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摘要:为深入了解低雷诺数下增压级正交叶片叶型表面的流动特性,发展高效的附面层调控策略,
以高负荷增压级正交叶片某一截面处的叶型为研究对象,通过高精度参数化方法对该叶型进行改

型设计。利用数值模拟手段,研究了低Re(Re=1.0×105)下层流分离及转捩对不同叶型的响应特

性,阐明了前缘形状及叶片压力梯度对典型增压级叶型附面层发展的调控机制。结果表明:前缘压

力尖峰和前加载压力梯度分布均能够有效抑制低Re下分离泡发展,消弱近壁区回流强度,将设计

工况点叶型损失分别降低12.4%和12.5%,同时拓宽了低损失攻角范围;前缘压力尖峰耦合前加

载压力梯度分布同时继承了上述优点,能够更大限度地提升低雷诺数下叶型的气动性能。相比于

原始叶型,设计工况点叶型损失降低18.9%。该研究结果为低Re下增压级叶型的气动设计和流

动调控提供有益借鉴。
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Abstract:Thispaperaimstoprovideacomprehensiveunderstandingoftheflowcharacteristicsof
theorthogonalbladesurfaceoftheboosterstageatalowReynoldsnumber,aswellasdevelopef-
ficientstrategiesforboundarylayercontrol.Tothisend,abladeprofileextractedfromacertain
sectionoftheorthogonalbladesusedinahigh-loadboosterstageismodifiedusingahigh-preci-
sionparameterizationmethod.Then,numericalsimulationisconductedtocomparethelaminar
separationandtransitionprocessesundervariousbladegeometryconditionsatRe=1.0×105.
Themechanismsbywhichthegrowthofboundarylayerscanbecontrolledthroughtheleading
edgeanddistributionofpressuregradientsareexplained.Theresultsshowthatboththespike

*收稿日期:2023-02-08。 作者简介:徐华锋(1999—),男,硕士生;赵胜丰(通信作者),男,研究员。 基金项目:国家科

技重大专项资助项目(J2019-Ⅱ-0004-0024)。
网络出版时间:2023-05-11 网络出版地址:https:∥kns.cnki.net/kcms/detail/61.1069.T.20230510.1610.006.html



 第11期 徐华锋,等:低雷诺数下前缘形状耦合压力梯度调控附面层机理研究

 http:∥zkxb.xjtu.edu.cn 

neartheleadingedgeandfront-loadedpressuredistributioncaneffectivelysuppressthegrowthof
thelaminarseparationbubbleatalowReynoldsnumber,therebyreducingthestrengthofreverse
flowinthenear-wallregion.Comparedtothebaselinecase,theprofilelossisreducedby12.4%
and12.5%,respectively.Inaddition,theincidencerangeoflowflowlossesisalsoextended.
Thesuperpositionofthespikeneartheleadingedgeandfront-loadedpressuredistributionis
foundtobemoreeffectiveinenhancingtheaerodynamicperformanceoftheblade,resultinginan
18.9%reductioninlosscomparedtothebaselinecase.Theseresultsprovidevaluableguidance
forthedesignandflowcontrolofbladesinaboosterstageoperatingatalowReynoldsnumber.
Keywords:lowReynoldsnumber;boosterstage;leadingedgepressurepeak;loadingdistribution;

boundarylayer

  增压级作为航空发动机压缩系统的重要组成部

分,具有叶尖切线速度低、负荷高、流道呈现负曲率

的特点。在高空状态下,基于叶片弦长的特征雷诺

数(Re)迅速降低,甚至处于临界值以下。此时,叶
片表面层流区迅速扩展,层流边界层在强烈的逆压

梯度作用下极易发生分离,转捩完成后诱导出层流

分离泡,导致叶型损失显著增加,也严重制约压气机

部件的效率和稳定裕度的提升。因此,亟需理解高

空低Re环境下增压级叶型表面的分离、转捩特性,
发展高效的设计方法及流动调控策略,最大限度地

削弱低雷诺数效应对增压级叶型气动性能的不利

影响。
自20世纪60年代以来,国内外科研人员对压

气机叶型表面分离、转捩流动特征及调控策略开展

了大量研究。Horton[1]概述了低Re下叶片表面层

流分离的流动机理,并提出了基于半经验的经典分

离泡预测模型。Tselepidakis等[2]采用耦合转捩预

测的k-ω 湍流模型研究了某可控扩散叶型前缘的流

动特性,表明叶片前缘发生层流分离,且分离泡随攻

角增大而迅速增大。Leggett等[3]分别采用雷诺平

均(RANS)和大涡模拟(LES)方法,预测低Re下

V103叶型的气动损失,结果表明在设计工况下

RANS和LES预测的结果基本一致,并且都可以捕

捉到叶片表面的分离和转捩过程。Liu等[4]通过高

保真 直 接 数 值 模 拟 和 实 验 研 究,探 讨 了 范 围 从

4.5×104到1.2×105 不同Re下,压气机叶片表面

分离现象及其尾迹特征。结果显示,随着Re增加,
叶片表面层流分离泡长度和厚度会减小,但叶片尾

缘流动分离几乎不会受到Re影响。
在研究低Re叶片吸力面分离及转捩损失机理

的基础上,研究人员随后开展了层流分离及转捩调

控策略的研究,以期提升低Re下叶片的气动特性。
具体包括:壁面粗糙度或绊线等壁面处理技术[5-7],

壁面压力梯度调节、仿生学前缘设计等叶片修型方

法[8-9]以及壁面抽吸、局部变形面和等离子体合成射

流激励等主动控制激励器策略[10-12]。上述结果表

明:当采用合理的流动调控策略重新组织叶片表面

的层流分离及转捩特性时,有望显著提升低Re下

压气机叶片的气动特性。
国内在低Re条件下压气机叶型流动特征及转

捩调控的研究起步较晚,文献[13]叙述了压气机叶

片的高空低雷诺数效应,文献[14-16]运用数值方法

研究了低Re下叶片表面层流分离的调控策略,文
献[17-18]对叶型进行优化设计,获得低Re下抗分

离的新叶型。这些研究指出,有效控制叶型吸力面

附面层发展是解决叶片低雷诺数效应问题的关键,
在峰值Ma后,保持均匀的气流扩散、减小逆压梯度

能够抑制分离泡的发展,提高叶片的抗分离能力。
总的来看,高空低Re效应会明显改变压气机

内部流动损失特性,从而严重恶化压气机的气动效

率和稳定工作裕度。已有研究结果表明,提升低Re
下叶型性能的关键在于抑制叶片表面分离泡的生成

和发展。叶片修型方法凭借结构简单、易于实现等

优点,在流动控制中获得广泛应用。然而,已有的研

究主要集中在单一的流动策略上,而对于耦合流动

控制影响研究较少。此外在高Re下,前缘压力尖

峰被视为一种不利的能量扰动导致附面层提前转

捩,摩阻损失增大而增加叶型损失[19-21]。在低Re
下,为增强流体抗分离能力,通常利用壁面处理在局

部产生较强扰动,促进近壁动量交换,因此前缘压力

尖峰在低Re下能否作为有效转捩调控策略以及对

叶片表面附面层的影响及机制尚未明晰,亟需进一

步研究。
基于此背景,本文针对高负荷增压级下压流道

内正交叶片某一截面处的叶型为研究对象,通过用

形状函数变换(CST)[22]造型方法进行改型设计,利
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用数值模拟手段,研究了低Re下层流分离及转捩

特性对不同叶型的响应规律,阐明了增压级典型叶

型关键几何参数对附面层发展的调控机制,相关结

果为适应于高空低Re流动条件的高负荷增压级先

进叶型设计方法提供一定理论支撑。

1 数值计算方法

1.1 研究对象

本文研究对象为高负荷增压级下压流道正交叶

片某一截面处的叶型(标注为叶型A),设计进口马

赫数(Ma)为0.6,弦长为26.9mm。该基元级叶型

如图1所示,其中β1、β2 和βs分别表示进、出口气流

角和安装角,Cax 和s分别表示轴向弦长和叶型栅

距。该叶型部分几何和气动参数如表1所示。

图1 叶型A基元级示意图

Fig.1Cascade-Acascadeparameters

表1 叶型A的部分关键几何及气动参数

Table1Keygeometryandaerodynamicparametersofcascade-A

设计参数 数值

弦长/mm 26.9
轴向弦长/mm 22.907

稠度 2.19
进口气流角/(°) 140.59
出口气流角/(°) 104.85

安装角/(°) 121.8
当量扩散因子 0.48
进口马赫数 0.6
进口雷诺数 1×105

在原始叶型A的基础上,在保证关键几何参数

不变的前提下,通过利用CST方法进行型面优化。
该方法由类别函数C(φ)和形状函数S(φ)相乘,再加

上一个表示尾缘特征的函数来拟合叶片型线,即为

ξ(φ)=C(φ)S(φ)+φΔξ (1)

式中:φ=x/C为叶片无量纲横坐标;ξ(φ)=y/C为

叶片无量纲纵坐标;Δξ=ΔyTE/C 为叶片尾缘无量

纲厚度,ΔyTE 为叶片尾缘厚度。类别函数C(φ)一般

定义为C(φ)=φN1 (1-φ)N2,N1、N2 为控制参数,
用来定义叶片基本外形。形状函数S(φ)一般采用

n阶Bernstein多项式线性加权求和,即 S(φ)=

∑
n

r=0
Ar

n!
r!(n-r)!

(φ)r (1-φ)n-r,Ar 为控制参数。

本文综合考虑控制变量数目和拟合精度,形状函数

选用7阶Bernstein多项式,最终叶片吸力面或压力

面型线分别用如下函数拟合

ξ(φ)= [φN1 (1-φ)N2]·

[∑
7

r=0
Ar(φ)r(1-φ)7-r]+φ(ΔyTE)/C (2)

  利用CST方法,将原始叶型载荷前移,获得叶

型B;引入前缘修正,获得了带有前缘压力尖峰叶型

C;将叶型C的载荷前移获得前缘压力尖峰耦合载

荷梯度叶型D。4种基元级叶型示意、厚度分布和

吸力面型线倾斜角变化分别如图2~4所示。可以

看出,3个变型叶型B、C和D的最大厚度有所减

少,前加载叶型B的最大厚度位置向前移动了17%
轴向弦长;带有前缘尖峰叶型C最大厚度位置基本

保持不变;前缘尖峰耦合载荷梯度叶型D的厚度在

20%~60%轴向弦长处有一段平台式分布特征,且
均有一定幅度减小。两个前加载叶型B和 D在

40%轴向弦长前吸力面型线倾斜角降低幅度更大;
前缘尖峰耦合载荷梯度叶型D在30%~40%轴向

弦长处倾斜角保持相对平缓的分布,40%~80%轴

向弦长处倾斜角变化较为剧烈;叶型C倾斜角变化

和原始叶型 A类似,但前缘处倾斜角变化明显,前
缘半径变大。

图2 4种基元级叶型示意图

Fig.2Fourtypesofcascadediagrams
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图3 4种叶型厚度分布的对比

Fig.3Comparisonofthicknessdistributionoffourcascades

图4 4种叶型吸力面型线倾斜角分布

Fig.4Inclinationangledistributionofsuctionsurfaceof
fourcascades

1.2 数值计算方法

本文采用CFX软件进行数值计算,选取耦合转

捩γ-Reθ 模型的SSTk-ω湍流模型,计算域进口位于

叶片上游1.5倍轴向弦长处,给定总温、总压和气流

角;出口位于叶片下游2倍轴向弦长处,给定平均静

压。叶片表面给定绝热无滑移边界,计算域周向和

展向 给 定 周 期 性 边 界 条 件。计 算 网 格 为 Auto-
Grid5生成O4H结构化网格拓扑,近壁面网格尺度

加密处理,保证y+≤1,经网格无关校核(见图5)确
定单层网格数约为5万,计算网格如图6所示。

1.3 数值计算结果校核

为验证本文数值计算方法的可靠性,利用文献

已有实验数据的 V103叶型进行数值校核。V103
叶型作为典型高亚声速压气机叶型,设计进口Ma=
0.67,在低雷诺数下表现为层流分离转捩模式[23],与
本文研究的叶型来流进口马赫数为0.6相近。采用与

1.2节完全相同的计算参数设置,计算和实验获得的

Re=1.5×105 下叶片表面等熵 Ma(Maisen)分布如

图7所示。

图5 网格无关性验证

Fig.5 Meshindependencystudy

图6 计算域网格示意图

Fig.6Thegridforcalculation

图7 V103叶型等熵 Ma数值计算和实验结果对比

Fig.7ExperimentalandnumericalresultsofMadistribution
forV103cascade

整体来看,Re=1.5×105 下计算获得的叶片表

面等熵Ma的分布和实验结果吻合较好,特别是数

值计算准确捕捉到了叶片吸力面40%~60%轴向

弦长处的“平台式”载荷分布,表明本文采用的数值

计算方法成功预测了低Re下叶片表面层流分离泡

的尺寸和位置。因此,说明本文的数值计算方法在

预测低Re下压气机叶片分离、转捩特性方面具有

很高可信度。
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2 结果分析与讨论

2.1 叶型变化攻角-总压性能分析

本文在来流进口马赫数为0.6、雷诺数为1.0×
105、湍流度为3.8%的条件下,以处在下压流道中

高负荷增压级正交叶片某一截面处的叶型为原始叶

型,采用CST方法进行改型设计,通过对平面叶栅

开展数值研究,获得叶型变化前、后的气动性能

特性。
图8定量衡量了叶型变化前、后的叶型攻角i

特性。其中,总压损失定义如下

ω=P01-P02

P01-P1
(3)

式中:P01、P02分别表示计算域进、出口总压;P1 表

示计算域进口静压。由图8可以看出,改型后的3
种叶型B、C、D的总压损失均低于原始叶型A,低总

压损失攻角范围明显增大,尤其是前缘尖峰耦合载

荷梯度叶型D的负攻角范围的性能得到大幅度提

升。相比于原始叶型,设计工况下3种改型叶型损

失分别降低了12.4%、12.5%和18.9%。

图8 4种叶型的攻角特性

Fig.8Incidencecharacteristicoffourcascades

图9分别给出了4种叶型在,0°、±2°、±4°攻角

下的吸力面位移厚度沿流向分布图。位移厚度定

义[24]如下

δ* =∫
δ

0

1-ρux

ρEuE  dx (4)

式中:δ代表边界层名义厚度;ρ、u分别代表密度和

速度;下标E代表主流。位移厚度δ* 在一定程度上

反映了层流分离及转捩特性导致边界层迅速增长而

诱发的堵塞效果。可以看出4种叶型的位移厚度沿

流向缓慢增长,且攻角越大,位移厚度增长越快。在
不同攻角下,叶型A和叶型C在40%~60%轴向弦

长处位移厚度达到局部峰值;叶型B和叶型D在不

同攻角下位移厚度局部峰值前移至25% ~40% 轴

向弦长处。上述结果表明,前缘形状和压力梯度对

叶片表面的分离及转捩特性均有显著的调控效果。

(a)叶型A

(b)叶型B

(c)叶型C

(d)叶型D
图9 不同攻角下叶片表面边界层位移厚度分布

Fig.9Displacementthicknessdistributionofboundarylayer
onbladesurfaceunderdifferentincidence

图10分别给出了4种叶型在0°、±2°、±4°攻
角下的吸力面动量厚度沿流向分布。动量厚度定义

如下

θ=∫
δ

0

1-ux

uE  ρux

ρEuE
dy (5)

  动量厚度一定程度上反映叶型损失的大小,且
动量厚度急剧增大的位置近似认为是转捩位置。
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4种叶型动量厚度分布结果进一步证明了转捩特性

对前缘形状和压力梯度较为敏感,且转捩完成后,湍
流区动量厚度增长速率也存在一定差异,从而影响

整体气动损失水平。具体来说,原始叶型A和叶型

C在不同攻角下,尾缘处θ变化不大,而叶型B和

叶型D在不同攻角下,尾缘处θ随攻角的减小而

减小。

(a)叶型A

(b)叶型B

(c)叶型C

(d)叶型D
图10 不同攻角下叶片表面边界层动量厚度分布

Fig.10 Momentumthicknessdistributionofboundarylayer
onbladesurfaceunderdifferentincidence

2.2 前缘形状对附面层发展的调控机制

叶片吸力面转捩位置直接决定了分离泡的结构

和边界层增长速率。高Re下,叶片表面分离尺度

较小,湍流区黏性耗散对叶型损失有决定性影响。
此时,前缘压力尖峰通常由于触发转捩提前而显著

增加湍流区黏性损失,最终恶化压气机性能。但是,

低Re条件下,层流区迅速扩展,层流分离尺度(或
分离泡大小)则成为叶型损失产生的主导因素。此

时,前缘压力尖峰在前缘局部产生较强扰动,加强高

低速区动量交换,触发转捩提前而抑制分离泡发展,
有望降低气动损失。

图11对比了4种叶型吸力面载荷分布。可以

看出,当引入前缘尖峰后,吸力面“平台式”载荷区的

位置及大小表现出显著差异,表明分离及转捩特性

发生明显改变。

图11 i=0°时吸力面等熵 Ma分布

Fig.11SuctionsurfaceisentropicMadistributionunderi=0°

图12给出了i=0°时叶型 A和叶型C吸力面

壁面摩擦系数Cf分布情况,表2给出了层流分离点

(xs)和湍流再附点位置(xr)。可以看出,层流分离

点位置几乎不受前缘压力尖峰的影响,而湍流再附

着点由于前缘压力尖峰的存在而向叶片前缘移动,
即前缘压力尖峰的存在减小了层流分离泡的长度。
对比叶型A和叶型C可以看出,吸力面层流分离泡

(LaminarSeparationBubbles,LSB)长度LLSB减少

了接近10%轴向弦长。显然,在低雷诺数下,前缘

压力尖峰可以有效地抑制层流分离泡的发展,减小

流动损失。

图12 i=0°时吸力面壁面摩擦系数Cf分布

Fig.12Skinfractioncoefficientdistributionunderi=0°
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表2 叶型吸力面层流分离泡结构

Table2StructureofLSBonthesuctionsurfaceofcascade

叶型 (xs·C-1
ax )/% (xr·C-1

ax )/% (LLSB·C-1
ax )/%

叶型A 38.3 66.1 27.8

叶型C 38.7 63.2 24.5

为进一步分析前缘压力尖峰对分离泡发展的

调控机理,图13给出了i=0°时两种叶型吸力面近

壁区速度场分布,其中uin为进口速度,虚线为形状

因子 H12分布。形状因子 H12为边界层位移厚度和

动量 厚 度 的 比 值,反 映 了 边 界 层 速 度 型 分 布,

Walker[25]把 H12=3.7作为压气机叶片表面流动

分离的判断准则。可以看出,0°攻角下峰值位置近

似表示分离泡最大厚度位置(也即是转捩位置),
且 H12峰值越大,分离泡越厚,近壁区回流越强。
对比发现:前缘压力尖峰在设计攻角(i=0°)下明

显减小了 H12峰值,对应的分离泡最大厚度也相应

减小,这进一步证明前缘压力尖峰能够有效调控

附面层转捩特性,从而消弱层流分离尺度,减小气

动损失。

(a)叶型A

 
(b)叶型B

图13 i=0°时叶型吸力面近壁面速度分布云图

Fig.13Velocitycontoursnearthewallofsuctionsideofcascadeunderi=0°

  图14给出了i=0°叶型吸力面流向沿20%~
70%轴向弦长处边界层速度型分布。可以看出,在
分离之前(x/Cax=30%),边界层内速度型发展平

缓,厚度较薄。随着气流向下游发展,进入逆压区

域,边界层动量迅速减少,开始出现流动分离。在

x/Cax=40%处,叶型 A和叶型C边界层速度型上

扬挤压主流,形成更加饱满的速度型,发展出分离剪

切层。结合图13可以看出,此时边界层内部形成分

离泡结构,在其后部出现回流现象,加大了流动掺混

损失。在70%轴向弦长处,叶型A和叶型C速度型

呈现典型的湍流边界层特征,表明转捩完成。对比

来看,在x/Cax=40%位置上游,叶型A和叶型C边

界层速度分布相似。但是,当转捩完成后(x/Cax=
50%),引入的前缘压力尖峰能够通过抑制分离泡的

发展,延缓边界层增长,湍流区各流向位置处边界层

厚度减小,降低气动损失,这和上文结论一致。

(a)x/Cax=20%
 

(b)x/Cax=30%
 

(c)x/Cax=40%
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(d)x/Cax=50%
 

(e)x/Cax=60%
 

(f)x/Cax=70%
图14 i=0°时吸力面沿不同流向位置近壁面速度型分布

Fig.14Velocityprofilesofdifferentstreamwiselocationsunderi=0°

  图15给出了i=-4°和i=4°两种叶型吸力面

近壁区速度分布云图。可以看出,在非设计攻角下,
带有前缘压力尖峰叶型C的分离泡增长幅度均小

于叶型A,近壁低能回流大幅减小,且分离泡下游湍

流区边界层增长更为缓慢,明显减小了尾缘流动堵

塞和掺混损失。上述结果表明:当通过合理设计前

缘形状,所引入的前缘压力尖峰能够在设计和非设

计攻角下,有效调控叶片表面转捩特性,抑制分离泡

发展,消弱甚至消除尾缘大尺度流动分离,降低气动

损失,从而更加适应于低Re流动条件。

(a)叶型A,i=-4°
  

(b)叶型C,i=-4°

(c)叶型A,i=4°
  

(d)叶型C,i=4°
图15 i=-4°和i=4°时两种叶型吸力面近壁区速度分布云图

Fig.15Velocitycontoursnearthewallofsuctionsideoftwocascadesunderi=-4°andi=4°

2.3 压力梯度对附面层发展的调控机制

除了引入前缘尖峰外,通过合理调整叶片压力

梯度,也有望控制叶片表面分离、转捩过程,降低叶

型气动损失。本文在进行叶型表面压力梯度分布调

整时,将0°攻角时吸力面峰值 Ma位置前移至8%
轴向弦长处(见图11),获得前加载叶型B。详细对

比了叶型 A和叶型B两种叶型表面分离、转捩特

性,明晰压力梯度分布对附面层发展的调控机制。
图16给出了i=0°时吸力面壁面摩擦系数Cf

分布情况。可以看出,叶型B在x/Cax=25.6%轴向

位置处发生层流分离,在x/Cax=46.5%位置处发生

湍流再附,相比于原始叶型A,前加载叶型表面分离

泡长度减小6.9%Cax。这表明:叶型压力梯度前移能

够有效抑制分离泡发展,进而影响气动损失大小。
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图16 i=0°时吸力面壁面摩擦系数Cf分布

Fig.16Skinfractioncoefficientdistributionunderi=0°

  图17给出了i=0°两种叶型吸力面近壁区速度

分布云图。可以看出,前加载叶型B吸力面分离泡

位置前移,分离泡长度和最大厚度均有所降低,对应

的H12峰值减小。另外,从图18中湍流度分布云图

可知,在转捩完成后,分离泡下游的高湍流度区域也

显著缩小,表明湍流区黏性耗散也有所降低。因此,
前加载压力梯度分布能够同时减小分离泡内部转捩

损失和湍流区黏性耗散损失,从而显著提升低Re
下叶型气动性能。

(a)叶型A

 
(b)叶型B

图17 i=0°时两种叶型吸力面近壁区速度分布云图

Fig.17Velocitycontoursnearthewallofsuctionsideoftwocascadesunderi=0°

(a)叶型A

 
(b)叶型B

图18 i=0°时两种叶型近壁区湍流度分布云图

Fig.18Turbulenceleveldistributioncontoursnearthewalloftwocascadesunderi=0°

  上述研究结果表明,前缘压力尖峰和前加载压

力梯度均能调控转捩进程,从而降低叶型气动损失。
同时可以注意到,在负攻角条件下,原始叶型吸力面

分离泡尺度较大,当通过前缘压力尖峰或载荷前移

抑制吸力面分离泡发展时,能显著改善叶型气动性

能。但是,随着正攻角逐渐增大,叶片吸力面速度峰

值Ma前移,分离泡尺度逐渐减小乃至消失。因此,
较大正攻角下通过前缘压力尖峰或载荷前移来抑制

分离泡发展,从而降低损失的效果不明显,甚至当正

攻角下分离泡被完全消除后,前加载压力梯度分布

有可能导致尾缘附近出现湍流分离,叶型损失迅速

增大,从而限制了正攻角失速范围的提升。
为探究前缘压力尖峰与前加载压力梯度对转捩

特性及气动损失的耦合调控作用,将带有前缘压力尖

峰的叶型C载荷进一步前移,获得叶型D。图19给

出了前缘压力尖峰耦合前加载叶型D在不同攻角下

吸力面近壁区速度分布云图。可以看出,在不同攻角

下前缘压力尖峰耦合前加载叶型D吸力面 H12均保
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持较低水平,且转捩位置进一步前移,对应的分离泡

长度和最大厚度也进一步较小。这表明,前缘压力尖

峰耦合前加载叶型D继承了前缘压力尖峰和载荷前

移带来的气动优势,能够更大幅度地提升低雷诺数下

叶型的气动性能。该结果能够为低Re下增压级下压

流道典型正交叶型设计提供有益借鉴。

(a)i=-4°
 

(b)i=0°
 

(c)i=4°
图19 叶型D在不同攻角下吸力面近壁区速度分布云图

Fig.19Velocitycontoursnearthewallofsuctionsideofcascade-Dunderdifferentincidence

3 结 论

本文以高负荷增压级下压流道内正交叶片某一

截面处的叶型为研究对象,通过高精度参数化方法

对原始叶型进行改型设计,获得适合3套不同几何

构型的增压级叶型。利用数值计算方法对比了低

Re下不同叶型的附面层发展特性,阐明了低Re下

前缘压力尖峰耦合压力梯度对转捩及损失的调控机

制,主要结论如下。
(1)低雷诺数下引入前缘压力尖峰能够在不引

起前缘流动分离的情况下,增强分离泡近壁区动量

交换,从而诱发转捩提前,减小分离泡尺寸,降低了

分离泡内部回流强度,相比于原型,设计点叶型总压

损失降低12.4%。
(2)在低雷诺数下,叶型载荷前移不仅能够通过

促使转捩提前发生来抑制分离泡发展,降低分离泡

内回流强度和转捩过程带来的损失,也能延缓湍流

边界层增长,降低湍流区黏性损失,使得叶型总压损

失降低了12.5%,从而大幅提升低雷诺数下叶片气

动性能。
(3)前缘压力尖峰耦合前加载叶型同时继承了

上述优点,能够更为显著地触发转捩提前,更大幅度

地延缓边界层增长,叶型总压损失下降了18.9%,
同时拓宽了低损失攻角范围,更进一步提升低雷诺

数下叶型的气动性能。
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