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【摘要】　本文利用南京航空航天大学单级低速轴流压气机试验器,对动叶尾迹对静子非定常气动

性能的影响开展了系统的实验研究。通过静叶表面动态压力分布的测量,获得了在不同的动—静

叶排轴向间距、不同的工作转速和不同的工作流量下,动叶尾迹对静子非定常气动性能影响的大

量基础实验数据。

　主题词:　叶片　非定常空气动力学　气动特性　实验

　分类号:　V 211115

1　实验设备及测试仪器

　　该实验均在南京航空航天大学单级低速轴流压气机试验器上进行,其结构简图以及各测

量截面如图 1 所示,系统参数: 外径D t= 900 mm ,轮毂比 dθ= D höD t = 016 , 设计点转速 n =

1500 röm in,叶尖圆周速度U t= 7017 m ös,流量mα
d = 2215 kgös,主动力源为 200 kW 直流电

机,辅助动力为 75 kW 直流电机; 转子和静子原始叶型均为NA CA - 65- 010,叶片弦长均为

140 mm ;转子叶片个数 Z R = 30片,静子叶片个数 Z S = 36片。

图 1　南航L SC 试验器 (1. 进口导向器 , 2. 转子叶片, 3. 静子叶片, pm 流量测量静压, p s压气机出口静压)

该试验器的进口导向器可拆除,而在本文实验中,保留了进口导向器,并且保持其与转子

叶排的轴向间距不变。但该轴向间距较大,约为导向器叶片弦长的 120◊ 。这主要是由于该实

验的主要目的在于分析转子尾迹对静叶非定常气动性能的影响。为分析动—静叶排之间轴向

间距L 变化对动静叶非定常气动力相互干扰的影响, 所设计的静子机匣使得L 可分别为:



21◊ , 42. 8◊ , 53. 5◊ , 75◊ , 85. 7◊ 和 118◊ 转子叶片的弦长 CR ,较好地满足了该实验研究的

图 2　叶型表面静压测量孔

要求。为了能够获得在各种状态下静叶表面压力分布的动态

变化,采用了将微型动态压力传感器直接埋入静叶表面的测

量方法,其详细结构如图 2所示。在现有条件的基础上,沿叶

盆和叶背分别布置 4个测量点,各测点沿叶型表面的曲线坐

标位置列于表 1中,其中 lp 和 l分 别为叶盆和叶背的弧长,并

选用了美国 Ku lite 公司的小尺寸扁平式低量程的绝压式动

态压力传感器 (LQ - 125- 5A )。该动态压力传感器的响应频

率为 10 kH z,而该实验在最高转速时,转子叶片尾迹的波动

频率也仅为 600 H z。考虑结构上容腔的影响后,测试系统的

响应频率也足已满足要求。

表 1　叶型表面静压测量点位置

序　　号 1 2 3 4

叶盆 ( lp = 141 mm )

叶背 ( lS = 144 mm )

10◊ lp 处

10◊ lS 处

18◊ lp 处

18◊ lS 处

29◊ lp 处

29◊ lS 处

65◊ lp 处

65◊ lS 处

　　针对低速轴流压气机试验器进、出口压力较小,且每个工况之间压力变化量也较小的特

点,该实验选用了灵敏度高、量程小的 ST 96- Ê微压力测试变送仪。该仪器由 8只压阻式传感

器和放大器组成,测试精度为满量程的 0101%。实验的动态数据采集由CS22125动态测试分

析仪完成。该仪器是一台 8通道测试分析仪,可同时并行采集 8个通道的模拟量,数模转换精

度为 12字节,每个通道最高采样率为 1125 M H z。

2　实验结果及其分析

　　实验研究的重点在于改变动—静叶排之间轴向间距,获得转子叶片尾迹对静叶非定常气

图 3　静子叶片表面的静压脉动

动力的影响。为此,在现有设备条件下,拟就 6个

轴向间距实测静叶表面非定常气动力的变化。而

在每一个轴向间距下,实验工作转速分别为 600

röm in, 800 röm in, 1000 röm in 和 1200 röm in, 用

于分析尾迹脉动频率变化的影响。对于每一个工

作转速,又将在最大可变化的范围内,改变工作流

量,实测工作流量亦即转子叶片尾迹特性变化的

影响。

2. 1　静叶表面压力脉动

　　图 3给出了实测的静子叶片表面静压系数的

脉动。该实验结果是在相对轴向间距 lπ= L öCR =

0. 21, n= 1200 röm in 的情况下获得的。图中X 轴

为时间轴, Y 轴为测量点沿叶型表面的相对位置,

而纵坐标压力系数变化量△C p 定义为: △C p = (p

- pθ) ö(Θu0ö2)。其中 p 为测量点处的静压值, pθ 为 p 对时间的平均值,而Θ和 u 0 分别为压气机
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进口的气流密度和速度。图 3中的S 1, S 2, S 3和S 4,以及 P 1, P 2, P 3和 P 4分别表示叶背和叶

盆上的第 1至第 4测量点。图 3的结果表明,当转子尾迹扫过静子叶片时,静子叶片表面的静

压产生脉动,而且无论叶背还是叶盆,其前缘附近的静压脉动均最强。叶背S 2处的静压脉动

明显小于 S 1点的,而 S 3处的静压脉动强度最小,但在接近尾缘的 S 4点,静压的脉动又突然

增大,这与尾缘附近的气流非定常分离有关。

与叶背上的压力脉动相比,叶盆上的静压脉动沿叶盆表面衰减很快。除P 1点的静压脉动

较大外, P 2, P 3和 P 4点处的压力脉动均很弱。这与D ring 等[1 ] , Zandbergen [2 ]和 Gallu s等[3 ]

的测量结果是一致的。H ill等人关于叶片尾迹特性的实验结果也表明,在具有逆压力梯度的流

场中,尾迹的衰减较慢,而在加速流场中,尾迹的衰减要迅速的多[4 ]。这可以很好地解释为什么

除了前缘附近外,叶盆上的压力脉动与叶背上的压力脉动相比一般均较小。

图 4　静叶表面非定常力

在一个转子叶片尾迹周期 T

内,静叶表面压力系数变化量△C p

和压力系数 C p 分布随时间的变化

示于图 4中。其中 T 和 C p 由以下

两式确定:

T ös = 1ö[ (nö60) × Z R ]

C p = (p - p 0) ö[ 1ö2 (ΘC 2
0) ]

并以大气压力 p 0 作为参考压力

P ref。

结合图 3 的结果可以看出,

△C p 仅在叶型的前缘附近随时间 t

的变化较大; 而在其它位置处, 如

S 2, S 3, P 2, P 3和 P 4点,△C p 脉动

的幅值均较小, 与 S 1 和 P 1 点的

△C p 的变化相比,可忽略。因此,影

响静叶非定常力变化的主要是静叶

前缘附近的压力系数脉动。

图 5　静叶非定常升力系数

由图 4 的结果不难看出, töT = 0. 0 时, 静叶的非
定常力接近其最大值,此时转子叶片的尾迹正通过静
子叶片的前缘,造成攻角增大,使得叶盆和叶背的压力
脉动均接近最大,但压力面为正最大值,吸力面为负的
最大值;在 töT = 0. 3和 töT = 0. 6附近,静叶的非定常
力变化接近于零,此时转子叶片的尾迹已扫向下游,使
得叶盆和叶背前缘附近非定常力与其下游 2, 3, 4点处
的很接近, 亦即此时的△C p 均接近于零; 但在 töT =

0. 45 附近,静叶的非定常力接近其最小值,此时静叶
进口为自由流区,自由流造成的负攻角变化,使得 S 1和 P 1点处的△C p 值也最大,但 S 1点的

△C p 为正值最大,而 P 1点的△C p 却为负值最大。

在该实验结果中,由于流量系数 5 值较小,叶背尾缘附近的非定常分离较大,故而 S 4 点
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处的△C p 脉动较大。上述图 3和图 4详细地给出了转子尾迹对静叶表面压力分布的影响,但

对分析静叶非定常力的变化并不直观。根据图 3或图 4中的结果,可以计算出静叶所受非定常

气动力—升力系数的变化。这里定义静叶升力系数变化量△CL 为:

△CL =
1

C S
1
2

ΘC 2
0
∮(p - pθ) d l

其中C S 为静子叶片的弦长。图 5即示出了与图 3或图 4中结果相对应的△CL 随时间的变化。

2. 2　工作流量的影响

　　在同一工作转速下,改变压气机的工作流量时,压气机的工作状态将发生变化。如小流量

图 6　工作流量变化对静叶表面静压脉动的影响

时压气机进口的气流攻角增大, 而

大流量时气流攻角较小等。显然,此

时转子叶片的尾迹特性也将发生变

化,这也必将对下游静子叶片的非

定常特性产生影响。图 6给出了在

n = 1200 röm in, lπ= 01428 情况下,

流量系数分别为 0. 785, 0. 691 和

0. 525 时, 转子叶片尾迹对静叶表

面非定常压力分布的影响。该实验

压气机设计点的流量系数 5 d≈

0165,因此,图 6中的 3个实验流量

系数分别大于、接近于和小于 5 d。

由图 6 的结果不难看出,当流量系

数 5 < 5 d 时,转子叶片尾迹对静子

叶片表面非定常压力分布的影响最

强,而且随着工作流量的减小,叶背尾缘附近的非定常分离增强。图 6中的结果还反映出另外

图 7　流量变化对静叶表面非定常升力系数影响

一个特点,即在 3个工作流量下,均表现出转子叶片

尾迹对静叶压力面前缘附近非定常压力脉动的影响

要强于对其吸力面前缘附近非定常压力脉动的影

响。

图 7 所示的在上述 3 个工作流量下,静叶表面

非定常升力系数的脉动进一步直观地证实了上述分

析。这里应该指出,对应上述 3个实验状态的静叶折

合频率 8 S 分别为 1. 875, 2. 130 和 2. 802, 均较大,

亦即其内部流动的非定常特性较强; 而且工作流量

的变化,对折合频率有较大的影响,随着工作流量的

减小, 8 S 不断增大,转子叶片尾迹对静叶非定常特性的影响也不断增强。

2. 3　工作转速变化的影响

　　图 8给出了工作转速分别为 600 röm in, 800 röm in, 1000 röm in 和 1200 röm in 时的实验结

果。对应图 8中各实验状态的静子折合频率 8 S 分别为 2. 652, 2. 717, 2. 945和 2. 802。显然,各
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实验状态的静子折合频率均较大 (8 S > 1) ,其非定常影响均较强。但比较图 8中的结果不难发

现,随着转速的增大,转子叶片尾迹对静叶非定常特性的影响是增强的。这首先表现在,随着转

速的增大,静叶前缘附近的压力脉动不断增强,而且叶背尾缘附近的非定常分离不断加大。

2. 4　轴向间距 lπ变化的影响

　　如上所述,由于转子叶片尾迹的存在,静子叶排内的流动是非定常的,而且决定其非定常

图 9　间距变化的影响

图 8　转速变化对升力系数脉的影响

性质的主要因素可归结为静子进口气流攻角或

轴向速度系数的周期性变化。静子进口处气流

攻角或轴向速度系数变化的强度,取决于许多

因素,但首先取决于转子叶片尾迹的强度以及

转子叶排和静子叶排之间的轴向间距。

在 n= 1200 röm in 下,对应 6个 lπ值的静叶非定常升力系数的变化示于图 9中。由图 9中

的结果可以看出,轴向间距 lπ对静子内流动的非定常性有着强烈的影响。lπ较小时,无论是静叶

表面的压力脉动,还是其非定常升力系数的脉动都很强。当转子出口的尾迹强度一定时, lπ小
即意味着转子出口的尾迹流至静子进口的衰减小,亦即静子进口气流攻角或轴向速度系数的

变化强烈,故而静叶表面的压力脉动和非定常升力系数的脉动均强烈; 反之, lπ较大时,转子出

口的尾迹流至静子进口的衰减大,静子进口气流攻角或轴向速度系数的变化较弱,从而使静叶

表面的压力脉动和非定常升力系数的脉动均较小。但为了能够定量地分析 lπ变化的影响,可借

助于 Fou rier 变换,将图 9中时域上离散的△CL 分布,变换为频域上其各阶 Fou rier 分量幅值

的分布。如图 10所示,其对应于频率 f�= 1的 Fou rier分量最强,亦即△CL 波动的强度主要由

其一阶分量的强度决定。这样,将对应各轴向间距 lπ的△CL 的一阶 Fou rier分量的幅值绘于图

11中,则明显地看出,随着轴向间距 lπ的增大,△CL 波动的强度单调下降,但这种下降不是线

性的,而是先快,后慢。当 lπ< 014时,随 lπ的增大,△CL 波动的强度下降很快; 当 014< lπ< 016

时,随 lπ的增大,△CL 波动强度的下降较 lπ< 014时明显变慢;而当 lπ< 016时,随 lπ的增大,△CL

波动的强度几乎保持不变。这一变化规律可很好地用下列双曲函数描述 (图 11中实线) :

(△CL ) 1 =
1

- 281371lπ3 + 451662lπ2 - 21888lπ+ 21599
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图 10　△CL 的 Fourier分析 图 11　轴向间距对升力系数一阶分量的影响

3　结　论

　　 (1)对升力系数的影响可达 20◊ 以上; (2)对静叶表面压力脉动的影响主要集中在叶片的

前缘附近。压力面上的压力脉动强度沿叶型表面衰减很快;吸力面上的压力脉动沿叶型表面先

衰减,然后由于尾缘附近的非定常分离,使得尾缘附近的脉动强度又有所增大; (3)压气机的工

作流量对静子内的非定常流动有较强的影响; (4)随着压气机工作转速的增大,转子叶片尾迹

对静叶非定常性的影响不断增强; (5)轴向间距 lπ对静子内流动的非定常性有着强烈的影响。lπ

较小时,无论是静叶表面的压力脉动,还是其非定常升力系数的脉动都很强。随着轴向间距 lπ

的增大,△CL 波动的强度单调下降,但这种下降不是线性的,而是先快,后慢。
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FAT IGUE L IFE PRED ICT ION OF TENONS
IN AEROENGINE COLD - SECT ION D ISCS

BASED ON SM ALL CRACK GROW TH
L iu Shaolun , W u Xueren , Huang Hongfa , L iu J ianzhong, D ing Chuanfu, Han X ipeng

(L ab of m echan ica l p rop er ties , B eij ing Ins titu te of A eronau tics M a ter ia ls , B eij ing　100095)

Yang Sh ij ie and W e iD uokui
(Resea rch Ins titu te of A eroeg ine, Shengyang　110015)

ABSTRACT　　　　T ests fo r sm all and large crack grow th w ere conducted on sub2
st ructu re model of tenon in the aeroengine co ld sect ion disc w h ich w as m ade of T itan ium al2
loy TC11. Stress in ten sity facto r so lu t ion of the sub structu re w as ob ta ined by FEM and its

w eigh t funct ion s w ere analyzed. P last icity in troduced N ewm an C rack C lo su re model w as u sed

to p redict the to ta l fa t igue life of the sub structu re, in w h ich sm all crack w as in it ia ted from

sw allow - ta iled groove bo t tom. P redict ion resu lts are in good agreem en t w ith tested resu lts.

Key W ords　A eroengine　C rack s　Fat igue life　P redict ion

ANALY T ICAL PART- LOAD PERFORM ANCE
OF SINGL E SHAFT SM ALL GAS TURB INE

AND ITS COGENERAT ION
Zhang Na and Ca i Ruix ian

( Ins titu te of Eng ineer ing Therm op hys ics, A cadem ia S in ica , B eij ing　100080)

ABSTRACT　　　　T he typ ica l analyt ica l part - load perfo rm ances of con stan t speed

single shaft sm all gas tu rb ine w ith cen trifugal comp resso r and its cogenera t ion are given. T he

influence of gas tu rb ine design param eters and steam side design param eters are tho rough ly

invest iga ted. T he typ ica l eff iciency cu rve and sta t ist ica l fo rm u la ob ta ined fo r th is type gas

tu rb ine are con sisten t w ith the p ract ica l data. T he part- load perfo rm ance of cogenera t ion is

studied w ith sa tu ra ted steam supp ly. It is po in ted ou t that the app roach ing temperatu re dif2
ference m ay be negat ive in low load condit ion w ith h igh steam param eter and low am b ien t

tempera tu re. Som e o ther part- load perfo rm ances and quan t ita t ive ru les are summ arized as

w ell.

Key W ords　Gastu rb ines　Perfo rm ance　A nalyt ic so lu t ion s

AN EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION
ON COM PRESSOR ROTOR- STATOR INTERACT ION

Hu Jun and Tang Guoca i
(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　A n experim en ta l invest iga t ion on the effect of the ro to r w ake on

un steady loading of dow n stream sta to r has been carried ou t in a low speed single stage ax ia l

comp resso r. T he un steady p ressu re dist ribu t ion along the sta to r b lade w as m easu red, and the

effects of ax ia l gap betw een ro to r and sta to r, opera t ing ro ta t ion speed and m ass flow of the
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comp resso r w ere invest iga ted in deta il. T he experim en ta l resu lts show that a ll these facto rs

have a great effect on the ro to r- sta to r in teract ion. T he incidence change cau sed by the veloc2
ity defect in the ro to r w ake has a m ajo r impact on the un steady p ressu re dist ribu t ion and lif t

of the sta to r b lade. T he amp litude of the p ressu re fluctuat ion reaches m ax im um at the b lade

leading edge and decays rap id ly tow ards the tra iling edge on the p ressu re side. T he in terac2
t ion in ten sif ies w ith the decrease in the m ass flow o r the increase in the ro ta t ion speed. T he
resu lts of the invest iga t ion on the influence of ax ia l gap betw een ro to r and sta to r ( lπ) show

that, the un steady p ressu re dist ribu t ion and the lif t of the sta to r b lade fluctuate st rongly as

lπ< 014, and the fluctuat ion in ten sity decreases qu ick ly as lπ increasses.

Key W ords　B lades　U n steady aerodynam ics　Experim en t

A erodynam ic characterist ics

SIM ULAT ION OF VORTEX STRUCTURE
IN BOW ED BLAD E CHANNEL

W ang Songtao, W ang Zhongq i, Y uan n ing, Feng Guota i
(2nd D ep t. H a rbin Ins titu te of Technology, H a rbin　150001)

ABSTRACT　　　　F low fields in a bow ed and a stra igh t tu rb ine b lade channels w ere

sim u la ted w ith 3D N - S so lver. Genera t ion and developm en t of ho rse vo rtex and passage vo r2
tex w ere also con sidered in deta il. T here is d ist ingu ished difference betw een topo logica l st ruc2
tu re of passage vo rtex in the bow ed b lade and that in the st ra igh t b lade. T he passage vo rtex

co re is changed from un steady focu s po in t in the st ra igh t b lade channel to steady focu s po in t

in the bow ed b lade channel in the mo st part of the dom ain. T he effect of the topo logica l

st ructu re flow pat tern difference on energy lo ss w as also analyzed. T he steady passage vo rtex
co re no t on ly m akes passage vo rtex mo re t igh t, bu t a lso is beneficia l to w rap low energy flu id

cum u lat ing in co rner in to passage vo rtex to reduce the energy lo ss of the secondary flow.

Key W ords　Cascades　F low fields　N um erica l models

A 3- D V ISCOUS NUM ER ICAL SIM ULAT ION
FOR STAT IC COM PRESSOR CASCAD E

Yan M ing and Peng Zeyan
(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 3- D viscou s num erica l sim u la t ion w as comp leted fo r the p lane
cascade flow fields of end- bend and o rig inal b lade w ith the help s of p ressu re- based m ethod

of N - S equat ion s and a K- Ε tw o equat ion s model. In the case of u sing simp le stagger grid,

by the w ay of velocity modif ica t ion fo r calcu la t ing flux of a con tro l vo lum e, the w ell- know n
p rob lem of checkerboard dist ribu t ion of p ressu re and velocity fields in the p ressu re- based

m ethod is w ell set t led. T he accu racy and reliab ility of th is num erica l sim u la t ion are verif ied

w ith the experim en ta l data.
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