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摘要：为了确定发动机地面装机条件下的进气畸变大小，对 1 种全尺寸进气道与发动机地面台架开展进发联合试验研究。试

验速度条件为飞机静止状态，对应飞机迎角为 0毅，马赫数为 0。参试进气道为 2元外压式超声速进气道，参试发动机为大推力双转

子带加力涡轮风扇发动机。采用地面台架联合试车的方法，获得了不同进气道条件下的进发匹配特性数据，包括在发动机不同工作

转速下进气道出口流场的稳态总压特性、动态畸变特性等参数，并与进气道缩比模型风洞试验结果进行了对比分析。结果表明：全

尺寸进气道的出口畸变随发动机空气流量增加而增大，与风洞试验结果一致，但防护网对于畸变的影响效果相反。
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Combination Test and Match Characteristics Research of an Aircraft Inlet / Engine Testbed
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Abstract: In order to determine the distortion under the engine installed conditions, a combination test were studied on a full scale

inlet and an engine ground testbed. The speed condition of the test was simulated at the aircraft stationary state, the corresponding angle of
attack was 0毅 and mach was 0. The tested inlet was a two-dimensional external-compression supersonic inlet, the tested engine was a large
thrust double spod turbofan with afterburer. Using the ground testbed combined test method袁the test got the inlet characteristic parameters
including steady-state pressure distortion, time-variant distortion at the Aerodynamic Interface Plane (AIP) in various engine rotating speed,
and test results were compared with the wind-tunnel. Results show that the distortion of full scale inlet increases with the engine air flow
increases, which is consistent with the results of scale model test in the wind-tunnel, but the effect of the protective net on the distortion is
opposite against the wind-tunnel.
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0 引言

进气道和发动机是飞机推进系统的 2大主要部

件。进气道的作用是捕获外部空气，为发动机提供

与工作状态匹配的空气流量, 并要保证具有足够好

的流动品质。衡量进气道性能和进发匹配特性的空

气动力学参数包括：进气道的流量、总压恢复系数、

总压畸变指数、紊流度等。

随着中国《航空涡轮喷气和涡轮风扇发动机进

口总压畸变评定指南》[1]的颁布，进气道与发动机的

相容性研究基本分为相对独立的 2个部分。一部分

是在飞机设计单位，采用缩比模型进行风洞试验给

出进气道出口流场的特性（包括进气道工作流量、

总压恢复、畸变指数等）；另一部分是在发动机设计

单位，采用发动机整机（包括压气机）地面台架性能

试验、插板试验、高空台试验，给出发动机的工作特

性（包括性能、稳定性裕度等）。通常通过对相关数

据进行对比分析评价进发匹配特性（或者是发动机

安装特性）。采用真实飞机进气道与发动机联合试

验进行进发匹配特性检查的工作开展较少 [2-5]，其部

分原因是，中国的高空台试验设备能力尚无法支持

大推力级发动机的相关研究。
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为了准确模拟发动机在飞行条件下的性能和工

作稳定性，美、英、俄等国都建设有大型自由射流试

验舱并有完善的测试与评估准则 [6-9]。如美国的航空

推进系统试验设备（ASTF）可以模拟飞行条件：最大

飞机高度 30 km、最大飞行马赫数 3.8、迎角和侧滑

角基本覆盖飞机的机动飞行范围。目前，中国的这

些试验设备和技术还不成熟，飞行条件下的大尺寸

进气道 /大推力发动机匹配工作情况还不能采用地

面设备进行模拟和评判。通过分析进发匹配试飞和

风洞试验的数据发现，在地面起飞状态下进气道出

口流场的畸变指数很大，接近飞机亚声速大迎角机

动飞行时的畸变指数。从而提出了采用地面台架进

行进气道 /发动机联合试验，用以分析亚声速条件

下的进发匹配特性[10-15]。

本文描述 1种全尺寸进气道与发动机地面台架

联合试验情况。试验速度条件针对飞机静止状态，

参试进气道为 2 元外压式超声速进气道，参试发动

机为大推力双转子带加力涡轮风扇发动机。试验中

测量了发动机不同工作转速下的进气道出口流场

的稳态总压特性、动态畸变特性等参数；同时，录取

了在飞机进气道进气条件下的发动机工作特性。对

进气道的出口流场参数与进气道缩比模型风洞试

验结果进行了对比分析。

1 试验设备与试验安排

1.1 试验装置简介

参试的飞机进气道为 1种 2元外压式可调节超

声速进气道，进气道下部前缘后设置有百叶窗式辅

助进气门，进气道内部安装有金属防护网。参试的

发动机为 1 种大推力带加力的双转子涡轮风扇发

动机。

试验台架为具备 6分量测力系统并可监控发动

机多项参数的室内整机试车台。试验装置的安装情

况如图 1所示。

1.2 测试系统简介

1.2.1 测试点布置

进气道流动参数的测量点布置在发动机进口前

的 AIP截面和 1-1 截面处，如图 2 所示。在 AIP截

面处布置有空间 6×5 支总压受感部，每支受感部

位于每个等环面的质量中心，壁面周向布置 6 支静

压测点，如图 3所示。在 1-1截面处，6支周向均匀

布置的动态压力测量点位于相对半径 0.9Rout 处，

如图 4所示。

图 1 进气道 /发动机台架联合试验设备安装情况

图 2 进气道 /发动机台架联合试验测点布置

图 3 AIP截面稳态总压、静压测点布置（逆航向）

图 4 1-1截面紊流度测点布置（逆航向）
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1.2.2 测试系统

稳态压力测试由 1 次仪表（总压受感部）、连接

气路、2次仪表（压力扫描单元）及计算机构成。总压

受感部的测试精度达到 0.3%；2 次仪表选用压力扫

描单元，精度为 0.05%FS；压力扫描单元将采集到的

压力信号转换为电信号，利用计算机进行数据处

理，压力信号采样频率为 10~15 Hz。

动态压力测试分析系统由动态压力受感部、直

流信号调理器、高速数据采集及计算机实时处理分

析系统组成。动态流场测试采用动态压力受感部将

压力转变为电信号，经信号调理器放大后，进入实

时处理分析系统，进口流场数据滤波截止频率为 1k

Hz，采样频率为５k点 /s，试验时实时计算 栽=5 s内

的流场面平均紊流度、各测点的紊流度及涡旋尺

度。整个系统的动态测试精度为 10%。

1.2.3 测试参数计算

总压恢复系数 滓
滓=P02 /P0∞ （1）

式中：P0∞为进气道前未扰动气流总压；P02为 AIP截

面测得的 30点总压，P02=1/30
30

i=1
移P02。

综合压力畸变指数 W 为稳态周向压力畸变指
数 驻滓0和平均紊流度 着av 相加

W=驻滓0+着av （2）

稳态周向压力畸变指数

驻滓0=1- 滓0

滓av
（3）

式中：滓av 为 AIP截面的平均总压恢复系数；滓0 为低

压区内平均总压恢复系数，计算方法为 滓0=
1

兹2-兹1

兹2

兹1
乙 滓r（兹）d兹。

面平均紊流度 着av

着av=
1
6

6

i=1
移着i （4）

各测点的紊流度 着i

着i=驻PiRMS /p icp
各测点的脉动总压的均方根值 驻PiRMS

驻PiRMS= 1
n

n

j=1
移（p ij-p icp）2姨 （5）

式中：p icp 为第 i 测点脉动总压平均值；n 为采样点

数；p ij 为第 i测点脉动总压。
1.3 试验计划安排

参试发动机在完成暖机程序后，进行进气道 /

发动机匹配特性试验，录取发动机在不同转速下的

进气道出口流场参数。进气道调节板固定，防护网

分为打开和关闭 2种工作状态。

2 试验结果与分析

2.1 进气道出口流场特征

在进气道出口截面，稳态总压显示出明显的不

均匀特征，如图 5所示。高压区位于进气道的顶部，

低压区位于进气道的底部，这一流场特征在全尺寸

进 /发联试与进气道缩比模型风洞试验中的结果一

致。随着发动机低压换算转速的增加（在风洞试验

中，表现为进气道流量系数增加），这种高压区在

上、低压区在下的流场特征基本不变，但高、低压差

不断增大，表现为总压恢复系数会下降，畸变指数

会增加。

进气道出口的这种流场特征与进气道的结构组

成密切相关，在进气道正下方的辅助进气门上方，

安装有孔径较小的防护网，气流通过防护网后总压

会明显降低。防护网放下时，只有通过辅助进气门

进气才通过防护网，导致进气道下半部分气流压力

降低，上半部分气流损失较小。

2.2 进气道出口总压恢复特性

进气道出口的总压恢复系数随着发动机进气流

量的增加而下降（如图 6 所示），在流量比较大的区

域几乎呈线性下降。进气道防护网打开也会明显降

低进气道总压恢复系数。对比风洞试验结果，全尺

寸进气道 / 发动机联试测得的总压恢复系数更低，

在大流量条件下差值接近 5%。

图 5 进气道出口流场稳态总压图谱比较
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2.3 进气道出口流场畸变特性

2.3.1 综合压力畸变特性

与第 2.1节分析的进气道出口流场特征结论一

致，进气道出口的综合压力畸变指数随着发动机进

气流量的增加而增加（如图 7所示），在流量比较大

的区域呈非线性增加趋势。在全尺寸进气道 /发动

机联试的测量结果中，防护网明显降低了进气道出

口流场的综合压力畸变指数，这一点与风洞试验的

结论不一致（原因分析另文论述）。从进气道防护网

的工作原理上看，其作用可以减小进气道流动中的

分离涡尺度，对降低进气道出口流场的综合畸变指

数有利。

2.3.2 稳态周向畸变特性

进气道出口的稳态周向畸变指数与综合压力畸

变指数的变化规律一致，均随发动机进气流量的增

加而增加，如图 8 所示。在流量比较大的区域呈非

线性增加趋势。同样，在全尺寸进气道 /发动机联试

的测量结果中，防护网明显降低了进气道出口流场

的稳态周向畸变指数，这一点与风洞试验的结论不

一致。

进气道出口的稳态周向畸变指数占综合压力畸

变指数的比例，随着发动机进气流量的增加几乎呈

线性规律增加，如图 9所示。在流量比较大的区域，

这个比例在全尺寸进气道 /发动机联试测量结果中

达到 75%以上，在进气道缩比模型风洞试验中也达

到 70%以上。这个比例值远高于发动机插板试验

（用于发动机稳定性研究）的结果。即插板试验得到

发动机进口流场中的动态畸变占的比例更大，可以

达到综合压力畸变指数的 50%左右。

2.3.3 动态畸变特性

进气道出口的动态畸变指数随着发动机进气流

量增加呈线性规律增加，如图 10所示。当动态畸变

指数大于某一值时，这个线性斜率会扩大。全尺寸

进气道 /发动机联试结果中的面平均紊流度要比风

洞试验结果小，且进气道防护网又明显降低流场紊

流度的作用，这一点在风洞试验结果中并不明显。

详细分析每个动态压力受感部测得的紊流度分

布可以发现，随发动机低压换算转速增加，相应的

发动机流量增大，紊流度在不断上升，如图 11 所

示；对应发动机低压换算转速比较小的状态，各测

点的紊流度差别并不大；当达到 80%以上，第 2 测

点 Pd2（如图 4 中的紊流度测点布置）和第 4 测点 Pd4

测得的紊流度明显大于其它测点的。这说明在进气

道出口截面，这 2个测点所在的区域气流分离程度

要大于其它区域的。

图 6 进气道出口总压恢复系数比较

图 7 进气道出口综合畸变指数比较

图 8 进气道出口稳态周向畸变指数比较

图 9 进气道出口周向压力畸变指数占综合

压力畸变指数的比例

总压恢复系数
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缩比进气道风洞试验（有防护网）
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缩比进气道风洞试验（无防护网）

缩比进气道风洞试验（有防护网）

换算流量 /（kg/s）
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缩比进气道风洞试验（无防护网）
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周向压力畸变指数占综合
压力畸变指数的比例 /%

进发联合试验（无防护网）
进发联合试验（带防护网）
发动机地面插板试验
缩比风洞试验（无防护网）
缩比风洞试验（带防护网）

W1R/（kg/s）

77

PDF      pdfFactory Pro        www.fineprint.cn

http://www.fineprint.cn


航 空 发 动 机 第 43卷

3 结论

全尺寸进气道 /发动机联合试验实现了在发动

机真实工况下对进气道出口流场特性的测量，得到

以下结论：

（1）全尺寸进气道 / 发动机联合试验得到的进

气道出口截面稳态总压图谱与风洞试验了流场结

构一致，均为高压区在上部，低压区在下部；

（2）进气道总压恢复系数随发动机流量的增加

而下降，全尺寸进气道 /发动机联合试验得到的总

压恢复系数下降量值大于风洞试验结果；

（3）综合压力畸变指数随发动机流量的增加而

上升，全尺寸进气道 /发动机联合试验得到的综合

压力畸变指数上升的量值大于风洞试验结果；

（4）表征动态压力畸变特性的进气道出口截面

平均紊流度随发动机流量增加呈线性规律上升，全

尺寸进气道 /发动机联合试验得到的面平均紊流度

要小于风洞试验结果。
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图 10 进气道出口动态畸变指数（面平均紊流度）比较

图 11 进气道出口截面各测点紊流度分布

面平均紊流度 /%
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缩比进气道风洞试验（无防护网）
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