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摘　　　要 : 通过采用五孔探针在低速平面风洞上测量压气机叶栅流场的方法 ,研究了不同高度和周向位

置的端壁翼刀对叶栅能量损失及二次流速度矢量的影响.结果表明 ,使叶栅总损失降低的最佳周向安装位置

是距离吸力面 70 %相对节距处 ,最佳翼刀高度为 5 mm ;存在使叶栅总损失降低的极限翼刀高度.当翼刀高度

增加时 ,翼刀涡更加清晰.安装翼刀可以改变叶栅端壁损失的分布 ,进而控制吸力面/端壁角区的流动 ,改善

叶栅的气动性能.
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Abstract : Through measurement of the compressor cascade flow field by using t he five2
hole p robe in a low speed wind t unnel , t he effect of the different height and circular locations

endwall fences on t he total cascade loss and secondary velocity vectors was investigated. The

result s show t hat , t he optimal circular location of fences which decreases the total cascade

loss is 70 percent of pitch far f rom t he suction surface of t he blade , t he optimal height of

fences is 5 mm ; t he height of fences which decreases t he total cascade loss is not unlimited.

The endwall fences vortices became distinct wit h t he increasing height of fences. The dist ri2
bution of t he cascade endwall lo ss can be changed by fences , so t he flow in t he corner of the

suction surface/ endwall is cont rolled and t he aerodynamic performance of t he cascade is im2
proved.
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　　随着现代工业和航空业的发展 ,对压气机性

能的要求越来越高 ,好的稳定性、高的压比、低噪

音、高效率以及较大的不分离 (失速)工作范围.对

于航空用压气机来说最主要的性能是效率、压比

和稳定性.为了提高压气机的效率 ,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 ] ,结果表明 ,损失的

主要来源在于端壁附面层的分离、壁角涡与主流

的相互作用、通道涡和壁角涡等二次流损失.与涡

轮不同的是在压气机叶栅中由于端部流动的恶

化 ,还会对压气机的稳定性产生影响 ,研究表明压

气机内的失速大多是由于吸力面/端壁角区的局

部分离在整个级内的传播而诱发的.因此改善端

部区域的流动对压气机的性能来说是至关重要

的 ;如采用非对称端壁、翘曲端壁[2 ]和在端壁区安

装翼刀[3 ]等都是改善端区流动的可能途径之一 ,

目前国内外在端壁翼刀方面做了大量研究工

作[425 ] .结果表明 ,当端壁翼刀安装位置远离吸力

面时 ,能够阻断端壁区域低能流体向吸力面/壁角

区域的堆积 ,削弱了通道涡的强度 ,减少了端部损

失 ,延缓了角区分离.对在端壁上不同周向位置安

装 5 mm高度翼刀的控制分离叶型 ( CDA)平面

叶栅的实验和数值研究结果表明 [ 627 ] ,当翼刀位

置距离吸力面相对位置为 70 %相对节距处时 ,

可以使叶栅总损失降低 9 %左右 .本文通过对安

装不同高度翼刀的叶栅的实验研究 ,分析改变

翼刀高度对叶栅流场的影响 ,确定使叶栅总损

失减小的最佳翼刀高度 ,进一步探讨翼刀控制二

次流的机理.

1　实验装置和测试系统

实验是在低速平面叶栅风洞上进行的 ,进口

附面层厚度为δ = 20 mm ,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 ,叶栅高度 H = 160 mm ,节距 T =

48 mm.翼刀的形状与叶片的中弧线相一致 ,厚度

为 1 mm (如图 1所示) .在叶栅端壁上距离吸力面

相对位置 �t = 20 % ,40 % ,60 % ,70 % ,80 %节距 T

处 ,分别安装端壁翼刀.翼刀的高度 h分别为 5 ,

10 ,15 ,20 mm.对 20种实验方案分别应用五孔束

状探针测量了叶栅出口流场.出口测量截面距叶

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.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.叶栅的

几何参数详见文献[ 6 ] .

图 1　安装翼刀的实验叶栅

Fig. 1　Testing cascade with the endwall fences

2　实验结果与分析

图 2显示了安装不同高度翼刀后改变节距方

向位置时的叶栅总损失变化情况 ,从图 2 和表 1

中可以看出比较明显的两点规律 : ①改变翼刀高

度后与常规叶栅相比叶栅总损失分布趋势依然是

靠近吸力面叶栅总损失增加 ,远离吸力面损失降

低 ,使叶栅总损失降低的最佳翼刀位置依然是距

离吸力面 70 %相对节距处.这表明在本文的实验

情况下 ,翼刀的最佳周向位置不随翼刀高度参数

的不同而改变 ,具有相对普遍的规律性. ②在每一

图 2　总损失随翼刀高度和位置的变化

Fig. 2　Total loss change with the height and

location of endwall fences
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表 1　不同高度翼刀在不同节距方向安装位置的叶栅总损失变化(百分比)情况

Table 1　Total cascade loss change with different height fence and location ( percent)

离吸力面位置 t
叶栅总损失/ %

h = 5 mm h = 10 mm h = 15 mm h = 20 mm

20 % T + 2. 4 + 30. 1 + 28. 8 + 27. 7

40 % T + 8. 1 + 31. 1 + 24. 9 + 13. 9

60 % T - 0. 4 + 3. 2 + 4. 9 + 4. 6

70 % T - 9. 3 - 0. 2 - 2 + 3. 0

80 % T - 0. 4 + 11. 35 + 4. 3 + 3. 5

个相对节距位置 ,随着翼刀高度的增加 ,叶栅总损

失与 5 mm高度翼刀时叶栅总损失相比均呈增加

的趋势.当翼刀高度增加到一定高度 (20 mm)后 ,

无论翼刀安装在任何位置 ,叶栅总损失与常规叶

栅相比均增加.这表明存在使叶栅总损失降低的

极限翼刀高度 h′,在本次实验中 h′在 15～20 mm

之间 ,也就是 3
4
δ< h′< 1δ(δ为附面层厚度 ,本

次实验中δ = 20 mm) .当翼刀的高度小于这个极

限高度 h′时 ,合理选择翼刀的周向安装位置

( t = 70 % T) ,就可以降低叶栅的总损失.单纯从

减小叶栅总能量损失的角度来看 ,在本文的实验

条件下 ,端壁翼刀的周向最佳位置是距离吸力面

70 %相对节距处 ,最佳高度为 5 mm (大约 1
4
δ) .

这是由于翼刀阻断端壁区域低能流体向吸力面/

壁角区域的堆积 ,削弱通道涡的强度 ;这一点与文

献[ 3 ]在涡轮中取得的实验结果相一致 ,也与文献

[7 ]的数值计算结果符合.

图 3为当翼刀位于距离吸力面相对位置 t =

70 % T时不同高度翼刀的叶栅出口能量损失等值

线分布图 ,图中横坐标为相对节距 �t ,纵坐标为相

对叶高 �h.从图中看出 ,与常规叶栅相比 ,在叶栅

近端壁的翼刀安装位置出现了一个“新”的高损失

系数区 ,损失系数为 0. 1～0. 5.这个高损失区域

的损失系数大小和范围随翼刀的高度增加而增

大 ,同时叶栅吸力面/端壁角区的高损失系数和范

围随翼刀高度的增加而减小 ;但从图 4 和表 1 的

第四行来看 ,叶栅总损失变化非常小.这种情况表

明 :在叶栅端壁的适当位置 ( t = 70 % T)处安装不

同高度的翼刀 ,可以使常规叶栅原来的吸力面/壁

角区的一个高损失“分解”为两个损失区域 ,将原

来吸力面/壁角区的一部分损失“转移”到翼刀的

安装位置 ,这样叶栅吸力面/端壁角区的流动得到

了一定程度的改善 ,这对于控制压气机中的吸力

面/端壁角区的分离现象是比较有利的 ,并且这种

“转移”的趋势随着翼刀高度的增加而增大.这是

因为加翼刀后随着翼刀高度的增加对阻断低能流

体向吸力面/端壁角区迁移的作用是逐渐增大的 ,

但同时由于翼刀高度增加后带来的附加损失也随

之增大 ,因此叶栅总损失变化不大 ,带来的好处只

是改善了角区流动.产生这种结果的原因一方面

是由于翼刀阻断了低能流体的横向流动 ;另一方

面是由于翼刀的安使叶栅内的流场结构发生了

变化.

从叶栅出口的二次流速度矢量和涡量分布图

(图 5)上可以看出 ,常规叶栅通涡的尺寸和范围

在流道中占很大一部分比例 ,安装翼刀后 ,在翼刀

的安装位置出现了新的涡量 ,这表明气流在此位

置产生了旋涡 ,这个涡 (图 5二次流矢量图中的 f

处)方向与通道涡方向相反 ,并且这个涡的尺寸和

强度都随着翼刀的高度而增加.从图 5 ( b)～ (e)

的对比中可以看出通道涡的尺度 (图 5 二次流矢

量图中的 p处)有随着翼刀高度增加而减小的趋

势 ,这表明翼刀处产生的旋涡在一定程度上影响

了通道涡的强度和尺寸.此时叶栅流道中一方面

由于气流在翼刀安装位置旋转产生旋涡 ,这个“翼

刀涡”向下游发展过程中与其相邻的马蹄涡压力

面分支相互作用造成能量耗散而使损失升高 ;另

一方面由于端壁区低能流体向吸力面/壁角区的

流动受阻 ,马蹄涡的压力面分支卷吸的低能流体

决定了叶栅总损失的变化.变化的规律是随翼刀

高度的增加 ,叶栅总损失与常规叶栅相比减小的

幅度逐渐减小 ,当翼刀超过一定高度 (20 mm)后 ,

叶栅总损失会增加.在这一过程中随着翼刀高度
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图 3　翼刀位于 t = 70 % T处叶栅出口能量损失系数等值线图

Fig. 3　Contours of energy loss coefficient s at the location of t = 70 % T

的增加对叶栅中气流流动的影响是逐渐增大的 ,

也就是说 ,虽然叶栅总损失变化不大 ,但原来常规

叶栅吸力面/端壁角区的一部分高损失区域被“迁

移”到翼刀安装位置的趋势是逐渐增大的 ,安装翼

刀后的叶栅吸力面/端壁角区的流动得到了合理

的改善.

从节距平均能量损失系数沿叶高的变化 (图

6 (a) )来看 ,在距离吸力面 t = 70 %处安装不同高

度的翼刀后 ,叶栅近根部 (相对叶高 h < 0. 2)区域

的损失系数值变化较大 ,叶栅中部的损失系数基

本不发生变化 ,结合叶栅总损失和叶栅出口质量

平均能量损失系数等值线分布 (图 3)来看 ,在最

佳位置安装翼刀后 ,虽然端部损失区域由一个“分

解”为两个———翼刀附近和吸力面/端壁角区 ,常

规叶栅吸力面/端壁角区的一部分损失“迁移”到

翼刀的安装位置 ,但这种“迁移”却没有使叶栅中

部损失系数值升高.也就是说 ,在最佳位置安装翼

刀可以在不影响叶栅中部损失的条件下通过端部

损失的重新分配改善了吸力面/壁角区的流动.从

节距平均出口气流角沿叶高的分布规律 (图 6

(b) )来看 ,在叶栅根部 ,除安装 10 mm 高度翼刀

的情况外 ,其余高度翼刀时出口气流角的数值均

比常规叶栅的要大 ,而且变化也较大 ;在叶栅中

部 ,基本上的规律是安装翼刀后叶栅的出口气流

角都比常规叶栅的情况大 ,其中安装 15 mm高度

翼刀的最大.出口气流角数值的增加意味着气流
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图 4　翼刀位于 t = 70 % T处叶栅总损失

随翼刀高度的变化

Fig. 4　Total cascade loss change with the height of

fence at location of t = 70 % T

的过偏转和吸力面附面层减薄 ,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

的低能流体相应减少 ,气流得到充分的回转.

从节距平均扩压因子沿叶高的变化规律 (图

6 (c) )来看 ,安装翼刀后叶栅中部扩压因子增加 ,

叶栅根部的扩压因子减小 ,联系图 4 和表 1 的第

四行来看 ,安装 10 mm 和 15 mm 高度的翼刀 ,可

以在叶栅总损失降低的情况下 ,改善叶栅的沿叶

展方向的负荷分配.也就是说 ,在压气机叶栅端壁

上距离吸力面 70 %相对位置安装不同高度的翼

刀 ,增加翼刀的高度 ,可以在叶栅总损失基本不发

生变化或者轻微降低的情况下改变叶栅沿叶展方

向的负荷分布 ,使叶栅中部出口气流角增加 ,气流

得到比较充分的扩压和偏转.从对叶片负荷分布

和气流的折转来说 ,翼刀的高度为 15 mm效果比

较显著的.但同时也应注意到随着翼刀高度的增

加 ,叶栅根部出口气流角波动的程度有增大的

趋势.

图 5　翼刀位于 t = 70 % T处叶栅出口二次流速度矢量和涡量分布图

Fig. 5　Comparison of secondary velocity vectors and contours of vorticity ( t = 70 % T)
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图 6　翼刀位于 t = 70 % T处各节距平均量

沿叶高的变化关系

Fig. 6　Dist ributions of pitch averaged parameter

along blade height changed with height of

fence at t = 70 % T

3　结　论

1) 在压气机叶栅端壁上安装翼刀 ,叶栅总损

失与常规叶栅相比变化的趋势是当翼刀靠近吸力

面时增加 ,翼刀靠近压力面时减小.在本文的实验

条件下 ,使叶栅损失降低的最佳位置是距离吸力

面相对位置 ( t = 70 % T)处 ,而且不随翼刀高度不

同而改变 ,具有一定程度上的普遍性.

2) 在最佳周向位置安装翼刀 ,随着翼刀高度

的增加 ,叶栅总损失降低的程度呈减小趋势 .存

在着使损失降低的极限高度 h′,在本次实验中

3
4
δ < h′< 1δ.在翼刀高度小于极限翼刀高度

h′的范围内安装翼刀 ,均能使叶栅总损失降低 ,

其中降低幅度最大的是安装 5 mm 高度的翼刀 ,

也就是翼刀高度 h =
1
4
δ.

3) 在叶栅端壁的最佳位置 (距离吸力面 70 %

节距处)安装翼刀 ,可以使常规叶栅原来的吸力

面/端壁角区的一个高损失“分解”为两个损失区

域 ,将原来吸力面/端壁角区的一部分损失“转移”

到翼刀的安装位置 ,这样叶栅吸力面/端壁角区的

流动得到了一定程度的改善 ,这对于控制压气机

中的分离现象是比较有利的 ,并且这种“转移”的

趋势随着翼刀高度的增加而增大.

4) 在叶栅端壁的最佳位置 (距离吸力面 70 %

节距处)安装翼刀 ,可以在总损失基本不发生变化

或者轻微降低的情况下改变叶栅的沿叶展方向的

负荷分布 ,使叶栅中部负荷增加 ,端部负荷降低 ,

使叶栅中部出口气流角增加 ,气流得到比较充分

的扩压和偏转.

5) 在叶栅端壁的最佳位置 (距离吸力面 70 %

相对节距处)安装翼刀 ,流道内产生的翼刀涡更加

清晰可见 ,并且其大小和强度随翼刀高度的增加

而增加 ,方向与通道涡方向相反 ,流道内通道涡的

强度和范围随着翼刀高度的增加而减小.
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