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基于 PSP技术的压气机跨声叶栅
表面压力场测量

陈子龙 1，熊 兵 2，黄明镜 2

(1. 中国航空规划建设发展有限公司，北京 100120；2. 中国燃气涡轮研究院，四川 江油 621703)

1 引言

PSP(压敏涂料)技术是一项先进的非接触式光学

压力测量技术，利用空气介质中的氧分子对压力敏

感材料发光的猝熄作用，通过 CCD 相机将被测对象

表面涂层荧光或磷光强度变化转换为伪彩色图像，

应用计算机图形处理技术获取表面压力分布 [1-2]。

20 世纪 80 年代以来，PSP 技术由于具有不改变被测

工件表面结构和全域压力测量的独特优势 [3-4]，迅速

在外流场的风洞试验压力测量中得到应用并逐渐成

熟 [5-9]。同时，国外也把 PSP 技术逐步应用于发动机

内流精细测量 [10-12]。在国内，该项技术也逐步推广

应用于航空发动机内流表面压力测试。2009 年，周

强等 [13]利用稳态 PSP 技术测量了孤立叶栅吸力面最

大马赫数 0.4工况下的压力分布；2011年，高丽敏等[14]

摘 要：为测量压气机跨声叶栅表面压力场，选择美国 ISSI公司的 Binary FIB PSP(压敏涂料)，并根据涂料和跨声叶栅

合理搭配相机和光源系统，对涂料进行标定。设计了两种不同的光路布局和拍照方案，获取了吸力面与压力面在多

个攻角和马赫数下的试验数据。结果表明：对于压气机叶栅试验，打光和相机采取侧向布局效果更好。在 0°攻角下，

吸力面的吸力峰靠近前缘；随着攻角的变大，吸力面气流在靠近前缘很短距离完成加速和静压下降过程，然后沿弦长

方向开始减速，压力面气流在叶片前缘附近很短距离内完成减速增压过程。当马赫数达到 0.8时，叶栅通道出现了激

波；随着进口马赫数的提高，叶片吸力面和压力面表面的静压值变小。

关键词：压气机；压力敏感涂料；跨声叶栅；压力测量；激波；光路布局
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Transonic cascade pressure-field measurement based on PSP technique
CHENG Zi-long1，XIONG Bing2，HUANG Ming-jing

(1.China Aviation Planning and Construction Development CO. LTD.，Beijing 100120，China；
2. China Gas Turbine Establishment，Jiangyou 621703，China)

Abstract：In order to measure transonic cascade surface pressure field, Binary FIB pressure sensitive paint
of ISSI company USA was chosen, optical system and CCD camera were configured to calibrate pressure
sensitive paint. Test data of suction surface and pressure surface had been obtained under several attack an⁃
gles and Mach numbers. Pressure contours illustrated that optical arrangement can obtain better result in
side direction. Test results indicated that the peak value was near inlet edge of suction surface in the 0° at⁃
tack angle. The air stream near the inlet edge of suction surface completed acceleration and static pressure
fall within a very short distance, and then the stream velocity decreased along the chord direction. The air
stream near the inlet edge of pressure surface completed speed-down and static pressure increase within a
very short distance. Cascade passage appeared shock wave in 0.8 Mach. The static pressure in suction sur⁃
face and pressure surface decreased as Mach number increased.
Key words：compressor；pressure sensitive paint；transonic cascade；pressure measurement；

shock wave；optical arrangement
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测量了单个叶栅吸力面亚声工况下的压力分布。但

对于 PSP 技术在跨声叶栅试验测试方面的应用，国

内外鲜有报道。

本文利用稳态 PSP 涂料，测量了压气机跨声叶

栅叶背和叶盆表面压力场，获取了叶片表面流动分

离和激波。

2 试验设备及试验件

2.1 试验设备

试验在中国燃气涡轮研究院的超、跨声速叶栅

风洞中进行。风洞与高压贮气罐相接，最大质量流

量为 22.4 kg/s，稳定工作时间大于 4 min，压力波动不

大于 0.3%。试验段工作圆盘可在 20°～90°范围内转

动，以满足试验不同进口气流角的变化。试验段如

图 1 所示，主要由左、右壁面，圆盘，及上、下驻室组

成。叶栅试验件安装在圆盘上，叶栅试验状态主要

由叶栅进口气流角和进口气流马赫数决定。

2.2 试验件

试验叶型为跨声扩压叶型，弦长B =65.0 mm，栅

距T =49.1 mm，安装角γ =60.65°，设计进口气流角 β =
45.7°，设计进口马赫数Ma=0.66。叶栅右栅板为透

明的航空有机玻璃，作为 CCD 拍照视窗；叶栅左栅

板为普通金属，以便在叶栅内部形成暗室，叶盆和叶

背各布置了 16 点稳态静压孔。叶栅试验件实物图

如图 2所示。

3 测试设备及测试方案设计

3.1 测试设备

3.1.1 压敏涂料

试验所用压敏涂料为美国 ISSI 公司的 Binary

FIB PSP，涂料性能见表 1，涂料光谱曲线见图 3。

3.1.2 PSP测试系统

PSP 测量系统将根据涂料和测试对象合理搭配

相机和光源。选择 2台 PowerView Plus 4MP CCD相机

同时进行拍摄，相机像素为 2 048×2 048，12 Bit 图
像。试验时，在相机前安装中心波长分别为 650 nm
和 560 nm 的两种滤镜，即参考光使用 560 nm 带通滤

镜，敏感光使用 650 nm 带通滤镜。从而采集两种荧

光成分所对应的图像数据，并用这些信号来分析并

弥补由于试件变形、移动以及温度变化等带来的实

验数据偏差，提高测量精度。

光源使用连续式兰谱里克 LED光源 LHF084-3，可
有效激发稳态测量中使用的 Binary-FIB涂料。

3.2 测试方案设计

稳态测量使用连续式 LED 光源进行荧光激发，

CCD 相机进行 2～4 s 长时间曝光，以获取 PSP 荧光

图 3 Binary FIB PSP光谱特性曲线

Fig.3 Binary FIB PSP curve of spectrum
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图 1 试验段示意图

Fig.1 Diagrammatic sketch of experimental area
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表 1 Binary FIB PSP性能参数

Table 1 Binary FIB PSP performance parameters
压力灵敏度/(%/kPa)

压力范围/kPa
温度灵敏度/(%/℃)

温度范围/℃
响应时间/ms
激发波长/nm
发射波长/nm

0.7
5～200

0.05
0～50

300
380～420
500～720

图 2 叶栅试验件实物图

Fig.2 The photo of test cascade
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图像。在采集试验图像时，相机以 40帧的速度连续

拍摄，同时采集叶片表面各静压孔的压力测量值，在

分别获取吹风图像及暗背景图像后停止采集。

光路布置对测量结果具有重要影响。首先，光

路布置必须保证叶片表面能够被激发光照射且被相

机拍摄，其次要保证激发光和相机能以接近垂直的

方向进行照明和拍摄，因为拍摄角过大会导致 PSP
测量精度严重下降。因此，在综合考虑光照、拍摄角

度、相机与光源位置、曝光、光圈、光污染及光路通畅

性后，在试验件所需拍摄的位置表面确定不少于 5
个标记点以及几何位置，对测量对象进行拍摄，获得

表面的光强分布。

稳态 PSP 试验设计两种不同的光路布局方案。

图 4为第一种稳态 PSP试验光路布置方案照片(简称

方案一)。该方案采用逆向气流打光及拍照，只测量

叶背表面压力场。图 5 为 CCD 视角，可见该视角对

吸力面在纵向上产生压缩，且无法看见前缘，但在大

攻角时略微改善。

图 6 为第二种稳态 PSP 试验光路布置方案照片

(简称方案二)。该方案采取栅板侧面打光及拍照，

能同时测量叶背和叶盆表面压力场。

3.3 PSP标定

通过标定获取 PSP涂料在不同压力和温度下的

图像，从而定量获得试验叶片表面压力场。根据试

验测试需求，设定标定舱在不同压力和温度条件下，

用两台相机分别采集 Binary FIB PSP 涂料的参考层

和敏感层的亮度图像，经图像处理后获得光强比与

压力及温度之间的对应关系 [15]。涂料的标定曲线如

图 7 所示，可见涂料的特性曲线并不满足经典的线

性 stern-volmer关系，而是其二次曲线关系。

4 试验测试结果

对同一工况下的多张图像，先经过平均处理再

经过图像处理得到亮度比图像，根据标定数据获得

光强比与压力的对应关系，换算得到压力分布图像。

4.1 逆向气流布局稳态 PSP测试结果

在 0°和 8°攻角多个进口马赫数下完成叶片吸

力面压力场测量。图 8、图 9分别给出了 0°和 8°攻角

图 6 稳态 PSP光路布局方案二

Fig.6 The second arrangement of PSP optical path

图 4 稳态 PSP光路布局方案一

Fig.4 The first arrangement of PSP optical path

图 5 光路布局方案一的 CCD视角

Fig.5 CCD view of optical path arrangement
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图 7 PSP标定曲线

Fig.7 PSP calibration curve
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下，吸力面压力场云图随进口马赫数从 0.40 增大到

0.80 的变化趋势。从图 8 中可知，随着进口马赫数

的增大，叶片吸力面静压减小。根据总压、静压和马

赫数的关系式 pt = ps[ ]1 + ( )K - 1 Ma2 可知，若来流总

压一定，马赫数较小则来流静压较高，马赫数增大则

来流静压减小。由Ma=0.80 的压力图像可知，最小

静压位置不在最靠近前缘处 (最右侧)，而是与最右

侧还有一较短距离。对应于吸力峰，在吸力峰前，气

流急剧加速，使得叶片表面静压显著下降；过了吸力

峰，沿弦长方向，静压显著增大，对应于气流减速。

图 9 中，只有靠近最右端的部分静压较低。这

是因为攻角变大，气流在靠近前缘的很短距离内完

成加速和静压下降，然后沿弦长方向开始减速，静压

升高。8°攻角下，所拍画面大部分对应于气流的减

速增压过程。

4.2 栅板侧向布局稳态 PSP测试结果

栅板侧向布局稳态 PSP 测试试验在 3 个攻角、

多个进口马赫数工况下，利用两套 PSP 系统同时测

量叶片的吸力面和压力面压力场，部分测试结果如

图 10～图 12 所示。图中，压力面叶栅左侧为前缘，

右侧为尾缘；吸力面叶栅下侧为前缘，上侧为尾缘。

图 10 为 0°攻角下压力面压力场随进口马赫数

(0.40～0.843)的变化趋势。可见，0°攻角下，压力面

静压基本上从前缘开始就逐渐增加，马赫数越高前

缘附近的静压越低，这是因为来流静压下降。对于

Ma=0.843 的情况，30%弦长处静压变化较剧烈，在

很短距离内静压就显著增加。这是因为来流马赫数

较高，叶栅通道内存在激波，静压突增位置对应于激

波打在叶片的位置；而其他较低马赫数情况下，由于

不存在激波，所以看不到这种现象。

图 11 给出了 4°攻角下吸力面压力场随进口马

赫数 (0.40～0.85)的变化趋势。由图 10 和图 11 可

知，叶片在展向中间有明显的粗糙带，可能是由于光

路布置及涂料对激发光响应等因素所致。沿叶片弦

图 8 0°攻角时吸力面压力场随马赫数的变化

Fig.8 Pressure field changes of suction surface with Mach
number at 0° attack angle
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图 9 8°攻角时吸力面压力场随马赫数的变化

Fig.9 Pressure field changes of suction surface with Mach
number at 8° attack angle
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图 10 0°攻角时压力面压力场随进口马赫数的变化

Fig.10 Pressure field changes of pressure surface with inlet
Mach number at 0° attack angle
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图 11 4°攻角时吸力面压力场随进口马赫数的变化

Fig.11 Pressure field changes of suction surface with inlet Mach
number at 4° attack angle

Ma=0.40 Ma=0.60
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向方向，吸力面压力分布趋势为先下降再上升，对应

气流的加速减压及减速增压过程。压力面压力分布

对于Ma=0.80和 0.85的情况，静压下降到最小，然后

在很短距离内显著增加，这说明叶栅通道内存在激

波，激波前气流速度下降，通过激波后静压很快增

加。其他较低马赫数情况下，该现象没那么明显，说

明叶栅通道内不存在激波。

图 12 为 8°攻角下压力面压力场随进口马赫数

(0.40～0.85)的变化趋势。可见，气流在叶片前缘附

近很短距离内完成减速增压过程，之后静压变化平

缓，速度缓慢下降。由于观察不到静压突增过程，说

明此时激波没打在叶片压力面上，或不存在激波。

压力面压力分布趋势为先上升后平直，随着马赫数

的增大，趋势明显，对比强烈。

5 结论

(1) 对于压气机叶栅试验，打光和相机采取侧

向布局，可视区域比逆气流方向布置更宽泛，获取的

压力图像更有利于表征流场结构。

(2) 随着进口马赫数的提高，叶片吸力面表面

的静压值变小。静压最小的位置对应于吸力峰，在

吸力峰前，气流急剧加速，使得叶片表面静压显著下

降，过了吸力峰，沿弦长方向，静压显著变大，气流减

速。沿叶片弦向方向，吸力面压力分布趋势为先下

降再上升，对应气流的加速减压以及减速增压过

程。当马赫数达到 0.80 时，静压下降到最小后在很

短距离内又显著增加，这说明叶栅通道内存在激波。

(3) 压力面上的静压从前缘开始逐渐增加，马

赫数越高，前缘附近的静压越低。当马赫数达到

0.80后，静压在 30%弦长处变化比较剧烈，在很短距

陈子龙等：基于 PSP技术的压气机跨声叶栅表面压力场测量
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图 12 8°攻角时压力面压力场随进口马赫数的变化

Fig.12 Pressure field changes of pressure surface with inlet
Mach number at 8° attack angle

Ma=0.40 Ma=0.60
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优化设计，识别出主燃气流通面积、外环接触长度、

冲击孔面积(数量和直径)三个优化因子。通过影响

分析，确定了机匣的关键设计因子和传递函数，并通

过数值仿真表明达到了设计目标。相比于传统设计

方法，六西格玛设计方法的整个设计过程具有较强

的可追溯性，有助于提高设计质量、减小技术风险、

缩短研发周期和降低研制成本。此外，本文阐述的

方法具有通用性，对于在航空发动机预先研究中应

用六西格玛设计方法具有一定的指导作用。
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离内显著增加，叶栅通道内存在激波，静压突增的位

置对应于激波打在叶片的位置。

(4) 随着攻角的变大，吸力面气流在靠近前缘

的很短距离完成加速和静压下降的过程，然后沿弦

长方向开始减速，静压升高；压力面气流在叶片前缘

附近很短的距离内完成减速增压过程，之后静压变

化平缓。
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