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摘 � � � 要: 对跨、超声速吸附式压气机平面叶栅进行了试验研究,试验针对若干抽气位置、抽气量和流动

条件不同的叶栅工作状态进行, 结果表明: 一般在通道激波后、附面层分离前抽气对控制叶片附面层在逆压

力梯度区的发展、抑制分离、降低叶栅损失、升叶栅气动性能有较明显的效果; 在跨声速叶栅中, 抽气量大于

某个时抽气才能起到减小损失、改善性能的作用.
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Abstract: T he experimental inv est ig ation of a t ransonic and a super sonic aspirated com�
pr essor cascades w as conducted in this paper. The aspirated compressor cascades w ere de�
signed to improve the blade performance by sucking air on a slot . Various operat ing states

w ere achiev ed by chang ing the slo t locat ion, the sucking air mass�f low , the sock locat ion and

the shock intensity. Generally, sucking air af ter the shock and before the separat ion had

some beneficial ef fects in controlling the boundary separat ion and decreasing the loss. Then,

the loading of blades w as improved. T he ef fects were especially prom inent w hen ther e w er e

str ong shocks and str ong boundary separations as a result of interact ion betw een shock and

boundar y. There is a threshold of bleed air output for the t ransonic cascade, and also a

threshold of sucking air mass�f low . Beyond it , suct ion can reduce the separ at ion, w eaken the

loss and improve the perfo rmance.
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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.在压气机的设计上除了采用上述的大

小叶片 [ 1�3]、弯掠等特殊 [ 4�6] 的设计手段来提高级
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负荷、达到减少级数和降低质量的方法外, 近年还

出现了一种新的设计方法, �吸附式压气机 [ 7�11] .

�吸附式压气机 的原理是: 采用在叶片吸力面适

当位置开设引气孔(缝)来吸除逆压梯度造成的、

分离的附面层,达到气流在整个叶片表面的完全

附着流动,从而增大气流转折角,实现增压能力的

显著提高,维持较高的效率水平.

美国麻省理工学院( M IT )应用这一技术, 使

叶型弯角大幅度提高, 从而极大地增加了气流的

弯角,设计了一系列的、级压比最高达 3. 5的单级

压气机/风扇,达到了理想的性能效果, 顺应了提

高级负荷、减少级数和质量的发展潮流.文献[ 10]

在采用对转等方法的辅助下, 进行了采用三级实

现总压比 27的吸附式高压压气机的气动设计. 据

文献[ 11]报导, Gener al Elect ric ( GE)公司最新

研制的 F414�GE�400 发动机的风扇采用了叶片
表面附面层吸除的方法来提高级负荷, 使风扇压

比达到 5. 0,同时提高气动性能和气动稳定性. 因

此, �吸附式压气机 的潜力是巨大的,具有很高的

工程应用价值.在美国的多用途经济可承受的先

进涡轮发动机计划( VAATE )中, 也将吸附式压

气机技术作为多用途核心机的关键技术之一.

国内近年来也开始注重吸附式压气机技术研

究,作者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[ 12] .本文对文献[ 12]中的吸附式压气机气动

方案设计的转、静子叶栅进行了变来流马赫数、攻

角以及抽气位置和流量的试验研究, 分析了诸因

素对吸附式叶栅对性能改进效果的影响.

1 � 试验简介

1. 1 � 试验设备

本试验是在中国航空工业集团公司中国燃气

涡轮研究院 SB301 超、跨声速平面叶栅风洞(图

1)上进行的.它是一座暂冲吹入大气式的超、跨声

速平面叶栅吹风试验器, 能进行亚、跨、超声速压

气机和涡轮平面叶栅吹风试验.试验器进口马赫

数范围为 0. 4~ 2. 0, 进口气流角为 20!~ 95!, 试

验雷诺数大于 4 ∀ 10
5
,风洞最大流量为 22. 4 kg/

s,最大工作压力为 2. 5M Pa, 储气罐容积为 1000

m3 ,稳定工作时间大于 4min, 稳定工作时稳压段

压力波动不大于 0. 3%.

1. 2 � 试验方法

试验时,根据试验马赫数选择安装 Ma= 1. 2

的二元喷管,喷管前压力(稳压段压力)由调压阀

调节保证, 从而保证一定的喷管出口马赫数

(Ma= 1. 2) ,调节试验段抽气孔板流量保证试验

所需的叶栅进口马赫数. 试验攻角通过转动试验

段圆盘来调节;抽气流量的调节由调节阀和抽气

系统补气阀来实现; 试验时通过调节栅后尾板及

导流板角度以及试验段侧壁抽气量来调节叶栅进

出口流场周期性,在周期性满足要求情况下录取

叶栅试验状态参数, 移动栅后尾迹测量探针测量

叶栅出口流场气流参数.

图 1� 试验器示意简图

Fig. 1� Sketch map of test�bed
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1. 3 � 测试方法

平面叶栅风洞测试系统包括压力测量 PSI

( pressure sy stems Inc. )系统、温度测量 VXI 系

统以及纹影图像处理系统. 吹风试验的测量参数

及测点位置布置如图 2所示. 试验来流总压 p 1t、

总温 T 1 t在稳压段内测取; 栅前静压 p 1i由栅板中

部距前缘额线 19. 25mm 的 25 点栅前壁面静压

孔测取; 栅后静压 p 2i由栅板中部距后缘额线75. 3

mm的 7点试验段侧壁壁面静压孔测取; 叶片表

面压力在叶栅中间两个测压叶片上测取,叶背、叶

盆上布置的测点分别为 21和 11. 叶栅出口参数

在距后缘 0. 45倍栅距处的平面上用楔形三孔探

针进行测量, 共有均匀间隔 1. 71 mm 的测点 26

个.叶片抽气气流总压在抽气稳压罐测量, 抽气流

量由在喷嘴流量计处测量的高端压力和压差求

得.本文中叶片表面等熵马赫数由测得的叶片表

面压力采用 Ma i = 5 ∀ [ ( p 1 t / p )
�- 1
� - 1] 求得,

该参数反应的是叶片表面静压的分布从而可以由

其变化趋势判断出分离, 同时与表面静压相比等

熵马赫数是无量纲数便于判断激波强度和进行

比较.

图 2� 测量位置简图

F ig. 2� Sketch map of measure locations

1. 4 � 叶栅造型简介

本文分别对一排跨声速叶栅和一排超声速叶

栅(图 3)进行了试验研究, 其中超声速叶栅是转

子叶栅,跨声速叶栅为静子叶栅.在两个叶栅试验

中均进行了抽气缝位置、激波强度和抽气量对吸

附式叶栅性能影响的研究, 本文分析中给出了部

分典型结果.

吸附式超声速叶栅试验件由左、右栅板、头末

叶片、基本叶片、测压叶片、抽气罩等组成. 其中头

末叶片未开设抽气缝, 基本叶片和测压叶片根据

开缝位置不同分为 SA 和 SB 两种方案, SA 方案

抽气孔起始位置/弦长 36%, SA 方案抽气孔结束

位置/弦长 37%, SB 方案抽气孔起始位置/弦长

42%, SB方案抽气孔结束位置/弦长 43%, SA 方

案基本叶片 6片,测压叶片 2片; SB 方案位置开

缝基本叶片 2片, 测压叶片 2片.转子叶栅叶片弦

长为 90. 41 mm, 栅距 42. 78 mm, 叶片安装角

44!26#, 设计进口马赫数 1. 254, 进口气流角

29!29#,出口气流角 56!10#.

吸附式跨声速叶栅试验件由左、右栅板、头末

叶片、基本叶片、测压叶片、抽气罩等组成.其中头

末叶片未开设抽气缝, 基本叶片和测压叶片根据

开缝位置不同分为 T A和 T B两种, T A抽气孔起

始、结束位置的弦长分别为 38%和40%, TB抽气

孔起始、结束位置的弦长分别为 44%和 46% , 叶

片弦长 92. 42 mm, 栅距 58. 8 mm, 叶片安装角

58!2#2∃, 设计进口气流角 31!31#,设计出口气流角
84!17#,叶片数 8.

图 3 � 转子超声平面叶栅试验件

F ig . 3 � Supersonic cascade of r oto r

2 � 抽气缝位置对吸附效果的影响

已有吸附式叶栅研究表明抽气槽应该放置在

强压力恢复区的开始位置, 亦即抽气槽要放在附

面层变得很厚或者分离之前
[ 6]
.超/跨声速叶栅中

激波是引发分离的主要因素, 所以对抽气缝位置

的研究可通过改变叶栅激波位置来实现, 这样可

以大大减少试验费用.

在跨声速叶栅实验中研究了不同抽气缝物理

位置的吸附式叶栅性能, 图 4给出了 �1 = 31!31#

和 Ma1 % 0. 7时, TA 和 T B叶栅的叶片表面等熵

马赫数分布,该吸附式叶栅采用作者在文献[ 6]中

发表的吸附式叶栅设计方法设计.在不抽气状态

下,在叶背表面相对弦长约 45%附近出现激波、

约过 50%出现附面层分离. 在 T A 叶栅试验中抽
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气时叶背表面未出现分离, 说明抽气很显著地改

善了叶背的流动情况,增加了叶栅的负荷;在 T B

叶栅试验中抽气后在 67%处发生分离,抽气也起

到了抑制分离的作用. 虽然 38%和 44%位置进行

抽气都改善了叶背流动, 但对流场改善的效果相

差很大,这表明抽气位置对吸附式叶栅性能的影

响重大.

图 4 � 叶片表面等熵马赫数分布

Fig . 4 � Isent ropic Mach number distr ibution

on blade surface

前面在跨声速叶栅试验中确定了抽气位置对

吸附效果的影响重大, 所以在超声速叶栅试验中

固定抽气缝的物理位置通过调节来流气流角改变

激波的位置以进一步研究抽气位置的影响. 图 5

给出了不同气流角时超声速叶栅叶片表面等熵马

赫数分布, 抽气缝起止于叶背弦长 42%和 43%

处.随着气流角减小, 流动的正攻角增加, 激波逐

渐向上游移动,同时附面层分离起始位置也前移.

图 5给出的数据中涵盖了抽气缝处于激波前到激

波后接近分离区的典型状态, 从而说明了抽气缝

位置对附面层分离控制效果和叶栅性能的影响.

在 �1 = 29!29#和 Ma1 = 1. 26左右, 叶背马赫

数峰值位于相对弦长 64%附近,在该处有较强的

槽道激波,从相对弦长 76%左右开始出现了附面

层分离,抽气使得叶背 40%弦长附近较小的范围

马赫数增大, 表明该点表面静压在逐渐降低.可见

抽气位置处于激波之前时, 抽气对后部马赫数分

布、激波位置及强度以及附面层分离无任何影响,

反而使弦长 35%~ 45%范围内载荷减小.

在 �1 = 22!29#(正攻角条件)和 Ma1= 1. 2 左

右时,抽气使约 42%弦长后的 15%弦长范围内叶

背表面马赫数减小, 其余各点马赫数基本保持不

变.在 �1= 20!29#和 Ma1 = 1. 15左右时,抽气后叶

背前部马赫数略微降低, 后部易分离区内马赫数

也有所降低,叶栅的扩压能力增大.

当抽气位置在激波后分离前时, 抽气可减小

叶背上一定范围内的等熵马赫数增加局部载荷.

当抽气位置由分离起始位置上游向分离靠近时,

抽气对叶背上等熵马赫数的影响范围有增大的趋

势.当抽气位置接近到分离起始位置前一定程度

时,抽气可使包括分离区在内的叶背上绝大部分

弦长内的等熵马赫数降低、叶背附面层分离减小、

叶栅的扩压能力增加.

图 5 � 叶片表面等熵马赫数分布

Fig . 5 � Isent ropic Mach number distr ibution

on blade surface
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3 � 抽气量对吸附效果的影响

抽气量是吸附式叶栅的一个重要参数, 本文

的试验研究中也研究了抽气量对吸附式叶栅性能

的影响,但由于设备抽气能力的不足本论文所作

试验结果尚不能得出最佳抽气量.

图 6 绘出了 T B 叶栅, �1 = 31!31#和 Ma1 =

0. 7时抽气流量比(侧壁抽气量/叶栅进气流量)不

同的叶片表面马赫数分布曲线. 从图中可以看出,

当抽气流量比大于 0. 34%时,抽吸附面层才稍有

效果.

图 6 � TB 叶栅 �1= 31!31#和 Ma1= 0. 7 的表面马赫数

分布曲线

F ig . 6 � Isentr opic Mach number dist ribution on blade

surface (�1= 31!31#, Ma1= 0. 7)

图 7 绘出了 T B 叶栅, �1 = 31!31#和 Ma1 =

0. 7时抽气流量比不同的总压恢复系数曲线.从图

中可以看出, 当抽气流量比 Cm &0. 34%时, 抽气

显著减小了损失; 抽气量较小时,抽气对尾迹基本

没有影响.

抽气量对分离的抑制和尾迹损失的影响存在

着一阈值,当抽气流量比大于该值时,抽气才抑制

叶背分离从而减小损失.抽气量超过阈值后,在本

文试验条件所允许的抽气量范围内, 随着抽气量

的增加吸附效果越好, 损失也越小.

4 � 激波强度对吸附效果的影响

压气机叶栅在实际应用中设计需要、工作状

态等因素会导致进口相对马赫数在很大的范围内

变化,叶栅进口马赫数决定了跨/超声速叶栅内流

动的马赫数峰值即激波强度, 激波强度强烈影响

着波后附面层的状态, 因此本节对不同进口马赫

数形成的不同激波强度情况下吸附式压气机叶栅

的效果进行了研究.

图 7� T B叶栅 �1= 31!31#和 Ma1= 0. 7的总压恢复

系数曲线

Fig . 7 � To tal pressure recovery coefficient

(�1= 31!31#, Ma1= 0. 7)

图 8和图9给出了 SB叶栅 �1= 22!29#,Ma1 %

1. 226和 Ma1 % 1. 29 时叶片表面等熵马赫数分

布.在低激波强度时抽气只减小了约 15%弦长范

围内的马赫数;在激波强度较高时,抽气使得叶片

后部的附面层分离区减小, 损失减小, 同时, 叶片

表面抽气使叶背 40% ~ 70%弦长范围内叶背表

面马赫数增大,相应的叶盆表面马赫数降低,叶片

表面的负荷更大, 此时,叶片负荷在整个弦长范围

图 8� �1= 22!29#和 Ma1 %1. 226,抽气叶片

表面马赫数分布

Fig . 8 � Isent ropic Mach number distr ibution on

aspirated blade surface

(�1= 22!29#, Ma1 %1. 226)
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内分布更均匀.由此可见,在激波强度较大时抽气

对分离抑制和叶栅载荷增加的作用更为明显.

图 9 � �1= 22!29#和 Ma1 % 1. 29,抽气叶片表面等熵

马赫数分布

F ig . 9� Isentr opic Mach number dist ribution on aspirated

blade surface

(�1= 22!29#, Ma1 % 1. 29)

5 � 结 � 论

本文对跨/超声速两个吸附式压气机平面叶

栅进行了试验研究,试验中通过改变抽气缝位置、

抽气量、激波位置和强度构成了若干抽气位置、抽

气量和流动条件不同的叶栅工作状态, 通过对试

验结果的对比分析可以得出以下结论:

1) 在吸力面适当的位置对附面层进行抽吸

对控制叶片附面层在逆压梯度区的发展、抑制气

流分离、降低叶栅损失有较明显的效果,对提升扩

压叶栅气动性能有明显效果; 并且抽气缝位置在

槽道激波后、附面层分离前是比较有利的.

2) 抽气流量变化对气动性能的改善有一定

影响.在跨声叶栅中抽气量对分离和尾迹损失的

影响存在着一个阈值, 当抽气流量比大于该值时,

抽气才能起到减小损失、改善性能的作用.

3) 吸力面抽气在原始叶片有较强的激波以

及激波附面层干扰时, 此措施对叶型气动性能参

数的改善更明显.
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