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摘　　　要：针对某涡扇发动机波瓣强迫混合排气系统建立了尾缘锯齿修形流场数值计算模型，通过三维

数值模拟研究，得到了不同尾缘锯齿修形波瓣强迫混合排气系统流场的演变规律和热混合效率、总压恢复系

数的变化规律．结果表明：在强迫混合排气系统出口截面处，热混合效率随修形量的增加而增大，总压恢复系

数随修形量的增加而减少．１个三角形（１－ＳＪ）锯齿修形模型的热混合效率最大，达到７９．７３％；２个梯形修形
（２－ＴＸ）的综合效果最优，其热混合效率达到７７．５０％，总压恢复系数比１－ＳＪ高出０．５％．
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波瓣能够增加主、次流初始接触混合周长，并在波
瓣尾缘处产生流向涡，使主、次流间混合强化．波
瓣的几何结构和主、次流来流参数等影响着波瓣
强迫混合排气系统的性能．对波瓣尾缘进行修形
设计，能够减轻波瓣质量，强化波瓣的混合作用．
针对波瓣的混合机理和几何结构，国内外在试验
探究［４－５］、理论分析和数值模拟［６］方面进行的研究
较多，而针对波瓣尾缘的修形方式对波瓣强迫混
合排气系统影响的研究很少．本文在本课题组近
年来对波瓣混合机理［７－８］、混合参数［９］、波瓣几何
结构［１０－１１］、尾缘设计［１２］的研究基础之上，以某涡
扇发动机波瓣强迫混合排气系统为原型，运用计
算流体动力学对不同尾缘锯齿修形波瓣强迫混合

排气系统进行三维模拟，分析了流场演变规律和
热混合效率、总压恢复系数２个性能参数的变化
规律，定量研究了尾缘锯齿修形对波瓣强迫混合
排气系统气动热力性能的影响．

１　数值研究
１．１　计算模型

　　本文波瓣为１６瓣周期对称结构，故采用含１
个完整波瓣的强迫混合排气系统区域作为计算

域，如图１（ａ）所示．混合排气系统外涵机匣外径
为Ｄ，外涵内径Ｄｗｎ为０．７９Ｄ，内涵外径Ｄｎｗ为

０．６５Ｄ，中心锥直径Ｄｐｌｕｇ为０．３９Ｄ．混合排气系统
出口直径Ｄｅｘｉｔ为０．７９７Ｄ，波瓣尾缘处截面至混合
排气出口处截面的距离Ｌｍｉｘ为０．５７Ｄ．波瓣高度

ｈ为０．１９４Ｄ，波瓣宽度ｂ为０．０３８Ｄ，波瓣长度

Ｌｌｏｂｅ为０．１４９Ｄ．在原型波瓣强迫混合排气系统
（即没有任何尾缘修形，记为 ＹＸ）基础上分别采
用等腰三角形和等腰梯形进行锯齿修形设计．如
图１（ｂ）所示，三角形和梯形的底边均位于尾缘，
其中点与波瓣尾缘边中点重合．共５种修形，分别
为：１个三角形（记为１－ＳＪ），腰０．０８５Ｄ，顶角６７°；

２个三角形（记为２－ＳＪ），腰０．０４３Ｄ，顶角６８°；３个
三角形（记为３－ＳＪ），腰０．０３６Ｄ，顶角６１°；１个梯
形（记为１－ＴＸ），上底０．０１５Ｄ，腰０．０７Ｄ，下底

０．０９５Ｄ；２个梯形（记为２－ＴＸ），上底０．０１７Ｄ，腰

０．０３４Ｄ，下底０．０４８Ｄ．
如图２（ａ）所示，采用非结构化网格离散计算

域，并对波瓣尾缘和中心锥后缘区域进行局部网
格加密．经网格无关解验证后总网格数约为１３９
万，Ｙ＋在２０至１００之间．如图２（ｂ）所示，在边界
壁面处采用５层棱柱网格进行加密．

图１　计算域及锯齿修形结构

Ｆｉｇ．１　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｄｏｍａｉｎ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｓｅｒｒａｔｅｄ　ｃｕｔｓ　ｏｆ　ｌｏｂｅ

图２　计算域的三维网格及其局部放大图

Ｆｉｇ．２　Ｍｅｓｈ　ａｎｄ　ｉｔｓ　ｌｏｃａｌ　ｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎ

１．２　边界条件及计算方法

波瓣强迫混合排气系统主流为燃气，次流

７３２２
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为空气．燃气中各组分质量分数ＣＯ２ 为７．４１％，

Ｏ２ 为１４．６８％，Ｎ２ 为７５．１０％，Ｈ２Ｏ为２．９０％．
因为主、次流马赫数较大，所以数值模拟中均假设
为理想可压气体．为保证涵道比，内、外涵入口使
用质量流量入口边界条件，出口使用压力出口边
界条件．根据计算模型的对称性，两纵截面采用对
称边界条件．在计算工况下，按涡扇发动机实际的
入口参数给定总压，总温和质量流量．本文采用组
分输运模型分析燃气与空气的混合．其他计算方
法与谢翌，刘友宏对波瓣高宽比进行的数值模拟
研究相同［１１］．

１．３　数值方法验证

Ｃｏｏｐｅｒ　Ｎ　Ｊ等人［１３］对某波瓣混合器下游流
场进行了详细测量．对比本文数值计算方法进行

ＣＦＤ模拟验证，在垂直于流动方向各截面上，波
瓣下游流向涡及正交涡最大值的ＣＦＤ模拟值与
实验值的对比分别如图３、图４所示，可知本文数
值模拟计算模型的适用性与精确性．

图３　ＣＦＤ模拟与实验数据的流向涡最大值的对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｍａｘｉｍｕｍ　ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ

ｖｏｒｔｉｃｉｔｉｅｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ＣＦＤ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

图４　ＣＦＤ模拟与实验数据的正交涡最大值的对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｍａｘｉｍｕｍ　ｓｐａｎｗｉｓｅ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｉｅｓ

ｂｅｔｗｅｅｎ　ＣＦＤ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

２　计算结果与分析

２．１　对称面上的速度、温度与燃气组分

各波瓣尾缘锯齿修形模型的速度分布变化趋

势相似，为节省篇幅在此仅给出１－ＳＪ锯齿修形模
型的速度分布等值线云图，如图５所示，外涵壁面
边界层对流场有一定影响，速度梯度较大．速度分
布沿流向在经过了波瓣强迫混合排气系统有效混

合之后逐渐均匀．图中右下角深色区域为排气系
统喷管出口附近高速区，速度最大值在４８０ｍ／ｓ
左右．

图５　１－ＳＪ锯齿修形模型对称面处速度分布

等值线云图

Ｆｉｇ．５　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　１－ＳＪ

３－ＳＪ锯齿修形模型在对称面处的温度分布
等值线云图如图６所示，内涵高温区域最高温达

７６０Ｋ左右；外涵为大气温度，分布均匀，在２８０Ｋ
左右．在内、外涵交界面下游附近，温度梯度较大，
温度过渡明显，沿着流动方向温度过渡层快速增
厚．这是由于在内、外涵气流混合时，在波瓣流向
涡作用下，传热传质急剧强化，混合沿流向快
速增强．

图６　３－ＳＪ锯齿修形模型对称面处温度分布

等值线云图

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　３－ＳＪ

图７所示为２－ＴＸ锯齿修形模型对称面处氧

气质量分数分布等值线云图．各锯齿修形模型的
对称面处氧气质量分数分布的总趋势相似，外涵
氧气组分为大气氧气组分值，内涵为燃烧后的混

８３２２
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合气体，氧气组分低于外涵大气．内、外涵交界处，
在氧分压梯度和流向涡的共同作用下，内、外涵氧
气组分的过渡区域沿流向快速变宽．

图７　２－ＴＸ锯齿修形模型对称面处氧气

质量分数分布等值线云图

Ｆｉｇ．７　Ｏｘｙｇｅｎ　ｍａｓｓ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ
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２．２　涡量分析

定义各横截面上流向涡无量纲涡量ωＸ
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其中Ｕｈｏｔ为主流入口速度，ｖ，ｗ分别为流体在Ｙ，

Ｚ方向上的分速度．根据公式（１）定义，５种锯齿
修形模型在Ｘ／Ｄ＝０．０１，０．１，０．３，０．５四个截面
上的无量纲涡量场如图８所示，为节省篇幅仅给
出部分结果．
在波瓣尾缘处，主流流体沿着波峰向外流动，

次流流体沿着波谷向内流动，主、次流外张、内扩
的速度大，这样主、次流之间便形成了１对互相逆
转并沿流动方向发展的旋涡，即流向涡．如图８
（ａ）所示，此截面上流向涡刚刚形成，但涡量大于
之后各截面．因１－ＳＪ修形量最大，且相对于１－ＴＸ
有１个尖角，使得主、次流混合得最早，所以此种修
形在Ｘ／Ｄ＝０．０１截面的涡核较其他修形大且明显．
如图８（ｂ）所示，在截面Ｘ／Ｄ＝０．１处，流向

涡明显形成，主、次流不断混合，流体速度降低，在
不断增强的湍流作用下，主、次流流动的稳定性减
弱，流向涡由原始的波瓣尾缘的形状逐渐变化为
椭圆形．因流动的能量耗散作用，流向涡的能量相
比截面Ｘ／Ｄ＝０．０１处下降．１－ＳＪ形成的流向涡
有１对较大涡核，涡量最大值为１９０，这是因为提
前掺混形成的较大涡能量大于其他修形．１－ＴＸ
主、次流接触处为梯形折线，所以形成的１对大涡
随着流动的发展产生了分裂，出现了２对相近的
小涡．２－ＴＸ和２－ＳＪ的２个齿都产生了２对主要
涡，并在靠近外流区有１对小涡．３－ＳＪ在此截面涡
量的最大值为１４０，为５种修形的最小．

随着流动的发展，黏性耗散继续作用，流向涡
破碎，流场中充满了各种湍流结构以及小尺度的
涡结构，如图８（ｃ）所示，涡量的耗散促使流动掺
混明显．靠近混合排气系统出口处，流向涡能量已
消耗殆尽，位置向流场上部发展，如图８（ｄ）所示，
此处的动量交换已主要受壁面剪切层的影响．

２．３　热混合效率

Ｆｒｏｓｔ　Ｔ　Ｈ［１４］根据一维流动模型推导、定义
的热混合效率（下文简称混合效率）为
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式中ｍｈｏｔ 为主流质量流量，ｍｃｏｌｄ 为次流质量流
量，Ｔｈｏｔ为主流的温度，Ｔｃｏｌｄ为次流的温度，Ｔｍｉｘ
为主、次流体完全混合后的温度，它的定义为
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（３）

　　使用式（３）处理三维流场中每个单元流量时，
混合效率的计算结果经常会出现较大波动甚至出

现负值，不符合物理规律，需要进行重新定义．为
此，刘友宏、谢翌引入方差的概念，经无量纲化整
理后得到刘－谢热混合效率公式［１５］
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　　根据式（４），可得到尾缘锯齿修形波瓣强迫混
合排气系统沿流向的热混合效率变化规律曲线，
并与原型曲线的对比如图９所示．
因为锯齿修形的影响，主、次流在锯齿处即开

始掺混，所以尾缘处热混合效率随着锯齿修形量
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图８　各锯齿修形模型不同截面上流向涡无量纲涡量图
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增大而提高，故如图９所示，６条曲线按１－ＳＪ，１－
ＴＸ，２－ＴＸ，２－ＳＪ，３－ＳＪ，ＹＸ，从上至下依次排列．波
瓣尾缘出口处，主、次流内扩、外张的速度大，流向
涡涡量大能量高，混合的强度较大．故在Ｘ／Ｄ 为

０～０．２阶段，热混合效率曲线的斜率大、增长快，
各修形对热混合效率的影响不明显，曲线接近．流
向涡的耗散阶段，即Ｘ／Ｄ为０．２～０．４阶段，如图

８（ｃ）流向涡涡量图及分析，涡量耗散较大，涡量的

０４２２
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图９　原型与５种锯齿修形模型的热混合效率
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耗散促进流动掺混，热混合效率达到了０．７左右，
上升斜率大大减小．１－ＳＪ和１－ＴＸ曲线相近，曲线
斜率大于其他修形．１－ＳＪ的三角修形相比１－ＴＸ
的梯形修形提前混合且修形量更大，故１－ＳＪ的热
混合效率大于１－ＴＸ．２－ＴＸ和２－ＳＪ，３－ＳＪ的修形
量相近，产生的流向涡的发展相似，２－ＴＸ略小于

２－ＳＪ和３－ＳＪ．在Ｘ／Ｄ 为０．４到混合排气系统出
口，流向涡已破碎殆尽，混合主要受剪切层影响，
热混合效率在０．７之后变化趋于平缓．１－ＳＪ较其
他几种修形提前混合，且产生大涡，对流动的热混
合效率有一定的提高，在混合排气系统出口处的
热混合效率达到７９．７３％，同位置 ＹＸ的热混合
效率为７５．１７％．２－ＳＪ和３－ＳＪ与２－ＴＸ曲线出现
交叉，即２－ＴＸ修形的混合效果在初始时稍逊于

２－ＳＪ和３－ＳＪ，而在混合排气系统出口２－ＴＸ的热
混合效率大于２－ＳＪ和３－ＳＪ，达到７７．５０％．

２．４　流动损失

波瓣强迫混合排气系统总压恢复系数定义为

σ＝
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式中ｍ为质量流量，ｐ＊ 为总压，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，下标ｉｎ表示该值为波瓣强迫
混合排气系统入口处的值．
５种尾缘锯齿修形与原型波瓣强迫混合排气
系统的总压恢复系数随Ｘ／Ｄ的变化趋势如图１０
所示，总压恢复系数均随Ｘ／Ｄ 增大而减小，即随
着热混合效率的增加，流动损失增大，总压恢复系
数的变化趋势同热混合效率的变化趋势相反．图
中６条曲线按ＹＸ，３－ＳＪ，２－ＳＪ，２－ＴＸ，１－ＴＸ，１－ＳＪ，
从上到下依次排列．波瓣尾缘出口附近总压恢复

系数斜率大，即流向涡的掺混使能量耗散，在流向
涡产生段，涡量最大，使能量的损失大．在流向涡
的发展破碎段，涡量减弱，能量耗散变小，总压恢
复系数的变化率趋缓．ＹＸ 在混合排气系统出口
处的总压恢复系数为０．９６８　７８．同位置１－ＳＪ的总
压恢复系数最小，为０．９６２　２４，且１－ＳＪ曲线的斜
率大于其他曲线．因为１－ＳＪ修形面积最大，掺混
最早，涡量最大，能量耗散率最大，使得总压恢复
系数曲线的斜率最大．３－ＳＪ和２－ＳＪ的曲线极为相
似，可见这两种修形在能量损失上的表现一致．１－
ＴＸ和２－ＴＸ曲线在Ｘ／Ｄ＝０．１位置有交叉，在

Ｘ／Ｄ＝０．１之前，１－ＴＸ的总压恢复系数大于２－
ＴＸ，在Ｘ／Ｄ＝０．１之后，由于１个梯形修形产生
大涡相比２个梯形修形产生的２对涡能量耗散更
强烈，所以随着流动发展１－ＴＸ的总压恢复系数
小于２－ＴＸ．

图１０　不同锯齿修形模型的总压恢复系数

Ｆｉｇ．１０　Ｔｏｔａｌ－ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ
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３　结　论

本文研究了波瓣尾缘锯齿修形对某涡扇发动

机波瓣强迫混合排气系统性能的影响．在本文研
究参数范围内，可以得到如下结论：

１）波瓣尾缘锯齿修形量越大，流向涡初始涡
量值越大，对流动的掺混作用越强烈．
２）强迫混合排气系统出口截面处，热混合效
率随着修形量的增加而增大，１－ＳＪ锯齿修形模型
的热混合效率最大，达到７９．７３％．
３）强迫混合排气系统出口截面处，各修形总
压恢复系数均在０．９６２～０．９６９之间，且随着修形
量的增加而减少．
４）强迫混合排气系统出口截面处，２个梯形

１４２２
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修形（２－ＴＸ）的综合效果最优，其热混合效率达到

７７．５０％，总压恢复系数比１－ＳＪ高出０．５％．
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