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摘　　　要 : 使用 MISES程序数值模拟了跨声速吸附式压气机叶栅流场 ,重点研究了吸气量和吸气位置对

跨声速压气机叶栅气动性能的影响.结果表明 ,叶栅来流马赫数和方向一定时 ,吸气位置和吸气量是相互关联

的关键参数 ,不同的吸气位置对应着不同的最佳吸气量 ,且随着吸气位置向后缘远离激波 ,最佳吸气量呈逐渐

增大之势.从吸气对叶片吸力面边界层的影响效果分析 ,理想的吸气位置应该是在靠近激波后附面层发展到

一局部极大值即将进入过渡段的位置附近.
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Abstract : Based on t he numerical investigations on t he performance of an axial t ransonic

compressor cascade wit h different suction slot locations and suction mass2flow ,it has been

shown that for a given inlet Mach number and flow angle , t here exist an optimal suction

mass2flow corresponding to t he suction slot location. And t he optimal suction mass2flow in2
creases as t he suction slot moves far f rom t he shock location towards t he t railing edge. The

perfect suction slot location should be at t he beginning of the t ransition region where the

boundary layer t hickness has developed to a local maximum value downst ream of t he shock.
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　　高推重比航空燃气轮机的关键技术之一就是

高效、高负荷压气机的设计.由于高负荷压气机叶

栅槽道内存在强的逆压力梯度 ,易于导致叶片吸

力面尾缘附面层的分离.流动控制技术 ,正成为空

气动力学发展的前沿技术 ,为高效、高负荷压气机

的设计带来了重大变革[1 ] .美国 IHP TET计划在

压气机设计方面的主要标志性成果之一 ,就是由

MIT的 Ali Merchant 为主完成的单级吸附式跨
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声速压气机.在设计点附近 ,实测总压比为 312 ,

设计转速线上最高效率接近 88 %[2 ] .

MIT的 Kerrebrock于 1980提出了用附面层

吸气控制技术来提高轴流压气机叶片负荷的设计

理念 ,其后 Reijinen等人实验证实吸气能够提高

气流的偏转角和静压升 ,延迟转子中旋转失速区

域的形成[3 ] . Schuler 和 Merchant 等人用 MISES

程序设计并实验验证了具有高性能和高负荷的吸

附式压气机级 ,提出了一个较为系统的吸附式压

气机叶型设计方法.在动叶叶尖速度 229 m/ s时 ,

达到了 116的总压比和 94 %的效率 ;在动叶叶尖

速度 457 m/ s时 ,达到了 314 的总压比和 89 %的

效率[ 4 ] .国内对吸附式压气机的研究尚处于起步

阶段.在数值模拟计算方面 ,哈尔滨工业大学的宋

彦萍和陈浮等人对某大转角亚声速吸附式压气机

叶栅 ,采用 Fluent 软件进行了数值模拟[5 ] .通过

对不同吸气位置和吸气量等吸气参数下压气机性

能的数值分析 ,获得了在小吸气量下存在最佳吸

气位置 ,大吸气量下气动参数变化对吸气位置不

敏感的重要结论.北京航空航天大学的周海等人

也对跨声速风扇转子叶片 A TS22 进行了抽吸气

数值模拟探索 ,结果表明在分离区即将扩大位置

处进行吸气 ,效果是最理想的[6 ] .从已有的研究结

果可看出 ,不同的吸气参数 ,尤其是吸气量和吸气

位置 ,将影响着吸附式压气机的气动性能.在跨声

速叶栅流场中 ,由于激波的存在 ,吸气参数对压气

机气动性能的影响是和激波密切相关的.因此 ,本

文将重点研究在跨声速压气机叶栅中 ,吸气位置

与吸气量对叶栅性能的影响及其物理机制 ,为后

续的吸附式跨声速压气机叶型设计提供必要的技

术储备.

1　数值模拟方法

本文采用MIT的MISES程序 ,针对设计叶

型数值模拟了跨声速压气机叶栅内部的粘性流

动.在MISES程序中 ,按照位移厚度 ,把流场分成

边界层内粘性流场和边界层外无粘流场两个区

域 ,进行耦合迭代计算.无粘流场区域按照网格设

定要求生成流线型网格 ,求解无粘欧拉方程组 ;粘

性流场区域通过边界层内的积分方程组及边界上

的速度分布 ,求出位移厚度分布 ,从而按照此位移

厚度重新划分无粘区域和粘性区域 ,迭代求解 ,直

至收敛.所求解方程组具体为

连续性方程 :δm
·

= 0 (1)

　　能量方程 :δI = 0 (2)

动量方程 :∮
5V

ρ( qn) q + pndA = -∮
V

ρf dV (3)

其中 f =Ω×Ω×(Ω×r) + 2Ω×q

卡门动量积分方程 :

1
θ

dθ
ds

=
1
θ

C f

2
- ( H + 2 - Ma2

e ) 1
ue

d ue

ds
(4)

　　能量积分方程 :

1
H 3

d H 3

ds
=

1
θ

2 CD

H 3 -
Cf

2
-

2 H 3 3

H 3 + 1 - H 1
ue

d ue

ds
(5)

　　叶栅来流马赫数给定为 112 ,进气角β1 =

arctan ( S1 ) = 53167°.在吸力面不同吸气位置处开

设吸气槽 ,数值模拟多种吸气量下的流场情况 ,分

析吸气位置和吸气量对流场的影响.网格总数为

396×241 初始网格和收敛网格分别如图 1所示.

初步的数值分析表明 ,吸气量为零 (未吸气)时

激波位置位于叶片吸力面表面弧长 s′/ s′side = 0134

位置处.本文中具体讨论的吸气位置 s′beg / s′side～

s′end / s′side包括以下几组 :0136～0138 ,0138～0140 ,

0140～0142 ,0148～0150 ,0158～01601 所讨论的吸
气量 Cq = m

·
suct / m
·包括以下几组 : 01005 , 0101 ,

01015 ,0102 ,01025 ,0103 ,01035 ,01041

图 1　叶型、初始计算网格和不吸气计算收敛后网格

Fig. 1　Blade ,initialized mesh and converged state mesh without suction
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2　数值模拟结果及分析

叶型损失系数 (p rofile loss coefficient )定义

为ω- =
pisen

02 - p
-

02

p01 - p1
;流动偏转角 (flow turning an2

gle)定义为Δβ=β1 -β2 ,其中进气角β1 = arctan

( S1 ) ,出气角β2 = arctan ( S2 ) .

从图 2和图 3可以看出 ,随着吸气量增加 ,叶

型损失在 01015吸气量下达到最小值 ,此时对应

的气流偏转角和静压升达到最大值 ;此后随着吸

气量进一步增大 ,叶型损失增大 ,而气流偏转角和

压升减小.这表明 ,在某一吸气位置下 ,存在一个

最佳的吸气量.该吸气量对应着最大压升 ,最小叶

型损失以及最大气流偏转角.超过该值 ,再增加吸

气量 ,并不能达到理想的流动控制效果.

图 2　不同吸气量下总压损失与气流偏转角分布

(吸气位置 0138～0140)

Fig. 2　Dist ribution of profile loss coefficient and

flow turning angle with different suction mass2flow

coefficient s (slot location 0138～0140)

图 3　不同吸气量下压比分布

(吸气位置 0138～0140)

Fig. 3　Dist ribution of static pressure ratio with

different suction mass2flow coefficient s

(slot location 0138～0140)

　　从图 4中可见 ,随着吸气量的增加 ,边界层逐

步被重新吸附到叶型表面.在最佳吸气量 01015

情况下 ,边界层基本完全贴附到叶型表面 ,而吸气

量大于最佳吸气量时 ,吸气位置及其后边界层区

域有较长一段已经进入到叶型内部了 ,表明此时

吸气量过大 ,使得叶栅槽道内主流冲击到叶型表

面 ,此时虽然吸气改善了激波与附面层干扰引起

的流场掺混 ,但流体对叶面的冲击造成了吸气位

置后新的流场干扰 ,从而使得吸气的效果减弱了.

从图 5中可以更清楚看出 ,不同的吸气位置

都存在着最佳的吸气量 ,且随着吸气位置向叶片

后缘逐渐远离激波 ,不同吸气位置对应的最佳吸

气量逐渐增大.也就是说 ,当吸气位置离激波较远
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时 ,需要较大的吸气量才能够控制住附面层的分

离流动.另一方面 ,当吸气位置过于靠近激波 (位

于 0134 位置处)时 ,在最佳吸气量下叶栅总压损

失系数较大 ,表明吸气位置过于贴近激波效果也

不好.如吸气位置位于 0134～0136 位置时 ,最佳

吸气量约为 01004 ,此时总压损失系数为 01086 9 ,

分离区域未能完全控制住 ;而吸气位置位于 0138

～0140位置时 ,最佳吸气量约为 01015 ,此时总压

8631



　第 8期 葛正威等 :吸附式跨音速压气机叶栅流场数值模拟

图 5　不同吸气位置处总损失随吸气量的变化

Fig15　Profile loss coefficient dist ribution with

different suction slot locations

损失系数降低到 01062 5 ,附面层基本贴附到叶型

表面 ,分离区域基本消除.可见 ,在叶型吸力面存

在一个最佳的吸气位置.

图 6 (a)显示了吸气量为零时的叶型吸力面

边界层厚度分布.图中δ3为边界层位移厚度 ,θ为

边界层动量厚度.吸力面表面弧长 S side约为 0151

( m′-θ坐标系) ,激波位置约在 s′= 0117位置处.

激波位置后边界层逐渐发展 ,在 s′= 0119 左右达

到一个极大值 ,如图 6 ( b)所示.此后边界层有一

个较为平缓的过渡 ,接着便迅速增长 ,表明在吸力

面产生了强烈的分离现象.如果在 s′= 0119 位置

之前吸气 ,由于边界层还未得到充分发展 ,此时只

要很小的吸气量就可以很好地控制吸气位置处的

边界层厚度 ,但由于吸气量小 ,则对吸气位置之后

边界层的控制效果有限 ;此时增大吸气量 ,容易造

成主流冲击叶型表面而引发新的扰动 ,使得增加

吸气量也无法达到控制分离的效果 ,如图 6 (e)所

示.在极大值位置处吸气 ,此时最佳吸气量既能避

免附面层的分离 ,又不至于造成主流流体冲击叶型

表面 ,如图 6 (c) , (d)所示.如果在过渡位置之后吸

气 ,则在相同的吸气量下 ,无法很好地控制住激波与

吸气位置之间的边界层厚度 ,此时需要更大的吸气

量值才能控制住两者之间的边界层发展 ,如图 6 (f)

所示.可见 ,最佳的吸气位置应该在激波后边界层刚

发展起来的局部极大值处 ,该位置使得吸气既能较

好地控制住下游边界层发展 ,又不会造成主流流体

对叶型表面的冲击 ,同时所需要的吸气量最小.
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图 6　边界层厚度分布图 (虚线为δ3 - m·suct /ρe v e) Cq = 0 . 01

Fig. 6　Boundary layer profiles. Dashed line isδ3 - m
·

suct /ρe v e Cq = 0 . 01.

3　结　论

通过上述分析可以得出如下结论 :

(1) 在叶型吸力面设置吸气槽进行附面层吸

气 ,可以显著地改善压气机叶栅的气动性能 ,控制

附面层分离流动 ,减小损失 ,增大气流偏转角 ,提

高压升.

(2) 在叶型吸力面某一吸气位置处 ,存在着

该吸气位置下的最佳吸气量.随着吸气量逐步增

大到最佳值 ,吸气对边界层的控制效果越来越好.

进一步增大吸气量 ,将造成主流流体冲击叶型表

面 ,引起吸气位置后新的扰动 ,导致损失增大.

(3) 吸气位置离激波太近 ,边界层还未得到充

分发展 ,较小的吸气量就容易造成主流冲击叶型表

面 ,而吸气量太小则不能很好地控制下游的边界层

发展 ;如果吸气位置离激波较远 ,由于边界层得到

充分发展 ,虽然也能控制住下游边界层的分离 ,且

不造成主流冲击叶型表面 ,但需要较大的吸气量才

能控制住激波与吸气位置之间的边界层厚度.研究

表明 ,理想的吸气位置应处于激波后边界层刚发展

起来的极大值位置处 ,该位置使得吸气既能较好地

控制下游边界层的发展 ,又不会造成主流对叶型表

面的冲击 ,同时所需要的吸气量也最小.
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