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摘 � � � 要: 以开发能提高叶片负载能力的� 吸附式压气机( The aspirat ed compresso r) 叶型设计技术为目

标,以某发动机高压压气机的前三级为工程背景, 研究了超高负荷的单级吸附式压气机气动方案,初步建立

了从子午流道设计、S 1流面基元叶型反问题设计到带附面层吸除 S 1流面计算分析的一套设计方法.以单级

方案动叶叶尖截面作为设计实例, 演示了开发的设计方法能够设计出基本达到设计要求的吸附式压气机

叶型.
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Abstract: This paper described the efforts to develop the inverse airfoil design method�
o logy of the aspirated compressor, show ing the po tential to gr eat ly increase compressor blade

loading. The study began w ith a single stag e aspirated compressor aero design based on the

performance requirement of the f ront three stage o f an advanced test HP compressor, in or�
der to determ ine the high loading for follow ing development of the airfo il inverse design

methodolog y. Based on the method developed, the successful design for the rotor t ip sect ion

of the single stag e aspir ated compressor is demonst rated.
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� � 当前航空燃气涡轮发动机的压气机压比不断
提高以提高循环效率. 而压气机的一个重要发展

方向是提高压气机的级压比, 以实现在原有级数

上达到更高的压比, 或者以更少的级数实现相同

的总压比.

提高压气机级压比只有两种方法,一是提高

叶片的切线速度,一是增加叶片的弯角.前者是目

前已经获得的级压比持续提高的主要手段,但叶

片转速的提高受材料技术发展和进口马赫数增高

造成损失增加的限制. 在现有材料技术包括与涡

轮的转速协调允许的叶片切线速度下, 通过采用

增加叶片的气流弯角来提高单排叶片的加功扩压

能力,在先进的 CFD技术支持下取得了相当大的

进步,但进一步增加气动弯角将不可避免地受到
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流动分离的限制.为了突破这些限制,科研工作者

根据流动机理提出了一些非常规的设计技术.

采用非常规的手段大幅增加叶片的弯角(增

加级压比)同时控制流动分离的设计方法,目前认

为具有工程实用前景的有两种 [ 1] : 一种是已经进

入工程验证的大小叶片( Split ter blade)技术[ 2] ,

这种设计技术利用在主(大)叶片形成的气流通道

后段增加小叶片,来避免气流在后段的分离, 从而

实现叶片弯角增加和扩压能力的提高; 另一种是

1997年才由美国麻省理工学院( M IT )的 Kerre�
brock, M er chant 和 Schuler 等人

[ 3]
提出的�吸附

式压气机( The aspir ated compressor)  设计技术,

这一技术是在叶片吸力面上的强逆压梯度处吸除

附面层,使气流在叶型后段完全附着的方式实现

叶片气动弯角的增加.

在 Ker rebrock等人 1997年的文章中采用流

线曲率法轴对称通流计算程序[ 4] 和 S1 流面计算

和叶型反问题设计程序 Mises 2. 4 [ 5�6] 进行了�吸

附式压气机 探索性设计, 但该文给出的 S1 流面

计算结果似乎存在一定问题; 1998年 M IT 发表

的文章表明, M ises程序开发者 Drela M 加入设

计研究,解决了 Kerrebr ock 等人的 S1 流面计算

中的问题. Ker rebro ck 等人在 1998年至 2002年

期间发表了采用�吸附式压气机 概念, 实现在不

同叶尖切线速度下分别达到单级级压比 1. 5, 2. 0

和3. 5的设计研究
[ 7�9]

. 2000年NA SA 的A damc�
zyk J开始加入 M IT 的吸附式压气机设计研究,

并改进了他本人开发的全三维粘流计算程序 AP�
NA SA, 作为 M IT 设计的风扇级[ 8] 和压气机

级
[ 10]
的评估分析工具. 2003年美国空军实验室

研究人员的论文给出了吸附式压气机全三维粘流

叶片反问题设计的工作[ 11] ,说明吸附式压气机技

术正逐渐引起更多人的注意. 国内近年来也开始

注重吸附式压气机技术研究, 本文以某在研先进

发动机高压压气机为工程背景, 对吸附式压气机

气动方案进行了设计技术研究.

1 � 高压比压气机叶型初步设计

� � 本文选择某在研先进发动机 6级高压压气机

作为基准压气机,以其前 3级达到的压比、效率作

为一个单级吸附式压气机叶型研究牵引方案的设

计指标.为了体现�吸附式压气机 设计技术的效

用,仅采用增加气动弯角来提高叶片排的扩压能

力,即在原有转速下开展单级吸附式压气机的气

动方案设计,作为吸附式压气机叶型设计的牵引

方案.这台 6级压气机前 3级的参数为:叶尖切线

速度 365m / s;压比 2. 5;效率 87. 6%.

1. 1 � 子午流道设计

� � 图 1给出了单级吸附式压气机设计的流路及

与基准 6级压气机原始流路的比较, 设计中考虑

了与 6级压气机后 3级的连接. 相对基准压气机

前 3级的流路,这个单级吸附式压气机尽管采用

了宽弦长低展弦比, 但长度却几乎只有一半.如果

成功实现了性能指标, 则压气机的重量和零件数

目必将大为减少, 这对于进一步提高发动机的推

重比无疑是一条非常具有吸引力的技术.

本文采用燃气涡轮研究院的矩陈通流法 S2

流面计算程序进行 S2 流面设计.子午气动布局设

计计算结果为:动叶从根到尖的扩散因子远远超

过常规气动准则值 0. 6,最高达到 0. 76.静叶在根

部的扩散因子达到 0. 67,叶中以上部分已落入常

规叶片设计经验范围.按常规设计经验判断,这样

重的负荷要达到要求的指标几乎是不可能的, 而

这正是本文展示开发的吸附式叶型设计技术能力

所需要的.

图 1 � 子午流路对比

Fig . 1 � Compare of mer idional flow path

1. 2 � S 1流面叶型反问题设计

� � 吸附式压气机叶型的载荷非常高, 常规的设

计系统不能满足要求.通过一段时间的尝试,并参

考国外相关资料,最终采用如下的设计流程:先使

用定制叶型造型程序得到初始叶型; 然后通过一

套粘与无粘迭代的反问题叶型设计软件包对初始

叶型进行改造,并通过 S1 流面正问题计算保证反

设计效果;最后进行带吸气的粘性 S 1流面正问题

计算,寻找吸气位置和吸气量的规律并验证叶型

的设计.下面给出来自于牵引方案转子尖部的一

个基元叶型具体的设计实例.

反问题计算造型是整个吸附式压气机叶型设

计流程中必不可少的一步, 原因有以下两点: 其

一,从前面的分析可以看出,初始叶型性能距离要

求比较远,如果直接加上引气 做过尝试性计

算 效果不佳.但实际设计发现,初始叶型的质

量严重影响着后续的反问题设计,只有在粘性 S1流
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面计算得出初始叶型的表面形状因子分布符合一

定要求条件下,反设计才会成功; 其二, 吸附式压

气机对叶型有一些特殊要求(参考文献[ 7] ) , 很难

通过直接造型来满足, 因此必须进行叶型的反问

题设计.

初始叶型由中国一航涡轮院特殊叶型方法

定制叶型造型得到. 定制叶型是可控扩散叶

型的一种,能有效控制叶型表面附面层发展, 避免

或推迟附面层分离, 提高压气机效率和稳定裕度.

该叶型将传统圆弧前缘改为椭圆前缘, 抑制了前

缘吸力面来流的加速膨胀,降低叶型损失,扩大工

作范围.在燃气涡轮研究院的一系列压气机上已

经得到了成功的应用.初始叶型的造型和 S1 计算

结果分别见图 2和图 3. S1 计算所得到的初始叶

型性能参数见表 1.

图 2� 初始叶型示意图

Fig . 2 � Sket ch map of the or ig inal blade aerofo il

由初始叶型的 S1 计算结果可以看出,在这样

牵引气动方案确定的超高载荷下, 定制叶型已经

显得力不从心. 由于进口马赫数太高,在吸力面约

30%弦长处有一道强激波, 发生了强烈的激波-

附面层干扰,吸力面形状因子达到 5,超过了分离

准则 2. 8, 气流出现分离. 波后气流虽又重新附

着, 但由于强烈的逆压梯度, 尾缘附近附面层太

厚,气流在吸力面 75%弦长位置再次出现分离.

本文采用了燃气涡轮研究院的粘与无粘 S1

流面计算为基础的反问题设计软件. 设计时在保

证总的加功量不变的条件下, 通过逐渐优化叶型

表面的压力分布来优化叶型的形状, 即以削弱吸

力面激波强度和减少或消除尾缘分离为目的来设

计叶型的表面载荷分布,通过反设计计算得出叶

型.经过多轮仔细的迭代计算,反设计造型的最终

结果见图 4, 其 S1 计算结果见图 5,所得到的反设

计叶型性能参数见表 1.

上述设计结果表明, 通过反设计,叶型性能得

到了优化:前缘设计成掺混前缘,气流平滑的从前

缘过渡到吸力面和压力面,没有产生大的加速;在

吸力面激波前段,气流呈预压缩状态流动;吸力面

附面层穿越激波时, 形状因子峰值在 4. 5左右,比

初始叶型有所下降, 但仍然超过了分离准则 2. 8,

气流存在分离.因此,需要采用吸附式叶型技术.

图 3� 初始叶型 S1 计算结果

Fig . 3 � Computat ion result in S 1� plane fo r the or ig inal blade

表 1 � 叶型性能参数

Table 1� Performance parameter of the blade

初始叶型 优化叶型 有吸气吸附叶型

�
a 0. 775 0. 812 0. 7980

� 0. 1382 0. 1111 0. 1201

 !/ (!) 27 26. 5 29

M 2 0. 5377 0. 5527 0. 5343
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图 4 � 反设计叶型示意图

F ig . 4 � Sketch map of the rever se design blade

图 5� 反设计叶型 S1 计算结果

Fig. 5� Computation r esult in S 1�plane for the rever se

design blade

2 � 吸附式叶型设计

� � 在得到了比较满意的反设计叶型以后,吸附

式压气机造型的重点转移到确定吸气槽的位置和

吸气量的大小.下面首先进行了壁面吸气对附面

层影响的理论分析, 然后再开展在高压比叶型上

的抽吸方案设计.

2. 1 � 理论分析

� � 壁面吸气同时影响着当地附面层和下游附面

层发展,这可以通过不可压流的积分动量方程来

表述:对于吸气量较少的情况,吸气槽前后的压力

梯度的影响可以忽略,动量厚度的变化  ∀21 与吸

气引起的厚度亏损 #
*
s 成正比; 对于较强的吸气,

方程( 2)显示,  ∀21的变化将随吸气量的增大呈指

数减小趋势.

 ∀21
∀1

∀- #
*
s

∀1
( 1)

 ∀21
∀1

∀ ue2
ue1

- 2+ H avg

exp -
#*s
∀avg

- 1 ( 2)

由于吸气槽弧长  s 较小,剪切应力的作用可

以忽略.积分动量方程可以从吸气槽尾开始积分

到叶栅下游的某个地方,因此动量厚度的变化可

以通过吸气带来的当地的变化来表示.

 ∀ s ∀  ∀21exp#
s

s
2

C f

2∀
- 2 + H

1
ue
due
ds

ds

( 3)

类似的,不可压能量方程也可以积分得到

 ∀* s ∀  ∀*21
ue
ue2

- 3

exp#
s

s
2

2CD

∀
* ds ( 4)

Merchant A A 通过叶栅试验来验证这套理

论(参考文献[ 9] ) ,从试验中得到一个非常重要的

结论: 动量厚度的变化在 #
*
s /#

*
1 ∃ 1后变平缓了,

即当吸气量增至某个限度以后, 加大吸气量的收

益就不多了.

另一个需要分析的问题是吸气槽的位置. 方

程( 2)显示,对于较强的吸气, #
*
s /∀avg 是吸气效用

的体现.那么, 如果把吸气槽放置在压力恢复区内

(附面层已经分离) , 吸气将失去作用.因此,吸气

槽应该放置在强压力恢复区的开始位置,亦即吸

气槽要放在附面层变得很厚或者分离之前.

2. 2 � 吸气槽位置及吸气量的确定

� � 在完成上述理论分析后, 本文对开始进行吸

附式压气机吸气槽位置和吸气量的确定.采用的

设计方法是: 首先预估一个位置和吸气量, 进行

S1 流面计算,根据计算结果调整吸气位置重新计
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算直到找到最合适的位置;然后固定这个位置改

变吸气量进行计算直到吸气效果达到最佳.在前

述的 S1 流面计算软件基础上加入了方程 ( 3)和

( 4)进行改造后得出,从而可以进行带附面层吸除

的 S1 流面计算.

图 6所示是一些中间设计结果的吸力面附面

层形状因子分布.从图中可以看出,在吸气槽开始

位置在从 41%弦长移动到 37%弦长的过程中,经

历了附面层分离区内( 41%弦长)、附面层分离开

始( 39%弦长)、压力恢复区前( 37%弦长)等位置.

从图中也可以直观看出, 39%位置吸气的效果最

好.然后保持吸气槽位置不变,调整吸气量进行计

算.在图示情况下, 0. 3%的吸气量是最合适的.

图 6 � 吸气位置和吸气量对吸力面附面层形状因子的影响

F ig . 6 � Effects of suction location and f low on

shape factor s

2. 3 � 设计结果和分析

� � 经过多轮调整吸气参数计算, 最终的吸附式
叶栅吸气槽开在 36% ~ 37%叶栅弧长位置,吸气

量为 0. 3%. S1 计算结果见图 7, 所得到的吸附式

叶型部分性能参数见表 1.

从图 7可见,由于在激波着落位置(激波- 附

面层干扰导致附面层变厚之前)进行了吸气, 波后

图 7 � 吸附式叶栅 S1 计算结果

Fig . 7 � Computat ion result in S 1� plane fo r the

aspir ated blade

的附面层形状因子峰值只有 2. 8左右 在分离

准则范围之内,气流没有分离,可见吸气有效地减

薄了附面层,消除了气流分离;  !增大了两度,因

此,施加吸附式压气机设计技术后提高了叶栅的

承载能力;虽然吸气导致了流量亏损,叶栅的总压

损失较反设计叶型有所上升, 但是绝热效率仍然

比初始叶型高 2. 3%, 对于尖部截面叶型来说,所

达到的效率已基本满足工程设计的要求.综上所

述,这个远远超出常规压气机负荷水平叶片截面

的叶型在添加了合适的吸气以后已经基本达到了

设计的性能要求.

3 � 结 � 论

� � 本文以某在研先进发动机高压压气机的前面
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级为工程背景, 对单级吸附式压气机气动方案进

行了设计技术研究. 主要取得了以下结果:

1) 初步建立了从子午流道设计、S1 流面基

本叶型反问题设计到吸附式叶型设计的一套设计

方法;

2) 对于本文所研究的叶型设计问题,研究得

到了相对较好的吸气方案: 在 36% ~ 37%叶栅弧

长位置开吸气槽,吸气量为 0. 3% .

3) S1 流场分析表明, 本文设计的吸附式叶

型能使压气机载荷提高到超出常规压气机负荷的

水平,同时具有相对满意的性能.
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