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尾喷流吸入对发动机进气畸变的影响
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摘　　　要：为了研究折返的尾喷流吸入对发动机进口流场畸变的影响特点，开展了发动机不同状态下的尾

喷流吸入地面试验，基于测取的发动机进口温度、压力流场数据，分析了发动机进口流场温度、压力畸变特征

和影响进气温度畸变强度的因素。结果表明：折返的发动机高温尾喷流吸入会在发动机进口形成明显的温度

畸变，此时的发动机进口流场具有温度、压力组合畸变特征；高温尾喷流的吸入会影响发动机进口总压分布，

使低压区压力有所升高，总压不均匀性降低；发动机工作状态越高、加力状态保持时间越长，发动机进口形成

的温度畸变强度峰值越大；发动机进口温度场的改变滞后于油门杆的动作，是一个动态变化的流场，但尾喷流

吸入造成的温升率较小。
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　　航空发动机的工作稳定性是评估发动机使用

性能的重要指标，设计良好的航空发动机，除了实

现性能好，可靠性高的要求之外，还必须满足飞机

适用性技术指标，这就要求在整个飞行包线范围

内发动机要有足够的稳定裕度［１］。进气压力畸变

和温度畸变是影响航空发动机稳定工作的主要外

部因素。温度畸变的产生与飞机的任务特点和使

用环境密切相关，如垂直起降飞机、采用蒸汽弹射

起飞的舰载机以及执行武器发射任务的战斗机都

可能由于吸入高温气体而遭遇到进气温度畸变问

题［２］。为了解和避免温度畸变对发动机稳定性的

影响，世界各国开展了广泛的研究。美国机动车学

会Ｓ１６委员会在１９９１年基于当时航空发动机进

气温度畸变研究成果编制发布了 ＡＲＤ５００１５《Ａ

ＣｕｒｒｅｎｔＡｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｔｈｅＩｎｌｅｔ／ＥｎｇｉｎｅＴｅｍｐｅｒａ

ｔｕｒｅＤｉｓｔｏｒｔｉｏｎＰｒｏｂｌｅｍ》
［３］，介绍了航空发动机

设计研制中进气温度畸变研究的推荐方法，并在

２０１７年将该文件升级为ＡＩＲ５８７６《Ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆ

ｔｈｅＩｎｌｅｔ／ＥｎｇｉｎｅＴｏｔａｌＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅＤｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

Ｐｒｏｂｌｅｍ》
［４］。我国也在２００２年发布了 ＧＪＢ／Ｚ

２１１２００２《航空涡轮喷气和涡轮风扇发动机进口

温度畸变评定指南》［５］用于航空发动机型号研制

中的稳定性评定。

发动机排气尾喷流再吸入是导致发动机进气

温度畸变的主要形式之一。在２０世纪随着垂直

起降技术的兴起，垂直起降阶段的发动机尾喷流

再吸入问题受到重视，国外开展了大量的试验研

究工作［６８］。舰载机在舰面起飞时，偏流板折返的

发动机尾喷流可能会被发动机吸入在进口形成温

度畸变，造成发动机稳定裕度降低甚至超温、喘振

等现象，因此要求舰载机发动机应具有较强的抗

温度畸变能力［９］。关于偏流板折返尾喷流的研究

大多集中在舰机适配性方面，通过数值仿真等手

段研究偏流板折返尾喷流对航母甲板环境的影

响，为划定安全作业区域，优化起飞程序提供参

考［１０１３］。在排气尾流吸入对发动机进口影响方面

也开展了相关研究，如：张群峰等［１４］采用数值模

拟方法研究表明随着偏流板倾斜角度的增大，发

动机进口截面平均温度呈增大趋势；崔金辉等［１５］

研究结果指出发动机推力增大、偏流板倾角越大、

偏流板距离发动机越近，则发动机进口温升越高；

黄丹青等［１６］分析了不同偏流板侧转角对回流流

场的影响，结果显示侧转角大于６°时，回流尾气

不会被进气道吸入。

针对发动机尾喷流再吸入问题，国外主要采

用缩比模型风洞试验和整机试验的研究方法，而

国内研究人员多采用数值仿真的方法。实际中发

动机回流尾气的吸入是一个极其复杂的过程，不

仅仅是流体运动问题还包括流固耦合、热传导、热

辐射等问题，当前的数值模拟方法难以给出准确

的结果，因此试验方法是最有效、可靠的研究手

段。本文为了研究回流尾喷流吸入对发动机进口

流场的影响，开展了整机地面试验研究，基于测量

数据分析了尾喷流吸入过程中发动机进口温度、

压力畸变流场的变化特点，为发动机的稳定性设

计提供参考。

图１　发动机进口测点布置示意图（逆航向视图）

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｐｒｏｂｅｓｌａｙｏｕｔｏｎｔｈｅｅｎｇｉｎｅ

ｉｎｌｅｔｆａｃｅ（ｖｉｅｗｆｒｏｍｔｈｅｎｏｓｅ）

１　参数测量方案

试验前对试验机一侧进气道进行了测试改

装，在距离发动机进口截面１００ｍｍ处加装了流

场测量装置。根据前期的地面试验结果，发动机

地面静态运转时进口存在一定程度的压力畸变，

而尾喷流的吸入会产生温度畸变，本次地面试验

时发动机进口应该是温度、压力组合畸变流场，因

此特别研制了温度、压力组合畸变测量耙，测点的

布置方案如图１所示。测量截面加装有６支进气

道测量耙，每支测量耙有５个测点，靠近壁面的测

点为温度、动态总压和稳态总压组合测点，其余测

点为温度和稳态压力组合测点；为确定发动机进

气流量，在进气道外壁面与测量耙等间隔设置了

６个壁面静压测点。此外，试验中还测取发动机

的主要工作参数，如转速、可调导叶角度和排气温

度等。发动机进口温度采样率为５１２Ｈｚ，动态压

力采样率为２ｋＨｚ，稳态总压和发动机参数采样

８９



　第１期 王俊琦等：尾喷流吸入对发动机进气畸变的影响

率为１２８Ｈｚ，各参数分别进入相应的采集器采集

记录，并采用全球定位系统（ＧＰＳ）统一授时，确保

数据时间统一。试验前对温度传感器进行了静态

和动态校准，对稳、动态压力传感器及其采集器开

展了机上静态联校，温度传感器静态测量精度优

于±１℃，在马赫数为０．６的气流环境中，时间常

数约为６０ｍｓ；稳、动态压力采集系统误差在

±０．５％以内。

２　试验方法和结果分析

２１　试验方法

试验为静态地面试验，采用系留装置固定飞

机，防止飞机运动。在飞机后方一定距离放置导

流板使发动机尾喷流产生偏转，形成热回流。发

动机正常起动、暖机后，试验人员将油门推至预定

试验位置，保持８～１０ｓ后，收油门至慢车位置稳

定工作。按此程序，分别完成发动机不同推力状

态下的回流尾喷流吸入试验，测量发动机进口流

场数据。试验时环境风速、风向稳定，且在各次试

验中基本保持一致。

２２　数据处理方法

试验后根据机载记录数据绘制试验过程中发

动机进口温度、压力流场分布，计算畸变指数。参

考文献［１７］发动机进口温度测量数据进行修正、

平滑处理，对于动态温度变化过程，修正后的温度

数值精度优于２％。依据ＧＪＢ／Ｚ２１１２００２《航空

涡轮喷气和涡轮风扇发动机进口温度畸变评定指

南》［５］发动机进口温度畸变水平采用面平均温度

狋ａｖ、温度畸变强度δ狋２ＦＡＶ、温度场周向不均匀度

Δ珋狋２ 以及温升率珋狋等参数表征，下标ＦＡＶ（ｆａｃｅ

ａｖｅｒａｇｅ）。

发动机进口面平均温度狋ａｖ为３０个等环面分

布测点的算术平均值。温度畸变强度δ狋２ＦＡＶ按照

式（１）计算，其中狋０ 为试验时外界环境温度。

δ狋２ＦＡＶ ＝
狋ａｖ－狋０
狋０

（１）

　　温度场周向不均匀度Δ珋狋２ 采用式（２）计算，其

中狋ＨＡＶ为各测量耙测点温度平均值高于狋ａｖ的周

向范围内的平均温度。下标 ＨＡＶ 为高温区平

均数。

Δ珋狋２ ＝
狋ＨＡＶ－狋ａｖ
狋ａｖ

（２）

　　温升率按下式计算，其中Δ狋犻ｍａｘ为高温区内最

大温升测量值，Δτｍ 为从温度跃升到高温区中的

温升达到最高值的时间。

狋＝
Δ狋犻ｍａｘ

Δτｍ
（３）

　　根据ＧＪＢ／Ｚ６４Ａ２００４《航空涡轮喷气和涡轮

风扇发动机进口总压畸变评定指南》［１８］发动机进

口压力畸变水平采用面平均紊流度εａｖ、稳态周向

不均匀度Δ珋σ０ 表征。

Δ珋σ０ ＝１－
σ０

σａｖ
（４）

其中σ０ 为低压区平均总压恢复系数，σａｖ为发动机

进口面平均总压恢复系数。

εａｖ为各测量耙根部动态总压测点数据的紊流

度算术平均值，各测点的紊流度按下式计算：

ε犻 ＝
（Δ狆ｔ犻）ＲＭＳ

珚狆ｔ犻
　　犻＝１～６ （５）

　 　 （Δ狆ｔ犻）ＲＭＳ 其 中 下 标 ＲＭＳ（ｒｏｏｔ ｍｅａｎ

ｓｑｕａｒｅｄ），犻（犻＝１，…，６）测点的动态总压脉动均方

根，珚犘ｔ犻为动态总压时均值。

２３　试验结果分析

试验时折返的高温尾喷流会回流到机身下

部，发动机的抽吸作用使得热气流从辅助进气门

和进气道进口进入进气道，造成发动机进口温度

升高、温度场不均匀性增大；同时，发动机在地面

静止大状态运转时，进口也存在较强的总压畸变。

图２为发动机加力试验时的主要工作参数和进口

流场畸变参数时间历程曲线，图中Φ、犖２、狋６ 分别

为发动机油门杆位置、高压转子转速和排气温度，

狋ａｖ为进口平均温度，狋为参考温度量值，犪为参考

畸变指数量值。为便于分析，图中时间以油门杆

到达预定试验状态位置为０时刻。可以看出，在

油门杆上推过程中，随着转速的增加，发动机进口

稳态周向畸变指数Δ珋σ０ 和紊流度εａｖ随之增加，在

转速达到稳定时，压力畸变量值也基本稳定。在

油门杆到达稳定位置后约２ｓ，发动机进口面才出

现较明显的温升，之后随着发动机在加力状态保

持，面平均温度狋ａｖ、温度畸变强度δ狋２ＦＡＶ和不均匀

度Δ珋狋２ 均逐渐增大，并在油门杆退出加力位置后，

温度畸变强度和面平均温度都达到最大值。发动

机排气尾喷流经折返后与外界冷空气掺混，温度

迅速降低，在初始阶段发动机吸入混合气体后进

口温度变化并不明显，此外，折返尾喷流回流至进

气道进口需要一定的距离和时间，因此在上推油

门杆和加力状态工作初期，发动机进口温升并不

明显；但随着工作时间的增长，试验机周围积聚的

热量增多，发动机吸入的混合气体温度升高，进口

温升更大，温度畸变强度和面平均温度也更高。

９９
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因此，发动机进口温度场的变化要滞后于油门杆

的动作。

从图２中也可以看出，在发动机试验状态保

持后期，发动机进口压力和温度畸变强度均较大。

图３给出了与图２对应的τ＝８ｓ时刻基于测量结

果的发动机进口总压恢复系数σ和温度比φ分布

云图插值结果，发动机进口总压恢复系数σ定义

为各测点压力值与试验环境大气压力之比，温度

比φ定义为各测点修正温度与面平均温度之比。

从图中可以看出，此时发动机进口既有压力畸变

也有温度畸变，是一个组合畸变流场，低压区与高

温区均位于发动机进口下部，相邻但不完全重合。

分析图２可以发现，在发动机进口出现显著

温升后，周向总压畸变指数出现了明显的降低，为

了分析压力畸变的降低是否与尾喷流吸入有关，

图２　发动机工作参数和进口流场畸变指数时间历程曲线

Ｆｉｇ．２　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｅｎｇｉｎｅｗｏｒｋｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄ

ｉｎｌｅｔｆｌｏｗｆｉｅｌｄｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｉｎｄｉｃａｔｏｒｓ

图３　发动机进口压力和温度分布云图

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｎ

ｅｎｇｉｎｅｉｎｌｅｔｆａｃｅ

对比了试验机后方有无导流板，即有、无热回流吸

入时发动机相同状态下的进口总压畸变指数，结

果如图４所示，图中下标带“ｗ”的参数对应无折

返尾喷流吸入时的测量结果，与图２对比分析可

知，在无尾喷流吸入时，发动机进口稳态周向畸变

指数和紊流度均在油门杆处于加力状态时基本保

持稳定，而有尾喷流吸入时，当发动机进口温升逐

渐增大时，稳态周向畸变指数出现了明显下降。

图５给出了发动机加力状态试验时油门杆移动到

位后初始阶段和后期的发动机进口总压恢复系数

σ分布云图对比，τ＝２ｓ时发动机进口无明显的温

图４　有、无尾喷流吸入时发动机进口总压畸变指数对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｉｎｄｉｃａｔｏｒｓ

ｂｅｔｗｅｅｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔ

ｅｘｈａｕｓｔｇａｓｉｎｇｅｓｔｉｏｎ
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图５　不同时刻发动机进口总压恢复系数σ分布云图对比

（τ＝２ｓ，τ＝８ｓ）

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｎｇｉｎｅｉｎｌｅｔｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙ

ｆａｃｔｏｒσｃｏｎｔｏｕｒｓ（τ＝２ｓ，τ＝８ｓ）

升，而τ＝８ｓ时折返尾喷流吸入使得发动机进口

出现较大幅度温升，τ＝８ｓ时发动机进口低压区

压力要明显高于τ＝２ｓ时的低压区压力，低压区

范围也明显减小。因此可以确定，高温尾喷流的

吸入使得低压区压力升高，总压流场不均匀度减

弱。飞机地面静止状态，发动机大状态运转时，其

进口下部的低压区形成的主要原因是由于自进气

道下部辅助进气门进入的气流经过上方的防护网

后压力损失较大，相对于自进气道进口进入的气

流总压偏低，在发动机进口形成总压畸变，该畸变

水平与发动机流量相关，流量越大，畸变越强。当

发动机吸入回流热喷流时，进气温度升高，流量降

低，自辅助进气门进入的气流流量减小，与自进气

道进口进入的主流掺混后形成的低压区压力有所

提高，使得发动机进口总压不均匀性有所改善。

因此高温尾流吸入导致发动机进口周向稳态总压

畸变降低的主要原因是发动机进气温度升高，流

量的减小。

发动机工作状态不同，其排气温度和速度不

同，进而影响折返尾喷流在试验机周围的分布和

发动机尾喷流的吸入情况。图６给出了３种发动

机工作状态下，折返尾喷流吸入在发动机进口产

生的温度畸变强度变化过程，Ｓｔａｔｅ１、Ｓｔａｔｅ２、

Ｓｔａｔｅ３对应的发动机状态依次降低；３次试验环

境条件基本相同，油门杆上推速率和各状态保持

时间相当。可以看出在整个过程中，发动机进口

温度畸变强度的变化规律是相似的，但温度畸变

强度峰值随着发动机工作状态的提高而明显

增大。

发动机在同一状态工作时，保持时间越长，

尾喷流吸入在发动机进口形成的温度畸变强度

越大，图７给出了两次试验发动机进口温度畸

变强度变化历程曲线，其中参数中的下标“１”和

“２”分别对应两次试验，两次试验上推油门速率

基本相同，从油门杆时间历程可以看出“２”试验

在起飞状态保持时间较“１”试验长约２ｓ，而所产

生的温度畸变峰值明显高于“１”试验测得的结

果。发动机在加力状态保持时间越长，折返的

尾喷流在试验机周围集聚量越多，发动机吸入

的混合气体温度更高，所形成的温度畸变强度

更大。

图６　发动机不同工作状态时进口温度畸变强度

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｅｎｇｉｎｅｔｈｒｕｓｔｌｅｖｅｒｓ

图７　起飞状态保持时间对发动机进口温度畸变强度

的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｗｏｒｋｉｎｇｄｕｒａｔｉｏｎｏｎｅｎｇｉｎｅｉｎｌｅｔｆａｃｅ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙ

目前研究结果表明温度畸变的两方面特性会

对发动机的稳定工作造成影响，一是温度场的不

均匀分布，使得发动机稳定工作边界在特性图上

下移；二是温度的跃升，使得发动机工作点向稳定

边界移动；两者的综合作用造成发动机稳定裕度

降低［１］。折返的回流尾气吸入不仅会造成发动机

进口温度场的不均匀分布，其温度场也是一个动

态变化的流场。图８给出了其中一次试验发动机

进口修正后的最大温升测点温度时间历程曲线，

１０１
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数据表明，尾气吸入造成的发动机进口温升是一

个较为缓慢的过程，发动机进口温升率并不高。

文献［３４］中指出，对于发动机尾喷流吸入问题，

造成发动机失稳的主导因素是温度不均匀分布，

而温度跃升是次要因素。

图８　最大温升测点修正后温度历程曲线

Ｆｉｇ．８　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｐｒｏｂｅｗｉｔｈｍａｘｉｍｕｍ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｉｓｅ

３　结　论

本文开展发动机回流尾喷流吸入整机地面试

验，测量了发动机不同工作状态的进口温度和压

力畸变流场，通过对试验过程中畸变指数和发动

机工作参数的分析，揭示了回流尾喷流吸入时发

动机进口流场温度、压力畸变的变化特点，得到结

论如下：

１）折返的高温尾喷流吸入会在发动机进口

产生明显的温度畸变，此时发动机进口流场具有

温度、压力组合畸变特征，高温区与低压区不完全

重合；压力畸变的变化跟随油门杆和转速的变化，

而温度畸变的变化要滞后于油门杆的动作，温度

畸变强度峰值产生在收油门杆之后。

２）高温尾喷流的吸入会造成发动机进口低

压区压力升高，使得稳态周向畸变降低，但对紊流

度影响不大。

３）尾气吸入在发动机进口形成的温度畸变

强度峰值随着发动机工作状态的提升、加力状态

保持时间的增加而增大。

４）发动机进口流场温度是动态变化过程，但

温度升率较小。
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