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沿流向放样的轴流压气机叶道设计方法
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摘要:针对高负荷压气机角区流动质量差、流动损失显著的问题,以NASARotor37为研究对象,
提出了一种轴流压气机叶道几何定义与参数化建模新方法,实现了叶片、角区和端壁结构的协同设

计及叶片到端壁的高阶光滑过渡,在此基础上,开展了前缘边条和叶身融合对压气机转子气动性能

和内部流场影响的数值研究。结果表明,针对NASARotor37流道,采用该叶道设计方法对压气

机转子角区改型后:绝热效率提高了0.3%,喘振裕度由11.85%增加至18.8%;下凹端壁可以帮

助稳定压气机转子通流能力并减少改型过程的流量漂移;叶身融合结构在叶根处提供径向向上的

压力梯度,将低能流体从叶片角区吹向主流区以减少角区流动损失,而近叶根处主流区流动损失略

有增加。研究成果对发展轴流压气机先进设计方法应具有参考价值。
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Abstract:Aimingattheproblemsofpoorflowqualityandsignificantflowlossatcornerregionof
axialcompressors,NASARotor37axialcompressorwastakenastheresearchobjecttoproposea
newgeometrydefinitionandparameterizationmethodforthebladepassageofaxialcompressor,

whichenabledthecooperativedesignofblade,cornerandendwallstructure,andrealizedthe
highordersmoothtransitionbetweenbladeandendwall.Onthisbasis,theinfluenceontheaero-
dynamicperformanceandinternalflowfieldofhubfilletwerestudied.Theresultsshowedthat
aftermodifyingthebladepassageofNASARotor37,thecompressoradiabaticefficiencyincreased
by0.3%atthedesignpoint,andsurgemarginincreasedfrom11.85%to18.8%.Theconcaveonend-
wallcanhelpstabilizethecompressorflowcapacityandavoidflowdriftduringmodification.Theblended
bladeandendwallstructurecanproduceatransversepressuredifference,removingthelowenergyfluid
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fromthecornerregiontothemainflowtoreducecornerflowseparation,whilethemainflowlosses
slightlyincreased.Thenewgeometrydefiningandparametricmodelingmethodoftheaxialcompressor
proposedinthispaperandthefindingsofflowimprovementmechanismofthecornerflowhavereference
valueforthefurtherdevelopmentofaxialcompressordesignsystem.
Keywords:axialcompressor;cornerflow;non-axisymmetricendwall;hubfillet;blendedblade

andendwall

  轴流压气机作为航空发动机、燃气轮机和工业

压缩系统的核心部件之一,其内部流动具有三维、非
定常、黏性、可压缩性等特点[1]。经历过去几十年研

究后,轴流压气机整体气动性能有显著提升,但仍面

临端区流动损失较大且难以调控的难题。如何实现

端区流动的精细化组织和控制是突破压气机性能极

限的关键所在。从流动控制角度而言,压气机端区

流动控制方法可分为被动控制和主动控制两类。其

中,前者包含非对称端壁[2]、前缘边条[3]、叶身融合

等方法,相比于后者具有无需添加附加装置、结构简

单等优点,旨在通过重新设计叶片角区和端壁结构,
改善近壁区流场分布,抑制或消除端区流动分离、减
弱二次流及其影响,在高负荷轴流压气机中具有较

好的应用前景[4]。
在轴流压气机非对称端壁研究方面,Atkins[5]、

Rose等[6]先后采用实验和数值模拟方法开展研究,
发现非对称端壁能够改善叶片尾缘后静压分布特

性。Brennan等[7]通过数值研究发现,非对称端壁

可以提高压气机效率、减小出口旋转角变化,但压力

损失增大。李国君等[8-9]将数值模拟和实验相结合,
发现非轴对称端壁减小了端部压力面与吸力面之间

的压差,减弱了通道涡强度,达到了降低二次流损失

的目的。Hergt等[10-11]将数值模拟和实验相结合,
发现加入非对称端壁后近壁面流体被偏转移向下

游,减弱同吸力面侧边界层的交互作用。Chu等[12]

构建了非对称端壁理论模型,并将其应用于高负荷

压气机中,结果显示二次流和流动损失得到有效

改善。
在轴流压气机前缘边条和叶身融合研究方面,

Debruge等[13]通过实验研究发现,前缘边条可以提

高叶片气动性能。Goodhand等[14-15]通过数值研究

发现,边条对压气机性能影响较大,去除边条后流动

损失增加18%,有边界层分离现象时边条作用更加

显著。季路成等[16-18]提出叶身融合技术,对局部角

区结构进行几何参数化和设计优化,研究发现叶身

融合结构可以有效消除角区分离和减轻前缘马蹄

涡,并大幅提升压气机负载能力。

从上述研究可以看出,非对称端壁、前缘边条和

叶身融合方法为改善端区附近流场分布、提升压气

机气动性能提供了有效途径,但这些研究均是基于

基元叶型+径向积叠的常规设计体系[19],该体系中

端区控制和叶型控制线关联性弱,本质上难以将压

气机叶片、角区和端壁结构进行协同考虑,更难以实

现叶片到端壁的高阶光滑过渡,限制了端区流动的

改善及压气机性能的提升空间。为此,本文打破惯

有思维,创新性地提出了一种轴流压气机叶道设计

新方法,通过将若干横截面沿流向进行放样生成压

气机叶道,实现叶片、角区和端壁几何的联合调控和

高阶光滑融合,以解决前述难题,并以 NASARo-
tor37为例,验证所提出方法的有效性。研究成果有

望为发展轴流压气机先进设计方法提供新的思路。

1 沿流向放样压气机叶道设计方法

1.1 叶道流向放样几何定义

如图1所示,与常规压气机的基元叶型+径向

积叠的定义方法不同,本文所提出的沿流向放样的

轴流压气机叶道几何包含5个元素:前缘面周线

A1B1C1D1、尾缘面周线 A3B3C3D3、中间截面周线

如A2B2C2D2 及叶顶线A1A2A3、B1B2B3 和叶根线

C1C2C3、D1D2D3。其中,前缘面周线A1B1C1D1 由

前缘线A1D1(B1C1)、前缘轮毂线C1D1 和前缘机匣

线 A1B1 构成,尾缘面周线 A3B3C3D3 由尾 缘 线

A3D3(B3C3)、尾 缘 轮 毂 线 C3D3 和 尾 缘 机 匣 线

A3B3 构成,中间截面周线 A2B2C2D2 由叶片交线

A2D2(B2C2)、中 间 轮 毂 线 C2D2 和 中 间 机 匣 线

A2B2 构成。根据该定义,压气机叶道经前缘面周线

A1B1C1D1、若干中间截面周线如A2B2C2D2 与尾缘

面周 线 A3B3C3D3 放 样 生 成,叶 顶 线 A1A2A3、

B1B2B3 和叶根线C1C2C3、D1D2D3 是放样过程的

引导线。显然,在该定义方法中,各截面周线的空间

位置能直观反映压气机叶片的弯扭掠特征,通过控

制各截面周线几何坐标,可容易实现压气机叶片、角
区和端壁结构的协同设计及叶片到端壁的高阶光滑

过渡。
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图1 叶道定义方法

Fig.1Geometricdefinitionofbladepassageincompressor

压气机前/尾缘面周线与叶顶/叶根线由原始叶片

的几何数据得到,中间若干截面周线计算思路如下。
对子午面内轮盖和轮毂的曲线数据进行平均,

得到子午面几何中心线

rmid(z)=rtip(z)+rhub(z)
2

(1)

式中r和z分别表示径向坐标和轴向坐标。在流向

不同位置处(如图1中的E 处)做子午面内几何中

心线的垂线(如图1中的FG),该垂线是子午面内直

线,将其绕旋转轴旋转,获得旋转面,该旋转面与叶

片曲面的交线(如图1中的A2B2C2D2)即为叶道中

间截面周线。在流向不同位置处作垂线并旋转,即
可得到不同位置处的中间截面周线。

1.2 叶道几何参数化建模

根据上述叶道几何定义方式,分别对叶道前/尾

缘面周线、中间截面周线、叶顶/叶根线进行几何参

数化建模(如图2所示),建模方法如下。
(1)前/尾缘面周线。如图2(a)所示,采用4阶

Bezier曲线[20-21]描述叶片前/尾缘线。其中:前缘线

控制点V3~V5 沿±z和±θ两个方向变动,尾缘线

控制点V8~V10沿±θ方向变动;采用2阶Bezier曲

线描述叶片前/尾缘与轮毂之间的过渡线,即前/尾

缘边条,边条控制点V1 和V11沿±z方向变动以控

制边条轴向延展区域,控制点V2 和V12须分别沿前

尾缘线变化以控制边条径向延展区域并确保高阶连

续;待控制点V1 与V11位置确定后,采用3阶Bezier
曲线描述前/尾缘截面轮毂曲线,控制点V6、V7 及

V13、V14均沿±r方向变化以实现非对称端壁几何的

灵活控制。综上可知,共需17个设计变量控制前/
尾缘面周线几何,其中前缘面10个、尾缘面7个。

(2)中间截面周线。如图2(b)所示,采用3条3
阶Bezier曲线分别描述叶片交线与中间轮毂线,控制

点V15、V16、V19、V20沿±θ方向变动以控制叶道两侧

形状。考虑到叶片强度,控制点V15、V16、V19、V20改变

后需校核叶片重心分布,保证叶片重心在一条直线

上。控制点V23、V24沿±r方向变化以实现非对称端

壁几何的灵活控制;采用两条2阶Bezier曲线生成叶

片与轮毂的过渡线以实现叶身融合,控制点V17和

V21沿叶片交线变化以控制叶身融合径向位置,V18和

V22沿中间截面轮毂线变化以控制叶身融合周向位

置。综上可知,共需10个设计变量控制1个中间截面

周线,本文采用3个中间截面,故共有30个设计变量。
(3)叶顶/叶根线。如图2(c)所示,为保证叶顶

线和叶根线在前/尾缘处光滑过渡,采用3段Bezier
曲线分别描述其首尾与中间部分。具体地,叶顶/叶

根中间部分曲线由5阶Bezier曲线生成,叶顶/叶根

首尾部分曲线由3阶Bezier曲线生成。已知机壳型

线,待叶顶线确定之后,方可获得叶顶间隙叶道几

何。本文中,叶顶线和叶根线固定不变。
综上可知,采用所提出的沿流向放样的压气机

叶道设计方法对单排叶道进行参数化造型,共需47
个几何设计变量,其中叶片区域设计参数为33个。
若考虑设计成本,针对具体研究对象可适当调整参

数化曲线阶次与中间截面数以降低设计变量数目。
需要指出的是,上述方法不仅适用于对轴流压气机

动叶通道进行参数化表征,对静叶通道及进/出口管

道的参数化表征也同样适用。

(a)前/尾缘面周线

(b)中间截面周线
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(c)叶顶/叶根线

图2 三维叶道参数化方法

Fig.2Geometricparameterizationofbladepassage

2 数值计算方法

2.1 研究对象

压气机转子 NASARotor37原始模型的运行

参数如表1所示[22]。采用上述叶道定义新方法和

参数化造型方法分别对其进行重构和参数化造型,
并通过改变叶根和端壁处结构参数进行改型设计,
下文分别针对原始模型、重构模型、参数化模型和改

进模型的气动性能和内部流场进行对比分析。
表1 NASARotor37设计及运行参数

Table1DesignandoperationparametersofNASARotor37

参数 数值

转子总压比 2.106
温比 1.270

等熵效率 0.877
流量系数 0.453
叶片数 36

设计转速/(r·min-1) 17188.7
设计流量/(kg·s-1) 20.188
叶尖线速度/(m·s-1) 454.14

轮毂比 0.70

2.2 数值方法

采用NUMECAFINE/Turbo软件求解三维定

常雷诺平均 Navier-Stokes(N-S)方程,求解压气机

气动性能及内部流场,补充Spalart-Allmaras湍流

模型保证方程组封闭,方程对流项采用二阶中心差

分格式并添加人工黏性进行离散,时间推进项采用

4阶显式Runge-Kutta法,采用多重网格、隐式残差

及当地时间步等技术加速收敛过程。采用单通道计

算模型,计算区域进口给定总温(288.15K)、总压

(101325Pa)并设置轴向进气,出口给定静压分布,
由径向平衡方程获得[22],叶片表面及端壁均设置为

无滑移绝热条件,周期性边界设置周期性边界条件。

基于NumecaAutogrid5在计算区域内生成结构化

计算网格,如图3(a)所示。叶片表面采用 HOH拓

扑结构,叶顶、叶根间隙采用 O4H 拓扑结构,对于

改进模型,叶根处采用蝶形网格。此外,通过对近壁

面处网格进行局部加密,确保y+≤10。
图3(b)展示了不同网格数下计算出的原始模

型的气动性能对比。可以看出,当网格数从40万增

加到80万时,压气机的性能曲线基本不变,表明当

计算网格数为40万时,已达到网格无关性。在下文

计算中,原始模型、重构模型和参数化后模型的网格

数均在40万左右,而改进模型由于在前尾缘边条及

叶身融合等部位进行网格加密处理以辨识细微几

何,计算网格数约为70万。

(a)网格划分结果

(b)性能曲线对比

图3 网格无关性验证

Fig.3Gridindependenceexamination

图4和图5展示了原始模型、重构模型与参数

化后模型的气动性能曲线和流场分布与实验数据对

比情况。可以看出:原始模型的等熵效率与实验数

据最大绝对误差小于2个百分点,总压比计算结果

与实验数据最大相对误差小于3.7%,说明数值计

算模型具有较高的精度;重构模型与原始模型相比

等熵效率最大绝对误差小于0.8个百分点,总压比

最大相对误差为2.1%;参数化模型与原始模型相

比,等熵效率最大绝对误差小于0.44个百分点,总
压比最大相对误差为1.44%,原始模型预测的气动
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性能与流场分布与实验数据基本一致。显然,原始

模型、重构模型与参数化模型的整体气动性能吻合

良好,说明所提出的叶道沿流向放样定义方法和参

数化建模方法的可行性。

图4 性能曲线对比

Fig.4Comparisonofaerodynamicperformance

(a)预测结果

(b)实验数据[23]

 图5 设计工况下70%叶高处NASARotor37原始模型

的相对马赫数分布

Fig.5Design-pointrelativeMachnumbercontoursat70%

spanofNASARotor37

3 轴流压气机叶道改型设计

3.1 压气机叶道改型

为验证所提出的沿流向放样叶道设计方法的先

进性,本小节采用均匀设计实验设计方法生成不同

叶道几何,通过优选实现原始叶道的改型设计,并分

析改型前后气动性能和流场的变化。考虑到吸力面

角区和前缘边条结构对压气机气动性能影响较大,
选取吸力面侧角区控制变量和前缘边条控制变量

(即图2中的V21、V22与V1、V2)为设计变量,其具体

变化范围如表2所示。值得注意的是,在改型过程

中,须调整轮毂参数以维持通流面积不变[24]。
表2 改型参数变化范围

Table2Parameterrange

参数 参数变化范围 取值变化范围

吸力面侧修型

径向参数V21
0~15%叶高 0~12mm

吸力面侧修型

周向参数V22
0~30%流道角度 0~3°

前缘边条修型径向

参数V2
0~15%叶高 0~12mm

前缘边条修型

轴向参数V1
0~15%叶片弦长 0~15mm

运用均匀实验设计表U9(96)生成9个样本,并
基于前述数值模拟方法对每个样本的气动性能进行

计算分析[25]。图6对比了气动性能最优的改型叶

道与原始模型叶道几何。相比于原始模型叶道,改
型叶道具有明显的前缘边条和叶身融合特征,且端

壁有所下凹,吸力面角区径向参数V21的r坐标增加

5mm,周向参数V22的θ坐标减小1.8°,前缘边条轴

向参数V1 的z坐标减小5.75mm,径向参数V2 的

r坐标增加3.25mm,端壁控制点V23、V24的z坐标

减小0.7180mm,生成的压气机流道端壁最大下凹

0.65mm。

(a)原始模型
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(b)改进模型

图6 原始模型与改型后叶道模型的几何对比

Fig.6Geometriccomparisonofbladepassagebeforeandaf-
terdesignmodification

原始模型与改进模型的气动性能对比如图7所

示。可以看出,改型前、后通流能力不变,最高效率

点均为20.77kg·s-1,可见下凹的非对称端壁结构

可以弥补叶身融合对通流面积和通流能力的影响。
相比于原始模型,改进模型最高等熵效率提升0.3
个百分点,总压比提升2.43%,且喘振裕度显著提

升。喘振裕度定义为稳定边界线和共同工作线上的

压比之差除以共同工作线上的压比,按等转速换算

且考虑换算流量变化影响的定义式为

Sm = π*
s/ms

π*
o/mo

-1  ×100% (2)

式中:ms 和π*
s 分别为近失速工况流量和总压比;

mo 和π*
o 为设计工况流量和总压比。根据式(2),改

进模型的喘振裕度由11.85%增加至18.8%。

图7 改型前后压气机的气动性能对比

Fig.7Comparisonofaerodynamicperformanceoftherotor
beforeandafterdesignmodification

3.2 流场分析

为深入探究改型后整体效率提高、喘振裕度拓宽

的原因,首先得出改型前后设计工况(20.77kg·s-1)
和近失速工况(19.54kg·s-1)下的出口总温、总压

和等熵效率分布图,如图8和图9所示。

图8 改型前后设计工况下出口总压、总温、等熵效率沿叶高的分布

Fig.8Comparisonofspanwisedistributionsoftotaltemperature,totalpressureandisentropicefficiency
beforeandafterdesignmodificationatdesignpoint

图9 改型前后近失速工况下出口总压、总温、等熵效率沿叶高的分布

Fig.9Comparisonofspanwisedistributionsoftotaltemperature,totalpressureandisentropicefficiency
beforeandafterdesignmodificationatnearstallpoint
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  可以看出,改型后叶中区域总压、总温改变明

显,压气机8%叶高以下及约50%叶高以上的等熵

效率均有提高,而在中间叶高处等熵效率略有下降。
相比设计工况,近失速工况下靠近叶根处流动效率

提升更加显著,表明叶身融合结构可以减少叶根处

流动损失,且近失速工况下作用更加显著,下文将针

对流场继续进行分析。
图10和图11分别对比了设计工况和近失速工

况下改型前后叶根、叶中、叶顶截面相对马赫数云图

分布。可以看出:设计工况下,由于改型叶道主要改

变了角区结构,叶根处叶背激波强度减弱,叶中和叶

顶处马赫数分布变化不显著;近失速工况下,改进模

型流动状况明显改善,各叶高处叶背激波强度和尾

迹区均有所减小,流动分离减少,稳定性增强。

(a)原始模型

(b)改进模型

图10 改型前后设计工况下叶根处的相对马赫数云图对比

Fig.10 ComparisonofrelativesMachnumbercontoursat
hubsectionatdesignpointbeforeandafterdesign
modification

(a)原始模型5%叶高

(b)改进模型5%叶高

(c)原始模型50%叶高

(d)改进模型50%叶高
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(e)原始模型95%叶高

(f)改进模型95%叶高

 图11 改型前后近失速工况下叶根、叶中、叶顶处的

相对马赫数云图对比

Fig.11 Comparisonofrelative Machnumbercontoursat

hub,middle,andtipsectionsatnearstallpointbe-

foreandafterdesignmodification

图12和图13分别给出了设计工况和近失速工

况下叶片静压系数和近壁面流线分布。叶片表面静

压系数Cp [26]能够展示叶片负载分布情况,定义为

Cp = p-p1
pt1-p1

(3)

式中pt1、p和p1 分别表示压气机进口平均总压、当

地静压和进口静压。从图中可以看出,叶身融合结

构实现了叶片与端壁的高阶光滑过度,提高了叶片

叶根处静压系数,从而增大了从叶根到主流区的压

力梯度,诱导叶根处低能流体向主流区迁移。同时,

前缘边条结构向前探伸的细长边条同样能够诱导前

缘叶根附近低能流体流向主流区。低能流体的径向

迁移一方面能够避免其在叶根处聚集,减少角区附

近流动损失。另一方面,通过加强与主流区流体的

动量交换,使得角区分离现象得到缓解,在近失速工

况下尤为明显(如图13所示),喘振裕度因而拓宽。

此外,叶根处低能流体的径向迁移又会使得主流区

损失轻微增大(如图8(c)所示)。总之,叶身融合

结构和前缘边条结构通过诱导叶根附近低能流体

径向迁移,使得压气机整体效率有所提升,喘振裕

度得到拓宽。

(a)原始模型

(b)改进模型

图12 改型前后设计工况下转子近壁面流线与表面静压的

分布对比

Fig.12Comparisonoflimitedstreamlinesandstaticpressure

distributionofrotoratdesignpoint

(a)原始模型
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(b)改进模型

图13 改型前后近失速工况下转子近壁面流线与表面静压

的分布对比

Fig.13Comparisonoflimitedstreamlinesandstaticpressure
distributionofrotoratnearstallpoint

4 结 论

本文提出了一种轴流压气机的叶道定义与参数

化建模新方法,叶道经前缘面周线、若干中间截面周

线与尾缘面周线放样生成,叶道参数化后包含47个

控制参数,应用于NASARotor37完成了叶道重构

与角区改型,得到以下结论。
(1)采用沿流向方向放样的轴流压气机叶道设

计方法,实现了压气机叶片、角区和端壁结构的协同

设计及叶片到端壁的高阶光滑过渡。针对 NASA
Rotor37完成了叶道改型,改型后的压气机动叶设

计工况等熵效率提高了0.3个百分点,总压比提高

了2.43%,喘振裕度由11.85%增加至18.8%。
(2)叶身融合和前缘边条结构通过诱导叶根附

近低能流体的径向迁移,减少角区处流动损失,延缓

流动分离现象。非对称端壁能够弥补叶身融合结构

造成的通流能力下降,下凹端壁可以帮助稳定压气

机通流能力。叶片、叶身融合、前缘边条、非对称端

壁结构的合理配置是充分发挥叶道设计方案优势的

重要前提,后续将继续基于本文提出的轴流压气机

叶道设计方法开展压气机整机设计优化。
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