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冲角对涡轮低压导向器气动特性
影响的实验研究

顾中华　韩万今　周　逊　芦文才　王仲奇
(哈尔滨工业大学 241教研室,黑龙江 哈尔滨　150001)

摘要: 本文实验研究了通过前置可调导叶改变来流气流方向对涡轮低压导向器环形叶栅损失的产生与分布

的影响,以及在沿叶高不同分布的冲角下模型叶栅气动特性的变化。在不同的沿叶高分布的进气冲角下,详

细地测量了导向器出口流场和叶栅表面静压分布,得出导向器总流动损失随平均冲角的变化,从而确定了对

应最小流动损失的冲角范围,对导向器的变工况性能做出了评价。

关　键　词: 冲角;叶栅;气动特性;实验

中图分类号: V 23113　　　　　文献标识码: A

1　实验装置和实验模型

　　低压导向器处于高压级动叶和低压级动叶之

间,由于级间、叶列间流场的相互干扰,低压导向

器中的流场是非定常的[1, 2 ] ,此外,由于涡轮工作

条件变化时,流量会有一定范围的改变,必然会引

起低压导向器进气冲角的变化[3 ]。在单列叶栅实

验中无法模拟出低压导向器的上述上、下游条件,

为了尽量接近实际流动情况,在低压导向器上游

设置可调导向叶栅,改变冲角及其沿叶高的分布

规律,详细测量导向器出口流场参数沿叶高和节

距的变化,这样来评价低压导向器变工况性能的

好坏。

实验装置: 实验是在哈尔滨工业大学的环形

叶栅实验风洞上进行的。在低压导向器气动特性

的实验中,在原涡轮高压级动叶位置安置了可调

导向叶栅,为均匀化可调导叶后的气流,在可调导

叶后适当加一段截面不变的延长段。实验模型纵

剖图表示在图 1中。

实验模型: 前置可调导叶设计成尾部相对于

设计位置可转动的。导叶尾部可转动±10°,±20°

和±30°,再加上设计位置,共有 7 种几何出气角

(图 2)。在实验中,气流流出可调导叶的出气角由

可调导叶出口流场测量决定。

图 1　涡轮低压导向器气动特性实验装置简图

图 2　可调导叶位置与实验叶栅积迭示意图

低压导向器几何相似地缩小制成模型叶栅,

叶栅的重要几何与气动参数为: 径高比 518,展弦

比 1113,叶片数 32,栅前总压 5010 Pa (表压) ,叶
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高中部马赫数 012328,雷诺数 212746×105。

测量方法: 在前置导叶后与模型叶栅后设置

两个测量面 (图 1) ,在前置导叶后设置 11×17 (周

向×轴向)共 187 个测量点, 在模型叶栅后设置

24×19 (周向×轴向)共 456个测量点。测量采用

球头直径为 215 mm 的球型五孔探针进行非对向

测量。

在低压导向器叶片表面 10% , 30% , 50% ,

70%和 90%相对叶高布置了共 96个静压孔测量

表面静压。

数据定义:静压系数定义为

pθ1 = (p 1 - p a) ö(p 3
0 öp a) (1)

式中: p 1 为测点的静压, p
3
0 为导向叶栅前的总

压, p a 是环境大气压。

能量损失系数定义为:

Ν=
(p 1öp 3

1 ) (k- 1) ök - (p 1öp 3
0 ) (k- 1) ök

1 - (p 1öp 3
0 ) (k- 1) ök (2)

式中: p
3
1 为测点的总压。

二次流速度矢量的定义依赖于流场主流方向

的定义,在本实验数据的处理中,叶栅出口的主流

方向定义为出口处的质量平均的速度方向。

本实验测量参数的综合极限误差小于 1%。

2　实验结果与讨论

　　通过在模型叶栅前设置可调导叶改变冲角及

其沿叶高的分布,测量了 7 种冲角分布方案的可

调导叶及模型叶栅的出口流场。7个方案的冲角

沿叶高分布见图 3,平均冲角分别为 25°, 9°, - 1°,

- 8°, - 13°, - 20°, - 28°。为了比较冲角变化对模

型叶栅出口气动参数及其分布的影响,将平均冲

角接近零度的方案 2作为基本工况。

图 3　实验冲角沿叶高分布

从各方案的损失系数等值线 (图 4 (a) )的对

比中可以发现,正冲角 (方案 1, 2)明显比零冲角

(方案 3)和小负冲角 (方案 4)的损失区要大,尾迹

区相对比较宽,端部损失也较大;随着冲角的逐步

减少 (方案 2, 3) ,端部损失区逐渐减少、减薄, 尾

迹区也减小,尤以方案 3的尾迹区最窄;但是当负

冲角进一步增大 (方案 4, 5, 6) ,可以看到尾迹区

稍有增加,上下端壁损失区显著增大。

根据出口截面的二次流矢量图 (图 4 (c) )可

以看到,冲角在 25°到- 28°变化的过程中,通道涡

强度和位置有明显变化:冲角越小,通道涡强度越

弱,位置越靠近端壁,到- 28°冲角时 (方案 7) ,通

道涡已难以辨别。

在平均冲角为 0°的设计工况下 (方案 3) , 在

流道内存在横向压力梯度,在它的作用下,叶栅两

端压力侧附面层向吸力侧集聚,并在叶片吸力面

上分离,在出口尾迹区内形成对应上下通道涡的

两个损失核心,这两个损失核心分别位于 10%和

80%相对叶高。在叶顶区,模型叶栅外壁子午扩张

角较大,气流绕流时先是过膨胀,然后遇到逆压梯

度,附面层增厚并从外壁面上分离,在径向正压梯

度的作用下,在向轮毂区输运时进入上通道涡低

压区,与上通道涡相互作用,产生了高损失区。在

轮毂区,径向正压梯度驱动的径向串流与下通道

涡相互作用,形成了另一个高损失区。由此看来,

模型叶栅的气动性能,取决于叶顶区外壁面与吸

力面两个分离及两者间的相互作用和径向串流与

轮毂壁面上横向二次流的汇合。

当平均冲角增大到 9°(方案 2) , 流道内的横

向压力梯度增强,表现为横向二次流加剧,压力侧

附面层低能流体都被输运至吸力侧,损失系数图

中可以看出该方案尾迹区内损失值升高,同时尾

迹宽度加大,这是由于正冲角下,吸力面存在较大

的流向逆压梯度 (图 5) ,产生的附面层分离。通道

涡是由横向二次流引起的,随着正冲角的增大,通

道涡的强度与尺度也增加,涡心的位置与设计工

况相比分别远离外壁面与轮毂,位于 75%和 15%

相对叶高。在正冲角下,一是由于附面层多是集聚

于吸力侧,吸力侧的径向正压梯度通常大于压力

侧[3 ] ,因此在横向二次流加剧的同时,也加剧了径

向二次流; 二是由于模型叶栅外壁较大的子午扩

张角引起的端壁附面层分离与上通道涡的相互作

用, 顶部高损失区显著增加。当平均冲角增大到

25°(方案 1) , 流道内的横向压力梯度进一步增

强,二次流加剧,压力侧附面层低能流体都被输运

至吸力侧, 吸力面的流向逆压梯度增大, 分离加

剧。损失系数图中可以看出该方案尾迹区内损失

值升高,同时尾迹宽度加大。通道涡的强度与尺度

也进一步增加,涡心的位置更加远离端壁, 位于
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图 4　7个方案实验叶栅出口截面的测量结果

65%和 20%相对叶高。尽管由轮毂至 1ö3相对叶

高范围内几乎不存在势流区,然而高损失集聚在

尾迹区内仍然十分明显。

当平均冲角由 0°(方案 3)开始减小为- 8°时

(方案 4) ,伴随着气流折转角的下降,流道内横向

压力梯度减弱,上下通道涡的强度减小,尾迹区的

宽度变窄,通道涡的位置分别向外壁与轮毂接近,

分别处于 7%和 80%相对叶高,涡心对应的高损

失值下降,涡的尺度减小。由于负冲角削弱了横向

压力梯度,外壁附面层输运至吸力侧的流动减缓,

外壁上的附面层低能流体增厚。冲角继续下降到

- 13°(方案 5) , 通道涡的强度与尺度进一步减

小,位置贴近端壁,涡心大约位于 5%和 90%相对

叶高。横向压力梯度有较大的降低,压力侧的附面

层已大部分不能被输运到吸力侧,能量损失沿节

距方向扩散到整个流道。除此之外,在大负冲角

下,气流在叶片压力面进口发生过膨胀,然后遇扩

压段,附面层增厚并发生分离。同时,较大的外壁

扩张角也引起外壁附面层分离。压力面分离与外

壁分离相互作用, 引起叶顶区损失急剧升高 (图

6)。当冲角进一步减小到- 20°(方案 6) ,下半叶

高负冲角大到- 22°左右, 叶片压力面附面层增

厚、分离,压力侧低能流体大部分不能被输运至吸

力侧,高损失也扩散到整个流道,节距平均损失系

数升高,上通道涡还可辨认,下通道涡已非常弱。

负冲角增大到- 28°(方案 7) ,整个叶高处于大负

冲角下,流动损失的均匀化遍及整个流场,叶片压

力面及外壁分离损失剧烈增高,节距平均损失系

数沿叶高呈“C”型分布 (图 6)。

由以上的分析可见,当气流绕流叶栅有较大
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转折角时,即在零冲角和正冲角下,上下通道涡具

图 5　7个方案中节距平均损失系数沿叶高分布

图 6　损失系数的平均冲角特性

图 7　损失系数的平均冲角特性

有一定的强度与尺度,以它们的涡心为核心卷吸

了大部分附面层低能流体,形成了以这两个核心

为高损失峰值的高损失集聚的尾流区,总损失中

二次流损失占主要比例。在气流绕流叶栅折转角

较小时,即在负冲角下,上下通道涡减弱,能量损

失不再高度集聚,而是比较均匀地分布于整个流

场,损失峰值分别位于外壁与轮毂壁面上,总损失

中附面层内摩擦与分离损失占主导地位。

由损失系数的平均冲角特性 (图 7)可以看

到,在平均冲角为- 913°的方案 3 模型叶栅内的

总流动损失最小。在 7 个方案中, 方案 3 在从

34%至 92%相对叶高的范围内能量损失系数最

低 (图 6)。在这个范围内,冲角约为 0°,气流在压

力面上的流动都处于顺压梯度下 (图 5) ,表面附

面层不存在分离; 而在吸力面上虽有一定的逆压

梯度,但由于沿外壁面流动的附面层在径向正压

梯度的推动下向轮毂区的输运,抑制了附面层的

分离。在其它两个区域,即由轮毂至 10%相对叶

高以及由 92%至 100%相对叶高,方案 3 的能量

损失系数虽然不是最小,也仅略高于最小值,而且

这两个区域的范围很小,加起来还不到整个叶高

的 1ö5。由图 7看到的另一个重要现象是平均冲

角在 9°至- 13°的范围内,叶栅的总损失系数变化

不大,差值在 0. 05 以内,说明该叶栅具有良好的

变工况性能。

3　结　论

　　 (1)模型叶栅在设计工况下具有良好的气动

性能,平均冲角在 9°至- 13°之间叶栅气动性能变

化不大。 (2)在正冲角下,模型叶栅叶顶区上通道

涡与大扩张角外壁分离流动相互作用,在轮毂区

径向二次流与下通道涡相互作用是导致叶栅气动

性能恶化的主要原因。 (3)在大负冲角下,模型叶

栅叶顶区大扩张角附面层分离与叶片压力面附面

层分离的相互作用以及轮毂区径向二次流动与叶

片压力面附面层分离的相互作用是叶栅气动特性

变坏的主要原因。
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Exper imen ta l Investiga tion on Inf luence of Inc idence

on Performance of Turbine Sta tor Cascade
Gu Zhonghua,　H an W anjin,　Zhou Xun,　L u W encai,　W ang Zhongqi

(H arbin Institute of T echno logy, H arbin　150001, Ch ina)

Abstract:　A n experim en tal investigation w as carried out to exam ine the influence of incidence angle

on the perfo rm ance of an annular turbine stato r cascade w ith con tro lled2outlet2angle guide vanes. T he tests

w ere m ade at seven incidence angles from + 25°to - 28°. T he five2ho le p robe m easurem en ts w ere

perfo rm ed at two p lanes, one w as located at the stato r cascade ex it and ano ther at the guide vane ex it. T he

static p ressure distribution on the stato r blade surface w as also m easured. T he distributions of local energy

loss coefficien ts w ith local static p ressure coefficien ts, as w ell as the secondary flow velocity vecto r p lo ts

show in detail, how m uch the losses and the secondary flow are influenced by incidence angles. A t positive

incidence, the losses rise m ain ly due to the developm en t of passage vortex. A t negative incidence, the losses

rise due to the separation of p ressure surface boundary layer.

Key words:　incidence angle; cascade; aerodynam ic characteristics; experim en ts

(T he ch inese tex t of the fo llow ing abstract is p rin ted in PP133- 136)

Numer ica l Simula tion Research on M echan ism

of Stabil ity Enhancemen t by a D ovel Hub Trea tmen t
L iL ing1,　Yu Q ing2,　L u Yajun2

　1 (D epartm en t of H ydraulic Engineering, T sh inghua U niversity,Beijing　100084, Ch ina)　

　2 (4th D ep t. Beijing U niversity of A eronautics and A stronautics,Beijing　100083, Ch ina)　

Abstract: 　T he th ree2dim ensional viscous turbulen t R eyno lds averaged equations of motion and

turbulen t models based on RN G m ethod are used to sim ulate the flow field in a blade row w ith ax ial

skew ed slo t hub treatm en t and a blade row w ith curve skew ed slo t hub treatm en t. T he difficulty in grid

system establishm en t due to the comp lex structure in treatm en t slo ts is surmoun ted by using zonal2grids

techno logy. By analyzing the m utual in teraction betw een flow s in the hub treatm en t slo ts and the endw all

flow s in blade row , the m echan ism of the comp resso r stability enhancem en t is revealed bo th fo r traditional

ax ial skew ed slo t hub treatm en t and novel curve skew ed slo t hub treatm en t.

Key words:　comp resso r; w heel hub; num erical sim ulation
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