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康达喷气叶栅喷气内腔体拓扑优化设计及试验研究
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摘　 要:为了减小从康达喷气叶栅内部流出的喷气方向与叶栅主流方向的偏差ꎬ进一步提升康达喷气对流动分离

的抑制效果ꎬ本文基于流体拓扑优化技术及布置导流肋的方法对康达喷气叶片原始喷气内腔结构进行优化设计ꎮ
采用数值计算和高速风洞试验评估优化的喷气内腔结构对康达喷气叶栅气动性能的改善效果ꎮ 结果表明:优化设

计的带肋喷气内腔结构可以减小康达喷气与主流掺混的偏差角ꎬ叶片吸力面尾缘的流动分离区域进一步减小ꎻ在
来流 Ｍａ 为 ０. ５、攻角为 ０°、１. ２５％喷气量下ꎬ采用带肋喷气内腔的康达喷气叶栅总压损失系数较采用原始喷气内

腔结构降低了 ７. １５％ ꎻ采用带肋喷气内腔结构能够使叶栅在不同工况条件下的总压损失小于原始内腔结构ꎬ且在

最佳喷气量下获得最小的总压损失系数ꎮ
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引　 言

康达喷气技术是一种常见的流动分离控制方

法ꎬ通过在叶片吸力面构造康达表面并沿缝喷气ꎬ喷
气在附壁效应的作用下ꎬ以更短的轴向距离实现更

大的气流转折能力ꎬ能够有效地抑制分离ꎮ 在外流

相关研究领域中ꎬ康达喷气技术已经取得了成功的

应用ꎮ 因此ꎬ研究人员将该技术应用到叶轮机械中ꎬ
Ｃｌａｒｋ 等人[１]首次将康达射流引入压气机中ꎬ成功避

免了高转速下压气机喘振和失速的发生ꎮ 接着

Ｋｒｕｇｅｒ 等人[２]使用射流和襟翼相结合的方法改善叶

栅的流动性能ꎬ大幅提高了进口导向器叶片的出口

气流角ꎮ Ｌａｎｄｓｂｅｒｇ 等人[３]通过实验研究证明ꎬ当射

流方向为康达表面切向的时候带有康达射流的翼型

性能达到最佳ꎮ
Ｈｉｌｌ 等人[４]对吸力面应用康达喷气的进口导叶

的几何参数进行优化设计ꎬ得到了满足气动性能要

求的、利用康达效应的压气机进口导叶叶型ꎮ Ｆｉｓｃｈｅｒ
等人[５]将康达效应应用于四级高速轴流压气机第

一级静子叶栅上的二维研究ꎬ在保证叶片性能不变

的基础上对原有叶型进行了改型ꎬ成功地降低了静

子的稠度ꎮ Ｖｏｒｒｅｉｔｅｒ 等人[６] 进一步指出ꎬ应考虑来

自注入喷气的额外能量的影响ꎬ建议喷气质量比应

小于 １. ５％ ꎮ 此外ꎬＦｉｓｃｈｅｒ 等人[７] 还研究了康达喷

气对压气机三维流场的影响ꎬ结果表明ꎬ当将叶片数

减小 ２０％时在设计点时的扩压因子由 ０. ５２ 增加到

０. ５６ꎻ设计点采用 ０. ６％ 的喷气量ꎬ非设计点采用

１ ３％的喷气量可使气流转折角与没有减少情况的

气流转折角相同ꎮ
文献[８ － １０]通过实验及数值模拟验证了康达

喷气抑制流动分离效果的可行性ꎬ结果表明ꎬ来流在

Ｍａ 为 ０ １、５°攻角下ꎬ采用康达喷气流量比为 １％时

总压损失相较于原型降低了 １８. ４％ ꎮ
康达喷气叶型的设计目标是提供良好的空气动

力学形状和内部的引气射流结构ꎬ以最小的喷气量

就可以有效地降低叶片稠度并抑制流动分离ꎮ 在喷

气内腔中ꎬ喷气需要沿叶片跨度向康达喷气表面偏

转 ９０°ꎬ这势必会引起喷气内腔的大量分离及喷气

方向与主流方向的巨大偏差ꎬ影响吸力面喷气控制

效果ꎮ
综上ꎬ关于喷气内腔结构的相关研究尚未开展ꎮ

因此ꎬ本文在康达喷气叶栅的基础上ꎬ通过拓扑优化

技术和布置导流肋的方法开展喷气内腔结构优化设

计ꎬ最终实现喷气在喷气内腔中总压损失最小、喷气

方向沿主流方向流出的目标ꎮ 最后ꎬ以数值模拟和

试验验证的方法分析对比喷气内腔结构对大转折角

高负荷压气机叶栅流场的影响效果ꎮ

１　 数值计算与试验方法

１. １　 研究对象

选取基于 Ｚｉｅｒｋｅ ＆ Ｄｅｕｔｓｃｈ 叶型[１１]设计的高负

荷压气机康达喷气叶栅为研究对象ꎮ 为方便后续的

试验验证ꎬ根据现有高速叶栅风洞尺寸将该叶型按

展向长度比 １∶ ３. ６８ 进行几何模化ꎮ 模化后叶栅的

主要几何参数如表 １ 所示ꎮ

表 １　 Ｚｉｅｒｋｅ ＆ Ｄｅｕｔｓｃｈ 叶型参数

Ｔａｂ. １ Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ Ｚｉｅｒｋｅ ＆ Ｄｅｕｔｓｃｈ ｐｒｏｆｉｌｅ

参　 数 数　 值

弦长 / ｍｍ ８０. ７

展弦比 １. ６１

安装角 / ( °) ２０. ５

叶型弯角 / ( °) ６５

进口几何角 / ( °) ５３

出口几何角 / ( °) １２

康达喷气的三维压气机叶栅叶片内部由一个总

高度为 ｈ 的喷气内腔构成ꎬ如图 １ 所示ꎮ 喷气内腔

的出口是高度为 ０. ６ ｍｍ 的缝ꎬ喷气内腔朝向喷气

缝的横截面积逐渐减小ꎬ其出口下表面为康达表面

２４
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的延伸面ꎬ以确保射流的方向与康达表面相切ꎮ 在

图 １ 中ꎬ叶片采用半透明显示ꎬ以揭示喷气内腔的几

何形状ꎮ

图 １　 带康达喷气的三维压气机叶栅

Ｆｉｇ. １ ３Ｄ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｃａｓｃａｄｅ ｗｉｔｈ Ｃｏａｎｄａ ｊｅｔ

１. ２　 数值计算方法

采用 ＡＮＳＹＳ￣ＣＦＸ 进行数值求解ꎬ定常可压缩计

算选取雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ￣Ｓｔｏｋｅ 方程ꎬ选取 ＳＳＴ ｋ －ω 湍

流计算模型ꎬ转捩预测采用 γ － Ｒｅθ模型ꎮ 计算域与

网格划分如图 ２ 所示ꎬ进口段轴向长度为 ０. ７５ 倍弦

长ꎬ出口段为 ２ 倍弦长ꎮ 采用 ＩＣＥＭ 进行网格划分ꎬ
其中主流体域采用结构化六面体网格ꎬ喷气内腔域

采用非结构化网格ꎮ 图 ２ 还局部放大了叶栅前缘、
尾缘和喷气缝附近的网格细节ꎮ

图 ２　 计算域与网格划分

Ｆｉｇ. ２ Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｄｏｍａｉｎ ａｎｄ ｇｒｉｄ ｄｉｖｉｓｉｏｎ

主流进口边界条件给定速度分量ꎬ喷气内腔进

口边界条件给定质量流量ꎬ出口边界条件给定平均

静压ꎬ所有固壁面采用无滑移绝热边界条件ꎮ 采用

平移周期性边界条件ꎬ考虑流动的对称性和经济性ꎬ
选取单通道进行计算ꎮ

为了验证网格的独立性ꎬ对计算域划分了 ５ 种

不同数量的网格进行数值模拟ꎬ结果如图 ３ 所示ꎮ
由图 ３ 可知ꎬ当网格量大于 ６８９ 万时ꎬ总压损失系数

没有显著变化ꎮ 因此ꎬ在下文的康达喷气叶栅数值

模拟中使用这一级别的网格量ꎮ

图 ３　 网格独立性验证

Ｆｉｇ. ３ Ｇｒｉｄ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

栅后无量纲总压损失系数定义如公式(１)所

示ꎮ 特别指出的是ꎬ使用公式(１)计算叶栅的总压

损失系数 Ｃｐｔ时ꎬ需要考虑喷气的引入对流场总压的

影响ꎬ并对进口总压进行修正ꎬ以真实反映出流场的

损失变化ꎮ

总压损失系数:

Ｃｐｔ ＝
ｐｔ１ － ｐｔ２

ｐｔ１ － ｐ１
(１)

式中:ｐｔ１—进口总压ꎬＰａꎻｐ１—进口静压ꎬＰａꎻｐｔ２—出

口总压ꎬＰａꎮ

１. ３　 试验方法

叶栅试验在中国科学院工程热物理研究所的暂

冲式超音速平面叶栅风洞试验台上开展ꎬ平面试验

风洞原理如图 ４ 所示ꎮ 叶栅风洞的主要构成装置包

括气源、膨胀节、扩压器、稳压段、试验段以及测试

系统ꎮ

在现有风洞试验台的基础上ꎬ为了实现康达喷

气ꎬ还需要连接的康达喷气系统如图 ５ 所示ꎮ 康达

喷气系统从高压储气罐引出高压气源作为康达喷气

３４
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的二次供应ꎬ高压气源经由节流阀、质量流量计以及

分流装置与 ３Ｄ 打印的叶片根部进气口相连接ꎮ

图 ４　 平面叶栅风洞原理图

Ｆｉｇ. ４ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｐｌａｎａｒ ｃａｓｃａｄｅ

ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ

图 ５　 康达喷气系统

Ｆｉｇ. ５ Ｃｏａｎｄａ ｊｅｔ ｓｙｓｔｅｍ

试验过程中ꎬ通过在来流稳压段内布置总压及

总温探针点ꎬ测量来流总压及总温ꎮ 在栅前等间距

布置 １６ 个壁面静压气孔ꎬ测量来流静压ꎮ 栅后的总

压、静压由五孔探针测量得到ꎬ具体的测量方案如图

６ 所示ꎮ

图 ６　 实验测量方案

Ｆｉｇ. ６ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｓｃｈｅｍｅ

２　 喷气内腔流体拓扑优化

２. １　 流体拓扑优化方法

拓扑优化是一种挖掘创新结构的概念设计方

法ꎮ 该方法可以处理设计空间中每个网格节点处定

义的设计变量ꎬ允许结构拓扑的连续性变化以实现

设计目标ꎮ 相比于其他常用的优化方法ꎬ拓扑优化

不需要对结构轮廓进行参数化ꎬ而且在优化过程中

无需重复生成计算网格ꎬ既节省时间也减少了计算

成本ꎮ
喷气内腔拓扑优化的数学表达公式为:
ｍｉｎＦ(γｎꎬΦ)ꎬｎ ＝ １ꎬꎬＮ (２)
Ｒ(γｎꎬΦ) ＝ ０

Ｖγ ≤０. ７

０ ≤ γｎ ≤１

ì

î

í

ï
ï

ïï

(３)
式中:Ｆ—目标函数ꎬ优化目标是使喷气内腔的总压

损失系数 Ｃｐｔ最小ꎻγｎ—设计变量ꎬ表示设计域所有

网格点的多孔度ꎬγｎ ＝ ０ 表示固体ꎬγｎ ＝ １ 表示流体ꎻ
Ｎ—计算域网格节点总数ꎻＶγ—喷气内腔的流体体

积分数ꎬ即流体域体积与喷气内腔总体积的比值ꎮ
Ф —流动参数向量(包括速度 Ｕ、压力 ｐ、温度 Ｔ)ꎬ满
足流动控制方程的残差等式 Ｒ ＝ ０ꎮ
∂(ρＵ ｊ)
λｘｉ

＝ ０

∂(ρＵｉＵ ｊ)
∂ｘ ｊ

＝ － ∂ρ
∂ｘｉ

＋ ∂
∂ｘ ｊ

(μ ＋ μｔ)
∂Ｕｉ

∂ｘ ｊ
＋
∂Ｕ ｊ

∂ｘｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷[ ] ＋ Ｓｍ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(４)
式中:Ｕ—实际流速ꎬｍ / ｓꎻρ—空气密度ꎬｋｇ / ｍ３ꎻμ—
分子粘度ꎬＮｓ / ｍ２ꎻμｔ—动力粘度ꎬＮｓ / ｍ２ꎻ下标 ｉ、ｊ
在 ｘꎬｙꎬｚ ３ 个坐标方向各取 １ꎬ２ 和 ３ꎻＳｍ—动量方程

源项ꎮ
根据公式(２)可知ꎬ拓扑优化中ꎬ设计域中的

流、固区域随设计变量不断变化ꎬ因此ꎬ在控制方程

中引入源项以避免更新计算域网格ꎮ 公式(４)中 Ｓｍ

为动量方程源项ꎬ表示固体域对流动的阻力[１２]ꎬ其
定义为:

Ｓｍ ＝ α(γｎ)Ｕｉ

α(γｎ) ＝ (１ － γ１ / ｐｅ)αｍａｘ
{ (５)

式中:α—惩罚系数ꎬα 为 γｎ的函数ꎻｐｅ—惩罚因子ꎬ

４４
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本文取 ３. ０ꎮ 当 γｎ ＝ ０ꎬ即网格节点位于固体域时ꎬα

取最大值 αｍａｘ ＝ １０６ꎬ此时速度 Ｕｉ被惩罚至零ꎬ符合

无滑移边界条件ꎻ当 γｎ ＝ １ꎬ即网格节点位于流体域

时ꎬ源项 Ｓｍ ＝ ０ꎬ公式(４)可变为流体的动量方程ꎮ
求解公式(２)的拓扑优化问题时ꎬ采用了梯度

类优化算法ꎬ灵敏度计算使用拟灵敏度方法ꎮ 拟灵

敏度方法[１３ － １５] 认为ꎬ流场中的损失来源于流动分

离ꎬ通过比较网格点的实际速度向量与参考向量间

的偏差角ꎬ来判断该网格是否存在流动分离ꎮ 拟灵

敏度 ＱＳｎ的定义为:
ＱＳｎ ＝ (ＶｒｅｆＵ) ｎ / ( ｜ Ｖｒｅｆ ｜｜ Ｕ ｜ ) ｎ (６)

式中:Ｕ—实际流速ꎬｍ / ｓꎻＶｒｅｆ—参考流速ꎬｍ / ｓꎮ
参考流速在优化前通过采用一种高粘度流体求

解得出ꎬ由于假设流体的粘度高ꎬ可认为流场中基本

不存在流动分离与回流[１６]ꎮ 计算得到拟灵敏度

ＱＳｎꎬ输入到移动渐近线优化算法[１７] 中以更新设计

变量ꎮ 迭代持续到满足收敛条件而终止ꎬ随后根据

最优方案进行几何重构ꎬ并进行数值模拟验证性能ꎮ
整个优化体系通过 Ｍａｔｌａｂ 程序编译自动执行代码ꎬ
程序流程如图 ７ 所示ꎮ

图 ７　 拓扑优化流程图

Ｆｉｇ. ７ Ｆｌｏｗ ｃｈａｒｔ ｏｆ ｔｏｐｏｌｏｇｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

２. ２　 喷气内腔拓扑优化设计

基于图 ７ 所示的拓扑优化程序ꎬ对康达喷气叶

栅喷气内腔进行优化ꎬ喷气内腔的设计域如图 ８ 所

示ꎮ 设计域的进口边界条件设置为质量进口ꎬ出口

边界设置为大气压ꎬ其余边界设置为绝热固壁面ꎮ

图 ８　 喷气内腔的设计域

Ｆｉｇ. ８ Ｄｅｓｉｇｎ ｄｏｍａｉｎ ｏｆ ｂｌｅｅｄ ａｉｒ ｃａｖｉｔｙ

图 ９ 给出了不同迭代步骤的多孔度分布云图ꎮ
其中ꎬγ ＝ １(灰色区域)为流体域ꎬγ ＝ ０(黑色区域)
为固体域ꎮ 可以看出ꎬ喷气内腔的分离区出现在近

进口处和左下角两个区域ꎬ所以该区域内的流 － 固

交界面(Ｆｌｕｉｄ￣Ｓｌｏｉｄ ＩｎｔｅｒｆａｃｅꎬＦＳＩ)不断被调整ꎬ当迭

代步数 Ｉ ＝ １５ 以后多孔度的分布不再变化ꎬ迭代

收敛ꎮ

图 ９　 优化中多孔度云图

Ｆｉｇ. ９ Ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｖｅｓｉｃｕｌａｒｉｔｙ ｄｕｒｉｎｇ ｔｈｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

基于 Ｉ ＝ １５ 的优化方案ꎬ提取流 － 固交界面型

线进行几何重构ꎮ 由于在近进口侧的固体材料导致

喷气缝堵塞ꎬ不满足全叶高喷气的要求ꎬ因此近进口

处依旧沿用倒圆结构ꎮ 对喷气内腔体进行内部流场

数值求解ꎬ获得的喷气内腔流场特征如图 １０ 所示ꎮ

可以发现ꎬ原始喷气内腔左下角的分离区域在重构

５４
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喷气内腔结构已被消除ꎬ但由于近进口侧的倒圆结

构曲率过大ꎬ气体转折能力不足ꎬ导致在该区域产生

了死区ꎮ 通过拓扑优化的方法使喷气内腔出口截面

上的总压损失系数 Ｃｐｔ从 ０. ２４９ 减小至 ０. ２４３ꎬ降低

了 ２. ３８％ ꎮ

图 １０　 喷气内腔流场对比

Ｆｉｇ. １０ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ ｏｆ ｂｌｅｅｄ ａｉｒ ｃａｖｉｔｙ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄｓ

通过拓扑优化方法能够降低喷气内腔内的总压

损失ꎬ但不满足喷气沿轴线方向喷出ꎬ这样的角度差

异会导致喷气与主流之间发生高损失掺混ꎮ 因此ꎬ
根据当地的流线分布ꎬ在喷气内腔布置导流肋ꎬ将腔

体分为 ３ 部分ꎬ引导喷气偏转ꎬ并确保各部分的流量

相近ꎮ 每条导流肋的长度及入口角根据当地流场的

流线分布进行调整ꎬ以保证喷气尽量附着导流肋流

动ꎬ且导流肋之间的距离不能太近ꎬ以避免喷气流路

堵塞ꎮ
图 １１ 给出了导流肋的最终布置方案及其流场

结构ꎮ 从图 １１ 中可以看出ꎬ气流在导流肋的引导下

发生了很好的偏转ꎬ仅在肋的抽吸侧发生孤立的小

区域分离ꎮ 最大的分离区域出现在近进口侧ꎬ但在

导流肋的引导下ꎬ该区域的速度有所提高ꎬ死区区域

减小ꎮ
表 ２ 为不同喷气内腔的性能参数ꎮ 从表 ２ 中可

知ꎬ带肋喷气内腔的总压损失系数相比于原始喷气

内腔结构的总压损失系数增加了 ３６. ９５％ ꎬ这是由

于狭窄的通道和喷气在导流肋上的摩擦损失ꎬ使得

喷气内腔的边界层损失增加ꎮ 喷气内腔出口处的平

均偏航角(径向速度与轴线速度的夹角)由原始喷

气内腔的 １８ ４°减小到 ６. ６°ꎬ减小了 ６４. １％ ꎬ喷气的

流动方向与主流轴向的偏差角减小ꎮ 喷气内腔的两

个设计目标虽无法同时满足ꎬ但新型优化结构对叶

栅性能的影响需要进一步验证ꎮ

图 １１　 带肋喷气内腔布置方案及其流场结构

Ｆｉｇ. １１ Ａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ ｓｃｈｅｍｅ ａｎｄ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｏｆ ｂｌｅｅｄ ａｉｒ ｃａｖｉｔｙ ｗｉｔｈ ｇｕｉｄｅ ｒｉｂ

表 ２　 不同喷气内腔的性能参数

Ｔａｂ. ２ Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｂｌｅｅｄ ｃａｖｉｔｉｅｓ

参　 数
原始喷气

内腔

重构喷气

内腔

带肋喷气

内腔

腔体总压损失系数 ０. ２４９ ０. ２４３ ０. ３４１

平均偏航角 / ( °) １８. ４ １７. ４ ６. ６

３　 结果与分析

３. １　 康达喷气叶栅性能及流场分析

为验证优化的喷气内腔结构对康达喷气叶栅性

能的影响ꎬ首先开展了来流 Ｍａ 为 ０. ５ꎬ０°攻角、不同

喷气量工况下康达喷气叶栅的数值模拟计算ꎬ结果

如图 １２ 所示ꎮ 从图 １２ 可知ꎬ在不同喷气量下ꎬ采用

不同喷气内腔结构的康达喷气叶栅的总压损失系数

均随着喷气量的增加呈现先增加再减小然后再增加

的趋势ꎮ 在不同的喷气量下ꎬ带肋喷气内腔的康达

喷气叶栅总压损失系数均小于原始喷气内腔的ꎬ当

喷气量为主流流量 １ ２５％ 时ꎬ叶栅总压损失系数最

小为 ０. ０３０ ４７ꎬ相较于采用原始喷气内腔结构的

０ ０３２ ６５ꎬ降低了约 ７ １５％ ꎮ 为了解释这一现象ꎬ图

６４
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１３ 给出了康达喷气叶栅在喷气量为 ０ 及 １. ２５％ 工

况下的流线图和马赫数云图ꎮ

图 １２　 Ｍａ ＝ ０. ５ 时不同喷气量下喷气内腔的

总压损失系数分布图

Ｆｉｇ. １２ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｏｆ ｂｌｅｅｄ ａｉｒ ｃａｖｉｔｙ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍａｓｓ ｆｌｏｗ ｒａｔｉｏｓ ａｔ Ｍａ ＝０. ５

从图 １３(ａ)、１３(ｂ)可以看出ꎬ在没有喷气的情

况下叶片尾缘吸力面处发生严重的流动分离现象ꎮ

图 １３(ｃ)、１３(ｄ)可以看出ꎬ与不喷气相比ꎬ通过喷

气动量的注入ꎬ附面层附近的流动动量增加ꎬ增强了

附面层流体抵抗逆压梯度的能力ꎬ吸力面大部分回

流区得到抑制ꎮ 通过图 １３( ｃ)、１３(ｄ)中叶片尾缘

流场的放大图可以发现ꎬ原始喷气内腔叶片靠近尾

缘仍有部分分离ꎬ而带肋喷气内腔叶片尾缘处附壁

效果较好ꎬ分离回流区域得到进一步抑制ꎮ

图 １３　 ０°来流攻角下的叶中截面流线和马赫数云图

Ｆｉｇ. １３ Ｍｉｄｓｅｃｔｉｏｎ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ ａｎｄ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ

ｃｏｎｔｏｕｒｓ ａｔ ａｎ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｏｆ ０°

　 　 为了比较喷气内腔结构对喷气流动参数的影

响ꎬ图 １４ 给出了 Ｍａ ＝ ０. ５、０°攻角、１. ２５％喷气量下

喷气内腔出口处的喷气速度和偏航角分布ꎮ 从图

１４(ａ)可知ꎬ由于近进口侧分离区的存在ꎬ导致该叶

高区域的喷气速度较慢ꎬ而原始喷气内腔在 ０. １ ~
０. ６ 叶高处的速度分布较均匀ꎬ且比带肋喷气内腔

速度快ꎮ 图 １４(ｂ)中给出了偏航角沿叶高的分布情

况ꎬ偏航角为径向速度 Ｖｚ和轴向速度 Ｖｘ的夹角ꎬ当
喷气沿轴向喷出时ꎬ偏航角为零ꎮ 可以看出:原始喷

气内腔的偏航角在大部分叶高范围内向 Ｚ 轴正方

向倾斜ꎬ在近进口侧的分离区域范围上向 Ｚ 轴负方

向偏转ꎻ而喷气在导流肋的引导下ꎬ在有限空间内完

成了更大的角度偏转ꎬ喷气方向与主流轴向的偏差

角进一步减小ꎮ
带肋喷气内腔结构的速度和偏航角沿叶高的分

布波动很大ꎬ主要原因有:(１)由于导流肋的曲率较

大ꎬ在肋的两侧容易发生小范围的流动分离ꎬ分离区

相对于不发生分离的区域速度有所下降ꎬ故造成了

速度波动ꎻ(２)由于喷气内腔内嵌于叶片中ꎬ受到叶

片厚度及强度等原因的限制ꎬ喷气内腔的空间体积

十分有限ꎬ没有足够的空间让喷气离开导流肋后的

流动充分发展ꎬ从而造成速度和偏航角的波动ꎮ

７４
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图 １４　 喷气内腔出口处喷气速度和偏航角分布

Ｆｉｇ. １４ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｊｅｔ ｓｐｅｅｄ ａｎｄ ｙａｗ ａｎｇｌｅ
ａｔ ｏｕｔｌｅｔ ｏｆ ｂｌｅｅｄ ａｉｒ ｃａｖｉｔｙ

３. ２　 不同来流攻角下的性能分析

为了进一步评估喷气内腔结构在不同工况下对

康达喷气叶栅性能的影响ꎬ分别对 － ３°ꎬ０°ꎬ２°和 ５°
来流攻角ꎬ在 Ｍａ ＝ ０. ５、喷气量为 １. ２５％ 工况下进

行数值模拟ꎮ 图 １５ 给出了不同来流攻角下叶栅总

压损失系数的分布曲线ꎮ 可以看到ꎬ与原型不喷气

相比ꎬ采用康达喷气能够减小叶栅的总压损失系数ꎮ
在相同的喷气量下ꎬ相比于采用原型喷气内腔结构

的康达喷气叶栅ꎬ采用带肋喷气内腔结构的总压损

失系数进一步减小ꎬ康达喷气的减损效果更加明显ꎮ
中国科学院工程热物理研究所杜娟团队研究发

现ꎬ不同攻角下使得叶栅总压损失最小对应的最佳

喷气量不同ꎮ 为了获得不同攻角下的最佳喷气量ꎬ
该团队设计开发了康达喷气主动控制程序ꎬ对 ０. ５
Ｍａ 来流、不同来流攻角、０ ~ ２. ０％ 喷气量区间内进

行了多工况计算ꎬ最终确定不同来流攻角的最佳喷

气量如表 ３ 所示ꎮ
图 １６ 给出了 Ｍａ ＝ ０. ５ 来流条件下ꎬ不同来流

攻角、最佳喷气量下的总压损失系数分布曲线ꎮ

图 １５　 Ｍａ ＝ ０. ５ 时不同来流攻角下喷气叶栅的

总压损失系数分布曲线

Ｆｉｇ. １５ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｉｎ
ｊｅｔ ｃａｓｃａｄｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ａｔ Ｍａ ＝ ０. ５

表 ３　 不同来流攻角下的最佳喷气量

Ｔａｂ. ３ Ｏｐｔｉｍａｌ ｊｅｔ ｍａｓｓ ｆｌｏｗ ｒａｔｉｏｓ ｕｎｄｅｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ

来流攻角 / ( °) 最佳喷气量 / ％

－ ３ １. ２３

０ １. ２５

２ １. １７

５ １. ５８

图 １６　 Ｍａ ＝ ０. ５ 时不同来流攻角下的喷气

叶栅总压损失系数分布曲线

Ｆｉｇ. １６ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｉｎ ｊｅｔ ｃａｓｃａｄｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ａｔ Ｍａ ＝ ０. ５

由图 １６ 可知ꎬ不同工况在最佳喷气量下的叶栅

总压损失系数均小于 １ ２５％ 喷气量下的总压损失

系数ꎬ且采用带肋喷气内腔结构在最佳喷气量下的

总压损失系数取得最小值ꎮ 其中ꎬ在 ５°攻角下ꎬ与
原型不喷气相比ꎬ采用带肋喷气内腔结构的康达喷

气叶栅在最佳喷气量时ꎬ总压损失系数从 ０. １２６ １
降低到 ０ ０９４ ７９ꎬ减小了 ２４. ９％ ꎮ

８４
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３. ３　 试验结果及分析

为了验证带肋喷气内腔结构对康达喷气叶栅性

能的影响ꎬ在暂冲式平面叶栅试验台上对原型不喷

气叶栅、原始喷气内腔结构叶栅以及带肋喷气内腔

结构叶栅进行了试验测量ꎮ 图 １７ 给出了来流 Ｍａ ＝
０. ５、来流攻角分别为 － ３°ꎬ０°ꎬ２°和 ５°、喷气量为

１ ２５％的叶栅性能曲线对比ꎮ 可以看出ꎬ与原型不

喷气相比ꎬ采用康达喷气能够使得叶栅的总压损失

减小ꎬ康达喷气的引入对吸力面尾缘处的流动分离

具有很好的改善效果ꎮ 在 １ ２５％ 喷气量下ꎬ采用带

肋喷气内腔结构的叶栅总压损失系数均小于采用原

始喷气内腔结构的ꎬ在 ４ 个来流攻角下均达到了降

低损失的效果ꎮ

图 １７　 Ｍａ ＝ ０. ５ 时ꎬ不同来流攻角下的喷气叶栅总压

损失系数分布曲线

Ｆｉｇ. １７ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｉｎ ｊｅｔ ｃａｓｃａｄｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ａｔ Ｍａ ＝ ０. ５

根据康达喷气主动控制程序预测结果ꎬ进行了

在最佳喷气量下的康达喷气叶栅试验测量ꎮ 图 １８
给出了试验测量的不同来流攻角下的叶栅总压损失

系数分布曲线ꎮ

图 １８　 Ｍａ ＝ ０. ５ 时不同来流攻角下的喷气叶栅总压

损失系数分布曲线

Ｆｉｇ. １８ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｉｎ ｊｅｔ ｃａｓｃａｄｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ａｔ Ｍａ ＝ ０. ５

可以看到ꎬ在最佳喷气量下ꎬ叶栅的总压损失均

小于喷气量为 １. ２５％的ꎬ且采用带肋喷气内腔结构

的叶栅在最佳喷气量下使得总压损失获得最小ꎮ 其

中ꎬ在 Ｍａ ＝ ０. ５、５°攻角下ꎬ相比于原型不喷气ꎬ采用

带肋喷气内腔结构的叶栅总压损失从 ０. ０８２ ２４ 降

低到 ０. ０７４ ７７ꎬ减小了 ９. ０８％ ꎮ

４　 结　 论

为了实现喷气从康达喷气叶片内部的最佳流

出ꎬ进一步提升喷气对流动分离的抑制效果ꎬ基于流

体拓扑优化技术对康达喷气叶片的喷气内腔进行优

化设计ꎮ 并通过数值模拟和风洞试验测量ꎬ对比了

不同喷气内腔结构在康达喷气叶栅中的作用效果ꎮ
结果表明ꎬ带肋喷气内腔结构可以引导喷气发生偏

转ꎬ减小了喷气与主流速度的惨混损失ꎬ进一步提升

了喷气对流动分离的抑制ꎮ 主要结论如下:
(１) 为了实现喷气的最佳流出ꎬ使用流体拓扑

优化技术获得了总压损失较低的流体通道ꎬ通过添

加导流肋的方法引导喷气偏转ꎬ优化得到的带肋喷

气内腔结构的总压损失系数比原始喷气内腔结构的

总压损失系数增加了 ３６. ９５％ ꎬ而喷气的平均偏航

角由 １８. ４°减小到 ６. ６°ꎬ减小了 ６４. １％ ꎮ
(２) 在导流肋引导下喷气内腔出口处的径向速

度分量减小ꎬ使得喷气方向与轴向的偏差角减小ꎬ进
而减小了喷气与主流由于角度偏差导致的掺混损

失ꎮ 通过数值模拟计算对比ꎬ带肋喷气内腔结构的

康达喷气叶栅在来流 Ｍａ ＝ ０. ５、０°攻角、１. ２５％喷气

量下比采用原始喷气内腔结构的康达喷气叶栅的总

压损失系数降低了 ７. １５％ ꎮ
(３) 通过不同来流攻角工况的数值模拟结果对

比ꎬ得出了采用带肋喷气内腔结构的叶栅的减损效

果优于采用原始喷气内腔结构的ꎮ 在来流 Ｍａ ＝
０ ５ꎬ不同来流攻角均在最佳喷气量下使得叶栅总压

损失最小ꎬ其中 ５°来流攻角下ꎬ采用带肋喷气内腔

结构的叶栅相比于原型不喷气ꎬ总压损失系数降低

了 ２４. ９％ ꎮ
(４) 试验测量结果得到与数值模拟结果相似的

变化趋势ꎬ验证了带肋喷气内腔结构的减损效果更

佳ꎮ 在来流 Ｍａ ＝ ０. ５、５°来流攻角下ꎬ采用最佳喷气

量使得叶栅总压损失系数降低 ９. ０８％ ꎮ

９４
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