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中心锥对波瓣强迫混合排气系统气动

热力性能的影响
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摘　　　要：在波瓣混合器几何结构不变的情况下，通过分别改变波瓣出口截面处中心锥半径以及波瓣长

度建立了一系列几何模型，并采用数值模拟的方法，研究了中心锥关键结构参数对涡扇发动机波瓣混合排气

系统气动热力性能的影响规律．结果表明：当中心锥长度不变时，随着波瓣出口处中心锥半径的增加，热混合

效率先增加后减小，其中当波瓣出口处中心锥半径为０．５５倍波瓣高度时，波瓣混合排气系统出口处热混合效

率最大．此外，当中心锥长度不变时，波瓣混合排气系统总压恢复系数大体上不断减小；排气系统出口处推力

系数则呈现出先增大后迅速减小．当波瓣出口处中心锥半径不变时，随着中心锥长度的增加，热混合效率和

总压恢复系数变化极小，在排气系统出口处，推力系数则先迅速增大后略有降低．
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　　波瓣混合器由于特殊的几何形状，能够使主、
次流在短距离内充分混合．波瓣混合器在涡扇发
动机混合排气系统中的安装位置以及混合器中气

体的流动分别如图１（ａ），图１（ｂ）［１］所示．由图１
（ｂ）可知，在混合器出口处，主流同次流发生强烈
混合．随着混合的进行，流体之间能量交换十分迅
速．这样，主、次流不仅在较短的区域内充分混合，
而且由此带来的能量损失相对不大．

图１　涡扇发动机混合排气系统中的波瓣混合器

Ｆｉｇ．１　Ｌｏｂｅｄ　ｍｉｘｅｒ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｍｉｘｉｎｇ　ｅｘｈａｕｓｔ

ｓｙｓｔｅｍ　ｏｆ　ｔｕｒｂｏｆａｎ　ｅｎｇｉｎｅ

对于波瓣混合器强化混合的机理，国内外展
开过广泛而深入的研究．其中Ｐａｔｅｒｓｏｎ［２］通过对
波瓣混合器流场及温度场的测量，不仅确认了流
向涡的存在，还第一次解释了其强化混合的机理．
Ｓｋｅｂｅ等人［１］在Ｐａｔｅｒｓｏｎ的基础上，不但进一步
描述了流向涡的发展过程及其无黏特性，还提出
了流向涡环量的计算公式．Ｅｌｌｉｏｔ等人［３］将波瓣
混合器强化混合的原因概述为以下三方面．第一，
主、次流之间剪切层中存在的正交涡；第二，主、次
流之间初始混合周长的增加；第三，混合流场中大
尺度的流向涡．在人们对混合机理不断深入研究
的同时，新的数值模拟以及实验方法也不断应用
到波瓣混合器的研究之中，其中 Ｏｏｂａ等人［４］采
用大涡模拟（ＬＥＳ）对波瓣混合器流场进行了模
拟，其结果表明ＬＥＳ能够正确地描述波瓣混合器
的流场，尤其是流向涡沿流动方向的变化规律；

Ｈｕ等人［５］采用ＤＰ－ＳＰＩＶ（ｄｕａｌ　ｐｌａｎｅ　ｓｔｅｒｅｏｓｃｏｐ－
ｉｃ　ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｉｍａｇｅ　ｖｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙ）的方法测量了波瓣
混合喷管的三维速度场，从而得到了波瓣混合器
中的瞬时以及时间平均的流向涡涡量分布．与此

同时，国、内外对波瓣混合器应用的研究也在不断
深入，并在排气增推、噪声降低、红外抑制等方面
取得较大的成果［６－８］．但是以工程应用为研究目
的，以波瓣混合器与塞式喷管配合，研究其对混合
排气系统气动热力性能影响规律，这样的研究报
道很少．为此，本文在课题组已完成的波瓣混合器
形状对混合排气系统性能影响研究的基础

上［９－１１］，从混合、流动损失以及推力三个方面，定
量研究了中心锥形状以及中心锥与波瓣混合器的

配合参数对波瓣强迫混合排气系统性能的影

响规律．

１　数值研究

１．１　计算模型

由于波瓣强迫混合排气系统的周期对称性，
故选用包含一个完整波瓣结构的区域作为计算

域，如图２所示，ｘ轴为排气系统中心对称轴，ｙ
轴为径向，ｚ轴与ｘ，ｙ垂直，并且定义波瓣尾缘截
面与ｘ轴交点为计算域的原点．由图２（ａ）可知，
在喷管入口处机匣直径为Ｄ，内涵外径、外涵内径
以及中心锥直径分别为 ０．６１５Ｄ，０．６３７Ｄ 和

０．３９１Ｄ；此外排气系统出口与入口的距离为

１．３２Ｄ．在波瓣外形不变的情况下，首先保持中心

图２　计算区域及波瓣结构
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锥长度不变，改变波瓣出口截面处中心锥的半径

Ｒｐｌ（以下简称中心锥半径变化模型），使波瓣出口
截面处中心锥半径与波瓣高度之比（Ｒｐｌ／ｈ）分别
为０．３０，０．３５，０．４０，０．４６，０．５０，０．５５，０．６０；在此
基础上，保持波瓣出口截面处中心锥的半径Ｒｐｌ不
变（Ｒｐｌ／ｈ＝０．４６），与此同时改变中心锥长度ｌｐｌ
（以下简称中心锥长度变化模型），使中心锥长度
与混合排气系统外涵入口半径之比（ｌｐｌ／Ｄ）分别
为０．２９，０．３０，０．３２，０．３４，０．３６和０．４，并对这两
组中心锥形状不同的波瓣混合排气系统采用数值

模拟的方法进行研究．
由于波瓣混合排气系统模型中，曲面较多，结

构复杂，故在划分网格时，采用非结构化网格，并
对所有壁面采用５层棱柱网格进行加密，此外对
波瓣出口及其临近区域和中心锥后缘区域这些流

动变化较大的区域进行局部加密．
为了确定计算模型的网格无关性以及最合适

的计算网格数，本文对波瓣强迫混合排气系统进
行了网格无关解测试，其中７０万、１００万、１３０万、

１６０万、２００万网格分别被用于计算模型中．此外，
网格无关解定义为垂直于流动方向的截面上，流
向涡涡量无量纲的流量平均值以及平均静温随网

格数的变化小于２％．由网格无关解测试结果可
知，最终网格数约为１３０万．

图３　计算网格及局部放大

Ｆｉｇ．３　Ｍｅｓｈ　ａｎｄ　ｌｏｃａｌ　ｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎ

１．２　控制方程

流动的控制方程包括：连续性方程、动量方
程、能量方程、湍流方程以及气体状态方程．波瓣
混合排气系统中，气体的主要控制方程为
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·（ρｕｕ）＝－

Δ

ｐ－

Δ２
３ρ（ ）ｋ ＋ Δ

·σ＋ρｇ

（２）Δ

·（ρｕＩ）＝－ｐ

Δ

·ｕ－

Δ

·Ｊ＋ρε （３）
式中ρ为气体密度，遵循理想气体状态方程；ｕ为
气体速度矢量；ｐ为气体静压；ｋ为湍流脉动动
能；ｇ为重力加速度；σ为黏性应力张量，其表达

式为

σ＝μ［（

Δ
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Δ
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Δ

ｕ）Ｉ
式中 μ，λ 分别为第一、第二黏性系数，λ ＝
－２μ／３，Ｉ为单位应力张量．上标Ｔ表示转置，

Δ

ｕ
的表达式如下所示：
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其中ε为湍能耗散率；Ｊ为热流矢量，其表达式
如下：

Ｊ＝－Ｋ

Δ

Ｔ
式中Ｋ 为流体传热系数，Ｔ为流体温度．
由某型波瓣混合器流场的ＰＩＶ测量数据与

不同两方程湍流模型数值模拟结果的对比可

知［１２］，Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ　ｋ－ε模型的计算结果与实验测量
值最为相近．故本文采用 Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ　ｋ－ε湍流模
型，在壁面附近选用标准壁面函数．由网格无关解
测试结果可知，在壁面处，计算模型Ｙ＋在３０至

９０之间变化．

１．３　边界条件及计算方法

波瓣强迫混合排气系统中，内、外涵入口均使
用压力入口边界条件，计算域出口采用压力出口
边界条件，具体参数如表１所示，表中ｐ＊，Ｔ＊，ｍ
分别表示总压，总温和流量．由于计算模型具有周
期对称性，两波谷纵截面采用周期边界条件．波
瓣、中心锥及机匣内壁面采用固壁边界条件．

表１　边界条件

Ｔａｂｌｅ　１　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

Ｃａｓｅ　 ｐ＊／ｋＰａ　 Ｔ＊／Ｋ　 ｍ／（ｋｇ／ｓ）

外涵 ５５．２１４　 ２９７．９５　 １１９．１

内涵 ５１．５８３　 ７４３．９　 ２２．３６

由于波瓣混合排气系统中主、次流速度大，马
赫数高，为了提高计算精度．流动方程中对流项采
用三阶 ＭＵＳＣＬ（ｍｏｎｏｔｏｎｅ　ｕｐｓｔｒｅａｍ－ｃｅｎｔｅｒｅｄ
ｓｃｈｅｍｅｓ　ｆｏｒ　ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｌａｗｓ）格式，压力项采用
二阶迎风格式，其他项均采用一阶迎风格式进行
离散．流动和压力的耦合采用ＳＩＭＰＬＥ（ｓｅｍｉ－ｉｍ－
ｐｌｉｃｉｔ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｉｎｋｅｄ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ）算法．数
值模拟的收敛标准为在迭代过程中，计算域的平均
静温、平均静压、最大静温以及混合排气系统出口
处的平均速度，流量保持至少５位有效数字．
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１．４　数值方法验证

本文在 Ｈｕ等人［５］对某型波瓣混合器流场测
量的基础上，使用本文提出的计算方法对其流场
进行了数值模拟．图４、图５分别为通过数值模拟
与实验测量所得到的流向涡以及正交涡最大涡量

沿流动方向的变化规律．由对比知，本文所采用的
计算方法能够精确地描述波瓣混合器中流向涡和

正交涡沿流动方向的变化规律．

图４　实验测得的流向涡最大值与数值

模拟结果的对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｍａｘｉｍｕｍ　ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ
ｂｅｔｗｅｅｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｎｄ　ＣＦＤ

图５　实验测得的正交涡最大值与数值

模拟结果的对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｍａｘｉｍｕｍ　ｓｐａｎｗｉｓｅ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ
ｂｅｔｗｅｅｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｎｄ　ＣＦＤ

２　计算结果与分析

２．１　流向涡涡量场及平均涡量

２．１．１　波瓣出口处中心锥半径变化时，流向涡
涡量场变化规律

　　定义流向涡无量纲涡量ωｘ 以及流量平均值

ωｘ－Ａ 为

ωｘ ＝ Ｄ
Ｕｈｏｔ

ｗ
ｙ－

ｖ
（ ）ｚ （４）

ωｘ－Ａ ＝∫
Ｄ
Ｕｈｏｔ

ｗ
ｙ－

ｖ
ｚ ｄ

ｍ
ｍ

（５）

其中Ｄ为强迫混合排气系统入口处机匣的直径，

Ｕｈｏｔ为内涵气流入口速度，ｖ，ｗ 分别为流体在ｙ，

ｚ方向上的分速度，ｍ为通过截面的质量流量．
根据式（４），波瓣出口附近，不同Ｒｐｌ／ｈ模型

流向涡无量纲涡量如图４所示．在波瓣尾缘及其
附近，在主流流体（内涵流体）沿波峰向外的径向
速度分量以及次流流体（外涵流体）沿波谷向内的
速度分量的共同作用下，主、次流之间形成了一对
旋转方向相反并沿流动方向发展的旋涡，即流向
涡．由于波瓣结构不变，流向涡形状以及作用范围
基本不随Ｒｐｌ／ｈ变化而改变．但是，随着Ｒｐｌ／ｈ增
加，流向涡涡量的分布以及最大涡量值却有所不
同．由图６可知，在Ｒｐｌ／ｈ＝０．３０，０．４６，０．５５三个
模型中，±８０涡量等值线所包含的区域面积随着

Ｒｐｌ／ｈ增加而增大．随着流动向下游发展，流向涡
不断变化，喷管出口处（ｘ／Ｄ＝１），在流体微团的
摩擦以及湍流耗散作用下，流向涡失稳并破碎成
为若干小尺度的旋涡，涡量也随之下降．虽然波瓣
尾缘处中心锥半径（Ｒｐｌ／ｈ）的增加能够增加波瓣
出口处主流的速度，但其对流向涡的影响有限．故
在图７中，随着波瓣尾缘处中心锥半径（Ｒｐｌ／ｈ）的
增加，虽然流向涡的涡量分布仍有一定变化，但流
向涡作用范围却变化不大．此外，不同于Ｒｐｌ／ｈ＝
０．３０和Ｒｐｌ／ｈ＝０．５５两模型，Ｒｐｌ／ｈ＝０．４６模型在
流向涡核心区存在着－４０的涡量等值线区域．由
图７还可知，由于流道直径较小，流向涡出现了贴
壁现象，导致喷管机匣壁附近流向涡涡量较大．

２．１．２　波瓣出口处中心锥半径变化时，各截面处
流向涡平均涡量的变化规律

　　当波瓣出口高度和其他参数保持不变时，在

ｘ／Ｄ为０，０．２０，０．３５，０．５０和１．００五个截面上，
流向涡涡量无量纲平均值随Ｒｐｌ／ｈ的变化如图８
所示．由图８可知，在波瓣出口截面（ｘ／Ｄ＝０）上，
当Ｒｐｌ／ｈ小于０．５时，随着Ｒｐｌ／ｈ的增加，内涵流
道截面面积逐渐减小，内涵出口速度逐渐增大，由

Ｓｋｅｂｅ等人［１］的研究可知，流向涡涡量也随之增
加．当Ｒｐｌ／ｈ＝０．５时，因为内涵速度增大引起的
流体微团之间的摩擦以及内涵气体与波瓣和中心

锥壁之间的摩擦对流向涡能量的减小大于内涵气
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图６　Ｒｐｌ／ｈ为０．３０，０．４６和０．５５时，波瓣出口附近流向涡涡量分布

Ｆｉｇ．６　Ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ（ＳＴＶ）ａｔ　ｌｏｂｅ　ｅｘｉｔ　ｗｈｅｎ　Ｒｐｌ／ｈｅｑｕａｌｓ

ｔｏ　０．３０，０．４６ａｎｄ　０．５５ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ

图７　Ｒｐｌ／ｈ为０．３０，０．４６和０．５５时，喷管出口附近流向涡涡量分布

Ｆｉｇ．７　Ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ　ａｔ　ｔｈｅ　ｅｘｉｔ　ｏｆ　ｆｏｒｃｅｄ　ｍｉｘｉｎｇ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ

ｗｈｅｎ　Ｒｐｌ／ｈｉｓ　０．３０，０．４６ａｎｄ　０．５０

图８　不同截面处，不同Ｒｐｌ／ｈ模型的

平均无量纲涡量

Ｆｉｇ．８　Ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ　ｏｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｕｒｆａｃｅｓ　ａｎｄ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｖａｌｕｅｓ

ｏｆ　Ｒｐｌ／ｈ

体速度增大所导致流向涡能量增加，所以Ｒｐｌ／ｈ＝
０．５模型流向涡平均涡量较周围的两个模型小．
当Ｒｐｌ／ｈ大于０．５时，内涵流体速度增大引起的
流向涡能量增加大于由于摩擦引起的流向涡能量

的减小，故流向涡涡量随着Ｒｐｌ／ｈ的增加而增大．
从波瓣出口面到ｘ／Ｄ＝０．２０截面间，流向涡处于
发展阶段，其平均涡量显著增加．当ｘ／Ｄ 在０．２０
到０．３５之间变化时，流向涡逐渐进入耗散阶段，

涡量逐渐减小．在ｘ／Ｄ＝０．５０截面处，各模型流
向涡涡量较ｘ／Ｄ＝０．３５截面又有小幅增加．这是
因为随着气体在混合排气系统中的流动，中心锥
的直径逐渐减小，气流逐渐向中心靠拢，从而使流
向涡在径向上逐渐拉长，范围扩大，使截面的平均
涡量出现暂时性上升．其后随着耗散作用的逐渐

７２５１
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明显化，流向涡平均涡量在ｘ／Ｄ＝０．５０截面到混
合排气系统出口处（ｘ／Ｄ＝１）持续降低．在喷管出
口处，Ｒｐｌ／ｈ＝０．５５模型的流向涡平均涡量在所
研究的模型中为最大，值为５．１５．此外，由图８还
可知，虽然波瓣出口处中心锥半径变化对流向涡
有一定的影响，但该影响小于波瓣结构变化对流
向涡的影响［９－１１］．

２．１．３　中心锥长度变化时，各截面处流向涡平均
涡量的变化规律

　　当波瓣出口高度和其他参数保持不变时，在

ｘ／Ｄ为０，０．１，０．２，０．５和１．０五个截面上，流向
涡涡量无量纲平均值随ｌｐｌ／Ｄ 的变化如图９所
示．由图９可知，在波瓣出口截面（ｘ／Ｄ＝０）上，流
向涡平均涡量变化极小，所研究的模型在该截面
处最大平均涡量与最小平均涡量仅相差０．０７７．
这是因为流向涡初始涡量受波瓣结构以及波瓣出

口流道截面积影响较大，而中心锥长度的变化对
其影响极小．随着流动的发展，同一ｌｐｌ／Ｄ 模型在
沿流动方向的不同截面上流向涡涡量的变化规律

与Ｒｐｌ／ｈ模型相似．但与Ｒｐｌ／ｈ模型不同，在流向
涡耗散阶段，ｌｐｌ／Ｄ 模型流向涡涡量的损失小于

Ｒｐｌ／ｈ模型，流向涡涡量曲线的间距较小．此外，
随着中心锥长度的增加，中心锥尾缘回流区面积
减小，区域内的摩擦损失降低．与此同时，沿中心锥
锥面的摩擦损失却因为中心锥长度的增加而有所

增大．但上述两原因对流向涡的影响很小．所以在
同一截面上尽管流向涡平均涡量随ｌｐｌ／Ｄ的变化有
所起伏，但变化值很小．在混合排气系统出口处，

ｌｐｌ／Ｄ＝０．４模型，流向涡平均值最大，其值为

５．２３１．

图９　不同截面处，不同ｌｐｌ／Ｄ模型的

平均无量纲涡量

Ｆｉｇ．９　Ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ　ｏｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｕｒｆａｃｅｓ　ａｎｄ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｖａｌｕｅｓ

ｏｆ　ｌｐｌ／Ｄ

２．２　热混合效率

波瓣强迫混合排气系统热混合效率采用刘－
谢热混合效率公式，其定义为［１３］

ηｔｒ＝１－

∫（Ｔ－Ｔｍｉｘ）２ｄｍ
Ｔ２ｈｏｔｍｈｏｔ＋Ｔ２ｃｏｌｄｍｃｏｌｄ－Ｔ２ｍｉｘ（ｍｈｏｔ＋ｍｃｏｌｄ）

（６）

式中Ｔｈｏｔ为主流的温度，Ｔｃｏｌｄ为次流的温度，ｍｈｏｔ
为主流质量流量，ｍｃｏｌｄ 为次流质量流量，Ｔｍｉｘ 为
主、次流体完全混合后的温度，它的定义为

Ｔｍｉｘ＝
Ｔｈｏｔｍｈｏｔ＋Ｔｃｏｌｄｍｃｏｌｄ
ｍｈｏｔ＋ｍｃｏｌｄ

（７）

２．２．１　波瓣出口处中心锥半径变化时，波瓣混合
排气系统热混合效率变化规律

　　根据式（７），不同Ｒｐｌ／ｈ的波瓣强迫混合排气
系统沿流向的热混合效率变化规律曲线，如图１０
所示．

图１０　不同Ｒｐｌ／ｈ波瓣强迫混合排气系统沿流向

热混合效率变化规律

Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｅｒｍａｌ　ｍｉｘｉｎｇ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｒｐｌ／ｈ

由图１０可知，在波瓣尾缘附近（ｘ／Ｄ≤０．１５），
由于主、次流速度大，互相之间速度梯度也大，流
向涡处于快速发展阶段，流向涡不断增强，涡量不
断增大；且在波瓣出口附近，流向涡受波瓣几何形
状的影响较大，作用范围较广大，因此混合效率增
长较快，ｘ／Ｄ＝０．０５与ｘ／Ｄ＝０．１５两曲线间的间
隔较大．当ｘ／Ｄ 在０．１５到０．３０之间变化时，尽
管各模型的流向涡逐渐由发展阶段转入耗散阶

段，但流向涡涡量仍然较大，流向涡对混合的强化
作用仍就明显．故在该区间上，各Ｒｐｌ／ｈ模型热混
合效率仍然增加较快，ｘ／Ｄ＝０．１５与ｘ／Ｄ＝０．３０
两曲线间的间隔明显．当ｘ／Ｄ大于０．３０时，由于
流向涡能量较低，对内、外涵流体混合的强化作用

８２５１
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较弱，混合效率增加减慢，各曲线间的间隔逐渐减
小．其中当ｘ／Ｄ 大于０．７０时，流向涡能量极低，
对混合已没有强化作，内、外涵流体的混合方式逐
渐转化为剪切层的扩散混合．由于波瓣出口处中
心锥半径的变化对流向涡的影响有限，这样在同
一垂直于流动方向的截面上，热混合效率随Ｒｐｌ／ｈ
增加变化不大．此外，由图１０还可知，在相同的

ｘ／Ｄ下，Ｒｐｌ／ｈ＝０．５５模型热混合效率明显高于
其他模型．这是因为随着Ｒｐｌ／ｈ增加，内涵流道逐
渐变窄，内涵流体在波瓣尾缘处速度随之增大，主
流入侵能力也随之增加，所以波瓣出口附近混合
效率随Ｒｐｌ／ｈ的增加而增大，但是当Ｒｐｌ／ｈ超过

０．５５时，由于主、次流之间的流速差过大，流体微
团之间摩擦的提高，从而削弱了流向涡强化混合
的能力，混合效率反而有所下降．在喷管出口处，

Ｒｐｌ／ｈ＝０．５５模型的混合效率最大，其数值为

０．８７１．

２．２．２　中心锥长度变化时，波瓣混合排气系统
热混合效率变化规律

　　中心锥长度对波瓣混合排气系统混合效率的
影响如图１１所示．图中，不同ｌｐｌ／Ｄ 模型热混合
效率沿流动方向的变化规律同Ｒｐｌ／ｈ模型相似．
此外，由图１１还可知，在相同的ｘ／Ｄ 下，热混合
效率随中心锥长度的变化值小于２％，各热混合
效率曲线基本上平直．这是因为当波瓣几何结构
以及波瓣出口处中心锥半径不变时，中心锥长度
的变化对流向涡影响极小．在所研究的模型中，

ｌｐｌ／Ｄ＝０．３２模型在混合排气系统出口处的混合
效率最大，其值为０．８５０　６，ｌｐｌ／Ｄ＝０．３６模型的混
合效率最小，其值为０．８３５　６．

图１１　不同ｌｐｌ／Ｄ波瓣强迫混合排气系统沿流向

热混合效率变化规律

Ｆｉｇ．１１　Ｔｈｅｒｍａｌ　ｍｉｘｉｎｇ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｌｐｌ／Ｄ

２．３　流动损失

波瓣强迫混合排气系统总压恢复系数定义为

σ＝
１
ｍｍｉｘ∫ｐ＊ｍｉｘｄｍｍｉｘ

１
ｍｉｎ∫ｐ＊ｉｎｄｍｉｎ （８）

式中ｍ 为质量流量，ｐ＊ 为总压，下标ｉｎ表示该
值为波瓣强迫混合排气系统入口处的值，下标

ｍｉｘ表示该值为波瓣尾缘下游主、次流接触混合
后，垂直于流向的横截面上的值．

２．３．１　波瓣出口处中心锥半径变化时，波瓣混合
排气系统总压恢复系数变化规律

　　图１２为当波瓣长度不变时，波瓣强迫混合排
气系统总压恢复系数随Ｒｐｌ／ｈ的变化规律．由图
可知，在同一截面上，随着Ｒｐｌ／ｈ的增加，总压恢
复系数逐渐减小．原因主要包括两个方面．第一，
在波瓣尾缘以及下游流道处，流向涡平均涡量随
着Ｒｐｌ／ｈ的增加而增大，由流向涡所产生的搅拌
效应（ｓｔｒｉｎｇ　ｅｆｆｅｃｔ）导致的主、次流间的相互摩擦
随之加强，从而造成能量损失增加．第二，当中心
锥长度不变时，随着中心锥半径的增加，中心锥尾
缘回流区面积增大，回流区中流体的摩擦损失增
加，流动损失增大．由图１２中还可知，在波瓣尾缘
附近（ｘ／Ｄ≤１．５），由于流向涡处于生成、发展阶
段，湍流耗散效应流动的影响较小，故ｘ／Ｄ＝
０．０５与ｘ／Ｄ＝０．１５两条曲线间的间隔较小．当

０．１５≤ｘ／Ｄ≤０．５时，流向涡快速发展，主、次流
迅速混合，流体微团间的相互摩擦剧烈，流动的能
量损失大，总压恢复系数下降快，在区域内曲线的
间隔较大；当ｘ／Ｄ＞０．５时，由于湍流的作用以及
耗散涡的影响，流向涡能量很低，对混合强化作用
也很有限，总压恢复系数下降的速度也相应降低，
各Ｒｐｌ／ｈ模型在同一截面上总压恢复系数曲线之
间的间距再一次缩小．在混合排气系统出口处，虽
然当Ｒｐｌ／ｈ＞０．４６时，总压恢复系数随着Ｒｐｌ／ｈ的
增加而逐渐减小，但总体来说总压恢复系数变化
不大．在所研究的模型中，Ｒｐｌ／ｈ＝０．４６模型在排
气系统出口处总压恢复系数最大，其值为０．９８０５，
而Ｒｐｌ／ｈ＝０．６模型为最小，值为０．９７９６．

２．３．２　中心锥长度变化时，波瓣混合排气系统的
总压恢复系数

　　中心锥长度对波瓣混合排气系统总压恢复系
数的影响如图１３所示．由图可知，不同ｌｐｌ／Ｄ 模
型总压恢复系数沿流动方向的发展规律同Ｒｐｌ／ｈ
模型相似．当波瓣出口处中心锥半径不变时，中心
锥尾缘处回流区面积随着中心锥长度的增加逐渐

９２５１
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图１２　不同Ｒｐｌ／ｈ情况下总压恢复系数变化规律

Ｆｉｇ．１２　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｒｐｌ／ｈ

图１３　不同ｌｐｌ／Ｄ情况下总压恢复系数变化规律

Ｆｉｇ．１３　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｌｐｌ／Ｄ

减小，回流引起的能量损失逐渐降低，但气体与中
心锥壁面的摩擦损失却由于中心锥长度的增加逐

渐增大，故在同一垂直于流动方向的截面上，随着
ｌｐｌ／Ｄ的增加，总压恢复系数曲线有所起伏．因为
中心锥长度的变化对流向涡影响很小，所以在相
同的ｖ／Ｄ下，虽然总压恢复系数随ｌｐｌ／Ｄ 的增加
所有变化，但变化值却小于０．５％，各曲线基本平
直．在所研究的模型中，ｌｐｌ／Ｄ＝０．３４模型在混合
排气系统出口处的总压恢复系数最大，其值为
０．９８０　２，ｌｐｌ／Ｄ＝０．２９模型的总压恢复系数最小，
其值为０．９７９　７．

２．４　推力系数

波瓣强迫混合排气系统推力系数Ｃｆ定义为
Ｃｆ＝Ｆ／Ｆｉｄ （９）

式中Ｆ为波瓣强迫混合排气系统的实际推力，Ｆｉｄ
为一维等熵膨胀下排气系统的理想推力．

２．４．１　波瓣出口处中心锥半径变化时，波瓣混合
排气系统推力系数变化规律

　　根据式（９），可得到波瓣高度不变时，混合排

气系统出口处推力系数随Ｒｐｌ／ｈ的变化关系，如
图１４所示．由图可知，随着波瓣出口处中心锥半
径Ｒｐｌ／ｈ的增大，推力系数呈现出先上升后迅速
下降的趋势．这是因为当Ｒｐｌ／ｈ较大时，波瓣尾缘
截面以后平均涡量值较高，流体总的能量损失较
大，而能量损失的增加则会导致推力系数的减小．
此外，由图１４还可知，当Ｒｐｌ／ｈ＝０．３５时，推力系
数达到最大，其值为０．９６１；当Ｒｐｌ／ｈ＝０．６时，推
力系数最小，为０．９５９．

图１４　不同Ｒｐｌ／ｈ模型的推力系数变化规律

Ｆｉｇ．１４　Ｔｈｒｕｓｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｒｐｌ／ｈ

２．４．２　中心锥长度变化时，波瓣混合排气系统
推力系数变化规律

　　波瓣出口处中心锥半径不变时，喷管出口处
推力系数随ｌｐｌ／Ｄ 的变化关系如图１５所示．由图

１５可知，在混合排气系统出口处，ｌｐｌ／Ｄ＝０．２９模
型的总压恢复系数最小，在整个流道内能量损失
最大，其推力系数在所研究的模型中最小．当ｌｐｌ／

Ｄ在０．３～０．３４之间变化时，因为它们的总压恢
复系数均大于ｌｐｌ／Ｄ＝０．２９模型，所以在整个混
合排气系统内，ｌｐｌ／Ｄ＝０．３，０．３２，０．３４模型能量

图１５　不同ｌｐｌ／Ｄ模型的推力系数变化规律

Ｆｉｇ．１５　Ｔｈｒｕｓｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｌｐｌ／Ｄ
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损失均小于ｌｐｌ／Ｄ＝０．２９模型，其推力系数均高
于ｌｐｌ／Ｄ＝０．２９模型．此外，由于ｌｐｌ／Ｄ＝０．３模型
和ｌｐｌ／Ｄ＝０．３２总压恢复系数相差极小，故他们
的推力系数相差很小．由图１３可知，ｌｐｌ／Ｄ＝０．３４
模型在整个混合排气系统流道内总压恢复系数最

大，能量损失最小，推力系数在所研究的中心锥长
度变化的模型中为最大，其值为０．９６５　１５．当ｌｐｌ／

Ｄ在０．３４到０．４之间变化时，总压恢复系数逐渐
减小至基本不变，能量损失逐渐增加，推力系数逐
渐减小．

３　结　论

本文研究了波瓣尾缘截面处中心锥半径以及

中心锥长度对涡扇发动机波瓣强迫混合排气系统

气动热力性能的影响规律．在本文研究参数范围
内，得到了以下几点结论：

１）当中心锥长度不变时，各截面处流向涡平
均涡量虽然大体上随波瓣尾缘截面处中心锥半径

的增加而增大，但增长幅度十分有限．当波瓣出口
处中心锥半径不变时，在同一截面上流向涡涡量
随中心锥长度的增加变化很小．
２）当中心锥长度不变时，随着Ｒｐｌ／ｈ的增加，
热混合效率先增加后减小，其中Ｒｐｌ／ｈ＝０．５５模
型的热混合效率在所研究的Ｒｐｌ／ｈ模型中为最
大．当波瓣出口处中心锥半径不变时，在同一截面
上，热混合效率随ｌｐｌ／Ｄ的变化很小．
３）当中心锥长度不变时，在相同截面上总压
恢复系数与Ｒｐｌ／ｈ大致呈相反的变化规律．当波
瓣出口处中心锥半径不变时，在同一截面上，虽然
总压恢复系数随ｌｐｌ／Ｄ 的增加有一定的变化，但
其变化很小．
４）在排气系统出口处，当中心锥长度不变
时，推力系数随着Ｒｐｌ／ｈ的增加先略有增大后迅
速减小；当波瓣出口处中心锥半径不变时，推力系
数随ｌｐｌ／Ｄ的增加先迅速增大后略有降低．
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［１１］　谢翌，刘友宏．波瓣穿透率对波瓣混合排气系统性能影响

［Ｊ］．推进技术，２０１１，３２（２）：２０７－２１３．

ＸＩＥ　Ｙｉ，ＬＩＵ　Ｙｏｕｈｏｎｇ．Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ｌｏｂｅ　ｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎ　ｒａｔｉｏ　ｏｎ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｍｉｘｅｒ　ｅｘｈａｕｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏ－

ｐｕｌｓｉｏｎ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，３２（２）：２０７－２１３．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）
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Ｐａｐｅｒ　２００５－６３５，２００５．
［１３］　ＸＩＥ　Ｙｉ，ＬＩＵ　Ｙｏｕｈｏｎｇ．Ａ　ｍｏｄｉｆｉｅｄ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｍｉｘｉｎｇ　ｅｆｆｉｃｉｅｎ－
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