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高负荷跨音压气机转子A T S23气动设计

李泯江, 祁 礻韦, 邓宝洋, 敬荣强, 桂幸民
(北京航空航天大学 动力系,北京 100083)

摘要: A T S23的设计工作是在已有的设计较为成功的风扇压气机A T S22的基础上,进行细致的优化,主要是

想提高失速裕度,也为高负荷、高压比跨声速压气机的设计提供更为直接、有用的设计数据。优化设计的重点

是在根部应用可控扩散叶型的思想进行二维反问题优化、并对整体的安装角进行调整。其特性的数值模拟结

果表明A T S23较A T S22有更大的失速域度,效率有所提高,但设计点的压比和流量略微有所降低。
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Aerodynam ic D esign of H igh L oad Tran son ic Com pressor Stage
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Abstract: A design m ethod com b in ing th ree2dim en sional d irect analysis w ith tw o2
dim en sional inverse design is app lied to a h igh load tran son ic comp resso r stage. F irst, the

flow structu res of the availab le stage A T S22 (A dvom ced T ran son ic Stage) w ere analyzed by

the 3D N 2S code in o rder to find ou t the ex ist ing p rob lem s. Secondly, aerodynam ic num erica l

op t im izat ion is u sed to redesign the hub of the o rig inal ro to r. Fu rthermo re, the new flow

structu re is checked by u sing the 3D code. T he num erica l analysis indica tes that the op t im ized

stage is imp roved bo th in flow structu re and perfo rm ances, especia lly the sta ll m argin.
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1　背　景

　　高负荷跨音压气机A T S22 实验结果表明已

经达到预研课题所提出指标,只是在实壁机匣的

情况下失速域度偏低。进行A T S23的设计工作是

希望能在 A T S22 的基础上, 进行类似 H T FC

RO TOR 1～ 7系列转子的大量细致工作,为有关

厂、所提供更为直接、有用的设计数据库。

A T S23 的设计工作是在性能比较优良的跨

音单级风扇A T S22的基础上进行局部的优化。特

别是根部借鉴可控扩散叶型的思想,从反问题入

手,根据给定的叶型表面静压分布,修改原始转子

叶片叶型几何值,而使得修改后的叶片内部流场

更为合理,这种合理性也直接使得转子效率得到

提高。

总体上看A T S23设计方法、设计参数的选择

和A T S22 差别不大, 文中略去A T S23 设计方法

和参数选择部分,只是着重把在叶片根部局部优

化中用到的可控扩散叶型、反问题设计思路加以

说明。

2　设计思路

　　A T S23设计体系是由基于 S 2m流线曲率通流

法,配以任意回转面上的任意叶片造型的方法、堵



塞检查、三维流场数值分析、强度验算和叶片颤振

验算所构成。气动方面的叶片造型方法,不仅在叶

片的进口、出口与气动设计较为符合外,而且在叶

片内部流场中留有自由度,以满足特定加功量或

环量的分布,从而进行气动优化设计。由于叶片任

意造型方法是在通过叶片排内部相对气流角拟合

得到叶型中弧线后,用经验厚度分布生成基元叶

型,得到基元叶型坐标值,所以对 S 1 流面内的静

压分布不能做较好的优化。通过对A T S22叶片三

维流场数值分析发现,根部亚音叶型表面的静压

分布形状不是很饱满,并且在叶型前缘吸力面和

压力面上的静压存在较大差值,以及从叶片前缘

等马赫数线形成的小鼓包的位置,都能看出前缘

存在一定的正攻角。如借鉴可控扩散叶型的思想,

从反问题入手,根据给定的叶型表面静压分布,优

化原始转子基元叶型几何外形,则可使优化后的

叶片内部流场更为合理,这种合理性也直接使得

转子效率得到提高,失速裕度增加。国内已有不少

研究者开展了这方面的研究,如文献[ 1, 2 ]。

2. 1　可控扩散反问题设计方法

　　反问题与正问题的区别在于边界条件已知和

求解的内容相反,反问题一般是在给定吸力面与

压力面上速度ö静压分布的情况下,求解叶片几何

图 1　亚音叶型静压分布形状

F ig. 1　P ressure distribu tion of subson ic aerofo il

外形;正问题恰好相反。在反问题设计中,如何给

出吸力面与压力面上的速度ö静压分布形状,使得

压气机在具有较好性能的基础上三维流动情况更

加通畅是一个较复杂的问题,也是值得不断探索

研究的课题。在如何给定叶型表面静压分布形状

上,本设计吸收了W ennerst rom 提出的一种分布

形式,认为在亚音叶型的吸力面和压力面上的静

压分布曲线最好是“平屋顶式”(如图 1示)。这样

气流在吸力面前缘区域加速,在压力面前缘区域

减速后,在静压最大值与最小值处不出现陡峭的

变化,并且在峰值点后的静压应接近于线性变化

而达到尾缘。这样既保证有足够的加功量,又不至

于产生过大的分离。

本文的反问题设计方法是在 S 1 流面上用流

线曲率法发展二维程序,引入中心流线的概念,对

叶型进行优化设计。把代表叶栅通道 1ö2流量的

流线形状和其上的速度分布与叶型吸、压力面上

的速度分布、几何分布相关联,通过经验公式修改

中心流线的形状和速度分布,逐次迭代接近要达

到的叶型吸、压力面上的速度ö静压分布,最终得

到迭代收敛的叶型几何形状。
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　　具体地说,在已知叶栅通道的几何形状后,通

过正问题计算可得到中心流线的形状 (即知道

Βj
m )和其上的速度分布w

j
m ,以及吸、压力面速度分

布w
j
s , w

j
p。当吸、压力面速度分布不符合希望的

吸、压力面速度w s, w p 分布时,就用经验公式 (1)

和 (2)对 Βj
m 和w

j
m 进行修改。当叶型两侧速度的

平均值低于应有的平均值时,提高中心流线上的

速度值w
j
m ,见公式 (1) ;当叶型两侧的速度差小于

应有值时,就提高中心流线的曲率值以提高叶型

两侧的速度差,见公式 (2) , 其中 Αw , ΑΒ是适当选

取的松弛因子。再通过流量方程求出叶栅通道几

何形状。如此逐步优化得到满足一定壁面速度分

布的叶型。中心流线的方法同时兼顾叶型吸、压力

面速度的变化,计算控制变量少,物理概念简单、

清晰,通过试算这种方法是可行的。

2. 2　叶片根部亚音型面优化设计

　　已有的A T S22转子叶片是适度后掠,对其数

值流场进行分析可发现,叶根处叶型表面静压分

布形状不是很饱满,吸力面进口段上静压值较平

坦; 在叶型前缘吸力面与压力面的静压分布曲线

不闭合,并且压力面开始处的静压值低于吸力面

的静压值,见图 2。另外从图 3叶型壁面马赫数的

分布和图 4中等马赫数线分布图中叶片前缘的小

鼓包的位置,都表明叶片前缘存在一定的正攻角

( P 0 为标准大气压力, L 0 为参考长度 )。在

20112%叶高处的图 5、图 6、图 7中也都能够看出

这些流动情况。这样的流动情况可能产生的结果

是: (1)前缘的正攻角存在,虽然使得根部的加工

量可能较大,但是气流拐弯也较大,容易造成根部

区域的分离堵塞; (2)压力面前缘的缓慢加速并没

有改善叶型尾缘区域的急剧减速增压,这样容易

产生气流分离,造成根部的损失增加,没达到有效

增压的目的。

481 航 空 动 力 学 报 第　17　卷



针对这些问题,基于提高转子失速裕度这个

图 2　原始叶片 4136%叶高处壁面静压分布

F ig. 2　P ressure distribu tion at 4136 percen t span

of o riginal b lade

图 3　原始叶片 4136%叶高处壁面马赫数分布

F ig. 3　M ach num ber distribu tion at 4136 percen t

span of o riginal b lade

图 4　原始叶片 4136%叶高处 S 1流面等马赫线图

F ig. 4　E lem ent M ach num ber con tour at 4136 percen t

span of o riginal b lade

出发点,根据可控扩散叶型的特征给定的速度ö静
压分布,用反问题程序对原始叶片根部亚音叶型

进行了优化。优化前后根部叶型的对比如图 8、图

9所示。

图 5　原始叶片 20112%叶高处壁面静压分布

F ig. 5　P ressure distribu tion at 20112 percen t span

of o riginal b lade

图 6　原始叶片 20112%叶高处壁面马赫数分布

F ig. 6　M ach num ber distribu tion at 20112 percen t

span of o riginal b lade

图 7　原始叶片 20112%叶高处 S 1 流面等马赫线图

F ig. 7　E lem ent M ach num ber con tour at 20112

percen t span of o riginal b lade

从图中可以看出根部区叶型改动并不大,只

是优化后前缘中弧线切线方向更加适应来流方
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向。整个优化过程仅对根部的亚音叶型进行,在超

音的中、尖部区域仍然保持原有的任意中弧叶型

和定制叶型,以避免在生成新叶片时出现不光滑

的波纹; 另一方面也是由于受到已有转子毛坯的

限制,所以对流面叶型的几何改动量不能太大。

图 8　4136%叶高处原始叶型与优化叶型比较

F ig. 8　Comparision betw een o riginal and op tim ized

aerofo il a t 4136 percen t span

图 9　20112%叶高处原始叶型与优化叶型比较

F ig. 9　Comparision betw een o riginal and op tim ized

aerofo il a t 20112 percen t span

2. 3　三维流场验算

　　用三维粘性程序对优化后的叶片进行数值分

析,得到优化后的叶片根部壁面静压分布图 10、

图 11;壁面马赫数分布图 12、图 13和叶栅通道内

等马赫数线分布图 14、图 15。与原始叶片的流动

情况进行对比分析可得到以下结论: (1)叶型前缘

的吸、压力面静压差值明显减小,在叶型前缘区域

静压分布曲线与原有曲线相比,显得较为饱满,但

围成的面积要小些,这意味着加功量较小。压力面

静压分布曲线在前缘区域改善了“下凹”的分布形

状,在吸力面上静压分布也比较光滑,吸力面马赫

数分布曲线也没有了明显的“下凹”现象; (2) S 1

图 10　优化后 4136%叶高处壁面静压分布

F ig. 10　P ressure distribu tion at 4136 percen t span

of op tim ized b lade

图 11　优化后 20112%叶高处壁面静压分布

F ig. 11　P ressure distribu tion at 20112 percen t span

of op tim ized b lade

图 12　优化后 4136%叶高处壁面马赫数分布

F ig. 12　M ach num ber distribu tion at 4136 Percen t

of op tim ized b lade

流面等马赫数图中吸力面上的前缘小鼓包基本消

失, 说明叶型正攻角得到明显改善, 流动更加通
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畅,气流不易分离,损失减小,使得效率有所提高。

图 13　优化后 20112%叶高处壁面马赫数分布

F ig. 12　M ach num ber distribu tion at 4136 Percen t

of op tim ized b lade

图 14　叶片 4136%叶高处 S 1流面等马赫线图

F ig. 14　E lem ent M ach num ber con tour at 4136

percen t span of op tim ized b lade

图 15　叶片 20112%叶高处 S 1 流面等马赫线图

F ig. 15　E lem ent M ach num ber con tour at 20112

percen t span of op tim ized b lade

用三维N 2S 程序对设计结果进行数值模拟

检验已经成为叶轮机械设计优化过程中不可缺少

的 1个组成部分。考虑到本次优化在原有设计较

为成功的A T S22转子的基础上进行的,所以只进

行了三维数值验算,没有再做参数调整,从计算结

果看设计点的效率有所提高; 压比、流量略为降

低。但从设计点状态尖部区域的等马赫数线看,吸

力面激波驻点位置基本在 70%弦长附近,这说明

本设计高压转子还是有相当裕度存在。转子特性

的数值模拟结果也显示出A T S23较A T S22有更

大的失速域度。相信对实壁机匣时,失速域度较低

的状况有所改观。另外受到已有转子毛胚的限制,

叶型没有作较大的调整,进一步的工作将对现有

的设计结果做较大的改动,以完全实现可控扩散

叶型反问题的设计思路,最终达到比较满意的设

计结果。三维计算最终流场结果参见文献[ 3 ]。所

有三维数值结果是在中国燃气涡轮研究院计算中

心计算得到的。A T S22 和A T S23 设计点性能参

数比较如表 1所示。

表 1　A T S22,A T S23性能参数比较

A T S22 A T S23

质量流量ö(kgös)

级总压比

级绝热效率

级总温比

失速裕度

2613235

21252

018655

11295

1011

2611734

21235

018806

11293

1212

3　结　论

　　 (1) 对根部亚音基元进行优化,改善了亚音

基元的流动情况,分离损失减小,效率有所提高。

为了增大失速裕度,根部消除了正攻角,但同时加

工量也减小,使得转子压比略有下降。(2) 用可控

扩散的思想,从反问题入手对高压比转子叶片型

面进行优化后,可以改善流动情况,提高了其综合

性能,因此将可控扩散的思想应用于转子气动设

计中,是一个值得研究的方向。(3) 由于受原有毛

坯的限制只能进行较小的改动,无法完全实现优

化设计的思想,使得失速裕度,效率提高不明显。
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