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摘要: 在低速大尺寸叶栅风洞上通过详细测量叶栅流场,研究了叶栅端壁上不同周向位置处加装端壁翼刀对

压气机叶栅损失和二次流的影响。实验结果表明, 合理选择翼刀安装位置, 可有效地控制压气机叶栅的二次

流, 降低叶栅的总损失。进一步对实验方案中叶栅总损失最小的翼刀位置的叶栅内流场进行了测量, 分析了

安装翼刀后流场内涡系结构的变化, 探讨了翼刀涡的形成和发展变化。
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Abstract: The affect o f endw all fences at different lo cat ions on compressor cascade loss

and secondary f low w ere invest ig ated through detailed experimental investig at ion in a low

speed w ind tunnel . The results show that the secondar y flow in the compressor cascade can

be controlled ef fectively and the total cascade loss can be r educed in case of the proper selec-

tion o f the end w all fence locat ion. T hrough the measur ement of the cascade internal f low

w ith the opt imum fence locat ion in terms o f minim um lo ss, t he vo rtices in the ca scade w ith endw all

fence w ere ana ly zed. T he formation and development of the endw all fence vo r tices were also discussed.
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　　为提高压气机的效率, 增加压比,国内外学者

进行了大量的关于控制叶栅内气体流动和减少能

量损失的理论分析和实验研究
[ 1～4]

, 研究结果表

明:在压气机叶片通道内, 端壁附面层内的二次



损失(通道涡、角涡、分离等) 以及气流与端壁面

的摩擦损失, 使得此区域为高损失区。因而改善

端壁区流动可有效降低叶栅损失、提高压气机效

率;如采用非对称端壁、翘曲端壁
[ 5～7]
和在端壁区

安装翼刀等都是改善端区流动的可能途径之一。

在叶栅端壁上加翼刀这种技术由于可以有效地阻

断低能流体向吸力面/端壁角区的堆积,减小了叶

栅的二次流失,引起了人们的注意,成为当今国内

外研究的一个方向,目前国内外在端壁翼刀方面

做了大量研究工作 [ 8～13]。早在 70、80年代, T atsuo

Kaw ai和 Shuji Shinok
[ 8]
就曾对汽轮机叶栅中使

用端壁翼刀进行二次流控制进行了研究,在寻求

翼刀最佳尺寸和最佳位置以及端壁翼刀和吸力面

翼刀的最佳组合方面做出了不懈的努力,发现翼

刀抑制了马蹄涡的压力面分支从而削弱了二次

流,最佳翼刀是具有最小临界高度的翼刀, 并且由

于翼刀的存在,二次流损失降低了 22%。随后有

关学者又研究了流向翼刀、横向翼刀以及吸力面/

端壁组合翼刀等控制二次流的机理, 得到了一些

有益的结论。然而所有这些工作大部分都是在涡

轮中进行的, 端壁翼刀技术是否适合应用在压气

机叶栅中,还有大量的工作需要开展。本文从实验

研究方面尝试在 CDA 平面叶栅端壁上不同周向

位置安装翼刀来控制叶栅内的二次流。

1　实验设备和测试系统

　　实验在哈尔滨工业大学大尺度、低速平面叶

栅风洞上进行,进口附面层对称性较好,附面层厚

度为 �= 20 mm。进口弦长雷诺数 Re= 4. 7×10
5
,

实验马赫数为 0. 2。实验所采用的压气机叶栅是

由 11片 CDA 系列叶型的叶片组成, 其叶型中弧

线由两部分表示, 分别可用一多项式曲线所描述,

多项式系数可根据文献[ 14]描述的最优化步骤求

得。实验叶片由环氧树脂加金属填料浇铸而成, 叶

型和叶栅几何参数的定义方法如图 1所示, 叶栅

高度h= 160 mm。在叶栅端壁上距离吸力面相对

位置 t
-= 20% , 40% , 60%, 70% , 80%T 处分别加

装端壁翼刀(见图 2所示,上下端壁对称) , 翼刀的

高度为 5 mm, 厚度为 1 mm ,其沿流向的形状与

叶片的中弧线相一致。对 6种实验方案应用五孔

束状探针测量了叶栅出口流场两个相邻叶栅流道

的总压、静压及出口气流角沿节距和叶高的变化。

实验过程中, 五孔探针的定位角度误差小于 1°,

测点的定位误差为0^ 5 mm。实验过程中由于采

用了若干点平均值的测量方法,测量时压力波动

不大,误差主要来源于标准系数的误差,关于五孔

探针的测试技术及误差分析详见文献[ 14]。出口

测量面距叶片尾缘 5 mm, 测点设置为沿节距方

向 33个等距点、沿叶高方向为 11个非等距点, 测

量点在近叶栅端壁处加密。同时对安装在 t
-=

70%T 翼刀位置的叶栅进行了流道内部的测量,

测量面的布置为叶栅前两个截面( I= 1～2)、流道

内 5个截面( I= 3～7)、栅后 3个截面( I= 9～11)

叶栅前两个测量截面距离叶栅进口截面的距离为

0. 26B, 0. 52B; 流道内测量截面的布置为距离进

口截面 0. 051B , 0. 27B , 0. 49B, 0. 71B, 0. 93B ;

栅后测量截面到叶栅进口截面的距离为 1. 06B ,

1. 28B, 1. 57B , 1. 91B , 其中 B 为叶片弦长, 本次

实验中 B= 80. 2 mm。

图 1　CDA 叶型和叶栅几何参数

F ig . 1　Geomet ric par ameter s o f CDA cascade

图 2　加装翼刀后的实验叶栅照片

Fig. 2　P icture o f testing cascade with fences
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图 3　叶栅出口能量损失等值线分布

Fig . 3　Cont ours o f ener gy loss coefficients

图 4　各节距平均量沿叶高的分布随翼刀位置的变化关系

F ig . 4　Distr ibut ions of pit ch averaged par ameter along blade height changed with po sition of fence

2　实验结果及分析

　　从图 3( a)中可以看出,常规压气机叶栅近叶

栅两端壁区域的损失较大, 叶栅两端靠近吸力面

处存在 2 个高损失区, 且高损失系数区域( �≥
0. 70)覆盖较大的范围,高损失区主要位于吸力面

/端壁角区。在叶栅端壁上加装翼刀后,无论翼刀

位于任何位置[见图 3( b) , ( c) , ( d) ] ,均能看到在

近吸力面/端壁角高损失区空间范围有所减小的

同时存在一个新增加的损失系数稍高的损失区(�
≤0. 50) , 位置出现在翼刀的安装位置附近, 但影

响范围较小。叶栅出口的高损失区最高损失系数

与常规叶栅相比有一定程度的下降, 高损失区域

也有所减小, 但叶栅总损失是否减小,还需进一步

的分析。

从按节距平均能量损失沿叶高分布图 4( a)

看出, 当翼刀位置为 t
-= 20%T 处时, 相对叶高小

于 0. 1范围内损失系数高于常规叶栅相应叶高处

的值, 但在叶栅中部, 损失系数基本不发生变化,

总的叶栅损失增加(图 5) ; 当翼刀距离吸力面相

对位置 t
-= 70%T 时, 在叶栅近壁区域(相对叶高

0. 05< h-< 0. 3)的损失系数值与常规叶栅相比损

失系数值减小,且幅度较大,叶栅中部区域的损失

系数值基本不发生变化或有所降低。从叶栅总损

失随翼刀位置的变化图中看出, 随着翼刀位置向

图 5　叶栅总损失随翼刀的位置变化

Fig. 5　T otal loss changed w ith posit ion o f fence

压力面靠近,总的质量平均能量损失呈先升高、后

下降、再轻微升高的趋势,当翼刀位于距离吸力面

的相对距离 t
-= 70%T 时叶栅总损失下降的幅度

最大,进一步向压力面靠近, 总损失又有上升趋
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势。

这表明, 安装翼刀引起叶栅中二次流损失变

化的同时也带来了附加损失,要想合理地控制叶

栅的二次流并降低叶栅损失就要合理地选择翼刀

的安装位置。单纯从能量损失的角度来看, 翼刀安

装在靠近压力面时,均能减小叶栅的损失,从图 5

中可以找到一个几个实验方案中的最佳位置—t
-

= 70%T , 这与文献[ 15]的数值计算结果是一致

的。加翼刀后,从图 6( b)和( d)可以看出, 在安装

翼刀的位置附近产生了一个新的“翼刀涡”, 这个

涡位置对应着图 4中新增加的低损失区,涡的方

向与通道涡的方向相反。当翼刀远离吸力面( t-=

70%T )时, 通道涡的强度明显减弱,沿横向影响

的区域明显减小, 壁角涡也随之减弱。这是由于翼

刀阻断了低能流体向吸力面/端壁角区的迁移和

堆积,减弱了端壁区的横向二次流动;由于低能流

体在近端壁区域的横向流动受阻, 减小了通道涡

的影响区域和强度,使叶栅根部损失减小, 从二次

流矢量图 6( a)与( b)的对比中也证实了这一点。

图 6　有无翼刀时叶栅出口的二次流速度矢量

和涡量等值线分布图

F ig . 6　Comparison of secondary velocit y v ect or s

and contours of v or ticity

结合按节距平均能量损失沿叶高分布图 4, 可以

得出结论:当翼刀远离吸力面时,叶栅端壁区由于

通道涡的减弱而减少的损失高于加翼刀带来的附

加损失,叶栅根部由于通道涡的减弱而使高损失

区域减小,叶栅总损失呈降低趋势。当翼刀靠近吸

力面时,叶栅总损失有呈增加的趋势。

为了对安装翼刀后流场内的结构变化有一个

比较初步的认识,对安装最佳翼刀位置( t-= 70%

T )的CDA叶栅内部流场进行了测量分析。由图 7

给处的叶栅内不同截面的二次流速度矢量和涡量

分布, 可以看出马蹄涡发展的规律及翼刀涡的形

成和发展。在测量面 3(进口截面)的涡量分布图

上可以看到,马蹄涡的吸力面分支已经出现,马蹄

涡的压力面分支不明显, 叶栅内没有出现明显的

横向二次流动。在安装翼刀的位置可以清楚地看

到有一个新的漩涡出现, 方向与马蹄涡的压力面

分支方向相反。随着气流进入流道,马蹄涡的两个

分支沿流向发生了比较明显的变化;在测量面 4,

马蹄涡的吸力面分支强度减弱,马蹄涡的压力面

分支明显,但由于翼刀的阻断作用,其强度不会有

常规叶栅那样高,而翼刀涡的强度随着向下游的

发展而加强,栅内二次流动开始出现; 在测量面 4

到测量面 5, 由于叶片的折转,马蹄涡的两个分支

的位置发生较大的变化, 压力面分支的范围在横

向压力梯度的作用下已经沿横向占据 70%节距,

强度因低能流体的卷入进一步加强, 涡的核心位

置已经靠近吸力面。吸力面分支因流动过程中的

耗散和横向压力梯度的作用向吸力面/端壁角区

靠近。“翼刀涡”因通道涡的作用沿流向向下游发

展时强度会降低,从二次流矢量图上看到有一定

程度的横向流动。从测量面5到测量面 6及 7, 马

蹄涡的压力面分支核心靠近到达吸力面/端壁角

区, 影响范围沿横向波及整个节距、沿纵向占

30%叶高,形成通道涡。马蹄涡的吸力面分支由于

耗散而减弱, 强度逐渐降低。由于5孔探针的测量

精度有限, 加上测量时出现的回流,因此在截面 3

～5很难精确地找到小的旋涡。但从流场的涡系

结构分析,从 3～5截面气流在流动过程中遇到翼

刀也会产生一个非常小的鞍点分离, 形成两个小

的分支,由图 7( c, d)就可以发现其中朝向压力面

一侧的分支,在向下游的流动过程中,绕过翼刀顶

部,并最终形成了一个与通道涡方向相反的“翼刀

涡”。

加装翼刀之后, 叶栅接近端壁处的叶栅节距

平均出口气流角变化不大[见图 4( b) ] , 在叶栅中

部,当翼刀靠近吸力面时,出口气流角增加, 可以

这样认为:由于安装翼刀的位置靠近吸力面,前面

所提到的“翼刀涡”在端壁区域影响了新生的附面

层,在通道涡的作用下沿叶展方向向叶栅中部发
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图 7　栅内不同截面的二次流矢量和涡量分布图

Fig. 7　Secondary velocit y v ect or s and contour s of

vo rt icity in the planes perpendicula r at inner cascade

展,叶片吸力面的附面层增厚,使气流的转折程度

落后于常规叶栅; 当翼刀远离吸力面时,出口气流

角增加,这由于端壁附层向吸力面/端壁角区的流

动受阻, 通道涡减弱; 同时由于翼刀靠近压力面,

阻断了一部分低能流体向吸力面/端壁角区的迁

移,被通道涡卷入吸力面的低能流体减少,因此气

流得到充分的回转。

从节距平均扩压因子沿叶高的分布来看[图

4( c) ] , 当翼刀位置远离吸力面时, 叶片中部的扩

压因子有一定程度的增加, 叶片根部的扩压因子

减小。这表明,安装翼刀后,叶栅的沿叶展方向的

负荷分布有了一定程度的改变,合理选择翼刀的

安装位置可以使叶片中部的负荷增加,根部的负

荷降低,从而改善叶栅沿叶展方向的负荷分配, 使

负荷沿叶展方向的分布比较均匀。

3　结　论

　　( 1) 压气机叶栅中,采用叶栅端壁加装翼刀,

在实验所进行的条件下, 叶栅总损失随翼刀靠近

压力面而减小, 存在使叶栅总损失降低的最佳翼

刀位置。在此安装位置下( t-= 70%T ) , 叶栅总损

失与常规叶栅相比降低了 9. 3%。

( 2) 在叶栅端壁加装翼刀, 对端壁附面层内

的低能流体向吸力面/端壁角区的横向流动起了

阻断作用,使吸力面/壁角区的二次流损失比常规

叶栅小。加装翼刀虽然引起了一定的附加损失, 但

当翼刀位置靠近压力面时, 附加损失小于加翼刀

所带来的近端壁二次流损失的减小, 叶栅的总损

失降低。

( 3) 安装翼刀后, 虽然在流道中增加了新的

涡系结构,产生了翼刀涡,这个涡的存在减弱了通

道涡的强度和尺寸,降低了叶栅中的二次流损失。

( 4) 安装翼刀后, 叶栅出口气流角在叶栅端

壁附近沿叶高变化不大, 叶栅近中部出口气流角

的变化规律是:当翼刀靠近吸力面时,出口气流角

减小; 远离吸力面时, 出口气流角增角,气流的转

折程度增加。

( 5) 安装翼刀后, 叶片负荷沿叶展方向的分

布有了一定程度的改变, 合理选择翼刀的安装位

置可以使叶片的中部负荷增加, 根部的负荷降低,

从而改善叶片负荷改善沿叶展方向的分布状况。

参考文献:

[ 1]　叶大均,王仲奇.叶轮机械真实流动损失机理及控制方法的

研究[ R] .国家自然科学基金委, 工程热物理中关键性问题

617第　4　期 田夫等: 不同周向位置端壁翼刀对压气机叶栅损失影响的实验研究



研究,第一部分—学术研究总结, 1992.

[ 2]　Harthrone W R. T he Application of S econdar y Flow Analy-

sis to the Solu tion of Internal Flow Problems[ J ] . Fluid Me-

chanics of I nternal F low , E lsev ier , G. Sov ran, 1974: 391～

401.

[ 3]　Wang H P. Flow Visualiz at ion in a Linear T urbine Cascade

of High Perform ance T urbin e Blade[ R] . 1995, A SME Pa-

pe r 95- GT - 7.

[ 4 ] 　Denton J D. Loss Mechanism s in Turb omachines [ R] .

A SM E Pap er 93- GT - 435.

[ 5] 　秦绪山.非对称端壁结合弯曲叶片控制叶栅内二次流动的

机理研究[ D] .哈尔滨:哈尔滨工业大学, 2002.

[ 6]　Har vey N W , Breman G,Newman D A ,Rose M G. Improv-

ing T urbine Ef f iciency Sing Non-Ax S ymmetr ic E nd Wal l

[ R] . A SME 2002, GT - 2002- 30337.

[ 7] 　Hart land J, Smith D G. A Des ign Method for the Profil ing

of End Wall s in Tur bines [ R] . A SME 2002, GT - 2002-

30433.

[ 8] 　 Kawai T , Adachi T. Ef fects of Blade Boundary Layer

Fences on Secondary Flow and Los ses in a T urbin e Cascade

[ R] . 1987 T okyo I nte rnational Gas Tur bine Congr ess, 87-

TOKY O- IG TC - 16,PP : 115～122.

[ 9] 　Tatsuo Kaw ai, Sh uji S hinoki, T sutomu Adachi. Secondary

Flow Cont rol and Los s Redu ct ion in a T urbin e Cascad e U s-

ing E ndw al l Fences[ J ] . J SME I nternat ional Journal , Se ries

Ⅱ, 1989, 32( 3) : 375～387.

[ 10 ]　T atsu o Kaw ai, Shuj i S hinoki , Tsutomu Adachi. Visualiza-

t ion S tu dy of Thr ee-Dimensional Flow s in a Turb ine Cas-

cade Endw al l Region [J ] . JSME I nternat ional J ournal , S e-

rie s Ⅱ, 1990, 33( 2) : 256～263.

[ 11 ]　Cengiz Camci, Dean H Rizzo. S econdary Flow and Forced

Convect ion Heat Tr ans fer Near Endwall Boundary Layer

Fences in a 90 Tur ning Duct [ J] . I nternat ional Journal of

H eat and M ass transf er, 2002, 45: 861～843.

[ 12]　Tatsuo Kaw ai. Ef fect of Comb ined Boundary Layer Fences

on T urbine Secondary Flow and Loss es [ J] . JSME Inter-

national J ournal , S eri es B , 1994, 37( 2) : 377～387.

[ 13 ] 　 Young J Moon, Sung -Ryong Koh . Counter-Rotat ing

St ream wis e Vortex Format ion in th e Tu rbine Cascad e

w ith Endw all Fen ce[J ] . Comp uter Fluid s, 2001, 30: 473～

490.

[ 14]　王会社.不同叶型和叶片积叠线及弯曲角对压气机叶栅流

场的影响[ D] .哈尔滨:哈尔滨工业大学, 2001.

[ 15] 　刘艳明,钟兢军, 李海滨,王松涛.不同长度端壁翼刀对压

气机叶栅二次流影响的数值研究 [ J ] . 航空动力学报,

2004, 19( 5) : 666～670.

LIU Yan-ming , ZHONG J ing-jun, LI Hai-b in, et al . Th e

In fluence of Endw all W ing Fence Length on Secondary

Flow in Com pres sor Cascade [ J ] . J ou rnal of A erosp ace

Pow er, 2004, 19( 5) : 666～670.

618 航 空 动 力 学 报 第　20　卷


