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摘　　　要：为了明确采用高负荷设计及一般设计（低负荷）方法的压气机气动性能和流动转捩的差异，进行

了不同攻角下的叶栅吸力面流谱绘制和参数测量实验。并基于实验边界条件，采用γθ转捩模型开展数值研

究。结果表明：与低负荷叶栅相比，随着攻角的增大，高负荷叶栅主流附面层由附着流变为分离流，尾迹的宽

度和损失强度增加，并与角区分离融合为一个“带状”损失区。而低负荷叶栅的角区分离仍为紧贴壁面的开式

分离，主流附面层仍然附着在壁面上。结果表明：高负荷设计增强了叶栅内逆压力梯度，这使得流动更容易分

离，表现为表面形状因子呈现大范围的“峰谷”型分布，转捩模式也由局部旁路转捩变为全叶高范围的分离泡

转捩。
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　　基于布雷顿热力循环的燃气轮机被广泛用于

宇航推进、核能应用、深潜探测等方面。在燃气轮

机压比不断提高的同时，其叶轮机械级数也随之

增加，这带来了严重的转子动力学问题；另一方

面，多级压气机通道形成了更长的流动端壁，显著

的增加了二次流损失。因此，国内外学者提出可

以采用高负荷设计方法提高压气机单级压比，进

而减少压缩系统的级数［１２］。

压气机的高负荷设计增强了通道内的逆压力

梯度，使得流场旋涡结构更加复杂。在这方面，诸

多学者基于叶栅模型开展了针对高负荷压气机通

道二次流结构的实验和数值研究［３５］。从拓扑分

析的角度，陈浮等［６］基于ＮＡＣＡ６５叶型开展了不

同弯角叶型的叶栅实验，通过分析叶表墨迹结果

得到叶片负荷对流场结构的影响。赵小虎等［７］开

展了高负荷ＣＤＡ（ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｄｉｆｆｕｓｉｏｎａｉｒｆｏｉｌ）叶

型叶栅实验并基于ＳＡ（ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ）模型

进行了仿真研究，通过油流和数值结果得出攻角

增加使得壁面流谱增加了３对奇点，这代表流场

将更加复杂。张华良［８］对ＣＤＡ叶型叶栅进行了

非定常计算，最终给出了在０°，±１０°攻角下的压

气机流场拓扑。通过对比高负荷矩形扩压叶栅的

墨迹实验和数值结果，阚晓旭等观察到叶栅吸力

面角区靠近尾缘附近存在大范围的分离特征［９］，

并通过对某型压气机静叶进行三维定常计算，比

较了正常工况和阻塞工况下压气机静叶旋涡结构

的差异［１０］。Ｂｅｓｅｌｔ等
［１１］进行了高负荷压气机环

形叶栅实验，通过可调进口导叶（ＲＲＪＣ１４叶型）

给待测叶型（ＣＤＡ）提供不同攻角的流场，最终给

出环形流场的基准旋涡结构。

此外，国内外学者对于高负荷压气机的攻角

特性、雷诺数特性等以及相应的损失情况也进行

了大量的研究。Ｚｈａｎｇ等
［１２］在两种湍流强度和

两种雷诺数工况下对高负荷压气机叶栅进行了研

究，结果显示端壁区域的流动几乎不受到进口工

况的影响。唐雨萌等［１３］对于高负荷压气机叶栅

开展了攻角特性研究，实验结果表明攻角相对于

设计工况的大范围偏离将会导致压气机损失急剧

增加。以上研究主要在压气机的典型工况点开

展，其马赫数基本在０．４以上。对于低马赫数、低

雷诺数情况下高负荷压气机的流动特点的研究较

少。Ｈｏｕ等
［１４］进研究了雷诺数对于压气机叶栅

性能的影响。当雷诺数为９×１０４ 时，压气机气动

特性急剧恶化。这是由于压气机处于雷诺数非自

模区，从而导致通道内边界层存在转捩过程使得

栅内流场和处在自模区时的流场存在差异。实际

上，明确边界层的发展和转捩情况对于深入了解

流动的分离成因及其损失大有裨益［１５１７］。王文涛

等［１８］通过耦合转捩模型模拟了压气机叶栅实验

中的分离结构，并分析了叶型表面存在的转捩

过程。

本文以双圆弧压气机平面叶栅为研究对象，

开展了低雷诺数下低／高负荷压气机叶栅的表面

油流显示、壁面静压测量以及栅后流场测量实验。

并采用耦合γθ二方程转捩模型的ＣＦＤ方法模

拟了实验工况下的低／高负荷压气机叶栅流场。

借助ＣＦＤ结果对叶栅中出现的分离和转捩情况

进行分析。

１　实验方案

１１　实验设备

矩形叶栅风洞为常温开口射流式风洞，由空

气气源、管路、稳压箱、实验段以及采集控制系统

（ｍｅａｓｕｒｅａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ，ＭＣＳ）组成，如图１

所示。风洞稳压箱中设置了蜂窝。实验段通过改

变叶栅连接法兰的安装角度来调节进口攻角。环

境气压及温度由远离叶栅出口和空压机的环境参

数传感器获得，管路中的压力和温度参数以及气

流的体积流量可由传感器以及流量计实时获得。

在稳流段中布置总压探针得到进口总压，并确保

５２７
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图１　矩形叶栅实验台示意图

Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｃａｓｃａｄｅｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

探针处于稳流段中轴线位置且与来流方向一致。

在实验段上沿周向布置多个静压孔，取平均值作

为进口静压。取叶栅出口后０．６倍弦长位置作为

测量平面，利用五孔探针测得不同测点位置的总

压、静压、速度、气流角值，实验前对探针进行了校

准。实验数据汇总至计算机中记录处理。

１２　实验叶栅参数

本文研究取双圆弧压气机叶型模化为矩形叶

栅。对于叶型是否采用了高负荷设计，从实现的

效果来看，应该满足相比于原型机采用更少级数

压气机实现相同的压比；从参数上看，高负荷叶片

两侧静压系数差远高于低负荷叶片。为了直观说

明，本文根据叶型弯角来区分两种叶型。采用一

般方法设计的低负荷叶型弯角θ１＝２１．６°，采用高

负荷设计的为典型的大弯角高负荷叶型弯角θ２＝

７４．６°。叶型几何参数如图２及表１所示。

为了保证切向周期性，以节距为间隔布置７

个直叶片形成叶栅。在叶栅两侧叶片的前缘及尾

缘设置封严挡板形成封闭流道，其中尾缘挡板与

图２　低负荷和高负荷叶型结构参数

Ｆｉｇ．２　Ｌｏｗｌｏａｄｅｄａｎｄｈｉｇｈｌｙｌｏａｄｅｄｐｒｏｆｉｌｅｇｅｏｍｅｔｒｙ

两侧叶片弧线方向一致。挡板作用是尽量避免栅

后气流与周围大气的掺混，使得栅后总压沿叶高

及切向方向均匀，并保证周期性。

表１　叶栅几何正体

犜犪犫犾犲１　犆犪狊犮犪犱犲狆犪狉犪犿犲狋犲狉

参数 数值

进口叶片角β１ｋ／（°） ４５．７

出口叶片角β２ｋ１／（°） ２４．１

出口叶片角β２ｋ２／（°） －２８．９

弦长犮／ｍｍ ４５

稠度 １．８

展弦比 １．１１

１３　实验工况

进口气流条件由空气气源提供，根据测量数

据计算得到进口马赫数犕犪＝０．１２。在直管道间

安装流量计测量质量流量，计算得到基于弦长的

叶栅进口雷诺数犚犲ｃ。由于不同负荷压气机叶型

的实际通流面积不同，因此进口雷诺数略有差异，

实际测得压气机进口雷诺数犚犲ｃ＝１．２×１０
５。侧

壁边界层对两侧叶栅流场存在较大影响，实验中

以中间（第４个）叶片为中心，测量左右共２个节

距宽度的流场。表面静压测量以及吸力面流动图

谱展示也在中间叶片上进行。实验中上下端壁流

动存在边界层并影响叶栅根部流场。根据测量结

果，叶栅进口位置上下端壁附面层高度为０．０６倍

叶高左右。在数值计算模型中，通过在叶片前预

留足够长计算域来保证端壁流动充分发展达到实

验边界层厚度。实验边界条件如表２所示。

６２７
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表２　实验边界条件

犜犪犫犾犲２　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犫狅狌狀犱犪狉狔犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

参数 低负荷 高负荷

攻角／（°） －５～＋５ －５～＋５

湍流度 １％ １％

犕犪（进口） ０．１２ ０．１２

犚犲ｃ（进口） １．２×１０５ １．２１×１０５

２　计算模型与数值方法

２１　数值计算方法

本文基于定常计算求解雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ方程，采用ＳＳＴ（ＳｈｅａｒＳｔｒｅｓｓＴｒａｎｓｆｅｒ）

犽ω湍流模型耦合二方程γθ转捩模型。湍流模

型和转捩模型的计算能力采用Ｔ３Ａ平板实验进

行验证，Ｔ３Ａ实验数据参考文献［１９］。图３中纵

坐标犆ｆ为壁面摩擦系数，横坐标为流向位置雷诺

数犚犲犣。如果以壁面摩擦系数犆ｆ 的极小值和极

大值作为转捩的开始和结束的近似判定，在给定

转捩起始动量厚度雷诺数犚犲θ＝２００的情况下，一

方程模型能够预测平板边界层的转捩情况。而二

方程模型γθ对于转捩的起始和结束预测更符合

实验结果。

图３　Ｔ３Ａ实验转捩模型验证

Ｆｉｇ．３　ＴｒａｎｓｉｔｉｏｎｍｏｄｅｌｖａｌｉｄａｔｉｏｎｂｙＴ３Ａｔｅｓｔ

以实验中测量的栅后截面位置的平均总压损

失系数犆ｔｐ为参数进行网格敏感性验证，其定义为

犆ｔｐ＝
狆

１ －狆



１

２ρ
犮２１

＝
狆

１ －狆



狆

１ －狆１

（１）

其中狆为压力，ρ为密度，犮１ 代表进口流速。下标

１指进口截面参数，上标代表滞止参数。图４

给出了零攻角低负荷叶栅平均总压损失系数随网

图４　网格敏感性验证

Ｆｉｇ．４　Ｇｒｉｄｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

格节点数的变化散点图。当网格数高于２７万时，

损失系数变化趋于稳定。稳定值与实验测得的总

压损失系数平均值相差并不大，最终选择的计算

节点数为３３万。

网格划分方式为 ＯＨ 型，其中 Ｏ型网格的

数目为２００×４９，近壁面第１层网格距壁面距离

在１０－６ｍ量级，网格纵向尺度增长率为１．１。图

５以低负荷叶型为例给出了网格结构以及表面

狔
＋值分布。模拟结果狔

＋值处于０．１～０．５范围

内，证明网格的划分方式基本符合ＳＳＴ湍流模型

的要求。计算模型具备模拟矩形叶栅内部流场并

为实验结果分析提供参考的能力。

图５　叶栅模型及表面狔
＋值分布

Ｆｉｇ．５　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｏｄｅｌａｎｄ狔
＋ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

以零攻角下低／高负荷叶栅表面压力系数分

布来验证计算方法的准确性。为了避免两侧端壁

边界层的干扰，选取叶栅０．５叶高截面的压力系

数作为验证数据。叶栅模型进口边界条件赋值方

法如表２所示。数值计算得到的叶栅表面压力系

数分布及与实验值对比情况如图６所示，表面静

压系数定义如下：

犆ｐ＝
狆

１ －狆
１

２ρ
犮２１

＝
狆

１ －狆

狆

１ －狆１

（２）

７２７



航　空　动　力　学　报 第３６卷

　　图６横坐标犡／犮表示基于弦长的无量纲位

置。低／高负荷叶栅吸力面数据吻合良好，在但在

前缘处低负荷压力面模拟值（Ｓｉｍ．）与实验值

（Ｅｘｐ．）略有差异。证明该数值方法及条件对于

模拟叶栅吸力面表面流动是可行的。

图６　低／高负荷叶栅表面静压系数验证

Ｆｉｇ．６　Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｉｎ

ｌｏｗ／ｈｉｇｈｌｙｌｏａｄｅｄｃａｓｃａｄｅｓ

２２　数据处理方法

本文基于Ｆｏｒｔｒａｎ语言编写了边界层计算程

序，在网格划分过程中，尽量使得近壁面网格与壁

面正交，保证插值精度。选取边界层边缘势流区

速度的０．９９倍的位置作为边界层名义厚度δ０．９９。

基于名义厚度，计算边界层位移厚度及动量厚度，

并考虑边界层中流体密度的变化，其中可压边界

层位移厚度δ
为

δ

＝∫

δ

０
１－

ρ

ρｅ
·狌
狌（ ）
ｅ

ｄ狔 （３）

　　边界层动量厚度θ为

θ＝δ

＝∫

δ

０

ρ

ρｅ
·狌
狌ｅ
１－

狌
狌（ ）
ｅ

ｄ狔 （４）

其中下角标ｅ代表边界层边缘势流区的密度和速

度分布。由此，定义边界层形状因子犎１２为

犎１２ ＝
δ


θ
（５）

　　形状因子代表了近壁面速度剖面的形状，典

型的分离型速度剖面和湍流速度剖面对应不同的

形状因子特征值。文中以犎１２＝４作为边界层在

逆压力梯度下分离的临界点，以 犎１２＝２．５作为

完全湍流临界值［２０］。

３　结果分析与讨论

３１　低／高负荷叶栅的气动性能

叶栅表面流谱是从二维角度分析流场涡系的

重要手段。压力面侧流动主要为附着流，流线均

匀，吸力面侧附着流在强逆压梯度下可能转化为

分离流，形成更多的流动特征。本文通过油流法

进行流场可视化实验。油液采用铁红粉末、硅油

根据一定比例调和而成，将油液打碎成直径大约

为０．５ｍｍ量级的小液滴均匀分布在被测表面，

气流带动小液滴流动，由多个液滴的流动轨迹连

接形成实线近似为极限流线，图像经过灰度处理

增加对比度。由于实验中叶栅为水平摆放，气流

向叶高中部汇聚，油滴形成较大的聚积。当聚积

量达到一定程度，即重力大于表面张力时，油滴将

向下流动，降低了实验图像的对称性，这在高负荷

正攻角情况下更明显。

本节结合实验流谱和数值模拟流线说明两种

负荷叶栅流场中的主要结构，并从表面载荷和吸

力面形状因子的分布分析叶栅的气动性能。图７

给出了０°攻角下两种叶栅吸力面各截面的静压

系数分布。本文采用的双圆弧压气机叶片在前缘

（ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ，ＬＥ）位置会产生明显压力波动。

是由于结构导致的气流流速在前缘附近吸力面侧

先膨胀加速，随后迅速降低，在表面静压系数分布

上呈现骤升和骤降的变化趋势。如图７所示的前

缘波动常称为“吸力峰”，高负荷叶型前缘吸力峰

效应更明显。

图７　低／高负荷叶栅不同叶高处犆ｐ 分布

Ｆｉｇ．７　犆ｐｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｌｏｗ／ｈｉｇｈｌｙｌｏａｄｅｄ

ｃａｓｃａｄｅｓａｌｏｎｇｓｐａｎｗｉｓｅ

静压系数在吸力面中段存在明显的“平台”型

分布，这是附面层分离的表现形式。“平台”的起

８２７
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始位置为分离的发生点，转折位置为气流的再附

点。低负荷叶栅中，“平台”存在于０．１～０．４叶高

范围内，并随着叶高的增加，出现位置逐渐向下游

移动，说明低负荷吸力面在近壁面斜三角区位置

发生大范围流动分离。高负荷叶栅中，“平台”位

于流向中段，吸力面流动分离更早发生，同时只出

现在０．２叶高以上位置，在低叶高处并不明显，流

动在展向上可能形成了局部闭式分离。具体的流

动结构由下文对形状因子的分析给出。

形状因子不仅描述了边界层的运动形态，另

一方面也说明了所处位置逆压力梯度的强弱。图

８给出了０°攻角下低负荷叶栅不同叶高处吸力面

边界层形状因子分布。由于前缘吸力峰效应，产

生局部逆压力梯度，形状因子升高呈现“尖峰”状

分布，流动有分离趋势，但低于分离临界值，流动

仍处于附着流态。

图８　低负荷叶栅不同叶高形状因子

Ｆｉｇ．８　Ｌｏｗｌｏａｄｅｄｃａｓｃａｄｅｓｈａｐｅｐａｒａｍｅｔｅｒａｌｏｎｇｓｐａｎ

随后形状因子恢复到２．５～３范围内，高于完

全湍流特征值（犎１２≤２．５），说明逆压力梯度并未

使得层流完全失稳。在叶栅中后部，形状因子迅

速增大，形成大范围的“峰谷”型分布，达到分离临

界值，说明此处流动发生分离。同时随叶高的增

加逐渐向后部移动，并向展向和流向两个方向发

展。在流向０．８位置，形状因子降低，这代表速度

型趋于饱满，不再保持分离型剖面形状，此处流动

有再附趋势。在流向大于０．８，展向低于０．３叶

高的角区位置，形状因子再一次形成“分离峰”，结

合图９所示０°攻角下叶片表面流谱及三维流场结

构，该分离特征为在尾缘角区由回流（红）和径向

串流（绿）构成的局部闭式分离。开式分离面（蓝）

在近端壁区域与闭式回流区融合一体，这与第１

个“峰谷”在０．１叶高处与第２个“分离峰”相连的

分布趋势相同。因此，第１个“峰谷”型分布对应

图９中分离线位置的开式分离。角区局部闭式回

流以及开式分离面组成了低负荷叶栅的角区分

离。在全弦长范围内，形状因子未能达到湍流临

界，因此实验条件下的低负荷叶栅吸力面流动并

未完全转捩为湍流。

图９　低负荷叶栅流谱及流场结构

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｏｗｐａｔｔｅｒｎａｎｄｓｅｐａｒａｔｉｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ

ｌｏｗｌｏａｄｅｄｃａｓｃａｄｅ

图１０为０°攻角下高负荷叶栅不同叶高处吸

力面边界层形状因子分布。高负荷叶栅前缘，逆

压力梯度更强，形状因子峰值更高，仍低于分离临

界值，但是使得流动更不稳定（犎１２接近３），导致

流动分离提前发生。高负荷叶栅全弦长范围也出

现两次明显的“峰谷”型分布。第１个“峰谷”提前

至流向０．４位置，结合图１１流场，吸力面上有明

显的分离泡，该分离结构远离端壁位于中间叶高

附近，这与形状因子“峰谷”只在０．２叶高以上出

现和静压系数“平台”分布相证实。第２个“峰谷”

图１０　高负荷叶栅不同叶高形状因子

Ｆｉｇ．１０　Ｈｉｇｈｌｙｌｏａｄｅｄｃａｓｃａｄｅｓｈａｐｅｐａｒａｍｅｔｅｒ

ａｌｏｎｇｓｐａｎ

出现于叶片角区，形状因子从峰值后迅速降低，并

在尾缘前降低至湍流临界点，说明该分离结构在

尾缘前完成了再附，也就是说分离在角区形成了

局部闭式分离。如图１１所示的分离（Ｓｅｐ．）结构，

９２７
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图１１　高负荷叶栅流谱及流场结构

Ｆｉｇ．１１　Ｆｌｏｗｐａｔｔｅｒｎａｎｄｓｅｐａｒａｔｉｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｏｆｈｉｇｈｌｙｌｏａｄｅｄｃａｓｃａｄｅ

该分离特征由回流（红）和径向串流（绿）构成的闭

式分离，分离面（蓝）在在外侧包裹回流和串流后

明显的向壁面侧流动形成局部闭式分离。在中间

叶高处，中部分离泡和闭式分离泡相近，使得形状

因子的两个“分离峰”在０．５叶高连为一体。

气流在高负荷叶栅中完成了转捩，前缘逆压

力梯度未造成分离但使层流失稳。在平板流动

中，受扰动失稳的层流的其形状因子会逐渐减低

至湍流临界值完成转捩。但是在叶栅流道中，强

逆压力梯度使得失稳层流更趋向于分离，表现为

形状因子的增加，形成“峰谷”型分布。当分离结

束时，气流再附使得层流进一步失稳，此时形状因

子大幅度降低，如果低于湍流临界点（犎１２＜

２．５），流动将发生“分离再附”流态诱发的分离泡

转捩（ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｉｎｄｕｃｅｄｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ），如图１０。

整体上，高负荷叶栅具有更强烈的逆压力梯

度，载荷分布比低负荷叶栅具有更明显的波动，

“平台”更明显，形状因子“峰谷”分布范围更大，吸

力面流动结构更复杂，流动会完全转捩。

３２　攻角对叶栅气动性能的影响

攻角导致叶栅通道内压力分布发生变化，从

而影响一些流动特征的运动和发展，使流场结构

发生明显的变化。本节展示了不同攻角下（犻＝

－５°，０°，５°）吸力面流谱的实验图像，并结合吸力

面形状因子说明攻角对低／高负荷叶栅气动性能

的影响。

图１２给出了不同攻角下低负荷吸力面形状

因子分布。攻角对于叶栅流动结构的影响主要在

３个区域，进口前缘、分离区、以及角区。当攻角

为－５°时，前缘形状因子没有呈现“尖”状分布，进

口逆压力梯度强度很弱。随攻角的增大，前缘形

状因子“尖”状分布出现并逐渐明显。局部逆压力

梯度增加，前缘的吸力峰效应增强，流动更不稳

定。形状因子“峰谷”提前，增长速度更快，峰值更

高，流动分离更为剧烈；负攻角的“峰谷”出现较

晚，且只出现在０．３叶高以下区域，分离的强度较

弱。在叶片后部，负攻角情况下第２个“分离峰”

出现最早。零攻角０．１叶高处第１个“峰谷”和第

２个“分离峰”在流向上连续（角区分离紧随分离

线），近壁面局部回流大于负攻角情况，实际上分

离面积大于负攻角。如图１３所示，负攻角分离区

域明显小于零攻角情况，正攻角下分离区域面积

最大。３种攻角在叶高中部均为附着流，结合图

１２，正攻角流动有分离的趋势但是未达到分离临

界；负攻角形状因子较低，为层流附着流；零攻角

为再附附着流。

当攻角为＋５°时，局部形状因子达到湍流临

界点２．５以下，流动在此处完全转捩。图１２所示

图１２　不同攻角下低负荷叶栅吸力面形状因子分布

Ｆｉｇ．１２　Ｌｏｗｌｏａｄｅｄｃａｓｃａｄｅｓｈａｐｅｐａｒａｍｅｔｅｒ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｉｄｅｎｃｅａｎｇｌｅｓ

图１３　不同攻角下低负荷叶栅吸力面流谱

Ｆｉｇ．１３　Ｆｌｏｗｐａｔｔｅｒｎｏｆｌｏｗｌｏａｄｅｄｃａｓｃａｄｅ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｉｄｅｎｃｅａｎｇｌｅｓ
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临界点前形状因子变化趋势十分平稳，不符合分

离泡转捩的特征，分离模式可能为再附后流动逐

渐失稳导致的旁路转捩。零攻角情况下，在０．１

叶高处尾缘附近形状因子骤降至湍流临界点，气

流完成转捩。此处是由于近端壁区的局部闭式回

流导致的附面层分离泡转捩。负攻角情况下，气

流在全流域未发生转捩。

高负荷叶栅吸力面形状因子的攻角特性如图

１４所示。当攻角为增加时，前缘逆压力梯度增

强，形状因子峰值随攻角的增加而增加。当攻角

为＋５°时，形状因子达到分离临界，流动发生前缘

分离，随后再附。在流向前段，气流维持层流，正

攻角形状因子的数值高于零攻角和负攻角，流动

更不稳定，分离提前。

图１４　不同攻角下高负荷叶栅吸力面形状因子分布

Ｆｉｇ．１４　Ｈｉｇｈｌｙｌｏａｄｅｄｃａｓｃａｄｅｓｈａｐｅｐａｒａｍｅｔｅｒ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｉｄｅｎｃｅａｎｇｌｅｓ

正攻角“分离峰”出现在０．２弦长位置并在达

到峰值后迅速降至２．５以下，流动完全转捩为湍

流，转捩模式为典型的分离泡转捩。零攻角和负

攻角情况下流动分离发生较晚，“分离峰”分别位

于０．３５和０．４５弦长位置。对于双圆弧叶型，叶

片中段为曲率最大的位置，尽管负攻角推迟了流

动分离，同时降低了形状因子的增长速度，但在较

大流动曲率的作用下，负攻角形状因子的峰值反

而高于正攻角和零攻角，不过分离区域仍然是三

者中最小的，如图１５吸力面流谱所示，负攻角下

流动分离发生更晚，随着攻角增大，分离位置逐渐

提前。靠近尾缘处，负攻角和零攻角形状因子低

于湍流临界值，流动完全转捩为湍流，转捩特征为

“分离峰”后迅速降低至临界点，转捩模式为典型

的分离泡转捩。

在叶片中后部，正攻角情况下流动发生了小

图１５　不同攻角下高负荷叶栅吸力面流谱

Ｆｉｇ．１５　Ｆｌｏｗｐａｔｔｅｒｎｏｆｈｉｇｈｌｙｌｏａｄｅｄｃａｓｃａｄｅ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｉｄｅｎｃｅａｎｇｌｅｓ

程度的湍流分离，分离区域的位置和其他两种攻

角相近，但展向上更高，零攻角和负攻角的角区分

离面积和位置基本相同。参考图１５所示流谱，３

种攻角情况下，在端壁两侧均产生明显的脱落涡，

并随着攻角的增大脱落涡更加明显，分离形式为

闭式分离。在正攻角下，尾缘附近压力面回流明

显，主流流态由附着流转化为分离流。

３３　栅后测量平面总压损失系数分布

本文进行了栅后０．６倍弦长位置的截面探针

测量实验。图１６、图１７给出了在－５°、０°、＋５°攻

角情况下低／高负荷叶栅的栅后总压损失分布。

横坐标为切向无量纲位置，狋为节距，犡／狋＝０位置

沿流动方向正对叶片尾缘，负数位置为吸力面侧，

正数为压力面侧。

参考图１３，在叶高中部，不同攻角下低负荷

叶栅吸力面流动处于附着流态，尾迹的掺混为叶

片两侧不同流速的附着流之间的掺混，这使得栅

后总压分布中尾迹的宽度和损失情况相近。如图

１５所示，负攻角情况下，高负荷叶栅吸力面流动

为附着流，尾迹宽度和损失强度较低。随着攻角

的增加，流动由附着流变为分离流，这使得高负荷

叶栅尾迹的掺混为吸力面分离流与压力面附着流

之间的掺混，其尾迹更宽，损失更大。

从栅后总压损失系数分布（图１６、图１７）也可

得出角区分离的宽度，结合前文所示的分离流向

长度，可大致估计三维角区分离的体积。由于探

针无法紧靠端壁测量，图中只给出了展向０．０４高

度以上的系数分布。从分布来看，这样的取舍不

影响对角区展向高度的估计。低负荷叶栅的流动

分离主要为开式分离，分离区域紧靠端壁。当攻

１３７
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图１６　低负荷栅后截面犆ｔｐ分布

Ｆｉｇ．１６　犆ｔｐｃｏｎｔｏｕｒｏｆｌｏｗｌｏａｄｅｄｃａｓｃａｄｅ

图１７　高负荷栅后截面犆ｔｐ分布

Ｆｉｇ．１７　犆ｔｐｃｏｎｔｏｕｒｏｆｈｉｇｈｌｙｌｏａｄｅｄｐｒｏｆｉｌｅｓ

角增加时，分离区域增大，在栅后总压分布上显示

为损失核心区（红色）面积增大。同时在近端壁区

域有大量低能流体的聚集［２１］，并随着攻角的增加

而增厚，与损失核心区的高度一致。高负荷叶栅

通道内角区“闭包”形成高损失区，近端壁区域的

脱落涡对应高损失区的损失核心。当攻角增大

时，闭式分离增强，角区分离体积增大，对应高损

失的损失强度和影响区域增加。当攻角为正时，

参考吸力面形状因子分布及流谱所示，分离区域

已经延伸至近叶高中部位置，对应高损失区向叶

高方向发展，并与尾迹损失区融合形成带状高损

失区。

４　结　论

本文主要开展了３种攻角下（－５°，０°，＋５°）

低／高负荷压气机双圆弧叶型的叶栅实验和数值

模拟，得到以下结论：

１）吸力面形状因子的“峰谷”型分布是流动

发生分离的明显特征，对应吸力面流动发生“分

离再附”的流动形式。低负荷叶栅流动分离发生

在尾缘角区，分离形式为开式分离面并伴随着局

部闭式分离（回流）。高负荷叶栅分离临界点提前

至流向０．４位置，分离形式为叶片中部和角区的

闭式分离泡。

２）随着攻角的增加，低负荷叶栅整体分离形

式保持开式分离面形式，角区分离紧靠端壁，体积

逐渐增大。高负荷叶栅的角区闭式分离泡向叶高

方向增长，同时主流由附着流转变为分离流，尾迹

的损失强度和宽度增加。在＋５°攻角下，尾迹损

失区和角区闭包损失区融合成带状损失区。

３）前缘攻角的增加以及高负荷叶型设计实

际上增加了气流在叶栅通道内的实际折转角，增

强了通道内的逆压力梯度，导致流动不稳定同时

更容易发生分离。同时强逆压力梯度促进转捩过

程的进行，转捩模式由局部旁路转捩转变为全叶

高范围内的分离泡转捩。
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