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涡扇发动机全加力状态收油门过程中

分流环参数变化的飞行试验

史建邦，姚尚宏，王玲玲
（中国飞行试验研究院 发动机所，西安７１００８９）

摘　　　要：通过在飞行条件下对某型涡扇发动机端部厚度分别为１．０ｍｍ和１．５ｍｍ的分流环静压和变形

量进行实时数据采集，得到了不同飞行高度、速度条件下，分流环内外壁面静压值以及分流环的变形量．结果

表明：飞机在发动机全加力状态飞行时急收油门过程中，分流环内外壁面静压差值会产生急增，差值增量随

飞行速度的增加而增加，分流环厚度越小，增量越大；分流环内外壁面压差是导致分流环变形的主要原因，并

给出了该型分流环变形量随压差的变化关系．
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　　分流环作为涡扇发动机内部的一个重要部
件，对发动机内外涵空气流量的分配以及发动机
的性能都有着重要的作用，文献［１－３］对分流环的
端部形状和位置及不同的分流比对风扇性能的影

响进行了一些研究，认为钝头形状的分流环由于
对来流攻角不敏感可以改善分流环周围的流动状

况；轴向前移分流环及分流环端部中弧线上翘都
会使整体性能有所改善；不同的分流比对风扇和
外涵的性能影响不大，对内涵性能影响明显；文献

［４－１０］分别采用不同的数值模拟的方法对风扇／
增压级内外涵的流场进行了研究，得出了一些有
意义的结果，文献中研究内容都是采用数值计算
的方法对分流环进行稳态流场的计算，侧重点在
于分流环的参数改变对于发动机性能的影响，而
对于影响分流环变形等因素的研究较少，而且很
少有试验结果，文献［１１］虽然对所设计的风扇／增
压级进行了部件试验，但由于风扇／增压级在整机
上试验条件和发动机状态的变化多样，试验结果
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并不能完全反映风扇／增压级在工作中的性能．文
献［１２］对Ｆ１００发动机的风扇出口分流环的位置
进行了数值和试验方面的研究，研究了不同位置
的分流环对发动机进口畸变的响应能力，侧重点
在发动机进口对分流环性能的影响．
本文针对某型涡扇发动机分流环，采用飞行

试验的方法，研究了在全加力状态收油门到小加
力过程中不同端部厚度分流环参数的变化情况．

１　试验对象及测量方案

１．１　分流环简介

分流环是将从低压风扇来的空气分成内涵气

流和外涵气流的装置，如图１所示．它是由６块扇
形块组成，扇形块两侧用紧度配合的止扣与中介
机匣上的支板联接连成一个圆形整体，后端用螺
钉与高压机匣联接，分流环截面形状如图２所示．

图１　分流环结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐｌｉｔｔｅｒ

图２　分流环截面示意图

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｔａｉｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐｌｉｔｔｅｒ　ｓｅｃｔｉｏｎ

分流环端部采用钝头形状以更好适应来流攻

角的变化，本文研究了分流环端部厚度为１．５ｍｍ
和１．０ｍｍ的情况．

１．２　内外壁面静压测量简介

在分流环内外壁面各布置了３个静压测点，

对飞行过程中分流环内外壁面上的静压进行实时

测量，测点的位置以及编号如图２所示，压力测点
的采样率为每秒３２点，测量精度为０．５％．

１．３　位移量测量

为得到分流环在飞行过程中的变形量，对分
流环的变形量进行测量．本文采用角位移传感器
将分流环变形量通过机械传动机构转化为角度输

出，采用角位移传感器ＸＤＧ－４１进行测量，信号经
过信号处理器ＳＣＸ－１处理后输出为位移值，采样
率为每秒３２点，测量精度为０．５％．

２　试验结果

通过飞行试验，本文得到了在高度分别为２
ｋｍ和５．１ｋｍ时，不同的飞行速度条件下，发动机
从全加力状态收油门至小加力过程中分流环内外

壁面压力值的变化以及分流环的变形量，收油门
杆时间均不超过１ｓ，本文以测点２的数据对参数
进行分析．

２．１　发动机全加力状态下分流环内外壁面压力
随飞行速度的变化关系

　　发动机在全加力状态下工作，发动机处于临
界转速状态，飞行速度对分流环内外壁面压力有
较大的影响．图３给出了分流环端部厚度为１．５
ｍｍ，高度Ｈ＝２　０００ｍ±５０ｍ，发动机全加力状态
下分流环内、外壁面静压（ｐ１３，ｐ２３）随飞行速度的
变化关系，图４为分流环内外壁面静压差（Δｐ）随
飞行速度的变化关系．试验结果表明：ｐ１３，ｐ２３和

Δｐ都随着飞行速度Ｖ 的增加而增加，表明分流
环所受的气动载荷随着飞行速度的增加而增加．

图３　Ｈ＝２　０００ｍ时，ｐ１３，ｐ２３随Ｖ 的变化关系

（分流环端部厚度１．５ｍｍ）

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｐ１３，ｐ２３ａｎｄ　Ｖ，

ａｔ　Ｈ＝２　０００ｍ（ｗｉｄｔｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐｌｉｔｔｅｒ

ｉｓ　１．５ｍｍ）

９０５
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图４　Ｈ＝２　０００ｍ时，Δｐ随Ｖ 的变化关系
（分流环端部厚度１．５ｍｍ）

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｂｅｔｗｅｅｎΔｐａｎｄ　Ｖ，

ａｔ　Ｈ＝２　０００ｍ（ｗｉｄｔｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐｌｉｔｔｅｒ

ｉｓ　１．５ｍｍ）

２．２　收油门杆过程中分流环内外壁面静压的
变化

　　图５给出了高度为２　０００ｍ±５０ｍ，速度为

１　０５０ｋｍ／ｈ飞行条件下，端部厚度为１．５ｍｍ的分
流环，发动机收油门杆过程中分流环内外壁面静
压值的变化情况．φ为油门杆角度，从图５中可以
看出，当油门杆在不到１ｓ的时间内从全加力收到
小加力状态时，ｐ２３下降约２０ｋＰａ左右，ｐ１３值有小
幅度的上升，分流环内外壁面静压差值Δｐ有明
显的增加，从开始的７４ｋＰａ上升到９８ｋＰａ，增幅
百分比大于３０％．

图５　收油门过程中分流环内外壁面静压变化

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ　ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｄｕｒｉｎｇ　ｔｈｅ　ｐｒｏｃｅｓｓ

ｆｒｏｍ　ｍａｘｉｍｕｍ　ｔｏ　ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ　ｔｈｒｕｓｔ

发动机从全加力状态收油门至小加力状态过

程中，由于加力燃烧室燃油供给量减小，使得加力
燃烧室内的压力降低，而由于喷管直径Ｄ８ 收缩

的延时，加力燃烧室内的压力降低导致涡轮出口
压力ｐ６ 和发动机外涵出口压力ｐ１６同时降低，各
参数的变化历程如图６所示．一方面，涡轮出口压
力影响到涡轮落压比，尤其是低压涡轮落压比，

ｐ６ 的降低使低压涡轮做功能力增强，发动机风扇
转速Ｎｌｒ上升，使得风扇出口空气流量增加；另一
方面，发动机外涵出口压力降低使风扇外涵出口
压力降低．在两方面因素共同影响下，分流环内壁
静压升高，外壁静压降低，内外壁静压差值变大．
表明发动机在大状态收油门过程中，分流环所受
的气动力载荷急剧增加．

图６　收油门过程中喷管直径Ｄ８、外涵出口压力ｐ１６、

涡轮出口压力ｐ６ 的变化历程曲线

Ｆｉｇ．６　Ｄ８，ｐ１６ａｎｄ　ｐ６ｓ　ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｄｕｒｉｎｇ
ｔｈｅ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｆｒｏｍ　ｍａｘｉｍｕｍ　ｔｏ

ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ　ｔｈｒｕｓｔ

２．３　突增量的百分比

由前述可知，当发动机从全加力状态收油门
杆时，Δｐ值会产生一定量突增．表１列出了不同

分流环端部厚度、不同速度和高度条件下收油门

表１　收油门过程中不同速度内外壁面压差对比

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｉｎｎｅｒ　ａｎｄ　ｏｕｔｅｒ

ｓｐｌｉｔｔｅｒ　ｆａｃｅ　ｄｕｒｉｎｇ　ｔｈｅ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｆｒｏｍ

ｍａｘｉｍｕｍ　ｔｏ　ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ　ｔｈｒｕｓｔ

分流环

厚度／ｍｍ

Ｈ／

ｋｍ

Ｖ／

（ｋｍ／ｈ）

Δｐ／ｋＰａ

稳定

状态

收油门

过程中

增量百

分比／％

１．５　 ５．１
１　１２３　 ６４．９　 ８４．４　 ３０．０

１　２０７　 ７０．０　 ９４．４　 ３４．９

１．０　 ５．１
８１８　 ９９．５　 １１８．０　 １８．６

１　００７　 １１７．４　 １４０．７　 １９．８

６０１　 １０１．０　 １２０．９　 １９．７

１．０　 ２　 ８０２　 １２０．６　 １４８．７　 ２３．５

１　０２３　 １４０．０　 １８３．５　 ３１．１

０１５
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过程中压差Δｐ的突增值，可以看出，随着飞行速
度的增加、飞行高度的降低，压差增量百分比在增
加；另外，对于不同厚度的分流环，较薄的分流环
尽管增量百分比偏小，但增量绝对值比相同状态
下厚分流环大，相同状态下压差绝对值偏大更明
显大，在气动载荷的作用下，薄分流环更容易受到
压差力的冲击而损伤．

２．４　分流环变形量随压差的变化关系

分流环在内外壁面静压差的作用下产生形

变，图７和图８给出了在Ｈ＝２ｋｍ和Ｈ＝５．１ｋｍ
的条件下，分流环变形量δ随内外壁静压差Δｐ
的变化关系．

图７　１．５ｍｍ分流环变形量与内外壁面压差的关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｏｆ　１．５ｍｍ　ｓｐｌｉｔｔｅｒｓ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

ａｎｄ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

图８　１．０ｍｍ分流环变形量与内外壁面压差的关系

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｏｆ　１．０ｍｍ　ｓｐｌｉｔｔｅｒｓ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

ａｎｄ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

图７所示为端部厚度为１．５ｍｍ的分流环变
形量δ随Δｐ的变化关系．从图中可以看出，对于
此厚度的分流环，随着压差的增大，分流环变形量
也增大，两者基本呈线性关系，用直线拟合得到：

δ＝－０．６５＋０．０２３　４Δｐ
（３３ｋＰａ＜Δｐ＜９７ｋＰａ） （１）

　　图８所示为端部厚度为１．０ｍｍ的分流环变
形量δ随Δｐ的变化关系．从图中可以看出，随着
压差的增大，分流环变形量呈指数关系增加，用二
次函数拟合得到：

δ＝６．０４－０．０９９Δｐ＋０．０００　６１Δｐ２

（８５ｋＰａ＜Δｐ＜１８２ｋＰａ） （２）

　　两组飞行数据显示，端部厚度较小的分流环，
相同压差条件下分流环变形量较大，且分流环变
形量只与压差有关，与飞行高度无关．

３　结　论

发动机工作过程中分流环受气动力情况以及

分流环变形在分流环设计中有很重要的参考作

用，本文通过飞行条件下对发动机分流环进行实
时数据采集，得到了不同飞行高度、速度条件下分
流环内外壁面静压值以及分流环变形量，得出以
下结论：

１）在全加力状态下，随着飞行速度的增加，
分流环内外壁面静压值以及静压差值会变大，使
分流环产生较大的气动负荷．
２）飞机高速、发动机处于全加力状态飞行时
急收油门过程中，分流环内外壁面会产生静压差
值急增，文中所研究的条件下超过了３０％，且随
着飞行速度的增加压差增量值增大，对分流环造
成一定的冲击，易损伤分流环．
３）分流环变形量随着分流环内外压差的增
加而增大，分流环端部厚度越小，相同压差值条件
下分流环变形量越大．内外壁面静压差值是影响
分流环变形的主要因素．
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