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基于端壁涡流发生器的压气机叶栅角区分离控制研究 *
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摘 要：为研究被动式涡流发生器抑制压气机叶栅横向二次流以控制角区分离的作用，设计了在叶

栅内部端壁处加装涡流发生器的控制方案，采用数值模拟的方法，详细分析了叶栅流场特性。结果表

明：涡流发生器可以有效地抑制叶栅内部横向二次流，改善角区流动，在最佳控制方案中，总压损失系

数下降 8.1%；放置于叶栅内部的涡流发生器能阻挡气流的横向流动，其尾部产生的流向涡与横向迁移

的端壁附面层相互作用，抑制了通道涡向吸力面的发展，并将主流高能流体卷入角区，增加角区流体动

量；涡流发生器的长度和高度都会影响流向涡的强度，流向涡的涡核高度与涡流发生器高度一致，最终

的控制效果由涡流发生器的长度和高度共同决定，只有当它们被合理选择，控制方案才能获得最佳控制

效果。
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Investigation of Corner Separation Control for Compressor
Cascade Based on Endwall Vortex Generator

LIU Yan-ming1，WANG Liang2，SHANG Dong-ran1，ZHU Rong1，JI Lu-cheng1
（1. School of Aerospace and Engineering，Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China；

2. AECC Hunan Aviation Powerplant Research Institute，Zhuzhou 412002，China）

Abstract： In order to study the passive vortex generator to suppress the crosswise secondary flow of the
compressor cascade to control the separation of the corner zone，a control scheme for installing the vortex genera⁃
tor at the inner end wall of the cascade is designed. With the method of numerical simulation，the cascade flow
field characteristics are analyzed in detail. The results show that VG can suppress the crosswise secondary flow ef⁃
fectively，which results in the improvement of corner region flow. In the optimum control scheme，the total pres⁃
sure loss coefficient decreases by 8.1%. The VG placed inside of cascade can resist the crosswise flow and the
streamwise vortex generated by VG can interact with the boundary layer in near end wall region，resulting in limit⁃
ing the development of passage vortex from pressure to suction side. Meanwhile stream-wise vortex entrains high
energy fluid to suction side corner region to increase momentum of corner fluid. Furthermore，the intensity of
streamwise vortex are influenced by both length and height of VG，and the height of streamwise vortex core is
same as the height of VG. Thus，the final control effect is decided by both length and height of VG. Only when
they are chosen reasonably，the optimal effect can be achieved.
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1 引 言

航空工业的发展，对航空发动机性能提出了更

高的要求。随着现代航空发动机向着高推重比的方

向发展，对压气机的设计也要求更高的级压比和效

率，而高的级压比意味着叶栅流道内会有较强的逆

压梯度，容易使附面层内低能流体产生分离，进而导

致损失的增加和效率的降低，严重影响压气机的性

能和稳定性［1-3］。因此，采用相应流动控制技术来抑

制压气机叶栅角区分离具有重要意义，众多国内外

学者已对此进行了大量有价值的研究工作。如附面

层抽吸气、翼刀技术、非轴对称端壁以及叶片弯掠技

术等都能取得较好的控制效果［4-7］。

涡流发生器（Vortex Generators，VG）最早在 20世
纪中期由 Taylor提出，最初被应用在飞机机翼上表面

用于延缓边界层分离，并取得了较好的效果［8］。作为

一种典型被动式流动控制部件，涡流发生器具有结

构设计简单、成本低廉和易于工程应用的优点，因而

在流动控制领域具有很高的研究价值和应用前景。

近年来，涡流发生器开始由外流引入内流，应用

于叶轮机械的流动控制。Law等［9］通过实验证明在

跨声速转子前安装涡流发生器可以提高压比和效

率。通过计算发现，在静叶吸力面加装涡流发生器

能够减小角区分离的面积［10］。李嘉宾等［11］的研究结

果表明，矩形和楔形涡流发生器都能够削弱叶栅内

横向二次流，减小流动损失。Agarwl等［12］在 Rotor 37
转子的吸力面上设计了多种涡流发生器方案，得到

了稳定裕度增大、压比降低的结果。Hergt等［13-15］针

对某平面叶栅进行了多种涡流发生器方案设计，实

验和计算结果均显示有效抑制了流动分离，改善了

角区流动。Diaa等［16-17］设计了两种非传统涡流发生

器，数值计算结果表明，叶栅内二次流被削弱，但总

压损失有所增大。

上述研究的共同特点：涡流发生器都安装在叶

栅外部端壁处或吸力面上。然而叶栅流道内的横向

二次流是角区低能流体堆积、产生流动分离的主要

原因之一［18］。将涡流发生器安放于叶栅流道内部，

这样其尾部产生的流向涡离吸力面角区更近，不容

易耗散，另外涡流发生器本身还能够起阻断横向二

次流的作用，这方面的研究在国内外都未见展开。

本文以可控扩散叶型（CDA）为研究对象，在叶栅内部

端壁处设计了多种结构参数的矩形叶片式涡流发生

器控制方案，通过分析不同方案下叶栅气动性能及

内部的流场特性，研究了涡流发生器结构参数对叶

栅性能的影响以及控制叶栅横向二次流的作用机

理，以便为今后涡流发生器在压气机中的应用提供

参考。

2 物理模型和计算方法

2.1 模型参数、网格及计算方法

本文针对可控扩散叶型（CDA）进行研究，其主要

几何参数由表 1给出。数值计算采用商业软件 AN⁃
SYS FLUENT完成，湍流模型为 Realizable k-ε model，
近壁面采用标准壁面函数法，压力-速度耦合采用

SIMPLE方法。固壁面均采用绝热无滑移条件，进口

边界条件为实验测得的总压沿径向分布条件、总温

以及气流进气角，来流冲角为 0°，出口给定平均静

压，周向交界面设定为周期性边界条件。

本 文 采 用 矩 形 叶 片 式 涡 流 发 生 器 ，厚 度 为

0.4mm，在前期计算中发现，涡流发生器的安装位置

和安装角度对最终的控制效果影响较大，若安装位

置靠近压力面，则不能有效阻挡低能流体向吸力面

的迁移以及通道涡向吸力面的发展，若过于靠近吸

力面，则会因壁面间相互作用太强而使流动变得更

复杂，如果安装角太小，就很难产生高强度的流向

涡，要是过大又会导致涡破裂甚至涡流发生器背风

侧发生分离，经过多次数值计算，本文得到了涡流发

生器控制效果较好时的位置和安装角，即二者选择

需同时考虑“能否产生较强流向涡”和“能否有效阻

断通道涡发展”两个方面。如图 1所示，涡流发生器

前缘点位置固定，位于叶栅前缘额线上且距吸力面

的距离为 1/5节距，涡流发生器与轴向的夹角固定为

45°。
采用混合型网格布置，S1流面方向，即叶栅流道

与涡流发生器的网格由于结构比较复杂，故采用非

结构化网格（图 2），展向采用结构化网格，上下端壁、

叶片及涡流发生器处的近壁面网格都进行了加密处

理，所有方案网格总数在 95万左右。

2.2 计算方法验证

采用与本文叶型相同的平面叶栅实验结果［5］对

Table 1 Main geometry parameters of cascade

Parameters
Blade height h/mm
Axial chord B/mm
Pitch t/mm
Inlet Ma

Inlet boundary layer δ/mm

Number
160
77.7
48
0.2
18
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计算方法进行验证。图 3给出了实验和计算所得出

口截面能量损失系数沿叶高的分布。

从图中可以看出，数值计算结果与实验结果在

端壁高损失区附近吻合较好，叶中比实验结果略大，

主要是因为在实验过程中考虑到叶中损失较小，所

以叶中测量点布置较少造成的，但在误差允许范围

内，可以认为本文采用的数值计算方法是比较可

靠的。

2.3 计算方案设计

将涡流发生器的长度 a和高度 c组合成多种方案

进行了计算，本文从中选取控制效果较好或具有代

表性的 5种方案进行分析，本文所分析方案的涡流发

生器结构参数由表 2给出。

3 数值模拟结果与分析

3.1 叶栅内部流场特性

图 4给出了每种方案吸力面及端壁的流线分布

图。由图可见，采用涡流发生器后，吸力面分离线位

置均被推后，分离高度均减小，这是因为来流经过涡

流发生器后会在其尾部产生一个流向涡，流向涡在

涡心以下区域的诱导速度与端壁附面层的迁移方向

相反，这样可以减少吸力面侧的低能流体，改善角区

流动。在 Case 1中，这种改变并不明显，因为方案一

的涡流发生器较短，产生的流向涡强度弱，在到达分

离位置时已经基本完全耗散，因此对角区流动的作

用很微弱；Case 3的作用效果则最为显著，从图中可

以看到，分离线起始位置由原型叶栅 30%弦长处被

推后至 50%弦长处，分离高度由 17%叶高降低到 7%
叶高，这是因为方案三的涡流发生器长度最长，产生

的流向涡强度大，作用能力更强。此外，可以看到涡

Fig. 1 Schematic of VG in the compressor cascade

Fig. 2 Calculative grid topology

Fig. 3 Spanwise distribution of pitch-averaged energy loss

coefficient at cascade outlet

Table 2 Parameters scheme of VG

Case
No VG
Case 1
Case 2
Case 3
Case 4
Case 5

Length a/mm
-
5
15
25
15
15

Height c/mm
-
6
6
6
3
9
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流发生器本身能够阻挡端壁附面层的横向流动，这

也是吸力面流动改善的原因之一，并且这种作用在

长度最长的 Case 3中最为明显。

图 5为各方案在 2%叶高处的静压系数沿叶型的

分布曲线，静压系数定义为

Cp = p s - p s1
p t1 - p s1 （1）

式中 ps1，pt1 为叶栅进口静压和进口总压，ps表示

流场当地静压。

从图 5（a）可以看到，各方案压力面的静压系数

基本没有变化，这是因为涡流发生器离压力面较远，

并且压力面本身附面层很薄，流动状况较好，故涡流

发生器的加入对其附近流场的影响很小。而吸力面

情况则有所不同，加入涡流发生器后，在其安装位置

对应的轴向范围内，吸力面静压系数会有所下降，涡

流发生器长度越长，对应的下降范围越宽，当长度相

同时，涡流发生器高度越高，静压系数减小的幅度则

会越大，一方面这是因为加入涡流发生器会产生附

加流动损失，损失的产生会导致叶片对气流的作用

力下降，并且不同结构参数的涡流发生器产生的附

加损失也不一样，另外，这也和涡流发生器的安装角

度有关，为了能使涡流发生器尾部产生一定强度且

与通道涡反向的流向涡，其靠近吸力面的一侧相对

于来流属于背风面，背风区的低压特性也可能是导

致这一现象的原因。图 5（b）为吸力面尾缘静压系数

的局部视图，可以看到，0~30%弦长内静压系数的下

降并没有影响叶栅对气流的最终增压效果，各涡流

发生器方案尾缘的静压系数相比原型叶栅均有增

大，其中，Case 3的增大幅度最大，说明对吸力面分离

的控制效果最好，叶栅的扩压能力最强，Case 1和

Case 5的增大幅度则很小，表明这两种方案作用效果

较差，没有有效改善吸力面角区的流场，这点与前文

壁面流线的分析结果一致。

为了更好地分析涡流发生器控制叶栅内二次流

的作用机理以及不同参数涡流发生器作用效果的区

别，图 6给出了每种方案 20%B，40%B，60%B，80%B，
93%B，106%B这 6个截面的轴向涡量云图，图 7给出

了各方案出口截面（106%B）的轴向涡量云图和二次

流线图。轴向涡量 Ω x表达式为

Ωx = ∂ω∂y -
∂ν
∂z （2）

式中 ω，ν分别表示气流速度矢量在径向和周向

的速度分量。

Fig. 4 Streamlines on suction surface and end wall of

different cases

Fig. 5 Distribution of static coefficient along the blade at

2% blade height
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从图 6中可以看到，涡流发生器尾部产生的流向

涡涡核高度与涡流发生器高度一致，其方向和通道涡

相反。对比可以看出，Case 1中流向涡的涡量和作用

范围较小，耗散得很快，因此对通道涡的抑制作用有

限，如图 7（b）所示，Case 1出口截面的通道涡被分成两

部分，但强度和作用范围并无太大改变，Case 2的涡流

发生器较长，产生的流向涡很强，到达出口刚好完全

耗散，从图 7（c）可以看到，通道涡被有效削弱，位置由

吸力面角区移到周向中部，吸力面分离被较好地抑

制，在 Case 3中，涡流发生器最长，流向涡的涡量和作

用范围都很大，到了出口截面还有较强的涡量，如图 6
（d）和 7（d）所示，通道涡被削弱了一大半，作用范围集

中在节距中部，并且通道涡涡核高度相比 Case 2有所

升高，这是流向涡与通道涡之间的区域形成上洗作用

的结果，另外，可以看到，Case 3中的流向涡并没有完

全耗散，而是在和通道涡的作用过程中形成了新的涡

核，这对出口流场的均匀性来说并非益处。

从图 6（e）和图 6（f）可以看出，Case 4中流向涡虽

然作用半径较小，但其涡核高度较低，能够充分接触

到近端壁附面层流体并抑制通道涡的发展，角区分

离大幅减小，取得了很好的作用效果，而 Case 5中流

向涡虽然涡量和作用范围比 Case 4中大，但其整体高

度较高，距离端壁较远，未能充分阻挡端壁附面层的

迁移，故作用效果不如 Case 4，这点对比图 7（e）和 7
（f）也能看出，此外，由于没有和通道涡充分作用，

Case 5中流向涡耗散较慢，在出口仍有一定涡量，前

面已经提到，这会带来新的不均匀流场。

3.2 叶栅出口各参数分布

总压损失是衡量叶栅流动损失的重要指标之

一，图 8，图 9分别给出了各方案出口的总压损失系数

云图和节距平均总压损失系数沿叶高的分布，表 3列
出了每种方案叶栅出口质量平均总压损失系数的大

Fig. 6 Contour of Ωx on different sections at cascade

different axial position

Fig. 7 Contour of Ωx and secondary flow streamlines at

106%B section
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小以及各涡流发生器方案相对于原型叶栅的减小百

分比。总压损失系数的定义为

ω = p t1 - p t
p t1 - p s1 （3）

式中 ps1，pt1 为叶栅进口静压和进口总压，pt表示

流场当地总压。

从图 8（a）可以看到，原型叶栅的高损失区域面

积较大，且主要集中在吸力面角区和吸力面 0~20%
高度，对比原型叶栅，各涡流发生器方案均能取得减

小总压损失的效果，但不同参数的涡流发生器方案

区别较大。对比图 8中 Case 1，Case 2和 Case 3的总

压损失分布可以发现，太短的涡流发生器方案总压

损失的分布没有明显变化，说明 Case 1没有很好地抑

制通道涡的发展和流动分离，这点与前面的分析一

致，在涡流发生器较长的 Case 2和 Case 3中，吸力面

侧 0~25%叶片高度的高损失区域明显减小，这表明

通道涡被抑制，角区聚集的低能流体大量减少，吸力

面分离被有效削弱，但是在 0.2~0.6节距内的总压损

失却比原型叶栅增大，并且长度越长，总压损失增大

越多，这是因为高损失的通道涡和部分低能流体被

转移到节距中部，另外，加入涡流发生器所带来的附

加流动损失也会集中在这一区域。将 Case 2中涡流

发生器高度减小到 Case 4后，吸力面上的总压损失继

续减小，并且在 0.2~0.5节距内的高损失面积相比

Case 2和 Case 3也有所减小，而将 Case 2中涡流发生

器高度增加到 Case 5后，控制效果会变差，吸力面

10%叶高以下区域的总压损失比 Case 2和 Case 4中
大幅增大，且 0.2~0.5节距范围内的损失也比 Case 4
中大，说明 Case 5没有很好地抑制通道涡的发展和阻

挡附面层向角区的迁移，反而因为涡流发生器太高

带来了更多新的总压损失。

从图 9中可以看到，不同涡流发生器方案节距平

均的总压损失系数曲线均与原型方案曲线相交于某

个的高度点，在这个高度以上的区域，总压损失会比

原型方案减小，而在这个高度下方，总压损失则会增

大。Case 1在 7%叶高以上的损失有所减小，而在此

高度以下的损失则略微增大，总损失相比原型方案

减小了 3%，Case 5虽然在 8%叶高以上范围的损失减

小量比 Case 1多，但由于涡流发生器尺寸太大，在 8%
叶高以下区域的总压损失比原型叶栅大幅增大，因

而综合总损失仅比原型方案减小 0.5%，Case 3总体趋

势与 Case 5类似，但 Case 3的高损失范围更小，因此

总体情况优于 Case 5，相比原型叶栅总损失减小了

5.5%，Case 2和 Case 4的总体分布情况非常相似，总

的损失分别减小了 7.0%和 8.1%，在 Case 4中，5%叶

Fig. 9 Distribution of pitch-averaged total pressure loss

coefficient along the height at 106%B section

Fig. 8 Contour of total pressure loss coefficient at 106%B

section
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高以上的部分总压损失大幅减小，仅在 0~5%内略微

增大，这说明 Case 4不仅没有因为流向涡的强度不如

Case 2，Case 3和 Case 5而影响对通道涡的削弱作用，

而且还得益于涡流发生器尺寸较小所以在近端壁处

只带来了较小的附加损失，这点在图 8中也能观

察到。

图 10分别为叶栅出口节距平均出口气流角和气

流轴向速度沿叶高的分布，其中出口气流角是指出

口气流方向与周向（Y轴正向）的夹角，图 10（a）中的

黑色点划线为叶栅几何出口角。由图可见，加入涡

流发生器对 30%叶高以下的区域影响较大，各控制

方案均增大了气流折转角，Case 1中流向涡的强度以

及涡流发生器对横向二次流的阻挡作用很弱，故作

用效果不明显，气流折转角增大较小，Case 2和 Case 3
中的增大量较大，其中，Case 3在 10%叶高处的气流折

转角增大了近 3°，这意味着在此方案中吸力面分离减

弱，吸力面附面层变薄，叶栅对气流的折转能力增强，

对比 Case 2，Case 4和 Case 5能够看到，在 7%叶高以

上的范围中，Case 4中的气流折转角都比 Case 2中要

小，而在 0~7%叶高区域内，情况则相反，Case 4的气流

折转角比 Case 2中要大，这是因为 Case 4在近端壁附

加损失更小，类似的现象也存在于 Case 5中并且更明

显，Case 5在 0~9%叶高内的气流落后角要大于 Case
4，而且在 0~7%叶高内甚至大于原型叶栅，这说明在

此范围内低能流体大量增加，叶栅折转能力相比原型

叶栅有所减弱，原因是 Case 5的涡流发生器高度最高，

带来的损失也更多，这点与前面的分析吻合。

叶栅出口轴向速度沿叶高的分布如图 10（b）所

示，加入涡流发生器后，在某个高度点以上的区域气

流轴向速度比原型叶栅增大，表明低能流体减少，损

失减小，而在这个高度以下由于附加损失则会使气

流轴向速度下降，这与总压损失沿叶高的分布趋势

相似。可以看到，Case 1虽然附加损失最小，在近端

壁处速度减小得不多，但由于流向涡强度弱，因此将

主流区高速流体带入角区的效果也并不好，Case 2在
6%叶高以下产生了一定的速度损失，但在 6%~20%
内的气流动量明显增加，Case 3和 Case 5的速度分布

曲线较为相似，均是在 8%~20%叶高内气流动量增加

较多，但在 0~8%内则有较大的速度损失，Case 4中的

速度分布情况最好，5%叶高以上的流体动能大幅增

大，仅在 0~5%内略微减小，即能以产生很小的附加

损失为代价带来较大的速度增益，使得附面层内的

速度分布更加饱满，有效地激活了附面层流体。

4 结 论

本文采用叶片式被动涡流发生器控制压气机叶

栅内横向二次流，在来流为不可压缩流动时，对不同

结构参数的涡流发生器控制方案进行了数值研究。

结论如下：

（1）安放在叶栅内部的涡流发生器本身能够起

到阻挡端壁附面层迁移的作用，使低能流体更难聚

集在吸力面角区；涡流发生器产生的流向涡与通道

涡方向相反，能将通道涡阻挡在节距中部，抑制通道

涡向吸力面的发展，有效削弱了通道涡强度；并且流

Tabel 3 Mass-averaged total pressure loss coefficient at

106%B section

Scheme
No VG
Case 1
Case 2
Case 3
Case 4
Case 5

Mass-averaged ω
0.0872
0.0846
0.0811
0.0824
0.0802
0.0868

Relative increment/%
-
-3.0
-7.0
-5.5
-8.1
-0.5

Fig. 10 Distribution of pitch-averaged exit flow angle and

axial flow velocity along the height at 106%B section
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向涡能将主流区流体卷入角区，激活角区的附面层

流体，抑制了角区分离。

（2）较长和较高的涡流发生器产生的流向涡强，

作用范围大，但自身也会带来较大的附加损失，另

外，涡流发生器所产生流向涡的涡核高度与涡流发

生器的高度基本一致，过高的涡流发生器产生的流

向涡不能作用到近端壁附面层内，控制效果较差。

（3）加入涡流发生器能够减小叶栅出口的总压

损失，改善角区的流动状况，权衡出口截面涡量、总

压损失以及轴向速度的分布，可认为 Case 4是本文最

佳设计方案，在此方案中，总压损失减小了 8.1%，说

明了此流动控制手段的有效性，也说明了不同尺寸

的涡流发生器控制效果差别较大，需合理选择。其

基本设计原则为：①涡流发生器结构能产生较强的

流向涡，且能有效改善附面层发展状况。②涡流发

生器排列位置能有效抑制通道涡的发展。③在满足

上述两条基础上，尽可能减小涡流发生器高度和长

度，从而减小附加损失。

致 谢：感谢国家自然科学基金资助。
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