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S 弯进气道旋流缩涡实验研究

上海交通大学　　翁培奋3 3 　　南京航空航天大学　　郭荣伟

【摘要】　本文提出的旋流缩涡法采用了一种结构简单的缩涡器,是一个金属薄片弯成的框架。这

个缩涡器框架被安置在进气道喉道前,通过 4个薄片固定在模型上。实验研究表明:该法可缩小由

S弯进气道进口分离所造成的单涡旋流作用范围,并提高出口截面平均总压系数。
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1　引　言

　　根据实验结果[1 ] ,证明所有战斗机常用的 S弯进气道基本上产生两种幅度不同的涡分量:

单涡和双涡。研究 S形进气道在有攻角下旋流特性,以及如何有效地抑制旋流,是设计良好进

气道所必不可少的一项基础性研究。文献[ 2 ]对一个具有典型飞机进气道比例的S形管道中的

气流流动提供了依据。文章重点在旋流方面,对旋流的产生,发展及防旋措施等做了研究。文

献 [ 3 ]中提出了一种叫做有源涡控方法,通过抽除或吹除的方法,尽可能地根除进气口涡源处

所产生的整体涡,消除由整体涡发展起来的旋流。在文献[ 4 ]中,作者用自动可调叶片方法对S

弯扩压器内旋流进行了控制,发现了使旋流系数为零的最佳可调叶片角度。本文采用旋流缩涡

器法对 S弯进气道中旋流作用进行了实验研究。

2　实验模型和内容

　　实验模型为一矩形截面 S 弯扩压器,其主体由 5部分所组成: 可变角度的进口导流段、第

1弯段、中间直管段、第 2弯段和后部直弯段。进口导流段设有可更换部分,能使气流导流角从

0°变为 5°、10°、15°、30°、45°、60°。为得到均匀进气流场,导流段进口采用了 Θ= 60sin2Α的双扭
线外形。整个模型当量扩张角为 3°。在扩压器喉部面积为 110mm×84mm 情况下,出口面积正

好为 110mm×110mm。从进气口向下游看,本模型如同飞机右弦进气道。扩压器模型被安置在

一具有良好抽吸能力的吸气式风洞中。模型和吸气式风洞间还有一段相当于 3倍出口当量直

径的方转圆转接段,尽可能减少下游对实验的影响。

旋流缩涡器法是一金属薄片框架结构。缩涡器安装在进气口喉道前沿处, 通过 4 片厚

1mm、宽 30mm 的小薄片与模型相连接,起到固定作用。安装时保证缩涡器和模型壁面间的距

离相等。此处定义:无量纲宽度W id = (缩涡器薄片与模型壁之距离) ö喉道宽度。缩涡器可从模
型上任意装拆,以更换不同几何尺寸。缩涡器几何尺寸有 7种: 即W id分别为 010595、01119、

011786、012381、012976、013571及十字结构。缩涡器结构使用的材料是厚度不到 018mm 的
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镀锌金属片。为减少流动总压损失,设计中把这些薄片前、后缘加工成了尖楔体。

实验研究了缩涡器几何尺寸和导流角对旋流流场的作用效果。模型壁面静压由静压孔感

受,管道出口气流压力场由三孔探针的水平耙和垂直耙感受。通过测耙联合测量,就能较准确

地得到出口截面 3个速度分量及气流总压值。模型上的气流压力通过两台D PT 6400数字压力

扫描阀接收,并用 PC386采集处理成所需图形。实验是在南航进气道研究室中的吸气式风洞

上完成的,来流喉道速度为 93m ös,进口总压为一个大气压。

3　结果与讨论

　　实验中测量了缩涡器几何尺寸和气流导流角对气流流动控制的影响。

图 1 (a)给出了 60°进口导流角下 S弯进气道出口截面横向旋流矢量图。由于进气口下壁

面产生了严重气流分离,以及弯曲管道横截面压力梯度影响,管道进口处生成了一个较强的固

体涡。这个涡的生成与发展,导致了出口截面上顺时针不对称旋流 (右舷进气道为顺时针方

向)。从图上看出,这个横向旋流较强,且涉及整个横截面。采用缩涡器法后,可以看到管道出

口旋流作用范围减小,如图 1 (b)所示。缩涡器的存在改变了进气口压力场,这样,出口旋流被

挤到了下壁面靠内侧位置。气流在有攻角下进入进气道,因受到缩涡器上导流板的作用向下方

流动,使附面层分离区内气流沿壁面方向得到了动量增长,降低了当地气流攻角,缩小了进口

分离区。随着参数W id的增大,直至极端状态为交叉十字结构时,旋流作用又越来越大 (如图 1

(c)所示)。这结果说明参数W id有个最佳选择,过小或过大,出口旋流都没有多大改变。本实验

结果给出,参数W id值为 011190。图 2是缩涡器的工作原理示意图。

图 1　出口横向速矢 (a)没有缩涡器 (b)W id = 01119 (c)缩涡器十字架

图 2　缩涡器工作原理图 图 3　出口横截面速矢 (攻角 30°,W id = 010595)
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　　实验还研究了缩涡器在不同导流角下对旋流的作用[5 ]。在 30°、45°导流角下,出口旋流几

乎成为一个“S”形涡 (如图 3所示)。图 4给出了旋流系数 S C 60与缩涡器几何尺寸间的变化关

系。从图上看出,随着参数W id值逐渐增大,旋流系数经历了从大到小,又从小到大的变化过

程。从图中也可得到,当缩涡器几何尺寸参数W id = 01119时,缩涡效果较好,这与前面的结果

图 4　S C 60与W id关系 图 5　C 3
p 与W id关系

是一致的。图 5给出了平均总压系数C
3
p 与缩涡器几何尺寸的变化规律。当W id值在 010595～

012381区间时, C p 3 值较无涡控时提高。说明本文的缩涡器法可改善较大攻角下 S弯进气道中

的旋流流场。

4　结　论

　　 (1)旋流缩涡器法可有效缩小由于进口分离造成的S弯进气道出口旋流作用范围,降低出

口旋流系数,改善平均总压恢复系数。
(2)旋流缩涡法改善气流场的机理可以解释为: 气流在有攻角下进入进气道,因受到缩涡

器作用向下方流动,使下方避风侧附面层分离区在壁面方向得到动量增长,缩小进口分离区,

从而改善气流流动性能。
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EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION ON SW IRL CONTROL
IN AN S- SHAPED D IFFUSER

BY VORTEX RED UCED D EV ICE
W eng Pe ifen

(D ep t. of Eng ineer ing M echan ics, Shangha i J iaotong U n ivers ity , Shangha i　200030)

Guo Rongwe i
(2nd D ep t. , N anj ing U n ivers ity of A eronauties and A stronautics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　A n experim ental invest igat ion on sw irl contro l in an S2duct has been
comp leted by the aid of a so2called vo rtex reduced device (V RD ) w hich is m ade of a m etallic fram e
and p laced upw ards near the th roat of the diffuser. Effects of geom etric sizes of the V RD and its

angle of at tack on the flow in the duct w ere invest igated in a w ind tunnel. T he flow param eters, in2
cluding w all stat ic p ressure, to tal p ressures and 32D velocity field at the duct ex it w ere m easured.

T he op t im um geom etry shape and size (W id= 010595) are found. T he V RD w ith op t im ized geom e2
t ry can effect ively reduce the sw irling range and imp rove the average to tal p ressure coefficien t at
the exit.

Key words　A ir in take　F low field　D isto rt ion

D EV IAT ION ANGL E D ETERM INAT ION IN TRANSON IC AX IAL
FLOW COM PRESSOR D ESIGN

Cao Ren j ing and Tao D eping
(4th D ep t. , B eij ing U n ivers ity of A eronautics and A stronautics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he deviat ion angle determ inat ion in transonic axial comp resso r design is
analyzed in detail. In addit ion, the aerodynam ic and geom etrical param eters act ing on deviat ion an2
gle dist ribu t ion are discussed. A new deviat ion angle calcu lat ion fo rm ula is p rovided and app lied to

redesigning of an axial comp resso r stage. T he resu lts show that the aerodynam ic and blade design
is quite sat isfacto ry.

Key words　T ransonic comp resso rs　A xial flow comp resso rs　D eviat ion angles

EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION
ON PERFORATED ACOUST IC L INER

IN A SINGL E TRANSON IC AX IAL COM PRESSOR INL ET D UCT
L i Yunm in, L u Yadong, Hu Zongan

(4th D ep t. , B eij ing U n ivers ity of A eronautics and A stronautics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　Som e experim ental resu lts and analyses from the m easurem ents of the

sound field in a single transonic axial comp resso rr in let duct w ith single p last ic glass lin ing are p re2
sen ted. T he p last ic glass lin ings are designed and m ade by ourselves ( two k inds of perfo rate rat ing,

Ρ1= 2185% and Ρ2= 5185% ). T he experim ental resu lts are first ly obtained in Ch ina from the real

sonic fields in a single transonic axial comp resso r at h igh sound p ressure condit ions (> 150dB ).

T he experim ental resu lts and conclusions p rovide som e reference fo r the further invest igat ion on

design of the acoust ic t reatm ent assem blies in aeroengine nacells and turbom ach inery duct.

Key words　Perfo rated lin igs　N o ise contro l　N o ise reduct ion system s
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