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低雷诺数亚声速扩压平面叶栅试验

凌代军，王　晖，马昌友
（中国航空工业集团公司 中国燃气涡轮研究院，四川 江油６２１７０３）

摘　　　要：采用试验方法研究了某亚声速扩压叶型叶片表面和尾迹区气流在低雷诺数条件下的流动特

点，获得了叶型损失系数在不同雷诺数情况下的变化规律．试验结果表明：随着低雷诺数降低，叶片表面马赫

数分布以及叶栅尾迹区流动均发生剧烈的变化，叶型损失系数也急剧增大；叶型性能变化的转折雷诺数随进

口马赫数增大而增大；低雷诺数下叶片吸力面的流动分离是引起叶栅尾迹特性改变和损失系数迅速增大的

主要原因．
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　　由于在军、民用领域具有广阔的应用前景和
巨大的性能优势，高空长航时无人机已成为各航
空强国竞相发展的新型航空武器平台，满足使用
环境和任务特点要求的推进技术是此类飞行器发

展所面临的主要困难之一［１］．高空长航时无人机
一般采用大涵道比小型涡扇发动机为动力，其小
尺寸、高空、低马赫数巡航特点所确定的低雷诺数
工作条件是它区别于普通航空动力的典型特征．
低雷诺数状态下，发动机主要核心部件的流通能

力和效率降低，整机稳定工作裕度降低，推力减
小，耗油率增大，对飞行器飞行高度、有效载荷以
及留空时间等重要战术性能指标的实现带来巨大

影响［２－３］．国外已公开的无人机动力（ＡＥ３００７Ｈ和

ＰＷ５４５）试验研究结果也表明低雷诺数效应是影
响发动机部件和整机性能的主要因素［４－５］．常规航
空燃气轮机气动热力设计体系建立在高雷诺数

（Ｒｅ＞２．５×１０５）基础上，而高空长航时无人机动
力巡航状态工作雷诺数可低至１×１０４～２×１０４，
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因此研究并改善低雷诺数条件对发动机核心部件

气动性能的影响已成为高空长航时无人机动力风

扇、增压级、压气机以及高／低压涡轮气动设计中
的关键问题．
在不同雷诺数范围内，气流在叶片槽道固壁

表面（叶片表面、风洞或机匣壁面）的流动呈层流、
湍流，以及层流－湍流间转捩等复杂流态，不同流
态的流动规律和特性有着巨大的差异，对叶型气
动性能影响也各不相同．当前的气体动力学湍流
理论以及数值模拟技术都还不能准确、全面地刻
画低雷诺数条件下叶轮机叶片槽道内不同流态的

本质特征及其演化规律．因此，用试验的方法研究
低雷诺数条件下气流在叶片槽道内的流动特性和

规律，验证和校核叶型在低雷诺数条件下的性能，
为叶型改进设计提供支持，对于发展和完善低临
界雷诺数叶型设计方法，提升高空长航时无人机
动力的性能具有重要意义．目前，国外已有多型适
应高空长航时无人机要求的动力装机应用［６］，但
国内在低雷诺数航空叶轮机气动设计研究方面起

步较晚，已开展的研究多集中于理论探索、数值模
拟和低速试验范围内［７－１５］，相应动力产品尚属空
白．因此，开展满足工程应用研究需要的高速、低
雷诺数叶型气动性能试验研究是非常必要的．

１　试验设备与试验方法

１．１　试验设备及试验件

为开展低雷诺数条件下的叶栅气动性能试验

研究，中国航空工业集团公司中国燃气涡轮研究
院利用现有气源机组能力在原直排大气式超、跨
声速平面叶栅试验器基础上进行了低雷诺数叶栅

试验设备改造和调试，改造后的试验器是目前国
内变雷诺数范围最宽广的高速叶栅试验器［１６］，试
验器示意图见图１．试验段改造采用在原试验段
内嵌密封试验舱的方式进行，缩小了试验段截面
积以适应较小的试验件叶片弦长和高度，同时也
降低了试验对抽气流量要求，可降低试验成本．在
开展低雷诺数试验时，试验器为１座连续吸气式
亚声速叶栅试验风洞，试验器进口采用大气节流
进气，低压密封试验段出口经收集器和管道与抽
气机组相连．试验器由进气调节系统、补气调节系
统、喷管、试验段、收集器以及相应的测控系统组
成．试验器试验段截面为１１０ｍｍ×２２０ｍｍ，试验
件进口马赫数范围为Ｍａ１＝０．３～１．０，单级抽气
条件下稳压段最低绝对压力为１４ｋＰａ．
在试验件设计时，为尽可能降低叶栅试验雷

诺数，综合叶片加工工艺及测量布置要求选择了
较小的叶型缩放系数，以降低试验件特征尺寸．试
验件叶片采用与常规高雷诺数叶片相同加工工

艺，叶片表面粗糙度Ｒａ＝１．６．叶栅试验件几何和
气动参数为：叶片数ｎ＝８；叶片弦长ｂ＝４０ｍｍ；
栅距ｔ＝３０．２ｍｍ；展弦比ｈ／ｂ＝２．７５；稠度ｂ／ｔ＝
１．３２５；设计进气角β１＝４５．８°；设计出气角β２＝
７５°，风洞试验段及叶栅参数见图２．

图１　低雷诺数叶栅试验器示意图

Ｆｉｇ．１　Ｌｏｗ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃａｓｃａｄｅ　ｆａｃｉｌｉｔｙ　ｓｋｅｔｃｈ
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图２　试验段及叶栅参数示意图

Ｆｉｇ．２　Ｔｅｓｔ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｃａｓｃａｄｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｓｋｅｔｃｈ

１．２　试验方法及参数测量

为保证试验相似准则和降低成本，从工程可
实现的角度出发，试验采用减小叶型特征长度和
降低试验进口气流压力的方法来建立低雷诺数环

境．试验空气经进气调节装置自大气节流进气，经
稳压段和喷管后进入试验件，然后经排气系统由
抽气机组吸走．试验时通过调节进气调节装置和
补气调节装置来改变叶栅试验件出口背压和经试

验段的空气流量，进而调节试验进口马赫数Ｍａ１
和试验件进口压力，达到调节试验雷诺数目的．试
验进口气流角调节是通过转盘改变叶栅前缘额线

（叶片前缘点连线，见图２）与进口气流夹角的方
式实现的．
试验时，在稳压段内测量试验件进口气流总

压ｐｔ１和总温Ｔｔ１；在叶栅进口侧壁，试验件中部沿
额线方向距前缘额线０．５ｔ处的４个连续栅距范
围测量进口壁面静压ｐｗ１；在叶栅出口侧壁，试验
件中部距后缘额线０．８ｔ处测量叶栅出口壁面静
压ｐｗ２；在试验件中间２个叶片表面分别测量叶
片叶背表面压力ｐｓ 和叶盆表面压力ｐｐ；叶栅尾
迹参数测量截面位于叶栅出口侧的中部，距尾缘
额线０．４５ｔ，沿叶高中截面处，探针沿额线方向的
步进间距为１．１２ｍｍ，每个栅距测量２８点．
试验压力参数采用 ＰＳＩ（Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　Ｓｙｓｔｅｍｓ

Ｉｎｃ．）电子扫描阀测量，温度参数采用Ｐｔ１００铂电
阻测量．栅后尾迹流场参数采用经校准的通用３
孔楔形探针测量，再利用探针校准曲线处理探针

测量参数得到各测点总压、静压、气流速度和方
向，然后再将测量平面的数据处理为下游均匀平
面上的流场参数．通用３孔楔形探针头部直径为

３ｍｍ，探针速度特性（马赫数）校准范围为０．３０～
０．９５，方向特性（角度）校准范围为－１５°～＋１５°．

２　试验结果及分析

２．１　叶栅试验周期性

为保证试验数据准确可靠，试验时需在叶栅
进、出口建立周期性流场．对亚声速扩压叶栅而
言，检查叶栅进、出口流场周期性的重要方法是分
析进口壁面马赫数沿额线方向的分布（根据风洞
侧壁静压和来流总压计算）．图３绘出了叶栅进口

图３　叶栅进口马赫数分布

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｌｅｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
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马赫数Ｍａ１＝０．５０，０．６６，０．７３，０．８０时栅前马赫
数沿额线方向４个栅距ｔ的分布．由图可见，试验
件中部栅前进口马赫数沿栅距分布周期性是比较

好的．在出口流场方面，图４绘出了栅后测量截面
多栅距的尾迹分布图，图５和图６给出叶栅中部
叶片表面和栅板侧壁流迹照片，也都说明试验流
场周期性是比较好的．

图４　叶栅出口尾迹参数分布

Ｆｉｇ．４　Ｏｕｔｌｅｔ　ｗａｋｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图５　栅板侧壁油流图

Ｆｉｇ．５　Ｏｉｌ　ｆｌｏｗ　ｏｆ　ｓａｉｄｗａｌｌ

图６　叶背油流图

Ｆｉｇ．６　Ｏｉｌ　ｆｌｏｗ　ｏｆ　ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ

２．２　叶片表面马赫数分布

根据叶片表面静压和来流总压计算获得的叶

片表面等熵马赫数分布可以了解气流在叶片表面

的加速、减速以及流动分离、激波位置以及分离再
附体等物理现象，为流动损失和气流角的变化分
析提供支持和帮助．图７为β１＝４５．８°，Ｍａ１＝
０．５０～０．８０，不同雷诺数状态下叶片表面马赫数
分布曲线．由图可见，试验进口马赫数相近的情况
下，雷诺数从低到高，叶盆马赫数分布趋势基本没
有改变，低雷诺数下叶盆的马赫数值较高雷诺数
下叶盆马赫数值略高一些；相反，叶背马赫数分布
则随雷诺数变化差别较大，低雷诺数下叶背马赫
数值比高雷诺数下叶背马赫数值低，这样叶盆和
叶背马赫数曲线所包围面积比高雷诺数状态低，表
明叶型负荷降低；各马赫数所对应的低雷诺数状态
叶背表面气流均不同程度地出现了流动分离特征．
在 Ｍａ１＝０．５，Ｒｅ＝０．８２×１０５，１．３３×１０５，

４７１
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图７　β１＝４５．８°，叶片表面马赫数分布

Ｆｉｇ．７　β１＝４５．８°，Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｎ　ｂａｌｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

２．２６×１０５ 状态下，分别在叶片吸力面相对弦长

３３％～４８％，３８％～４８％和３８％～４３％范围内出
现了局部流动分离，且分离区随雷诺数增大而减
小。Ｍａ１＝０．５时，在高雷诺数状态下（Ｒｅ＞
３．４４×１０５），气流在叶片前部迅速加速，然后较均
匀地减速至出口马赫数，叶片吸力面未发生流动
分离．
在Ｍａ１＝０．６６，Ｒｅ＝１．２３×１０５～１．８×１０５

叶片吸力面也出现了流动分离，分离区随着雷诺
数变化趋势与 Ｍａ１ ＝０．５０状态相同．Ｍａ１ ＝
０．６６，０．７３，０．８０时，分别在雷诺数Ｒｅ＝１．２６×
１０５，１．６７×１０５，２．２３×１０５，叶片叶背表面马赫数
分布出现突变，叶片负荷急遽减小，叶片吸力面出

现较大分离区，发生突跃的雷诺数随进口马赫数
的增大而增大．与此同时，叶片叶背表面马赫数分
布的峰值位置也由于气流分离而发生了变化．此
外，由图分析还可知叶片叶背表面马赫数分布发
生突变是在雷诺数降低到一定程度才出现的，在

Ｍａ１＝０．５０时，各试验雷诺数下均未出现叶背马
赫数分布突跃的情况，其原因可能是由于试验气
源能力限制，试验雷诺数尚未低到使叶背马赫数
分布发生突变的程度．
图８绘出了在高雷诺数和低雷诺数试验条件

下，不同叶栅进口马赫数的状态下的叶片表面马

图８　β１＝４５．８°，Ｍａ１＝０．５０～０．８０叶片表面

马赫数分布

Ｆｉｇ．８　β１＝４５．８°，Ｍａ１＝０．５０～０．８０，Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ
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赫数分布情况．由图可见，分别在低雷诺数区域和
高雷诺数区域，随着进口马赫数的增大试验叶盆
和叶背马赫数都逐渐增大，叶背马赫数峰值也增
大，峰值点位置略有后移，叶栅槽道内无较强激波
存在，这与常规叶栅试验叶片表面马赫数变化规
律是相符合的．对应而言，低雷诺数条件下叶背马
赫数值比对应高雷诺数状态马赫数值低，各试验
马赫数在对应最低雷诺数下叶背均出现了流动分

离现象．低雷诺数下叶片前部较短距离内为层流
状态，其后由于逆压力梯度影响，叶片表面层流迅
速以分离泡形式向湍流转化，当分离泡扩展为开
式附面层分离流动后，叶栅损失系数迅速增大．在
低雷诺数状态下，叶背表面前部为层流或者层流－
湍流的混合流动，抗分离能力非常弱，在叶型逆压
力梯度作用下非常容易发生流动分离，而在高雷
诺数区试验时，叶背流动基本都是湍流，抗分离能
力强，本叶型各试验工况下槽道内无强激波存在，
也是高雷诺数试验状态下不易发生流动分离原因

之一．
从图５和图６油流显示照片不仅可以看出叶

栅槽道中间几个栅距流迹以及分离周期性是良好

的，还可看出气流在叶片叶背表面前部即发生了
流动分离，与叶片表面马赫数分布特征以及后文
叶栅损失增大是相印证的．

２．３　叶栅损失系数和总压恢复系数

叶栅损失系数表征了气流流经叶栅槽道后总

压损失占进口气流动压的比例．叶栅损失系数

ω＝（ｐｔ１－ｐｔ２）／（ｐｔ１－ｐ１）、叶栅总压恢复系数σ＝
ｐｔ２／ｐｔ１依赖于利用探针测量数据处理获得的叶栅
出口气流总压值．在本试验中部分试验状态下由
于叶栅尾迹内出现较大尺度的分离旋涡，涡区内
气流方向与探针头部轴线夹角远远超出了探针方

向特性校准范围，无法通过探针处理获得气流分
离后尾迹区内各测点准确总压、静压、速度和气流
方向，因而无法计算试验叶栅损失系数和总压损
失系数，但从流动特性规律来看，其实际损失将高
于可计算状态．图９绘出了β１＝４５．８°时叶栅损失
系数随雷诺数的变化情况，图１０绘出了对应叶栅
总压恢复系数随雷诺数的变化情况．
由图９可见，进口马赫数相同时，随着雷诺数

的增大，叶栅损失系数减小．在低雷诺数区叶栅损
失系数随雷诺数变化剧烈，在高雷诺数区叶栅损
失系数变化较平缓．在Ｍａ１＝０．５，Ｒｅ＞３．５×１０５

和Ｍａ１＝０．６６，Ｒｅ＞４．０×１０５ 状态下叶栅损失系

数曲线斜率ｋ≈０，即叶栅损失系数在误差范围内
基本不再随雷诺数变化，本文称此雷诺数为该马
赫数下的叶栅损失系数转折雷诺数．从 Ｍａ１＝
０．７３，０．８时的测试数据分布趋势来看，其对应的
叶栅损失系数转折雷诺数会较Ｍａ１＝０．５和０．６６
的转折雷诺数更高一些，可见叶栅损失系数转折
雷诺数随进口马赫数的增大而增大．由图１０可
见，Ｍａ１＝０．５，０．６６状态下，随着雷诺数的增加
叶栅总压恢复系数增大，在低雷诺数区内总压恢
复系数变化剧烈，在高雷诺数区变化平缓，其变化
规律与叶栅损失系数变化符合性较好．

图９　叶栅损失系数随雷诺数变化情况

Ｆｉｇ．９　Ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｓ．Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒ

图１０　叶栅总压恢复系数随雷诺数变化情况

Ｆｉｇ．１０　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｓｕｍｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｓ．

Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒ

在图９中，Ｍａ１＝０．５０，０．６６时，分别以Ｒｅ≈
３．５×１０５ 和４．０×１０５ 对应叶栅损失系数２个试
验测点平均数为基础值，取其２倍为叶栅损失系
数迅速增大点，则Ｍａ１＝０．５０，０．６６对应的损失
系数快速增大，雷诺数值分别为２．４７×１０５ 和

２．５２×１０５；对Ｍａ１＝０．５０，０．６６叶栅损失系数试
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验数据进行多项式拟合后计算曲线曲率（ρ）最小
值点对应雷诺数分别为２．４６×１０５ 和２．５１×１０５

（图１１），与雷诺数低于此值后叶栅损失系数急遽
增大判断也是相符合的．当Ｍａ１＝０．５０，０．６６时，
分别在Ｒｅ＝２．４６×１０５～３．５×１０５ 和Ｒｅ＝２．５１×
１０５～４．０×１０５ 区间内叶栅损失系数随雷诺数减
小而增大，但变化率较前述更低雷诺数区平缓．

图１１　叶栅损失系数曲线曲率（ρ）随雷诺数变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｃｕｒｖａｔｕｒｅ　ｖｓ．Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒ

２．４　叶栅出口尾迹区比较

由于部分试验状态下叶片吸力面存在较大尺

度的附面层分离，相应的叶栅尾迹区存在旋涡，旋
涡区内气流实际方向与探针轴线夹角超出了探针

方向特性校准区间，无法利用探针校准系数计算
尾迹区气流参数和叶型损失系数，为比较不同雷
诺数条件下尾迹区流动特点，利用探针总压管测
量对于气流方向不敏感度较大的特点，直接利用
探针总压管测量值（ｐ０２）计算栅后各测点总压测
量系数ψ（ｊ）＝ｐ０２（ｊ）／ｐｔ１（ｊ为测点序数），可以定
性地比较和分析尾迹区宽度、深度等表征叶栅损
失大小的特征，进而获得所有试验状态下叶栅损

图１２　β１＝４５．８°，Ｍａ１＝０．５０～０．８０，各雷诺数条件下

叶栅尾迹参数分布

Ｆｉｇ．１２　β１＝４５．８°，Ｍａ１＝０．５０～０．８０，ｗａｋｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒｓ

失系数变化规律和趋势．图１２给出了β１＝４５．８°
时，各进口马赫数不同雷诺数条件下叶栅总压测
量系数在一个栅距内的分布情况．
由图可见，相同马赫数条件下，低雷诺数状态

下叶栅尾迹较高雷诺数状态更宽、更深，其表征的
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叶栅损失更大，叶栅尾迹形态分布与叶栅损失系
数随雷诺数变化关系对应较好．低雷诺数条件下
叶栅出口非尾迹掺混的主流区域，流动损失也比
高雷诺数条件下对应区域损失值高，这说明低雷
诺数条件下气流在叶栅槽道内的损失已经较高，
再加上尾迹区剧烈掺混带来的损失，因而其总损
失较高．由前文所述叶片表面马赫数分布可见叶
栅的槽道内并未出现强激波，也就是说激波损失
并不是槽道损失的主要部分，叶栅损失主要是由
于低雷诺数下黏性力影响增强，叶型表面层流区
域增大，流动摩擦损失增加以及因叶片表面层流
分离引起的损失一起造成的．本叶型其他攻角及
进口马赫数试验状态尾迹形态分布变化趋势均表

现为高雷诺数条件下尾迹主流区总压恢复系数

高，尾迹区域窄、浅，尾迹区损失小；低雷诺数条件
下则是尾迹区宽、深，即便没有强烈掺混的主流区
总压恢复系数也较低，因而整体总压恢复系数低，
损失大．
可见，在高雷诺数状态下（雷诺数自模区及以

上），气流黏性力相对惯性力甚小，叶片槽内流动
基本为湍流流动，叶型气动性能基本不受雷诺数
变化影响；在低雷诺数条件下，气流黏性力影响不
可忽略，叶片槽道内的流动多处于层流或层流－湍
流混合流动状态，流动抗分离能力弱，在逆压力梯
度作用下容易在叶片吸力面出现流动分离，引起
叶栅损失系数急遽增大；另一方面低雷诺数条件
下流动介质的黏性力影响因素较高雷诺数状态下

更大，叶片表面的流动转捩推迟，层流流动区域增
大，流动分离带来损失增大的同时，流动摩擦损失
也在增加．

３　结　论

试验研究表明扩压叶栅中，当雷诺数降低到
一定程度，会导致叶片表面气流分布规律发生根
本改变，进而对叶栅气动性能带来巨大影响，叶片
表面马赫数分布发生突变的雷诺数随进口马赫数

增大而增大．
随着叶栅进口马赫数增大，叶型的转折雷诺

数（叶栅损失基本不随雷诺数增大而变化的雷诺
数）也增大，逆压力梯度下的吸力面层流附面层分
离是低雷诺数条件下叶型损失急剧增大的主要

原因．
低雷诺数条件下，由于叶背容易出现大尺度

的层流附面层分离，常规稳态探针准确测量叶栅
出口流场参数非常困难，今后需开展叶栅非接触、

全流场多参数测量应用试验，为低雷诺数条件下
的叶栅槽道流场分析提供支持．
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