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低反动度高负荷超声速轴流压气机气动设计方法
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摘　　　要：对超声速轴流压气机的发展历程进行了总结，分析了两类传统超声速压气机内部流动特点及

其所存在的流动问题，并对未来超声速压气机的发展提出了展望．针对超声速压气机内部流动特点，提出了

一种新的低反动度高负荷超声速轴流压气机气动设计原理．该原理可有效避免在动叶中进行流动控制，同时

降低动叶出口绝对马赫数，并结合附面层抽吸控制静叶栅内部流动，最终实现级的高负荷气动设计．利用该

原理进行设计验证，三维黏性数值模拟结果表明：在叶尖切线速度为３６０ｍ／ｓ的前提下，实现了２．３的级压

比，级效率为８６．５％．
关　键　词：超声速轴流压气机；低反动度；附面层抽吸；气动设计；数值模拟

中图分类号：Ｖ２１；ＴＫ４７４．７　　　　　文献标志码：Ａ

收稿日期：２０１２－０５－３１
网络出版地址：ｈｔｔｐ：／／ｗｗｗ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２２９７．Ｖ．２０１３０６１７．０９４０．２０１３０６．１３２２＿０１５．ｈｔｍｌ
作者简介：王松涛（１９７１－），男，黑龙江海林人，教授、博士生导师，博士，主要从事叶轮机械气动热力学研究．
通讯作者：胡应交（１９８５－），男，湖南隆回人，博士生，主要从事压气机气动设计与研究．

Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｄｅｓｉｇｎ　ｍｅｔｈｏｄ　ｏｆ　ｈｉｇｈ　ｌｏａｄｅｄ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ
ａｘｉａｌ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｗｉｔｈ　ｌｏｗ　ｒｅａｃｔｉｏｎ

ＷＡＮＧ　Ｓｏｎｇ－ｔａｏ，ＨＵ　Ｙｉｎｇ－ｊｉａｏ，ＷＡＮＧ　Ｚｈｏｎｇ－ｑｉ
（Ｅｎｇｉｎｅ　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　Ｒｅｓｅａｒｃｈ　Ｃｅｎｔｅｒ，Ｓｃｈｏｏｌ　ｏｆ　Ｅｎｅｒｇｙ　Ｓｃｉｅｎｃｅ　ａｎｄ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

Ｈａｒｂｉｎ　Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ　ｏｆ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｈａｒｂｉｎ　１５０００１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｒ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｘｉａｌ　ｆｌｏｗ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓ，ａ　ｂｒｉｅｆ　ｓｕｍｍａｒｙ　ｗａｓ　ｇｉｖｅｎ　ｆｏｒ　ｉｔｓ　ｈｉｓ－
ｔｏｒｉｃａｌ　ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ．Ｔｈｅ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｆｌｏｗ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ａｎｄ　ｐｒｏｂｌｅｍｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｗｏ　ｋｉｎｄｓ　ｏｆ　ｔｒａｄｉ－
ｔｉｏｎａｌ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓ　ｗｅｒｅ　ａｎａｌｙｚｅｄ．Ｓｏｍｅ　ｐｒｏｓｐｅｃｔｓ　ｗｅｒｅ　ｐｒｏｐｏｓｅｄ　ｆｏｒ　ｉｔｓ　ｆｕｔｕｒｅ
ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　ｔｒｅｎｄｓ　ａｎｄ　ｒｅｓｅａｒｃｈ　ｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｉｎ　ｓｕｐｅｒ－
ｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓ，ａ　ｎｅｗ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｄｅｓｉｇｎ　ｍｅｔｈｏｄ　ｏｆ　ｈｉｇｈ　ｌｏａｄｅｄ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｘｉａｌ－ｃｏｍ－
ｐｒｅｓｓｏｒ　ｗｉｔｈ　ｌｏｗ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｗａｓ　ｐｕｔ　ｆｏｒｗａｒｄ．Ｕｓｉｎｇ　ｔｈｉｓ　ｍｅｔｈｏｄ，ａｃｔｉｖｅ　ｆｌｏｗ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｍｅａｎｓ　ａｒｅ
ｎｏｔ　ｎｅｃｅｓｓａｒｙ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｒｏｔｏｒ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｅｘｉｔ　ａｂｓｏｌｕｔｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ　ｉｓ　ｄｅ－
ｃｒｅａｓｅｄ．Ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｓｔａｔｏｒ，ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｓｕｃｔｉｏｎ　ｉｓ　ｕｓｅｄ　ｔｏ　ｓｏｌｖｅ　ｉｔｓ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｆｌｏｗ
ｐｒｏｂｌｅｍｓ　ｔｏ　ｆｕｌｆｉｌｌ　ａｎ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ａｎｄ　ｈｉｇｈ　ｌｏａｄｅｄ　ｓｔａｇｅ　ｄｅｓｉｇｎ．Ａ　ｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙ　ｄｅｓｉｇｎ　ｖｅｒｉｆｉｃａ－
ｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ　ｈａｓ　ｂｅｅｎ　ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ．Ｔｈｅ　３－Ｄ　ｖｉｓｃｏｕｓ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｓｈｏｗ
ｔｈａｔ　ａｔ　ｔｈｅ　ｔｉｐ　ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ　ｓｐｅｅｄ　ｏｆ　３６０ｍ／ｓ，ｔｈｅ　ｓｔａｇｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ　２．３ａｎｄ　ｔｈｅ　ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ
ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ　８６．５％ａｒｅ　ａｃｈｉｅｖｅｄ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｕｓｅ　ｏｆ　ｔｈｉｓ　ｃｏｎｃｅｐｔ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｘｉａｌ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ；ｌｏｗ　ｒｅａｃｔｉｏｎ；ｂｏｕｎｄａｒｙ－ｌａｙｅｒ　ｓｕｃｔｉｏｎ；

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｄｅｓｉｇｎ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　　目前，无论是地面燃气轮机，还是航空发动
机，跨声速轴流压气机级已经获得了广泛的应用．

随着航空发动机的发展，其推质比逐年提升．对于
第５代航空发动机，其推质比将达到１５～２０．高
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推质比对航空发动机部件负荷提出了更高的要

求．对压气机而言，其单级压比提高，可有效缩减
发动机尺寸，减轻发动机质量，从而提高航空发动
机推质比．
随着跨声速轴流压气机进一步发展，其单级

负荷逐年提升，最终定会实现跨声速压气机向超
声速压气机的转变．因此，重新开始超声速压气机
研究，掌握其内部流动规律及其设计要点，对于第

５代航空发动机及其后续发展是有意义的．

１　超声速压气机概述

１．１　超声速压气机发展历史

基于对飞机以及机翼表面超、跨声速外流流
动的认识，早期压气机研究者寄希望于提高圆周
速度，使得压气机转子相对速度达到超声速，以提
高压气机级负荷．１９３７年，德国的 Ｗｅｉｓｅ［１］发明了
史上第一台超声速轴流压气机，设想利用激波压
缩，实现气体的静压升．由于其低的圆周速度，以
及强的激波损失，级压比才１．３６，效率为２６％．但
在当时历史背景下，已经取得了重大突破．第二次
世界大战后，美国ＮＡＳＡ（当时叫做ＮＡＣＡ）开展
了大型的超声速压气机研究计划，实验研究了大
约１８台超声速压气机．其中Ｋａｎｔｒｏｗｉｔｚ［２］发明了
史上第一台包含内激波式转子（ｓｈｏｃｋ－ｉｎ－ｔｙｐｅ　ｒｏ－
ｔｏｒ）的超声速压气机，并首次提出了串列叶栅的
气动设计思想；Ｋａｌｐｐｒｏｔｈ等人［３］发明了史上第
一台含有冲动式转子（ｉｍｐｕｌｓｅ－ｉｎ－ｔｙｐｅ　ｒｏｔｏｒ）的
超声速压气机．他们的研究成果为后续超声速压
气机的发展提供了方向．在１９５８年前后，由于美
国太空计划的优先实施，超声速压气机研究被中
断，此阶段的研究总结可参考文献［４－６］．
在２０世纪六七十年代，由于以下两个原因，

又重新开始了超声速轴流压气机的研究：①喷气
发动机对推质比有了更高的要求，因此需提高发
动机各部件负荷，压气机级压比有增高的趋势；

②为满足无人机垂直起降等需求，必须发展小型
的高推质比航空燃气轮机，其压气机级数减少，级
压比大幅提升．
在早期研究成果之上，欧洲冯卡门实验室的

Ｂｒｅｕｇｅｌｍａｎｓ［７］，亚琛推进与透平研究室的Ｇａｌｌｕｓ
等人［８］，美国怀特空军基地的 Ｗｅｎｎｅｒｓｔｒｏｍ 等
人［９］均开始了超声速压气机的第２阶段研究．在
转子研究方面，着重研究早期的两类转子，即内激
波式转子与冲动式转子．其普遍的研究结论为：当
压比大于３时，内激波式转子效率约为８７％，而

冲动式转子效率约为９０％［１０］．其中，怀特空军基
地的 Ｗｅｎｎｅｒｓｔｒｏｍ等人［９］将大小叶片技术用于
超、跨声速压气机转子，在总压比达到３．５时，实
现了８７％的等熵效率．在上述转子研究取得进展
的同时，也开始了下游静叶栅的研究．其中亚琛推
进与透平研究室利用 Ｏｓｗａｔｉｔｓｃｈ在超声速进气
道方面取得的理论成果并结合串列叶栅设计，实
现静叶栅入口高速、大转角来流的减速与折转，从
平面叶栅实验结果来看，具有很好的性能［１１］．尽
管如此，几乎所有研究均表明，为实现高马赫数来
流的减速与折转，此种极限负荷的静叶栅设计极
具挑战．在超声速整级压气机研究方面，通过对内
激波式转子与串列叶栅静子组合，可取得很好的
级性能．在压比为３时，可实现７５％的级效率，并
具有宽广稳定的工作范围［１２］．而对于冲动式转子
在级环境下，由于转静干涉的存在使得下游静叶
栅对上游动叶栅有轻微的堵塞作用，可通过可调
静叶提高动、静叶之间的轴向马赫数予以解
决［１３］．由于内激波式转子与串列叶栅静子组成的
超声速轴流压气机具有令人鼓舞的性能，在此基
础之上又开展了斜流式超声速压气机的研

究［１４－１６］．其中Ｋｕｒｚ［１６］的研究成果表明，当级压比
达到４．８时，可实现７４％的等熵效率，且在所有
转速范围内运行稳定．斜流式超声速压气机可用
于小型无人机的发动机上．从此阶段研究结果来
看，学者们在超声速压气机方面做了大量的研究，
并设计出了真正意义上的超声速压气机，在实现
高级压比的同时，其效率也很让人振奋．然而，由
于测试工质氟利昂对臭氧层的破坏，出于环境保
护的目的，超声速压气机研究又一次终止，取而代
之的是跨声速压气机的飞速发展与广泛应用［１０］．

１．２　超声速压气机内部流动特点

超声速压气机转子可分为内激波式转子与冲

动式转子．对于内激波式转子，其流动特点为超声
速来流经过入口激波后，降为亚声速气流，并在接
下扩张流道中进一步减速扩压，其激波是在背压
与几何共同作用下稳定的．对于冲动式转子，超声
速气流经过入口激波后（主要取决于几何），可为
亚声速气流或继续超声速流动．若为亚声速流动
则直接加速到声速，并在接下扩张流道中进一步
加速；若为超声速气流，则直接加速流动．此类转
子压升很低甚至为负值，其出口相对速度与绝对速
度均为超声速，甚至其出口轴向马赫数也可超声．
图１是两类转子在相同入口速度三角形、相

同扭速前提下，在不同折转程度时的速度三角形
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对比．从图１（ａ）看出：当内激波式转子折转为０
或很小时，为实现相同扭速，冲动式转子需要更大
幅度的折转；从图１（ｂ）看出：当内激波式转子出
口相对气流角偏向沿轴向时，为实现相同扭速，冲
动式转子出口相对气流角偏向也沿轴向；从图１
（ｃ）看出：当内激波式转子出口相对气流角偏向大
于轴向时，为实现相同扭速，冲动式转子其折转反
而要小于内激波式转子．从图１中任何一种情况
来看，冲动式转子其出口气流速度都要大于内激
波式转子，而出口绝对气流角（与轴向夹角）要小
于内激波式转子．从能量转化的角度来看，在冲动
式转子中，由于其静压升很小甚至为负值，叶轮加
给气体的功大部分转化为气体动能，在下游静叶
栅中须实现更多动能向压力能的转化．在内激波
式转子中，尽管其出口气流绝对速度下降，但由于
其轴向速度大幅降低，其出口气流角要大于相同
扭速下的冲动式转子，为实现轴向出气，静叶栅中
需实现更大的气体折转．

图１　相同转子性能，不同折转程度的冲动式转子与

内激波式转子的速度三角形对比［１７］
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在超声速压气机中，最主要的问题是大逆压
梯度下的附面层分离．在内激波式转子中，由于激

波与附面层之间的相互干涉，气流经过激波后继
续减速扩压，在转角增大的情况下，通常会使得附
面层大尺度分离，限制了级负荷提升．相比较而
言，冲动式转子能够实现气流的更大折转，得到更
高的级负荷．对于内激波式转子静叶匹配而言，当
级负荷提升时，静叶入口气流角过大，用单列转子
难以实现气流轴向出气．对于冲动式转子静叶匹
配而言，其入口绝对马赫数过高，实现气流减速折
转很具挑战，且由于静叶的存在，动叶与静叶中可
能难以分别建立设计工况下的冲动状态与波系结

构，产生超声速压气机的起动问题．

１．３　超声速压气机未来的发展

随着各种先进测试技术与流场显示技术的飞

速发展、计算流体动力学（ＣＦＤ）技术的日益完善、
高速计算机与并行技术的普及，在认识跨声速压
气机内部流动细节的基础之上，也定会加深对超
声速压气机内部流动机理的掌握．此外相比较２０
世纪七八十年代，目前有更多先进流场控制技术
可供选择，如附面层抽吸、等离子技术、三维叶片
技术等．因此在实现跨声速压气机向超声速压气
机发展转变上有了更大的信心．对于超声速轴流
压气机，将有可能沿着如下几个方向发展：

１）在传统的两类超声速压气机转子基础之
上，提出更多可能的加功方式，如Ｒａｍｐｒｅｓｓｏｒ压
气机［１８］、对转冲压发动机［１９］等．压气机级中，在
不考虑能量损失的前提下，级内部能量转换主要
体现在气体压力能与动能之间的相互转换（在旋
转坐标系下，指的是相对压力能与相对动能），并
最终实现叶轮机械能向气体压力能的转换．因此，
这两种能量转化形式、能量转化份额在级内分布，
以及能量转化所依靠的手段，包括利用叶型或子
午型面产生激波、流道面积变化等，决定了级的加
功方式．通过不同形式的组合，可得到更多可能的
级加功原理．
２）加深对超声速轴流压气机内部流动机理
的认识．对于超声速压气机而言，级内不可避免地
会产生激波以及激波与附面层的干涉．因此，需以
掌握环形叶栅内部空间激波结构为前提，进而加
深对超声速压气机内部旋涡结构、流场细节的掌
握，以及对超声速压气机的起动问题与内部非定
常效应的认识，研究关键几何与气动参数对超声
速压气机的影响等．
３）结合各种流动控制技术对超声速轴流压
气机进行气动设计，并分析各种控制技术在超声
速轴流压气机中的流动控制机理．

４２３１
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４）超声速轴流压气机级在多级环境下的匹
配问题研究．
５）先进的降噪技术等研究．转子噪声近似与
叶尖切线速度的４次方成正比，对于超声速轴流
压气机，通常具有更高的叶尖切线速度，因此需有
效控制噪声．

２　低反动度高负荷超声速轴流压
气机气动设计原理

　　在圆周速度不变的情况下，通过增大转角提
升级负荷．对于内激波式转子，其问题在于激波过
后气流进一步扩压流动，激波与附面层的相互干
涉通常会使得附面层出现大尺度分离，限制了级
负荷进一步提升；对于冲动式转子，其主要问题在
于下游静叶栅入口马赫数过高，存在强的激波损
失，且在静叶中同样会存在激波与附面层干涉，出
现附面层的大尺度分离．所以，在某一固定圆周速
度下，实现低反动度高负荷超声速轴流压气机设
计，总结起来有如下两个设计要点：①动叶中能够
实现气流大角度折转，实现低反动度高负荷气动
设计；②静叶栅入口来流马赫数不能过高，尽量降
低下游静叶栅的设计难度．基于上述两个设计要
点的分析，提出了一种低反动度高负荷轴流压气
机气动设计原理．
为解决内激波式转子负荷进一步增加困难与

冲动式转子出口绝对马赫数过高的问题，本原理
的转子设计理念如下：结合叶型设计并适当控制
子午流道形状，使得总的流道面积是先收缩后扩
张的．超声速来流经过入口激波后，降为亚声速，
为控制激波与附面层干涉引发的流动分离，此时
流道收缩，气流加速流动，喉部速度达到声速，并
在叶栅接下流道中进一步加速流动，通过提升背
压，在叶栅结尾处产生一道正激波．气流降为亚声
速，实现动能向压力能的转化．
此类转子设计的关键问题如下：①为稳定结

尾正激波，在合理的Ｓ１，Ｓ２ 设计前提下，需确保流
道总面积是先收缩后扩张的；②为降低结尾正激
波损失，流道出口面积与流道最小截面面积比值
不宜过大；③相比较冲动式转子出口相对速度为
超声速，此类转子在结尾正激波后，相对速度为亚
声速，因此有效地降低了下游静叶栅的入口马赫
数；④考虑到入口激波过后，气流进一步加速流动，
因此能有效控制附面层分离流动，相比较内激波式
转子，能实现气流更大折转，完成高负荷气动设计．
下游静叶匹配原理如下：尽管此类叶栅转子

出口相对速度为亚声速，但考虑到其负荷增加，转
角增大，从速度三角形可看出，通常其转子出口绝
对速度会不可避免地增加．因此，其静叶入口来流
通常是超声速的．为实现气流的减速与折转，采用
附面层抽吸技术进行流动控制．
总结动叶与静叶设计特点如下：在动叶不采

用流动控制措施的前提下，实现级的高负荷气动
设计，避免在动叶中采用如附面层抽吸等控制技
术带来的系列问题．同时，相较于冲动式转子，下
游静叶栅入口来流马赫数大幅度下降．在静叶中
采用附面层抽吸，实现超声速来流高效减速折转．

３　原理验证

对于该原理的验证，首先将对单个转子进行
设计验证，并分析该转子的内部流动特点、变工况
特性等．在对转子验证完毕后，根据转子出口气流
参数，对其进行静叶匹配．在级环境下，对静叶进
行附面层抽吸，最终实现高负荷超声速轴流压气
机设计验证．在这里需指出的是，本文仅是从原理
验证角度出发，因此部分参数选取及其沿叶高分
布实际可以采用更详细的设计与优化，最终得到
更高性能的压气机级．此外，采用循序渐进的发展
方式，以实现跨声速压气机与超声速压气机的融
合．因此本文转子入口相对马赫数从叶根到叶顶
属于跨声速的，通过采用高负荷气动设计后，静叶
入口绝对马赫数沿整个叶高均超声速．

３．１　动叶验证

３．１．１　动叶设计

动叶主要设计参数如表１所示，在叶尖切线
速度为３６０ｍ／ｓ前提下，实现２．３的总压比；采用
轴向进气，动叶部分几何参数如表２所示；出入口
几何角（与轴向夹角）沿叶高的分布如表３所示．

表１　动叶设计参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｒｏｔｏｒ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

叶尖切线速度／（ｍ／ｓ） ３６０

质量流量／（ｋｇ／ｓ） ３０

入口轴向速度／（ｍ／ｓ） １７０

总压比 ２．３

效率 ０．９

轮毂比 ０．７

此外，为实现设计原理要求，即叶栅总流道面
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积变化呈收缩－渐放型，其子午流道曲线设计如图

２所示．其中ＡＣ，ＢＦ段为两段正弦曲线．其余段
为直线．根据正弦曲线特点，ＡＣ，ＢＤ 段子午流道
收缩幅度大，相比较各基元级截面面积增加量，流
道总面积缩小．激波过后亚声速气流能进一步加
速．ＣＥ为直线段，ＤＦ段趋近平缓，因此此时以基
元级截面面积增加为主，气流在经过临界截面后
能够进一步加速流动．此子午流道设计的弊端在
于轮缘曲线收缩，使得叶尖切线速度下降，加功能
力减弱．其优点在于流道面积整体呈收缩渐放型，
结合叶型设计，利于稳定出口正激波；且在叶栅入
口靠近轮缘处，激波过后亚声速气流得以加速，避
免附面层分离．动叶各截面叶形如图３所示．

表２　动叶部分几何参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｓｏｍｅ　ｒｏｔｏｒ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

入／出口轮缘半径／ｍ　 ０．３２３　４／０．３０４

入／出口轮毂半径／ｍ　 ０．２２６　４／０．２５

叶片数 ３０

叶顶间隙／ｍ　 ０．０００　８

叶片弦长／ｍ　 ０．１９４

表３　出入口几何角沿叶高的分布

Ｔａｂｌｅ　３　Ｉｎｌｅｔ　ａｎｄ　ｏｕｔｌｅｔ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ａｎｇｌｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ａｌｏｎｇ　ｂｌａｄｅ　ｈｅｉｇｈｔ

相对叶高／％ 入口几何角／（°） 出口几何角／（°）

０　 ５３．７１６　６　 ０

２５　 ５６．４５２　３　 ０

５０　 ５８．８４３　９　 ０

７５　 ６０．９４５　４　 ０

１００　 ６２．８０１　９　 ０

图２　子午流道曲线

Ｆｉｇ．２　Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ　ｃｈａｎｎｅｌ　ｃｕｒｖｅ

３．１．２　动叶数值验证方法

采用 ＮＵＭＥＣＡ 软件的 Ｆｉｎｅ／Ｔｕｒｂｏ模块，
通过求解 Ｎ－Ｓ方程，进行定常流场的数值模拟．
利用ＡｕｔｏＧｒｉｄ５模块生成网格，拓扑结构采用默

图３　动叶各截面叶型

Ｆｉｇ．３　Ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｓｈａｐｅ　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ

认的４ＨＯ结构形式．Ｊ 方向的节点总数为８１，

Ｉ，Ｋ方向节点分布如图 ４ 所示，总网格数为

１　１２４　１８３．为控制ｙ＋值不大于１，第１层壁面网格
厚度为１０－５．动叶壁面网格如图５所示．湍流模
型采用Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ一方程模型，差分格式
采用２阶迎风格式，全多重网格法加速收敛．动叶
入口边界条件如下：总压为１０１　３２５Ｐａ，总温为

２８８Ｋ，轴向进气，动叶转速为１０　６２８．７ｒ／ｍｉｎ，按
照径向平衡方程给定背压出口条件．

图４　沿流向的网格节点数分布

Ｆｉｇ．４　Ｇｒｉｄ　ｐｏｉｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ
ｆｌｏｗ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图５　动叶壁面网格

Ｆｉｇ．５　Ｒｏｔｏｒ　ｓｏｌｉｄ　ｍｅｓｈ

３．１．３　动叶流场分析

图６是１０％叶高处的相对马赫数等值线图，
从图中可看出，在叶型与子午流道以及背压的共
同作用下（背压为１０３　０００Ｐａ），吸力面侧气流在流
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道中后部加速，在约９０％弦长位置处，其马赫数
达到最大值，约为１．２４．在叶栅结尾处，存在一道
正激波，波前马赫数为１．１左右，激波过后气流降
为亚声速，其马赫数约为０．８８．图７是５０％叶高
处的相对马赫数等值线图，相比较１０％叶高处，
其吸力面侧最大马赫数下降，约为１．１９．结尾处
同样存在一道正激波，波前马赫数下降，为１．０７，
波后马赫数约为０．８９．图８是９０％叶高处相对马
赫数等值线图，叶栅后半段，吸力面侧气流加速到
马赫数最大值为１．２２，但其最大马赫数位置相比
较１０％，５０％叶高处提前，激波进入叶栅内部，其
出口相对马赫数在０．６１左右．９０％叶高处流动现
象的原因可能如下：①从径向平衡方程可知，随着
半径增加，出口静压提高，因此激波位置向前移；

②由于叶顶泄漏流动的影响，靠近顶部的流动出
现混乱．从图６～图８中看出，由于动叶后半段加
速流动的存在，有效避免了附面层的分离．激波波
前马赫数不超过１．２，激波损失小．在三维条件下
各叶高截面的流动会与二维叶型计算得到的流动

图６　１０％叶高处相对马赫数等值线图

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ

ａｔ　１０％ｂｌａｄｅ　ｈｅｉｇｈｔ

图７　５０％叶高处相对马赫数等值线图

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ

ａｔ　５０％ｂｌａｄｅ　ｈｅｉｇｈｔ

图８　９０％叶高处相对马赫数等值线图

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ

ａｔ　９０％ｂｌａｄｅ　ｈｅｉｇｈｔ

存在差别，这是由于除了叶型因素外，在上、下端
壁之间，超声速流动存在各类压缩波与膨胀波的
反射与相交及两者之间的相互作用导致的．
在上述背压下，在叶栅流道后半部分内某位

置处存在临界截面，其质量流量等于在给定入口
条件下叶栅所能通过的最大质量流量．从上面各
叶高截面的相对马赫数等值线图来看，激波波前
马赫数不是很高，可知出口截面面积与临界截面
面积之比略大于１，这可有效降低叶栅出口正激
波损失．随着背压增加到一定值，叶栅喉部马赫数
会小于１，此时，超声截面入口激波会向上游移
动，质量流量会有所下降，但激波过后亚声速气流
在收缩段内加速，且后面扩张段面积增加不大，因
此扩压段逆压梯度小，此时叶栅依然保持高流动
效率，可避免失速的发生．因此，动叶具有宽广的
工作范围，并在各工况下都保持高效率，这对下游
静叶栅匹配是非常有利的．
图９是动叶出口总压分布，从图中可看出，总

压在出口分布均匀．在吸力面侧没有出现大范围
的低损失区，但在叶顶间隙泄漏流动的作用下，靠
近轮毂侧的端壁附面层增厚，此处损失较大．这也
可从效率沿叶高的分布中看出，如图１０，在８５％

图９　动叶出口总压分布（单位：１０５　Ｐａ）

Ｆｉｇ．９　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｏｕｔｌｅｔ
（ｕｎｉｔ：１０５　Ｐａ）
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图１０　效率沿叶高的分布

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｂｌａｄｅ　ｈｅｉｇｈｔ

叶高以上时，效率下降显著，而在８５％叶高以下，
效率都在９０％以上．这与跨声速压气机中的损失
分布特点相似．
动叶特性曲线如图１１所示，在质量流量最

大、压比最高点时，背压较低，气流出口相对速度
为超声速．此时，在叶片结尾处存在两道燕尾型斜
激波．由于气流在叶栅内部加速且出口激波强度
较弱，因此附面层很薄，气流能充分依附壁面折
转，此时压比处于极大值，激波损失较低，动叶效

图１１　动叶特性曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｒｏｔｏｒ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｕｒｖｅｓ

率高．随着背压增加，出口处斜激波逐渐变为正激
波．随着激波强度增加，从效率曲线可看出，其效
率下降，但由于出口超声速流动，入口条件不受影
响，质量流量为常值；且激波强度增加使得叶片尾
缘处附面层增厚，气流折转略有降低，压比有所下
降．随着背压进一步提升，激波往流道内部移动；
激波损失有所降低，流动效率增加．当激波靠近临
界截面时，效率达到最大值９１．３２％，压比为

２．４０２．当背压进一步提升，流道扩压段内处于亚
声速流动，超声速截面入口激波被推出叶栅流道
外，此时叶栅不再处于唯一攻角条件下，质量流量
下降．但从特性线上可看出，无论背压为何值，其
压比变化不大，根本原因在于出口几何气流角为

０°，若气流保持充分折转，圆周速度不发生改变，
其扭速也不发生变化，则总压比不变．但背压改变
会使得附面层厚度发生变化，并使得气流偏转程
度有所不同，压比略有变化，从图１１中可看出最
大总压比为２．４６．最小总压比为２．３７．
在背压为１０３　０００Ｐａ和超声速出口两类边界

条件下，该动叶的出口绝对马赫数与绝对气流角
（与轴向夹角）分别如图１２、图１３所示．

图１２　动叶出口绝对马赫数

Ｆｉｇ．１２　Ｒｏｔｏｒ　ｏｕｔｌｅｔ　ａｂｓｏｌｕｔｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

图１３　动叶出口绝对气流角

Ｆｉｇ．１３　Ｒｏｔｏｒ　ｏｕｔｌｅｔ　ａｂｓｏｌｕｔｅ　ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ
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图１２中一条线代表背压为１０３　０００Ｐａ的出
口条件，另一条线代表超声速出口边界条件．可看
出在设计工况下与超声速出口相比较，出口气流
绝对马赫数大幅度下降，沿叶高平均下降０．４左
右．但由于动叶出口轴向速度降低，出口绝对气流
角增大，在各叶高处出口绝对气流角平均增大

１０°左右．

３．２　级验证

在出口边界条件的背压为１０３　０００Ｐａ时，从
图１２、图１３可看出，除了叶顶局部区域外，大部
分叶高内气流角与马赫数分布均匀，其中马赫数
为１．２左右，转角约为４５°．在级环境下，为有效控
制静叶栅中气体流动，利用附面层抽吸进行流动
控制，避免附面层出现大尺度分离．

３．２．１　静叶参数确定

静叶的主要几何参数根据动叶的出口气流参

数确定．从图１２、图１３可知，动叶端区参数畸变
较大，为使得三维叶片在整个空间分布更为光顺，
对端区参数做了细微调整．此外，尽管动、静叶之
间绝对马赫数是超声的，但轴向马赫数小于１，下
游静叶栅的存在会对上游动叶栅内部流动产生影

响．因此，在确保级质量流量满足设计质量流量的
前提下，对静叶入口气流角做了细微的调整．静叶
部分几何参数及出入口几何气流角沿叶高的分布

如表４、表５所示．从表５可看出，各截面出口气
流角统一为－１３°，目的在于降低该级静叶负荷，
把部分负荷让该风扇后续各级亚声速静叶承担．
在多级环境下，可根据具体情况对该值大小及其
沿叶高分布做适当调整．图１４是静叶各截面叶型．

表４　静叶部分几何参数

Ｔａｂｌｅ　４　Ｓｏｍｅ　ｓｔａｔｏｒ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

出入口轮毂半径／ｍｍ　 ０．３０４

出入口轮缘半径／ｍ　 ０．２５

叶片数 ５０

叶顶间隙 无

叶片长度／ｍｍ　 ０．１０７

３．２．２　级数值验证方法

采用 ＮＵＭＥＣＡ 软件的 Ｆｉｎｅ／Ｔｕｒｂｏ模块，
通过求解 Ｎ－Ｓ方程，进行定常流场的数值模拟．
利用ＡｕｔｏＧｒｉｄ５模块生成网格，拓扑结构采用默
认的４ＨＯ结构形式．动叶、静叶Ｊ方向的节点总
数分别为８１，７７，沿Ｉ，Ｋ方向的节点分布如图１５、

表５　静叶出入口几何气流角沿叶高的分布

Ｔａｂｌｅ　５　Ｉｎｌｅｔ　ａｎｄ　ｏｕｔｌｅｔ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ａｎｇｌｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ｏｆ　ｓｔａｔｏｒ　ａｌｏｎｇ　ｂｌａｄｅ　ｈｅｉｇｈｔ

相对叶高／

％

入口几何角／

（°）
出口几何角／

（°）
安装角／

（°）

０ －４３．０ －１３ －２８．０

２５ －４２．１ －１３ －２７．６

５０ －４１．７ －１３ －２７．４

７５ －４３．０ －１３ －２８．０

１００ －４８．０ －１３ －３０．５

图１４　静叶各截面叶型

Ｆｉｇ．１４　Ｓｔａｔｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｓｈａｐｅ　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ

图１６所示，总网格数为２　０００　１２４．为控制ｙ＋值不
大于１，第１层壁面网格厚度为１０－５．级壁面网格
如图１７所示．湍流模型采用Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ一
方程模型，差分格式采用２阶迎风格式，全多重网
格法加速收敛．入口边界条件的总温为２８８Ｋ，总
压为１０１　３２５Ｐａ，轴向进气．基于径向平衡方程给
定背压出口条件．

图１５　动叶沿流向的网格节点数分布

Ｆｉｇ．１５　Ｒｏｔｏｒ　ｇｒｉｄ　ｐｏｉｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ
ｆｌｏｗ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

此外，抽吸方案是利用Ｆｉｎｅ／Ｔｕｒｂｏ求解器
里Ｃｏｏｌｉｎｇ／Ｂｌｅｅｄ参数设置选项直接给定的．在
静叶吸力面侧，总共开３道槽进行附面层抽吸，如
图１８所示．
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图１６　静叶沿流向的网格节点数分布

Ｆｉｇ．１６　Ｓｔａｔｏｒ　ｇｒｉｄ　ｐｏｉｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ
ｆｌｏｗ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图１７　级壁面网格

Ｆｉｇ．１７　Ｓｔａｇｅ　ｓｏｌｉｄ　ｍｅｓｈ

图１８　静叶抽吸方案

Ｆｉｇ．１８　Ｓｔａｔｏｒ　ｂｌｅｅｄ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

靠近轮缘、轮毂处沿流向的槽，其网格节点均
起始于（Ｉ，Ｊ）＝（５，１５５），止于（５，１８５），其抽吸质
量流量分别为入口质量流量的０．７％，１％；沿展
向的抽吸槽其网格节点起始于（Ｉ，Ｊ）＝（１，１７３），
止于（６３，１７３），抽吸质量流量为入口质量流量的

２％．槽的宽度为１ｃｍ．这里需注意的是，靠近轮缘
处沿流向开槽会影响叶片强度，实验时，长槽可用
数段短槽实现，或采用其他手段以提高叶片强度．

３．２．３　级流场分析

图１９是各叶高截面的相对马赫数云图．从该
图看来，各截面叶高处吸力面侧气流都有加速过
程．在１０％，５０％叶高处，叶栅结尾处一道微弱激
波清晰可见．在７５％，９５％叶高处，吸力面最大速
度处往叶栅内部移动．在整个叶高范围内，动叶内
部附面层附着良好，保证了动叶的高效流动．静叶
中经过附面层抽吸后可看出，在７５％叶高以下，
附面层附着良好．在９０％叶高处，吸力面侧后半
段出现了分离，但其尺度并不是很大，在可控范围
之内．且研究结果表明：当背压提升时，级的失速
不是由于静叶后半段分离产生的，而是静叶截面
入口激波被推出静叶栅流道，使得动静叶之间轴
向间隙段压力提升，进而使得动叶入口激波被推
出叶栅流道，使得质量流量大幅下降造成的．此
外，从文献［２０］可知，适当降低各截面的入口几何
气流角，可提升静叶入口来流马赫数，在７５％叶高
处，若适当降低该处截面的入口几何角度，可使得
动叶吸力面侧最大速度位置更靠近动叶栅出口．
由表５可见，在１００％叶高处，其入口气流角是

－４８°，相较其余叶高位置，９０％叶高处要实现更
大的气流折转，这可能是该截面出现了小尺度分
离的原因之一．可通过适当降低该叶高处入口气
流角或加大抽吸质量流量进一步改善流场．但考
虑到该级已经达到不错性能，本文只进行一个原
理验证，没有对各参数沿叶高做进一步优化．
图２０是抽吸前后吸力面侧的壁面极限流线

图．从图中可看出，进行附面层抽吸后，靠近吸力
面上的螺旋点消失，奇点总数显著减少．且分离起
始点延后，往尾缘移动，角区分离范围也减小．由
明显的闭式分离向开式分离转变．
图２１是静叶出口距尾缘５％弦长处的总压

分布，从图中可看出，采用附面层抽吸后，高损失
区域明显减小，尤其在叶栅中部与根部区域减少
更甚．但靠近叶顶吸力面侧，利用附面层抽吸后，
流动分离依然存在，有一较大高损失区域．

０３３１
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图１９　相对马赫数云图

Ｆｉｇ．１９　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ

图２０　壁面极限流线

Ｆｉｇ．２０　Ｓｏｌｉｄ　ｌｉｍｉｔｅｄ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ

图２１　静叶出口距尾缘５％弦长处的总压分布

Ｆｉｇ．２１　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　５％ｃｈｏｒｄ　ｌｅｎｇｔｈ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｓｔａｔｏｒ　ｏｕｔｌｅｔ　ａｎｄ　ｔｒａｉｌｉｎｇ　ｅｄｇｅ

３．２．４　级特性曲线

图２２是该级在设计转速下的特性曲线，从图

中可得到，利用附面层抽吸，级压比、效率及工作
范围都有了较大幅度提升．利用该设计原理进行

图２２　级特性曲线

Ｆｉｇ．２２　Ｓｔａｇｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｕｒｖｅｓ
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气动设计，在设计点质量流量为３０ｋｇ／ｓ时，其级
压比不小于２．３，效率接近８６．５％．

４　结　论

本文总结了超声速压气机的发展历程，并对
其未来发展提出了展望．针对传统内激波式转子
与冲动式转子的内部流动特点，提出了一种低反
动度高负荷超声速（本文动叶入口为跨声速，静叶
入口为超声速）轴流压气机气动设计方法．在动叶
高负荷大转角设计前提下，避免在动叶中进行流
动控制，并有效降低了动叶出口绝对马赫数．对于
下游静叶栅内部流动问题，利用附面层抽吸予以
解决．基于三维黏性数值模拟，对该原理进行了初
步的设计验证，三维黏性数值模拟结果表明该原
理是切实可行的．在叶尖切线速度为３６０ｍ／ｓ的
前提下，实现了２．３的级压比，级效率为８６．５％．
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