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矩形蜗壳内三维紊流场的热线测量

西安交通大学　　黄淑娟3 3 　胡志伟　苗永淼

【摘要】　在 3个不同流量工况,对矩形蜗壳内三维紊流流场进行了测量。结果表明,在矩形蜗壳进

口突变截面两侧壁的角区存在有回流区。在回流区中紊动能和雷诺应力明显大于中间截面主流区

中的值。随着试验流量的增加,回流区减小,紊动能和雷诺应力很快下降。在同一流量工况,随着半

径增加,紊动能和雷诺应力减小。在蜗壳圆周方面的不同横截面上存在有大旋涡,气体在蜗壳中按

螺旋管线运动。
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1　前　言

　　气体在蜗壳内的流动状况直接影响到离心压缩机整机的性能。文献[ 1, 2 ]使用空气动力探

针对蜗壳内部流动进行了测量。但是,这种常规实验手段无法获得流动的紊流信息,难以揭示

蜗壳内部流动的真实特性,然而流动数值模拟计算需要实验数据去考核和发展现有的紊流模

型。为此,本文使用等温型热线风速仪对一台单级离心压缩机的矩形蜗壳内流场进行了测量,

获得了一套完整的数据[3 ]。

2　实验装置和测量方法

　　实验是在单级离心压缩机进气实验台上进行的。实验台按照 JB 3165282标准设计,由离

图 1　U r和U z分速合成矢量图

心压缩机、流量测量及调节装置和测试管路等部件

组成。设计参数为: 转速 n= 24000röm in,吸入压力

p in = 011M Pa, 吸入温度 tin = 20℃, 吸入流量Q 0 =

150m 3öh,压比 Ε0= 11075。蜗壳外壁型线按等Α规律
设计,截面形状如图 1所示。

实验测量系统由热线风速仪 (D ISA 56C00) ,数

字电压表 (T S I M odel 1076) , 数字记忆示波器

(TR IOM S21650B ) ,磁带记录仪 (T EA CXR 230) , 和

频谱分析仪 (CF920)等组成。

单丝热线测量技术详见文献[ 4 ],文中给出了具

有三阶精度的热线响应方程为:

Uϖ2
e = a ijUϖiU

ϖ
j + aUϖ2S ΑΒ (v Αv Β + F ΑΒ) (1)　
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uθ2
e = a ij u iu j - aUϖ2S ΑΒ(v Αv Β + F ΑΒ) (2)　

U 为瞬时速度,U i、U j、U k 为协变分量, u i、u j、u k 为脉动分量。U e 为等效冷却速度, u e 为脉动速

度。

F ΑΒ = - (2VϖΑ vv Β + vv Αv Β + 2rΚVϖΑ v Βv Κ + rΚ v Κv Αv Β)　,　U = U K = m ax (U 1,U 2,U 3)

VϖΑ = UϖΑöUϖ　,　v Α = uΑöU　,　S kΒ = aΑΒöa - rΑrΒ　,　rΑ = aΑΒöa　,　a = akk

i、j、Α、Β、Κ= 1～ 3　　,　　Α、Β、Κ≠ k

在使用时将上式中的三阶脉动相关项忽略,保留其它三阶项。测量使用旋转热线技术,测量不

同角度下热线风速仪输出电压时均值 E 和脉动电均方根值 e
′,由热线校正方程求出相应的等

效冷却速度时均值和脉动值,Uϖ2
e 和 uθ2

e ,代入方程 (1)和 (2)可获得一组方程用以求取待测量: 时

均速度和雷诺应力张量。然而只用一根单斜丝在 6个角度下的测量值求解方程组 (1)和 (2)得

到的方程组是相关的[5 ]。解决的办法是再使用一次单直丝的测量值。上述方法应用于矩形通道

内充分发展紊流场的测量,测量结果与文献实验结果吻合良好[6 ]。

在压缩机 3个不同流量工况下对蜗壳内流场进行了测量。测点布置在蜗壳圆周方面: Υ=

90°、270°、360°的 3个横截面上。测量结果以柱坐标系下的速度分量形式给出。r为径向; Η为周
向,正向同叶轮旋转方向; z 轴取压缩机轴,正向与叶轮进气方向相同。

3　测量结果及误差分析

3. 1　时均速度场

　　图 1 ( (a) Υ= 360°, (b) Υ= 270°, (c) Υ= 90°)给出了蜗壳

图 2　U Η·r随半径的变化

不同横截面上分速U r 和U z 的合成矢量分布。由图可见,各

横截面上存在着大旋涡。产生的原因是由于矩形蜗壳进口

截面处结构的不对称性。由扩压器排出的气体在靠轮盖侧

遇到的是突扩截面,而靠轮盘侧相对是一个渐扩过程,能量

损失较少,静压恢复盘侧比盖侧完全。静压恢复程度的不同

就在进口截面处致使盘侧气体向盖侧流动,从而在蜗壳的

横截面上诱导出一个旋涡,使气体在蜗壳中沿着螺旋管线

运动,并非遵照原设计的等环量假定按对数螺旋线轨迹运

动。图 2给出了蜗壳宽度中心面上U Η·r的分布规律,U Η·

r随半径的变化确与U Η·r= 常的等环量假定有较大差别。

3. 2　雷诺应力测量结果

　　图 3和图 4给出了蜗壳Υ= 360°截面, R = 89mm 处无因

次雷诺应力分布。 uθ2 öU 0 为紊流强度, u iu j öU
2
0 为雷诺切应力。U 0 为参考速度,取叶轮圆周速度。

图中(a)、(b)、(c)表示3个不同的流量工况。由图可见,随着流量的增加,紊流强度和雷诺切应力减

小,在流量小于设计流量时,紊流强度和雷诺切应力明显增大。可见当流量大时蜗壳中回流区较小,

反之回流区增加则紊流强度和雷诺应力增大。同时我们可看到由于在矩形蜗壳进口突变截面两侧

壁的角区存在有回流区,在回流区中紊流强度和雷诺应力明显高于中间截面主流区的值。在小于设

计流量时,靠轮盖侧雷诺应力高于轮盘侧。3 种不同工况下紊动能的分布表示在图 5 中 ( (a) R =

89mm、Q = 0188Q 0, (b)R = 89mm、Q = Q 0, (c) R = 89mm、Q = 1136Q 0, (d) R = 98mm、Q = Q 0) ,

很明显随着流量增大,紊动能减小,靠近两侧壁处紊动能比中间截面要高得多,同时随着半径R 的

062 航 空 动 力 学 报 第　9　卷



增加,由于气体的粘性扩散,紊动能 K 迅速下降。蜗壳内的紊流流动非常复杂,由于气体从扩

图 3　Υ= 360°、R = 89mm 截面雷诺正应力分布 (○ u2
r öU 0,△ u2

e öU 0,□ u2
z öU 0)

图 4　Υ= 360°、R = 89mm 截面雷诺切应力分布 (○2000 u ruz öU 2
0,△2000 uΗu röU 2

0,□2000 uz uΗöU 2
0)

图 5　涡壳 Υ= 360°截面处

紊动能分布

压器进入蜗壳会突然膨胀,在靠近蜗壳的两侧壁处出现回流区,

流动呈现很强的三维特性,在这一区域粘性扩散起着主要作用,

在有回流区存在的地方,紊流强度、雷诺应力都较大,随着流动

的发展,粘性扩散作用使雷诺应力随半径的增大而减小。

3. 3　测量结果的误差分析

　　实验时压缩机流量由进气管中的阀门调节,测量时流量波

动在±0196◊ 。流量的变化及运行的不稳定性最终均以测量时

均电压和均方根电压的误差形式反映到测量的结果中。在实验

过程中,时均电压值的脉动小于 10mV ,均方根电压值的脉动小

于 1mV。测量过程中测点位置由一套高精度的三维坐标架确

定,可保证位置误差小于 0101mm。这一误差远小于被测区域的尺度,因而由测点空间位置引

起的测量误差忽略不计。热线旋转系统的最小刻度为 1度。假定测量时,时均电压E、均方根电

压 e
′和热线旋转角度 Υ出现极限误差时,即△E = 10mV ,△e

′= 1mV ,△Υ= 1°,最终获得的各待

测量的相对误差详见文献[ 3 ]。表 1中给出了相对误差的最大和最小值。测量结果的相对误差

在实验允许的范围之内。
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表 1　时均速度和雷诺应力的相对误差

相对误差 U z U Η U r uθ2
z uθ2Η uθ2

r uz uΗ uΗu r u ruz

最大值 - 11731 11093 11666 - 51539 31991 - 51539 41937 31511 - 51961

最小值 01008 11092 - 01006 - 01164 - 01127 - 01164 - 01039 01013 - 01163

4　结　论

　　 (1)矩形截面蜗壳的进口有突扩,气体突然膨胀产生涡区,再加上进口截面不对称造成两

侧静压恢复不等,从而在蜗壳圆周方向不同横截面上诱导出大旋涡。使气体在蜗壳中的流动按

类似螺旋管线向前运动。(2)在蜗壳进口截面的两侧角区,存在有回流区,在回流区紊动能和雷

诺应力明显高于中间截面主流区的值。当流量增加时,回流区缩小,紊动能和雷诺应力减小。在

同一流量工况,由于粘性的扩散作用,在同一截面上随半径增大,紊动能和雷诺应力是减小。

(3)虽然蜗壳外壁型线是按等 Α规律设计的,但气体在蜗壳中并不服从等环量的假定。可见蜗

壳截面形状对蜗壳中气体的运动起主要作用。对于矩形截面的蜗壳,避免进口截面的突扩,和

注意其对称性是提高其气动性能的重要方面。
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HOT- W IRE M EASUREM ENT OF 3- D FLOW F IELD
IN A RECTANGULAR VOL UTE
Huang Shujuan , Hu Zhiwe i, M iao Yongm iao

(D ep t. of Power, X i′an J iaotong U n ivers ity , X i′an　710049)

ABSTRACT　　　　32D turbulen t flow fields in a rectangular vo lu te of a sm all cen trifugal
comp resso r w ere m easured w ith a ho t2w ire p robe at th ree acro ss sect ions along its circum ference at
th ree differen t flow regim es. T he space po sit ions w ere adjusted w ith a th ree2dim ensional coo rdinate
fram e. T im e average velocit ies and R eyno lds stress tenso rs w ere calcu lated by m eans of a ho t2w ire
response equat ion w ith th ird o rder of p recision. T he m easured resu lts illust rated two recircu lat ion
regions near bo th side w alls due to abrup t expansion at the in let of the rectangular vo lu te. T he tur2
bulen t k inet ic energy and R eyno lds stresses in the recircu lat ion regions w ere reduced as the flow
rate increases and as the radius increases. In addit ion, asymm etry of the rectangular in let induced
the vo rt ices at differen t cro ss sect ions of the vo lu te, and m ade the trace of the flow as a curved
sp irochaeta. In consequence, the abrup t expansion and the asymm etry of the in let m ust be avo ided.

Key words　T urbulen t flow　F low field　Ho t2w ire p robe　M easurem ent

EXPER IM ENTAL STUDY OF 3- D TURBUL ENT FLOW F IELD
IN A 90°BEND P IPE

Shang Hong, Wang Shangj in , Xi Guang, Yuan M in j ian
(D ep t. of Power, X i′an J iaotong U n ivers ity , X i′an　710049)

Kong Qingl i
( Ins titu te of Shenyang B lower P lan t, Shenyang　)

ABSTRACT　　　　T he 32D turbulen t flow field in a 90°st rongly curved p ipe (D = 280mm ,

R cöD = 0187) has been experim entally studied under differen t R eyno lds num bers (R e= 2178×105

～ 5140×105) w ith a single slan t ho t2w ire m easurem ent system and a five2ho le dynam ic p robe. T he
detailed experim ental resu lts are given, including the dist ribu t ions of 32D tim e2averaged velocit ies,

tu rbulen t energy, to tal p ressure and stat ic p ressure along the curvature direct ion at five differen t
cro ss2sect ion. It is show n that the lo ss in th is st rongly2curved p ipe m ain ly occurs near the inner2
side w all, and increases rap idly near the 90°cro ss2sect ion due to flow separat ion. Stat ic p ressure
dist ribu t ion near the outer2side w all is h igher than that near the inner2side w all th roughout. T he
flow near the inner2side w all accelerates from the 90°to the 30°cro ss2sect ion and decelerates after
30°cro ss2sect ion. But near the outer2side w all, the tendency becom es adverse, and the p ressure gra2
dien t here is m uch sm aller than that near the inner2side w all.

Key words　T urbulen t flow　F low field　P ipe flow

EXPER IM ENTAL STUDY ON GASDY NAM IC PERFORM ANCE
OF INTAKE W ITH PL ENUM BY PASS

Chen Xiao, L i L ulong, M a Rulong
(2nd D ep t. , N anj ing U n ivers ity of A eronautics and A stronautics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　T he in take w ith p lenum bypass is a new 2type subsonic in take fo r civil
m edium 2range aircraft. Its geom etry is considered. A model of th is type has been designed, w h ich
scale is 1÷2. Experim ents of flow visualizat ion, gasdynam ic perfo rm ance and fo reign object th row 2
ing have been done. T he experim ental resu lts show that its perfect gasdynam ic perfo rm ance and
flow steadiness sat isfy the requirem ents of aerop lane and engine. Compared to the in take w ith p ipe
by2pass, th is new 2type in take has m any advantages, especially the imp roved ability of elim inat ing
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