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不同冲角下弯叶片扩压叶栅

壁面静压的实验研究*
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【摘要】　研究了不同冲角下直叶栅、正倾斜叶栅和正弯曲叶栅的端壁和叶片表面静压分布, 结合

叶栅出口流场的测量结果, 分析了叶片弯曲后壁面静压在不同冲角下的分布特性和叶片负荷的变

化情况。结果表明, 叶片弯曲后可有效控制叶栅内壁面静压的分布, 抑制根区二次流发展 ,提高叶

片负荷, 正冲角时正弯曲叶栅出口能量损失降低。
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1　前　言

　　扩压叶栅中马蹄涡、通道涡等复杂旋涡的形成、发展以及气流的分离与附面层的发展密切

相关,而附面层发展的关键是端壁和叶片表面上的静压分布[ 1]。对直叶栅、正倾斜叶栅和正弯

曲叶栅在零冲角下的叶片表面和端壁静压分布的研究结果表明,倾斜叶栅根部流动状况明显

改善,采用正弯曲叶片可在叶片表面形成沿展向的 C型压力分布,从而使端部损失降低
[ 2]
。本

文在文献[ 2]的基础上,进一步在±5°冲角、+ 10°冲角下测量了 3种叶栅壁面静压的分布状

况,变工况特性的研究将对弯曲叶片在压气机中的实际应用提供更充分的依据。

本文的实验条件及 3种叶栅的参数等与文献[ 2]一致,实验马赫数为 0. 2。

2　实验结果与讨论

　　每一冲角下,直叶片压力面上沿展向静压系数等值线几乎为直线,而弯曲叶片呈 C 形压

力分布,正倾斜叶片沿展向的压力梯度相当大。在压力面近尾缘处, 3种叶栅均存在一小段降

压段,加速降压现象的存在,是叶栅出口流道突然扩张造成的。叶片吸力面上静压系数等值线

分布与压力面的差别较大, 尤其是正弯曲叶片, 在不同冲角下吸力面上的静压系数等值线分布

情况差别很大。吸力面上的静压分布可分为两个区域:第一个区域对应于前缘进口处的加速降

压段,第二个区域由最低压力点至出口尾缘处, 该区域的大小决定了吸力面上沿流向的压力梯

度、叶栅的扩压能力和吸力面上附面层的发展和分离。对直叶片, 负冲角下第一区域占的范围

比正冲角下要大一些, 但沿流向逆压梯度要小, 正冲角下第二区域近出口很长一段内静压系数

基本没有变化,表明吸力面上附面层已发生分离,不同展向高度处压力面和吸力面压差图(图

1)可清楚地看出这一点(图 1与图 2中* 直叶片,△正倾斜叶片,□正弯曲叶片)。对倾斜叶片,



图 1　不同展向高度处压力面和吸力面的压差

当冲角向正冲角变化时,第一区域范围沿流向减小但沿展向加大, 说明正冲角下倾斜叶栅流道

内根区流动的改善效果降低,顶部流动状况更加恶化,相应的叶栅出口总的质量平均能量损失

系数(�-m)始终很大(图 2)。对正弯曲叶片,吸力面上静压系数等值线仍与零冲角下的类似, 呈

一定的 C形压力分布,在指向展向中部的逆压梯度的作用下, 两端区低能流体被抽吸到中部

主流区,端区流动得到改善、损失有所降低。

端壁静压系数等值线分布的研究表明, 3种叶栅的最高压力点都出现在叶栅出口靠近压

力面处。除了对应吸力面的两个流动区域外,还有另外一个对应叶栅出口处的加速降压段,前
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图 2　�-m与冲角的关系

面已经提到, 这是由流道的突然扩张造成的。对直叶栅来

讲,不同冲角下端壁静压分布差别不大;而倾斜叶栅锐角侧

最高压力点要远离压力面, 钝角侧扩压能力下降,气流分离

已相当严重,损失急剧增大
[ 3]
,也就是说, 应用正倾斜叶片

在叶栅根部推迟并缩小了分离,而在叶栅顶部加速和扩大

了分离。正弯曲叶栅在负冲角下,端部和叶片吸力面上(图

3)占 20%轴向弦长范围的第一区域, 即加速降压段的存

在,第二区域相应减小, 沿流向逆压梯度增大, 叶栅内三维

流动状况加强。在强逆压梯度的作用下,端壁附面层和叶片

吸力面上附面层大大增厚和分离,端区损失未得到改善, 反

而有所上升, 这表明正弯曲叶栅负冲角下扩压度的改变抵

削了叶片弯曲后两端区指向展向中部逆压梯度的作用, 损

失未得到降低。在正冲角下,正弯曲叶栅进口处的降压段几乎消失,压力分布得到改善,逆压梯

度没有零冲角时那么大,端区损失降低的同时, 中部损失增大并不相当严重, 所以总损失降低,

且冲角越大, 效果越明显。

图 3　- 5°冲角下正弯叶栅端壁和叶片吸力面静压分布

图 1给出的不同展向高度处的压力面和吸力面的压差图表明,倾斜叶栅的叶片负荷情况

类似于零冲角下的情况
[ 2]
, 冲角增大时,顶部区域已大范围分离,损失相当高,而根部的叶片负

荷也接近直叶片和弯叶片。正弯曲叶片在不同冲角下的叶片负荷有相当大的差别。相同冲角

下,吸力面上沿流向逆压梯度比压力面大, 吸力面上附面层增厚要快。逆压梯度越大,附面层的

分离程度增强,能量损失也随之提高。负冲角下,正弯曲叶片吸力面第二区域的沿流向逆压梯

度在3种叶栅中不论在哪个展向高度处均最大, 根区和顶区( h-= 0. 1和h-= 0. 9)叶片负荷已接

近直叶栅,对根区流动的改善已无明显效果,总损失大大高于直叶栅,这说明在此叶栅参数下,

采用正弯曲叶片在负冲角下不仅没有降低叶栅损失,反而恶化了流动状况。但在正冲角下,从

叶片前缘至 0. 6相对轴向弦长范围内,吸力面上静压系数沿流向基本不变,说明吸力面近尾缘

部分上的附面层已发生了分离, 而且分离区沿展向有所加大, 损失区范围增加,这与文献[ 3]的

正弯曲叶栅出口能量损失系数等值线分布是一致的。但在正冲角下,叶片的弯曲改变了叶片表
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面的压力分布, 根区流动状况改善, 根区二次流损失降低的同时,中部相对于直叶栅而言没有

进一步恶化,总的叶栅出口能量损失系数降低了,而叶片负荷却有所提高,这表明对工作在正

冲角下的压气机叶栅而言, 正弯曲叶栅不失为一种改善端区流动状况,降低总损失, 提高叶栅

气动特性的有益的手段。但在扩压叶栅中采用弯曲叶片还需进一步优化叶片堆迭线形状和开

展环形叶栅实验及与可控扩散叶型相匹配, 以期进一步降低损失, 获得较为全面的实验数据。

国外的亚音速级的实验结果已表明,采用不同堆迭线的弯曲叶片可以改善压气机级的气动特

性,提高效率 1. 5% - 2. 5% [ 4] ,说明深入这方面的研究是有实际价值的。

3　结　论

　　( 1)正倾斜叶片的采用改变了叶片表面静压系数相对于叶栅展向中部的对称性,根部区域

流动状况不同冲角下均得到改善,叶栅顶部区域随冲角增大流动状况更趋恶化。

( 2)正弯曲叶片的采用,在不同冲角下,叶片表面上都得到了 C 形压力分布, 从而改善了

叶栅根区和顶部区域的流动状况,正冲角下效果更明显。

( 3) 负冲角下, 由于叶栅扩压度的变化, 正弯曲叶栅未建立合理的压力分布,叶栅损失增

大。
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