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高负荷高通流跨音压气机的研制和应用
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摘要: 介绍了高负荷高通流跨音压气机的研制和应用,新研制三级低压压气机平均加功量系数为 01319,进

口单位迎面流量为 19110 kgöm 2·s,进口平均M a为 01676,效率为 0182,进口轮毂比小于 0135。用到发动机

上设计点稳定工作裕度为 20167% ,使发动机性能提高 1413%。研制经过了设计、试验、工程应用、外场使用全

过程,并已经广泛应用,表明新研制压气机在气动设计、方案选择和结构设计上很成功。
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D evelopmen t and Appl ica tion of a H igh L oad

and H igh Throughf low Tran son ic Compressor
WAN G H ua2qing, CH EN M ao2zhang

(Beijing U niversity of A eronautics and A stronautics,Beijing 100083, Ch ina)

Abstract: T he average loading coeff cien t of the 3 stage L P comp resso r is 01319. T he m ass

flow rate per fron t area is 19110 kgöm 2 s. T he average ax ialM ach num ber is 01676. Efficiency is

0182. Ro to r in let hubötip radius ratio is less than 0135. T he surge m argin is 20167%. T he engine

th rust is increased by 1413%. T he engine has been experienced conven tional ground test, h igh2
altitude2testbed test and fligh t test. Ex tensive app lication show s that the layout op tion,

gasdynam ic design and structural design are very successful.

Key words: aerospace p ropulsion; h igh load; h igh th rough flow ; comp resso r;
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1　前　言

　　为了提高某现役发动机性能,新设计了能与

原型发动机匹配的高负荷高通流跨音压气机。新

研制三级低压压气机平均加功量系数为 01319,

进口单位迎面流量为 19110 kgöm 2·s,进口平均

M a 为 01676, 效率为 0182, 进口轮毂比小于

0135,这些参数与国内外现役航空歼击机中的压

气机相比有较高的水平[1 ]。表 1列出国内外现役

著名军用风扇或低压压气机的设计点性能,由表

1 数据可见, 新研压气机的加功量系数H t, 单位

迎面流量和进口平均轴向M a都是最高的。而且

新研压气机效率达到 0182,达到与国际上一些现

役的先进机型风扇ö低压压气机可比的水平。例

如,美国的 F1002PW 2299为 0181 (1992年定型) ,

俄罗斯的AЛ231Ф为 0182 [2 ] , 英德意的 RB1992
341为 01818。

新研压气机在整个工作转速范围内,没有采

用可调整流叶片进行调节,与原型压气机一样,依

靠宽的稳定工作边界保证压气机在使用包线范围



表 1　国内外现役著名军用风扇或低压压气机的设计点性能

Table 1　D esign po in t performances of m il itary fan sölow pressure compressors

型　号 压比 叶尖速度ö(m ös) 级数 平均H t 单位迎面流量ö(kgöm 2·s) 进口平均轴向M a

АЛ231Ф

РД233

F404

F110

某型低压压气机

新研压气机

3154

3115

3166

312

3134

3148

470

430

491

440

398

398

4

4

3

3

3

3

0. 168

01179

01214

01234

01316

01319

17411

16110

18515

19110

01601

01551

01661

01676

内稳定工作。在新研压气机工程应用中,采用新型

处理机匣扩大压气机稳定工作边界,同时调整好

高压涡轮导向器面积、低压涡轮导向器面积和改

变喷口直径来保证合适的压气机工作线,保证发

动机在飞机的飞行包线内稳定工作。进口级压气

机转子叶片可靠性设计技术难度大,进口级压气

机转子叶片长,容易出现共振、颤振、低循环疲劳

等故障。新研压气机第一级转子叶片在强度设计

和结构设计中采用与原型叶片不同的形式,提高

了新研压气机工作可靠性和使用寿命。本压气机

气动设计方法采用准三维的流线曲率法气动设计

程序。众所周知,压气机气动设计方案是很多的,

选择那一种方案可行,这是压气机设计的关键,我

们采用准三维的轴流压气机特性计算软件进行方

案选择和方案可行性论证。压气机气动设计—叶

片造型- 特性计算需要反复迭代,才能确定设计

方案。新研压气机经过设计、各项试验考核、工程

应用、外场使用全过程, 现已在多型发动机上应

用。

2　压气机设计

2. 1　气动设计方法

　　设计点气动设计方法采用流线曲率法 S 2 流

场计算软件,基本方程为流量连续方程, Y 向运动

方程和能量方程。

流量连续方程:

5(ΣΘW r)
5 r

+
5(ΣΘW Z )

5 Z
= 0 (1)

式中: Σöm 为 S 2 流面上流层厚度; Θö(kgöm 2)为密

度; W ö(m ös)为速度; Z öm 为轴向尺寸; röm 为径
向尺寸。下标: Z 为轴向; r为径向。

Y 向运动方程:

5 T
5 Y

=
A

g cp (1 - M a2
m ) W 2

m cos(Κ- Υ) õ

-
1
cp

ds
dm

+
sinΥ

r
+

W 2
m

R m
õ

1 - M a2
m sin2 (Κ- Υ)

sin (Κ- Υ) +
C 2

u

r
õ

[ sinΚ- M a2
m cosΥ sin (Κ- Υ) ] +

A
g cp (1 - M a2

m )
W 2

m cos2Υ
tg (Κ- Υ) õ

5 tgΥ
5 Y

+
T
cp

5 S
5 Y

(2)

式中: T öK 为温度; Y öm 为与径向夹角为 Κ的斜
向座标; A ö(JöN·m )为热功当量; cp ö(Jökg·K)

为定压比热; g ö(m ös2)为重力加速度;M a 为马赫

数;W ö(m ös)为速度; Υ为流线与轴向夹角; Κ为 Y

向与转子轴线的夹角; S ö(Jökg·K)为熵; röm 为
半径; R m 为流线曲率半径; C uö(m ös)为切向速度。

下标: m 为子午向。

能量方程:

T 3
2 = T 3

1 +
A
cp g

(C uU 2 - C u1U 1) (3)

式中: T
3 öK 为总温; C uö(m ös)为绝对切向速度;

U ö(m ös)为旋转速度。下标: 1为进口; 2为出口。

2. 2　设计的限制条件和设计点性能

　　本压气机设计是在原型压气机基础上提高进

口空气流量和压比,为了保持发动机通用性和可

互换性,新研压气机限制条件为新设计压气机外

廓尺寸保持与原型相同、转速相同、稳定工作裕度

和压气机效率不能低于原型、而且要与后面各级

压气机匹配,与后面各部件相匹配,应用到现役发

动机上能使整机性能较大幅度提高,以满足飞机

对发动机性能要求。根据这些限制条件和要求,通
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表 2　设计点的性能参数

Table 2　D esign po in t performance

第一级压气机 低压压气机

原型 新设计指标 实际达到指标 原型 新设计指标 实际达到指标

进口空气流量相对值

压比相对值

效率相对值

稳定工作裕度ö%

110

110

110

11022

11038

01994

1103

11038

11044

110

110

110

20

11022

1103

110

20

1103

11042

11038

20167

表 3　某型发动机低压压气机转子叶片设计点流场参数

Table 3　D esign po in t f low f ield of certa in L P compressor rotor

参　数 W m 1öU 1 Β1 W 1öU 1 M aw 1 W m 2öU 2 T 3
2 öT 3

1 P 3
2 öP 3

1 Β2 W 2öU 2 M aw 2

第

一

级

转

叶

1

2

3

4

5

11237

11017

01888

01789

01729

5019

4514

4116

3813

3611

11595

11429

11337

11274

11238

01846

1103

1118

1132

1142

01888

01770

01674

01589

01508

11163

11174

11191

11205

11205

11652

11665

11698

11715

11670

9119

7217

6017

5019

4212

01888

01805

01772

01760

01758

0155

0159

0165

0172

0178

第

二

级

转

叶

1

2

3

4

5

01886

01790

01744

01672

01581

4215

3912

3712

3419

3118

11310

11252

11228

11178

11099

0194

1101

1109

1114

1113

01713

01663

01628

01566

01457

11146

11142

11137

11135

11141

11534

11534

11534

11534

11544

6710

5712

5014

4415

3815

01772

01791

01817

01808

01734

0156

0162

0169

0174

017

第

三

级

转

叶

1

2

3

4

5

01839

01778

01728

01654

01564

4110

3817

3619

3412

3015

11280

11242

11211

11166

11114

0197

1100

1103

1106

1106

01733

01693

01661

01601

01511

11141

11129

11126

11122

11124

11522

11482

11452

11431

11418

6612

5812

5214

4618

4110

01803

01814

01834

01824

01777

0158

0162

0167

0170

0169

过设计确定了新研压气机设计点性能参数,列于

表 2。

从表 1和表 2参数看出新研压气机设计点性

能参数在现役发动机中都是比较高,特别是平均

加功量系数、进口单位迎面流量、进口轴向M a都

是非常高的。

2. 3　气动设计结果

　　通过设计点流场设计,结果见表 3～表 6。表

中气动数据为本压气机经过部件试验,并在某型

发动机经匹配性调试,根据实测的低压压气机设

计点气动参数和全台压气机设计点气动参数重新

进行气动设计结果。第一级压气机性能参数和低

压压气机性能参数见表 2,从表 2 可看出原设计

的总性能参数与调整后的总性能参数有些差异,

因此对新设计的压气机在发动机上经匹配性调试

后,根据实测的设计点性能对其流场应重新计算,

才能作为压气机最终设计流场。

表 3为某型发动机低压压气机转子叶片设计

点流场参数。

表 4为某型发动机低压压气机静子叶片设计

点流场参数。

表 5 列出低压压气机各转子叶片排的进口

M a 数, 每叶片排的绝热效率和扩压因子沿叶高

变化数据。

表 6 列出低压压气机各静子叶片排的进口

M a 数, 每叶片排的绝热效率和扩压因子沿叶高

变化数据。

771第　2　期 王华青等: 高负荷高通流跨音压气机的研制和应用



表 4　某型发动机低压压气机静子叶片设计点流场参数

Table 4　D esign po in t f low f ield of certa in L P compressor sta tor

参　数 Α1 M a1 Cm 2öCm 1 T 3
2 öT 1 P 3

2 öP 3
1 Α2 C 2öC 1 M a2

第

一

级

静

叶

1

2

3

4

5

4011

4516

4718

4911

4919

01828

01798

01785

01759

01702

11082

11066

11093

11098

11073

110

110

110

110

110

01985

01990

01990

01980

01976

8711

8715

8719

8619

8310

01695

01762

01811

01832

01824

0155

0159

0162

0162

0157

第

二

级

静

叶

1

2

3

4

5

4616

5014

5316

5410

4810

0173

0170

0168

0166

0161

11095

11088

11076

11069

11126

110

110

110

110

110

01965

01965

01965

01965

01965

8713

8714

8712

8615

8516

01796

01838

01869

01865

01835

0157

0158

0159

0156

0150

第

三

级

静

叶

1

2

3

4

5

4811

5113

5412

5513

5310

0173

0170

0168

0165

0161

11124

11082

11067

11064

01991

110

110

110

110

110

0197

0197

0197

0197

0197

6213

6212

6313

6411

6411

01945

01957

01971

01974

01968

0168

0166

0166

0164

0159

表 5　各转子叶排进口M a1、绝热效率和扩压因子

Table 5　In letM a 1, isen trop ic eff ic iency and D -factor of rotor blade rows

参数
第一级转叶 第二级转叶 第三级转叶

M a1 Γ3
R D R M a1 Γ3

R D R M a1 Γ3
R D R

1

2

3

4

5

0184

1103

1118

1132

1142

01939

01898

01853

01810

01769

01470

01533

01553

01549

01531

0194

1101

1109

1114

1113

01885

01917

01941

01952

01930

01480

01446

01415

01404

01433

0197

1100

1103

1106

1106

01917

01912

01908

01896

01855

01494

0146

01424

01405

01418

表 6　级绝热效率和静叶进口M a数、扩压因子

Table 6　Isen trop ic eff ic iency of stage and in letM a ,D -factor of sta tor blade rows

参数
第一级静叶 第二级静叶 第三级静叶

M a1 Γ3
CT D S M a1 Γ3

CT D S M a1 Γ3
CT D S

1

2

3

4

5

01828

01798

01785

01759

01702

01908

01879

01836

01778

01731

01474

01415

01374

01355

01347

0173

0170

0168

0166

0161

01807

01836

01858

01868

0185

01385

01335

01293

01292

01348

0173

0170

0168

0165

0161

01847

01838

01830

01816

01777

01159

01126

01088

01095

01117
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　　分析表 3 和表 5 数据,第一级转子叶片尖部

M aw 1到了 1142,这是由于在动量方程中没有考虑

气体粘性引起的,实际上由于气体有粘性和处理

机匣存在,叶尖M aw 1小于 1142。第二、三级转子

叶片尖部M aw 1在 1106到 1113,此值不大,属跨音

速,比较合理。第一级转子叶片扩压因子最高值为

01553,位置在叶片中部,此值偏大,但还能接受,

第二、三级转子叶片扩压因子值比较合理。第一、

二、三级转子叶片的效率也比较好。

分析表 4 和表 6 数据,三级整流流叶片根部

进口M a1 最大为第一级静叶,其值为 01828,此值

不高,对第一级静叶比较合理,其余二级静叶根部

进口M a1 为 0173,属亚音速范围。第一级静子叶

片根部扩压因子比较合理,第二级静叶扩压因子

也比较合理。第三级静叶扩压因子偏小,这主要为

适应第四级压气机转子叶片 (高压压气机)进口

M a数为亚音,因此第三级静叶扩压程度偏低。

2. 4　方案可行性分析方法

　　新压气机设计时虽然受到各种条件限制,但

设计点气动设计方案仍然是多样的,选择何种方

案可行,需要对方案进行筛选和可行性分析,分析

主要内容有:

( 1) 压气机特性曲线分析,主要看压气机特

性曲线形状,判断压气机工作稳定程度,特别在靠

近稳定工作边界区域,看缓进失速区域大小。

( 2) 非设计点流场分析,主要检查各叶片排

进口攻角变化量,扩压因子变化量及其他气动参

数变化是否合理。

( 3) 级之间匹配性分析,主要检查各级特性

是否匹配、各级功的分配是否合理。

以上三项分析工作我们采用轴流压气机特性

计算方法进行。多级轴流压气机特性计算程序中

径向平衡方程采用如下公式:

5 H
5 r

= T
5 S
5 r

+
V u

r
5(rV u)

5 r
+ V Z õ

5V Z

5 r
-

5V r

5 Z
A
g

(4)

式中: H ö(Jökg)为焓; S ö(Jökg·K)为熵; T öK 为

温度; V ö(m ös)为速度; röm 为径向尺寸; Z öm 为
轴向尺寸。下标: u 为周向; Z 为轴向; r为径向。

用式 (4)径向平衡方程计算流场收敛快,即使

在接近堵塞边界点和喘振边界点计算同样容易收

敛,这对计算压气机特性非常有意义。计算获得压

气机特性线与试验测得的特性曲线比较接近,见

图 1。图中●为计算压气机特性数据,并经过在发

动机整机上用喷水逼喘试验测得的数据和测得的

稳定工作边界数据校核,符合压气机真实的特性;

图 1　新设计的压气机特性曲线

F ig. 1 M ap of new comp ressor

图中∀为在压气机试验器上试验测得的压气机特

性数据。从特性曲线上可看出,在压气机试验器上

测得的边界比较窄,这是由压气机试验器的排气

系统影响的。

2. 5　叶片型面设计

　　一级压气机转子叶片和静子叶片型面都采用

多圆弧叶型。一级压气机转子叶片局部型面进行

了修正,把叶型最大弯度点适当前移,以扩大喘振

边界。

2. 6　结构设计特点

　　整流帽罩形状为母线是椭圆形方程的回转

体。转子叶片结构其榫头为带凸肩的燕尾形榫头,

凸肩起振动阻尼和减振作用。一级转子叶片尖部

稠度比较低,叶尖稠度通常选择大于 113,新研一

级转子叶片尖部稠度小于 113, 造成转子叶片稠

度偏小主要原因是由于轮毂比小引起的,为了满

足盘的榫槽凸缘强度,减少叶片数,使叶片稠度减

少。叶片稠度小的优点可降低叶片堵塞,使进口空

气量增加,也能减少叶片损失,但稠度小引起尖部

加功量不易增加。

压气机进口轮毂比设计比较小,在现役发动

机中是少见的,这可提高发动机单位迎面流量。
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3　研制中出现的技术问题及
　　　　解决方法

　　新研压气机在工程应用初始阶段曾出现过一

项技术问题,当时装在某型飞机试飞,飞行高度小

于 10 km 时,发动机工作正常。当飞行高度到 10

km , 快拉油门杆到 80◊ 转速时发动机发生喘振

停车。当时发动机装机试飞前未做整机稳定裕度

试验,发动机在试飞中出现喘振停车后补做了喷

水逼喘试验,测取发动机稳定工作裕度,发现进气

处理机匣扰流片缩短后,发动机在中低转速稳定

工作边界缩小。因此分析停车原因是由处理机匣

扰流片缩短后压气机稳定工作裕度降低,当发动

机工作状态由最大状态拉到慢车状态过程中,低

压压气机工作线进入喘振边界线,引起喘振停车。

对于高负荷压气机在非设计工况下,随着转速降

低,叶片进口气流攻角增长速度要比低负荷压气

机快,随着流量减小,轴向M a数降低,攻角加大,

叶片出现局部气流失速分离,使压气机容易进入

不稳定状态,引起稳定工作边界变窄。另一方面,

对于高负荷低压压气机在非设计工况时,随着转

速降低其工作线走向比低负荷压气机平缓,容易

接近喘振边界。因此把处理机匣扰流片长度恢复

到原尺寸,同时调整了处理机匣与转子叶片之间

相对位置,恢复了处理机匣扩稳能力,延缓了压气

机叶片在中低转速下,气流失速产生,扩大了中低

转速稳定工作边界,解决了发动机空中发生喘振

停车问题。此型发动机在外场使用至今工作正常,

有部分发动机使用已到首翻期寿命,分解检查情

况良好,表明此技术问题已解决。

为了使新研压气机进一步扩大应用范围,针

对不同品质进气道都能适应,对扩大新研压气机

稳定工作边界进行深入试验研究工作,并研制出

扩稳效果更好的弯扭新型处理机匣。同时在发动

机上调整涡轮导向器面积和尾喷口直径来改变压

气机工作线,适当提高发动机转差和适当减小喷

口面积,使低压压气机工作线下移,扩大了与喘振

边界的距离。采用以上措施后,低压压气机稳定工

作裕度又提高了 3◊～ 5◊ , 如表 2 所示, 在设计

转速下装上新研压气机的某型发动机稳定工作裕

度达到 20167◊ ,满足多型发动机使用。

4　结　论

　　 (1) 压气机进口平均轴向M a为 01676,平均

加功量系数为 01319, 单位迎面流量为 191 kgös

的高负荷高通流压气机在设计和工程应用上已实

现。

(2) 处理机匣对于扩大高负荷压气机在中低

转速稳定工作边界非常有效,但在扩大压气机中

低转速稳定工作边界同时,应进一步研究减小高

转速性能损失,发展新型处理机匣仍有潜力。

(3) 压气机设计中用压气机特性数值计算和

分析方法对方案可行性分析效果非常好。

( 4) 新研压气机成功除了性能高以外,结构

设计可靠,给工程广泛应用打下良好基础。
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