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摘%要$基于 ;GDO-I.3J4U亚格子应力模型的大涡模拟!研究不同攻角下某型压气机叶栅的性能变化规律!获得临界攻角'分

析临界攻角下不同齿高比&('$X#'$'的锯齿尾缘叶片的气动特性及锯齿结构抑制流动分离的物理机理'研究表明#当攻角

增至临界攻角时!叶栅的升压%扩压能力达到最大值!但此时伴随着流动分离%涡脱落等复杂流动现象!导致流动损失增加$

锯齿尾缘结构能够改善叶片吸力面的流动分离!从而有效地减少吸力面边界层的厚度!延缓叶片失速!并能在不影响压气

机增压能力的情况下降低损失$综合考虑流动损失及增压%扩压能力!齿高比在 ('# 左右时锯齿叶片的性能最佳$相较于基

准叶片!最佳锯齿叶片的扩压能力基本相同!但是至少可以减少 #/'(Y的流动损失!并提高 ('#Y的增压能力'

关键词$临界攻角$锯齿尾缘$增压比$流动损失$压气机
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飞机在高空飞行时!压气机叶片的边界层气流受到强逆压梯度和低雷诺数的共同作用!其吸力面气流

会出现较强的分离!这将对发动机的性能*稳定性等造成一系列负面影响'尤其当压气机的转速一定时!如

果由于某种原因使得压气机的流量减少!导致气流攻角上升!当攻角增至临界攻角附近时!气流会发生严

重分离'因此!研究变攻角下叶片性能的变化规律及临界攻角下叶片边界层气流分离的抑制措施!是减小

压气机内部流动损失*提高压气机性能的关键'

胡骏#($在叶栅特性研究中发现!当攻角超过某个临界值时!由于叶栅吸力面的气流分离!气流转折

角*静压升系数均不再随着攻角的增大而增大(康剑雄等##$研究了失速点工况下某离心压气机叶片失速!

得出了相同的结论!攻角超过临界攻角%失速攻角&即意味着压气机升压能力的终结(杨燕丽等#!$研究了

二维扩压叶栅的尾缘涡脱落情况!研究发现!非定常条件下的流动分离主要表现为尾缘涡脱落!大攻角时

流场中同时出现叶片吸力面涡脱落和尾缘涡脱落现象(赵龙等#W$分析了二维叶栅的涡结构及流场波动频

率的变化规律!得出在近失速工况下!吸力面气流会出现大尺度的流动分离!且流场频率会下降'以上研究

表明#(

*

W$

'叶栅的静压升系数会随着攻角的上升而增大!临界攻角时达到最大值!此时叶片吸力面的流动

分离严重*流动损失较大*涡脱落剧烈'柳晓丹等#+$则通过数值仿真研究了叶栅尾缘脱落涡与来流攻角的

关系!结果显示!较大攻角下!吸力面的分离涡与下游的尾缘脱落涡相互影响!引起了较大的升力脉动!使

得辐射噪声增强(PQ-3O等#&

*

5$通过大量的实验和数值仿真对锯齿尾缘叶片的边界层及尾缘附近流场进行

了详细的分析和测量!发现锯齿尾缘结构可以抑制叶片边界层分离*降低流动损失*改善尾涡结构(杨景茹

等#($$以压气机叶片为对象!研究了不同相对齿高比的锯齿结构对叶片气动特性的影响!发现锯齿尾缘能

延迟边界层分离!也能改变非定常涡结构和涡脱落频率(武威#(($在研究压气机气动性能时!发现锯齿叶片

可以抑制叶片表面分离涡的演变!从而降低流动亏损(张学迅等#(#$研究了在翼型尾缘嵌入锯齿薄片时翼

型气动性能的变化规律!研究发现!嵌入齿高比 CE

!

h

( 和 ('+ 的锯齿结构翼型在工作攻角范围内的综合

气动性能要优于原翼型!中等攻角下的锯齿尾缘结构没有改变吸力面前缘的流场!但影响了气动性能!小

攻角下!降低了尾迹区展向涡的相关性!降低了噪声'

通过上述的文献分析可知'虽然对叶栅随着攻角变化的流动状态和产生机理以及锯齿结构抑制在大攻

角状态的非定常流动有一定研究!但研究不够详细'例如!压气机的核心指标应同时考虑稳定性*流动损失及

增压比!还应该明确在确切的飞行状态下!这样更加具有实际意义'对于锯齿结构是如何影响压气机叶片的性

能及流动机理还有待更加深入的研究'基于以上分析!本文以87P7&+系列压气机叶型为基准叶型!研究气流

攻角为 +jX#$j时叶栅的性能变化规律!分析临界攻角状态下叶型的非定常流动特性!研究锯齿结构对流动分

离的抑制作用及其机理!并以叶片增压能力*流动损失大小为目标!探索最优锯齿结构参数'

;<物理模型及数值计算方法

;';<物理模型

以87P7&+(#($叶型#!$为基准叶型!图 ( 是压气机叶栅示意图'叶栅参数见图 #'所研究的来流攻角

%下称攻角&是通过改变来流方向获得不同的攻角'

图 (%87P7&+(#($叶栅 图 #%叶栅参数

计算中假设飞行高度为 ($ 4G!即飞行马赫数+$

h

$'!

#(!$

!雷诺数定义为#(W$

"J

h

2

ZYE

/

*

式中'

2

为空气密度(Z为飞行速度(Y为弦长(

/

为空气运动黏度'
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锯齿结构叶片如图 ! 所示'对叶栅进行几何建模!以 87P7&+(#($ 叶型生成基准叶片!采用对基准叶

片%C0

!

h

$&进行内切的方式获得如图 !D所示的锯齿结构叶片'固定相对齿宽
!

0Y

h

$'(#!改变相对齿高比

C0

!

得到图 !K中不同相对齿高比%C0

!

h

('$! ('#! ('W! ('&! ('/! #'$&的锯齿叶片!其中齿宽
!

为两个相邻

齿尖的距离!C为锯齿的齿高'

图 !%锯齿结构叶片

;'=<数值模型及参数设置

二维叶栅的计算域和网格划分如图 W所示'根据已有的研究!计算域的入口到叶片前缘的距离为 ( 倍

弦长!计算域的出口到叶片尾缘的距离为 ! 倍弦长!可有效模拟展向涡的发展过程#(+$

'采用商业软件

78;:;进行网格划分!为了得到高质量网格!采用混合网格分块处理'同时!为了细致捕捉锯齿尾缘结构

处的微小流场变化及分析锯齿对叶片边界层的影响!对叶片的近壁附近和叶片锯齿尾缘区域都采用了网

格加密'由图 W中的叶栅尾缘边界层放大图可以看出'在叶栅的近壁处设置了 (+ 层边界层!靠近壁处的第

(层边界层网格厚度约为 +

i

($

*

!

GG!并严格控制近壁处的叶片表面 [

k

值%垂向坐标用黏性尺度归一

值&

&

(!保证叶栅数值模型的网格计算精度'

对基准叶片及锯齿叶片进行与叶栅类似的计算域处理!并同样让近壁处的叶片表面 [

k

值
&

('三维叶

片的计算域及网格划分如图 +所示!为便于观察!对锯齿叶片前缘部分%区域=&和尾缘部分%区域==&的网

格划分进行了局部放大'

图 W%叶栅网格划分 图 +%锯齿叶片网格划分

计算中!定常数值模拟采用O

*

1

模型的 ;;F形式!这有利于预测叶片流动分离*捕捉壁面压力及剪切

应力分布'非定常数值模拟采用大涡模拟方法%>V;&!能够精确地捕捉锯齿细微结构附近的湍流流场及流

动分离的详细信息'求解器基于压力模型和绝对速度计算公式!进口设定为速度进口!出口设置为压力出

口!上下为周期性边界设置'

;'><网格无关性验证

合适的网格数对数值计算的精准性及计算时间的影响重大!尤其是叶片的近壁区域*尾缘锯齿结构附

近*尾迹区域等需要进行边界层网格加密处理的部分!其网格数量占整个计算网格的 ($Y'

$5



第 #期 屈伟!等'临界攻角下锯齿尾缘压气机叶片气动特性

所研究的锯齿叶片 C0

!

h

('$!分别采用 (#$万*##$万*!#$万网格进行数值计算!结果如表 ( 所示'由

表 (可知'当网格数为 ##$万时!计算得到的叶片阻力系数P, 的数值与网格数为 !#$ 万时计算的数值非

常接近!相差约为 $'#Y'因此!##$ 万网格能满足计算精度要求'对其他叶片进行类似网格无关性验证!最

后确定基准叶片采用 #($万网格!其余锯齿叶片采用 #W$万网格'

表 (%网格无关性验证

网格数0%

i

($

W

&

第一层网格厚度0GG P,

(#$

+

i

($

*

!

$'$W/ /

##$

+

i

($

*

!

$'$W5 #

!#$

+

i

($

*

!

$'$W5 (

%图 &%87P7&+(#($ 叶型总压损失系数计算值与

实验值对比

;'?<数值模拟方法验证

为了验证数值模型及参数设置的正确性!图 & 对比

了总压损失系数的数值计算结果和实验结果'图 &中的实

验结果来源于文献#(&$中杭州汽轮动力集团有限公司及

通用电气%中国&有限公司的87P7&+系列压气机叶型实

验'为了更加贴合本文研究的高空低雷诺数的工况条件!

选取同量级雷诺数的湍流模型实验数据进行对比!确保

对应的叶栅边界层特性基本相同'由图 & 可以看出'数值

预测结果与实验结果吻合较好!说明所采用的数值模型

及其参数设置是准确可行的'

=<计算结果及分析

=';<压气机叶栅气动特性分析

%%为了详细分析攻角对压气机性能的影响!选取 " 种不同的正攻角工况进行计算分析!攻角
#

分别为

+j! ($j! (#j! (Wj! (&j! (/j! #$j'对于几何参数一定的扩压叶栅!在给定的进气条件下!扭速I决定了基

元级轮缘功的大小!气流转折角
,

%

,

h

,

(

*

,

#

!

,

(

为进气角!

,

#

为出气角&决定了扭速值!因此!

,

可以刻画

气流在叶栅通道中的扩压能力#(($

'

%%静压升系数'

H

可以刻画叶栅的升压能力!其定义为

'

H

h

#%N

(

*

N

#

&0

2

(

Z

(

#

'

式中'N

(

进气口气体静压(N

#

为出气口气体静压(

2

(

为进气口气体密度(Z

(

为进气口气体速度#W$

'

由文献#($可知'可以采用气流转折角
,

和静压升系数'

H

描述压气机的增压比'增压过程中扩压叶栅

的损失大小则可以使用总压损失系数
1

表示'

1

h

%N

(

!

*

N

#

!

&0%N

(

!

*

N

(

&'

式中'N

(

!为气体进口总压(N

#

!为气体出口总压#(($

'

图 "为气流转折角
,

和静压升系数'

H

随攻角
#

的变化趋势'由图 "可知'当攻角
#&

(/j时!压气机的

增压能力随着攻角的增大而增大(当攻角
#'

(/j时!压气机的增压能力随着攻角的增大而减小'即攻角为

(/j时!87P7&+(#($叶型的增压能力最大!所以该叶型在计算工况下的临界攻角约为 (/j'由文献#(

*

#$可

知'叶片攻角大于临界攻角时!吸力面会发生严重流动分离导致叶栅失速!从而降低压气机的增压能力!与

图 "相符'

图 / 为总压损失系数
1

随攻角
#

的变化规律'由图 / 可知'当攻角较大时%

#'

($j&!总压损失系数

1

随着攻角的增加而增大(当叶片攻角接近临界攻角时%

#

h

(+j&!总压损失系数
1

随着攻角的增大而

急剧增大%曲线斜率增大&'因此!采取有效措施抑制临界攻角状态下叶栅吸力面的气流分离!延缓失

速!降低流动损失!同时又不影响压气机的增压能力!对高空飞行中的航空发动机性能及稳定性有着积

极作用'

(5



湖南科技大学学报%自然科学版& #$##年第 !"卷

图 "%叶栅静压升系数(气流转折角随攻角变化 图 /%总压损失系数随攻角的变化

='=<临界攻角下锯齿尾缘叶片气动特性分析

由前面的分析可知'临界攻角下!压气机的增压能力最大!但叶片附面层的气流分离会降低其气动性

能及稳定性'因此!有必要探索锯齿尾缘叶片对压气机气动性能的影响'

图 5为不同齿高比锯齿尾缘叶片下总压损失系数
1

及静压升系数 '

H

的变化规律'由图 5 可知'与基

准叶型%C0

!

h

$&相比!所有的锯齿结构叶片都可以显著降低总压损失!尤其是当齿高比 C0

!

h

('# 的叶片!

其总压损失系数
1

最小!较基准叶片降低了 #/'(Y'但不是所有的锯齿结构叶片都能提升压气机的静压升

系数!只有 C0

!

h

('#和 C0

!

h

('&的锯齿叶片的静压升系数高于基准叶片!其余锯齿叶片的增压能力反而

低于基准叶片!其中!又以 C0

!

h

('#的锯齿叶片增压能力最大!其静压升系数较基准叶片仅提升了 ('#Y'

为了更好地研究临界攻角下锯齿结构对叶片性能的影响!气流转折角
,

表示气流在叶片通道的扩压

能力的大小!气流转折角随齿高比的变化如图 ($ 所示'由图 ($ 可知'锯齿尾缘叶片的扩压能力均小于基

准叶片!但是当 C0

!

h

('#时锯齿叶片的扩压能力与基准叶片相差 (Y左右!基本可以忽略不计'

图 5%静压升系数(总压损失系数随齿高比的变化
图 ($%气流转折角随齿高比的变化

文献#&

*

(($的研究指出'锯齿尾缘结构可以抑制叶片边界层的分离*降低流动损失!图 5 和图 ($ 的

研究结果与此相符!但研究的锯齿尾缘叶片在增压*扩压能力方面!存在最优锯齿结构'综合考虑叶片的增

压*扩压能力和降低损失的能力!齿高比 C0

!

接近 ('# 时的锯齿叶片性能最佳'下面将对比分析基准叶片

%C0

!

h

$&和最优锯齿叶片%C0

!

h

('#&边界层附近及尾迹区域的流场特性!以便分析锯齿尾缘结构叶片的

气动性能及其抑制流动分离的物理机制'

='><最优锯齿结构叶片性能分析

图 ((为锯齿结构附近的速度场'由图 ((可以清晰看到'压力面气流通过锯齿结构间的空隙流动到吸

力面!由于吸力面和压力面的气流混合!可以有效地降低吸力面边界层受到的逆压梯度!消除尾缘处的边

界层分离!提高压气机的稳定性'另外!气流流过锯齿结构根部会形成一对反旋涡!这个和仝帆等#("$关于

锯齿结构可能存在对涡的猜想一致'

临界攻角下!基准叶片%C0

!

h

$&和最优锯齿叶片%C0

!

h

('#& 边界层分离点到叶栅前缘的轴向位置

1

;

!边界层再附到叶栅前缘点的轴向位置1

I

!分离点的边界层动量厚度
"

(

*再附点边界层动量厚度
"

#

以及

#5
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%图 ((%锯齿附近平均速度场流线分布

它们的差
"

#

*

"

(

衡量了流动分离区的损失大小'边界层动量厚度

如表 #所示'由表 #可以看出'C0

!

h

('# 的锯齿叶片分离点的起

始位置相对于 C0

!

h

$的基准叶片向前缘位置挪动了约 #Y的弦

长!再附点位置也相应提前了约 WY的弦长'锯齿结构对叶片吸

力面分离位置及再附位置的改变!将扩大叶片湍流边界层范围!

增强叶片的稳定性#(/$

'由表 #还可以看出'锯齿叶片其分离点边

界层动量厚度*再附点边界层动量厚度及分离区的流动损失都

明显小于基准叶片'

表 #%边界层分离位置动量厚度

C0

!

1

;

0Y 1

I

0Y

"

(

"

#

*

"

(

$ &(Y /#Y $'("5 #'"&/

('# +5Y "/Y $'($# #'+(W

图 (#为临界攻角下基准叶片%C0

!

h

$&和最优锯齿叶片%C0

!

h

('#&的某截面的脱落涡云图'由图 (#

可以看出'图 (#K中的锯齿叶片吸力面的脱落涡明显少于图 (#D中的基准叶片!且锯齿叶片的边界层厚度

明显薄于基准叶片'由边界层理论特性#("$

%边界层越薄越不容易发生分离&可知!锯齿叶片可以延迟边界

层分离从而延缓叶片失速!这和文献#($$所述结论一致'由图 (# 还可以看出'临界攻角下!基准叶片的脱

落涡已经造成了流道阻塞!同样工况下锯齿叶片的流道通畅*尾迹均匀'因此!锯齿尾缘叶片能够防止脱落

涡阻塞流道*减少叶片流动损失'文献#+$也在攻角 #$j的工况下得到了类似的图像及结论'

图 (#%叶片涡脱落云图

为了进一步展现锯齿结构是如何改变脱落涡的演变过程!图 (! 对比了 C0

!

h

('# 的最优锯齿叶片和

C0

!

h

$的基准叶片的三维展向涡的变化过程'由图 (! 可以看出'基准叶片的展向尾涡具有较大的相关尺

寸!而锯齿叶片的展向尾涡被截成了很多段!从而降低了展向相关性'这是因为叶片尾缘处的锯齿结构将

连续的类卡门涡街的脱落涡破碎成小涡!破碎的小涡由于能量小更容易被耗散!导致尾迹掺混均匀!因而

不会阻塞流道!有利于流动损失的减少'文献#(5$同样提及了锯齿尾缘结构能促进展向大涡破碎成为小

涡!与尾迹掺混从而降低速度亏损'

图 (!%叶片展向涡涡量云图

!5



湖南科技大学学报%自然科学版& #$##年第 !"卷

另外!根据[-̀BEE的涡声理论!涡是流体运动的肌腱!也是流体发声的源泉!没有涡就没有气动噪声

源##$$

'因此!控制流体的涡就控制了涡本身的发声!也控制了它诱导物体发声的能力'从这个意义上讲!锯

齿结构也有助于降低涡脱落引起的噪声'文献#(5$也提出锯齿结构有利于抑制涡脱落引起的单音峰值

噪声'

><结论

(&攻角对压气机叶栅的气流转折角*压升系数*流动损失影响重大!且存在压升系数最大的临界攻角

状态'当气流攻角大于临界攻角时!压气机的增压能力迅速下降!流动分离严重!流动损失增大'

#&临界攻角下!锯齿尾缘叶片可以改变边界层的分离点!降低分离区的动量厚度!减小分离区的流动

损失!减少叶片附面层的厚度!从而抑制吸力面边界层分离!延缓叶片失速'

!&锯齿结构可以促进压力面到吸力面气流的混合!可以减少脱落涡和消除尾缘处的边界层分离!将

沿锯齿方向的展向尺寸大涡破碎成小涡!促进小涡演变成湍流脉动!避免脱落涡阻塞流道!使叶片尾迹更

加均匀!从而减少流动损失'

W&综合增压*扩压能力和流动损失大小!齿高比 C0

!

h

('# 的锯齿叶片性能最佳'对比基准叶片!C0

!

h

('#的锯齿叶片可以降低 #/'(Y的流动损失!并提高 ('#Y的增压能力'
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