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压气机叶栅中应用弯曲叶片的研究
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【摘要】　从弯曲叶片控制叶栅二次流的机理出发,讨论了压气机叶栅中应用弯曲叶片的特殊性,

并根据国内外的有关文献和通过实验所取得的研究结果,分析了压气机叶栅中应用弯曲叶片的国

内外研究现状、实际应用情况及未来的发展前景。
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1　前　言

　　航空发动机发展中,压气机性能的改善起着十分关键的作用[1- 3 ]。美国从 1982年起开始

执行名为“高性能涡轮发动机技术”(H PT ET )的计划,其目标是到 2000年使美国军用航空及

大气层武器系统使用的涡轮发动机推重比增加 1倍,即达到 20左右,同时油耗下降约 40% [4 ]。

为此,研制先进而紧凑的压气机系统;开发为获得高压比、高效率、有适当喘振裕度以及尽可能

较少级数的风扇和压气机所需要的技术就变得相当重要。

减小叶轮机械动、静叶栅内的能量损失,合理地利用和控制叶栅通道中二次流的产生和发

展,降低叶栅的二次流损失,是提高叶轮机械效率的重要途径。早在 60年代起,各国学者就进

行了大量的控制叶栅内气体流动、减少能量损失方法的理论分析与实验研究,提出的降低叶栅

二次流的方法可归纳为[5 ]:改变通流部分几何参数 (通道子午收缩与子午面成型方法)、改善作

功量分布 (可控涡流型)、附面层隔离法、附面层控制法、旋涡控制附面层法、机匣处理法、叶片

的端弯与修型、弯曲叶片技术等。利用这些方法,可以改善叶轮机械叶栅中的气流流动状况,降

低叶栅损失。决定二次流大小的因素主要有两个:一是壁面的粘性效应;二是壁面压力梯度的

大小和方向,叶栅气动特性好坏取决于壁面静压梯度。如果静压梯度使附面层向一起集聚,将

引起二次流损失急剧增高。在气动负荷较高的叶栅中,较大的横向和沿流向的逆压梯度不可避

免,叶栅气动特性的好坏主要依赖于展向压力梯高。如果展向静压分布能消除附面层的集聚,

二次流损失会大幅度降低,采用弯曲叶片恰好可以使展向静压沿叶高重新分布。

2　弯曲叶片的提出与理论发展

　　弯曲叶片自 60年代提出[6 ]到现在,叶片的成型和设计理论的发展经历了两个阶段[7 ]: (1)

反力度均化理论阶段。在大型汽轮机的末几级,由于根部反力度与顶部反力度相差极大,因此,

为了使顶部反力度不致于过大而增加顶部间隙漏气损失,往往在根部不得不引入负的反力度,



有时可达- 20%以上,这无疑会恶化动叶根部区域的流动状况。在这种背景下,人们提出了反

力度沿叶高均化理论,以期提高根部反力度,降低顶部反力度,从而改善整个级的气动性能。60

年代至 70年代初,使反力度沿叶高均化的方法有内外壳成型、叶片的反扭以及叶片的周向弯

曲; (2)弯扭联合气动成型理论阶段,也称为附面层迁移理论阶段,是在 1981年首次提出的[8 ]。

文献[ 8 ]指出,决定叶栅内能量损失 的主要因素不是反力度沿叶高的分布,而是叶栅槽道内,

尤其是喉部以后静压沿叶高的分布,并进而通过数值计算结果表明,在正弯曲叶栅内 (即叶片

压力面与端壁成锐角的弯曲叶片叶栅)可以获得在叶栅流道根部区域内为负压力梯度,而在顶

部区域为正压力梯度的“C”型静压分布规律。在此种压力梯度作用下,叶栅两端附面层内的低

能流体被吸入到主气流并被主流带走,从而降低了两端区的能量损失,这就是附面层迁移理论

的主要内容。这种“C”型压力分布已被许多实验结果所证实[9 ]。为了使反力度沿叶高显著地发

生变化,从而提高间隙根部的压力,同时降低间隙顶部的压力,以达到改善动叶根部区的流动

状况,减少动叶顶部径向间隙漏气损失的目的,除叶片弯曲外,还应将叶片进行反扭曲,使得间

隙内造成的流线反曲率可以导致反力度沿叶高的均化。这种将叶片的弯曲和扭曲合理地匹配

成型的方法,就称之为“叶片的弯扭联合气动成型”。

弯扭叶片这种高性能叶片的出现,使叶轮机械叶片的发展进入了第三个阶段,即从直叶片

→扭叶片→弯扭叶片[10 ]。在美国的H PT ET 计划中采用的第一项革命性技术就是“先进的气

动热力学”,而在这项技术中列第 1位的就是“三维粘性气动热力学模型”,如“普惠公司的低压

涡轮三维复合扭曲导向叶片”[4 ]。

3　弯曲叶片在压气机叶栅中应用的研究状况

　　膨胀叶栅和导向叶栅的研究结果表明[7 ]:采用正弯曲叶片,叶栅流道内可以得到沿叶高的

“C”型压力分布,它可以显著地降低航空发动机的涡轮导向器和燃气轮机的喷管这类膨胀叶

栅中的能量损失; 采用反弯曲叶片,可在叶栅流道内沿叶高建立起反“C”型压力分布,它使叶

栅中部的叶型表面上的低能流体迁移至两端,对中部有严重附面层分离的导向叶栅,采用反弯

曲叶片对降低总能量损失可能是有利的; 采用正弯曲叶片可使叶栅两端吸力面与压力面间的

压差减小,而中部的压差增大,从而减弱端部的二次流,增大中部作功量。对于端部损失占主要

地位的低展弦比叶栅,只要其中部无分离发生,采用正弯曲叶片是有利的。

采用弯曲叶片可以有效控制膨胀叶栅和导向叶栅二次流、大大地改善级特性的方法,从理

论上应该是减少压气机叶栅中端部损失,消除壁角分离的一条重要途径。但不能简单的技术移

植,两种叶栅内是两类性质不同的流动 涡轮内部的气流是作膨胀加速流动,叶片的表面附

面层不易分离; 而压气机叶栅的气流是作扩压减速流动,沿流动方向的附面层的正压力梯度,

使得附面层迅速增厚并易于分离。文献[ 11 ]指出,在压气机叶栅中气流折转角小,因而气流的

离心力小,由它产生的径向压力梯度小,吸收端壁附面层的效应也就小; 另外由于压气机叶栅

是扩压叶栅,叶型损失比较大,低能流体吸到主流后还会影响到主流区的流动,所有这些因素

使得在压气机中采用弯曲叶片的效果可能不如透平中明显,叶片的最佳倾角可能大于透平,美

国 G·E 公司的 E 3 发动机中后掠倾斜的压气机静叶的倾角高达 30°。

国内外学者在压气机叶栅中采用倾斜和弯曲叶片的实验研究方面已取得了一定的成果。

Su llivan [12 ]在 1980年进行了低压压气机末级静子中采用具有后掠的周向倾斜叶片的研究。比

利时的B reugelm an s在 1984 年[13 ]研究了在低展弦比 (höb= 110)的二维压气机叶栅中,叶片
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倾斜对二次流的影响。分别对具有 0°, 15°, 25°和 35°倾斜角的倾斜叶片压气机叶栅在标准进口

附面层和人工加厚附面层条件下进行了实验研究。实验结果表明,在倾斜角很小时,就几乎可

完全抑制正倾斜侧二次流的发展,而在另一侧二次流高损失区扩大,流动状况恶化,壁面失速

发展成一个向叶栅中部扩展的更大的区域。当叶片倾角为 15°时,如不考虑尾迹的影响,其根

部损失等于进口附面层损失; 当倾斜角增大到 35°时,负倾斜侧的高 损失区覆盖了几乎 100%

的节距范围。也就是说,在倾斜角超过 15°时,在两种进口附面层情况下,正倾斜侧损失的减少

程度基本不变,但负倾斜侧损失很大并且随倾斜角的加大而增加,对整个叶栅而言,正倾斜一

侧所得到的减少损失的益处不足以补偿负倾斜侧损失的增长。在标准进口附面层条件下,展向

最小损失处的扩压因子D F 从倾斜角为 0°时的 0129增大到 35°时的 0133,轴向速比AV R 由

1115变化到 1119。对人工加厚附面层情况,最低D F 值为 0124而最高AV R 为 1121。叶栅出

口气流角在叶片倾斜时在正倾斜侧有所降低。1985年他进一步对直叶片、直线倾斜叶片 (15°

S ) ,正弯曲叶片 (15°CO )和反弯曲叶片 (15°CA )在进气角 40°～ 60°范围内进行详细的实验研

究,同时也考虑了来流附面层的影响[14 ]。实验结果表明, 15°S 叶栅在不同的进口附面层状态

下,总压损失得到改善; 在接近失速冲角时损失急剧上升,只有对人工加厚附面层情况时损失

才有所下降。对弯曲叶栅 15°CO ,在参考进口附面层,损失没有得到改善;损失的明显降低是在

+ 6°冲角和失速冲角范围之间得到的。人工加厚附面层时,冲角的范围与常规叶片的变化趋势

一致,为了减少损失,应避免零冲角和负冲角。15°CO 显示出叶栅中部处的损失增高和更厚的

尾迹,这是由叶片力的径向分力造成的。在正冲角下可见到叶栅中部处有局部分离存在;叶栅

中部的扩压因子由于流管发散而增加。在参考进口附面层状态下, 15°CA 的研究表明,总压损

失比常规直叶栅有所改善。因此,B reugelm an s指出,正确的、适当的二面角 (倾斜角)的应用可

改善端壁区域的流动并在中等冲角与失速冲角之间,展向平均损失有明显的改善,他确定的合

适的倾斜角为 15°。

W eingo ld [2 ]通过对三级实验压气机的计算和实验,考察了弯曲静叶对压气机静子端壁损

失的影响,采用了可控扩散叶型、端弯及第二代可控扩散叶型。实验结果表明,弯曲静子在流场

中产生的径向力减小了吸力面角区的扩散速率,进而延缓和消除角区分离的形成。角区分离的

消除可以使端壁区域中的静子叶片在没有过早分离的条件下工作,这样可以使损失降低,减小

阻塞和使气流得到更大的转折。由角区分离的消除所带来的总的压气机效率的提高可达 1%

图 1　Bogod采用的 6种不同弯曲导叶的积迭线

或者稍多一点。由弯曲静子

的采用所引起的压力分布与

端部角区的粘性流场存在很

强的相互作用, 3- D N - S

计算也证实了对弯曲静子效

率所带来的益处。

在压气机中应用弯曲叶

片并取得卓有成效的实验结

果是俄罗斯 Bogod 等人在

1992年的工作[3 ]。Bogod 等

人利用多级压气机中典型的
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中亚音速级,研究了 6种不同弯曲型式 (见图 1)的出口导叶栅。在实验时,沿叶高平行于轴线

图 2　级效率与空气流量系数间的关系[3 ]

方向叶型不变,其它几何参数也保持不变。级的

试验显示出对所有 5 种弯曲叶片的变形级,总

的气动特性有所改善: (1)对 2, 4, 5, 6 (不同的

正弯曲方法) ,在优化的工况范围内,级效率提

高 110%～ 115% (见图 2) ; (2)改型 3 (反弯曲

叶片 ) 的级效率提高的最大值为 210%～

310% , 在所有特性区域中都是如此 (图 2) ; (3)

用旋转失速表示的级的稳定工作边界的位置对

任何一种积迭线形式基本上没有发生变化; (4)

级特性的改变是由于沿叶高和弦向的气动负荷

的再分配,这样就改变了附面层的发展和二次

流的形成; 正弯曲叶栅 (叶片 2)在平均半径处

变得相对过载,顶部的速度分布得到改善,而反弯曲叶栅则相反; (5)导叶弯曲不仅影响此排叶

栅的功而且也改变了前一排动叶的特性;叶片尾迹由于导叶弯曲所引起的不均匀流动,流动特

性会发生变化; (6) 3的损失降低是最大的。

国内在压气机叶栅中采用弯曲叶片的研究开始于 90年代初,目前已取得了一定的研究成

果[15- 25 ]。研究采用的是NA CA 65- 24A 10- 10系列叶型叶片组成的平面叶栅,在低速风洞上

对常规直叶栅、正倾斜 25°叶栅, 25°正弯曲叶栅、25°反弯曲叶栅以及根部正倾斜 25°而顶部负

倾斜 25°的复合弯曲叶栅 (S型叶栅)进行了实验研究。实验考察了不同冲角下叶片倾斜和弯曲

对压气机叶栅出口流场的影响[15- 20 ]和叶片表面及端壁静压的影响[21, 22 ] ,分析了不同叶栅进口

附面层厚度和叶栅稠度下弯曲叶片压气机叶栅气动特性的变化[23, 24 ] ,并对采用弯曲叶片降低

叶栅损失进行了涡动力学机理分析[5, 25 ]。文献[ 5, 17- 22 ]的实验结果表明:在所采用的实验条

件和几何参数下: (1)在常规直叶片压气机叶栅中,叶栅的通道涡较强,出口集中脱落涡和角区

分离泡的存在,造成了叶栅两端区较高的二次流损失,并且随来流冲角的提高,旋涡出现破裂,

二次流损失进一步上升[25 ]。 (2)采用正倾斜叶片使叶栅根部区域的通道涡加强,角区分离消

失,叶片吸力面上气流分离由直叶片的鞍点ö螺旋点分离转变为鞍点ö结点分离,根部区域二次

流损失降低;顶部区域由于通道涡减弱和由根部区域迁移而来的低能流体的大量堆积,已发展

成为严重的角区分离,旋涡已失稳破裂,高损失区域扩大。冲角增大时,高损失区更向展向和横

向扩展,叶栅的总损失在所有冲角下均高于直叶栅。(3)正弯曲叶片的采用,在叶栅中建立了沿

展向的叶栅中部压力低而两端区压力高的“C”型压力分布,两端通道涡得到加强的同时,两端

角区的分离消失,两集中脱落涡向叶栅中部移动且尺度和强度有所加大,叶栅中部二次流损失

相应提高。正弯曲叶栅两端叶片负荷降低,中部的叶片负荷提高,出口气流角沿展向分布有所

改善,扩压因子沿展向分布均匀,在正冲角下正弯曲叶栅的总损失降低。为降低损失,正弯曲叶

栅应避免在零冲角和负冲角下使用,这个结果也是与B reugelm an s实验结果一致的[14 ]。 (4)反

弯曲叶片的采用,减弱了叶栅的通道涡而加大了叶栅两端区的角区分离泡,但集中脱落涡的强

度和尺度降低并减弱为尾缘出口脱落涡,且由于叶栅中部处流线的收缩而更靠近叶栅中部。通

道涡和脱落涡的破裂消失,叶栅中二次流损失降低。冲角增大时,叶栅中二次流损失降低得更

大,叶栅总损失比直叶栅的总损失降低,在+ 10°冲角时达到 29103% (参见图 3) [19 ]。另外,反弯
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图 3　叶栅总损失与来流冲角的关系[5 ]

曲叶栅出口气流角沿展向的均匀分布也将使其与下游叶

栅的匹配更为合理。(5) S型叶片综合了正弯曲叶片和反

弯曲叶片的一些特点,根部区域二次流损失降低而顶部

区域二次流损失提高,但叶栅总损失在所有冲角下与直

叶栅相比并未得到降低。 (6)倾斜和弯曲叶片的采用,重

组了压气机叶栅中的压力场和旋涡运动结构,叶栅流场

结构改变。

对不同叶栅稠度下压气机叶栅中采用弯曲叶片的实

验结果表明[23 ] ,随叶栅稠度的增加, 叶栅总损失在大部

分冲角下呈不断增高的趋势。正弯曲叶栅的最小损失冲

角出现在正冲角下,而且低损失系数区增宽;反弯曲叶栅

的最小损失冲角出现在负冲角下。正弯曲叶栅为降低损失,在实验所采取的叶栅参数下,其叶

栅稠度应低于直叶栅相应的叶栅稠度,取在 1133～ 210之间; 反弯曲叶栅在叶栅稠度为 118～

210之间具有良好的冲角特性,且叶栅损失比直叶栅降低。而正弯曲叶栅在参考进口附面层和

人工加厚附面层条件下,零冲角时未见叶栅损失的降低,而反弯曲叶栅在参考进口附面层条件

下叶栅损失得到降低[24 ]。

4　压气机中弯曲叶片的实际应用及进一步工作

　　通过以上论述可以看出采用弯曲叶片的好处: (1)它是“硬性”控制,迫使气流按设计者的

意图流动; (2)它施控制于流动的全过程,从叶栅的进口直致出口; (3)在多级叶轮机械中,它易

于连续地实现,不仅在静叶中,而且在动叶中,没有区域性限制。采用弯曲叶片可以达到控制径

向压力梯度的目的,重组沿叶高的二次流,消除附面层堆积或避免旋涡的汇合,从而有效地控

制叶片表面径向二次流和端壁横向二次流发展,降低端部流动损失。这有助于消除端部壁角区

的失速,提高间隙站顶部的压力和降低顶部区域气流马赫数,前者可使压气机叶片径向间隙漏

气损失减小,后者可以削弱压气机叶尖区域的激波强度,降低激波损失。在航空发动机的高、低

压压气机工作匹配中,低压压气机的末级静叶采用后掠倾斜叶片具有特殊的贡献。由于根部静

压较高,从而改善了过渡段内的扩压流动,对防止压气机喘振或增加喘振裕度有重要的作用。

基于这个原因,美国通用电力公司在其最先进的 E 3 发动机中采用了这一先进技术[13 ] ,改善了

高、低压压气机中间过渡段的气动性能。美国普·惠公司为装备波音 777 飞机所研制的

PW 4084发动机的一级风扇叶片、七级低压和十一级高压压气机的静子导流叶片全部采用具

有可控扩散叶型的三维弯曲造型的端弯叶片,实验证明壁面的扩散损失减小,推力由原来 322

kN 提高到 397 kN ,效果是明显的[26 ]。横跨三大洲的国际合作涡扇发动机—V 2500,是国际航

空发动机公司的先进产品[27, 28 ] ,压气机叶片设计采用了端部弯曲的可控扩散叶型。叶片端部

弯曲的叶型适于低速环形附面层气流,可减少二次流并控制涡系的形成。试验表明,效率提高

了 1% ,高压压气机喘振边界提高了 6%。沈阳航空发动机制造公司、沈阳发动机研究所、北航

和 011 基地第二设计所也将端弯叶片、倾斜叶片、端削叶片应用于航空发动机的压气机叶栅

中,取得了很好的效果[29- 31 ]。

要在压气机中应用弯曲叶片来降低损失、改善叶栅气动性能、提高效率,需要进一步开展

环型叶栅实验和压气机级实验并深入开展采用弯曲叶片降低损失机理的研究。研究中应当解
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决采用弯曲静叶片与动叶片的匹配原则, 叶片的弯向与弯量的确定原则及子午型面、侧型

面[32 ]与回转面之间的综合优化成型及与可控扩散叶型 (CDA )、端弯[33 ]和叶片前缘后掠[34 ]等

项新技术的综合优化目标准则的确定。不失时机地在改型和新型发动机中采用弯扭叶片的研

究,会使我国在这方面的研究继续保持领先地位。勿用置疑,这些技术的实现,将会显著地提高

压气机的效率,使我国的发动机气动性能提高到发达国家 90年代的水平。
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FULL - L ENGTH PAPERS

AEROELAST IC TA ILOR ING FOR ROTOR BLAD ES
OF TRANSON IC SW EPT FANS

Zhou Sheng, Y uan W e i, Guo Enm in
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　 In o rder to ra ise the fan stage p ressu re, as an impo rtan t m easu re to

enhance engines th ru stöw eigh t ra t io , there are tw o rest rict ive facto rs: F irst of a ll, the increase

of ro to r t ip w heel speed w ill st rengthen the shock w aves in ro to r passages, w h ich decrease

the eff iciency. T hen the st rengthened shock w aves cou ld induce the on set of sta ll f lu t ter. Fo r

the tu rbofan s w ith sm all bypass ra t io , the sta ll f lu t ter is the m ain type of aeroelast ic in stab ili2
t ies in the tran son ic fan s. Bo th the above- m en t ioned tw o rest rict ive facto rs fo r ra isng the

stage p ressu re ra t io are co rrela ted clo sely w ith 3D shock w ave structu re and the largescale

separa t ion zone induced m ain ly by 3D in teract ion of the shock w ave w ith boundary layer.

How ever, the 3D shock w ave structu re in side ro to r passages is co rrela ted w ith the spat ia l

cu rve of ro to r b lade leading edge clo sely. So , how to design the spat ia l cu rve of b lade leading

edge becom es an impo rtan t fron t ier p rob lem of the tu rbom ach inery aerodynam ics. D u ring de2
sign ing p rocess of som e modern tran son ic sw ep t fan s, a k ind of in tegra ted aerodynam icö
aeroelast ic ta ilo ring p rogram has been u sed. T he aeroelast ic ta ilo ring, a m ain part of the in te2
grated ta ilo ring, is described, and an examp le has been show n in th is paper.

Key W ords　Fan s　A eroelast icity　F lu t ter　T ran son ic aerodynam ics

Shock w ave structu re

A SURVEY ON APPL ICAT ION
OF CURVED BLAD ES TO COM PRESSOR CASCAD E

Zhong j ingjun , Su J iex ian , W ang Zhongq i
(College of Energy , H a rbin Ins titu te of Technology, H a rbin　150001)

ABSTRACT　　　　Based on the m echan ism of con tro lling the secondary flow w ith the

help of the cu rved b lades in tu rbom ach inery, the specif icit ies of app lica t ion of the cu rved

b lades to the comp resso r cascade are con sidered. A su rvey on cu rren t situa t ion of the re2
search, p ract ica l app lica t ion and p ro spects of the cu rved b lades fo r comp resso r cascades is

m ade acco rd ing to the w o rk s pub lished at hom e and ab road, as w ell as the resu lts of ou r ex2
perim en ta l invest iga t ion s.

Key W ords　Comp resso rs　Cascades　Cu rved b lades


