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前可变面积涵道引射器特性的试验

与数值模拟
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摘　　　要：为了研究主、次流的进口总压比及出口背压对前可变面积涵道引射器（ＦＶＡＢＩ）工作特性的影

响与流动掺混机理，采用试验与三维数值模拟方法对不同进口总压比下引射器工作性能及掺混流场随背压

变化规律进行了分析。结果表明：标准犽ε模型用于引射器掺混流场的模拟具有较好的准确性；进口总压比

越大，引射器总压损失越大；进口总压比不变，随背压增加，引射器总压损失先减小后增加；进口总压比不变，

引射器在背压变化过程中存在总压损失最小点；背压减小时，引射器存在临界工况点，且进口总压比越大达到

临界工况点的背压越大，可变涵道比的范围变窄；主、次流掺混过程主要集中在沿气流方向上狓／犾＝０．３～０．６

位置之间，在黏性力作用下动量、质量充分交换，沿流向截面速度径向分布趋于均匀。
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　　受到先进航空发动机综合作战能力、宽广工作

范围、高单位推力及低油耗的苛刻要求，发动机必

须具有适用于多用途战机需求的热力学变循环方

案，通过改变涵道比、增压比、涡轮前温度以及流量

等循环参数，实现最优的发动机工作状态［１２］。要

达到这些目标，传统的涡喷、涡扇发动机适用性受

限，双涵道变循环发动机被认为是未来最有希望完

成上述目标的高性能动力方案。前可变面积涵道

引射器（ＦＶＡＢＩ）是实现双涵道变循环发动机热

力循环模式改变的重要部件之一。ＦＶＡＢＩ是一

个能够改变核心流道及外涵道气流流量的阀门，

与模式选择阀及后涵道引射器等可调部件相配

合，改变涡扇发动机的涵道比［３５］，使发动机具有

大涵道比下低油耗，小涵道比下高单位推力的双

重优势，这是传统涡喷、涡扇发动机所不能及的。

早在２０世纪６０年代，国外就开始了变循环

发动机的研究，其中最具有代表性的为通用公司

（ＧＥ）提出的双外涵变循环概念Ｆ１２０发动机雏形

及普惠（ＰＷ）公司的变流路控制发动机
［６８］。１９７１

年美国验证了变循环发动机相对于 Ｇ４／Ｊ５涡喷

发动机，在超声速巡航下耗油率下降１０％，亚声

速耗油率改善达２４％
［９］。从公开的文献来看国

外对于变循环发动机的研究已经取得了一定的成

果，但针对可调部件性能方面的资料很少［１０１１］，而

国内在变循环发动机研究方面起步较晚。周红

等［１２］模拟了变循环发动机单、双外涵模式及模态

转换过渡态过程中，前、后涵道引射器面积对发动

机性能与稳定性影响，结果给出了前涵道引射器

对风扇及核心驱动风扇级喘振裕度的影响规律及

前、后涵道引射器调节方式。刘洪波等［１３］以一种

涡扇发动机总体结构为基础，设计了模式转换及

结构方案，对ＦＶＡＢＩ进行了运动仿真及有限元

分析，从结构运动与强度方面确定变循环方案的

可行性。刘宝杰等［１４］针对变循环发动机前可调

面积涵道引射器，提出了通流模拟思路，发展了不

同条件下的计算方法，结果显示了前涵道引射器

的通流计算方法能够满足压缩系统初步设计时的

方案需求。张荣等［１５］基于涡扇发动机平台，制定

了变循环发动机的调节方式，对于亚声速巡航与

超声速巡航两种典型工况之间转换过程进行了数

字仿真，结果表明所提出的调节方式能实现涡喷

与涡扇工作模式的平稳转换。王靖宇等［１６］提出

了波瓣结构的前可调面积引射器方案，研究结果

表明波瓣结构在高背压条件下增加了风扇后流通

能力，提升了掺混效率；但波瓣曲面构型相对较复

杂，引射器面积调节结构的密封性设计难度较大。

冷中明等［１７］采用数值模拟方法分析了轴对称

ＦＶＡＢＩ与非轴对称ＦＶＡＢＩ，在不同掺混角度、进

出口压比下热混合效率，引射系数及总压恢复方

面的变化规律。

由此可见，目前变循环发动机研究主要集中

在整机初步性能模拟计算，总体结构方案设计方

面。对ＦＶＡＢＩ工作特性及主、次流的掺混过程

机理性研究较少；此外，大部分为理论性建模计算

研究，试验性研究内容欠缺，然而试验研究是发动

机研制过程中必不可少的环节，可以说一台发动

机的成功是经过无数次试验“试出来的”。因此，

结合试验与数值手段共同对ＦＶＡＢＩ研究是一项

具有意义和前瞻性的工作，有望为变循环发动机

可调部件发展提供理论基础和技术储备。

本文采用试验与数值模拟的方式，对不同进

口总压比、不同背压条件下的ＦＶＡＢＩ工作特性

进行研究，分析ＦＶＡＢＩ性能和主、次流掺混流场

结构，为后续进一步设计优化可调部件和建立发

动机计算模型提供理论参考。

１　试验系统及模型介绍

本试验是在中国航空发动机集团有限公司四

川燃气涡轮研究院引射喷管模型试验器上进行

的，该试验器主要由空气系统、燃油系统、冷却水

系统、测力系统、控制系统等组成。本次试验只用

到空气系统部分，如图１所示，具体包括供气、抽

气及测试部分，其中１０４、１０５、４１３、４１４及４１５表

示调压阀编号，Ｅ代表伺服阀，ｐ、Ｔ表示压力、温

度测点。

ＦＶＡＢＩ试验件模型如图２所示，由导流环、

内涵进气机匣、内涵进气锥段、外涵支撑机匣、混

合段机匣、后支撑机匣、排气锥、排气机匣及作动

筒相关调节机构等组成，前涵道调节面积给定，总

长度犾约为２０００ｍｍ。试验过程采取主流供气、

４６２
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图１　空气系统试验设备

Ｆｉｇ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｅｑｕｉｐｍｅｎｔｏｆａｉｒｓｙｓｔｅｍ

次流大气环境进气，出口抽吸的方式。

试验件测试截面沿气流方向分布，图２中０

为进口总压测量截面，１～１２为外壁面静压测量

截面，１１截面处同时布置出口总压测点。为精确

捕捉主、次流掺混流场变化情况，在混合段入口处

集中布置２～６共５个静压测量截面，各截面测点

沿周向均布４点，测量结果取平均值。图２中犃

与θ分别表示主、次流进口面积比及掺混角度。

图２　试验件几何模型

Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｐｉｅｃｅｓ

２　数值研究

２１　计算模型及网格划分

为了研究主、次流进口总压比及背压变化时

ＦＶＡＢＩ气流掺混过程中流场特征，针对轴对称

的ＦＶＡＢＩ周向取１／４几何模型进行三维数值模

拟。网格划分采用ＩＣＥＭ（ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｃｏｍｐｕｔｅｒ

ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ）分块方法，全部采

用结构化网格，在近壁面附近进行了网格加密

处理，保证各计算状态下狔
＋
＜５满足湍流模型

的要求。由于在掺混段剪切层内速度梯度较

大，对混合进口处网格进行局部加密处理。经

网格无关性验证后，确定最终ＦＶＡＢＩ模型数值

计算网格数量约为３２０万，计算区域及网格分

布如图３所示。

图３　计算域网格

Ｆｉｇ．３　Ｇｒｉｄｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｄｏｍａｉｎ

２２　边界条件设置

次流及主流进口条件分别模拟风扇与核心机

驱动风扇（ＣＤＦＳ）出口参数，计算模型进口采用总

温、总压边界条件，出口给定平均静压，壁面采用

无滑移、绝热固壁边界条件，周向设置为旋转周期

性边界条件，如图３中所示，下文数值计算都采用

上述边界条件。为了研究进口总压比及背压变化

对ＦＶＡＢＩ工作特性的影响，主、次进口面积比

犃、掺混角度θ分别为０．５、４５°，不同背压为狆ｂ／

狆ｔｓ，进口总压比狆ｔｐ／狆ｔｓ为１．５、１．３和１．２。其中

狆ｔｐ及狆ｔｓ为主、次流进口总压，狆ｂ 为出口背压，狆ｔｓ

为试验环境下大气压力。

２３　湍流模型及其验证

本文采用商业软件ＣＦＸ进行数值模拟，对

ｓｔａｎｄａｒｄ犽ε、犽ω、ＲＮＧ犽ε（ｒｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎ

ｇｒｏｕｐ犽ε）及ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）不同湍

流模型，外涵壁面沿流向不同截面狓／犾处的静压

分布与试验结果进行了对比，如图４中所示。其

中狓表示流向任意截面位置，犾表示试验流路

总长。

图４　壁面静压分布试验与ＣＦＤ结果的比较

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｌｌｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄＣＦＤ

５６２
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从图４中可以看出，在相同边界条件下标准

犽ε模型的壁面静压分布结果与试验值吻合较

好。表明标准犽ε模型能很好模拟射流混合段的

掺混流场，验证了本文所选数值计算方法及湍流

模型的可靠性。

３　试验与数值模拟结果分析

３１　犉犞犃犅犐流量特性分析

图５给出了进口总压比为１．３时，主、次流流

量随出口背压的变化曲线，犠
·

ｐ、犠
·

ｓ分别表示标准

化后主、次流的相对流量。从图中可知主、次流流

量随着出口背压的增大而减小，与主流相比，次流

流量曲线斜率变化较大；由于主、次流进口总压不

同，次流总压变化率远大于主流，故次流流量下降

速度较快。当背压约为狆ｂ／狆ｔｓ＝０．７５时，次流流

量不再随背压降低而增加，主流流量则略有增加，

如图５中箭头指向所示，由于背压降低在混合段

入口处主流速度增大至声速或超声速，次流在混

合段内壁面与主流边界之间形成收缩通道中加速

流动，以至于达到声速，次流流量不再改变。

背压越低计算次流流量相对于试验值偏大，

背压越低偏差越大，因为试验过程中调节机构位

于次流流道中，背压越低进口速度越高，机构导致

的流量偏差越大，反之在背压升高时机构引起损

失影响越小，试验和数值模拟结果吻合较好。

图５　主、次流流量随背压变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｍａｓｓｆｌｏｗｏｆｍａｉｎｆｌｏｗａｎｄｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗ

ｗｉｔｈｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅ

引射系数Φ表示被引射的次流与工作主流

之间流量的比值，是ＦＶＡＢＩ引射能力的主要性

能参数，决定了变循环发动机涵道比变化特性。

图６给出了不同进口总压比下，ＦＶＡＢＩ引射系数

随背压的变化规律曲线。

从图６中看出随背压增加，主、次流流量都相

应减小，但次流变化相对较大，使得不同进口总压

比下的引射系数减小。背压狆ｂ／狆ｔｓ＞１时，进口

总压比与引射系数成正比，ＦＶＡＢＩ引射能力降

低，随背压的增加引射系数曲线斜率越大；背压

狆ｂ／狆ｔｓ＜１时，进口总压比越大，引射系数越小，由

于总压比越大主流进入混合段进口速度增加，次

流流通受阻，引射系数减小。

随着背压减小引射系数增加，如图６中犪犫段

曲线所示，当背压继续降低，则会使主流在混合进

口处到达声速或超声速状态，次流也会随之加速

流动达到声速，这时流量不再变化，达到引射系数

保持不变的“扼流”工况［１８］。如图中犫犮段所示，

与图５中背压狆ｂ／狆ｔｓ＜０．７５时流量变化状态一

致。此外，随进口总压比的增加，达到临界工况点

背压越大，临界状态引射系数越小。

图６　ＦＶＡＢＩ引射系数随背压的变化曲线

Ｆｉｇ．６　ＩｎｊｅｃｔｏｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆＦＶＡＢＩｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

３２　犉犞犃犅犐流动损失分析

ＦＶＡＢＩ作为变循环发动机中关键调节部件

之一，其产生的气流总压损失直接影响发动机的

性能。因此，在保证流量条件下有必要对其总压

损失及变化规律进行分析。总压恢复系数定义为

σ＝
１

犿ｍｉｘ∫狆

ｍｉｘｄ犿ｍｉｘ

１

犿ｉｎ∫狆

ｉｎｄ犿ｉｎ （１）

式中犿 表示流量，狆表示总压，下标ｉｎ表示主、

次流进口流量加权平均参数，ｍｉｘ表示引射器掺

混段截面的参数，σｒ 表示相对于ＦＶＡＢＩ设计点

的总压恢复系数。

图７给出不同进口总压比下，试验与数值计

算得到的出口相对总压恢复系数σｒ 随背压变化

曲线。由图可知，试验与数值计算结果存在一定

的偏差，最大偏差为５％，分析认为试验中表面粗

６６２
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糙度、探针分布及调节机构等因素是与数值结果

存在偏差的主要原因。当背压一定时，随着进口

总压比的增大，总压恢复系数减小，这是由于引射

器总压损失主要由掺混损失和摩擦损失组成，进

口压比增大，气流速度及掺混速度差增加，导致摩

擦损失与掺混损失增大。

当进口总压比不变时，背压增大，进口气流速

度减小，摩擦损失相应减小，引射器出口总压恢复

系数逐渐增加。当背压狆ｂ／狆ｔｓ＞０．９６时，如图中

虚线右侧所示总压损失系数急剧减小；由于背压

大于次流进口总压后，次流出口流量迅速减小，甚

至出现回流，导致掺混损失急剧增加，总压恢复系

数减小。

图７　ＦＶＡＢＩ相对总压恢复系数随背压变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｖｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ＦＶＡＢＩｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

图８给出了不同进口总压比下，相对总压恢

复系数σｒ随涵道比犅的变化曲线，涵道比犅表示

次流与主流流量之比。从图中看出，小涵道比时

图８　ＦＶＡＢＩ相对总压恢复系数随涵道比的变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｖｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ＦＶＡＢＩｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｙｐａｓｓｒａｔｉｏｓ

试验与数值结果基本吻合，大涵道比下试验结果

损失更大；进口总压比一定时，随涵道比增大，总

压损失系数先增大后减小，表明在ＦＶＡＢＩ调节

过程中，存在总压恢复系数最大的涵道比，可为不

同工况下的涵道比设计提供理论参考。

图９为背压狆ｂ／狆ｔｓ＝０．９５时，不同进口总压

比条件下，ＦＶＡＢＩ沿流向不同截面处相对总压恢

复系数σｒ变化曲线。由图中可知：沿流动方向总

压恢复系数逐渐减小，但减小的速率逐渐变缓。

由于在掺混初始阶段速度差最大，流体团之间碰

撞、摩擦，能量耗散较快，导致在初始混合的过程

中总压恢复系数下降较快；而在黏性力作用下，气

流速度差逐渐减小，掺混逐渐均匀，能量耗散减

小，使得总压损失增加的速率有所降低，总压损失

系数下降平缓。

虚线间看出沿程狓／犾＝０．３～０．４６截面之间

曲线斜率变化较大，总压损失急剧增加，是主要掺

混区域。Δσ１、Δσ２ 分别表示不同进口总压比之间

总压恢复系数差值，从图９可以看出Δσ１、Δσ２ 沿

流向逐渐增大，当狓／犾＞０．４６截面以后Δσ１、Δσ２

基本保持不变。说明在狓／犾＝０．４６截面处掺混基

本完成，主、次流混合均匀，狓／犾＞０．４６后主要是

气流在流道中摩擦引起的损失变化。

图９　流向截面处相对总压恢复系数分布曲线

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｖｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｐｌａｎｅｓａｌｏｎｇｆｌｏｗｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

３３　犉犞犃犅犐掺混流场分析

图１０给出了进口总压比狆ｔｐ／狆ｔｓ＝１．３时，不

同背压条件下，壁面静压沿气流方向分布曲线，如

图所示试验与数值计算结果吻合较好。

图１０中在混合段主流将压力能转化为动能，

掺混段入口处静压低于次流入口压力时，次流进

口段气流受到抽吸导致速度增加，壁面静压减小，

在狓／犾＝０．２９截面左侧，随背压升高，抽吸引起外

壁面静压减小变缓。进入掺混段后，主、次流在黏

性力作用下能量、动量及质量掺混，气流掺混后速

度趋于均匀，压力能逐渐恢复，使得混合区域静压

７６２
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图１０　沿流向不同截面处静压分布曲线（狆ｔｐ／狆ｔｓ＝１．３）

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｐｌａｎｅｓ

ａｌｏｎｇｆｌｏｗｄｉｒｅｃｔｉｏｎ（狆ｔｐ／狆ｔｓ＝１．３）

逐步提升；在混合区域狓／犾＝０．３～０．４６之间，背

压越低混合段静压恢复斜率越大，同时由于出口

处存在支撑板，流通面积减小，气流速度增大，壁

面静压略有减小。

流向涡主要产生于湍流边界层中，随着流动

逐渐向径向及周向主流区扩展，在ＦＶＡＢＩ引射

过程中主、次流会在接触面上形成流向涡，在流向

涡的作用下，会加强主、次流两股气流在混合段的

掺混。本文对各截面的流向涡涡量ω狓 进行无量

纲化处理并进行分析［１９］，公式为

ω狓 ＝
狔
犝ｉｎｐ

ω
狔
－
狏

（ ）狕 （２）

图１１　沿流向不同截面处流向涡分布云图

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｖｏｒｔｉｃｉｔｙｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｐｌａｎｅｓａｌｏｎｇｆｌｏｗｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

式中犝ｉｎｐ表示主流进口气流平均速度，狔为模型

环形出口径向高度；狏、狑 分别表示狔轴和狕轴方

向的分速度。根据式（２）定义，选取进口总压比为

１．３，背压狆ｂ／狆ｔｓ＝０．９５工况时，流向涡在不同截

面处的分布来进行分析，如图１１所示。

从图１１中可以看出在靠近壁面层，存在较强

的一对涡，这是由主流道进口支板尾迹引起的，位

于其上部的一层涡量则是主、次流接触面速度差

造成。在混合段进口处，速度梯度最大，所以沿周

向流向涡较强，随着流向涡向下游发展，将周围的

气流卷吸入其中，使得整个截面内部气流均匀发

展；同时在掺混过程中，气流之间黏性耗散作用下

能量损失增加，流向涡强度降低，可以看出流向涡

对于气流掺混具有促进性作用。

图１２（ａ）给出背压狆ｂ／狆ｔｓ＝０．９５时，不同进

口总压比条件下，周向截面马赫数分布云图。从

图中可以看出进口总压比越大，主流在掺混段入

口处速度越大，进口压比为１．５时，马赫数接近为

１．０。随着进口压比增大，次流进口速度增加，引

射能力增强，同时主、次流在掺混段存在明显的速

度掺混界面，速度掺混边界与外壁面形成的有效

流通面积，随进口压比增大而减小。随进出口压

差增加，在掺混段壁面处低速区逐渐减小，马赫数

在掺混作用下逐渐均匀，速度掺混界面消失。

图１２（ｂ）给出进口总压比狆ｔｐ／狆ｔｓ＝１．３时，

不同背压条件下，周向截面马赫数云图。从图中

可以看出随着背压的增加，主、次流之间速度差先

减小后增大，相应的主、次流之间掺混损失先减小

８６２
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图１２　周向截面马赫数云图分布

Ｆｉｇ．１２　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｃｒｏｓｓｐｌａｎｅｓ

后增加，与图７中总压损失曲线变化一致。此外

当背压增加至狆ｂ／狆ｔｓ＝１．０５时，次流通道处低速

流体团累积，总压损失急剧增加。

图１３给出进口总压比为１．３，背压狆ｂ／狆ｔｓ＝

０．９５条件下，沿流向狓／犾＝０．２７，０．３７，０．４７截面

处环形流道径向速度分布，图中犺表示环形流道

总高度，犚（０≤犚≤犺）表示环形流道任意高度位

置。从图狓／犾＝０．２７截面可以看出在掺混段靠近

主流道出口处由于主流压力能转换为动能，速度

急剧增加。图中虚线段为掺混边界层，在流体黏

性作用下，速度较大流体团带动速度小的流体团，

传递动量、使流体团加速，反之速度小的流体团有

阻滞作用，使流体团减速。但在掺混层上部分气

流处均匀流动状态。

９６２
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图１３　沿流向不同截面处速度径向分布

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒａｄｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｐｌａｎｅｓａｌｏｎｇｆｌｏｗｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

随主、次流在掺混合段混合，主流将能量沿径

向方向逐渐传递给次流，从狓／犾＝０．３７截面可以

看出相比狓／犾＝０．２７截面靠近内壁面气流速度降

低，同时掺混边界层范围扩大，次流速度增加，速

度分布曲线更加平滑。沿流向发展主、次流进一

步掺混，在狓／犾＝０．４７截面处，径向速度分布基本

相同，靠近内壁面处速度继续减小，掺混基本达到

均匀状态。

４　结　论

本文分析了进口总压比及背压变化对前可变

面积涵道引射器性能与流场结构的影响。所得结

论如下：

１）验证了犽ε模型用于引射器掺混流场模拟

的准确性，试验与数值模拟结果之间吻合较好。

２）进口总压比越大引射器总压损失越大；进

口总压比不变，总压恢复系数随背压增加，呈现先

增大后减小的规律；在背压约为狆ｂ／狆ｔｓ＝０．９６

时，总压恢复系数达到最大，表明ＦＶＡＢＩ工作过

程中存在总压损失最小点。

３）引射器在调节背压变过程中，存在“扼流”

工况点，其进口总压比越大达到临界工况时的背

压越大，临界工况点即为可调涵道比工作的边

界点。

４）主、次流掺混过程主要集中在沿流向截面

狓／犾＝０．３～０．６之间，在黏性力作用下动量、质量

充分交换，速度掺混层及径向速度分布沿流向趋

于均匀。
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