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摘 要：以某 1. 5级高负荷轴流压气机为研究对象，采用经过校核的数值模拟手段详细探究了低雷诺数

下表面粗糙度对其气动性能及内部流场的影响。结果表明：相比于光滑叶片，表面粗糙度为 137. 8时压气机性

能提升最为明显，总压比、堵塞流量以及峰值效率分别提升 4. 01%、2. 24%、5. 34%。在整个表面粗糙度大小范

围内，表面粗糙度布置在吸力面前缘至 50% 轴向位置时对分离、转捩的调控效果较好，能够较大限度地提升低

雷诺数下压气机的气动性能。表面粗糙度通过促进转捩、抑制层流分离以及改变速度和静压分布来改善压气

机流场和气动特性，同时一定程度上恶化了后面级的级间匹配关系，造成静子叶根处分离提前，角区分离加剧，

限制了压气机整体气动性能的进一步提高。
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Abstract：Numerical investigations were conducted to investigate the effects of the surface
roughness on the aerodynamic performance of a 1. 5 ⁃stage highly ⁃ loaded axial compressor under
low Reynolds number conditions. Results showed that the highest aerodynamic performance im ⁃
provement was achieved at surface roughness 137. 8. The maximum increase in total pressure ra⁃
tio，blocking flow，and peak efficiency was 4. 01%，2. 24%，and 5. 34%， respectively. Detailed
analysis showed that， within the entire region of surface roughness magnitudes， the surface
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roughness covering from leading edge to the 50% axial chord length on the suction surface had a
relatively evident advantage to control the separation and transition，and the aerodynamic perfor⁃
mance of compressor at low Reynolds number conditions was improved more distinctly. In gener⁃
al， at low Reynolds number， surface roughness can promote the transition， suppress the lami⁃
nar flow separation，and change the overall magnitudes and distributions of the velocity and the static
pressure，which improved the flow field and performance. However， it also deteriorated the incoor⁃
dination between the subsequent stages，which induced a stronger corner separation in the aft stator，
and limited the further improvement of the overall aerodynamic performance of the compressor.

Key words：surface roughness of blade； low Reynolds number；
highly⁃loaded axial compressor；peak efficiency；aerodynamic performance

随着微小型航空发动机的兴起，针对低雷诺

数情况下开展的研究也日益增多。无人机在高空

巡航飞行时，由于大气压力和密度显著降低，将面

临进口叶弦雷诺数（本文简称为雷诺数）急剧降低

的问题，使得压气机内部流动分离加剧，整体性能

急剧恶化 [1⁃2]。为了控制压气机叶片的边界层分

离，提高低雷诺数下压气机的气动特性，学者们采

用叶片附面层抽吸、机匣处理、射流等技术抑制低

雷诺数效应带来的不利影响，虽然取得了一定成

效，但通常也会导致一定结构上的复杂性 [3]。相

比而言，采用布置表面粗糙度的控制方法既可以

避免增加压气机结构的复杂性，又能调控流动的

分离和转捩，进而改善低雷诺数下压气机气动性

能，因此具有巨大的应用潜力。

许多专家学者通过试验测量和数值模拟手段

研究了表面粗糙度对叶栅性能的影响。Back等 [4]

以一台低速压气机叶栅为对象，测量了在不同表

面粗糙度大小下，叶型损失和落后角的变化情况。

Marco等 [5]研究了在定常和非定常条件下，不同雷

诺数、不同叶片表面粗糙度对叶栅损失的影响。

Gbadebo等 [6]研究发现当表面粗糙度布置在叶片

前缘至吸力峰处时，叶型损失明显改变。Leipold
等 [7]以高压压气机叶栅为对象对比了不同雷诺数

条件下表面粗糙度的调控效果，发现当雷诺数低

于临界值时，表面粗糙度能够削弱甚至消除分离

泡，从而改善压气机性能。Schreiber等 [8]通过对

低雷诺数下表面粗糙度调控压气机叶栅流动特性

的研究，发现表面粗糙度会诱导转捩提前发生，从

而削弱层流分离。

关于表面粗糙度对轴流压气机级性能的影响

也取得了一定进展。Bammert和Woelk[9]以三级

轴流压气机为研究对象，对比了叶片表面光滑和

具有不同表面粗糙度水平时的气动性能，发现表

面粗糙度使压气机总压比最大下降 30%，体积流

量下降 15%~20%。Morini、Aldi等 [10⁃11]以 NASA
Stage37为对象，通过数值模拟的方法研究了不同

表面粗糙度大小对压气机级性能的影响，发现相

比于压力面，吸力面表面粗糙度对压气机性能的

影响更为显著。Chen等 [12⁃13]以 NASA Stage 35为
对象探究局部表面粗糙度对整体压气机级性能的

影响，发现一定的低雷诺数条件下，局部表面粗糙

度可以改善压气机的气动特性。

总的来看，已有的研究主要集中在高雷诺数

条件下，此时表面粗糙度通常由于其带来的湍流

耗散增加而恶化压气机性能，而在低雷诺数条件

下探究表面粗糙度对真实压气机级性能的影响研

究较少，叶片表面粗糙度对小型压气机的影响及

机制尚未明晰，亟需进一步研究。因此，本文在

20 km高空条件下（转子叶弦雷诺数 Re=4.5×
104）采用数值模拟手段详细研究了低雷诺数下表

面粗糙度对多级压气机的影响机制，为基于表面

粗糙度的调控方法来提升低雷诺数下压气机气动

性能提供一定理论支撑。

1 研究对象及数值方法

1. 1 研究对象

本文以中国科学院工程热物理研究所自行设

计并进行试验的某 1.5级高负荷轴流压气机 [14]为

研究对象。它是用于小型航空发动机的典型轴流

压气机。部分关键几何、气动参数如表 1所示。

1. 2 数值计算方法

叶片表面网格采用 HOH拓扑结构，叶根、叶

顶间隙采用O4H拓扑结构，在叶片表面、机匣/轮
毂处壁面进行加密处理，从而更精确捕捉近壁处

的黏性流动。且保证壁面第一层网格尺度满足

y+<1，网格具体情况如图 1所示。
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数值计算采用 ANSYS CFX商业软件，计算

模型采用两方程 SST（shear stress transport）k⁃ω
模型。SST k⁃ω模型考虑了切应力传输对黏度的

影响，得到更加准确的涡黏度，从而更精细地捕捉

低雷诺数下的分离、转捩等流动现象。由于本文

主要针对低雷诺数工况研究，叶片表面存在一定

大小的分离泡以及较为明显的转捩。因此，在经

过进一步的模型校正后，数值计算添加 γ⁃Reθ 转
捩模型，转捩模型中加入表面粗糙度修正项。工

质选用理想气体，进口给定总温、总压，出口给定

平均静压，轴向进气，壁面条件设为绝热、无滑移，

通过逐渐增大出口平均静压实现压气机不同工作

状态。

网格无关性验证结果如图 2所示，网格节点

总数分别为 90万、130万、170万、220万、300万。

结果表明当网格节点数达到 220万之后可以满足

网格无关性要求。

图 3给出了地面条件 100%设计转速工况下，

叶片光滑时压气机特性曲线的试验结果和数值模

拟结果对比，可以看出总压比和等熵效率的预测

值和试验结果均吻合较好，数值模拟方法的误差

在允许范围内。为了进一步验证数值计算方法的

可行性，在低雷诺数（Re=1.5×105）条件下对 V⁃

图 1 计算域网格

Fig.1 Computational domain grid

图 2 网格无关性验证

Fig.2 Grid independence verification

表 1 1.5级高负荷轴流压气机部分关键参数

Table 1 Key parameters of the 1.5⁃stage highly⁃loaded
axial compressor

设计参数

转速/103（r/min）

总压比

叶片数

转子叶顶间隙/mm

静子叶根间隙/mm

进口轴向弦长/mm

叶尖切线速度/（m/s）

负荷系数

进口轮毂比

数值

25

1. 72

31，36，59

0. 2

0. 15

23

361

0. 46

0. 72

图 3 压气机计算值和试验值性能参数对比

Fig.3 Comparison of the calculated and experimental
performance parameters of the compressor
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103叶栅进行了数值模拟。图 4给出了试验 [15]和

计算得到的等熵马赫数 Maisen，结果显示两者吻

合情况较好，耦合 γ⁃Reθ 转捩模型的 SST k⁃ω湍

流模型较为准确地捕捉到了“平台式”载荷分布，

这是低雷诺数下压气机叶片表面存在分离泡时

典型的载荷分布特征。此外，已有许多研究人员

使用此数值方法探究了表面粗糙度对压气机性

能的影响效果。Chen等 [13]在低雷诺数下研究了

表 面 粗 糙 度 对 NASA Stage 35 的 性 能 影 响 。

Morini等 [16]对 NASA Stage 37的性能进行了数值

模拟，探究了表面粗糙度对压气机级边界层厚度

的影响，数值模拟的流场结果与 Suder等 [17]的试验

结果具有良好的一致性，上述研究进一步佐证了

此数值方法的可行性。综上所述，可以认为本文

采用的数值模拟方法可行，能够进行后续研究。

1. 3 表面粗糙度参数设置

表面粗糙度是表征物体表面具有的较小间

距和峰谷不平度的物理量，通常用几何平均表

面粗糙度 R a表示。等效砂粒粗糙度 k s用来将不

同种类表面粗糙度的效果进行统一处理，把实

际中不同种类和形式的表面粗糙度统一等效成

均匀砂粒。近年来，k s 在航空发动机叶片的数

值计算中被广泛使用。

2010年，Bons[18]对表面粗糙度的不同表示参

数进行了归纳和总结，其中 Koch等 [19]提出的 R a和

k s之间的经验关系式（式（1））应用和影响最为广泛。

k s = 6.2R a （1）
为了模拟叶片的表面粗糙度，必须进一步修

改 k⁃ω 湍流模型中的近壁面模型。在 ANSYS

CFX中所使用的扩展壁面函数计算方法是基于

Launder和 Spalding[20]的理论，采取经验公式来求

解近壁面处的流体输运方程，把壁面与近壁面处

流动进行平均处理，从而对壁面进行扩展。此模

型中近壁面处相关变量的表达式如下：

u+= Uy

uτ
= 1
κ
ln y++ B （2）

y+= ρΔyuτ
μ

（3）

uτ=
τw
r

（4）

式（2）中 u+为近壁面处流体的无量纲速度，

Uy为距离壁面距离 y处的切向速度，Δy为第一个

和第二个网格点间的距离，uτ为摩擦速度，y+为无

量纲距壁面高度，ρ和 μ分别代表流体的密度和动

力黏度，τw为壁面剪切力，κ为冯卡门常数，B为近

壁面处的表面粗糙度常数，r为近壁面管。在

CFX程序实际计算中，为了方便计算以及与实际

情况进行更好地拟合，通常将上式简化为如下 [21]：

u+= Uy

uτ
= 1
κ
ln y++ B-ΔB （5）

k+= k s
uτ
υ

（6）

式中 k+是基于雷诺数的无量纲表面粗糙度，ΔB
为表面粗糙度的偏移量，它是关于 k+的函数，υ为
气体动力黏度。

压气机叶片在实际服役过程中，由于磨损、腐

蚀、局部应力集中导致断裂以及外物冲击等均会

造成叶片表面呈现不同大小和分布的表面粗糙

度，对压气机部件及发动机整体性能造成不同程

度的影响。因此，本文考虑压气机部件的实际工

作环境，先后研究叶片表面粗糙度大小和位置对

压气机性能的影响。在研究中，控制其中一个表

面粗糙度变量不变，在宽广工况范围内研究另一

表面粗糙度变量的影响，详细阐释真实工况下的

表面粗糙度对压气机性能的影响规律，为基于表

面粗糙度流动调控提供一定理论支持。

1. 3. 1 表面粗糙度大小

在 20 km高空条件下，由于尺寸较小，压气机

叶弦雷诺数达到 104量级，压气机叶片表面转捩延

迟，层流分离区较大，导致边界层厚度进一步增

加。为了有效地激励转捩，同时尽可能覆盖更多

的表面粗糙度量级，本文选取从 k+=1.5到 k+=
171.4共计 12个 k+来分析低雷诺数下表面粗糙度

对此小型高负荷轴流压气机气动性能的影响机

图 4 低雷诺数下V⁃103叶栅流场等熵马赫数的

计算值和试验比较

Fig.4 Comparison of the calculated and experimental
isentropic Mach number of V⁃103 cascade

at low Reynolds number
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制。无量纲表面粗糙度参数 k+及对应的几何平

均表面粗糙度 R a如表 2所示。

1. 3. 2 表面粗糙度位置

Morini等 [10]的研究结果表明，转子表面布置

表面粗糙度对压气机整体性能的影响大于在静子

表面布置表面粗糙度的影响，吸力面的影响大于

压力面。因此，本文首先在转子所有叶片表面设

置不同大小的表面粗糙度值以观察表面粗糙度大

小对压气机整体性能的影响趋势。然后在转子叶

片上从吸力面前缘开始沿轴向位置的 25%、50%、

75%和 100%布置表面粗糙度（分别标记为 25%⁃
SS（suction surface），50%⁃SS，75%⁃SS，和 100%⁃
SS），以此来探究表面粗糙度位置对压气机气动

性能的影响，表面粗糙度位置示意如图 5所示。

图 5 表面粗糙度位置示意图

Fig.5 Sketch of surface roughness locations

2 结果分析与讨论

2. 1 表面粗糙度大小对压气机整体性能的影响

图 6给出了低雷诺数下压气机峰值效率和总

压比随无量纲表面粗糙度参数 k+的变化趋势。

可以发现，压气机的峰值效率首先会随着 k+的增

大而迅速增加，在达到 k+=80之后增长速率减

表 2 转子叶片表面粗糙度大小设置

Table 2 Surface roughness magnitudes on the rotor
blade surfaces

方案

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

k+

0

1. 0

3. 3

7. 3

20. 8

35. 9

46. 6

57. 7

75. 1

105. 6

137. 8

171. 4

R a/μm

0

5. 6

16. 1

32. 4

80. 6

129. 0

161. 3

193. 5

241. 9

322. 6

403. 2

483. 9

图 6 峰值效率和总压比随表面粗糙度的变化趋势

Fig.6 Changing trend of peak efficiency and total pressure
ratio at various surface roughness magnitudes
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小，最后在 k+=137.8时达到最大值并趋于平缓。

为了进一步分析表面粗糙度对内部流场的影响，

选取不同 k+下峰值效率点处的结果，进行对比

分析。

为了进一步分析 k+对压气机整体性能和流

场的影响，在以上 12种方案中选取 k+=3.3，20.8,
46.6，105.6，137.8 这 5 种 方 案 与 k+=0 方 案

（smooth）进行对比分析。图 7针对这几种表面粗

糙度方案，给出了转子下游 50%叶高处轴向速度

W随周向角度 θbb的分布。随着表面粗糙度 k+增
加，最小速度的轨迹（即尾流中心）略微偏移，最大

偏移量约占通道栅距的 2.3%。同时，由于通道内

整体流量的增加，导致尾迹中心处的速度和尾流

平均速度大小随之增大，进而使得尾迹宽度和深

度减小。尾流越小，每条通道的堵塞和损失就越

小，压气机等熵效率随之提高。

图 8给出了不同表面粗糙度下压气机总压比

和等熵效率的特性曲线，表面粗糙度的增大并未

改变光滑叶片特性曲线的变化趋势和形态，但会

导致曲线向右上方偏移，并且表面粗糙度越大，偏

移程度也越大。可以发现，表面粗糙度的改变会

同时影响压气机的流量、总压比和等熵效率。表

3给出了不同叶片表面粗糙度 k+值下的压气机性

能参数，当 k+达到 137.8时，总压比、堵塞流量、峰

值效率分别提升 4.01%、2.24%、5.34%。此外，

可以发现 k+增大也会导致压气机喘振裕度一定

程度上地增加，并且堵塞工况的流量提升幅度比

近失速工况更加明显。事实上，表面粗糙度的施

加在低雷诺数来流条件下抑制了转捩之后边界层

的急剧增长，从而减小尾缘流动堵塞和掺混损失，

增大流量，进而拓宽压气机工作范围 [22]。

图 9给出了不同表面粗糙度下总压比和等熵

效率在转子出口截面沿叶高的分布。可以发现，

靠近轮毂的 5%~30%叶高部分，总压比随着 k+

的增加而小幅降低；而在 30%~90%叶高部分，

总压比随着 k+的增加而显著提升，且提升幅度明

图 7 不同表面粗糙度下转子尾迹速度对比

Fig.7 Comparison of wake velocity of the rotor at
various surface roughness magnitudes

图 8 不同表面粗糙度下压气机气动特性曲线

Fig.8 Curves of aerodynamic performance of the
compressor at various surface

roughness magnitudes

表 3 典型表面粗糙度下压气机具体性能参数值

Table 3 Performance parameters of the compressor at
typical surface roughness magnitudes

k+

0

3. 3

20. 8

46. 6

105. 6

137. 8

堵塞流量/（kg/s）

4. 596 6

4. 600 9

4. 627 2

4. 657 1

4. 691 0

4. 694 5

峰值效率

0. 765 17

0. 770 51

0. 784 11

0. 798 92

0. 805 93

0. 806 05

总压比

1. 644 7

1. 656 8

1. 681 6

1. 701

1. 709 9

1. 710 6
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显高于叶根附近的降低程度。当 k+=137.8时，相

比于光滑叶片，叶根附近（约 18%叶高处）总压比

最大降低达 3.67%，叶顶附近（约 85%叶高处）总

压比最大提升达 9.49%，且总压比不再随 k+的增

加而变化。此外，受端壁损失的影响，流道中间部

分的主流区等熵效率显著高于端壁区的等熵效

率。沿叶高的等熵效率分布随 k+的变化趋势与

压比类似，叶根处等熵效率降低，叶中至叶顶处等

熵效率提升，且提升程度明显高于降低程度，直至

等熵效率不再随 k+的增加而变化。

图 10给出了转子的入口气流角和轴向速度

随叶高变化的趋势。轴向速度的增加会导致压气

机内部流量的变化，从而使得转子进气条件改变。

入口气流角减小引起攻角减小，入口轴向速度整

体增大，流动损失减小，使得叶片附面层内流体克

服黏性动量能力增强，抵抗逆压梯度能力增强，低

能流体减少，静压升系数增大。此外，转子叶片表

面的压力分布也随之改变。

转子入口气流角、轴向速度以及表面粗糙度

的变化会改变叶片载荷，图 11给出了转子叶片表

面载荷分布随 k+的变化情况。由于叶根和叶顶

性能受 k+影响较大，因此针对叶根和叶顶（10%
叶高和 95% 叶高处）的静压分布，分析表面粗

糙度对叶片的做功能力及分离区的影响。在图

11（a）中，压力面的整体静压分布变化较小，吸力

面前缘（10%轴向弦长~30%轴向弦长）和中段

（45%轴向弦长~55%轴向弦长）的加速区逐渐

消失，动量随之降低，分离提前发生，流动损失增

大。吸力面从中段至尾缘整体静压降低，压力包

线面积减小，叶根的做功能力下降。图 11（b）中

的压力面和吸力面载荷均明显变化，压力面整体

静压增加，吸力面前缘激波下游（10% 轴向弦

长~40%轴向弦长）减速段逐渐发展为加速段，

经过加速后主流区动量增大，抵抗逆压梯度能力

增强，流体也更难向叶片顶部附面层迁移，层流分

离损失得到抑制。且压力包线面积增大，叶顶做

图 10 转子入口气流角和轴向速度沿叶高分布

Fig.10 Spanwise distribution of inlet flow angle and
axial velocity at rotor inlet

图 9 转子出口截面总压比和等熵效率沿叶高的分布

Fig.9 Spanwise distribution of total pressure ratio and
isentropic efficiency on rotor outlet section
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功能力提升。当 k+=46.6时，在吸力面距离前缘

45%轴向弦长处，转子叶片吸力面发生层流分离

和湍流再附（turbulent reattachment），也就是存在

层流分离泡（laminar separation bubble，LSB），分

离泡长度约为 10%轴向弦长，且在分离泡所处区

域内，载荷会呈现“平台式”的分布情况。当 k+>
105.6之后载荷分布不再出现明显变化。

图 12给出了转子吸力面剪切力分布。叶片

光滑时，层流分离区范围较大，流动损失偏大。

k+=46.6时，叶顶层流分离得到一定削弱，缩短至

约 10%轴向弦长，但叶根还存在约 25%轴向弦

长的分离泡；当 k+=137.8时，叶片吸力面不存在

分离流动，叶根处剪切力在 40%叶片弦长后快速

减小，表明叶片表面边界层迅速增厚。可以看出，

尽管表面粗糙度增大后根部没有出现分离泡，但

仍然存在较多低能流体，使得尾迹得到强化。图

13给出了流场的云图，结果表明 k+=137.8时，转

捩点前移，尽管此时消除了层流分离泡，但湍流区

壁面剪切力提升至较高水平，叶根处速度较低，摩

擦作用下使得边界层不断累积发展，导致叶片尾

缘处的边界层显著增厚（图 13（f）），掺混损失和流

动堵塞随之增大，因此叶根性能不升反降；而叶顶

处因为速度较高，限制了边界层的发展，层流分离

泡带来的损失占据主导地位，抑制分离泡带来的

性能提升收益较大，所以尾迹宽度和深度不断减

小，性能显著提升。

图 14给出了转子吸力面不同表面粗糙度下

的（smooth、k+=20.8，46.6，105.6）极限流线。表

面粗糙度作用后延迟了叶顶和叶中层流分离的发

生，诱发转捩提前完成，出现湍流再附和湍流分

离，整体分离区域面积大幅减少，分离损失亦减

小。和光滑叶型相比，当 k+=20.8时，层流分离点

向 尾 缘 移 动 约 5% 轴 向 弦 长 ，分 离 线 下 游 约

36.5%轴向弦长处出现湍流再附；k+增大至 46.6
时，层流分离点继续后移，分离泡进一步缩短，尾

缘出现湍流分离；k+=105.6时，表面粗糙度将极

大程度上抑制分离泡的发展，使其长度和最大厚

度显著减小，尾缘湍流分离区域也接近消失，整体

图 11 不同 k+下转子叶片载荷分布

Fig.11 Blade loading distribution of the rotor at different k+

图 12 k+= 46.6,137.8时转子吸力面剪切力分布

Fig.12 Shear distribution of rotor suction side
at k+=46.6,137.8
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分离区域面积大幅减小，流动损失降至最低，等熵

效率大幅提升。总的来说，表面粗糙度延迟了层

流分离，而且有效诱发转捩提前，加速湍流再附，

削弱了叶片尾缘低能流体的堆积程度，降低分离

损失，较大程度提升压气机气动性能。

图 15给出了后面级静子的入口气流角和轴

向速度随叶高变化的趋势，入口气流角在叶根和

叶中部分（距离轮毂 5%叶高~80%叶高）增大，

使得攻角和气流折转角也相应增大，从而导致流

体抵抗逆压梯度能力减弱，在离心力作用下气流

分离提前；而在叶顶部分（距离轮毂 80%叶高~
95%叶高），变化趋势相反，流场得到小幅优化。

轴向速度体现出的流场特性与入口气流角类似，

叶顶处速度增大，动量增加，流动得到改善，而在

叶中和叶根处速度减小，分离会略微提前发生，角

区和中部损失增加。

图 16 给 出 了 不 同 表 面 粗 糙 度 下（smooth、

图 15 后面级静子入口气流角及轴向速度沿叶高分布

Fig.15 Spanwise distribution of inlet flow angle and
axial velocity for aft stator

图 13 不同表面粗糙度下相对马赫数云图

Fig.13 Relative Mach number contour at various
surface roughness magnitudes

图 14 不同表面粗糙度下转子吸力面极限流线

Fig.14 Limiting streamlines on rotor suction surface
at various roughness magnitudes
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k+=20.8，46.6，105.6）静子吸力面的极限流线。

随着 k+的增大，静子叶片整体分离发生位置逐渐

提前，静叶根部的角区分离也进一步加剧，损失增

加，限制了压气机整体气动性能的进一步提高。

因此，转子叶片表面粗糙度的影响涉及到了后面

级静子，静子损失增大，级间的不协调性加剧。

2. 2 表面粗糙度位置对压气机整体性能的影响

图 17给出了不同表面粗糙度分布下压气机

峰值效率随表面粗糙度大小的变化趋势。当

k+<46.6时，表面粗糙度位置对峰值效率的影响

较小，不同方案的峰值效率较为接近；当 k+>
105.6时，25%⁃SS和 50%⁃SS方案的峰值效率提

升幅度相比于 75%⁃SS和 100% ⁃SS方案更大；

k+=137.8时，不同表面粗糙度分布位置的峰值效

率差异最为显著，25%⁃SS和 50%⁃SS方案的峰值

效率明显高于 75%⁃SS和 100%⁃SS方案。选取

k+=46.6和 k+=137.8这两种典型表面粗糙度大

小进一步分析。图 18给出了峰值效率随表面粗

糙度分布位置的变化趋势，结果显示，25%⁃SS和

50%⁃SS方案的提升效果优于 75%⁃SS和 100%⁃
SS方案，且表面粗糙度值越大，趋势越明显。

图 19给出了吸力面剪切力分布。在 k+=
46.6时，四种表面粗糙度分布方式均能削弱层流

分离，且对于叶顶层流分离的抑制效果明显优于

叶根。100%⁃SS、75%⁃SS和 50%⁃SS方案对于消

除吸力面层流分离的效果优于 25%⁃SS方案，但

同时 100%⁃SS和 75%⁃SS方案会导致更强的湍

流耗散，综合两者考虑，四种方案下压气机性能差

异不大，50%⁃SS方案的峰值效率略微高于其他

三种方案。k+增大至 137.8时，表面粗糙度极大程

度上延迟甚至消除了叶顶和叶根的层流分离，加速

转捩过程，抑制了分离泡的发展。此时 100%⁃SS、

图 18 峰值效率随表面粗糙度分布位置的变化趋势

（k+=46.6，137.8）
Fig.18 Peak efficiency varies with the surface roughness

coverage area（k+=46.6，137.8）

图 17 峰值效率随表面粗糙度大小和位置变化趋势

Fig.17 Peak efficiency varies with the surface roughness
magnitudes and locations

图 16 不同表面粗糙度下静子吸力面极限流线

Fig.16 Limiting streamlines on staotor suction surface
at various roughness magnitudes
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图 19 不同表面粗糙度分布下转子吸力面剪切力分布

（k+=46.6，137.8）
Fig.19 Normalized wall shear distribution of rotor suction

side at various surface roughness locations
（k+=46.6，137.8）

75%⁃SS和 50%⁃SS对层流分离的抑制作用达到

最大，吸力面前半部分壁面剪切力不出现明显变

化，但 100%⁃SS和 75%⁃SS方案后半部分的壁面

剪切力整体处在较高水平，导致湍流耗散产生的

损失进一步增大，而 25%⁃SS方案还不能够完全

消除分离泡，存在一部分分离泡带来的损失，所以

综合来看 50%⁃SS方案对性能的提升最为显著。

为了进一步探究不同表面粗糙度分布位置的

影响，图 20给出了后面静子的入口气流角和轴向

速度随叶高变化的趋势。图 20（a）显示，表面粗

糙度分布位置基本上没有改变静子的入口气流

角，也就是匹配关系基本一致；而图 20（b）表明，

50%⁃SS方案会使得入口的轴向速度略微增大，

主流区动量增大，静子角区分离延迟发生，分离损

失减少，静子附近流场小幅改善，因此压气机等熵

效率进一步提升。

图 21给出了 k+=137.8时，静子下游 10%和

50%叶高处轴向速度W随周向角度 θbb的分布。

不同表面粗糙度位置分布下，尾迹的中心均没有

向压力侧或吸力侧偏移，且 50%⁃SS方案下的压

气机出口尾迹宽度和深度均最小。Back等 [4]和

图 20 不同表面粗糙度位置下静子入口气流角及

轴向速度分布（k+=137.8）
Fig.20 Distribution of stator inlet flow angle and axial

velocity at various surface roughness locations
（k+=137.8）
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Fouflias等 [23]发现了类似的结果，但他们的结果显

示尾迹中心向吸力侧移动。然而，这些结果是以

亚声速压气机叶栅为对象，但本文中涉及的是跨

声速压气机级。因此，尾迹的偏移可能是亚声速

压气机的特征。

综合以上分析可知，在整个表面粗糙度大小

范围内，50%⁃SS表面粗糙度分布方案既能有效

消除层流分离对压气机性能的不利影响，又能避

免较大的湍流耗散损失，因此在低雷诺数下对压

气机叶型边界层的发展起到较好的调控作用，提

升压气机整体气动参数的效果较为明显。

3 结 论

本文采用数值模拟手段研究了低雷诺数条件

下（20 km高空,Re=4.5×104）表面粗糙度 k+大小

及分布（25%⁃SS，50%⁃SS，75%⁃SS和 100%⁃SS）
对某微小型 1.5级高负荷轴流压气机气动性能的

影响，主要结论如下：

1）压气机的峰值效率首先随着表面粗糙度

的增大而迅速增加，在达到 k+=80之后增长速率

减小，最后在 k+=137.8时达到最大值并趋于平

缓。此时总压比、堵塞流量、峰值效率分别提升

4.01%、2.24%、5.34%，压气机的喘振裕度也得以

拓宽。

2）叶片表面粗糙度对叶根和叶顶性能影响

较大，表面粗糙度能够有效抑制乃至消除叶片表

面的层流分离，但由于叶根处速度较低，使得边界

层不断发展增厚，流动损失增大，等熵效率不升反

降。叶顶处因为速度较高，边界层的发展受到限

制，层流分离泡带来的损失占据主导地位，抑制分

离泡带来的性能提升收益较大，因此压气机性能

得到显著提升。

3）在低雷诺数条件下，采用表面粗糙度调控

方法提升压气机气动性能时，一方面要抑制层流

分离泡的产生；另一方面也要将控制湍流耗散带

来的损失。在本文选区的表面粗糙度范围内，表

面粗糙度布置在吸力面前缘至 50%轴向位置时

（50%⁃SS方案）能够较好地兼顾上述两个方面，

此时压气机性能提升也最为显著。

4）表面粗糙度的流动控制方法通过促进转

捩、抑制层流分离以及改变速度和静压分布来改

善压气机流场和气动特性，但也一定程度上破坏

了后面级的级间匹配关系，造成静子叶根处分离

提前，角区分离加剧，限制了压气机整体气动性能

的进一步提高。此外，表面粗糙度大小和位置不

会明显改变尾迹的中心，但会一定程度上影响尾

迹宽度和深度。
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