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尾流撞击效应的一些探讨
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摘要: 通过采用外部声激励的方式, 在低速轴流压气机内研究非定常尾流撞击效应对压气机流场结构以及时均

气动性能的影响。主要包括: 低速轴流压气机实验台的流场调试; 流场的稳态、动态测量; 实验数据的处理和

分析。实验结果表明: 当发生尾流撞击耦合效应时, 压气机内部流动的时空结构以及时均气动性能均得到较大

提高。
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Abstract: Influence o f the w ake impact ef fect on the flow field and its aver age

performance in a low speed axial-f low compressor w as invest igated by using ex ternal acoust ic

excitat ions. M ain focus is on the f low f ield calibration, the steady and dynam ic per formance

measurement and the analysis of the exper imental data. T he results indicate that the t ime-space

st ructure and the average aer odynam ic performance can be impr oved g reat ly w hen the couple of

w ake impact ef fect is occurred.
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　　在进行尾流撞击试验中,叶栅的流场中常常包

含有流动分离甚至大尺度分离旋涡, 主流区和尾流

区的掺混等现象。三维, 粘性, 非定常, 是任何实

际流动所具有的基本特征。N-S 方程实际描述了牛

顿流体的这些性质。

叶轮机内的流动是固有的非定常流动: 一方

面,压气机内的高逆压力梯度和流体的粘性导致了

非定常大尺度分离区的产生;另一方面叶轮机内存

在相对旋转的叶排,而且叶片要承受高气动负荷完

成加功,这样空间流动参数的不均匀会导致时间上

的非定常。在过去几十年里,人们做了大量的工作,

通过各种方法对流场进行控制 [ 1] , 以提高流动性

能。在外流的机理研究中, 目前已经可以对非定常

流动效应加以控制和利用。但是在叶轮机械内流方

面,由于尾流撞击效应这一非定常流动前沿问题本

身的复杂性和研究条件的限制,在国际上还没有研

究得较为透彻。本文对低速轴流压气机内的尾流撞

击效应进行了初步的探索。



图 1　实验台结构简图

Fig . 1　Platfo rm constr uct ion diag ram

1　尾流撞击压气机实验台的总体

　　　　　　设计思路

　　在实验中可知, 对于一个具体转动叶排来说,

转角��是随攻角而变化的, 从实现最大的对气流

加功来看, 自然希望选取��max , 但从攻角特性上可

以看到, 在最大转角时, 所对应的损失系数已经急

剧增大了, 这会导致叶栅效率急剧下降, 因此, 在

选取攻角特性上的额定点时应该对增压加功和效

率两方面都兼顾到, 同时, 还应使叶栅有一定的偏

差设计工况的裕度。尾流撞击压气机实验台就是采

用一系列的试验方案, 在保证效率及一定裕度的同

时, 选取较大的转角�� ( ��> ��* )。

尾流撞击压气机实验台的构成如图1所示: 1.

流量测量管, 由双纽线型面形成的进口集流器, 用

于流量测量; 2. 流量管壁面静压孔, 用于测量P 0;

3. 压气机进口总压梳, 用于测量P
*
1 ; 4. 进口导叶;

5. 压气机转子; 6. 压气机静子; 7. 压气机出口

总压耙, 用于测量P
*
2 ; 8. 异步交流电动机, 作为

压气机实验台的动力源; 9. 排气管道; 10. 节流

堵锥, 用于控制实验压气机的出口反压和流量。

2　数据采集与处理

2. 1　流场调试

2. 1. 1　计算流量系数

　　为了保证测量的正确性和准确性,在进行实验

之前,需要对实验台尤其是测试系统进行全面的调

试。本实验参照航空工业标准的要求, 该标准规定

了压气机气动热力学的性能实验方法,提出了对实

验设备、主要性能参数的测试方法与测试精度的要

求。

流量管测量截面的面积用周向4个位置上实

测直径的算术平均值计算。用附面层探针测量附面

层位移厚度, 确定流量系数K D= 0. 995。

2. 1. 2　由总压耙测压比

　　由总压耙测压比, 如图2所示, 可以测得一个

栅距内共25个点的压力值,这样一来, 就可以了解

一个栅距内的压力分布。再将这25个点的压力值

进行平均就可以得出该位置的平均压力, 这样一

来,可以提高测量的精度。当改变测量位置的时候,

分别得到从叶尖到叶根( 91. 1%叶高, 72. 8%叶高,

53. 6%叶高, 33. 2%叶高, 11. 5%叶高) 的压力分

布。如图3所示。

图2　总压耙位置

F ig . 2　T he position o f the To tal pr essur e rake

由于叶尖和叶根处的气流有损失,所以在叶尖

和叶根处的压力需要乘以修正系数0. 98, 故5个测

量点的压力平均为: P
*
2 = 103 641 Pa;求出压比为:

 *
k = 1. 015 7。

由上可以知道, 总压耙的第13测量点正对着

尾迹区, 但由于落后角的关系, 一般来说, 总压耙

的第14或15测量点会出现压力的突跃式下降; 在

11. 5%叶高处, 由于测量点处于叶根附近, 在叶根

区的气流的干扰的作用下, 总压耙的第17测量点

附近出现压力的突跃式下降,这基本上与理论上的

设计值相符合,这证明了总压耙测量压力分布的有
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效性,这也证明了由总压耙测量出来的数据计算尾

流撞击压气机试验台的流量系数的正确性。

图3　总压分布

F ig . 3　T he distr ibution of the to tal pr essur e

主流区的压力分布不均匀则是由于
[ 2]
: 本实验采用

的较大的转角�� ( ��> ��* ) , 而��= !+ 攻角i-

落后角∀, 对于给定的叶栅 (!不变) , 攻角i较大,

故在叶片表面气流较易于分离; 而且由于较大的转

角��导致对气流的加工量大, 从而增压的幅度更

高, 也就导致了更高的逆压梯度, 从而导致附面层

的进一步增大, 故使叶片表面气流更易分离。所以

叶片分离的影响导致了主流区的压力分布不均匀。

图4　动态压力传感器径向测点示意图

F ig . 4　Radial mensur ation diagr am o f dynamic

pr essur e senso r

2. 2　压气机动态特性实验 [ 3～5]

　　为了获得转子后的轴流压气机实验台的尾流

涡脱落的特征频率, 本实验利用Kulite动态压力传

感器对低速轴流压气机台进行动态测试,通过对流

场进行动态频谱分析, 准确捕捉轴流压气机实验台

的特征频率。本实验采用对各工况、各截面进行动

态采集, 对比各工况、各截面下的特征频率特点,

实验中将Kulite动态压力传感器安装在转子的后

方叶尖、叶中和叶根3个位置 (图4所示第1, 3, 5

点) ; 分为7个流量状态 (流量分别为2. 45 kg / s,

2. 48 kg / s, 2. 51 kg / s, 2. 66 kg / s, 2. 95 kg / s, 3. 60

kg / s, 4. 02 kg / s) 共21个测量状态。实验后将压

力值数据进行了FFT 分析, 得出尾流涡脱落的特

征频率。

图5　f = 1 056 Hz 时在不同截面的峰值总结

F ig . 5　Peak summa o f differ ent section w hen

f = 1 056 Hz

由于越靠近失速流量分离越严重,流场中的流

动越复杂, 分离涡的强度也越大, 流场中的特征频

率越明显, 所以流场中的特征频率应该随流量减小

而增加。由图5得, f = 1 056 Hz的特征频率规律

比较明显, 1 056 Hz的峰值基本随流量的减小而增

大, 这点叶尖最为明显, 近失速流量时在叶尖处的

峰值达到34. 6 Pa, 在重复的实验过程中可以发现:

特征频率并不是一成不变的, 但基本在1 050 Hz上

下波动。所以, 本实验在下面非定常激励实验中所

加激励频率为1 050 Hz。

2. 3　压气机非定常激励实验

　　本实验采用气动喇叭作为非定常的激振源。气

动喇叭需要 2～5个大气压的气源来产生声功率。

需要说明的是, 气源只是用来做激振的作用, 并没

有气流参与做功而改变进口的流场。经过以上实验

的验证, 选取 f = 1 050 Hz作为激励频率; 激励强

度取功放电流 I= 1 A; 气源压力取3个大气压; 使

用总压耙测量。通常, 对流动的控制主要是针对近

失速或者是过失速情况进行的,本文主要研究对近

失速工况进行控制, 因此, 激励实验对小于设计点

流量工况下的流场特性进行研究。如图6、图7所

示, 可以看出效率增加的最大值为1% ; 压力提高

了35 Pa ; 失速裕度提高了3. 8%。
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图6　激励前后效率特性对比曲线

Fig. 6　Contrast cur ve o f ef ficiency character istic

after power ing

图7　激励前后压比特性对比曲线

F ig . 7　Contr ast curv e of pressure char act erist ic

after power ing

图8　激励前后近失速点叶尖压力分布

Fig . 8　T ip pressur e distribution in stall

after power ing

　　在近失速工况下, 叶片尾迹区产生较大的分

离, 施加非定常激励后, 正效果比较明显, 特别是

对叶尖的流动改善十分显著, 如图8所示, 尖部的

分离明显缩小, 此时声激励对流场改善也比较明

显。

3　结　论

　　本实验基于前人的经验,在单级低速压气机实

验台上做了尾流涡脱落频率的捕捉与初步的声激

励实验。在实验中遇到了各种各样的问题, 经过努

力, 目前基本己经将这些问题解决, 完善了实验台

的测试系统,为在尾流撞击实验台开展进一步的实

验提供了一些有益的经验。

在对低速轴流压气机内的尾流撞击效应进行

的探索中, 在近失速工况附近捕捉到了大尺度分

离; 非定常激励频率为1 050 Hz时, 总压耙的测量

取得了明显的正效果,其中稳态特性中的效率增加

值为 1%; 压力提高了 35 Pa; 失速裕度提高了

3. 8% , 在近失速点和小流量情况下, 用总压耙测

得在静子后分离流的区域和强度明显降低。

尾流撞击压气机实验台作为机理研究的平台,

着眼于验证通过理论分析和CFD 计算得出的一些

推理, 同时在于发现一些目前尚不被重视的现象。

从比较简单的稳态特性入手测量,再由浅入深的进

行动态特性的测量,以及捕捉尾流撞击效应的非定

常激励测量, 显示了非定常控制的巨大潜力, 使流

场的无序状态得到了改善, 使叶栅性能得到提高,

对改良压气机的气动性能起到了很大的帮助。
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