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叶片表面粗糙度对前弯压气机叶片
流动特性影响的试验研究 *

唐 凯，刘志刚，王 晖，代秋林，赵建通，卿科佑，刘剑鹏

（中国航发四川燃气涡轮研究院，四川 绵阳 621000）

摘 要：为了探究叶片表面粗糙度对叶型性能的影响规律，对压气机前弯叶片进行了变雷诺数多攻

角工况的叶栅试验。不同粗糙度（Ra=3.0，6.2，12.3）叶片是在轮廓度有所保证的前提下，通过线切割

机械加工、喷砂工艺改变表面粗糙度的方式获得。试验结果表明，粗糙度升高确实会诱发层流提前转

捩，引起吸力面层流分离泡消失，除此之外，在低雷诺数（Re=9×105）下，Ra=3.0与Ra=6.2下叶片表面

马赫数分布基本一致，到Ra=12.3时才会较明显表现出叶片吸力面峰值马赫数降低的现象。随着雷诺数

升高，叶片表面马赫数分布随粗糙度变化的差异性逐渐显现，但当处于堵塞负攻角 i=-6.4°下，粗糙度

Ra≥6.2后，叶片性能却维持稳定。另外，粗糙度的增加会降低压力面的粘性损失，升高吸力面的粘性损

失及尾迹掺混损失，因此随粗糙度升高，低雷诺数（Re=9×105）下总压损失随粗糙度升高呈先增后降的

趋势。在高雷诺数（Re≥1.08×106），i=2.6°~-2.4°下粗糙度升高会导致损失升高，甚至发生严重的湍流边

界层分离。与此同时，发现被研究叶型吸力面前缘（20%弦长前）马赫数分布对粗糙度并不敏感，不会

因粗糙度的不同而发生变化。
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Experimental Investigation of Surface Roughness on
Flow Around Forward-Skewed Compressor Blade

TANG Kai，LIU Zhi-gang，WANG Hui，DAI Qiu-lin，ZHAO Jian-tong，QING Ke-you，LIU Jian-peng
（AECC Sichuan Gas Turbine Establishment，Mianyang 621000，China）

Abstract：In order to study the impact of the surface roughness on the blade performance，the experiment
on forward-skewed compressor blade was carried out with different Reynold numbers and angles of attack. The
different surface roughness blades（Ra=3.0，6.2，12.3）resulted from wire-electrode cutting and sand blasting，
while the blade geometry was guaranteed. The results showed that the laminar separation bubble is removed due
to the transition of laminar flow in advance by increasing surface roughness. For low Reynolds number（Re=9×105），

the surface Mach number distribution of Ra=3.0，6.2 are similar while the peak of isentropic Mach number distri⁃
bution at the suction side decreases at Ra=12.3，and the difference becomes larger because of increasing surface
roughness as the Reynolds number increases，but the overall performance keeps stable at occlusion attack angle i=
-6.4° with Ra≥6.2. On the other hand，the viscosity loss on pressure side would decrease with the increasing sur⁃
face roughness，which is opposite on the suction side and wake mixing loss. For low Reynolds number（Re=9×105），
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the overall total pressure loss first ascends and then descends with the adding of the surface roughness，and for
high Reynolds number（Re≥1.08×106），i=2.6°~-2.4°，the total pressure loss ascends all the time，even inducing
serious turbulent boundary layer separation. Furthermore，the Mach number distribution of the leading edge（be⁃
fore 20% chord length）on the suction side would not change with the adding of the roughness.

Key words：Compressor；Forward-skewed blade；Surface roughness；Reynolds number；Angle of at⁃
tack；Sand blasting

1 引 言

叶轮机械中的叶片是保证部件在设计工况下长

时间可靠、高效运行的基本单元，叶型性能的基本测

定和评估主要是依靠平面叶栅试验，虽然目前在叶

型设计中数值仿真已经能够一定程度地指导高性能

叶型的设计，但对于高负荷新型叶型，依靠叶栅试验

对性能进行评估的方式仍尤为重要。现目前叶栅试

验件叶片主要依靠较成熟的线切割工艺进行加工，

通过走丝速度保证叶片表面型面及粗糙度。而如今

叶片负荷升高，叶片向宽展弦比、薄翼方向发展，由

公开发表的文献资料及试验现象发现，叶片表面粗

糙度带来的影响也更加不可忽视，在叶片加工过程

中如何评定粗糙度影响，控制叶片表面粗糙度，获取

叶片真实性能是亟待解决的问题。

国外尝试应用数值计算及试验的方法进行模

拟，主流计算软件也开发了相应的模块对粗糙度进

行仿真，能够在一定程度上表现出粗糙度的不利影

响，Morini等［1］对单级转子（粗糙、光滑）、静子（粗糙、

光滑）的四种不同组合的粗糙度进行仿真模拟，发现

转子受粗糙度的影响最大，并且吸力面更易受到影

响。Fouflias等［2］也单独对进口马赫数 0.3时不同粗

糙度的静子叶片进行的仿真模拟，发现粗糙度增加

损失会升高，出口气流角只有很小的变化，但其并未

将计算结果与试验结果进行验证。Mesbah等［3］虽然

通过试验与数值计算的结合，提出了对计算模型的

修正，但是因其只验证了光滑叶片试验数据与计算

方法的匹配特性，对于粗糙度是否适用仍值得商榷。

目前主流的做法仍是通过试验进行研究。Suder
等［4］、Syverud等［5］通过试验获取了不同粗糙度对压气

机等的性能影响研究，其结果都表明叶片表面粗糙

度的增加会给压气机性能带来不利影响，造成压气

机的性能衰减。在叶栅试验方面国外学者也进行了

相关的研究，主要应用涂层来改变叶片表面粗糙度，

结果证明粗糙度会诱导转捩的提前发生，Back等［6］发

现当雷诺数超过 4×105后，粗糙度才会对叶片载荷及

损失有影响。Leipold等［7］采用精锻和电化学加工的

方式对三种粗糙度叶片进行了性能试验，研究结果

表明高雷诺数下粗糙度会直接导致叶片表面边界层

的分离，且粗糙度越大损失越高并推测平板粗糙度

影响机制在叶轮机械上并不适用。

国内对于叶片粗糙度的研究也大多集中于试验

部分，主要采用叶片表面贴不同粗糙度砂纸的方法

进行［8-9］，这种方法只适用于低速气流，并且砂纸的存

在势必会改变叶片型面，砂纸的附着差异也势必会

带来误差，因此应用此种方法评定粗糙度影响时，在

剥离砂纸粗糙度与砂纸本身带来的叶型变化的影响

上仍有难度，高丽敏等［10］、曹传军等［11］、李正等［12］研

究已证明当叶片形状发生变化时，叶片性能会有显

著变化。并且由于砂纸的黏贴，会直接导致叶片表

面压力分布无法测量，不能获取叶片载荷分布，对于

数据分析也存在很大的局限性。

因此，从工程应用的角度出发，势必需要尽可能

在单变量因素下对实际宽广工况范围内的叶片进行

粗糙度的影响研究。本文通过线切割加工的方式获

取参考叶片，并在保证叶片型面轮廓度 0.1mm的基础

上用喷砂工艺进行喷涂，人为增加叶片表面粗糙度，

从而得到适用于真实工况下的粗糙度影响规律，进

而为工程设计层面叶型加工粗糙度选择提供支持。

2 试验器及测试方案

2.1 试验器及试验件

试验在中国航发四川燃气涡轮研究院超跨声速

叶栅试验器上展开，该试验器采用连续式气源供气，

可满足不同需求的压气机、涡轮平面叶栅试验，试验

器主体主要由快速阀、调压阀、稳压箱、试验段构成，

其气流角可调范围为 20°～90°，最大流量为 28kg/s。
试验件为前弯静子叶片，采用传统的中走丝线

切割工艺进行加工，采用 TIME3200粗糙度仪进行检

测，测量 Ra范围：0.025μm~12.5μm，加工完毕后沿不

同弦长比例进行粗糙度检测，检测结果的平均值作

为该套试验件的粗糙度，采用中走丝工艺直接加工

得到的叶片（blade1）粗糙度为 Ra=3.0，不同弦长处粗

糙度变化值不超过±0.2。在 blade1的基础上采用喷
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砂工艺对叶片表面进行粗糙处理，处理后使用雷尼

绍三坐标检测仪对不同叶高截面进行型面检测，确

保各截面叶型的轮廓度误差在 0.1mm之内，最终得到

Ra=6.2（blade2），Ra=12.3（blade3）的三组试验叶片。

不同弦长处粗糙度变化值分别不超过±0.2，±0.3，叶
片的示意图及相关参数见图 1，表 1。目前较通用的

粗糙度定义为等效粗糙度，但只是定义的不同，并不

影响试验结果的判定。

常规平面叶栅试验的基础条件为试验雷诺数位

于自模区，因此从工程应用的角度上讲，本文只针对

于雷诺数（Re>2×105）的工况进行研究，另外由于国内

叶栅试验风洞尺寸为 150（宽）mm×320（长）mm［13］，

160（宽）mm×300（长）mm［14］，160（宽）mm×600（长）

mm［15］等，为了保证流场的二元性，展弦比一般要求

大于 2，因此国内目前叶栅弦长多在 60mm~80mm之

间，又多数试验风洞为低速风洞，试验马赫数位于

0.4~1.0，因此针对大多数试验器的实际使用情况，本

研究试验雷诺数选取在 9.0×105~1.5×106。

2.2 测试及试验方案

本试验来流总压采用总压探针测量，来流温度

采用 PT100铂电阻测量，试验件的状态参数由栅前壁

面静压确定，对于损失的评定主要依靠栅后的五孔

锥形探针，对于叶片负荷的判定依靠叶片表面测压

孔获得的静压分布。试验压力测量精度为±0.25%。

温度测量精度为±0.8%。试验雷诺数采用叶片弦长

作为特征长度，试验件进口平均速度为特征速度进

行计算。叶片表面的压力转换为等熵马赫数来进行

评判，如公式（1）。

Ma is = 5 × ( ( p1t /p s )(
k - 1
k

) - 1) （1）

式中 p1t为试验件进口总压，p s为叶片表面测压孔

测量静压，k为比热比常数，取 1.4。
叶片的总压恢复系数用公式（2）计算

σ = p02
p1t

（2）
式中 p02为探针总压孔测量压力。

总压损失用公式（3）计算

ω = p1t - p2t
p1t - p1w （3）

式中 p2t 为探针测量截面出口总压，p1w 为进口

静压。

压比采用公式（4）计算

π = p2
p1w

（4）
式中 p2为探针测量截面出口静压。

采用式（5），（6）进行无量纲处理

ω rel = ω blade,n
ω blade1

（n=1，2，3） （5）

π rel = π blade,n
π blade1

（n=1,2,3） （6）
试验过程中首先以 blade1为参考叶型，进行了不

同攻角及雷诺数的试验，在此基础上，试验段主体不

进行任何改变，通过换装叶片的方式做到粗糙度单因

素影响，选取参考叶型的特征点进行试验，最后通过

特征点的油流试验直观对比三种粗糙度之间的差异。

3 试验结果

3.1 叶片表面等熵马赫数分布

图 2~图 5给出了不同雷诺数工况、不同攻角下的

叶片表面马赫数分布，在 Re=9.0×105条件下（图 2），叶

片表面马赫数分布对粗糙度影响不大，Ra=6.2与 Ra=
3.0的叶片吸力面马赫数分布基本一致。但在 X/C=
0.45时，Ra=6.2，12.3下的层流分离泡消失，说明在此

两种粗糙度下，吸力面层流已经完成了提前转捩。

当粗糙度到达 Ra=12.3时，在 X/C>0.3处，各攻角下吸

力面马赫数略低于 Ra=3.0与 Ra=6.2的分布，在负攻

角下表现得更为明显。而在 i=2.6°，0°，-2.4°时压力

面处 Ra=12.3的前缘马赫数分布反而略高于 Ra=3.0
与 Ra=6.2，此时叶片的负荷会减小。这也说明粗糙

度对压力面与吸力面的影响并不相同。有所差异的

原因是压力面前缘的速度很高，加速区较短，因此在

压力面前缘处造成很大的逆压梯度，而吸力面加速

区较长，此压力梯度较低，且为顺压力梯度，在强逆

压梯度下，压力面前缘层流转捩为湍流更容易。而

Fig. 1 Test blade geometry

Table 1 Operating condition of the cascade

Parameters
Blade height H/mm
Angle of attack i/（°）

Solidity C/t
Reynold number Re

Value
160

2.6，0，-2.4，-6.4
1.26

9.0×105，1.08×106，1.29×106，1.5×106
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当 i=-6.4°，Ra=12.3压力面前缘的过渡加速是由于层

流快速发展为湍流造成湍流边界层厚度增加，改变

了压力面的曲率分布造成的，因此出现了 X/C=0.05
处的 Ra=12.3压力面马赫数较高的情况。而在 X/C=
0.1至 X/C=0.6时 Ra=12.3压力面等熵马赫数却又明

显低于 Ra=3.0，Ra=6.2。
在雷诺数 Re=1.08×106时，叶片表面粗糙度对于

叶片表面马赫数分布的影响明显增大，在图 3（a）中，

吸力面等熵马赫数分布中 Ra=12.3的马赫数峰值位

置明显低于 Ra=6.2，Ra=6.2略低于 Ra=3.0，且在 X/C=
0.35至 X/C=0.45时，Ra=3.0的吸力面仍然出现了一较

小的分离泡，当粗糙度增大至 Ra=6.2时，该分离泡消

失，当粗糙度继续升高至 Ra=12.3时流动演变成了从

X/C=0.6直到尾缘的大面积边界层分离。而当攻角变

化时，此种情况又有所变化，在图 3（b）中可以发现 Ra=
12.3时叶背 X/C=0.5处发生了明显的边界层分离，分

离位置较 i=2.6°有所提前。图 3（c）中的情况也类似，

并且压力面前缘的差异性也逐渐显现出来，在 X/C=
0.5前 Ra=12.3时压力面马赫数分布均低于 Ra=6.2，
Ra=3.0。在图 3（d）中 Ra=6.2与 Ra=12.3都发生了不同

层度的边界层分离，只是 Ra=6.2时叶背马赫数峰值

高于 Ra=12.3，分离位置稍向后移，边界层分离的原

因在于由不同粗糙度引起的层流转捩后，湍流边界

层的厚度增长情况不同，粗糙度越大，边界层厚度越

厚，从而引起边界层的提前分离。压力面处 Ra=6.2
与 Ra=3.0基本一致，但与 Ra=12.3却完全呈现出另一

种分布特性，这也与边界层厚度的变化有关。另外

值得注意的是，不管攻角如何变化，吸力面前缘（X/C<
0.2）的马赫数分布及加速特性并没有发生较大变化。

当雷诺数继续升高至 Re=1.29×106时（图 4），情况

与 Re=1.08×106类似，但由于通道中出现了较明显的

激波，在激波与边界层的相互作用下，使得叶片表面

粗糙度的影响程度更大，由粗糙度增大造成的吸力

面马赫数峰值的降低更为明显，且位置更加提前，并

且经过激波后诱发了严重的边界层分离。另外虽然

吸力面前缘的速度有所提高，试验雷诺数也有所升

高，但并没有改变三种粗糙度吸力面前缘（X/C<0.2）
马赫数分布一致的现象。虽然目前普遍认为在平板

流或管道流中层流转捩时存在一临界雷诺数，超过

此雷诺数后才会发展为湍流，但对于本叶型来说，从

雷诺数 1.08×106上升至 1.29×106时，叶背前缘马赫数

分布相同的位置并没有发生改变，说明叶型上层流

的转捩并不由雷诺数直接决定，还要受到叶型粗糙

度带来的扰动、通道主流速度分布与叶型表面的压

力梯度的影响，而主流速度分布与压力分布本质上

取决于叶型曲率分布，因此在前缘处叶片表面粗糙

Fig. 2 Isentropic Mach number distribution for a variation of angle of attack at Re=9×105
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度带来的影响还受到叶片曲率分布的限制。在堵塞

工况时（图 4（d））Ra=6.2与 Ra=12.3的叶片载荷分布

几乎一致，这说明负攻角 i=-6.4°时，在所试验的粗糙

度下，粗糙度的不同会造成叶片性能的变化，但粗糙

度达到一定量级后，其效果并不会因为粗糙度的升

高而发生较大变化，并且此时前缘的不敏感范围位

Fig. 3 Isentropic Mach number distribution for a variation of angle of attack at Re=1.08×106

Fig. 4 Isentropic Mach number distribution for a variation of angle of attack at Re=1.29×106
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置扩大到 X/C=0.4。
当雷诺数达到 Re=1.5×106时，正攻角下的马赫数

分布的变化情况（图 5）与 Re=1.29×106类似，也再次证

明了前缘对粗糙度的不敏感性以及堵塞工况下，存

在一边界粗糙度，超过该值，叶栅性能并不随粗糙度

增大而降低。

3.2 尾迹分布

图 6至图 9为不同雷诺数与攻角下的尾迹分布

图，图 6的结果显示，在 Re=9.0×105时提高叶片表面

粗糙度使得出口尾迹向吸力面侧偏移，并且在 Ra=
6.2与 Ra=12.3上表现出了近吸力面侧尾迹分布基本

一致的情况。但对于压力面侧，在 i=2.6°，0°时 Ra=
6.2与 Ra=3.0在 Ra=3.0最大亏损位置前尾迹分布趋

于一致。随着攻角的减小，压力面侧的差异逐渐显

现出来，主要表现为压力面侧的粘性损失减小，尾迹

损失增大。而当粗糙度增大至 Ra=12.3时，压力面侧

的粘性损失较 Ra=6.2更小，而吸力面的粘性损失与

尾迹掺混损失则与 Ra=6.2基本相同。从损失源头分

析，叶片表面主要包括粘性剪应力及粗糙度本身提

供的附加摩擦力带来的粘性损失，粗糙度的升高会

导致附加摩擦力损失增大，但粗糙度的影响会使层

流提前转捩、发展从而改变气流的法向速度梯度，因

此粘性剪应力造成的损失并不一定与粗糙度正相

关，从压力面的总压恢复系数结果来看，压力面的粘

性剪应力降低的损失必定大于附加摩擦力带来的粘

性损失，从而才表现出压力面总粘性损失降低的现

象。另一方面，吸力面侧粘性损失随粗糙度的升高

而增大，而当粗糙度到达一定程度时（Ra=12.3），吸力

面粘性损失基本不变，结合叶片表面马赫数分布推

测，此时附加摩擦力带来的粘性损失达到了极值，而

且粘性剪应力造成的损失基本不变。

而当雷诺数升至 1.08×106时（图 7），也体现出随

粗糙度升高，压力面侧的粘性损失降低的趋势，但与

低雷诺数不同的是，Ra=6.2，12.3时吸力面侧的粘性

损失与尾迹损失则出现了较明显的增大，且尾迹随

Fig. 5 Isentropic Mach number distribution for a variation of angle of attack at Re=1.5×106

Fig. 6 Recovery coefficient of total pressure distribution along the pitch at Re=9.0×105
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粗糙度升高更向吸力面偏转。当雷诺数继续升高至

1.29×106时，粗糙度的升高诱发了吸力面边界层的分

离，但基本没有改变压力面侧粘性损失，尾迹变化情

况与 Re=1.08×106相同，只是在 i=-6.4°时，由于 Ra=
3.0时吸力面的转捩与 Ra=6.2，12.3时边界层分离位

置基本相同，因此尾迹亏损差异有所降低。

不难发现，虽然高雷诺数时压力面的粘性损失

依然降低，但吸力面侧粘性损失在所试验粗糙度下，

随粗糙度的升高而增大。而对于尾迹掺混损失，由

于粗糙度引起了吸力面层流的提前转捩，湍流强度

增强，增强了尾迹区的掺混，并且由于吸力面、压力

面的边界层厚度不断增加，改变了叶栅的通道中气

流的流向及流速，甚至直接导致边界层分离，从而造

成了大粗糙度下尾迹区的更大亏损。

3.3 总性能

图 9给出了不同雷诺数下叶型总压损失对比图，

可以看出在低雷诺数 Re=9.0×105下，在 i=2.6°时，粗糙

度的升高会造成总压损失升高，Ra=6.2，12.3时损失

分别可达 Ra=3.0时损失的 160%，150%，但损失并不

随粗糙度的升高而线性增大，而是呈现先升后降的

趋势，从损失源头分析，叶型损失主要在于粘性损

失、尾迹损失、激波边界层损失三方面，说明粗糙度

增大虽然导致吸力面粘性损失增大，但由于 Ra=12.3
时下，叶盆处的速度较 Ra=6.2时有所升高，粘性剪应

力损失降低，从而使得总损失降低，这也说明在低雷

诺数下，当粗糙度升高到一定程度时，单纯由粗糙度

带来的附加摩擦力造成的粘性损失增大已经趋于平

缓，更多的损失是由压力面的粘性剪应力主导。在 i=

Fig. 8 Recovery coefficient of total pressure distribution along the pitch at Re=1.29×106

Fig. 7 Recovery coefficient of total pressure distribution along the pitch at Re=1.08×106
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0°时情况也类似。而在 i=-2.4°时，Ra=6.2损失较 Ra=
3.0上升 20%，而 Ra=12.3损失却较 Ra=3.0下降 14%，

这说明粗糙度虽然带来较高的附加摩擦力粘性损

失，但由于粗糙度引起的提前转捩，改变流动通道边

界层状况，降低了压力面法相速度梯度从而大幅减

小了粘性剪应力损失，因此总损失呈现降低趋势，在

i=-6.4°时情况也类似。

而在雷诺数 Re=1.08×106下，i=2.6°时，Ra=6.2的
总压损失上升 71%，在 Ra=12.3时，损失升高 92%，这

是由于吸力面发生大面积边界层分离造成。在 i=
0°，-2.4°，-6.4°，损失呈现出随粗糙度升高而增大的

趋势，在 Ra=6.2时，由于进口雷诺数升高，压力面粘

性损失所占比重降低，吸力面粘性损失及尾迹掺混

损失所占比重增大，因此整体仍表现出损失升高的

情况。在 Ra=12.3时，吸力面边界层分离，因此损失

较 Ra=6.2更大。

而对于不同粗糙度下叶型的压比（图 10），则呈

现出另一种趋势，总体来说，粗糙度增加会提升该叶

型的压比，并且随着雷诺数的升高，压比提升程度越

大，在 Re=1.08×106时 Ra=12.3的压比可以提升 3.6%。

这说明粗糙度的增大通过引起层流的提前转捩，改

变了进、出口边界层的厚度及出口气流角，使得通道

扩张程度有所增大，从而提高该叶型压比。尽管在

Ra=12.3时叶片吸力面发生大面积分离，此时压比却

仍然升高。

由于在更高雷诺数下，在 Ra=6.2，12.3时均发生

了大面积的分离，超过了探针角度的校准范围，因此

无法定量给出损失的变化趋势，但从上述结果不难

推测，总压损失会随粗糙度的升高而升高。

3.4 油流结果

从图 11油流结果可以看出，粗糙度升高确实引

起了边界层的提前分离，且粗糙度越大，分离位置越

靠前，在 Ra=3.0，X/C=0.5时，Z/H=0.3至 Z/H=0.7之间

吸力面油流呈条纹状，推测此时前缘流动仍呈层流，

转捩是由于此时层流边界层边界出现速度拐点，形

成具有大尺度涡结构的分离泡造成的，但分离泡沿

叶高方向并不一直存在而是呈间隙性分布，说明前

缘处层流的转捩沿叶高方向并不一致，一部分在前

缘处由粗糙度的扰动直接完成转捩，并在 X/C=0.5诱
发了直到尾缘的边界层分离，而另一部分的转捩则

是由层流分离泡引起。此时叶片上表现出来的不同

方式的转捩说明 Ra=3.0时已经处于临界粗糙度附

近。而在 Ra=6.2时，在 X/C=0.5处发生了直到尾缘的

边界层分离，Ra=12.3时虽然也发生了边界层分离，

但前缘却无明显的速度条带结构，说明粗糙度的不

同对于叶片表面吸力面的转捩方式有很大影响，大

粗糙度下层流的转捩是由粗糙度带来的扰动直接引

起，转捩完成之后再发生的边界层分离。

Fig. 9 Comparison of the total pressure loss at different roughness height
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4 结 论

为了研究不同叶片表面粗糙度对叶片性能的影

响，通过机械加工、表面喷砂的方式获得了三种不同

表面粗糙度的叶片，并开展了不同攻角及雷诺数工

况下的叶栅试验，得到以下结论：

（1）在所试验雷诺数下，粗糙度的升高均会引起

吸力面层流的提前转捩，使 Ra=3.0时的层流分离泡

消失。除此之外，在低雷诺数下（Re=9.0×105）时，Ra=
3.0与 Ra=6.2马赫数分布基本一致，当 Ra=12.3时才

有一定影响。在高雷诺数（Re≥1.08×106）下，粗糙度

的增大会降低吸力面峰值马赫数，但当雷诺数继续

升高至 Re=1.29×106之后，堵塞工况下却存在一边界

粗糙度 Ra=6.2，超过该值，叶栅表面马赫数分布并不

随粗糙度增大而发生较大变化。

（2）通过对叶片表面压力分布的直接测量，发现

粗糙度对于吸力面前缘（X/C<0.2）基本没有影响，且

并不会因雷诺数的升高而发生改变，造成该种现象

的原因可能是雷诺数与该叶型曲率分布影响的综合

作用。这与目前低速流下叶片前缘的敏感性更高的

观点相悖，但其适用性还需进一步验证。

（3）从尾迹分布和总性能对比中可以发现，粗糙

度增大会导致叶片表面附加摩擦力带来的粘性损失

增大，另一方面因为粗糙度的升高诱发层流提前转

捩，导致叶片表面湍流边界层增厚，湍流强度增强，

从而增大了主流及尾迹区掺混损失，但同时粗糙度

也会改变叶片压力面法向速度梯度，导致压力面粘

性剪应力降低，因此总损失变化取决于这三者的变

化量，在低雷诺数（Re=9.0×105）下，表现出随粗糙度

升高先增后降的趋势，甚至出现 Ra=12.3损失低于 Ra=
3.0损失 30%的情况。而在高雷诺数（Re≥1.08×106）
下，堵塞攻角范围外粗糙度的升高会带来损失的升

高，并且粗糙度越高，更易直接导致叶片吸力面边界

层的严重分离，损失急剧增大。

Fig. 11 Oil flow technique result at i=0°，Re=1.29×106

Fig. 10 Comparison of the pressure ratio at different roughness height
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（4）从不同粗糙度下叶型性能特性的变化规律

及油流结果表现出的层流转捩差异来看，为了保证

叶片在较宽广范围雷诺数及攻角下叶片的真实性

能，在实际叶片加工过程中，叶片的表面粗糙度应不

高于 Ra=3.0。并且为了获取不同设计状态叶型粗糙

度的不敏感区，后续还需要对不同超跨亚声叶型进

行研究。
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