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叶型探针头部对跨声速涡轮叶栅流场的影响
张庆典1，马宏伟1，2，杨    益1，钟亚飞2

（1.  北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 102206；
2.  北京航空航天大学 航空发动机研究院，北京 102206）

摘　　　  要：    为探究叶型探针头部对跨声速涡轮叶栅流场的影响，采用数值模拟的方法，对叶片前缘的不同

叶高位置处装有探头的跨声速涡轮叶栅流场进行了研究。分析了不同攻角下叶片负荷性能变化、流场的旋

涡结构、流动损失以及探针的适用性。结果表明：叶型探针头部影响了叶片加载性能，且影响效果受气流攻

角的变化明显。气流绕过探针头部后形成较长的流向涡结构。在大的正攻角下叶片吸力面出现附着涡层，

该附着涡层是带有探针的叶片负荷性能下降的主要因素。叶型探针对叶栅通道各位置造成的损失占比沿流

向逐渐减小，大攻角下叶型探针使栅后流场损失增加 7.4%。安装在展向不同位置处的探针都能在整个可调

进气攻角范围内具有较好的适用性。
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Effect of airfoil probe head on transonic turbine cascade flow field
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Abstract:  In  order  to  investigate  the  effects  of  airfoil  probe  head  on  the  transonic  flow  field,  a
numerical  simulation  was  performed  in  the  transonic  turbine  cascade  with  airfoil  probes  installed  at  the
different  heights  of  blade ’s  leading  edge.  The  variations  of  blade ’s  load  performance,  vortex  structure,
flow loss and applicability of probes with different incidence angles were analyzed. The results indicated
that  the  airfoil  probe ’s  head  affected  the  loading  performance  of  the  blade,  and  the  effect  was  quite
sensitive to the flow incidence angles. A long streamwise vortex induced by the probe head was formed.
And  an  attached  vortex  layer  appeared  on  the  suction  surface  of  the  blade  at  a  large  positive  incidence
angle. This attached vortex layer was the main factor for the decline of the load performance of the blade
with  the  airfoil  probes.  The  proportion  of  flow  loss  contributed  by  probes  at  each  slice  of  the  cascade
passage  decreased  gradually  along  the  flow  direction.  Compared  with  original  cascade,  the  flow  loss
behind the cascade increased by 7.4% at high incidence angle. The probes installed at different positions in
the spanwise direction had good applicability in the whole range of adjustable incidence angle.

Keywords:   airfoil probe；transonic turbine cascade；incidence angle；blade load performance；
secondary flow；flow loss
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气动探针是航空发动机性能试验中一种重要

的测试工具。由于价格低廉，易于实现且测量稳

定可靠，在叶轮机内流测试中得到广泛的应用。

然而作为一种接触式测试手段，探针引起的堵塞

不可避免地对流场产生干扰[1]。

长期以来，国外研究者已经对探针对流场的

影响做出了较多的工作，这些工作有力推动了探

针测试技术的发展[2-6]。国内研究者重点关注减

少探针对流场影响的办法。向宏辉等[7-8] 指出探

针应放置在叶栅前缘通道的中间位置处，此时对

流场的影响最小。除了在某些存在尾迹、激波等

速度梯度变化剧烈的区域，探针对流场的影响较

大外，在压气机或涡轮进入不稳定工作工况时，

探针也会造成更大影响。如马宏伟等[9-10] 研究探

针支杆对压气机失速特性的影响，探针支杆造成

压气机稳定裕度的降低，同时失速团的形态和非

定常发展模式也发生变化。Yang 等 [11] 考虑了压

气机进口段探针对下游转子叶片激励效应的影响，

试验证明探针支杆尺寸较大或数量不当都可能导

致压气机转子叶片发生异常共振。钟亚飞等[12]

考虑采用吸气式探针支杆来减弱探针对流场的堵

塞效果，提高压气机稳定工作裕度，并对吸气流

量、支杆开孔数量等参数进行了详细的研究。

与广泛采用的插入式气动探针不同，叶型探

针直接将叶片作为支撑部件，在叶片的前缘沿展

向布置一个或多个探头，实现对级间气动参数的

测量。叶型探针对流场的堵塞较小，但难免会影

响叶片的型面，进而影响流场的绕流特性。由于

叶型探针被安装在叶片前缘，受光路布置和传感

器尺寸和测量区域限制，叶型探针对流场的影响

鲜有研究，国内的马宏伟团队做了一些工作。

Luo 和马宏伟等[13-14] 研究叶型探针及探头沿展向

的安装位置对压气机叶栅流场的堵塞效应。马宏

伟等[9,14] 试验验证了安装在叶顶附近叶型探针对

尖区泄漏涡具有一定的抑制效果。贺象等[15] 借

助水槽试验观察到了由叶型探针诱导的流向涡，

该流向涡与端壁边界层相互作用导致叶片端壁附

近发生局部分离。国外的 Henry和  Ubald等 [16-17]

探讨了前缘 Kiel 型探头对低压涡轮喷嘴导叶的

流场影响。流体经过探头后，在前缘探头和叶片

连接处形成马蹄涡结构。叶型探针影响了叶片表

面边界层的转捩特性，尽管减小了分离泡的尺寸，

但同时对主流造成堵塞，导致更大损失。

超跨声流场中存在激波，激波附近速度梯度

较大，更应该精确地核验叶型探针头部对流场参

数测量的准确性。Boerner 等 [18] 指出在跨声速流

动时，由探针堵塞效应导致的动压变化可高达

15%。现有文献中多基于亚声速流场和插入式探

针进行研究，缺少跨声速叶型探针流场的研究。

同时来流攻角对前缘叶型探针流场的影响鲜见报

道。本文基于跨声速涡轮叶栅，采用数值模拟，

研究了叶片前缘安装叶型探针后的叶栅流场，并

进一步分析叶型探针对跨声速涡轮叶栅流场的二

次流旋涡结构和流场损失的影响。

 1    几何描述

采用法国 SNECMA公司设计的跨声高负荷

涡轮叶型，其入口气流攻角在−14°到 10°范围内，

设计出口等熵马赫数为 1.11。该叶型对气流攻角

敏感，在大攻角的情况下流道易堵塞，在吸力面

附近易出现局部超声速区[19]，因此适合用于研究

前缘叶型探针对流场的影响。叶型探针被安装在

叶片中间叶高处和叶片两侧端壁处，考虑叶型探

针的实际应用环境，该探针形状为圆柱形，探针

头部具有 45°外倒角，这种探头形式相比于半球

头形式更适合应用于跨声速流场[18]。探针直径和

长度均为 3 mm，占叶高的 3%；叶顶间隙为 5 mm,
占叶高的 5%。原始叶片和带有叶型探针的叶片

几何形状如图 1所示。
 

(a) 原始叶片 

(b) 带有单个叶型探针的叶片

(c) 带有多个叶型探针的叶片 

图 1    叶片几何形状示意图

Fig. 1    Schematic diagram of blade
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 2    数值计算方法

 2.1   网　格

图 2展示了带有单个叶型探针的叶片的网格。

该网格为结构化网格，由 ICEM （integrated com-
puter engineering and manufacturing）生成。进口延

长 1.5 倍轴向弦长，出口延长 2.5 倍轴向弦长。为

了保证良好的网格质量，同时实现端壁二次流结

构的精确捕捉，对两侧端壁和叶型探针附近的网

格进行了局部细化。展向网格增长率均设置为

1.2，而在叶顶间隙处和探针附近网格节点采用等

间距布置。对壁面附面层进行加密，沿叶片壁面

法向方向上设置 30 层边界层网格，网格增长率同

样为 1.2，尾缘点处第一层网格尺寸为  4.96×10−6，
数值结果显示壁面 y+小于  4，满足计算要求。经

网格无关性验证后，计算域总网格数确定为

679.513 5万。计算在 ANSYS Fluent  20.2  进行。

给定进口来流总压、总温和出口平均静压，栅后

等熵马赫数 (Maiso ）为  1 左右。两侧采用周期性

边界条件以模拟无限叶栅流动情况，同时单通道

的计算也可以减少计算资源的消耗。叶片表面、

探针和上下端壁均采用绝热无滑移壁面条件。采

用雷诺时均 Navier-Stokes（RANS）方程进行了数

值模拟，对流项采用高阶离散化方法求解。当监

测变量的方均根（RMS）残差达到 10−5 以下时，认

为计算达到收敛条件。
  

Spanwise

118 nodes

Local refinement

30 nodes

Periodic

图 2    计算域和网格

Fig. 2    Computational domain and mesh
 

 2.2   数值计算方法验证

依据 Arts 等[19] 的试验结果，选择栅后等熵马

赫数 Maiso 为 0.844，来流攻角 α为−5° 的工况进行

验证。图 3对比了不同湍流模型下中间叶高处的

等熵马赫数（Maiso）沿轴向弦长方向上的分布，其

中 x 为轴向方向坐标值，Cax 为叶栅轴向弦长长度。

等熵马赫数由式（1）给出：

Maiso =

√√√√√
(

pt,in

ps

) γ−1
γ

−1

 2
γ−1

（1）

式中 pt,in 为来流总压；ps 为各弦向位置的静压；γ 
为比热比，一般取 1.4。
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图 3    湍流模型比选

Fig. 3    Comparison and validation of turbulence models
 

分别选取 Spalart-Allmaras （SA）、standard k-ε、
renormalization-group k-ε （RNG k-ε）、standard k-ω、
baseline k-ω （BSL k-ω）、shear-stress transport （SST）
k-ω 湍流模型进行对比。由图 3可知：叶片前缘

的数值模拟结果与 Arts等 [19] 的试验结果对比较

为一致，而吸力面尾缘附近的等熵马赫数相比试

验结果较低，但与 Kim 等[20] 的数值模拟对比情况

较好。Kim 分析了尾缘附近等熵马赫数试验与模

拟的差异是由于 Arts等测试时间较短，采集时间

大概只有 0.4 s，风洞启动后试验段总压迅速下降

且静压上升，导致了试验得到的马赫数不可避免

地偏高[20]。采用不同的湍流模型，叶片表面等熵

马赫数的分布变化不大。由于 SA 湍流模型对壁

面黏性底层的求解较为宽泛；k-ε 类湍流模型需要

通过壁面函数对黏性底层求解，预测近壁面的逆

压梯度和边界层分离的能力较弱；k-ω 模型在求

解壁面边界层特征细节方面通常更加准确；SST k-ω 
湍流模型在湍流黏度的定义中同时考虑了湍流剪

切应力的传递，更适合于具有逆压梯度和跨声速

的流动。因此，本文选用 SST k-ω 湍流模型。

 3    结果分析

 3.1   叶型探针对中截面流场影响

图 4给出了 0° 攻角下叶片 50% 叶高位置处
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的负荷分布情况。图中三条封闭的曲线分别代表

该攻角情况下原始叶片、带有单个叶型探针叶片

和具有叶顶间隙的叶型探针叶片的负荷分布。每

条曲线依据图中叶片前缘点和尾缘点位置分割为

两半部分，其上压力系数较高，对应叶片压力面

负荷；其下压力系数较低，对应叶片吸力面负荷。

静压系数（Cps）的定义如下：

Cps =
ps− ps,in

pt,in− ps,in
（2）

式中 ps,in 为进口来流静压。当来流攻角为 0° 时，

气流经原始叶片的前缘点附近形成绕流，分别作

用于叶片的压力面和吸力面上产生加载。压力面

最高负荷点出现在 0.034Cax 位置处，说明尽管来

流为 0° 攻角，但其滞止点不在前缘点，而是后移

到附近的压力面位置处。此后气流膨胀加速流动，

吸力面负荷急剧下降，而压力面负荷在 0.6Cax 之

前下降幅度不大。在 0.7Cax 位置处，吸力面负荷

存在一个极小值，而后有小幅度的增长，此处恰

巧对应于叶栅喉部区域，推测喉道位置存在一个

局部的超声速区。气流通过喉部区域后，在斜切

口区域内继续加速膨胀。在 0.95Cax 位置处，吸力

侧负荷阶跃式上升，推测该处存在一道强激波。

在尾缘点附近，压力侧的气流与吸力侧气流交汇，

气流滞止形成尾迹，压力侧负荷也有所上升。

当叶片前缘具有探针时，如图 4中红色线所

示，前缘气流的滞止点发生前移，位于探针的压

力侧外倒角截面上。定义探针靠近叶片压力面为

探针的压力侧（probe’s pressure side, PPS），探针

靠近叶片吸力面一侧为探针的吸力侧（probe ’s
suction  side,  PSS）。PPS 的静压系数始终大于

PSS 的静压系数，同时探针对流场的堵塞并未造

成叶片型线上负荷分布的明显变化。此时探针产

生积极的加载效果，叶片负荷得到一定程度的增

大。在吸力面 0～0.2Cax 内，静压系数不光顺分布，

可能是受探针诱导产生的流向涡导致的。当叶顶

具有间隙时，探针上的负荷分布与无间隙时基本

一致，但间隙泄漏流导致流体沿叶高方向上的径

向流动加剧，吸力侧静压系数整体上升，气流在

通道内加速效果减弱，叶片负荷性能下降。

考虑不同来流攻角中间叶高的负荷分布。如

图 5所示，当气流攻角为−10° 时，叶栅通道加速

膨胀效果减弱，整体负载性能相比较攻角为 0°时

有所下降。压力侧负荷分布相比较 0° 攻角并未

发生太大变化，但吸力侧负荷分布对攻角变化较

为敏感，特别是从吸力侧前缘点到型线曲率最大

的位置（0～0.4Cax 范围内）负荷均有所上升。当

前缘存在叶型探针时，发现负攻角情况下，PPS 负

荷存在阶跃下降，而 PSS 负荷有所上升，这是因

为气流负攻角入射，PSS 迎风而 PPS 背风，导致探
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图 4    叶片中径位置处静压系数分布（α= 0°）

Fig. 4    Static pressure coefficient distribution at midspan

of the blade （α= 0°）
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图 5    叶片中径位置处静压系数分布（α= −10°）

Fig. 5    Static pressure coefficient distribution at midspan

of the blade （α= −10°）
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针两侧的负荷分布曲线产生交叉，因此负攻角时

探针可能减弱叶片的负荷性能。

当气流正攻角入射时，整体的负荷性能相比

0° 和−10° 时变化更为显著，如图 6所示。这印证

了 Arts等的试验结论，即“该翼型对攻角的变化

非常敏感，吸力侧边界层的最早转捩和分离可能

就发生在正攻角时。”正攻角情况下，尽管探针上

的负荷分布产生增益效果，但叶片吸力侧负荷分

布受探头产生的尾流的影响。在前缘 0.05Cax～

0.3Cax 位置处，负荷要比原始叶片大，这可能受正

攻角时探针的扰流作用，来流在探头之后分离，

分离区向下游传播形成尾迹，进而影响了中截面

上的速度分布。
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图 6    叶片中径位置处静压系数分布（α=10°）

Fig. 6    Static pressure coefficient distribution at midspan

of the blade (α=10°)
 

图 7给出了不同攻角下中间叶高处轴向压力

梯度分布。蓝色区域为强顺压梯度，存在膨胀加

速过程；红色区域为强逆压梯度，存在减速增压

过程。图中进一步描绘了马赫数 Ma 的等值分布

曲线。可以发现整个叶栅通道内基本上为顺压力

梯度，气流膨胀加速，马赫数升高。但在叶片前

缘点、叶背曲率最大位置点后以及尾缘点附近，

均存在强逆压梯度。前缘点的强逆压梯度区是由

于来流产生滞止、静压升高导致的；通道内叶背

曲率最大的部位马赫数接近或达到 1，出现局部

超声速区，可能存在激波，波后压力上升，也出现

了逆压梯度；而在尾缘附近产生了一道强的逆压

梯度面并贯穿整个通道，其逆压梯度所在位置马

赫数为 1，同时在流场中形成了一个强间断面，间

断面前流场为超声速，间断面后流场为亚声速，

间断面大致与尾缘吸力面型线垂直，因此吸力面

尾缘处的逆压梯度处存在一道强的正激波。当来

流攻角为 0° 和  −10° 时，前缘及通道内为亚声速

膨胀区域，叶型探针并未对之后叶栅通道内的流

场造成太大影响；而在正攻角情况下，气流绕过

前缘点之后迅速在附近产生一个局部超声速区，

该区以声速线开始，并大致以一个正激波结尾。

叶型探针影响了正攻角情况下气流绕流特性，气

流绕过探针头部后马赫数增加程度放缓，前缘的

声速线向内收缩且近壁面未存在逆压梯度，说明

大正攻角情况下，探针诱导来流产生小部分分离，

脱离叶片表面并在下游产生尾迹。同时可以观测

到，无论何种攻角，相比于无叶型探针的流场，存

在叶型探针时，叶片尾缘正激波的强度也受到一

定程度的减小。

综上所述，攻角通过改变叶背前缘点到型线

曲率最大的位置处的负荷分布进而影响跨声涡轮

叶片的负荷分布特性。在 0° 和负攻角下，叶型探

针对叶栅通道流场影响相对较小；而在正攻角情

况下，前缘探针对下游的堵塞效应增大，近壁面

速度分布受探针下游尾迹影响较大，叶片的负载

性能有一定程度的下降。

 3.2   叶型探针对叶栅端壁流场影响

采用 Q 准则对流场中旋涡进行识别。Q 准
则依据于张量的分解定理，由 Hunt 等[21] 提出，其

定义流场速度梯度张量 J的第二矩阵不变量  Q 
具有正值的区域为旋涡。Q 表达式如下：

Qi j =
1
2

(
∥ R2 ∥ − ∥ S2 ∥

)
（3）

式中 R 为自旋张量，S 为应变率张量。

Q反映了流体旋转运动与变形运动的差值。

当自旋张量占据主导地位时，认为该处是涡流的

存在区域。尽管 Q准则能不依赖于坐标系实现

对旋涡的判定，但对自旋张量占主导地位的判定

则需要人为地加入阈值。根据量纲分析可知，Q
的单位为 s−2。通常 Q量级较大，影响了阈值的选

取；此外，在不同的攻角下，叶栅进口主流速度有

较大的不同。为了减小 Q值量级，同时消除进口

主流速度 Uax 不同的影响，便于在不同攻角下进

行比较，本文假定主流在无干扰情况下，匀速经
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Fig. 7    Distributions of axial pressure gradient and Mach number in cascade flow field at different incidence angels

（left: without probe; right: with probe）
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过叶栅通道所需的时间 T0 作为时间尺度，将 Q值

进行无量纲化处理。时间尺度 T0 和 Q的无量纲

处理表示如下：

T0 =Cax/Uax （4）

Qnond = QT0
2 （5）

图 8（a）为 0°攻角下原始叶片的流场涡识别

结果，其中阈值 Qnond  选为 100。叶顶附近旋涡以

泄漏涡（leakage vortex，LV）为主。尖区压力面流

体在横向压差的作用下通过间隙形成泄漏，LV
强度较大，卷积了上通道涡（passage vortex，PV）的

流体，向吸力面尾缘流动。LV 在间隙内上洗，脱

离固体壁面并造成分离，造成间隙内静压系数的

大幅度降低。叶根附近的旋涡以马蹄涡（horse-
shoe vortices，HV）和下通道涡为主。图中耦合下

端壁的极限流线来描绘二次流旋涡的涡动力学行

为。0° 攻角时前缘点附近来流滞止且扰动向上

游传播，导致前缘附近压力升高，存在压力梯度，

流场产生马蹄涡。极限流线显示流体在叶片前缘

不远处发生分离，分离线以一个鞍点起始，并分

别向两侧叶栅通道延伸。端壁旋涡的发展区域与

分离线基本重合，即马蹄涡产生之后，分为压力面分支

（horseshoe  vortices  of  pressure  surface  region，HP）
和吸力面分支（horseshoe vortices of suction surface
region, HS） , HP 和  HV 都向上卷起，脱离壁面并

造成流动分离。图中马蹄涡对应位置下端壁静压

卸载也说明了马蹄涡的分离趋势。卷起的马蹄涡

进入叶栅通道。HS 逐渐耗散，而 HP 在通道中横

向运动，到达相邻叶片的吸力面并继续向下游发

展。近年来的研究表明 HP由于与 PV旋向相同

而相互融合并在角区诱导分离壁角涡。图 8 （b）
为 0° 攻角下具有多个探头的叶型探针流场旋涡

识别结果，前缘叶型探针的存在诱发流场产生涡

流，尽管相对于 HP，叶型探针诱发的流向涡尺度

较小且在下游耗散，但在一定程度上影响了吸力

面流体的膨胀性能。在该工况下，当叶片前缘存

在叶型探针时，端壁二次流的结构差异不明显，

这说明该设计来流工况下叶型探针对叶栅端壁流

场的影响较小。

当气流攻角为 10° 时，如图 9所示，吸力面附

着涡层明显增加，气流绕过叶型探针之后形成较

长的尾迹，影响了附着涡层的分布。下端壁附近

流体在驻点处分离，HP 未沿流向发展，而是在通

道内横向压差的作用下，向相邻叶片的吸力面迁

移，直至中间栅距处与相邻叶片吸力面前缘发展

的 HS 相遇，两股流动轴向旋转方向相反，在端壁

上形成了一个稳定的螺旋点，旋涡识别结果也显

示此处涡核的轨迹线发生弯折。同时注意到：相

比于 0° 攻角情况，10° 攻角情况下，通道内横向压

力梯度升高，PV 强度较高，其与  HP 一起卷积后

向相邻叶片的吸力面发展，并沿径向上洗，尾缘

附近旋涡能发展到 30% 叶高位置。叶顶附近的

PV同样能下洗到  70% 叶高处，上下通道涡共同

造成了流场的气动损失增加。

由图 8看出，相比于  0° 攻角，在该大正攻角

来流情况下，叶片吸力面的附着涡层更为明显，

同时叶型探针对吸力面旋涡影响较大。为探究叶

型探针对端壁旋涡的影响，对叶片吸力面旋涡结

构进行拓扑分析。图 10分别为原始叶片和带有

 

(a) 原始叶片 (b) 具有叶型探针的叶片
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图 8    叶栅端壁流场旋涡结构 （α=0°，Qnond =100）

Fig. 8    Vortex structure of secondary flow in cascade endwall

（α= 0°, Qnond =100）
 

 

(a) 原始叶片 (b) 具有叶型探针的叶片
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图 9    叶栅端壁流场旋涡结构 （α=10°，Qnond =100）

Fig. 9    Vortex structure of secondary flow in cascade endwall

（α=10°，Qnond =100）
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叶型探针的叶片吸力面极限流线图谱。在大攻角

情况下，气流在吸力面前缘 SL0 处分离，并随后在

AL0 处再附后耗散，形成明显的沿展向分布的附

着涡层（Ⅰ）。SL0 和 AL0 包裹的区域即为原始叶

片吸力面附着涡层的发展区域。当存在叶型探针

时，探针诱导的流向涡“割裂”了分离线 SL0，并影

响附着涡层沿展向的分布。如图 10黄色线框所

示，中间叶高处探针诱导的流向涡与附着涡层产

生交互作用，在上下两侧分别形成两个旋向相反

的螺旋点（Sp）。上下端壁附近的探针诱导的流

向涡受端壁二次流的影响，分别只形成一个稳定

的螺旋点（Sp）,但上下端壁螺旋点附近旋向相反。

上半叶高的附着涡层（Ⅰ）在再附结点附近逐渐耗

散，而下半叶高的附着涡层向下游发展，附着涡

层在鞍点附近表现为局部闭式分离的特征，具有

局部闭式分离特征的附着涡层可能是影响带有探

针叶片负荷性能改变的主要因素。

叶型探针诱导的流向涡对两侧端壁旋涡影响

不大。SL1 将叶顶间隙泄漏涡分为附着泄漏区

（Ⅱ）和脱落泄漏涡流区（Ⅲ）。根据 Anto 等 [22] 的

彩色油流试验结果，SL1 为泄漏流跨过间隙到吸

力面时，与吸力面叶顶附近上洗的气流相互作用

位置标记线。同时 Key 等 [23] 指出在吸力面叶顶

附近还有一条再附线 AL1，将参与上洗到间隙泄

漏涡的气流与下洗气流分开。再附线  AL1 实际

指示出脱落的泄漏涡撞击到叶片吸力面上的位置。

左右两图对比可看出，无论是否存在叶型探针，

叶顶间隙泄漏流的结构和分布范围相差不大。下

端壁通道涡受探针尾迹涡流的影响，发展区域有

所增加。尽管极限流谱显示下端壁旋涡的分离线

SL2 分布一致，但下端壁通道涡和角涡的强度和

上洗高度有所增加，这可能是受下端壁前缘叶型

探针诱导的流向涡导致的。因此，当叶片前缘具

有叶型探针时，探针加剧流场堵塞，且诱导产生

涡流与端壁处旋涡发生交互影响，造成流场内的

损失增加。

 3.3   叶型探针对叶栅通道流场损失

当跨声速叶栅通道存在激波时，由可压缩性

导致的激波损失在整个不可逆流动损失中将占据

30% 以上的比例[24]。本节对叶栅通道中的流场损

失进行研究，目的在于理清二次流及旋涡对于跨

声涡轮叶栅流场流动损失的深层次影响机理，同

时重点关注叶型探针对流场损失的影响。以总压

损失系数（Cpt）衡量流场流动损失的大小，定义

如下：

Cpt =
pt,in− pt

pt,in− ps,in
（6）

式中 pt 为总压。总压损失系数越大，说明此处流

动损失越大。而二次流被定义为与主流方向不一

致的流动。通常指定 50% 叶高位置的叶栅中间

节距位置处的流动方向为主流方向。从主流视角

看去时，看到的矢量即为二次流矢量[25]。沿主流

方向选取了如图 11所示 8 个切面作为特征面，切

面法向量方向与主流流线方向重合。#1 和 #2 为

进口截面；#3、#4 和 #5 分别为有效叶栅通道的进

口、曲率最大位置及出口截面；#6 和 #7 均为叶栅

吸力面的斜切口区域，气流继续在此区域内膨胀

加速，达到超声速；#8 为叶栅的尾缘出口截面。

以上述 8 个特征面，研究叶栅流场通道中的二次

流及流动损失。

图 12为叶栅通道各特征截面马赫数与二次

流总压损失分布图，其中图 12（a）给出了原始叶

栅上述 8 个特征面的马赫数分布云图和二次流速

度矢量分布，来流攻角为 10°。图中速度矢量的
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图 10    叶片吸力面极限流线（α=10°）

Fig. 10    Limiting streamlines of blade suction surface （α=10°）
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长短代表该处二次流强度的大小，速度矢量的颜

色则耦合了该处总压损失的大小。每个特征面左

侧为叶片的吸力边，右侧为相邻叶片的压力边。

从图中可以看到通道前缘的二次流强度较小，且

影响区域主要集中在叶根和尖区附近。而自#5
截面之后的斜切口区域二次流强度较高，形成明

显的旋涡。旋涡从端壁脱落、发展并参与上洗和

下洗运动，使整个通道内的流动损失增加。结合

上一节研究，考虑各个特征面二次流分布，#1截

面端壁旋涡主要为 HS；#2截面显示吸力边沿展

长方向已经出现了局部超声速区，这是由于大正

攻角情况下，来流在前缘堵塞。超声速气流在叶

栅通道中偏转，释放出一系列斜激波，同时吸力

边壁面附近也具有二次流速度矢量，此处总压损

失主要是由激波导致的。#3截面显示下端壁的

PV 在横向压力梯度的作用下已经发展到吸力面，

形成明显的旋涡。同时值得注意的是，#3 截面的

吸力边出现了一个沿展向分布的低速涡流区，如

黄色箭头所示，该低速区内二次流的强度较低。

结合图 10可知此处为附着涡层。该附着涡层具

有局部闭式分离的特征，产生流动损失。尖区泄

漏流在#4出现，一开始强度较低，且与上通道涡
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#3 #4

#5

#6

#7

#8

图 11    叶栅通道特征面示意图

Fig. 11    Schematic diagram of characteristic plane of

cascade passage
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图 12    叶栅通道各特征截面马赫数与二次流总压损失分布（α=10°）

Fig. 12    Distributions of Mach number and total pressure loss of secondary flow on characteristic planes of cascade passage （α =10°）
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方向相反，未形成明显旋涡。随后上通道涡耗散，

而泄漏流强度逐渐加强，形成顺时针的泄漏涡，

泄漏涡脱落壁面向通道中间节距处发展。尖区附

近气流马赫数较高且泄漏涡的强度较大，因此尖

区尾缘附近的气动损失由泄漏涡损失和激波损失

共同造成。在下端壁附近，随着下通道涡和集中

脱落涡的发展，尽管二次流矢量和影响区域较大，

但下端壁总压损失小于叶顶尖区处损失，说明了

跨声速涡轮叶栅叶顶间隙处存在的激波对总压损

失具有重要的影响。

图 12（b）为具有叶型探针的叶栅通道的马赫

数和二次流速度矢量分布。相比原始叶片叶栅，

探针对通道内马赫数的分布影响不大。#1 截面

探针附近具有小规模的二次流动，产生一定的流

动损失。#3 和 #4 截面吸力边沿展向分布的附着

涡层范围明显增大，涡层内二次流矢量较小，但

当地局部总压损失系数可达到 3 左右。该处附着

涡层的发展是受到#2 截面局部超声区产生的斜

激波和探针诱导的流向涡共同导致的。该附着涡

层具有明显的低速、高损失特征，同时附着涡层

Cpt

Cpt

加剧了不同叶高处流场的差异。如 #5截面中蓝

色箭头所示为气流绕过尾缘点后形成的尾迹，对比

图 12（a），尾迹沿展向的分布不均匀，栅后流场的

速度亏损区有所增加。为充分评估叶型探针对跨

声速叶栅通道损失的影响，给出了原型叶栅和带

有探针的叶栅在 #1、#3、#5、#7 四个通道截面下

质量流量平均的总压损失系数（ ）沿展向分布

规律，如图 13所示。在 #1 所示的进口截面处，探

针头部诱导产生流向涡，引起部分总压损失。探

针所在展向位置的质量流量平均的总压损失系数

可达 0.02，在该跨声速工况下相当于 927 Pa 的总

压降。同时对比原始叶栅 曲线可知：叶顶处和

中间叶高位置处形成突跃型的“尖峰”，而下端壁

附近处流向涡并未形成突跃型的“尖峰”,这说明

叶顶处和中间叶高处流向涡只在该 0.1 展长范围

内发展和耗散，未与叶顶间隙泄漏流等其他二次

流动相互作用；叶根附近探针诱导的流向涡与下

通道涡相互作用，使下端壁二次流强度加强，流

动损失增加。综合图 8旋涡可视化结果，分析原

因可能是探针诱导的流向涡和下端壁通道涡具有
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图 13    原型叶栅和带有探针的叶栅通道各特征截面质量流量平均的总压损失系数展向分布

Fig. 13    Spanwise distribution of averaged mass flow rate total pressure loss coefficient on characteristic planes of

clean and instrumented cascades
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Cpt

Cpt

Cpt

Cpt

相同的旋转方向，因而能够相互融合和发展。而

叶顶处流向涡与上通道涡旋向相反，泄漏流还未

在此处跨过间隙，形成流动，因此被上端壁流向

涡逐渐耗散。#3 为叶栅有效通道进口截面，由于

大攻角流动下堵塞效应严重，出现了附着涡层，

而探针诱导的流向涡加剧了附着涡层引起的流动

损失。在叶片 0.35 和 0.6展长位置处，附着涡层

厚度最厚，对应于吸力面上两个稳定的螺旋点。

局部放大图可看出叶根位置处的探针诱导的流向

涡增加了下端壁二次流强度。相比于原型叶栅，

探针使整个截面内 增加了 20.4%。#5为有效

叶栅通道出口截面，此时流场内主要流动损失为

脱落的泄漏涡产生的叶顶间隙泄漏损失、气流在

尾缘交汇产生的尾迹损失等。由探针造成的

相比原始流场增加了 15.1%。在  0～0.1 展长内，

曲线较一致，这是下通道涡向上发展和抬升导

致的。由图 10旋涡可视化结果，探针诱导的流向

涡和下通道涡融合后，沿叶高方向继续抬升。在

#7 所示的出口截面处，下通道涡抬升至 0.4 展长

位置，而原型叶栅下通道涡发展到 0.2 展长位置

处。探针造成的截面 的增加幅度进一步减小，

达到 7.4%。

 4    结　论

本文采用数值模拟的方法，分别对跨声涡轮

叶栅和前缘具有叶型探针的叶栅进行研究，得出

以下结论：

1） 前缘叶型探针影响了叶片加载性能，且影

响效果受气流攻角的变化明显。在零度攻角和负

攻角下，叶型探针对叶片加载性能影响相对较小。

在零度攻角下，叶型探针具有正向加载效果。在

正攻角下，前缘叶型探针引起跨声速涡轮叶栅流

道堵塞严重，探针压力侧和吸力侧压差急剧增加，

叶片近壁面速度分布受探针下游尾迹影响较大。

2） 零度攻角时，叶型探针诱发流体产生流向

涡，尽管尺度相对马蹄涡较小且很快耗散，但在

一定程度上影响了吸力面流体的膨胀性能。在大

正攻角下，气流绕过叶型探针之后形成较长的尾

迹，吸力面出现一个明显的附着涡层，该涡层具

有局部闭式分离的特征，是影响带有探针的叶片

负荷性能的主要因素。叶型探针诱导的流向涡对

端壁旋涡影响不大。叶根附近叶型探针诱导的流

向涡和通道涡旋向相同，使下端壁旋涡抬升范围

有所增加。

3）  对大正攻角下叶栅通道各特征面的二次

流速度矢量进行提取，上端壁和下端壁二次流分

别参与下洗和上洗运动，造成跨声涡轮叶栅出口

流场流动损失。叶顶间隙内马赫数较高，激波与

旋涡作用强烈。叶型探针诱导的流向涡增加了吸

力面附着涡层的强度，尽管附着涡层内的二次流

矢量较小，但依旧造成较大损失。

4）  叶型探针对叶栅通道造成的损失在总流

动损失中的占比沿流向逐渐减小。叶栅通道前缘

损失主要由叶型探针及附着涡层主导，探针可使

前缘通道截面总压损失增加 20.4%。而叶片尾缘

损失主要由尾迹、泄漏损失等组成，相比原始叶

栅流场，探针造成的栅后总压损失的增幅缩小到

7.4%。
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