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摘要: 对CDA 常规直叶栅和 4种端壁翼刀方案下叶栅内三维粘性流场进行了数值研究。分析表明,端壁不同

位置上的翼刀不同程度上都阻断了近端壁区域压力面至吸力面的二次流动,翼刀上方偏向吸力面侧有反向

“翼刀涡”产生,通道涡的强度被削弱;距压力面 30%节距位置为安装端壁翼刀的最佳位置,可使损失降低 7%

～ 9%。计算结果和实验结果吻合较好。
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Numer ica l Investiga tion of the Secondary Flow Con trol

in a Compressor Cascade Using Endwall Fences
ZHON G J ing2jun, L IU Yan2m ing, FEN G Guo2tai

(T he schoo l of Energy Science and Engineering,

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

Abstract: T he num erical sim ulation has been carried out to investigate the effect of endw all

fence on the secondary flow in a comp resso r cascade. T he results show that the boundary layer

fences can reduce the strong cross2flow from the p ressure surface to the suction surface near the

cascade endw all. A coun ter2ro tating streamw ise vortex is fo rm ed over the fence and the strength

of the passage vortex is dim in ished. It is found that the fences are most effective w hen they are lo2
cated 30 percen t p itchw ise from the p ressure surface of the blade. For the op tim um endw all fence

location, the cascade loss can be reduced 7～ 9 percen t compared w ith the conven tional cascade.

Key words: aerospace p ropulsion system ; comp resso r cascade; fence; secondary flow ; loss

　　我们知道,如何控制压气机叶栅内二次流动、

降低二次流损失是压气机性能改善的重要前提。

翼刀技术作为附面层隔离技术的一种,是控制二

次流的重要手段,由于可以有效阻断叶栅端壁附

面层向吸力面ö端壁角区的横向迁移及向叶栅中
部的径向迁移,延缓壁角失速,得到了许多学者的

重视[1～ 9 ]。早在 80年代, T atsuo KAWA I和 Shuji

SH INO K I[2 ]就曾对汽轮机叶栅中使用端壁翼刀

进行二次流控制进行了研究,发现翼刀抑制了马

蹄涡的压力面分支从而削弱了二次流,最佳翼刀

是具有最小临界高度的翼刀,并且由于翼刀的存

在,二次流损失降低了 22%。随后有关学者又研



究了流向翼刀、横向翼刀以及吸力面ö端壁组合翼
刀等控制二次流的机理, 得到了一些有益的结

论[3～ 9 ]。由于翼刀自身参数以及侧面形状变换、顺

序排列的灵活性,从长远来看,翼刀技术的研究前

景相当可观。然而,在透平叶栅中可降低叶栅总损

失、减小二次流损失的吸力面和端壁翼刀技术是

否可以应用在压气机叶栅中,还有大量的工作需

要开展。文献[ 10 ]曾对具有端壁翼刀的压气机叶

栅做了大量的实验研究,得到距压力面相对位置

为节距 30%处为加装翼刀的最佳位置,可使损失

降低 913%。

本文对在端壁不同位置加附面层翼刀的

CDA (可控扩散叶型)压气机叶栅中二次流动进

行了数值研究,并与相应的实验结果进行了对比。

数值求解的是三维定常N 2S 方程,湍流模型为 k2
ΕM odel, 采用标准壁面函数 (standard w all func2
tion)。计算采用二阶迎风隐式时间推进格式。所

用网格为半非结构化网格,即 S 1 面为三角形非结

构化网格,叶展方向为矩形结构化网格;在加了叶

栅端壁翼刀并重给壁面边界条件后,不同方案网

格数在 419×105 与 5×105 之间。

1　叶型参数和方案设计

　　文献[ 11 ]曾对CDA 压气机叶栅进行了实验

图 1　翼刀安装位置示意图

F ig. 1　Sketch of fence fix ing

研究。计算所用边界条件均来自此次实验数据,进

口边界条件给定总压和总温,出口为背压。进口附

面层特性曲线在文献[ 11 ]中有所描述。端壁翼刀

安装示意图如图 1所示 (其中 h 为翼刀高度,L 为

翼刀长度)。所用叶型与实验叶型相同,叶型参数

如表 1所示。

表 1　CDA 叶型几何参数和翼刀参数

Table 1　CDA parameters of the prof iles and the

endwa l l fences

弦长ö节距 (böt) 1167

展弦比 (höb)

叶片几何进气角 Α1p ö(°)

叶片几何出气角 Α2p ö(°)

叶片弯曲角 Ηö(°)

叶片安装角 Χö(°)

翼刀厚度mm ö高度mm

11997

38191

- 2118

41109

14127

015ö5

本文将进口附面层厚度 ∆(15 mm )作为特征

长度,翼刀高度为 1ö3∆,这是参考文献[ 2, 8 ]中的

研究结论而给定的;翼刀长度与叶片中弧线相同,

且平行于中弧线方向; 厚度为 015 mm ; 端壁翼刀

距压力面距离用 d 表示, t为节距,取 Κ= d öt,用 Κ
分别取值 011, 013, 015和 018表示四种端壁翼刀

方案, Κ= 0表示常规叶栅时的情形。

2　计算结果及分析

2. 1　壁面极限流线分析

　　图 2分别为常规叶栅和三种翼刀方案下的端

壁和吸力面极根流线分布图。从图中可以看到,由

于马蹄涡的形成,近叶片前缘处鞍点清晰可见,分

离形成压力面分支H p 和吸力面分支H s,端壁翼

刀不同程度上阻断了自吸力面至压力面的横向流

动,抑制了马蹄涡压力面分支与通道涡的汇合。因

此,在分析叶栅近端壁处气流流动情况时,可以分

为压力面- 翼刀和翼刀- 吸力面两个部分讨论。

随着翼刀位置向吸力面靠近,翼刀对分离流线的

阻断点A 逐渐向下游移动,同时对马蹄涡压力面

的阻断作用相对减弱 (图 2 (e) ) ,在 Κ= 015 时已

没有明显的阻断点。与之相应,压力面- 翼刀间二

次流动逐渐增强,而翼刀- 吸力面间二次流动则

有所减弱。可见,翼刀的最佳位置也就是二者相比

较从而可使二次流损失达到最小的位置。

另外,在吸力面角区和尾缘处,可以清晰看到

角涡和尾缘涡的存在。在 Κ> 015时,由于翼刀的

存在,翼刀- 吸力面间气流流量较少,二次流动得

到削弱,通道涡 P 2、吸力面侧角涡和尾缘涡以及

壁面涡也有所减弱, (图 2 (e) ) ; 相反, Κ≤015 时,

压力面- 翼刀间二次流动相对较弱,而翼刀- 吸
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图 2　端壁和吸力面表面流线分布图

F ig. 2　D istribution of lim iting stream line on the endw all and the suction surface

力面间流动较强。另外需要说明的是,加装翼刀

后,可以将翼刀看成一小叶片,这样在气流遇到翼

刀后,在翼刀前缘处也形成翼刀压力侧和翼刀吸

力侧两个分支, 由于翼刀较薄, 这种变化并不明

显,但在涡量等值线分布图 4 中则可以看到翼刀

压力面侧逆时针涡量的存在。

在图 2 (f) , (g)和 (h)中也可以看到, 由于翼

刀对气流的阻断作用,吸力面表面流线分布也有

了很大变化。同常规叶栅相比,四种翼刀方案都不

同程度上改善了吸力面角区处的气流流动状况,

分离线位置较低。翼刀安装位置 Κ> 015时,阻断

了大部分气流向吸力面方向的横向迁移,使吸力

面近尾缘处分离线较不明显。如图 2 (h) , Κ= 018

时,由于翼刀距端壁较近,吸力面- 翼刀间气流流

动较为缓和,吸力面表面流线比较平缓,没有明显

的分离线,只在近尾缘处上下两端壁附近流线稍

稍向上抬起;但翼刀并没有大范围内 (压力面- 翼

刀间区域)减弱流道内的横向流动,没有有效阻断

马蹄涡压力面分支与通道涡的汇合,损失较大。而

当 Κ≤015 时,分离线位置相对较高,吸力面角区

的流动状况较为复杂,但仍然低于常规叶栅,如图

2 (g)。Κ= 013时,翼刀- 吸力面间的二次流动被

削弱,分离线位置在展向 01175hλ和 01825hλ处 (图

( e) ) , 而常规叶栅分离线位置则在 0114hλ 和
0186hλ处 (图 2 (f) )。

2. 2　出口截面二次涡量等值线和二次流

　　　　　　速度矢量分布分析

　　近下端壁出口截面的涡量等值线分布如图 3

所示,图中粗短线表示翼刀。从图中可以清晰看

到,翼刀两侧都有较强的负向涡量出现,这是由于

受翼刀阻断作用的影响,马蹄涡压力面分支不能

汇入通道涡而形成大的旋涡。我们可通常所说的

通道涡在此是由两部分来体现的: 一方面马蹄涡

压力面分支在受到翼刀阻断后,沿翼刀向下游发

展,并卷吸压力面- 翼刀间气流而形成较强的旋

涡,可以称之为通道涡 P 1; 另一方面翼刀- 吸力

面间气流在向下游发展过程中,卷吸低能流体从

而在吸力面ö端壁角区处形成通道涡 P 2, 这两个

旋涡强度的都小于常规叶栅通道涡强度。随着翼

刀位置向吸力面靠近,对马蹄涡压力面的阻断作

用相对减弱,通道涡 P 1 有明显增强的趋势,通道

涡 P 2 则相对减弱 (图 3 (e) )。

另外,加装翼刀后气流流动所发生的另一重

要变化就是翼刀涡的形成和发展。图 4给出了 Κ
= 013时栅内 4个截面翼刀附近的二次涡量等值

线分布情况。从中可以清晰看到,翼刀上方偏向吸
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图 3　常规叶栅和不同翼刀方案下叶栅出口二次涡量等值线及二次流速度矢量分布图

F ig. 3　Contour p lo ts of secondary vorticity and vecto r of secondary velocity

at cascade ex it sections

力面侧存在较强的正向涡量—翼刀涡,这是在加

了翼刀之后,在马蹄涡压力面分支卷起并沿翼刀

抬升的过程中,由于气流的相对运动所引起的,这

个旋涡在降低近叶片吸力面二次流发展过程中起

着十分重要的作用,其方向与通道涡方向相反,从

而有效地减弱了通道涡 P 2 的强度;翼刀涡的形成

和发展过程与压力面- 翼刀间气流沿流向的发展

变化息息相关,如果气流在接触翼刀时发展程度

仍然较弱 (相当于翼刀过高) ,或者得到一定程度

的发展,即生成的旋涡可越过翼刀 (相当于翼刀过

低) ,都不利于翼刀涡的形成。文献[ 2, 8 ]中曾提到

翼刀最佳高度的存在。如图 4 (a)中,气流刚进入

流道不久,马蹄涡压力面分支仅有较小发展,旋涡

波及范围较小,不能充分绕行翼刀之上,产生的翼

刀涡也相对较弱; 而在 33175%和 55%轴向弦长

处 (图 4 (b)和 (c)中) , 翼刀涡较强; 但在图 4 (d)

中, 翼刀涡强度又有减弱趋势, 这是由于通道涡

P 1 的形成, 使翼刀周围有大范围的负向涡量存

在,这无疑抑制了翼刀涡的形成,削弱了翼刀涡的

强度。可见,通过反向翼刀涡来减弱通道涡 P 2 强

度主要集中在通道涡 P 1 开始形成且未得到充分

发展的中间阶段,这一结论可以用来考虑采用合

适的翼刀长度,从而能更有效地控制二次流。

现在,我们再来分析一下出口涡量等值线和

二次速度矢量分布情况 (图 3) ,随着翼刀向吸力

面方向靠近,翼刀涡强度逐渐增强, 在图 3 (e)中

可以看到较强正向涡量的存在,这是由于翼刀涡

的强弱也与压力面- 翼刀间气流流动的强弱有

关。虽然可以认为,马蹄涡的完全阻断将最有效地

降低二次流损失,可是却相反,由于近吸力面的二

次流动并没有得到削弱,从而不能较大程度上降

低损失, 这是由于翼刀距压力面较近时 (图 3

(b) ) ,马蹄涡压力面分支还未得到充分发展,不能

抬升至翼刀边缘上方而诱导产生翼刀涡,这一点
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图 4　Κ= 013方案下栅内不同截面二次涡量等值线分布图

F ig. 4　Contour p lo ts of secondary vorticity w ith Κ= 013 at differen t cascade sections

如果从另一方面考虑,也可以认为是翼刀高度偏

大所引起,曾有文献表明,较高的翼刀高度并不能

有效改善流道内的二次流动[2, 8 ]。虽然通道涡 P 2

的波及范围较常规叶栅有所减小,但强度相差不

大,形成的壁面涡也较强。另外由于翼刀的作用,

在翼刀上方偏向压力面方向有通道涡 P 1 存在,涡

核位置较高,使压力面附近流动较常规叶栅相比

更为复杂,损失增加。而从图 3 (c)～ (d)来看,马

蹄涡压力面分支都得到了有效的阻断,但二者的

通道涡 P 2 强度相差不大, 可见图 3 (d)中翼刀涡

对削弱作用不及 (c) (图 3) ,并且 (d) (图 3)中通道

涡 P 1 也强于 (c) (图 3) ;而在 (e)中,虽然较强的翼

刀涡有效地削弱了通道涡 P 2 的强度,却因翼刀未

能较好阻断马蹄涡压力面分支与通道涡 P 1 的汇

合而使损失增加。

翼刀这一控制二次流的机理也可以在出口二

次流速度矢量图 3 (f) , (g)和 (h)中得到说明, 图

中粗短线表示翼刀。在图 3 (g)中可以清晰看到通

道涡 P 1 和通道涡 P 2 的存在,并且旋涡比较分散,

强度相对较弱,波及范围也较小,从而使损失得以

减小。图 3 (h)由于翼刀距叶片表面较近,未能明

显改善流道大范围内气流的流动状况,与常规叶

栅相比,二次流动仍然很强,旋涡比较集中,强度

较大。

以上分析可以得知,有效降低二次流损失的

最佳位置存在于马蹄涡压力面分支在向下游发展

过程中, 1ö3∆高的翼刀能进行有效抑制的最佳临
界位置。可见, Κ= 013即为本次计算的最佳位置。

这与文献 [ 10 ]中实验测得的结果是一致的,图 5

给出了不同方案下出口截面总的能量损失系数的

计算和实验结果的对比情况。在 Κ= 018时,实验

损失值明显大于计算值,这是由于测量值是一个

个离散值,实验时误差偏大导致的。二者分析结果

都表明,距压力面相对位置 Κ= 013为加装翼刀的

最佳位置,可使损失降低 7%～ 9%。
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图 5　总的质量平均能量损失系数分布情况

F ig. 5　D istribution of m ass2w eigh ted average to tal

energy loss coefficien t

3　结　论

　　 (1) 与常规叶栅相比,不同位置翼刀都不同

程度上改善了叶栅内二次流动情况。翼刀的存在

有效阻断了马蹄涡压力面分支与通道涡的汇合,

同时分别在压力面- 翼刀和翼刀- 吸力面之间区

域形成通道涡 P 1 和通道涡 P 2。这两个旋涡强度

都小于常规叶栅的通道涡强度。

( 2) 从端壁流线分布中可以看到,随着翼刀

位置向吸力面靠近,翼刀对分离流线的阻断点向

下游移动,对马蹄涡压力面的阻断作用相对减弱,

通道涡 P 1 增强。同时由于马蹄涡压力面分支与翼

刀的相互作用,在翼刀上方偏向吸力面一侧有与

通道涡反向的翼刀涡产生,明显削弱了通道涡 P 2

的强度。翼刀涡在降低近叶片吸力面二次流发展

过程中起着十分重要的作用。

( 3) 随着翼刀位置向吸力面靠近,翼刀涡强

度逐渐加强,这是由于翼刀涡的产生与压力面分

支能否充分发展达到一定高度而抬升至翼刀上方

这一复杂流动密切相关。

(4) 有效降低二次流的端壁翼刀最佳位置是

马蹄涡压力面分支向下游向吸力面方向发展过程

中,能够对其进行有效抑制的位置。分析表明, Κ=

013 即为本次计算的最佳位置, 可使叶栅损失降

低 7◊～ 9◊ 。计算结果与实验结果吻合较好。
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