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摘要：为开展大涵道比涡扇发动机反推力装置的性能试验，设计了涡扇发动机反推力装置模型试验台。该试验台具有六分力

测量、外流场测量、内涵气体加温等功能，以及双涵道喷管矢量推力和性能测量能力。通过直接排气和反推力排气试验对该试验台

的主要功能进行了验证，结果表明：试验台满足最大排气流量 60 kg/s 的双涵道喷管直接排气和反推力排气性能试验要求，内涵可

加温到 650 ℃，测量精度较高，可用于航空发动机反推力装置及功能喷管、排气装置等部件的基础试验。
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Development and Verification of Model Test-rig of Thrust Reverser
XIE Liang袁ZHAO Yu袁LI Qing-lin袁YU Zhong-qiang

渊AECC Shenyang Engine Research Institute袁Shenyang 110015袁China冤
Abstract: In order to carry out the performance test of the thrust reverser of the high bypass ratio turbofan engine袁the model test-rig

of the thrust reverser of the turbofan engine was designed. The test-rig has the functions of six-component force measurement袁outflow field
measurement袁intension gas heating and so on袁as well as vector thrust and performance measurement capability of dual separate flow nozzle.
The main functions of the test-rig were verified by the test of direct exhaust and thrust reverser exhaust. The results show that the test-rig
can meet the performance test requirements of direct exhaust and thrust reverser exhaust of dual separate flow nozzle with maximum exhaust
flow rate of 60 kg/s袁the core stream can be heated to 650 益袁and the measurement accuracy is high袁which can be used in the basic test of
aeroengine thrust reverser and functional nozzle袁exhaust system and other components.
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0 引言

随着中国大型飞机的快速发展，中国对大涵道比

涡扇发动机的需求越来越迫切。目前，几乎所有先进

的大型飞机都采用发动机反推装置来进行减速[1-4]，虽

然反推装置会增加发动机的质量及其设计复杂性，但

还是以其独有的集成度高、可靠性高、对不同发动机

工况适应性强等优点，在国外得到较广泛应用[5]。国外

为研制反推力装置做了大量的基础研究和工程应用

研究，其中模型吹风试验是重要研究内容之一，反推

力装置模型吹风试验器在反推力装置研制中发挥了

重要作用。例如，拥有反推力装置模型吹风装置的俄

罗斯彼尔姆航空发动机科研生产联合体先后研制出

带反推力装置的 Д-30КП、ПС-90 等发动机。另

外，国外学者也进行了多项试验研究，Robert 等[6]研究

了瓣式转动折流门反推器性能，并应用于 A330、A340

客机中；Chen[7]通过二次流喷射在风扇涵道形成气动

阻流板代替机械式阻流板实现反推；Gilbert [8]和

Marconi 等[9]基于二次流喷射的涡扇发动机反推力控

制技术，研究二次流喷射位置、喷射孔直径对反推效

果的影响，验证了将流动控制技术引入到反推力控制

领域的可行性；Asbury 等[10]对 6 种类型反推器的性能

进行了风洞试验。国内目前对反推力装置的研究处于

起步阶段[11]。何艳等[12-13]研究了压比和几何进气角对

反推力装置性能的影响；单勇等[14]通过数值计算分析
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了叶栅参数对反推性能的影响规律；王占学等[15]通过

试验方法研究了二次流喷射角度对无阻流板式反推

装置的影响；谢业平等[16]研究了阻流门运动规律对反

推装置气动性能的影响。上述研究多为仿真计算，试

验研究也偏向单一方向，因为中国没有这种试验台，

无法开展反推力装置综合性能试验研究。

为了提高反推力装置的性能，最大限度发挥反推

力装置的优点，本文介绍了自行研制的涡扇发动机反

推力装置试验台的工作原理、组成和关键技术，并对

该试验台的性能进行了试验验证，为反推力装置的开

发研究奠定基础。

1 试验台技术方案

1.1 试验台工作原理及流程

反推力装置试验台的工作原理、组成系统及工作

流程分别如图 1、2 所示。气源供气压力约为 1 MPa，

试验时可根据需要通过进气阀门和放气阀门调节。

来气经过气源总管后分为 4 条管道：1 条内涵进

气管道，2 条外涵进气管道（用于不同量程空气流量

测量），1 条通往消音塔的放气管道。

内、外涵气流经稳压箱进入各自的进气密封装

置。其后，是由密封芯体、内涵加温器（通过燃烧煤油

直接加温保证内涵温度）、内外涵转接段、试验件 4 部

分组成的受力体，固定在六分力测力台架上。为保证

测力时受力体不受干扰，受力体与进气管道之间采用

篦齿结构的非接触密封装置密封。

试验排气包括正向排气和反向排气。正向排气时

进入排气筒，排气筒前端有降温装置，保证将排气温

度降到 250 ℃以下，经消音塔排入大气；外涵反向排

气时，直接排入试验间，通过 2 个导流装置将气流导

向厂房顶部排气塔排入大气。

1.2 试验台主要技术指标

涡扇发动机反推力装置试验台总空气流量最大

为 70 kg/s，采用标准孔板流量计，测量精度为 1%；内

涵温度最高为 650 ℃；轴向力为±50 kN，测量精度为

1%；俯仰力为±20 kN，测量精度为 2%；偏航力为±

20 kN，测量精度为 2%；具备喷管 0毅～90毅排气及反推

排气试验能力及外流场测试能力；压力测量采用自行

设计的总静压探针，经过风洞校准，由压力扫描阀采

集，精度为 0.3%；温度测量采用自行设计的总温探

针，精度为 1%。

1.3 试验台组成及布局

反推力装置试验台主要由进气系统、密封加温系

统、排气系统、燃油系统、电气系统、测控系统、测力系

统和冷却气系统、冷却水系统等组成。

测力台架、试验件等位于试验厂房中心偏后的位

置。为减小反向排气气流对试验的影响，试验件及排

气管道中心标高定为 2 m。厂房内部有效高度为 8 m，

以保证厂房的主体结构不会对反向排气产生不可接

受的干扰。

2 关键技术及解决方案

2.1 六分力测量

六分力试验是进行发动机喷管推力矢量控制研

究的重要试验手段。试验用六分力测量装置设计的优

劣，将直接影响试验数据的可靠性和可信性。

测力天平安装于试验台架上，利用刚体的平衡原

理，在空间方向布置 6 支高精度力传感器，以限制发

1—外涵管道；2—内涵管道；3—密封装置；4—测力台架；5—加

温装置；6—反推试验件；7—外涵排气器；8—内涵排气器；9—

冷却水系统；10—排气消音器；11—外涵大管；12—外涵小管；

13—流量标定管；14—内涵管道；15—高压供油系统；16—进气

分配器；17—散热器

图 1 反推力装置试验台工作原理

图 2 反推力装置试验台组成系统及工作流程
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动机的 6 个自由度（3 个移动自由度和 3 个转动自

由度），使其处于静定平衡状态。当试验件工作时，通

过传感器测得相应方向上的分力，根据分力的作用

点和方向进行空间向量合成，求出推力向量的大小、

方向和作用点。其主要由

定架、动架、6 组测力组

件、8 组保险限位装置和

原位标定装置 5 大部分

组成，如图 3 所示。

定架设计具有足够的刚性，在承受主推力和侧向

力时变形很小，可最大限度地减少各分力的相互干

扰，以满足力值测量精度的要求。

动架外部有 6 个着力点，试验件产生的矢量力通

过固定管道和动架传递到 6 组测力组件上。动架具有

足够的刚性和合理的着力点，同时尽量减轻质量，以

减小对力值测量的影响。

测力组件由 6 支高精度力传感器（Interface 1200

系列，其综合精度为 0.03%）、挠性件和相应接头组

成。为保证测力组件的安装精度，与定架相连的一端

装有 1 个对中调节座；为增加测力组件的柔性，减小

其相互影响，每组测力组件均使用 2 个挠性件。

测力台架力学模型图 4 所示。各分力布置时在动

架 F4 测力组件处增加 1 组水平约束，可以有效减小

动架的横向位移。

按照如图 4 所示的力学模型，根据空间力系平衡

条件，即主矢量和主矩分别在 3 个坐标轴上的投影同

时为0，得到各分力和分力矩的计算公式

Fx=F1，Fy=F2+F3，Fz=F4+F5+F6，

Mx=（F6-F5）×0.5×dc，My=F4×doe-F1×doa （1）

Mz=F2×doe
式中：F1～F6 分别为传感器测得的 6 个分力；Fx、Fy、Fz

分别为主矢量在 3 个坐标轴上的投影；Mx、My、Mz 分

别为主矩在 3 个坐标轴上的投影；ddc 为 F5、F6 测力组

件轴线间的距离；doe 为 F4 测力组件轴线与 F5、F6 测

力组件轴线的距离；doa 为 F1 测力组件轴线与固定管

道轴线间的距离。

主矢量力的值为

F=（Fx
2
+Fy

2
+Fz

2
）

0.5
（2）

主矩的值为

M=（Mx
2
+My

2
+Mz

2
）

0.5
（3）

推力偏心角是指试验件实际推力作用线与其几

何中心轴线的夹角，其计算式为

琢=arctan Fy
2
+Fz

2姨
Fx

（4）

2.2 采用密封装置消除管路传递的力

为准确测量六分力，需要消除管道约束力和气动

力。由于测力台架空间有限，还要安装加温装置，密封

装置尽可能结构紧凑。

消除管道中传递的力通常采用软管（膨胀节）连

接，这种方法结构简单，但空气流量达到几十千克时，

其气流扰动不可消除；同时当软管直径较大时，其刚

度也会产生不可忽略的影响，这时需要采用解耦方法

对测力台架校准数据进行修正[17]，但仍有较大误差。

试验台内、外涵进气密封装置均采用非接触篦齿

密封，内、外涵密封结构高效地统一成整体，气流泄漏

力可以前后抵消，其俯视结构如图 5 所示，实物形貌

如图 6 所示。篦齿密封结构简单，没有附加的力，便于

测量矢量力，但加工、安装、调整难度较大；进气安装

了过滤装置，用于过滤掉进气中超过间隙尺寸的硬杂

质，以防止其将间隙卡死而导致无法测力。

篦齿密封每次安装调整之后泄漏量都会变化，因

此每次安装调整后均需对泄漏量进行标定，测出试验

状态下的泄漏量。泄漏量预计为 0.2～2.0 kg/s，与篦

齿设计参数、试验压力等有关。该结构的密封装置仅

会对六分力中的轴向力有影响，其实际测得的轴向力

经修正为

Fx=F1-啄P·A （5）

式中：啄P为内涵密封处管道静压；A 为内涵密封处管

图 3 测力台架

坐标：a（3000，0，-536）；b（3000，600，0）；

c（0，600，0）；d（0，-600，0）；

e（3000，0，0）；f（-1560，0，0）。

图 4 测力台架力学模型

图 5 试验台内、外涵进气

密封装置（俯视）

图 6 试验台内、外涵进气

密封装置外部形貌
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道面积。

2.3 内涵空气加温

对于采用篦齿密封结构的喷管矢量力测量试验

台，为减少热膨胀和密封泄漏等对测力的干扰，方便

测力台架布置，要求空气加温装置尺寸尽可能小。

为满足上述使用要求，选择成熟的航空发动机单

管火焰筒进行改造，并借鉴加力燃烧室结构，自行设

计 V 型稳定器与离心喷嘴相结合，结构紧凑、体积

小，适用于喷管测力试验台的空气加温装置；可将流

量为0.5～10 kg/s 的空气加温至 650 ℃，加温范围广，

在同尺寸量级内燃烧室单位体积热密度高；在火焰筒

气流核心区域和外部区域采用分级供油方式，可通过

匹配油量使出口温度场更为均匀。反推力装置试验台

加温装置[18-19]如图 7 所示。

2.4 反推叶栅出口流场测量

为了掌握反推力装置叶栅出口复杂流动机理，获

取外流场及构件表面流场分布信息，对反推力装置优

化设计提供技术支持，需要进行反推力装置外流场测

试方法研究。

反推叶栅出口气流流场采用 PIV 系统测试，PIV

系统硬件在试验件区域的布置如图 8 所示。考虑系统

处于气流流场边缘，设计加工光源及相机防护装置进

行保护。

该系统的组成主要有光源部分（双脉冲激光器、

导光臂、片光镜）、图像拍

摄部分（CCD 相机、镜头、

滤波片）、同步控制器、控

制采集及数据处理部分

（软件、计算机）。数据处理

应用美国 TSI 公司开发的

软件 INSIGHT 4G 中的互相关算法，最终得到气流的

速度流场。

2.5 多角度排气收集

反推力装置试验台在设计之初就要满足不同排

气角度的试验需求，在进行反推试验件性能试验时，

对出口参数不进行测量，可以安装反推蜗壳（如图 9

所示）将反推气流导成后

方向。对于大角度排气试

验，采用便于安装导流的

排气装置，满足 0毅～90毅排
气试验需求。大角度排气

方案如图 10 所示。

3 试验器性能验证

3.1 推力测量及重复性试验

推力测量的准确性是反推力装置试验台的主要指

标，为验证该指标，按 NACA[20]中的喷管为标准试验件，

进行轴向力推力系数 Cf 测

量并验证其重复性，结果如

图11 所示。从图中可见，推

力系数与 NACA 中的数据

符合性很好，推力系数重

复性在 1%以内。

3.2 正推力试验件性能

试验

正推力性能试验件内、

外涵分开排气，如图 12 所

示。共完成推力与流量关系

等试验，试验结果如下。

图 7 反推力装置试验台加温装置

图 8 PIV 系统布置

图 9 反推排气蜗壳

（a）喷管角度为 45毅 （b）喷管角度为 90毅
图 10 大角度排气方案

图 11 轴向力推力系数对比

玉区供
油装置

外涵
筒体

内涵
筒体 火焰筒

点火
装置

Ⅱ区供
油管路

环形
稳定器

供油环离心
喷嘴

拉杆
传焰槽

图 12 正推力试验件
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3.2.1 正推力试验外涵单独排气试验结果

正推力试验外涵单独排气时外涵落压比 Nf、实测

轴向力 Fx 随外涵流量 W 16 的变化规律如图 13 所示。

从图中可见，外涵落压比、实测轴向力均随外涵流量

的增加而增大，曲线光滑平顺，与理论趋势相符[21]。

3.2.2 正推力试验内、外涵同时排气试验结果

在正推力试验时内涵落压比 Nc、外涵落压比 Nf、
轴向力 Fx、内涵流量 W 6、W 16 的变化规律如图 14 所

示。从图中可见，CN、Nc、Nf 随内、外涵空气流量 W 6、

W 16 的增加成一定规律增大，轴向力随着内、外涵流

量的增加持续增大。

3.3 叶栅式反推力试验件性能试验

反推力试验件采用叶

栅结构，左右非对称，如图

15 所示。本轮调试完成了

反推力测量、落压比与反推

力关系试验等。

3.3.1 反推力试验外涵单独排气试验结果

在不同试验状态下，轴向力 Fx、俯仰力 Fz、外涵流

量W 16 随落压比 Nf 的变化规律如图 16 所示。从图中

可见，试验曲线光滑，相互关系明显。

3.3.2 反推力试验理论轴向力和俯仰力计算结果

由于反推力试验件的气流不同于直排试验，其排

气存在轴向和径向的角度，作用力角度如图 17、18 所

示。假设叶栅出口气流角度与叶栅角度相同，同时气

流从每个叶栅单位角度出口的速度和流量均相等，即

每个叶栅的单位角度理论气动力均为 Fi/n，对于轴向

推力系数，建立力的平衡方程

Fxj
cos 琢j tan 茁j

蓸 蔀 2 +Fxj
2
=Fj

2
（6）

式中：Fj=Fi/n 为单位力；琢 为周向排气偏角；茁 为轴向

排气偏角。

故理论轴向力 Fxi 为

Fxi=
n

j=1
移Fi

n（cos-2 琢j tan-2 茁j+1）-0.5 （7）

对于俯仰力，Fi 在 z 方向的力为

Fj（cos2 琢j·tan2 茁j+1）-0.5sin（兹j+琢j） （8）

故理论俯仰力 Fzi 为

Fzi=
n

j=1
移Fi

n· sin（兹j+琢j）
cos2 琢jtan2 兹j+1姨 （9）

根据式（7）、（9）计算出理论轴向力 Fxi 和理论俯

仰力 Fzi。实测轴向力 Fx、实测俯仰力 Fz、理论轴向力

Fxi、理论俯仰力 Fzi 随落压比 Nf 的变化关系见表 1，从

表中可见，Fx、Fz 与 Fxi、Fzi 相近，证明该试验台反推力

测量准确。

3.4 反推力叶栅出口流场测量试验

采用 PIV 方法对试验件顺航向左侧叶栅出口水

平面进行测试，外涵落压比 Nf=1.2，对原始图像使用

图 13 仅外涵排气时 Nf、Fx 与W16 的相互关

图 14 正推力试验的落压比、空气流量与 Fx的相互关系

图 15 反推力试验件

图 16 Fx、Fz、W16 和 Nf 的相互关系

图 17 作用力角度 图 18 作用力角度（顺航向）

81



航 空 发 动 机 第 46 卷

图 19 PIV 测量叶栅出口速度 图 20 数值计算叶栅出口

速度

表 1 理论计算值与实测数值对比

INSIGHT 4G 软件进行后处理中互相关算法得到的结

果如图 19 所示。从图中可见，气流从叶栅排出后，核

心气流沿原方向未发生改变，测得速度矢量方向与轴

向呈 47毅角斜向喷管入口方向排出。在该状态下核心

气流速度为 170 m/s，分布在排气气流的中间，随着气

流向核心气流外及两端推移，速度呈减小趋势，主流

的气流速度为 135 m/s。采用 Fluent 软件进行数值计

算得到相同截面的叶栅出口气流速度如图 20 所示。

从图中可见，2 种方法得到的结果相同，验证了 PIV

方法测量的准确性，即本套 PIV 测量系统满足外流量

测试需求。

4 结论

涡扇发动机反推力装置试验台的研制成功填补

了国内该领域的空白，在应用中各分系统相互协调、

匹配，运行良好，满足设计要求，技术水平国内领先，

具有下列优点：

（1）采用新型密封装置消除了气动力和管道对测

力台架的干扰，具备大型喷管正反推力、矢量力等六

分力的测量能力，精度较高。

（2）可完成先进喷管和排气装置的性能试验，包

括流阻测量、PIV 方法内外流场测试、高速气流总静

压测量等，试验数据可靠性高。

（3）采用自主设计的小体积、宽温升的多级加温

装置对内涵空气进行加温，可真实模拟涡扇发动机喷

管的状态。
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