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摘 � � � 要: 用 CFD方法对某叶型开槽前后的流场进行了数值模拟,初步研究表明通过在压力面到吸力面开

槽能有效控制和延缓叶栅吸力面附面层的分离,从而增大气流的转折能力,降低总压损失,扩大叶栅的稳定工作

范围.通过开槽处理, 改变了叶栅表面的静压分布,使叶栅前段、后段的负荷增大,小槽进口附近的负荷减小.
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Numerical simulation on cascade characteristics with slot from

pressure surface to suction surface
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Abstract: The CFD method w as used for the analy sis of the cascade character ist ics w ith

and w ithout slots. T he computed results indicate that the cascade w ith slot can contr ol and

delay the separ at ion o f the boundary layer on the suct ion surface. This can facilitate the gas

to turn greater angle, and decrease the total pr essure loss tog ether with the enlarg ement of

the stable operating range. Compar ed w ith the cascade w ithout slot , the surface load of cas�
cade w ith slot increases near the leading edge and tr ailing edge and decr eases at the slot inlet .
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� � 在轴流压气机中气流沿流动方向增压,叶片
表面气流在大冲角情况下具有从叶片表面分离的

趋势,所以一般轴流式压气机中气流转折角受到

了限制.为了增大压气机工作叶片的单级气动负

荷,减少压气机的总级数,就必须控制叶片表面的

附面层分离.通过在叶片压力面到吸力面开槽,在

压力面与吸力面压差作用下, 压力面部分气流会

经过小槽从吸力面流出,这股气流将吹除叶片吸

力面尾缘部分的附面层, 控制和延缓气流分离,同

时吸除部分压力面附面层气流, 减小压力面附面

层厚度,合理的开槽位置能够有效地提高压气机

的性能,扩大稳定工作范围
[ 1]
.

本文所用叶型中弧线为圆弧中弧线 , 采用

图 1 � 压力面到吸力面开槽示意图

Fig . 1 � Slo t from pressure surface to suction surface
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表 1 � 叶型主要数据以及 A、B点弦向相对位置

Table 1 � Parameters of cascade and the chordwise location of A、B

弦长 b/ mm Cmax Xmax R1 / mm R2 / mm �1 �2 X A X B

80 0� 1 0� 43 1� 1 0� 64 60 30 0� 65 0� 91

NACA 65�010厚度分布, 开槽位置和槽道结构如
图 1所示, 其中小槽进口宽度为 7� 4mm,出口宽
度为 5� 7mm, 叶型主要数据以及 A、B点的相对
弦向位置X A , X B见表 1, 叶栅安装角 45 , 稠度

1� 74�

1 � 数值分析方法

本文数值计算采用雷诺平均三维 N av ier�
Stokes方程组, 空间离散采用中心差分格式的有

限体积法,时间项采用四阶 Runge�Kutta 法迭代
求解. CFL 数取 3� 0, 湍流模型采用 Spalart�All�
mar as模型, 计算中采用了隐式残差光顺法和完

全多重网格加速收敛技术
[ 2]
.

本文采用 H�O�H 结构化网格, 前缘、后缘、
尾迹区、叶片表面、小槽进出口和内壁面都进行了

加密处理, 开槽后总网格数为 27 720,其中小槽内

网格为1914� 小槽进出口处的局部网格如图2所
示.叶片通道前缘延伸段和后缘延伸段分别为一

倍弦长和 1� 5倍弦长,叶栅高度为 1mm.

图 2 � 开槽后叶栅后缘网格局部放大图

Fig . 2 � Enlarg ed mesh in trailing edge

进口给定总压 101 325 Pa, 总温 288 K 和进

口速度方向,通过改变进口速度方向来改变攻角,

出口给定静压 98 000 Pa. 叶片表面采用了无滑移

绝热边界条件, 周向采用非完全匹配周期性边界

连接.

2 � 计算结果以及分析

2� 1 � 叶栅气动特性对比

通过对攻角 i分别为 0 , 2 , 4 , 6 , 8 , 10 , 12 

图 3 � 开槽前后 ��随 i 的变化图

F ig. 3� Com par ison of the turning ang le of

cascade w ith and w ithout slo t

图 4� 开槽前后 �在一个栅距内的分布

Fig . 4� Compar ison of the turning angle distribution in

cascade spacing

和 14 时的叶栅流场进行数值模拟, 得到开槽前

后气流转折角 ��随攻角 i 的变化规律如图 3所

示.从图中可见, 随着攻角的增大,从压力面到吸

力面开槽都能比较显著地增大气流转折角,增大

叶栅的气动负荷. 攻角为 12 时, 增幅达到 24%.

原叶栅在攻角大于 10 时气流转折角开始下降,
可认为此时原叶栅已经失速 [ 3] , 而开槽后的叶栅

在攻角大于 12 时才开始失速, 显然通过压力面

到吸力面开槽能增大叶栅的攻角工作范围.

在攻角一定的情况下, 气流转折角主要取决

于落后角,而落后角主要受气流的惯性和附面层

的影响.本文以 4 攻角为例, 给出了出口气流角 �
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在 140%弦长处的一个栅距内的分布. 如图 4所

示,通过从压力面到吸力面开槽,大大减小了出口

气流角,使出口气流方向更接近于叶型的出口气

流角
[ 4]
.在相对栅距为 50%至 1 处, 出口气流角

减小的幅度更大, 而这个区域正是小槽出口气流

对吸力面附面层有显著影响的区域.

开槽前后叶栅的总压损失  
-
随攻角 i变化的

情况如图 5所示. 在 0 ~ 3 攻角情况下开槽后的
叶栅与原叶栅相比总压损失略有增大, 而在攻角

大于 3 时, 随着攻角增大总压损失下降, 在攻角

为 10 时,通过压力面到吸力面开槽能使总压损
失减少 8%. 造成上述现象的主要原因是: 开槽后

的叶栅总压损失构成与原叶栅相比, 增加了小槽

内的流动损失, 同时由于开槽后叶栅流通能力增

大,进口马赫数增加,导致粘性摩擦损失有少许增

大,同时在小攻角情况下,因吸力面后缘附面层分

离区很小,通过开槽来降低吸力面附面层分离造

成的总压损失作用效果并不明显, 因此导致总压

损失稍有增大, 但在攻角较大时,压力面到吸力面

开槽可以显著减小吸力面附面层的分离区,降低

因为附面层分离而造成的总压损失, 参见图 6和

图 7�

图 5� 开槽前后  - 随 i的变化图

Fig. 5� Comparison of pressur e loss of

cascade w ith and w ithout slo t

2� 2 � 流场分析

以 4 攻角为例, 图 6和图 7给出了开槽前后

叶栅后缘的速度矢量图. 从图中可见,原叶栅后缘

有较大的附面层分离区,在叶栅尾缘形成了一个

低速回流区,而开槽后的叶栅仅在小槽出口前方

有很小的分离区, 小槽出口气流隔断了吸力面附

面层的发展,使小槽出口之前的附面层分离区不

图 6 � 原叶栅后缘速度矢量图( i= 4 )

Fig . 6 � Velocit y vecto r in tailing edge o f

cascade w ithout slo t

图 7 � 开槽后叶栅后缘速度矢量图( i= 4 )

Fig . 7 � Velocit y vecto r in tailing edge o f

cascade w ith slo t

能继续扩大,并对小槽出口至尾缘的气流起到了

明显的加速作用, 增大了该区域附面层气流的动

能,提高了这个区域内的气流承受逆压梯度的能

力,从而有效控制了吸力面附面层的分离
[ 6]
. 另

外,从图中可见,原叶栅尾迹区的速度比主流要小

很多,而开槽后尾迹区的速度要更接近于主流速

度,因此通过从压力面到吸力面开槽能够有效降

低尾迹区与主流区的掺混损失, 减小尾迹区的厚

度
[ 5]
.

气流转折角的增加将增大叶栅负荷, 通过开

槽前后叶片表面静压分布的变化也能说明这一特

点.同样以 4 攻角为例给出了开槽前后叶片表面

的静压分布,如图 8所示,开槽后的叶栅与原叶栅

相比,从前缘到约 40% 弦长处叶栅负荷是增大

的,增大幅度逐渐减小.从 40%弦长到 70%弦长

处,叶栅负荷减小, 在 A 点叶栅负荷减小幅度最

大,可见从压力面到吸力面开槽将降低小槽进口

附近的负荷. 从 70%弦长至尾缘, 叶栅负荷都有

较大幅度的增加. 通过压力面到吸力面开槽改变

了叶栅表面的负荷分布, 使叶栅前段、后段负荷增
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大,小槽进口附近负荷减小.

图 8 � 开槽前后叶栅表面压力分布( i= 4 )

F ig. 8� Compar ison of static pressur e dist ribution

on the sur face o f cascade w it h and w it hout slot

开槽前后整个叶栅所受的负荷可以从固体壁

面所受的合力来比较, 原叶栅所受合力标量值为

0� 318 98 N, 开槽后叶栅所受合力标量值为
0� 331 54N,增大 3� 9% .

3 � 结 � 论

通过在叶栅压力面到吸力面开槽,利用小槽

出口的气流能够控制吸力面附面层发展,本文用

数值模拟的方法对开槽前后叶栅在不同攻角下的

气动特性进行对比, 得到了以下结论:

( 1) 通过压力面到吸力面开槽, 利用压力面

和吸力面的压差使小槽内的气流加速, 从小槽出

口流出,这部分气流将有效控制吸力面附面层的

发展,从而增大叶栅在不同攻角情况下的气流转

折角,降低总压损失.

� � ( 2) 压力面到吸力面开槽主要通过控制叶栅

吸力面附面层的分离,来改善叶栅通道内的流场,

在附面层不分离、很小分离时开槽的作用效果比

较小.

( 3) 通过压力面到吸力面开槽, 将改变叶栅

表面的负荷分布, 使叶栅前段、后段负荷增大,小

槽进口附近负荷减小.

综上所述,从压力面到吸力面开槽能有效控

制和延缓吸力面附面层的分离, 增大叶栅在非设

计攻角情况下的气流转折角, 降低总压损失,但开

槽位置,开槽大小,开槽方向等问题还有待于进一

步讨论.
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