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New Technologies for Axial Compressor

轴流压气机新技术探讨

远
航久航、宽速域飞行是未

来 先 进 战 斗 机 的 基 本 特

征，这要求发动机必须具

备亚声速飞行耗油率足够低、超声

速飞行推力足够大的能力。低耗油

率发动机循环参数表现出的典型特

征为高总增压比、大涵道比、高部

件效率、低风扇压比 ；而高单位推

力意味着以较小的流量（通常与进

口尺寸成正比）获得较高的推力，

这种发动机设计循环参数表现为高

涡轮前温度、高总增压比和高风扇

压比。由此可以看出，高总增压比

是兼具低耗油率和大推力能力发动

机的首要选择。

增加级数和提高级压比是提升

总增压比的两种不同途经，前者带

来质量和长度上的增加，而后者能

够使风扇 / 压气机部件减级、减重、

减长度，符合飞机对于轻质、高效

动力的迫切需求，因此是风扇 / 压气

机最重要的发展方向。提高叶尖切

线速度和增大气动负荷 ΔC
u
（转子

叶片进出口绝对速度的周向分量差，

即C
2u

-C
1u

）可以有效提升风扇 / 压气

机级压比。转子叶片叶尖切线速度

与结构和材料技术水平的发展紧密

相关，当前风扇叶尖切线速度已达

550 ～ 600m/s。在叶尖切线速度受

到限制的情况下，要继续提高压比
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就得增大气动负荷 ΔC
u
，增大 ΔC

u

意味着增大叶片的弯角或者静压升。

然而，高切线速度设计下增大叶片

的弯角或者静压升，无法避免叶片

表面、角区边界层分离，导致风扇 /

压气机效率降低、稳定工作范围变

小。采用复合掠弯、低反力度、串

列叶片和自循环吸附等风扇 / 压气机

新技术 , 有助于上述问题的解决。

复合掠弯技术
复合掠弯是指在风扇 / 压气机设计中

通过叶片的掠、弯或掠弯组合来提

高气动性能、减少强度 / 振动问题的

一种技术，本质上是通过改变叶片

形状、型面实现对风扇 / 压气机中不

利流动的控制，达到降低流动损失、

增加流动稳定性，从而提高效率、

级压比和气动稳定性的目的。

复合掠弯是叶片掠形和弯曲造

型技术的一种综合应用。在压缩系统

中叶片掠形的概念并不是将外流机

翼掠形概念简单套用。国内外学者对

此开展了大量的研究，目前普遍认为

叶片掠形是叶片在子午投影方向上的

掠，但˿有另一种理论认为掠形是叶

片前缘线三维空间的掠。

叶片掠形主要分为前掠和后掠，

不同的进口流动条件，对风扇压气

机性能的影响不同 ：亚声速流动中，

沿径向的各个基元叶型整个型线都

会对流动产生影响 ；超跨声速流动

中，激波、激波边界层相互干扰等

三维流动特征显著，性能对于基元

叶型前缘及基元叶型喉部在径向位

置更为敏感。大量研究结果表明，

叶片前掠可以提高超跨声速风扇 / 压

气机的裕度，主要原因包括 ：叶片

前缘线前掠改变了前缘激波的三维

结构、在一定程度上削弱了激波强

度，并且有效地控制了二次流动 ；

叶片前掠带来喉道与通道激波相对

位置的变化，使激波稳定位于基元

叶型喉道之后，在背压提高时，能

够有效延迟激波前推进程，从而提

高了稳定工作裕度。叶片后掠可以

提高风扇 / 压气机的效率，但激波与

喉部的相对位置比前掠更靠前一些，

因此裕度比前掠低。

值得注意的是，在分析掠形对

风扇 / 压气机性能的影响时，˿需要

考虑掠形是否带来了叶片弦长和稠

度的变化。若在掠形设计中为实现

前掠或后掠效果仅改变前缘线，在

分析掠形单独带来的效果时，就需

要将弦长 / 稠度变化和掠形的影响解

耦，而这是非常困难的 [1]。因此，一

般情况下需要保持弦长不变，通过

前、尾缘线同步移动来实现目标掠

形效果，如图 1 所示。
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与掠形不同，叶片弯曲是指通

过控制叶片积叠线在圆周方向上的

位置变化，从而实现对叶片通道内

二次流动的控制。叶片弯曲主要分

为正弯（C 形弯）、反弯（反 C 形弯）、

正 S 弯、马鞍形弯（W 形弯）等，如

图 2 所示。正弯是指叶片吸力面与端

壁夹角成钝角的弯曲，反弯则相反；

S 弯、马鞍形弯等分别指叶片积叠线

在圆周方向呈现 S 形、马鞍形等，根

据弯曲方向˿可以分为正、反两个

方向的 S 弯与马鞍形弯 ；另外有一

种叶片弯曲叫端弯，主要是通过控

制叶片根、尖截面的叶型来适应端

区流动，端弯叶片从叶片表面看˿

有一种叶片弯曲的效果。不同的弯

曲形式对流动控制的效果不同，需要

根据具体情况而定。一般情况下，叶

片正弯可以实现对端区流动的卸荷效

果，即通过弯曲作用使端区的低能流

体实现向叶片中部的迁移，可以起到

改善端区流动、延迟失速的效果（见

图3），但˿要注意到，正弯叶片在改

善端区流动的同时˿会增加叶片中部

的损失。反弯叶片˿得到了应用，参

考文献[2]在大涵道比风扇内涵道静

子叶片设计中就采用反弯的设计，取

得了较好的效果 [2]。

转子叶片的弯曲设计需要与强

度设计反复迭代。一方面转子叶片

的弯曲形式与幅度受到强度的限制，

另一方面当叶片强度设计有不足时

可以通过一定的弯曲改善。静子叶

片的弯曲设计的强度问题相对较少。

无论是对转子叶片还是静子叶片，

弯曲均会对叶片的振动特性带来一

定的影响。

复合掠弯技术在高负荷风扇 / 压

气机的设计应用表现出良好的效果。

在设计中，需要做好子午布局、叶

片三维构型和级间匹配等 3 方面的设

计。在子午布局设计时 ：一是合理

分配级压比、反力度，均衡每排叶

片负荷 ；二是根据每排叶片进口马

赫数、气流弯角及分布进行叶片排

子午掠形、流道曲率设计，并注意

流道曲率与叶片掠形相互关联。叶

片三维造型设计中，应根据通流设

计结果，综合考虑马赫数、气流弯角、

De Haller 数等气动参数，选取叶片

掠、弯形式，并在此基础上匹配最

佳攻角、落后角、挠度、厚度分布

等造型参数。级间匹配˿是复合掠

弯叶片设计中需要重点考虑的实现

要素，不同的掠弯形式会对叶片出

口参数分布造成较大的影响，其中

气流角沿径向的分布对级间匹配影

响最大，而对应基元叶型的流管流

量沿径向的分布（受到径向二次流

影响）会对叶片出口气流角造成较

大影响，因此在级间（包括叶排间）

图1   掠形与弦长的关系对比

图2   叶片弯曲示意

图3   弯曲静子叶片流动改善示意

（a）弦长改变的前掠

（a）正弯 （c）S 弯

（a）不带弧形的静子叶片

（b）反弯 （d）马鞍形弯

（d）带弧形的静子叶片

（b）弦长不变的前掠
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级入口总温较低，因此充分利用第

一级的做功能力，大幅度增加压比，

以减轻后面级级负荷。通常将第一

级设计为高负荷的跨声速级，再以

此为基础，根据第二级转子叶片入

口预旋需求，调节第一级静子叶片

出口的绝对气流角。对转子叶片入

口正预旋的选取、转子叶片出口轴

向速度的选取，要求在确保实现给

定设计负荷前提下，转子叶片的效

率较高。考虑到充分利用第一级的级

负荷能力，第一级静子叶片入口可以

设计为沿整个叶高全超声速，同时，

为有效解决静子叶片激波后的边界层

分离，在第一级静子叶片中采用边界

层抽吸或者其他流动控制技术。

流动控制增强的静子叶片设计

低反力度压气机设计将承载能

力的矛盾转移到静子叶片上。针对

高承载能力静叶设计要求，通过进

口马赫数、气动转折角等参数影响

的综合分析，确定高承载能力静子

叶片参数选取原则，利用流动控制

技术，实现静子叶片承载能力高提

升，使得低反力度压气机提升负荷

的同时，兼具高效率。

为达到高承载高效率的设计要

求，常采用吸附式静子叶片技术，

如图 4 所示。对于低反力度高负荷压

气机，静子叶片进口的马赫数和弯

角都显著增大，静子叶片通道中气

流分离无法避免，包括强激波边界

层干涉下的叶表分离和端壁角区分

离。通过静子叶片表面和端壁的吸

附，可以显著改善静子叶片的流动，

提高承载能力 [5-6]。吸附式静子叶片

须重点关注强度设计问题，主要来自

两个方面 ：超声速叶型的相对厚度普

遍低于亚声速叶型，以此为降低叶型

损失，在这种“薄”叶片上开槽吸附，

匹配时，需要重点考虑上游叶片的

落后角、下游叶片的攻角及叶片喉

道位置（受厚度分布、挠度影响）。

虽然复合掠弯技术目前已经应

用于先进风扇压气机设计中，但是

随着负荷水平进一步提升，仅单独

采用该项技术仍然难以达到目标，

低反力度、串列、吸附式等新概念主、

被动流动控制的技术融合复合掠弯

技术可以进一步提升负荷水平。

低反力度设计
提高反力度是提高风扇 / 压气机负荷

的一种常用方法 [3]，但越往负荷极限

靠近，该方法面临的转子叶片自身

负荷能力不足的问题越突出，而高

承载低反力度设计提供了一种新的

提高负荷的方法。

基本原理

在常规压气机气动设计中，为

使得级效率最高，其反力度通常在

0.5 左右。低反力度气动设计通过减

小级反力度，降低转子叶片中的逆

压力梯度，避免负荷提升导致转子

叶片气流分离，使转子叶片保持较

高的效率 ；同时将更多扩压功能转

移到静子叶片上，采取主动 / 被动流

动控制等多种手段改善静子叶片流

动，使得级负荷提升的同时效率仍

然较高。

采用低反力度设计的高负荷级

将面临两项典型的设计难题 ：一是

由于转子叶片中绝对速度的显著增

加，导致静子叶片进口全叶高绝对

马赫数大于 1.0，超出现有设计准则

的约束，设计难度陡增 ；二是将气

流折转增压的功能向静子叶片转移

后，静子叶片弯角显著增加，甚至

大于 60°，同样超出了现有的设计

准则，挑战前所未有。上述问题可

以从气动布局和静子叶片设计等方

面进行突破。

低反力度气动布局设计

降低反力度有助于减小动叶设

计难度，但是会把难度转移到静子

叶片设计上，因此反力度的取值取

决于级性能要求以及当前水平静子

叶片所能承受的最大载荷。实际设

计过程中，静子叶片采取特殊的流

动控制方式增加承载能力，并对转

子叶片、静子叶片负荷的分配进行

迭代寻优，寻找最合适的反力度。

级负荷确定后，主要采用转子

叶片轴向速度增加的方式来降低反

力度。轴向速度增加使得流道环面

面积的收缩加剧，最直观的表现就

是叶片变短，因此从子午面布局看，

低反力度压气机流道具有较强的连

续收缩性 ；另外通过机匣流道半径

沿流向逐渐降低的设计，降低转子

叶片叶尖位置的切线速度，以此降

低转子叶片尖部负荷，使转子叶片

保持较高的效率。在这两方面因素

的作用下，低反力度压气机流道呈

轮毂和机匣流道向中径迅速收敛的

形式，这与传统外径高负荷压气机

设计显著不同 [4]。子午流道的迅速

收缩还要配合叶片的小展弦比设计，

因为不论是转子叶片还是静子叶片，

气流折转角都显著增大（甚至超出

设计准则）。采用小展弦比设计，增

加叶栅通道的有效长度，可以减缓

气流折转角变化过大引起的强逆压

梯度，使叶片表面气流的分离程度

尽可能最小，保证转子叶片具有较

高的效率。

多级低反力度压气机设计中，

并不是每一级都必须采用低反力度

设计，基本原则是先前面级，再后

面级。前面级为跨声速级，且第一
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图4   吸附式超声速静子叶片

图5   串列叶片原理示意 图6   传统叶片与串列叶片后流场对比

对强度设计是一项挑战 ；压气机工作

中，静子叶片长期经受各种非定常激

励，自身强度振动问题突出，若在叶

片设置吸附结构，无疑是将矛盾更加

激化。因此需要进一步发展满足结构

完整性要求的超声速吸附结构的静子

叶片设计技术。

串列静子叶片技术同样能起到

改善流动，提升承载能力的作用。

串列叶片的研究与基元串列叶栅密

切相关。串列叶栅拥有独特的两排

单独叶栅结构（见图 5），使得在前

排叶栅边界层还未充分发展，发生

分离前，后排叶栅表面就已经通过

压力面到吸力面的喷射气流补充能

量，从而重构叶片表面边界层，达

到延迟分离、提高负荷能力。

低反力度多级压气机末级静子

叶片弯角较大、负荷较高，但进口

马赫数并不像第一级那么高，可以

采用串列叶片技术实现静子叶片的

高承载能力，保持较高的叶片排流

通能力，显著改善流动，如图 6 所示。

利用前排叶片内激波增压减速，使

马赫数降低，在全弦长叶片后端增

加一排小叶片，抑制叶片通道的气

流分离，可实现较大的气流折转角，

可用于低反力度压气机静子叶片的

设计中。

将吸附式技术、串列技术和低

反力度设计结合，是高负荷设计的

一条重要途径，目前的试验结果初

步验证了原理的可行性，在实际多

级低反力度高负荷压气机设计中，

吸附流量对压气机性能有明显影响，

甚至会导致压气机失稳，因此对降

低吸附流量到合理范围的更为深入

研究，对于该项技术在发动机中的

发展应用有着重要意义。

转子叶片自循环吸附
除了吸附式静子叶片外，自循环吸

附转子叶片˿是一种提高负荷设计

的途径。参考文献 [7] 提出了一种新

型动叶自循环吸附式系统。其转子

叶片采用空心叶片结构形式，在转

子叶片吸力面上开有叶表吸气孔，

转子叶片内部根据气动、结构和强

度要求设置气流流路，动叶顶部设

置叶顶喷气孔，叶顶喷气孔与叶表

吸气孔相连通，形成一个转子叶片

自适应流通结构。其自适应吸附原

理为 ：在转子叶片工作过程中，采

用转子叶片叶表吸气孔抽吸低能边

界层流体到叶片内部，利用转子叶

片高速旋转的离心作用，将聚集在

叶片内部流体从转子叶片叶顶喷气

孔喷出，形成一个自适应吸附式循

分离

激波

激波

狭缝流动

后排叶片

前排叶片

（a）传统叶片 （b）串列叶片

（a）传统叶片

（b）串列叶片
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环系统，同时起到转子叶片顶部封

严和减小转子叶片吸力面上分离流

动的作用，可以大幅度提高风扇 / 压

气机的增压能力和效率，相比于从

转子叶片根部或者尖部引气并且外

排的传统吸附式结构，消除了吸气

带来的流量减少，且不需要引入外

部设备，结构相对简单，具有良好

的工程应用前景。

基本原理分析

在不考虑黏性力、叶片力和子

午流线曲率变化造成加速度的前提

下，单位质量微团的受力平衡由微

团跟随叶片旋转造成的离心力项、

微团沿子午面加速度的径向分量和

静压力项维持，静压梯度主要由离

心力项和微团子午面加速度的径向

分量产生，且在叶片内腔流体流速

低及速度变化率不大的情况下，静

压力梯度主要由离心力产生。一般

情况下，离心力越大，叶片内腔中

静压越高，叶顶喷气孔处与通道内

气流的静压力差越大。在叶片主流

通道内同样存在着由离心力等主导

的静压平衡流动，转子叶片叶尖间

隙 内 沿 轴 向 ˿ 存 在 一 定 的 静 压 升

高，只有当自适应流路喷气孔内的

总压高于对应位置叶尖间隙内静压

时，才可形成自适应吸附 / 喷气的驱

动力，且静压差越大，驱动力越强，

喷气气流加速越多，从而获得更高

的喷气速度，叶尖封严和叶表流动

控制的效果才越好。

自循环分析

转子叶片自循环流路的设计主

要包括吸附槽、叶顶喷气孔和叶片

内部空腔等 3 部分。吸附槽合理的位

置应处于激波后边界层刚发展起来

的极大值位置附近，该位置使得吸

附槽能较好地控制下游边界层的发

展。叶顶喷气孔的角度和弦向位置

对性能提升效果有直接的影响。喷

气角度在圆周方向的变化会对扩稳

效果产生影响，当喷气方向与叶片

旋转方向相反时，喷气扩稳的效果

最好。根据基本原理和数值模拟的

分析，喷气孔的弦向位置应该靠近

前缘为宜。叶片内部空腔的设计，

可以根据吸附孔的要求灵活调整，

但应注意满足叶片的强度设计要求。

参考文献[7]完成了跨声速转子

叶片自适应流路的设计，并进行了数

值模拟验证。采用自适应吸附后，高

负荷风扇的稳定裕度得到有效改善。

自适应吸附技术在实际应用中

仍然面临一些问题 ：为了保证强度

通常希望在叶片最厚的位置设置吸

附槽，但最大厚度位置和激波边界

层发展的起始位置较难统一 ；对于

不同负荷水平的风扇，吸附结构能否

使得激波在叶片通道中的位置始终固

定，仍需要开展研究，一旦激波位置

移动，吸附效果会大幅度降低。

结束语
在高性能发动机的指标要求不断提

高的形势下，压气机设计向高负荷

增压设计发展不断加速，但仍面临

许多未知与挑战。目前，国内外科

研机构取得的研究成果揭示了各先

进技术的优势特性，初步验证了将

其用于轴流压气机的可行性，许多

研究工作非常超前，但极限负荷下

很多机理仍不清晰。工程上不仅要

求设计点气动性能达标，还要求满

足全飞行包线内气动热力需求，更

加强调效率、加减速性、气动稳定

性和间隙控制的重要性，更加关注

叶片振动对高周疲劳寿命影响等，

因此上述技术的应用需要进行更多

的研究和分析。此外，变循环、智能、

柔性等新概念应对新需求的态势已

经显现，结合小展弦比掠弯、串列、

自循环吸附技术创新发展，是未来

压缩系统技术发展的一个重要的方

向。                                           

（曹志鹏，中国航发涡轮院，研

究员，主要从事航空发动机压气机

设计）
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