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【摘要】　某涡轴发动机尾喷管由环形转接段和双管急弯收扩段组成,其形状呈“裤衩”形。在模拟

涡轮出口旋流的条件下进行了喷管模型内流气动试验,采用双向总压探针测量喷管内大回流区,

发现从 33°截面开始的大分离区对喷管性能有重大影响。在给定流量条件下,通过该流量的喷管进

出口压比 P*
5 /P 6远比无分离的理论值要高。试验证明导流板是减少喷管气流分离、提高扩压比、降

低进口总压的有效措施。P *
5 / P6可降低 1. 7%左右。
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1　喷管进口旋流场的模拟、喷管模型和测试方法

　　发动机工作时喷管入口流场是有旋的。沿径向气流旋流角从 14°变到- 1°。除旋流外, 总、

静压变化幅度较小。本文采用叶片环式旋流场模拟器来模拟给定的目标流场,同时又采用束流

环兼顾 Ma 数沿径向分布。试验中采用三孔探针耙来测量气流旋流角等参数。探针耙经变Ma

数标定 [ 1]。实测表明,整个测量系统测角误差不大于 0. 5°,测点处Ma误差不大于 0. 05。在Ma

= 0. 41、0. 42、0. 43、0. 44四种来流工况下进行了旋流模拟试验。图 1上显示了目标旋流角与

模拟器实测值。与目标流场相比,最小与最大均方根误差分别为 0. 6°和2. 4°。气流流过该旋流

发生器总压恢复系数为 0. 98左右。

图 1　旋流模拟结果 图 2　喷管截面变化规律

试验模型为 1/ 3缩比, 内壁面布置了 52个静压孔测量喷管沿流向静压分布。喷管截面积

变化规律如图 2所示。沿流向在扩张的同时,流向角急转了 75°( XZ 平面)。从 21°截面开始至

45°截面当量扩张角大于 15°、24°;转向的最小曲率半径为 0. 92左右。模型采用真空泵吸气式



方式工作。试验中测量了 4种工况下模型沿程静压分布、左右喷管出口截面静压分布、各截面

总压分布。此外, 专门设计了用于分离流测量的双向总压探针,用此探针测量喷管内分离区范

围[ 2]。据实测的前、后向探头总压值 P t1、P t2及静压,便可算出其正反向流动 Ma数和零速度线

来。如果P t1> P t2则表明当地时均速度法向分量为正向, 若 P t1= P t2则表明当地时均速度的法

向分量为零, 一旦出现 P t1< P t2则表明当地时均速度的法向分量为负,即出现了倒流,试验中

测量了 21、33、45、57°和 75°五个截面正、反向总压分布, 找出分离区内零速度包线。此外还采

用流动显示技术, 观察模型内气流回流区范围。

2　带旋流的喷管内流特性试验结果

　　图 3给出工况 1的壁面静压和面平均“总压”沿流向分布。可以看出,从喉道后开始,左右

喷管静压都是逐步升高的, 到某一截面后压力下降, 但开始下降的截面左右喷管不同。这说明

喷管自 45°截面至 57°截面后, 失去了扩压作用, 实际有效流动面积在减少,从而导致气流加速

减压,这是喷管内气流发生分离的一个佐证。从进口截面到喉道截面,静压分布起伏很大,可以

看出左右侧喷管气流严重不对称,这是进气流的旋流造成的。图 3上部两条曲线为面平均“总

图 3　左右喷管沿程总静压变化 图 4　75°截面(出口) Ma数分布

压”沿流向的分布规律,这是由常规总压探针全场扫描而得的面平均值。由图可见,喷管内出现

了“总压”上升的怪事, 其原因在于当地气流流向与截面法向, 即探针指向,有相当大的差异。在

倒流区,常规总压探针测出的就根本不是当地气流总压, 其值与当地的流向角和气流的脉动分

量有关,可是在求面平均总压时,在分离区内的所谓“总压”值也包括在内。当分离区缩小时,则

探针在正向流区内测点增加,因而面平均总压也就升高。

从 5个测量截面的正反向总压分布,发现每个截面均存在倒流区。尤其从 33°截面开始到

75°出口截面的 4个截面中,存在大范围的倒流区。图 4为其中的典型 Ma数分布。33°截面上

所发现的倒流区顺流向不断扩展,在出口截面,倒流区大约占出口截面的30%左右。右喷管的

倒流区在发展过程中, 有微小顺时针转动的趋势,而左喷管则反之。在出口截面,分离流不仅没

有再附,而且还从喷管下游吸入一股气流顺倒流流管逆向进入尾喷管,部分倒流气流深入 33°

截面前的分离线附近。倒流气流穿过零流面与主流掺混后再随主流排出喷管。因此,实际排出

喷管的气流流量就必然大于来自动力涡轮的燃气流量。这就给流量计算、出口截面的总压测量

带来麻烦。出现如此大范围的分离区原因有二: 一是 33- 57°截面是道通面积急剧扩大的地

区,当量扩张角超过 15°;二是流道拐弯剧烈。分离区的周向转动是与最大曲率所在位置基本

上一一对应的。存在这一对分离区的影响巨大,它使流道有效流通面积大大减小,使气流的主

流道不但没有减速扩压,反而加速减压, 这一点与静压沿程分布相吻合,使喷管扩压效率大为
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下降, 从而直接影响到动力涡轮功的大小。除了这一大分离区外,在 21°截面的一侧喷管下方

还发现有一小范围的分离包。

由于空间的限制,在 21°截面上游没有采用双向探针来探测倒流区,但是从模型表面的流

迹看,进口鼻梁与内环、外环结合部都发现有气流局部分离的痕迹,分离区形成一个封闭的分

离包。对主流场的影响范围不大。综上所述,在喷管内共发现 3类分离区:左、右鼻梁与内、外

环结合面的分离; 21°截面右喷管上方的气流分离, 以及从 33°开始的大分离区。3类分离区形

成各有自己的原因,对喷管性能的影响也各不相同。

试验中发现喷管扩压比 P 6 / P5远低于理论值。如果在模型试验时,保持压力比 P6 / P 5为

理论值,则进口 Ma数就将远低于规定的设计值,亦即流量必须大为减少。试验发现要保持理

论压比,将有近 10%的理论流量无法通过。尾喷管分离区的存在, 将迫使发动机自身进行热力

循环调整,以牺牲涡轮功率为代价,自动提高喷管进口总压,使喷管能将燃气顺利排出。从这意

义上讲,喷管“吃掉”了部分本来可以利用的涡轮功率。精确地对比同一工况两侧喷管的流量

比,存在一定困难,因为回流区存在时,难以精确地确定连续流量的主流边界。初步计算显示,

右喷管与左喷管流量比大约是 0. 45∶0. 55左右。

试验表明在喷管内加导流板是减少喷管气流分离、提高扩压比、降低进口总压的有效措

图 5　加导流板后出口截面 Ma数分布

施。图 5即为加导流板后喷管出口截面的 Ma

数分布。与不加导流板的原模型相比(图4) ,出

口面上倒流区明显缩小, 面平均 Ma 数大幅度

降低,出口静压得以升高。静压的绝对增量大约

为 1. 5%大气压左右,相当于 1472Pa。对工况1

及工况 2 进出口总压静压比 P
*
5 / P 6分别降低

1. 64%及 1. 78%, 因此涡轮输出功率可相应增

加,或在同样的功率下涡轮前温度 T
*
3 可以降

低。

3　结　论

　　( 1)在有旋流进口条件下,两侧喷管流动不对称很显著。流道中出现的分离区大小、形状及

流量分配有较大的差异。两侧喷管流量比经估算约为 0. 45∶0. 55。( 2)喷管内从33°截面开始

的大分离区对主流流动有重大影响。( 3)喷管总压恢复不高。( 4)在给定流量条件下,通过该流

量的喷管压比 P
*
5 / P 6远比理论值要高, 流量亏损达 10%左右。( 5)试验证明导流板是减少喷

管气流分离、提高扩压比、降低进口总压的有效措施。初步试验显示对工况 1及工况 2, P
*
5 / P 6

分别降低 1. 64%及 1. 78%。
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