
2022 年 5 月
第 43 卷 第 5 期

May 2022

Vol.43 No.5
推 进 技 术

JOURNAL OF PROPULSION TECHNOLOGY

200766-1

仿生翅室对跨声速扩压叶栅角区分离流动影响研究 *
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（1. 大连海事大学 轮机工程学院，辽宁 大连 116026；
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摘 要：为了抑制压气机叶片吸力面角区分离，减小内部流动损失，改善通道内的通流能力，基于

蜻蜓翅翼的翅室和褶皱结构特征，在跨声速扩压叶栅的端壁上布置仿生翅室结构。采用数值模拟方法，

研究不同深度的仿生翅室结构对角区分离流动的影响。研究结果表明：0°攻角条件下仿生翅室影响效果

最明显，能够提高端壁附近的湍动能，增加靠近端壁处流体速度，减小分离涡的影响范围，增强叶栅通

流能力，从而提高叶片的扩压能力；随着深度的增加，对角区分离的抑制效果先增加后减小，最佳方案

使得总压损失系数降低7.22%。当攻角小于最小损失攻角，仿生翅室诱导分离涡起始点提前，扩大角区

分离范围，增加了流动损失；当攻角大于最小损失攻角，对角区分离的抑制效果先增强后减弱，角区分

离范围大到一定程度后，其产生的效果不明显。
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Effects of Bionic Chamber on Corner Separation Flow
in a Transonic Compressor Cascade
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Abstract： In order to restrain the corner separation on suction surface，reduce the flow loss and improve
the flow capacity of the compressor stator passage，bionic chamber structure is applied. This structure，based on
the wing chamber and wrinkled structure of dragonfly wings，is setted on the endwall of a transonic compressor
cascade. The effects of bionic chamber with different depth on the corner separation were studied by numerical
simulation. The results show that the most obvious effect occurs when the incidence angle is 0°. The turbulent ki⁃
netic energy and the flow rate near the endwall can be enhanced. The influence range of separation vortex is re⁃
duced，the flow capacity of cascade is enhanced，and the diffusion capacity is improved. With the increase of
depth，the restraining effect of bionic chamber on corner separation first decreases and then increases. The total
pressure loss coefficient of the optimal scheme is reduced by 7.22%. When the incidence angle is less than the
minimum loss incidence angle，the starting point of separation vortex is advanced due to the induction of bionic
chamber，which expands the separation range and enhances the separation loss in corner region. While the inci⁃
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dence angle is greater than the minimum loss incidence angle，the restraining effect of corner separation first in⁃
creases and then decreases. Especially when the corner separation is large to a certain extent，there is no obvious
effect.

Key words： Aeroengine； Compressor； Blade； Cascade； Corner separation； Numerical simulation；
Flow control

1 引 言

压气机作为燃气轮机/航空发动机的核心组成部

件，其性能的优劣严重影响整机的效率和稳定性［1］。

随着单级压比的提高，压气机通道内的逆压梯度增

加，附面层更容易发生分离，导致效率和稳定性降

低［2-3］。为了减小损失，扩大压气机的稳定裕度，针对

压气机角区分离流动控制的研究成为国内外专家学

者的研究重点。

叶轮机械中针对端区流动控制方法分成主动和

被动两大类。针对角区分离常见的主动流动控制技

术有附面层抽吸［4-5］、等离子体激励［6］和端壁射流［7］

等，但这些主动流动控制技术需要在发动机中增添

辅助设备来实现对气流的控制，增强了发动机结构

的复杂性，不易于工程实际应用；而被动流动控制技

术则不需要添加辅助装置，如涡流发生器［8-9］、端壁翼

刀［10-11］、非轴对称端壁［12-13］、弯掠叶片技术［14-15］和叶

身/端壁融合技术［16］等。但这些被动控制技术往往需

要对通流部分或叶型进行二次设计，增加压气机自

身重量以及加工难度，因此本文探索一种能够不增

加压气机结构复杂性的方法来实现对端区流动控制

的技术手段。

近些年，仿生学在流动控制技术中的应用逐渐

发展，蜻蜓作为自然界最优秀的飞行者之一，受到了

广泛关注［17］。 Jongerius等［18］对蜻蜓翅翼的微观结构

进行研究，发现翅翼由纵横交错的翅脉以及翅膜构

成 ，翅 翼 截 面 呈 无 规 则 褶 皱 状 。 Okamoto 等［19］和

Wootton等［20］发现蜻蜓翅膀独特结构能合理控制气

流，提高其飞行能力。Kesel［21］和 Kwok等［22］均证实蜻

蜓飞行过程中翅翼褶皱结构中存在驻留涡，能够在

飞行过程中提高翅膀的升力。Vargas等［23］通过翅翼

截面二维计算，验证了蜻蜓在滑翔时翅翼褶皱能大

幅度提高翅膀的升阻比。Tamai等［24］通过风洞实验，

验证了蜻蜓翅翼褶皱结构能够有效抑制流动分离和

翼型的失速。Yu等［25］将蜻蜓翅翼结构特征应用到气

浮轴承上，对比了多种形状的仿生结构，结果发现四

边形结构对于升力的提升效果最佳。上述针对蜻蜓

翅翼研究均证明翅翼表面特殊的结构对蜻蜓翅翼升

力的提升以及对翅翼附近流动的控制起到了至关重

要的作用。

本文基于蜻蜓翅翼褶皱和翅室的结构特点，在

跨声速扩压叶栅的端壁靠近叶片根部附近布置仿生

翅室结构，研究其对端壁流动和附面层分离的影响

情况，并设计了不同深度的仿生翅室，研究其对角区

分离的影响。

2 研究对象和方法

2.1 研究对象

本文研究对象如图 1所示为某高亚声速扩压叶

栅，在表 1列出该叶栅主要几何和气动参数［23］。

2.2 仿生翅室设计

蜻蜓翅翼通过翅膜和翅脉组成的翅室和褶皱结

构，在滑翔的过程中对气流进行调节和控制，实现升

力的提升。本文借鉴文献［25］中对翅室气动特性的

研究结论，以四边形翅室为模化对象，将其布置于靠

近叶片吸力面端壁附近。在端壁上沿吸力面轮廓线

方向均匀布置了 19个大小相同的仿生翅室，每个仿

生翅室内侧边缘距离叶片吸力面距离为 0.5mm，间隔

Fig. 1 Schematic diagram of cascade parameters

Table 1 Cascade parameters

Parameter
Chord c/mm
Height H/mm
Pitch t/mm

Stagger angle γ/（°）
Geometric inlet angle α/（°）
Geometric outlet angle β/（°）

Value
40
100
30
60
46.23
76.93
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为 0.8mm，如图 2所示。仿生翅室几何长度 l=0.8mm，

宽 w=1.2mm。在保证仿生翅室长和宽固定的情况下，

本文选取了 5种深度仿生翅室结构，研究深度 d对端

壁附近流场结构的影响，各方案深度参数如表 2
所示。

2.3 数值计算方法与校核

计算域网格如图 3所示，整体为结构化网格，并

在叶表周围布置 O型网格。同时，为满足低雷诺数湍

流模型的需要，对上下端壁和叶表进行加密处理，确

保 y+<1。
采用 CFX求解器对三维稳态 Navier-Stokes方程

进行计算。同时，为了精准预测压力梯度诱发的分

离流动，选用能够较好处理壁面附近低雷诺数的

SST湍流模型对方程进行封闭。根据计算域进口马

赫数和叶片弦长计算叶栅内雷诺数为 5.5×105。计

算域进口设定为压力进口，给定总温、总压及气流

角 ，其 中 总 压 为 试 验 测 得 的 来 流 总 压 沿 叶 高 分

布［26］；出口定义成压力出口，设定出口面平均静压

为 101.325kPa；计算域两侧边界定义成平移式周期

性边界；叶表和叶栅端壁都设置成绝热无滑移光滑

壁面。

通过对不同网格总数叶栅计算域进行数值计

算，得到如图 4所示叶栅出口总压损失系数 Cpt 以及

马赫数Ma随网格数量变化曲线。

其中总压损失系数 Cpt定义为

Cpt = p*in - p*
p*in - p in （1）

式中 p*in 和 p* 分别代表进口和流场内任意一点

总压，p in 代表进口静压。由图可知，当网格数小于

160万，气动参数随网格数波动较大；当网格数量增

加到 160万后，总压损失系数和马赫数随网格数量

的波动明显降低，不同网格数量计算域得到的数值

结果近似相同。因此本文在保证计算准确性和经

济性的前提下，选取网格总数为 180万的网格划分

方 式 对 原 型 以 及 改 型 方 案 的 计 算 域 进 行 网 格

划分。

此外，本文采用风洞吹风试验结果［23］对数值计

算 方 法 进 行 校 核 。 由 图 5 所 示 的 原 型 叶 栅 来 流

0.7Ma工况下两种结果出口截面总压损失分布云图

可知，数值结果能够较准确地捕捉叶栅出口流场角

区和尾迹，两种结果流场结构吻合程度较好，从而说

明本文所选用的数值计算方法得到的数据具有可

靠性。

Fig. 3 Computational grid

Fig. 2 Schematic diagram of bionic chamber

Table 2 Chamber depth of different cases

Case No.
Chamber depth d/mm

1
0.1

2
0.2

3
0.4

4
0.6

5
0.8

Fig. 4 Grid independence

Fig. 5 Contour of the total pressure loss coefficient
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3 结果与讨论

3.1 仿生翅室对叶栅气动性能的影响

图 6（a）所示各方案总压损失系数变化曲线可以

发现，各改型方案均能减小流动损失。随着仿生翅

室深度的增加，对损失的抑制效果先增强后减弱，其

中 方 案 2 效 果 最 佳 ，使 总 压 损 失 系 数 Cpt 降 低 了

7.22%。

叶栅中的静压系数 Cps能够体现叶栅的扩压能

力，其中静压系数 Cps定义为

Cps = p - p in
p*in - p in （2）

式中 p*in和 p in代表进口总压和进口静压，p代表流

场内当地静压。

由图 6（b）给出的各方案叶栅出口截面静压系数

Cps分布曲线，可知，各方案均提高了叶栅出口静压系

数，增强扩压能力，其中方案 2的效果最佳，静压系数

提高了 8.57%。

图 7所示为各仿生翅室方案在 50%以下叶高的

节距平均总压损失系数沿径向的分布曲线，各方案

均能够降低 18% 以下叶高范围内的流动损失，对

18%以上叶高范围无明显影响。在 8%~12%叶高内，

随着仿生翅室深度的增加，各方案损失先降低后增

加，始终小于原型叶栅，其中方案 2改善效果优于其

它方案。

从图 8所示叶根处叶表静压系数曲线可以发现，

在大于 70%弦长范围内，压力面和吸力面侧静压系

数均明显提高，各方案尾缘静压系数较原型均提高

了约 80.9%，增强了叶根附近的扩压能力。这是由于

吸力面侧气流分离被削弱，流动损失减小，从而使得

流道通流面积增加，扩压能力增强。同时，改型方案

减小了 5%~70%吸力面内的静压系数，且随着翅室深

度的增加，静压系数在 5%~35%弦长内静压系数先减

小后增大，而在 35%~70%弦长内先增大后减小，但在

该范围内压力面和吸力面静压系数曲线的包络面积

均大于原型，从而说明各方案在减小流动损失的同

时，增强了叶栅的扩压能力。

Fig. 8 Distribution of static pressure coefficient at root of

blade

Fig. 6 Effects of different cases on the cascade

characteristics

Fig. 7 Radial distribution of pitch-averaged total pressure

loss coefficient
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3.2 仿生翅室对叶栅内部流场结构的影响

图 9给出叶栅出口总压损失系数云图、轴向涡量

云图和二次流结构图。图中的 PV（Passage vortex）代

表通道涡，CSV（Concentrated shedding vortex）代表集

中脱落涡。

原型叶栅在叶根吸力面角区存在一个高损失区

域（0.3 ≤ Cpt ≤ 0.6），该区域占据了 14.6%的叶栅出口

面积。出口截面存在一个明显的集中脱落涡和一个

通道涡，从出口方向观察集中脱落涡旋转方向为逆

时针，通道涡方向为顺时针。在端壁处布置不同深

度的翅室结构均能够明显减小叶栅出口截面的高损

失区范围，且高损失核心区向吸力面靠近，减小了沿

节距方向的区域，但造成尾迹区附近径向影响扩大

到 20%叶高位置；另外，随着仿生翅室深度的增加，

对高损失区的抑制作用呈现先增强后减弱变化规

律，方案 2作用效果最明显，使高损失区面积缩小了

21.9%。通过二次流可知，改型方案使得通道涡的涡

核位置向吸力面侧靠近，同时，伴随着集中脱落涡的

涡核位置沿着叶高发展方向移动，这进一步说明了

损失云图的变化规律，充分解释了图 7中根部总压损

失系数的变化。

图 10展示了叶栅通道角区附近三维涡系结构，

由 Q=1.34×106的等值面显示出涡系结构，图中等值面

上的颜色代表当地轴向涡量的大小。由图可知，角

区旋涡结构复杂，来自相邻叶片前缘马蹄涡压力面

分支在二次流的作用下逐渐发展成通道涡，涡核沿

Fig. 9 Contour of total pressure loss coefficient,axial vorticity,and secondary flow structure at the outlet
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着流向逐渐向吸力面侧角区靠近，在叶片尾缘附近

形成旋向相反的通道涡和集中脱落涡，并在叶表吸

力面上存在明显壁面涡（WV）。各仿生翅室均能够

明显削弱通道涡和集中脱落涡尺寸，抑制壁面涡的

发生。在靠近吸力面前缘的仿生翅室附近都存在一

个小尺寸的驻留涡（TV），使得角区分离起始位置更

靠近前缘。

为了进一步了解仿生翅室结构对角区端壁流动

的影响，给出原型及各改型方案在吸力面和端壁处

的静压系数云图以及壁面极限流线，如图 11所示。

云图上的虚线为角区分离的分离线 SL，CV代表壁角

涡，SB代表吸力面分离泡，SV代表分离涡。原型叶

栅在吸力面角区存在明显的分离涡、壁角涡和集中

脱落涡，角区分离涡从靠近叶片吸力面 30%弦长位

置，一直发展到叶片尾缘。仿生翅室对端壁附近气

流扰动，角区分离起始位置前移，减小低能流体的堆

积，分离涡削弱成一个分离泡，且随着翅室深度的增

加，分离泡的尺寸先减小后增大，方案 2最小，从而解

释 了 图 8 中 5%~70% 吸 力 面 内 静 压 系 数 的 变 化

规律。

3.3 仿生翅室内部流场分析

为了解释仿生翅室对角区分离的影响机理，选

取上述分析中效果最明显的方案 2对仿生翅室内部

流场结构进行分析。通过图 12给出的仿生翅室附近

气流三维流线，可以发现气流通过仿生翅室结构在

其内部诱发出驻留涡 TV，翅室附近附面层内的低能

流体被卷入其中，促进端壁附近低能流体的掺混。

图 13所示的湍动能云图和端壁极限流线可以发现，

仿生翅室结构能够提高端壁附近的湍动能，从而解

释了图 11中所示转捩提前发生，提高角区附近流体

的动能，抑制了低能流体沿吸力面角区发展，从而削

弱图 10中通道涡引起的集中脱落涡以及壁角涡的尺

Fig. 10 3D vortex structure
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寸，进而减小角区分离范围，降低了通道的堵塞，从

而出现图 7和 8所示的各改型方案在靠近尾缘附近

的静压系数增加和载荷能力提升。

3.4 仿生翅室对叶栅攻角特性的影响

本节在方案 2的基础上研究不同攻角条件下仿

生翅室对叶栅性能的影响。图 14给出了总压损失系

数随攻角变化曲线，可以发现原型和改型方案的最

小损失攻角都为-3°。当攻角小于最小损失攻角，改

型方案使流动损失增加；当攻角大于最小损失攻角，

在-3°~+4°内，改型方案能够明显减小流动损失且随

着攻角由负到正增加，作用效果先增加后减小，当攻

角>+4°，改型方案的损失与原型近似相同，作用效果

不明显。

各攻角条件下出口截面节距平均总压损失系数

沿径向分布曲线如图 15所示，方案 2产生的影响主

要集中在叶高 18%以下。在-6°攻角工况下，改型方

案使得 5%~15%叶高范围内的总压损失提高，从而导

致图 14中叶栅整体损失增加；在-3°攻角工况下，两

种结果总压损失系数曲线完全重合，改型方案未产

生明显影响；在 0°攻角下，改型方案减小了 18%叶高

以下范围内的总压损失系数；而在+6°攻角下，改型对

Fig. 13 Contour of turbulence kinetic energy Etk and

limiting streamlines on a bionic camber

Fig. 11 Contour of static pressure coefficient and streamlines on the end-wall and suction side

Fig. 12 3D streamlines in a bionic camber
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总压损失的抑制效果削弱，反而导致 5%~18%叶高范

围内的总压损失增加。

图 16给出不同攻角下角区附近吸力面、端壁以

及 4个与吸力面垂直的截面上的二维流线，显示了叶

栅通道内通道涡和分离涡沿着流向发展情况。在横

向压力梯度的作用下，随着攻角由负到正增加，通道

涡向相邻叶片角区靠近的趋势逐渐增强，其在叶片

尾缘与吸力面分离涡汇合形成大尺寸的角区分离越

大，造成的流动损失越多。在-6°攻角时，通道涡贴近

叶片压力面流动，角区分离范围较小，吸力面分离涡

产生的损失占据总损失的主要部分，仿生翅室引入

的驻留涡造成分离涡起始点更靠近叶片前缘，扩大

了角区分离，从而导致图 15（a）中 18%以下范围内损

失增加。当攻角为-3°时，吸力面分离涡的范围增加，

分离起始点前移，仿生翅室引入的驻留涡对分离涡

产生的影响较小，从而出现了图 15（b）中改型前后损

失近似相同的情况。在 0°攻角下，仿生翅室对流场

结构的影响最明显，能够明显削弱分离涡沿着节距

方向的分离范围，减小吸力面角区分离的流动损失。

当攻角为+6°时，原型叶栅吸力面分离从前缘开始发

展到尾缘，仿生翅室不仅没有削弱角区分离范围，反

而由于自身诱导的驻留涡，增加了角区分离涡沿着

叶高方向的分离范围，从而导致图 15（d）中根部损失

增加。

Fig. 14 Total pressure loss coefficient of different incidence

angle

Fig. 15 Radial distribution of pitch-averaged total pressure loss coefficient of different incidence angle
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4 结论与展望

本文基于蜻蜓翅翼结构特征，在扩压叶栅端壁

靠近吸力面侧布置仿生翅室结构，研究了不同深度

仿生翅室对角区分离流动的影响，得到如下结论：

（1）仿生翅室结构能够减小流动损失，其诱导的

驻留涡，提高了吸力面角区端壁附近的湍动能，能够

在最小损失攻角右侧一定范围内有效抑制角区分离

沿节距方向的范围，减小流动损失。

（2）0°攻角下，仿生翅室结构对流动损失的控制

效果随着深度增加，先增加后减小，深度为 0.2mm效

果最佳，能够使得叶栅的流动损失减小 7.22%，静压

系数提高 8.57%。

（3）仿生翅室对流动损失的抑制效果在 0°攻角

条件下最明显；在最小损失攻角下改型方案的损失

与原型近似相同；当攻角小于最小损失攻角，原型叶

栅角区分离较小，仿生翅室诱导分离涡起始点提前，

扩大了吸力面的分离范围，从而增加了角区分离损

失；当攻角大于最小损失攻角，翅室对角区分离的抑

制效果先增强后减弱，在角区分离较大时，反而由于

自身引入的驻留涡造成总流动损失增加。

针对仿生翅室结构在更多叶型叶栅乃至在叶轮

机械中的应用还有许多问题需要解决，需要在实际

应用中不断积累和完善，课题组计划从以下几个方

面进行研究。首先，为了验证仿生翅室结构的作用

效果以及可行性，在下一步的研究中将选取最佳设

计方案进行叶栅风洞吹风试验。另外，目前仅针对

一种扩压叶栅叶型进行不同仿生翅室结构进行研

Fig. 16 Vortices developments along the stream-wise of the suction side
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究，不能充分体现出仿生翅室结构具有普遍适用的

特性。因此，在下一步研究中将扩大仿生翅室结构

在叶轮机械领域研究范围，将其应用在不同叶型的

叶栅中，设计多种几何形状和尺寸的仿生翅室结构，

探索其对叶栅内部流场结构和流动控制效果之间的

关系。基于上述研究，将仿生翅室结构应用到压气

机级中，探究其在整级流场中对角区端壁流动的控

制效果和机理，进一步考证仿生翅室结构在整级压

气机中的适用性。

致 谢：感谢国家自然科学基金和大连海事大学双一流

建设专项创新项目的资助。
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