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扭转度误差对跨声速压气机叶片性能的影响 *
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摘 要：在压气机叶片加工过程中，受切削力等因素影响扭转变形不可避免。为探究扭转度误差对

叶片气动性能的影响，将实测某压气机叶片扭转度误差数据应用于Rotor 37转子，创建误差叶片，通过

数值模拟获得其设计转速下的性能参数。结果表明：相较于原叶片，“欠偏转”叶片特性曲线整体向小

流量工况移动，反之，“过偏转”叶片特性曲线则向大流量工况移动，且各方案对应误差叶片的气动性

能均合格；在设计工况下，随扭转度误差变化，总压比较等熵效率变化更显著，其中“欠偏转”叶片总

压比减小，最大变化量为 0.85%；此外，相较于原叶片，“欠偏转”叶片稳定工作裕度增大，其最大变

化量可达12.29%，同时，“欠偏转”叶片通道激波延后，流动损失减小，且叶顶低速区范围减小，即在

公差范围内，负扭转度误差对气流流动状态具有一定改善作用。
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Abstract： In the process of compressor blade machining， twist deformation is inevitable due to cutting 
force and other factors. To explore the effects of twist angle error on blade aerodynamic performance， the mea⁃
sured twist angle error of a compressor blade was applied to Rotor 37 to create the blades with error， and the per⁃
formance parameters under the design rotating speed were obtained by numerical simulation. The results show 
that： compared with the original blade， the characteristic curve of under-deflection blades moves to the low-flow 
condition as a whole， which moves to the high-flow condition as the blades are over-deflection. And the aerody⁃
namic performance of the corresponding blades of each twist scheme is qualified. Under the design condition， the 
total pressure ratio changes more significantly than the isentropic efficiency with twist angle error changing， and 
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the total pressure ratio decreases when the blades are under-deflection whose maximum variation is 0.85%. Addi⁃
tionally， the stable working margin increases when the blades are under-deflection， whose maximum variation is 
12.29% compared with the original blade. At the same time， the channel shock wave is delayed， the flow loss is 
reduced， and the range of low-speed area at the blade tip decreases as the blades are under-deflection. It indi⁃
cates that the negative twist angle error within tolerance has a certain improvement effect on the flow condition.

Key words：Transonic compressor blade；Twist angle；Machining error；Stable working margin；Shock 
wave

1 引 言

随着航空发动机的飞速发展，压气机作为其重

要组成部分，高负荷、高效率是必然趋势，而叶片作

为压气机关键零部件，其性能对初始设计几何的依

赖性也愈加强烈［1-3］。安装角是压气机基元叶栅的重

要设计参数，不仅决定了叶型在叶栅中的安装方向，

而且直接影响了进入叶片通道的气流方向。然而，

由于压气机叶片属于薄壁结构，在实际叶片加工过

程中，容易受到切削法向力等因素影响［4-5］导致叶片

发生扭转变形，直接使得叶片各径向截面叶型的实

际安装角与设计安装角之间存在偏差，即叶片加工

扭转度误差。

对于由加工引起的安装角变化，李晓丽等［6］基于

实测误差，改变压气机转子叶尖、叶中及叶根 3 个截

面安装角，对比其安装角变化前后的特性，发现安装

角增大时，压气机气流的通流能力增强。Lange 等［7］

研究了安装角等加工误差对压气机的性能影响，发

现安装角变化对其折合流量的影响显著。Marx 等［8］

对新旧压气机叶片截面参数进行测量并统计分析，

发现安装角变化对叶片性能及局部流场影响显著。

高丽敏等［9］对 200 个叶型截面进行测量，发现扭转度

误差大致分布在±0.5°范围内，并研究其对平面叶栅

性能影响，发现当马赫数为 0.5，进气角为 40°时损失

最多增加了 46.56%。

此外，部分学者也基于扭转度误差加工公差范

围开展了研究，郑似玉等［10-12］在公差变化区间［-1°，
+1°］内，分别改变压气机转子和静子叶尖、叶中及叶

根 6 个截面的扭转度，研究总参数对各截面扭转度的

敏感性。Zheng 等［13］探索了非均匀安装角分布对压

气机性能的影响，发现当公差范围从［-1°，+1°］扩

大到［-3°，+3°］时，稳定工作裕度逐渐下降，相对于

设计意图最大变化 57.63%。曹传军等［14］在［-0.35°， 
+0.35°］范围内对压气机叶片进行扭转，研究扭转度

偏差对叶片性能影响，发现相比原叶片，扭转度偏差

增大时，压比特性曲线向右上方移动。Suriyanarayan⁃

an 等［15］改变 Rotor 67 转子叶片安装角±1.5°，与原叶

片对比发现，堵塞流量变化率±2%，且压气机峰值效

率随误差的增大而减小。

从上述研究可以看出，扭转度误差对压气机叶

片气动性能的影响不容忽视。但是大部分研究简化

了叶片扭转误差的构建过程，仅假设叶片整体发生

扭转或叶尖、叶中及叶根 3 个截面存在扭转误差，而

忽略了其它截面扭转误差所带来的影响。考虑到三

维叶片的实际加工过程，整个叶高范围内都不可避

免地存在不同程度的扭转度误差。

本文以某压气机叶片全叶高扭转度误差实测数

据为基础，建立叶片扭转度误差模型。以 Rotor 37 转

子叶片为研究对象，采用数值模拟的方法研究扭转

度误差对跨声速压气机叶片特性曲线、稳定工作裕

度等的影响规律。

2 扭转度误差研究方案

2.1 扭转度及扭转度误差定义

扭转度误差是叶片加工质量检查中形位误差的

一种。为了与叶片设计相对应，通常是基于等高

法［16-17］对二维基元叶型截面进行测量。

安装角是压气机基元叶栅的重要设计参数，决

定了叶型在叶栅中的安装方向。尽管压气机叶片的

加工精度随着现今数控机床的发展和制造工艺的不

断优化改进而提高，但由于压气机叶片是典型的“悬

臂梁”结构，再加上三维扭曲叶片材料的应力释放和

高速刀具切削中的法向力等共同作用下，基元叶栅

会绕其重心偏转，出现“过偏转”或“欠偏转”现象，导

致叶片各基元叶栅的实际安装角 θ real 偏离设计安装

角 θ0，从而形成扭转度误差 Δθ，即

Δθ = θ real - θ0 （1）
图 1 给出了基元叶栅的设计安装角 θ0、实际安装

角 θ real 以及扭转度误差 Δθ之间的关系示意。

2.2 扭转度误差方案选取

对某压气机转子 100 个加工合格（公差范围以

内）的叶片的 13 个等距叶高截面的扭转度误差进行
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了测量，并选取其中 5 组典型数据进行分析，具体如

图 2 所示：（1）叶片截面大多处于“欠偏转”状态，特别

是叶根附近，且 Scheme 1 与 Scheme 5 分别是 100 组实

测扭转度误差数据中的最大误差和最小误差；（2）
Scheme 1~5 的扭转度误差逐渐减小，且各方案扭转度

误差沿叶高略有增大；（3）相较于原叶片 Original（各

截面扭转度误差 0）而言，Scheme 1 和 Scheme 2 中截

面几乎为“过偏转”状态、Scheme 4 和 Scheme 5 中截面

为“欠偏转”状态，而 Scheme 3 中 Section 1~10 为“欠

偏转”状态，其余截面为“过偏转”状态。

2.3 研究对象及误差模型创建

NASA Glenn 研究中心设计的单级压气机转子

Rotor 37［18］几何尺寸及性能参数在跨声速转子中具有

一定代表性且具有大量公开实验数据，故选择 Rotor 
37 作为研究对象，其主要参数如表 1 所示。

创建带有扭转度误差 Rotor 37 叶片主要包括以

下三步：（1）在 10%~98% 叶高之间进行等距划分，确

定 13 个叶型截面（图 3）；（2）采用将各空间叶型曲线

沿 X 轴投影获得平面叶型曲线的方法（可忽略数据传

递过程中产生误差［19］），确定叶型重心；（3）以叶型重

心为原点，按照图 2 中的 5 种误差方案利用 NUMECA 
IGG 模块中的“Rotate”功能创建带有扭转度误差的转

子叶片。

2.4 数值模拟方法

本次采用 NUMECA AUTOGRID 5 模块构建 O4H
型结构化网格。其中，叶片表面第一层网格与壁面

的距离设置为 1μm，壁面 y+<5，其示意图如图 4 所示。

同时，使用 NUMECA Fine/Turbo 模块求解雷诺平均

N-S 方程并选用 S-A（Spalart-Allmaras）湍流模型［20-21］

进行方程封闭。工质选用空气，进口条件为标准大

气条件和轴向进气；出口给定平均静压，并通过出口

平均静压的调节实现压气机进口流量工况变化；机

匣壁面设置为绝热绝对无滑移壁面条件，而旋转叶

片及轮毂设置为绝热相对无滑移边界条件。

为减小网格划分对计算结果的影响，对 Rotor 37
单流道划分了 5 套网格，最高效率工况性能参数随

网格数增大的变化情况如图 5 所示，即当网格数大

于 96 万时，性能参数变化幅度极小，综合考虑，选择

96 万网格应用于此次研究。此外，图 6 展示了 CFD 计

算及试验结果，对比发现，计算所得到的总压比及等

熵效率的分布趋势与试验值保持一致，与其他学者

的对比结果接近［22-23］。

3 结果与讨论

利用总压比、等熵效率、稳定工作裕度等参数的

变化量（相较于原叶片）分析扭转度误差对 Rotor 37
转子叶片气动性能的影响，各参数变化量由式（2）
定义。

Table 1 Design parameters of Rotor 37

Parameter
Blade number

Rotating speed/（r/min）
Design mass flow/（kg/s）

Design total pressure ratio
Tip velocity/（m/s）
Tip clearance/mm

Inlet hub ratio

Value
36

17188.7
20.19
2.106

454.14
0.356

0.7

Fig. 2　Twist angle error schemes

Fig. 3　Twist sections selected

Fig. 1　Twist angle error of section
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Δ ( x ) = xScheme i - xOriginal
xOriginal

× 100% （2）
式中 x 代表稳定工作裕度 SM、设计工况点总压比 π ∗

DP
和 等熵效率 η ∗

DP 以及近失速工况点总压比 π ∗
NSP、等

熵效率 η ∗
NSP 和质量流量 mNSP；下标 Scheme i（i=1~5）和

Original分别代表各扭转度误差方案和原叶片。

3.1 扭转度误差对Rotor 37总体性能影响

图 7（a）和（b）展示了 Rotor 37 特性曲线随扭转度

误差方案的变化情况。由图 7 可知，相较于原叶片，

“过偏转”叶片总压比及等熵效率特性曲线整体向大

流量工况移动，这是由于扭转度误差增大，误差叶型

较原叶型偏于轴向，进口面积增大，气流流通能力增

强，“欠偏转”叶片特性曲线则整体向小流量工况移

动；Scheme 3 叶片叶根及叶中截面“欠偏转”，而叶尖

截面“过偏转”，其特性线与原叶片几乎重合。当扭

转度误差变化时，相较于原叶片，近失速点流量及堵

塞流量最大变化量分别为-0.41%，-0.72%。

此外，由图 7（a）可知，相较于原叶片，“欠偏转”

叶片最大总压比值减小，其原因是扭转度误差减小，

攻角减小，进而气流转折角减小，做功量下降；反之，

“过偏转”叶片最大总压比增大。同时，从堵塞工况

逐渐向近失速工况变化的过程中，扭转度误差对总

压比的影响程度逐渐减小。此外，由图 7（b）可知，扭

转度误差几乎不影响压气机峰值效率。

以公差边界 0.5°和-0.5°作为扭转度误差值，分别

扭转叶片各截面±0.5°形成误差叶片，通过数值计算

得到其特性曲线。由图 7 可知，Scheme 1~5 对应误差

叶片（加工合格）的特性曲线均分布在边界范围内变

化，即其气动性能也合格。

压气机在运行时的安全程度是被重点关注的，

故分析扭转度误差对压气机稳定工作裕度的影响是

必不可少的。图 8 展示了相较于原叶片，各扭转度误

差方案对应 Rotor 37 叶片稳定工作裕度的变化量，记

为 ΔSM。从图中可以看出，Scheme 1~5 对应误差叶

Fig. 4　Mesh of Rotor 37

Fig. 5　Mesh independence verification

Fig. 6　CFD result and experiment comparison of Rotor 37
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片 ΔSM 也在边界范围内［-17.97%，+23.30%］变化，且

相较于原叶片，“过偏转”叶片稳定工作裕度减小，

“欠偏转”叶片稳定工作裕度增大，其最大变化量为

12.29%；此外，由于 Scheme 3 叶片大部分截面的误差

为负，其稳定工作裕度较原叶片略有上升。综上，在

扭转度误差加工公差范围内，相较于原叶片，扭转度

误差减小有利于提高压气机安全运行程度。

3.2 扭转度误差对典型工况气动参数影响

为探讨稳定工作裕度变化的原因，随后继续分

析扭转度误差对 Rotor 37 设计工况及近失速工况下

气动性能参数的影响。由表 1 可知，Rotor 37 的设计

工况的质量流量为 20.19kg/s，为获得该工况数据，需

要不断调整转子出口的平均静压值，直至其质量流

量为 20.19kg/s。
图 9 展示了相较于原叶片，各扭转度误差方案对

应 Rotor 37 设计工况下总压比及等熵效率变化量，分

别记为 Δπ ∗
DP，Δη ∗

DP。从图中可知，相较于原叶片，在

设计工况下，“欠偏转”叶片等熵效率逐渐增大，总压

比逐渐减小；“过偏转”叶片等熵效率和总压比变化

与“欠偏转”叶片的呈相反趋势；Scheme 3 叶片总压比

减小，同时叶尖区域存在较大的正误差，其等熵效率

也略微减小。此外，相较于原叶片，两参数的最大变

化量分别为 0.37%，-0.85%，可见扭转度误差对总压

比的影响更为显著。

为进一步分析扭转度误差对总压比的影响，图 10
展示了沿径向分布总压比随扭转度误差的变化情

况，由于对 10%~98% 叶高截面都添加了扭转度误差，

故在全叶高范围内，总压比均随扭转度误差发生了

变化，其变化趋势与图 9 中 Δπ ∗
DP 相同，说明扭转度误

差对其余叶高截面（除叶根、叶中及叶尖外）性能的

影响也不容忽视。

图 11 展示了相较于原叶片，各扭转度误差方案

对应 Rotor 37 近失速工况下总压比、等熵效率及质量

流量变化量，分别记为 Δπ ∗
NSP，Δη ∗

NSP 及 ΔmNSP。由图可

Fig. 8　Stability margin variation rate at different twist 

schemes

Fig. 7　Characteristics of Rotor 37 at different twist schemes Fig. 9　Characteristic parameters variation rate at different 

twist schemes under design condition

Fig. 10　Total pressure ratio distribution along spanwise at 

different twist schemes under design condition
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知，相较于原叶片，在近失速工况下，“欠偏转”叶片

等熵效率逐渐增大，“过偏转”叶片等熵效率则减小，

其最大的变化量为 0.30%，而总压比随扭转度误差的

变化不大；同时，“欠偏转”叶片质量流量逐渐减小，

相较于原叶片，最大变化量为-0.41%，其原因是扭转

度误差减小，叶型向周向偏移，压气机内的气流流通

能力则被削弱，进而表现为质量流量减小。此外，结

合图 9 和图 11，对比两个典型工况下性能参数的变化

范围可以发现，扭转度误差对 Rotor 37 设计工况下性

能参数的影响更为显著。

综上，叶片由“过偏转”过渡至“欠偏转”状态的

过程中（扭转度误差减小），近失速工况下总压比变

化微小，而质量流量逐渐减小；设计工况时的质量流

量 20.19kg/s，总压比逐渐减小，结合稳定工作裕度的

定义，即可解释稳定工作裕度随扭转度误差减小而

逐渐增大的现象。

3.3 扭转度误差对设计工况流场影响

从上述分析来看，扭转度误差对 Rotor 37 设计工

况气动性能参数的影响更加显著，因此现将对 Rotor 
37 设计工况流场的变化情况进行分析。图 12 分别展

示了叶片 10%h，50%h，90%h 截面静压沿弦长分布随

扭转度误差的变化情况，图中 PS 表示压力面，SS 表示

吸力面。综合图 12（a），（b）及（c）来看，相较于原叶

片，“欠偏转”叶片各叶高压力面前缘静压值逐渐减

小，这是由于攻角随扭转度误差的减小而减小，气流

在前缘附近滞止点由压力面向吸力面一侧移动，即

表现为压力面前缘静压值下降，而“过偏转”叶片压

力面前缘静压值上升；同时，吸力面前缘静压值随扭

转度误差变化不大，即叶片前缘载荷随扭转度误差

减小而减小。此外，各叶高吸力面均存在由激波引

起的“静压突变”，且相较于原叶片，“欠偏转”叶片激

波逐渐向尾缘移动，原因是扭转度误差减小，叶片攻

角减小，进而气流与压力面扩张角减小，即表现为激

波延后，而“过偏转”叶片激波则前移；对于 Scheme 3
叶片，由于其叶根及叶中区域误差为负值，激波位置

略微延后，而在叶尖截面，该位置几乎与原叶片的相

同。对比不同叶高静压分布可以发现，吸力面激波

沿叶高方向逐渐向尾缘移动。

由于 Scheme 1~5 的流场变化规律趋于一致，故

后续仅对 Scheme 1，Original 及 Scheme 5 对应叶片流

场进行分析。图 13 分别展示了叶片 10%h，50%h，

90%h 及 99%h 截面相对马赫数分布随扭转度误差的

变化情况。由图 13（a）可知，在 10%h 处，当扭转度误

差减小时，波后靠近壁面附面层的速度逐渐减小；当

叶片吸力面和压力面附面层在尾缘处汇合后，会形

Fig. 11　Characteristic parameters variation rate at 

different twist schemes under near stall condition

Fig. 12　Static pressure distribution at different twist 

schemes
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成尾迹，该区域气流速度随扭转度误差减小而减小，

尾迹损失增多。如图 13（b），（c）所示，在 50%h 及

90%h 处，当扭转度误差减小时，波前高速区范围减

小；同时，波后局部高速区范围扩张，直至下一叶片

压力面 0.2 倍~0.3 倍弦长附近。由图 13（d）可知，在

99%h 处，由于受到叶顶泄漏流的影响，压力面前缘附

近存在低速区。同时，当扭转度误差减小时，该低速

区范围减小，叶顶堵塞情况有所改善。

此外，如图 2 所示，对于“过偏转”叶片，扭转度误

差沿叶高方向增大，叶尖附近马赫数变化较叶根处

的显著；而对于“欠偏转”叶片，扭转度误差绝对值沿

叶高方向减小，叶尖附近马赫数同样变化更大。

图 14分别展示了叶片 10%h，50%h，90%h及 99%h

截面熵分布随扭转度误差的变化情况。由图 14（a）可

知，在 10%h 截面，叶片吸力面 0.4 倍弦长之后存在较

大面积的流动分离损失；同时，从尾缘放大图中可以

看出，当扭转度误差减小时，流动分离损失略微增大。

由图 14（b），（c）可知，在 50%h和 90%h截面，激波强度

增强，熵值较 10%h截面的明显增大；随扭转度误差减

小，激波损失减小，且尾迹掺混损失也明显减小。此

外，如图 14（d）所示，在 99%h处，受到叶顶泄漏流的影

响，叶片压力面前缘附近存在局部高熵区，当扭转度误

差减小时，波后流动分离损失及尾迹掺混损失也减小。

综合上述分析，扭转度误差对 10%h 截面熵分布

影响微弱，而 50%h，90%h 及 99%h 截面熵值随扭转

度误差减小而减小，说明在扭转度误差公差范围内，

负扭转度误差对气流流动状态具有一定改善作用。

4 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

Fig. 14　Entropy distribution at different twist schemesFig. 13　Relative Mach number distribution at different 

twist schemes
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（1）相较于原叶片，“欠偏转”叶片偏于周向，进

口面积减小，气流通流能力减弱，其特性线向小流量

工况移动，反之，“过偏转”叶片则向大流量工况移

动，但均在以公差边界±0.5°扭转获得特性线范围内

变化，气动性能合格。

（2）相较于原叶片，“欠偏转”叶片稳定工作裕度

增大，且其最大变化量为 12.29%，反之，“过偏转”叶

片稳定工作裕度则减小，即扭转度误差减小有利于

提高压气机安全运行程度。

（3）由于在全叶高范围添加了扭转度误差（公差

范围内），在设计工况下，整个叶高范围内总压比均

随扭转度误差变化，相较于原叶片，“欠偏转”叶片总

压比减小，最大变化量为 0.85%。

（4）相较于原叶片，“欠偏转”叶片不同叶高“静

压突变”延后，即通道激波延后，波后熵值减小，流动

损失减小，且叶顶低速区范围减小，堵塞减轻，即当

扭转度误差为负时，气流流动状态会得到一定改善。
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