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中弧线角度分布对跨音叶栅特性影响研究

王进春， 曹传军
（中国航发商用航空发动机有限责任公司，上海  200241）

摘要： 中弧线角度分布形式对压气机叶片表面等熵马赫数分布具有重要的影响。为了对比不同压气机叶型的流

动特征，采用数值模拟和平面叶栅试验相结合，对两种中弧线角度分布形式的跨音叶型在不同来流工况下的气

动特性展开了详细研究。结果表明：在设计点，前加载配合均匀加载的中弧线角度分布叶型能够消除叶片吸力

面的局部超音区，与前加载的中弧线角度分布叶型相比，叶片表面等熵马赫数分布更加饱满。其次，前加载配合

均匀加载叶型能够推迟叶片吸力面的涡层失稳，减弱了吸力面分离涡与端壁分离涡的耦合作用，进而改善了端

区的流动状况，截面平均总压损失系数降低了 8.2%。最后，对非设计工况下两种中弧线角度分布的气动特性进

行了分析，随着来流马赫数的降低，两种中弧线角度分布叶型的损失差异逐渐减小，均具有较优的气动性能。来

流速度对叶片表面等熵马赫数、损失分布和分离面形状特征影响较小，仅影响叶片表面等熵马赫数和损失数值

大小。
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Effects of Metal Angle Distribution of Mean Camber Line on Aerodynamic 
Characteristics of Transonic Cascade
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Abstract: The metal angle distribution of mean camber line has an important effect on the isentropic mach 
number distribution of compressor blade surface. In order to compare the flow characteristics of different 
compressor blade profiles， the aerodynamic characteristics of two transonic blade with different metal angle 
distribution under different inflow conditions are numerically and experimentally studied. The results show 
that： At the design point， compared with the front-loaded blade， the metal angle distribution blade with front 
loading and uniform loading has a fuller isentropic Mach number distribution on the blade surface， which can 
eliminate the local supersonic zone. Secondly， this kind of blade delays the instability position of the vortex 
layer on the suction surface， and weakens the coupling of the suction separation vortex and the end wall 
separation vortex. The corner separation is suppressed， and the flow in the corner area is improved. The 
average total pressure loss coefficient is reduced by 8.2%. Finally， the aerodynamic characteristics of the 
cascade under off-design conditions are analyzed. With the decrease of the inflow Mach number， the 
difference of the loss of the two metal anger distribution blades gradually decreases， and both have good 
aerodynamic performance.
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叶型设计是压气机气动设计过程中最为关键

的环节之一。叶型好坏直接影响着压气机的损失

特性和稳定工作范围。近些年来，随着压气机总压

比的不断提升，压气机的单级负荷水平不断提

高［1‑2］。在高压压气机前面级叶片设计过程中，来

流马赫数逐渐从亚音提高到跨音，甚至超音。当来

流马赫数接近音速，在叶片前缘的加速作用下，吸

力面表面容易出现局部超音区域并产生激波。激

波与附面层相互干扰会引起流动损失的增加，严重

时产生分离，造成压气机流动失稳［3‑5］。因此，如何

通过合理的叶型设计来控制叶片吸力面表面的超

音流动是压气机设计中的一个难题。

可控扩散叶型是跨音压气机叶型设计中的重

要研究内容［6‑9］。通过调整叶型中弧线和厚度分布

形式，实现了在压气机叶型表面有局部超音区但没

有激波存在，进而减小了激波损失。多级轴流压气

机的试验结果表明采用可控扩散叶型设计可以提

升压气机的喘振裕度，改善级间匹配特性［10］。在

可控扩散叶型设计中，叶片表面加载形式对消除叶

片表面局部分离泡和控制激波形态、提升压气机叶

型在高亚音速来流马赫数的气动性能具有重要的

影响。王名扬等［11］对比研究了载荷分布对分离泡

结构和叶型流动损失的影响，结果表明采用前加载

叶型能够促使转捩提前发生，同时降低流向逆压梯

度，有效抑制了分离泡的形成和发展，改善了压气

机叶型的气动性能。孔庆国等［12］基于中弧线曲率

控制方法，结合粒子群寻优算法对传统可控扩散叶

型（Controlled diffusion airfoil，CDA）进行了优化研

究。研究结果表明，在一定迎角范围内，叶型中弧

线曲率峰值的前移能够将吸力面马赫数峰值前移，

优化叶型在设计点的总压损失降低了约 6.34%。

屠宝锋等［13］研究了鼓包前缘造型对跨音速压气机

静子的影响，结果表明鼓包前缘可以改善流场流动

情况，其产生的对涡结构有利于减小叶片表面的分

离区范围，提升静叶的抗分离能力。魏巍等［14］采

用实验方法对比研究了可控扩散叶型和双圆弧叶

型的表面马赫数、尾迹总压等特性，与双圆弧叶型

对比，可控扩散叶型在设计点的总压损失减小近 1
倍，出口气流角减小了 2.0°。

可控扩散叶型的核心在于控制叶片表面的超

音流动，使其不产生强的激波损失，但通过调节中

弧线角度分布形式，使得叶片吸力面全程保持亚音

流动这方面的研究鲜有报道。中弧线角度分布形

式决定了中弧线的形状，进而影响压气机叶片沿程

的载荷和逆压梯度分布，对压气机吸力面等熵马赫

数分布具有重要的影响。

本文结合数值模拟和平面叶栅试验，对两种不

同中弧线角度分布形式的压气机叶型的气动性能

展开了研究，探索消除跨音叶片吸力面超音流动的

设计方法。此外，对比分析了两套叶栅试验件在不

同来流工况下的迎角损失特性、马赫数特性及尾迹

特性，本文的研究将有助于为跨音速压气机叶型的

优化设计提供参考。

1 数值计算与试验方法

1. 1　叶栅造型参数

本文所研究的两种不同加载形式的高压压气

机叶型基本参数见表 1。在叶片造型时，将两种叶

型的弦长、栅距、弯角、稠度和厚度分布保持一致，

进而单独研究中弧线角度分布形式对跨音叶型气

动性能的影响规律。无量纲中弧线弯角 θ͂ 表示当

前位置中弧线弯角与总弯角的比，其表达式为

θ͂ = βi - β in

βout - β in
（1）

式中：β in 和 βout 分别表示叶栅进出口几何角，中弧

线角度规定为与轴线方向的夹角；βi 表示为当前轴

向位置的中弧线角度。

图 1 给出了 1 号叶栅和 2 号叶栅的无量纲中弧

线弯角分布规律对比图，可以看出 1 号叶栅和 2 号

叶栅均采用了前加载的设计特征。其中 1 号叶栅

的中弧线角度分布采用的是单一形式的前加载叶

型设计，而 2 号叶栅则采用了前加载配合均匀加载

的中弧线角度分布形式。2 号叶栅在 20% 的轴向

弦长位置达到 31.3% 的无量纲弯角，之后采用近

似均匀加载的中弧线角度分布形式，其设计思想是

将气流在叶片吸力面前缘持续快速加速到较高的

马赫数水平，之后通过降低中弧线角度的变化程度

使叶片吸力面的气流维持高亚音流动而不产生局

部超音区域。

1. 2　数值计算方法

数值计算软件采用商业软件 ANSYS CFX，湍

流模型为 SSTk‑ω 模型。计算域选择为带端壁的

三维平面叶栅计算模型，进口距离叶片前缘约 1.5

表 1 叶栅设计主要参数

Table 1 Primary parameters of cascade

参数

弦长/mm
栅距/mm

稠度

进口几何角/（°）
出口几何角/（°）

叶栅叶片数

进口马赫数

1 号叶栅

43.99
36.14

1.22
61.34
50.12

8
0.84

2 号叶栅

43.99
36.14

1.22
61.34
50.12

8
0.84
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倍弦长，出口距离叶片尾缘约 2.5 倍弦长，采用结

构化网格对其进行划分，在端壁和叶片表面对网格

进行加密处理。计算网格如图 2 所示，总网格量约

220 万个。进口边界条件为给定来流总温总压边

界，通过调整出口背压来实现来流马赫数的变化，

两侧边界条件为周期性平移边界条件。数值计算

方法的准确性将在 2.1 小节进行讨论。

1. 3　试验装置及方法

平面叶栅试验在大连海事大学船用小型燃气

轮机技术重点实验室的高速平面叶栅风洞完成。

试验装置如图 3 所示，由离心式鼓风机提供气源，

气体在扩压段减速后进入稳压段，稳压段内整流

器、蜂窝网使得来流大尺度旋涡破碎，湍流度降低

后由收缩段加速流入实验段。风洞能够实现的来

流马赫数稳定在 0.3~0.95 之间。实验叶片安装在

可旋转的半圆盘上，实现不同气流迎角的调节。

叶栅出口气动性能采用五孔探针进行测量，轴

向位置位于叶片尾缘约 0.5 倍弦长位置。叶片表

面静压孔如图 4 所示，由于叶片较薄，为了避免加

工静压孔打穿叶片，在第 4 个叶片的压力面和第 5
个叶片的吸力面各开设了 10 个静压孔。在设计迎

角和马赫数的条件下进行了 2 号叶栅尾迹的周期

性测量，所测得尾迹的周期性结果如图 5 所示，其

中横坐标 Y 为栅距方向的距离，纵坐标 Cpt为总压

损失系数，测试结果显示被测叶栅周期性良好。

2 结果分析

2. 1　设计点气动特性对比

图 6 给出了 1 号叶栅在设计工况下的叶中截面

等熵马赫数分布图，来流马赫数为 0.84，叶片表面

等熵马赫数计算公式为

Ma = 2
κ - 1 ( )( )p⋆

tin

p s

κ - 1
κ

- 1 （2）

式中：p⋆
tin 表示来流总压；p s 表示当前位置叶片表面

图 1 无量纲中弧线弯角分布形式

Fig.1 Distribution of normalized metal angel

图 2 平面叶栅计算模型与网格

Fig.2 Model and mesh of plane cascade

图 4 叶片表面静压孔示意图

Fig.4 Static pressure port in the blade surface

图 5 平面叶栅周期性检测

Fig.5 Periodic detection of plane cascade

图 3 高速平面叶栅风洞实验台示意图

Fig.3 Diagram of high speed plane cascade tunnel
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静压；κ 为比热比。

为了验证数值模拟的准确性，图 6，7 中将试验

和数值模拟的结果进行了对比，其中红色虚线表示

试验获得的叶片表面等熵马赫数，蓝色实线为数值

模拟结果。可以看出，数值模拟的叶片表面马赫数

分布与试验结果吻合较好，验证了本文数值模拟的

准确性。试验和数值模拟结果显示，气流在吸力面

持续加速至马赫数峰值，在叶片吸力面出现了局部

超音区域，但马赫数峰值保持在较低的超音水平，

类似于可控扩散叶型。马赫数峰值所在的位置约

在 26.5% 的轴向位置，叶片吸力面表面最高马赫

数为 1.12（数值模拟结果）。在叶片压力面，等熵马

赫数的分布较为平坦。

图 7 给出了 2 号叶栅相同来流马赫数、相同密

流比工况下的叶中截面等熵马赫数分布，其中红色

虚线表示为试验获得的叶片表面等熵马赫数，蓝色

实线为数值模拟结果。可以看出，数值模拟结果和

试验结果较为一致。与 1 号叶栅明显不同的是，2
号叶栅叶片表面没有出现超音区域，且在约 16%
至 37% 的轴向弦长位置，叶片吸力面表面等熵马

赫数均保持较高水平，之后缓慢下降。2 号叶栅基

本实现了设计意图，使气流在叶片吸力面前缘持续

快速加速到较高的马赫数水平，在马赫数峰值达到

峰值位置通过降低中弧线角度的变化程度使得叶

片吸力面不产生超音流动，吸力面马赫数出现一段

“平台型”峰值分布，压力面和吸力面围成的马赫数

形状整体更加饱满。

图 8 给出了 1 号和 2 号叶栅两个通道尾迹的试

验测量结果以及 CFD 数值模拟结果，虚线表示的

是试验测量获得的结果，实线为数值模拟结果，其

中 CFD 采用的是单通道数值计算；另一个通道的

结果通过周期性平移获得。可以看出，在尾迹宽度

方面，CFD 和试验结果较为接近，但是尾迹的损失

峰值与试验结果有所差异，该差异可能主要由两方

面原因构成：一方面为了简化，数值模拟中来流条

件给定了均匀的总压入口边界条件，未考虑来流附

面层的影响；另一方面可能是由于湍流模型的粘性

耗散效应与真实的流动之间存在差异［15‑16］。从相

对趋势上看，无论是数值还是试验结果均显示 2 号

图 7 叶中截面等熵马赫数分布（2 号叶栅）

Fig.7 Distribution of isentropic Mach number in middle 
plane (No.2 blade)

图 8 尾迹损失系数对比

Fig.8 Comparison of loss coefficient in the wake

图 6 叶中截面等熵马赫数分布（1 号叶栅）

Fig.6 Distribution of isentropic Mach number in middle 
plane (No.1 blade)
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叶栅的尾迹宽度与 1 号叶栅相比有所减小，且损失

的峰值降低。表 2 进一步给出了数值模拟叶片尾

缘下游 0.5 倍轴向位置 S3 平面平均的总压损失系

数，可以看出，2 号叶栅的截面平均总压损失系数

为 0.097，与 1 号叶栅的 0.106 相比，总压损失系数

降低了约 8.2%，具备更好的气动性能，下面将对其

机理进行进一步的解释。

利用 Q 准则能够清晰给出流场中的涡系结

果，Q 准则的定义为

Q =  Ω
2 - S

2

2 （3）

式中：Ω为涡量张量；S为应变率张量。在壁面附

近，由于存在着强烈的气流剪切，涡量在壁面附近

会出现较大的数值，利用涡量大小容易在壁面出现

误判涡系的情况。Q 准则与涡量相比，在近壁面处

能更准确识别流场中涡系结构，因而被广泛用于捕

获三维流场中的涡系结构［17‑19］。

图 9 给出了 50% 叶高以下的涡系结构图。从

图中可以看出，无论是 1 号叶栅还是 2 号叶栅，在

叶片前缘，均存在着马蹄涡结构。在叶片和端壁

形成的通道中存在着壁面分离涡和吸力面分离涡

两种涡系结构，两种涡系结构相互融合。在叶片

的尾缘存在着尾缘脱落涡结构。其中，涡系结构

的云图用总压恢复系数表示，总压恢复系数  定义

为当前位置总压与来流总压的比值，可以看出 2
号叶栅尾缘脱落涡的总压恢复系数明显比 1 号叶

栅要高。

为了进一步对角区的涡系结构进行分析，图

10 给出了两种叶栅在角区的三维流线，流线上的

颜色显示为流向速度。可以发现，在叶背和端壁形

成的角区存在较大的低能回流区。在叶栅的端壁

和叶片吸力面均发生了分离，且端壁分离涡的涡线

与吸力面分离涡的涡线近似垂直，该涡线结构与

Schulz［20］提出的角区失速拓扑结构较为类似。对

比可以发现 2 号叶栅的吸力面分离相对靠后，且吸

力面分离涡尺度降低，低能流体聚集的区域明显减

小。角区分离可以近似理解为叶片吸力面和端壁

处的涡层在逆压梯度作用下发生失稳而诱发的三

维拟序结构。由于 2 号叶栅与 1 号叶栅相比，加载

偏靠后，推迟了叶片吸力面的涡层失稳，减弱了吸

表 2 截面平均总压损失系数

Table 2 Average total pressure loss coefficient of cross 
section

参数

总压损失系数

1 号叶栅

0.106
2 号叶栅

0.097

图 9 叶栅角区涡系结构

Fig.9 Vortex structure in the corner region

图 10 叶栅角区三维流线

Fig.10 Three‑dimensional streamline in the corner 
region
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力面分离涡与端壁分离涡的耦合作用，进而削弱了

角区分离程度，改善了端区的流动状况。

图 11 给出了 1 号和 2 号叶栅总压恢复系数沿

程的变化情况，进一步地，图 12 给出了叶栅尾缘 S3
平面的二维流线图。从图中可以看出，在 30% 的

轴向弦长位置，1 号叶栅靠近吸力面的端壁及其吸

力面一侧已经开始出现了涡层的失稳，可以从图

10 局部放大图的流线出现了卷曲得到印证，而 2 号

叶栅的流线在该轴向位置仍保持较好的分层流动，

低损失区域被限制在一个较小的角区区域，端壁附

近未出现明显的低能区域。到 40% 轴向弦长位

置，1 号叶栅吸力面和端壁分离相互耦合，形成了

高损失的角区分离区域，该角区分离区域沿着下游

逐渐扩展。2 号叶栅的角区分离发展历程相似，但

涡层失稳区域靠后，角区流动状况有所改善。从图

12 的流线分布可知，2 号叶栅的分离区域在径向和

周向上均有所减小，二次流的发展受到了抑制。

2. 2　非设计工况气动特性对比分析

本小节主要对比两种叶栅在非设计工况的气

动性能。图 13 给出了来流马赫数 0.84 时，1 号和 2
号叶栅叶中截面的迎角损失特性，其中横坐标 i 表
示攻角。从图中可以看出，在设计点 0°迎角下，2
号叶栅叶中截面的总压损失系数与 1 号叶栅相比，

由 0.03 降低至 0.02，在较宽的迎角范围内，均具有

较低的总压损失系数。随着迎角的增加，1 号和 2
号叶栅的总压损失系数呈现先降低后增加的趋势，

类似于抛物线分布；在 2°迎角工况下，叶栅的总压

损失系数接近最低。

图 14 给出了 1 号和 2 号叶栅叶中截面试验获

得的迎角落后角特性，其中横坐标 i 表示迎角，纵

坐标 δ 表示落后角。从图中可以看出，随着迎角的

增加，落后角呈现先增加后减小的变化趋势，与总

压损失系数和迎角变化规律类似。与 2 号叶栅相

比，1 号叶栅落后角与迎角的变化更加敏感，在试

图 13 迎角损失特性（Ma=0.84）
Fig.13 Characteristics of loss coefficient and attack 

angle (Ma=0.84)

图 11 总压损失云图沿程分布

Fig.11 Contour of total pressure recovery coefficent

图 12 尾缘 S3 平面二维流线分布图

Fig.12 Surface streamline in S3 plane of trailing edge
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验工况内，1 号叶栅的落后角有 2.3°的变化幅度，而

2 号叶栅的落后角仅在 0.5°范围内波动。且在较宽

的迎角范围内（-2°~4°），2 号叶栅落后角比 1 号叶

栅落后角小 2°~0.4°，落后角绝对值维持在 3.2°以
内，表明 2 号叶栅气体流动更加贴近叶片表面，流

动状况得到了改善。

为了进一步研究不同来流马赫数下，两种不同

加载形式对叶栅气动性能的影响，图 15 给出了 0°
迎角下，不同来流马赫数下试验获得的 1 号和 2 号

叶栅总压损失系数对比。随着来流马赫数的增加，

气体流动摩擦损失会增加，两套叶栅的总压损失系

数均呈现出增加的趋势。当来流为低亚音来流条

件，前加载配合均匀加载的 2 号叶栅损失与单一前

加载的 1 号叶栅相比，气动性能有所改善，但提升

幅度不明显。一方面，与单一前加载叶型相比，前

加载配合均匀加载叶型在前缘的吸力面峰值马赫

数略有降低，对减小气体摩擦损失有益，但在约

50% 轴向弦长往后位置，叶片吸力面马赫数逐渐

提升，增加了叶型后半段的流动摩擦损失。综合效

果使得低亚音来流条件下两种加载形式的气动性

能相当。而随着来流马赫数增加达到高亚音速来

流如 0.84 时，2 号叶栅的低损失特性逐渐明显。由

前面分析可知，在高亚音来流条件下，2 号叶栅通

过降低峰值马赫数位置的中弧线角度变化程度，消

除了叶片表面局部超音区，避免产生激波损失，因

此具有较好的气动性能。

图 16 给出了不同来流马赫数下，试验获得的 1
号和 2 号叶栅的吸力面和压力面等熵马赫数分布。

从图中可以看出，来流马赫数影响叶片表面等熵马

赫数的数值大小。来流马赫数越高，叶片吸力面和

压力面的马赫数也逐渐增加。但来流马赫数对叶

片表面等熵马赫数的分布规律影响较小，在较宽的

来流马赫数范围内，2 号叶栅均保持着一段“平台

型”的马赫数分布特征。

图 17~20 给出了来流马赫数为 0.6 和 0.5 时数

值模拟获得的总压恢复系数沿程分布和流向速度

为零的等值面云图。从图 17 中可以看出，高损失

的区域首先起始于吸力面和端壁形成的角区，向下

游逐渐沿周向和径向方向扩展。与 1 号叶栅相比，

2 号叶栅高损失的区域范围有所减小，流动状况获

得了改善。图 18 给出了叶栅通道中流向速度为零

的等值面，等值面上的云图显示的是总压恢复系

数。在叶栅通道中，由于逆压梯度作用，流向速度

会逐渐减小，当气体的流向速度为零时，此时气体

将发生分离。因此可以将流向速度为零的等值面

近似看成是流体的三维分离面。从图 18 中可以看

出，2 号叶栅等值面的形态和 1 号叶栅几乎一致，分

离发生在吸力面下游和端壁形成的角区区域。结

合图 19，20 对比可以发现，随着来流马赫数减小至

图 16 叶片表面等熵马赫数分布

Fig.16 Distributin of isentropic Mach number along 
blade surface

图 14 迎角落后角特性（Ma=0.84）
Fig.14 Characteristics of deviation angle and attack 

angle (Ma=0.84)

图 15 0°迎角下不同马赫数下的叶中截面损失结果

对比

Fig.15 Comparison of loss coefficient under different 
Mach number in the middle plane
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0.5，流动损失逐渐减小，全场的总压恢复系数均在

0.8 以上。同时可以发现，来流马赫数对平面叶栅

的损失分布和分离面形状特征影响较小。

3 结   论

本文利用数值模拟和平面叶栅试验相结合的

方法，研究了两种中弧线角度分布形式对跨音速叶

栅气动特性的影响，主要结论有：

（1）探索了一种通过降低马赫数峰值位置中

弧线角度的变化程度以此消除叶片表面局部超音

区的叶型设计方法。与单一前加载叶型相比，前

加载配合均匀加载的中弧线角度分布形式叶型的

吸力面和压力面围成的等熵马赫数形状整体更加

饱满，同时马赫数在叶片吸力面呈现一段“平台

型”分布。

（2）在角区的涡系结构中，吸力面分离涡和端

壁分离涡涡线相互垂直。降低马赫数峰值位置中

弧线角度的变化程度有利于推迟叶片吸力面的涡

层失稳，减弱吸力面分离涡与端壁分离涡的耦合作

用，进而削弱了角区分离程度，改善端区流动状况，

截面平均总压损失系数降低了 8.2%。

（3）随着来流马赫数的降低，两种中弧线角度分

布叶型的叶型损失差异逐渐减小。来流速度对叶片

表面等熵马赫数、损失分布和分离面形状特征影响

较小，仅影响叶片表面等熵马赫数和损失数值大小。
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