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非光滑叶片对叶栅出口损失分布
影响的实验研究
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摘要: 在低速平面叶栅风洞中对光滑叶片叶栅及 3 种非光滑叶片叶栅进行了实验研究,主要是研究非光滑叶

片对叶栅出口损失分布特性的影响。实验结果表明, 采用非光滑叶片改变了叶栅出口损失的分布, 减少了叶

栅出口能量损失。相对于光滑叶片叶栅, 3 种非光滑叶片中叶栅损失减少量最多约 16. 5% , 最少约 9. 1%。
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1　试验设备及实验件

　　为了合理、有效地降低叶栅损失,改善叶轮机

械的气动性能,提高其效率,作者提出了一种非光

滑叶片[ 1] ,这是一种叶片表面具有流向微槽的叶

片,分析认为这种叶片一方面可以减少叶片表面

的摩擦损失, 另一方面可以减少附面层的分离在

叶栅流道内及叶栅出口处的损失, 改变叶栅出口

损失分布特性,从而达到减少叶栅损失的效果。

本文对常规光滑叶片及 3种表面具有不同几

何尺寸流向微槽的非光滑叶片叶栅进行了风洞实

验,对叶栅出口气动参数进行了详细的测量,通过

数据处理得到了能量损失系数在叶栅出口的分

布,最后分析、研究了非光滑叶片对叶栅出口损失

分布特性的影响。

实验是在低速平面叶栅风洞上进行的。试验

叶片叶栅采用直叶片叶栅(图 1) ,叶型坐标及安

装参数见文献[ 2]。实验叶栅主要的几何和气动参

数为:叶片弦长 b= 120. 5 mm ,轴向弦长B= 118.

5 mm ,叶片高度 H = 110 mm, 节距 t= 92 mm ,节

弦比 t / b= 0. 763, 展弦比 h/ b= 0. 913, 叶栅进口

气流角 �1= 50°, 叶栅出口气流角 �2= - 63°,栅前

总压 P
*
0 = 10302. 5 Pa,叶栅出口叶展中部马赫数

Ma= 0. 055,叶栅进口附面层厚度 �= 35 mm。

图 1　直叶片叶栅示意图

图 2　实验膜片示意图

实验加工了 4 种实验膜片(图 2) , 实验膜片

一面带胶,一面加工成光滑表面或流向微槽表面。

4种实验膜片中一种是光滑实验膜片( h= 0  m) ,

另 3种是非光滑实验膜片( h= 40  m, 60  m, 100

 m)。实验膜片厚度很薄(约 1. 5 mm ) ,实验中将

实验膜片平整地贴在叶片表面上, 这样只需加工



一种叶片,通过更换实验膜片可分别将叶片变为

光滑叶片或不同的非光滑叶片,既节省了实验经

费,又节省了实验时间。对非光滑叶片,粘贴实验

膜片后流向微槽顺流向方向。由于实验膜片的厚

度相同,因此实验结果具有可比性。

2　实验结果分析

　　图 3是常规光滑叶片叶栅和 3种非光滑叶片

叶栅出口截面上损失等值线分布。图中叶栅出口

截面为两个节距宽。对光滑叶片叶栅出口(图

3a) , 损失值最大的区域在叶展中部叶片尾缘处靠

近吸力面和压力面附近, 这是由于本实验中使用

的叶栅转折角较大,流体通过叶栅通道时的叶型

损失较大,流体离开叶栅出口时产生的尾缘涡较

大,叶栅出口处吸力面和压力面附近的损失最大

值区域对应的正是尾缘涡的核心, 这一损失最大

值区域的损失主要包含了叶型损失和尾迹损失。

在离开吸力面约 10%节距, 离开上、下端壁约

30%叶高处,也存在损失较大值区域,其损失绝对

值比叶展中部叶片尾缘附近的损失小的多, 这一

损失较大值区域对应的是通道涡的核心,主要包

含了二次流损失。对非光滑叶片叶栅(图 3b, 3c,

3d) ,从图中可以看出,与光滑叶片叶栅相比,叶栅

出口损失分布所受影响很明显。首先,靠近叶展中

部叶片尾缘附近的损失最大值区域的位置改变

了,离开叶片吸力面向叶栅通道中心处移动,而且

损失最大值区域核心中的损失系数明显减小, 靠

近叶片压力面附近的损失系数也明显减小, 说明

采用非光滑叶片既改变了尾缘涡的位置,也减小

了叶栅出口处的叶型损失和尾迹损失。其次,通道

涡对应的损失较大值区域, 在叶高方向上,其位置

几乎不变,在节距方向上,其位置向叶栅通道中心

有所移动, 从约 10%节距处移动到约 20%节距

处,而这一区域内的损失系数绝对值几乎不变, 说

明采用非光滑叶片改变了通道涡的位置,对通道

涡引起的二次流损失影响不大。

图 3　4种叶片叶栅出口损失等值线分布

　　图 4是叶栅出口能量损失系数叶高平均值沿

节距的分布。图中横坐标 t
-= 0. 0处表示吸力面, t-

= 1. 0处表示压力面。由图可见,无论是光滑叶片

还是非光滑叶片, 在叶片吸力面和压力面附近, 损

失系数都较大。对光滑叶片叶栅,在吸力面附近约

10%节距处存在一个损失峰值, 这一峰值对应的

是通道涡核心的位置。采用非光滑叶片后, 这一损

失峰值远离了吸力面, 移到约 18%节距处, 损失

峰值对应的最大能量损失系数几乎相同,可见非

光滑叶片引起通道涡位置发生变化, 移离吸力面,

向通道中心移动,通道涡造成的损失系数的大小

却几乎不受影响。而无论在吸力面附近还是在压

力面附近,非光滑叶片叶栅出口能量损失系数都

有较大的减小, 由于叶栅出口吸力面和压力面附

近的能量损失主要是由叶片的叶型损失和尾迹损

失引起的,可见非光滑叶片可以减少叶型损失和

尾迹损失,这一实验结果与作者提出非光滑叶片

设想时的分析结果相吻合, 也与图 3 中的实验结

果相吻合。

图 5是叶栅出口能量损失系数节距平均值沿
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叶高的分布。由图可见,相对于光滑叶片叶栅, 采

图 4　叶栅出口能量损失系数叶高平均值

沿节距的分布

图 5　叶栅出口能量损失系数节距平均值

沿叶高的分布

用非光滑叶片的叶栅出口能量损失系数沿整个叶

高都明显减小, 这主要是由于非光滑叶片引起叶

栅出口靠近叶片吸力面和压力面附近能量损失系

数较大减小造成的。图中 30%和 70%叶高处的损

失峰值对应的是叶栅出口截面内通道涡核心的位

置,可见采用非光滑叶片,通道涡核心的位置沿叶

高不变,但其对应的能量损失系数有所减小。由

于能量损失系数节距平均值中包含有叶型损失、

尾迹损失以及通道涡引起的二次流损失等, 因此

难以区分出非光滑叶片对何种损失有影响, 由图

4得到的非光滑叶片对通道涡沿叶高的位置没有

影响的结果与图 2中得到的结果相吻合。

通过数据处理, 得到光滑叶片叶栅出口的总

损失系数为 12. 1%, 几种非光滑叶片叶栅出口处

的总损失系数分别为 11. 0% ( h= 40  m) , 10. 1%

( h= 60  m) , 10. 3%( h= 100  m)。相对于光滑叶

片叶栅,几种非光滑叶片叶栅损失系数减少的绝

对值分别为 1. 1%, 2. 0% , 1. 8%。减少的相对值

分别为 9. 1% , 16. 5%和 14. 8% ,其中 h= 60  m
效果最好,说明对非光滑叶片来说,其表面上的流

向微槽存在一个最佳尺寸, 这一结论将在以后的

实验中进一步验证。

3　结　论

　　( 1)采用非光滑叶片改变了叶栅出口的损失

分布, 尾缘涡和通道涡对应的损失较大值区域的

位置沿节距方向移动, 都是移向叶栅通道中心处,

尾缘涡对应的损失系数绝对值明显减小,通道涡

对应的损失系数绝对值几乎不变。通道涡的位置

沿叶高没有变化。( 2)非光滑叶片减少叶栅损失主

要是减少了叶型损失和尾迹损失, 相对于光滑叶

片叶栅,非光滑叶片叶栅减少叶栅损失的相对值

最大约为 16. 5%,最小约为 9. 1%。
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An Experimental Study on Effect of Unsmoothed Blade

on Cascade Exit Loss Distribution
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Abstract: 　T he cascades equipped w ith convent ional smooth blades and three unsmoothed blades

w er e investig aled experimentally in a low speed plane cascade w ind tunnel to study the ef fects o f un-

smoothed blades on the ex it loss dist ribut ions. T he exper iment results show that the unsmoothed

blades can change the exit lo ss dist ribut ions and reduce the ex it blade lo sses by 9. 1%～16. 5% .

Key words :　blades; cascades; energ y loss; experiment
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