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摘　 要: 多元件畸变发生器具有较高的畸变模拟精度和良好的可控性但其结构相对复杂ꎬ可靠性较差ꎮ 新设计多元件

畸变发生器ꎬ对其结构风险性进行研判ꎬ并对其结构强度和稳定性进行仿真分析ꎮ 对样机进行结构可靠性验证及活动

翼行程周期和接触时间的测定ꎬ其结果还可用于强度校核ꎮ 研究表明:新装置结构可靠性满足瞬态畸变试验的需求ꎬ其
中的销孔形位公差应控制在 ０.０４ ｍｍ以内ꎬ活动翼卡滞是试验过程中最需预防的风险ꎮ
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０　 引言

进气畸变考核是保障航空发动机安全使用的重

要手段ꎬ世界上比较成熟的进气畸变考核体系主要

包括美国体系和俄罗斯体系ꎮ 国内在综合畸变考核

方面尚没有形成系统的方法ꎬ目前尚处于试验室研

究阶段ꎮ 其中畸变产生方法主要包括旋流畸变发生

器、插板式畸变发生器和多元件畸变发生器ꎮ 插板

式畸变发生器和旋流畸变发生器结构相对简单ꎬ可
靠性强ꎬ在国内外的进气道畸变试验中应用较多ꎮ

周游天等[１]通过对插板畸变流场的特性进行

测量和分析ꎬ发现插板畸变条件下失速团发展的

三个阶段:部分通道到全通道失速团ꎬ全叶高不稳

定失速团和全通道稳定失速团ꎻ周伟等[２]基于数

值仿真结果确定 ＡＩＰ 面压力分布特点ꎬ以此获得

最优测量布局方案ꎻ郭晋等[３]开发了一套三位数

值计算程序用于模拟大涵道比风扇 /增压级内部

流场的特征ꎻ胡骏等[４]基于流场中每个单元气动

方程组的数值积分建立了大涵道比影响分析的仿

真计算模型ꎻ刘阳等[５]基于数值仿真结果发现管

内插板绕流总压损失和动态畸变受插板高度影响

比来流马赫数更大ꎻ张兴发等[６]通过对插板式进

气畸变的数值仿真发现ꎬ低速压气机、高亚声速和

跨声速压气机失速的机制分别是进口截面周向流

动、插板角涡、激波强度以及位置的变化ꎻ宋国兴

等[７]通过耦合仿真计算分析ꎬ发现 Ｓ 弯进气道结

构会导致压气机失速边界右移ꎻ肖竞雄等[８]基于

数值仿真结果发现径向进气孔板流动的畸变指数

主要受堵塞度和孔数的影响ꎮ 王铭祖等[９]开发可

预测总压恢复系数的模型ꎬ并通过程序简化使用

流程ꎻ肖传民等[１０]发现某航空发动机进气畸变发

生器在特定区域可产生稳定畸变气流ꎻ吴艺娟

等[１１]提出基于圆柱绕流效应的径向畸变发生器

设计方法ꎬ研究不同排列圆柱绕流的损失特性并
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建立数据库ꎻ王岩松等[１２]设计了一种利用扰流柱

产生流向涡团及外部射流形成动态变化的新型动

态畸变模拟器ꎬ表明非定常射流工况能满足进气

道 /发动机匹配试验对进气畸变的要求ꎻＢＥＡＬＥ
等[１３]早在 ２００２年指出发展瞬态总压畸变发生器

的需求ꎬ 随后设计了多元件畸变发生器样机ꎬ开
发了用于发动机机身兼容性评估的仿真计算工

具ꎬ发展了总压畸变的直联测试仿真ꎻ ＢＥＡＬＥ
等[１４]在远程控制模式下ꎬ通过直联技术ꎬ进行了

瞬态畸变发生器的测量试验ꎬ证明了该畸变发生

器的效力ꎻＢＥＡＬＥ 和 ＳＡＶＡＧＥ 等[１５－１６]通过 ＣＦＤ
仿真和解析分析发现ꎬＣＦＤ 仿真有助于畸变发生

器的设计ꎬ解析分析有助于在设计过程中做快速

验证选择ꎻＡＲＡＳＵ 等[１７]在准三维管道中研究了

涡旋发生器射流(ＶＧＪｓ)对亚音速进气道在强侧

风下流动畸变的抑制效果ꎬ发现垂直射流可使风

扇面畸变系数降低 １２.７％ꎬ效果优于倾斜射流ꎻ
ＷＡＮＧ 等[１８]通过实验和数值模拟研究船用进气

道总压畸变的等效模拟ꎬ提出双模拟板结构可获

得特定畸变流场ꎬ满足船用发动机抗畸变测试需

求ꎻＳＵＮ 等[１９]研究组合式畸变发生器几何参数对

总压畸变稳态和动态分量的影响ꎬ发现圆柱杆可

最大降低稳态与动态分量比值 ３０％ꎻＦＡＮＧ 等[２０]

设计了由环形金属丝组成的飞机发动机进气道径

向畸变发生器ꎬ通过数值模拟迭代调整参数ꎬ使畸

变发生器目标位置的总压分布满足设计要求ꎮ
正如文献[１３－１５]所指出的ꎬ由于军用航空发动

机在大机动性能和隐身性能等方面的需求ꎬ需要发

展更能精确模拟进气道畸变的瞬态畸变发生器以及

控制和测量技术ꎻ多元件畸变发生器在高精度模拟

瞬态真实畸变流场与可控性方面有独到优势ꎻ其缺

点在于结构复杂ꎬ可靠性低ꎬ试验风险性高ꎮ 因此多

元件畸变发生器目前在国内还鲜有应用ꎮ 本文设计

了多元件畸变发生器ꎬ并对其结构风险性和可靠性

进行了计算分析和试验验证ꎬ总结了多元件畸变发

生器结构设计要点ꎬ为其结构设计提供参考ꎮ

１　 多元件畸变发生器的结构设计和风险
性分析

　 　 在综合考虑自质量、成本和实际可操作性ꎬ同时

参考国外相关试验器结构的情况下ꎬ本文设计多元

件畸变发生器整机结构及局部结构ꎬ如图 １所示ꎮ
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图 １　 多元件畸变发生器整机及局部结构

１.１　 结构破坏风险分析

多元件畸变发生器的核心部件畸变单元由两

片活动翼和一片固定翼组成ꎬ两片活动翼有闭合

和张开两种状态ꎬ其中张开状态角度为 １２０°ꎻ试
验中固定翼受压紧螺母 Ｆ压作用ꎬ稳定张开的活动

翼受气动载荷 Ｆ气作用ꎻ将要闭合时ꎬ气缸牵引力

􀅰２３􀅰



􀅰机械制造􀅰 凤朝军ꎬ等􀅰多元件畸变发生器结构设计研究

Ｆ缸通过拉杆和销轴 ３ 突然施加于活动翼上ꎬ如
图 １(ｄ)—图 １(ｅ)所示ꎻ闭合过程中ꎬ活动翼和拉

杆产生惯性力 Ｆｍｖꎻ当活动翼闭合一瞬间ꎬ由于

Ｆ气、Ｆｍｖ、Ｆ缸和 Ｆ压作用ꎬ两片活动翼产生碰撞ꎻ假
设活动翼行程周期为 Ｔꎬ单向行程位移为 Ｌꎬ上下

活动翼张开角为 αꎬ长度和质量相同ꎬ分别为 ａ、
ｍꎻ根据试验可知(见本文试验结果)ꎬ活动翼在

张、合所占用的时间均为 Ｔ / ２ꎻ活动翼从张开到闭

合ꎬ可看作匀加速运动过程ꎻ活动翼从接触起到动

量降为 ０所时间为 ｔ０ꎬ则根据牛顿第二定律可得

Ｆｍｖ如式(１)所示ꎮ

Ｆｍｖ ＝
８(ｍ杆＋ｍ翼)ａｓｉｎ

α
２

ｔ０Ｔ
(１)

本文气缸牵引力为 Ｆ缸 ＝ １００ Ｎꎬ基于«机械设

计手册 ２００８»ꎬＦ压设计如表 １所示ꎮ

表 １　 压杆螺母压紧力设计

螺纹
大径 / ｍｍ

Ｔ２ /
(Ｎ / ｍ)

跑合推力轴承
预紧力 Ｆ压 / Ｎ

未跑合推力轴
承预紧力 Ｆ压 / Ｎ

８ ３０.５ ３５.４ ３４.８

４ ４.０ ８.９ ８.４

　 　 Ｆ气可根据试验具体参数和 ＣＦＤ 仿真结果获

得ꎮ 当所有的活动翼叶片均张开时ꎬ迎风面积最

大ꎬ气动载荷最大ꎻ进气道来流方向直通大气ꎬ总
压 ｐ０ ＝ １ａｔｍ(１ａｔｍ＝ １０１ ３２５ Ｐａ)ꎻ试验中来流马赫

数 Ｍａ＝ ０.３ꎮ 本文计算了 ２×２ 畸变单元在不同的

叶片间隙下流场压力分布如图 ２ 所示ꎬ畸变单元

后总压如图 ３所示ꎮ 总压随叶片间隙增大呈现下

降的趋势ꎻ总压恢复系数约为 ０.９ꎮ 在强度校核过

程中ꎬ为了安全起见ꎬ可将总压恢复系数取小一

些ꎬ可取为 ０.８ꎮ 基于总压恢复系数 ｐ０和畸变单元

迎风面积 Ａ畸可估算单个畸变单元气动载荷 Ｆ气≈
０.２ｐ０Ａ畸 ＝ ５２ Ｎꎮ 当校核整机及其各部件强度时ꎬ
可建模加载各项载荷仿真校核ꎮ

１.２　 拉杆稳定性风险分析

如果拉杆和畸变单元为如图 １(ｄ)—图 １(ｅ)
所示状态ꎬ则拉杆闭合时受 Ｆ缸和 Ｆｍｖ共通压缩有

失稳风险ꎮ 各个拉杆的临界应力可通过欧拉公式

求得ꎮ 需判断σｍａｘ、临界应力 σｉｊ和屈服极限 σｓ的

关系ꎬ如式(２)所示则拉杆不会失稳ꎻ此时 Ｆ气通

过活动翼沿横向传递给了拉杆末端ꎬ根据相关理

论ꎬ拉杆在受到横向扰动后ꎬ会逐渐恢复稳定ꎻ同
时设计拉杆限位块以增强可靠性ꎮ
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图 ２　 不同叶片间距下的畸变单元前后流场压力
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图 ３　 畸变单元后的总压

σｍａｘ ＝
Ｆ缸＋Ｆｍｖ
Ａｍｉｎ

<σｉｊ<σｓ (２)

１.３　 卡滞风险分析

活动翼卡滞风险是多元件畸变发生器试验过

程中最为突出的问题ꎬ发生器结构在 Ｆ气、Ｆｍｖ、Ｆ缸

和 Ｆ压作用下ꎬ有三方面因素导致卡滞:
１)限位槽随壁板 Ａ 变形引起限位轴承和限

位槽碰磨ꎬ如图 １(ｇ)所示ꎻ
２)壁板变形引起活动翼与壁板 Ａ 和壁板 Ｂ

摩擦ꎬ销轴 ３与壁板 Ｂ摩擦ꎬ如图 １(ｇ)所示ꎻ
３)活动翼为张开至最大角度时端部螺栓滑

出ꎬ螺栓歪斜导致其进入限位槽内形成卡滞ꎬ如图

４所示ꎮ
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图 ４　 畸变单元卡滞和干涉风险示意图

１.４　 安装问题分析

多元件畸变发生器的安装过程易出现 ７ 个方

面问题ꎮ
１)销轴两端挡边螺母会随着转动而难以安

装ꎬ安装后容易脱落ꎬ需要反复ꎬ较为耗时ꎮ
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２)Ｕ型板和固定翼通孔之间ꎬ易产生误差积

累而压杆无法穿过ꎮ
３)Ｕ型板和安装板定位孔之间为过度配合ꎬ

易产生误差积累而无法安装ꎮ
４)如无夹持工装ꎬ则壁板 Ａ、拉杆、销轴 ３ 和

畸变单元需要同时手持安装ꎬ安装困难ꎮ
５)零件之间互相干涉:ａ)两片活动翼转轴处

容易发生干涉ꎬ如图 １(ｂ)所示ꎻｂ)销轴 ３ 与壁板

易干涉ꎬ如图 １(ｇ)所示ꎻｃ)相邻拉杆在相反状态

下容易干涉ꎬ如图 １(ｇ)所示ꎮ
６)空间狭小导致气缸安装困难ꎬ如图 １(正视

图和侧视图)所示ꎮ
７)同一螺栓连接两个以上零件ꎬ当局部卡滞或

失效ꎬ排故时需拆卸所有结构ꎬ增加了排故难度ꎮ
设计时可针对上述问题进行工艺改进ꎬ避免

试验器安装过程的过度消耗ꎮ 销轴改进设计如

图 ４(ａ)所示ꎮ

２　 结构强度校核分析

２.１　 压杆作用整体变形分析

由于误差积累ꎬ多元件畸变发生器中心处固

定翼 通 孔 中 心 线 易 偏 斜ꎬ 假 定 为 偏 斜 位 移

δ＝ ０.５ ｍｍꎻ将 Ｆ气、Ｆｍｖ、Ｆ缸和 Ｆ压加载于仿真模型

相应部位ꎻ安装板前后两端进行固定约束ꎬ仿真结

果如图 ５所示ꎮ
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图 ５　 多元件畸变发生器变形及应力分布

从图 ５(ａ)可以看出ꎬ局部的固定翼通孔偏斜

所产生的变形ꎬ主要沿着 Ｕ 型板上下传递ꎻ限位

槽处变形较大ꎬ但变形量不足以使其和活动翼摩

擦(Ｕ型板与活动翼间隙 １ ｍｍ)ꎻ从图 ５(ｂ)可以

看出ꎬ整机最大应力 σｍａｘ ＝ ６ ０１０ ＭＰａꎬ远超结构钢

的破坏强度ꎬδ 取值过大ꎻ计算可得 σｍａｘ随着 δ 增

大线性增大ꎬ如图 ５(ｃ)所示ꎬ当 δ≥０.０４６ ｍｍ 时ꎬ
强制压杆穿孔会使结构破坏ꎬ销孔形位公差应尽

量控制在 ０.０４ ｍｍ以内ꎮ

２.２　 压杆稳定性校核

本文压杆材料为 ３０ＣｒＭｎＳｉＡꎻ拉杆和销轴 ３
为铰支连接ꎬ可得到畸变发生器中不同长度的拉

杆临界应力及最大应力计算如表 ２ 所示[２１－２２]ꎬ
σｍａｘ远小于各拉杆的σｉｊꎬ而该材料足可提供所需

的临界应力ꎬ拉杆不会失稳ꎮ

表 ２　 压杆稳定性校核表

拉杆编号 Ｌ / ｍｍ λ σｉꎬｊ / ＭＰａ σｓ / ＭＰａ

１ ５６０ ２４９.０ １７.５
２ ５８３ ２５９.２ １６.１
３ ４０８ １８１.７ ３２.８
４ ４３１ １９１.９ ２９.４
５ ２２１ ９８.２ １１２.３
６ ２７０ １２０.２ ７５.１
７ ６９.８ ３１.１ ８８５

８８５

２.３　 叶片和销轴强度校核

活动翼与固定翼为钛合金(ＺＴｉＡｌ６４Ｖ)ꎬ拉杆

为合金结构钢(３０ＣｒＭｎＳｉＡ)ꎬ可得 Ｆｍｖ ＝ ０.３７ Ｎꎻ将
Ｆ气(张开状态)、Ｆｍｖ、Ｆ缸和 Ｆ压加载于模型相应部

位ꎬ力学仿真结果如图 ６所示ꎬ销轴 ３ 为应力集中

部位ꎬ校核结果显示畸变单元满足强度设计要求ꎮ
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图 ６　 畸变单元受力分析
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３　 畸变样机结构可靠性试验验证

本文设计 ２×２ 单元畸变样机以验证畸变单

元结构的可靠性ꎬ并测量了活动翼开合和接触时

间ꎬ用电缸模拟气动力ꎬ在固定翼粘贴加速度传

感器采集加速度信号ꎬ如图 ７ 所示ꎻ所得时域数

据、行程周期及张合时间如图 ８—图 ９ 所示ꎮ 试

验结果表明:活动翼行程周期和张合时间在试验

过程中有所波动ꎬ周期基本稳定在 １ ｓꎬ张合时间

稳定在 ０.５ ｓꎮ 从活动翼闭合接触起到活动翼动

量减为 ０ 的时长 ｔ０对应图 ８ 中尖峰宽度ꎬ通过测

量多处尖峰宽度可知ꎬｔ０≈０.０２ ~ ０.０３ ｓꎬｔ０可用于

校核活动翼强度ꎮ
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图 ７　 畸变样机试验件
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图 ８　 固定翼加速度信号
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图 ９　 活动翼行程周期

４　 结语

本文针对多元件畸变发生器进行了结构设计

分析和强度校核ꎬ试验验证了结构可靠性ꎬ结论

如下:
１)试验过程中最需预防活动翼卡滞ꎬ壁板变

形是卡滞的主要原因ꎻ需提高孔的精度其形位公

差不超过 ０.０４ ｍｍꎻ
２)多元件畸变发生器安装过程较稳态畸变发

生器复杂ꎬ压杆穿孔最为困难ꎬ各单元误差积累在

压杆穿孔时集中反应ꎻ可通过整体加工等工艺提

高精度ꎬ设计多孔件验收工装ꎬ以防反复装拆ꎻ
３)畸变单元和 Ｕ 型板组装是安装过程的核

心ꎬ设计相应的夹持工装能够大幅提高安装效率ꎻ
４)活动翼张开和闭合的时间大约相同ꎬ为整

个行程周期的 １ / ２ꎻ活动翼闭合接触到动量减为 ０
的时长约为 ｔ０ ＝ ０.０２~０.０３ ｓꎻｔ０可用于活动翼强度

的校核ꎮ
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