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大弯度可控扩散叶型叶栅槽道中
气体流动的试验研究

燃气涡轮研究所　　程荣辉3 3 　仲永兴
西北工业大学 严汝群

【摘要】　本文对一种大弯度可控扩散叶型叶栅槽道和栅后流场进行了测量,并对端壁和叶片表面

进行了流动显示。通过研究,对叶栅槽道特别是端部气体流动,旋涡结构以及二次流影响有深入的

了解。本文的工作对于改进压气机端部流动条件,发展第二代可控扩散叶型有重要的实际意义。
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第一代CDA 用于核心截面,可以减缓附面层增长,防止附面层分离。然而,当应用于多级

压气机端部截面时将会由于端壁条件所产生的三元影响而受到限制。第二代CDA 设计系统[1 ]

的基础是一种解析设计模型,核心ö端壁综合气动模型,其关键是建立端壁气动模型。端壁模型

必须建立在大量压气机端壁流场和叶栅端壁流场测量的基础上。为了开展第二代可控扩散叶

型的研究,本文对新设计的大弯度可控扩散叶型叶栅槽道中和栅后流场进行了详细的测量,了

解了端部区域流动情况、气流参数在通道中的分布情况,以及二次流对叶栅性能的影响。

1　试验设备和测点分布

　　吹风试验是在西北工业大学的亚音速平面叶栅风洞上进行的,试验段安装 7片叶片。叶栅

槽道中和栅后的气流参数用五孔探针测量,探针可以沿轴向 (x 向)、槽道方向 (y 向)、叶高方

向 (z 向)移动,以及在 x 2y 平面内转动。试验所用叶片叶型是用叶型数值优化设计系统设计的

可控扩散叶型。叶片参数如下:弦长 b= 6314mm ,稠度 böt= 11928,展弦比 höb= 11577,进口几

何角 Β1k = 64147°,出口几何角 Β2k = - 9107°,安装角 Χ= 28145°,叶型弯角 Η= 73154°。

试验测量轴向位置如下: 截面 1在栅前离前缘 317m m 处,叶栅槽道内沿轴向测量 6个截

面 (截面 227) ,分别在 1118◊ 、2914◊ 、4711◊ 、6417◊ 、7315◊ 、9112◊ 轴向弦长位置。栅后测

量两个截面,考虑对称性,只测量从中间截面上端壁半个叶高。槽道内,每一测量线沿 y 向测量

10点,栅后 y 向测量 15点。

两片测压叶片分别在吸力面和压力面不同叶高位置钻 4排测压孔,测量叶片表面压力分

布。用钛白汾和滑油混合液涂在叶片表面和端壁有机玻璃盖板上,显示叶片表面和端壁气体流

动情况。
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2　试验结果及分析

2. 1　叶片表面速度分布

　　叶片表面测压孔分别开在离

图 1　设计状态下不同叶高处叶片表面M a 数分布

端壁 5mm、10mm、20mm、50mm

的截面上。图 1 为进口马赫数

M a1 = 01453、冲角 i= - 3148°时

不同叶高处的叶片表面马赫数分

布曲线。从图中可以看出,叶片中

间截面负荷大于靠近端壁的截

面。5%叶高处由于深入端壁附面

层, 负荷很低, 马赫数曲线比较

平。在靠前缘的区域,负荷沿展向

变化较大,而在靠后缘区域变化较小。45%弦长后吸力面马赫数变化很小,这一变化规律是与

吸力面附面层分离情况相联系的。

2. 2　流动显示结果

　　图 2为端部流动的显示结果。叶片与端壁盖板之间存在缝隙,可以看出明显的气流从压力

面到吸力面的泄漏流动区。在靠近尾缘区域,泄漏流动减弱,主流区气流渗入泄漏流动区,从而

使主流动量减小而出现回流,形成泄漏涡。图 3是吸力面流动的显示结果。引人注目的是

图 2　端部流动显示 图 3　叶片表面流动显示

吸力面靠近尾缘区域几乎在中间截面附近有一大尺度旋涡。存在这一旋涡的原因是:气流到吸

力面尾缘附近已经产生比较严重的分离,这使得压力面尾缘的低动能流体绕过尾缘流向吸力

面分离区,形成倒流。由于上端壁盖板和叶片顶部之间有间隙,叶片压力面气流从顶部向吸力

面泄漏,这一泄漏流动大大减弱了上端部的倒流。由于上下半个叶高的倒流强弱不同,使上下

两部分吸力面气流动能大小不同,下半部的倒流结合气流的径向流动,卷成图中的大尺度旋

涡。由于这一旋涡位于中间叶高附近,对叶型性能有较大的影响。

2. 3　叶栅槽道中的气体流动

　　通道涡的产生和发展。图 4 (a～ c)分别为第 2、5～ 7截面的气流二次速度矢量图。二次速

度定义为V sec= V - V m。从各截面二次速矢可看到通道涡的形成和发展。x öbx = 01118时,端壁

222 航 空 动 力 学 报 第　8　卷



附近气流从压力面向吸力面的流动,这时没有明显的通道涡出现,但已出现形成旋涡的迹象。

x öbx = 01647时通道涡基本形成; x öbx = 01912时通道涡已经完全形成。从图 4 (c)看到,通道涡

尺度很大,几乎波及到 30%叶高处,这对槽道中气流的影响很大。

图 4　二次速度矢量图

槽道中气流偏转情况。图 5为轴向各截面气流转折角展向变化曲线。其中曲线 (1)～ (5)

分别代表第 2～ 5、7截面气流转折角 ∃Β沿叶高的变化关系。可以看到,气流在整个叶高上沿

轴向气流转折角都是越来越大。第 2、3截面,气流在近端壁出现过转,但没有出现明显的欠转

区域。过转主要是由于端壁附面层的存在而引起的端区横向二次流。第 4截面除了端壁区气

流过转外,还在稍远离端壁区出现气流欠转,欠转是由于通道涡引起展向某一区域吸力面向压

力面的二次流动引起的,表明通道涡在这一截面已经形成。第 5、7截面存在明显的欠转和过转

区,说明通道涡沿轴向在不断发展。从第 4、5、7截面的过转区和欠转区越来越大,这是因为通

道涡核心沿轴向不断向远离端壁区方向发展,而且波及范围越来越广。

2. 4　栅后气体的流动

　　图 6为第 9截面二次速度矢量图,图中可以看到明显的通道涡,表明通道涡在栅后的衰减

图 5　沿轴向各截面气流转折角展向分布 图 6　第 9截面二次速度矢量
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很慢。图 7为截面 8、9气流转折角沿展向分布曲线,气流转折角的值由通道方向各点气流转折

角作质量平均而得到。两个截面的变化规律是相同的,可以看到气流在近端壁区出现过转,而

在稍远离端壁区出现欠转。这一规律与通道涡的存在密切相关,通道涡使近端壁区气流产生从

压力面向吸力面的二次流动,这使得这一区域气流过转。通道涡使稍远离端壁截面气流产生从

吸力面到压力面的二次流流动而使气流欠转。图 7中两条曲线的主要区别有两点: (1)在截面

8,气流近端壁区的过转和稍远端壁区的欠转比第 9截面更加强烈。这是因为栅后气体二次流

和主流互相掺混,使通道涡沿轴向不断衰减,第 9 截面的通道涡比第 8 截面的通道涡强度减

弱,对气流转折角的影响也减弱。 (2)过转区和欠转区的展向位置不同。第 8截面的过转区和

欠转区比第 9截面更接近端壁。这是由于栅后通道涡在沿轴向不断衰减的过程中,同时不断向

叶中截面移动。图 8为第 9截面质量平均损失系数展向分布规律,之一变化曲线出现两个

图 7　气流转折角展向分布 图 8　第 9截面质量平均总压损失系数展向分布

高损失区。近端壁区越靠近端壁损失越大,这主要是由于端壁附面层引起的损失包括端壁附面

层分离损失,还有端壁强烈的二次流引起的损失,这些损失越靠近端壁越大。第 2个高损失区

出现在稍远离端壁区,主要是因为通道涡损失核心出现在这一区域。图 8的规律与一般研究结

果是基本吻合的,不同的是,图中不受二次流影响的二维流动区域很小,这说明大弯度叶型,即

高负荷叶型叶栅流场二次流场影响到叶片展向大部分区域。

本文主要结论如下:叶型负荷从叶中到叶端逐渐减小。当叶尖存在间隙时,气流从叶片压

力面向吸力面泄漏流动,在端壁区的吸力面附近形成泄漏,泄漏流动区的尾部出现旋涡。叶尖

间隙对分离叶栅有一特别的影响,它使得尾缘吸力面倒流卷成旋涡。由于端壁附面层造成端壁

区压力面低动能流体向吸力面堆积而产生通道涡,通道涡是二次流的主要表现形式。以通道涡

损失为主体的二次流损失使叶栅损失展向分布呈现出两个高损失区。通道涡在栅后的衰减比

较慢。叶栅气流在近端壁区出现过转,在离端壁稍远处出现欠转。
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and neglects the ex istence of cascades and the effects of annu lu s w all boundary layers, so it
a im s at ca lcu la t ing the m ain stream ax ia l velocity d ist ribu t ion. T he calcu la t ion of the cascade
flow is in tended to ob ta in lif t and drag coeff icien ts of cascade airfo il and to calcu la te the
increm en ta l of to ta l en thalpy and en tropy acro ss cascades. T he calcu la t ion of the annu lu s w all
boundary layer p rovides the b lockage effect and the lo sses cau sed by annu lu s w all boundary
layer. Fo r ob ta in ing the w ho le lo sses of the comp resso rs, the lo ss models of shoke w ave,
b lade w ake and secondary flow öclearance leakage shou ld be coup led w ith the above
m en t ioned calcu la t ion s. A s examp les, the off2design perfo rm ance cu rves of comp resso rs have
been calcu la ted, one of them gives the effect of the annu lu s w all boundary layer on the
comp resso r characterist ics. A ddit ionally, the ax ia l developm en t of the boundary layer
mom en tum th ickness and b lockage coeff icien t are a lso given. T he comparison of calcu la ted
cu rves w ith the rig test resu lts show es that the erro rs w ill be allow ab le in engineering.

INVEST IGAT ION OF FLOW S
IN A CONTROLL ED D IFFUSION A IRFOLL CASCAD E PASSAGE

Cheng Ronghui and Zhong Y ongx ing (Gas Tu rbine Es tablishm en t)
Y un Ruqun (N or thwes tern Poly techn ica l U n iver is ty )

ABSTRACT　　　　T h is paper p resen ts the flow m easu rem en t in the b lade passage and
dow n stream of a h igh tu rn ing con tro lled diffu sion airfo il (CDA ) cascade in deta ils and the
invest iga t ion of flow visualiza t ion on the endw all and b lade su rface. A s a resu lt, a tho rough
comp rehen sion is ob ta ined in respect of the flow in the b lade passage especia lly in the
endw all area, the vo rtex structu re and of the effect of endw all boundary layer and secondary
flow on the perfo rm ance of the cascade. It is of great p ract ica l value in imp roving the flow
condit ion s in the endw all area of a comp resso r and develop ing the second genera t ion of the
con tro lled diffu sion airfo il.

V IBRAT ION CHARACTER IST ICS OF ROTOR SY STEM S
W ITH POROUS SQUEEZE F ILM DAM PER (PSFD ) SUPPORTS

Yan L itang, Zhang Sh ip ing, L i Qihan
(B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics)

ABSTRACT　　　　A Po rou s Squeeze F ilm D amper (PSFD ) had been developed by the
au tho rs based on the no rm al Squeeze F ilm D amper (SFD ). T he ou ter race of the PSFD is
m ade of perm eab le m eta l m ateria l. Its perm eab ility a llow s som e of the o il in the clearance of
the damper to seep in o r ou t th rough the ou ter po rou s race fo r rem arkab le imp rovem en t of
the squeeze film damp ing p ropert ies. In th is paper, the steady sta te respon se and the tran sien t
respon se resu lted from sudden unbalance in the case of b lade lo ss are invest iga ted fo r simp le
rig id ro to r and a flex ib le Jeffco t t ro to r suppo rted on concen tric PSFD o r SFD. T he
non synch ronou s respon se of the simp le rig id ro to r is analyzed. T he invest iga t ion s show that
the non linear vib ra t ion characterist ics w ith the cavita ted SFD system s such as b istab le jump
phenom enon, non synch ronou s respon se and " lock up " at ro to r p in2p in crit ica l speeds under
m uch h igh unbalance level are great ly imp roved o r avo ided w ith the PSFD system s. PSFD
system s cou ld be opera ted eff icien t ly a t h igher shaft speeds and under greater unbalance
loads especia lly under greater sudden loading of b lade lo ss. A s a new damper based on SFD ,
PSFD reta in s a ll the advan tages of SFD and p rovides mo re effect ive vib ra t ion con tro l fo r the
ro to r system s.
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