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摘　　　要 : 通过数值模拟对具有 51°叶型折转角的环形扩压叶栅进行了研究.将外流飞行器上控制附面层

流动的基本思想和修型措施应用于弯叶片的局部修型 ,结合近壁面附面层流动和总压损失对比分析了大折

转角扩压叶栅采用直叶片、弯叶片和局部修型弯叶片的气动性能.结果表明 :在大折转角、高亚声速气流进口

条件下 ,局部修型弯叶片能更有效的控制大逆压梯度下叶栅内附面层的发展 ,提高叶栅气动性能.
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Abstract : This paper p resent s a numerical st udy of a high2t urning angle compressor sta2
tor wit h 51°. The main ideas and local modification to achieve bet ter cont rol of boundary lay2
er flow in aircraf t are applied to t he contouring of bowed stator . The skin f riction line of suc2
tion side and total p ressure loss are discussed in t he st raight blade , bowed blade and local

modified bowed blade. The result s show t hat t he local modified bowed blade can effectively

cont rol the boundary layer flow and it is applicable to t he boundary conditions of high ad2
verse p ressure gradient , high2t urning and high subsonic inlet velocity.
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　　为研制高性能的航空发动机 ,提高发动机推

重比 ,降低耗油率 ,扩大稳定工作范围 ,要求发动

机的旋转部件 (压气机和涡轮)的设计具有更高的

气动性能.采用高负荷叶栅能有效的减少压气机

和涡轮的级数 ,从而缩小发动机的结构尺寸和重

量 ,成为研发高性能发动机的一个有效措施.美国

IH P TET计划的提出使得发动机中压气机部件

的设计面向高负荷甚至超高负荷方向发展 ,进而

达到减少级数、缩小发动机尺寸、提高推重比的目

的.在压气机中 ,大折转角静叶栅允许动叶出口气

流更高的周向速度 ,具有更强的扩压能力和对气

流的折转能力 ,将是高负荷压气机设计采取的重

要措施之一.

在压气机叶栅中 ,一般把叶型折转角超过
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43°的叶栅称为大折转角叶栅 ,国外对这类高负荷

叶栅的研究起步较早 ,Bryce等人[1 ]在 1995年发表

了对英国 R·R公司多级跨声速压气机中 C148单

级跨声风扇的研究结果.在 C148跨声风扇中 ,静叶

根部叶型的最大折转角约 60°,实验和 Emmerson[2 ]

的数值模拟结果发现 ,静叶在大转角条件下较强的

二次流和大的逆压梯度造成根部区域的严重分离 ,

导致级效率下降 ,实验测量效率比设计低了3. 5 %.

Calvert和 Emmerson[3 ]在 C148的基础上进一步提

高设计指标 ,重新设计了一个具有大折转角静叶的

高压比跨声风扇级 ,实验结果表明静叶达到了设计

要求的气动性能. Friedrichs[4 ]对一级高负荷低速轴

流压气机进行了实验研究 ,采用的常规设计静叶和

根部前掠静叶叶型折转角均超过 60°,结果表明 :在

大折转角条件下 ,具有根部前掠静叶的级性能优于

常规设计静叶的 ,尤其在小流量系数工况下 ,效率

高约 10 % ,流场显示根部前掠静叶能有效的抑制

和延缓吸力面下端壁角区的分离 ,有益于压气机喘

振裕度的提高.

文献[527 ]对平面大折转角扩压叶栅进行了

不同方面的研究 ,包括了不同马赫数、不同湍流强

度、不同叶型几何、定常流动和非定常尾迹干扰流

动等方面.研究结果对大折转角扩压叶栅在压气

机中的应用具有实际的借鉴和指导意义.

国内对高负荷压气机的研制已经取得初步成

果[8 ] ,863高负荷风扇级已经研制成功 ,实验结果

中的风扇级部分性能参数超过了设计预期目标 ,

文献[ 8 ]中给出了具体的总性能参数 ,并和美国

H TFC计划和 NA FCO T计划研究的同类风扇进

行了比较.

本文采用数值模拟的方法对具有 51°叶型折

转角的环形扩压叶栅进行了研究 ,并将外流飞行

器中控制附面层流动的基本思想和修型措施[9 ]应

用于弯叶片的三维成型中 ,对弯叶片进行局部修

型.文章详细分析了在高亚声速进口条件下静叶

采用直叶片、弯叶片和局部修型弯叶片的叶栅气

动性能.结果表明 :在大折转角、高亚声速进口条

件下 ,局部修型弯叶片对叶栅内的扩压流动具有

较强的控制能力 ,能更有效地控制逆压梯度下吸

力面附面层的发展 ,抑制附面层分离的发生 ,降低

损失 ,提高了叶栅的气动性能.

1　叶栅几何参数及数值方法

1. 1　叶栅几何参数

环形叶栅以某型涡扇发动机的压气机部件中

的静叶为背景 ,基本几何参数和气动参数在表 1

中详细列出.直叶片、弯叶片和局部修型弯叶片的

主要几何参数相同 ,直叶片与弯叶片积迭线如图

1所示 ,直叶片积迭线为径向线 ,弯叶片根部 2°的

反弯曲角度 ,顶部 18°的正弯曲角度 ,弯曲积迭线

是经过优化设计后得到的.

表 1　环形叶栅基本参数

Table 1　Compressor stator geometrical parameters

中径处弦长/ mm 52. 0

叶高/ mm 40. 2

叶片数 38

叶型折转角/ (°) 51. 0

外径/ mm 280. 4

进口气流 Mach数 0. 72～0. 8

进口气流冲角/ (°) 2. 0

设计流量/ (kg/ s) 9. 10

图 1　直、弯叶片积迭线

Fig. 1　Straight and bowed blade stack lines

1. 2　数值方法

数值方法采用 NUM ECA 系列软件包 ,叶栅

流道空间离散网格使用 IGG/ Auto Grid 模块生

成 ,采用 H2O2H型结构网格 ,分别对应网格节点

数 (周向×径向 ×轴向)为 41 ×65 ×9 ( H) ,33 ×

65×265 (O) ,65×65×33 ( H)共 731 835节点 ,如

图 2所示.加密靠近壁面区域的网格 ,壁面第一层

网格 y + < 3. N2S方程求解器采用 FIN E/ TU R2
BO模块 ,对三维定常流场进行模拟 ,空间离散采

用二阶迎风差分格式辅以矢通量分裂算法 ,4 阶

Runge2Kutta法时间推进迭代求解 ,全多重网格
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法和局部时间步法加速收敛 ,湍流模型采用低雷

诺数 Spalart2Allmaras模型.

图 2　环形扩压叶栅计算网格

Fig. 2　Computational mesh of blade passage

图 3　进口总压沿叶高分布

Fig. 3　Inlet total p ressure along blade height

计算边界条件给定叶栅进口总温 355 K ,进

口总压如图 3所示给定沿叶高分布 ,气流角为 -

43. 0°,出口给定中径处静压 172 500 Pa ,考虑径向

压力梯度 ,采用完全径向平衡方程.考虑与上游某

型风扇转子的匹配 ,取风扇转子设计点出口绝对

总压作为所研究静叶的进口总压.进口总压分布

规律在叶根和叶顶处较低 ,相当于进口存在端壁

附面层.进口边界与静叶前缘的轴向距离大于动

静叶的轴向间距 ,这样适当的延长进口边界是为

了尽量避免数值计算中有反射边界条件带来的影

响.对直叶片、弯叶片和局部修型弯叶片流场模拟

采用相同的网格结构、计算方法和气动边界条件.

2　局部修型

几何修型是在外流飞行器上常见的控制附面

层分离的措施.长时期以来 ,控制附面层分离的基

本思想主要是防止分离 ,尽可能避免分离出现 ,或

尽可能推迟分离发生.为此 ,或是设法使附面层中

气流获得高能量 ,或是设法降低逆压梯度 ,以使附

面层中的气流克服逆压梯度而抵御分离.在外流

中钝物体绕流的几何修型措施包括前体修型、加

导流片和后体修型等方面 ,这些措施可以大大减

小分离区 ,使阻力显著下降.本文将外流中控制附

面层分离的基本思想和修型措施应用于叶片的三

维成型中 ,对大折转角弯曲扩压叶栅进行局部修

型 ,对大逆压梯度下吸力面附面层流动进行控制 ,

进而达到降低损失提高叶栅气动性能的目的.

图 4　中弧线对比

Fig. 4　Comparison of camber line

图 5　流道通流面积对比

Fig. 5　Comparison of passage area along chord

为保证叶栅内三维流场不发生较大的改变 ,

保持基本相同的叶片气动负荷 ,对大折转角弯曲

静叶的后半弦长进行局部修型.局部修型包括 2

个方面 :

(1) 对叶片后半弦长的叶片厚度分布规律进

行修整 ;

(2) 对叶片后半弦长的叶片中弧线曲率进行

修整.综合采用这两个措施 ,在不改变叶片主要几

何参数 (弦长、节距、叶高等)的前提下 ,控制相邻
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叶片间后半弦长区域通流面积沿流向的变化率和

叶型折转角沿流向的变化率 ,同时适当调整叶片

局部的出口叶型角保持修型前后叶栅的出口气流

角基本不改变 ,满足和下游叶栅的匹配.沿叶高方

向修型措施与叶栅内局部区域的流动相关 ,图 4

和图 5给出了修型前后 3个叶高上的中弧线规律

和流道通流面积的对比 ,修型后降低了后半弦长

通流面积沿弦向的变化率 ,在 10 %叶高上接近尾

缘区域的通流面积略微收缩 ,这对削减吸力面附

面层排挤厚度是很有益处的.局部修型对大折转

角弯曲扩压叶栅内流动的改善效果在下面的流场

分析中详细给出.

3　对比结果分析

图 6～图 8给出了各叶片吸力面壁面的摩擦

力线.在大折转角扩压叶栅中 ,大的横向压差造成

较强的通道涡 ,从吸力面的摩擦力线可以清楚看

出通道涡在叶栅内的发展过程.直叶片叶栅中叶

片根部的负荷较高 ,横向压差造成下端壁大量低

能流体向叶片吸力面迁移 ,在通道涡的作用下沿

吸力面向叶展中部迁移 ,达到中径处 ,径向迁移的

附面层低能流体在沿流向的逆压梯度下形成局部

的回流区 ,增加了 25 %～40 %叶高范围的损失.

在叶片顶部同样存在较强的通道涡作用 ,逆压梯

度下沿吸力面迁移的附面层在 3/ 4弦长处发生分

离 ,图 6中清晰可见分离区的范围.分离区低能流

图 6　直叶片吸力面摩擦力线

Fig. 6　Skin f riction line of st raight blade

suction side

体在逆压梯度下的回流、吸力面附面层低能流体

和通道涡及三者的掺混造成 70 %叶高以上较大

的损失 ,从图 9中周向平均总压损失系数沿叶高

的分布可以清楚看出这一点.叶片弯曲后 ,根部有

2°的反弯曲角 ,叶片负荷稍有增加 ;顶部有 18°的

图 7　弯叶片吸力面摩擦力线

Fig. 7　Skin f riction line of bowed blade

suction side

图 8　局部修型弯叶片吸力面摩擦力线

Fig. 8　Skin f riction line of modified bowed blade

suction side

正弯曲角 ,叶片负荷下降较明显 ,上端壁的横向压

差相对直叶片的降低 ,端壁横向迁移的低能流体

减少.叶片弯曲改变了叶栅内的三维压力场分布 ,

图 7中从根部径向迁移的附面层低能流体达到

45 %叶高 ,在尾缘附近仍然存在局部的回流区 ,且
回流趋势比直叶片的稍有增强 ,这是由于反弯曲

后根部负荷稍有增加造成的.而在上半叶展 ,附面

层流动得到了控制和改善 ,消除附面层分离区 ,仅

在靠近尾缘的 70 %～80 %叶高存在局部的回流

区 ,与直叶片相比 ,显著的降低了 70 %叶高以上

的损失.同时 ,弯曲使得叶展中部的负荷增加 ,吸

力面增厚的附面层和尾迹及二者的掺混造成的损

失比直叶片的有所增加 ,图 9中 20 %～75 %叶高

弯叶片的损失高于直叶片的.叶片弯曲能有效控

制附面层的流动 ,抑制了分离 ,避免了由于分离造

成的更大的损失 ,改善了逆压梯度下叶片吸力面

的附面层流动.

将局部修型措施应用到弯叶片中 ,修型后的

弯叶片使叶片吸力面区域的流场得到了进一步的

改善.图 8给出了弯叶片局部修型后吸力面壁面
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的摩擦力线.显然 ,修型后的弯叶片消除了吸力面

附面层低能流体在逆压梯度下形成的局部回流

区 ,沿吸力面径向迁移的附面层低能流体在流动

方向上具有很强的一致性 ,避免了低能流体在吸

力面角区的堆积 ,消除了回流区低能流体和主流

的掺混损失.局部修型通过控制相邻叶片间后半

弦长区域通流面积沿流向的变化率和叶型折转角

沿流向的变化率 ,改变了叶片后半弦长近吸力面

的压力场、径向压力梯度和尾缘附近的逆压梯度 ,

有效的控制了叶片近尾缘处吸力面附面层的增厚

速度.与弯叶片相比 ,局部修型弯叶片在 15 %～

80 %叶高的损失有所降低 ,三维压力场分布的改

变使得上、下通道涡造成的吸力面的分离线高度

有所下降 ,只有 1/ 3 叶高 ,避免了 30 %～70 %叶

高的附面层低能流体和通道涡掺混造成损失.

图 9　总压损失系数沿叶高分布

Fig. 9　Total pressure loss coefficient dist ribution

along blade height

图 10　总损失对比图

Fig. 10　Comparison of total pressure

loss coefficient

图 9中 96 %叶高以上的损失为负值 ,这是由

于叶栅内流动的径向掺混造成的.在叶栅出口处 ,

进口端壁附面层在横向压差的作用下已迁移至叶

片吸力面附近 ,径向掺混使得上端壁区域再生附面

层具有比进口更高的总压 ,因此总压损失会出现局

部的负值.图 10给出了采用直叶片、弯叶片和局部

修型弯叶片的扩压叶栅的总损失对比图 ,直叶片中

存在附面层分离 ,总损失最大 ,叶片弯曲后抑制了

附面层分离 ,总压损失下降约 5. 6 % ,局部修型弯

叶片进一步控制和改善了逆压梯度下附面层沿流

向的发展 ,总压损失比直叶片下降约 10 %.

4　结　论

本文对大折转角环形扩压叶栅气动性能的研

究结果表明 :

(1) 在大折转角和高亚声速进口条件下 ,直

叶片对大逆压梯度下附面层流动的控制能力有不

足之处 ,不能满足高负荷叶栅气动性能的要求.

(2) 弯叶片改变了三维压力场 ,能有效地控

制附面层流动 ,抑制分离 ,改善叶片近吸力面的流

动 ,与直叶片相比 ,总损失下降约 5. 6 % ,但其对

吸力面径向迁移附面层低能流体在逆压梯度下的

局部回流的控制能力不足.

(3) 在弯叶片的基础上应用局部修型措施 ,

控制后半弦长的扩压过程 ,能有效控制和改善弯

叶片吸力面附面层的发展 ,抑制大逆压梯度下附

面层低能流体在吸力面的局部回流 ,更进一步提

高弯叶片的性能 ,与直叶片相比 ,总损失下降约

10 %.因此 ,考虑局部修型措施的大折转角弯叶片

的应用是减少压气机级数、缩短发动机尺寸、提高

推重比和部件性能的一个有力措施.
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