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摘　　　要：为完善和发展航空发动机进气旋流畸变研究体系，回顾了进气旋流畸变的产生与来源，概述了

国内外模拟旋流畸变的方法。归纳总结了不同类型、不同结构的旋流畸变对压气机以及航空发动机性能和稳

定性的影响。综合分析了当前旋流畸变研究存在的问题和困难，对旋流畸变的发展趋势进行了讨论，提出以

下建议：发展可变式旋流畸变发生器；探究旋流畸变对发动机整机性能的影响机理，为有效扩稳打下基础；要

利用多种途径开展旋流进气条件下的压气机／发动机扩稳研究；建立统一的旋流畸变评价指标，并纳入到综合

畸变指数系统中；探索小畸变进气道的设计方法。
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　进气道／发动机匹配问题历来是制约航空发

动机研发的最主要问题之一，进气道为发动机提

供的流场品质会直接影响发动机的性能和稳定工

作状态［１２］。而进气畸变是影响进气道／发动机匹

配的主要影响因素，按照畸变参数，进气畸变可以

分为总压畸变、总温畸变、旋流畸变、静压畸变、平

面波和复合畸变等［３］，就目前研究现状而言，对发

动机性能影响较大的主要是前三种畸变类型。

在进气畸变的研究历程中，最初旋流畸变并

不是进气道／发动机相容性评估中的重点。这是

因为早期推进系统结构简单，主要为直进气道，旋

流畸变现象并不明显，研究人员认为总压畸变是

机身与发动机不相容的根本原因，而旋流畸变是

伴随着总压畸变产生的衍生现象［４５］。此外，许多

军用飞行器的发动机带有可以减弱旋流畸变的进

口导流叶片。因此在早期，研究人员对进气畸变

的研究主要集中于总压畸变或总温畸变。美国机

动车工程师协会（ＳＡＥ）已经分别于１９８３年和

１９７８年颁布了关于燃气涡轮发动机进口总压畸

变和总温畸变研究与评定方法的相关规范———

ＡＲＰ１４２０和 ＡＩＲ１４１９等
［６７］。然而，随着大涵

道比发动机以及翼身融合体构型和Ｓ弯进气道的

出现，旋流畸变逐渐地独立于总压畸变成为进气

道与发动机相容性研究中面临的主要问题。但值

得关注的是，旋流畸变并非单独存在，在发动机进

口的畸变流场中，旋流畸变与总压畸变、总温畸变

等同时存在。

２０世纪７０年代起，战斗机对隐身性能的要

求日益突出，以目前最先进的第五代战斗机为例，

其典型的４Ｓ指标
［８］为：高机动性（ｓｕｐｅｒｍａｎｅｕ

ｖｅｒａｂｉｌｉｔｙ）、超声速巡航（ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｃｒｕｉｓｅ）、隐

身（ｓｔｅａｌｔｈ）、超视距攻击（ｓｕｐｅｒａｖｉｏｎｉｃｓｆｏｒｂａｔ

ｔｌｅａｗａｒｅｎｅｓｓａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ）。为满足上述性

能，Ｓ弯等曲折进气道由于隐蔽性好、雷达反射面

积小等优势而广受设计者青睐，国内外的先进战

斗机广泛采用了Ｓ弯进气道、埋入式进气道以及

ｄｉｖｅｒｔｅｒｌｅｓｓｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｉｎｌｅｔ（ＤＳＩ）等进气道。然

而这些进气道在提高战斗机隐身性、机动性、减轻

战斗机质量的同时，其弊端也不可避免地凸显出

来，进气道出口的旋流畸变会直接威胁到发动机

的稳定工作。例如，２０世纪７０年代，欧洲研制狂

风（Ｔｏｒｎａｄｏ）战斗机便采用了Ｓ弯进气道，在研

制过程中开展了充分的总温、总压畸变评估。在

地面实验时，发动机工作稳定，但试飞过程中，在

特定飞行条件下，发动机发生了喘振，后经调查，

直接原因就是旋流畸变。此外，战斧（Ｔｏｍａｈａｗｋ）

巡航导弹、Ｆ３５Ｂ在试飞和使用过程中也都出现过

因旋流畸变而导致发动机不稳定工作［９１０］。

本文对国内外发动机进气旋流畸变的研究现

状进行了总结，重点对旋流畸变的来源、旋流畸变

的模拟、旋流畸变对压气机和发动机性能影响以

及旋流畸变的抑制等方面进行了归纳和提炼，并

指出当前旋流畸变研究中存在的问题以及下一步

发展趋势。

１　旋流畸变的来源

旋流畸变通常由翼身融合体飞机、埋入式弯

曲型进气道以及机身和地面形成的发动机吸入涡

产生，当发动机进口气流角分布不均匀时会出现

进口旋流畸变。迄今为止，研究已发现十余种不

同的旋流畸变。Ｓ１６委员会于２０１０年编写并颁

布了旋流畸变评价的相关标准———ＡＩＲ５８６８《Ａ

ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｆｏｒａｓｓｅｓｓｉｎｇｉｎｌｅｔｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ》
［１０］，

标准将旋流畸变分为四种主要的类型：整体涡旋

流畸变、对涡旋流畸变、集中涡（缠绕涡）旋流畸变

和横向涡旋流畸变，其中整体涡和对涡旋流畸变

是最常见的形式，在现役绝大多数战斗机进气道

中都会产生。而集中涡和横向涡旋流畸变是较为

特殊的旋流，一般只在特定的条件下产生。如集

中涡一般在地面或近地条件下吸入地面旋涡时产

生。横向涡一般在特殊设计的涡轮螺旋桨发动机

或升力风扇进气道中产生。强烈的旋流畸变对于

推进系统性能和稳定性有较大影响［１０１１］。

在介绍旋流畸变的类型之前，需介绍一个重

要的定义：旋流角。将旋流角（γ）定义为发动机进

口气流的周向速度分量与轴向速度分量之比。旋

流角的定义式为

γ＝ａｒｃｔａｎ
犝θ
犝（ ）
狓

（１）

式中犝θ表示气动交界面（ＡＩＰ）上某点周向速度

分量，犝狓 表示ＡＩＰ上某点轴向速度分量。

下面介绍四种主要类型的旋流畸变及其产生

来源。

１１　整体涡旋流畸变

整体涡旋流畸变是进气道旋流畸变的基本形

式之一，在布置有Ｓ型进气道或者做战术机动产

生攻角或侧滑角的飞机中广泛存在。当发动机进

口气流都沿同一方向旋转时就会形成整体涡旋流

畸变。如果气流旋转方向和压气机旋转方向相

同，则称之为正向（或同向）整体涡旋流畸变，如图

６６４２
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１（ａ）；反之，如果旋转方向相反则称之为负向（或

反向）整体涡旋流畸变，如图１（ｂ）。其中γ和θ

分别代表旋流角和周向位置。

图１　整体涡旋流畸变周向速度矢量和旋流角周向

分布［１２］

Ｆｉｇ．１　Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｓａｎｄｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｗｉｒｌａｎｇｌｅｐｒｏｄｕｃｅｄｗｉｔｈ

ｂｕｌｋｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ
［１２］

整体涡旋流畸变可以由许多进气道外部或内

部机械装置产生，并且此类旋流畸变对外部流动条

件较为敏感。例如，当外部产生的大尺度旋涡被吸

入皮托式进气系统（Ｐｉｔｏｔｓｔｙｌｅｉｎｌｅｔｓｙｓｔｅｍ），ＡＩＰ

上就会产生整体涡旋流畸变，如图２所示。这种

大尺度的外部旋涡可能由外部机身部件产生，比

如说翼尖旋涡或者侧滑时机身产生的旋涡。而内

部机械装置产生整体涡旋流畸变是进气系统几何

图２　大尺度旋涡吸入进气道产生整体涡旋流畸变

示意图［１０］

Ｆｉｇ．２　Ｂｕｌｋｓｗｉｒｌｄｉｓｔｒｏｔｉｏｎｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｉｎｇｅｓｔｉｎｇ

ａｌａｒｇｅｓｃａｌｅｖｏｒｔｅｘｉｎｔｏｔｈｅｉｎｌｅｔ
［１０］

特征与来流条件共同作用的结果。例如，整体涡

旋流畸变可能在辅助动力装置（ａｕｘｉｌｉａｒｙｐｏｗｅｒ

ｕｎｉｔ，ＡＰＵ）、航海和工业发动机上比较常见的腔

室型进气道中形成发展。以横向流条件下的腔室

型进气道（ｐｌｅｎｕｍｓｔｙｌｅｉｎｌｅｔ）为例，说明进气旋

流畸变在进气室中的发展。如图３所示，横向流

以与旋转轴正交的方向进入腔室型进气道将导致

压气机进口整体涡旋流畸变的形成。

图３　横向流条件下腔室型进气道中整体涡旋流畸变的

形成［１０］

Ｆｉｇ．３　Ｂｕｌｋｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｇｅｎｅｒａｔｅｄｉｎｐｌｅｎｕｍｓｔｙｌｅ

ｉｎｌｅｔｉｎｃｒｏｓｓｗｉｎｄ
［１０］

Ｓ弯进气道是另一种常见的产生整体涡旋流

畸变的进气装置。出于隐身性能的考虑，一些高

性能战斗机和巡航导弹常采用这种进气道。当含

有静压梯度的Ｓ弯气流与转折面相互作用，会产

生与转折面正交的总压梯度，来流经过这一非轴

对称的总压梯度就会产生整体涡旋流畸变。和正

交于转折面的压力梯度相关的旋涡是出口转折面

整体涡旋流畸变产生的必要条件。

导致Ｓ弯进气道整体涡旋流畸变开端的总压

梯度来源于进气道进口处当地的气流分流。图４

给出了横向流条件下一个Ｓ弯进气道沿竖直线垂

直旋转后的示意图。如图所示，由横向流气流分

离（垂直于管道转折面向外）产生的一个低压区导

致了低能流周向迁移到管道转折面的内半径处。

迁移导致了一个顺时针（从前向后看）的整体涡。

相反方向的横向流会产生旋转方向相反的整体

涡。横向流可能产生不同类型的整体涡旋流畸

变，这取决于发动机的旋转方向。

狂风战斗机在试飞中屡次出现发动机不稳定

工作的情况，研究发现导致其不稳定的原因是旋

流畸变。这种战斗机进气道的特点是安装在侧

边，并带有一个水平的转折面，如图５。起飞时高

流动性气流的摄入可能导致底部唇口气流分离，

分离在水平转折面向外方向产生低压区域，当这

一低压低能流通过进气道转折面并向内半径迁移

时，就为整体涡旋流畸变的形成创造了必要条件。

左侧和右侧进气道（从后向前看）将在 ＡＩＰ上产

７６４２
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图４　横向流条件下垂直转折型进气道产生整体涡旋流畸变示意图
［１０］

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｌｅｔｄｕｃｔｗｉｔｈａｔｕｒｎｗｉｌｌｇｅｎｅｒａｔｅａｂｕｌｋｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎｉｎｃｒｏｓｓｗｉｎｄ
［１０］

图５　狂风战斗机两侧进气道产生异向整体涡旋流

畸变示意图［１０］

Ｆｉｇ．５　Ｏｐｐｏｓｉｔｅｂｕｌｋｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎｇｅｎｅｒａｔｅｄ

ｂｙｔｗｏｓｉｄｅｉｎｌｅｔｓｏｆＴｏｒｎａｄｏｆｉｇｈｔｅｒ
［１０］

生整体涡旋流畸变，但是因为进气道转折方向相

反，所以它们各自产生的整体涡旋转方向相反。

由于左侧和右侧发动机沿同一方向旋转，因此一

个进气道将产生负向整体涡旋流，而另一个产生

正向整体涡旋流。

超声速工作时，相同的侧面布局进气道在顶

部唇口分离条件下会产生与起飞时相反的整体涡

旋流畸变。在图５给出的例子中，当底部唇口气

流在大攻角条件分离时，左侧发动机会经历一个

负向的整体涡旋流畸变。如果在超声速飞行时唇

口顶部分离，每个进气道产生的整体涡旋转畸变

方向和图５中给出的相反，这时右侧发动机遭遇

负向整体涡旋流畸变。

１２　对涡旋流畸变

从产生旋流畸变的条件和实际情况来看，对

涡旋流畸变是最常见的旋流畸变类型。对涡旋流

畸变的形成可以从压力梯度和动量的角度解释。

如图６上方Ａ区域所示，能量分布均匀的理想流

体经过弯道，静压随着转折半径的增加而增加，以

此来平衡朝着壁面外侧的离心力，同时壁面外侧

流体的速度相应减小。相反壁面内侧静压降低，

同时流体速度相应增大。

由于从壁面到核心区流体速度从零变化到最

大值，因此实际上流体经过弯道时伴随着不均匀

的动量分布。加速移动的核心流在离心力和压力

作用下导致核心区向着弯道外侧偏离。靠近弯道

外侧的流体必须和逆压梯度达到协调，如图６上

方Ａ区域所示。靠近外侧的近壁面低能流体不

能穿过逆压梯度，转而移向弯道内侧的低压区域。

低能流向弯道内侧移动，高速核心流向弯道外侧

移动，这两者结合建立了两个二次流单元，如图６

下方Ｂ区域所示。

８６４２
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图６　弯道中对涡旋流畸变形成的示意图
［１０］

Ｆｉｇ．６　Ｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｐａｉｒｅｄｓｗｉｒｌｄｉｓｔｒｏｔｉｏｎｉｎ

ａｄｕｃｔｂｅｎｄ
［１０］

流体经过一个转折面将产生一组对涡旋流畸

变（每转一组），流体经过两个转折面将产生两组

对涡旋流（每转两组）。每转一组对涡旋流表示经

过一个旋转周期，每个风扇／压气机叶片遭遇一组

对涡旋流；每转两组对涡旋流表示经过一个旋转

周期，每个叶片遭遇两组独立的对涡旋流。图７

给出了每转一组对涡和每转两组对涡的横截面示

意图及其旋流角的周向变化。

图７　对涡旋流畸变的速度投影矢量图
［１２］

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｏｊｅｃｔｅｄｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｓｐｒｏｄｕｃｅｄｗｉｔｈ

ｐａｉｒｅｄｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ
［１２］

另一种常见的对涡旋流畸变来源是腔室型进

气道，这种进气道在 ＡＰＵ上比较常见。图８给

出了一个典型的腔室型进气道，可以看到腔室聚

集气流并使其沿管道侧壁偏转，最终驱使气流进

入压气机喇叭口，图中腔室上部开放入口的箭头

指示了来流的方向。

对涡旋流畸变根据上游进口几何条件和气流

条件可能会有不同的形式，这表现为旋流角沿周

图８　由腔室型进气道产生的对涡旋流畸变
［１２］

Ｆｉｇ．８　Ｐｌｅｎｕｍｓｔｙｌｅｉｎｌｅｔｇｅｎｅｒａｔｅｄｐａｉｒｅｄ

ｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ
［１２］

向的分布情况，如旋流角的周向平均值是否为

零。在横截面周向速度矢量上这种不同表现为

周向速度矢量是否成轴对称。一般情况下，根

据环面某一半径处的旋流角周向分布还不足以

确定整个环面的旋流情况，需要从叶根到叶尖

选择不同径向位置进行旋流角测量，进而确定

整个环面的旋流情况，如图９。此外，受上游几

何或者横向流条件影响，对涡旋流畸变可能会

转变为整体涡旋流畸变。

上文描述了一些能产生显著对涡旋流畸变的

图９　环面对涡旋流畸变模式示意图
［１２］

Ｆｉｇ．９　Ｐａｉｒｅｄｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎｏｎ

ｍｅａｓｕｒｉｎｇｒｉｎｇｓ
［１２］

９６４２
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进气装置，如Ｓ弯进气道、腔室型进气道等。除此

之外，还有其他一些可以产生旋流畸变的情况，如

横截面为圆形的直进气道在风扇或者压气机前的

ＡＩＰ也可能发展出对涡旋流畸变。当发动机上游

气流带有总压畸变时，该气流在进入压气机之前

会发生重新分布。这是因为压气机进口需要一个

依赖于出口条件的特定换算流量分布。气流重新

分布的过程导致发动机入口气流发生偏转，此时

如果上游总压畸变是非轴对称的，就会产生弱对

涡旋流畸变。

１３　集中涡旋流畸变

地面进气旋流会引起一些问题，如发动机吸

入异物和稳定裕度损失，因此地面进气旋流也成

为许多研究的课题之一［１３１６］。集中涡是一种分布

较为紧密的旋涡，它可以由许多机械装置产生。

同整体涡和对涡旋流畸变相比，它的作用范围较

小。通常来说，集中涡旋流畸变会伴随周向总压

畸变，严重的低压区会导致发动机喘振。同时由

于进口条件的影响，进口旋流的位置非常不稳定，

因此集中涡旋流畸变通常是时变的。飞行器边条

翼上游或扩展翼前缘产生的翼尖涡以及吸附于地

面或者机身的旋涡等都是常见的集中涡旋流畸变

来源。

在地面或近地工作时，发动机中形成的旋涡

被称为地面进气旋涡或地面旋涡。一般而言，

地面进气旋涡的形成需要三个必要条件：聚集

气流的进气装置、附着旋涡的地面驻点和来流

涡量。以地面工作的飞机为例，进气道提供了

聚集气流的装置，跑道表面提供了旋涡附着点，

地面的边界层气流提供了需要的来流涡量。另

外，集中涡也可能附着于除地面外的其他表面。

如图１０，对于安装在机身的发动机，虽然其进口

相对远离地面，但是较为靠近机身表面，在飞行

器静止或近静止工作状态时，机身与进气道之

间或者机翼表面上游与进气道之间可能形成集

中涡旋流畸变。

图１０　装于机身的发动机产生的集中涡示意图
［１０］

Ｆｉｇ．１０　Ｅｎｇｉｎｅｇｅｎｅｒａｔｅｓｔｉｇｈｔｌｙｗｏｕｎｄｐａｉｒｅｄｖｏｒｔｅｘ
［１０］

研究表明集中涡旋流畸变的形成依赖于周围

环境的涡源、相对风向、风强度和邻近进气道的地

平面驻点。风吹过地面或者到达进口的气流有一

个垂直或水平速度分量会在发动机远上游形成剪

切气流，远上游的剪切气流实际上就是一种旋涡。

地面旋涡可以在无风、迎风、侧风和顺风条件下形

成，其大小和范围受风向的影响。一般情况下，侧

风条件下产生的旋涡强度明显高于无风条件。此

外，风向和速度也会影响ＡＩＰ上集中涡旋流畸变

的位置［１７］。

１４　横向涡旋流畸变

布局短直进气道的发动机在遭遇横向流时可

能会产生横向涡旋流畸变，在升力风扇、涡桨和涡

轴发动机上比较常见，它有别于对涡旋流畸变。

对涡旋流畸变旋流角大小和方向沿径向可能有较

大变化（图９），而横向涡旋流畸变旋流角大小和

方向沿径向的变化较小（图１１）。横向涡比值可

以用进气旋流周向速度与轴向速度之比来表示

（即旋流角的正切值）。

图１１　环面横向涡旋流畸变模式示意图
［１２］

Ｆｉｇ．１１　Ｃｒｏｓｓｆｌｏｗｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎｏｎ

ｍｅａｓｕｒｉｎｇｒｉｎｇｓ
［１２］

０７４２



　第１２期 程邦勤等：航空发动机进气旋流畸变研究综述

２　旋流畸变的评定

在发动机的研制过程中，对发动机进行稳定

性评估的主要目的是对飞行包线内所有可能出现

的进气畸变进行测试评估，在最严重的畸变条件下

实现可接受的发动机稳定工作范围，保证推进系统

在整个飞行包线内稳定工作，在发动机的整个生命

周期内不会出现重大的稳定性问题［３，１８１９］。为实

现这个目的，采用适当的畸变评价指标对畸变特

征进行捕捉进而评估畸变对发动机的影响是十分

必要的。文中第１节中介绍到旋流畸变主要分为

整体涡旋流畸变、对涡旋流畸变、集中涡旋流畸变

和横向涡旋流畸变四类主要类型，采取的旋流畸

变评价指标应能辨别出不同的旋流流场，并能评

判旋流强度等信息。

在早期，国内外针对畸变流动的研究主要集

中于压力畸变，因此当时提出的发动机综合畸变

指数也是基于压力这一参数提出的，例如俄罗斯

提出的发动机进口流场的综合畸变指数（犠），要

求进气道实验所获得的最大畸变指数低于规定

值。我国军标也有动态畸变指数、稳态畸变指数

以及综合畸变指数等，相应的欧美国家也有各自

的畸变指数。而随着Ｓ弯等弯折较多的进气道出

现后，研究人员发现仅仅依赖基于压力、温度等参

数所建立的畸变指数无法很好地解决新的问题，

因此针对旋流畸变问题，国内外前后提出了多种

评定方式和评价体系。

Ａｕｌｅｈｌａ
［２０］在表征旋流特性时用了珋τ８７这一参

数，其意为位于径向位置为０．８７犚ｍａｘ处的气流切

向流动角的平均值，犚ｍａｘ为进气道出口半径。郭

荣伟等也于１９８２年仿照压力畸变评价指标犇犆６０

建立了旋流指数犛犆６０
［２１２２］

另外还有一些研究人员根据研究的不同装备

提出了相应的评价指标，但得到普遍认可和关注

的主要有以下两种评价指标。

２１　基于珔τ８７的评价指标

彭成一等［２３］认为在旋流畸变领域，整体涡旋

流畸变是影响发动机稳定性的最主要旋流类型，

但研究人员对普遍存在的对涡旋流也相当关心，

结合狂风战斗机进气道／发动机相容性问题解决

经验，选取０．８７犚ｍａｘ处进行参数测量和相关评定。

其中整体涡强度用珋τ８７表示，珋τ８７为τ８７的平均值，τ８７

为０．８７犚ｍａｘ处的切向分速与管道流速的比值，此

比值由气流切向角δ决定，即ｔａｎδ。计算分析中，

为了分析方便起见，直接采用δ来表征珋τ８７的

数值。

旋流畸变评价指标为

整体涡指数

犛ｃｂ＝
珋τ８７

τ８７ ｍａｘ

（２）

　对涡强度

τｃｔ＝
τ８７，ｍａｘ－τ８７，ｍｉｎ

２
（３）

　对涡指数

犛ｃｔ＝
τ８７，ｍａｘ－τ８７，ｍｉｎ

２τ８７ ｍａｘ

（４）

式中犛ｃｂ与犛ｃｔ的意义在于它们鲜明地给出了旋流

流场在纯整体涡状态和纯对涡状态之间所居的位

置，即：纯整体涡时，犛ｃｂ＝１，犛ｃｔ＝０；纯对涡时，

犛ｃｂ＝０，犛ｃｔ＝１。

上文中的评价指标和测量位置的选取参考了

狂风战斗机的研制经验，但对于不同的发动机类

型，若仍选取０．８７犚ｍａｘ位置进行测量，其可靠性和

准确性便无法保证。

２２　犃犐犚５６８６

Ｓ１６委员会于２０１０年所公布的标准 ＡＩＲ

５６８６
［１０］给出了最新的旋流畸变评价指标体系，也

是当前最具权威和普适性的一套标准，为建立统

一的旋流畸变评价体系起到了巨大的推动作用。

ＳＡＥ
［２４２６］提出通过将畸变评价指标与压气机

的性能变化相关联，以量化畸变对特定类型发动

机性能和稳定性的影响，为日后新型发动机的设

计研究提供参考。这就要求畸变评价指标必须能

够捕捉到畸变的所有关键特征，并且独立于特定

类型的进气道、机身以及发动机。在建立了某类

畸变的全面数据信息后，其他类型畸变的信息也

可以类似地推断出来，这就使得一种发动机的研

发经验可以用于其他相似类型发动机的研发过

程，进而大大节约了研发成本。

ＳＡＥ提出的旋流畸变评价标准是在旋流角

的基础上，采用三个指标和两个子参数对旋流畸

变进行评价。三个指标分别为旋流扇区、旋流强

度和旋流方向，一个子参数为周向范围［２７］。

从ＡＩＰ的测环上可以得到测环上的旋流角

分布例如图１２所示。

１）旋流扇区

测环上旋流扇区的计算式为

犛＋ｓ犻，１ ＝
１

θ
＋
犻，１∫
θ
＋
犻，１

γ（θ）犻ｄθ （５）

１７４２
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图１２　测环上旋流角分布
［２７］

Ｆｉｇ．１２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｗｉｒｌａｎｇｌｅｏｎｍｅａｓｕｒｉｎｇｒｉｎｇ
［２７］

犛＋ｓ犻，２ ＝
１

θ
＋
犻，２∫
θ
＋
犻，２

γ（θ）犻ｄθ （６）

犛－ｓ犻，１ ＝
１

θ
－
犻，１∫
θ
－
犻，１

γ（θ）犻ｄθ （７）

犛－ｓ犻，２ ＝
１

θ
－
犻，２∫
θ
－
犻，２

γ（θ）犻ｄθ （８）

　图１２表示该环线上有两个正旋流扇区和两

个负旋流扇区，旋流扇区定量地表示正向旋流角

在该环线上的平均值犛＋ｓ 和负向旋流角在该环线

上的平均值犛－ｓ 。

２）旋流强度

测环上旋流强度的计算式为

犐ｓ（犻）＝


犿

犽＝１
（犛＋ｓ犻，犽·θ

＋
犻，犽）＋

犿

犽＝１
（犛－ｓ犻，犽 ·θ

－
犻，犽）

３６０

（９）

　旋流强度犐ｓ 描述了在给定环线上由旋流造

成的周向流动偏离轴向流动的畸变水平。

３）旋流方向

测环上旋流方向的计算式为

犇ｓ（犻）＝


犿

犽＝１
（犛＋ｓ犻，犽·θ

＋
犻，犽）＋

犿

犽＝１
（犛－ｓ犻，犽·θ

－
犻，犽）


犿

犽＝１
（犛＋ｓ犻，犽·θ

＋
犻，犽）＋

犿

犽＝１
（犛－ｓ犻，犽 ·θ

－
犻，犽）

（１０）

　旋流方向表征了在给定环线上旋流的整体趋

势，标准正向整体涡旋流畸变的旋流方向为１，标

准对涡旋流畸变的旋流方向为０。

４）旋流组数

测环上旋流组数的计算式为

犘ｓ（犻）＝


犿

犽＝１
（犛＋ｓ犻，犽·θ

＋
犻，犽）＋

犿

犽＝１
（犛－ｓ犻，犽·θ

－
犻，犽）

２·ｍａｘ｛犛＋ｓ犻，犽·θ
＋
犻，犽，犛

－
ｓ犻，犽·θ

－
犻，犽 ｝犽＝１，…，犿

（１１）

　旋流组数表示在给定环线上正向和负向旋流

区域的相对组数。标准整体涡旋流的旋流组数为

０．５，标准对涡旋流的旋流组数为１。

相比于珋τ８７旋流评价指标，ＡＩＲ５６８６给出的

评价指标更具普适性，但仍存有缺陷。对进气畸

变进行评定时通常需要提取压气机前 ＡＩＰ各测

环上的流场畸变信息，对于总压畸变，ＡＩＰ通常设

置在压气机进口前１．５倍外径处
［７］；对于旋流畸

变，ＳＡＥ对ＡＩＰ的选取进行了广泛测试，但由于

进气系统气动条件较为复杂，ＡＩＰ位置的选取仍

存在争议，需要根据特定的机身、进气道和发动机

的构型进行选取［１０］。

３　旋流畸变的模拟方法

在进行旋流畸变对发动机性能和稳定性影响

的实验研究时，一些小型飞行器或发动机可以直

接在风洞中模拟在飞行条件下由机身或进气道产

生的旋流畸变，但对于大型飞行器，在地面实验条

件下模拟实际飞行条件下形成的旋流畸变难度较

大，成本较高，有些甚至在地面实验条件下无法实

现。因此，为了降低地面实验的难度和成本，研究

人员通常会设计旋流畸变发生器模拟旋流畸变，

将发动机与旋流畸变发生器相连接，通过发动机

进口前的旋流畸变发生器产生旋流，测试发动机

性能和稳定性的变化情况，旋流畸变发生器的一

般设计过程为：由进气道出口目标旋流场选择合

理的旋流畸变发生器的类型，迭代设计旋流畸变

发生器并采用数值模拟进行大量的数值实验，然

后进行缩比模型吹风实验而最终完成旋流畸变模

拟器的设计或进一步修改。

已有的旋流畸变发生器主要包括以下四种

类型。

３１　转向叶片法

狂风战斗机研制后不久，Ｇｅｎｓｓｌｅｒ等
［２４］就提

出了为发动机地面实验设计旋流畸变发生器的两

种方法。其中一种方法是采用类似于发动机进口

导流叶片的转向叶片来产生旋流，图１３展示了这

种类型的旋流畸变发生器，其中图１３（ａ）能够产

生整体涡旋流畸变，图１３（ｂ）能够产生对涡旋流

畸变。

采用这种旋流畸变发生器产生的整体涡和对

涡旋流畸变与所需求的旋流场在形状上能够大致

匹配，但是在流场细节上，例如旋流角在截面上的

分布仍与目标旋流场存在较大差异，这种差异在

对涡旋流场中尤为明显。作者认为这是由于旋流

２７４２
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图１３　叶片式旋流畸变发生器
［２４］

Ｆｉｇ．１３　Ｖａｎｅｔｙｐｅｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｇｅｎｅｒａｔｏｒ
［２４］

畸变发生器采用直叶片的缘故，尤其是在大角度

旋流区域，如果采用弯曲型叶片则能够更加准确

地模拟所期望的旋流场。但以当时的制造工艺很

难精确实现弯曲型叶片的几何结构细节，而现代

的数字化制造工艺则更适合这种复杂几何结构的

转向叶片。

继Ｇｅｎｓｓｌｅｒ之后，Ｆｌｉｔｃｒｏｆｔ等
［２８］和 Ｇｏｖａｒｄ

ｈａｎ等
［２９］采用相似的旋流畸变发生器研究了整

体涡旋流畸变对压气机性能的影响。与之前的研

究类似，他们并没有生成在实际中由机身和进气

道产生的特定类型的旋流畸变，而是设计了两种

最大旋流角分别为８°和１０°的整体涡旋流发生

器，由于研究的重点在于风扇性能的变化情况，所

以并没有对旋流畸变发生器产生的旋流场进行量

化分析。

在国内，研究人员也基于转向叶片法模拟整

体涡和对涡等旋流结构。中国飞行试验研究院的

姜健、邓小宝、叶飞等［２５，３０３１］设计了一种叶片式旋

流畸变发生器，通过改变叶片构型和布局能够产

生不同强度的整体涡、对涡以及偏移对涡。屠宝

锋等［３２］设计了一款可调叶片式旋流畸变发生器，

通过改变叶片组数和叶片出口转角来改变旋流的

种类和强度。空军工程大学的李军团队［３３３４］也基

于叶片式旋流畸变发生器开展了不同结构的旋流

模拟。

从上述研究中可以得知，转向叶片法制作简

单，对工艺要求较低，在当时加工工艺较低的背景

下，较好地实现了整体涡和对涡旋流的模拟。但

采用转向叶片仅能够生成一般样式的整体涡和对

涡旋流，这种方法不适用于产生更为复杂的旋流

畸变场，例如在实际飞行中由机身和进气道产生

的特定结构形式的旋流畸变流场。

３２　三角翼法

Ｇｅｎｓｓｌｅｒ等
［２４］的研究表明，具有一定攻角的

三角翼能够产生对涡旋流，对涡旋流的强度与三

角翼的攻角相关。如图１４所示，Ｐａｚｕｒ和Ｓｃｈｍｉｄ

等［３５３６］在风洞中设置三角翼并通过改变攻角产生

了不同强度的对涡旋流，进而研究了对涡旋流畸

变对压气机性能的影响，结果表明对涡旋流畸变

使压气机的性能下降，效率降低。

图１４　三角翼式旋流畸变发生器
［３５］

Ｆｉｇ．１４　Ｄｅｌｔａｗｉｎｇｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｇｅｎｅｒａｔｏｒ
［３５］

三角翼式旋流畸变发生器与转向叶片法相

比，结构更加简单，能够方便地调节对涡的强度和

位置，并且加工制造的成本低、周期短。但其弊端

也十分突出，这种类型的旋流畸变发生器生成的

旋流种类比较单一，只适用于产生对涡旋流，不能

模拟出在实际飞行中产生的复杂结构形式的旋流

类型。

３３　旋流腔法

另一种产生旋流畸变的方法是使用旋流发生

管道，又称之为旋流腔。旋流腔的原理是使气流

从一定的角度进入旋流腔，通过改变腔室调节板

的数量、尺寸和位置在腔室出口产生不同类型的

旋流畸变，其中一种整体涡腔室型旋流畸变发生

器的结构如图１５所示。

图１５　腔室型旋流畸变发生器
［３７］

Ｆｉｇ．１５　Ｃｈａｍｂｅｒｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｇｅｎｅｒａｔｏｒ
［３７］

如图１６所示，通过改变旋流腔的进气方式可

以得到不同类型的旋流畸变。Ｓｈｅｏｒａｎ和Ｂｏｕｌ

３７４２



航　空　动　力　学　报 第３５卷

图１６　腔室型旋流畸变发生器的工作原理
［３７］

Ｆｉｇ．１６　Ｗｏｒｋｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｃｈａｍｂｅｒｓｗｉｒｌ

ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｇｅｎｅｒａｔｏｒ
［３７］

ｄｉｎ等
［３７３８］对设计的旋流腔进行ＣＦＤ数值模拟，

得到了几种不同类型的旋流畸变，包括整体涡、对

涡及偏移对涡旋流畸变。

在此之后，Ｄａｖｉｓ等
［３９］拟采用腔室型旋流畸

变发生器与Ｆ１０９涡扇发动机联合实验以测试旋

流畸变对发动机的影响，但由于旋流腔产生的旋

流畸变控制难度很大，因此仅进行了腔室型旋流

畸变发生器的测试，最终放弃了与Ｆ１０９发动机

的联合实验。

在国内，空军工程大学的程邦勤团队［４０］利用

腔室型旋流畸变发生器模拟不同强度的整体涡和

对涡旋流畸变，并开展了旋流畸变对压气机性能

影响的相关研究。

腔室型旋流畸变发生器的优点在于可以通过

改变进气方式和调节挡板产生多种不同类型的旋

流，并且腔室型结构在发动机前没有类似于转向

叶片和三角翼这种易断裂和吸入发动机的不稳定

结构。但是腔室型旋流畸变发生器仍然只能产生

一般结构形式的旋流畸变场，不能模拟出在实际

飞行中产生的复杂结构形式的旋流类型，并且只

能对产生的旋流场进行粗略调整，不能对流场细

节进行精确控制。

３４　畸变网法

Ｈｏｏｐｅｓ等
［４１］基于叶片法设计了旋流畸变网

式的旋流畸变发生器。Ｎｅｌｓｏｎ等
［４２］利用ｐａｒｔｉｃｌｅ

ｉｍａｇｅｖｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙ（ＰＩＶ）技术对采用畸变网法设

计的旋流畸变发生器进行了流场测量，证明了该

方法的有效性。可根据目标图谱设计相应的畸变

网，结构稳定，模拟精度高。这种旋流畸变网的突

破性在于可以模拟任意结构样式的旋流图谱，打

破了以往旋流畸变发生器只能模拟整体涡和对涡

旋流的局限性。国内，空军工程大学的张磊等［４３］

也开展了相关研究，图１７是根据某型Ｓ弯进气道

出口旋流图谱以及某型翼身融合体布局飞机发动

机进口旋流设计的旋流畸变网。

图１７　畸变网式旋流畸变发生器
［４３］

Ｆｉｇ．１７　Ｓｔｒｅａｍｖａｎｅｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｇｅｎｅｒａｔｏｒ
［４３］

虽然旋流畸变网法结构稳定，模拟精度高，控

制简单，但是存在以下两个问题：

其一，旋流畸变网设计过程繁琐，需根据目标

流场反复调整叶片稠度、弦长以及安装角等叶型

参数。为提高设计效率，缩短设计时间成本，南京

航空航天大学的叶飞［４４］基于紊流涡模型以及线

性叠加理论建立了旋流模拟理论模型，并编写了

软件，输入旋流涡数量及相关旋流参数，即可较为

准确地设计旋流畸变网。空军工程大学的王加乐

等［４５］基于所设计的可控扩散叶型（ＣＤＡ叶型）叶

型，探究了叶片稠度、ＡＩＰ位置、安装角增量、马赫

数以及圆形旋流畸变网的直径等参数对叶片生成

旋流的影响，并拟合出计算公式，有效缩短了设计

时间。

其二，每个旋流畸变网仅能模拟一个流场，而

进气道在实际飞行中会随着飞机飞行姿态、飞行

状态的变化产生大量的不同结构、不同强度的流

场，若采用旋流畸变网来复现这些流场，必定需要

设计大量的旋流畸变网，通过更换不同的旋流畸

变网来实现不同的畸变流场模拟，若通过旋流畸

变网模拟一个飞行包线进气道出口的所有流场，

其模拟效率极低，每个旋流畸变网的利用程度极

低，造成资源过度浪费，还要在实验台更换不同的

旋流畸变发生器来模拟不同的目标流场，在实验

时要频繁开关电动机或者频繁开车、停车，每次实

验前调整校核实验台状况。如何构建一个模拟精

度高、利用率高、适用性强的虚拟／模拟进气模型

成为当前亟待解决的问题。

４７４２
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旋流畸变发生器通常安装在压气机前的圆形

管道，当气流流经旋流畸变发生器后，会产生强度

较大的旋涡，流场紊流度很高，随着产生的涡系结

构向下游发展，在发展的过程中，由于涡系的掺混

作用及管道附面层的阻滞作用，旋流强度将会降

低，流场紊流度会降低，流场将更趋于均匀，因此

在旋流畸变发生器下游的流场是变化的，这便要

求在旋流畸变发生器下游选定一个合理而稳定的

截面作为ＡＩＰ，在设计旋流畸变发生器时，应将目

标流场与ＡＩＰ的旋流场进行对比，在过去的研究

中虽然对ＡＩＰ的选取位置仍存有争议，但较普遍

地认为ＡＩＰ选取在旋流畸变发生器下游１倍管

径附近是较为合理的。

设计完旋流畸变发生器后，如何评价其性能

的优劣也是研究人员关注的一个问题。首先应对

比目标流场与ＡＩＰ流场的整体图谱，主要对比速

度矢量场与旋流角云图的相似程度。其次应在流

场中设置测环（图１１），在测环的基础上，对比分

析旋流角以及相关的旋流畸变评价指标，深层次

地对比流场的相似程度，进而评判旋流畸变发生

器的性能。

４　旋流场的测量

旋流畸变研究离不开旋流场的测量，无论是

进气道出口旋流场或者是模拟器下游的旋流场，

都必须进行旋流测量。与压力场、温度场的测量

相比，旋流测量相对繁杂一些。目前传统的办法

是多孔探针测量，例如最常用的五孔探针，这是一

种非常实用、非常麻烦而技术含量又不高的测量

方法，牵涉到小直径的多孔探针和探针耙研制、校

准、实际测量等一系列繁琐的工作，当然也可以采

用热线或其他可能的电子测量仪来测量。

本文重点介绍当前应用最广泛的五孔探针测

量方法。一种五孔探针如图１８所示
［４６］。

五孔探针是高效测量三维流场的有力工具，

五孔探针根据使用方法可分为三类：全对向测

量、半对向测量以及不对向测量。其中全对向

测量要求探针中间的孔要完全对准气流，这是

不容易做到的，因此很少采用此种测量方法。

半对向测量的探针尾部带有角度盘，气流角α可

以通过该盘读出，实验中仅需测量偏转角β和气

流速度大小。但该方法不利于将数据统一集成

处理，当测量点较多，需测量的流场较为复杂

时，大多采用不对向测量的方法。下面介绍两

种不对向测量方案。

图１８　五孔探针
［４６］

Ｆｉｇ．１８　Ｆｉｖｅｈｏｌｅｐｒｏｂｅ
［４６］

４．１　不对向测量方案一

首先，根据探针标定的五个孔的数据，可计算

获得俯仰角系数犓α 和偏航角系数犓β，基于犓α、

犓β和α、β可绘制特性网图犓α、犓β＝犳（α，β），即可

根据测量数据计算获得的犓α、犓β 在特性网图中

查到α和β。

图１８展示了一种五孔探针的结构示意图，在

探头上有五个孔，分别标为１～５号，对应的探针

尾部接头的长度由短至长，测得的压力值编为

狆１～狆５。其中犓α、犓β计算式如下：

犓α ＝
狆３－狆１

（狆２－狆１）－（狆２－狆３）
（１２）

犓β＝
狆５－狆４

（狆２－狆４）－（狆２－狆５）
（１３）

获得犓α、犓β 便可在五孔探针特性网图犓α、

犓β＝犳（α，β）中查找相应的α和β。进一步计算速

度系数犓ｖ。

犓ｖ＝
ρ狏

２／２

狆２－狆３
（１４）

根据α和β可从五孔探针的速度特性图犓ｖ＝

犳（α，β）中查找 犓ｖ 值，再由公式可计算获得

ρ狏
２／２，其中ρ代表当地大气密度，狏代表当地气

流速度。

根据狆１～狆５ 可计算获得犓１。

犓１ ＝
狆１－狆３

狆２－（狆１＋狆３＋狆４＋狆５）／４
（１５）

　根据犓１ 和α可在总压特性图中查出总压系

数犓０，这样便可计算获得总压狆０，再根据动压头

便可计算获得静压，最终获得总压狆０、静压狆ｓ以

及α、β。

犓０ ＝
狆２－狆０

狆２－（狆１＋狆３＋狆４＋狆５）／４
（１６）

狆ｓ＝狆０－ρ狏
２／２ （１７）

５７４２
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４．２　不对向测量方案二

方案的测量思路为，根据五个孔测量的压力，

计算获得犓α、犓β，便可在五孔探针特性网图犓α、

犓β＝犳（α，β）中查找相应的α和β。根据α和β在

五孔探针的总压特性图上犓０＝犳（α，β）上查到总

压系数，计算总压，再根据α和β从五孔探针的速

度特性图上犓ｖ＝犳（α，β）查得动压系数，计算获得

动压，最终获得静压。

俯仰角系数

犓α ＝
狆３－狆１

狆２－（狆１＋狆３＋狆４＋狆５）／４
（１８）

　　偏航角系数

犓β＝
狆５－狆４

狆２－（狆１＋狆３＋狆４＋狆５）／４
（１９）

　　总压系数

犓０ ＝
狆０－狆２

狆２－（狆１＋狆３＋狆４＋狆５）／４
（２０）

　　动压系数

犓ｄ＝
狆０－狆ｓ

狆２－（狆１＋狆３＋狆４＋狆５）／４
（２１）

　　速度系数

犓ｖ＝
（狆１＋狆３＋狆４＋狆５）／４

狆２
（２２）

　　五孔探针往往配合压力传感器与数据采集卡

使用，五孔的压力通过压力传感器转为电信号，通

过数据采集卡传输到计算机端，研究人员就可利

用自行编写的程序批量处理数据，进而获得气流

的俯仰角α、偏航角β、总压以及静压，进而获得速

度的大小和方向。

探针使用前均需在风洞中进行标定或校准，

一种校准风洞如图１９所示。风洞实验系统为一

闭环系统。首先，压力传感器将实验段中气流的

总静压差转化为电流信号，经模数转换后输送给

计算机。计算机根据当前的大气密度以及压力传

感器传来的信号，运算得到当前的风速。然后，计

算机计算实际风速与设定风速的差值，并确定变

频器的输出电压频率。最后，电动机根据变频器

图１９　风洞校准系统
［４６］

Ｆｉｇ．１９　Ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ
［４６］

输入的电压频率以某一转速运转。经过不断的反

馈调整后，该风洞系统就可以得到给定的风速。

在实验中，首先调节风速，使风速处于稳定运

行状态，并测量此时实验段中气流的总压狆０ 和静

压狆ｓ；然后，调节转动结构使得探针处于不同的α

和β下，记录与探针五个孔相连接的压力传感器

的输出电压；根据回归系数可以得到与传感器输

出电压相对应的探针的五个孔的压力值。最后，

画出相应的特性曲线。

值得注意的是，无论是三孔探针还是五孔探

针，均存在一个测量范围，当前的标定技术手段，

在±２５°的范围中，测量误差较小，当测量的角度

超出此范围，将会产生较大的误差。

５　旋流畸变对压气机性能的影响

迄今为止，国内外研究人员主要探究了旋流

畸变对单级压气机或单转子性能的影响。而所研

究的旋流类型大多为整体涡和对涡旋流畸变。

随着计算机性能的提高，研究人员能够绘制

十分精细的网格，采用ＣＦＤ技术对压气机进行整

级数值模拟，因此做了很多关于进气畸变的ＣＦＤ

数值模拟研究。Ｈａｈ等
［４７］进行了关于动态总压

畸变对跨声速压气机转子影响的非定常数值模拟

研究。Ｇｏｒｒｅｌｌ等
［４８］和 Ｈａｈ

［４９］采用 ＬＥＳ（ｌａｒｇｅ

ｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）模型探究了总压畸变对压气机

性能的影响。但至今为止，仍然缺少对旋流畸变

的高精度数值模拟研究，主要进行了一些低阶数

值模拟分析。Ｄａｖｉｓ、Ｎｉｃｈｏｌａｓ等
［５０５２］做了Ｆ１０９

风扇对整体涡旋流畸变响应的ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ

ａｖｅｒａｇｅＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅ）数值模拟计算。Ｃｏｕｓｉｎ

等［５３］用平行压气机理论解释了整体涡和对涡旋

流畸变对发动机性能的影响。Ｓｈｅｏｒａｎ等
［５４］采用

设计得到的腔室型旋流畸变发生器与ＡＳＥ１２０低

压压气机级进行高精度联合数值模拟，采用滑动

６７４２
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网格法和转子冻结法探究了整体涡和对涡旋流畸

变对压气机级气动性能的影响，研究表明，负向整

体涡旋流畸变作用下，压气机的压比上升，效率下

降，正向整体涡旋流畸变的影响则相反，此外，由

于对涡旋流畸变中同时存在正向和负向旋流部

分，压气机的效率降低，但压比和流量的降低程度

比正向整体涡旋流畸变要小。

在国内，南京航空航天大学的刘华、屠宝锋

等［５５５８］通过设计叶片式旋流畸变发生器模拟旋

流，采用数值仿真以及旋流畸变发生器与压气机

直连的实验方法，研究了整体涡和对涡旋流畸变

对跨声速压气机气动性能的影响。结果表明：旋

流畸变会导致压气机稳定裕度降低，正向整体涡

旋流使压比和堵塞点流量降低，效率增大，负向整

体涡旋流使压比和堵塞点流量增大，效率降低，对

涡旋流使压气机的压比、流量和效率均降低。空

军工程大学的程邦勤团队［１１，５９６１］在数值仿真中通

过直接设定压气机进口边界条件模拟整体涡旋流

和对涡旋流，研究了旋流畸变条件下压气机的气

动响应。空军工程大学的李军团队［３３３４］开展了Ｓ

弯进气道与高亚声速压气机的联合仿真，初步研

究了进气道出口旋流对压气机稳定性的影响，结

果表明Ｓ弯进气道出口形成的局部对涡旋流结构

会影响转子叶片的部分叶顶区域，使压气机失速

边界右移。并基于低速轴流压气机实验台开展了

整体涡和对涡旋流畸变对压气机性能影响的实

验，结果表明对涡旋流对压气机稳定性影响较大，

对于性能影响较小。正向整体涡会降低增压能

力，但同时增强压气机稳定性。负向整体涡会同

时降低压气机稳定性和增压能力，危害较大。

６　旋流畸变的抑制

由于对旋流畸变的研究相对较晚，且评价体

系不统一，对旋流畸变的限制措施，均来源于具体

的装备型号在研究过程中的经验教训。因此，单

对旋流畸变这一参数尚未建立起统一的限制标

准，也未纳入到综合畸变指数的限制标准中。

由于旋流畸变会对发动机性能和稳定性造成

严重影响，基于各型飞机和发动机的研发经验，业

界内主要采用以下三种方法来减弱旋流畸变对发

动机的影响。

１）进口导流叶片：通常，设计人员会在发动

机进口设置进口导流叶片来调节进气方向，减弱

旋流畸变对压气机的影响［６２］。虽然进口导流叶

片能够降低发动机进口的旋流畸变程度，但同时

也伴随着一些问题，例如噪声增大、发动机的质量

和长度增大以及导流叶片结冰等。

２）压气机叶片构型调整：Ｇｏｕｔｉｎｅｓ等
［６３］的

研究表明当压气机前两级采用更低展弦比的转子

叶片时，压气机对旋流畸变的敏感度降低，稳定裕

度增大１％，并且减小压气机的级间间隙会降低

级间旋流畸变的传递量，但这会导致叶片下游流

场的湍流程度增大。

３）流动控制技术：流动控制技术主要应用于

减弱Ｓ弯进气道出口畸变水平，分为主动和被动

流动控制技术，例如附面层抽吸装置的原理是利

用主动流动控制技术吸除进气道壁面附面层内的

低能流体，对进气道内部流动进行重塑以改善出

口畸变水平［６４］。常用的被动流动控制技术是在

Ｓ弯进气道内表面流动分离点附近设置涡流发生

器，使主流与附面层内低能流体相互掺混，抑制通

道内的横向二次流，使得出口畸变水平得到

改善［６５６６］。

在旋流畸变产生机理及旋流畸变的抑制研究

方面，主要集中于探究Ｓ弯进气道出口对涡旋流

畸变的产生机理，以及利用流动控制技术对Ｓ弯

进气道内部流场进行优化控制以改善进气道出口

旋流畸变水平。中国飞行试验研究院的田晓平

等［６７］对某型Ｓ弯进气道内部流动细节进行了研

究，得到了Ｓ弯进气道出口对涡旋流的产生和发

展机理。张晓飞等［６８］对不同飞行条件下的Ｓ弯

进气道出口流场进行了对比分析，结果表明进气

攻角不对Ｓ弯进气道产生的出口对涡旋流产生影

响，但随着侧滑角增大，对涡旋流逐渐向整体涡旋

流转变。徐诸霖等［６９］采用ＳＡＥ提出的的旋流畸

变评价指标，基于五孔探针旋转测量段研究了某

型大Ｓ弯进气道的旋流畸变特性，结果表明该旋

流畸变评价指标能够有效识别Ｓ弯进气道出口的

对涡旋流结构。在对旋流畸变的抑制方面，哈尔

滨工业大学的刘雷等［７０７３］设计了一种半埋入式Ｓ

弯进气道，采用附面层抽吸和吹除装置研究了主

动流动控制技术对Ｓ弯进气道内部流场的优化作

用，通过数值模拟方法对附面层抽吸以及吹除控

制机理做了详细分析，对比了不同控制方案下的

控制效果，结果表明采用附面层吹除和抽吸装置

能显著提升Ｓ弯进气道气动性能，进气道出口旋

流畸变水平得到明显改善。在被动流动控制方

面，田晓平等［７４７５］通过在Ｓ弯进气道内表面加装

不同构型的涡流发生器抑制进气道内部流动分

离，改善了进气道的气动性能，大幅减弱了进气道

７７４２
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出口旋流畸变水平。

７　旋流畸变的研究发展趋势

目前国内外对于旋流畸变的研究主要集中于

两个方面：一是旋流场的模拟，即旋流畸变发生器

的设计。前期研究人员主要将精力集中于模拟整

体涡和对涡这两种通用结构的旋流，对于飞机在

实际飞行中机体内部真实的旋流场模拟较少。二

是探究旋流畸变对压气机／发动机性能的影响。

由于研究人员设计的旋流畸变发生器主要模拟整

体涡和对涡旋流畸变，因此在探究旋流畸变对压

气机／发动机性能时，绝大多数是基于整体涡和对

涡旋流畸变开展研究。

下一步应重点开展如下工作：

１）要在整体涡和对涡旋流畸变的模拟经验

之上，模拟发动机前真实的旋流场，目前来看，旋

流畸变网可很好地实现研究需要。

此外，要着手设计可变旋流畸变发生器，即利

用一个可调可变式旋流畸变发生器模拟多个目标

流场，避免实验过程中频繁开关实验设备，也提高

资源利用率。

２）探究旋流畸变对发动机整机性能的影响

机理，为有效扩稳打下基础。

当前研究人员已初步探究了旋流畸变对单级

压气机性能的影响，随着计算机性能的不断提升，

应利用ＣＦＤ技术充分探究流场的流动细节，发掘

旋流影响压气机性能的作用机理。

在此基础上，进一步探究旋流畸变对多级压

气机以及发动机整机性能的影响，注重研究的全

局性。

３）要利用多种途径开展旋流进气条件下的

压气机／发动机扩稳研究。

仅仅认识到旋流畸变对压气机／发动机性能

作用的机理是不够的，要在此基础上开展相应的

扩稳研究，在以往主动流动控制和被动流动控制

的研究基础之上，结合旋流畸变对压气机的作用

机理，探究更加高效、工程应用性更好的扩稳

方法。

４）建立统一的旋流畸变评价指标，并纳入到

综合畸变指数系统中。

应尽快建立一套权威的旋流畸变评价体系，

并与压力畸变、温度畸变等其他畸变评价体系相

统一，形成新的综合畸变评价体系，这对新机研发

是十分有利的。就目前的技术发展水平，Ｓ１６委

员会于２０１０年所公布的标准ＡＩＲ５６８６是最具权

威性和适用性的评价体系。

５）从进气道气动设计角度出发，探寻在保持

同等水平总压恢复和压力场畸变的条件下，将抑

制、甚至消除旋流畸变作为一个设计目标，探索这

种小畸变进气道的设计方法。

８　结　论

相对于总温畸变和总压畸变而言，对旋流畸

变展开研究的时间较晚，而随着先进战斗机的机

身布局和进气道结构日趋复杂，旋流畸变越来越

成为进气道／发动机相容性的主要影响因素，认清

旋流畸变的产生机理、旋流对发动机性能和稳定

性的作用机理，进而对旋流进行有效抑制和消除，

是研究旋流畸变的根本目的。
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［４８］　ＧＯＲＲＥＬＬＳＥ，ＹＡＯＪ，ＷＡＤＩＡＡＲ．ＨｉｇｈｆｉｄｅｌｉｔｙＵＮ

ＲＡＮＳａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｗｉｒｌｇｅｎｅｒａｔｉｏｎａｎｄｆａｎｒｅｓｐｏｎｓｅｔｏｉｎ

ｌｅｔｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００８４９８５，２００８．

［４９］　ＨＡＨＣ．Ｌａｒｇｅｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｒａｎｓｏｎｉｃｆｌｏｗｆｉｅｌｄｉｎ

ＮＡＳＡｒｏｔｏｒ３７［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００９１０６１，２００９．

［５０］　ＤＡＶＩＳＭ，ＢＥＡＬＥＤ，ＢＯＹＥＲ Ｋ．Ａｎｅｘａｍｐｌｅｆｏｒｉｎｔｅ

ｇｒａｔｅｄｇａｓｔｕｒｂｉｎｅｅｎｇｉｎｅｔｅｓｔｉｎｇａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｕｓｉｎｇｍｏｄｅｌ

ｉｎｇａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｒ］．ＩＴＥＡＡＤＡ４９７０７６，２００６．

［５１］　ＤＡＶＩＳＭ，ＨＡＬＥＡ．Ａｐａｒａｍｅｔｒｉｃｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆ

ｉｎｌｅｔｓｗｉｒｌｏｎｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｏｐｅｒａ

ｂｉｌｉｔｙｕｓｉｎｇｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ［Ｒ］．ＡＳＭＥＰａｐｅｒＧＴ２００７

２７０３３，２００７．

［５２］　ＮＩＣＨＯＬＡＳＦ，ＤＡＶＩＳＭ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｉｎ

ｌｅｔｓｗｉｒｌｏｎｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｏｐｅｒａｂｉｌｉｔｙｕｓｉｎｇ

ａｍｏｄｉｆｉｅｄｐａｒａｌｌｅｌｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｍｏｄｅｌ［Ｒ］．ＡＳＭＥＰａｐｅｒ

ＧＴ２０１１４５５５３，２０１１．

［５３］　ＣＯＵＳＩＮ Ｗ，ＤＡＶＩＳＭ．Ｅｖａｌｕａｔｉｎｇｃｏｍｐｌｅｘｉｎｌｅｔｄｉｓｔｏｒ

ｔｉｏｎｗｉｔｈａｐａｒａｌｌｅｌｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｍｏｄｅｌ：Ｐａｒｔ１ｃｏｎｃｅｐｔｓ，

ｔｈｅｏｒｙ，ｅｘｔｅｎｓｉｏｎｓ，ａｎｄｌｉｍｉｔａｔｉｏｎｓ［Ｒ］．ＡＳＭＥ Ｐａｐｅｒ

ＧＴ２０１１４５０６７，２０１１．

［５４］　ＳＨＥＯＲＡＮＹ，ＢＯＵＬＤＩＮＢ，ＫＲＩＳＨＮＡＮＰ．Ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｏｐｅｒａｂｉｌｉｔｙｉｎｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２０１２，１３４（４）：２４５３２４６４．

［５５］　刘华，屠宝锋，胡骏，等．旋流畸变对压气机失速发展过程

影响的试验研究［Ｊ］．推进技术，２０１７，３８（１０）：２３０７２３１３．

ＬＩＵＨｕａ，ＴＵＢａｏｆｅｎｇ，ＨＵＪｕｎ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓ

ｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓｔａｌｌｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｉｎｄｕｃｅｄｂｙｉｎｌｅｔ

ｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２０１７，３８（１０）：２３０７２３１３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［５６］　屠宝锋，胡骏，张凯，整体涡对跨声速单转子性能和稳定性

影响［Ｊ］．航空动力学报，２０１６，３１（９）：２２３３２２３８

ＴＵＢａｏｆｅｎｇ，ＨＵＪｕｎ，ＺＨＡＮＧＫａｉ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｂｕｌｋｓｗｉｒｌ

ｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｒａｎｓｏｎｉｃｓｉｎｇｌｅｒｏｔｏｒ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１６，３１（９）：２２３３２２３８．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５７］　屠宝锋，胡骏．旋流畸变影响低速轴流压气机数值模拟研

究［Ｊ］．推进技术，２０１６，３７（９）：１６５０１６５６．

ＴＵＢａｏｆｅｎｇ，ＨＵＪｕｎ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｌｏｗｓｐｅｅｄ

ａｘｉａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｗｉｔｈｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏ

ｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，３７（９）：１６５０１６５６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

０８４２
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［５８］　屠宝锋，胡骏，张凯．对涡旋流影响压气机转子性能和稳定

性的研究［Ｊ］．推进技术，２０１６，３７（４）：６４１６４５．

ＴＵＢａｏｆｅｎｇ，ＨＵＪｕｎ，ＺＨＡＮＧＫａｉ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｔｗｉｎｓｗｉｒｌ

ｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｒｏｔｏｒ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，３７（４）：６４１６４５．

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［５９］　纪振伟，程邦勤，张磊，等．整体涡旋流畸变下转子的流场

分析［Ｃ］∥第３届中国航空科学技术大会论文集．北京：中

国航空学会，２０１７：２９７３０２．

［６０］　程邦勤，纪振伟，胡伟波，等．对涡旋流畸变对单级跨声速

压气机性能影响的数值研究［Ｊ］．推进技术，２０１７，３８（８）：

１７７７１７８６．

ＣＨＥＮＧＢａｎｇｑｉｎ，ＪＩＺｈｅｎｗｅｉ，ＨＵ Ｗｅｉｂｏ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆ

ｐａｉｒｅｄｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｏｎｓｉｎｇｌｅｓｔａｇｅｔｒａｎｓｏｎｉｃｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｕｓｉｎｇｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，３８（８）：１７７７１７８６．（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）

［６１］　张磊，程邦勤，纪振伟．整体涡旋流畸变下的压气机失速机

理分析［Ｊ］．空军工程大学学报（自然科学版），２０１８，１９

（１）：２０２５．

ＺＨＡＮＧＬｅｉ，ＣＨＥＮＧＢａｎｇｑｉｎ，ＪＩＺｈｅｎｗｅｉ．Ａｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ

ｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎａｌｙｓｉｓｗｉｔｈｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｕｎｄｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆ

ｂｕｌｋｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２０１８，１９（１）：２０２５．

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［６２］　ＤＡＶＩＤＢ，ＫＥＶＩＮ Ｃ，ＰＥＴＥＲ Ｋ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｉｍ

ｐｒｏｖｅｄｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓｉｍｕｌａｔｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｉｎｌｅｔｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｉｎ

ｔｕｒｂｉｎｅｅｎｇｉｎｅｇｒｏｕｎｄｔｅｓｔｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００２３０４５，２００２．

［６３］　ＧＯＵＴＩＮＥＳＭ，ＪＯＵＢＥＲＴ Ｈ．Ｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙｅｎｔｒｅｄａｉｒ

ｍｏｔｅｕｒ：ｉｍｐａｃｔｄｅｓｍｔｈｏｄｅｓｔｈｏｒｉｑｕｅｓｅｔｅｘｐｒｉｍｅｎｔａｌｅｓ

［Ｒ］．ＡＧＡＲＤＮ８７２４４６４，１９７５．

［６４］　ＧＡＲＮＩＥＲＥ，ＬＥＰＬＡＴ Ｍ，ＭＯＮＮＩＥＲＪＣ．Ｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌ

ｂｙｐｕｌｓｅｄｊｅｔｉｎａｈｉｇｈｌｙｂｅｎｄｅｄＳｄｕｃｔ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２０１２

３２５０，２０１２．

［６５］　ＷＥＮＤＴＢＪ，ＲＥＩＣＨＥＲＴＢＡ．Ｖｏｒｔｅｘｉｎｇｅｓｔｉｏｎｉｎａｄｉｆ

ｆｕｓｉｎｇＳｄｕｃｔｉｎｌｅｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，１９９６，３３（１）：

１４９１５４．

［６６］　ＡＮＮＢＴＡＷＩＡＪ，ＢＬＡＣＫＷＥＬＤＥＲＲＦ，ＬＩＳＳＡＭＡＮＰ

ＢＳ．Ａｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｆｖｏｒｔｅｘｇｅｎｅｒａｔｏｒｓｉｎｂｏｕｎｄ

ａｒｙｌａｙｅｒｉｎｇｅｓｔｉｎｇｄｉｆｆｕｓｅｒｓｗｉｔｈａｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｏｆｆｓｅｔ［Ｒ］．

ＡＩＡＡ９９２１１０３５，１９９９．

［６７］　田晓平，潘鹏飞，田琳．某Ｓ型进气道流动分离数值模拟

［Ｊ］．工程与试验，２０１５，５５（３）：１５１７．

ＴＩＡＮＸｉａｏｐｉｎｇ，ＰＡＮＰｅｎｇｆｅｉ，ＴＩＡＮＬｉｎ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍ

ｕｌａｔｉｏｎｏｆｆｌｏｗｓｅｐａｒａｔｉｏｎｏｆａＳｄｕｃｔｉｎｌｅｔ［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

ａｎｄＴｅｓｔ，２０１５，５５（３）：１５１７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［６８］　张晓飞，姜健，符小刚．Ｓ弯进气道旋流畸变数值模拟及特

性分析［Ｊ］．燃气涡轮试验与研究，２０１２，２５（３）：２１２６．

ＺＨＡＮＧ Ｘｉａｏｆｅｉ，ＪＩＡＮＧＪｉａｎ，ＦＵ Ｘｉａｏｇａｎｇ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｉｎ

Ｓｄｕｃｔｉｎｌｅｔ［Ｊ］．ＧａｓＴｕｒｂｉｎｅＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄＲｅｓｅａｒｃｈ，

２０１２，２５（３）：２１２６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［６９］　徐诸霖，达兴亚，范召林．基于五孔探针的大Ｓ弯进气道旋

流畸变评估［Ｊ］．航空学报，２０１７，３８（１２）：１７．

ＸＵＺｈｕｌｉｎ，ＤＡＸｉｎｇｙａ，ＦＡＮＺｈａｏｌｉｎ．Ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｓｗｉｒｌ

ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｏｆｓｅｒｐｅｎｔｉｎｅｉｎｌｅｔｂａｓｅｄｏｎｆｉｖｅｈｏｌｅｐｒｏｂｅ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３８（１２）：１

７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７０］　刘雷，陈浮，宋彦萍，等．大量附面层吸入Ｓ弯进气道内吹

气控制［Ｊ］．航空动力学报，２０１５，３０（１０）：２４９９２５０６．

ＬＩＵＬｅｉ，ＣＨＥＮＦｕ，ＳＯＮＧＹａｎｐｉｎｇ，ｅｔａｌ．Ｂｌｏｗｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ

ｉｎＳｓｈａｐｅｄｉｎｌｅｔｗｉｔｈｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｇｅｓｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１５，３０（１０）：２４９９

２５０６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７１］　刘雷，陈浮，宋彦萍，等．Ｓ弯进气道内附面层抽吸控制对

风扇级性能的影响［Ｊ］．航空动力学报，２０１６，３１（７）：１６７７
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