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跨声速压气机叶栅流动状态的试验和数值研究
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摘要:针对跨声速压气机叶栅风洞试验过程中存在的唯一冲角问题,通过开展不同来流马赫数以

及不同背压条件下的平面叶栅风洞试验测量和数值模拟研究,阐明了高亚声和超声来流条件下跨

声速压气机叶栅栅前流场唯一性不同的形成机制,分析了静压比对叶栅流动状态和激波结构的影

响机制。研究结果表明:跨声速叶栅在低背压条件下叶栅内激波结构为双激波模式,表现为前缘脱

体激波和通道正激波,随着背压的增加,通道激波位置逐渐前移并最终与脱体激波合并,形成单激

波模式。超声速来流条件下,栅前流场参数受激波-膨胀波波系的影响呈现出波浪分布,其测量位置

至少应距离叶栅前额线50%弦长。理论分析结果表明:跨声速叶栅的唯一冲角现象可扩展到高亚声

速状态,但其物理机制有所不同,超声速状态下进口气流角取决于来流马赫数和叶栅入口几何形状,
而亚声速状态下进口气流角取决于来流马赫数和叶栅喉部面积。随着静压比的提高,跨声速叶栅运

行状态经历堵塞状态-溢出状态-设计状态的转变,在来流马赫数为1.10时总压损失系数由0.175递

减为0.082,降幅超过50%。叶栅变背压试验结果表明,静压比超过1.379时流场三维效应增强,影响

到叶栅流动的周期性,并且栅后节流板会干扰到尾迹参数的测量。该研究结果有助于理解跨声速叶

栅运行状态、激波结构以及栅前流场唯一性机制,同时可对跨声速叶栅试验起到指导作用。
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Abstract:Fortheuniqueincidenceprobleminthewindtunnelexperimentsofthetransonic
compressorcascade,byconductingexperimentalmeasurementsandnumericalsimulationsunder
differentinflow Machnumberandbackpressurecondition,thisstudyelucidatestheformation
mechanismoftheuniquenessintheinletflowfieldofthecascadeunderthesubsonicand
supersonicinflowconditions,andanalyzestheimpactmechanismofthestaticpressureratioon
thecascadeflowstatesandshockwavestructures.Theresearchresultsindicatethatunderlow
backpressureconditions,theshockwavewithinthetransoniccascadeexhibitsadualshockwave
pattern,characterizedbyaleadingedgedetachedshockwaveandapassagenormalshockwave.
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Asthebackpressureincreases,thepositionofthepassageshockwavegraduallymovesforward
andeventuallymergeswiththedetachedshockwavetoformasingleshockwavepattern.Under
supersonicinflowconditions,theinletflowfieldparametersareinfluencedbyshock wave-
expansionwavesystemsandpresentawavedistribution.Themeasuringpositionoftheinletflow
parametersshouldbeatleast50%chordlengthdistancefromtheleadingedgeofthecascade.
Theoreticalanalysisrevealsthattheuniqueincidencephenomenonofthetransoniccascadecanbe
extendedtohighsubsonicinflow conditions,but with differentphysical mechanisms.In
supersonicstates,theinletairflowangledependsontheinflowMachnumberandthegeometric
shapeofthecascadeinlet,whereasinsubsonicstates,theangledependsontheinflow Mach
numberandthethroatareaofthecascade.Asthestaticpressureratioincreases,thetransonic
cascadeoperationundergoesthetransitionfromablockedstatetoaspillingstateandeventually
toadesignstate,withthetotalpressurelosscoefficientdecreasingmonotonicallyfrom0.175to
0.082attheincomingMachnumberof1.10,withadecreaseofmorethan50%.Theresultsof
thecascadevariablebackpressureexperimentsindicatedthatthethree-dimensionaleffectsofthe
flowfieldwereenhancedwhenthestaticpressureratioexceeded1.379,whichaffectedthe
periodicityofthecascadeflow,andthecascadetrailingedgethrottleplateinterferedwiththe
measurementofwakeparameters.Thesefindingsaidincomprehendingthevariationsinthe
transoniccompressorcascade’soperationstate,shockwavestructure,anduniqueincidenceflow
field.Theycanalsoserveasguidancefortransoniccascadeexperiments.
Keywords:compressorcascade;shockwave;uniqueincidence;staticpressureratio

  现代飞机发动机和燃气轮机中轴流压气机的前

几级一般为跨声级,其对整机的性能有着重大影

响[1-2]。因此,了解跨声速叶栅内部的流动状态并设

计出稳定运行工况范围较宽且总压损失较低的跨声

速叶型,是开发高效跨声速轴流压气机的关键[3-4]。
跨声速叶栅进口马赫数在0.8~1.2范围内,涵盖了

亚声速和超声速流动,流动情况复杂。跨声速叶栅

复杂的激波结构以及激波边界层干涉现象[5],使得

叶栅流场结构和特性与亚声速叶栅发生明显改

变[6-8],受到国内外研究人员的广泛关注。
与亚声速叶栅不同的是,跨声速叶栅具有不同

的运行状态,研究人员根据来流速度以及叶栅通道

内速度将跨声速叶栅分为4种不同的运行状态:未
启动状态、未启动和堵塞状态、轴向速度为亚声速的

启动状态以及轴向速度为超声速的启动状态[9]。在

轴向速度为亚声速的启动状态下,跨声速叶栅栅前

流场存在唯一冲角现象,又称为唯一冲角状态[10]。

Lichtfuss和Starken[11]通过理论分析介绍了这种现

象的产生机制以及激波计算方法。阮志坤[12]将单

翼脱体激波的 Moeckel激波模型进行修改以适用

叶栅的情况。然而,当跨声速叶栅运行在亚声速状

态下,叶栅进口流场是否存在唯一冲角现象仍是未

知的。此外,跨声速叶栅在亚声速状态和超声速状

态下,叶栅运行状态随背压的转变机制以及内部激

波结构和叶栅性能随背压的变化规律仍需开展进一

步的研究。
叶栅试验是掌握叶栅性能以及内部流动状态的

重要手段。由于跨声速叶栅复杂的运行状态以及跨

声速风洞对风洞流场品质和试验调控要求较高等原

因[13],使得国内外跨声速叶栅试验数据较少。德国

宇航中心(DLR)[14]系统地开展了跨声速叶栅试验。

Schreiber等[15]借助DLR跨声速风洞对跨声速压

气机叶栅进行了来流马赫数范围为0.82~1.10的

叶栅性能测量。Fuchs等[16]同样借助DLR跨声速

风洞对来流马赫数范围为0.82~1.15的跨声速叶

栅性能进行了试验和理论分析。兰发祥等[17]借助

中国燃气涡轮研究院超、跨声速平面叶栅风洞对超、
跨声速吸附式压气机平面叶栅进行了试验测量,研
究了抽气位置、抽气量对叶栅性能的影响。孙鹏

等[18]研究了上下端壁抽吸和尾缘安装尾板对跨声

速流场品质的提升。2019年,中国空气动力与发展

中心建成的变密度平面叶栅风洞具备0.3~1.8马

赫数下的试验能力,为跨声速叶栅的研究奠定了基

础[19]。随着计算流体动力学(CFD)的发展,通过数

值计算分析叶栅性能并精确捕捉跨声速叶栅内部的

激波结构成为可能[20-21]。Wang等[22]采用剪切应力

传输(SST-kω)模型研究了抽吸方法控制激波结构

的演 化 和 参 数 分 布。同 样 地,PethaSethuraman
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等[23]采用SST-kω湍流模型研究了喷气发动机中激

波的振荡问题。
本文以跨声速叶栅为研究对象,采用理论分析

和试验测量的手段,分别对高亚声速和超声速状态

下的跨声速叶栅内部激波结构进行了对比分析,同
时分析了高亚声和超声来流栅前流场参数的差异,
并对亚声速状态下栅前流场的唯一性机制进行了分

析。最后,通过理论分析和试验验证,揭示了静压比

对跨声速叶栅性能和激波结构的影响以及跨声速叶

栅运行状态的转换机制。

1 研究对象及试验设置

1.1 研究对象

本文以DLR发表的跨声速压气机叶栅为研究

对象[15],叶栅参数的定义如图1所示。该叶栅提取

自跨声速压气机转子叶片的45%高度处,叶型弦长

c为90mm,弯角f 为14.9°。设计进口马赫数 M1

为1.09,设计进口气流角β1 为148.5°,设计状态下

进口来流超声轴向分量亚声,叶栅进口流场存在唯

一冲角现象,跨声速叶栅主要参数见表1。

c— 弦长;β1— 进口气流角;cax— 轴向弦长;β2— 出口气流角;

M1— 进口马赫数;M2— 出口马赫数;βs— 叶片安装角;t— 栅距;

x、y— 笛卡尔坐标系的x、y轴。

图1 跨声速压气机叶栅参数的定义

Fig.1Definitionoftransoniccompressorcascadeparameters

表1 跨声速叶栅主要参数

Table1Transoniccompressorcascademajorparameters
参数 数值

弦长c/mm 90
稠度c·t-1 1.61

叶片弯角f/(°) 14.9
叶片安装角βs/(°) 138.5

设计进口气流角β1/(°) 148.5
设计进口马赫数 M1 1.09
最大厚度与弦长的比 0.05

1.2 叶栅试验设置

图2给出了变密度平面叶栅风洞及试验件安装

图。跨声速叶栅试验是依托中国空气动力研究与发

展中心的变密度平面叶栅风洞完成的,它是一座下

吹引射暂冲式亚跨超声速平面叶栅风洞,其主要由

进气系统、试验舱、引射系统、附面层抽吸系统、测控

系统等组成。风洞配备了一个可调节的半柔性壁喷

管,可使试验段马赫数在0.3~1.8之间连续变化。

(a)变密度平面叶栅风洞

(b)试验舱试验件安装图

图2 变密度平面叶栅风洞及试验件安装图

Fig.2Variabledensitylinearcascadewindtunnelandtest
cascadeincapsule

试验舱如图2(b)所示,为了降低来流附面层的

影响,栅前左右两端配备了抽吸系统。试验过程中,
通过旋转圆盘来控制来流气流角,通过进口压力调

节阀控制来流总压,跨声速叶栅风洞参数见表2。
为了详细介绍试验过程中参数的测量,图3给出了

试验件测量简图。为了确保叶栅的周期性流动,叶
栅试验件设置了9个叶片,编号为1~9,叶栅试验

件测试简图如图3所示。在试验过程中,使用稳定

段的总压探针和T型铠装热电偶探针测量了入口

总压和总温。在叶栅上游45%弦长位置处沿额线

方向上均匀分布了79个端壁静压探针,其中6个用

于控制叶栅进口马赫数。叶栅尾迹参数,包括出口

马赫数、出口总压、出口静压和出口气流角,由五孔

探针在叶片4~6通道的中间截面测得,位置距离叶
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片尾缘31%弦长。其中叶片5、6分别用于测量叶

片吸力面和压力面的静压值,用于分析叶片载荷特

性。此外,使用纹影仪(如图2(a)所示)来捕捉叶栅

通道中的激波。本文测量了来流马赫数为0.95、

1.10和1.20,进口气流角为148.5°下叶栅的性能以

及激波的波系结构。

为了研究静压比对跨声速叶栅性能的影响,在

1号叶片和9号叶片尾缘分别加装了上下节流板,
如图3所示。上下节流板尾部分别有两个位移机构

控制节流板的开度,从而实现不同的节流效果,进而

达到控制背压的目的,叶栅试验件节流系统如图4
所示。

P1—进口静压;P2—出口静压;Pt1—进口总压;Pt2—出口总压;T1—稳流段中测量的进口总温。

图3 叶栅试验件测试简图

Fig.3Schematicdiagramoftestcascade

图4 叶栅试验件节流系统

Fig.4Throttlesystemofthetestcascade

表2 跨声速叶栅风洞试验参数

Table2Transoniccascadewindtunnelparameters
参数 数值

进口马赫数 M1 0.95~1.20
来流总压Pt/kPa 128~157
来流总温T/K 286~288

叶片弦长雷诺数Re/106 1.75~2.26
叶片数 9

弦长c/mm 90
展弦比h·c-1 2.1

2 数值方法及验证

2.1 数值计算方法

由于叶栅试验测试结果的轴向密流比AV 接近

于1,因此本文采用商业软件AnsysFluent求解双精

度二维定常雷诺平均纳维斯托克斯方程。计算域和

网格如图5所示。网格采用O4H拓扑结构,并在叶

片表面设置了60层边界层网格,以提高网格的正交

性,并且壁面第一层网格尺度满足y+<1。由图5可

以看出,计算域进出口距离叶片前尾缘各1.5倍弦

长。此外,在计算域上下边界采用周期性边界。

图5 计算域和网格

Fig.5Schematicdiagramofcomputationdomainandgrid

网格无关性验证在保证静压比相同的情况下考
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察叶栅总压损失系数随网格数的变化,其中总压损

失系数ω和静压比π 的定义如下

ω=Pt1-Pt2
Pt1-P1

(1)

π=P2

P1
(2)

  通过调整叶型周围网格节点密度进行了5种

不同网格的网格无关性验证,见表3。从表3可以

看出,在相同静压比下叶型总压损失系数从网格4
开始趋 于 稳 定,因 此 本 文 选 取 网 格4作 为 计 算

网格。

表3 5种不同网格的网格无关性验证

Table3Fivedifferentgridsforgridindependencestudy

参数
数值

网格1 网格2 网格3 网格4 网格5
叶型节点数 200 400 600 800 900

第一层网格高度/mm 0.0020 0.0015 0.0010 0.0010 0.0010
边界层网格数 40 45 50 60 60
总网格数/105 1.0 2.0 3.0 4.0 4.5

π 1.328 1.327 1.327 1.327 1.327
ω 0.138 0.135 0.134 0.133 0.133

  在低背压状态下,跨声速叶栅进口流场不受出

口流场参数的影响,并且在来流超声且轴向速度亚

声的情况下,叶栅进口流场满足超声速黎曼关系[11]

β+v(Ma)=C (3)
式中:β和v(Ma)分别为叶栅进口流场的气流角和

Prandtl-Meyer激波角。因此,计算过程中进口边界

条件难以给定准确的马赫数和进口气流角。对于这

种情况,进口采用压力远场边界条件是较为合适的,
给定初始马赫数、静温和气流角,出口采用压力出口

边界条件,给定平均静压。计算过程中调节进口气

流角使得进口马赫数为约定值,随后调节出口背压

以获得不同背压下的流场结果,并且约定叶栅进口

流场开始受到背压影响时的状态为跨声速叶栅的

“溢出点”[24]。

2.2 计算结果校核

为了验证计算方法的有效性,本文将数值计算

结果与试验结果进行了对比。首先,为了验证数值

方法对于激波特征捕捉的准确性,在相同网格数和

质量下对比了湍流模型SA(Spalart-Allmaras)和
SST-kω对于叶表压力系数的预测精度,如图6所

示。其中压力系数定义如下

Cp = Pt1-P
Pt1-P1

(4)

  图6中试验结果是在叶栅风洞中入口马赫数为

0.95、进口气流角为146°、静压比为1.25时获得的。
从图6中可以看出,叶片吸力面存在两道激波,分别

位于40%弦长和60%弦长位置处。并且SA湍流

模型对于第2道激波(通道激波)预测偏差较大,而
SST-kω湍流模型能较好地预测激波的强度,因此后

续数值计算结果均采用SST-kω湍流模型。

图6 不同湍流模型下叶表压力系数分布

Fig.6 Bladesurfacepressurecoefficientdistributionwith
differentturbulencemodels

3 跨声速叶栅试验和数值结果分析

3.1 跨声速叶栅性能及激波结构分析

跨声速叶栅性能试验和数值计算结果对比见表4。
从表4中可以看出,在相同静压比下,试验结果和

CFD结果吻合较好,相对误差均在5%以内。值得注

意的是,进口马赫数从亚声速到超声速过渡时,叶栅

总压损失系数急剧增加,从高亚声来流(M1=0.95)
到超声来流(M1=1.10)增加了一倍。这是因为来

流超声速后叶栅内部形成了强激波,产生了较高的

激波损失,同时较强的激波与叶片表面边界层相互

干涉使得叶型损失也相应增加。此外,表4中试验
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表4 跨声速叶栅性能试验和数值计算结果对比

Table4Comparisonofexperimentalandnumericalcalculationresultsoftransoniccascadeperformance

Ma
总压损失系数 静压比

试验结果 数值计算结果 相对误差% 试验结果 数值计算结果

0.95 0.082 0.085 3.7 1.26 1.25
1.10 0.173 0.175 1.2 1.33 1.33
1.20 0.195 0.189 3.1 1.39 1.39

结果的AV 在来流马赫数为0.95、1.10和1.20时

分别为1.09、1.00和0.97,这表明试验结果基本接

近二维结果。因此,本文采用二维数值计算方法来

预测叶栅性能是可行的。
为了分析跨声速叶栅在低背压条件下流场内

部的激波结构,图7给出了不同马赫数下的试验

激波纹影图、CFD数值纹影图和叶表压力系数分

布。可以看到,CFD预测的激波形态、强度和位置

都与试验结果保持了较好的一致性。在亚声速堵

塞(M1=0.95)和超声速启动(M1=1.10和1.20)
两种流动状态下,叶栅内的激波形态既有相似性

也有差异性。相同的是叶栅通道内均有两道激波,

分别是前缘脱体激波和通道正激波,导致吸力面压

力系数表现为“双峰”形式,并且在 M1=1.20时,脱
体激波位置与通道正激波位置几乎重合;不同的

是亚声速堵塞情况下,前缘脱体激波还未形成,表
现为一道弱正激波,而超声速启动状态下前缘脱

体激波表现为两部分,一部分表现为通道斜激波

交于下部相邻叶片的吸力面60%弦长处,另一部

分表现为外伸脱体激波延伸到上部叶片的上游,
此外,通道正激波在相邻叶片的吸力面和压力面

都形成λ激波脚。这是因为此时强通道激波与吸

力面压力面边界层干涉,引起边界层分离从而形

成λ激波结构[7]。

  (a)试验纹影,M1=0.95,

π=1.25,AV=1.09

 
  (b)试验纹影,M1=1.10,

π=1.32,AV=0.99

 
  (c)试验纹影,M1=1.20,

π=1.39,AV=0.97

  (d)数值纹影,M1=0.95,

π=1.25,AV=1.0

 
  (e)数值纹影,M1=1.10,

π=1.32,AV=1.0

 
  (f)数值纹影,M1=1.20,

π=1.39,AV=1.0

(g)压力系数,M1=0.95,π=1.25
 

(h)压力系数,M1=1.10,π=1.32
 

(i)压力系数,M1=1.20,π=1.39
图7 不同马赫数下的跨声速叶栅激波结构和叶表压力系数分布

Fig.7TransoniccascadeshockpatternsandbladesurfacepressurecoefficientdistributionatdifferentMachnumbers
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3.2 跨声速叶栅进口流场参数分析

3.1节研究结果表明,在亚声速堵塞状态和超声

速启动状态下,跨声速叶栅进口流场不受背压的影

响。为了研究跨声速叶栅在这两种状态下的进口流

场参数分布,同时指导跨声速叶栅试验,图8定义了

跨声速叶栅栅前流场参数的监测位置。图8中线A
垂直于叶栅前额线,用于监测叶栅来流参数的变化;
图8中线0~4用于监测一个栅距内栅前0、10、20、30
和40.5mm位置处的参数变化情况,其中线4为试验

过程中栅前静压测量位置,如图5中监测位置1所

示,用以控制试验过程中的来流马赫数。

图8 栅前监测位置定义

Fig.8Definitionofthemeasurementlocationsinfrontof
thecascade

图9给出了两种流动状态下叶栅进口马赫数和

气流角沿x轴的分布(图8中线A)。从图9(a)中
可以看出,在亚声速状态下栅前均匀来流在叶栅前

缘约40mm位置处开始受到叶栅的影响,来流马赫

数逐渐降低,气流角则先减小后增大。当来流超声

时,情况则更加复杂,栅前均匀性来流在到达叶栅进

口时经过了多道激波-膨胀波波系,使得来流马赫数

和气流角经历波浪式的变化,如图9(b)所示。

(a)亚声速状态下 M1=0.95

(b)超声速状态下 M1=1.10
图9 两种流动状态下栅前流场参数的变化

Fig.9Variationofinletflowfieldparametersfortwoflow
configurations

  图9显示了叶栅来流在栅前100mm内经历了

3道激波,第1道激波是当前叶片产生的脱体激波,
激波强度较强,经过后气流大小和方向发生剧烈变

化;第2道和第3道激波是叶栅上游叶片产生的脱

体激波,由于距离逐渐增加导致脱体激波到达该叶

片前缘时强度逐渐降低,对气流的影响也逐渐减小。
因此超声来流叶栅试验栅前参数的测量应规避第1
道激波带来的影响。

通过图9可知,叶栅在超声速进口条件下栅前

流场参数受到激波的影响而变得不均匀,试验过程

中栅前参数的测量位置将决定叶栅试验结果的准确

性。试验过程中一般选取测试通道栅前一个栅距内

的静压平均值控制试验来流马赫数,因此栅前流场

参数沿栅距方向的分布情况同样影响试验结果的准

确性。图10给出了超声速(M1=1.10)来流时栅前

不同位置处马赫数沿栅距方向的分布,图10中线

0~4位置如图8所示。从图10中可以看出,来流马

赫数沿栅距方向的分布并不是均匀的,沿栅距方向

气流经过激波-膨胀波波系,在经过激波时马赫数发

生突降,经过膨胀波时马赫数又逐渐增大,并且这种

现象随着栅前距离的增加而逐渐降低,如图10中线

0~3所示,此时测量栅前参数的平均值控制试验

马赫数会产生较大误差,而且激波强度和位置发

生变化也会导致试验马赫数不稳定。当栅前测量

位置脱离第1道脱体激波的影响时,马赫数沿栅

距分布趋于平稳,如图10中线4所示。此时激波-
膨胀波波系对于气流的干扰较弱,来流马赫数沿

栅距的平均值与均匀来流已基本相当。考虑到栅
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前测量位置受限于试验件和试验台尺寸,栅前测

量位置距叶栅前额线的距离无法一直增加,以该

叶栅试验件来说,栅前流场参数应在距离叶栅前

额线50%弦长处测量。

图10 超声速进口状态下栅前不同位置处流场参数沿栅距方向的分布

Fig.10 Distributionofflowfieldparametersalongthepitchwisedirectionatdifferentlocationsinthesupersonicinletflow

3.3 跨声速叶栅进口流场唯一性分析

在亚声速堵塞状态和超声速叶栅启动状态下,

叶栅进口流场是独立的,不受出口流场的影响。当

来流速度为超声速且轴向速度为亚声速时,叶栅进

口M1 和β1 是相互关联的,称为唯一冲角关系[14]。

为了验证跨声速叶栅在亚声速来流时进口流场是否

存在唯一冲角关系并分析二者的物理机制,在两种

来流条件下开展了变背压计算。数值计算时进口边

界条件固定不变,进口马赫数和气流角分别给定目

标值M1target=0.95,1.10,1.20,β1target=148.5°,初
始出口背压给定一个较低值,确保叶栅进口流场独

立于背压,逐渐增加背压获得不同静压比下的叶栅

流场结果,直到叶栅进口马赫数和气流角与给定目

标值一致。图11给出了跨声速叶栅在亚声速和超

声速来流时叶栅进口流场参数随背压的变化情况。

从图11可以看出,跨声速叶栅进口流场在亚声速和

超声速来流时具有相同的表现形式。随着背压逐渐

增加,叶栅进口 M1 和β1 先保持不变,达到临界静

压比(溢出点)之后,逐渐变为进口边界条件给定的

目标值。跨声速叶栅在不同马赫数下溢出点状态所

对应 的 临 界 静 压 比 分 别 为 1.40(M1=0.95)、

1.61(M1=1.10)和1.65(M1=1.20)。由此可见,

跨声速叶栅在亚声速来流条件下进口流场同样存在

唯一冲角特征。

(a)进口气流角

(b)进口马赫数

图11 跨声速叶栅进口流场参数随静压比的变化

Fig.11 Variationoftransoniccascadeinletflow field
parameterswithstaticpressureratio
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由3.2节可知,跨声速叶栅在亚声速来流时进

口流场与超声速来流是不同的,所以二者进口流场

唯一性的物理机制有所不同。为了分析跨声速叶栅

在亚声速和超声速来流条件下的进口唯一性的物理

机制,图12给出了跨声速叶栅内部流场更为详细的

激波结构。当来流亚声速时(M1=0.95),气流在叶

片吸力面上得到加速,形成一个局部的超声速区,该
超声速区最终由一道弱正激波终止,气流速度变为

亚声速并且继续加速,在叶栅喉部位置处重新达到

声速,并形成一道声速线,此时叶栅具有最大的质量

流量。同 时,在 叶 栅 前 缘 压 力 面 侧 形 成 一 道 唇

波[25],最终超声速气流在下游经过一道通道激波后

变为亚声。当来流超声速(M1=1.10,1.20)时,叶
栅前缘形成脱体激波,该激波一部分进入叶栅通道

内部表现为通道斜激波并在叶片吸力面形成反射

波,一部分传播到叶栅上游表现为脱体外伸激波。
由于来流超声速且轴向速度为亚声速,此时脱体激

波的外伸分支可以传播到叶栅上游并改变均匀来

流,如图9(b)所示。气流在经过叶片吸力面时产生

Prandtl-Meyer膨胀波[26],这些膨胀波同样分为两

部分:一部分延伸到叶栅内部与通道斜激波发生干

涉,如图12中蓝色虚线所示;一部分延伸到叶栅上

游,如图12中红色虚线所示,进一步改变上部叶片

来流速度的大小和方向。与亚声速来流不同的是,
超声速来流时叶片前缘吸力侧跟压力侧均产生唇

波,并且通道正激波同时引起叶片吸力面跟压力面

边界层发生分离并形成λ激波,在 M1=1.20时由

于吸力面边界层分离情况较为严重,导致通道正激

波后形成了二次激波[7]。通过上述分析可知,亚声

速来流和超声速来流进口流场唯一性物理机制不同

的根本性原因是激波结构不同。超声速来流时,进口

流场参数由激波-膨胀波波系所决定[11],因此进口气

流角取决于来流马赫数和叶栅入口几何形状,如叶片

安装角、前缘厚度和吸力面曲率分布等。亚声速来流

时,激波无法影响上游均匀来流,但是此时叶栅喉部

处达到声速,由一维流管理论[10]可知,此时叶栅具有

最大的质量流量,来流马赫数无法继续增大,因此进

口气流角取决于来流马赫数和叶栅喉部面积。

(a)激波结构,M1=0.95,π=1.25

(b)激波结构,M1=1.10,π=1.32

(c)激波结构,M1=1.20,π=1.39
图12 跨声速叶栅在亚声速和超声速来流条件下激波结构

示意图

Fig.12 Schematicdiagram oftheshockstructureofthe

transoniccascadeundersubsonicandsupersonic

incomingflowconditions

图13 跨声速叶栅在不同马赫数下的进口气流角边界

Fig.13 InletflowangleboundariesatdifferentMach
numbersforthetransoniccascade

图13给出了本文所研究的跨声速叶栅在不同

马赫数下的进口气流角边界曲线。图13中黑色虚

线为叶栅亚声速堵塞线,黑色实线为超声速唯一冲

角线,黑色圆点为Schreiber等[15]的试验结果。叶

栅的进口气流角范围只能在曲线及曲线上方区域,
并且叶栅进口气流角边界与叶片外形和叶栅几何参

数(如安装角、稠度)有关。从图13可以看出,叶栅

亚声速堵塞线和超声速唯一冲角线以 M1=1.0为
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临界点。当M1>1.0时,唯一冲角线是线性的,这是

因为进口气流角和马赫数满足超声速黎曼关系式。
当M1<1.0时,进口气流角和马赫数已不再适合超

声速黎曼关系式,而是与叶栅喉部面积有关,因此亚

声速堵塞线呈二次曲线分布。虽然,在亚声速来流和

超声速来流时跨声速叶栅进口流场的唯一性机制有

所不同,但是叶栅运行在该曲线上时叶栅进口M1 和

β1 存在一一对应的关系。因此,跨声速叶栅在亚声速

和超声速来流时进口流场均存在唯一冲角现象。

3.4 跨声速叶栅性能和激波结构随静压比的变化

图14给出了跨声速叶栅性能随静压比的变化。
从图14可以看出,不同马赫数下叶栅的总压损失系

数和出口气流角随静压比的变化是单调递减的,在
设计状态下达到最小值。为了探索叶栅损失系数和

出口气流角随背压的变化机制,选取了3种代表性

背压下的流场结构进行分析,分别为堵塞状态(启动

状态)、溢出状态和设计状态(未启动状态)。图15

图14 跨声速叶栅总压损失系数和出口气流角随静压比的

变化

Fig.14 Variationoftotalpressurelosscoefficientandoutlet
flowanglewithstaticpressureratiofortransoniccascade

给出了来流马赫数M1=1.10时3种流动状态下激波

结构、总压损失系数以及叶表载荷随静压比的变化。
从激波结构上来看:在溢出状态之前,随着背压的升

高,通道正激波位置逐渐前移,而通道正激波上游的

激波结构保持不变,这是因为通道正激波阻隔了下游

压力信息前传,这也是栅前流场具有唯一性的根本原

因。在溢出状态下,通道正激波位于叶栅前缘附近,
并且通道正激波与叶栅前缘激波逐渐合并为一道激

波。在溢出状态之后,通道正激波完全脱离叶栅通道

并且与前缘激波完全合并,位于叶栅通道前方,由叶

表压力系数可以看出,该激波位置均位于叶片吸力面

30%弦长处。从叶表压力系数分布来看:随着激波的

合并,叶片吸力面压力系数由双峰变为单峰,叶片的载

荷特性也随着激波位置的前移由中部加载变为前部加

载,这对叶片前部的厚度和强度提出了更高要求。
二维跨声速叶栅中的损失主要分为两类:一类

是由激波造成的无黏激波损失;一类是由边界层分

离造成的黏性叶型损失[7]。从图15叶栅总压损失

分布云图可以看出:一方面,叶栅中的无黏激波损失

以通道正激波损失为主,前缘脱体激波造成的波阻

损失则较少,随着背压的升高,通道正激波逐渐前移

并脱离叶栅通道,造成的波阻损失也逐渐降低;另一

方面,随着通道正激波的前移,激波与叶表边界层干

涉发生了改变,主要表现为激波强度降低和叶表边界

层抵抗逆压梯度的能力增强,因此激波引起的尾缘边

界层分离情况减弱,气流转折角增大,所以叶栅出口

气流角和黏性叶型损失也逐渐降低。综上,叶栅总压

损失和出口气流角随背压升高而降低的机制为:通道

正激波逐渐前移,无黏激波损失逐渐降低,激波与叶

表边界层干涉强度降低,边界层分离情况减弱,气流

转折角增大,因此出口气流角和叶型损失降低。

  (a)数值纹影,M1=1.12,
π=1.50,启动状态

 
  (b)数值纹影,M1=1.12,

π=1.61,溢出状态

 
  (c)数值纹影,M1=1.10,

π=1.66,溢出状态

  (d)损失云图,M1=1.12,
π=1.50,ω=0.117

 
  (e)损失云图,M1=1.12,

π=1.61,ω=0.084

 
  (f)损失云图,M1=1.10,

π=1.66,ω=0.077
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   (g)压力系数,M1=1.12,

π=1.50,启动状态

   (h)压力系数,M1=1.12,

π=1.61,溢出状态

   (i)压力系数,M1=1.10,

π=1.66,未启动状态

图15 来流马赫数 M1=1.10时静压比对激波结构、总压损失系数和叶片载荷的影响

Fig.15Effectsofstaticpressureratioonshockpatterns,totalpressurelosscoefficientandbladeloadingatM1=1.10

  本文采用节流系统开展了来流马赫数为1.10
时的变背压试验,图16给出了试验过程中不同静压

比下的激波纹影图、叶表压力系数分布和尾迹总压

损失系数分布。从图16(a)和图16(b)可以看出,随
着静压比的升高通道激波位置前移,尾迹宽度变窄,

叶型总压损失系数降低,出口气流角减小,与上述理

论分析结果相一致。然而,随着静压比的进一步提

升,尾迹宽度又逐渐变宽,叶栅总压损失系数也逐渐

升高,如图16(c)和图16(d)所示。经过分析可知,

叶栅总压损失系数升高主要由两方面原因导致:一方

面是流场的3D效应(也是主要原因),由于激波是

三维的,在栅板侧壁存在边界层,较高的背压下,下
游的压力可以绕过激波通过栅板侧壁的边界层传到

上游,从而影响栅前流场的周期性,这一点可以从纹

影图中得到验证;另一方面,随着静压比的进一步提

升,节流板的开度需要增大,使得节流板对栅后流场

干扰作用较大,致使尾迹变宽,损失上升。因此,要
想进行高背压下的跨声速叶栅试验,还需增加栅板

侧壁边界层抽吸,从而降低三维效应带来的影响,同
时降低栅后节流板带来的扰动。

   (a)β2=147.4°,π=1.316,

ω=0.142
 (b)β2 =141.7°,π=

1.352,ω=0.134
  (c)β2=139.9°,π=

1.379,ω=0.148
  (d)β2=141.8°,π=

1.383,ω=0.164
图16 M1=1.10时不同静压比下的试验激波纹影、叶表压力系数和尾迹总压损失系数

Fig.16Experimentalshockschlierenimages,bladepressurecoefficientandwaketotalpressurelosscoefficientfordifferent
staticpressureratiosatM1=1.10
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4 结 论

本文针对跨声速压气机叶型,采用试验测量和

数值计算方法研究了跨声速叶栅在不同运行状态下

的性能和激波结构,同时分析了栅前流场参数的分

布以及栅前流场唯一性的物理机制,最后通过数值

计算和叶栅试验,研究了静压比对跨声速叶栅性能

和流场激波结构的影响,得到主要结论如下。
(1)跨声速叶栅在低背压条件下具有特定的激

波结构。叶栅主要激波结构表现为前缘脱体激波和

通道正激波,吸力面压力系数呈现“双峰”形式,同时

还存在前缘唇波、吸力面反射激波以及二次激波等

次要激波结构。在超声速状态下,通道激波增强,引
起叶片吸力面和相邻叶片压力面分离并形成λ激波

结构,使得叶栅损失明显高于亚声速状态。
(2)跨声速叶栅栅前流场参数分布在亚声速和

超声速状态下明显不同。在亚声速状态下,激波对

栅前均匀来流的影响限制在一定范围内(距叶栅前

额线约40mm);在超声速状态下,激波-膨胀波波系

可以传播到叶栅上游更远处,使得栅前流场参数呈

波浪分布,并且距离叶栅越近栅前流场参数在栅距

方向上分布越不均匀。因此,跨声速叶栅在进行超

声来流试验时,栅前流场参数的测量应规避当前叶

片所产生的脱体激波,对于该跨声速叶栅来说栅前

流场参数应在距离叶栅前额线50%弦长处测量。
(3)跨声速叶栅的唯一冲角现象可扩展到高亚

声速状态下,并且超声速状态和高亚声速状态下进

口流场的唯一性机制是不同的。超声速状态下,叶
栅M1 和β1 的关系是线性的,受栅前激波-膨胀波波

系的影响,此时进口气流角取决于来流马赫数和叶

栅入口几何形状(叶片安装角、前缘厚度和吸力面曲

率分布);亚声速状态下,叶栅 M1 和β1 的关系是非

线性的,呈二次曲线分布,此时进口气流角取决于来

流马赫数和叶栅喉部面积。
(4)静压比决定跨声速叶栅的运行状态和叶栅

性能。随着静压比的升高,跨声速叶栅依次经历堵

塞状态、溢出状态和设计状态3种关键状态。溢出

状态之前,通道正激波位置逐渐前移而叶栅前缘激

波不变;溢出状态时,通道正激波与前缘激波开始合

并;溢出状态之后,通道正激波脱离叶栅通道,激波

完全合并,激波结构由双激波模式变为单激波模式。
此外,叶片边界层分离程度逐渐减小,叶栅总压损失

系数和出口气流角逐渐降低,叶片载荷由中部加载

变为前部加载。跨声速叶栅节流变背压试验结果表

明:在一定背压下试验结果与理论分析结果一致;随
着背压的升高叶栅流动的三维效应逐渐增强,影响

到叶栅流动的周期性,并且栅后节流板会干扰到尾

迹参数的测量,这些影响因素在跨声速叶栅试验中

必须认真考虑。
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