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低速条件下压气机静叶栅中弯叶片对
变攻角性能影响的数值分析
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摘要: 使用数值计算的方法对某型压气级静叶栅的直叶片与弯叶片变攻角特性进行了对比研究,结果发现弯

叶片对正攻角下的流场特性有明显的影响。由于端区扩压因子的减小和近端区吸力面一侧的密流的增加,所

以弯叶片能够消除或推迟在大正攻角下近吸力面角区分离的产生。弯叶片也因此可以扩大叶栅稳定工况范

围, 分析结果表明在某一弯角( 20°)时,达到最大, 临界攻角为16°。
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Abstract: T he ef fects of the compressor bow ed stator vanes on variable incidence

characteristics were studied w ith the method of CFD. It was found that bow ed vane had strong

impact on f low f ield under posit ive incidence. Due to the decrease of dif fusion factor near the end-

w all and the augmentation of density mass flow close to the suct ion surface, the bow ed blade

elim inates or defers the separation formation near suction surface under high positive incidence

and w eakens the expanding of the separat ion region. There fore, bowed blade is able to enlarg e

the operat ion range of the stator vane. T he results show the bow ed blade w ith bow angle of 20°

has max imal operat ion range w ith crit ical incidence of 16°.

Key words: aerospace propulsion sy stem ; low mach number; incidence; compressor stator;
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　　在涡轮喷气发动机中, 压气机设计的最主要

的目的就是要在设计工况下获得较高的效率、较

低的重量以及较宽的工况范围,即需要实现高推

重比和良好的变冲角性能。实现这些要求的措施

有机匣处理、进出口导叶设计
[ 1]
、叶型优化、端弯

技术以及在涡轮叶片中大量使用的周向弯曲技术



等。早期研究工作证明较为成功的是端弯技术,

Wisler
[ 2]

( 1985)研究发现使用端弯可以减小10%

的端区损失并能够推迟接近壅塞时角区流动的恶

化。20世纪80年代, 端弯技术首先应用在英国的

RB211-535E4发动机和中国的WP7发动机上, 并

获得成功。对于上世纪60年代就应用在涡轮叶片

中的周向弯曲技术,尽管在涡轮叶片中获得了巨

大的成功,但是在压气机中的应用研究在20世纪

80 年 代 以 前 却 鲜 有 出 现, 直 到 1984 年

Breugelmans
[ 3]
等人才验证了导叶弯曲和径向弯

曲对矩形叶栅二次流动的影响。从国外发表的资

料看, GE、PW 和RR等公司均在压气级中采用了

弯叶片,我国航空发动机的压气机在采用弯叶片

上研究还刚刚开始, Shang
[ 4]等人在大转角矩形叶

栅中也验证了正倾斜和反倾斜以及弯曲导叶的影

响。王仲奇
[ 5]
( 1998)在静叶栅实验中发现端弯减

少了端区损失,但同时叶展中间损失增加。目前我

国一些研究所也都在进行“弓”型叶片的研究。这

些研究表明在压气机中采用弯叶片对减少叶栅损

失有一定的效果,但是主要针对采用弯叶片对变

冲角的性能以及叶栅损失影响方面的机理研究阐

述较少。

为了对此进行深入研究, 我们对采用弯曲静

叶叶栅重复级压气机的变冲角特性进行了实验与

相关的基础数值研究, 发现弯叶片的变工况性能,

特别是小流量特性有明显改善的趋势,本文是我

们的数值研究部分。

1　数值计算方法与方案

　　本文从已成型的重复级压气机静叶环形叶栅

的冲角特性研究出发, 后进行两端正弯曲, 逐渐加

大弯角, 在- 20°～16°攻角下,完成了5°, 10°, 15°,

20°和25°共5套叶栅的数值计算。通过 CFD 计算

本文对三维弯叶片流场多种气动数据进行分析,

结果证明了弯叶片在控制角区分离的有效性, 各

性能参数定量说明了弯叶片技术应用在压气机静

叶中的良好效果。本文计算所采用的叶片几何参

数为: 叶高 h= 0. 1 m, 弦长 b= 0. 08 m,几何折转

角 �= 39. 5°, 内径 rh= 0. 2 m, 稠度 b/ t= 1. 1,安装

角 �s= 20°,出口几何角 �T2= - 9. 75°,展弦比 h/ b

= 1. 25。

本文数值模拟所使用的程序为 NUMECA 公

司开发的 FINE/ TU RBO 流场求解器。采用 B-L

湍流模型,为了加速收敛计算使用了完全多重网

格技术。考虑了进口边界层的径向总压分布,为保

证径向各个截面的攻角相同,进气角沿径向是变

化的(如图1) ,进口总温为294 K, 进口马赫数约

图1　进口总压系数和进气角分布

F ig 1　Inlet r adial distributions o f total pressur e

coefficient and flow angle

为0. 2( < 0. 3) ,因此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, F INE/ T URBO 引入了低速流预处理程序

( Precondit ioning
[ 6]
) ; 出口为径向平衡分布, 中径

静压为101 325 Pa。固体壁面以绝热条件处理, 以

消除由传热产生的损失。图2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( z )、径向( x )和周

向( y )网格数分别为129, 65和65,共为545 025个

网格点。基于已给定了10%叶高厚度的边界层进

口边界条件的原因,进口延长段若过长将会导致

进口边界层进一步增厚使端区流场性能恶化,

图2　直叶片栅与弯叶片栅的网格

F ig . 2　Numerical g rids o f str aight and bow ed cascades

所以将进口段适当缩短取为0. 01 m; 由于尾迹掺

混的原因所以出口延长段的长度对叶栅性能有一

定的影响(如图3) ,本文只关注弯叶片对叶栅内部

流场的影响因此出口段也取为0. 01 m ,以忽略弯

叶片对尾迹掺混的影响; 低速条件下, 在边界处

FINE/ TU RBO 采用了一阶外插的方法来保证边

界流场的计算精度。叶片积叠线主要由3段直线组

成,如图4直线段之间由二次曲线平滑过渡, 从叶

顶到叶根直线高度分别是叶高的20% , 40%和

397第　2　期 张永军等: 低速条件下压气机静叶栅中弯叶片对变攻角性能影响的数值分析



图3　出口段长度对叶栅总压损失的影响

Fig. 3　Effect s of outlet posit ions on total pr essure

lo ss coefficient

图4　正弯叶片径向积叠线

F ig . 4　Radial stacking line of positiv e bow ed blade

20%,过渡段高10%。

2　结果分析

2. 1　弯叶片对叶栅攻角特性的影响

　　图5是直叶栅在使用弯曲变形前后的总压损

失系数、扩压因子和质量流量随攻角变化的曲线。

图中标定了不存在收敛数值解的攻角位置, 并称

之为计算“临界攻角”。之所以这么定义是基于下

面的原因: 数值计算过程是求解 N-S 方程的过

程,当 N-S方程不存在唯一收敛的数值解时, N-S

方程所反映的实际流场应该处在非常“混乱”的状

态,这正是失速以至喘振时的状态特征。数值模拟

结果显示虽然弯曲变形前后损失、扩压因子和流

量随攻角的变化趋势并没有明显改变,但是弯叶

片的采用对压气机静叶攻角的特性却有较大的影

响,图5中直叶片的设计攻角(损失最低的攻角)由

- 5°增加到了弯叶片时的0°, 除此之外, 静叶弯曲

前后的“失速点”和“壅塞点”都发生了变化, 其中

失速攻角即计算“临界攻角”从直叶片时的11°

图5　计算所得到的直叶片栅与20°正弯叶片攻角

特性的对比

F ig . 5　Com parison of num er ical incidence

characteristic betw een straight

and 20°bowed cascades

图6　临界攻角 icr随弯角的变化

F ig. 6　Variation of critical incidence icr to

bow ang les
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增加到了16°, 这说明采用弯叶片后, 叶栅的攻角

范围得以扩大, 静叶栅稳定的工作范围也因此扩

大。图6和图7进一步表明弯叶片对静叶栅攻角范

围及稳定工作范围的影响。

图7　不同弯角下特性曲线对比

F ig . 7　Characteristic cur ves’com parison of cascades

w ith different bow angles

前面提到计算临界攻角 icr是指叶栅流场计算

所能得收敛解的最大攻角, 它是衡量静叶栅变工

况性能的最直接的参数, 它的值越大就说明叶栅

的稳定攻角范围也越大。图6是计算临界攻角 icr随

弯叶片弯角增加而发生的变化,其中横坐标为弯

角大小, 纵坐标为 icr的大小。可以看出,随着弯叶

片弯角的增加 icr也在增加, 当弯角为20°时, icr增

加到最大值16°, 然后下降, 这说明存在一个最佳

的弯曲角,此时弯叶片的临界攻角 icr为最大,它的

稳定工作范围也可能达到最大。从图7的叶栅特性

曲线中看出, 经过弯曲变形后,弯叶片的稳定边界

很明显的向左偏移,而壅塞边界没有太大变

化,这就说明弯叶片能够扩大静叶栅的稳定工作

范围。

2. 2　零攻角下弯叶片对叶栅性能的影响

　　图8为零攻角时直叶片和弯叶片吸力面极

图8　0°攻角下近吸力面极限流线

F ig . 8　L imit str eamlines near suction surface under

incidence of zer o

图9　0°攻角下径向不同位置的密流的分布

Fig . 9　Axial Velocity Density ( AVD ) mass flow distr ibutions along different r adial positions under incidence of zero
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限流线的比较, 此时弯叶栅为设计工况点而直叶

栅为近设计工况点,但两者的进口条件相同从而

保证了流场的可比性, 以观察小攻角下弯叶片的

影响。从图8中可以看出, 弯叶片时在上下端区的

两个分离区的大小相对直叶片时的减小,而叶展

中间区域增加了两条分离线,但分离的范围都比

较小,说明由于正弯叶片径向叶片力的存在,使得

端区低能流体径向迁移到中径区域, 减小了端区

的分离。从图9中密流(所谓密度是流体密度与轴

向速度的乘积,即: A VD = V z× )沿径向不同位
置的分布可以很清晰的看出弯叶片端区吸力面一

侧的密流增加,原因分为两方面: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。端区密度

流量的增加可提高端区的通流能力, 降低分离发

生的可能性, 对吸力面/端壁角区存在严重分离的

流场性能有很好的改善作用。

图10　0°和10°攻角下节距平均扩压因子沿

叶高的分布

Fig . 10　Radial distributions o f pitchw ise mass-

averaged coefficient of diffusion

under incidences of 0°and 10°

经过弯曲变形后由于受到径向叶片力作用,

我们发现它对吸力面端壁角区的影响是减小尖峰

马赫数,这样就降低了局部扩压因子 D = ( vmax-

v 2 ) / vmax。这一作用是比较理想的, 因为降低局部

扩压因子可能会推迟分离的产生。正如图10所示,

弯叶片两端区的扩压因子得到减小, 直叶片时端

区的最小值为0. 31,而弯叶片时减小为0. 28,这种

分布改变的益处或许在两端存在较大分离区的正

攻角条件下才能体现得更为明显, 因为端区的扩

压因子减小会预示端区大分离区的推迟或减小。

而此时展向中间区域的扩压因子 D 得以增加, 也

可以补偿由于端区扩压因子减小带来的静叶加功

能力的不足。

2. 3　正攻角下弯叶片对叶栅性能的影响

　　前面讨论了弯叶片对近设计工况点叶栅流场

的影响,下面就小流量正攻角条件下的弯叶片影

响进行分析。如图11,在正攻角下直叶片吸力面

图11　10°攻角下近吸力面极限流线

Fig . 11　L imit str eamline near suction sur face

under 10°incidence

上极限流线与零攻角下的相比发生了较大的变

化,上、下端区的两个分离区扩散到全叶高,展向
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图12　10°攻角下径向不同位置的密流的分布

F ig. 12　Ax ial Velocity Density ( AVD ) distr ibutions along different radial positions under 10°incidence

图13　10°攻角下吸力面角区总压损失系数分布

F ig . 13　Cont our s of to tal pr essure lo ss coefficient at suction/ end-wall corner under 10°incidence

中间区域表现为闭式分离的特点, 再加上主流速

度较大,控制了分离区的进一步扩大,所以它对叶

栅性能影响不大, 而两端区的分离更为严重。采用

弯叶片后,正如前面提到的(图10) ,在正攻角下弯

叶片两端区的压力增加,扩压因子也得到减小, 促

使两端区的回流区向展向中间迁移, 分离得到减

弱。

如图12, 相对零攻角下在正攻角时下端区的

密流增加更大, 在5%叶高处, 吸力面一侧密流最

小值由直叶片时的40 kg/ ( s�m2 )增加到了弯叶片

时的45 kg/ ( s�m2 )。在15%和25%叶高处密流也

有一定的增加,而在这些区域里,零攻角下弯叶片

相比直叶片时, 密流几乎没有变化(图9) ,这就说

明弯叶片在正攻角下对端区密流的增加作用要比

在零攻角下时更为明显, 使用弯叶片对有攻角下

的流场影响更大。

既然弯叶片能够减弱近端区分离的产生, 而

且分离的产生和扩大是压气机叶栅发生失速的重

要原因,那么就不难理解弯叶片为什么会使叶栅

稳定边界向左偏移,扩大了静叶栅的稳定工况范

围。正攻角下弯叶片减弱了吸力面角区分离,这一

结果带来叶栅性能得到改善的另一个表现就是:

角区损失的下降。图13中将直叶片和弯叶片吸力

面角的总压损失系数分布进行了比较,可以看出

弯叶片吸力面角区相对直叶片来说, 损失范围缩

小,而且其损失核心的总压损失系数从直叶片的

0. 79减小到0. 71, 减小了近10%。而弯叶片对叶栅

中部损失的影响不大。

3　结　论

　　( 1) 弯叶片对叶栅的攻角特性有明显的影

响。

� 采用弯叶片后, 叶栅设计攻角(损失最低

的攻角)增加。设计攻角由直叶片时的- 5°增加到

了弯叶片时的0°。

� 由于弯叶片对分离区的有效控制作用, 叶
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栅稳定边界向左偏移, 叶栅的稳定工作范围扩大,

在某一弯角位置稳定工作范围达到最大。这对于

对失速裕度有着较高要求的航空发动机而言有很

重要的意义。

( 2) 弯叶片对叶栅的攻角特性的影响的机

理。

压气机叶栅的流动性能在很大程度上与分离

流有关,而采用弯叶片后,可在很大的正攻角范围

里减少由大正攻角引起的分离流, 从而提高叶栅

的性能:

� 弯叶片改变了扩压因子沿叶高的分布, 由

于近端区扩压因子的降低, 弯叶片减小了近端区

的损失,这种作用在分离较严重的正攻角叶栅流

场中更为明显。弯叶片对叶展中间损失影响不大,

但是叶展中间区域扩压因子的增加, 却能保证叶

列的扩压能力不致减小。

� 弯叶片改变了密流沿径向的分布,特别是

提高了端区的密流,增强了端区的抗分离能力。

 弯叶片端区密流的增加主要集中在近吸
力面一侧,这就提高了吸力面角区的抗分离能力,

对于大正攻角下吸面角区的大分离区有很强的控

制能力。

( 3) 在大正攻角下, 由于弯叶片对吸力面角

区大分离区的较强的控制能力,使得叶栅角区损

失范围缩小, 而且其损失核心的总压损失系数也

下降。

( 4) 在不同形状叶栅中(不同叶型和几何折

转角)和不同进口马赫数条件下(未产生激波的亚

音速进口条件) ,弯叶片的上述作用同样存在。
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