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摘　　　要：提出了使用叶根槽作为一种被动控制手段来控制跨声叶栅的角区分离问题。在压力面与吸力

面的压差作用下，叶根槽可产生自发射流，为叶栅吸力面侧角区注入高能流体，从而控制跨声叶栅的角区分离

问题。通过数值模拟的方法分析了在不同攻角下叶根槽对压气机叶栅性能的影响及作用机理。结果表明：在

小攻角下，叶根槽射流可破坏角区环形涡，从而有效减小跨声叶栅角区分离，提高叶栅的流通能力，改善叶栅

性能；在大攻角下，叶根槽射流已不能破坏角区环形涡，但仍能为角区低能流体充能，减弱角区分离，从而拓宽

叶栅工作范围。在０°攻角下总压损失系数可降低１１．６％，同时叶栅攻角裕度由２°拓宽为３°。
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　　现代轴流风扇／压气机叶片吸力面与端壁形

成的角区中的三维流动分离已被确定为其固有流

动特征。在使用更高负荷的叶片以达到更高的单

级加功量的发展趋势下，由于叶片通道内静压升

的提高，吸力面逆压梯度的增强会加剧角区流动

分离的发展，甚至引发角区失速。这种角区分离

会增加流动堵塞并增大整体损失，从而降低风扇／

压气机的效率与稳定性［１３］。更进一步地，随着负

荷的提升，风扇／压气机根部流道收缩变得更加剧

烈，导致静子根部气流速度剧烈增大，而当静叶端

区进口超声时，端区激波／附面层干扰会带来更强

烈的三维角区分离问题［４］。在这种情况下，如何

控制跨声叶片端区激波／附面层干扰导致的角区

分离显得尤为重要。

迄今为止，为控制平面叶栅的角区分离问题，

研究了一系列主动控制方法［５９］且取得了一定的

收益。但相对地，主动控制措施往往需要引入其

他装置且消耗更多能量，因此结构简单且不会产

生其他能耗的被动控制方法仍有其不可忽视的重

要研究意义。如对涡流发生器［１０１４］、非轴对称端

壁［１５１７］、端壁槽［１８］、叶身融合［１９２０］、翼刀［２１］等的

研究均显示这些被动控制措施均可有效减小叶栅

角区分离，减小损失。

叶片开槽作为一种延迟叶片分离的经典被动

控制手段展示出了其控制亚声叶栅附面层分离的

能力。在早期的研究中，Ｗｅｎｎｅｒｓｔｒｏｍ
［２２］曾总结

了一系列使用叶片槽的边界层控制研究，叶片开

槽在叶片中展处显示出了增益但端壁附近性能恶

化，因此当时的研究认为叶片槽可能只适用于小

展弦比、低马赫数叶片。之后，张相毅等［２３］使用

数值方法研究了叶片槽对 ＮＡＣＡ６５叶片吸力面

尾缘分离的影响，研究表明叶片压力面通过叶片

槽到吸力面的射流能有效改善叶片吸力面尾缘的

流动特性，从而提高压气机性能和稳定工作范围。

在此基础上，周敏等［２４］设计了３种尾缘附近的叶

片槽以分析叶片槽不同位置与结构对叶栅吸力面

流场的影响。虽然其研究对比分析了不同位置叶

片槽的影响，但３种叶片槽仍位于尾缘附近，并没

有完整展示不同位置与形状的叶片槽对流场的影

响机理。随后 Ｒａｍｚｉ等
［２５２６］用数值方法对高负

荷叶栅从二维的角度对叶片槽的位置、角度、宽度

进行了参数化研究。在失速工况下其最佳构型能

够使损失减小２８％，同时气流转角增加了５°。而

在三维计算中［２６］，其叶片槽有效地消除了叶片中

展截面的边界层分离以及端区的角区分离，这表

明叶根开槽仍有控制端区流动的潜力。为控制端

区角区分离，穆小强等［２７］在叶根引入槽进行了数

值研究，结果表明在非设计工况下，适当位置、形

状的槽可有效减小叶栅角区分离。Ｌｉｕ等
［２８］研究

了不同气动参数下叶根槽对叶栅性能的影响，其

结果表明叶根槽对研究中的不同展弦比、稠度的

叶栅的角区分离均有效果。１９９７年，王宏娟等
［２９］

通过在跨声压气机叶栅叶片表面打孔改变了叶栅

通道激波结构，减弱了激波强度，从而抑制了叶表

激波／附面层干扰产生的分离，展示出了此种被动

控制手段对于跨声叶栅流动控制的潜力。

综上所述，大量研究已显示出叶根槽对亚声

叶栅角区流动控制的收益。但先进风扇／压气机

流动环境中往往具有跨声流动特征，叶根槽对端

区激波／附面层干扰的控制效果及机理仍需进一

步研究与讨论。因此在本文中，使用叶根槽尝试

控制跨声叶栅端区的角区分离问题。以低展弦

比、进口超声且叶片通道内有强正激波的叶栅为

研究对象，深入分析了叶根槽对跨声叶栅角区复

杂流动结构的影响机理。

１　研究对象及数值方法

１１　研究对象

本文所研究的基准叶栅是德国航空航天中心

（ＤＬＲ）所设计的跨声叶栅
［４］。关于该叶栅，ＤＬＲ

前期进行了大量流动结构研究工作，其具有高安

装角、低展弦比、低气流转角的特点，且通道内存

在一道强正激波，叶型几何如图１所示，参数含义

及取值见表１。

本文通过在叶片根部开槽连通压力面与吸力

面，在吸力面与压力面压差驱动下产生自发射流，

吹除叶栅角区低能流体，从而抑制角区分离。前

期研究已表明叶根槽位于分离点下游的分离起始

区域效果最佳［２４，２８，３０］，本研究据此在设计工况下

角区分离点下游靠近分离点处设置了叶根槽。为

着重研究叶根槽对跨声叶栅角区流动的影响，本

８７３１
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文在叶栅上下端壁处均设置了叶根槽。图２展示

了叶根槽结构的几何示意，线犃犅与线犆犇 分别

为叶根槽的边界。叶根槽进口长度为１５％轴向

弦长（犾犅犇＝１５．０％犮ａ），出口长度为１３．７５％轴向

弦长（犾犃犆＝１３．７５％犮ａ）。叶根槽高设为总展高的

０．６％，即槽高为１ｍｍ。

图１　叶型几何

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅ

表１　叶型几何参数及设计条件

犜犪犫犾犲１　犌犲狅犿犲狋狉狔狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊犪狀犱犱犲狊犻犵狀犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

狅犳犮犪狊犮犪犱犲

参数 数值

弦长犮／ｍｍ １２５．０

栅距狋／ｍｍ ８７．５

叶高犺／ｍｍ １６７．５

安装角γ／（°） ４８．５

弯角θ／（°） ８．８

设计进口气流角β１／（°） ５７．７

进口马赫数犕犪１ １．０９

图２　叶根槽结构几何

Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｔｈｅｂｌａｄｅｅｎｄｓｌｏｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

１２　数值方法

数值仿真采用ＡＮＳＹＳＣＦＸ软件，基于稳态

雷诺时均方法，采用理想气体假设，犽ω 湍流模

型。数值模拟了一个叶片通道，在通道两侧均施

加了周期边界条件。计算域从叶片前缘上游１倍

轴向弦长起（狕／犮ａ＝－１．０）至尾缘下游０．５９倍轴

向弦长（狕／犮ａ＝０．５９）止。由于在叶片中展处

（狓／犺＝０．５）应用了对称边界条件，在模拟中只计

算叶栅的一半展高。壁面采用绝热和无滑移边

界。计算域示意如图３。计算域边界进口给定总

温、总压、气流角，出口给定静压值，以保证相对进

口平面（狕／犮ａ＝－０．２５）马赫数为１．０９。

图３　计算域示意图

Ｆｉｇ．３　Ｖｉｅｗｏｆｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ

原型叶栅网格采用 ＮＵＭＥＣＡＡｕｔｏＧｒｉｄ软

件生成，图４给出了计算网格示意图。叶栅周围

计算域采用Ｏ网格拓扑，叶栅前后延长段均为 Ｈ

型网格，在展向上拉伸７３个平面生成网格体，网

格总数约１８０万网格节点，第１层网格高度满足

９７３１
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狔
＋
≤３．５。对于开槽方案，为保证网格的一致

性，在原型叶栅网格上增加槽内网格（图４（ａ）），

在展向上增加２６层网格以描述槽内流动，开槽叶

栅网格总数约２１０万网格节点（图４（ｂ））。

图４　计算网格示意图

Ｆｉｇ．４　Ｖｉｅｗｏｆｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｍｅｓｈ

图５　吸力面油流图
［４］与数值模拟结果

Ｆｉｇ．５　Ｏｉｌｓｔｒｅａｋｌｉｎｅｓ
［４］ｏｎｓｕｃｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

１３　数值校验

为验证数值方法的可靠性，图５给出了原型

叶栅吸力面实验油流图［４］与本文数值模拟的叶片

壁面流线及等熵马赫数（犕犪ｉｓ）云图对比，其中

ＬＥ、ＴＥ分别表示叶片前缘、尾缘。数值结果成功

预测出叶片端区的大分离结构，但数值模拟的角

区分离略大于实验结果。在展向上，受叶栅角区

分离的影响，吸力面上激波的弯曲也被准确预测。

总压损失系数珘ω可表征叶栅损失的总体水

平，其定义为

珘ω＝
狆０１－狆０２

狆０１－狆１
（１）

式中狆０１和狆１ 分别为进口总压与静压，狆０２为当地

总压。

图６为原型叶栅栅后测量截面（狕／犮ａ＝１．３４）

总压损失系数的展向分布与实验测量结果对比。

可以看出，计算所得主流区总压损失系数与实验

测量结果基本一致，端区总压损失系数数值预测

与实验结果有些许偏差，但高损失区范围与实验

结果一致，均在２０％展高以内。

图６　总压损失系数展向分布的数值与实验对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｓｐａｎｗｉｓｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

为评估本文数值方法对叶栅角区三维分离结

构的预测能力，图７给出了角区回流区结构及二

维涡线的展向分布图。通过图７（ａ）的叶栅通道

内等值面示意图可以看出，数值模拟的角区分离

有明显的三维特征。图７（ｂ）为二维涡结构沿展

向的发展示意图，叶栅角区存在一个大型旋涡，且

涡的两端连接端壁及叶栅尾缘，这与文献［４］描述

的环形涡结构一致，因此本文中的数值方法可用

于定性分析该叶栅的角区分离结构。

以上对比分析表明，本文采用的数值方法可

较为准确地预测该叶栅流场，故在后文的研究中

采用此数值方法对原型叶栅及开槽叶栅进行计

算，并对结果进行定性比较分析。
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图７　叶栅角区流动结构的数值模拟结果

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｃａｓｃａｄｅｃｏｒｎｅｒｒｅｇｉｏｎｆｌｏｗｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

２　结果分析

图８　原型及开槽叶栅攻角特性曲线

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｃｉｄｅｎｃｅａｎｇｌｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｄａｔｕｍ

ａｎｄｓｌｏｔｔｅｄｃａｓｃａｄｅｓ

２１　叶根开槽对叶栅总压损失的影响

在本节中，使用总压损失系数（珘ω）来衡量叶

栅损失。原型叶栅（ｄａｔｕｍ）及开槽叶栅（ｓｌｏｔ）测

量截面流量平均的总压损失系数随攻角（来流方

向与进口金属角的夹角，用犻表示）的变化如图８

所示。可以看出，叶栅开槽在全攻角范围内均具

有适应性，不同攻角下总压损失均有减小，在０°

攻角下总压损失系数降低１１．６％。同时，叶栅根

部开槽将攻角裕度由２°拓宽为３°。

为充分评估叶根槽对跨声叶栅端区损失的影

响，图９给出了不同攻角下原型叶栅及开槽叶栅

相对出口截面（狕／犮ａ＝１．３４）处总压损失系数沿展

图９　原型及开槽叶栅总压损失系数展向分布

Ｆｉｇ．９　Ｓｐａｎｗｉｓｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｄａｔｕｍａｎｄｓｌｏｔｔｅｄｃａｓｃａｄｅｓ
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向分布规律。在攻角犻＝－０．４°及犻＝０°时，叶根

槽有效减小了叶栅角区分离尺度，高损失区由

２０％展高降低为１５％展高，同时角区损失也显著

降低。当攻角增大到犻＝１．５°时，叶根槽后高损失

区范围相比原型未有明显减小，但在１０％展高以

下区域损失值较原型有所降低。

２２　叶根开槽对三维角区分离结构的影响

为直观地描述三维流动结构，本文使用犙ｄ

准则描述角区三维分离结构，相较于广泛使用的

犙准则，犙ｄ准则可适用于可压缩流动，其定义为

犙ｄ＝ （１２ Ω
２
－ 犛ｄ ）２ （２）

图１０　原型叶栅及开槽叶栅三维分离结构对比

Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｅｐａｒａｔｉｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｏｆｄａｔｕｍａｎｄｓｌｏｔｔｅｄｃａｓｃａｄｅｓ

其中

犛ｄ≡犛－
１

３
·ｔｒ（犛）·犐 （３）

式中Ω为反对称涡张量，犛为对称应变率张量，犐

为单位矩阵。

图１０给出了攻角犻＝０°及犻＝１．５°时，原型叶

栅及开槽叶栅的犙ｄ＝１０
５ 等值面及栅后测量平面

总压损失系数云图。使用犙ｄ 准则描述的角区分

离结构在栅后测量截面处与总压损失系数云图中

的高损失区轮廓基本吻合。在犻＝－０．４°及犻＝０°

时，开槽叶栅角区分离起始点较原型叶栅向下游

移动，分离尺度明显小于原型叶栅，通道内气动堵

塞程度较原型叶栅有明显改善。同时观察栅后测

量截面总压损失系数云图可以看出，开槽后高损

失区展向尺度及损失值较原型叶栅均明显降低。

而在攻角犻＝１．５°时，开槽叶栅角区分离起始点与

原型位置基本一致，叶栅角区整体三维分离结构

无明显改变，但总压损失仍较原型有所降低。

观察图１１中叶片及端壁壁面流线及等熵马

赫数（犕犪ｉｓ）云图以分析叶根开槽对流场的作用效

果。在不同攻角下，原型叶栅角区流动结构大致

相同，在通道强逆压梯度以及端区激波／附面层干

２８３１



　第７期 马健词等：跨声叶栅角区激波／附面层干扰的开槽控制措施

图１１　原型叶栅及开槽叶栅壁面极限流线对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｉｍｉｔｉｎｇｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｄａｔｕｍａｎｄｓｌｏｔｔｅｄｃａｓｃａｄｅｓ

扰的共同作用下，激波后出现强烈的角区分离，从

而使得近端壁的通道激波向上游移动，叶栅通道

激波在展向上存在明显三维特征。观察壁面极限

流线分布，在端壁处可明显观察到环形涡焦点，同

时在叶片吸力面壁面可观察到大范围回流。对于

开槽叶栅，在－０．４°及０°攻角下，通过端壁极限流

线可观察到叶根槽射流对环形涡的作用效果，端

壁极限流线不再出现环形涡焦点。观察吸力面壁

面极限流线，开槽叶栅不再出现明显回流区。叶

根槽明显削弱了角区分离，改善了叶栅通道的流

通能力。同时由于角区分离的减弱，叶栅通道内

激波展向上的强三维特征也不再明显。而在

１．５°攻角下，叶根槽已不能明显改变叶栅角区流

动结构，叶栅通道内重新出现了大范围回流，端壁

流线出现极限环，在叶栅角区重新出现环形涡结

构。但与原型叶栅相比，端壁处环形涡焦点更靠

近叶片尾缘，即角区主要旋涡结构更靠近叶片出

口，对叶栅通道内流动影响减弱。因此，叶根槽射

流为角区注入的高能流体在一定程度上改善了角

区流动，从而拓宽了叶栅工作范围。

为更直观地展示小攻角下叶根槽射流对角区

低能流体的作用效果，图１２给出了０°攻角下原型

叶栅及开槽叶栅通道内三维流线图对比。原型叶

栅通道内的环形涡卷吸大量低能流体，导致通道
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图１２　端区三维流线图

Ｆｉｇ．１２　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｎａｌｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｎｅａｒｅｎｄｗａｌｌｒｅｇｉｏｎ

内出现明显气动堵塞。叶根开槽后，在叶片吸／压

力面压差驱动下，通过叶根槽的流体直接吹在叶

栅角区堆积的低能流体上，破坏了堆积在叶栅角

区的环形涡，为角区的低能流体注入能量，有效延

迟了角区分离，从而改善了通道流通能力。

２３　叶根开槽对叶栅端区负荷的影响

图１３给出了原型叶栅及开槽叶栅在５％展

高处叶表静压系数（犆ｐ）的对比。静压系数定

义为

犆ｐ＝
狆２－狆１

狆０１－狆１
（４）

其中狆２ 为当地静压。

对比可知，０°攻角下，在引入叶根槽后，开槽

位置前吸力面附近静压值降低，气流速度加快。

结合图１４给出的５％展高处马赫数云图可以看

出，波前马赫数提高，激波强度增大，因此通道内

激波后吸力面侧静压明显提升。同时，由于叶栅

前缘激波强度增大，压力面侧静压在整个弦长范

围均有明显提升。叶片５０％弦长前吸、压力面静

压系数包裹面积明显增大，表明叶片前半负荷明

图１３　原型及开槽叶栅叶根处叶表静压系数分布

Ｆｉｇ．１３　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｄａｔｕｍａｎｄｓｌｏｔｔｅｄｃａｓｃａｄｅｓ

显提高。叶栅激波后，相比于原型叶栅，开槽叶栅

吸力面侧分离向后延迟。因此在６０％～８０％弦

长范围内得以继续减速扩压，但在８０％弦长后吸

力面尾缘区域分离严重，进而出现卸载现象，吸力

面静压值不再提高。但由于压力面侧静压升高，叶

栅尾缘附近负荷并未有明显降低。总体而言，０°攻

角下叶栅根部开槽可提升叶片端区负荷水平。

在１．５°攻角下，叶根槽射流仍在一定程度上

减弱通道内角区分离，叶栅根部激波强度增大，叶

片压力面静压增大，叶片前段负荷高于原型叶栅。

而此时叶片尾缘附近吸力面侧仍存在分离，因此

出现卸载现象，开槽叶栅尾缘附近负荷低于原型

叶栅。但总体而言，开槽叶栅在大攻角工况下并

未降低叶栅负荷水平。

叶根开槽后端区激波强度增大，势必会带来

更大的激波损失，为充分评估激波损失对总压损

失的影响，本文按照Ｓｃｈｒｅｉｂｅｒ
［３１］提出的方法提取
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图１４　原型叶栅及开槽叶栅叶根处犛１ 流面马赫数云图

Ｆｉｇ．１４　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｏｎｔｈｅ犛１ｓｔｒｅａｍｓｕｒｆａｃｅｏｆｄａｔｕｍａｎｄｓｌｏｔｔｅｄｃａｓｃａｄｅｓ

了０°攻角下原型叶栅及开槽叶栅激波损失

（ｓｈｏｃｋ）的展向分布，如图１５所示。对于原型叶

栅，在叶片中展区域激波损失占总损失的比例较

大，在靠近端壁区域，由于激波／附面层干扰导致

角区出现严重分离，激波强度减弱，激波损失占总

损失的比例较小；对于开槽叶栅，由于叶根槽射流

图１５　原型叶栅及开槽叶栅激波损失展向分布对比

Ｆｉｇ．１５　Ｓｐａｎｗｉｓｅｓｈｏｃｋｌｏｓｓｅｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｄａｔｕｍ

ａｎｄｓｌｏｔｔｅｄｃａｓｃａｄｅｓ

减弱了角区分离，端区激波强度增大，带来了额外

的激波损失，在３０％展高以下激波损失高于原型

叶栅。激波损失的增大导致开槽叶栅在２０％～

３０％展高区域总损失略高于原型叶栅。而在

２０％展高以下区域，虽然激波损失高于原型叶栅，

但由于角区分离的减弱，开槽叶栅总损失仍明显

低于原型叶栅。综上所述，叶根槽可有效提高端

区通道激波强度，从而显著提升叶片前段负荷，同

时改善叶栅的总体气动性能。

３　结　论

本文提出了一种在叶栅根部开槽，连通叶栅

吸力面、压力面从而利用叶栅两侧压差产生缝隙

射流的方法以控制跨声叶栅端区激波／附面层干

扰导致的角区分离。数值研究了叶根开槽对跨声

叶栅三维角区分离的控制效果，得到的结论如下：

１）叶根开槽在全攻角范围内均有效降低了

叶栅损失，在０°攻角下总压损失降低１１．６％。同

时叶栅攻角裕度由２°拓宽为３°。

２）在小攻角下，通过叶根槽的射流可破坏角

区环形涡结构，减少角区低能流体堆积，从而明显

减小叶栅角区分离尺度，改善叶栅通道的流通能

力；在大攻角下，叶根槽射流不能破坏环形涡结

构，但仍可削弱通道内的环形涡，在一定程度上改

善端区流动，从而降低损失，拓宽了叶栅工作范围。

３）叶根开槽可有效提升端区通道激波强度，
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从而显著提升叶片前段负荷。在小攻角下，端区

开槽不会影响端区叶栅后段负荷水平；在大攻角

下，端区叶栅后段负荷水平下降。总体而言，叶根

开槽可有效提升跨声叶栅端区负荷水平，提高叶

栅扩压能力。同时，激波强度增强带来的额外激

波损失并不会增大叶栅总体损失。

参考文献：

［１］　ＨＡＨＣ，ＬＯＥＬＬＢＡＣＨＪ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｈｕｂｃｏｒｎｅｒｓｔａｌｌ

ａｎｄｉｔｓｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆａｘｉａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

ｂｌａｄｅｒｏｗｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，１９９９，１２１（１）：

６７７７．

［２］　ＦＲＩＥＤＲＩＣＨＳＪ，ＢＡＵＭＧＡＲＴＥＮＳ，ＫＯＳＹＮＡＧ，ｅｔａｌ．

Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｔａｔｏｒｄｅｓｉｇｎｏｎｓｔａｔｏｒｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｆｌｏｗｉｎａ

ｈｉｇｈｌｙｌｏａｄｅｄｓｉｎｇｌｅｓｔａｇｅａｘｉａｌｆｌｏｗｌｏｗｓｐｅｅｄｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

［Ｒ］．ＡＳＭＥＰａｐｅｒ２０００ＧＴ０６１６，２０００．

［３］　ＧＢＡＤＥＢＯＳＡ，ＣＵＭＰＳＴＹＮＡ，ＨＹＮＥＳＴＰ．Ｔｈｒｅｅｄｉ

ｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｅｐａｒａｔｉｏｎｓｉｎａｘｉａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２００５，１２７（２）：４５７４６９．

［４］　ＷＥＢＥＲＡ，ＳＣＨＲＥＩＢＥＲＨＡ，ＦＵＣＨＳＲ，ｅｔａｌ．３Ｄｔｒａｎ

ｓｏｎｉｃｆｌｏｗｉｎａｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅｗｉｔｈｓｈｏｃｋｉｎｄｕｃｅｄｃｏｒ

ｎｅｒｓｔａｌｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２００２，１２４（３）：

３５８３６６．

［５］　ＣＵＬＬＥＹＤＥ，ＢＲＩＧＨＴＭＭ，ＰＲＡＨＳＴＰＳ，ｅｔａｌ．Ａｃｔｉｖｅ

ｆｌｏｗｓｅｐａｒａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｓｔａｔｏｒｖａｎｅｕｓｉｎｇｓｕｒｆａｃｅｉｎｊｅｃ

ｔｉｏｎｉｎａｍｕｌｔｉｓｔａｇｅｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２００４，１２６（１）：２４３４．

［６］　ＧＢＡＤＥＢＯＳＡ，ＣＵＭＰＳＴＹＮＡ，ＨＹＮＥＳＴＰ．Ｃｏｎｔｒｏｌｏｆ

ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｅｐａｒａｔｉｏｎｓｉｎａｘｉａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓｂｙｔａｉ

ｌｏｒｅｄｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｓｕｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎ

ｅｒｙ，２００８，１３０（１）：１２５１２８．

［７］　ＬＩＹＨ，ＷＵＹ，ＺＨＯＵＭ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｃｏｒｎｅｒｓｅｐ

ａｒａｔｉｏｎｉｎａｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅｂｙｓｔｅａｄｙａｎｄｕｎｓｔｅａｄｙ

ｐｌａｓｍａａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｃｔｕａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄｓ，

２０１０，４８（６）：１０１５１０２３．

［８］　ＤＥＧＩＯＲＧＩＭＧ，ＤＥＬＵＣＡＣＧ，ＦＩＣＡＲＥＬＬＡＡ，ｅｔａｌ．

Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｙｎｔｈｅｔｉｃｊｅｔｓａｎｄｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｊｅｔｓｆｏｒ

ａｃｔｉｖｅｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌ：ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｎａＮＡＣＡ００１５ａｎｄａ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓｔａｔｏｒｃａｓｃａｄｅ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏ

ｇｙ，２０１５，４３：２５６２８０．

［９］　ＭＡＲＣＥＬ，ＳＴＡＡＴＳ，ＷＯＬＦＧＡＮＧ，ｅｔａｌ．Ａｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｏｆｔｈｅｃｏｒｎｅｒｓｅｐａｒａｔｉｏｎｏｎａｈｉｇｈｌｙｌｏａｄｅｄｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓ

ｃａｄｅ ｗｉｔｈ ｐｅｒｉｏｄｉｃ ｎｏｎｓｔｅａｄｙ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｂｙ

ｍｅａｎｓｏｆｆｌｕｉｄｉｃａｃｔｕａｔｏｒｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，

２０１６，１３８（３）：３３９３６４．

［１０］　ＨＥＲＧＴＡ，ＭＥＹＥＲＲ，ＥＮＧＥＬＫ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉ

ｇａｔｉｏｎｏｆｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌｉｎｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅｓ［Ｒ］．ＡＳＭＥ

ＰａｐｅｒＧＴ２００６９０４１５，２００６．

［１１］　ＨＥＲＧＴＡ，ＭＥＹＥＲＲ，ＭＵＬＬＥＲＭ Ｗ，ｅｔａｌ．Ｌｏｓｓｒｅｄｕｃ

ｔｉｏｎｉｎｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅｓｂｙｍｅａｎｓｏｆｐａｓｓｉｖｅｆｌｏｗｃｏｎ

ｔｒｏｌ［Ｒ］．ＡＳＭＥＰａｐｅｒＧＴ２００８５０３５７，２００８．

［１２］　ＨＥＲＧＴＡ，ＭＥＹＥＲＲ，ＥＮＧＥＬＫ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｖｏｒｔｅｘｇｅｎ

ｅｒａｔｏｒａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆａｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓ

ｃａｄｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２０１３，１３５（２）：

０２１０２６．１０２１０２６．１０．

［１３］　ＬＩＪＢ，ＪＩＬＣ．Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｐｐｌｙｉｎｇｖｏｒｔｅｘ

ｇｅｎｅｒａｔｏｒｓｉｎｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎ

ｅｒｙ，２０１９，１４１（８）：０８１００５．１０８１００５．１２．

［１４］　李嘉宾，季路成，伊卫林．叶片通道内涡流发生器变工况适

应性［Ｊ］．航空动力学报，２０１９，３４（３）：７２８７３６．

ＬＩＪｉａｂｉｎ，ＪＩＬｕｃｈｅｎｇ，ＹＩＷｅｉｌｉｎ．Ｌｏａｄａｐｔａｂｉｌｌｉｔｙｏｆｖｏｒｔｅｘ

ｇｅｎｅｒａｔｏｒｓｉｎｂｌａｄｐａｓｓａｇｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗ

ｅｒ，２０１９，３４（３）：７２８７３６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　ＨＯＥＧＥＲＭ，ＣＡＲＤＡＭＯＮＥＰ，ＦＯＴＴＮＥＲＬ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ

ｏｆｅｎｄｗａｌｌｃｏｎｔｏｕｒｉｎｇｏｎｔｈｅｔｒａｎｓｏｎｉｃｆｌｏｗｉｎａｃｏｍｐｒｅｓ

ｓｏｒｂｌａｄｅ［Ｒ］．ＡＳＭＥＰａｐｅｒＧＴ２００２３０６４２，２００２．

［１６］　ＤＯＲＦＮＥＲＣ，ＮＩＣＫＥＥ，ＶＯＳＳＣ．Ａｘｉｓａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｐｒｏ

ｆｉｌｅｄｅｎｄｗａｌｌｄｅｓｉｇｎｂｙｕｓｉｎｇｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｓａｔｉｏｎ

ｌｉｎｋｅｄｗｉｔｈ３ｄｒａｎｓｆｌｏｗｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ［Ｒ］．ＡＳＭＥＰａｐｅｒ

ＧＴ２００７２７２６８，２００７．

［１７］　ＶＡＲＰＥ Ｍ，ＰＲＡＤＥＥＰ Ａ．Ｂｅｎｅｆｉｔｓｏｆｎｏｎａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

ｅｎｄｗａｌｌｃｏｎｔｏｕｒｉｎｇｉｎａｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅｗｉｔｈａｔｉｐ

ｃｌｅａｒａｎｃｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｌｕｉｄｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５，１３７（５）：

０５１１０１．１０５１１０１．１５．

［１８］　ＨＯＵＧＨＴＯＮＴ，ＤＡＹＩ．Ｅｎｈａｎｃｉｎｇｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｕｂ

ｓｏｎｉｃｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓｕｓｉｎｇｃａｓｉｎｇｇｒｏｏｖｅｓ［Ｒ］．ＡＳＭＥＰａｐｅｒ

ＧＴ２００９５９２１０，２００９．

［１９］　ＪＩＬＣ，ＳＨＡＯＷ Ｗ，ＹＩＷＬ，ｅｔａｌ．Ａｍｏｄｅｌｆｏｒｄｅｓｃｒｉｂｉｎｇ

ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｆＳＵＣＥＷｄｉｈｅｄｒａｌａｎｇｌｅｏｎｃｏｒｎｅｒｓｅｐａｒａ

ｔｉｏｎ［Ｒ］．ＡＳＭＥＰａｐｅｒＧＴ２００７２７６１８，２００７．

［２０］　ＪＩＬＣ，ＴＩＡＮＹ，ＬＩＷＬ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｉｅｓｏｎｉｍ

ｐｒｏｖｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｒｏｔｏｒ６７ｂｙｂｌｅｎｄｅｄｂｌａｄｅａｎｄｅｎｄ

ｗａｌｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［Ｒ］．ＡＳＭＥＰａｐｅｒＧＴ２０１２６８５３８，２０１２．

［２１］　ＺＨＯＮＧＪ，ＨＡＮＪＡ，ＬＩＵＹ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｏｆｅｎｄｗａｌｌｆｅｎｃｅｏｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗｉｎｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓ

ｃａｄｅ［Ｒ］．ＡＳＭＥＰａｐｅｒＧＴ２００８５０８８８，２００８．

［２２］　ＷＥＮＮＥＲＳＴＲＯＭＡＪ．Ｈｉｇｈｌｙｌｏａｄｅｄａｘｉａｌｆｌｏｗｃｏｍｐｒｅｓ

ｓｏｒｓ：ｈｉｓｔｏｒｙａｎｄｃｕｒｒｅｎｔｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒ

ｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，１９９０，１１２（４）：５６７５７８．

［２３］　张相毅，周敏，王如根，等．叶片压力面到吸力面射流对其

气动特性的影响［Ｊ］．空气动力学学报，２００６，２４（２）：１５２

１５６．

ＺＨＡＮＧＸｉａｎｇｙｉ，ＺＨＯＵ Ｍｉｎ，ＷＡＮＧＲｕｇｅｎ，ｅｔａｌ．Ｒｅ

ｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｊｅｔｆｌｏｗｆｒｏｍｐｒｅｓｓｕｒｅｓｕｒｆａｃｅｔｏ

ｓｕｃｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｂｌａｄｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｄｙ

ｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００６，２４（２）：１５２１５６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２４］　周敏，王如根，曹朝辉，等．开槽位置和槽道结构对叶栅性

能的影响［Ｊ］．空气动力学学报，２００８，２６（３）：４００４０４．

ＺＨＯＵ Ｍｉｎ，ＷＡＮＧＲｕｇｅｎ，ＣＡＯＺｈａｏｈｕｉ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆ

ｓｌｏｔｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｓｌｏｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｃａｓｃａｄｅ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００８，２６（３）：４００４０４．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２５］　ＲＡＭＺＩＭ，ＢＯＩＳＧ，ＡＢＤＥＲＲＡＨＭＡＮＥ Ｇ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｓｔｕｄｙｏｆｐａｓｓｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｓｌｏｔｔｅｄｂｌａｄｉｎｇｉｎｈｉｇｈｌｙ

ｌｏａｄｅｄｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅａｔｌｏｗｍａｃｈｎｕｍｂｅｒ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒ

６８３１



　第７期 马健词等：跨声叶栅角区激波／附面层干扰的开槽控制措施

ｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｌｕｉｄＭａｃｈｉｎｅｒｙａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ，２０１１，４

（１）：９７１０３．

［２６］　ＲＡＭＺＩ Ｍ，ＡＢＤＥＲＲＡＨＭＡＮＥ Ｇ．Ｐａｓｓｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｖｉａ

ｓｌｏｔｔｅｄｂｌａｄｉｎｇｉｎａｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅａｔｓｔａｌｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１３，６（４）：５７１５８０．

［２７］　穆小强，陆利蓬．叶根开槽叶栅对角区分离的控制［Ｊ］．燃

气涡轮试验与研究，２００７，２０（３）：２８３３．

ＭＵＸｉａｏｑｉａｎｇ，ＬＵＬｉｐｅｎｇ．Ｃｏｒｎｅｒｓｅｐａｒａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｂｙ

ｂｌａｄｅｓｌｏｔａｔｔｈｅｒｏｏｔｏｆｂｌａｄｅ［Ｊ］．ＧａｓＴｕｒｂｉｎｅＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

ａｎｄＲｅｓｅａｒｃｈ，２００７，２０（３）：２８３３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２８］　ＬＩＵＹＷ，ＳＵＮＪＪ，ＴＡＮＧＹ Ｍ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｌｏｔａｔ

ｂｌａｄｅｒｏｏｔｏｎｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆ

ｆｅｒｅｎｔａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ［Ｊ］．Ａｐｐｌｉｅｄ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，

２０１６，６（１２）：４２１４２１．

［２９］　王宏娟，蔡可军，余申．超声速压气机叶栅中激波，边界层

相互作用的基本现象及被动式控制的研究［Ｊ］．流体力学

实验与测量，１９９７，１１（２）：６０６４．

ＷＡＮＧＨｏｎｇｊｕａｎ，ＣＡＩＫｅｊｕｎ，ＹＵＳｈｅｎ．Ｓｏｍｅｐｒｅｌｉｍｉｎａ

ｒｙｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｎｐａｓｓｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｈｏｃｋｗａｖｅ

ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｉｎｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｃａｓｃａｄｅｓ［Ｊ］．Ｅｘ

ｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｎｄ ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，１９９７，

１１（２）：６０６４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３０］　ＣＨＥＮＰＰ，ＱＩＡＯ Ｗ Ｙ，ＫＡＲＳＴＥＮ Ｌ，ｅｔａｌ．Ｌｏｃａｔｉｏｎ

ｅｆｆｅｃｔｏｆｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｓｕｃｔｉｏｎｏｎｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｈｕｂｃｏｒｎｅｒ

ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ［Ｒ］．ＡＳＭＥＰａｐｅｒＧＴ２０１４２５０４３，２０１４．

［３１］　ＳＣＨＲＥＩＢＥＲＨ Ａ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｓｏｎｓｈｏｃｋ

ｌｏｓｓｅｓｏｆｔｒａｎｓｏｎｉｃａｎｄｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅｓ

［Ｒ］．ＡＧＡＲＤＲｅｐｏｒｔ，１９８７ＣＰ４０１，１９８７．

（编辑：叶　青、陈　越）

７８３１


