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“孔窝群”端壁压气机叶栅实验研究

北京航空航天大学　　张叔农3 3 　严　明　任丽芸　彭泽琰

【摘要】　本文介绍在平面叶栅风洞上进行的“孔窝群”端壁叶栅和原始 (光滑)端壁叶栅对比试验

研究结果。试验研究结果表明,采用“孔窝群”端壁叶栅可以达到下述作用和效果:阻尼气流横向迁

移,延缓通道涡的形成或减弱通道涡的强度,使叶栅端区出口气流角过转减少且沿展向分布更为

均匀;可以适度增加叶栅端区掺混,从而降低端区低能堆积,降低大攻角 (例如: 5°, 8°和 12°时)状态

下的叶栅损失系数; 在攻角 5°至 12°范围内,“孔窝群”端壁叶栅流通能力增加明显,这有利于改善

压气机和发动机性能。
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1　概　述

　　核心压气机出口级损失中的百分之五十是和端壁边界层相关连的[1 ]; 压气机气动稳定性

最敏感区是压气机端区,失速往往首先从端区开始;多级压气机端区边界层的发展 (逐级变厚)

是导致压气机后面级性能恶化的主要原因;压气机中的间隙涡 (转子和机匣之间) ,使转子对气

流加功量减少;通道涡 (带内、外环静子端区)使压气机气动稳定性因而下降。因此,通过控制使

压气机端区流动改善,使端区边界层能量增加等,可以提高压气机气动性能。

压气机端压流动控制技术很多[2, 3 ] ,不在此赘述。

2　“孔窝群”端壁机匣和试件设计

　　有可能通过旋涡强化边界层[4 ] ,这正是“孔窝群”端壁设计的出发点之一。

2. 1　“孔窝群”端壁的气动效应

　　 (1)和光壁机匣相比,气体流经端壁上的“孔窝群”,生成无数小旋涡群,这些小旋涡群能活

跃边界层内的能量交换,有利于抑制压气机中的角区分离发生或发展扩延; (2)“孔窝群”机匣

对通道涡有阻尼抑制作用; (3)“孔窝群”机匣对转子尖部和机匣间的漏流也有阻尼作用,故可

削弱间隙涡强度; (4)“孔窝群”可增加端区边界层范围径向掺混,并通过掺混增加边界层内能

量,可抑制多级压气机端壁边界层逐级恶化的趋势; (5)可减少端区低能流体堆积趋势。

2. 2　“孔窝群”端壁的关键参数—“孔窝群”机匣设计准则和方法

　　“孔窝群”端壁的关键参数 (图 1) :孔窝直径 d 决定生成旋涡尺寸的大小; 孔窝深度 h 也是

决定掺混深度和旋涡尺寸的重要参数; 无因次相似参数为孔窝直径 d 和深度 h 与叶片弦长 b

值之比 (d öb和 höb) ,它们决定相对旋涡尺寸和相对掺混深度。



圆形球体实验结果:为借鉴类比实验结果,这里简介圆形球体的气动吹风实验结果。大量

图 1　“孔窝群”端壁的关键参数

圆球的空气动力吹风试验表明,和光滑球相径,表面有“孔窝群”

的非光滑球可有效的推迟气流分离,如图 2所示。非光滑球相似

参数: 决定旋涡尺寸和掺混深度的窝群深 h 和孔窝直径 d 值之

比 (höd ) ; 孔窝直径 d 和试验球体直径D 值之比 (d öD )表征了

图 2　光滑和非光滑球对比实验结果示意图

旋涡相对尺寸; höD 表征相对掺混深度; 雷诺数相等或高于自模区 (R e> 2×105) ; 马赫数相等

或M a< 013 (不可压流)。

“孔窝群”机匣设计准则和方法: 利用类比机理,可借鉴球体气动吹风的最优试验结果,作

为首批“孔窝群”端壁试件的设计依据。以后可在首批试件试验基础上,进行系统优化试验,并

导出可供工程设计依据的优化设计准则。设计准则 (借鉴最优球体试验结果)

d′öb = D öD　,　h′öb = höD　,　R eb = R eD　 (或 R eb　,　R eD > 2× 105)

图 3　孔窝栅板示意图

式中: d′和 h′分别为孔窝端壁的孔窝

直径和孔窝深度, b 为叶栅弦长; d , h

和D 分别为最优气动试验结果的球体

表面孔涡直径和孔涡深度以及试验球

球体直径D ; R eb和R eD 分别为以叶栅

弦长 b为特征尺寸和以试验球体直径

D 为特征尺寸的雷诺数。

“孔窝群”端壁几何和工艺: 图 3

所示为孔窝栅板示意图。孔窝均匀布满整个叶栅通道,且伸出前后缘各 15 mm。

3　“孔窝群”端壁试验研究结果

　　采用对比实验 (和光壁叶栅对比)研究了“孔窝群”端壁叶栅的实验效果。

叶栅出口气流二次速度矢量图对比: 图 4和图 5所示为攻角 8°时基准栅板和孔窝栅板二

次速度矢量分布图,可以看出,基准栅板 (图 4)的端区吸力面形成角涡; 孔窝叶栅 (图 5) ,在端

区的吸力面和压力面附近,二次速度矢的方向都是基本朝斜上方,即端壁气流方向特征是掺

混,而不是形成角涡。

叶栅出口气流角沿叶高分布对比: 图 6为攻角 8°时两种栅板出口气流角沿展向分布对比

图。可以看出,孔窝板的端壁处出口气流角比基准栅壁为小 (即气流过转减小) ;叶中区孔窝板

的出口气流角较基准栅板为大,表明叶中区流动改善,气流落后角减小。

总压损失系数对比: 图 7所示为攻角 12°情况下的损失系数对比图,它表明孔窝端壁叶栅
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图 4　基准栅板叶栅二次速度矢量图 图 5　孔窝群栅板叶栅二次速度矢量图

图 6　两种叶栅出口气流角分布对比图 图 7　两种叶栅总压损失系数对比图

图 8　两种叶栅流通能力对比图 图 9　两种叶栅扩压能力对比图

的损失系数在叶中区大大下降,在端区和基准叶栅相当。孔窝端壁叶栅在大攻角下具有有利的

损失系数分布,且总的损失下降。

叶栅的流通能力对比: 图 8 为攻角 5°情况下的叶栅流通系数沿叶高分布对比图,图 8 表

明,在攻角 5°情况下,孔窝端壁叶栅的流通系数沿全叶高均优于基准叶栅。
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叶栅扩压能力对比:图 9为攻角 12°时,两种叶栅静压升沿叶高分布对比图。可以看出,两

种叶栅扩压能力相当,孔窝壁叶栅的叶中静压升更高一些。

通道质量平均叶栅性能参数对比:判定叶栅总性能的好坏标准是通道质量平均 (即沿叶高

积分)叶栅性能参数,表 1所示为不同攻角下,孔窝端壁叶栅和基准叶栅的损失系数 Ξθav和转折

角△Βθav ,流通系数Qϖav和静压升Πθkav对比表。表 2所示为不同攻角下,孔窝端壁叶栅总性能较基

准叶栅总性能的相对改进量数值表。

表 1　特性参数的通道质量平均值表

i 叶栅名称 Ξθav △Βθav Qϖav Πθkav

- 5°
基准栅板

孔窝栅板

010525

010540

9109

8172

014785

014847

1100360

1100359

0°
原始栅板

孔窝栅板

010807

010824

11182

11124

014410

014442

1100378

1100380

5°
原始栅板

孔窝栅板

011069

011004

17104

17102

014387

014470

1100385

1100387

8°
原始栅板

孔窝栅板

011609

011421

24177

25165

014483

014845

1100391

1100393

12°
原始栅板

孔窝栅板

012056

011838

28184

28195

014294

014598

1100397

1100399

15°
原始栅板

孔窝栅板

012610

012498

33177

33162

014171

014092

1100378

1100380

表 2　叶栅性能参数通道质量平均对比表

(孔窝栅板较基准栅板而言)

i Ξθav △Βθav Qϖav Πθkav

- 5°

0°

5°

8°

12°

15°

大 2186◊

大 2111◊

小 6108◊

小 11168◊

小 10160◊

小 4129◊

小 0137°

小 0158°

小 0102°

大 0189°

大 0111°

小 0115°

大 1130◊

大 0173◊

大 1189◊

大 8107◊

大 7108◊

小 1189◊

小 01001◊

大 01002◊

大 01001◊

大 01002◊

大 01002◊

大 01002◊

从表 1和表 2可以看出: (1)在小攻角情

况下,孔窝端壁叶栅损失系数略高于基准叶

栅; (2)在攻角 5°至 15°范围内, 孔窝端壁叶

栅可减少叶栅损失,这有利于提高压气机效

率; (3)两种叶栅的转角特性和静压升特性相

当; (4)在攻角 5°至 12°范围内,孔窝端壁叶栅流通能力增加,这有利于改善压气机特性图。

4　结　论

　　实验表明: (1)“孔窝群”端壁叶栅有抑制通道涡强度和增加端壁区气流和叶中区气流间的

掺混作用; (2)“孔窝群”端壁叶栅端区出口气流角过转减少且沿叶高出口角分布均匀度改善;

(3)在大攻角下,“孔窝群”端壁叶栅具有更有利的总压损失系数分布且总损失下降; (4)在攻角

为 5°至 12°范围内,“孔窝群”端壁叶栅具有更大的叶栅流通能力,这对改善压气机和发动机性

能有重要意义。
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AN EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION
OF P IT- ARRAY - PLATE COM PRESSOR CASCAD E

Zhang Shunong, Yan M ing, Ren L iY un , 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 n experim en ta l invest iga t ion of end w all f low con tro l fo r p it- ar2
ray cascade p la te in a comp resso r cascade w ind tunnel has been comp leted. T he experim en ta l
comparison of p it- array- p la te w ith o rig inal cascade p la te show s that: (1) T he movem en t
of f low along p itchw ise cou ld be ob structed. It delays the fo rm u la t ion o r reduces the in ten sity
of passage- vo rtex; (2) T he flow m ix ing around the end w all reg ion of the cascade cou ld be
modera tely increased. T he accum u lat ion of low er- level- energy air in the co rner m ay be re2
duced. (3) T he flux acro ss cascade increases obviou sly at a h igher incidence. It is beneficia l

to imp rove comp resso r characterist ic m ap and engine perfo rm ance.

Key W ords　Comp resso rs　Cascades Experim en ts

2- D MOD EL FOR INFL UENCE
OF TRA IL ING ED GE EJECT ION ON AERODY NAM IC

PERFORM ANCE OF A TURB INE CASCAD E
Gao L im in and W ang Shangj in

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

L iu Bo
(X i’an J iaotong U n ivers ity , X i’an　710049)

ABSTRACT　　　　 In acco rdance to analysis of in teract ion m echan ism betw een the
eject ion and the m ain flow , a 2- D comp ressib le model of the tu rb ine b lade tra iling edge ejec2
t ion has been imp roved, w h ich u ses energy lo ss coeff icien t fo r rep resen t ing the effect of the

eject ion on the aerodynam ics of the m ain flow. T he aerodynam ical lo ss after the eject ion has
been analyzed th rough co rrela t ion of the model w ith the num erica l ca lcu la t ion of the cascade
m ain flow field and boundary layer param eters. T he comparison betw een calcu la t ion resu lts

and experim en ta l data show s that the imp roved model can exact ly describe the m ix ing p ro2
cess betw een the m ain flow and the eject ion, and p redict the energy lo ss coeff icien t fo r the e2
ject ion on the p ressu re side near the tra iling edge and th rough the tra iling edge ho les.

Key W ords　Cascades w akes　A erodynam ic characterist ics　Energy lo ss

A STUDY ON BREAKUP AND ATOM IZAT ION
OF H IGH PRESSURE L IQU ID JETS

Zhang Y urong, J in Zh im ing, Y u Y onggang
(8th D ep t. N anj ing U n ivers ity of Science & Technology, N anj ing　210094)

ABSTRACT　　　　 In o rder to find an exact descrip t ion of jet fo rm at ion p rocess fo r the
h igh p ressu re liqu id in ject ion, it is d iff icu lt to pho tograph the m echan ism of the liqu id jet
b reakup in the vicin ity of the nozzle, becau se the jet co re is h idden beh ind a cu rta in of sp ray
cloud. T he system bu ilt by au tho rs u ses flash X - rays to study the liqu id jet b reakup p ro2

454 Journal of A ero space Pow er V o l. 14


