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多级跨声速轴流压气机几何参数化
造型方法及增压特性分析

关柳萍,琚亚平,张楚华

(西安交通大学能源与动力工程学院,710049,西安)

摘要:为发展高性能多级跨声速压气机先进设计体系,提出了压气机多圆弧叶型、多圆弧厚度分布

叶型及修正NACA6-系列叶型造型方法,利用NASA/GE研发的高效节能发动机E3 高压压气机

前6.5级的准三维设计数据,建立了相应的压气机三维几何参数化模型,并通过数值模拟研究了造

型压气机在多个转速下的内部流动及增压特性。结果表明:在100%设计转速近最高效率点处,造

型压气机的质量流量与设计目标及与原型压气机试验结果的误差分别为0.4%和0.6%,绝热效率

的误差分别为1.9%和0.9%;造型压气机模拟及原型压气机试验所得总压比均低于设计目标;前

排跨声转子叶片气动负荷过大导致激波脱体严重是压气机的主要设计不足,改善叶片气动负荷分

布、缓解叶片溢流是提升压气机气动性能尤其是设计点总压比的有效方法。研究成果对开展多级

跨声速压气机设计优化具有参考价值。
关键词:E3 高压压气机;几何参数化;增压特性;激波脱体

中图分类号:TK05 文献标志码:A
DOI:10.7652/xjtuxb202303012 文章编号:0253-987(2023)01-0129-10

GeometricParametricModelingandPressurizationCharacteristicsAnalysis
ofaMultistageTransonicAxialCompressor
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Abstract:Inordertodevelopanadvanceddesignsystemforhighperformancemultistagetran-
soniccompressors,amulti-circulararc(MCA)airfoilparametricmodelingmethod,anMCA
thickness-distributionairfoilparametricmodelingmethodandamodifiedNACA6-seriesairfoil
parametricmodelingmethodareproposed.Thequasi-3Ddesignresultsofthefront6.5stagesof
theenergyefficientengine(E3)highpressurecompressorco-designedbyNASA/GEareutilized
toconstructtheparametriccompressormodel.Thenthecomputationalfluiddynamicmethodis
usedtonumericallysimulatetheinternalflowsandpressurizationcharacteristicsoftheparametric
compressorundervariablerotationalspeedconditions.Theresultsshowthatcomparedwiththe
designtargetandprototypecompressor’sexperimentalresultatnearpeakefficiencypointof
100%designspeed,theerrorsofthemassflowrateare0.4%and0.6%,respectively,andthe
errorsofadiabaticefficiencyare1.9%and0.9%,respectively.Thetotalpressureratiosofthe
parametriccompressorandoftheprototypecompressorarebothlowerthanthedesigntarget.

*收稿日期:2022-06-22。 作者简介:关柳萍(1998—),女,博士生;琚亚平(通信作者),女,教授,博士生导师。 基金项

目:国家重大科技专项资助项目(2017-II-0006-0020,J2019-II-0017-0038)。
网络出版时间:2022-08-18 网络出版地址:https:∥kns.cnki.net/kcms/detail/61.1069.T.20220817.1615.002.html



西 安 交 通 大 学 学 报 第57卷 

 http:∥zkxb.xjtu.edu.cn 

Thetotalpressureratiodeficiencyismainlyaccountedforthesevereshockdetachmentcausedby
theexcessiveaerodynamicloadofthefronttransonicrotor.Byreasonablyadjustingtheaerody-
namicloaddistributionanddecreasingtheflowspillage,thecompressoraerodynamicperformance
especiallythetotalpressureratioatthedesignconditioncanbeimproved.Theoutcomeshave
referencevaluesforthedesignoptimizationofmultistagetransoniccompressors.
Keywords:E3highpressurecompressor;geometricparameterization;pressurizationcharacteris-

tics;shockdetachment

  自1952年跨声速轴流压气机首次被Lieblein
设计并开展试验以来[1],其已广泛应用于航空发动

机,并不断向更大叶尖速度、叶型扭速和级负荷方向

发展[2-3],这使得压气机的旋转、弯曲和逆压流动特

征更为突出,并导致前面级叶道激波强度增大、波系

结构趋于复杂,显著影响压气机性能,为压气机设计

带来极大挑战。研究现代高负荷多级跨声速压气机

的激波结构与气动性能之间的关系,对发展压气机

设计体系具有重要价值。

NASA/GE高效节能发动机 E3(energyeffi-
cientengine)是大涵道比涡轮风扇发动机,整机结

构如图1(a)[4]所示,其中高压压气机的设计流程如

图1(b)所示,其设计过程并没有全三维CFD(com-
putationalfluiddynamics)模拟技术的参与,而高度

依赖于设计经验、试验数据库和试验改型,设计结果

是众多现代高性能商用发动机如 GE90、LEAP等

高压压气机的原型。虽然其叶片设计的核心方法及

参数包括前面级跨声叶片的定制叶型技术等并未解

密,但已经公开的基本设计方法与数据对现代多级

跨声速压气机气动设计体系的发展仍具有重要参考

意义。
多级轴流压气机气动设计方法之间的一个重要

区别在于通流设计阶段中是否在叶道内布置计算

站,并决定后续叶型造型为任意曲线中弧线叶型(也
称为定制叶型)或标准叶型。Turner等[5-6]发展了

相对完整的压气机设计体系,功能包括一维流道生

成、叶道内布置计算站的轴对称通流计算、S1流面

计算,以及基于多项式和样条曲线的三维叶片截面

参数化造型,并与NASA合作[7]对E310级高压压

气机进行重新设计,模拟结果表明造型压气机的总

体气动性能与原型压气机误差较小,各级总温升分

布与设计值趋势一致,但尚未公开更详细的模拟数

据。李林熹等[8]同样基于叶道内布置计算站的二维

气动设计方法对E3 高压压气机进行重新设计,并利

用参数曲线对压气机前5级进行了三维叶片参数化

造型,所造型压气机在设计转速近最高效率点基本

达到设计要求,性能曲线范围及趋势合理。定制叶

型更符合现代压气机的发展需求,尤其是对于跨声

速压气机,其流场中激波结构对压气机几何极为敏

感[9],但定制叶型的成功设计还需要长期设计经验

与数据积累的支撑。
标准叶型法通常依据叶片前缘相对马赫数选取

标准叶型,特别是高亚声速NACA65系列叶型、跨
声速双圆弧及多圆弧叶型试验数据和经验模型较为

齐全,具有较高设计精度,因此仍得到广泛应用。

Banjac等[10-11]开发了基于平均流线法的一维计算

程序与仅在叶片前、尾缘布置计算站的流线曲率通

流计算程序,并应用于E3 高压压气机与另一台8级

跨声速压气机的重新设计中,叶型采用标准叶型,其
中转子叶片为多圆弧叶型,静子叶片为圆弧中弧线

叠加NACA65系列厚度分布叶型,但没有进一步

明确叶型具体造型方法,模拟结果表明造型压气机

可以在设计流量附近达到目标压比。闫转运等[12]

也发展了仅在叶片前、尾缘布置计算站的S2流面流

线曲率通流计算与叶型造型一体化方法,对E3 高压

压气机前6.5级进行了重新造型,并依据叶片前缘

进口相对马赫数大小选取相应标准叶型,同样没有

明确叶型具体造型方法,经与试验数据对比,造型压

气机的气动性能满足工程精度要求。因此在当前压

气机设计体系下,利用标准叶型造型仍具有较高可

行性。
无论是叶片设计,还是后续基于全三维CFD模

拟结果或试验结果的叶片修型,均要求设计人员对

跨声速压气机的流场结构与气动性能之间关系有更

清楚理解。前述工作主要是从气动设计角度开展研

究,而设计结果的流场结构与气动性能之间的关系,
尤其是流场激波结构与压气机增压特性之间的关系

仍需要更进一步的分析。
本文以NASA/GE的E3 高压压气机前6.5级

为研究对象,针对其已公开发表的关键几何参数提

出相应标准叶型参数化造型方法,获得压气机几何

模型,并将数值模拟所得气动性能结果与原型机设
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计目标和试验结果进行比较,通过分析增压特性和

气动负荷,重点研究其流场激波结构与气动性能之

间关系,并指出当前设计的改进方向,为跨声速压气

机设计优化提供性能良好的基础样机。

(a)发动机整机剖视图

(b)高压压气机设计流程

图1 NASA/GE-E3 整机结构及压气机设计流程

Fig.1NASA/GE-E3structureandcompressordesignprocess

1 几何参数化造型及数值方法

1.1 研究对象

1970年,美国宇航局(NASA)开展飞机高效节

能ACEE(aircraftenergyefficiency)项目研究,其子

项目高效节能发动机E3 由NASALewis研究中心

承担,具体由美国发动机制造商通用电气(GE)公司

与普惠(P&W)公司分别独立设计研制。GE公司

以CF6系列发动机为原型,对其全部部件进行重新

设计,最终得到符合主要预期指标要求的 NASA/

GE高效节能发动机。其中高压压气机共10.5级,
基本气动布局由 NASA/GE先进多级核心轴流压

气机 AMAC(advancedmultistageaxialflowcore
compressor)研究工作确定[13],S2流面通流计算采

用GE公司内部开发的CAFD(circumferentialav-
erageflowdetermination)程序,该程序可在叶道内

布置计算站,考虑了叶片力及叶片厚度的影响,通过

求解完全径向平衡方程获得子午面定常、周向平均

流场,经与S1流面叶栅计算程序CASC(cascadea-
nalysisbystreamlinecurvature)反复迭代,确定子

午轮廓以及叶型形状,最后对叶型进行积叠获得三

维叶片。在准三维设计结束后,E3 高压压气机进行

了3轮试验与改型,其准三维设计结果[14]与试验结

果[15]均已公开。
第一轮试验为压气机前6.5级部件试验,试验

结果显示存在设计工况下总压比未达到设计目标、
失速裕度较低等问题,之后根据试验结果对压气机

进行改型,主要包括修改叶型、调整叶片安装角以及

机匣处理。相较于改型压气机,初始设计的设计方

法与数据以及试验数据较为完整,因此选用E3 高压

压气机初始设计的前6.5级为研究对象(本文称为

原型压气机),其运行设计点的气动目标值为质量流

量54.4kg/s,总压比9.6,绝热效率85.5%,失速裕

度14%[14-15]。

1.2 参数化造型方法

E3 前6.5级高压压气机的动叶均为定制叶型,
进口导叶为NACAA4K663系列叶型[16],前4排静

叶为修正圆弧中弧线叠加多圆弧厚度分布叶型,第

5、6排静叶为修正圆弧中弧线叠加NACA65系列

厚度分布叶型。公布了每排叶片12个叶高处的叶

型关键几何参数,包括安装角βb,前后缘叶片角β1A、

β2A,弦长c,最大厚度弦向位置xtmax,最大厚度tm 以

及尾缘厚度tte。
针对原型机已知叶型关键几何参数,提出了多

圆弧叶型、多圆弧中弧线叠加多圆弧厚度分布叶型

(简称为多圆弧厚度分布叶型),以及修正NACA6-
系列叶型3种造型方法。3种造型方法均可分解为

中弧线造型、叶身造型和前尾缘造型步骤。其中中

弧线包括两类,分别为多圆弧中弧线与Bezier曲线

中弧线;叶身造型同样分为两类,分别为直接生成

吸、压力面型线(对应多圆弧叶型)与通过厚度分布

确定叶身型线(对应多圆弧厚度分布叶型和修正

NACA6-系列叶型)。

1.2.1 中弧线造型

(1)多圆弧中弧线。由两段圆弧组成,假设两段

圆弧相切于叶型最大厚度位置处,则存在如图2(a)
所示的两种情况,其中β为切点M2 处切线与轴向夹

角,两种情况的解如下

r1 = xtmax

sinβ1A±sinβ
,r2 = c-xtmax

sinβ2A∓sinβ
(a1,b1)= (r1sinβ1A,-r1cosβ1A)
(a2,b2)= (c-r2sinβ2A,-r2cosβ2A)

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁􀪁
􀪁
􀪁

(1)

式中:a1、b1、r1 和a2、b2、r2 分别为两段圆弧的圆心

点坐标和半径。β为中间变量,可通过二分法等方

法迭代确定。
(2)Bezier曲线中弧线。由两段三阶Bezier曲
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线组成,如图2(b)所示,其中(xj,yj)为两段曲线的

交点,该点处曲线斜率为0,坐标可由同一叶片其他

叶高叶型中弧线最大挠度点坐标外推确定。Bezier
曲线中弧线仅应用于第一级转子叶片叶尖,叶型厚

度分布为多圆弧厚度分布。

(a)多圆弧叶型中弧线

(b)两段三阶Bezier曲线中弧线

图2 叶型中弧线定义

Fig.2Definitionoftheairfoilmeanline

1.2.2 叶身造型

(1)多圆弧叶型吸、压力面型线。如图3(a)所
示,其中S、P 和M 分别代表吸力面、压力面和中弧

线两段圆弧端点。令S2、P2 点处叶身型线斜率等

于 M2 点处中弧线斜率,通过以下约束条件使叶型

最大厚度、前缘厚度[17]和尾缘厚度满足设计与加工

要求

S2P2 =tm,S1P1 >0.4mm,S3P3 =tte
(2)

吸、压力面每段圆弧未知参数均为3个———圆心坐

标和半径a、b、r,已知条件均为两端点的坐标以及

其中一个端点处的斜率,分别代入圆方程与斜率方

程中得3个待解变量,方程组封闭。
(2)厚度分布。对于多圆弧厚度分布叶型,根据

上述方法解得中弧线与吸力面型线坐标即可求解厚

度分布;对于修正NACA6-系列叶型,其厚度分布

则需要根据保角变换与曲线修正方法确定。
首先根据保角变换法实现标准 NACA6-系列

尖尾缘叶型造型[18-19],使其厚度分布满足设计要

求,即应满足最大厚度位置及大小与设计目标的误

差足够小。为验证该方法,对已知厚度分布的标准

NACA642-015叶型进行重新造型,结果如图4所

示,与标准叶型相比,重新造型叶型的厚度分布最大

误差为0.00043倍的弦长,叶型表面气动参数分布

与设计原型基本一致。之后利用3阶Bezier曲线对

叶型后段厚度分布进行修正,将标准NACA6-系列

叶型的尖尾缘改型为有限厚度尾缘,使尾缘厚度满

足设计要求,如图3(b)所示。将厚度分布叠加至中

弧线上即可获得吸力面、压力面型线,完成叶身型线

造型。

(a)多圆弧叶型吸力面与压力面型线

(b)修正NACA6-系列叶型厚度分布

图3 叶型叶身定义方式

Fig.3Definitionoftheairfoilmainbody

(a)几何误差

(b)气动误差

图4 NACA642-015叶型重新造型结果

Fig.4NACA642-015airfoilre-constructionresult

1.2.3 前尾缘造型

叶型前、尾缘均采用两段三阶Bezier曲线定

义,其中前缘造型保证前缘型线与叶身型线在交点

处曲率连续,而尾缘造型仅保证尾缘型线与叶身型

线在交点处一阶连续。
以图5所示的前缘型线为例,对于型线p0p3,
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图5 两段三阶Bezier曲线前缘造型

Fig.5Leadingedgeconstructedbytwo3rdorderBeziercurves

已知前缘p0 与叶身交点p3 的坐标、切矢v1 及曲率

k1,待求控制点p1 与p2 坐标。根据Bezier曲线性

质[20],有

p1 =p0+d0v0
p2 =p3+d1v1 (3)

给定前缘点切矢v0 和曲率k0 作为叶型设计参数,
待求变量为d0 和d1。令前缘点p0 处、前缘与叶身

交点p3 处均满足曲率连续,可得两个曲率连续方

程,方程组封闭,解得d0 与d1。p'0p'3 型线方程确

定与上述过程一致。对于尾缘,直接给定d0、d1 和

尾缘点切矢v1 获得型线方程,因此尾缘点处、尾缘

与叶身交点处保证一阶连续。
利用上述叶型造型方法对E3 前6.5级高压压

气机共13排叶片、每排叶片沿叶高共12个叶型进

行造型。参考原型叶型与叶片前缘相对马赫数大

小,确定造型机所有动叶及导静叶叶型。图6(a)给
出典型叶型造型结果,沿子午面前缘线对各叶型进

行积叠,获得三维叶片,并利用报告[14]中原型机子

午轮廓坐标和叶顶间隙值获得造型机几何模型,其
三维视图见图6(b)。

1.3 数值方法

采用商业 CFD软件 NUMECAFINE/Turbo
求解三维雷诺时均N-S方程组,预测压气机气动性能

及内部流动,湍流模型为S-A模型,方程的空间离散

格式为二阶中心格式结合二阶和四阶人工黏性格式,
时间推进为4阶显式Runge-Kutta法,转静交界面处

应用混合平面法。压气机设计转速12303r/min,进
口边界条件为总压101325Pa,总温288.15K,轴向进

气,出口给定均径处静压,通过简单径向平衡方程计

算得其他径向处静压。通流网格为O4H型拓扑结

构,叶顶间隙网格为蝶形拓扑结构,第一层网格满足

y+≤5。图6(c)给出了造型机在同一工况下绝热效

率随网格总节点数的变化曲线,当总节点数由610万

增至700万时,绝热效率变化约为0.01%,因此所

有算例均采用总节点数为650万~700万之间的网

格规模,其中100%转速下所生成的叶片和轮毂网

格如图6(d)所示。

(a)典型叶型造型结果

(b)压气机三维视图

(c)网格无关性验证

(d)100%转速下叶片和轮毂网格

图6 E36.5级压气机几何造型与网格

  Fig.6GeometricmodelandmeshesofE36.5-stage
compressor

2 结果与讨论

2.1 造型机与原型机性能对比

E3 原型压气机采用可调导/静叶结构,在部件

试验过程中导叶与6级静叶均可调整。原型初步试
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验结果显示,需要对进口导叶及第一排静叶进行安

装角刚性调整,即所有叶高处叶型安装角变化一致,
否则压气机增压能力不足、失速裕度过低,但具体调

整角度并未公开[14]。为了验证该试验结论,本文首

先数值模拟造型机在不同进口导叶调整角下气动性

能,调整角度包括-3°、0°、3°、6°、9°以及12°,角度为

正代表在原型的基础上增加后排叶片进口气流正预

旋程度。压气机在100%转速近最高效率点气动性

能的模拟结果见表1,在进口导叶调整角为9°时,造
型压气机近最高效率点质量流量与目标值54.4kg/s
的误差为0.4%,总压比与目标值9.6的误差为

10.3%,绝热效率与目标值85.5%的误差为1.9%,
失速裕度与目标值14%的误差为2.9%。本文失速

裕度利用下式计算

SM = πs
πp

mp

ms
-1  ×100% (4)

式中:π和m 分别代表压气机总压比和质量流量;下
标s和p分别代表近失速点和近最高效率点。以上

数值模拟结果符合原型机初步试验得到的原型设计

增压能力不足与导静叶角度相关的改型结论。
表1 不同进口导叶安装角下压气机近最高效率点

气动性能

Table1Compressoraerodynamicperformanceatnearpeak

efficiencypointwithdifferentsettinganglesofinlet

guidevane

进口导叶

调整角/(°)
质量流量/

(kg·s-1)
总压比 绝热效率

失速

裕度

-3 54.20 7.999 0.792 0.010
0 54.60 7.809 0.797 0.012
3 54.70 8.441 0.816 0.034
6 54.60 8.626 0.830 0.068
9 54.20 8.607 0.836 0.111
12 53.72 8.477 0.841 0.118

初步试验后NASA/GE开展原型压气机全工况

试验,并公开了全工况试验的导/静叶调整规律[15]。
本文据此确定不同转速下造型机几何模型,造型机

导/静叶具体调整角见表2,其中第6级静叶调整角为

0°,之后对造型机流场进行数值模拟。图7为模拟所

得各转速下性能曲线,在100%设计转速近最高效率

点,造型机质量流量为53.85kg/s,与原型机试验结

果53.5kg/s的误差为0.6%;绝热效率为84.7%,
与原型机试验测得85.6%的误差为0.9%,二者满

足工程精度要求,但造型机总压比为8.72,原型机

试验测得总压比约为8.2,均低于目标值9.6。

综上所述,利用本文方法所得造型压气机在设

计点下质量流量和绝热效率均符合设计要求,但存

在增压能力不足的问题,这与原型压气机试验结果

一致。在非设计工况下,造型机模拟结果与原型机

试验结果之间存在一定的差异,这主要是由于造型

机没有考虑放气、转速变化时叶片变形等因素,但就

性能曲线而言,本文的造型方法及结果是合理的。
表2 不同转速下导、静叶调整角

Table2 Thesetting-anglescheduleofinletguidevane
andstators

转速
导、静叶调节角/(°)

进口导叶 静叶1 静叶2 静叶3 静叶4 静叶5

103.0% 12.02 4.19 -0.25-2.82-2.82-5.75

100.0% 12.02 4.19 -0.25-2.82-2.82-5.75

97.5% 22.87 7.84 2.65 0.12 -0.72-4.65

95.0% 33.92 11.55 5.95 3.39 1.63 -3.39

92.5% 44.45 15.54 9.25 6.69 3.94 -2.05

90.0% 51.83 19.25 12.37 9.71 6.18 -0.90

85.0% 60.91 26.55 18.88 16.03 10.73 1.78

(a)总压比-流量

(b)绝热效率-流量

图7 6.5级压气机性能曲线

Fig.76.5-stagecompressorperformancecurve
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2.2 增压特性分析

为探究造型压气机增压不足的主要原因,对

100%设计转速下近最高效率点的流场进行详细分

析。图8为压气机典型转子出口气动参数径向分

布与原型机试验值和准三维气动设计目标值的对

比,结果显示造型机模拟与原型机试验所得总压

比在第3级转子叶片出口吻合程度良好,但在第6
级转子叶片出口存在一定偏差,这主要归因于二

者叶片的几何差异、原型机试验中存在放气而造

型机未考虑放气,以及数值模拟误差等(图8(a))。
相比于准三维气动设计目标值,造型机第一级转

子叶片总压比偏大,高于设计目标值,但从第二级

开始增压不足,总压比低于设计目标值(图8(a))。
另外,第一级转子叶片叶中部以上绝热效率低于

准三维设计目标值,该现象一直保持至压气机出

口(图8(b))。

(a)总压

    
(b)绝热效率

图8 压气机转子出口气动参数展向分布

Fig.8Radialdistributionofaerodynamicparameteratthecompressorrotoroutlet

  图9给出了该工况下95%、50%和5%叶展流

面上的相对马赫数分布,前排转子激波与超声叶栅

处于近失速点(高背压)时激波模型一致,即仅在入

口前产生一道脱体激波,包括一道槽道正激波和一

道外伸激波,槽道正激波后至叶道出口流场为亚声

速,表明出现溢流问题,叶片处于未起动状态[21-22],
图10给出了50%叶展流面上的第一级转子前缘局

部放大图,当叶片溢流时,为适应高背压,前缘滞止

流线发生弯曲,使激波后至前缘这一段亚声区槽道

ABCD的扩压程度更大,导致流动冲角增加,轴向速

度及流量减小[22],并使后面级的增压能力达不到设

计压比,前后级匹配变差(图8a)。当压气机背压继续

增大,其激波脱体情况更加严重,最终导致压气机失

速。因此,第一级转子叶片气动负荷过大,导致其激

波脱体严重,是当前设计增压能力不足的主要原因。

(a)95%叶展

(b)50%叶展
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(c)5%叶展

图9 造型压气机相对马赫数分布

Fig.9ParametriccompressorrelativeMachnumbercontour

图10 50%叶展流面上第一级转子前缘处相对马赫数

分布

Fig.10RelativeMachnumbercontouroftheR1leading
edgeat50%spanwisestreamsurface

2.3 跨声转子叶片气动负荷分析

为进一步探究提升造型压气机气动性能的有效

方式,从叶片负荷系数出发,讨论第一级跨声转子叶

片气动负荷与激波结构之间的关系。叶片气动负荷

系数可表示为

ψ≈
rΔVu

ωr22mid
(5)

式(5)忽略了内漏气与轮阻损失,并假设对同一条流

线r1≈r2=r。r2mid代表叶片出口叶中截面处半径,

ω为叶片转速,ΔVu =Vu2-Vu1 为叶片扭速。可见

对于几何尺寸相近的压气机,转速和扭速是影响叶

片气动负荷的关键因素。下面分别通过改变转速和

扭速来改变叶片气动负荷,研究其与激波的相互影

响,并探究提升压气机气动性能的有效方式。
表3给出了3个工况及其气动性能计算结果,

工况1为造型机100%转速近最高效率点;工况2
几何模型与工况1相同,仅转速增大为103%设计

转速;工况3转速与工况1相同,仅进口导叶调整角

增大1.5°,即减小第一级转子扭速。结果显示通过

适当增加转速、降低扭速均可以降低第一级转子叶

片的气动负荷系数并提升其绝热效率,也有利于提

升压气机整机绝热效率。

表3 不同工况下压气机第一级转子气动性能

Table3AerodynamicperformanceofR1atdifferentcondition

工况
质量流量/

(kg·s-1)
R1负荷

系数

R1绝热

效率

整机绝热

效率

整机

总压比

1 53.85 0.481 0.883 0.847 8.72
2 56.94 0.468 0.892 0.848 9.64
3 53.55 0.473 0.890 0.850 8.70

图11为3个工况第一级转子叶片出口负荷系

数和扭速径向分布,图12为第一级转子叶片95%
叶展流面和吸力面上的相对马赫数分布。

(a)负荷系数

 
(b)扭速

图11 第一级转子叶片出口参数展向分布

Fig.11RadialdistributionofR1aerodynamicparametersof

parametriccompressor

(a)工况1 (b)工况2

(c)工况3
图12 第一级转子叶片95%叶展及吸力面相对马赫数分布

Fig.12RelativeMachnumbercontourat95%spanandsuc-
tionsurfaceofR1ofparametriccompressor
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相比于工况1,工况2在适当提升转速后,第一

级转子叶片的激波脱体程度明显减小,叶根和叶尖

区域负荷系数降低,而叶中区域负荷系数无明显变

化,扭速在叶尖区域有所降低,而在其他叶高区域有

所增加。因此适当提升转速可以明显改善其激波结

构,使得叶片气动负荷在不同叶高区域的分布趋势

发生改变,缓解叶片溢流问题。相比于工况1,工况

3适当降低第一级转子扭速,其叶片负荷系数和扭

速在全部叶高区域均降低,根据图13中级总压比的

变化情况可知,工况3除第一级总压比贡献(级总压

比除以整机总压比)降低外,其他级总压比贡献均增

大,验证了降低第一级转子叶片气动负荷有利于发

挥后面级增压潜能、改善前后级气动匹配情况,但由

于该方法没有改善第一级转子叶片气动负荷分布、
没有明显降低其激波脱体程度(图11(c)),因此整

机总压比并未得到提高(表3)。

图13 工况1与3的级总压比变化对比

Fig.13Thecomparisonofstagetotalpressureratios
betweencase1and3

综上所述,为提升造型机气动性能,尤其是提升

其增压能力,应减小前排跨声转子叶片气动负荷,从
而降低其激波脱体程度,具体应以改善叶片气动负

荷分布、缓解叶片溢流为改进方向。通过优化级负

荷分 配、叶 片 三 维 造 型、叶 型 修 型 以 及 流 动 控

制[23-25]可以实现这一目的。

3 结 论

本文提出了多圆弧叶型、多圆弧厚度分布叶型

造型方法以及修正NACA6-系列叶型造型方法,利
用NASA/GE-E3 高压压气机准三维设计结果的公

开发布数据,开展了前6.5级叶片几何参数化造型,

并利用全三维CFD模拟方法对造型机气动性能及

增压特性进行了分析,主要研究工作及结论如下。
(1)造型压气机在设计转速近最高效率点质量

流量与原型设计目标的误差为0.4%,与原型试验

结果的误差为0.6%;绝热效率与原型设计目标的

误差为1.9%,与原型试验结果的误差为0.9%;造
型压气机模拟与原型压气机试验所得总压比均低于

设计目标,本文提出的叶型造型方法能够用于多级

跨声速轴流压气机三维叶片几何参数化建模。
(2)前排跨声转子叶片气动负荷过高、激波脱体

严重,导致压气机流量及总压比降低、前后级匹配性

变差、后面级增压能力降低,是压气机设计点总压比

与目标值具有一定差距的主要原因。
(3)缓解前排跨声转子叶片溢流、改善叶片气动

负荷分布是提升压气机气动性能的有效方法,后续

将依据分析结果对造型压气机开展优化工作。
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