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S弯进气道中自动定位叶片
对气流流动影响的研究3

上海大学　　翁培奋3 3

【摘要】　对 S弯扩压管道内安置自动定位叶片后的气流流动特性进行了实验研究。结果表明,位

于模型进气口处的可转动叶片在气流作用下能有两个自动稳定的位置。如果忽略可转动叶片转动

轴的摩擦力矩,当叶片处在这两个自动稳定位置时,气流对叶片的合作用力矩为零。研究结果还进

一步表明,自动定位叶片对 S弯进气道出口压力场与速度场起着重要作用。本研究为以后如何采

取叶片技术抑制 S弯进气道出口的旋流流动,以及模拟旋流流动提供了重要技术基础。
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1　引　言

　　随着航空与隐身技术的迅猛发展,推进系统中的 S弯或蛇形进气管道已越来越受到人们

青睐。然而以往研究[1 ]表明,大攻角进气时管道内的气流流动特性十分复杂,进气道出口速度

场存在很大横向分量,十分不利于发动机正常工作。因而如何有效地控制S弯管道内气流流动

就显得十分重要。文献[ 1 ]中用一种扰流器改变气流压力场方法来控制 S弯管道出口旋流,它

可使旋流明显减弱,或出现反向旋转旋流流动。文献 [ 2 ]中研究了各种导流装置或栅栏改善

30°攻角下 S弯进气道内旋流场的情况,得出了最佳栅栏安装位置。文献[ 3 ]则采用了有源涡控

方法即通过抽吸进气口附近涡源处低能量气流来改善旋流的生成与发展。文献[ 4 ]采用了可调

唇口技术改善了大攻角下 (可至 80°攻角) S弯进气道内的气流流动品质,并得出了攻角与最佳

唇口角的单调函数规律。文献[ 5 ]中,作者研究了 S弯进气道中的复杂气流流动控制问题。

本文研究 S弯扩压进气道中自动定位叶片对管内气流流动特性的影响。其目的在于不但

为叶片技术控制气流流动打下良好基础,而且还期待能探索出一条新的 S 形进气道内旋流模

拟技术。

2　实验结果和讨论

　　本研究采用矩形截面 S弯扩压进气道的实验模型如图 1所示。它由前直管段、第一弯段、

中间直管段、第二弯段和后直管段等 5个主要部分所组成。有关模型详细介绍可参考文献[ 5 ]。

自动可调叶片是安装在模型进气口附近的。它具有NA CA 0012系列的几何外形,其弦长

为 50 mm ,最大厚度 3 mm ,叶片沿翼展长度为 109 mm。在离前缘 20 mm 处设置一个叶片转



动轴。该转动轴通过螺栓连接模型和叶片,这样既可以固定叶片,还能自由地转动叶片。叶片

图 1　S弯进气道模型和自动定位叶片

端面与模型上、下内壁面间存

在一个很小间隙 (不到 015

mm ) ,以利于可调叶片的自由

转动。模型进气口装有一角刻

度盘,能方便地读出自动可调

叶片转动角。自动定位叶片被

安置在模型的中心线,好象把

进气道分成了两个进气口。这

里不妨约定: 当自动定位叶片

和进气道中心线相切时为 0°

叶片角,叶片后缘靠向小曲率

半径侧时为“+ ”叶片角,反之

为负。整个模型实验是在南航进气道实验室里的吸气式风洞中完成的,实验来流速度保证为

100 m ös。

实验时分别测量了 45°和 60°两种进口导流角下 S 弯进气道在安装自动定位叶片以后的

沿程静压、出口截面上的气流压力读数。沿程静压由分布在模型四壁中心线上的压力小孔测

出,而出口气流压力则通过三孔探针耙测得。一切压力信号最后都通过两台D PT - 6400型电

子扫描仪自动采集到微机中,并数据处理成所需图形。

主要结果讨论分析如下:

(1)叶片自动定位现象及其机理初步探索。研究中发现,叶片在 S弯进气道复杂气流流动

中能自动地稳定在两个位置上,其一是+ 15°叶片转动角,另一是- 12°叶片转动角。当叶片处

于这两个位置时,叶片所受的气动力矩出现了平衡,此时的合力矩为零 (当然可以忽略叶片转

动产生的微小摩擦力矩)。就是说,要使叶片处于这两个自动定位位置时,无需任何外界装置就

可实现。出现这种重要物理现象和叶片造成进气口压力场变化有着极为密切的关系,如图 2所

示。图 2 (a)表示当气流流过叶片,由于存在攻角致使在叶片产生了气流分离,形成一个负压力

区,而叶盆则生成一个正压区,从而产生了叶片升力。用叶片产生升力机理可能解释这两个自

动定位位置存在的可能性。图 2 (b)中可以看到,一方面进口气流造成顺时针方向气动力矩,另

一方面由管道弯曲产生横向压力梯度造成逆时针方向气动力矩。这两个气动力矩正好相反,就

有可能出现一个叶片位置,那里合气动力矩为零,这就是叶片的自动稳定位置。图 2 (c)则分析

图 2　叶片两个稳定位置的机理分析

了另一个自动稳定位置存在的可能性。进气气流产生逆时针气动力矩,管道弯曲产生的气流离
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心力形成顺时针方向的气动力矩,这两个力矩也正好方向相反,也有可能找到另外一个自动定

位叶片位置,使叶片没有受到外界合气动力矩的作用。

(2)自动定位叶片对气流流动的作用。实验研究中还发现改变进口导流角对S弯进气道中

的自动定位叶片稳定性有影响。当攻角为 45°时,自动定位叶片可以很好稳定在 15°叶片角度

以及- 12°叶片角度上。而当 60°攻角时叶片在- 12°角度下稳定性依然很好,而在 15°角度下叶

片稳定性较差。因而本实验中没有详细地测量 60°攻角下当叶片处于 15°角度位置时 S弯进气

道内的气流流动特性。以下主要以 45°攻角下的实验结果进行分析讨论。

图 3给出了无措施时 45°或 60°攻角下 S弯进气道出口旋流流动横向速度矢量图谱。从图

可见,由弯曲管道造成横向压力梯度,使得进口下壁面气流分离区生成并发展成了一个较大单

涡式旋流。进口导流角越大,出口旋流强度也越大,这和以往研究结果是一致的[1 ]。

图 3　出口截面速矢图[无叶片 (a) 45°导流角 (b) 60°导流角 ]

通过测量自动定位叶片处于这两个稳定位置时管道出口气流流动特性,特别是出口横截

面旋流场,发现叶片在不同稳定位置的出口旋流流动方向相反。当叶片处于 15°角时,出口基

本上是逆时针方向旋转的单涡旋流。当处于- 12°角时,出口是一个顺时针方向旋转的单涡或

“S”涡旋流,如图 4所示。出现上述现象也和叶片改变了进口附近的压力场有着密切关系。当

图 4　出口截面速矢图[ 45°导流角 (a)叶片角 15°(b)叶片角- 12°]

叶片处于 15°叶片角度时 (参见图 2b) ,进口气流在叶背、叶盆上产生了压力梯度,这个压力梯
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度与弯曲管道产生的截面横向压力梯度正好方向相反,起着彼此抵消的作用。一旦叶片造成的

压力梯度比弯度造成的压力梯度要大,那么分离区内低能量气流就会按叶片压力梯度作用生

成固体式单涡,它的生成与发展并且与管道中的对称对涡合并,会在进气道出口出现一个逆时

针方向旋转的不对称单涡。另外,当叶片处于- 12°角度时 (参见图 2c) ,上述两种压力梯度作用

方向一致,会进一步地增强原来顺时针方向旋流流动。比较图 4 (b)和图 3 (a)可以得出,一方面

顺时针横向流动增大,另外还出现了“S”形流动。

自动定位叶片还对沿 S弯进气道壁面静压分布以及管道出口的总压场分布有明显影响。

就壁面静压分布来说,和无措施相比较,整个变化趋势没有多大改变,但是压力值却有所下降。

由于自动定位叶片置于进气道进口附近主流区,对流动总压损失影响较大[5 ]。

3　结　论

　　 (1)可自由转动叶片在 S 弯进气道中气流作用下有两个自动稳定位置,其一为 15°叶片

角,另一是- 12°叶片角。还发现两个稳定位置对应的出口旋流流动方向相反。

(2)本研究结果对 S弯进气道旋流抑制技术以及旋流模拟技术具有重要意义。
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dep ressed by the above m easu re. T he resu lts ob ta ined from num erica l sim u la t ion of one- d i2
m en sional and ax isymm etric nozzle f low s are p resen ted.

Key W ords　Rocket engines　N ozzle flow　N um erica l sim u la t ion

NAV IER- STOKES PRED ICT IONS
OF 2- D VECTORED NOZZL E FLOW S

Feng J ianhu
(D ep t. of App lied M a them a tics , N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i′an　710072)

ABSTRACT　　　　 In th is paper, the viscou s flow s in the tw o - dim en sional vecto red
and unvecto red nozzles are num erica lly sim u la ted by th ree - d im en sional t im e - dependen t
N avier- Stokes equat ion s in con servat ion fo rm s. F in ite vo lum e discret iza t ion is u sed in spa2
t ia l fo rm and R unge- Ku tta m ethod in t im e m arch ing direct ion. A new viscou s term s′dis2
cret iza t ion in the fram e- w o rk of the fin ite vo lum e m ethod is u sed w h ich has the advan tages
of less opera t ion coun ts and fu ll con servat ion. A modified Baldw in- L om ax algeb ra ic tu rbu2
len t model and w all funct ion law are also adop ted in the p redict ion. Comparision of num erica l
p redict ion s w ith experim en ts show s that the N avier- Stokes code can accu ra tely p redict the
flow fields in the vecto red and unvecto red nozzle w here the flow is p redom inan t ly tw o - di2
m en sional a t the designed nozzle p ressu re ra t io s o r above. D iscrepancies betw een p redict ion s
and experim en t are found at low er nozzle p ressu re ra t io s w here separa t ion typ ica lly occu rs in
a large po rt ion of the nozzle.

Key W ords　Jet nozzles　V ecto r f ields　N um erica l compu ta t ion

EFFECTS OF GEOM ETR IC PARAM ETERS OF SUBM ERGED
D EL TA VORTEX GENERATOR ON VORTEX

Zhong Y icheng and Chen X iao
(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　T he effects of the geom etric variab les of a subm erged delta ic vo rtex
genera to r on the param eters of the vo rtex have been experim en ta lly studied and a type of half
delta ic vo rtex genera to r has been developed. A sm all- size five- ho le p ressu re p robe w as
u sed to m easu re the velocity p rofiles a t severa l t ran sverse sect ion s beh ind the vo rtex genera2
to rs and acco rd ing to the velocity p rofiles, the Gau ss model of vo rtex co re and quasi- N ew ton
non- linear least square m ethod w ere u sed to determ ine the param eters of single vo rtex such
as vo rt icity, rad iu s and heigh t of the vo rtex co re. T he varia t ion of these vo rtex param eters
a long the st ream w ise w as analysed. In the experim en ta l invest iga t ion the vo rtex param eters
betw een the subm erged delta ic vo rtex genera to r and the subm erged concave vo rtex genera to r
w ere also compared.

Key W ords　Sw irler　V elocity dist ribu t ion　Geom etric param eters　V o rtex

EFFECTS OF AUTOM AT ICALLY POSIT ION ING BLAD E
ON FLOW CHARACTER IST ICS
IN AN S- SHAPED A IR INL ET

W eng Pe ifen
(2nd D ep t. Shangha i U n ivers ity , Shangha i　200072)

ABSTRACT　　　　A n au tom atica lly po sit ion ing b lade w ith a NA CA 0012- series p ro2
f ile w as p laced up stream near the th roat of an S- shaped diffu ser and experim en ted to inves2
t iga te the characterist ics of the flow beh ind it. T he resu lts show that tw o angu lar po sit ion s
have been found w here the b lade experiences no resu ltan t aerodynam ic mom en t, i. e. 15°and
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- 12°. M o reover, the sw irls a t the duct ex it have differen t sen ses of ro ta t ion w hen the b lade
is held at these tw o angles. T he study lays the foundat ion fo r supp ression of the duct sw irl
and its sim u la t ion.

Key W ords　A ir in lets　F low disto rt ion　F low characterist ics　Con tro l p rob lem s

D ETERM INAT ION OF REVOL UT ION D IFFERENCE L INE
FOR TW IN- SPOOL TURBOJET ENGINE

Shang Y i and Guo Y ufe i
(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　T he revo lu t ion difference of the low and h igh p ressu re ro to rs is a
param eter fo r accep tance tests of a tw in- spoo l tu rbo jet engine. It ind ica tes the rela t ion be2
tw een the reduced revo lu t ion of the h igh p ressu re ro to r and the reduced tu rb ine in let temper2
atu re and also show s the m atch ing betw een the low and h igh p ressu re ro to rs. In o rder to de2
term ine the revo lu t ion difference fo r a tw in- spoo l tu rbo jet engine it is necessary to define a
standard revo lu t ion difference line fo r th is type of engine. T h is paper analysis con siders vari2
ou s po ssib le app roaches fo r the revo lu t ion difference line compu ta t ion and suggests how to
define the standard revo lu t ion difference line in p ract ice.

Key W ords　Tw in- spoo l jet engines　Ro tat ion speed　D ifferences　Compu ta t ion

STUDY ON A IRCRAFT ENGINES USED
IN COAL - F IRED D IFFERENT- VELOC ITY

BED COM B INED CYCL E SY STEM
Zhao L i, Xu X iangdong, Zhu W e im in

(D ep t. of Therm a l Power Eng ineer ing , Ts inghua U n ivers ity , B eij ing　100080)

ABSTRACT　　　　A new com b ined cycle system fo r genera t ing electrica l pow er from
coal- Carried- heat Part ia l Gasif ica t ion Coal- f ired Com b ined Cycle (CGCC) is in troduced
by T singhua U n iversity, W h ich adop ts a gas tu rb ine modif ied from FT - 8 aeroengine.
T h rough analyzing the funct ion of the gas tu rb ine, u sing modeling techn ique, the design and
off- design regim es of the gas tu rb ine are con sidered comp rehen sively. It is p roved that ap2
p lica t ion of the FT - 8 to CGCC system has a great advan tage.

Key W ords　Com b inat ion　Cycles　Gas tu rb ines　Perfo rm ance analysis

QUASIDY NAM IC ANALY SIS
OF H IGHSPEED THRUST BALL BEAR INGS

L uo Zhusan , W u L infeng, Sun X inde
(5th D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

Gao X iangqun
(N anhua Powerp lan t Resea rch Ins titu te, Zhuzhou　412002)

ABSTRACT　　　　A quasi- dynam ic analysis of h igh - speed th ru st ball bearings is
p ropo sed to p redict the k inem atic characterist ics. T he ro lling velocity and rela t ive slid ing ve2
locity of each po in t in con tact zone of balls and rings in a ball bearing are determ ined at f irst.
A cco rd ing to the elastohydrodynam ic and hydrodynam ic lub rica t ion theo ries, the react ion s
betw een the ro lling pairs and the effects of heat and o il starvat ion on the th ickness of o il f ilm
are con sidered. T hen the p rincip les fo r set t ing up the basic equat ion s of the balls, the cage
and the inner ring are estab lished fo r the quasi- dynam ic analysis of the th ru st bearings. T he
k inem atic characterist ics, the load dist ribu t ion, the th ickness of the o il f ilm and the fa t igue
life of the ball bearings can be ob ta ined from so lu t ion of tho se equat ion s. It is show n that the
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