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扩压叶栅角区吸力面造型设计及

流动控制机理

李相君，董杰忠，崔义强，鲁　庆，尤付浩

（大连海事大学 船舶与海洋工程学院，辽宁 大连１１６０２６）

摘　　　要：通过数值模拟，分别针对扩压叶栅的设计工况与角区失速工况进行叶身／端壁融合与吸力面优

化造型设计，分析其流场结构与性能的变化，并探究两种优化造型对压气机性能改善的机理。优化结果表明：

在设计工况下，优化造型吸力面凹陷，使得吸力面附面层厚度变薄，最大端壁融合位置靠近尾缘，角区低能流

体在压力梯度的作用下转移并减少，分离结构得到明显控制，损失降低；在角区失速工况下，优化造型吸力面

凸起，最大端壁融合位置靠近前缘，使得前缘分离结构显著减弱，当流体在进入吸力面前缘时提前附着，前缘

分离区减小甚至消失，损失降低。根据两种造型流场结构特点与控制机理，可构造出在多工况下具有显著作

用的叶身端壁融合造型。
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　　随着航空发动机的发展，轴流压气机内单级

逆压梯度不断增强，吸力面边界层厚度由于逆压

梯度作用逐渐增厚，在吸力面与轮毂或机匣交界

处，低能流体与叶片吸力面边界层相互作用，形成

三维角区分离。角区分离的形成与发展严重遏制

了轴流压气机效率与失速裕度等性能的提升［１５］。

为了改善轴流压气机性能，控制角区分离的

发展，国内外专家学者提出并运用二面角原理对

角区低能流体进行改善，主要包括两种控制叶身

与端壁夹角的方式。其中，第一种方式是直接改

变叶片与端壁的垂直关系，使端壁与吸压力面成

钝角或锐角，而不改变叶片或端壁厚度；第二种方

式是在叶身与端壁交汇处，通过填补过渡曲面来

连接叶片与端壁，在部分叶高处叶片厚度或端壁

厚度发生变化［６８］。

上述第一种方式即为二面角原理的发展与运

用，其研究可追溯至２０世纪６０年代，Ｓｍｉｔｈ等
［９］在

对涡轮的研究中，首次通过改变叶片垂直于端壁的

状态来探究其对涡轮性能的影响。Ｂｒｅｕｇｅｌｍａｎｓ

等［１０］认为在吸力面与端壁之间形成锐角时发展

成较大的角区失速，形成钝角时，二次流被抑制。

Ｓａｓａｋｉ等
［１１］认为改变二面角角度对叶片流道既

有有利的影响也有不利的影响。季路成等［１２］根

据等效二维附面层模型，认为尽量增大叶表吸力

面与端壁相交角，可以抑制角区分离。Ｇüｍｍｅｒ

等［１３］认为二面角在轮毂和机匣的表面流体流动

中增加径向叶片力，这种效应已经在通流模型中

得到体现。

随着方式一的发展，二面角原理逐渐完善并

广泛应用，季路成等［１４］在二面角理论的基础上，

提出了一种叶身／端壁融合的设计概念，即上述第

二种方式，通过数值实验研究发现叶身／端壁融合

消除了角区分离。李嘉宾等［１５１６］认为在最大混合

宽度的轴向位置产生压力梯度，这种压力梯度增

强了由二次流组成的端壁区低能流体动能，提高

了其承受逆压梯度的能力，有效地延缓、减小甚至

消除角区分离。Ｒｅｕｔｔｅｒ等
［１７］通过优化叶身／端

壁融合，发现优化后造型改变了旋涡与二次流的

发展，角区分离被有效控制。

尽管国内外专家学者已对叶身／端壁融合技

术在压气机性能改善的机理上有了深入的研究，

但是，针对不同工况下最优叶身／端壁融合宽度的

位置及其流动控制机理还没有统一的讨论。基于

上述分析，为了探寻满足压气机高效率，高失速裕

度等性能要求，有必要对其展开深入研究。

本文以一高负荷低速压气机叶栅为研究对

象，结合数值优化技术，探索了叶栅端壁融合造型

的气动特性。相比于已有研究，本研究的重点在

于探究叶栅端壁融合结构的多工况适用性；此外，

为了更加全面地控制三维分离，本研究优化设计

中并不将造型位置局限在角区，而是额外拓展至

吸力面叶型表面，试图结合多位置附面层控制，探

讨叶身／端壁融合技术对压气机吸力面三维分离

的全面控制方案。

为达到这一研究目的，本文计划依次展开以

下几个方面的研究工作：通过优化获得设计点工

况优化造型与角区失速点工况优化造型，探究两

种优化造型对流体的控制机理并研究如何改善其

工况适用性，为构造具有良好工况适用性的造型

方案奠定基础。

１　研究对象与造型优化方法

１１　原型叶栅几何参数

本文采用一高负荷低速压气机叶栅作为研究

对象，该叶栅设计气流转折角为５２°，且为轴向出

气的去预旋设计，叶栅稠度超过２．０，因此符合高

压压气机后排叶片的特征。表１给出了叶栅几何

参数与气动参数，图１为叶栅几何示意图。

１２　造型设计

在本文的研究中仅关注填补叶身／端壁融合

过渡曲面的造型方案。如图２为叶身／端壁融合

造型示意图，其中犣０ｐｌａｎｅ为轮毂平面，犡０ｐｌａｎｅ与之

正交且垂直于轴向弦长的平面，ＬＥ为叶栅前缘，

ＴＥ为叶栅尾缘，ＳＳ为叶栅吸力面。叶身／端壁融

合过渡曲面造型在轮毂截面上，吸压力面轮廓线

犘０、犛０ 分别由三角函数犽０１、犽０２控制。由于此高负

荷叶栅内进口附面层厚度为１２．５％叶高，致使端

壁附面层与叶栅吸力面附面层在此范围内内交汇

相互作用，因而考虑在１２％叶高内增加过渡曲

３４６２
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表１　原型叶栅几何参数与气动参数

犜犪犫犾犲１　犌犲狅犿犲狋狉狔狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊犪狀犱犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮

狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺犲狅狉犻犵犻狀犪犾犮犪狊犮犪犱犲

参数 数值

叶高犺／ｍｍ ２００

弦长犆／ｍｍ １１４．３

轴向弦长犆狓／ｍｍ １０７

叶距狊／ｍｍ ５３．４

进口几何角β１ｋ／（°） ５２

出口几何角β２ｋ／（°） １２

安装角γ／（°） ２０．５

设计攻角犻／（°） －１

扩散因子 ０．５

图１　叶栅几何参数示意图

Ｆｉｇ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅｄｉａｇｒａｍ

图２　叶身／端壁融合造型示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｂｌｅｎｄｂｌａｄｅａｎｄｅｎｄｗａｌｌ

ｐｒｏｆｉｌｉｎｇｄｉａｇｒａｍ

面［１８］，过渡曲面造型沿叶展方向的轮廓是由多项

式犉控制，其由轮毂到１２％叶高按照三次多项式

衰减。通过改变变量犃、犽犻、犪、狀犻使得过渡曲面造

型相对于原型叶栅沿周向变化范围为－３ｍｍ～

８ｍｍ。

分离通常发生在叶栅的吸力面侧，且吸力面

附面层会随着逆压梯度的增大逐渐变厚，致使三

维分离结构发生。为了改变吸力面附面层流动结

构，现结合叶身吸力面三维造型。考虑到原型叶

栅在设计工况下，吸力面出现了两个分离区，其中

在３５％～５３％轴向弦长处为第一分离区；在

６０％～１００％轴向弦长为第二分离区。这两个分

离区形成的因素不同，因而进行分别控制，以求达

到最优造型效果。

犉＝犪１狕
３
＋犪２狕

２
＋犪３狕＋１ （１）

犛０：犽０１ ＝犪∑
３

犻＝１

犮犻ｓｉｎ（犫犻狕０＋狀犻）＋犱犻 （２）

犘０：犽０２ ＝犃∑
３

犻＝１

犆犻ｓｉｎ（犅犻狕０＋犽犻）＋犇犻 （３）

　　图３为叶栅吸力面造型示意图，由上所述，对

这两个分离区分别使用曲线组犛犻，１、犛犻，２（犻＝１，

２，…，７）进行造型。综合前期研究的结论，第一分

离区与第二分离区形成于１６％～４０％叶高范围

内［１８］，因此曲线组犛犻，１、犛犻，２也建立在１６％～４０％

叶高内，分别由狔犻，１、狔犻，２（犻＝１，２，…，７）函数控制，

其中犲犻，犼、犳犻，犼、犵犻，犼、狊犻，犼（犻＝１，２，…，７；犼＝１，２）为变

量。通过改变变量犲犻，犼、犳犻，犼、犵犻，犼、狊犻，犼使得造型相对

于原型叶栅沿周向变化范围为－３ｍｍ～＋８ｍｍ。

犛犻，２：狔犻，２ ＝犲犻，２［ｓｉｎ（犆２犳犻，２＋犵犻，２）＋狊犻，２］＋犆３

（４）

犛犻，１：狔犻，１ ＝犲犻，１［ｓｉｎ（犆２犳犻，１＋犵犻，１）＋狊犻，１］＋犆３

（５）

图３　吸力面造型示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｓｕｃｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｐｒｏｆｉｌｉｎｇｄｉａｇｒａｍ

１３　优化方法

如图４为优化过程：由上节所给出的造型设

４４６２
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计方案，将压气机叶栅参数化；进行数值模拟试验

设置从而构造数据库（虚线框内流程１所示）；并

在随后构建关于目标函数与造型参数的人工神经

网络代理模型，并使用遗传算法进行优化，求解最

优造型（图中流程２所示）。

图４　优化设计流程

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｏｆｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎ

通常来讲，为加速优化进程的收敛速度，数据

库样本数量应至少为变量的２～３倍，但如此则会

延长数据库的计算时间，本文为兼顾总体进程的

耗时需要，将数据库样本数量设定为变量的５倍，

本文共有变量６４个，即采用２６０个样本的初始数

据库。优化计算中以全局总压损失系数作为目标

函数，压气机造型参数与目标函数的对应关系由

代理模型关联，采用遗传算法寻找总压损失系数

最小值。记优化造型总压损失系数为犆ｐ犻（犻＝

２６１，２６２，…）。整个优化循环至少迭代２０步，在

最新的２０组造型方案中，当后１０组与前１０组的

总压损失系数平均值之差犇ｄｉｖ≤１×１０
－３认为优

化收敛，其中，犇ｄｉｖ定义为

犇ｄｉｖ＝
１烄

烆１０
∑
犼＝犻

犼＝犻－９

犆ｐ犼－ ∑
犼＝犻－１０

犼＝犻－１９

犆ｐ
烌

烎
犼 （６）

当优化结果未达到收敛要求时，将最新造型参数

写入数据库１中，进入下一个优化循环；当达到收

敛要求时便终止优化过程，输出全局最优解。

对来流攻角为－１°和＋７°的工况分别进行以

上优化过程，可得到两种不同的优化造型，其命名

方式为－１ＯＭ、＋７ＯＭ（ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ），原

型命名为Ｏｒｉ。其中攻角－１°为设计工况、＋７°则

已经发生角区失速（参见文献［１８］）。

２　数值模拟方法与校验

本文通过数值方法研究不同工况下优化造型

对压气机性能的影响机理，数值模拟工具选用

ＡＮＡＳＹＳＣＦＸ 软件，网格由 ＮＵＭＥＣＡ Ａｕｔｏ

Ｇｒｉｄ５生成，湍流模型选择犽ε模型，给定进口速

度分布与静温，出口给定静压，附面层厚度为

１２．５％叶高（具体设置可参见文献［１８］）。

为了确保选定合适的网格数量，对网格进行

无关性验证，共生成网格总数为４０万、７５万与

１０５万共三套网格。如图５所示为７５万网格示

意图，为保证能捕捉边界层流动特性，对近壁面网

格进行加密，使狔
＋小于２。

图５　网格示意图

Ｆｉｇ．５　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｓｋｅｔｃｈｏｆｍｅｓｈ

图６为不同网格数量下在尾缘下游４０％轴

向弦长截面处总压损失系数沿叶展方向的分布，

图６　总压损失系数在尾缘下游４０％犆狓 处沿

叶展方向分布

Ｆｉｇ．６　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ａｌｏｎｇｓｐａｎｏｎ４０％犆狓ａｔｔｈｅＴＥ

其中总压损失定义为

犆ｐ０ ＝ （狆

０ －狆

）／狆ｖ （７）

其中犆ｐ０为总压损失系数，狆

０ 与狆ｖ 代表５０％叶

５４６２
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高位置来流的绝对总压与动压，狆为观测位置的

当地总压。图中表明，虽数值结果与实验存在定

量偏差，但其分布趋势与实验相同；在数值方法设

置相同的条件下７５万网格与１０５万网格的总压

损失系数沿叶展分布曲线并无显著差别，因此在

损失预测方面，７５万网格已经达到了网格无关性

的要求。

为进一步检验数值计算精度，特别是对二次

流运动的预测情况，图７对设计工况下实验与数

值所得压气机吸力面流动结构进行对比，由图可

见，图中犛３、犛４、犛５ 为分离线，犚２、犚３ 为再附线，

犖ｓ３、犖ｓ４为节点，犖ｎ３为鞍节点，在吸力面上存在两

个分离区，第一个分离区起始位置为犛３ 到犚２ 结

束，第二个分离区为靠近尾缘的角区分离结构。

对比可知，尽管数值仿真对第一分离区内的细节

图７　吸力面流动结构对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｏｗｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｎｓｕｃｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅ

结构及犛４ 位置难以准确预测，但其能够基本准确

地计算出第一、二分离区内的二次流动趋势。因

此，结合损失与二次流计算结果，可以认为：当前

以７５万网格进行的数值计算的预测精度能够满

足当前研究需要。

３　优化结果及其结构分析

在叶身／端壁融合造型设计中，叶栅吸力面端

壁交接处和压力面端壁交接处均增加过渡曲面。

经过优化过程可得到优化造型－１ＯＭ与＋７ＯＭ。

如图８所示，分别为两种优化造型和原型叶栅在

轮毂处的几何对比。其中犪、犫分别为吸、压力面

最大融合宽度，犔１、犔２ 分别为吸、压力面最大宽度

距前缘的位置。结合表 ２ 给定的参数，可知

－１ＯＭ造型在吸力面侧最大融合宽度的位置犔１

大于＋７ＯＭ造型；＋７ＯＭ 造型在压力面侧最大

融合宽度的位置犔２ 大于－１ＯＭ造型。

图８　两种优化造型结果在轮毂截面处几何对比图

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｗｏｏｐｔｉｍａｌｐｒｏｆｉｌｉｎｇａｔｔｈｅ

ｈｕｂｓｅｃｔｉｏｎ

表２　优化后叶栅在轮毂截面处的几何参数

犜犪犫犾犲２　犌犲狅犿犲狋狉狔狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺犲狅狆狋犻犿犻狕犲犱

犮犪狊犮犪犱犲犪狋狋犺犲犺狌犫狊犲犮狋犻狅狀

优化造型 （犔１／犆狓）／％ （犪／犆狓）／％ （犔２／犆狓）／％（犫／犆狓）／％

－１ＯＭ ５４．７ ７．１２ ４３ ７．０

＋７ＯＭ ３１．９ ７．１ ５０ ７．０

　　如图９所示为两种优化造型吸力面凹凸结构

的分布。云图所示为造型后的吸力面在通道周向

的起伏占叶距百分比数值，用符号δ表示，正值代

表吸力面突出，负值代表吸力面凹陷。在－１ＯＭ

优化造型中，叶栅吸力面０～５０％轴向弦长存在

多个凹陷结构，５０％～１００％轴向弦长上也存在凹

陷结构；在＋７ＯＭ 优化造型中，叶栅吸力面０～

６４６２
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图９　优化造型结果沿周向高度云图

Ｆｉｇ．９　Ｐｉｔｃｈｗｉｓｅｈｅｉｇｈｔｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｏｐｔｉｍｉｚｅｄｐｒｏｆｉｌｉｎｇ

５０％轴向弦长存在大凸起结构，５０％～１００％轴向

弦长上无明显变化。上述造型结果的差异表明这

两种造型在－１°与＋７°攻角下提升压气机性能的

机理不同。

４　优化结果分析

４１　设计点工况

表３为两种造型在设计点工况、失速点工况下

总压损失分布，由表可知，在设计工况下－１ＯＭ造

型总压损失降低了０．４１％；＋７ＯＭ 造型总压损

失增加了０．２２％；为了进一步锁定分析重点，特

意去除－１ＯＭ 造型中压力面叶身／端壁融合结

构，命名为－１ＯＭ＿ＰＳ造型，根据表 ３，其与

－１ＯＭ造型的总压损失结果类似，损失比原型显

著减小，但比－１ＯＭ 造型略有增加，这说明压力

面叶身／端壁融合结构虽可减少损失，但效果十分

有限，因此对造型效果的机理进行分析时应主要

关注吸力面角区及叶身表面的流动机理变化。

表３　不同造型在尾缘下游４０％犆狓 处总压损失百分比

犜犪犫犾犲３　犘犲狉犮犲狀狋犪犵犲狅犳狋狅狋犪犾狆狉犲狊狊狌狉犲犾狅狊狊犪狋犱狅狑狀狊狋狉犲犪犿

狅犳狋狉犪犻犾犻狀犵犲犱犵犲狅犳４０％犆狓狅犳犱犻犳犳犲狉犲狀狋狆狉狅犳犻犾犻狀犵狊

优化造型
总压损失百分比／％

设计工况 失速工况

Ｏｒｉ ８．０８ １７．０

－１ＯＭ ７．６７ １５．０

＋７ＯＭ ８．３０ １３．８

－１ＯＭ＿ＰＳ ７．７２ １５．１

　　图１０为两种优化造型与原型的总压损失云

图对比，该云图取自尾缘下游４０％轴向弦长位

置，总压损失系数由式（２）定义。由图可知，当来

流为－１°攻角时，－１ＯＭ造型高损失区比原型略

有增大，在靠近叶中的尾迹区增加比较明显，但在

１０％～２０％叶高之间的核心区显著弱化；＋７ＯＭ

造型相比原型的总压损失显著增加，损失区及其

核心区面积均有所增大。表明－１ＯＭ 造型与

＋７ＯＭ造型对流体控制的机理存在差异，应与造

型结构有关。

图１１给出了两种优化造型与原型在吸力面

的极限流线图，在原型叶栅中，吸力面上存在两个

分离区，位于轴向弦长３５％处为第一条分离线，

也表征了第一个分离区的起始，在５３％处的再附

线为第一个分离区的结束。该分离区实际上是扩

压叶栅的附面层转捩区。

在－１ＯＭ 造型中，由于吸力面凹陷结构，致

使第一条分离线瓦解并后移，且在吸力面形成了

旋点，这些涡旋结构将吸力面附面层内的低能流

体与主流掺混，提升了附面层内低能流体动能，缩

小了第一分离区，总压损失减小；对于＋７ＯＭ 造

型，在吸力面上该分离线于２５％～４３％叶高处也

受到了一定的破坏，但是该分离线于２５％～４３％

叶高处相比原型提前，致使第一分离区增大。

第一分离区增大的原因需要进一步分析，图

１２为原型、－１ＯＭ 造型与＋７ＯＭ 造型吸力面静

压梯度云图，图中另以矢量箭头指示出当地压力

梯度方向，按照压力梯度定义，静压应当沿箭头方

向增大，图中静压梯度用
!狆 表示。由图可知，

－１ＯＭ造型相比原型叶栅在５０％轴向弦长处压

７４６２
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力梯度明显减弱，促使吸力面上附面层厚度变薄。

在＋７ＯＭ造型中，５０％轴向弦长处的压力梯度明

显升高，这也导致了其吸力面附面层增厚，分离

增强。

除此之外，－１ＯＭ 造型在１０％叶高以下压

力梯度方向经过多次改变，并且高压力梯度区由

犃区转移到叶根部位的犃１区（３０％～７５％轴向

弦长），犃１区压力梯度的方向朝向叶根，这给角区

低能流体提供了朝向叶顶的驱动力，促进角区低

能流体与主流的掺混，提升了角区低能流体动能；

＋７ＯＭ 造型在叶根处高压力梯度区由犃区转向

了犃２区，但此时犃２区位于１５％～６０％轴向弦

长处，比 －１ＯＭ 造型中的高压力梯度区 犃１

（３０％～７５％轴向弦长）位置更靠近前缘，从图

１１（ａ）原型的极限流线图可知低能流体在角区的

堆积主要位于叶根５０％～１００％轴向弦长处，因

此＋７ＯＭ造型在一定程度上对低能流体的作用

较小。

图１０　－１°攻角下各造型在尾缘下游４０％犆狓 截面处总压损失云图

Ｆｉｇ．１０　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｎｔｏｕｒｓｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｆｉｌｉｎｇｓｏｎ４０％犆狓ａｔｔｈｅＴＥａｔ－１°ｉｎｃｉｄｅｎｃｅ

图１１　－１°攻角下各造型在吸力面处极限流线图

Ｆｉｇ．１１　Ｌｉｍｉｔｉｎｇｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｎｓｕｃｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｆｉｌｉｎｇｓａｔ－１°ｉｎｃｉｄｅｎｃｅ

８４６２



　第１２期 李相君等：扩压叶栅角区吸力面造型设计及流动控制机理

图１２　－１°攻角下各造型在吸力面静压梯度云图

Ｆｉｇ．１２　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｇｒａｄｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒｓｏｎｓｕｃｔｉｏｎ

ｓｕｒｆａｃｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｆｉｌｉｎｇｓａｔ－１°ｉｎｃｉｄｅｎｃｅ

　　图１３为原型、－１ＯＭ造型与＋７ＯＭ 造型在

轮毂与３２％叶高截面处叶片表面的静压系数分

布对比图，其中静压系数定义为

ε＝ （狆－狆ｉｎ）／狆

ｖ （８）

图１３　各造型在不同叶展处叶片表面静压分布

Ｆｉｇ．１３　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｂｌａｄｅｓｕｒｆａｃｅ

ｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｆｉｌｉｎｇｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｌａｄｅｓｐａｎｓ

其中ε为静压系数，狆为观测位置的静压，狆ｉｎ、狆

ｖ

代表５０％叶高位置来流静压与动压。由图可知，

在轮毂截面处，－１ＯＭ 造型在１５％～８５％轴向

弦长处压力面静压均有不同程度的下降，而吸力

面前６０％轴向弦长静压有升高趋势。吸力面与

压力面静压差减小，这促使沿周向迁移的二次流

动能减弱，在角区的低能流体聚集减少；＋７ＯＭ

造型与－１ＯＭ 造型在吸压力面静压变化总趋势

类似。３２％叶高截面处（＋７ＯＭ造型凸起最明显

区域），＋７ＯＭ 造型前缘压力面静压小于吸力面

静压，这表明－１°攻角来流时，在此处有绕流现

象，压气机性能下降。

４２　角区失速工况

由上述表４可知，在角区失速工况下－１ＯＭ

造型总压损失降低了２．０％；＋７ＯＭ 造型总压损

失降低了３．２％；图１４为两种优化模型与原型总

压损失系数云图对比，结合表４分析可知：当来流

为＋７°攻角时，－１ＯＭ造型相比原型的高损失区

减少并且核心区均明显弱化；＋７ＯＭ 造型相比原

型的总损失区变化不显著，但其核心区显著弱化。

表明在＋７°攻角下，－１ＯＭ 造型与＋７ＯＭ 造型

都有控制流场的作用，但＋７ＯＭ 造型比－１ＯＭ

造型对流场改善作用更加显著。

图１５为两种优化造型与原型极限流线图对

比，在原型叶栅中，由于大攻角的作用，在前缘形

成分离区，靠近前缘处可见明显的再附线，表征前

缘分离区的结束。－１ＯＭ造型中，前缘再附线推

迟，分离区增大；然而在＋７ＯＭ造型下，该再附线

在６０％～８０％轴向弦长与０％～２０％轴向弦长处

再附线明显提前，甚至消失，这表明前缘突起结构

可以缓解甚至消除大攻角带来的前缘分离结构。

图１６为两种优化造型与原型叶栅吸力面静

压梯度云图对比，图中静压梯度用
!狆表示。由

图可知，在靠近叶根部位，其静压梯度变化与设计

工况下的变化类似，均使得高静压梯度区域下移

并增强，有效控制了低能流体在角区的堆积。

图１７为优化前后轮毂与３２％叶高截面叶片

表面静压分布图。由图可知，在轮毂截面处，两种

优化造型比原型前缘静压差都有不同程度的提

升；在３２％叶高上，＋７ＯＭ 造型吸力面靠近前缘

部分，相比原型静压先升高，后下降，表明此处静

压重新分布。

４３　兼顾全工况性能的优化造型设计

通过上述－１ＯＭ、＋７ＯＭ 与原型叶栅的对

９４６２
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比分析，－１ＯＭ 造型有利于提高设计点工况下

压气机性能，对于角区失速工况其性能提升并不

显著；同样，＋７ＯＭ 造型更有利于提高角区失速

工况下压气机性能，在设计点工况其性能反而下

降，这表明－１ＯＭ 造型与＋７ＯＭ 造型并不具有

良好的工况适用性。由－１ＯＭ造型与＋７ＯＭ 造

型对流场改善机理，通过控制吸力面上凹凸结构

与最大宽度位置的变化，可以获得具有良好工况

适用性的优化造型。

为此，综上所述，做如下的结构设计：通过

改变控制参数，去除吸力面上凹凸结构，取吸

力面最大端壁融合的位置犔１＝４０％轴向弦长，

取压力面最大端壁融合的位置犔２＝５０％轴向

弦长，吸力面侧与压力面侧端壁融合厚度犪＝

犫＝７．０％轴向弦长，得到造型 ＯＭ，其构造如图

１８所示。

图１４　＋７°攻角下各造型在尾缘下游４０％犆狓 处总压损失云图

Ｆｉｇ．１４　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｎｔｏｕｒｓｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｆｉｌｉｎｇｓｏｎ４０％犆狓ａｔｔｈｅＴＥａｔ＋７°ｉｎｃｉｄｅｎｃｅａｎｇｌｅ

图１５　＋７°攻角下各造型在吸力面处极限流线图

Ｆｉｇ．１５　Ｌｉｍｉｔｉｎｇｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｎｓｕｃｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｆｉｌｉｎｇｓａｔ＋７°ｉｎｃｉｄｅｎｃｅａｎｇｌｅ
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图１６　＋７°攻角下各造型在吸力面静压梯度云图

Ｆｉｇ．１６　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｇｒａｄｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒｓｏｎｓｕｃｔｉｏｎ

ｓｕｒｆａｃｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｆｉｌｉｎｇａｔ＋７°ｉｎｃｉｄｅｎｃｅａｎｇｌｅ

图１７　各造型在不同叶展处叶片表面静压分布

Ｆｉｇ．１７　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｂｌａｄｅｓｕｒｆａｃｅ

ｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｆｉｌｉｎｇｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｌａｄｅｓｐａｎｓ

　　表４为ＯＭ 造型在设计点工况与失速工况

下总压损失的百分比。由表可知，在设计工况下

ＯＭ造型总压损失降低了０．２１％；在失速工况下

造型总压损失降低了２．７％。

图１８　ＯＭ造型在轮毂截面处几何图

Ｆｉｇ．１８　ＧｅｏｍｅｔｒｙｄｉａｇｒａｍｏｆＯＭｐｒｏｆｉｌｉｎｇａｔｔｈｅ

ｈｕｂｓｅｃｔｉｏｎ

表４　犗犕造型在尾缘下游４０％犆狓 处总压损失百分比

犜犪犫犾犲４　犗犕狆狉狅犳犻犾犻狀犵狆犲狉犮犲狀狋犪犵犲狅犳狋狅狋犪犾狆狉犲狊狊狌狉犲犾狅狊狊犪狋

犱狅狑狀狊狋狉犲犪犿狅犳狋狉犪犻犾犻狀犵犲犱犵犲狅犳４０％犆狓

造型
总压损失百分比／％

设计工况 失速工况

Ｏｒｉ ８．０８ １７．０

ＯＭ ７．８７ １４．３

　　图１９为ＯＭ 造型在设计点工况和近失速点

工况吸力面静压梯度云图，结合图１２（ａ）与图

１６（ａ）相对比：因吸力面上无有造型，所以吸力面

上云图变化不显著，而在叶根处高静压梯度区域

由犃区转到犆１区（１５％～６８％轴向弦长），由犅

区转到犆２区（２５％～６５％轴向弦长），其中犆１区

位置介于犃１与犅１之间，在一定程度上对角区低

能流体的作用也介于两者之间。犆２有类似的变

化，其高静压梯度区域也介于犃２与犅２区域之

间。这在一定程度上比＋７ＯＭ 造型在角区对低

１５６２
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图１９　ＯＭ造型在不同工况下吸力面静压云图

Ｆｉｇ．１９　ＳｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｇｒａｄｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒｓｏｎＯＭ

ｐｒｏｆｉｌｉｎｇａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

能流体的作用增强，又比－１ＯＭ造型在前缘处对

大攻角来流起到更好的缓冲作用。结合图１８关

于ＯＭ 造型的几何特点，可知将压力面端壁融合

位置选取适当，可以使得造型在多工况下损失均

有大幅减小。

５　结　论

本文结合叶身／端壁融合技术与叶身三维造

型技术，采用优化算法获得两种工况下的优化造

型－１ＯＭ 与＋７ＯＭ，研究了其对压气机气动性

能与流场结构的影响机理，并着重探讨了影响优

化造型多工况适用性的原因，主要结论如下：

１）设计工况下，原型叶栅前缘分离不显著且

角区分离发生在后半叶弦时，最大叶栅／端壁融合

位置应靠近尾缘，该结构对角区的作用明显，通过

改变角区的压力梯度分布，促使角区内低能流体

堆积减少并向叶中转移；同时吸力面凹陷减小了

其附面层厚度并提升其附面层内流体动能，推迟

了第一分离区的出现。

２）角区失速工况下，原型叶栅前缘分离显著

且角区分离扩展至前缘附近时，最大叶栅／端壁融

合位置应靠近前缘且吸力面前缘凸起，此时叶栅／

端壁融合结构与吸力面凸起会共同促使前缘静压

重新分布，前缘分离流体得以提前附着，极大地缓

解前缘分离。

３）根据设计点工况与失速点工况的优化造

型，归纳其结构特点与流体控制机理，通过折衷设

计两种优化造型方案，可获得具有良好工况适用

性的优化造型，使其在多工况下均能明显控制叶

栅分离并有效减小损失。
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