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高马赫数低雷诺数的涡轮叶栅试验

段文华，陈伟杰，赵鑫雨，乔渭阳

（西北工业大学 动力与能源学院，西安 710129）

摘　　　  要：    以高速低压涡轮叶型为研究对象，在高马赫数低雷诺数条件下，对叶栅损失进行了平面叶栅试

验研究和数值模拟研究。试验研究了等熵出口马赫数范围 0.66～1.23，雷诺数范围 1.1×105～9.0×105 条件下

平面叶栅损失特性，并对典型工况下的流场进行了数值模拟。重点分析了高亚声速条件下雷诺数对叶栅性

能的影响及跨声速条件下不同雷诺数条件下激波对边界层流动的影响。结果表明：在高亚声速条件下，随着

雷诺数的降低，吸力面从无分离逐步发展为闭式分离泡，最终开式分离；层流分离的起始位置受等熵出口马

赫数影响不大，出口马赫数影响分离边界层的转捩和再附。跨声速条件下叶片吸力面将会发生激波层流边

界层干涉，干涉后的边界层流动取决于雷诺数大小和激波的强度。数值模拟的结果与试验结果一致性良好，

但在极低雷诺数条件下对压力系数的预测存在数值上的差异。
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Experiment of turbine cascade under high Mach number
and low Reynolds number conditions

DUAN Wenhua， CHEN Weijie， ZHAO Xinyu， QIAO Weiyang

（School of Power and Energy，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710129，China）

Abstract:   A high  speed  low pressure  turbine  cascade  was  experimentally  and  numerically  studied

under high Mach number and low Reynolds number conditions. The loss characteristics of cascade under

isentropic  outlet  Mach  number  range  of  0.66—1.23  and  Reynolds  number  range  of  1.1×105—9.0×105

were studied experimentally，and the flow field under typical conditions was simulated. The influence of

Reynolds  number  on  cascade  performance  under  high  subsonic  speed  conditions  and  the  influence  of

shock  wave  on  boundary  layer  flow under  different  Reynolds  number  conditions  were  mainly  analyzed.

The results showed that when the Reynolds number decreased under high subsonic speed conditions，the

suction side boundary layer developed from no separation to a closed separation bubble，and finally to an

open separation. In the absence of shock wave，the starting position of laminar separation was not greatly

affected by isentropic outlet Mach number，which mainly affected the transition and reattachment position

of  the  separation  boundary  layer.  Shock  laminar  boundary  layer  interactions  occurred  on  the  suction

surface of  the blade under  transonic conditions.  The development  of  the boundary layer  after  interaction

relied  on  the  Reynold  number  and the  strength  of  shock.  The  numerical  results  were  in  good agreement

with the experimental results，but there were differences in the prediction of the pressure coefficient at very

low Reynolds numbers.
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在现代民用航空工业中，采用了大涵道比涡

扇发动机的喷气式飞机是行业骄子。对于大涵道

比涡扇发动机而言，风扇提供了超过 80%的推力[1]。

作为风扇驱动力来源的低压涡轮，其性能是影响

整个航空发动机效率和经济效益的重要因素。相

关研究表明，低压涡轮的效率提升 1%可以使得

发动机的燃油消耗降低 0.5%～1.0%[2]。然而，随

着发动机风扇直径的不断增大，低压涡轮和风扇

之间转速匹配的问题愈发严重。齿轮传动风扇

（GTF）发动机作为解决风扇和低压涡轮转速匹配

问题的一种有效方案，已经成功获得了商业应用。

高速低压涡轮作为其核心部件之一，其设计技术

是该方案的关键技术之一[3]。高转速带来的直接

影响是低压涡轮工作的马赫数相比传统低压涡轮

更高。传统低压涡轮的工作马赫数通常为 0.4～
0.7[1]，而 GTF的高速低压涡轮甚至可以工作在跨

声速条件[3]。兼具高马赫数和低雷诺数的工作环

境是高速低压涡轮最重要的气动特点[3]。

在过去的几十年中，众多学者对低压涡轮的

低雷诺数问题已经进行了广泛而深入的研究。叶

片吸力面的边界层在前大部分的弦长范围保持层

流状态，在叶片后部的扩压区受逆压梯度的影响，

极大概率会发生分离。分离的边界层可能发展成

为“长型”或“短型”的闭式分离泡，在某些环境中

甚至发生开式分离。Hatman和 Wang[4-7] 首先对

分离泡的转捩发生机理进行了广泛而深入的研究。

分离泡尺寸随着雷诺数的降低而逐步增大，在极

低的雷诺数条件下，分离的边界层不再再附到叶

片表面，形成开式分离。后续的研究者通过大量

的试验研究了周期性尾迹来流[8-11]、来流湍流

度[12-14] 等因素对于低压涡轮低雷诺数问题的影响。

研究发现，上游尾迹的周期性扫掠可以影响边界

层的发展，从而抑制层流分离泡的大小，其抑制

效果与尾迹的通过频率相关。得益于计算流体力

学（CFD）技术的不断发展，研究者们也针对低压

涡轮低雷诺数问题进行了大量的数值模拟研究，

深入地分析了边界层分离转捩的物理机制[15-18]。

然而，上述这些试验或数值模拟研究大都是

在低速的条件下进行的（出口马赫数通常不大于

0.3），对于高速状态下的低雷诺数现象鲜有研究。

遑论对于适用于 GTF发动机的高速低压涡轮，其

工作马赫数可达跨声速，在如此高速下的低雷诺

数现象目前鲜见报道。一方面，高马赫数低雷诺

数工况下的平面叶栅试验成本较高，且需要能实

现马赫数和密度在宽工况范围内独立调节的变密

度风洞；另一方面，目前普遍采用的 CFD数值模

拟方法缺少高马赫数低雷诺数工况下的可靠性验

证。本文以某型 GTF发动机高速低压涡轮末级

叶型为研究对象，对该叶型在高马赫数工况下的

平面叶栅气动性能进行了试验研究。试验涉及雷

诺数及出口马赫数变化对叶栅气动性能的影响，

其中出口马赫数变化涉及到了跨声速低雷诺数工

况。同时将试验结果与 CFD数值模拟结果进行

了对比，验证了 CFD数值模拟在高速低雷诺数工

况下的可靠性。 

1    叶栅试验装置及测量方法
 

1.1   试验设备

本试验在中国空气动力学研究与发展中心的

变密度平面叶栅风洞上进行（如图 1所示）。它是

一座下吹引射暂冲式超跨声速平面叶栅风洞，能

进行亚、跨、超声速平面叶栅吹风试验。风洞由

中压气源供给空气，空气经净化、干燥后进入中

压储气罐，然后通过管路直供设备。风洞通过引

射系统对试验舱内气流的抽吸实现试验舱压力的

连续调节，从而达到在保证出口马赫数的情况下

调控雷诺数的目的。由多台真空泵组成的风洞抽

吸系统可实现对试验段各不同部位的附面层抽吸，

以保证叶栅流动的二维性。风洞试验段出口截面

尺寸为 445 mm×190 mm，试验马赫数调节范围

为 0.3～1.8，风洞试验段静压最低可达 2 kPa。风

洞来流未设置湍流格栅，模拟地面高雷诺数条件
 

图 1    变密度平面叶栅风洞

Fig. 1    Variable density plane cascade wind tunnel
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下来流湍流度小于 0.5%，模拟高空低雷诺数状态

下来流湍流度不大于 1.2%。 

1.2   试验叶栅

以某型 GTF高速低压涡轮末级静子叶型为

研究对象，根据试验台风洞出口面积对原始叶型

进行了放大的处理。根据风洞出口大小，最终叶

片弦长为 81.24 mm，轴向弦长为 68.68 mm，栅距

为 65.2 mm，展长为 190 mm，叶片展弦比为 2.34，
可在叶片中部获得较为良好的二维流动。试验叶

片共计 8片，可形成 7个完整的叶栅通道。该叶

栅的具体参数如表 1所示。
 
 

表 1    叶栅主要设计参数

Table 1    Main design parameters of the cascade

参数 数值

弦长 C/mm 81.24

轴向弦长 Cx/mm 68.68

叶片展向高度/mm 190

栅距 t/mm 65.2

栅距弦长比 t/C 0.80

叶片数 8

进口几何气流角 β1/（°） 39.9

出口几何气流角 β2/（°） 65.2
几何安装角 βs/（°） 32.3

  

1.3   试验流场测量

试验叶栅进口总压通过设置在稳定段的 2
个 Honeywell（PPT）绝对压力传感器（量程为 0～
350 kPa（绝对压力），精度为 0.05%FS（full scale））
和 2个 L型总压探针分别测得数据进行平均后获

得。进口总温通过设置在稳定段的 2个 T型铠装

热电偶探针（精度为 0.5 ℃）测得的数据平均后获得。

叶栅尾迹的参数主要由五孔探针测量获得。

出口测量平面位于叶栅出口下游 32.5 mm处

（47% Cx）。测量过程中五孔探针安装在位移机构

上由程序控制其移动，该位移机构的定位精度为

0.1 mm。五孔探针的测量位置选取 50%叶高截

面处以避免端壁边界层可能带来的影响，从而获

得良好的二维流动结果。五孔探针在该位置处沿

栅距方向走过一个栅距的距离，共计 21个测点。

试验件和五孔探针的安装如图 2所示。

为了实现叶片表面静压的测量，在叶片压力

面和吸力面分别布置了 21个和 26个静压孔。在

叶栅进口和出口的栅板表面分别设置有 1排静压

孔，用于叶栅进出口的压力测量。静压孔沿栅距

方向覆盖中间的 4个叶栅通道，以验证叶栅流场

的周期性。实际测量中受压力测量通道数限制，

叶栅进出口静压孔只测量了 3个栅距，但并没有

影响对流场周期性可靠性的验证。其中，五孔探

针和壁面静压孔的数据采集使用电子压力扫描阀，

该扫描阀量程为 100 kPa（表压），精度达 0.05%FS。 

1.4   试验误差分析

f（X1,X2, · · · ,XN） δ f

一般来说，试验测量结果中间接测得的非独

立变量 的误差 可以通过以下

公式求得：

δ f =

√√
N∑

i=1

(
∂ f
∂Xi

δXi

)
（1）

δXi Xi

δXi

其中 为直接测得的变量 的误差，N为直接测

得的独立变量的个数。本试验中， 为各仪器的

标定误差。

对于所有试验测量的工况点，根据该公式求

得的等熵出口马赫数预测误差小于 0.002，总压损

失系数预测误差小于 0.01，叶片表面静压系数预

测误差小于 0.01。 

1.5   流场周期性的验证

Mais,1

为了保证平面叶栅试验的有效性和可靠性，

需要对试验流场的周期性进行检验。受风洞来流

品质的影响和叶栅试验件安装偏差的影响，气流

参数沿栅距方向的分布可能存在一定的梯度，从

而导致叶栅流场失去周期性。理想的平面叶栅试

验应该保证叶栅进口参数分布保持均匀而出口流

场参数呈周期性分布。图 3中给出了根据叶栅进

口前栅板壁面测得的静压和稳压段总压计算得出

的进口壁面等熵马赫数（ ）沿栅距方向的分

布。图 3给出了不同雷诺数和不同等熵出口马赫

数的 4种典型工况下的等熵进口马赫数分布。从

图中可以认为，叶栅进口的流场在不同的雷诺数

 

图 2    试验件及探针安装

Fig. 2    Installation of the test cascade and the probe
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Mais,2

和等熵出口马赫数下都保持了很好的均匀性。

图 4中给出了不同雷诺数和等熵出口马赫数的 4
种典型工况下出口等熵马赫数（ ）沿栅距方

向的分布。由图可知，在不同的雷诺数和等熵出

口马赫数工况下，叶栅出口流场都表现出了良好

的周期性。由此可以认为本次平面叶栅试验的流

场周期性较好，试验结果可靠。
  

Re=1.1×105, Mais, 2=0.66
Re=1.6×105, Mais, 2=0.87
Re=5.5×105, Mais, 2=0.87
Re=6.5×105, Mais, 2=1.17
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图 3    等熵进口马赫数分布

Fig. 3    Isentropic inlet Mach number distribution
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图 4    等熵出口马赫数分布

Fig. 4    Isentropic outlet Mach number distribution
  

1.6   数值模拟方法

由于本次试验仅对叶栅进出口参数和叶片表

面静压进行了测量，测得的数据有限，本文选取

几个典型工况，采用雷诺平均方程组（RANS）的
数值方法对平面叶栅流场进行了模拟。一方面验

证数值模拟方法在高速低雷诺数工况下的可靠性；

另一方面为高速低雷诺数工况下，尤其是跨声速

存在激波工况下叶栅流动的细节提供更深入的

认识。

本文的数值模拟计算采用的是商用 CFX软

件，求解定常黏性 RANS。为了捕捉低雷诺数下

边界层的分离转捩现象，湍流模型采用耦合 Langtry-
Menter 转 捩 模 型 的 Menter’s shear stress transport
（SST） 两方程模型 [19-20]。该模型可以较好地模拟

逆压力梯度下边界层的转捩。

计算域进口距离叶栅前缘为 1倍轴向弦长，

出口边界距离叶栅尾缘为 2.5倍轴向弦长。为了

节省计算资源，计算域展向高度为 20%弦长，该

计算域高度足以捕捉到三维涡结构的发展[21-23]，

在展向和栅距方向皆采用周期性边界条件。

计算网格采用 H-O-H多块拓扑结构化网格。

对于所有的计算工况，为了捕捉边界层的流动，

近壁面第 1层网格 Y +<1，边界层内网格延展比小

于 1.1。对于跨声速工况，对激波区域的网格进行

局部加密，经网格无关性验证，最终网格总数约

为 650万。

对于所有计算工况，进口给定总温总压，出口

给定静压，叶片表面为绝热无滑移固壁。所有计

算边界条件皆由试验测得数据给出。 

2    试验结果
 

2.1   高亚声速下雷诺数对叶栅气动性能的影响

雷诺数作为影响低压涡轮性能的重要参数，

是影响低压涡轮叶型损失的关键因素之一。为了

研究出口雷诺数对高速低压涡轮叶型附面层损失

的影响，进行了设计出口马赫数（Ma2=0.87）状态

下，不同出口雷诺数的平面叶栅试验。试验共选

取由低到高 5个不同的雷诺数，雷诺数范围覆盖

地面启动到高空巡航状态。

图 5中给出了在相同等熵出口马赫数（Mais，2=
0.87）下，叶型总压损失系数随出口雷诺数变化的

试验结果曲线，其中总压损失系数定义如下：

ξtotal =
ptotal,in− ptotal,out

ptotal,in− pout
（2）

ptotal,in ptotal,out pout其中 、 为叶栅进、出口平均总压，

为叶栅出口平均静压。

出口雷诺数定义如下：

Re =
ρvCx

μ
（3）

ρ、v、μ其中 分别为出口测量截面处的密度、速

度和动力黏度。

通过图 5可以看出，随着雷诺数的降低，总压

损失系数不断增加，而且在雷诺数较低时，总压

损失系数随雷诺数的变化的幅度较大，而在高雷
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诺数下，变化比较缓慢。其中，当出口雷诺数小

于 2.0×105 时，叶型损失随着雷诺数的降低出现

剧增，气动性能急剧降低；而当出口雷诺数大于

5.0×105 后，叶型损失随雷诺数的变化基本不大。

可见，低雷诺数工况下带来的叶型损失，仍将是

影响高速低压涡轮叶片性能的重要因素。

图 6中给出了相同等熵出口马赫数（Mais，2=
0.87）时，不同雷诺数工况下叶片表面的压力系数

分布情况。其中压力系数的定义为

Cp =
p− pin

ptotal,in− pout
（4）

其中 p为叶片表面当地静压，pin 为叶栅进口平均

静压。

从图 6中可以发现，当出口马赫数相同时，在

不同雷诺数下，叶片表面的压力系数分布在叶片

的整个压力面是基本保持一致的。这是由于气流

在叶片压力面为持续的加速流动过程，雷诺数对

于边界层的发展影响较小。而对于叶片吸力面，

压力系数在前部是基本保持一致的，主要的区别

在于吸力面后部扩压区。这是由于在逆压梯度的

条件下，不同雷诺数工况下，叶片吸力面尾缘处

边界层的流动表现出了不同的流动特征。

图 7中给出了叶片吸力面尾缘处压力系数在

不同雷诺数工况下的分布情况。从图中可以清晰

地看出不同雷诺数下叶片吸力面尾缘处压力系数

的差异。在 Re=1.1×105 工况下，叶片后部一直维

持至尾缘的压力系数平台暗示了该工况下叶片吸

力面后部出现了边界层开式分离的现象，分离起

始位置也是所有工况之中最为靠前的。在 Re=
1.6×105 工况下，边界层分离位置稍向后移动，并

且压力系数平台在到达叶片尾缘之前出现了转折，

说明此时分离的边界层开始发生层流向湍流的转

捩，但从后续的发展来看，分离的边界层并未能

实现充分的再附。在 Re=2.8×105 工况下，边界层

分离位置进一步后移，压力系数平台长度大幅减

小，并在尾缘前实现了充分的再附，形成了典型

的闭式分离泡结构。在 Re=5.5×105 工况下，在叶

片后部仍然可以观察到典型的闭式分离泡结构。

相比之下，该分离泡位置更为靠后，长度更短。

而在 Re=9.0×105 工况下，叶片尾缘已无法观察到

任何的压力系数平台或分离泡结构，说明此时叶

片表面边界层未发生任何分离现象。

可以看出，随着雷诺数的增加，叶片后部的边

界层从开式分离逐步发展为闭式分离泡结构，分

离位置略微后移，分离泡长度逐渐减小，直至最
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图 5    叶型总压损失随雷诺数的变化（ Mais,2=0.87）

Fig. 5    Total pressure loss of cascade with different Reynolds

number （Mais,2=0.87）
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图 6    叶片表面压力系数随雷诺数的变化（ Mais,2=0.87）

Fig. 6    Pressure coefficient around the blade with different

Reynolds numbers （Mais,2=0.87）
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图 7    吸力面尾部压力系数随雷诺数的变化（ Mais,2=0.87）

Fig. 7    Pressure coefficient on the rear part of suction surface

with different Reynolds numbers （Mais,2=0.87）
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终分离在叶片后部彻底消失。同时，也可以观察

到，随着雷诺数的增加，叶片的载荷分布是逐渐

后移的 ，这是由于分离泡的存在影响了其周围的

压力分布[24-25]。吸力面速度峰值位置不断后移，

扩压区长度不断减小，扩压区的压力梯度不断增

大。但压力梯度增大的影响明显弱于雷诺数增大

对于边界层的分离转捩行为的影响。相比较而言，

雷诺数是影响叶片后部边界层发展的关键因素。

图 8中给出了叶栅尾迹中的总压损失系数在

不同雷诺数工况下的分布情况。其中总压损失系

数定义为

ξ =
ptotal,in− ptotal

ptotal,in− pout
（5）

ptotal其中 为尾迹中的当地总压。
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图 8    尾迹总压损失分布随雷诺数的变化（ Mais,2=0.87）

Fig. 8    Total pressure loss coefficient in the wake with different

Reynolds numbers （Mais,2=0.87）
 

从图 8中可以看出，在 Re=1.1×105 工况下，

尾迹的总压损失系数的数值明显高于其他工况，

尾迹宽度也明显大于其他工况，其损失峰值更是

达到了其他工况的 2倍。这是由于该雷诺数下，

叶片尾缘的边界层表现为开式分离状态，分离的

边界层在尾缘处脱落，形成了更大的尾迹宽度和

更大的掺混损失。可以发现，随着雷诺数的增大，

尾迹宽度逐渐变小，尾迹中心的损失峰值逐渐降

低；当 Re超过了 Re=55×104 以后，尾迹中心的损

失峰值几乎不再变化，尾迹宽度随着雷诺数的增

加稍有降低，因此在此情况下叶型损失变化不大。 

2.2   低雷诺数下出口马赫数对叶栅气动性能的影响

图 9中给出了相同出口雷诺数（约 Re=1.6×
105）时，不同等熵出口马赫数工况下叶片表面的

压力系数分布情况。从压力系数的整体分布情况

Mais,2 = 0.66

Mais,2 = 0.87

Mais,2 = 0.66

Mais,2 =

1.23

上来看，随等熵出口马赫数的增大，叶片负荷加

载位置向后移动，叶片尾部扩压区长度减小，扩

压区逆压力梯度增大。在 工况下，其

扩压区逆压梯度较小，在约 90%轴向弦长处开始

分离并形成了一个尺寸较小的闭式分离泡。在

工况下，叶片吸力面尾部的分离起始

位置相对 时稍有提前但变化不大，分

离的边界层在到达尾缘前发生了由层流向湍流的

转捩，但是未能实现完全的再附流动。在

工况下，叶片通道内出现了激波。激波带来

的强逆压梯度引起了边界层的分离，并且在该低

雷诺数的情况下激波边界层的干涉结构较为复杂，

激波位置后有限的几个静压孔无法很好地捕捉到

详细的流动结构。
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图 9    叶片表面压力系数随等熵出口马赫数的变化

（Re=1.6×105）

Fig. 9    Pressure coefficient around the blade with different

isentropic Mach numbers （Re=1.6×105）
 

Mais,2 = 1.23

图 10中给出了相同出口雷诺数（约 Re=1.6×
105）时，不同等熵出口马赫数工况下叶片尾迹内

总压系数分布情况。可以发现，随着等熵出口马

赫数的增加，尾迹中心的总压损失峰值是不断增

加的。而尾迹宽度随着等熵出口马赫数的增加而

减小，这是由于等熵出口马赫数的提高使得叶片

表面边界层变薄，尾迹厚度与尾缘处的边界层厚

度是直接相关的。值得注意的是，在

工况下，除了尾迹之外，出现了一个额外的高损

失核心区域。该损失核心的出现，可能是因为在

此工况下叶片尾缘出现的强外伸激波造成的。 

2.3   跨声速下雷诺数对叶栅气动性能的影响

图 11中给出了在跨声速流动下，高低不同两

个雷诺数下叶片吸力面的压力系数分布情况。需
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要说明的是，试验时高低两个雷诺数下试验点的

等熵出口马赫数未能保持一致，低雷诺数时为

1.23，高雷诺数时为 1.15。在 Re=6.5×105 工况下，

压力在到达速度峰值的位置前出现了阶梯状波动

下降的情况，这可能是由于激波层流边界干涉导

致的[26]，而在速度峰值之后出现的压力骤升，则表

明该处有激波存在，激波后的测压孔数量有限，

不足以揭示其后的流动结构。在 Re=1.8×105 工

况，压力系数在叶片后部的表现有所不同。速度

峰值后的压力系数先是有 1个小的升高，接着出

现了 1个小的平台，这可能是由于该处的激波导

致的。在 1个小的压力系数平台后出现了压力的

骤升，这是激波出现的表现。激波后的流动由于

缺乏足够的测量点而无法得出更多有效的信息。

图 12中给出了跨声速时，高低不同两个雷诺

数下叶片尾迹内总压损失系数分布的情况。可以

发现，相比低雷诺数状态下，高雷诺数的尾迹宽

度更大，尾迹中心的损失峰值也略大。但是，高

雷诺数下除尾迹核心区的损失峰值外另一个由尾

缘外伸激波引起的损失峰值明显小于低雷诺数工

况。总体而言，高雷诺数状态下叶栅出口的总压

损失相比低雷诺数状态降低约 6%。
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图 12    叶片尾迹总压损失系数随雷诺数的变化

Fig. 12    Total pressure loss coefficient in the wake with different

Reynolds numbers （transonic）
 

由于试验时未能具备采用纹影仪对激波结构

进行图像捕捉的条件，仅凭叶片表面静压的测量

仅能对流动的细节进行上述的简单推测。为了进

一步明确在跨声速工况下叶栅通道内的流动细节，

接下来将在数值模拟的结果中对跨声速工况下的

激波结构及其与叶片吸力面边界层的干涉结果进

行分析，验证上述猜想。 

3    数值模拟结果
 

3.1   高亚声速下的数值模拟结果

图 13中给出了等熵出口马赫数为 0.87时，从

高空到地面 3个典型雷诺数条件下 （5.5×105，
1.6×105，1.1×105）叶片表面压力系数分布的数值

模拟结果与试验结果的对比。在高雷诺数工况下

（5.5×105）数值模拟结果与试验结果吻合较好，成

功地预测了叶片尾部的“短型”闭式分离泡结构，

对于分离位置及再附的位置预测也与试验结果吻

合较好。对于尾缘开始出现开式分离形态的低雷

诺数工况（1.6×105），数值模拟的结果也表现不错，

对于分离位置和叶片尾缘处压力系数的恢复起始

也给出了与试验结果较为吻合的预测。只是其在
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图 10    尾迹总压损失分布随等熵出口马赫数的变化

（Re=1.6×105）

Fig. 10    Total pressure loss coefficient in the wake for different

isentropic Mach numbers （Re=1.6×105）
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图 11    跨声速流动下叶片吸力面压力系数随雷诺数的变化

Fig. 11    Pressure coefficient on the blade suction surface with

different Reynolds numbers under transonic flow
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叶片吸力面扩压区压力系数数值的预测上出现了

一些偏差，这可能是由于计算设置的进出口边界

条件与试验的实际值还是存在些许的差异。对于

极低雷诺数（1.1×105）的工况，数值模拟结果与试

验结果的对比结果也是令人满意的。这表明在最

低雷诺数的情况下数值模拟仍然很好地预测了流

动的基本结构。因此可以认为 RANS方法在该工

况下仍是可靠的，未来可以借助 RANS方法进一

步开展更多的数值模拟研究工作。 

3.2   跨声速下的数值模拟结果

图 14中给出了跨声速状态下，数值模拟的叶

片表面压力系数在高雷诺数状态下与试验结果的

对比。在高雷诺数状态下，数值模拟的结果与试

验结果吻合较好。数值结果很好地模拟出了速度

峰值位置之前的压力波动下降的特征，并且对激

波后的压力分布给出了预测，表现为一个小的压

力平台。结合图 15给出的马赫数分布云图和

图 16中给出的密度梯度分布云图可以验证之前

对于试验结果的推测是正确的。叶片吸力面速度

峰值之前出现的压力阶梯状波动是由数道弱激波

或压缩波造成。该弱激波来源于叶片尾缘激波的
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图 13    压力系数的数值模拟结果与试验结果对比

（Mais,2=0.87）

Fig. 13    Comparison of numerical and experimental results of

pressure coefficient （Mais,2=0.87）
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图 14    压力系数的数值模拟结果与试验结果对比

（Mais,2=1.15，Re=6.5×105）

Fig. 14    Comparison of numerical and experimental results of

pressure coefficient （Mais,2=1.15，Re=6.5×105）
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图 15    马赫数分布云图（Mais,2=1.15，Re=6.5×105）

Fig. 15    Contour of Mach number （Mais,2=1.15，Re=6.5×105）
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内伸激波，由于强度较弱，未造成边界层的分离

流动。而尾缘处压力的骤升则是由于边界层分离

造成的分离激波引起的。该激波强度较强，激波

后的边界层保持分离状态，因而压力系数表现为

平台状结构。与较低马赫数相近雷诺数状态时的

叶片吸力面流动结构相比（Mais,2=0.87，Re=5.5×
105），弱激波的存在使得层流边界层的分离向下

游推迟，闭式短分离泡结构被尾缘处的开式分离

泡所取代，使得流动损失严重增加。

图 17中给出了跨声速状态下，数值模拟的叶

片表面压力系数在低雷诺数状态下与试验结果的

对比。可以发现，数值模拟预测了更大的气流加

速过程，但压力系数分布的形态与试验结果吻合

较好，说明数值模拟结果对于流动特征的捕捉基

本准确，可以有助于分析详细的流场结构。图 18
的马赫数分布云图和图 19的密度梯度分布云图

也验证了之前关于叶片吸力面速度峰值之后出现

分离泡的推测。由于该低雷诺数下的等熵出口马

赫数（Mais,2=1.23）是要大于高雷诺数下的等熵出

口马赫数（Mais,2=1.15）的，尾缘的内伸激波强度较

大，使得层流边界层在激波的作用下形成了一个

小尺寸的闭式分离泡。分析该分离泡后的边界层

后发现，分离泡后边界层仍为层流状态，激波未

能促发边界层转捩。分离泡下游边界层再次发生

分离并形成了一道较弱的分离激波。

 
 

Mach number

1.61.41.10.90.60.40.1

Separation bubble

图 18    马赫数分布云图（Mais，2=1.23，Re=1.8×105）

Fig. 18    Contour of Mach number （Mais，2=1.23，Re=1.8×105）

 
 

Density gradient/(kg/m4)

97.582.567.552.537.522.57.5

Shock wave

Separation shock
wave

图 19    密度梯度云图（Mais,2=1.23，Re=1.8×105）

Fig. 19    Contour of density gradient （Mais,2=1.23，Re=1.8×105）
  

4    结　论

1）  在高马赫数下，保持出口马赫数不变，雷

诺数的改变对叶型损失有着重要的影响。随着雷

诺数的减小，损失逐渐增大，在雷诺数小于 2.0×
105 以后，损失急剧增大，这是由于叶片尾缘出现

了开式分离结构。而在随着雷诺数增高，尾缘出

现闭式分离泡，在雷诺数大于 9.0×105 以后，分离

 

Weak shock
waves

Separation shock
wave

Density gradient/(kg/m4)

97.582.567.552.537.522.57.5

图 16    密度梯度云图（Mais,2=1.15，Re=6.5×105）

Fig. 16    Contour of density gradient （Mais,2=1.15，Re=6.5×105）
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图 17    压力系数的数值模拟结果与试验结果对比

（Mais,2=1.23，Re=1.8×105）

Fig. 17    Comparison of numerical and experimental results of

pressure coefficient （Mais,2=1.23，Re=1.8×105）
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完全消失。

2） 在同一低雷诺数下，随着出口马赫数的增

加，损失逐步增大。在低等熵出口马赫数（0.66）
时，叶片尾缘为闭式分离泡结构；在较高等熵出

口马赫数（0.87）时，尾缘表现为开式分离；在高等

熵出口马赫数（1.23）时，由于激波的存在，尾缘的

流动结构较为复杂。在无激波条件下，保持出口

雷诺数不变，等熵出口马赫数变化对叶片尾缘的

分离位置影响不大，主要影响分离后的边界层行为。

3） 跨声速条件下，尾缘内伸激波与吸力面层

流边界层的干涉是影响叶栅气动性能的重要因素。

当低雷诺数且激波强度较大时，将形成层流分离

泡，但分离泡后的边界层仍为层流状态，将在不

久后再次发生分离；当雷诺数较高且激波强度较

弱时，弱激波不会引起层流边界层的分离，边界

层将在更下游位置处发生分离。

4） 在高马赫数低雷诺数情况下，耦合转捩模

型的 RANS方法仍然可以在大多数情况下较好地

提供可靠的数值模拟结果。但是在极低雷诺数且

跨声速工况下，RANS对叶片表面压力系数分布

的预测在数值上存在一定的差异。
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