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多级压气机中可控扩散叶型研究的进展与展望
第一部分　可控扩散叶型的设计与发展

钟兢军, 王会社, 王仲奇
(哈尔滨工业大学 241教研室,北京 100083)

摘要: 可控扩散叶型 (CDA )的优化设计是目前国外对亚音、跨音速压气机叶型研究的主要内容之一。本文对

CDA 研究的必要性、CDA 产生的背景、第一代CDA 和考虑端部流动的第二代 CDA 的特点及设计方法进行

了综述。CDA 起源于超临界机翼翼型,通过控制吸力面的扩压过程,消除或减弱激波、降低损失、增加可用冲

角范围。围绕这一设计准则和目标,提出了很多设计方法,归纳起来主要有反问题设计方法和正问题设计方

法。国内对CDA 的研究起步较晚,且大都集中在理论和设计方法的研究上。
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1　前　言

　　未来飞机推进系统要求压气机的压比和效率

均大大高于目前的使用水平,以提高发动机推重

比,减小燃油消耗。转换到对叶片的要求即为:高

负荷、大冲角范围和不分离的叶型附面层[1 ]。由于

采用常规方法设计的压气机叶型往往不能满足上

述要求,因此,寻求具有良好气动性能的压气机叶

型具有特别重要的意义。

从研究趋势上看,可控扩散叶型 (CDA )的优

化设计是目前国外对亚音、跨音速压气机叶型研

究的主要内容之一。作为新一代压气机叶型,

CDA 具有常规叶型无法比拟的优点,愈来愈引起

研究者的重视。CDA 不仅在设计状态下具有较小

的气流总压损失,而且小损失工作范围也相应扩

大。多级轴流压气机的试验结果表明,采用CDA

后,压气机的喘振裕度增加,级间匹配也有明显的

改善[1 ]。

目前国外已在这方面作了大量理论探讨和实

验研究。第一代CDA 已在发动机上获得应用,并

取得较好的效果[2～ 5 ]; 考虑端部流动影响的第二

代 CDA 的研究工作也已初见成效[6～ 10 ]; 国内这

方面的工作开展较晚,仅进行了少量研究[11～ 17 ]。

2　CDA 产生的背景及特点

2. 1　CDA 产生的背景

　　由于轴流压气机叶片的原始叶型大多来源于

飞机机翼的原始翼型,因此翼型的研究对压气机

叶型的改进起了重要的推动作用。目前常用的

NA CA 265 系列、C24 系列和BC26 系列原始叶型

都属于层流机翼翼型范畴。从几何形状来看,这类

翼型厚度变化比较平坦。具有层流区较大,摩擦阻

力较小的特点,适于在亚音条件下工作,但其跨音

性能不理想。主要原因在于:当来流马赫数超过临

界值后,在翼型上表面出现局部超音区,并可能产

生较强的激波。由于激波与附面层的相互干扰,流

动产生分离,导致气流损失增大。为了降低损失,

翼型的前缘不得不变得越来越薄,这是以损失正

常工作范围和耐用性为代价的。

在跨音速工作条件下,究竟有无可能实现翼

型表面超音区向亚音区的无激波过渡呢? 围绕这



一问题, 学术届曾展开过广泛的争论。 1956 年

M oraw etz 从数学上提出了“不存在”定理[18 ]。60

年代初, Pearcey 发现[19 ]: 近似无激波的跨音速流

动是可能存在的。随后 N ieuland 及 Spee 对

M oraw etz的不存在定理提出异议[20 ] ,并证实了试

验用无激波翼型在设计点处的无激波性质。1965

年W h itcom b 等人用实验进一步证实了孤立翼型

表面无激波超临界流场的存在[21 ] ,并在此基础上

发展了超临界翼型,该翼型于 70年代中期被移植

到轴流压气机上, 就是所谓的可控扩散叶型

(C in tro lled D iffusion A irfo il)。

2. 2　CDA 的特点

　　CDA 是一种专门设计和经过优化的应用于

跨音速和亚音速叶栅的叶型。通过控制叶片吸力

面的扩压过程,可以消除整个工况范围中的明显

的附面层分离。对于跨音速应用,可以实现无激波

的超音到亚音的平稳发展。其特点是: (1)吸力面

前缘区持续加速到峰值马赫数,提供一个有利的

压力梯度以维持一段层流附面层; (2)控制叶型吸

力面峰值马赫数在低超音水平,避免产生弱激波;

(3)控制气流从峰值马赫数到叶型后缘的扩散程

度,使该部分维持不分离的附面层; (4)控制叶型

压力面上的峰值速度,以保证一定堵塞裕度和不

产生负的失速。

Stephens等人运用这一准则设计了一种具有

CDA 叶型的叶栅,在D FVL R 的跨音速风洞中进

行了实验[22 ]。并且与相同实验条件下的DCA 进

行了对照。

图 1　实验与设计马赫数分布图

从图 1[22 ]可以看出实验所得马赫数和设计所

用马赫数符合的很好。实验验证了叶栅流道中的

无激波性和叶片表面附面层的附着性。并且,该叶

型在非设计工况下也表现出了很好的气动性能,

流道中只出现了很弱的激波,对叶片性能的影响

很小。

3　CDA 的设计方法

　　60年代以来,应用于亚音速压气机的叶型已

经得到长足发展, NA CA 265 叶型被广泛应用于

航空发动机和高负荷燃气轮机上。70年代以来,

CDA 开始应用于现代压气机。应当说, CDA 是实

验与数值模拟相结合的产物。

对于叶型设计过程本身来说,可以有两种不

同的计算机辅助设计方法: 正问题设计方法和反

问题设计方法。在正问题设计方法中,流动区域完

全由叶栅几何参数和上、下游流动条件描述,对初

始参数经过反复迭代优化生成叶型; 而反问题设

计方法则基于叶型表面的速度分布,当给定稠度

和进出口流动条件时,叶型的几何参数可以确定。

但是,反问题设计方法需要不断变换叶型的速度

分布参数,直到获得满意的叶型为止。

3. 1　反问题设计方法

　　最早采用反问题设计方法设计超临界翼型的

是 70年代初的Beauer[23 ]等人,他们采用 2D 势流

方程的速度图解来模拟孤立翼型表面的超音速气

流,并在速度图上采用复特征线法求解。这种设计

方法能够由特定的无激波表面速度分布来确定相

应的孤立翼型形状。为了消除查速度图的复杂性

和不方便性,斯图加特大学的 Schm idt 建立了另

外的设计方法,即设计可控扩散叶型的势、流函数

法[24 ]。这种方法允许设计具有高亚音速进口气流

且在叶片表面存在局部超音区的叶型,当给定合

适的速度分布,压缩激波的影响可被减弱甚至消

除。随后, D unker R 等人对 Schm idt 的方法加以

改进,使该方法可同时沿叶高设计多个截面[25 ]。

为了修正翼型表面粘性影响,美国NA SA 于

1974 年推出了包括粘性附面层修正的设计方

法[26 ]。与此同时, Korn 将Beauer的复特征线法推

广到无激波超临界叶栅设计[27 ] , Stephens在德国

D FVL R 的跨音速叶栅风洞中对 Korn 等人设计

的CDA 叶栅进行了吹风实验[22 ]。随后, Sanz将这

一方法与流动速度椭圆转换法相结合,用于高稠

度叶栅设计[28 ] , 并在 1988 年把他的方法进行了

自动化[29 ]。时间相关法在跨音叶栅反问题计算上

也占有一定位置[31～ 33 ]。E isenberg [5 ]通过正、反问
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题设计方法相结合求解流道中的势流方程,输入

的是叶片表面的速度分布,运用反问题设计方法

得出叶型,然后运用正问题设计方法去验证设计

和非设计性能。Bogers运用反问题设计方法设计

CDA 叶型来验证其设计体系以及CDA 叶型在设

计和非设计工况下的性能[34 ]。

由以上可见,反问题设计方法大多只涉及到

设计工况下的叶型优化问题,对非设计工况考虑

较少,这恰恰是工程应用所面临的一个重要课题,

可以预见,扩大优化设计范围或进行多目标综合

优化设计将是一个重要发展方向。

3. 2　正问题设计方法

　　当燃气轮机在非设计工况下工作时,具有与

设计状况完全不同的的进口气流角、马赫数和轴

向速比。只运用反问题设计方法是不可能考虑这

种工况的,这时就不得不用正问题设计方法来提

供更多的可用信息。第二个采用正问题设计方法

的原因是能够实现自动设计,只要在流动求解器

中加入优化算法和几何图形生成代码即可。

正问题设计方法的基础是通量有限元法,最

早由L uceh i和 Schm idt 等人[35 ]于 1978 年提出。

在超音区,该方法把势流理论和人工密度概念结

合起来预测叶栅中的流动。虚拟气体法[36 ]最初用

于设计超临界无激波翼型, 后来也被推广用于

CDA 设 计 上[37 ] , 这 种 方 法 的 主 要 依 据 是

Sobieczky提出的椭圆连续原理[38 ]。数值最优化方

法在翼型设计领域有广泛的应用。H ick s 和

V anderp laats将结构力学的数值最优化程序与求

解气动

正问题的流场计算方法相结合,用于机翼翼型设

计问题,从而发展了气动数值最优化方法[39 ]。在

这之后,机翼翼型的气动数值优化设计有了很大

的进展, 相继出现了最大升力翼型设计[40 ]、最大

升阻比翼型设计[41 ]等等。为了将数值优化技术引

入叶型设计系统, Sanger [42 ]结合逆向速度图法和

优化方法提出一种CDA 设计的数值优化方法,

即由初始叶型出发,通过反复进行的气动性能计

算,使最终得到的叶型满足规定的设计目标。由于

叶型的反复修正过程是在优化概念下进行的,设

计时具有较大的灵活性。Geol等人把这种方法扩

展至涡轮叶片[43 ]。L i Y S等人[44 ]用 3D N 2S CFD

优化设计方法设计CDA。P ierret等人在求解N 2S

方程时引入了人工神经网络[45 ]。

综上所述, 前面提到的 CDA 设计方法可分

为两类:

一类是从给定的表面理想速度分布出发,通

过反问题计算直接得到叶型,由于在整个设计过

程中没有明确给出几何约束,因此有可能出现几

何形状不合理现象 (如叶型过薄或过厚) ,且设计

所得到的叶型,经过非设计工况正问题验算或实

验验证,其气动性能未必会令人满意,此时则需重

新给定速度分布进行再设计,直到令人满意为止。

另一类是从选定的初始叶型出发,给定某种

正问题算法。通过叶型型面修改,在保证叶型几何

形状合理的前提下,使修正后的叶型能够消除或

减弱激波,或具有理想的速度分布,此类方法初始

叶型的确定,需根据设计者的经验或采用几何方

法生成,叶型修改工作量大。

4　CDA 2II设计与实验

　　从 70年代以来,第一代可控扩散叶型 (CDA 2
É )的应用已经提高了压气机的性能。

80 年代早期, 应用 CDA 的商用发动机中压

气机的多变效率 (Po lytrop ic Efficiency)已经提高

了 2% ,每叶片的压增已经提高了 60%。NA SA ö
P ratt &W h itney的E3 (Energy Efficiency Engine)

发动机的压气机在效率提高 1%的条件下, 每叶

片压增可达到 150% ,采用CDA 的益处超过了以

往对流道、转速以及其他配置改变的总和。在现代

生产工艺下, 它可以使多变效率超过 90% , 在

PW 2037和 PW 4000 中, CDA 的采用也明显的减

少了叶片数[4 ]。总的来说, CDA 2I的采用已经提高

了效率,增加了喘振裕度。

但是,由于CDA 2É 的二维设计方法,即它只

考虑叶片中部最小的附面层增长和阻止附面层分

离,认为整个叶片沿叶高方向适用同样的叶型,用

一些经验系数代替端部施加于中部的影响,叶片

端部的成型其实就是中部的简单扩展。当把这种

叶型应用至三维环境时,端部流动的三维性很快

超过了设计范围,这主要表现在以下几个方面:由

旋涡导致的端部流动和压力梯度; 动叶的泄漏损

失;静叶通道损失;通常的端壁摩擦[46 ]。这 4方面

很剧烈的改变了流道中的流型, 要想达到CDA

的峰值性能,就必须考虑流道中流动的三维性,尤

其是在多级压气机中具有高轮毂比、低展弦比和
充分发展的端部附面层的中、后部的级, 大约
50%的损失是在那儿产生的。为了考虑端部的损
失影响,Beh lke[6 ]提出了CDA 2Ê的设计思想。
文献[ 1 ]中的实验结果已经证实了按照CDA
设计准则设计的CDA 2É 叶型可以以较低的损失
运行于更高的马赫数,且在给定损失值下,冲角范

702第　3　期 钟兢军等: 多级压气机中可控扩散叶型研究的进展与展望 (第一部)



图 2　CDA 2É和CDA 2Ê的设计过程

围比标准叶型大 25%。这些优点无疑在多级压气

机的设计和应用中已经产生了很大的贡献。对这

些已有叶栅的实验又反作用于现有的方法和准

则,使之更精确,应用范围更宽,不断完善其设计

目标:“通过修改叶型厚度和角度来改变扩压因子

的变化率,最终达到消除分离的目的”。CDA 2Ê仍
然要遵守这一基本准则,只是把它的应用范围扩

展至端部。

CDA 2Ê 建立在 CDA 2É 的准则和方法基础
之上, CDA 2Ê的成型采用叶型加角度的方法。这

些数据是通过沿叶高的实验获得的。如图 2[6 ] ,大

尺寸压气机设备在低、高马赫数下的实验提供了

详细的流道和叶片截面数据,反过来应用于端壁

摩擦、顶部泄漏和通道影响的修正,代替以前那些

人为的修正系数。

CDA 2Ê 设计的基础是精确模型化多维通道
流与叶片几何参数间的相互作用,包括一个 2维,

可压缩基元级附面层流道中的势流解。当附面层

发生分离时 (通常在近壁面处)调用计算损失的子

程序,另外还需要附加一些计算壁面摩擦、顶部泄

漏、尾迹、通道影响以及一些无法消除的上游影响

的旋涡模型。这些沿着叶展方向的损失和角度分

布输送给一个轴向流动计算程序,该程序运用径

向平衡方程和连续方程对这些数据在流道中加以

综合求解。这种综合考虑为优化叶片端部形状和

进、出气角提供了可能。图 3为Beh lke运用这一

方法的CDA 2Ê叶栅[6 ] ,该叶型可以提高 115%的

效率和 8%的喘振裕度 (图 4[6 ])。

图 3　CDA 叶片

如图 4, CDA 2Ê 的速度线明显的更垂直于基
线。这说明端壁失速的可能性降低,因此能以更小

的损失承受更大的负荷,在运行线上让中部和端

部同时达到峰值效率,实现设计目标。在相同的绝

热效率下, CDA 2Ê压比更高。

Gelder等人[7 ]从双圆弧 (DCA )叶型 (S67)出

发,在 Sanger设计的 67A (CDA ) [42 ]的基础之上用

准三维, 有粘—无粘交互系统设计出了一套

CDA 2Ê ,称为 67B。它的主要设计目标是在相同

的弯角下,所用叶片数比 S67减半。这导致了 67B

的弯度大大增加。67B 还有一个特殊的地方在于,

其前缘是椭圆的,这是为了消除前缘分离而特意

802 航 空 动 力 学 报 第　16　卷



图 4　CDA 2Ê与CDA 2É实验结果对照图

设计的。Gelder等人对 67B 进行了级测试,通过与

一弦长相同、叶片数是其 2倍的DCA 静叶的实验

比较。沿叶高方向,作者共进行了 3组高度和 3组

进口速度的测量,并分别与设计数据、S67等进行

了对照。在设计速度时,其效率提高 1%。D enis J

H ansen [8 ] , D avid G Schnorenberg [9 ] , Hobson G

V [10 ]等人在不同雷诺数 (R e)对这一叶栅进行了测

量。

5　国内CDA 叶型的研究现状

　　国内对CDA 的研究始于 80 年代初期,早期

对 CDA 的研究大都集中在理论和设计方法

上[11～ 13, 30, 31 ]。1991 年, 刘波等给出了一种设计

CDA 的数值优化方法[16 ] ,选择叶栅总压损失作为

目标函数,对初始叶型在设计和非设计状态下的

全部工况范围内的气动性能进行优化计算。通过

对自己所设计的高进口马赫数大弯度压气机静子

叶栅在超、跨音速平面叶栅风洞上进行试验结果

表明, 在设计状态下, 所设计的 CDA 具有无激

波,低损失的优点; 在非设计状态下,其性能也优

于常规对比叶型,小损失工作范围增大,落后角明

显减小,基本上达到了设计目标。Cheng Ronghui

等人[17 ]对该叶栅槽道和栅后流场进行了详细的

测量,并对端壁和叶片表面进行了流动显示,结果

发现,叶片负荷从叶中到叶端逐渐减小。

王正明提出了一种无粘反问题的流函数解

法[47 ] ,用来设计无激波超临界叶栅。为了加进有

粘条件,王正明又提出了对反映粘性影响的边界

层进行修正的迭代方法[48 ]。并给出一种新的有粘

反问题 CDA 叶型设计方法, 通过对该方法设计

的CDA 叶栅进行试验,流道中未发现激波,且损

失降低[49 ]。赵晓路等人[50 ]对 Steinert等人[51 ]设计

的 CDA 叶栅进行了变工况粘性数值分析。在设

计工况下,数值模拟与实验符合较好,但在非设计

工况下的精度还有待提高。

6　CDA 应用

　　由美国能源部、石油能源办公室资助的高性

能涡轮系统 (A T S)计划 (1992～ 2001)中专门提到

采用CDA 叶型来提高其 19级、压比达 27的压气

机的性能[2 ]。已经设计成功的W 501A T S由于采

用CDA ,其多变效率比W 501F 提高 2%。在商用

PW 2037 和 PW 4000 以及 FT 8 工业低压压气机

中, 应用了 Hobs (1984)和 Caspar (1980)设计的

CDA 叶片[4 ]。在V 84. 3模型压气机中,其入口处

采用了 CDA 叶型, 用以消除吸力面高马赫数产

生的激波。ABB 的商用发动机 GT 24和 GT 26中

都采用了CDA 叶片[3 ]。与采用NA CA 叶片的早

期发动机相比,采用CDA 的 GT 24总效率上升了

110%。
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D evelopmen t and prospect of Con trolled D iffusion A irfo ils

for M ultistage Compressor

Part É : D esign and D evelopmen t of Con trolled D iffusion A irfo ils
ZHON G J ing2jun, WAN G H ui2she, WAN G Zhong2qi

(Co llege of Engergy Science and Engineering, H arbin Institute of T echno logy, H arbin 150001, Ch ina)

Abstract: T he op tim um design of Con tro lled D iffusion A irfo ils (CDA ) is one of the m ain research

fields in subson ic and transon ic p rofile design fo r m ultistage comp resso r. T h is paper review s the necessity of

CDA research, the background of CDA developm en t, the features and design m ethods of first generation

CDA and the second generation CDA w ith consideration of cascade endw all flow. T he CDA is originated

from the supercritical airfo il. Con tro lling the diffusion on the suction surface of an airfo il, can elim inate o r

decrease the shock w ave, reduce the loss and en large the range of incidence. A round th is criterion of airfo il

design, m any design m ethods have been p roposed, w h ich can be classified in to inverse m ethod and direct

m ethod. T he CDA research in Ch ina started later than m any o ther coun tries, and concen trated m ain ly on

its p rincip les and design m ethods.

Key words: comp resso rs; Con tro lled D iffusion A irfo ils; design m ethod
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