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进口边界层对采用弯叶片的平面扩压
静叶栅流场性能的影响
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摘要: 给定不同型式的进口边界层, 在两种不同亚音速条件下对一平面扩压静叶栅的弯叶片流场进行了数值

模拟。结果表明弯叶片对扩压叶栅的改善的能力受进口边界层的特征影响。这种影响分为两个方面: ( 1)边界

层厚度的影响和( 2)边界层动量损失厚度的影响。边界层越厚或动量损失厚度越大,在低马赫数条件下弯叶片

对吸力面角区密流增加越明显,从而更大程度地提高了端区的流动性能, 降低了叶栅损失。在高马赫数条件

下, 若边界层越厚或动量损失厚度越大, 角区密流虽变化不大,但因端区损失较大, 其性能的提高会给叶栅总

性能的改善带来较大的收益。
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Abstract: For several given types of inlet boundary layer , a numerical invest ig at ion on f low

field of bowed stator vanes under tw o inlet subsonic Mach numbers w as carried out . It w as found

that the ability of improving dif fusion cascade performance w as af fected by some characterist ics of

the inlet boundary lay er. The characterist ics included tw o aspects: inlet boundary layer thickness

and inlet boundary layer momentum loss thickness. When boundary layer is thicker or momentum

loss thickness w as g reater , the f low capacity is evident ly increased near end-w all under M ach

number 0. 2. Consequently, the cascade performance is improved and total pressure loss is reduced

near suct ion corner to a greater extent . Under M ach number 0. 7, though the increase of mass

flow density is less, because of the high end-w all loss, improvement of end-w all performance will

bring more profit s to the overall cascade performance.
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　　由于航空发动机运行环境的特殊性,扩压系

统往往处在不均匀的进口来流条件下进行工作,

而来流参数的不均匀将可能直接导致压气机失速

裕度下降、流量减小和叶片摩擦损失上升等性能

的恶化[ 1, 2]。一些研究[ 3]表明扩压叶栅进口径向参

数的不均匀对高负荷叶栅端区的性能有很大的影

响,如进口附面层较厚会带来叶栅的“原”损失
[ 4]
,

同时也影响二次流的发展并引起叶栅损失的上

升
[ 5]
。事实上,二次流的强弱取决于叶栅进口附面

层的法向涡量、流道转折的程度和叶片沿叶高的

气动成型,而在后两者给定的情况下,附面层直接

影响叶栅的损失
[ 6]
。为降低端区损失,从上世纪80

年代开始周向弯曲技术在压气机叶栅中的研究逐

步展开[ 7]。关于附面层对弯叶片性能影响的研究,

中外学者都有不同的看法,钟兢军[ 8]对实验结果

研究后指出进口附面层厚度的增加会提高叶栅的

损失, 通过使用反弯叶片可以降低叶栅的能量损

失。然而 Breugelmans[ 9]对考虑进口边界层厚度弯

叶片流场研究后表示弯叶片栅损失没有明显改

善。以后的一些研究表明只有在进口边界层特征

和弯叶片弯角满足一定的条件下弯叶片才能对流

场性能起到改善作用。为了对此进行深入研究, 本

文通过数值方法对不同排挤厚度和动量损失厚度

的边界层进口条件下的弯叶片流场进行了研究,

以期能够获得附面层影响弯叶片性能的规律和机

理。

1　数值计算程序与算例介绍

　　计算所使用的程序为 NUMECA 公司开发的

FINE/ TU RBO 流场求解器。FINE/ TU RBO 是用

于对叶轮机械计算仿真的专业软件, 其加入的高

精度差分格式对叶栅流场定性分析有较高的参考

价值
[ 10]
。计算所采用的控制方程为湍流 N-S方程

和 B-L 湍流模型,时间和空间差分格式分别为四

阶显式 Runge-Kutta 格式和二阶对称 T VD 迎风

格式。为了加速收敛,计算使用了完全多重网格技

术。边界条件和几何参数在表1中列出,固体边界

条件为绝热和粘性的固体壁面。当进口马赫数低

于0. 3时, 来流条件近似为不可压缩流动,为了解

决其收敛缓慢性问题并保证求解的准确性,

FINE/ TU RBO 引入 了 低速 流 预处 理 程 序

( Precondit ioning
[ 11] )。

图1是计算所采用的网格,由于该叶栅的安装

角较小,所以计算网格采用的是结构化的 H 型网

格,流向、径向和周向网格数分别为129, 65和65,

共为545 025个网格点。基于已给定了一定厚度的

边界层进口边界条件的原因,进口延长段若过长

将会使边界层进一步增厚而使分析复杂化, 所以

将进口段适当缩短取为0. 01 m ;出口为减小数值

反射的影响出口取1. 5倍弦长,因本文只关注弯叶

片对叶栅内部流场的影响因此出口测点距离尾缘

也取为0. 01 m, 以忽略弯叶片对尾迹掺混

表1　边界条件和叶栅几何参数

Tabl e 1　Boundary conditions and cascade geometric parameters

进口马赫数M a0= 0. 2, 进口总温 T *
0 = 234 K

出口静压 p 1= 101 325 Pa

弦长雷诺数 Re= 6. 5×105

进口马赫数M a0= 0. 7, 进口总温 T *
0 = 234 K

出口流量 M F= 2. 7475 kg / s

弦长雷诺数 Re= 2. 3×106

弦长 b/ m

轴向弦长 B/ m

叶高 h/ m

折转角 �/ (°)

稠度 b/ t

展弦比 h/ b

进口几何角 �T 1/ (°)

出口几何角 �T 2/ (°)

安装角 �s / (°)

弯角  / (°)

叶型

0. 16

0. 15

0. 16

59. 5

2. 0

1. 0

49. 75

- 9. 75

20

5　10　15　20　25　30　35

NACA

0. 16

0. 15

0. 16

54. 5

2. 0

1. 0

44. 75

- 9. 75

20

5　10　15　20　30

CDA
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的影响。图2叶片积迭线为3段直线,两直线段之间

由二次平滑曲线过渡连接, 从叶顶到叶根直线高

度分别是叶高的 20%, 40%和20%, 过度段高

10%。

图1　计算网格平面与三维视图

F ig . 1　Grid of blade-to-blade and three-dimension

图2　计算叶型与径向积迭线

F ig . 2　Aero foil and radial st acking line

图3　进口总压边界层的定义

F ig . 3　Definition of inlet t otal pressur e

boundary layer

为观察进口参数径向不均匀性对弯叶片作用

的不同影响, 在本文计算中进口边界条件给出了5

种具有边界层的总压分布。依据速度边界层轮廓

为抛物线的特点, 事实上,总压轮廓也为抛物线,

经过推导得出总压边界层轮廓方程为(如图3) :

-
!p
!L 2 y

2
= x ( 1)

其中: !p 为主流总压 p
*
1 与端壁总压 p

*
2 之差, !L

为总压边界层厚度; x 为流向, y 为径向。图3中方

程在坐标原点“o”处的导数为“0”。图4为5种进口

边界层的总压分布。本文各算例进口总压边界层

方程参数如表2。

图4　几种进口总压边界层的比较

F ig . 4　Comparison of tot al pr essure boundary layer

表2　进口总压边界层方程参数

( p *
1 = 103 355 Pa, h= 160 mm)

Table 2　Parameters of inl et total pressure

boundary l ayer

算例 p *
2 / Pa !p / Pa !L / mm 方程

C00

C11

C31

C21

C22

C23

103 355

100 285

102 355

101 325

101 325

101 325

0

3 070

1 000

2 030

2 030

2 030

0% h

10% h

10% h

5% h

10% h

15% h

x= 0

x = - 12y 2

x = - 4y 2

x = - 32y 2

x = - 8y 2

x= - 3. 5y 2

2　结果与讨论

　　图5给出了进口边界层变化对弯叶栅质量平

均总压损失系数的影响,横坐标为弯角、纵坐标为

总压损失系数。文中总压损失系数的定义为:

∀- =
P

*
0 - P

*

P
*
0 - P0
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其中: P
*
0为进口总压, P

*
当地总压, P0进口静压。

为了更清楚的反映出损失的变化趋势,对图中的

曲线进行了拟合处理。本文分别讨论了低亚音速

(图5( a) )和高亚音速(图5( b) )条件下弯叶片的作

用。从图5可以看出当进口总压分布为 C11分布

时,在两种进口条件下弯叶片降低叶栅损失的作

用都很明显,在低马赫数条件下,最佳弯角30°时,

相对于直叶栅总压损失系数降低了近18%。然而

进口为 C00分布时,在最佳弯角10°时, 总压损失

系数降低还不到8%。类似情况在高亚音速条件

下,进口总压 C11分布时最佳弯角10°的弯叶片降

低损失7% ,而进口总压 C00分布最佳弯角5°弯叶

片降低损失只有5%。由此说明在其它条件都保持

不变的情况下, 弯叶片对扩压叶栅性能影响程度

的大小是由进口边界层的特征决定的。

图5　总压损失系数 ∀-随弯角的变化

Fig . 5　Variation o f total pressur e loss coefficient

to bow ang le

2. 1　边界层厚度的影响

　　如表2, 在保持 !P 不变的情况下, !L 依次取
叶高的0%( C00) , 5%( C21) , 10% ( C22) 和15%

( C23) ,总压 !L 的变化引起进口边界层厚度 #也

发生变化。由图5可以看出受 #的影响,弯叶片对

叶栅性能的改善作用不尽相同。#增大时, 图6入

口边界层增厚即近端壁低能流体总量增加, 造成

叶栅掺混损失上升,但此时弯叶片对端区流动性

能的改善作用加强,其最佳弯曲角总体上增大。

图6　进口边界层位移厚度

Fig . 6　Displace thickness of inlet

boundary layer

图7为弯叶片对不同叶高处密流(所谓密度是

指轴向速度与密度的乘积,即: A VD = V z×∃)的
影响, 由正弯叶片的特点可知采用弯叶片后近端

区密流都有所增加,其原因可分为两方面:一是端

区低能流体向中径处迁移, 高能流体填补了其位

置从而使端区轴向速度增加,二是由于正弯叶片

具有指向端区的叶片力使得端区流体密度增加。

密流的增加势必会增强端区附近的通流能力, 低

能流体受高速流体的携带而不易产生分离, 从而

提高了端区的流场性能。由图7看出, 由于 #的不
同,聚集于端区的低能流体总量也不同, #越大密
流越低。采用弯叶片后近吸力面一侧的密流明显

提高,但比较而言, #较大的 C23时,弯叶片的这

种作用更大,在低马赫数时15%和25%叶高处的

回流区也得到消除; 而在较小的 C21时,在25%叶

高处弯叶片对密流的改变很小。若是在高马赫数

条件下, #对密流增加程度的影响相对较弱, C21

和 C23时弯叶片对端区密流的增加差别不大, 但

是事实上由于 C23时的 #较大, 进口带来的“原”

损失上升,弯叶片端区性能的改善必然会在叶栅

总性能改善方面得到较大收益。图8为不同进口马

赫数和 #条件下直叶栅与弯叶栅出口截面的质量
平均总压损失系数等值线图,因为计算为平面叶

栅所以只做出半叶高通道。可以看出吸力面角区

的 高 损 失 区 随 # 的 增 加 范 围 扩 大, 而

且在损失中心总压损失系数的值增大,这正是由
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图7　不同 #条件下弯叶片对密流的影响

F ig . 7　Effect of bowed blade on mass flow densit y under different values of #

图8　不同 #条件下弯叶片对出口损失分布的影响

F ig. 8　Effect of bowed blade on outlet losses under different values o f #

于附面层厚度增加,使端区低能流体总量增加, 损

失上升。采用弯叶片后, 角区损失都有所下降, 不

过在高马赫数下和低马赫数下角区损失降低的情

况不同, 0. 2马赫数时, 角区损失下降且高损失范

围缩小,在 C23条件时,吸力面角区大损失区明显

缩小,总压损失系数值下降近6% ;而0. 7马赫数时

为端区损失中心向中径迁移,损失范围变化不大,

但 #越大高损失中心损失下降越明显。综前所述,

在大 #条件下, 由于弯叶片对近端区低能流体区

的有效控制使得栅后损失明显降低。

2. 2　进口边界层动量损失厚度的影响

　　下面就进口边界层动量损失厚度特性对弯叶

片作用的影响进行讨论 。从边界层动量损失厚度

定义式( 2)中可以知道,的大小能从本质上反映进

口边界层内部“原”
[ 4]
损失的多少。

#* *
=∫#( 1 - v / v 0 ) dy ( 2)

　　如表2,在进口总压边界层方程中改变 !L 和

!P, 得到6种进口总压分布, 从而也得到6种不同

的进口边界层(如图9) ,下面就 #* * 对弯叶片作用

的影响进行讨论。

图9　进口给定的边界层动量损失厚度

F ig. 9　Momentum loss thickness #* * of inlet

boundary layer

　　从图5看出,不同的进口边界层时弯叶片对叶
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栅性能的影响也不相同,结合图9我们不难发现进

口边界层与弯叶片之间相互关系的影响规律:

#* * 越大, 低马赫数弯叶片减小叶栅总损失的作

用越明显,最佳弯角总体上增加;高马赫数时有所

变化但总体规律与低马赫数时相似。如图10,因进

口 #* * 的不同, 边界层内部涡量和端区流体动能

的情况差异较大。#* * 越大,边界层内部涡量越大

而端区附近流体能量越小, 因此端区二次流流动

越强。

图10　不同进口条件下附面层内部流体涡量 %和

能量系数 E-变化

F ig. 10　Vorticity and kinetic ener gy coefficient

in boundary layer under

different values of #* *

图11为弯叶片对不同叶高处密流的影响。因

为 #* * 的不同引起端区二次流动特征的不同, 当

#* *
较大时,端区低能流体能量较低,使得吸力面

一侧的密流偏低, 如图11所示 C11条件下近端区

各个叶高截面吸力面一侧的密流都比 C31条件下

的小。当采用弯叶片后,端区各截面密流都有所提

高,但相对而言, #* *
较大的C11时,弯叶片的这种

作用更大,在15%和25%叶高处的回流区也部分

的得到消除。而在 #* *
较小的 C31时,在25%叶高

处弯叶片对密流的改变很小。这说明 #* *较大时,

弯叶片可更好的控制端区低能流体的发展与聚

集,从而更有效的改善了叶栅的性能。

图11　不同进口条件下弯叶片对不同叶高处

密流的影响

F ig . 11　Effect o f bow ed blade on mass flow density

o f spanw ise section under

different values of #* *

3　结　论

　　( 1) 在亚音速条件下, 进口边界层特征影响

弯叶片对叶栅性能改善作用的程度。进口边界层

越厚或边界层的动量损失厚度越大, 弯叶片降低

叶栅总损失的能力越强。这一结论在高亚音速和

低亚音速条件下都适用。

( 2) 进口边界层增厚, 导致了端区低能流体

的总量增加,从而使端区流动性能恶化。采用弯叶

片后,低马赫数条件下端区密流增加明显,通流能

力得到较大改善, 因而叶栅流动性能增强,端区损

失下降;高马赫数条件下密流变化不大,但端区性

能同样得到改善,在较厚边界层叶栅中端区的改

善更明显。

( 3) 进口边界层动量损失厚度增加, 导致端
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区涡量增加及低能流体能量下降, 端区流动性能

恶化。采用弯叶片后,在低马赫数条件下端区密流

增加明显,抗分离能力得到较大提高,从而使叶栅

流动性能增强,端区损失下降;在高马赫数条件下

动量损失厚度增加到一定程度时, 弯叶片对叶栅

性能的改善作用加强。

( 4) 在亚音速大负荷扩压叶栅中, 弯叶片对

叶栅端区性能的改善能力受各种条件的影响, 在

这一领域还需更多的工作去做。
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