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直孔射流对压气机叶栅流场影响的实验研究 *

孟庆鹤，陈绍文，刘宏言，王松涛

（哈尔滨工业大学 能源科学与工程学院，黑龙江 哈尔滨 150001）

摘 要：为了探究直孔射流对压气机叶栅的影响，通过实验方法，结合流场显示技术和流场测试技

术，对无控叶栅和直孔射流方案下的压气机平面叶栅在正攻角下的流场结构和气动性能进行了分析。结

果表明：无控叶栅中吸力面存在三个螺旋点，而不同射流方案下螺旋点的数量和位置变化明显；无控叶

栅端壁存在一个从吸力面起始的分离区，布置射流孔后，在射流孔前发展出马蹄涡，马蹄涡的两个分支

的发展情况及其对流场影响随着不同射流方案呈现出不同的特点；射流孔的位置对控制效果有明显的影

响，最佳方案减小了 3.2%的总压损失，增大了 1.86%的通流流量；在最佳方案下，吸力面螺旋点数量

减少到了1个，端壁没有明显的尾迹出现，出口处高损失区的欠偏转和端区的过偏转均有所减弱。
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Experimental Study for Effects of Straight Jets on Flow
Field Structure in a Compressor Cascade
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Abstract：To understand the effects of excitation jets from straight hole on compressor cascade，experimen⁃
tal study was used with both flow field visualization methods and aerodynamic parameter measurement methods.
The flow structure and aerodynamic performance of a linear compressor cascade were analyzed under both origi⁃
nal case and the cases with excitation jets under positive attack angle. The results support the following conclu⁃
sions. Three spiral nodes appeared on the blade suction surface under the original case without excitation，while
the number of spiral nodes and the position of the nodes differed among the cases with excitation jets at different
jet hole position. A separation zone that originated from the blade suction side existed on the endwall under the
original case without excitation. With the arrangement of the excitation jet，horse shoe vortex appeared before the
jet hole on the endwall. The development of the branches of the horse shoe vortex differed with different excitation
schemes and showed different influences on the flow field structure. The excitation jet hole position played an im⁃
portant role on the management of the corner separation. The optimum case reduced the total pressure loss coeffi⁃
cient by 3.2% and increased the passage mass flow rate by 1.86%. Meanwhile，the number of spiral nodes on the
blade suction surface was reduced to one and no wake was observed on the endwall. The over-turning near the
endwall and the insufficient turning in the high loss zone at the outlet were also weakened.
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1 引 言

轴流式压气机气动负荷的提高导致叶片吸力面

角区分离尺度的增大，并使得通道内的流场恶化，影

响发动机稳定工作［1］。通过射流等主动流动控制方

法对角区流动分离进行控制，在打破传统无控叶栅

中的气动限制、进一步提高压气机的气动性能方面

有较大潜力［2-3］。

在压气机叶栅中布置射流装置会对流场结构产

生影响。如果将问题简化成在平板横流中布置射流

孔，可以观察到射流对原流场的影响主要表现在两

个方面：在垂直于射流孔的平面上，出现类似于圆柱

扰流的流动结构［4］；在子午面上出现逆时针旋转的迎

风涡系和顺时针旋转的背风涡系［5］。随着吹气速度

与主流速度比、基于吹气孔直径的雷诺数等参数的

变化，前述两个方面的流动特征会表现出不同的变

化趋势［6］。基于实验结果，张保雷等［7］指出了速度

比、雷诺数和射流角对主流与射流之间掺混程度的

影响，并对剪切涡结构的形态进行了着重分析。进

一步地，王如根等［8-9］指出射流不仅能够延缓吸力面

分离，降低流动损失，还能减小叶栅尾缘的分离宽

度，提高分离区内的气流速度，拓宽稳定工作裕度。

Huang等［10］通过实验方法与大涡模拟方法，结合本征

正交分解法，对脉动射流对转捩过程及流动分离的

影响进行了研究。平板横流中布置射流孔的研究有

助于理解直孔射流对压气机叶栅的流场影响，但由

于压气机叶栅中的射流孔通常布置于贴近叶片吸力

面处，射流孔附近固壁面的存在使得压气机叶栅中

射流流动形式与平板横流模型中存在较大差异。在

数值研究方面，茅晓晨等［11］研究了射流孔的布置对

压气机叶栅角区分离的影响，通过对不同方案下吸

力面极限流线进行分析，指出端壁射流阻断了通道

涡、角涡与尾缘脱落涡的接触，降低了涡系之间的相

互作用。在李龙婷等［12］研究的方案下，通过将弯叶

片与端壁射流进行结合的流动控制方法，可以减小

分离范围，同时还使得吸力面上的集中脱落涡结构

消 失 。 实 验 研 究 方 面 ，借 助 于 激 光 粒 子 测 速 仪

（PIV），Evans等［13］简要分析了射流孔下游不同位置

附面层内速度云图的变化情况。Hecklau等［14］指出

射流可以限制通道涡的尺度并改变通道涡的形态，

从而改善叶栅的气动性能。类似的结论在 Gmelin［15］

的研究中得到了证实。然而，Hecklau和 Gmelin都仅

给出了无控流场下的流场显示结果，没有给出布置

射流装置之后的流场显示结果。Nerger等［16］采用油

流方法对没有布置射流装置的方案下的吸力面和端

壁分别进行了流场显示，分析了叶型折转角从 54°变
化到 60°的不同方案下，吸力面的分离结构逐渐由对

称结构过渡到不对称结构的过程。

目前国内外还没有在实验中通过流场显示方法

对射流后的流场进行分析的研究。在对无控流场的

流场显示中［14-16］，以往研究也仅给出了几条比较明显

的分离/再附线。本文通过改进的流场显示方法，对

无控叶栅和带射流的压气机平面叶栅进行流场显

示，并借助其它实验方法，着重分析射流的引入对流

场中流动结构的影响。

2 实验方法

实验完成于哈尔滨工业大学发动机气体动力研

究中心低速叶栅风洞实验台。实验台由一台 75kW
的离心式风机供风，来流总压连续可调。为保证来

流品质，实验段前设有碎涡格栅、过滤网以及附面层

抽吸装置。如图 1所示，出口段设有皮托管以测量来

流状态，同时，来流攻角连续可调，出口处的测量槽

位于叶栅尾缘之后 0.4倍轴向弦长处。数据的测量

采用校准后的五孔探针进行，其偏转角和俯仰角的

适用范围为±35°。压力信号通过 PSI公司的 9116型
智能压力扫描阀转换为数字信号，其量程为 5PSI，能
够对每个压力传感器进行零点校准以消除零漂，并

可执行数字温度补偿以减小误差，提高测量精度。

本文中研究的叶型为 NACA65-24A10-10。其

几何和气动参数的规定如图 2，具体数值见表 1。由

于设计攻角下的扩压因子仅为 0.409，负荷较小，实验

在 9°攻角下进行。根据已有文献的研究方案［11-13］中

的经验，射流孔的直径选为 5mm，射流孔圆心距离叶

片吸力面 5mm。

常见的壁面流场显示方法有墨迹法和油流法两

种。其中，油流法通常能够展示更多流动细节。传

统油流法［14-16］中，仅能分辨出几条明显的分离线和再

附线。经过课题组的探索，当前研究中将硅油与氧

化铁（S463-1，蓝色）按照 30mL：160g的比例进行混

合，在来流 0.2Ma的条件下能够很好地平衡比例更大

时固体颗粒的随动性差与比例更小时溶液在分离区
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积聚的矛盾。油流显示的结果能够展现出更多的流

场细节。

3 结果分析

结果分析中，总压损失系数 Cpt的定义为

Cpt = m 0·p*0 + m jet·p*jet - (m 0 + m jet )·p*1
m 0·( p*0 - p0 ) + m jet·( p*jet - p jet ) （1）

式中 m0为叶栅进口流量，mjet为射流时均流量，

pjet*为射流时均总压，pjet为射流时均静压。总压损失

系数的计算方法已经考虑射流流量。当射流流量为

零时（无射流方案），总压损失系数计算公式

Cpt = p
*
0 - p*1
p*0 - p0 （2）

3.1 无控叶栅流场与布置射流后流场的对比

首先，对无控叶栅（Caseori）的叶片吸力面应用油

流法进行流场显示，并根据流场显示结果给出壁面

极限流线，结果如图 3所示。可以观察到，采用硅油

结 合 氧 化 铁 的 油 流 结 果 相 较 于 其 他 流 场 显 示 结

果［14-16］能够捕捉到更多的流场细节，示踪粒子良好的

随动性使得分离区的流动状况也得到了有效的反

映。图中需要特别指出的位置有两种：第一种是示

踪粒子集聚成小块且颜色较深的位置，主要分布在

中径尾缘附近（虚线圈出部分）和分离区两处，反映

了当地气流流速较低，油墨向下游流动困难并在当

地积聚，但实验中可以观察到该位置能够保持流动

的状态；第二种位置是缺乏示踪粒子的位置，主要存

在于吸力面分离线两侧，反映了流体从其他位置源

源不断地流向分离线附近。实验中油墨积聚过多可

能污染邻近流场时，将手动吸除多余油墨。

无控方案下叶片吸力面的流场出现了三个分离

螺旋点，并在空间上发展成为集中脱落涡（CSV）。其

中 CSV1为逆时针方向，主要由端区后部附面层卷曲

而成；CSV2为顺时针方向，主要由叶片尾缘回流和端

区前部附面层卷曲而成；CSV3为顺时针方向，主要由

吸力面附面层卷曲而成。分离起始位置较早，分离

区 长 度 约 为 69.53% 轴 向 弦 长 ；分 离 区 高 度 约 为

35.63%叶高。

图 4给出了在 xjet=70%bx的射流方案下吸力面流

场分布。可以观察到，施加射流后的流场与无控叶

栅的流场有很大的不同。首先，端区射流孔前的位

置有明显的回流现象。这是由于射流的存在阻碍了

端区附面层向下游的流动，附面层内的流体转而向

上游流动并抬起到吸力面表面。其次，Caseori中吸力

面表面的三个集中脱落涡减少到一个，仅顺时针旋

Fig. 1 Schematic diagram of the test rig

Fig. 2 Cascade geometric and aerodynamic parameters

Table 1 Geometric and aerodynamic parameters of the

compressor cascade

Parameter
Axial chord/mm
Blade height/mm

Pitch/mm
Turning angle/（°）
Inflow Mach number
Stagger angle/（°）
Inflow angle/（°）
Attack angle/（°）

Hole axial position/%
Jet mass flow rate/（g/s）

Symbol
bx

H

t

Δβ
Ma

γ

β1
α

xjet
mjet

Value
120
160
74
40
0.20
12

32.123
8

0~100
1.075
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转的 CSV2留存在角区。其轴向位置更靠近尾缘，展

向位置更靠近端壁。分离起始位置和分离高度相较

Caseori均稍有减小。

图 5分别给出了 Caseori和射流位置在 xjet=70%bx
方案下端壁流场的情况。无射流方案下的流场主要

流动特征有叶片前缘的马蹄涡、叶片尾缘的对涡以

及吸力面分离线。由于当前叶栅工作在大攻角条件

下，马蹄涡的位置偏向叶片压力面一侧。有射流方

案下的端壁流场相比无控叶栅更为复杂。射流孔前

出现马蹄涡，其中远离叶片的马蹄涡分支在射流孔

下游回流并形成一个螺旋节点。由于射流孔与叶片

之间间隙很小，靠近叶片的马蹄涡分支无法通过间

隙流向下游，可以观察到其向上游回流并抬离端壁，

流向吸力面，这与吸力面流场分析结果是对应的。

另一方面，叶片尾缘处的对涡消失，发展出从压力面

向吸力面的回流区。由于尾缘处压力面和吸力面均

发生回流，端壁处的尾迹区消失，端壁处其他位置的

流体能够较为平顺地离开叶片。

综合前述分析，在无控叶栅中，端壁处流动现象

较为简单，吸力面处流动现象较为复杂，主要表现为

三个分离螺旋点引导下的三个尾缘脱落涡。加入射

流后，端壁处射流孔前出现马蹄涡，马蹄涡靠近叶片

一侧的分支流向上游并抬离壁面，在吸力面表现为

射流孔前部出现回流。同时，吸力面的分离螺旋点

减少到一个。

3.2 不同射流位置对流场的影响

保持射流孔中心与叶片表面距离 5mm不变，分

别 在 xjet=40%bx，xjet=55%bx，xjet=70%bx 和 xjet=85%bx 四
个位置布置射流孔，比较不同射流位置对流场的影

响。首先分析射流位置在 xjet=40%bx方案下的吸力面

流场。与 Caseori相比，图 6中的 CSV1消失，CSV2的轴

向位置更靠前，展向位置更靠近端壁；CSV3的尺度更

大。分离起始位置稍靠前，但分离高度有所减小。

此外，与 xjet=70%bx方案类似，在对应射流孔前的位置

能够观察到流体回流现象。

图 7所示的方案中射流孔位置布置在 xjet=55%bx
处，流场中分离螺旋点的结构与特点与 xjet=40%bx方
案类似，位置稍有不同。CSV2的展向高度与 xjet=40%bx
方案相似，轴向位置更加靠后。同时，CSV3的展向位

置稍有增高。对应射流孔前部靠近端壁位置处的回

流仍然存在。另一方面，讨论分离位置可以观察到，

Fig. 3 Flow field conditions on the suction surface under

Caseori

Fig. 4 Flow field conditions on the suction surface under

xjet=70%bx

Fig. 5 Flow field conditions on the endwall under Caseori

(left) and xjet=70%bx(right)

Fig. 6 Flow field conditions on the suction surface under

xjet=40%bx
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分离起始位置较 Caseori更靠后，但尾缘分离高度有所

提高。

射流孔位置在 xjet=85%bx的方案吸力面流场如图

8所示，吸力面分离螺旋点的数量增加到了四个，除

与 Caseori对应的三个螺旋节点外，还在射流的诱导下

产生了一个顺时针旋转的新的螺旋节点 CSV4。相比

其他方案，射流位置在 xjet=85%bx方案下的吸力面角

区流动最为复杂，尾缘处的分离高度也最高。

对比前述射流方案可以发现，射流孔布置在

70%bx处的流场分布与其它位置有着明显的差异。

为探究射流控制规律，在该方案射流位置附近补充

了射流孔位于 63%bx处的射流方案。其吸力面的流

场显示结果如图 9所示。可以观察到，吸力面的流场

分布与射流孔布置在 70%bx处的流场分布类似，CSV2
的位置与形态基本一致，分离的轴向起始位置稍早

于 70%bx方案，尾缘分离高度稍高于 70%bx方案。不

同的是，图 9中尾缘约 26%H处可以观察到 CSV3结
构。相较于射流孔位置在 40%bx，55%bx与 85%bx处的

方案，图 9中的 CSV3尺度更小，且更贴近于叶片尾

缘。随着射流孔位置向后移动到 70%bx，CSV3被推

离吸力面。

图 10对各个方案下端壁流场进行了对比，可以

观察到仅在 xjet=70%bx方案下端壁尾迹由于尾缘处压

力面与吸力面存在回流而完全消失，xjet=85%bx方案

尾迹的形成是由于射流孔位置靠后，在射流孔马蹄

涡远离叶片一侧的分支后部形成了端壁尾迹；xjet=
40%bx和 xjet=55%bx方案则是由于射流孔位置靠前，在

叶片尾缘又重新生成了端区分离线并形成尾迹。比

较分离起始点的轴向位置，可以发现 xjet=70%bx的分

离起始位置较为靠后。

3.3 气动性能分析

将各个方案下的性能参数列出，如表 2所示。其

中，动量系数 Cμ的定义如式（3）所示

Cμ = m jet·v jet
q0·A0 （3）

式中 mjet为射流流量，vjet为射流流速，q0为叶栅进

口处的动压，A0为叶栅进口处的面积。

射流位置在 xjet=70%bx处总压损失减小了 3.2%，

Fig. 7 Flow field conditions on the suction surface under

xjet=55%bx

Fig. 8 Flow field conditions on the suction surface under

xjet=85%bx

Fig. 9 Flow field conditions on the suction surface under

xjet=63%bx

Fig. 10 Flow field conditions on the endwall
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是当前各个方案中效果最好的方案。相比于 Caseori，
在 xjet=70%bx处布置射流能够推迟吸力面和端壁上的

分离位置，降低叶片尾缘的分离高度，并将分离螺旋

点的数量从 3个减少到 1个。在 xjet=85%bx处布置射

流反而增大了 4.8%的总压损失，且该方案下分离位

置和分离高度较原型方案均有一定恶化，在射流的

诱导下还增加了分离螺旋点的个数。

图 11给出了出口处（叶栅尾缘后 0.4bx处）的总压

损失系数分布。无射流方案下的高损失核心区的展

向位置在 z/H=0.13处，射流后的高损失区较为狭长，

核心区位于 z/H=0.08处。损失区的面积有着明显的

缩小（图中白色圈出位置），主流区面积增大，叶栅通

流流量增加了 1.86%。通过前述对吸力面与端壁的

分离结构的分析，结合出口处的损失分布，可以推测

布置射流后端壁二次流的减弱、端壁尾迹回流并抬

向吸力面以及吸力面分离螺旋点的减少是损失区减

小的三个主要原因。

图 12给出了各个方案下出口气流角沿展向的分

布情况。无控方案与射流方案在 z/H=0.3~0.5处的气

流角分布情况类似，且均有 1°左右的欠偏转现象；z/H
=0.1~0.3位置处为高损失区，各个方案均存在欠偏

转；在 z/H≤0.1的位置，端壁附面层内表现为过偏转。

其中，xjet=70%bx方案下高损失区的欠偏转和端区的

过偏转程度均有所减弱，而 xjet=85%bx方案下的端区

过偏转明显增强，反映了该方案下端壁横向二次流

的增强。

4 结 论

本文通过实验方法，对无控叶栅和直孔射流下

的压气机流场应用流场显示技术，以探究流场内的

流动情况，并结合五孔探针测试结果讨论了不同方

案下压气机叶栅气动性能。在实验结果的基础上，

得出以下结论：

（1）射流方案的布置对吸力面分离螺旋点数量

和位置有着明显的影响，无控叶栅中分离螺旋点的

数量为 3个，不同射流方案下的分离螺旋点数量不

同，xjet=70%bx方案下为 1个，xjet=85%bx方案下为 4个。

（2）无控叶栅端壁流场存在一个从吸力面发起

的分离区，布置射流孔后，在射流孔前发展出马蹄

涡，不同射流方案下马蹄涡的两个分支的发展及其

对流场的影响需要结合方案具体分析。

（3）射流孔的位置对控制效果有明显的影响，合

理的射流布置可以改变高损失区的形状与损失核心

的位置，损失区的减小还能够增大通流流量并改变

出口气流角的欠偏转程度。

（4）布置射流孔需要结合流场中的分离情况进

行考虑，结合当前研究，射流孔布置在吸力面两个螺

旋节点稍前的位置对流场的改善最佳。

Fig. 11 Cpt contour at outlet of Caseori(left) and xjet=70%bx

(right)

Fig. 12 Pitchwise-averaged outlet flow angle distribution

Table 2 Overall performance of the linear compressor cascade under different cases

Case
Caseori

xjet=40%bx
xjet=55%bx
xjet=70%bx
xjet=85%bx

Cpt reduction/%
---

-0.7
0.5
3.2
-4.8

（Separation length at
endwall）/bx/%

75.93
77.94
76.85
71.30
77.69

（Separation length at
suction surface）/bx/%

69.53
70.27
65.11
64.69
66.73

（Separation height at
trailing edge）/H/%

35.63
31.79
36.58
34.40
41.83

Momentum
coefficient/%

---
0.131
0.129
0.128
0.126

Number of spiral
points on suction side

3
2
2
1
4
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