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孔隙射流结构对扩压叶栅出口流场特性的影响
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摘 　　　要 : 实验研究带有孔隙射流结构的某大折转角直扩压叶栅在设计冲角下的出口流场特性 ,分析了

不同孔隙射流位置对出口流场的影响.结果表明 :在叶片表面开孔隙后 ,降低开孔隙的叶高处出口气流折转

能力 ,使叶栅性能下降 ;孔隙射流使尾迹速度增加 ,相应的尾迹损失降低 ,尾迹区范围减小 ,同时出口气流角

沿节距方向分布更加均匀 ,开孔位置越靠近叶展中部 ,孔隙射流对尾迹的影响越明显 ;开多孔方案对叶栅出

口流场的影响要强于单孔方案.
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Effects of air injection on outlet flow f ield of compressor cascade
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Abstract : Experiment s of a large t urning angle linear compressor cascade with air

injection slot were carried out , and detailed outlet flow field characteristics at design

incidence were described in t his paper1 The result s show t hat air injection t hrough slot s

decreases the t urning and diff usion of compressor cascade , t he aerodynamic performance of

t he cascade also decreases ; air injection energizes t he low energy fluid near wake , increases

t he velocity of t he wake , t hus t he size of t he wake region reduces significantly , pitch2wise

dist ribution of flow outlet angle becomes more uniform , slot position has great effect on

wake especially wit h slot located near mid2span ; multi2slot configurations have greater effect

on outlet flow field t han one2slot configurations1
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　　在采用大折转角的压气机叶栅中 ,叶栅内的

流动分离较为严重[122 ] ,这更容易引起叶栅损失的

增加以及气动性能的急剧下降.尤其是随着叶片

负荷的增加 ,以及受到压气机叶栅内部扩压流动

特性的影响 ,叶栅流道内端壁和叶片吸力面附面

层更容易发生分离 ,这对叶栅流道内气流流动和

损失的发展非常不利.采用大折转角叶片对发动

机结构是有益的 ,但是如何控制叶栅内流动分离

减少损失需要深入研究.张相毅等人[3 ] 利用从叶

片压力面到吸力面开孔 ,通过叶片压力面与吸力

面的气压差产生引射气流 ,将吹除叶片吸力面的

附面层气流 ,使附面层气流加速 ,从而延缓和控制

附面层气流的分离. 曹朝辉[4 ]、周敏[ 5 ] 等人采用

从压力面到吸力面开槽处理技术 ,对不同叶型进
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行了数值模拟 ,研究结果表明 ,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.

宋彦萍等人[627 ] 研究了在低速大负荷叶栅中应用

孔隙射流来控制或减少大尺度分离 ,发现孔隙射

流能有效降低损失.

本文利用从叶片压力面到吸力面开孔隙 ,应

用于某大折转角直扩压叶栅 ,来改善压气机叶栅

的气动性能.着重研究设计冲角下不同的孔隙位

置对叶栅出口流场的影响.

1　实验装置与实验方案说明

实验在哈尔滨工业大学大尺度低速平面叶栅

风洞上进行 ,入口马赫数约为 013.关于风洞的详

细说明请见文献[ 8 ] .采用五孔探针应用非对向测

量方法测量压气机平面叶栅出口的气动参数 ,探

针偏转角和俯仰角的校准范围为 ±30°.在实验测

量中共设置了 10 个测量截面 ,如图 1所示 ,出口

有 3 个测量面 , 相对于叶片前缘位置分别为

11138B ,11302B ,11467B . 对端壁和叶片表面进

行了墨迹流动显示.由于实验中采用直叶栅 ,出口

参数和流场显示只给出了半叶高结果.叶型采用

NACA65系列 ,折转角为 60°.扩压叶栅共由 6个

直叶片组成 ,展弦比为 1125 ,其它几何参数见表

1.本文中的总压损失系数ω定义为

ω = ( p 3
1 - p 3 ) / (015ρu2 ) 1

式中 p 3
1 为栅前进口总压 ; p 3 为当地总压 ;

图 1　测量截面轴向位置示意图

Fig11　Locations of measurement t raverses

(015ρu2 ) 1 为进口动压. 叶片上的孔隙位置见图

2.在距离前缘 80 %B 处 ,在叶片表面沿径向高度

分别开 3个孔 ,如图所示记为孔 1 ,2 ,3 ,相对叶高

为 5 % ,15 % ,25 %.

表 1　实验叶栅的几何和气动参数

Table 1　Parameters of the cascade and the injection slot

参数 数值

叶片弦长 b/ mm 128

叶片高度 H/ mm 160

节距 t/ mm 94

几何进气角β1P / (°) - 4812

孔隙厚度 D/ mm 315

轴向弦长 B/ mm 122

安装角βb / (°) - 1812

进口马赫数 Ma 013

几何出气角β2P / (°) 1118

雷诺数 Re/ 105 61188

孔中心线与额线夹角为 60°,沿着孔的中心线方向

投影为长方形 ,宽 13 mm ,孔的径向高度 D为 315

mm.根据不同的开孔位置确定了 8个实验方案 ,

原型不开孔方案记为 D0 ,开单孔方案有 3 种 ,分

别为 :开 1 孔记为方案 1 (D1) ,开 2 孔记为方案

2 (D2) ,开 3 孔记为方案 3 (D3) ;开多孔方案有 4

种 ,分别为 :开 1 ,2孔记为方案 4 (D4) ,开 1 ,3孔记

为方案 5 (D5) ,开 2 ,3孔记为方案 6 (D6) ,开 1 ,2 ,

3孔记为方案 7 (D7) .

图 2　孔隙位置示意图

Fig12　Definition of the slot configuration

2　实验结果和分析

图 3为叶片吸力面的墨迹流动显示照片 ,由

图中墨迹线的横向流动趋势可以看出在两叶片间

的叶栅流道内气流的横向流动情况 ,比较不同的

方案可以发现 ,叶栅流道内气流的横向流动几乎

相同 ,即墨迹线由压力面向吸力面偏转的程度相

差不大.这是由于开孔位置在叶片尾缘处 ,其对叶

栅流道内部的气体流动并无影响.孔隙对流动的
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影响主要体现在尾缘处 ,我们可以发现 ,各方案在

叶栅出口流场显示结果主要有两点不同.第一 ,叶

栅出口尾迹区的范围大小不同 ,尾迹区范围的大

小能够表明不同叶栅在该区域的流动状况 ,尾迹

区的范围越小 ,说明叶栅端壁出口的流动状况越

好 ;第二 ,叶栅出口气流角的分布不同 ,在流场显

示中表现为 ,吸力面与压力面的流线在尾缘处交

汇的流线的偏转程度不同. 由图中可以发现 ,D1

叶栅出口尾迹区的范围相对于D0几乎相同 ,而且

叶栅的气流落后角有所增大 ,这说明 ,D1 叶栅端

部气流转折能力减弱 ,扩压能力有所下降.与 D1

相类似的方案还有 D4 ,D5 ,D6和 D7 ,其中 D7

图 3　叶片端壁墨迹流动显示照片

Fig13　Ink2t race flow visualization on blade suction surfaces
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的气流落后角增大最多 ,D6相对于 D0 的落后角

仅有些许增加.除 D6方案外 ,方案 D1 ,D4 ,D5和

D7均在 5 %相对叶高处开孔 ,可见气流经过孔隙

由压力面流向吸力面 ,使叶栅气流折转能力减弱 ,

扩压能力降低.各方案出口尾迹区的范围几乎相

同 ,说明开孔位置距离端部较远 ,孔隙流动对叶栅

端壁出口的流动状况改变不大.

图 4 给出了总压损失系数在出口截面 10 沿

叶高的分布 ,图 5为总压损失系数相对于D0的差

值沿叶高分布.方案 1在 10 %～ 24 %相对叶高范

围内损失增加 ,其它区域则略有降低. 方案 2 在

14 %～ 24 %相对叶高范围内损失增加 ,这里靠近

第二个开孔位置 ,由 24 %相对叶高至叶片中部损

失则减少 ,可以发现开孔位置附近损失增加 ,这是

由于在压力面与吸力面间压差的作用下 ,气流在

吸力面出口形成射流 ,该气流具有较大的速度 ,与

吸力面的低能流体的掺混使损失增加 ,同时射流

使得吸力面上靠近尾缘角区的低能流体能够继续

向下游流动 ,减少由于低能流体积聚而产生的损

失.方案 3在 18 %～ 30 %相对叶高范围内损失增

Fig1 4　总压损失系数沿叶高分布 ( x/ B = 11467)

Fig14　Span2wise dist ribution of mass2averaged total

p ressure loss coefficient ( x/ B = 11467)

Fig15　总压损失系数相对于 D0的差值沿叶高分布

( x/ B = 11467)

Fig15　Span2wise dist ribution of mass2averaged total

pressure loss coefficient difference f rom D0

( x/ B = 11467)

加 ,但在叶片中部损失有大幅降低.在多孔方案中 ,

在 10 %～ 30 %相对叶高范围内损失增加 ,在靠近

叶片中部的30 %～50 %相对叶高范围内损失明显

降低 ,其中方案6和方案7中部损失降低最明显.由

以上分析可知 ,在 25 %叶高处开孔明显改善了叶

栅中部气流流动 ,相应损失也明显降低.开多孔方

案中 ,中部损失相对于原型方案降低更加显著.

图 6给出的是二次流矢量与总压损失在测量

面 8的分布.截面 8距离尾缘最近 ,由图中可以清

晰地看到尾迹区以及通道涡.在方案D3中可以清

楚地看到 ,在 20 %～ 25 %叶高处的高损失区 ,这

是由于在 25 %叶高处开孔造成的 ,同时可以看

到 ,相对于原型方案 ,在 30 %～ 50 %相对叶高范

围内总压损失明显降低 ,这与截面 10的总压损失

分布相一致 ,损失的降低说明尾迹区减小.在开多

孔方案中 ,中部损失减小更加显著.中部损失的降

低说明低能流体的积聚减少.
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图 6　测量面 8 的二次流矢量与损失分布 ( x/ B = 11138 , SS为吸力面 ; PS为压力面)

Fig16　Dist ribution of secondary velocity vector and total pressure loss in t raverse 8

( x/ B = 11138 , SS :Suction side ; PS : Pressure side)
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　　图 7给出了叶栅出口截面 8～10的节距平均

出口气流角沿叶高的分布 ,由图中可以看到 ,原型

不开孔方案的出口气流角几乎在全叶高范围内存

在欠偏转 ,这主要是因为原型方案的损失较大 ,在

吸力面存在较大的分离 ,因此偏离设计出口气流

角.在通道涡影响区域 ,由于端壁附面层向吸力面

角区的积聚 ,气流得不到充分的回转 ,在距端壁约

14 %的相对叶高位置处 ,原型方案叶栅的出口气

流落后角最大.对于开单孔方案 ,孔隙射流导致叶

栅出口气流呈现较大的欠偏转 ,这将降低叶栅性

能.而在 32 %到 50 %的相对叶高范围内 ,出口气

流的偏转得到改善 ,这主要归因于 ,叶栅中部流动

改善.在 5 %相对叶高位置处开孔 ,出口气流在

4 %到 24 %相对叶高位置处呈现较大的欠偏转 ,

出口气流的最大偏转发生在 10 %到 14 %相对叶

高位置处.在 15 %相对叶高位置处开孔 ,出口气

流在 8 %到 24 %相对叶高位置处呈现较大的欠偏

转 ,出口气流的最大偏转发生在 14 %到 16 %相对

叶高位置处.在 25 %相对叶高位置处开孔 ,出口

气流在 18 %到 32 %相对叶高位置处呈现较大的

欠偏转 ,出口气流的最大偏转发生在 24 %相对叶

高位置处.对于开多孔方案 ,在 4 %到 30 %相对叶

高范围内气流的欠偏转加剧 ,而在 30 %到 50 %相

对叶高范围内欠偏转明显改善.由以上分析可知 ,

图 7　节距平均气流角沿叶高分布

Fig17　Pitch2wise dist ribution of pitch2averaged flow outlet angle
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在叶片表面开孔隙后 ,加剧了开孔隙的叶高处出

口气流的欠偏转 ,这将降低叶栅性能.在多孔方案

中 ,叶栅中部气流的欠偏转得到明显改善.由图 5

总压损失系数沿叶高分布可知 ,叶栅中部气流的

欠偏转得到改善主要归因于叶栅中部流动改善.

但是开孔后 ,在 10 %到 30 %相对叶高范围内 ,气

流的欠偏转加强 ,这对出口流动是不利的.

3　孔隙射流对叶栅尾迹的影响

311　总压损失系数分布

图 8给出了总压损失系数沿叶栅节距方向分

布 ,在单孔方案中 ,总压损失在尾迹宽度上几乎没

有变化 ,而在深度上 ,在 5 %叶高处开孔对尾迹影

响不大 ,D1 方案与原形方案几乎相同.方案 D2

和 D3的尾迹深度明显减小 ,且 D3的尾迹深度最

低 ,说明开孔位置越靠近叶展中部 ,孔隙射流对尾

迹的影响越大.在多孔方案中 ,开孔方案的尾迹深

度明显减小 ,射流在节距方向上增加了尾迹损失 ,

尾迹宽度略有增加 ,并且尾迹偏向相邻叶片的压

图 8　总压损失系数沿节距方向分布

Fig18　Pitch2wise dist ribution of total p ressure

loss coefficient

力面.由图 4总压损失系数沿叶高分布可知 ,开孔

后产生射流导致吸力面侧的损失增加 ,因而尾迹

宽度增大.

312　速度分布

图 9给出了出口尾迹速度分布 ,图中 V 1 为进

口速度.在开孔方案中 ,D1 方案在 5 %叶高处开

孔 ,尾迹变化不大 ,这是由于开孔位置过于靠近端

壁 ,低能流体的积聚在叶根处较多 ,因此对主流和

尾迹的速度影响不大.除 D1与 D0相比变化不大

外 ,其他方案的尾迹速度均明显增加 ,并且开多孔

方案要好于单孔方案.

图 9　轴向速度沿节距方向分布

Fig19　Pitch2wise dist ribution of axial velocity

在 15 %叶高处开孔的 D2 方案 ,尾迹速度明

显增加 ,但是略低于在 25 %叶高处开孔的 D3 方

案.在多孔方案中 ,尾迹速度都增加 ,其中方案 D6

和 D7的尾迹速度增加最多 ,由此可知 ,开孔位置

越靠近叶片中部 ,对尾迹速度的影响越明显.开孔

后尾迹速度增加 ,而总压损失分布降低 ,这是由于

开孔后流经孔隙的气流具有较大的速度 ,增加了

吸力面孔隙附近流体的速度 ,降低了低能流体的
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积聚 ,从而降低损失.

313　出口气流角分布

图 10为出口气流角沿节距方向的变化.在单

孔方案中 ,原型方案的出口气流角沿节距方向波

动幅度最大 ,而开孔方案的波动幅度明显降低 ,方

案 D3的波动幅度最小.在多孔方案中 ,出口气流

角沿节距方向波动幅度均明显降低 ,并且相对于

原型方案 ,在 - 016～ - 012 倍节距之间以及

011～014倍节距之间 ,出口气流角明显降低.

图 10　出口气流角沿节距方向分布

Fig110　Pitch2wise dist ribution of flow outlet angle

4　结　论

本文实验研究了不同孔隙结构对出口流场的

影响 ,得出以下结论 :

1) 在 5 %相对叶高处开孔 ,气流经过孔隙由

压力面流向吸力面 ,使端壁叶栅气流折转能力减

弱 ,扩压能力降低 ;在 25 %叶高处开孔明显改善

了叶栅中部气流流动 ,相应损失也明显降低.

2) 在叶片表面开孔隙后 ,降低开孔隙附近出

口气流折转能力 ,使叶栅性能下降.

3) 孔隙射流使尾迹速度增加 ,相应的尾迹损

失降低 ,尾迹区范围减小 ,同时出口气流角沿节距

方向分布更加均匀 ,开孔位置越靠近叶展中部 ,孔

隙射流对尾迹的影响越明显 ;开多孔方案对叶栅

出口流场的影响要强于单孔方案.除 D1与 D0相

比变化不大外 ,其他方案的尾迹速度均明显增加 ,

并且开多孔方案要好于单孔方案 ,其中方案 D6

和 D7的尾迹速度增加最多.
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