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摘要：为降低进气压力畸变对发动机的需用稳定裕度需求，分别从发动机和进气道 2 个方面开展优化匹配研究。在发动机方

面，通过降低转速的方式来降低进气畸变，评估结果表明：采用该方案对发动机剩余裕度增大效果不明显。在进气道方面，局部优化

进气道防护网结构，经过进发联合试验验证表明：采用该措施可降低进气压力畸变相对量 20.4％～32.6％。经过发动机逼喘试验验

证，畸变改善效果显著，大大降低了发动机喘振概率，可在现役飞机进气道上推广使用。
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Abstract: In order to reduce the demand of engine required stability margin for intake pressure distortion, the optimal matching of

engine and inlet were carried out respectively. In the aspect of engine, the intake distortion was reduced by reducing the rotating speed. The
evaluation results show that the effect of this scheme on the increase of engine residual margin is not obvious. In the aspect of inlet, the
protective network structure of inlet was optimized locally. The inlet-engine combination test shows that the relative distortion of intake
pressure can be reduced by 20.4%耀32.6%. The results of engine surge test show that the distortion is improved significantly, and the
probability of engine surge is greatly reduced, which can be popularized and used in the inlet of service aircraft.
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0 引言

进气道与发动机匹配设计包括流量匹配和流场

匹配，流量匹配不佳会导致跨声速小流量进发不相容

问题[1]；而流场匹配不佳，则会在进气道出口和发动机

进口产生较大的进气压力畸变，会造成发动机裕度损

失占比过大，从而使发动机剩余稳定裕度不足[2-4]，严

重时可能导致发动机失稳。

压力畸变对发动机风扇和压气机稳定裕度均有

影响[5-11]，压力畸变对风扇的影响，仅与发动机进口综

合压力畸变指数以及风扇的压力畸变敏感系数有关，

畸变和敏感系数越大，局部需用稳定裕度越大。压力

畸变对压气机裕度的影响与压气机进口的畸变有关，

压气机进口畸变由发动机进口畸变通过风扇后衰减

所得，而风扇对畸变的衰减程度由风扇的畸变衰减系

数决定；此外，压力畸变通过风扇时，会在风扇出口产

生温度不均匀分布，即温度畸变，同样影响压气机稳

定裕度。

降低压力畸变对发动机稳定裕度的影响，可以从

2 方面入手：一方面是重新设计风扇与压气机，降低

发动机对压力畸变的敏感系数和传递系数等，但以现

阶段设计水平，技术风险极大，且短时间内无法实现；

另一方面是直接降低压力畸变，在现有飞机进气道和

发动机状态的前提下，优化进发匹配特性，降低压力

畸变的需用稳定裕度。

本文从进气道和发动机两方面研究降低压力畸

变的方法，并对进发匹配优化效果进行试验验证。
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1 降低压力畸变的方法

不同进气道结构类型直接决定其进气压力畸变

特性，在进气道结构一定的条件下，发动机所需流量

直接影响进气压力畸变，即进气压力畸变随着发动机

进口换算流量（马赫数）的增加而增大。故可以通过减

少发动机进气流量的方式来减小进气压力畸变。

在不改变发动机部件

特性和匹配特性的前提

下，通过改变发动机控制

规律，直接降低其使用转

速，从而减少发动机流量，

进而减小进气压力畸变指

数；但同时也会损失发动

机推力，如图 1 所示。

风扇和压气机对压力畸变敏感系数试验结果如

图 2、3 所示。从图中可见，在高转速段，随着转速的降

低，风扇和压气机对压力的敏感系数增大。

本文评估 2 种降低转速方案（见表 1），来对比其

对发动机稳定性的改进效果。

风扇和压气机降转前后的裕度变化见表 2、3。从

表中可见，转速从 100%降低到 99%、98%时，风扇与

压气机的特性及共同工作线影响，其原始稳定裕度均

略有增大，但由于风扇与压气机对压力畸变的敏感系

数增大，压力畸变的局部需用稳定裕度增大，降转后，

由于原始稳定裕度、压力畸变局部需用稳定裕度的共

同变化，导致方案 2、3 中风扇的剩余稳定裕度降低

0.63%和 0.88%，压气机剩余稳定裕度略有提高，分别

为 0.03%和 0.02%。

发动机降转使用，如由现状态降到方案 B 使用，

低压换算转速降低 2%，推力损失 5.3%，但裕度基本

无收益，通过降低转速来试图提高发动机稳定性的途

径不可取。

2 进气道改进方法及试验验证

2.1 进气压力畸变大的原因

某型飞机进气道出口的流场畸变图谱如图 4 所

示。从图中可见，飞机在

地面起飞时，发动机处于

最大流量状态，此时飞机

进气道出口畸变处于全

包线内的最大值，该畸变

图谱上半部是高压区，下

半部是低压区，由于高低

压区压力变化较大，导致

进气压力畸变大。

产生这种进气压力畸变大的原因是 2 元外压式进

气道结构导致，如图 5 所示。2 元外压式进气道结构由

进气可调斜板、唇口、防护网、辅助进气门等组成，进入

发动机的气流由2部分组成：一部分从进气道正面的进

口进气，另一部分从进气道下方的辅助进气门进气。正

面进气的气流直接由斜板和唇口之间的流道进入，总压

损失小，气流压力高；而下方进气的气流，首先经过辅助

进气门，然后通过设置在辅助进气门上方的防护网后，

才能进入进气道内部。而防护网由若干小孔构成，气流

通过防护网后，总压损失很大，使得从正面进气和下方

进气的气流压力相差较大，导致进气道出口、发动机进

口的气流不均匀度较大，而这种不均匀度的存在，使发

动机进气条件变差，直接影响发动机稳定工作的能力，

大大增加了发动机喘振概率。

图 1 发动机降转对推力及

压力畸变的影响

图 2 风扇压力畸变

敏感系数

图 3 压气机压力畸变

敏感系数

表 1 降转使用方案

方案 B

0.98

参数 现状态 方案 A

nLc 1.0 0.99

表 2 降转使用方案风扇裕度对比

方案 B裕度 /% 方案 A

+1.62△SMf +0.67

△SMW +1.30 +2.50

剩余稳定裕度变化 -0.63 -0.88

表 3 降转使用方案压气机裕度对比

方案 B裕度 /% 方案 A

+0.12△SMC +0.06

△SMW +0.03 +0.10

剩余稳定裕度变化 +0.03 +0.02

图 4 进气道出口畸变
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2.2 进气道改进设计方案

根据起飞过程中发动机进口进气畸变大，针对性的

研究防护网改进措施，由于畸变图谱的低压区主要集中

在下半部分，对应的气流通过防护网进气，根据仿真结

果如图6（a）所示，气流经过靠近发动机一侧的防护网所

产生的压力损失会更大，故对防护网进行优化改进，将

防护网靠近发动机一侧的网孔封堵，减少气流通过此处

造成的总压损失，如图6（b）所示。

2.3 试验验证

2.3.1 试验条件

进气道改进设计效果，在地面全尺寸进气道与发动

机联合试验台上开展验证，如图 7 所示。该试验台是在

常规发动机地面试车台架的基础上升级改造而成的，

安装真实飞机进气道作为试验条件，可模拟飞机地面

静止条件下的进气道与发动机匹配工作条件[12]。在国

外研究中，同样采用地面台架开展进发联合试验，用

以分析亚声速条件下的进发匹配特性[13-15]。

2.3.2 试验方案

在工程可接受的范围内，制定了 2 种封堵防护网

网孔的方案，见表 4。2 种封堵方案仅在封堵面积上有

所差别，且增加的封堵面积是沿着发动机轴向增加，

而封堵宽度相同。试验分别在 2 种方案条件下，录取

进气道特性，获得进气道出口总压恢复系数和综合畸

变指数。

2.3.3 试验结果

2.3.3.1 总压恢复系数

2 种试验方案与进气道原始状态总压恢复系数

对比如图 8 所示。方案 1 基本与原状态相同，方案 2

降低了 0.005。封堵部分进气道防护网后，进气道总压

恢复系数变化不大，说明 2 种方案对发动机性能基本

无影响。

2.3.3.2 进气畸变特性

2 种试验方案与进气道原始状态的综合畸变指

数、稳态周向压力畸变指数、面平均紊流度对比如图

9～11 所示。从图中可见，封堵进气道防护网的优化

措施达到了预期效果，综合畸变指数和稳态周向压力

畸变指数均有所减小，面平均紊流度变化很小。相对

于原始状态，2 种方案的畸变指数减小量见表 5。

图 5 2元外压式进气道结构

图 7 全尺寸进气道 / 发动机地面联合试验

表 4 试验方案

说明方案 封堵占比 /%

防护网放下状态方案 1 8.3

方案 2 13.9 防护网放下状态

图 8 进气道总压

恢复系数对比

图 9 进气道出口综合

畸变指数对比

表 5 100%转速下进气道特性对比 %

动态畸变 2.8 1.3

32.6综合畸变 20.4

稳态畸变 27.2 44.7

方案 2方案 1
畸变类型

相对减小量

图 10 进气道出口稳态

周向压力畸变指数对比

图 11 进气道出口面平均

紊流度对比

进气道进口

百叶窗式辅助进气门 防护网

AIP 截面 I-I 截面

原始
方案 1
方案 2

原始
方案 1
方案 2

换算流量 /（kg/s） 换算流量 /（kg/s）

换算流量 /（kg/s）

原始
方案 1
方案 2

换算流量 /（kg/s）

原始
方案 1
方案 2

（a）改进前 （b）改进后

图 6 进气道流场仿真压力
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2.3.3.3 进气畸变图谱

选择 2 种优化方案和原始进气道状态下，对发动

机在 100%转速下的进气畸变图谱进行对比，如图 12

所示，同时对各周向测耙的详细数据进行对比，如图13

所示。从畸变图谱的变化和压力分布中可见，随着封

堵网孔面积的增大，进气道出口图谱特征变化如下：

（1）高压区最高总压恢复系数基本保持不变，高

压区范围减小；

（2）低压区最低总压恢复系数有所增大，低压区

范围增大；

（3）低压区平均总压恢复系数增大，而面平均总

压恢复系数基本不变，所以稳态畸变降低。

3 进发匹配优化对
发动机的影响

通过封堵进气道防

护网部分网孔，可以达到

降低发动机进口进气畸

变的效果，同时改变了发

动机进口的畸变图谱，为

了检验畸变降低对发动机稳定裕度的影响，采用打开

高压压气机可调叶片角度来逼喘发动机的方式进行

对比试验，试验仅对比进气道原始状态和方案 1。用

高压压气机可调叶片角度来衡量发动机的裕度变化，

试验结果表明：相对于原始状态，采用方案 1 后，发动

机临界状态高压压气机可调叶片角度打开量增加 2毅。
畸变降低后，发动机喘振时对应的高压压气机可

调叶片角度打开量明显增加，侧面反映出发动机剩余

稳定裕度的增大，说明采用进气道防护网堵孔方案

后，对增大发动机剩余稳定裕度有益。

4 结论

本文通过进气道与发动机匹配优化设计，达到降

低发动机进口进气压力畸变的目的，得到以下结论：

（1）在现有飞机进气道和发动机前提下，采用降

低转速的方式来降低进气畸变对发动机稳定性的影

响效果不明显；

（2）采用封堵进气道防护网的方式，可有效降低

发动机进口畸变相对量 20.4％～32.6％，大大提高进

气道与发动机的匹配性，降低发动机喘振概率；

（3）通过发动机逼喘试验验证，进发匹配优化后，

可有效增大发动机剩余稳定裕度；

（4）本文探索了 1 种基于优化进气畸变图谱的进

发匹配优化设计方法，该方法操作简便，无需对进气

道进行大幅改动，可在现役飞机上推广使用。
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