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基于射流襟翼的涡轮平面叶栅流动控制实验

王蒲伟，乔渭阳，陈萍萍，魏佐君
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：实验研究了襟翼射流对涡轮叶栅流动的控制，实验测量了某型涡轮叶片压力面尾缘附近由直

径为１ｍｍ的射流喷口喷射不同流量射流，对不同流动状态下涡轮叶栅流动的影响效果．结果表明：射流襟翼

能够有效控制通道内的主流质量流量和流动方向；在进口雷诺数为７１　７４２，马赫数为０．０４８，湍流度为１％状

态下，当射流流量达到主流质量流量的４％时，主流质量流量减少了１３．３２％，气流转折角增大了６．３４％；随

着射流流量的增大，叶型载荷系数有所降低，同时总压损失系数会增大．
关　键　词：射流襟翼；主流质量流量；变循环；气流转折角；Ｚｗｅｉｆｅｌ载荷系数

中图分类号：Ｖ２３１　　　　　文献标志码：Ａ

收稿日期：２０１１－０８－２５
网络出版地址：ｈｔｔｐ：／／ｗｗｗ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２２９７．Ｖ．２０１２０８０１．１４３８．２０１２０７．１４８４＿００７．ｈｔｍｌ
作者简介：王蒲伟（１９８６－），男，陕西蒲城人，硕士生，研究方向为叶轮机械气动热力学．

Ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｃａｓｃａｄｅ　ｔｅｓｔ　ｏｎ　ｆｌｏｗ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｕｓｉｎｇ　ｊｅｔ－ｆｌａｐ
ｆｏｒ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｌａｄｅｓ

ＷＡＮＧ　Ｐｕ－ｗｅｉ，ＱＩＡＯ　Ｗｅｉ－ｙａｎｇ，ＣＨＥＮ　Ｐｉｎｇ－ｐｉｎｇ，ＷＥＩ　Ｚｕｏ－ｊｕｎ
（Ｓｃｈｏｏｌ　ｏｆ　Ｐｏｗｅｒ　ａｎｄ　Ｅｎｅｒｇｙ，

Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ　Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉａｎ　７１００７２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｏｆ　ｊｅｔ－ｆｌａｐ　ｏｎ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｃａｓｃａｄｅ　ｆｌｏｗ　ｗａｓ　ｓｔｕｄｉｅｄ．Ａｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｗａｓ
ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ　ｔｏ　ｓｔｕｄｙ　ｔｈｅ　ｉｍｐａｃｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｊｅｔ－ｆｌａｐ　ｗｈｉｃｈ　ｗｅｒｅ　ｂｌｏｗｎ　ｏｕｔ　ｂｙ　ａ　ｒｏｗ　ｏｆ　ｊｅｔ　ｈｏｌｅｓ
ｗｈｉｃｈ　ｗｅｒｅ　ｉｎ　ｄｉａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　１ｍｍ　ａｎｄ　ｗｅｒｅ　ｎｅａｒ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｔｒａｉｌｉｎｇ　ｅｄｇｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ
ｇａｓ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｌａｄｅ．Ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｄｏｐｔｅｄ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｈａｐｅｓ　ｏｆ　ｊｅｔ－ｆｌａｐ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍａｓｓ
ｆｌｏｗｓ　ｕｎｄｅｒ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｆｌｏｗ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｓｈｏｗ　ｔｈａｔ　ｊｅｔ－ｆｌａｐ　ｃａｎ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ－
ｌｙ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｔｈｅ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ａｎｇｌｅ．Ｗｈｅｎ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒ　ｉｓ　７１　７４２，Ｍａｃｈ
ｎｕｍｂｅｒ　ｉｓ　０．０４８，ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ　ｉｓ　１％，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｊｅｔ　ｆｌｏｗ　ｒｅａｃｈｅｓ　ｔｏ　４％ｏｆ　ｔｈｅ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ，ｔｈｅ
ｍａｉｎｓｔｒｅａｍ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｉｓ　ｒｅｄｕｃｅｄ　ｂｙ　１３．３２％，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ａｎｇｌｅ　ｉｓ　ｉｎｃｒｅａｓｅｄ　ｂｙ　６．３４％．
Ａｌｏｎｇ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｉｎｃｒｅａｓｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｊｅｔ　ｆｌｏｗ，ｔｈｅ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｅｃｒｅａｓｅｓ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓ－
ｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｉｎｃｒｅａｓｅｓ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｊｅｔ－ｆｌａｐ；ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ；ｖａｒｉａｂｌｅ　ｃｙｃｌｅ；ｔｕｒｎｉｎｇ　ａｎｇｌｅ；

Ｚｗｅｉｆｅｌ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

　　作为一种先进实用的超声速运输机、多用途
军用战斗机或航天载机，必须在宽广的飞行马赫
数和高度的范围内工作．为适应这些变化状态和
保持良好的发动机性能，要求发动机内部能灵活
调节．提供这种灵活性的方法是采用变循环发动
机，而对于战斗机来说，最有吸引力的是变循环涡

轮技术，变循环涡轮发动机的应用，将是空战战斗
机的一项重大突破［１－３］．
决定航空发动机性能的三个主要热力循环变

量是：①发动机流量；②涡轮前温度；③总增压比．
其中发动机流量和涡轮前温度是影响发动机推力

的主要因素．涡轮变循环（变几何）的主要目的是
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改变导叶喉部面积，控制涡轮流量，要实现它有多
种方法，如：①机械式引入障碍物到流道中；②环
形面积可调；③导向叶片安装角的改变；④引入第
二股气流射入导叶喉部位置等．
在机械式引入障碍物方面，使用在涡轮叶片

压力面尾缘加装 Ｇｕｒｎｅｙ襟翼是一种有效的方
法，近年来，Ｂｙｅｒｌｅｙ等［４］对 Ｇｕｒｎｅｙ襟翼进行了
研究，张军胜、陈萍萍等人也对此种襟翼分别利用
数值模拟和实验研究的方法进行过详细的研究，
结果都证明 Ｇｕｒｎｅｙ襟翼在控制流动分离、减少
流动损失、控制主流流量方面具有一定的效
果［５－６］，但由于 Ｇｕｒｎｅｙ襟翼属于被动控制，不能
针对发动机各个工作状态进行灵活调节，且有可
能恶化某些状态下的性能［７］．
在主动流动控制方面，应用可调导叶（ＶＡＮ）

涡轮设计，能有效调节和优化发动机各部件之间
的匹配，提高燃气涡轮发动机的变工况性能，但由
于涡轮导向器叶片可调，会增加涡轮导叶端壁叶
片与机匣和轮毂的间隙，从而增加涡轮间隙泄露
流损失和端壁二次流损失，引起涡轮流动损失的
增大，效率的降低．
相对于Ｇｕｒｎｅｙ襟翼和可调导叶等方案，引

入第二股气流射入导叶喉部位置的“气动控制变
循环涡轮”具有突出的优点：它彻底解决了“机械
式变循环涡轮”调节机构设计难度大、高温区活动
部件影响涡轮结构完整性、牺牲涡轮寿命等主要
问题，也解决了活动叶片端壁间隙带来的流动损
失和涡轮效率降低等问题，并且这种方案不会对
涡轮冷气流路设计带来问题．１９７１年，美国国家
航空航天局（ＮＡＳＡ）刘易斯研究中心的Ｓｔａｎｌｅｙ
和Ｊｏｈｎ等［８］对应用于一涡轮转子叶片的射流襟
翼进行二维平面叶栅实验研究．他们发现，从压力
面尾缘垂直壁面喷出的射流，能够形成所谓的“气
动襟翼”，使主流的流动发生偏转，并加速相邻叶
片吸力面后部的流动，从而达到抑制边界层分离，
提高叶型升力的效果；由于射流能够使主流的流
动发生偏转，影响进口主流的流量，进而能够起到
“变面积”装置的作用．高丽敏等［９］研究了叶栅尾
缘冷气喷射对主流场干扰的物理模型．ＭｃＡｕｌｉｆｆｅ
等［１０］研究了定常或非定常射流控制大负荷低压

涡轮吸力面的分离方法．罗华玲等［７］对射流襟翼
进行的数值研究结果也验证了这一结果的正

确性．
针对射流襟翼的这些优点，本文以某型高压

涡轮叶片为研究对象，在其压力面尾缘附近设置

一排直径为１ｍｍ，相互间隔为３ｍｍ的射流孔，在
不同雷诺数和马赫数下研究射流对主流流量以及

涡轮气动性能的影响．

１　实验基本装置

在本论文中，所有的实验工作都是在西北工
业大学燃气涡轮研究室平面叶栅风洞实验室中进

行的．该实验室中包括一台由离心式风机带动的
低速叶栅风洞，一台Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ型恒温热线风速
仪，一台高精度压力扫描测试仪和一台高精度三
路位移机构．

１．１　风洞

叶栅实验风洞由压缩机、扩压段、整流段、收
敛段以及工作段等部件组成，如图１所示．

图１　低速平面叶栅风洞实验台［５］

Ｆｉｇ．１　Ｌｏｗ－ｓｐｅｅｄ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｌｉｎｅａｒ　ｃａｓｃａｄｅ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ

实验所用风机由变频器控制，最大频率５０
Ｈｚ，最小频率１Ｈｚ，频率最小增量为１Ｈｚ，风机最
大流量１．５ｋｇ／ｓ，最大压力９　１４９Ｐａ．实验段尺寸
为宽３００ｍｍ，高９０ｍｍ，即叶高为９０ｍｍ，实验段
气流最高马赫数为０．３１，在风洞中设有整流器，
可以把来流湍流度控制在１％之内．

１．２　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ型恒温热线风速仪

实验所用热线风速仪为丹麦丹迪公司Ｓｔｒｅ－
ａｍｌｉｎｅ型三通道恒温热线风速仪，其频率响应高
达４５０ｋＨｚ，测量速度范围从几ｃｍ／ｓ到超声速．
每次实验之前，热线探针都需要经过校准风
洞校准．

１．３　压力扫描系统

实验所用压力扫描系统为３２通道多路压力
扫描仪，每路压力测试单元都配置有高精度传感
器，最高测量压力（表压）为２０ｋＰａ，实验前每路测
量通道都经过校准风洞校准，在数据的采集过程

５８４１
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中也可以通过计算机进行实时校准．

１．４　三路位移机构

实验中热线探针和５孔压力探针都固定在三
路位移机构上，它可以通过电机实现探针沿叶栅
栅距方向，叶高方向的直线移动以及绕支杆中心
轴的旋转移动．

２　实验方法

２．１　进口流场测量

涡轮叶栅进口总压由微球状５孔压力探针进
行测量［５－６，１１］，探头直径为２．８ｍｍ，探杆直径为３
ｍｍ，５孔探针在校准风洞内进行校准，其压力测
量误差不大于０．０１％［５］．５孔探针安装在三路位
移机构上，可以在栅距方向、叶高方向和角度方向
移动，移动精度为０．０１ｍｍ，角度精度为０．０１°．５
孔探针使用特性参见文献［１１］．速度参数由Ｓｔｒｅ－
ａｍｌｉｎｅ型恒温热线风速仪及５孔探针共同测得，５
孔探针和热线传感器均从叶栅前缘额线处的通槽

伸入到气流进口流场中，进口流场测量通槽位置
如图２所示，探针位于叶高中心截面处．实验中通
过热电偶温度计在风洞稳压箱内测量气流总温，
使用高精度空盒气压表来测量大气压力．

图２　进口流场测量通槽

Ｆｉｇ．２　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｓｌｏｔ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ

２．２　通道两侧表面静压

通道两侧表面静压测量是通过安置在叶片表

面的静压孔测得，静压孔直径为０．６ｍｍ，分布在
两个相邻空心叶片的压力面和吸力面上，所有静
压孔均位于半叶高处，压力面１１个静压孔，吸力
面１５个静压孔，（叶片高度为９０ｍｍ，测量孔离两
端各为４５ｍｍ），在半叶高剖面上的分布如图３
所示．
静压测孔为０．６ｍｍ通孔，与当地叶片表面

垂直．静压孔沿弦长方向分布位置列于表１中．
通道两侧表面静压参数都是通过高精度压力

图３　叶片表面静压孔及射流孔位置示意图

Ｆｉｇ．３　Ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔａｐ
ａｎｄ　ｊｅｔ－ｈｏｌｅｓ

扫描系统进行采集．

表１　通道两侧静压孔测量位置

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｔａｐ　ｏｎ　ｂｏｔｈ　ｓｉｄｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｕｎｎｅｌ

压力面 吸力面

Ｎｏ． ｘ／ｍｍ　 Ｎｏ． ｘ／ｍｍ

１　 ０　 １ －１．７５

２　 ６　 ２　 ０

３　 １１　 ３　 １．６９

４　 １６　 ４　 ４

５　 ２１　 ５　 ７

６　 ２６　 ６　 １０

７　 ３１　 ７　 １３

８　 ３７　 ８　 １７

９　 ４３　 ９　 ２１

１０　 ４９　 １０　 ２６

１１　 ５５　 １１　 ３１

１２　 ３７

１３　 ４３

１４　 ４９

１５　 ５５

２．３　叶栅尾迹区测量

叶栅尾迹区参数的测量也是使用微球状５孔
压力探针［５－６，１２］测量，实验中探针从尾迹区上壁面
通槽伸入到流场中，通槽距叶栅尾缘额线为４２
ｍｍ，探针位于叶高中心截面处，沿栅距方向移动．

２．４　实验叶栅

实验所用某型涡轮平面叶栅是西北工业大学

燃气涡轮研究室设计的实验叶型，该组叶型共７
个叶片，其中５个实心叶片，２个空心叶片，本实
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验中的射流襟翼即是在其中１个空心叶片上加工
的．其叶高方向横截面如图４所示，叶栅参数列于
表２中．

图４　某型涡轮叶片叶型示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｌａｄｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ

表２　叶栅几何参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｃａｓｃａｄｅ

参数／单位 数值

叶片数（空心） ７（２）

叶片高度Ｈ／ｍｍ　 ９０

弦长Ｃ／ｍｍ　 ６６．３

轴向弦长Ｃｘ／ｍｍ　 ６０．６

栅距Ｐ／ｍｍ　 ５０．６

进气角β１／（°） ４３．５

出气角β２／（°） ５４．５

２．５　射流襟翼

本实验中由１台空气压缩机将空气压缩至储
气罐，再从储气罐经由减压阀、流量计后通入到空
心叶片中，然后由位于空心叶片压力面尾缘附近
沿叶高方向均匀排列的２９个直径为１ｍｍ的射
流孔中喷出（射流孔均为１ｍｍ通孔，与叶片表

图５　压力面射流孔示意图

Ｆｉｇ．５　Ｊｅｔ－ｈｏｌｅｓ　ｉｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

面垂直）气流方向与叶片表面垂直，从而形成射流
襟翼，如图３和图５所示，射流结构如图６所示．

图６　射流襟翼结构图

Ｆｉｇ．６　Ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｏｆ　ｊｅｔ－ｆｌａｐ

３　实验结果及讨论

３．１　不同雷诺数下，不同流量射流襟翼对主流

　质量流量的影响

　　实验中，为了测得叶栅通道内的主流流量，利
用５孔探针对叶栅前缘流场在雷诺数Ｒｅ和马赫
数Ｍａ分别为（４６　０６４，０．０３１）；（７１　７４３，０．０４８）；
（９６　９８７，０．０６５）的条件下进行测量，（实验中叶栅
进口来流湍流度均为Ｆｓｔｉ＝１％）；在３组雷诺数

Ｒｅ和马赫数Ｍａ下分别使射流流量从未加射流
时主流流量的０％逐步增加到４％，即０％，１％，

２％，３％，４％共５组，而由于本实验所用流量计的
测量范围有限，所以Ｒｅ＝４６　０６４，Ｍａ＝０．０３１时
的１％射流实验和Ｒｅ＝９６　９８７，Ｍａ＝０．０６５时的

４％射流实验没有进行，所以１％射流用Ｒｅ＝
７１　７４３，Ｍａ＝０．０４８和Ｒｅ＝９６　９８７，Ｍａ＝０．０６５这

２组来对比，而４％射流用 Ｒｅ＝４６　０６４，Ｍａ＝
０．０３１和Ｒｅ＝７１　７４３，Ｍａ＝０．０４８这２组来对比，
在下文中，射流流量都以此来表示．
在实验中，试验段叶片数为７，其与侧壁共形

成８个叶栅通道，其中只有一个通道，即实验通道
内设置有射流襟翼结构，故射流对实验通道内主
流造成的影响对总来流的影响较小；经过对自由
来流总压的测量，也表明了实验通道内的射流对
自由来流上游的总压的影响很微小，所以在本论
文中，同一状态下，加入射流后，自由来流的总压、

雷诺数和马赫数保持一致．
由５孔探针测量得到前缘沿栅距方向的速度

分布（实验中探针由通道一边的压力面前缘走向
相邻叶片的吸力面前缘），如图７所示．
图７中，横坐标为沿栅距方向移动的距离（实

验过程中，探针从通道一侧叶片的压力面前缘移
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图７　叶栅前缘栅距方向速度分布

Ｆｉｇ．７　Ｐｉｔｃｈ－ｗｉｓｅ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｎ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

向另一侧叶片的吸力面前缘），纵坐标为沿栅距方
向叶栅前缘的速度．
对叶栅前缘的速度进行质量积分，可以得到

不同雷诺数下对应于每组射流状况下的主流质量

流量值，所用公式如下：

ｍ＝∫ρＶｈｃｏｓβ１ｄｌ （１）

式中ρ为空气密度；Ｖ为叶栅前缘流速；ｈ为叶栅
高度；ｃｏｓβ１ 为进口气流角的余弦值；ｌ为沿栅距
方向距离．计算得出的主流质量流量列于表３中．
根据表３中的主流质量流量值，可以得出在

不同的雷诺数和马赫数下，主流质量流量随着射
流流量变化时的变化量，如图８所示．

表３　实验通道内主流质量流量

Ｔａｂｌｅ　３　Ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｏｆ　ｔｅｓｔ　ｔｕｎｎｅｌ

ｋｇ／ｓ

射流

流量／％

Ｒｅ＝４６　０６４

Ｍａ＝０．０３１

Ｒｅ＝７１　７４３

Ｍａ＝０．０４８

Ｒｅ＝９６　９８７

Ｍａ＝０．０６５

０　 ０．０４１　７５６　 ０．０６５　０３３　 ０．０８７　９１７

１　 ０．０６４　２７１　 ０．０８６　７８４

２　 ０．０３９　９９４　 ０．０６３　０６８　 ０．０８５　３５２

３　 ０．０３９　０３　 ０．０６０　７４２　 ０．０８２　３３７

４　 ０．０３７　０６２　 ０．０５６　３７２

图８　主流质量流量变化量

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉｅｔｙ　ｏｆ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ

图８中横坐标是射流流量，纵坐标为主流流
量的相对改变量．
从图８中可以看出，当在涡轮叶片压力面尾

缘附近引入射流后，会对实验通道内的主流质量
流量造成影响．加入射流襟翼后，相当于减小了喉
道面积，会使通道的流通能力降低，从而减小了主
流流量．当射流流量为主流质量流量的１％时，主
流质量流量的减少量比较少，在Ｒｅ＝７１　７４３，Ｍａ
＝０．０４８和Ｒｅ＝９６　９８７，Ｍａ＝０．０６５的情况下只
分别减少了无射流时的１．１７％和１．２９％，此时射
流襟翼的效果不明显；当射流流量逐渐增大时，主
流流量的减少量也随之增大，且在射流流量大于
主流质量流量的２％后增大幅度非常明显，当射
流流量增大到主流质量流量的４％时，Ｒｅ＝４６
０６４，Ｍａ＝０．０３１和Ｒｅ＝７１　７４３，Ｍａ＝０．０４８两种
情况下，主流质量流量的减少分别达到了无射流
时的１１．２４％和１３．３２％，此时的射流襟翼效果非
常明显，该结果与Ｓｔａｎｌｅｙ和Ｊｏｈｎ等［８］的实验结
果非常接近．于是可以得出，利用涡轮叶片压力面
尾缘引入的射流襟翼，可以达到气动控制变循环
的目的．
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３．２　出口平均总压损失系数

图９给出了采用不同流量的射流襟翼，在不
同工作雷诺数下，涡轮叶栅出口平均总压损失系
数测量结果．图中横坐标为射流流量占主流流量
的百分比，纵坐标为总压损失系数Ｃｐｔ．

图９　出口平均总压损失系数

Ｆｉｇ．９　Ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ａｖｅｒａｇｅ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｏｆ　ｏｕｔｌｅｔ

总压损失系数定义为

Ｃｐｔ＝ｐｔｉｎｌｅｔ－ｐｔｏｕｔｌｅｔ（０．５ρｕ
２）ｏｕｔｌｅｔ

（２）

其中ｐｔ为总压，０．５ρｕ
２ 为动压头．

由图９中可以看出，在三组不同来流雷诺数
和马赫数下，射流襟翼会使叶栅的总压损失系数
增大（由于该叶型在零攻角的设计状态下没有分
离，所以本实验没有检测到射流襟翼对吸力面边
界层分离的抑制作用，故其总压损失系数持续变
大属于正常情况）．射流流量从主流质量流量的

０％增加到２％的过程中，总压损失系数增大的趋
势缓慢，而从２％增加４％的过程中，总压损失系
数的增幅较大．这说明：由叶片尾缘引入的襟翼射
流会与主流之间发生掺混，从而造成气流的掺混
损失，并会进一步引起总压损失的增大．

３．３　射流襟翼对尾迹区的影响

图１０（ａ）～图１０（ｃ）分别显示了雷诺数Ｒｅ和
马赫数Ｍａ为（４６　０６４，０．０３１）；（７１　７４３，０．０４８）；
（９６　９８７，０．０６５）的情况下，射流流量从主流质量
流量的０％增大到４％时的叶栅出口尾迹区某截
面处的总压损失系数沿栅距方向的分布（测量过
程中５孔探针从通道一侧的压力面走向另一侧的
吸力面）．
图１０中横坐标表示探针移动的距离（栅距的

倍数），纵坐标表示叶栅出口总压损失系数．
由图１０（ａ）～图１０（ｃ）可以看出：

图１０　栅距方向总压损失系数分布

Ｆｉｇ．１０　Ｐｉｔｃｈ－ｗｉｓｅ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｃａｓｃａｄｅ　ｏｕｔｌｅｔ　ｐｌａｎｅ

１）当加入射流襟翼后，叶片尾迹区宽度变大
并向吸力面偏移，且总压损失系数峰值也随射流
而增大，这说明加入射流后，射流会对主流产生作
用，不仅会迫使主流向通道另一侧的吸力面偏转，
而且其对主流产生力的作用会引起叶片本身的尾

迹区向压力面方向发展，从而使叶栅的损失增大．
２）当射流流量小于主流质量流量的２％时，
对比图１０（ｂ）和图１０（ｃ），尾迹范围变化不大，而
当射流流量大于主流质量流量的２％时，尾迹区
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变化程度非常明显，对比图１０（ａ）和图１０（ｂ），可
以看出：当射流流量达到主流质量流量的４％时，
尾迹区宽度明显变大．
由表４中，在Ｒｅ＝７１　７４３，Ｍａ＝０．０４８时，若

射流流量达到主流质量流量的４％，尾迹区宽度
增大了６０％，从而也证明了加入射流后，会引起
叶栅总压损失的增大．

表４　尾迹区宽度增加量

Ｔａｂｌｅ　４　Ｉｎｃｒｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ｗｉｄｔｈ　ｏｆ　ｗａｋｅ　ｒｅｇｉｏｎ

％

射流

流量／％

Ｒｅ＝４６　０６４

Ｍａ＝０．０３１

Ｒｅ＝７１　７４３

Ｍａ＝０．０４８

Ｒｅ＝９６　９８７

Ｍａ＝０．０６５

０ ０ ０ ０

１　 ６．６７　 １４．２９

２　 １７．６５　 ２６．６７　 ２１．４３

３　 ２３．５３　 ４０．００　 ５０．００

４　 ４１．１８　 ６０．００

３．４　射流襟翼对气流转折角的影响

由出气角β２、测量点距叶栅尾缘额线的距离
和尾迹中心偏移的距离ΔＳ可算得尾迹中心偏转
角度Δβ

［５］．出气角增量Δβ２≈Δβ，从而得到气流

转折角增量 Δβ２
β１＋β２

，如图１１所示．利用此方法计

算所得到的气流转折角增量列于表５中．

图１１　气流转折角增量示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｃｒｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ａｎｇｌｅ

由表５可以看出，在涡轮叶片尾缘附近加入
射流襟翼后，射流会对主流产生力的作用，迫使主
流发生偏转，从而可以使得叶栅的气流转折角变
大，并会增大涡轮的轮缘功．转折角增幅在射流流
量小于２％时较小，在大于２％时较大，当Ｒｅ＝
７１　７４３，Ｍａ＝０．０４８、射流流量为主流质量流量的

４％时，气流转折角增大６．３４％．

表５　气流转折角增量

Ｔａｂｌｅ　５　Ｉｎｃｒｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ａｎｇｌｅ

％

射流

流量／％

Ｒｅ＝４６　０６４

Ｍａ＝０．０３１

Ｒｅ＝７１　７４３

Ｍａ＝０．０４８

Ｒｅ＝９６　９８７

Ｍａ＝０．０６５

０ ０ ０ ０

１　 ０．４６　 ０．４６

２　 ０．９２　 １．３６　 ０．９２

３　 ３．４４　 ３．０４　 ３．８３

４　 ４．９５　 ６．３４

３．５　射流襟翼对叶片载荷的影响

为了计算叶片载荷，在此引入Ｚｗｅｉｆｅｌ载荷
系数［１２－１３］，其表达式为

Ｚｗ ＝２ｓＣｘ
ｃｏｓ２β１

ｕ１
ｕ２
ｔａｎβ１＋ｔａｎβ（ ）２ （３）

其中ｓ为叶栅栅距；Ｃｘ 为叶片的轴向弦长；ｕ１，ｕ２
分别为通道进出口的轴向速度分量；叶栅通道进
出口气流角β１ 和β２ 如无特别说明，均采用其绝
对值．图１２显示了根据平均参数计算出的Ｚｗｅｉｆ－
ｅｌ载荷系数．

图１２　Ｚｗｅｉｆｅｌ载荷系数随射流流量的变化

Ｆｉｇ．１２　Ｚｗｅｉｆｅｌ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｓ．ｊｅｔ　ｆｌｏｗ

由图１２中各状态的Ｚｗｅｉｆｅｌ载荷系数可以
看出，随着射流的引入，叶片的载荷有所降低，这
是由于射流迫使主流向吸力面方向偏转，引起吸
力面静压的升高，于是引起叶片载荷的降低，这一
分析可以从叶片表面静压分布图中得到验证；在

Ｒｅ＝７１　７４３，Ｍａ＝０．０４８时Ｚｗｅｉｆｅｌ载荷系数从
１％射流流量的１．３２４减少到４％射流流量的

１．１４３，减少了１３．７％．这是由于压力面尾缘附近
喷出的射流会使得相邻叶片的吸力面表面压力增
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大，从而降低了叶片载荷，同样，当射流流量小于
主流流量的２％时Ｚｗｅｉｆｅｌ载荷系数减小的较少，
而大于２％时则减少的比较多，这可以从通道两
边的压力面和吸力面叶片表面压力系数分布图中

看出．
压力系数定义为

Ｃｐ＝ ｐｔｉｎｌｅｔ－ｐ
（０．５ρｕ

２）ｏｕｔｌｅｔ
（４）

　　式中ｐ为叶片表面静压．压力系数分布如图

１３，图中横坐标为弦长的百分数．

图１３　通道两侧压力系数分布

Ｆｉｇ．１３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｂｏｔｈ　ｓｉｄｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｕｎｎｅｌ

从图１３（ａ）～图１３（ｃ）中可以看出，当引入射
流后，通道两边的压力面和吸力面上的压力系数
都有所降低，但吸力面上的压力系数降低的更多，
所以压力面和吸力面压力系数之间的差距减少，
即叶片的载荷有所降低．

４　结　论

基于对某型涡轮叶片压力面尾缘附近的一道

射流襟翼的平面叶栅流场实验测量分析，可以得
出以下结论：

１）从涡轮叶片压力面尾缘附近射流会对主
流质量流量造成影响．增加射流后，相当于减小了
喉道面积，会使通道的流通能力降低．当射流流量
小于主流质量流量的２％时，射流对主流质量流
量的影响效果不明显；而当其大于２％时，主流质
量流量的减少程度非常明显，当其增大到４％时，

Ｒｅ，Ｍａ分别为（４６　０６４，０．０３１）和（７１　７４３，０．０４８），
主流质量流量的减少分别达到了无射流时的

１１．２４％和１３．３２％．所以，通过在涡轮叶片压力
面尾缘引入射流襟翼，可以达到气动控制变循环
的目的．
２）引入射流后，会使得涡轮叶栅的出口平均
总压损失系数增大，经过分析得：由于本实验所用
叶片在零攻角的设计情况下，吸力面不会有分离
出现，而在压力面尾缘附近引入一股垂直于主流
流向的射流，必然会引起额外的掺混损失，所以总
压损失系数增大属于正常情况．
３）射流襟翼会使叶栅的尾迹区变宽，在Ｒｅ＝

７１　７４３，Ｍａ＝０．０４８时射流流量达到主流流量４％
会使叶栅的尾迹区增大６０％，会使尾迹区沿栅距
方向的总压损失系数峰值增大，这也证明了加入
射流襟翼后会使叶栅的损失增大．
４）射流会迫使主流向通道一边的吸力面偏
转，从而使气流转折角增大，在４％的射流流量
下，Ｒｅ，Ｍａ 分别为（４６　０６４，０．０３１），（７１　７４３，

０．０４８）时，气 流 转 折 角 分 别 增 大 了 ４．９５％
和６．３４％．
５）射流会引起叶片载荷的降低，通过对叶片
的Ｚｗｅｉｆｅｌ载荷系数分析得出，随着射流流量的
增加，叶片的Ｚｗｅｉｆｅｌ载荷系数会变小，在Ｒｅ＝
７１　７４３，Ｍａ＝０．０４８时从１％射流的１．３２４减少到

４％射流的１．１４３，减少了１３．７％．据分析认为这
是因为压力面尾缘喷出的气流会使相邻叶片的吸

力面静压升高，从而导致叶片压力面和吸力面的
压力差降低，叶片载荷降低．

１９４１



航　空　动　力　学　报 第２７卷

６）通过对引入射流襟翼后叶片各参数的分
析，可以得出，射流襟翼对整个涡轮叶片影响程度
的拐点出现在射流流量为主流质量流量的２％附
近．由于本实验只对主流质量流量的１％，２％，

３％，４％射流流量进行研究，所以没有进一步找
出这个拐点所对应的准确的射流流量．
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