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叶型关键几何参数对超音叶栅性能的影响
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摘　 要:超音叶型广泛应用于航空压气机ꎬ叶型的关键几何参数对其气动性能有重要影响ꎮ 针对进气马赫数 １.４的超音
叶型ꎬ采用流场数值计算方法ꎬ研究叶型最大厚度、最大挠度及叶栅稠度对叶栅气动性能影响ꎮ 研究表明:最大厚度及
最大挠度变化对叶栅通道内激波结构影响很小ꎻ随着最大厚度的减小ꎬ最小损失对应的静压比增加并且耐反压能力增
加ꎬ有利于实现更高压比设计ꎻ随着最大挠度减小ꎬ叶栅耐反压能力下降ꎬ最小损失近于不变ꎬ不利于高压比设计ꎻ增加
稠度会造成槽道激波向叶栅通道上游偏移ꎬ直至形成脱体激波ꎬ使叶栅全工况损失增加ꎮ
关键词:超音叶型ꎻ关键几何参数ꎻ激波结构ꎻ流场性能
中图分类号:Ｖ２３１.３　 　 文献标志码:Ａ　 　 文章编号:１６７１￣５２７６(２０２４)０２￣００２９￣０６

Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ Ｋｅｙ Ｐｒｏｆｉｌｅ Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｎ Ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ
Ｃａｓｃａｄｅ Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ＨＡＮ Ｚｈｕａｎｇｚｈｕａｎｇꎬ ＺＨＯＵ Ｚｈｅｎｇｇｕｉ

(Ｃｏｌｌｅｇｅ ｏｆ Ｅｎｅｒｇｙ ａｎｄ Ｐｏｗｅｒ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬ Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓꎬ Ｎａｎｊｉｎｇ ２１００１６ꎬ Ｃｈｉｎａ)
Ａｂｓｔｒａｃｔ:Ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｒｅ ｗｉｄｅｌｙ ｕｓｅｄ ｉｎ ａｖｉａｔｉｏｎ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓꎬ ａｎｄ ｉｔｓ ｋｅｙ ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｈａｖｅ ａｎ ｉｍｐｏｒｔａｎｔ ｉｍｐａｃｔ
ｏｎ ｔｈｅｉｒ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ. Ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ａｉｍｅｄ ａｔ ｉｎｌｅｔ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ １. ４ꎬ ｓｔｕｄｉｅｓ ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ
ｔｈｉｃｋｎｅｓｓꎬ ｍａｘｉｍｕｍ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｃａｓｃａｄｅ ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙ ｏｎ ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ａｉｒｆｏｉｌ ｂｙ ｔｈｅ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ
ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ. Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ａｎｄ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ ｈａｓ
ｌｉｔｔｌｅ ｅｆｆｅｃｔ ｏｎ ｔｈｅ ｓｈｏｃｋ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｉｎ ｔｈｅ ｃａｓｃａｄｅ ｃｈａｎｎｅｌ. Ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｄｅｃｒｅａｓｅ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓꎬ ｔｈｅ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒａｔｉｏ
ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ｍｉｎｉｍｕｍ ｌｏｓｓ ｉｎｃｒｅａｓｅｓ ａｎｄ ｔｈｅ ｂａｃｋ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ ｉｎｃｒｅａｓｅｓꎬ ｗｈｉｃｈ ｉｓ ｃｏｎｄｕｃｉｖｅ ｔｏ ａｃｈｉｅｖｉｎｇ ｈｉｇｈｅｒ
ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒａｔｉｏ ｄｅｓｉｇｎ. Ａｎｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｄｅｃｒｅａｓｅ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎꎬ ｔｈｅ ｂａｃｋ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃａｓｃａｄｅ ｄｅｃｒｅａｓｅｓ
ａｎｄ ｔｈｅ ｍｉｎｉｍｕｍ ｌｏｓｓ ｒｅｍａｉｎｓ ａｌｍｏｓｔ ｕｎｃｈａｎｇｅｄꎬ ｗｈｉｃｈ ｉｓ ａｄｖｅｒｓｅ ｔｏ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｔｈｅ ｈｉｇｈ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒａｔｉｏ. Ｉｎｃｒｅａｓｉｎｇ ｔｈｅ
ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙ ｗｉｌｌ ｃａｕｓｅ ｔｈｅ ｃｈａｎｎｅｌ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ ｔｏ ｓｈｉｆｔ ｔｏ ｔｈｅ ｕｐｓｔｒｅａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｃａｓｃａｄｅ ｃｈａｎｎｅｌ ｕｎｔｉｌ ｔｈｅ ｄｅｔａｃｈｅｄ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ ｉｓ
ｆｏｒｍｅｄꎬ ｗｈｉｃｈ ｗｉｌｌ ｉｎｃｒｅａｓｅ ｔｈｅ ｌｏｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃａｓｃａｄｅ ｕｎｄｅｒ ａｌｌ ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ.
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ:ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｐｒｏｆｉｌｅꎻ ｋｅｙ ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓꎻ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅꎻ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃ

０　 引言

随着航空发动机的推重比不断增加ꎬ对于发动
机的风扇和压气机部件ꎬ其级压比也随之增大ꎬ而
载荷系数增加或者轮缘速度提升均会使得级压比

增大[１－２]ꎮ 增加载荷系数ꎬ叶片通道内逆压力梯度
增加ꎬ因此载荷系数通常不大于 ０.４ [３]ꎮ 提升轮缘
速度ꎬ会导致部分或全叶高超音ꎬ即成为跨音 /超音
压气机ꎮ 由于在叶片通道内超音速ꎬ会形成激波ꎬ
导致其内流动结构复杂ꎬ带来唯一进气角、超音启
动、激波损失和附面层干扰等问题[４]ꎮ

ＬＥＶＩＮＥ Ｐ [５]研究表明超音叶型具有唯一攻
角特性ꎬ且由来流马赫数和叶型型线来决定ꎮ

ＷＡＤＩＡ Ａ Ｒ 等[６]改变某单级轴流跨音压气机的
叶尖最大厚度位置ꎬ研究最大厚度位置对叶型性
能的影响ꎮ ＧＩＥＢＭＡＮＮＳ Ａ 等[７]将不同叶高处的
二维叶型进行前缘几何参数优化设计ꎬ并对比分
析优化前后的三维叶片ꎬ最终效率提升了 ０.５％ꎮ
ＫＯＮＩＧ Ｗ Ｍ[８]由中弧线叠加厚度分布方法生成
叶型并对其进行研究ꎮ 结果表明ꎬ激波损失在超
音叶栅总损失中占比较大ꎬ且叶型微小变化也会
显著影响激波强度ꎮ ＳＴＡＴＫＥＮ Ｈ 等[９]研究了叶
片前缘小圆半径对超音叶型气动性能的影响ꎬ发
现当来流马赫数越大时ꎬ叶片前缘厚度会越小ꎮ

肖敏等[１０]研究了 ３ 种超音叶型中弧线几何
设计方法ꎬ结果表明设计叶型激波结构合理ꎬ表面
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马赫数分布理想ꎮ 靳军等[１１]以两种控制参数来
修改叶栅前缘椭圆弧的几何形状ꎬ最后得出减小
形状控制因子可以改善超音叶栅激波结构和流动

状况ꎮ 凌敬[１２]针对 ＮＡＣＡ 叶型进行了叶型厚度
以及中弧线挠度等参数的研究ꎬ结果表明厚度和
挠度的增加均会导致吸力面逆压力梯度增加ꎬ角
区分离范围变大ꎮ 崔伟伟等[１３]通过叶型中线分
布设计了跨音转子ꎬ并总结出在最大厚度点之后ꎬ
由叶根沿展向逐渐增大中线折转度ꎬ可以减小分
离损失ꎮ 郑覃等[１４]研究了 ＮＡＳＡ Ｒｏｔｏｒ６７ 跨音速
转子的弯度、最大厚度位置等叶型关键参数变化
对顶部叶栅气动性能的影响ꎬ结果表明叶型弯度
的影响更大ꎮ

周正贵等[１５－１６]基于超音叶栅的唯一进气角
特性ꎬ将其与叶型前后缘小圆半径、最大厚度以及
最大挠度等几何参数相结合来确定叶型形状ꎬ由
此设计的叶型均为多道激波增压ꎬ且流动损失较
低ꎮ ＣＵＩ Ｃ 等[１７]对超音叶型的关键几何参数进
行了研究ꎬ探究了前缘小圆半径以及稠度的影响ꎮ

全面深入研究超音叶型关键几何参数对叶栅

气动性能影响ꎬ有助于掌握高性能叶型的设计规
律以及高气动性能叶型数据库的建设ꎮ 本文针对
用于航空发动机高压压气机第一级转子叶尖截面

叶型ꎬ分析最大厚度、最大挠度及稠度对叶栅性能
的影响以及叶栅损失的构成ꎮ
１　 叶栅流场计算方法

本文超音叶栅流场计算采用雷诺平均 Ｎ－Ｓ
方程、 Ｓ－Ａ( ｓｐａｌａｒｔ－ａｌｌｍａｒａｓ)湍流模型ꎮ 网格结
构为 ＯＨ型ꎬ网格节点设置为 ４２１×１０１(前缘到尾
缘为 ２１１×１０１)ꎬ近壁面网格距离为 ０.０１ｍｍꎬ网格
如图 １所示ꎮ 在绝对坐标系下进行定常流场计算ꎬ
进口给定绝对总压、绝对总温、绝对气流角以及轮缘
速度ꎬ具体参数如表 １所示ꎮ 出口条件为给定静压ꎮ

表 １　 进口边界条件

绝对速度
角度 / (°)

进口总
压 / Ｐａ

进口
总温 / Ｋ

进口
马赫数

转速 /
( ｒ / ｍｉｎ)

０ ４４ ４１３.１ ２２７.７ ０.７ ３ ３６２.４

２　 原始叶型介绍

构成该超音叶栅的超音叶型由中弧线叠加厚

度生成ꎬ表 ２为叶栅主要参数ꎬ图 ２为几何示意图ꎮ
超音叶型设计参数主要有:最大挠度及其位置、最
大厚度及其位置、前后缘小圆半径、前后缘角ꎮ
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图 １　 超音叶栅网格结构及前、尾缘局部放大

表 ２　 超音叶栅主要参数

参数 数值

弦长 ｂ / ｍｍ ９９.７０
栅距 ｓ / ｍｍ ７２.２５
安装角 ξ / (°) ６０.００

前缘小圆半径 / ｍｍ ０.２５
后缘小圆半径 / ｍｍ ０.２５
最大相对厚度 ｔ / ｂ ０.０２２
最大相对厚度位置 ０.６７
最大相对挠度 ｄ / ｂ ０.００５
最大相对挠度位置 ０.７６

稠度 １.３８
Ｄ因子 ０.５１

s�������NN

t�����NN

ξ���c

b������NN
d�����NN

图 ２　 叶栅几何示意图
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　 　 表 ３为该超音叶栅设计点即最小损失点的性
能参数ꎬ其中总损失由叶栅通道内的激波损失、吸
压力面附面层分离损失以及尾迹掺混损失构成ꎮ

表 ３　 原始叶栅设计点性能参数

参数 数值

进口相对马赫数 １.４０
进口相对气流角 / (°) ６０.４３

静压比 １.９５
激波损失 ０.０２３ ５
附面层损失 ０.０２６ ２
尾迹损失 ０.００５ ４
总损失 ０.０５５ １

　 　 由于进口参数不受下游反压影响ꎬ增加出口
反压则叶栅静压比增加ꎬ因此叶栅静压比特性等
同于反压特性ꎮ 为了反映叶栅全工况气动性能ꎬ
图 ３为超音叶栅损失随静压比变化特性ꎬ该图表
明ꎬ对于给定的超音叶栅ꎬ在设计静压比下ꎬ其相
对马赫数云图如图 ４ 所示ꎬ正激波位于气动喉道
处ꎬ正激波前马赫数较小ꎬ激波强度减弱ꎬ因此损
失最小ꎮ

若减小叶栅静压比ꎬ即减小叶栅出口反压ꎬ此
时激波向下游移动ꎬ斜激波后超音流会在扩张通
道内加速ꎬ导致结尾正激波强度增加ꎬ损失增加ꎮ
若增加静压比ꎬ达到一定数值ꎬ则损失大幅度增
加ꎮ 如图 ５所示ꎬ在近失速点激波被推出叶栅通
道ꎬ激波脱体ꎬ激波强度较大ꎬ因此损失较大ꎮ
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图 ３　 原始超音叶栅压比特性
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图 ４　 原始超音叶栅设计点相对马赫数云图
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图 ５　 原始超音叶栅近失速点马赫数云图

３　 最大厚度影响分析

当研究最大厚度对叶栅性能影响时ꎬ保持其
他参数不变ꎮ 图 ６ 中 Ｔｍａｘ－０ 为原始叶型ꎬ其相对
弦长最大厚度为 ０.０２２ꎬＴｍａｘ±６０％、Ｔｍａｘ±３０％表示
对原始最大厚度增加和减少 ６０％、３０％所得到的
叶型ꎮ 图 ７为 ５种最大厚度设计工况叶栅通道相
对马赫数云图ꎮ 该图表明ꎬ最大厚度变化对激波
结构及激波上游的流动基本没有影响ꎮ
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图 ６　 ５种最大厚度叶型
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图 ７　 ５种最大厚度叶型相对马赫数云图

　 　 表 ４为不同最大厚度的设计工况性能参数ꎬ
可以看出随着最大厚度的减小ꎬ附面层损失和尾
迹损失基本不变ꎻ由于激波前通道扩张度减小ꎬ激
波前马赫数下降ꎬ激波损失下降ꎬ因此总损失略有
降低ꎮ

图 ８表明ꎬ随着最大厚度减小ꎬ曲线近似整体
向右偏移ꎬ最小损失对应的静压比增加并且耐反
压能力增加ꎬ有利于实现更高压比设计ꎮ
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图 ８　 不同最大厚度叶型压比损失特性图

表 ４　 不同最大厚度的设计工况性能参数

最大厚度变化 激波损失 附面层损失 尾迹损失 总损失 激波前马赫数 激波位置

Ｔｍａｘ＋６０％ ０.０２７ ５ ０.０２５ ３ ０.００５ ８ ０.０５８ ６ １.３２２ ０.６８
Ｔｍａｘ＋３０％ ０.０２６ ０ ０.０２５ ６ ０.００４ ４ ０.０５５ ９ １.３１８ ０.６９
Ｔｍａｘ－０　 　 ０.０２３ ５ ０.０２６ ２ ０.００５ ４ ０.０５５ １ １.３１６ ０.７１
Ｔｍａｘ－３０％ ０.０２３ ２ ０.０２６ １ ０.００５ ７ ０.０５５ ０ １.３１３ ０.７４
Ｔｍａｘ－６０％ ０.０２３ ９ ０.０２５ １ ０.００５ ９ ０.０５４ ９ １.３１２ ０.７４

４　 最大挠度影响分析

图 ９中 Ｄｍａｘ－０为原始叶型ꎬ相对弦长最大挠
度为 ０.００５ꎬＤｍａｘ±６０％、Ｄｍａｘ±３０％表示对原始最大
挠度增加和减少 ６０％、３０％所得到的叶型ꎮ
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图 ９　 ５种最大挠度叶型

图 １０ 为 ５ 种最大挠度叶栅通道相对马赫数
云图ꎮ 该图表明ꎬ最大挠度变化对激波结构及激
波上游的流动没有影响ꎮ 如图 １１ 所示ꎬ随着最大
挠度减小ꎬ曲线整体左移ꎬ叶栅耐反压能力下降ꎬ
最小损失近于不变ꎬ因此不利于高压比设计ꎮ
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图 １０　 ５种最大挠度叶型相对马赫数云图
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图 １１　 不同最大挠度叶型压比损失特性图

５　 稠度影响分析

原始叶栅稠度 Ｓ－０ 为 １.３８ꎬ可以通过改变叶
片数或叶片弦长来实现稠度的变化ꎬ其中Ｓ±１０％、
Ｓ± ２０％表示对原始叶栅稠度增加和减少 １０％、
２０％所得到的叶栅ꎮ

图 １２ 表明ꎬ针对所设计的叶栅ꎬ增加稠度会
造成槽道激波向叶栅通道上游偏移ꎬ直至形成脱
体激波ꎬ使叶栅全工况损失增加ꎻ减小稠度对激波
结构影响较小ꎬ对叶栅特性影响也较小ꎬ如图 １２
和图 １３所示ꎮ
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图 １２　 不同稠度叶型相对马赫数云图
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图 １３　 不同稠度叶型压比损失特性图

６　 结语

本文采用流场数值计算方法ꎬ针对进口马赫
数 １.４的超音叶栅ꎬ进行了关键参数影响规律研
究ꎬ得出以下主要结论ꎮ

１)最大厚度在±６０％范围内变化对激波结构及
激波上游的流动基本没有影响ꎮ 随着最大厚度的减
小ꎬ附面层损失和尾迹损失基本不变ꎻ由于激波前通
道扩张度减小ꎬ激波前马赫数下降ꎬ激波损失下降ꎬ
因此总损失略有降低ꎻ最小损失对应的静压比增加
并且耐反压能力增加ꎬ有利于实现更高压比设计ꎮ

２)最大挠度在±６０％范围内变化对激波结构
及激波上游的流动基本没有影响ꎮ 随着最大挠度
减小ꎬ叶栅耐反压能力下降ꎬ最小损失近于不变ꎬ
不利于高压比设计ꎮ

３)稠度在±２０％范围内变化ꎬ增加稠度会造成
槽道激波向叶栅通道上游偏移ꎬ直至形成脱体激
波ꎬ使叶栅全工况损失增加ꎻ减小稠度对激波结构
影响较小ꎬ对叶栅特性影响也较小ꎮ
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