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基于收扩喉部结构的非介入式发动机
进气流量管设计

杨振，王毅，刘琳琳

（航空工业北京长城计量测试技术研究所，北京 100095）

摘 要：针对航空发动机进气流量测量不准确的问题，设计了增加收扩喉部结构的新型发动机进气流量

管。所设计结构对流场的整流作用，可以通过布置更少的测点获得更高的流量测量准确度；利用直管段与喉部

产生的静压差，以非接触的方式获取进气流量，极大简化了试验现场进气流量测试方法。通过仿真与试验验证

了设计方案的可行性，研究结果为航空发动机进气流量的准确测量提供了新的解决思路。
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Design of non⁃intrusive engine intake flow pipe based on 
convergent⁃divergent throat structure

YANG Zhen, WANG Yi， LIU Linlin
(Changcheng Institute of Metrology & Measurement, Beijing 100095, China)

Abstract: Aiming at the problem of inaccurate measurement of aero⁃engine intake flow,this paper investigates a new 
type of aero⁃engine flow pipe with a throat structure.Its advantage is that on the one hand, due to the optimization of the 
flow field by the throat structure, higher intake flow measurement accuracy can be obtained by arranging fewer measuring 
probes. On the other hand, the static pressure difference between the straight pipe section and the throat is used to obtain 
the flow in the pipe in a non⁃contact way, which greatly simplifies the test method of the inlet flow in the test site.The fea⁃
sibility of the design scheme is verified by simulation and experiment. The research results provide a new solution for the 
accurate measurement of aero⁃engine intake flow.
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0　引言

发动机进气流量是航空发动机整机试验和部

件试验中重要的状态参数，表征航空发动机的运

行状态，其测量准确度对发动机整机和部件性能

评定、状态监测均具有重要意义［1-2］。目前国内外

航空发动机进气流量多采用配备总静压探针的钟

形口进气流量管进行测量［3-6］。

由于空气存在粘性，空气进入发动机流量管

后会在管内的近壁处形成一层速度不同于管内中
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心流速的附面层。在发动机试验中，通过测量管

内速度核心区速度平均值与截面面积相乘的方法

计算得到进气流量，忽视了附面层的影响，因而

此种方法原理上存在误差［7-8］。为了消除附面层影

响造成的误差，通常会使用流出系数对测量值进

行修正，流出系数一般通过附面层厚度计算得出

或者通过实流校准的方法获得。

对航空发动机进气流量管进行实流校准并不

容易，原因是航空发动机进气流量量级越来越大，

国内一般机构的空气流量标准装置的测量上限远

远没有达到航空发动机进气流量的量级［9-11］，无法

进行实流校准。因此通常根据附面层厚度的测量

结果，计算发动机流量管的流出系数，而获取附

面层厚度首先需要获取测量截面速度分布。为了

准确获取测量截面速度分布，会在近壁处和核心

区布置大量总压测点，而这些测点造成的堵塞效

应、速度波动往往也会降低流量测量精度［12-14］。

工程中消除测量耙影响几乎不可能，而要单独量

化评估由于几何因素造成的静压测量准确度也是

非常困难的。因此空气流量的测量被普遍认为是

“不准确”的，无法满足现在对大流量进行高精度

测量的需要。由于无法消除误差的影响，同一发

动机在不同试车台的测量结果产生了“不一致”

的问题。

针对目前航空发动机进气流量测量不准确和

不一致的问题，本文提出一种不布点或少布点的

钟形口进气流量管优化思路，即在直管段中间增

加一个收缩喉部。这种结构流量管的主要特点是

使进入流量管喉部的气流速度加快，而气流速度

越快，附面层厚度越小，一方面降低了附面层对

进气流量测试的影响，另一方面喉部对流场的整

流作用，使喉部测量截面速度分布由“抛物线”

形变为更易准确测量的“top hat”形 （“礼帽”

形）。综合两方面的优势，可以通过少量布点获取

更准确的流量测试结果。

1　理论分析

1.1　典型发动机进气流量测量方法

钟形口进气流量管示意图如图 1所示，包括喇

叭形入口段、直管段，测量截面位于直管段。在

发动机进气流量测量试验中，通过安装在流量管

内的总静压测量耙测得的总静压值计算管内核心

区平均速度，通过速度面积法计算得到管内

流量。

为了方便数据测量与计算，一般情况下使用

的计算方法是将管内附面层以外的部分气流流速

视为均匀的，通过管内平均速度与管道截面积的

乘积来计算管内的体积流量，再用流出系数的修

正来表征附面层的影响，最后再乘以空气密度得

到空气的质量流量 qm，即

qm = CA k
R ( 2
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式中：C为流出系数（由附面层厚度决定）；A为管

内截面面积，m2；p*为气流总压，Pa；pt为气流静

压，Pa；T为气流总温，K；k为绝热指数，测量空

气流量时一般为 1. 4；R为气体常数，空气中一般

为287. 06 J /（kg∙K）。

航空发动机进气流量管内气流速度约 0. 45 
Ma，雷诺数数量级在 106以上，属于湍流流动，湍

流流动的入口段长度约（25～40） D （D 为管道内

径），发动机进气流量管因安装使用的限制，管道

长度有限，整个管内的流动都处于流动入口段，

不同的轴向位置对应不同的速度分布，测得的附

面层厚度也存在差异。在相同的入口条件下，因

流量管材质、工艺以及型面结构等因素的影响，

相同的轴向位置测得的速度分布和附面层厚度同

图1　钟形口进气流量管示意图

Fig.1　Structural representation of bell⁃mouth intake flow tube
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样存在差异，所以在流动入口段没有理论的、固

型的速度分布曲线。

综上所述，基于速度面积法获取管内流量的重

点和难点均是获取管内速度分布。如何准确获取管

内速度分布，优化速度型面使其更易获取，或抛开

速度分布的其他流量获取方法是本文研究的重点。

1.2　收扩式进气流量测量方法

根据上述分析提出一种使测量截面速度分布

更加均匀的优化思路，即在直管段中间增加一个

收缩喉部，流量管结构如图2所示。

由于气流进入流量管喉部的速度加快，附面

层厚度更小，降低了附面层对进气流量测试的影

响。喉部的整流作用使测量截面速度分布更加均

匀，可以通过少量布点获取更准确的流量测试结

果，而且利用平直段和喉部产生的静压差，同样

可以基于经典文丘里管流量获取方法，以非介入

式方法测量获取管内流量。前者的测试结果可作

为标准流量对后者进行校准，不仅提高了测量的

准确性，也极大地简化了试验现场进气流量测试

方法。

如图 2 所示，截取测量截面Ａ和测量截面Ｂ，

截面Ａ为空气产生收缩前收扩式进气流量管上游

侧入口圆管段断面，截面Ｂ为流体最小断面即收

扩式进气流量管喉部段断面。流量 qml计算公式为

qml = C

1 - β4
ε π

4 d2 2ΔpρA （2）
式中：C为流出系数（由附面层厚度决定）；β为喉

部段直径比；d为喉部直径，m；Δp为上游与喉部

静压差，Pa；ρA为上游气流密度，kg/m3；ε为可压

缩流体的可膨胀性系数，表示为
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由式（2）可知，试验中仅需管道内径D、喉部

直径d和压差Δp即可求出流体流经管道的流量值。

2　收扩式进气流量管设计

2.1　仿真模型建立

以进气流量 35 kg/s 的发动机为例，设计收扩

式进气流量管。采用数值模拟方法，分析收扩式

进气流量管的流量测量准确度、附面层厚度以及

流场均匀性三个方面的因素，将收扩式进气流量

管分为入口段、平直段、过渡段和喉部四段进行

设计，如图3所示。

针对收扩式进气流量管喉部直径 d和过渡段曲

线设计进行研究，其余部分依照发动机进气流量管

设计标准进行设计。选择流量管管径为 475 mm，

设置了两组仿真模型，具体参数如表1和表2所示。

图2　收扩式进气流量管测量截面示意图

Fig.2　Schematic plot of measuring cross⁃sections of 
convergent⁃divergent flow tube

表1　收扩式进气流量管过渡段曲线
Tab.1　Curve of transition section of convergent⁃

divergent intake flow tube m
过渡段曲线

直线

维托辛斯基曲线

双三次曲线

管径

0.475
0.475
0.475

喉部直径

0.445
0.445
0.445

图3　收扩式进气流量管结构图

Fig.3　Structural representation of convergent⁃divergent 
intake flow tube
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2.2　网格划分和条件设置

对收扩式进气流量管模型进行网格划分时采

用多面体网格划分。根据流动状态估计流量管的

边界层厚度，设置边界层层数为 18 层，边界层增

长率为 1. 08，画出网格如图4所示。

将划分好的网格导入Fluent19. 0进行数值模拟

计算，选择 SST k⁃omega模型进行计算。按照试验

情况将流体材料设置为理想气体，设置流体域入

口为压力进口，给定来流总温总压，设置流体域

出口为压力出口。

2.3　收扩式进气流量管喉部设计

2.3.1　流量计算误差

设置流量管内流量为 35 kg/s，分别对喉部直

径为 415，425，435，445，455 mm 的收扩式进气

流量管进行仿真计算，当计算收敛或者达到设定

迭代次数后，计算自动停止。将数据文件导入Tec⁃
plot软件，取 z = 0平面，可得沿管轴方向上的流量

管静压分布。

图 5为相同流量状态下，利用上游与喉部静压

差流量公式计算不同喉部直径收扩式进气流量管

的相对误差变化曲线。可以看出，流量相对误差

随着喉部直径的增大而增大，且随着喉部直径减

小，误差变化趋于平缓。

2.3.2　测量截面流场均匀性

动压系数是衡量收缩段出口气流的速度大小

均匀性的参数，在理想情况下，速度核心区动压

系数应该为０，而且各处的速度大小相等，方向

均沿轴线［14］。但在实际情况中，由于收缩段的干

扰和喉部直径的差异，附面层发展情况不同，会

使动压系数有较大区别。动压系数可以反映出气

流核心区速度大小的均匀性，表示为

μi = |

|

|
||
|
|
| qi
-q

- 1 |

|

|
||
|
|
|

（4）
式中：μi为第 i 点的动压系数；qi为第 i 点的动压，

即当地总压与静压之差，Pa；-q为是测量点的平均

动压值，Pa。
相同流量状态下，不同喉部直径收扩式进气

流量管测量截面动压系数分布如图 6所示，可以看

出，随着喉部直径减小，喉部测量截面均匀性逐

渐变差。因此，喉部直径过渡收缩，会对流场均

匀性产生不好的影响，甚至出现流动分离。

图5　压差计算流量相对误差变化曲线

Fig.5　Relative error curve of flow calculation using 
pressure difference

表2　收扩式进气流量管喉部直径

Tab.2　Throat diameter of transition section of 
convergent⁃divergent intake flow tube m

过渡段曲线

维托辛斯基曲线

维托辛斯基曲线

维托辛斯基曲线

维托辛斯基曲线

维托辛斯基曲线

管径

0.475
0.475
0.475
0.475
0.475

喉部直径

0.415
0.425
0.435
0.445
0.455

图4　网格绘制

Fig.1　Mesh drawing
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2.3.3　出口流场均匀性

气流偏角是指当地气流方向偏移主流的角度，

反映流动的方向均匀性，主要受到横向压力梯度

影响［14-15］，本文出口的主流方向定义为 x正向。气

流偏角公式为

βdev, i = arctan ( v2 + w2

u ) （5）
式中：βdev，i为第 i点的气流偏角，（°）；u，v，w分

别为沿 x，y，z向的分速度，m/s。
图 7为不同喉部直径的收扩式进气流量管在进

气流量 35 kg/s 工况下出口流场气流偏角径向变化

曲线，可以看出，收扩式进气流量管气流偏角随

喉部直径增加而增大，喉部直径过大会造成流量

管出口流场的不均匀，进而对发动机造成影响。

喉部直径取 435，425，415 mm 时，出口流场气流

偏角大于1°，不符合试验要求。

由上述分析可知，随着喉部直径减小，测量

截面和出口截面均匀性逐渐变差，只有喉部直径

为 445 mm和 455 mm时满足设计要求。而喉部直径

越小，测量准确度越高。综上所述，选择喉部直

径为445 mm。

2.4　收扩式进气流量管过渡段设计

2.4.1　过渡曲线设计

过渡段是收扩式流量管的关键段，作用是加速

气流的同时尽可能减少气流分离，因此选择合适的

收缩段截面至关重要。本文对双三次曲线、维托辛

斯基曲线和直线型面分别进行仿真，观察流场情

况，选择最佳型面。双三次曲线方程为
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R - r

=
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式中：Rx为距进口截面距离为 x 的截面半径，m；

xm为两曲线连接点横坐标，本文取 xm = 0. 5。维托

辛斯基曲线方程为
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式中：R为入口截面半径，m；r为出口截面半径，

m；L为收缩段长度，m。

2.4.2　过渡曲线选择

图 8为出口流量为 20 kg/s时，在喉部不同收缩

段曲线的双扭线型流量管边界层厚度随测量位置

的变化曲线，可以看出，在喉部的中心位置，维

托辛斯基曲线、双三次曲线和直线型面收缩段流

量管的边界层厚度依次增大。

图 9为不同收缩段型面的流量管在测量截面处

沿径向分布的速度型面和静压分布曲线，相对而

言，维托辛斯基曲线截面速度变化较为平缓，趋

于稳定。

对三种型面的测量截面进行流量计算，并与

CFD数值仿真所得流量进行比较，计算相对误差，

结果如表 3所示。维托辛斯基曲线计算结果与仿真

结果最为接近。

图6　不同喉部直径收扩式进气流量管动压系数

Fig.6　Dynamic pressure coefficient of convergent⁃divergent 
inlet flow tube with different throat diameter

图7　不同喉部直径气流偏角

Fig.7　Air flow yaw angle of convergent⁃divergent inlet flow 
tube with different throat diameter
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综上所述，选取维托辛斯基曲线作为流量管

收缩段的设计型面。

3　收扩式进气流量管仿真验证

3.1　收扩式进气流量管设计结果

将收扩式进气流量管分为入口段、平直段、

喉部和过渡段进行分段设计，得到如图 10 所示的

收扩式进气流量管模型，设计参数如表4所示。

3.2　测量截面速度分布研究

对收扩式进气流量管进行仿真分析，将试验

段的气流流量分别控制在 5，15，25，35 kg/s的状

态下，数据设置完成后对仿真区域进行计算，当计

算收敛或者达到设定迭代次数后，计算自动停止。

4种流量状态下不同进气流量管测量截面速度

分布如图 11所示。可以看到，在不同流动状态下，

收扩式进气流量管喉部测量截面核心区速度分布

较为平稳，与附面层测得的数据吻合较好，且随

着流量的增加，附面层厚度逐渐变薄。在同一流

动状态下，相比于钟形口进气流量管，收扩式进

气流量管核心区更加平稳，由于收扩喉部结构对

气流的加速作用，喉部测量截面速度更大，因此

附面层更薄，速度面积法测量的准确度更高。

将不同流动状态下、不同截面上的速度值与

位置坐标导入 matlab 中，通过其中自带的 cftool 曲
线拟合工具箱将试验数据与自定义对数函数进行

拟合。一般约定速度为核心区速度的 99% 处为附

面层的外缘，可以估算出不同流量状态下收扩式

进气流量管和钟形口进气流量管附面层厚度，如

图 12 所示。可以看出，不同流量状态下，随着流

量增大，测量截面速度随之增大，附面层厚度减

小。在同一流量状态下，收扩式进气流量管测量

截面测得附面层占比要明显小于钟形口流量管。

图9　不同收缩段型面测量截面静压分布

Fig.9　Static pressure distribution on measured cross⁃section of 
flow tube with different contraction section

表4　收扩式进气流量管设计参数

Tab.4　Design parameters of convergent⁃divergent 
intake flow tube

位置

入口段

平直段

过渡段

喉部

曲线

ρ = a2cos2θ（入口段曲线）

直管

维托辛斯基曲线

直管

设计参数 / mm
a = 0.7D(332.5)

400
150
400

图8　不同收缩段型面对边界层厚度的影响规律

Fig.8　Influence of different contraction section on boundary⁃
layer thickness

图10　收扩式进气流量管模型

Fig.10　Model of convergent⁃divergent intake flow tube

表3　仿真试验数据处理结果

Tab.3　Simulation experiment data processing results
过渡段曲线

直线

双三次曲线

维托辛斯基
曲线

流出系数

0.986 9
0.987 2
0.989 5

计算流量
/ (kg·s-1)

19.41
19.39
19.41

CFD流量
/ (kg·s-1)

19.61
19.54
19.51

相对误差
/ %
1.02
0.76
0.51
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通过测得的测量截面速度核心区即除边界层

外主流区速度大小及附面层速度分布，可对附面

层厚度进行计算，进而得出整个出口截面的核心

区范围。利用速度面积法对流量进行计算，结果

如图 13 所示，相比于钟形口进气流量管，收扩式

进气流量管测量截面流量误差更小，流量更准确。

3.3　非介入式测量方法研究

对收扩式进气流量管进行仿真分析，将试验

段的气流流量分别控制在 5，15，25，35 kg/s的状

态下，数据设置完成后对仿真区域进行计算，分

别记录上游与喉部测量截面壁面静压，由式 （2）
计算得到不同流量状态下的流量，与仿真结果进

行对比，如图 14所示。可以看出，随着流量增大，

流出系数增大，流出系数最大偏差为 0. 052，最大

相对误差大于5%，与试验预期不符。

由式（2）可知，压差法计算进气流量管所用

差压Δp为前平直段与喉部测量截面平均静压之差，

而计算所用数据为两截面壁面静压之差。图 15 所

图11　附面层区测量截面速度分布

Fig.11　Velocity distribution on measured cross⁃section of boundary layer

图13　4种流量状态下流量计算误差

Fig.13　Flow calculation error at four different flow rates
图12　四种流量状态下附面层占比

Fig.12　Proportion of boundary layer at four different flow rates
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示为 4种流量状态下的喉部测量截面静压分布，可

以看出，靠近壁面静压最小，测量截面中心静压

最大，且随着流量增大，测量截面中心静压与壁

面静压相差也随之增大，因此计算误差增大。

针对壁面压差与测量截面平均静压差距过大

的问题，需要测得差压进行修正。将不同流量状

态下测量截面上的静压值与径向位置坐标导入mat⁃
lab中，利用拟合工具将试验数据进行拟合。按照

测量截面绘制不同速度下的试验数据点与拟合函

数曲线，通过积分得到测量截面平均静压，并与

壁面静压相比，得到修正系数α。差压修正公式为

Δp* = Δp
α （8）

式中：Δp*为修正后的差压值，Pa；Δp 为差压值，

Pa；α 为修正系数，且 α = p
-p
，p为喉部壁面静压，

-p为喉部测量截面平均静压值。

修正后的流出系数如图 16 所示，在不同流量

状态下，修正后的流出系数明显减小。由表 5 可

知，流出系数最大偏差为 0. 011，最大相对误差为

0. 5%，说明修正后的计算方法结果稳定且准确度

高，满足实验预期。

4　收扩式进气流量管试验验证

4.1　测量截面速度型面研究

4.1.1　试验方案设计

所需试验设备及参数见表6。

试验原理如图 17 所示，将收扩式进气流量管

串联安装在具有排气部分的风机段前方，并将压

力测量装置安装在收扩式进气流量管的测量截面

表5　流出系数及误差计算结果

Tab.5　Efflux coefficient and error calculation results

修正前

修正后

流出系数均
值C

0.934
0.995

最大偏差
ΔCmax
0.052
0.005

最大相对误差
δmax / %

5.5
0.5

图15　4种流量状态下测量截面静压分布

Fig.15　Static pressure distribution on measured cross⁃section 
at four different flow rates

表6　试验设备

Tab.6　Test equipment
名称

空气流量实验装置

收扩式进气流量管

压力扫描阀

总压测量耙

设备详情

包括风机段、收缩段、标准段等

流量管直径475 mm
喉部直径445 mm
量程5.0 PSID

4点总压测量耙
15点附面层探针

图14　4种流量状态下流出系数比较

Fig.14　Comparison of efflux coefficient at four different 
flow rates

图16　差压值修正前后相对误差

Fig.16　Relative error before and after differential pressure 
correction
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上。为了确保实验的安全和准确性，在试验过程

中调节风机的转速来改变收扩式进气流量管的进

气流量。

选择收扩式进气流量管喉部中心截面为测量

截面，使总压测量耙与附面层探针安装在同一测

量截面内，安装方式如图18所示。

调节风机转速，使试验段的气流流量分别稳

定在 5，10，15，20 kg/s，每个状态下气流稳定后

进行压力采集装置和标准段标准流量的测量，重

复3次，确保管内气流稳定。

4.1.2　试验结果分析

通过将 15 点总压探针测得的不同流动状态下

截面上的速度值和位置坐标导入matlab，将实验数

据与预定义的函数进行拟合，得到四种流量状态

下测量截面附面层速度分布如图 19 所示。通过速

度分布图可以发现，测量结果总体上相对稳定，

没有明显的波动。在整个测量范围内，速度变化

呈单调趋势，即随着测点离壁面距离的增加，管

内的速度也会增加，这与理论分析的结果一致。

因此，可得到测量截面速度分布计算模型为

v ( r,θ ) =
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

vave,0 ≤ r ≤ R

a ( )D
2 - x

b

, R ≤ r ≤ D
2

（9）

式中：vave为速度核心区平均速度，m/s；D 为收扩

式进气流量管喉部直径，m；R为速度核心区边界

半径，m；a，b为通过速度分布曲线拟合得到的待

定系数。

通过速度面积法，对 4种不同流动状态的流量

进行计算，并结合相同状态下标准段的标准流量

测量结果，精确估算出相对误差，如表 7所示。针

对收扩式进气流量管，在用总静压测量耙进行试

验时，测得数据的流量计算结果与标准流量相对

误差较小，都在 1%以下，证明了通过测量截面速

度分布计算进气流量管的可行性。

表7　四种流量状态下流量计算误差

Tab.7　Flow calculation error at four different flow rates
进气流量
/ （kg·s-1）

5
10
15
20

计算流量
/ （kg·s-1）

5.71
9.21

16.82
20.81

标准流量
/ (kg·s-1)

5.66
9.12

16.71
20.75

相对误差

0.88
0.99
0.66
0.32

图19　附面层区速度分布

Fig.19　Velocity distribution of boundary layer

图17　速度面积法试验原理图

Fig.17　Schematic diagram of test by velocity area method

图18　测点安装方案

Fig.18　Measuring point installation scheme
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4.2　非介入式测量方法研究

4.2.1　试验方案设计

所需试验设备及参数见表8。

试验原理图如图 20 所示，将收扩式进气流量

管串联安装在具有排气部分的风机段前方，并将

差压传感器和压力扫描阀分别安装在收扩式进气

流量管的测量截面上。调节风机转速，使试验段

的气流流量分别稳定在 5，10，15，20 kg/s，每个

状态下重复测量3次。

4.2.2　试验结果分析

将试验测得的静压值与差压值通过式（7）计

算后，得到不同流量状态下的计算流量，并将其

与标准流量相比，得到流出系数如表 9所示。在不

同流量状态下，流出系数最大偏差为 0. 011，最大

相对误差为 1. 1%，说明修正后的计算方法及计算

结果稳定且准确度高，也验证了差压测量流量方

法的可行性。

5　结论

针对航空发动机进气流量测量不准确的问题，

设计了一种新型发动机进气流量管。并以 475 mm
管径为例，进行收扩式发动机进气流量管设计，

并分别在 5，10，15，20 kg/s的状态下进行测量截

面研究及非介入式测量方法验证。相比于钟形口

进气流量管，其优势在于：①利用收扩喉部结构

对流场的优化作用，可以通过布置更少的测点获

得更高的流量测量准确度；②利用直管段与喉部

产生的静压差，以非接触的方式获取进气流量，

极大地简化了试验现场进气流量测试方法。

后续将针对不同口径收扩式进气流量管进行

仿真和现场试验研究，并使用其他空气流量测量

方法对收扩式进气流量管测量方法进行进一步验

证与研究。
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