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某型航空发动机对插板式进气畸变的响应

江　勇，　陈　戈，　孔卫东，　梅　飞，　郑铁军
（空军工程大学工程学院，陕西　西安　７１００３８）

摘要　 为得到较为准确的发动机对进气畸变的稳定性响应模型，首先分析了由实验所得到的某
型航空涡扇发动机进口扰流插板产生的稳态总压畸变和紊流分布。 相对于压气机转子进口，将
周向分布的稳态总压畸变和截面脉动压力处理成为一组不同频率的压力激励波形分布。 通过

频谱分析得到：在发动机失稳前，稳态畸变形成的波形频率最低，幅值最大，是引起发动机失稳
的主要原因。 对该组合畸变激励波用一阶响应模型进行动态修正并使用平行压气机分析模型，
得到了经修正的压气机喘振边界和得到改善的发动机进气畸变响应模型。 最后分别计算了高、
低压压气机逐步失稳的工作点移动过程。 结果表明：与压气机出口实验失稳波形十分接近，该
模型准确可行 。
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为了考核航空发动机气动稳定性，必须进行插板式进气总压畸变实验。 即：在进气道内发动机前方安装
一块扰流插板，使发动机进口截面出现稳态的总压畸变和大量的紊流，形成与大机动飞行相近的流动，并以
综合畸变指数 W（稳态周向总压畸变和紊流度之和）衡量畸变的程度［１ －２］ 。 分析畸变的方法一般是将稳态
总压畸变看作对压气机静态激励，而紊流度则看作动态激励，分别进行处理［３ －７］ 。 在大多数情况下，假设或
简化畸变的波形或分布，会使计算模型的综合精度在解决工程实际问题时受到很大影响。 为提高精度，首先
应根据实验数据，将稳态压力畸变和动态压力畸变按照实际情况综合，然后再将该激励波形代入分析发动机
稳定性模型，再经过实验与修正反复磨合，最后得到较为准确的结果。 因此，研究如何将基于实验得到的稳
态与动态压力畸变一体化考虑，用统一后的畸变条件分析发动机稳定性问题是十分必要的。

１　插板式进气畸变实验装置

在一室内发动机试车台上，在一台涡扇发动机前部距离发动机进口截面 ３畅５D（D为发动机进口直径）处
的进气道内安装了高度为 H的可以垂直升降的扰流插板。 具体构造及实验装置参见文献［８］。
当发动机进入实验转速后逐渐升高扰流插板，H为扰流插板相对进气截面的高度。 在发动机进口处产

生“稳态＋紊流”的畸变流场。 当插板上升到一定高度，所产生的流场畸变使发动机“失稳”，出现喘振。 根
据对进气截面和高、低压压气机出口的压力波形，可以建立发动机对进气总压畸变的响应模型。

２　进气组合畸变流场的特点

2畅1　稳态总压畸变与紊流度分布
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扰流插板在发动机进口所形成的稳态总压畸变分布和脉动压力分布有不同的规律
［９ －１０］ 。 其中稳态畸

变压力在发动机进口截面的分布见图１（ａ），可以看出，最下部有一低压区，在插板高度H 附近的中部有线性

压力变化区和最上部的小扰动区，稳态畸变最大值在扰流插板的正后方（低压区内）。 图 １（ｂ）示出了稳态
压力沿径向的分布，可以明显看出稳态畸变压力在 ３个区域中的分布。 紊流度的分布见图 ２，主要能量存在
于插板高度 H对应的的位置附近。 在插板底部和上部小扰动区脉动压力的分布大体相当，且过度区基本为
线性

［１０］ 。

图 １　H＝３６．４％ N１ｃｏｒ ＝９０％ 进气道出口截面稳态总压畸变分布

Ｆｉｇ畅１　 Ｔｈｅ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｓｔｅａｄｙ ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｎｇ ａｔ ｔｈｅ ｉｎｌｅｔ ｅｘｉｔ ｓｅｃｔｉｏｎ ｗｈｅｎ H＝３６．４％N １ｃｏｒ ＝９０％

图３示出了N１ｃｏｒ ＝９５％，H＝２２％、３７畅２％、４２畅７％，脉动压力 Pt 的频谱变化。 当插板渐升至接近“临界”
过程中，在大约 ３２ Ｈｚ附近时频率幅值逐渐增强，其它频率成分则逐渐减小。 表明：发动机进口气流出现较
典型的谐振特征。 谐振使得动态总压畸变较频率分散状态更严重，对发动机的影响更严重［２］ 。

图 ２　进气道出口截面紊流度分布
Ｆｉｇ畅２　Ｔｈｅ ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ｄｅｇｒｅｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ａｔ ｅｘｉｔ ｓｅｃｔｉｏｎ

图 ３　不同插板高度 Pt频谱

Ｆｉｇ畅３　Ｓｐｅｃｔｒｕｍ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｉｎｓｅｒｔｅｄ－ｂｏａｒｄ ｈｅｉｇｈｔ

2畅2　综合畸变对发动机的激励波形频谱
　　压气机转子每旋转一周，经过不同的稳态畸变和紊流度分布区域。 稳态畸变压力可看成是周向低频压
力波动。 脉动压力则是轴向的具有一定频率分布的压力波动。 二者共同作用于压气机。 在本文进行的发动
机逼喘试验中，接近失稳时，均有不同谐振压力脉动出现，因此，下面主要分析出现谐振时压力畸变的特性。
　　在发动机进口截面 ０畅５R处依 nＬ 沿周向将稳态压力和脉动压力重新进行排列，就得到了相对转子的压
力组合波动。 假定该波形平稳，其频谱如图 ４所示，其中 ２１２ Ｈｚ的频率成分是稳态压力分布形成的，其幅值
大于其它由脉动压力形成的频率成分幅值 ５倍以上。 并且，因其频率最低，对压气机的影响最大。 可以认为
稳态压力畸变是使发动机失稳的主要原因 。
　　激励波形表达式为：

Pt ＝pｓａｖ ＋∑
n

i ＝１
Piｓｉｎ（２πfi ＋φi） （１）
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式中：pｓａｖ为进口平均压力；Pi 为某频率的峰值压力幅值；fi 为
谋峰值的频率；φi 为该频率的压力波的初始相位角。 在分析
压气机响应时，取n ＝４，更高频的压力波动对压气机的影响
因频率太高和幅值太小而可忽略。
2畅3　激励波形特征
　　激励波形对应叶尖、叶中和叶根如图 ５，在低压区 叶尖、
叶中和叶根感受到的压力接近，在高压区，叶尖处压力波动较
小，叶根处的压力峰值较大 ，表明：叶根附近综合压力畸变最
严重，叶尖处最小，二者的差值约为综合畸变压力波动的
１０％。

图 ４　动态与稳态总压畸变组合频谱
Ｆｉｇ畅４　Ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ ａｎｄ ｓｔｅａｄｙ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ ｓｐｅｃｔｒｕｍ

　　N１ｃｏｒ ＝９５％时，随插板高度 H变化综合畸变压力波动的变化见图 ６。 涡旋造成的脉动压力在低压区和
掺混区与稳态压力叠加后随着插板的逐渐升高而更加明显，而在高压区则相对平缓。 激励波形介于方波和
只有负半周的、叠加有高频分量的正弦波之间。

图 ５　激励转子的组合畸变压力波形沿叶高的分布
Ｆｉｇ畅５　Ｔｈｅ ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｗａｖｅ ｅｘｃｉｔｉｎｇ ｒｏｔｏｒ

图 ６　随插板升高组合激励压力波的变化
Ｆｉｇ畅６　Ｔｈｅ Pt ｃｈａｎｇｅｓ ｖｓ ｔｈｅ ｄｉｓｔｕｒｂｉｎｇ

ｉｎｓｅｒｔｅｄ －ｂｏａｒｄ ｍｏｖｅ ｕｐ

３　发动机转子对进气压力畸变的响应

当转子叶栅通过进气压力畸变区时，由于本文所定义的稳态周向压力畸变和紊流度的作用，叶栅感受到
的速度周期性变化可以认为是速度脉动的激励，其瞬时升力的响应应当具有滞后性。 若转子的转速不变，因
进气总压的变化引起的进气攻角的变化和速度将引起升力的变化，瞬时升力的响应可用下式表示：

ΔLw ＝cπρV∞w０ｅiωt ｓｉｎβmS（k） ＋ｃｏｓβm αT（k） ＋
２yB，ｍａｘ
C T′（k） （２）

式中：ΔLw 为升力脉动值；c为弦长；V∞为主流速度；风速为 w ＝w０ｅiω（ t －x／V∞） ；其弦向分量为 wｃｏｓβm；横向分量
为 wｓｉｎβm；２πρV∞u０αｅiωtT（k）为平面叶形弦向带攻角的速度脉动的升力脉动，其中 T（k）称为 Ｈｏｒｌｏｏｋ函数，

为弦向速度脉动的升力脉动函数
［２］ 。 πρV∞ u０ c

２yB，ｍａｘ
c ｅ iωt T′（k）为抛物线中弧线叶形受到弦向速度脉动后

的升力脉动，T′为霍尔麦斯函数，用于计算零攻角下抛物线中弧线叶形受到弦向速度变化的脉动升力。 叶栅
在经过一个脉动的来流后，表面的压力分布滞后于瞬时气流的攻角和速度的变化的物理现象可以解释为：调
整位流、附面层重建、后缘尾涡形成等。 式（２）表明，叶栅内的流动对带有攻角和速度变化的来流的响应是
非定常的，叶栅的响应速率与周向畸变角 θ－和畸变强度成正比，是一带有阻尼的动态响应。
当稳态压力周向畸变角 θ－

与压力畸变的峰值范围已定，对叶栅的激励可看成是多个不同频率的正弦波
形的共同激励。 因此，理论上叶栅的响应较以正弦波形为基频的波形在总体效果上更快，更易达到临界值。
另外，波形占空比越大，相对同一波形的叶栅响应时间也越长，所达到的压力值也越接近失速边界。 占空比
为 １，则为稳态畸变。
对于转子叶片，使气流出现分离的瞬时攻角 ai 较临界攻角 ae 大并且滞后：
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ae －a０

ai －a０
＝１ －ｅ －t／τ （３）

式中：τ＝（２畅５ －３畅５）b／u，b为弦长，u为来流速度；a０ 为

初始攻角。
若考虑气体惯性可采用二阶模型，由于影响响应有

波形、幅值、发动机工作状态、压气机结构、压气机特性等
多种因素，为便于分析，本文采用一阶响应模型对平行压
气机模型进行修正。
图 ７示出了某型涡扇发动机低压转子在 N１ｃｏｒ ＝

９５％，插板高度珚H＝４２％时，进口截面 ０畅５R处，进口压力
按频谱分析得到的激励（n ＝４）及其响应波形。 可以看
出：响应波幅约减小了 ３０％（低压区），修正后的平行压
气机模型较按稳态畸变计算得到的特性有所改善。

图 ７　畸变激励波形和第一级转子响应波形
Ｆｉｇ畅７　Ｔｈｅ ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ ｗａｖｅ ａｎｄ ｔｈｅ

１ｓｔ ｒｏｔｏｒ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｗａｖｅ

４　进气总压畸变下发动机的工作

低压压气机进口的激励波形出现喘振前测得的进口稳态畸变压力与频谱分析得到的失稳前形成的脉动

压力合成。 使用多扇区平行压气机模型，经动态修正，根据低压压气机特性，可计算出低压级出口的参数分
布。 按照高、低压压气机的几何参数，将该压力分布分解为高压压气机进口和外函进口 ２ 部分，从而得到高
压级进口流场参数分布。
由进口参数和畸变波形频谱，计算出插板高度变化引起流量变化的等转速线。 并绘出喘振边界。 在图

８ －９中，当 N１ｃｏｒ ＝９５％时，H增大后，进气流量逐渐减少，高低压转子等转速线向左下方移动，其喘振边界也
向下移动。 对低压区临界点进行修正，得到对应不同流量的新的喘振边界。 再由实测的发动机低压进口流
量和对应的等转速线得到发动机共同工作点，最后得到随进口压力畸变变化的高、低压共同工作特性线。 因
转子对激励响应滞后，畸变被弱化，不同流量下的喘振边界向左上方移动，发动机稳定工作范围增加。 随插
板升高，流量下降，高低压工作点向左下移动，但高压首先进入喘振边界。 图 １０ 表示出了高、低压出口静压
在发动机失稳时的测量波形。 可见，高压出口先出现 ２ 次大的压力下降。

图 ８　低压压气机工作点及特性变化
Ｆｉｇ畅８　Ｔｈｅ ｃｈａｎｇｅ ｏｆ ｌｏｗ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ａｎｄ ｏｐｅｒａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ

图 ９　高压压气机工作点及特性变化
Ｆｉｇ畅９　Ｔｈｅ ｃｈａｎｇｅ ｏｆ ｈｉｇｈ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ａｎｄ ｏｐｅｒａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ

图 １０　压气机出口截面喘振压力波形
Ｆｉｇ畅１０　Ｔｈｅ ｓｕｒｇｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｗａｖｅ

ａｔ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｅｘｉｔ　　　　　

５　结束语

插板式进气畸变实验中，稳态压力畸变可以分为低压区、线性分布区和小扰动区。 紊流度分布则呈现以
插板高度为中心的中部高、边沿低现象。 本文建立了 ２类畸变转换成对转子的组合激励压力波形的方法，用
一个以压气机转速为基频的具有不同频率的组合波形表达。 分析得出：稳态压力畸变形成的波形频率最低，
辐值较其它频率成分高数倍，是引起发动机失稳的主要原因。 同时，采用根据实际激励波形动态修正的平行
压气机模型，建立了畸变条件下，高、低压压气机在插板高度变化时经过修正的喘振边界。 用经修正的模型
计算了高、低压压气机工作点随插板高度的变化。 分析得到的压气机高压压气机首先失稳的结论与实验的
结果一致，说明该方法可行，结论符合实际。
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