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高负荷叶片弯曲对壁面流动的影响3

哈尔滨工业大学　　韩万今3 3 　吕红卫　芦文才　王仲奇

【摘要】　测量了低展弦比高负荷涡轮直叶片和正、反弯叶片叶栅端壁和叶片表面静压及流道内损

失沿流向的发展,并对端壁和叶片吸力面上的流动进行了墨迹显示。实验结果表明:叶片正弯增大

了叶栅进口段逆压梯度,并在叶片吸力面前部形成反“C”型静压等值线,加剧了叶片前缘的鞍点分

离和吸力面分离线向叶栅中部的收敛。叶片反弯减小了叶栅进口段逆压梯度,在吸力面进口形成

垂直于端壁的静压等值线,不仅削弱了鞍点分离,而且造成吸力面上的自由涡层型分离,避免了吸

力面上、下分离线相交,因此二次旋涡损失大为降低。
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1　实验模型
实验叶栅为 3套高负荷透平矩形叶栅: (a)直叶片叶栅; (b)正弯叶片叶栅 (见文献 [ 1 ]图

1) ; (c)反弯叶片叶栅 (见文献[ 2 ]图 1)。在叶片弯曲的同时保持平行端壁平面内的叶型为最佳

形状。叶栅的其它参数与文献[ 2 ]相同。

考虑到实验叶栅几何形状对称于中分面,测量和显示在半叶高内进行。在名义工况下 (零

冲角)采用五孔微型球头测针测量气流的总压、静压和方向,由栅前至栅后共设 10 个测量面

(见文献[ 2 ]图 2)。在端壁上设置了 20排合计 128个静压测孔。在叶片表面由 011至 015相对

叶高等距地沿叶型设置了 5排静压测孔,每排 42孔。

2　实验结果讨论
涡轮机流动分析表明: 叶栅的几何形状和进口流场决定了通道内壁面静压分布和二次流

特征。在亚声速流动条件下,下游叶栅几何形状的变化必然影响到上游进口附面层厚度的变

化。同样,进口附面层厚度的变化也必然影响叶栅中的流动。在风洞出口不安装或安装不同型

式叶栅测得的进口附面层参数列于表 1。在 4种情况下,上、下端壁附面层测量值相等,说明进

口流场调整得很均匀。与直叶栅比较,正弯叶栅进口附面层最厚,反弯叶栅较薄。在以后的讨

表 1　进口端壁附面层参数

附面层参数 不安叶栅 直叶栅 正弯叶栅 反弯叶栅

厚度 ∆(mm ) 2316 2619 3312 2416

位移厚度 ∆3 (mm ) 215 219 315 217

动量损失厚度Η(mm ) 117 210 213 118

论中可知,进口附面层厚度取决于叶栅进口段沿流向逆压梯度的大小。



图 1、2表示出端壁流动结构。进口附面层遇叶片前缘卷起形成马蹄涡。该涡吸力面分支

围绕进口边向吸力面对流并在壁角内继续存在,压力面分支穿过流道向相邻叶片的吸力面卷

吸。马蹄涡如此分裂形成的分离线与附着线相交,构成了鞍点流动形态。鞍点的位置、马蹄涡

图 1　端壁静压等直线分布 (a)正弯叶片 (b)反弯叶片

图 2　端壁极限流线墨迹显示 (a)正弯叶片 (b)反弯叶片

图 3　节距平均静压系数沿轴向的变化

的强度与尺度依赖于叶栅进口段流向逆压梯度。与直叶片

比较,由于正弯叶栅进口流向逆压梯度较大 (图 3中●直叶

片,○正弯叶片,×反弯叶片) ,进口附面层较厚,因此鞍点

远离压力面并移向上游,马蹄涡两个分支的强度与尺度也

较大。在反弯叶栅中可见到相反的现象:鞍点倒退入通道并

接近压力面,马蹄涡两个分支的强度与尺度较小。

如图 2所示,分离线由鞍点穿过流道与相邻叶片吸力

面相交,从交点开始贴绕着吸力面和端壁交线向下游延伸。

同一流道内的马蹄涡两个分支、没卷入马蹄涡的进口附面

层以及分离线后的新生附面层在横向压力梯度的作用下向

吸力面扭曲,在吸力面壁角内形成通道涡。影响通道涡形成位置、强度和尺度的主要因素是流

道横向压力梯度和叶栅进口流向逆压梯度。高负荷叶片具有大曲率叶型,流道内横向压力梯度

很大。虽然叶片的正、反弯可能引起端壁上的横向压力梯度降低或升高,但变化值小得可忽略。
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显然,造成 3种叶栅通道涡形成位置、强度和尺度不同的原因仅是叶栅进口流向逆压梯度。若

以端壁附近高损失的出现作为通道涡形成的标志,由图 6可见,直叶栅的通道涡起始于 4、5测

量面之间,正弯叶栅起始于测量面 4,反弯叶栅起始于测量面 6。

通道涡形成后,从端壁卷起,沿叶片吸力面分离线向叶栅中部发展。由图 4、5可见,吸力面

分离线大约起始于通道涡形成位置,并从此处向叶栅中部收敛,但是 3种叶栅吸力面分离线向

叶栅中部的收敛速度明显不同。吸力面附面层分离流动类型和叶片表面展向静压梯度是影响

图 4　叶片吸力面静压等值线 (a)正弯叶片 (b)反弯叶片

图 5　吸力面流动墨迹显示 (a)正弯叶片 (b)反弯叶片

图 6　节距平均损失系数沿叶高的分布[3 ]

分离线收敛速度的两个主要因素。直叶片与正弯叶片吸力面的流动形态相类似,两种叶片在进

口段都形成了反“C”型静压等值线,因此进口段附面层流向壁角,在那里汇合新生端壁附面

层,形成极限流线从一侧向分离线渐近的气泡型分离流动。在反弯叶栅中,吸力面进口段等压
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线几乎为垂直于端壁的平行线,反“C”型静压等值线出现在吸力面中部,极限流线从两侧向分

离线收拢,这是典型的自由涡层型分离,延缓了分离线向叶栅中部的收敛。无论气泡型分离还

是自由涡层型分离,都通过始于分离线的分离面向通道涡输送低能气体,但是前者比后者输送

的数量大得多,它加速了通道涡向叶栅中部的发展,并提高了涡本身强度和尺度增长的速度。

高负荷直叶片流道内的展向静压梯度由通道涡诱导产生,由端壁至涡心为负压梯度,由涡

心至叶栅中分面为正压梯度。在弯叶片叶栅中,沿叶高的静压场由两部分组成:一是通道涡诱

导出来的压力场;二是叶片弯曲产生的叶片力沿叶高的分力形成的压力场。正弯叶片的叶片力

沿叶高分量形成沿叶高的负压梯度,它驱动上、下通道涡在强度和尺度迅速增长的同时向叶栅

中部急剧发展,两涡在测量面 8汇合。强度相等、旋向相反的两个通道涡相互强烈作用,产生大

量动能耗损,在叶栅中部形成大片高损失区,损失峰值高达 8615◊ (图 6,测量面 9; 图中●直

叶片,○正弯叶片,×反弯叶片)。在反弯叶栅中,叶片力沿叶高的分量形成沿叶高的正压梯度,

它抑制通道涡向叶栅中部发展,直到出口截面,上、下通道涡仍不能汇合,使二次旋涡损失大为

降低。在本实验条件下, 直叶栅和正、反弯叶栅的总损失系数分别为 011948、012255 和

011572。与直叶片比较,正弯使损失增加 1516◊ ,反弯使损失下降 1913◊ 。
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nen ts. T he sh if ts in eff iciency resu lted from the change of t ip clearance w ill be p redicted by
sem i2emp irica l fo rm u la, w ith the aid of the t ip clearance model of the vara t ion s of the t ip
clearance, eff iciency and th ru st w ith tran sien t t im e have been est im ated. T he resu lts p rove
the effect iveness and accu racy of the model.

Key words　Gas tu rb ines　T ran sien t p rocess　B lade t ip　C learance

EFFECT OF CURV ING OF HEAVY -D UTY BLAD ES ON W ALL FLOW
Han W an j in , LüHongwe i, L u W enca i, W ang Zhongq i

(Power Eng ineer ing D ep t. H a rbin Ins titu te of Technology , H a rbin , 150001)

ABSTRACT　　　　Stat ic p ressu res on endw alls and b lade su rfaces and grow th of the
lo sses a long flow direct ion w ere m easu red, and the flow visualiza t ion s of the endw all and
b lade suct ion su rface w ith ink traces w ere also m ade. T he experim en ta l resu lts show that the
po sit ive cu rving of the b lade increases the st reamw ise adverse p ressu re gradien t in the cas2
cade in let and m akcs isobars on the fron t part of the b lade suct ion su rface in to oppo sed“C”
shape, thereby the saddle po in t separa t ion near the b lade leading edges and convergence of
separa t ion lines on the suct ion su rface to the cascade m iddle are in ten sif ied. T he negat ive
cu rving of the b lade reduces the adverse p ressu re gradien t in the cascade in let and m akes iso2
bars perpendicu lar to the endw all on the fron t part of the b lade suct ion sarface. A s a resu lt
no t on ly the separa t ion flow near saddle po in t w eaken s, bu t a lso the separa t ion flow on the
suct ion su rface tu rn s in to free vo rtex lam inal separa t ion so as to aviod in tercep t ion of the up2
per and low er separa t ion lines. In con sequence, the secondary vo rtex lo sses are decreased
great ly.

Key words　T u rb ines　Cu rving　B lades　W all f low

CHARACTER IST ICS OF INTERNAL FLOW PERFORM ANCE
OF AN STF FAN PROPUL SION SY STEM

Shan Peng and M a J ihua
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he to ta l characterist ics of a Superson ic T h rough F low (ST F) fan
p ropu lsion system of unconven t ional configu ra t ion have been studied. T herefrom som e con2
clu sion s are ob ta ined as: 1. T he system ’s bypass ra t io m u st be act ively con tro lled by adju st ing
bo th co re and bypass engine’s th rough flow areas. 2. A genera l p ropu lsion system w ith a by2
pass ra t io variab le cycle is ab le to ho ld a h igher fan comp ression ra t io o r a st ronger fan pow er
in superson ic fligh t, w hen it is coup led w ith a variab le co re nozzle crit ica l sect ion area. 3. Fo r
th is new concep t p ropu lsion system , the specif ic th ru st per un it of the to ta l a ir m ass flow
does no t vary w ith alt itude up to the st ra to sphere. Som e calcu la t ional resu lts are p resen ted
b rief ly to suppo rt the above2m en tioned conclu sion s.

Key words　Superson ic fligh t　Superaon ic th rough flow　T u rbofan　P ropu lsion s char2
acterist ics

EVAL UAT ION OF SAFETY L IVES OF AEROENGINE PARTS
Kong Ruil ian and W ang Yanyong

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he safety lives of parts in an aeroengine are determ ined by u se of
the confidence lim its of th ree2param eter W eibu ll d ist ribu t ion. T he safety lives ob ta ined by
the po in t est im at ion of th ree2param eter W eibu ll d ist ribu t ion have been compared w ith tho se
of tw o2param eter W eib ll d ist ribu t ion. It is show n that th is m ethod is conven ien t in engineer2
ing app lica t ion.

Key words　A ircraft engines　Confidence lim it　Safety　L ife
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