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摘 要：为提高多级轴流压气机后面级气动性能，针对某多级轴流压气机出口级转子搭建了基于遗传算

法和神经网络代理模型的扩张通道压气机优化设计平台，并对其进行扩张通道优化设计研究。根据优化得到

的数据库分析了各设计参数对效率和裕度的影响规律。在优化所得解集中选择了两个扩张通道设计方案，探

究了其对效率和裕度的影响规律和机制。结果表明：扩张通道设计可使出口级转子在设计流量点的负荷提高

12. 1%、效率提高 1. 28%，同时获得 12. 50% 的裕度改善量。基于当地熵产率损失模型可得，扩张通道转子相

较于原型转子，其上下端壁损失增加，叶型损失减小。扩张通道转子近失速点堵塞系数变小是其裕度提升的主

要原因。
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based on genetic algorithm and neural network surrogate model was built and applied into the opti⁃
mization design of an exit rotor with diffuser passage. Impacts of the design parameters on efficien⁃
cy and stability improvement were analyzed based on optimization database. Two optimized dif⁃
fuser passage designs were selected from the optimization solution set and their influencing rules
and mechanisms on efficiency and stability were further studied. Results showed that application
of diffuser passage design can improve the load coefficient by 12. 1% and efficiency by 1. 28% at
design mass flow rate，the improvement of stall margin by 12. 50% can also be obtained. Accord⁃
ing to the local entropy generation rate model，the loss of the upper and lower endwalls of the dif⁃
fuser passage rotor was increased compared with the origin rotor，whereas the loss of profile was
reduced. The main reason for stall margin increase of the diffuser passage rotor was the decrease
of blockage coefficient near the stall point.

Key words：exit stage；diffuser passage；neural network surrogate model；
entropy generation rate；blockage
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现代航空发动机多级轴流压气机后面级叶片

高度小（15~30 mm），尺寸效应明显。一方面，端

壁附面层占通道的比值大，端壁处易出现低速流

体堆积甚至流动分离；另一方面，叶顶径向间隙占

叶高的百分比大，叶顶间隙导致的损失占比增大，

压气机对叶顶间隙的敏感性增强 [1⁃4]。另外，由于

发动机对高紧凑性和轻质量的要求，大流量高压

比轴流压气机（CFM56、GE90）后面级常采用等

内径设计以减轻质量。这可使出口级获得更大的

高度，从而易获得高效率，但等内径设计压气机其

后面级叶尖切线速度逐渐减小，导致后面级加功

困难，难以进一步提高负荷 [5]。

为克服多级轴流后面级尺寸效应，提高后面

级气动性能，在日本于 2003年启动的 ECO（envi⁃
ronmentally compatible engine）项目中，日本学者

Funatogawa 首 次 使 用 了 扩 张 通 道 压 气 机 的 概

念 [6]。与沿气流流动方向收缩子午流道，保证轴

向速度基本不变，通过叶片折转实现气流减速增

压的传统压气机设计理念相比，扩张通道气动布

局压气机通过采用扩张型子午通道减小压气机转
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子出口轴向速度实现气流减速增压。高负荷情况

下，可用通道扩张增压代替部分叶片折转增压，在

保证负荷水平前提下，减小转子叶片弯角，降低转

子叶片吸、压力面间压差，从而降低叶顶间隙流和

端区二次流损失，改善压气机转子叶顶间隙敏感

性；低负荷情况下，可利用通道扩张的扩压作用，

在保证效率水平前提下，叶片弯角基本不变，通过

增加通道扩张角度减小出口轴向速度，增加压气

机级扩压能力，提高级负荷，减少级数 [7]。

扩张通道压气机设计适用于高压压气机后面

级，并已在多台高负荷轴流压气机上证明可提高

压气机的压比、裕度和间隙鲁棒性。2007年，Ka⁃
to等率先在 1.5级低速压气机试验台上对传统压

气机与扩张通道压气机进行了试验研究 [8]，结果

发现：与传统压气机相比，扩张通道压气机的压

比、裕度明显增大，它在小流量工况的压升曲线更

陡峭，即做功能力更强；当间隙增大时，扩张通道

转子比传统转子对间隙的鲁棒性更好；进一步

CFD（computational fluid dynamics）计算表明，间

隙泄漏流减少是扩张通道压气机气动性能和间隙

鲁棒性提升的主要原因。2011年，IHI（日本石川

岛播磨重工业）公司采用数值模拟方法对某 6级
轴流压气机出口级进行了扩张通道设计研究 [9]，

结果表明：出口级转子通道扩张能改善多级压气

机在低速情况下前“喘”后“堵”现象，这是由于扩

张通道压气机压升曲线更陡峭，在相同背压下，压

气机前面级处于较大流量下而并未进入失速。

2015年，阳诚武用数值模拟手段研究了流道形

式、子午面扩张角、叶型弯角等关键参数对压气机

性能的影响规律 [7]，结果表明：对于其所研究的压

气机，最佳子午面扩张角为 6°左右。2019年，阳

诚武等又对 2.5级高负荷轴流压气机出口级进行

了扩张通道实验研究 [10]，结果表明：设计转速下，

扩张通道压气机失速裕度增加 7.25%，设计点效

率提高 0.7%。前述文献中所研究压气机转子都

处于较高的负荷水平（负荷系数Ψ在 0.36以上），

故在设计过程中保证了负荷水平基本不变，通过

减小流动损失，特别是间隙泄漏损失来提高效率。

而扩张通道设计在低负荷转子上的适用性有待

考察。

在传统的压气机设计中，设计人员主要依靠

热力学模型和经验公式粗选基本设计参数，但是

这一方法严重依赖于设计者的经验，且不易获得

各设计参数的最优组合。为了解决这一问题，研

究者尝试将各种先进的优化方法，包括遗传算法、

神经网络等应用到压气机设计中 [11⁃13]，并取得了较

好的效果。

因此本文以某多级轴流压气机出口级转子

（Ψ=0.247）为对象，搭建了基于遗传算法和神经

网络的扩张通道压气机优化设计平台,并对其进

行扩张通道优化设计研究。首先建立扩张通道参

数化定义方法；其次，对设计参数进行实验设计及

叶片流道一体化造型；接着，用流场数值模拟技术

进行数值实验，并为神经网络提供初始样本；最后

基于遗传算法及神经网络代理模型实现对出口级

转子扩张通道设计自动全局优化。在优化解集中

选择两个较好的设计，探究了其对压气机效率与

裕度的影响规律。

1 研究对象

研究对象几何参数如图 1所示：叶片高度

29.4 mm，叶中弦长为 24.7 mm，进口轮毂比为

0.908，转子进出口内、外径基本不变。

表 1中列出了该转子部分关键设计参数。设

计 转 速 下 ，该 转 子 设 计 流 量 点 负 荷 系 数 Ψ 为

表 1 转子设计点参数

Table 1 Design point parameters of the rotor

参数

折合转速/（r/min）

设计点流量/（kg/s）

设计流量点压比

设计流量点效率/%

设计流量点负荷系数

叶中稠度

叶片数

叶顶间隙/mm

数值

6 300

9. 45

1. 109

89. 35

0. 247

0. 943

76

0. 3

图 1 转子子午面几何（单位：mm）
Fig.1 Meridian plane of the rotor（unit:mm）
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0.247，压比为 1.109。因此可按照扩张通道在低

负荷情况的设计原则对其进行优化设计，即在保

证效率水平前提下，叶片弯角基本不变，通过增加

通道扩张角度减小出口轴向速度，增加压气机级

的扩压能力，提高压气机级负荷。

2 扩张通道优化设计方法

2. 1 优化流程

自行开发的优化平台如图 2所示，由扩张通

道转子参数化定义、设计参数实验设计、叶片流道

一体化造型、网格绘制、CFD流场求解、遗传算法

GA（genetic algorithm）与 BP（back propagation）神

经网络等部分组成。

其中遗传算法与 BP神经网络是建立近似替

代模型的过程。将全局随机搜索的遗传算法与局

部精确搜索的神经网络相结合，采用遗传算法对

神经网络的初始权值和阈值进行优化。其基本思

想是：以测试样本误差最小化为收敛依据，将神经

网络权值和阈值编码，得到初始种群，进行适应度

评估和收敛判断，若不满足，则进行遗传、选择等

操作，得到新一代种群，再进行适应度评估，经过

数代进化后，得到对原系统拟合较好的初始权值

和阈值，带入神经网络进行最后定向搜索确定最

优权值和阈值，得到满足精度要求的近似替代模

型。最后采用 max/min函数进行目标函数（气动

性能指标）最优查找，并最终确定最优设计几何。

2. 2 参数化造型方法

扩张通道转子参数化造型如图 3所示，黑色

实线代表原型 Ori（origin）设计，红色实线代表扩

张通道 DP（diffuser passage）设计。需说明的是：

考虑到转、静之间的匹配特性，静子叶片造型参数

并不独立而是依赖于前面转子的造型参数，因此

在扩张通道初步优化设计时，不带静子叶片，仅带

静子通道（静子通道长度为原静子轴向弦长，出口

高度收缩到与原型静子出口高度一致），得到满足

要求的转子及子午通道设计之后，再考虑匹配静

子设计。

扩张通道转子设计造型参数共 4个：第 1个参

数为机匣扩张角 θ，定义为原型机匣与扩张通道

机匣的夹角；第 2个参数为通道扩张长度 L，定义

为扩张通道设计前、后叶片轴向弦长（Ca′、Ca）的

比值 L=Ca′/Ca；第 3个参数为叶片弯角变化量

Δβa,定义为扩张通道设计前后叶片弯角的差值

Δβa= βa′- βa,考虑到扩张通道设计主要在出口

级，应最大限度保证进口几何参数不变以保证和

前面级匹配，因此保证叶片进口几何角 βa1不变调

整叶片出口几何角 βa2来调整叶片弯角；第 4个设

计参数为叶片数目 N，考虑扩张通道转子需采用

宽弦长设计，为补偿质量增加，可相应减少叶片数

目。各设计参数的取值范围在表 2中给出。

2. 3 数值模拟方法

基于网格自动化生成技术，可以快速得到所

需样本网格并进行数值模拟。采用商业软件 Nu⁃
meca Fine/Turbo求解器对出口级转子进行数值

模拟。由结构化网格生成软件 Autogrid 5进行网

格绘制，叶片通道采用 O4H型网格，间隙采用 H⁃
O型网格，网格结点分布见表 3。图 4表明当网格

数目达到 180万时转子设计点等熵效率和综合裕

度基本不随网格数目的变化而改变。在计算资源

允许前提下，选用网格 2，此网格最小正交性大于

图 2 优化流程图

Fig.2 Optimization procedure diagram
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图 4 网格无关性验证

Fig.4 Grid independence verification

20°，最大延展比 5以下。采用 S⁃A（Spalart⁃Allma⁃
ras）一方程湍流模型，对流项采用 2阶精度中心差

分格式进行离散，采用三重网格和当地时间步长

技术加速收敛。采用理想气体作为工质，恒定转

速，进口给定从多级环境中提取的出口级转子进

口总温、总压和气流角分布，出口给定平均静压，

固壁表面绝热无滑移。

2. 4 优化数据库

本文中的优化基于均匀取样得到的 46个样

本，包含 36个训练样本和 10个测试样本。目标函

数设计流量点等熵效率改善量 Ide和综合裕度改善

量 Ism的分布如图 5所示，图中 DP1、DP2为扩张通

道优化设计的两个方案。

将训练样本中 Ide和 Ism带入神经网络中为输

出层，机匣扩张角 θ、通道扩张长度 L、叶片弯角变

化量 Δβa、叶片数目 N为输入层。对神经网络进

行训练后，该网络对测试样本预测最大误差为

0.26%。基于上述得到的神经网络结构，将 θ范
围取 2°~12°，梯度为 1；L范围取 1~2，梯度为 0.1；
Δβa范围取-8°~2°，梯度为 1；N范围取 50~70，梯
度为 2，将所有合理的叶型、流道设计参数组合作

为输入进行 Ide和 Ism预测，在 Ism大于 0范围对 Ide进
行最大查找。扩张通道设计的两个优化方案

（DP1、DP2）如图 5。

3 优化结果分析

3. 1 扩张通道转子设计参数敏感性分析

通过对设计参数与目标参数间进行回归分析

和相关性分析可得目标参数随设计参数的变化趋

势，对后续设计提供指导。为更直观反应典型叶

图 3 扩张通道转子参数化定义示意图

Fig.3 Sketch map of the parameterization definition
of DP rotor

表 2 设计参数与取值范围

Table 2 Design parameters and value ranges

参数

θ/（°）

L

Δβa/（°）

N

数值

2~12

1~2

-8~2

50~70

图 5 优化数据库

Fig.5 Optimization database

表 3 网格节点分布

Table 3 Grid node distribution

网格

编号

网格 1

网格 2

网格 3

网格

总数/
万

92

180

244

网格节点分布/个

转子

流向

89

121

121

转子

径向

69

89

121

间隙

径向

9

17

21

间隙

周向

13

13

13
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型参数对压气机性能的影响，把通道扩张长度 L

转换为展弦比 λar,把叶片数目N转换为稠度 t。图

6所示为 4个设计参数与 2个目标参数间的回归

分析和相关性分析，实线代表线性回归，虚线代表

二次回归。图中 r表示设计参数与目标参数之间

的相关系数，其计算如下：

r=
∑
i= 1

n

( xi-
-
x ) ( yi-

-
y )

∑
i= 1

n

( xi-
-
x )2 ( yi-

-
y )2

（1）

由回归分析与相关性分析结果可看出，机匣

扩张角 θ、叶片弯角变化量 Δβa、展弦比 λar、稠度 t

对效率改善量 Ide和裕度改善量 Ism影响趋势相反；

在所研究参数范围内，Ide大多小于 0，Ism大多大于

0。各参数具体影响趋势如下：

1）机匣扩张角（θ）的影响。转子机匣扩张会

使其效率减小，裕度增加，随 θ增加，效率亏损量

基本不变，裕度改善量逐渐减小。

2）叶片弯角变化量（Δβa）的影响。随 Δβa增
加,效率减小且亏损量逐渐减小，裕度增加且改善

量逐渐减小。

3）展弦比（λar）的影响。随 λar增加，对效率来

说 λar存在一最佳范围为 1.2~1.4，对裕度来说 λar
较小时改善量较大。

4）稠度（t）的影响：随 t增加，对效率来说存

在一个最佳范围为 0.6~0.9，对来说裕度 t较大时

改善量较大。

3. 2 扩张通道转子气动性能分析

为了探究扩张通道设计对压气机效率和裕度

的影响机制，对图 5中标注的 DP1和 DP2进行了

进一步分析，两种方案几何如图 7。
表 4给出了两种方案的设计参数及性能改善

量。可看出：DP1使转子设计点负荷系数由原来

的 0.247提高到 0.277，同时获得了 1.28%效率改

善量及 12.50%裕度改善量；DP2使转子设计点

负荷系数提高到 0.287，同时获得了 1.37%效率改

善量及 2.44%裕度改善量。

图 8给出了原型转子与扩张通道转子（DP1、
DP2）压比、效率特性线。可以看出：扩张通道转

子的压比明显高于原型转子；不管是近失速工况

或是近堵塞工况，其流量范围都有明显拓宽；大流

量至设计流量点工况的扩张通道转子效率明显提

升，小流量工况的效率基本不变；DP2压比和效率

改善较DP1更明显，但裕度改善较小。

图 6 回归分析与相关性分析

Fig.6 Regression analysis and correlation analysis

820



金 芸等：多级轴流压气机出口级转子扩张通道优化设计第 4 期

根据扩张通道在低负荷情况下设计的基本原

则：叶片弯角基本不变，通过增加通道扩张角度减

小出口轴向速度，增加压气机级扩压能力。图 9
首先验证了这个准则，给出了设计流量点转子进、

出口轴向速度 Vz⁃inlet、Vz⁃outlet沿叶高分布。可以看

出：由于机匣顶部扩张，在扩张通道转子进口 0.7
倍叶高以上的轴向速度增加，顶部区域通流情况

改善；同时通道扩张使出口面积增加，扩张通道转

子出口轴向速度减小，另外由于 DP1的扩张长度

L更大，出口面积更大，因此出口轴向速度减小更

明显。值得注意的是，在 0.05倍叶高以下扩张通

道转子出口轴向速度增大，这是由于原型转子根

部存在较大的堵塞，扩张通道设计后，顶部通流能

力改善，低速流体向上迁移，改善了根部堵塞。

图 10给出了原型转子与扩张通道转子设计

流量点的总压比 π、总温比 τ、等熵效率 η沿叶高的

分布。可以看到：原型转子根部总压比、总温比较

其他叶高部分偏大，效率较其他叶高部分偏小，说

明根部负载较大造成了原型转子根部流场恶化，

性能衰退；扩张通道转子在整个叶高范围内总压

比和总温比相比原型转子都有提升；相比之下，

图 7 扩张通道转子优化设计方案（单位：mm）
Fig.7 Optimization design schemes of DP rotor（unit:mm）

表 4 扩张通道转子设计参数和性能改善量

Table 4 Design parameters and performance
improvement of DP rotor

参数

θ/（°）

Δβa/（°）

λar

t

Ψ

Ide/%

Ism/%

DP1

2

0

0. 93

0. 76

0. 277

1. 28

12. 50

DP2

2

2

0. 87

0. 82

0. 287

1. 37

2. 44

图 8 原型与扩张通道转子特性线

Fig.8 Charateristic lines of original and DP rotor

图 9 原型与扩张通道转子设计流量点进、出口轴向速度

沿叶高分布规律

Fig.9 Axial velocity distribution law along span at rotor
inlet and outlet for original and DP rotor at

design mass flow rate point
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DP2的总压比、总温比提升更大，这是由于 DP2
转子的叶片弯角比原型转子大,转子做功能力更

强；通道扩张之后 0.8倍叶高以上效率有所降低，

叶中与叶根部分效率有所升高。

明确流动损失机理对压气机效率优化设计具

有重要意义 [14⁃15]，接下来将展示原型与扩张通道转

子总损失和各部分损失的变化规律。基于熵产率

构建的当地损失模型 [16⁃19]直接反映当地损失强度

大小，可有效地定位高损失区域，将流动结构与损

失源相关联，进而便于对损失机理及损失控制方

法的研究。Moore模型 [20]通过将湍流传热系数和

湍流黏度附加到分子传热系数和分子黏度来关联

脉动引起的熵产与雷诺平均场产生的熵产，其表

达式为

Ṡ‴g =
2( μ+ μ t )

-
Sij
-
Sij

-
T

+ ( λ+ λ t )
-
T
2 ⋅ ∂

-
T
∂x i
⋅ ∂
-
T
∂x i

（2）
其中 Ṡ‴g为当地熵产率，μ和 μt分别为分子黏度和

湍流黏度，λ和 λt分别为分子传热系数和湍流传热

系数，
-
Sij为应变速率张量。从公式可看出流场中

不可逆损失源最终可归结为黏性剪切和温差传热

导致的损失。

首先根据设计流量点转子出口对数熵产率

lg Ṡ‴g 云图对各损失区域 [21]进行划分。如图 11所
示，可看出靠近叶片表面（SS代表吸力面，PS代

表压力面）、机匣端壁（upper代表上端壁，lower代
表下端壁）的熵产率远高于中心区域。直观地，通

过熵产率梯度划分几种损失源：上端壁损失、下端

壁损失、叶型损失、主流损失，此外由于非均匀进

气条件，在转子前缘及进口段划分控制体表征来

流损失，尾缘及出口段划分控制体表征尾迹损失。

一共划分 6个控制体，如图 12所示。紫色、绿色、

黄色、橙色控制体分别代表来流（incoming flow）
区域、尾迹（wake flow）区域、上端壁（upper end⁃
wall）区域和下端壁（lower endwall）区域。围绕叶

片灰色区域代表叶型（profile）区域，通道中剩余

部分代表主流（main flow）区域。

图 12 控制体示意图

Fig.12 Sketch map of control volumes

图 10 原型与扩张通道转子设计流量点压比、温比、效率沿叶高分布规律

Fig.10 Distribution law of π,τ and η along span for original and DP rotor at design mass flow rate point

图 11 设计流量点转子出口截面熵产率分布云图

Fig.11 Ṡ‴g contours and iso⁃lines distribution on rotor
outlet at design mass flow rate point
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根据热力学第二定律，指定控制体内不可逆

熵产损失的关系表达式为

Sg =∰ T 0 Ṡ‴g dC v （3）

式中 C v代表所选控制体，T0为环境温度。

根据式（3）计算的各区域积分损失占总积分

损失比值呈现在图 13中。可看出：无论是原型转

子还是扩张通道转子，叶型损失都是其主要损失

源；相较于原型转子，扩张通道转子尾迹损失、上

下端壁损失占比增加，来流损失、叶型损失占比减

小。原因是扩张通道转子通道的扩张促进了端壁

的边界层发展，使端壁边界层黏性剪切损失占比

增加；叶片弦长虽增加，但叶片数减少，综合效果

使叶片表面边界层损失占比减小。

流动堵塞与稳定性密切相关，准确考虑叶片

通道中堵塞变化规律对成功设计压气机至关重

要。压气机内部阻塞面积表达式 [22⁃23]如下：

A b =∬( )1- ρuz
ρ eu e

dA （4）

其中 uz是速度在主流方向分量，ρe、ue为堵塞区边

界密度和速度，出现在∇( ρuz )最小处。

图 14给出了扩张通道设计前后转子出口堵

塞系数（出口堵塞面积与出口几何面积比值 Ab/
Aex）随负荷系数 Ψ变化趋势。可以看到：不管是

原型还是扩张通道转子，转子出口堵塞系数都随

负荷增大而增加；同一负荷工况下，扩张通道转子

出口堵塞系数减小；设计流量点（绿色方框标识

点），扩张通道转子负荷系数增加，但堵塞系数是

减小的，这对减小设计点流动损失有利；近失速流

量点（紫色方框标识点），扩张通道转子负荷系数

增加，堵塞系数减小，同时扩张通道转子弦长更

长，可承受极限堵塞系数变大，有利于失速裕度

提升。

图 15给出了近失速点转子进、出口轴向密流

Dav⁃inlet、Dav⁃outlet沿叶高的分布。可以看出，相较于原

型转子，扩张通道转子在进口的轴向密流基本不

变；而在出口，0.2倍叶高以下的轴向密流明显增

大，0.7倍叶高以上部分的轴向密流减小，这说明

扩张通道设计使堵塞沿径向重新分配，根部堵塞

向上迁移。

图 16所示的近失速点出口堵塞云图也反应

了堵塞向上迁移的现象，其中黑色代表流动发生

了堵塞的区域。需说明的是，扩张通道转子叶片

数目相较于原型少，故其转子单通道出口面积大

于原型转子。可看出：原型转子根部堵塞较大，扩

张通道转子的机匣顶部扩张，堵塞会向上迁移，缓

解了根部的堵塞状况。由于原型转子失速主要由

根部角区失速引起，因此对根部堵塞的缓解有利

图 13 原型与扩张通道转子设计流量点各损失占比

Fig.13 Ratio of entropy generation to total for original and
DP rotor at design mass flow rate point

图 14 原型与扩张通道转子出口堵塞系数随负荷系数的

变化规律

Fig.14 Variation law of blockage coefficient with
load coefficient at rotor outlet for

original and DP rotor

图 15 原型与扩张通道转子近失速点进、出口轴向密流沿

叶高分布规律

Fig.15 Axial velocity density distribution law along
span at rotor inlet and outlet for original and

DP rotor at near stall point
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于提升转子整体失速裕度。

4 结 论

本文搭建了基于遗传算法和神经网络代理模

型的扩张通道压气机优化设计平台，并以某多级

轴流压气机出口级转子为对象，对其进行扩张通

道优化设计的研究。根据优化得到的数据库分析

了各设计参数对效率与裕度的影响规律，并在优

化所得解集中选择了两个优化效果较好的设计样

本，探究了其对于效率与裕度的影规律和机制。

主要结论如下：

1）机匣扩张角 θ、叶片弯角变化量 Δβa、展弦

比 λar、稠度 t对效率改善量 Ide和裕度改善量 Ism影

响趋势相反；随 θ增加，效率减小亏损量基本不

变，裕度增加改善量逐渐减小；随 Δβa增加,效率

减小且亏损量逐渐减小，裕度增加且改善量逐渐

减小；随 λar增加，对效率来说 λar存在一最佳范围

为 1.2~1.4，对裕度来说 λar较小时改善量较大；随

t增加，对效率来说存在一个最佳范围为 0.6~
0.9，对裕度来说 t较大时改善量较大。

2）相较于原型转子，扩张通道转子尾迹损

失、上下端壁损失占总损失比值增加，来流损失、

叶型损失占总损失比值减小。

3）原型转子根部堵塞较大，扩张通道转子的

机匣顶部扩张，堵塞向上迁移，缓解了根部的堵塞

状况。同一负荷工况下，扩张通道转子堵塞系数

减小，有利于减小设计点的流动损失。同时扩张

通道转子的弦长更长，最大可承受堵塞系数变大，

有利于失速裕度提升。

4）扩张通道设计在低负荷转子上依然具有

适用性，设计流量点转子负荷水平提高 12.1%、

效 率 提 高 1.28%，同 时 获 得 12.50% 的 裕 度 改

善量。
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