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【摘要】　鱼鳞纹叶栅临界马赫数比原型提高了 9. 5% , 减少了 46. 9% , 比直纹叶栅也减少了

10. 7%。最大二元静压比比原型高 2. 7% ,比直纹叶栅高 1. 17%。在原型叶栅不能达到的Ma1= 0. 8

处, 两种花纹叶栅均未堵塞。
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1　前　言

压气机叶栅减阻试验研究,在取得直纹叶栅的显著效果
[ 1]
之后, 又进行了几项试验,其中

鱼鳞纹叶栅效果最佳。鱼鳞纹叶栅试验与原型及直纹叶栅 [ 1]一样, 都是在沈阳航空发动机研究

所 A201C 近音速平面叶栅风洞上进行的。试验方法也相同。鱼鳞纹叶栅是在原型叶栅叶片表

面加工出类似鱼鳞的花纹而成。进一步可将两种花纹用于同一叶片,能更大幅度提高,叶栅的

气动性能, 并且可以推广用到各种流体机械表面,在飞机、螺桨和各种叶轮机械中有效高的应

用价值。

2　试验结果及初步分析

　　鱼鳞纹、直纹及原型叶栅的试验结果见 1～3图和表 1。

表 1　3 种叶栅主要性能数据对比

叶栅 Ma △�设计 �设计 ( P 2/ P1) 2Dmax  min !i= 0. 5°( % ) △i

原型

直纹

鱼鳞纹

0. 685

0. 735

0. 750

40. 8°

41. 7°

41. 1°

6. 7°

5. 8°

6. 4°

1. 1810

1. 1987

1. 2127

0. 0075

0. 0075

0. 0077

5. 7609

3. 4261

3. 0610

10. 0°

10. 4°

10. 4°

综合图 1～3和表 1可以看出以下几点:

( 1)鱼鳞纹叶栅的临界马赫数Ma有更大幅度的提高。由表 1可以得出,鱼鳞纹叶栅的临

界马赫数比原型叶栅提高了 9. 5%。从图 1可以直观看出,在高马赫数下, 两种花纹叶栅的总

压损失系数均大大下降,当 Ma= 0. 75时, 鱼鳞纹叶栅下降了近 2/ 3。在原型叶栅达不到的Ma



= 0. 8处, 两种花纹叶栅均未堵塞。此时鱼鳞纹叶栅的总压损失系数又较直纹叶栅低了很多。

就是说,在高马赫数下鱼鳞纹叶栅的损失最低。由图 1还可以看出,在低马赫数下鱼鳞纹叶栅

的总压损失系数与原型叶栅相当。这说明鱼鳞纹叶栅的速度特性最好。

　　图 1　设计攻角下  及△�随 i 的变化 图 2　设计马赫数下  及△�随 i的变化

( 2)大攻角下鱼鳞纹叶栅的总压损失系数  比直纹叶栅降低更多。从表 1 i= 0. 5°栏中的数

图 3　设计攻角下( P2/ P 1) 2D及 �随 Ma的变化

据和图 2曲线的大攻角部分可以清楚地看出这一点。

鱼鳞纹叶栅的  i= 0. 5°比原型叶栅减小 46. 9%, 比直纹

叶栅减小 10. 7%。此外,鱼鳞纹叶栅还消除了直纹及

其它一些叶栅存在的 i= - 0. 25°时损失突增的现象。

尽管这是平面叶栅特有的层流分离现象。由图 2左半

部的损失曲线可以看出,当攻角小于设计攻角( id= -

5. 7°)以后,鱼鳞纹叶栅的总压损失系数增加较快。在

大的负攻角下,鱼鳞纹叶栅的总压损失系数明显高于

另两种叶栅。

上述情况说明, 鱼鳞纹叶栅的攻角特性在大的正

攻角下最好, 在大的负攻角下较差。

( 3)鱼鳞纹叶栅的最大二元静增压比( P 2 / P1 ) 2Dmax

最高(见表 1,图 3)。它比原型叶栅高 2. 7% ,比直纹叶

栅高1. 17%。从图3可以看出,当进口马赫数小于0. 7

时, 3种叶栅的二元静增压比基本在一条线上;Ma=

0. 7时,原型叶栅首先达到其最大静增压比。Ma> 0. 7

后,两种花纹叶栅的静增压比继续上升,到 Ma= 0. 75时才达到各自的最大值。这与( 1)中所述
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高马赫数下两种花纹叶栅, 特别是鱼鳞纹叶栅的总压损失系数大幅度降低是相对应的。

综上所述, 鱼鳞纹叶栅在高马赫数、大攻角下所表现出的低损失和高压比的特性,充分体

现出其承受高负荷的能力。鱼鳞纹之所以如此明显改善叶栅的气动性能,是因为鱼鳞纹呈菱形

交叉排列,迫使气流形成纤细的双曲线涡丝网纹,抑制了附面层内的湍流,起到了减阻的作用,

使叶片升阻比得到提高的结果
[ 2]
。更细致的机理有待深入研究。它与直纹的减阻机理完全不

同
[ 1, 3]
。

( 4)由图 1～3中上半部的曲线及表 1中的数据可以看出,鱼鳞纹叶栅的气流转折角△�
与之所对应的落后角 �比原型叶栅改善不大。这和预期的结果是一致的。

( 5)鱼鳞纹叶栅的最小总压损失系数  min比原型叶栅略有增加(见表 1) ,约增加 2. 7%。这

与前面( 2)中所述, 在大的负攻角下鱼鳞纹叶栅的损失较大有关,因为 3种叶栅的最小总压损

失均出现在小于设计攻角的左边(见图 2)。

3　小　结

　　( 1)与原型叶栅相比, 鱼鳞纹叶栅的临界马赫数提高了 9. 5% ,最大二元静增压比提高了

2. 7%, 大攻角下的总压损失系数( i= 0. 5°)降低了 46. 9% ,设计点气流转折角增加了 0. 3°,设计

点落后角减小了 0. 3°,攻角范围增加了 0. 4°,最小总压损失系数增加了 2. 7%。具体数据见表

1。其综合性能优于直纹叶栅,是所试十余种叶栅中最好的一种叶栅。

( 2)鱼鳞纹和直纹可以用于同一叶片。由于作用原理和应用部位的区别,两种花纹同时使

用时,其性能收益也应是叠加关系。二者的结合将会更大幅度提高叶片的气动性能。

( 3)鱼鳞纹、直纹以及二者的结合普遍适用于各种流体机械表面,在飞机、螺旋桨以及各种

叶轮机械中具有较高的应用价值。
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measurements o f the overall performance and element performance, especially the blade t ip

flow prove that the t reated casings enhance the compressor ef ficiency , but make slight loss o f

stall marg in. According to analyzing the ef fects of each st ructural par ameter on the compres-

sor eff iciency and stall mar gin, an opt imizat ion of primar y geometr ic parameters has been

found out . T hen the ef fects of the gro oved casing t reatments on the perfo rmance of the com-

pressor rotor have been revealed and some valuable conclusions have been reasoned out .

Key Words　Compresso rs　Cascades　T reatment　Efficiency

EXPERIMENTAL INVESTIGATION

OF FISH SCALE PATTERNED CASCADE
Miao Runtian and Wang Liangui

(Design Dept. Shenyang LIMING Engine Manufacturing Co. , Shenyang　110043)

Gao Ge ( 4th Dep t. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　Several cascades w ith dif ferent patterns have been tested w ith the

purpose of turbulence drag reduction in compr essor cascade, after the st raight pat ter ned cas-

cade obtained notable ef fects. The fish scale pat terned cascade is the best of them . T he main

performance comparison is show n as follow s:

Cascade M a1cr △�des ign �des ign ( P 2/ P 1) 2Dmax  i= 0. 5°/ % △i

reference

st raight pattern

f ish scale pat tern

0. 685

0. 735

0. 750

40. 8°

41. 7°

41. 1°

6. 7°

5. 8°

6. 4°

1. 1810

1. 1987

1. 2127

5. 7609

3. 4261

3. 0610

10. 0°

10. 4°

10. 4°

　　The above test data indicate that most of performance indices o f the fish scale pat terned

cascade, such as crit ical M ach number M a1cr , max imum tw o- dimensional stat ic compression

rat io ( P 2/ P 1) 2Dmax and total pressure loss coeff icient at max imum attack angle  i= 0. 5°are im-

proved over the str aight pat terned cascade. The other performance parameters, namely at tack

ang le range △i, flow deflection angle at design point △�des ign and co rresponding deviat ion an-
gle at design point �des ign , are superio r to the reference cascade as w ell. It is part icularly w or th
to point out that the f ish scale pattern and the str aight pattern can be tog ether applied to the

same blade to obtain advantag eous perfo rmance.

Key Words　Compresso rs cascades　Dr ag reduction　Experiment

CYCLIC CREEP ANALYSIS

OF TURBINE MONOCRYSTALLINE BLADE
Rao Shouqi and Wu Bin

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

Meng Chunling
(Beij ing Institute of Light Industry, Beij ing　100037)

ABSTRACT　 　　 　 Stress cycling creep and st ress - thermal cycling cr eep o f

monocryctal line turbine blade have been analy zed. T he results are compared w ith stat ic
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