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压气机叶栅紊流减阻试验研究

沈阳黎明发动机制造公司　　苗润田　王连贵

北京航空航天大学 唐智明　高　歌

【摘要】　本文叙述压气机叶片表面刻花纹对叶栅性能的影响。实验表明, 适当的花纹型式可使叶

栅的临界马赫数, 气流转折角以及最大静压比等主要性能指标均有明显提高。

一、前　　言

叶轮机械叶片表面均为光滑表面。传统的流体力学和气动力学理论认为, 流体经过物体

时, 物体表面越光滑, 流动阻力越小。现代各种叶轮机械叶片大部分是在紊流状态下工作。近

年来的理论和实验研究表明, 紊流阻力和紊流附面层内部的细微拟序结构直接有关。特殊构

造的非光滑表面, 在紊流流场中的阻力有可能较光滑表面的流动阻力更小。国内外在叶轮机

械叶片上已做过一些紊流减阻的尝试, 有关苏联在压气机叶片上进行的紊流控制试验的介

绍
[ 1]
例举了展向肋条等几种紊流结构型式, 但效果欠佳。本文所述压气机叶片表面刻花纹试

验, 即为对这种紊流理论新的探索。试验达到了预期的目的。从六种不同型式的花纹中找出

了两种较好的花纹型式—45度花纹和直纹, 它们使叶栅的临界马赫数、气流转折角以及最大

静压比等主要性能指标均有明显提高。表面刻花纹的紊流减阻型式所见不多, 微肋条

( Riblets) 减阻平板试验研究在国外八十年代初即开展
[ 2] , 但在压气机叶片和发动机上尚未见

到。减阻机理也未得到令人满意的解释。本文仅介绍 45度花纹和直纹两种花纹的情况, 并对

试验结果作一初步的分析讨论。

二、试验设备和试验件

1. 试验设备　本试验在沈阳发动机研究所A201C 近音速平面叶栅风洞上进行。风洞栅前

马赫数可达 1。其主要测试系统的测量精度为: 压力测量系统精度 0. 5% , 角度测量精度 0. 5°,

转盘攻角调节精度 0. 1°, 栅前总压误差< 133. 322Pa ( 1mmHg)。

2. 试验件及其设计参数　试验叶栅叶片的型面选用某型涡喷发动机高压压气机第五级静

叶中间截面的型面, 按风洞结构尺寸要求进行设计。叶栅参数及设计点参数列于表 1。试验是

在实际工作马赫数下进行的。叶片由 LF2M 铝板加工而成。型面精度±0. 1mm, 表面粗糙度

表 1　叶栅参数及设计点参数

叶型 � b Cmax X- c X- f b/ t �  1k  2k Ma1 i

BC-6 53. 2° 60mm 4. 6mm 0. 4 0. 45 1. 588 76. 9° 44. 6° 97. 8° 0. 645 - 5. 7°

本文于 1990年 5月收到。



0. 40, 花纹沟槽加工误差- 0. 05mm。用于比较性能的光面叶栅称为原型叶栅, 亦称标准叶栅。

花纹叶栅是在原型叶栅叶片上刻以相应花纹而形成。几种叶栅的表示符号如下: B为原型叶

栅, B45为 45度花纹叶栅, BZA 为直纹叶栅。45度为花纹沟槽与气流方向之间夹角。

三、试验结果及分析讨论

1. 叶栅损失　从图 1、2中可以看出, 在设计点 ( M a1= 0. 645, i= - 5. 7°) 两种花纹叶

栅与原型叶栅的损失基本相同。低于设计马赫数后花纹叶栅的损失比原型叶栅略有增加 (图

1)。这是由于花纹沟槽中刺瘤多造成的。如果直纹做得比较光顺, 即使在低速时其损失也应

比原型叶栅低[ 2]。在设计马赫数以上,随着马赫数的提高, 花纹叶栅的损失很快低于原型叶栅,

并且降低幅度越来越大, 到Ma1= 0. 75时, B45低 1. 5%, BZA低 2% (原型叶栅未试到Ma1

= 0. 8, 因叶栅即将堵塞)。高速下花纹叶栅损失大幅度降低证明花纹能大大推迟叶背气流的分

图 1　三种叶栅设计 i下 !及 ∀ 随Ma1 的变化 图 2　三种叶栅设计Ma1 下 !及 ∀ 随 i的变化

离。对壁面紊流流动的研究结果
[ 3]
认为, 壁面紊流附面层由三种不同型式的结构所组成: 壁面

涡索 ( The Wall St reaks) , 猝发环 ( T he Burst Circle) 和紊流斑 ( The T urbulent Spot )。物

体表面的几何形状与壁面紊流流动的这些特点相适应时, 可使流动更加稳定。叶片表面刻直

纹在一定程度上顺应了壁面涡索, 使壁面涡索更加稳定; 45度花纹则在某种程度上与紊流斑

相适应, 使紊流斑更加稳定, 从而减少了涡的破碎, 减小阻力, 推迟叶背气流分离。由图 2所

知, 设计攻角以下B45的损失稍大于原型叶栅, BZA 的损失略低于原型叶栅, 但都相差不多。

大于设计攻角后, 在 i= - 2. 5°时, 叶栅损失出现了剧增的现象。原型叶栅在试验过程中, 也

曾出现过两次这种情况(见图3) , 而且损失增加的幅度与花纹叶栅相当或比花纹叶栅还大。后

来仔细修光表面, 才反复试出了最后的结果。经分析, 损失剧增是由于这种平面叶栅随着攻
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角的增大, 到 i= - 2. 5°时出现了层流附面层分离。当攻角继续增大时, 原型叶栅和 B45叶栅

的损失继续增大, 是由于紊流分离的结果。而 BZA 叶栅的损失则基本稳定在原来水平, 并没

有随攻角的增大而增大。说明 BZA 叶栅在发生层流分离后, 变为紊流附面层, 重新附着于叶

片表面。紊流附面层与自由流之间存在着动量的紊流交换, 使附面层的能量增加
[ 4]
。因此紊流

附面层能承受由于攻角增大所产生的更高的压力梯度而不发生分离。这再一次说明直纹可推

迟叶背气流的紊流附面层分离。

图 3　标准叶栅 i= - 2. 5°的 4次试验比较 图 4　三种叶栅设计 i 下 ( p2/ p1) 2D及 #随Ma1 的变化

出现在平面叶栅中的层流分离现象, 在压气机中是不会发生的。这样, 在图 2的攻角特

性曲线中, 消除了由于层流分离所造成的 i= - 2. 5°时的损失剧增现象后, BZA将成为全攻角

范围内损失最低的叶栅。

2. 临界马赫数　与大马赫数下损失高低密切相关的临界马赫数是衡量叶栅性能的一项重

要指标。由斜率 ( d!/ d Ma1 ) Ma
1cr
= 0. 1的直线与速度特性线相切的切点所对应的Ma1为该叶栅

的临界马赫数。由图 1按上述方法求出设计攻角下不同花纹叶栅的临界马赫数分别为: B 为

0. 685, B45为 0. 71, BZA 为 0. 735。由此可见, 花纹叶栅的临界马赫数比原型叶栅有明显提

高, 其中BZA 比原型提高了 7. 3%。

3. 气流转折角及落后角　由图1可以看出, 设计攻角下, 花纹叶栅的气流转折角在不同

来流马赫数时均比原型叶栅大。设计马赫数时, B45和 BZA 的气流转折角分别比原型叶栅大

0. 8°和 0. 9°。低马赫数时增加较小, 高马赫数时增加较大。图 2显示的气流转折角随攻角的变

化情况, 由于上述 i= - 2. 5°时层流分离, 起伏较大。这只是平面叶栅试验中所特有的情况。另

外, 负攻角较大时, B45叶栅的气流转折角减小了。表明 B45叶栅在负攻角较大时性能不好。

花纹叶栅使气流转折角增大是由于减少了叶背分离的结果。在低马赫数或负攻角较大时, 原
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型叶栅本来分离很小, 所以花纹叶栅的气流转折角增大不多或不增大。马赫数增大或攻角增

大, 原型叶栅开始分离, 分离较重时花纹叶栅延缓分离的作用显示出来之后, 气流转折角便

开始增大。气流转折角与落后角的关系是 ∀ = �+ i- #, 叶型弯折角 �在本试验中为一常量, 因

此在一定攻角 i下, ∀ 的增加即为 #的减小量。试验结果基本符合这一关系 (见图 4)。

4. 静增压比　二元条件下, 三种叶栅设计攻角下 ( P2 / P1 ) 2D随Ma1的变化见图 4。由图可

以看出, 两种花纹叶栅的最大静增压比均高于原型叶栅, B45约高 0. 01, BZA 约高 0. 02。说

明花纹叶栅提高了增压能力。

5. 叶栅试验结果对压气机性能的影响　压气机实现重量轻、尺寸小和效率高的关键措施

是提高叶栅所允许的来流马赫数以及所允许的转折角。压气机叶片刻花纹的叶栅试验所获得

的提高临界马赫数和气流转折角等试验结果, 正是提高了叶栅的这些根本性能指标。无疑, 它

将对提高压气机性能产生极积的影响。首先, 它可直接应用于现有的压气机。只要在现有的

压气机叶片上刻上或以某种方法加上相应的花纹, 即可提高压气机的效率, 以及改善压气机

非设计状态诸如扩大喘振裕度、提高抗畸变能力等性能。从某型高压压气机两次试验结果看,

这些效果已不同程度地实现了 (试验仍在继续)。其次, 如果用于新设计的压气机, 则可以更

加合理的选择利用某些参数, 使花纹叶栅的性能更加充分地发挥出来, 与其它新技术相结合,

设计出高性能的压气机。

四、结　　论

通过几种型式的花纹叶栅及原型叶栅在实际工作马赫数下的风洞吹风试验证明, 叶片表

面花纹可以提高叶栅的气动性能。在所试的几种花纹叶栅中, 45度花纹及直纹叶栅效果较好。

它们与原型叶栅设计状态下的主要性能指标对比列于表 2。由表 2可以看出, 两种花纹叶栅

表 2　三种叶栅性能对比

Ma1c r ∀  设计点 #设计点 ( P2/P1) 2Dmax

B 0. 685 40. 8° 6. 7° 1. 1810

B45 0. 71 41. 6° 5. 9° 1. 1883

BZA 0. 735 41. 7° 5. 8° 1. 1987

的主要性能指标均明显高于原型叶栅。其中效果较好的 BZA 叶栅, 使临界马赫数提高了

7. 3%, 使设计状态的气流流转折角增大0. 9°, 使最大静增压比提高 0. 0177。在消除了平面叶

栅所特有的 i= - 2. 5°时的层流分离现象后, BZA 将全面提高叶栅的性能。

压气机叶片刻花纹试验,只是对压气机叶片紊流减阻的初步尝试,有待继续深入研究, 并

不断完善和发展, 搞出效果更好的减阻型式,以及总结出优化的标准和规范, 便于推广应用。
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NUMERICAL OPTIMIZATION PROGRAM FOR DESIGNING

CONTROLLED DIFFUSION COMPRESSOR BLADING
Liu Bo, Zhou Xinhai , Yan Ruqun

(Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　A numerical opt im it izat ion design pr ocedure has been w or ked out

fo r g eneration o f the Controlled Diffusion Airfoil ( CDA) of ax ial-flow compresso rs. T he

cascade total pressure loss coef ficient is cho sen as an object ive funct ion. T he numerical

optim ization design procedur e is composed of four prog rams, i. e. , the pr ogram for

optim ization of the prescribed velocity distribution, the initial blade pro file g eneration

pr ogram , the progr am for compressible, inv iscid f low computation and the pr ogram for in-

verse boundary layer computat ion. At f irst the init ial blade shape is g enerated, then the

design pr ocedure can be used to opt im ize the init ial blade prof ile at design and o ff-design

condit ions unt il the f inal shape o f the blade is sat isfactor y. In o rder to demonst rate the

feasibility o f the procedure, the numerical opt imizat ion design pro gram was car ried out for a

compr essor stator blade at hub sect ion w ith high loading and larg e flow turning ang le. T he

designed cascade has been tested. T he test data show that the f low at design condit ions is sh-

ock-free. Compar ed w ith the convent ional cascade, the Contro lled Diffusion Airfo il ( CDA)

cascade designed can enlarge the incidence ang le r ange, increase crit ical M ach number and st-

reng then the tail edge o f the blade. Besides, the CDA cascade has much smaller lo sses and

deviat ion ang le than the conventional cascade. It is ver if ied that the design pr ocedure is

feasible for the generat ion of the Contro lled Diffusion Airfoils.

EXPERIMENTAL INVESTIGATION OF TURBULENT

DRAG REDUCTION IN COMPRESS CASCADE
Miao Runtian and Wang Liangui

( Shenyang Aeroengine Manuf acture Company )

Gao Ge and Tang Zhiming

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　 　 　 　 Recent researches of theory and experiments indicate that

turbulent drag is direct ly related to tiny coherent ( o rganized) str ucture inside the tur bulent

boundary , and in turbulent flow f ield the f low drag of the specially designed non-smoo th

surface can be less than that o f smoo th surface. Based upon the above ment ioned theo ry, six

compr essor cascades with dif ferent patterned surfaces have been exper imented. T he prof ile o f

the cascades w as chosen from a stator v ane of a reference compressor . T he experiments have

been performed in a near-sonic w ind tunnel . The results obtained at the same M ach number

as the refer ence compressor wo rks indicate that the appr opr iate pat terns on the sur face

improve the performances of cascades. Compar ed w ith the reference smooth cascade, the best

one of six tested cascades raised the critical M ach number by 7. 3 percent . The air f low



def lect ion ang le at the design condit ions increased by 0. 9°. Correspondingly , the dev iat ion an-

gle decreased by 0. 9°. And max imum static compression rat io r ised by 0. 0177. The another

one of the tested cascades obtained sim ilar r esults. A brief analy sis of the experimental r e-

sults is also presented.

PREDICTION OF STALL MARGIN

FOR MULTISTAGE AXIAL FLOW COMPRESSORS
Zhu Jiunqiang and Liu Zhiwei

(Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　Tw o methods for pr edict ing the onset o f rotat ing stall in mult istage

axial f low compresso rs are pro vided in this paper. F irst , the sem i-empirical criterion about the

isolated blade row is ex tended to the analysis o f the mult istage ax ial f low compressors. T he

downstream condit ion o f preceding stage is consider ed as the upstr eam one of nex t stage and

sim ilar calculat ion is made fo r every stag e. By comparison of the flow s for each unit at the

onset o f rotat ing stall, the stall mar gin of the mult istage compressor can be determined. T he

results of predict ion agree w ith the experimental data fairly w ell. Secondly, w ith the help o f

the unsteady two-dimensional incompressible flow model, the incept ion cr iterion of r otating

stall for a double stages axial f low compressor is der iv ed in detail according to a small

disturbance stabil ity theo ry. Characterist ic equat ion is solved iteratively using a Newton-

Raphson scheme. Some numerical examples have been predicted w ith the aid of the w rit ten

computer codes. Good ag reement betw een the analyt ical and exper imental results indicates

that the analy sis is believ able. The var iat ions of damping factor under the differ ent condit ions

are compared and the r ate of loss variat ion is analysed as inlet relat ive airf low angle increases

fo r each blade row . The above-ment ioned tw o approaches both can be used to predict the stall

marg in for subsonic and transonic mult istage ax ial f low compressors.

EFFECT OF HUB TREATMENT ON PERFORMANCE OF

AN AXIAL FLOW COMPRESSOR
Du Zhaohui and Liu Zhiwei

(Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　The hub tr eatment with a circumferential g roove w as tested on the

stator hub and compared w ith the casing t reatment o ver the rotor tip for a single stag e axial

flow compresso r. T he 3D f low field at the downf low of stator and rotor blade row s, in

part icular it s endw all f low field, in opt imum operating and near stall states w ere measured by

a micro-f iv e-hole probe. It w as show n that stall margin can be improved no t only for the

single-stag e ( m- = 2. 96%) , but also for the r otor ( m- = 2. 79%) , ev en if the onset of stall is

at the rotor t ip f irst . The reason is that the stall af fected by t reatment g roove to retard the

appear ance of stall . Some init ial researches have been made for improvement of performance

of the single stag e and rotor , as well as the r elat ion betw een the r otor and stator . It is found

that the t rend in variat ion o f the most performance parameters of the r otor w ith hub
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