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展弦比对叶栅性能影响的研究

西北工业大学　　李　立　严汝群

70年代发展起来的飞机发动机风扇和压气机较明显的变化是叶片展弦比 AR有了明显的

减小。这使叶片数目大为减少, 改善了强度和气动弹性稳定性 [ 1]。早期所做的改变 AR的工作,

从未离开叶片设计点应由叶栅数据确定的概念, 其中大多数采用高AR 以保持基元流动的二元

性。而新的设计思想, 本质上是取低AR 工作范围较宽的优点, 将叶栅的设计点取在高得多的负

荷范围 [ 1]。这样, 低展弦比对压气机设计体系是一个有力的冲击。关于AR对压气机性能影响的

文献 [ 2、3] 阐述了AR 对压气机单级或多级性能的影响, 文献 [ 4] 从理论上研究了端壁附面

层的计算和预测方法。但有关AR 对叶栅性能影响方面的研究比较缺乏, 有待于进行大量的理论

和实验研究。本文对压气机在不同小展弦比 ( AR) 条件下的叶栅性能进行了实验研究。结果表

明: 展弦比对叶栅损失、气流转折、压比及叶栅负荷等均有较大影响。本文还推导了叶栅性能

参数与 AR、叶栅几何参数及气动参数之间的关联式。计算结果与实验数据的对比分析表明, 关

联式给出了叶栅性能参数随 AR变化的明显规律。本文涉及到的叶栅总压损失系数 �-、增压比 �
和扩散因子 D 的推导及表达式见文献 [ 5、6]。

1. 实验研究　叶栅吹风实验是在我校亚音速开式平面叶栅风洞设备上完成的。实验段装有

七片叶片, 气源由一台罗茨鼓风机提供, 进口气源马赫数Ma由进气阀门调节。实验中通过在叶

栅通道中上、下端加垫块的办法来改变 AR, AR 及垫块厚度见表 1; 为了保证加垫块时通道的

平滑连续, 又在叶片排进口前垫入倾角为20°的楔形垫块; 为保证栅后测量的有效性, 在栅后上、

下端垫入厚度与槽道中垫块厚度相同的矩形垫块。随着冲角的变化, 栅前风洞通道的宽度以及

叶栅额线的倾斜度都将变化, 对应栅前楔形垫块的形状也将随之变化。因此, 在实验中, 每改

变一次冲角, 必须将叶片全部拆掉, 才能将栅前上、下端壁的楔形垫块粘在壁面上, 然后再将

叶片安装好, 接着粘好通道中的垫块, 最后粘栅后的矩形垫块。

表 1　AR 垫块厚度及截面位置

A R 垫块厚度 (m ) 测量截面离上端壁的距离 ( m)

1. 8

0. 9

0. 45

0. 0

0. 0255

0. 0375

0. 005

0. 005

0. 005

0. 03

0. 015

0. 0125

0. 05

0. 025

实验中所用的叶栅叶型参数见

文献 [ 6]。实验测量的参数有: 栅

前总温 T
*
1、总压P

*
1 和静压 P1 ; 栅

后总压 P
*
2 、出口气流角  2和静压

P2 ; 端壁附面层厚度及尾迹附面层

总厚度 !full。实验中进口气流参数取

为冲角 i= 0°、+ 5°、+ 8°和 12°, M a 从0. 2变化到0. 6。为研究 A R 减小时二次流和端壁附面层

的影响, 在半个叶高范围内选择了三个测量截面, 截面位置见表 1。

本文于 1990年 10月收到。



2. 理论值与实验值的对比分析　 ( 1) 总压损失系数 �-。图 1给出了 �- 随 i的变化曲线,

图 1　�-—i曲线 ( Ma= 0. 5) 图 2　∀—i曲线 ( Ma= 0. 2)

图 3　D—i 曲线 ( Ma= 0. 5)

可见, 由于低 AR 叶片的气流在叶栅通道中转折时间

较长, 端部分离较大, 中间截面气流收敛较大, 所以

低 AR叶栅有助于控制气流分离, 推迟气流失速,有较

宽的小损失工作范围。由图还知, 理论值给出了 �- 随
i变化的较好趋势。( 2) 增压比 �。图2给出了 � 随 i

的变化曲线, 可见, AR 减小, � 增大, 这是由于宽弦

长叶片增加了气流减速增压过程。由图还知, 理论值

给出� 随 i变化的较好趋势。( 3) 扩散因子 D。图 3给

出了 D随 i 的变化曲线, 由图知, 由于低AR 叶栅有

助于控制气流分离, 故 D减小, 而且D 随 i的变化较

平缓。由图还知, 理论值给出了 D 随 i变化的较好趋势。

3. 结论　( 1)本文对压气机尖头叶型叶栅在三种不同AR情况的叶栅性能进行了吹风实验,

结果表明: ( a) AR减小, �-随 i的变化较平缓, 小损失工作范围增大。( b) AR减小, � 增大。
( c ) AR减小, D 减小, 而且 D 随 i的变化较平缓。( d) 当AR 特别小时, 例如 AR= 0. 45, �-

和 D 都很大, 失去了实用价值。( 2) 本文中的理论值较好地反映了叶栅性能参数随 AR的变化

规律, 可用来定性估计 AR变化时, �-、� 和D 的变化趋势。( 3) 本文的关联曲线只是在本文研

究条件下的结果, 本课题还有待于进一步的深入研究。
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Fang Jinyan, Yan Chuanjun and Wang Hongji (Northwestern Poly technical University)

ABSTRACT　　　　An approach, known as Edge Tracking Method, has been developed

in part icular, w hich searches out the outer edge and the central spo t edge of the coherent image

of a part icle. The pr ocessing pr ocedure of the digital images and its progr am have been w o rked

out in detail. Finally, the outer size and the central size a part icle image are determ ined by

means of the presented technique, then the part icle size and its posit ion ar e calculated by means

of the Three-Dimensional Judgement T echnique. T he results obtained are reasonable.

A DISTRIBUTED FIVE-HOLE PROBE RAKE ON STATOR BLADES

FOR ROTOR EXIT MEASUREMENT OFA COMPRESSOR
Lin Qixun, Shi Chunying, Pan Gengsen (Northwestern Polytechnial University)

ABSTRACT　　　　Each tube of fiv e-holes probe w ill be placed at the same radius on f ive

dif ferent blades of stator. The diameter of the probe and the w all prox im ity effect are

decr eased. The dist ributed f ive-ho le probe rake has been verif ied experimentally. It s dynamical

fr equency response is enhanced seven t imes. Its characterist ics are improved. The parameter

measurement of each ro to r exit in a mult istage compressor becomes pract icable.

EFFECTS OF ASPECT RATIO ON CASCADE PERFORMANCES
Li Ly and Yan Ruqun (Norhwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　An experimental research of compresso r cascade per formances has

been completed in the condit ions o f varing aspect rat ios ( AR) . T he results show that AR has

a signif icant inf luence on cascade losses, pressure rat io s and blade loads. Furthermo re, the

co rrelations of cascade perfo rmance parameter s w ith AR, cascade geometr ic and aerodynamic

parameters ar e deriv ed. T he comparativ e analysis betw een the calculated results and the

exper imental data show that the correlat ion reveals the rules o f variat ion of cascade

performance parameters w ith the aspect rat io.

EFFECT OF ABRUPT INLET DISTORTION ON ENGINE STABILITY

Wang Xiaofeng ( Chinese Fl ight Test Extablishment)

Wang Naixing (Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　The unsteady response of a compr essor to abrupt change of inlet

temperature has been calculated by numer ical integrat ion w ith the “actuato r-volume”and the

second order delay models. The calculated results are compared w ith flig ht test data

fav our ably . T he unsteady response of the compressor to abrupt change of inlet pressure ( or

combined with inlet temperature) has also been calculated in the same manner. T he calculated

results show that the ef fects o f the abr upt inlet pressure on compresso r stability cannot be

ignored.
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