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稠度对弯叶片压气机叶栅特性的影响3
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【摘要】　对压气机叶栅中采用弯曲叶片后,叶栅气动特性与叶栅稠度的关系进行了实验研究。结

果表明,随叶栅稠度的增加,叶栅损失在大部分冲角下呈增高的趋势。在正弯曲叶栅中,对应最小

损失的冲角出现在正冲角下; 在反弯曲叶栅中,对应最小损失的冲角为负冲角。为了降低损失,正

弯曲叶栅的稠度应低于直叶栅,而反弯曲叶栅在与直叶栅相当的稠度下,具有良好的冲角特性且

叶栅损失降低。

　主题词:　压气机　叶栅流动　稠度

　分类号:　V 23113

1　前　言
　　在影响叶栅二次流的因素中,长度项是一个重要的方面,即展弦比和叶栅稠度[1 ]。展弦比

不仅影响压气机的几何尺寸,而且与压气机的喘振裕度密切相关,其值的大小与叶栅二次流损

失有着直接的关系,现代航空发动机发展趋势之一就是采用低的展弦比[2 ]。叶栅稠度不仅影响

叶片的气动负荷,而且还与强度、结构等因素和指标有关。而弯曲叶片作为降低压气机叶栅二

次流损失、改善叶栅气动性能的一种方法和措施,已得到许多实验的证实[3- 9 ]。在本文中,针对

不同的弯曲叶片型式,即常规直叶栅、叶片压力面两端皆与端壁成 25°角的正弯曲叶栅和叶片

吸力面两端皆与端壁成 25°角的反弯曲叶栅,在 4种叶栅稠度下进行了叶栅出口流场的研究,

讨论了稠度对叶栅损失和二次流等叶栅特性的影响。这 3 种叶栅均是由 7 片NA CA 65-

24A 10- 10系列叶型的叶片组成,其几何参数和进口条件为: 叶片弦长 160 mm ,叶片弯曲角

59. 5°,安装角 20°,弦长 bö节距 t为 2,展弦比 höb为 1,叶片几何进气角 49. 75°; 叶片几何出气

角- 9175°,进口弦长雷诺数 6. 5×105,进口马赫数 012,进口附面层厚度 20 mm ,实验冲角 i为

0°,±5°, + 10°,叶栅稠度 Ρ= böt为 1133, 2100, 2167, 3133。

实验是在哈工大低速风洞自动测试系统上完成的,利用五孔束状探针测量了 3种叶栅出

口气流的总压、静压以及出口气流角沿节距和叶高的变化,测点布置等与文献[ 3, 4 ]一致。

2　实验结果分析
　　当叶栅的几何进气角和几何出气角确定后,为保证压气机叶栅有效地工作 (叶栅的扩压因

子D≤0. 6) ,叶栅的稠度不能随意地选取。对我们采用的直叶栅几何参数,在叶栅中不可压气

流流动情况下 (本论文实验可以认为是不可压的) ,可以利用下式[10 ]来计算可用的叶栅稠度范

围,以便于满足D≤0. 6的要求:



D = 1 -
co sΑ1p

co sΑ2p
+

co sΑ1p

2 (böt)
( tgΑ2p - tgΑ1p ) (1)

　　其叶栅稠度 Ρ= böt应该大于 1171。文献[ 1 ]曾指出,稠度的

一般范围在 015- 215之间,对弯曲角较大的叶栅应取较大的稠

度值。以直叶栅的实验结果看 (见图 1) ,叶栅稠度应取在 210-

215 的数值范围内, 这样叶栅的低损失区域增宽, 损失系数较

小,具有良好的冲角特性。为了分析 3种叶栅之间的损失值变化

情况,图 1给出了不同叶栅在不同冲角下叶栅出口按质量平均

的总损失系数 Νλm 随 Ρ的变化关系。在零冲角和负冲角下[图 1

(a)和 (b) ],正弯曲叶栅在所有稠度下的叶栅损失值均高于直叶

栅,表明在这样的冲角范围内,不宜采用正弯曲叶片来改善叶栅

图 1　不同叶栅在不同冲角下损失与稠度的关系 (3 直叶栅,○ 正弯曲叶栅,□ 反弯曲叶栅)

的气动特性。但在正冲角及较低稠度下 (1133< Ρ< 2100) [见图 1 (c)和 (d) ],采用正弯曲叶片

可以降低叶栅的损失,改善叶栅的气动性能,这说明对一定的具体情况,正弯曲叶片仍不失为

降低叶栅二次流损失,改善叶栅气动特性的一种手段。反弯曲叶栅在 4个冲角下均有损失系数

值低于直叶栅的情况,表明只要几何参数选择得合理,反弯曲叶片可以降低叶栅的总损失。在

- 5°冲角时除 Ρ= 1133时损失值与直叶栅相近外,其余 Ρ下的损失均有所降低; 零冲角时和+

5°冲角时总损失比直叶栅有所降低的稠度范围有所减小; 而在较大正冲角和合适的 Ρ时,反弯

曲叶栅的损失值降低的相当大,最大可达 29103◊ [4 ]。从图 1的 4个图中可见最明显的是反弯

曲叶栅在 Ρ= 2100时,所有冲角下的损失值对比直叶栅来讲均得到了降低,这表明在中等稠度

下采用反弯曲叶栅是降低叶栅损失的有力手段。由图 1可知,在本实验叶栅参数下,反弯曲叶

栅合适的稠度范围大致为 118< Ρ< 217。

稠度改变时,叶栅出口二次流速度矢量也发生了变化。对直叶栅 (图 2 中 PS—压力面,

SS—吸力面) ,稠度增加时,由于叶栅流道当量扩张角的减小,通道涡没有充分的发展,气流分

离现象减弱,因此由于气流分离所造成的损失较小,但由于稠度的提高,气流的摩擦损失所占

的比例大大提高,因此总损失提高。叶片正弯曲后,叶栅中的三维流动状况在叶栅出口处可见

有所加强。在同一稠度下,与直叶栅相对比,正弯曲叶栅的通道涡更强 (见图 3)。通道涡的卷吸

和由两端指向叶栅中部负压梯度的共同作用,使两端区低能流体向叶栅中部迁移,两端区高损

失核心更加靠近叶栅中部。低能流体迁移的结果使正弯曲叶栅中部的损失增加,这与文献[ 3,
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6 ]的分析是一致的。低稠度时,正弯曲叶栅出口二维流动区域扩大 (对应叶栅出口的低损失

区) ,该区域的扩大使叶栅的总损失降低。在较大冲角下 (i≥+ 5°) ,虽然叶片吸力面附面层增

厚和低能流体向叶栅中部的集聚导致了叶栅中部损失的增加,但由于正弯曲叶栅内三维压力

场分布的改善[7, 8 ] ,正弯曲叶栅的总损失系数相比于直叶栅得到降低。

图 3　不同稠度时正弯曲叶栅出口二次流速度矢量图

反弯曲叶栅在高稠度时 (Ρ= 3133和 Ρ= 2167) [图 4 (a)和 (b) ],叶栅中部的势流区与直叶

栅相比变化不大,而两端角区流动状况更为复杂,这两个稠度下的流场未见明显的改善。在稠

度降低时,根区损失有所降低,角区三维流动状况比 Ρ= 3133时减弱,但叶栅中部有所加强, Ρ
= 2. 00时的叶栅损失在所有冲角下均得到降低 (图 1) ,吸力面上气流分离程度在 Ρ再降低时
又有所加强[图 4 (c) ],因此叶栅总损失提高,叶栅出口二次流速度矢量也更为复杂。这是由于

在小稠度下 (Ρ= 1133) ,通道涡向吸力面ö端壁角区输送低能流体的能力减弱,所以增厚的端壁

附面层沿节距方向扩展,高损失区增宽,角区分离有所加剧,低能流体的大量积聚,导致了损失
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图 4　不同稠度时反弯曲叶栅出口二次流速度矢量图

的急剧升高。

3　结　论
　　 (1)随叶栅稠度的提高,叶栅损失在大部分冲角下表现为增高的趋势。直叶栅和正弯曲叶

栅随稠度的增加,最小损失冲角向正冲角变化。反弯曲叶栅随稠度的增加,最小损失冲角出现

在负冲角下,较小的稠度对反弯曲叶栅不适宜。 (2)合理的稠度选择,可以改善叶栅的流场结

构,降低叶栅二次流损失。在本实验条件和叶栅参数下,直叶栅的稠度应取在 2. 0～ 2. 5范围

内,反弯曲叶栅在稠度为 1. 8～ 2. 5时具有良好的冲角特性且叶栅损失比直叶栅降低; 正弯曲

叶栅为降低损失,较合理的稠度应在 1. 33～ 2. 0之间。(3)存在叶片弯曲型式、稠度的选择等叶

栅几何参数的合理匹配问题。匹配合理,采用弯曲叶片可有效控制叶栅内的二次流发展,降低

叶栅的二次流损失。
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M UL T IPL E- SECTOR PARALL EL COM PRESSOR MOD EL
FOR FLOW F IELD CALCULAT ION UND ER D ISTORT ION

Song W enyan , L iM ing, Fan Fe ida
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　T h is paper describes in som e deta il the m ethod fo r compu ting an
ax ia l- f low comp resso r f low field under d isto rt ion. Based on the m u lt ip le- secto r para llel
comp resso r model and stream line cu rvatu re m ethod, the stage dist ribu t ion s of the param e2
t res of d isto rted flow field, such as to ta l p ressu re, to ta l tempera tu re, sta t ic p ressu re, sta t ic
tempera tu re, a ir velocity and sw irl angle, are ob ta ined by so lving the radia l- equ ilib rium e2
quat ion, then the deta ils of comp resso r f low field under the given in let d isto rt ion can be
reached. A s an examp le the flow field compu ta t ion fo r a single stage comp resso r has been
comp leted under the in let circum feren t ia l d isto rt ion. T he resu lts demon stra te the p ract ica l
value of the m ethod.

Key W ords　Parallel comp resso rs　D isto rt ion facto rs　F low field sim u la t ion

AN EXPER IM ENTAL OBSERVAT ION
ON STALL OSC ILLAT ION AT LOW FLOW RATE

IN A CENTR IFUGAL IM PELL ER
Da i J i and Chen J ingy i

(Ins titu te of Eng ineer ing Therm op hys ics, CAS , B eij ing　100080)

ABSTRACT　　　　A n experim en t w as conducted to invest iga te the self- excited flow
o scilla t ion in a cen trifugal fan impeller. T he un steady dynam ic p ressu res w ere m easu red
around the periphery of the impeller ou t let w ith 8 h igh- respon se tran sducers. T he experi2
m en tal ob servat ion show s the ex istence of a low er frequency, non ro ta t ing o scilla t ion in the
low flow rate condit ion s. T he m easu rem en ts a lso indica te that the o scilla t ion is un stab le a t a
sho rt du ra t ion and at a local po sit ion, and the periphera l d ist ribu t ion of o scilla t ion strength is
non - un ifo rm. T he analysis show s that there m ay be som e rela t ion sh ip betw een the self ex2
cited flow o scilla t ion and ro ta t ing sta ll, especia lly du ring incep t ion behavio r of ro ta t ing sta ll.

Key W ords　Cen trifugal type　 Impeller　D ynam ic tests

EFFECTS OF SOL ID ITY ON CHARACTER IST ICS
OF COM PRESSOR CASCAD E W ITH CURVED - BLAD E

Zhong J ingjun , W ang W e i, Su J iex ian , W ang Zhongq i
(Energy Science and Eng ineer ing College, H a rbin Ins titu te of Technology, H a rbin　150001)

ABSTRACT　　　　T he rela t ion sh ip betw een so lid ity and the characterist ics of com 2
p resso r cascades w ith cu rved b lades is invest iga ted. T he experim en ta l resu lts show that w ith
the increase of cascade so lid ity, the cascade lo ss increases a t mo st incidences. T he m in im um
lo ss incidence of the st ra igh t and po sit ive cu rved b lade cascade takes p lace at po sit ive inci2
dences, w h ile the negat ive cu rved b lade cascade appears a t negat ive incidence. In o rder to re2
duce the lo ss, the so lid ity fo r the po sit ive cu rved b lade shou ld be less than that of the
st ra igh t b lade. In the case of the sam e so lid ity, the secondary lo ss can be reduced and good
incidence characterist ics can be ob ta ined w ith the negat ive cu rved b lade, compared w ith the
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st ra igh t b lade cascades.

Key W ords　Comp resso rs　Cascade flow　So lid ity

THREE- D IM ENSIONAL FLOW F IELD INSID E
A COM PRESSOR ROTOR T IP REGION

M a Hongwe i and J iang Haokang
(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　　　　A n experim en ta l study of the th ree- d im en sional f low field in side
the t ip reg ion of a low - speed, large- scale ax ia l- f low comp resso r ro to r has been comp let2
ed. W ith the help of a ro ta t ing fou r- coo rd inate p robe traverse m echan ism , the m easu rem en ts
w ere conducted w ith a five- ho le con ica l p robe in bo th design condit ion and near sta ll condi2
t ion. T he resu lts ind ica te that the t ip leakage vo rtex p lays a decisive ro le in the t ip reg ion
flow in the design condit ion, leading to sub stan t ia l f low lo ss and b lockage in the passage. In
near sta ll condit ion, f low separa t ion occu rs on the b lade suct ion su rface w h ile rad ia lm igra t ion
of the boundary layer on the suct ion su rface is st rong, w h ich m akes mo re low - energy flu id
accum u late a t the co rner betw een the casing annual w all and the suct ion su rface. A co rner
vo rtex is induced by the t ip leakage flow , and the low - energy flu id m igra tes to the p ressu re
side due to the effect of the leakage vo rtex. Strong flow m ix ing among the co rner vo rtex, the
leakage vo rtex, the boundary layer on the casing w all and the m ain flow occu rs a t m edian
part of the passage, w h ich leads to sub stan t ia l deficiencies of rela t ive to ta l p ressu re and rela2
t ive velocity.

Key W ords　Comp resso rs　Ro to rs　T h ree- d im en sional boundary layer

SW EEP F IN ITE EL EM ENT SOL VER
FOR 3- D V ISCOUS COM PRESSIBL E FLOW

IN RECTANGULAR NOZZL E
Zhao Guip ing and Shen Huil i

(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A num erica l an lysis m ethod of th ree - d im en sional comp ressib le
viscou s flow has been developed fo r a rectangu lar exhau st nozzle in w h ich the shape of the
circu lar- to - rectangu lar duct changes ab rup t ly and its f low field is very comp lex. T herefo re,
the sw eep fin ite elem en t m ethod p ropo sed by the second au tho r in 1983 is emp loyed since the
govern ing equat ion s are direct ly u sed to estab lish the elem en t equat ion. In th is paper, a hexa2
hedra l elem en t of 27 nodes is adop ted fo r spacia l d iscret iza t ion, and app lied to a C- D nozzle
flow field and severa l t ran sit ion duct and nozzle flow fields. T he resu lts are in good agreem en t
w ith the experim en ta l data, and indica te the effect iveness and accu racy of the m ethod.

Key W ords　F in ite elem en t m ethods　Jet nozzles　T h ree- d im en sional f low s

EXPER IM ENTAL STUDY ON P IN F IN ARRAY FLOW F IELD
Su Hongzhen , L iu Songl ing, Chen Fuqun , Xu D uchun
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A n experim en ta l study w as perfo rm ed to invest iga te the staggered
p in fin array flow field in the specia lly con structed sm all w ind tunnel. T he experim en ta l re2
su lt g ives the deta iled dist ribu t ion s of the flow field param eters. T he analysis reveals that the
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