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扩压叶栅中的旋涡流动
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【摘要】　本文以旋涡作为研究线索, 对扩压叶栅内旋涡流动作了较为全面的试验研究, 提出了一

个常规扩压叶栅内部近壁流动的物理模式, 包括角涡与叶面附面层干涉的壁面拓扑流型, 扩压叶

栅流动中的旋涡结构, 以及这个旋涡结构在不同攻角下与叶栅损失结构和负载结构的关系, 从而

解释了扩压叶栅角隅区高损区存在的原因。

一、前　　言

早期的叶轮机二次流理论[ 1～3] , 是基于通道涡模式提出的, 它可以预测由二次流引起的平

均流角变化, 但却不能很好地解释端区集中高损区存在和局部发生堵塞的真实原因。随着对

叶轮机械性能要求的不断提高, 这种局限性越来越明显地表现出来。近十几年来, 从不同侧

面证实了轴流叶轮机械叶栅流动中存在复杂的旋涡流动
[ 4～6]

, 且这种旋涡流动结构与叶栅损

失和负截能力密切相关, 从而解释了这种理论局限性的真实原因。

本文是一个关于扩压叶栅内旋涡流动系列研究工作
[ 7～9]
的小结, 这个系列研究工作, 把

“旋涡是扩压叶栅端区流动的支配因素”这一认识作为基本研究线索, 把研究重点放在以下几

个方面: 1. 获取关于扩压叶栅端区旋涡发生、旋涡流向发展、旋涡与其它流型相互作用的流

动画面及动力学参数, 从而证实端区旋涡系统的存在。2. 据此, 导出特定负载条件下和在定

常意义下的壁面流型和空间旋涡结构, 从而获得关于端区旋涡流动的基本概念。3. 研究旋涡

流动结构与叶栅流动损失结构和负载结构的相互关系, 以探求叶栅总体特性随攻角变化的真

实物理本质。本文以综述形式给出以上三个方面的主要研究结果, 基本试验的进口条件见表

1, 叶型为 NACA-65-0010。

表 1　各组基本试验进口条件

显　示　试　验 定　量　测　量

水　　　　槽

Ⅰ系列 Ⅱ系列

平面叶栅

风洞

平面叶栅风洞

“X”型热丝 五孔测针 热电偶

进口速度 0. 1m/ s 0. 05m/ s 2. 5m/ s 24m / s 25m/ s 25m/ s

弦长雷诺数 1. 1×104 0. 56×104 1. 9×104 1. 84×105 1. 9×105 1. 9×105

进口附面层厚度 > 20mm > 20mm � 20mm 18mm 18mm 18mm

来流紊流度 0. 8% 0. 8% 0. 8%

本文于 1989年 8月收到。



为了实现上述目标, 在该研究工作中, 采用了一个包括热线风速仪、常规三维测针、Preston

管和风洞、水槽显示装置组成的测试系统。上述测试方法的细节已在文献 [ 7～9] 中给出。

二、扩压叶栅端区旋涡流动 (中等负载)

1. 角涡的发生及特征　图1是水槽中5°攻角下流动的激光片光源照片, 距前缘轴向距离

为 35%, 这里显示出清晰的角涡流型。角涡是端区旋涡流动起核心作用的旋涡, 它与通常所

讲的通道涡有一些重要的不同点。首先, 在叶栅通道 (见图 2) 端区中, 沿Z 向绝大部分区域

内所受到的剪切主要是�w / �y 和�u/ �y , 而与流向涡有关的仅有 �w / �y , 这正是通道涡的特征。
而在角隅区 (端壁和吸力面之间) , �v / �z 达到 �w / �y 的量级, 从而构成了一独立线涡—角涡

存在的特征条件。其次, 图 3给出的栅后温度场等值线表明: 构成角涡的高温流团主要来自

进口附面层中那些靠近端壁的流层 (见图 3b)。而那些离端壁较远的加热流层, 在发展过程中

受通道涡的作用发生翘曲, 在叶栅出口成一倾斜的高温流层流出 (见图 3a)。角涡与通道涡的

上述差异, 使它们的动力学作用有重要不同, 即对损失的贡献、对其它流型的作用、对紊流

场的影响和对高低能物质的掺混均有重要差异, 这正是以后要讨论的问题。

　　角涡生成后, 必然沿流向发展, 并在发展过程中与其它流型相互作用, 图 4给出烟风洞

中拍下的角涡沿流向发展的流型。很易发现, 一个单一角涡在发展中演变成一个多涡结构, 即

涡对A 和下面两个不很清晰的涡 B、C。

图 4　角涡的流向发展 ( i= 5°, Re= 1. 19×104) , 显示截面距前缘分别为 a: 62% ; b : 83% ; c: 93% ; d : 108%

2. 角涡与叶片吸力面附面层相互作用　图 4中涡对 A 包含角涡和二次涡Ⅰ。二次涡Ⅰ

是角涡同吸力面附面层相互作用的产物。图 5显示了二次涡Ⅰ逐渐脱落下来的情况, 在 a 中

角涡上方有大量物质堆积, b 中二次涡Ⅰ已经脱落下来, 从而形成类似于图 4b 中的双涡结

104 航 空 动 力 学 报 第　5　卷



构。　　　　　　　　

图 5　角涡与附面层相互作用 ( i= 5°, Re= 1. 1×104) ,

显示截面距前缘分别为 a: 35%轴向弦长; b : 42%轴向弦长

图 6从另外的角度观察二次涡Ⅰ产生

的过程, a 中红、绿流团分别来自前缘叶面

和端壁。两股流团在叶面上形成一个凸起

结构, 并在这一凸起结构内缠绕在一起。b

中红、绿流团分别来自前缘叶面和弦向中

部叶面。很明显, 在距前缘距离 40%内, 流

动很规则, 而在这之后, 红、绿流线发生

缠绕,这说明叶面凸起结构提供了涡量,是

个涡量源。

图 4中涡团 B、C 的形成与涡对 A 密

切相关, 其中C 的影响更大些, 它与A 涡

对作用后诱导的下洗流动和角隅区的压力

梯度有关。由于它是次生涡, 组成这个涡的流团的主体并不来自形成角涡的那个流层, 因此

图 4中 C 涡团很不清晰。

图 6　角涡与附面层相互作用 ( i= 5°, Re= 1. 1×104)

a: 红色发自叶片端区前缘, 绿色发自前缘端壁; b: 红色发自叶片端区前缘, 绿色发自叶面中部

图 7　叶栅二次速度矢量 ( i= 5°) 图 8　壁面剪应力系数展向分布
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3. 有关角区涡系的动力学参量　角隅区流向涡系最敏感的动力学参量是叶片吸力面上沿

展向的流向剪应力分布和与流向垂直截面上的二次速度分布。图 7是在叶栅出口测得的二次

速度分布, a、b分别是“X”型热丝、五孔针测量的结果。它们两者与显示试验结果都很一致。

图 8是在距前缘距离 48%处5°攻角下用 Preston管测得的流向剪应力沿展向分布。图中A、B

两处出现两个凹点, 反映了局部流向剪应力相对低。它们所对应的位置是涡对 A 和涡团B 的

位置。图 8反映的正是文献 [ 10] 给出的结果, 即当一个近壁的具有相当强度的旋涡与平板

附面层发生作用时, 作用点附近区域将出现一个流向壁面剪应力的低值区。这表明: 角涡强

度最高, 而二次涡Ⅰ和涡团 B 的强度低得多, 涡团 C 没有留下相应的痕迹。

图 9　叶栅出口截面雷诺应力分布 ( i= 5°)

a: ( u′2+ v′2+ w′2) / u1; b: v′w′/ u1

4. 对应角区涡系的紊流场　

图 9是5°攻角下由“X”型热丝测

得紊动能和紊流剪应力v
′
w
′
的分

布。a 是紊动能分布, 该图显示了

四个紊动能水平比较高的区域局

部的高紊动能区域, 是由以下机

制造成: 首先是旋涡-附面层、旋

涡-旋涡相互作用形成的高剪切

区中紊流生成量大幅度增加, 形

成高紊流区; 其次是旋涡涡核自

身的抖动, 造成高的紊流动能水

平; 最后是由旋涡诱导作用造成

的附面层二次分离, 这也会造成

大尺度不稳定的和高的紊动能生

成水平, 因此 a 中出现多个高紊

流动能区, 正好说明该区多涡结

构的存在。b 中出现v
′
w
′很规则的

正负区域成对出现的分布, 这与高紊动能区有很准确的对应关系, 在平均流向涡量输运方程
u�� x / �x + v�� x / �y + w �� x / �z = � x�u/ �x + � y�u/ �y + � z�u/ �z + ( �2/ �y 2 - �2/ �z 2) ( - v′w′)

+ �2( v′2 - w ′2) / �y �z + � 2� x

式中, ( - v
′
w
′
) 项表示由雷诺应力引起的平均流向涡量沿平均流线的变化。注意到该项在叶

栅上游流动中为零, 而在出口截面出现强的v
′
w
′分布, 表明一个流向涡系的存在和空间发展。

三、中等负载下的壁面流型和旋涡结构

以上给出了关于中等负载下端区旋涡流动的一些重要结果, 综合上述结果和文献 [ 7～

9] 中的一些细节, 可以导出中等负载条件下扩压叶栅端区旋涡流动的一个典型的流动模式,

这个典型流动模式包括壁面拓扑流型和空间旋涡结构两部分。

图 10给出壁面拓扑流型。其中 A 为栅前分离鞍点, 马蹄涡在此生成。由于压气机叶栅叶

片前缘半径很小, 过去往往忽视前缘马蹄涡的作用。然而这里的研究工作表明, 由于叶栅与

来流有一攻角, 因此前缘等效半径比实际几何半径要大得多, 引起的马蹄涡在叶栅前缘端区

部分流动和对角涡的形成均有重要的影响。B是壁面鞍点, 它同分离节点 C一起, 表示角涡
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生成的位置; 叶面螺点D是角涡- 叶面附面层相互干涉形成的叶面分离点, 这种形式的壁面

奇点形成, 与流向的逆压力梯度有关, 文献 [ 11] 在其显示试验中, 用一个流向涡与有逆压

力梯度的柱体上的表面附面层相互作用, 得到一个相似形态的奇点。由D点发出一个二次涡,

即二次涡Ⅰ。G 是尾缘分离螺点, 它主要是由出口区逆压力梯度构成, 该螺点处发出一个展向

涡, 离开壁面后折转为流向涡。G
′区为叶面尾缘回流区, F 区是端壁回流区, 它们均是由于流

向逆压力梯度和附面层内的动量亏损造成的。由图 10, 在扩压叶栅角隅近壁区, 存在一个几

乎封闭的流型, 即流团不能沿壁面流出叶栅, 为了保证流动的连续性, 它们必然通过一个空

间流动结构流出叶栅, 这个空间流动结构正是与这个壁面流型相对应的旋涡结构。

　　图 10　角隅区壁面拓朴流型 (中等负载) 图 11　角隅区旋涡流动结构 (中等负载) 　　

A: 前缘分离鞍点; B: 分离鞍点; C : 分离节点; A、B: 前缘马蹄涡; C、C′: 角涡; D: 叶面螺点;

D : 叶面螺点; F、G′: 回流区; G: 后缘端壁螺点 D′F′E: 二次涡; G : 后缘端壁螺点; F: 通道涡

图 11是角隅区的旋涡结构示意。压力面马蹄涡 A 在下一个叶片吸力面角隅区为角涡生

成提供初始涡量, 而吸力面马蹄涡B 则沿吸力面发展, 对吸力面前缘端区流动产生重要影响。

角涡C 生成后,与叶面附面层相互作用生成叶面螺点D及二次涡D
′
,角涡旋向与D

′
旋向相反。

在叶栅尾缘端壁上由壁面螺点 G形成的展向涡离开壁面后折转为流向涡, 因此出口截面上有

通道涡 F, 角涡 C′和二次涡D′。由前所述, 近壁流团不能沿壁面流出叶栅, 正是主要在涡 C′

和 D
′及由 G点生成的旋涡诱导下, 壁面流团进入靠近主流的空间位置。在展向和流向压力梯

度作用下, 诱导流又会生成新的角隅二次涡 E和 E
′, 这正是图 4中的涡团 B和 C。

由图 10和 11可知, 从单纯运动学的观点, 在角隅区近壁低能流团的走向可能是十分复

杂的, 它们沿壁面向前的运动受到阻滞后, 会在一组旋涡的诱导下作空间曲线运动。大量低

能流团离开壁面, 混入主流, 成为该区域流动结构的重要特征。

上述流动模式, 在定常意义下仅存在于中等负载的条件下。

四、高负载下流动模式的特点

1. 近壁回流现象　在高负载条件下, 近壁流动在更多的区域发生更显著的回流。图 12a

和 b分别是水槽Ⅰ系列试验得到的 5°和 8. 5°攻角下的端壁回流流型。图 12b 中, 由前缘端壁

发出的红、蓝流团到达叶片吸力面后, 沿叶面表面分岔, 一支向前, 另一支倒流向叶面前缘,

这种现象在 a中不存在。图 13是Ⅰ系列试验得到的叶片前缘端区的回流流型, 其中 a是 5°攻
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角的情况; b是 8. 5°攻角的情况。5°攻角时, 前缘不存在回流; 而在8. 5°攻角, 前缘出现周期

性的局部回流。向后流动的空间孤立散乱红流团, 是前缘回流周期性的表现。

图 12　叶栅端壁流动 ( Re= 1. 1×104)

图 13　叶片端区前缘流动 ( Re= 1. 1×104) 红色发自叶片端区前缘, 蓝色发自前缘端壁

图 14　角涡在栅内破裂

2. 涡破裂现象　涡破裂是一种复杂的旋涡流动形态。通常涡破裂的定义是一个有轴向流
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动的旋流中出现使流动结构发生突然变化的大扰动形式, 它的涡核突然膨胀, 轴向速度剧减,

出现一有限的轴向倒流区为特征。在本文一系列显示试验中, 发现高负载时, 角涡流动形态

确存在一个突发的大扰动过程, 在此过程之后, 角涡涡核直径发生突然增大, 角涡变得非常

不稳定。图14a是 11. 5°时由水槽Ⅰ系列试验得到的流型; b是 10°攻角时风洞中得到的流型,

它们都反映了上述涡破裂流型方面的特征。

图 15　二次速度矢量图分布

图 15是 11. 5°攻角下用五孔针测得的出口截面二次

速度矢量分布图。与图 7相比, 这里没有明显的旋涡流

动特征。其中 S 区仅存在与二维分离相联系的流形, 而

C 区也没有涡核存在的迹象, 区域L 则是一个流汇, 该

区的总压测量值低于静压测量值, 对比唯一的解释是倒

流的存在。当然, 不能指望采用五孔针可以测得真实涡

破裂核心处的倒流区, 但是它可以测得涡破裂后流场平

均值的变化。高负载条件下, 栅后没有显著的旋涡核心

区和端区局部倒流的存在, 正是角涡破裂所造成的综合

效应的体现。

3. 高负载下流动模式的特征　根据以上试验结果提供的材料, 在高负载条件下, 扩压叶

栅角隅区内流动的主要变化有: ( 1) 端壁回流区扩展到前缘; ( 2) 端区叶面前缘发生回流;

( 3) 角涡核心在通道内迅速扩张, 形成涡破裂流型, 且在出口近端区出现倒流; ( 4) 不能观

察到稳定的涡- 附面层干涉现象。由此, 高负载下扩压叶栅角隅区流动结构以涡破裂和回流

为特征。在该流动中, 探求定常意义下的流型是缺乏物理依据的, 而非定常意义下研究流动

结构的Ⅰ作变得十分有意义。这方面Ⅰ作包括: 测定整个流动结构的特征频率, 探索特征频

率下周期性发生的流动结构的特征, 研究控制该结构的定常, 非定常气动手段等等, 这将是

一个有发展前景的研究领域。

五、端区旋涡结构的动力学效应

研究端区旋涡结构的动力学效应, 即它对扩压叶栅损失结构和负载结构的影响, 是

图 16　叶面静压系数分布 ( Re= 1. 9×105)

本研究题目最终目的。只有揭示流动结构

的上述动力学效应, 才能提供完整的角隅

区流动物理模式, 也才能使研究工作具有

鲜明的工程意义。

1. 流动结构和负载结构的关系

( 1) 扩压叶栅负载结构的特点　

图 16、17分别是5°、11. 5°攻角下静压

系数 Cp 沿弦向的分布。为分析这些曲线的

意义, 定义负载系数为:

F p =∫i
[ Cp+ - Cp - ] dx

上式中, “+ ”、“- ”表示压力面和吸力面。
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表 2给出了叶栅展向各截面上的

表 2　叶栅负截系数展向变化

截面 Y ( mm ) Fp/ Fpc ( i= 5°) Fp/ Fpc ( i= 11. 5°)

a 5 0. 975 1. 130

b 10 0. 978 1. 110

c 60 1. 000 1. 000

总负载涡展向的变化, 其中 Fpc是截面

C 上的负载系数。该表表明, 负载展向

分布随攻角而变化。随攻角增加, 端

区负载会超过中区负载。

图 18进一步给出展向不同截面

负载系数沿弦向变化的情况。a. 在两

图 17　叶面静压系数分布 ( Re= 1. 9×105)

种攻角下, 距前缘 40%弦长以上的范围

内, 各截面上负载水平相差不多。在约

60%以后, 展向中部截面。b. 在两种攻角

下, 距前缘 15%弦长范围内, 端区负载水

平高于中区负载水平, 这个趋势随攻角增

加而加剧。c. 在5°攻角下; 在15%～40%

范围内, 中区负载高于端区负载。这种趋

势在 11. 5°攻角下消失了。以上各点反映

了扩压叶栅(至少对于本文采用的叶型)负

载结构的特征。

( 2) 流动结构和负载结构的关系　以

上表明端区负载的不适当主要表现在前缘

负载急剧增加。这一现象是与前缘流动结

构 (见图 19) 密切相关的。在这个区域中,

马蹄涡和角涡均具有很强的影响, 平均流

线由于它们的诱导作用而受到拉伸, 因而

造成加速减压,引起端区吸力峰的出现。这

种情况将随攻角增加而加剧, 这是因为当

攻角加大时, 马蹄涡强度增加, 并角涡形成的位置将更加靠近叶栅前缘。

图 18　叶片负载系数沿弦向分布 ( Re= 1. 9×105) 图 19　平均流线在叶片端区吸力面前缘受到拉伸
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由图 18可见, 在后缘的一个区域内, 端区负载高于中区负载, 这似乎反映端区角隅区的旋涡

流动结构能承受比中区势流更高的负载。

图 20　叶栅进口总压损失系数 ( Re= 1. 9×105)

综合上面的讨论, 端区的旋涡流动结

构有增加端区负载能力的作用。旋涡流动

的这种动力学效应具有有利的一面, 如后

缘部分负载的增加; 也有不利的一面, 如

造成前缘负载过高, 而出现比中区前缘大

得多的逆压力梯度。这种情况提示, 当把

二维理论设计的叶型用于端区时, 需要修

正叶栅通道的形状, 改变前缘负载的状态, 可能的设计方案很多, 但从减损的角度考虑, 基

本原则应是前缘卸载。

2. 流动结构和损失结构的关系

图 21　总压损失分布

( 1)扩压叶栅损失结构的特点　图 21是由五孔

针测得的叶栅出口总压损失系数分布。a 是 0°攻角

的情况, 这是很典型的附面层型损失分布。因为沿

叶片压力面, 顺压力梯度使附面层很薄, 因而损失

较小。而在吸力面上反之。角隅区 (近吸力面) 损

失也偏高, 是由于通道涡输送的低能流团在这里集

聚的结果。比较图 20可知, 角隅区损失的增加实际

上换取了叶栅出口近压力面端区损失的减少。

图 21b 是 5°攻角下损失分布。这时叶栅出口质

量平均总压损失较 0°攻角增加 7% , 其新增损失主

要发生在角隅区 ( C区) , 这里出现一个孤立的高损

区。同时与图 21a 相比, A 区损失略有下降。c是

11. 5°条件下的损失分布, 与 0°攻角相比, 出口损失

增加 5% , A 区损失进一步下降, 而 B、C 区损失明

显增加。

对以上变化趋势的简单解释是: 随攻角增加, A

区损失下降是由于随通道涡诱导作用的不断增强,

端区低能物质向角隅区输运过程得到加强; B 区损

失上升是由于附面层增厚和二维分离造成的; 而 C

损失的上升占总损失增量相当大的一部分, 它直接

与角隅区旋涡结构的建立和演变有关。下面主要讨

论这个问题。

( 2) 角隅区流动结构和损失结构的关系　随攻

角增加, 近壁流动结构发生如下连续的演变: 附面

层流型→旋涡+ 附面层流型→涡破裂+ 回流流型与

上述流动结构相对应的损失结构演变序列为: 附面

层型分布→角隅高损区→角隅高损区扩大, 损失水
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平上升。从定量数据看, 由低→中等负载, 平均转角增加 13% , 损失增加 44%; 由中→高等

负载, 平均转角增加 19%, 损失增加 44%。

从流动结构方面分析, 在中等负载下, 新增的损失源主要有:

a. 分离造成的损失。角涡的发生是三维分离过程, 角涡与附面层相互作用产生二次涡同

样是三维分离过程。在分离过程中会伴随强烈的剪切, 从而把平均运动和大尺度运动动能转

变为小尺度运动动能, 最终耗散为热能。

b. 角隅涡系诱导作用造成的高低能物质掺混。在分析壁面流型时, 已经提到, 由通道涡

输运到角隅区的低能物质不能沿壁面流出叶栅, 它们将在空间旋涡的诱导下离开壁面, 进入

主流, 然后流出叶栅, 涡诱导下低能物质运动的空间通道是十分复杂的。文献 [ 7] 中在平均

意义上给出一个可能的路径, 在低能流团的运动过程中, 会与主流的高能流团发生掺混, 从

而形成新的损失源。图 3为研究流动中的掺混提供了依据。图 3a 的栅前离壁面较远的高温流

层在栅后扩展成一个高温带, 这表明了: 在这一过程中, 分子热扩散、紊流掺混和加热丝后

卡门涡街造成的掺混都不是构成角隅区损失的主要原因。图 3b栅前更靠近壁面的高温流层在

栅后角隅区形成一高温团, 影响范围达到展向中部。在这个流动过程中, 除分子热扩散和紊

流掺混外, 新增的主要机制是涡致掺混。由损失分布可知, 涡致掺混是一个重要的损失源, 在

有强烈涡致掺混的区域里, 具有最高的损失水平。

由中等负载演变到高负载过程中, 除了上述损失源外, 回流型成新的损失源, 对角隅区

而言, 回流主要发生在吸力面前、后缘叶面、端壁和由于涡破裂形成的一部分空间区域。

由此, 一般的讲角隅区旋涡结构形成的损失源是分离损失、涡致掺混损失和回流损失, 这

些不同于中区二维流动的损失源构成了角隅区损失结构的特征。

结论　1.从流场显示和几种测量手段得到的试验结果,提炼出在本文试验条件下中等负

载的扩压叶栅内角隅区壁面拓扑流型和旋涡流动结构,可作为扩压叶栅代表性的基本流型。

2. 研究了基本流型随负载增加的变化趋势,发现了涡破裂现象及叶栅壁面回流现象。

3. 研究了角隅区流动结构, 损失结构和负载结构的相互关系。得出: ( 1)在中等负载下,角

隅区旋涡结构的建立形成了新的损失机制,它们是角涡和二次涡分离形成的损失,以及角隅区

涡系诱导的高低能流团掺混形成的损失; ( 2)在高负载下,端区流动结构中发生涡破裂及回流

现象, 构成新的损失源; ( 3)高负载下叶片端区前缘负载过分增加的原因是前缘马蹄涡和角涡

的共同作用, 使前缘平均流线受到剧烈拉伸。从而暴露了基于二维理论设计的叶型用于端区带

来的矛盾。( 4)综上所述构成了一个较完善的扩压叶栅角隅区流动在定常意义下的物理模式。
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NUMERICAL SOLUTION OF 3-D HYBRID PROBLEM

IN TURBOMACHINERY
Chen Naixing, Dong Ming, Zhang Jialin

( Institute of Engineering Thermophysics, Chinese Academy of Sciences)

ABSTRACT　　　　A new numerical method for so lving aerodynamic hybrid problem

of fully three-dimensional ( 3-D) flow in turbomachinery is pr esented. T his method is based

on non-orthogonal coordinate sy stem and contr av ar iant velocity components and employs the

approx imate facto rizat ion-mult igr id scheme in conservat ive fo rm. It has been pr oved that this

scheme impr oves the numerical computat ion convergence speed and the computational preci-

sion.

In the present hybrid solution method, the meridional posit ions ( z, r ) at all g rid points

are kept unchanged in the pr oecss of iterat ions, but angular channel w idth  !varies. Since all

the metr ic tensors ar e the funit ion of  !, accor ding to the relat ionship of the physical relative

velocity component W′w ith the metric tensors and the derivat ives of potent ial funct ion, the

relationship of the angular channel w idth  !w ith W
′
is derived on the suct ion surface of the

blade, i. e. the angular channel w idth is the funct ion of physical relat ive velocity component

W
′
. Then the circumfer ent ial angular w idth could be obtained fr om the given target st ream-

like velocity component dist ribut ion through the successive

iterat ive correct ion. T he computer progr amm wr it ten by this method for numerical solution

of the 3-D hybrid problem has been applied to modify a single rotor compressor w ith sat isfac-

to ry results.

EXPERIMENTAL INVESTIGATION ON VORTICAL TYPE FLOW

IN COMPRESSOR CASCADES
Tang Yanping, Chen Fang, Chen Maozhang

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　　　　A series o f experiments to invest igate the vort ical flow in compres-

sor cascades have been completed w ith a measuring and visualizing system. T he phenomena

observed include the gererat ion of corner vor tex es and the interaction betw een corner v ortex-

es and boundary layers on the blade suct ion surface in the compressor cascades. Based on

these expermental results, the flow

topo logy and vortex structure related to the flow pat tern have been deduced at moderate inci-

dences. However, at high incidences some important changes fo r the f low pat tern appear and

vor tex breakdown and reversed f low r epresent the main char acterist ics of the vort ical f low .

Furthermore, the dynamic ef fects in the compr essor cascade, such as the ef fects of the vort ical

flow on loading and losses, have been invest igated. T he results obtained are as fo llow s:

( 1) At moder ate incidences, a high loss region in the corner appears along w ith the for-

mat ion o f the co rner vortex system . T he principal loss mechanism comprises: ( a) the three-

dimensional seperat ion o f the corner vor tex and secondary vo rtex es; ( b) mix ing of fluids w ith



low and high momentum in the corner vo rtex system .

( 2) At high inidences, the reversed flow caused by vo rtex br eakdown and st rong adverse

pr essure g radient makes an important cont ribut ion to the loss increase.

( 3) At high incidences, the excessive incr ease of loading near the end w all appear s mainly

by the f ront part of the blade section.

Fr om the above mentioned r esearch a phy sical model fo r the vort ical flow in compressor

cascades is obtained.

APPLIEATION OF LEANED BLADES TO AN AEROENGINE
Gao Jingman

( Shenyang Aeroengine Research Institute)

ABSTRACT　　　　In o rder to match the low pr essure compresso r w ith the high pres-

sure one, the out let guide vane blades of the low preseure compressor have been designeed to

be leaned circum ferent ially and radially . T he tw o types of the leaned blades have been tested

in an aeroengine. T he resul ts show that the leaned blades obviously improve the compressor

performance in the hub r eg ion, decrease the radial pressure ratio gradient and contro l the

flow at the end w all.

THE INFLUENCE OF THE INLET MACH NUMBER

ON THE BOUNDARY LAYER DEVELOPMENT

ON TURBOMACHINERY BLADE SURFACES
Zhu Nianguo and Xu Liping

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronatuics)

ABSTRACT　　　　When Reynolds number and the blade surface pressure coeff icient

distr ibution are kept constant , the influence of the inlet M ach number on the boundary layer

development on the blade surfaces of tur bomachinery is discussed w ith numer ical simulation

as w ell as an o rder of magnitude analysis, based on the integ ral boundary layer equat ion. T he

effects of surface curvature and the fr ee st ream turbulence intensity on the development o f

the boundary layer are also est imated by the numerical simulat ion. The results show that at

the same Reynolds numbers and surface pressur e coeff icient dist ribut ions, the variation of the

non-dimensional the integral parameters boundary lay er w ith the inlet Mach number is very

small, up to the crit ical M ach number, the changes ar e usually w ithin the engineering toler-

ance. T he var iat ion caused by the surface curvatur e dif ference is of the same order of that due

to M ach number, how ever the free str eam turbulence lev el can cause r emar kable changes in

the development o f the boundary layer.
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