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压气机通道端壁附面层区叶片载荷分布研究
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摘要: 为了探索叶片载荷分布对端壁附面层区流动的影响,设计出3套平面叶栅,叶片载荷分别趋前、居中和

靠后。对于低速流动,采用实验和三维N avier2Stkoes方程方法对叶片表面、叶栅出口流场进行了研究。研究表

明:叶片载荷靠后叶片 (N o13)性能较叶片载荷趋前 (N o11)和居中 (N o12)叶片差; N o12叶片与N o11叶片比

较,出口损失小,但落后角较大,扩压能力较小; 在进口端壁附面层一定时,叶片前缘附近的端壁附面层区叶

片力亏损变化与叶片力变化呈正相关; 端壁面与叶片吸力面之间构成的角区内角涡,没有造成靠近后缘端壁

附面层区吸力面静压明显下降。
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1　引　言

　　在压气机叶片通道内,端壁附面层内的二次

损失 (通道涡,角涡,分离等)以及端壁面的摩擦损

失,使得此区域为高损失区。因而改善端壁区流动

可有效提高压气机效率。对端壁区内叶型的改进

是改善端区流动的可能途径之一,目前国内外在

端弯,前掠等叶型改进方面做了大量研究工作,如

文献[ 1～ 3 ]。本文尝试改变叶型中弧线弯度沿弦

向分布以改变叶片载荷分布,改善端区流动。

2　实验模型设备和测量手段

　　在来流条件和叶型厚度分布一定的情况下,

叶片载荷沿叶弦方向分布取决于叶型中弧线的弯

度分布。设计出3套叶栅,中弧线最大挠度在叶弦

上所处的位置分别靠近前缘、居中和靠近后缘。这

样所构造的叶片前部、中间和后部压力面与吸力

面压差 (即叶片载荷或叶片力)较大,图1～图3的

实验结果也验证了这一点。3种叶型采用相同的厚

度分布和中弧线最大挠度数值,以确保结果的可

比较性。叶型中弧线由多圆弧加三次多项式方法

生成; 叶型厚度分布由二维反问题叶型优化设计

程序给出,详见文献[ 5 ]。3套叶栅叶片的叶型中弧

线具体参数见表1,表1中百分数为与弦长比。

表1　3种叶型中弧线参数表

叶栅

编号

最大挠度点距

前缘距离ö(% )

最大

挠度

前缘角

(°)

后缘角

(°)

N o11

N o12

N o13

35

50

60

816

816

816

20

15

10

10

15

20

每套叶栅由7个叶片组成。叶片弦长150 mm ,

叶栅稠度1160; 展弦比1103。叶栅进口M a 数为

0107, 雷诺数为2164×105。进口气流角为3717°

(与轴向夹角) ,攻角为0°。叶栅进口截面端壁附面

层位移厚度为1194 mm , 动量损失厚度为1162

mm ,形状因子为112。

为了测量端壁附面层区叶片表面静压分布,

在距叶片一端距离为 Z = 3, 615, 1117, 1917,

3115, 4912, 7518 (mm ) 7个径向截面分布叶片表

面静压孔。每个径向截面32个孔, 叶盆叶背各16

个。叶片表面静压由压力扫描阀和倾斜式压力计

测量,测量精度为0125 mm H 2O。栅后势流区总压



及气流转角采用三孔探针测量,探针位移用微机

控制。

3　测量和计算结果分析

　　图1～图3为3套叶栅叶片表面中径和叶根截

面压力系数 cp 计算与测量值。图中每套叶栅叶片

叶中和叶尖截面压力系数分布形状大致相同,但

叶根截面相对于叶中截面要“削瘦”一些,这是因

为端壁附面层、通道涡及角涡等造成叶根截面扩

压能力下降,即在端壁附面层区叶片载荷下降产

生了叶片力亏损。比较3组图形可看出: 随着最大

挠度点向后缘移动,叶片载荷也向后缘移动;由图

3, N o13叶栅在靠近前缘叶根和叶中吸力面压力

大于压力面压力,因而此叶型压力分布不好。比较

图1～图3,在前缘附近,随着前缘角减小 (N o11叶

栅为20°, N o12叶栅为15°, N o13叶栅为10°, 见表

1) , 叶片压力面与吸力面压差下降, 当前缘角为

10°时,呈负值。前缘角越小,中弧线在前缘附近曲

率越小 (极限情况, 前缘角为0°曲率为0) , 这时吸

力面和压力面型线差异越小。在攻角为0°时,前缘

附近压力面和吸力面压差越小。上述分析针对孤

立叶型,由于叶栅通道相邻叶片之间流动的相互

影响, N o13叶栅叶片前缘区出现吸力面与压力面

压差局部为负。此外, N o13叶栅在叶根截处, X öB

> 018时,压力测量值近似不变,因此叶背表面可

能发生分离,但N 2S方程计算未能准确预测。

图4～图6为叶片表面压力系数分布,图中给

出端壁面至半叶高处的等值线计算与测量值。从

上述各图可看出叶片表面压力系数计算与测量值

吻合较好。由图4 (a)靠近叶片前缘的吸力面存在

图1　N o11叶片表面压力分布

F ig. 1　N o11 B lade surface p ressure distribution

图2　N o12叶片表面压力分布

F ig. 2　N o12 B lade surface p ressure distribution
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图3　N o13叶片表面压力分布

F ig. 3　N o13 B lade surface p ressure distribution

图4　N o11叶栅叶片表面压力等值线

F ig. 4　P ressure con tours of N o11 blade

一由叶根沿径向叶中静压逐渐减小的低压区。由

于叶栅进口端壁附面层区速度较势流区低,因而

相应的加速减压能力也较势流区低,而叶栅进口

截面静压沿径向不变,这样在同一弦向位置,端壁

附面层区叶片表面静压大于势流区叶片表面静

压,即由叶根沿径向静压逐渐减小,这一区域大约

在弦向 X öB = 0105～ 0125范围内。而由图4 (b) ,

此弦向范围所对应的压力面静压沿径基本不变,

因此叶片力由叶中向叶根逐渐减小,即产生了叶

片力亏损。图5 (a)和 (b)也反映出在靠近叶片前缘

存在类似叶片力亏损区。图6 (a)和 (b)显示在靠近

叶片前缘压力面和吸力面都存在一由叶根沿径向

叶中静压逐渐减小的低压区,这是因为对于N o13

叶栅,在前缘附近压力面型线与吸力面型线差异

较小;并且由图3 (a)和 (b)看出在叶根和叶中截面

压力面压力小于吸力面压力,在前缘附近叶片力

为负值,因而前缘附近的叶型超出了实用范围。由

上分析可以得出:在实用范围内,叶片前缘附近的

端壁附面层区叶片力亏损源于端壁附面层区吸力

面局部加速减压能力下降和压力面静压沿径近于

不变。可以推测: 如果进口端壁附面层一定,在叶

片前缘附近吸力面局部加速越大 (比如来流攻角

加大) ,则叶片力亏损越大; 而此时叶片力自然也

会增大。因此,在进口端壁附面层一定时,叶片力

增大叶片力亏损增大,反之亦然 (即叶片力亏损变

化与叶片力变化呈正相关)。

端壁面与叶片吸力面之间构成的角区靠近后

缘存在角涡 (系) ,通常涡流区的静压较低,如文献

[ 6 ]。而本文3组实验在叶片吸力面靠近后缘部份
(对于N o11叶栅在弦向 X öB = 0125～ 110, N o12

叶栅 X öB = 015～ 110, N o13叶栅 X öB = 0165～

110范围内) ,叶根至中径沿径向压力近似不变。
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图5　N o12叶栅叶片表面压力等值线

F ig. 5　P ressure con tours of N o12 blade

图6　N o13叶栅叶片表面压力等值线

F ig. 6　P ressure con tours of N o13 blade

因此表明角涡没有造成端壁附面层区吸力面静压

明显下降。原因可能是本文叶栅叶片弯角较小,形

成的角涡强度较弱或角涡远离吸力面。

图7～ 图9为叶栅出口截面总压损失系数 Ξ
计算值等值线图,图中2Z öH 为距端壁面垂直距

离ö半叶高, Y öT 为距叶片叶背后缘点切向距离ö
栅距。由图, 3套叶栅叶片通道出口总压损失分布

形状大致相同;吸力面由于承受较大的逆压梯度,

出口截面总压损失比压力面大; 吸力面与端壁面

构成的角区为总压损失最高区,损失来源于端壁

面与吸力面附面层交汇、通道涡输运的低能量流

体、及二次流等。下列表2中给出3套叶栅出口截面

流动参数值。表中质量平均总压损失系数 Ξt 和二

次流能量 Ηsc可用于衡量叶栅出口总体损失情况;

∆为落后角; H s, ∆3
s , Ηs分别为主流方向形状参数、

位移厚度和动量损失厚度; Ξm 为叶中截面总压损

失系数值; p outöp in为出口与进口截面压比。H s,

∆3
s , Ηs, Ξt, Ηsc具体定义式如下:

∆3
s =∫

∆

0
1 -

ΘV s

ΘeV se
dz (1)

Ηs =∫
∆

0
1 -

V s

V se

ΘV s

ΘeV se
dz (2)

H s =
∆3

s

Ηs
(3)
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Ηsc =

1
2∫

hö2

0∫
y p

y s

Θux (u2
n + u2

z ) dy dz

∫
hö2

0∫
y p

y s

Θux dy dz

(4)

Ξt =

1
2∫

hö2

0∫
y p

y s

ux
p 3

in - p 3
out

015ΘΜ2
in

dy dz

∫
hö2

0∫
y p

y s

ux dy dz

(5)

图7　N o11叶栅出口总压损失系数等值线

F ig. 7 Total p ressure loss con tours at N o11 cascade outlet

　　由表2,叶栅扩压比、叶栅出口势流区落后角、

总压损失系数计算与实测值吻合较好。由此表

N o13叶栅损失最大, 落后角 ∆最大, 而扩压度最

小。由此结合前面叶片表面压力分布, 可认为

N o13叶型性能最差。N o11和N o12叶型性能各有

利弊。N o11叶栅出口截面总压损失, 二次流动能

Ηsc,流向位移厚度 ∆3
s ,动量损失厚度 Ηs都比N o12

叶栅大, 但落后角比N o12小, 且扩压度比N o12

大。N o11和N o12叶栅数据反映落后角变化与损

失变化的不一致性,即落后角增大损失并不一定

也增大。落后角不仅与叶片表面附面层流

动有关,而且与势流区流动有关。表2数据表明,叶

片载荷后移,落后角增大。因为叶片载荷后移,意

味着流经叶片通道的气流发生较大转折的位置后

移,这样转折后气流经过比较短的流程流出叶片

通道,由于流体 (尤其是势流区流体)的惯性而

图8　N o12叶栅出口总压损失系数等值线

F ig. 8 Total p ressure loss con tours at N o12 cascade outlet

图9　N o13叶栅出口总压损失系数等值线

F ig. 9 Total p ressure loss con tours at N o13 cascade outlet

表2　3套叶栅出口截面计算和测量流动参数值

叶栅序号 数值 Ξt Ηscö(kgõm ös2) ∆ö(°) H s ∆3
s ömm Ηsömm Ξm poutöp in

N o11
计算值

测量值

01208 47197 1194

2150

1134 0192 0168 01047

01045

110068

110069

N o12
计算值

测量值

01197 43136 4113

4132

1136 0182 0166 01040

01039

110061

110061

N o13
计算值

测量值

01210 52179 6196

6166

1140 0191 0165 01045

01041

110056

110054
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使落后角增大。载荷居中 (N o12叶栅)总压损失比

载荷趋前 (N o11叶栅)和载荷靠后 (N o13叶栅)小。

总压损失主要取决于叶背附面层。当载荷趋前时,

附面层在叶片前部迅速增厚,再经历较长流程进

一步发展;当载荷靠后时,附面层经历较长流程的

发展,这时附面层内动量较低,再进行减速增压。

二种情况在叶栅出口可能都会产生较厚的叶背附

面层,进而产生较大的损失。

图10　3套叶栅出口气流角

F ig. 10　F low angles at the th ree cascade outlets

图10为3套叶栅出口截面栅距方向平均气流

角 (与轴向夹角)沿叶高分布。由图可看出,由于通

道二次涡在2Z öH (距端壁面距离ö半叶高)为013

～ 014范围内气流发生亏转,即此范围出口气流角

大于势流区出口气流角; 而2Z öH < 013时, 出口

气流角过转。

4　结　论

　　根据低速流实验和计算分析可得: (1) 计算

预测比较可靠,计算结果可用于对端壁区流动的

分析; (2) 叶片载荷靠后叶片 (N o13)性能较叶片

载荷趋前 (N o11)和居中 (N o12)叶片差, 不宜选

用; N o12叶片与N o11叶片比较, 出口损失小, 但

落后角较大,扩压能力较小; (3) 在进口端壁附面

层一定时,叶片前缘附近的端壁附面层区叶片力

亏损变化与叶片力变化呈相正关; 端壁面与叶片

吸力面之间构成的角区内角涡没有造成靠近后缘

端壁附面层区吸力面静压明显下降; (4) 叶型中

弧线最大挠度点在叶中附近涡强度为最小。
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Investiga tion on Compressor Blade L oad D istr ibution in Endwall Reg ion s
ZHOU Zheng2gui, WU Guo2chuan

Pow er Engineering D ep t. ,N an jing U niversity of A eronautics and A stronautics,
N an jing 210016, Ch ina

Abstract: In o rder to find out the effects of blade load distribution on the flow in endw all boundary
layers, th ree sets of p lanar cascades w ere designed, in w h ich the blade loads tending to blade fron t, m iddle
and rear parts, are num bered as N o11, N o12 and N o13 respectively. T he static p ressure on the blades and
the cascade outlet flow fields are investigated by experim en ts and th ree dim ensionalN avier2Stokes equation
m ethods. T he fo llow ing conclusionsw ere draw n: T he perfo rm ance of the N o1 cascade # 3 is inferio r to that
of 2 cascades # 1 and # 2; In the endw all region of cascade # 2, the flow outlet lo ss is sm aller but the
deviation angles are larger and the p ressure elevating ability isw eaker than those of cascade # 1; In a given
in let endw all boundary layer, the variation of the blade fo rce defect is positively correlative to the blade
fo rce variation; In the corner region fo rm ed by the blade suction surface and the endw all, co rner vortex does
no t induce obvious decrease of p ressure on the suction surface of blade rear part in the endw all region; T he
outlet vo rtex strength of cascade # 2 is sm allest.

Key words: end2w all boundary; layer; comp resso r blades; p lanar cascade; flow fields
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