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小流量多级高负荷轴流压气机设计

解亚东，单　鹏
（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京１００１９１）

摘　　　要：以增压比为６的国外某小流量５级轴流压气机为设计原型，在不超过其前３级的轴向长度的条

件下，设计了３级轴流压气机，研究其最大增压能力．在采用了正预旋、静子端弯、第２、３级转子叶尖适度斜流

等措施后，３级轴流的设计点流量为５．８０ｋｇ／ｓ，增压比为５．４４５，效率为０．８２７２，喘振裕度为１１．８％，３级平均

级增压比为１．７５９．研究结果表明：在一定的轴向长度限制下，小流量３级轴流压气机虽可以达到５．５量级的

增压比，但其流量特性曲线已经变得很陡峭．
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　　５０年代以来，欧美国家航空工业不断努力探
索高推质比、低耗油率的军民用涡喷、涡扇发动机
技术．在发动机压缩系统的设计方面，发展趋势是
压气机总增压比在不断地提高．如表１所示，推质
比为１０一级的第４代军用发动机风扇增压比达
到４．５量级．同时另一个趋势是相应的压气机级
负荷即负荷系数 Ｈｔ 也在不断提高，从第３代发

动机压气机的平均级增压比为１．３～１．５，提高到
第４代发动机的１．６～１．８［１］．表１中美国高性能
涡轮发动机技术（ＩＨＰＴＥＴ）计划的级增压比为

３．２的单级实验压气机和中国的增压比为４．５的
实验双级压气机Ｊ２８５尚处于研究状态．周拜豪
等［２］也设计了叶尖碳纤维缠绕的总增压比为４．５
的双级风扇．但这３个高负荷设计均属于流量在
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６０ｋｇ／ｓ量级或以上的大流量压气机，且没有严格
的轴向长度限制．国内某４级压气机［３］是一台流
量为６．５ｋｇ／ｓ的小流量轴流离心组合压气机的轴
流部分，其总增压比为６．０，绝热效率为０．８４，喘
振裕度大于１７％，平均级增压比达到１．５６５．

表１　一些发动机风扇／压气机的数据

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆａｎ／ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｄａｔａ　ｆｏｒ　ｓｏｍｅ　ｅｎｇｉｎｅｓ

发动机

型号

总增

压比

叶尖线速度／

（ｍ／ｓ）
级数
一级负

荷系数

ＡΠ－３１Φ ３．６２　 ４７０　 ４　 ０．１７２

ＰΠ－３３　 ３．１５　 ４３０　 ４　 ０．１７９

Ｆ４０４　 ３．６６　 ４９１　 ３　 ０．２１４

Ｆ１１０　 ３．２　 ４４０　 ３　 ０．２３４

Ｆ１１９　 ４．４　 ４７０　 ３　 ０．２７４

Ｆ１２０　 ３．２　 ５００　 ３　 ０．２７２

Ｊ２８５　 ４．５　 ５１０　 ２　 ０．３４

ＩＨＰＴＥＴ　 ３．２　 ６３０　 ３　 ０．３３５

单级高负荷轴流压气机的主要设计难点在

于：首先，波前Ｍａ＞１．５的转子激波对吸力面附
面层的干扰过强，易于造成大尺度分离损失，并带
来尖部通道的严重堵塞；其次，静子叶根有超声速
损失；再则高负荷需要大弯角，带来效率损失和低
喘振裕度．多级高负荷轴流压气机不仅存在这些
问题，同时又有大气流角在转静子间的匹配敏感，
以及级间流道的各转子出口高轮毂和各静子低轮

毂的折衷匹配等问题．而常规级轴流压气机这些
矛盾不突出．小流量压气机则进一步带来小雷诺
数流动损失．
通用 电 气 公 司 涡 轴 发 动 机 Ｔ７００－Ｔ６Ａ／

Ｔ６Ｅ１［４］的压缩系统部件的流量为５．９ｋｇ／ｓ，包括

１级导叶，转速为４４　０４９ｒ／ｍｉｎ的５级轴流压气机
和１级离心压气机．５级轴流级的增压比为６．０
和离心级的增压比为３．１，总增压比为１８．６，绝热
效率为０．８３～０．８５．图１是该压缩系统的子午流

图１　Ｔ７００－Ｔ６Ａ／Ｔ６Ｅ１的压缩系统流道

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｐａｓｓａｇｅｗａｙ　ｏｆ

ｅｎｇｉｎｅ　Ｔ７００－Ｔ６Ａ／Ｔ６Ｅ１

道．本文符号Ｓｔａｇｅ　１，Ｒ１，Ｓ１各代表第１级、第１
级转子、静子，其余类推．本文以该发动机的轴流
压气机为设计原型，研究高负荷多级压气机的设
计问题．尝试在不超过其前３级的轴向长度的条
件下，不改变转子Ｒ１前的设计和离心级的设计
的基础上，设计探索５级轴流压气机改为３级后
可能达到的最高部件负荷能力．

１　总体与一维流道分析和设计

３级轴流压气机探索性设计初始拟定的总增
压比为７．５，流量为５．９ｋｇ／ｓ．首先分析了等中径
和等外径两种流道设计思路．
在采用５００ｍ／ｓ的第１级叶尖线速度的前提

下，总体和一维设计与优化发现，等中径时，第１
级～第３级的转子负荷系数分别均高达０．４２，０．
４１，０．４０，同时从前至后６排叶片的中径处Ｄ 因
子分别达到了０．７０４，０．７１７，０．７９２，０．６６０，０．
４８７，０．４５６．显然，根据设计规律，即使常规首选的
轴流等中径方案能够达到部件的增压比指标，也
将远达不到其前两级的效率指标，并且还会带来
大量详细试探的设计工作量．根据单级高负荷压
气机的设计经验［５］，否定了等中径方案．进而按等
外径设计，３个级均采用５００ｍ／ｓ的叶尖线速度，
转子负荷系数分别降至０．３４，０．３５，０．３４，同时６
排叶片的中径处Ｄ 因子也分别降至０．４７６，０．
４７７，０．５８４，０．４９８，０．４７７，０．４７８．这时３个级的总
增压比及其分配为７．５０＝２．１５×２．０３×１．７２．显
然，等外径的轴流方案可望能够达到部件的增压
比指标，且其效率指标也将不会远低于期望值，并
且详细试探的设计工作量也会减少．因此采用了
等外径方案．

图２　等中径流道

Ｆｉｇ．２　Ｐａｓｓａｇｅｗａｙ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｅｑｕａｌ　ｍｉｄｄｌｅ　ｄｉａｍｅｔｅｒ

图３　等外径流道

Ｆｉｇ．３　Ｐａｓｓａｇｅｗａｙ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｅｑｕａｌ　ｔｉｐ　ｄｉａｍｅｔｅｒ
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在采用等外径方案的同时也选择了３级部件
的轴向总长度等于原型压气机前３级的轴向长
度．设计协调了在３级之间和每级的转子、静子之
间的轮毂曲线，使得各个转子有足够的轮毂坡度
和尾缘叶根线速度，以实现大的根部加功量．３个
转子在轮毂处的坡度为２９°，２３°，１７°．各级之间还
留有正预旋以降低静子Ｄ因子，参见表２．

采用等外径方案是从轴流级的转子负荷系数

和转子、静子叶片排Ｄ因子的切实可行的设计经
验值的角度来考虑的，它是完成高负荷多级轴流
部件设计的重要基础．但这时带来了一个新的问
题，就是有高绝热效率的同时，也带来具有较大转
折的轴流－离心压气机部件转接段的气动设计问
题．转接段的气动设计将另文讨论．

表２　３级通流设计结果的主要几何与气动参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ａｎｄ　ｐｎｅｕｍａｔｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｙｉｅｌｄｉｎｇ　ｆｒｏｍ　ｔｈｅ　ｔｈｒｏｕｇｈ　ｆｌｏｗ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｓｔａｇｅｓ

Ｓｔａｇｅ１ Ｓｔａｇｅ２ Ｓｔａｇｅ３ Ｒ１ Ｓ１ Ｒ２ Ｓ２ Ｒ３ Ｓ３

流量／（ｋｇ／ｓ） ５．９０　 ５．９０　 ５．９０
Ｍａ

（转子相对）
１．７５２

０．６７４

０．６４０

０．８６６

１．３２４

０．８７０

０．６８８

０．８２１

１．０８６

０．８６３

０．５９２

０．７０６

迎面流量／

（ｋｇ／（ｍ２·ｓ））
１５９．６　 １５０．８　 １４３．８　 Ｄ因子

０．４９２

０．４４９

０．５９６

０．３８５

０．４４１

０．５８６

０．５７７

０．４９６

０．６６９

０．５４６

０．５１９

０．５３９

０．５２２

０．４３８

０．５６４

０．７２０

０．６７０

０．８００

环面流量／

（ｋｇ／（ｍ２·ｓ））
１９２．７　 ３０３．９　 ４３１．０ 轮毂比

进口

０．４１５

出口

０．６６８

进口

０．６９２

出口

０．８２５

进口

０．８３４

出口

０．９１２

级增压比 ２．１５　 ２．０３　 １．７２ 轮毂倾角／（°） ２９　 １５　 ２３　 １７　 １７　 １３

级绝热效率 ０．９１６　 ０．９０９　 ０．８９７ 展弦比 １．６８　 １．７４４　 １．４７　 １．３７　 １．５０　 １．０３

级出口叶尖

半径／ｍ
０．１０８　５　 ０．１１１　２　 ０．１１３　５

叶栅

稠度

１．９４

１．９９

２．７６

２．０６

２．０５

２．７８

１．７０

１．７７

１．８５

２．２２

２．３９

２．６３

１．８７

１．９５

２．０８

２．０７

１．９０

２．４８

叶尖负荷

系数
０．３４０　 ０．３４５　 ０．３１１

进口

气流角／（°）

６３．１１

６１．３０

６５．８０

５４

４６

５６

６５．９８

６４．１７

６１．８２

６０

６４

６２

７０．００

６７．６７

６５．９７

７４

６０

６４

转子、静子

叶片数
１９，４８　 ４３，５６　 ２７，６０

叶型

弯角／（°）

１．９

８．０

５０．４９

４２

３１

３５

０．４

１２．４

２９．１

３４

３４

３３

１．０

７．６７

１３．９

７４

６０

６４

设计点ＣＦＤ
功率／ｋＷ

４０３　 ４１２　 ３５０
轴向

速度比

０．５６

０．８１

１．１２

１．２９

０．９５

０．８９

０．５３

０．８９

０．８４

１．０８

０．８８

１．０４

０．５６

０．８９

０．８１

１．９１

１．０８

０．８５

注：每格３个数值依次叶尖、第１１流线、叶根的值．每格２个数则依次指叶尖、叶根的值．

２　通流与预压缩、大稠度、端弯技术

表２是３级整体通流的最终设计结果的主要

几何与气动参数．高负荷３级轴流第１级的设计
至关重要，因为其流场直接影响着后两级的流场．
由于高线速度，第１级叶尖相对马赫数必然很高，

达到了１．７２７．此时激波附面层干扰相当严重且
不能完全地消除，而实践表明它将影响到第１级
和３级的设计成败．因此，采用了３种手段以减小

激波附面层干扰．第一，叶尖前缘适度前掠［６－９］；第

二，采用进口段预压缩叶型；第三，加大叶尖弦长

以增加稠度［１０］．结果发现叶尖预压缩加以高稠度

使得叶尖基元级吸力面有一个相对较缓的收缩

段，减弱了激波增压的梯度，从而减小了附面层分
离及其损失．图４与图５对比了叶尖稠度为１．４５
时，以及叶尖稠度为１．９４并使用了预压缩叶型时
的第１级转子叶尖相对马赫数分布．
由表２可推知第１、第２级静子输出了正预

旋．为了消除静子根部的分离损失，第１、第３级
采用了根部端弯的设计手段，图６是第１级静子
的端弯三维造型，图７（ａ）和图７（ｂ）分别是未引入
和引入端弯时第１级静子５％叶展处的相对马赫

５１１２
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图４　叶尖稠度为１．４时，第１级９５％叶展处

相对马赫数分布

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ

ｔｈｅ　９５％ｓｐａｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｓｔａｇｅ　ｒｏｔｏｒ

ｗｉｔｈ　ｓｏｌｉｄｉｔｙ　１．４５

图５　叶尖稠度为１．９４并使用预压缩叶型时，第１级

９５％叶展处相对马赫数分布

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ　９５％

ｓｐａｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｓｔａｇｅ　ｒｏｔｏｒ　ｗｉｔｈ　ｓｏｌｉｄｉｔｙ
１．９４ａｎｄ　ｐｒｅ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｐｒｏｆｉｌｅ

数分布．由于第１级负荷很高，其静子在输出了正
预旋的情况下仍然有比较大的尾缘分离．而端弯
则进一步消除了尾缘分离．除了提高效率外，控制
静子根部分离也是提高流量的一个重要手段．
文献［１１］认为，端弯的原理是高速流体通过

转折的叶栅通道时，流体控制体受到一个由吸力
面指向压力面的离心力作用．由于正弯叶片倾斜
产生的叶片力和离心力的共同作用，使端区的高
能流体总量增加，减弱了低能流体的堆积和分离
的趋势．
从表２中可以发现第３级的静子在尖中根处

图６　第１级的根部端弯静子叶片

Ｆｉｇ．６　Ｅｎｄ－ｂｅｎｄ　ｓｔａｔｏｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｓｔａｇｅ

图７　端弯和常规第１级静子５％叶展处

相对马赫数分布

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ

５％ｓｐａｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｓｔａｇｅ　ｅｎｄ－ｂｅｎｄ

ｓｔａｔｏｒ　ａｎｄ　ｎｏｒｍａｌ　ｓｔａｔｏｒ

６１１２



　第９期 解亚东等：小流量多级高负荷轴流压气机设计

的扩散因子为０．７２０，０．６７０，０．８００，但计算流体
动力学（ＣＦＤ）数值模拟显示流动未出现较大的分
离．本文认为：原因之一是第３级静子采用了尖、
根端弯技术，原因之二是从表２中该静子的轴向速
度比可以发现，静子叶栅总体是一个轴向收缩流
动，逆压梯度较小，因此没有导致严重流动分离．

３　通流中高负荷叶尖适度斜流技术

高负荷第２、第３级也都采用了转子叶尖前
缘适度前掠．相对于原型机的转子叶片数２０，２２，

２８，２８，３２，为了满足一定的Ｄ 因子，本文取更多
的转子和静子叶片数，以达到高负荷级所需要的
稠度（表２和文献［１２］）．在３级通流设计和第１
级ＣＦＤ检验的基础上，进一步检验第２和第３级
时，计算表明流量偏离设计值很远．发现原因是３
级的总增压比期望值过高和轴向长度取为实用

值，这导致了所需高稠度下叶片数过多，压气机的
流通能力下降过多．甚至于ＣＦＤ指出，因为后２
级叶片过多，在达到通流设计的增压比之前，就导
致了第１级失速，流场不收敛．
为解决高稠度与流通能力之间的矛盾，首先

要求流动不分离，其次还必须增加流通面积．后者
只有降低轮毂和提高机匣两种途径．轮毂的略微
降低对流通面积的增加不显著，且会降低轮毂坡
度即离心力的增压作用．另一方面，在对于总体机
械结构布局和压缩系统部件结构的实际迎风面积

影响不大的情况下，机匣的略微斜流式提升可以
显著增加流通面积，同时提高加功能力，例如在涡
轴发动机用轴流压气机场合．在经过多次尝试后，
本设计选择了第２级转子机匣上扬３°，静子机匣
上扬４°，第３级转子机匣上扬９°的方案．图８为第

２、第３级机匣上扬的带有通流计算站的流道．仅
提升第２、第３级除了具有尝试本技术的意义外，
也因为：①希望原压缩系统第１级之前的几何不
变；②第１级单级模拟时的叶尖线速度为５００ｍ／ｓ，
相对马赫数达到１．８４（图９）．继续加大转子半径
将产生过强的尖部激波附面层干扰．

４　３级的三维黏性ＣＦＤ分析

数值模拟采用 ＮＵＭＥＣＡ软件，叶栅流道空
间离散网格使用前处理模板ＩＧＧ（ｉｎｔｅｒａｃｔｉｖｅ　ｇｅ－
ｏｍｅｔｒｙ　ｍｏｄｅｌｌｅｒ　ａｎｄ　ｇｒｉｄ　ｇｅｎｅｒａｔｏｒ）／Ａｕｔｏｇｒｉｄ４
生成，进口延长段和出口延长段采用 Ｈ型结构化
网格，中间的６排叶片采用了Ｏ型结构化网格．１
至６排网格数各为５１，４９，４９，４９，４８，５２万．求解

图８　第２、第３级机匣上扬的带有通流

计算站的流道

Ｆｉｇ．８　Ｐａｓｓａｇｅｗａｙ　ｗｉｔｈ　ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ　ｓｔａｔｉｏｎｓ　ａｎｄ

ｔｈｅ　ｂｏｏｓｔｉｎｇ　ｓｈｒｏｕｄｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ

ａｎｄ　ｔｈｉｒｄ　ｓｔａｇｅｓ

图９　第１级的单级模拟得到的转子９５％叶展

相对马赫数

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ　９５％

ｓｐａｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｓｔａｇｅ　ｒｏｔｏｒ　ｗｈｅｎ

ｓｉｍｕｌａｔｉｎｇ　ｏｎｌｙ　ｓｔａｇｅ１

Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程采用ＦＩＮＥＴＭ模块，模拟
定常流场．空间差分采用２阶 ＴＶＤ（ｔｏｔａｌ　ｖａｒｉａ－
ｔｉｏｎ　ｄｉｍｉｎｉｓｈｉｎｇ）格 式，时 间 推 进 采 用 ４ 阶

Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ（Ｒ－Ｋ）法．采用多重网格法和局部加
速收敛法．采用 Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ（Ｓ－Ａ）湍流模
型．进口条件为总温２８８．１５Ｋ，总压１０１３２５Ｐａ，无
预旋的轴向进气．出口条件为３级后的静压．图

１０是三维ＣＦＤ网格．
先对前２级压气机做了叶尖间隙对性能影响

的数值实验，在流量相等条件下，发现带间隙的２

７１１２
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图１０　３级轴流压气机三维ＣＦＤ计算网格

Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｒｅｅ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄｓ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｔｈｒｅｅ　ｓｔａｇｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓ

级压气机的增压比相对于不带间隙的下降约

４％，效率下降０．９％或１．０７％．图１１是该数值实
验中带间隙的２级１０％，５０％，９０％叶展的相对
马赫数分布．流场没有出现明显的分离．由于计算
量较大，３级压气机特性的计算都采用了零叶尖
间隙．

图１１　前２级压气机１０％，５０，９０％叶展

相对马赫数分布

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ

１０％，５０％，９０％ｓｐａｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ

ａｎｄ　ｓｅｃｏｎｄ　ｓｔａｇｅｓ

图１２是ＣＦＤ最终给出的３级压气机设计点
上不同叶展处的马赫数分布，图１３、图１４分别是

３级的子午面静压分布、马赫数分布．

４．１　３级的根中尖流场分析

在高负荷转子叶片根部，由于切线速度低，需
要增大扭速Δωｕ才能保证加功量．这时会造成叶
片根部负荷重［１３］，气流的转折角大，气流在叶栅
通道中遇到较强的逆压梯度，从而极易发生根部
分离．但由于本设计注意了根部加功载荷的适度
前移，从图１２（ａ）中看到转子根部没有产生严重
的分离现象．
又在静子根部，转子高负荷导致了静子高负

荷，且静子扩压段轴向长度被限制，因此也极易于
分离．本设计的第１、第３级静子端弯较有效地控

图１２　３级压气机５％，５０％，９５％叶展处

相对马赫数分布

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｎ　ｔｈｅ　５％，５０％，９５％ｓｐａｎ

ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｓｔａｇｅｓ

制了最初的静子尾缘大分离，但仍有一定的分离
和较宽尾迹．第２级无端弯但仍然无分离，主要是
因为第２、第３级的转子正预旋减小了第２级的

８１１２
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图１３　３级压气机子午面静压分布

Ｆｉｇ．１３　Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｓｔａｇｅｓ

图１４　３级压气机子午面马赫数分布

Ｆｉｇ．１４　Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ　ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｓｔａｇｅｓ

转、静子负荷．
在转子叶片排的中部，虽然叶型弯角较根部

的小，但高的进口马赫数导致通道进口的斜激波，

又由于高负荷的背压较高，使得通道正激波比较
靠前．从图１３可见，第１、第２级气流跨越激波时
压强急剧升高，因此激波应强烈干扰附面层，但没
有出现附面层急剧增厚和分离．在静子的中部，气
流经过前缘加速后很快达到最高速度，但由于叶
栅通道并不很长，又逆压梯度较大，使在第１、第３
级静子后部都仍有一定的分离和较宽尾迹．
在转子叶片排的尖部，虽然叶型弯角很小，但

进口马赫数很高，背压很高，使叶片通道正激波前
移，与叶尖进口斜激波重合．这一现象同时发生在
了第１、第２、第３级转子上．与叶片中部相类似的
是，没有出现过大的附面层急剧增厚和分离．这应
归因于尖部预压缩叶型和高稠度设计的采用．从
图１６（ｃ）中又可以发现，出口总压展向分布值基

本一致．据上述两现象可以判断：３级的各级间总
压设计得很均匀，有利于保证多级条件下的高负
荷；同时３级压气机已经基本处于最大的设计点
负荷能力．

４．２　３级的总体性能分析

图１５标示出了在３级的进口、转静间隙、出
口处各流场参数的展向取值位置［１４］．图１６为３

图１５　３级进出口、转静间隙处展向参数分布的

取值位置

Ｆｉｇ．１５　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ｓｐａｎｗｉｓｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ａｔ　ｉｎｌｅｔ，ｒｏｔｏｒ／ｓｔａｔｏｒ　ｉｎｔｅｒｆａｃｅｓ　ａｎｄ

ｏｕｔｌｅｔ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｓｔａｇｅｓ
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图１６　３级压气机进出口、转静间隙的流场参数分布

Ｆｉｇ．１６　Ｆｌｏｗ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ａｌｏｎｇ　ｓｐａｎｗｉｓｅ
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级压气机进出口、转静间隙的流场参数分布．图

１６（ａ）是各个取值位置处的展向相对马赫数；图

１６（ｂ）是展向静压；图１６（ｃ）是展向总压；图１６（ｄ）
是展向总温．图 １６（ｃ）显示出出口总压分布
均匀［１５］．
３级高负荷轴流压气机的换算特性图见图

１７．其１００％转速的喘振裕度是１１．８％．低于

９０％转速的特性曲线难于收敛．可见，高转速下的
增压比特性曲线已经不出现转平段，绝热效率特
性曲线也已经难于出现峰值效率点．

图１７　３级压气机的换算特性图
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５　结　论

１）３级轴流压气机设计最终达到的增压比
为５．４４５＝２．３１４×１．７１２×１．３７７，流量为５．８０
ｋｇ／ｓ，效率为０．８２７２，失速裕度为１１．８％．在不超
过原型机Ｔ７００－Ｔ６Ａ／Ｔ６Ｅ１轴流压气机前３级轴
向长度下，小流量３级高负荷轴流压气机的最高
增压比在５．５的一个量级上．
２）３级轴流压气机为在该设计增压比下的
特性曲线已经很不平缓，低转速性能下降较快．
３）在设计时采用的掠形转子，端弯静子，小

展弦比叶片，预压缩叶型，叶尖适度斜流等技术，

都是提高压气机增压比、流量和效率的有效手段．
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