压空间分布的复杂性使得难以建立

显性的映射关系，为此本文采用神经网络方法建

立壁面静压分布与流场总压分布的相关模型，即

重构模型。

重构模型建立采用 BP（back propagation）神经

网络方法，输入参数以多路壁面稳态静压为主，

输出参数为 24路稳态总压（图 2中除 ptc 外的稳

态总压测点）。选取所有试验工况下稳定状态测

量的共 12 750组流场数据作为神经网络数据样

本集，随机选取其中的 80%作为神经网络模型训

练样本，剩余的 20%数据作为验证样本集用于验

证模型的重构精度。神经网络结构如表 1。
神经网络模型输入参数选择时考虑了不同参

数组合对流场重构准确性的影响，如表 2。
 
 

表 1    神经网络结构

Table 1    Neural network architectures

神经网络结构元素 设置

输入参数 见表 2
隐含层 1 Tansig（s）函数，节点数：30
隐含层 2 Tansig（s）函数，节点数：30
输出层 Purelin（s）函数

输出目标 24路稳态总压

 
 

表 2    神经网络输入参数类型

Table 2    Input parameters of neural networks

模型编号 输入参数

M1 12路壁面静压（ps1～ps12）

M2
12路壁面静压（ps1～ps12）+1路中心体前端

总压（ptc）

M3
12路壁面静压（ps1～ps12）+3路中心体壁面

静压（psc1、psc2、psc3）平均值

M4
6路壁面静压（ps1、ps3、···、ps11）+1路中心体

前端总压（ptc）

M5
4路壁面静压（ps1、ps4、ps7、ps10）+1路中心

体前端总压（ptc）

注：参数符号同图 2。
 
 

 2.2   稳态总压流场重构结果

∆
−
σ0

采用训练样本集对各模型进行训练，并在验

证样本集上检验各模型的流场重构精度。采用稳

态总压空间分布、稳态周向畸变指数（ ）[18] 和低

θ−压区范围（ ）[18] 反映重构流场与测量流场的一致性。

图 3和图 4分别给出了 H/D=0.3，Ma=0.43和

H/D=0.4，Ma=0.35两种工况下 M1模型（表 2）总
压流场分布重构结果与测量结果的对比。表 3给

出了测量流场和重构流场畸变指数和低压区范围

的对比。可以看出，重构流场较好地复现了测量

流场的总压分布和数值，稳态周向畸变指数相差

不大于 0.2%，低压区范围偏差在 3°以内，流场重

构效果良好，表明基于神经网络可以建立壁面稳

态静压与稳态总压流场分布的相关关系。

 

表 3    重构流场与测量流场的稳态周向畸变指数和低压区范

围对比

Table 3    Steady-state circumferential distortion index

and low pressure extent comparison between

reconstructed flow filed and measured ones

工况
∆
−
σ0/% θ−/（°）

测量值 M1重构值 测量值 M1重构值

H/D=0.3,
Ma=0.43 2.22 2.27 185.3 183.8

H/D=0.4,
Ma=0.35 2.26 2.13 183.8 180.8

 

(b) M1模型重构结果(a) 测量结果

pt/kPa 89 90 91 92 93 94 95 96 97 98 99 100101

图 3    M1模型流场重构结果（H/D=0.3，Ma=0.43）

Fig. 3    Reconstructed flow field of M1 model

（H/D=0.3，Ma=0.43）
 

 

pt/kPa 88 89 90 91 92 93 94 95 96 97 98 99

(b) M1模型重构结果(a) 测量结果

图 4    M1模型流场重构结果（H/D=0.4，Ma=0.35）

Fig. 4    Reconstructed flow field of M1 model

（H/D=0.4，Ma=0.35）
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由于总压流场是二维流场，而 M1模型输入

参数的 12路壁面稳态静压均分布在管道外壁面

处，为一维分布。为了提高对二维总压流场的重

构精度，考虑在 M1模型输入参数的基础上增加

中心压力参数，将输入参数也变为二维数据。参

考 HITEC项目发动机进气帽罩壁面静压的测点

布置并考虑飞机改装实施的可行性，中心压力参

数选择了两种类型：一种是中心体（模拟发动机安

装帽罩）前端稳态总压；另一种是中心体 3路壁面

稳态静压的（图 2中 psc1、psc2、psc3）平均值，构成两

种输入参数组合的神经网络模型，即表 2中的M2、
M3模型。

采用验证样本集中每个稳态总压测点数值的

重构方均根误差（式（1））以及重构流场与实测流

场稳态周向畸变指数的方均根误差（式（2））对比

各个模型重构的流场精度。

S pti =

√√√
1
N

N∑
j=1

（pti j− p̂ti j）
2

（i = 1,2, · · · ,24）

（1）

pti j p̂ti j式中 为测点总压测量值， 为对应测点总压重

构值，下标 i为稳态总压测点编号，j为验证样本

序号，N为验证样本数量。

S
∆
−
σ0
=

√√√
1
N

N∑
j=1

(
∆
−
σ0 j−∆

−̂
σ0 j

)2

（2）

∆
−
σ0 j

∆
−̂
σ0 j

式中 为验证样本集第 j个样本根据测量数据

计算的稳态周向畸变指数， 为对应样本根据

流场重构结果计算的稳态周向畸变指数。

图 5为 M1、M2和 M3模型对于验证样本集

各测点稳态总压分布重构方均根误差的对比。图 6
为 3种模型重构流场稳态周向畸变指数的方均根

误差对比。与 M1模型相比，M2模型对于中心区

域测点的重构精度有所提高，而 M3模型重构精

度改善不明显；与流场重构结果一致，M2模型稳

态周向畸变指数重构精度较 M1模型有所改善，

但M3模型改善效果不佳。因此，在神经网络模

型输入参数中增加中心稳态总压可以提高对稳态

总压流场二维空间分布的重构精度。
 
 

Spti
/kPa 0.10 0.12 0.14 0.16 0.18 0.20 0.22 0.24 0.26 0.28 0.30 0.32

M1 M2 M3

图 5    网络输入参数中增加中心压力对流场重构精度的影响

Fig. 5    Influence of adding central pressure into the network inputs on the flow field reconstructing accuracy
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图 6    网络输入参数中增加中心压力对稳态周向畸变

指数重构精度的影响

Fig. 6    Influence of adding central total pressure into the network

inputs on the steady-state circumferential distortion index

reconstructing accuracy reconstructing accuracy

为研究外径处壁面静压测点数量对流场重构

的影响，在 12路壁面稳态静压测点的基础上，分

别均匀选取了其中的 6路和 4路与中心体前端总

压一并作为神经网络模型的输入参数，构建了两

种神经网络模型，即表 2中的M4、M5模型。

图 7给出了 M2、M4和 M5模型验证样本集

数据重构方均根误差对比。从图中可以看出，3

种模型对于总压分布的重构误差很接近。M2模

型采用 12路壁面静压进行重构，较 M4、M5模型

在靠近壁面处的重构误差更小，因此，采用更多

的外壁面静压测点可以获得更好的总压流场的重

构精度，但过多的外壁面稳态静压测点不仅会增
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加测试系统的复杂性，而且增加静压孔会降低安

装段的结构强度。因此，用于稳态总压流场重构

的稳态壁面静压测点数量应根据实际情况选择，

但为保证流场重构精度建议不少于 6点。

 3    紊流度重构

 3.1   紊流度重构方法

反映发动机进口总压畸变水平的综合畸变指

数由稳态周向畸变指数和紊流度组成[14]。前文中

采用壁面稳态静压等参数实现了稳态总压流场和

稳态周向畸变指数的重构，为得到综合畸变指数，

还需要获得流场紊流度。紊流度是根据流场测量

的动态总压计算，反映流场的脉动强度。

本文根据畸变模拟试验测取的动态壁面静压

和动态总压开展流场紊流度的重构方法研究。流

场紊流度是各动态总压测点紊流度的平均值，因

此要实现流场紊流度重构就需要分别获得各个动

态总压测点的紊流度。重构方案采用了基于单个

壁面动态静压数据重构相对应的单个动态总压紊

流度的方法，为此在试验装置测点设置上将动态

壁面静压与动态总压成对布置，如图 2所示。

εpsd1

εptd1 εpsd1

εptd1

∆
−
σ0

εpsd

∆
−
σ0 εptd

图 8给出了图 2中壁面动态静压测点 psd1 和
动态总压测点 ptd1 的紊流度对比，可以看出壁面

动态静压的紊流度（ ）要小于对应动态总压测

点的紊流度（ ）；但壁面动态静压的紊流度（ ）

与动态总压的紊流度（ ）存在接近于线性的关

系，如图 9所示，且与插板深度（表现为稳态周向

畸变指数 ），以及气流马赫数有关。因此，考

虑采用神经网络方法构建壁面动态静压的紊流度

（ ）、气流马赫（Ma）以及稳态周向畸变指数

（ ）与动态总压的紊流度（ ）的相关模型，实

现对动态总压紊流度的重构。

εpsd

∆
−
σ0

εptd

分别构建了以壁面动态静压紊流度 、中间

段气流马赫数 Ma和稳态周向畸变指数 为基

础的不同输入参数的神经网络模型，见表 4，神经

网络输出参数均为相应壁面动态静压测点相邻的

动态总压测点的动态总压紊流度 。对神经网
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t
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图 7    网络输入参数中壁面静压测点数量对流场重构精度的影响

Fig. 7    Number of wall static pressure probes in the network inputs on the flow field reconstructing accuracy
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图 8    壁面动态静压紊流度与动态总压紊流度的对比

Fig. 8    Comparison of dynamic wall static pressure

turbulence and dynamic total pressure turbulence
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图 9    壁面动态静压紊流度与动态总压紊流度的相关性

Fig. 9    Correlation between dynamic wall static pressure

turbulence and dynamic total pressure turbulence
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络结构选择单隐含层、隐含层节点数为 20的 BP
神经网络。对所有试验工况动态壁面静压（图 2
中 psd1）和动态总压（图 2中 ptd1）数据进行处理，共

得到了 1 500组数据，将试验数据按照 80%和

20%的比例随机分为训练样本集和验证样本集，

分别用于神经网络模型的训练和验证。

 3.2   紊流度重构结果

∆
−
σ0

图 10给出了各神经网络模型重构的动态总

压的紊流度与测量值结果的方均根误差对比。可

以看出，仅以壁面动态静压紊流度为输入的神经

网络模型对动态总压紊流度重构偏差较大，而输

入参数为壁面动态静压紊流度和气流马赫数的神

经网络模型重构精度较好，输入参数中增加

对模型重构精度提升不明显。因此，可以采用神

经网络方法建立壁面动态静压紊流度和气流马赫

数与动态总压紊流度的相关模型，实现对动态总

压紊流度的重构。
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图 10    不同神经网络模型动态总压紊流度重构结果对比

Fig. 10    Dynamic total pressure turbulence reconstructing

error of different neutral network models
 

对不同的壁面动态静压与动态总压测点组合

进行了动态总压紊流度重构验证，如图 11，可以

看出，动态总压紊流度重构值与测量结果计算值

吻合良好，偏差在±0.25%以内。表明采用壁面动

态静压紊流度和气流马赫数可以较好地重构获得

动态总压紊流度。采用该方法可以分别获得不同

动态总压测点的紊流度，进而得到整个流场的平

均紊流度。

 4    结　论

本文以畸变模拟试验测量的稳、动态总压和

静压数据为基础，采用神经网络方法，开展了基

于壁面静压数据的稳态总压畸变流场、稳态周向

畸变指数和动态总压紊流度重构研究，为航空发

动机畸变容限控制技术中进气畸变解算提供了一

种可行的方案，得到结论如下：

1） 基于已有的畸变流场测量数据，采用神经

网络方法，可以建立壁面稳态静压与稳态总压分

布的相关模型，实现根据有限数量壁面稳态静压

数据重构总压流场分布，重构流场的高、低压区

范围、总压数值以及稳态周向畸变指数与测量流

场结果吻合良好。

2）  在稳态总压流场重构神经网络模型输入

参数中增加中心稳态总压可以提高流场的重构精

 

表 4    不同输入参数的动态总压紊流度神经网络重构模型

Table 4    Dynamic total pressure turbulence reconstructing

neutral networks with different inputs

模型 输入参数 输出参数

WLD1 εpsd εptd

WLD2 εpsd+Ma εptd

WLD3 εpsd ∆
−
σ0+ εptd

WLD4 εpsd ∆
−
σ0+Ma+ εptd
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(a) 采用psd2紊流度及Ma重构ptd2紊流度

(b) 采用psd3紊流度及Ma重构ptd3紊流度

图 11    其他测点动态总压紊流度重构结果

Fig. 11    Dynamic total pressure turbulence reconstructed

results of other probes
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度，且相较于增加中心静压流场重构精度改善效

果更加明显。

3）  增加壁面外围的稳态静压测点数量可以

提高流场的重构精度，静压测点数量应综合考虑

测试改装复杂性和对安装段结构强度的影响，但

为确保稳态总压流场重构精度，建议壁面稳态静

压测点不少于 6点。

4） 采用神经网络方法，可以建立壁面动态静

压的紊流度、气流马赫数与流场动态总压紊流度

的相关模型，实现对动态总压紊流度的重构。
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