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端壁造型技术在亚声轴流压气机级中的应用
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摘    要: 为探索利用端壁造型技术来提高轴流压气机性能的可能性, 以亚声轴流压气机试验级为对象,

对端壁造型技术在压气机中的应用进行了研究. 鉴于压气机的逆压工作环境,端壁设计结合了周向(非轴对

称)和流向两个方向的造型, 具体介绍了造型方法.对端壁造型后压气机级的数值模拟显示:端壁造型技术可

以有效减小、消除静子角区分离, 进而提高级的效率和压比.
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Abstr act: For explor ing the beneficial usage of pr ofiled endwall on axial flow compr es2

sors. A profiled endwall was designed and numerically studied on a subsonic axial flow com2

pressor stage of Northwest Polytechinical Univer sity was numerically studied. According to

the nature of the adverse pr essure gradient working environment of compressors, the contou2

r ing of the stator endwall was conducted on both str eamwise and circumferent ial dir ections.

Detailed design method was int roduced in the paper. Resear ch of this paper shows that : end2

wall contouring can effect ively reduce the stator hub corner separat ion, and consequent ly im2

prove the compressor pressure rat io and working efficiency.

Key words: axial flow compressor; non2axisymmetric endwall contour;

numerical simulat ion

  非轴对称端壁造型( Non2axisymmetr ic end2

wall contour) , 不同于叶轮机械中传统的柱面

( Planar)端壁设计,它引入了端壁上的凸凹设计.

该技术近年来成为涡轮部件设计的一个研究热

点,设计者利用精巧的端壁造型来调整端壁区域

的二次流动,进而达到降低流动损失和均匀出口

流场的目的.试验和数值模拟研究
[ 123]
都证实了端

壁造型技术在涡轮设计中的有效性. 同样作为叶

轮机械,压气机特定的逆压工作环境,为端壁造型

技术的应用提出了挑战. 目前,端壁造型技术在压

气机中的应用仅处于起步阶段
[ 4]
. 关于端壁造型

技术在压气机中的应用效果, 造型方法等方面存

在诸多需要解答的问题.

本文的研究对象为西北工业大学亚声轴流压

气机试验级.在该压气机的大部分工作范围内,静

子角区都存在较大的分离.文献[ 5]对压气机叶栅

分离的分析,以及本文对原型压气机级的数值模

拟都显示,压气机级中静子尾部的角区分离主要
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有两个诱导因素:其一,为流道中的逆压力;其二,

为端壁区通道涡对叶片吸力面附面层的干扰. 叶

片附面层在逆压力环境下的流动本身是不稳定

的,而叶片的通道涡始终是由叶片压力面向吸力

面移动的,当通道涡最终到达叶片吸力面时, 将对

吸力面附面层产生干扰,叶片吸力面的角区分离

也自此发生.因为非轴对称端壁具有在局部调整

二次流(包括通道涡,马蹄涡等的流动)的能力,故

如能利用端壁造型来延迟通道涡到达叶片吸力面

的位置,则有可能减弱角区的分离的发生.基于以

上认识,本文以消除该压气机级静子角区分离为

目的,对端壁造型技术在压气机上的应用展开了

研究,以期丰富人们在该领域的认识.

1  研究对象和数值模拟方法

表 1为所研究压气机级的主要设计参数, 压

气机由前排转子和下游静子组成. 该压气机为动

叶叶尖失速型压气机, 曾多次被用作机匣处理的

试验和数值模拟.其相关试验数据比较完备. 本文

的数值模拟开展于 71%设计转速.

表 1 压气机级的主要设计参数

Table 1 Compressor stage ma in design parameters

名  称 转子 静子

设计点流量/ ( kg/ s) 51 6 -

设计点绝热效率 01 905 -

设计点增压比 11 249 -

转子设计转速/ ( r/ min) 15200 -

转子进口外径/ mm 298 -

转子出口外径/ mm 2931 2 -

转子进口内径/ mm 182 -

转子出口内径/ mm 182 -

转子轮毂比 01 61 -

叶片的平均半径/ mm 120 118

平均半径处安装角 48b30c 76b10c

叶片数 30 44

叶片展弦比 11 94 11 86

尖部径向间隙/ mm 01 35 -

本文的数值模拟使用商用 CFD软件包 NU2

MECA. 求解时 均守 恒型 Reynolds2averaged

Navier2Stokes( RANS)控制方程, 湍流模型采用

Spalart2Allmar as模型, 空间离散格式为 Jameson

中心差分格式, 时间离散方法为多步 Runge2Kut2

ta 法,并采用隐式残差光顺和多重网格等加速

方法.

本文的网格划分采用分块网格结构, 总网格

节点数目约为 100万.近壁面网格加密处理,为满

足湍流模型的需要, 网格 y+ 小于 10. 计算时, 转

子进口给定总温, 总压, 并设定轴向进气, 静子出

口给定静压,并通过调整静压来逼近数值边界点.

转、静子交接面采用周向平均的混合面法.

由于该压气机级完备的试验数据测试于

54%设计转速, 故数值模拟和试验对比在 54%

设计转速下进行. 因为 54%和 71%设计转速同

属于亚声工况, 故数值模拟在其中之一工况下

模拟的精度,可以代表在另一转速下的模拟精度.

图 1为本文模拟的原型压气机级的特性曲线与试

验特性曲线的对比, 试验结果取自文献[ 6] .如图

所示,模拟特性曲线略向小流量范围偏移,但整体

的流量范围和变化趋势与试验值基本一致.模拟

的压比和效率在数值上都低于试验值,其中压比

约低 1% , 而效率低于试验值约 2%~ 4% .这种

图 1 原型压气机级数值模拟与试验性能曲线对比

( 54%设计转速)

F ig. 1 Compare of the simulated performance with t he

exper iment per formance (54% design speed)
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模拟的差异在本课题组对该压气机的多次模拟中

均有遇到,造成差异的原因我们分析,主要有以下

几方面: 数值模拟中采用的湍流模型 ( Spalart2

Allmaras)过估计了该压气机的流动损失;转子与

静子交接面采用的周向平均处理, 人为加大了流

动的掺混;本压气机在试验转速下压比较低, 试验

效率的测量存在一定误差;数值模拟的进出口位

置,与试验测量的进出口位置略有差异.由于本文

的所有数值模拟均采用同样的网格拓扑结构, 和

同样的湍流模型,结合以往的模拟经验,我们认为

本文对不同结构所进行的数值模拟相对地仍具有

可比性,而我们关心的也正是各个结构间相对的

变化趋势.

图 2为近失速工况下, 模拟的原型压气机级

出口总压分布与试验总压分布的对比, 试验的具

体方法和结果参看文献[ 7] .如图所示, 数值模拟

的级出口总压分布在形态和数值上都与试验符合

较好,静叶尾缘分离区域勾勒较准确,说明本文采

用的数值模型能够较好地捕捉流场中的主要流动

特征,能够满足本文的研究需要.

图 2  近失速工况级出口总压分布对比 ( 54%设计转速)

F ig. 2  Compare of stage out let static pressure

(54% design speed)

2  端壁造型设计

21 1  流向端壁造型

如前言所述,由于静叶的角区分离同时受逆

压力梯度影响,而压气机中逆压力梯度的大小又

是取决流道的流线曲率的,所以,我们认为适当的

沿流向优化端壁,应该对减小角区分离有所帮助.

为避免流线曲率变化对压气机的整体性能造成过

大的影响,以及保证叶排间几何连接的平滑性,本

文的流向优化仅实施于静子端壁, 径向变化深度

最大为 ? 2mm.

流向端壁 的优化利 用 NUMECA/ Dedi2

gn3D[ 8]优化软件包来完成. 在轮毂和机匣的子午

面定义形线上分别设定若干控制点, 控制点的径

向坐标作为优化变量. 优化的目标函数设为总压

损失小于某给定值, 约束条件为总压比不低于原

型压气机.优化方法为基于神经网络的遗传算法。

优化过程与三维 RANS 求解过程自动嵌套. 图 3

给出了优化前后, 静子轮毂形线的对比, 单位

为 m.

图 3  优化前后静子端壁形线对比

Fig. 3 Endwall contour befor e and after

axisymmet ric optimizat ion

21 2  非轴对称端壁造型(周向造型)

目前已有的非轴对称造型方法,大体可分为

两类.一种是将原有曲面离散成几何上的控制点,

然后以优化的方式对控制点重新定位, 最后生成

新的曲面[ 4] .这种造型曲面光滑,流场符合设计目

标较好,但缺点是所需计算资源巨大,计算时间可

观.另一类方法是结合物理流场的分析,选择符合

流场性质的几何控制方程重新生成曲面[ 9] . 本文

作者认为在对流场的物理流动掌握的比较好的情

况下,第二类方法更为经济、有效.本文的造型采

用第二类方法.

本文的非轴对称(周向)造型针对压气机的

转、静子轮毂同时进行. 其中, 转子轮毂的非轴对

称造型参考于本文第三作者对同台压气机转子的

研究[ 1 0] ,其研究结果表明压气机转子轮毂的非轴
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对称造型可以有效降低转子通道内的二次流动损

失,均匀转子出口流场.

本文采用的曲面控制方程如下:

R new( i, j ) = c @D( j) @

sin( n @P@H( i , j ) ) + Roriginal( i, j )

式中 Rnew( i, j ) , R original ( i , j ) 为控制点新老径向坐

标; H( i , j ) 为控制点角向坐标; c为造型深度控制

因子; n为周向控制因子; D( j) 为流向造型控制

因子; i, j 分别为流向与周向的控制节点.

其中周向控制因子 n , 对于转子取值为 11 6,

而对静子取值为 11 0. 本文的最大造型深度控制

因子 c取值 21 5mm,约为转子叶展的 4%. 图4为

综合了非轴对称(周向)和流向优化后最终的端壁

型面,图中径向高度的变化单位为 mm.

图 4  造型端壁(仅轮毂)

F ig. 4 Contoured endwall (H ub only)

3  结果和分析

31 1  总体效果

图 5对比了造型前后的压气机性能.如图所

示,造型后的级压比和效率均高于原型压气机,这

种趋势在小流量工况时尤为显著. 其中,效率在最

高效率工况约提高了 0. 6% , 在近失速工况则达

到了 21 5%以上.

图 5中另一个值得关注的变化是:造型后最

高效率点,以及最小流量点都相应地向大流量方

向偏移,综合来看从最高效率点至失速点的流量

范围变窄.由于该压气机是转子叶尖失速型压气

机,故失速裕度的大小与转子叶尖的载荷分布关

系紧密.为此,我们对比了最高效率工况和近失速

工况下,造型前后转子叶尖的静压分布.由图 6可

见,端壁造型后, 转子尖部的载荷分布相对发生

图 5  原型与造型压气机级性能的对比

F ig. 5  Per formance compa re between the datum stage

and the contoured stage

了变化,前 30%弦长内的叶片载荷相对降低, 而

后 70%弦长范围的叶片载荷相对升高, 总体看

来, 叶尖载荷有增大的趋势. 且该趋势当压气机

工作于近失速工况时加强. 由此可以解释, 造型

后叶顶泄漏流强度将相对增强, 使得失速裕度

有所降低.值得指出的是, 本文的目的在于削弱

静叶角区分离, 在后面的分析中我们可以看到

壁面造型有效地达到了预期的效果, 那么对于

角区失速型压气机, 可以预见端壁造型将对裕

度提高有所帮助.

3. 2  端壁造型对静叶角区分离的影响

图 7对比了造型前后, 最高效率工况下静子

吸力面的极限流线图. 图中阴影部分为轴向速度

小于零的区域,可以近似地代表叶片表面的分离

区域.图中可以十分明显地看出,端壁造型后静子

叶片的角区分离区大大减小, 在静叶吸力面的大

范围内流动基本附着在叶片表面上. 这个现象证

明了:造型壁面有效调整了端壁区的二次流动,推
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后了通道涡到达相邻叶片吸力面的位置.同时,流

向优化端壁也一定程度地缓和了沿叶片前缘至尾

缘的逆压力梯度. 这样直接诱发静子角区分离的

两个因素都得到了削弱.

在近失速工况,原型静叶的角区分离更为严

重,类似的极限流线图对比更为强烈(本文略去) .

该现象可以解释为什么端壁造型在小流量工况下

对原型压气机的性能改善最为明显.

3. 3  端壁造型对流动损失的影响

按照式( 1)定义流道内总压损失

Cp = 2( p tinlet - p t )
QinletW

2
inlet

( 1)

图 8对比了最高效率工况下, 原型压气机与

端壁造型压气机静子叶片通道内的总压损失云

图,图中右侧为叶片吸力面侧,左侧为叶片压力面

侧.从图中可以明显地观察到, 在原型压气机

50%静子弦长处, 叶片吸力面角区分离已经开始

发展,表现为吸力面叶根至 20%叶高范围的高损

失区域.随气流向下游流动,静叶角区分离逐渐加

剧、扩大.直至静叶出口截面, 分离区域在径向范

围已达到约 40% 叶高, 在周向范围上已占据约

60%叶根流道的面积.相比之下,造型后压气机在

75%静叶弦长之前, 流道内分离区几乎不可见;在

出口截面,分离区也仅限于叶片吸力面侧的一个

薄层范围内.整个流道内,由角区分离造成的总压

损失明显下降.图 8 很好地解释了端壁造型压气

机效率高于原型压气机的原因.

本文研究表明:总压损失的对比在各个工况

下都是类似的,在近失速工况下的对比最为鲜明.

为使文章简练, 在其它工况下的对比, 此处不再

列图.

31 4  端壁造型对流动沿叶高的重新分配

图 9对比了最高效率工况下端壁造型前后静

子进口气流角沿叶高的变化. 如图所示,造型后沿

整个叶高,静子的进气角增大了:最明显的变化发

生在叶根处, 约为 4b;在叶尖处也有约 2b的变化.

类比于可调静叶的概念,这个变化相当于沿整个

叶高,静子叶片通道向/打开0的方向进行了旋转.

综合整级效果来看, 由于静子通道的/打开0,级流

量必然向大流量的方向偏移. 这就解释了图 5中,

端壁造型后压气机流量整体向大流量方向偏移的

原因.
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图 8  静子通道内流动损失云图

Fig. 8 Loss contours inside of stator passage

图 9  静子进口气流角沿径向分布

F ig. 9 Stat or inlet flow angle

  图 10对比了最高效率工况造型前、后级出口

总压沿叶高的变化. 如图所示,由于端壁造型有效

地削弱了静子角区分离, 级出口 40%内径范围内

的总压明显升高;或换言之,压气机在这个范围内

的压缩能力明显增加;整个级出口的总压沿叶高

分布更为饱满, 级压比因此升高.

综合图 9、图 10的内容, 可以得到结论,端壁

造型的影响范围不仅限于端壁区域, 而是基本包

括了整个叶展范围. 端壁造型对局部流动的改善

图 10 级出口总压沿径向分布

Fig. 10 Stage outlet f low angle

使得压气机的流动在整个叶高范围得到了重新分

配和调整.

4  结  论

通过本文的研究, 我们可以得到以下几条结

论:

1) 亚声压气机端壁造型,可以有效调整压气

机端壁区的二次流强度, 减弱静子角区分离,进而

实现级压比和效率的提高.
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  2) 在亚声压气机内,端壁造型的影响范围可

以包括整个叶高范围, 实际上对压气机内的流动

在整个叶高范围内实现了调整和再分配.

3) 端壁造型对亚声压气机叶片尖部和根部

的流动都会发生影响,相应地,转子尖部泄漏流动

和静子角区分离流动都会发生变化, 也因此可能

产生对失速裕度的影响.其具体影响的后果应视

压气机的失速类型, 以及造型对局部流动的改变

幅度而定.

4) 本文所采用的周向(非轴对称)和流向相

结合的端壁造型方法被证实为一种有效的造型方

法.我们认为由于压气机中特殊的逆压力工作环

境,结合流向优化的造型是比较有效和必要的,这

一点不同于涡轮中的端壁造型方法.

5) 单排叶片通道的端壁造型会对上、下游叶

排进出口流动带来变化,因此在级的环境下讨论

压气机的端壁造型技术更有实际意义.
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