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摘要：高性能叶轮机是驱动先进航空发动机 /地面燃气轮机发展的核心技术，为明

晰叶轮机技术发展问题与趋势，在相关文献调研基础上，从基元叶栅、展向积叠、端区处

理、精细化设计以及全局观念等方面出发，概要分析阐述了中国叶轮机全 3维叶片技术

继续发展的要点与突破口，指出全面综合最大折转亚声速叶栅、允许分离超声速叶栅、

弱化激波叶栅、掠弯参数化积叠、叶身 /端壁融合等基础研究成果并结合伴随方法进行

精细化设计的负荷最大化技术，再辅以 3维空间、非定常流动、细节关联等全局观念下

派生的技术是全 3维叶片技术的重要发展方向。未来全 3维叶片将注重全 3维空间流

线曲率的良好控制。
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Trend of Full Three-dimensional Blading Techniques for High
Performance Turbomachinery
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Abstract: High performance turbomachinery is essential to advance the development
of aeroengine and industry gas turbine. In order to clarify its problems and trends, some main aspects of full three-dimensional blading
techniques were presented, including cascade elements, spanwise stacking, endwall treatment, detail design and global view point, etc.
An important research direction was pointed out, which integrates the research results in subsonic cascade with high turning angle,
supersonic cascade with limited separation, reduced shock cascade, spanwise stacking with sweep and bow, blended blade and endwall,
and detailed design with adjoint optimization, and again combined with techniques derived from global viewpoint about unsteady three-
dimensional turbomachinery flow. In order to seek good control, full three-dimensional streamline curvature would be the focus of blade
design in the future.
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0 引言

面向不断挑战极限的先进航空发动机 /地面燃

气轮机发展需求，近百年来，在机理认识持续深化、理

论创新与设计方法不断突破支持下，叶轮机技术稳步

提升。然而在中国，叶轮机技术仍然是航空发动机 /

地面燃气轮机发展滞后的若干瓶颈之一[1-3]，体现在全

3维叶片的基元叶栅、展向积叠、端区处理、精细化设

计以及全局观念等方面仍然存在诸多问题与局限。

本文试图从上述基础层面阐释中国高性能叶轮

机全 3维叶片技术后续发展的要点和突破口。

1 基元叶栅

基元叶栅设计是形成叶轮机全 3维叶片过程的

第 1步，尽管流动 3维性会导致基元叶栅应用过程中

的偏差，但其重要借鉴作用仍不可忽视。然而，目前设

计中虽有关于流道面积比等参数的监控，但总体而

言，无论从具体造型方法还是从业已形成的思维定势

看，尤其在风扇 /压气机领域，基元叶栅设计实质倾

向为叶型设计，例如双(多)圆弧造型、任意多项式造型

等，其主要由中弧线叠加厚度分布形成，遗留了从外

流引入内流的痕迹，未真正关注基元叶栅流动与叶型
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流动的本质差别。叶型流场机制和叶栅流场机制分别

如图 1（a）、（b）所示，其中叶型流动体现为流线曲率

控制平衡下的流动，而叶栅流动则是流线曲率和扩张

（收缩）通道扩压（降压）流动的共同作用结果。20世

纪 60~80年代，国外在探索提高风扇 /压气机负荷过

程中注意到了这一点，开展了有关扩张通道的大量试

验研究[4]，2维扩压器性能如图 2所示，并形成了压气

机叶栅与扩压通道的等效方法和经验关系，成为认

识、理解风扇 /压气机流动乃至指导其设计的重要基

础。国内至今尚未自主开展叶栅与扩压通道等效研

究，虽然相关经验关系已通过国外公开文献及引进的

1维设计分析程序而有所了解，但关于其使用条件、

适用范围缺乏全面掌握，未见其应用于叶栅成形方

法，更未见在高性能叶轮机前瞻概念研究中使用。补

习叶栅与扩压通道等效研究这一课，对启动风扇 /压

气机领域的自主创新或大有裨益。

基于叶栅与扩压通道等效研究结果，除应用于风

扇 /压气机概念设计和特性评估判据之外，国外已将

相关成果引入到叶栅造型中。例如，在 PW和西门子

西屋公司，已经形成沿中弧线 3段式叶栅成形方法，

成为非常有效的叶栅初始设计工具。该方法中，前、后

段对应叶片前部和后部半覆盖区，中段对应叶片完全

覆盖区，各等效为扩张（收缩）通道，并以各段中弧线

折转角为控制参数，其选取经验即结合了叶栅与扩压

通道等效研究成果。在国内邵卫卫[5]初步尝试了亚声

大折转叶栅 3段式造型，实现了来流马赫数 MaI0.8、

折转角达 60毅的高性能叶栅设计，但该工作尚未基于
扩压通道等效建立相关经验。如能深化此研究，预期

将能支撑亚声大折转叶栅设计方面取得突破。

高负荷风扇 /压气机中超声速叶栅设计一直是

难点，尤其其中激波问题不可回避。对此，除通过掠叶

片而降低激波引起的负面效应外，更常见的是，研究

者们通常不愿意超越 Pearcy准则，即波前法向马赫

数 MaN<1.27～1.3，以免激波 /附面层干扰后形成所

谓附面层大尺度开式分离而急速恶化性能。但实际设

计中，设计师却常突破此极限，已经成功实现来流马

赫数 MaI达 1.6～1.7的工程实践。这意味着，之前一

些学者认为的开式分离在超声速叶栅中很难存在。容

易理解，激波后，随着分离尺度变大，主流流动逐步加

速，但终究存在声速截面限制（有时以激波阵列方

式），分离区不再会扩大，而是迅速与主流区掺混至亚

声速。已有试验结果证明了这一点，例如 NASA37转

叶 90%展高、50%栅距处马赫数流向分布 [6]如图 3所

示，激波后流动加速至声速附近然后扩压至亚声速。

基于此，未来建立允许有限分离超声叶栅设计方法是

有前景的方向。最近的允许有限分离超声叶栅流动结

构初步建模研究[7]表明，一定来流马赫数 MaI下的允

许有限分离超声叶栅性能紧密依赖于波前附面层厚

度、关键点通道面积比以及稠度。

（a）叶型(翼型)流场机制
———离心力场

（b）叶栅流场机制———离心
力场 +扩压通道

图 1 叶型与叶栅的物理机制差异

图 2 2维扩压器性能[4]

图 3 NASA37转叶叶尖Ma流向分布[6]
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图 5 裕度与基元压气机展

向积叠的关系

季路成：高性能叶轮机全 3维叶片技术趋势展望

高负荷高压涡轮单级

化是涡轮部件发展趋势之

一。为提高涡轮级负荷，只

有提高折合转速和出口马

赫数 2条途径。考虑到材

料、工艺和寿命条件限定，

不断提高涡轮出口马赫数

可能是实现高负荷涡轮级

的惟一出路。高压涡轮技

术发展与典型激波结构演

化如图 4所示，事实上，高压涡轮级已经由早期的导

叶、转叶全亚声发展至现今高压导叶或转叶单一叶排

超 /跨声，并正向导叶、转叶全部超 /跨声发展，超声

涡轮叶栅设计成为必备技术，随之而来激波问题便成

了重要门槛。Denton[8]曾指出，涡轮中超跨声速流动带

来严重不良后果：尾缘复杂激波系、激波 /附面层相

互作用造成损失。而这在当今涡轮出口速度更高、出

口气流角更大、轴向间距更短等情况下变得更具挑战

性：流向相邻 2个叶片通道内可能同时存在 2个喉

道，加之运行过程中叶排间还会形成临时气动喉道，

即沿流向会非定常地同时形成 2～3个喉道，可能导

致涡轮流动不稳定或剧烈损失，这是迄今仍未见诸公

开文献研究的涡轮流动新特征。另一方面，高压涡轮

热负荷已处高位，多道激波及其运动成为主要的高频

阶跃激振源，使高周疲劳风险加大，是高负荷超 /跨

声涡轮工程应用的掣肘因素。总而言之，激波以自身

损失、激波 /附面层干扰损失、多喉道非稳态流动主

导气动性能；以恶劣热环境下激波 /叶排干扰、多喉

道非稳态流动导致叶片承受高周应力而主导涡轮结

构完整性，并最终反映到涡轮部件的寿命及可靠性，

说明“激波现象及弱化激波方法”已经成为超声涡轮

叶栅继而涡轮叶排负荷最大化过程绕不过去的“坎”。

除上述以外，在基元叶栅方面，叶栅详细参数化

与叶栅定制、前缘形状、表面处理等也是值得深入研

究的方向。

值得注意，基元叶栅研究成果仅在流道收缩不

大、不采用大掠、弯设计时可以信赖，而尤其当今，一

旦处在高负荷全 3维叶片造型下，其意义仅在于提供

接近合理的初始设计以及布局基元流场的规律。

2 展向积叠

在完成基元叶栅初步设计后，接下来需要采用

掠、弯 2个空间自由度进行展向积叠形成 3维叶片。

20世纪 40年代末，掠自由度最早由借鉴外流引

入超跨声风扇 /压气机，并于 1963年由 Smith [9]给出

严格定义。然而，由于对机翼与叶轮机流动内在区别

缺乏关注，导致掠叶片技术在经历概念探索、超跨声

后掠研究、超跨声叶片前掠研究、亚声叶片适度掠 4

个阶段的漫长发展历程，直到 2000年左右才发展成

熟。这期间，关于掠叶片机理的阐述层出不穷。纵观之

下，几乎是“激波强度降低”、“激波附面层干扰减弱”、

“二次流动改善”、“叶尖泄漏减弱”等定性解释，对指

导设计改进却意义不大。而国外公开文献仅公布掠叶

片子午形状和前缘掠角无量纲分布的处理方式，多使

业界误判这就是掠叶片技术的全部内涵。文献[10]在

总结国内外研究后，给出“掠是展向各基元叶栅逆 /

顺流向相对位错积叠的几何自由度”的定义，并指出：

“掠”依靠基元叶栅流向

位错改变各“基元压气

机”工况重新展向匹配而

影响性能，如图 5所示，

而积累适合自身设计工

具和习惯的掠叶片参数

化经验，特别是前缘、尾

缘、重心积叠线掠角分布

等参数经验，是掌握“掠”

技术的根本途径。在国

内，尽管少数研究者和设计师依靠丰富的工程经验反

复优化也获得了性能良好的掠叶片设计，但迄今仍未

建立叶片掠参数化经验，未形成可靠传承的规程化的

技术。因此，面向不同流量系数、负荷系数风扇 /压气

机转叶和静叶设计开展掠叶片参数化研究、获得掠叶

片参数经验(分别针对最高效率、最大裕度、抗畸变等

目标)等是未来展向匹配方面的一类研究重点。

Filippow和王仲奇[11]于 1964年首次提出弯叶片

技术，之后该技术相继在涡轮、风扇 /压气机中获得

成功应用。但是，一直以来存在困扰的是，如何弯？正

弯还是反弯？弯的尺度多大？事实上，鉴于叶片展向各

区域流动特征的差异，采用弯自由度进行统一描述并

非合适。弯叶片流道横截面尾缘轴向投影如图 6所

示，从图中可见，叶片流动在展向分为端区和主流区。

在端区，流动以叶表附面层、端壁附面层交汇为主要

特征，其可能引起的角区分离是关注点；而在主流区，

图 4 高压涡轮技术发展与
典型激波结构演化
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（b）倾斜叶栅（吸力面与下端
壁夹角 120毅）

图 8 倾叶片中展吸力面 /压力面流线子午投影

（a）直列叶栅

流动以叶表附面层及其

汇集的尾迹为特征，从尾

缘看，尾缘越短(最短为径

向线)损失越小。因此，未

区分端区和主流区流动

特征和流动主控机理的

不同是弯叶片概念复杂

化的主要原因。

实际上，针对端区

弯，Smith[9]早在 1963年定

义的二面角 (同时定义了

掠)具有重要指导意义，只是自提出之日起，相关文献

并未透露二面角的使用方法和调控经验。文献[12]从

角区等效附面层推导出发，得到控制二面角的规律，

并提出叶身 /端壁融合技术，对端区弯给出了更好的

补充，可能是未来控制端区流动的基本出发点，这将

在下节进行深入讨论。

至于主流区弯，倾叶片的研究更能说明问题[13]。

超声倾斜叶栅典型展高静压弦向分布、倾叶片中展吸

力面 /压力面流线子午投影分别如图 7、8所示，图中

分别展示了取自文献[14]的超声叶栅倾斜下不同展高

静压分布和亚声速大折转叶栅倾斜的中展流线走向。

可以看出从图中可见，在主流区，倾斜通过叶片径向

力影响流线曲率、流片形状等，从而使叶栅流场在展

向发生变化，形成不同截面等效对应不同“工况”的局

面。因此，“弯”是展向各基元叶栅垂直于流向相对位

错积叠的几何自由度，通过施加径向叶片力导致流面

翘曲继而改变各“基元压气机”工况重新展向匹配而

影响性能，在这个意义上看，掠、弯内涵是基本相同

的，有异曲同工之妙。

综上所述，掠、弯积叠通过改变各“基元压气机”

对应工况的展向匹配而改变性能。要用好这 2个空间

自由度就必须建立掠弯参数化经验，尤其要掌握掠弯

改变“工况”的量化准则。同时表明，在 3维叶片环境

下，基元叶栅设计结果仅是参考，需谨慎使用。

3 端壁处理

叶轮机流动受端壁区附面层影响而复杂化，并严

重影响性能。因此，多年来关于其流动机理和调控措

施层出不穷、演绎不断。其中不乏出现了处理机匣、非

轴对称端壁等发挥过作用的技术。然而，这些技术是

否具有端区处理的全局性呢？首先，如果设计中正确

使用了掠、弯技术以改善展向匹配、改善叶尖区流向

负荷分配，以及采取合理的流向负荷分布，那么，风扇

/压气机裕度可能在不采取复杂的处理机匣技术情况

下而得到保证；其次，非轴对称端壁着重控制端壁横

向二次流，并未从原理上抑制更为有害的角区附面层

交汇和堆积，如果能有效控制角区附面层交汇和堆

积，则可能不需要非轴对称端壁技术。

针对这方面，外流领域给予了很好启示：翼 /身

融合以及潜望塔 /船身融合技术以类似倒圆的方式

成功地降低了飞行器和潜艇的阻力。究其实质是很好

地处理了 2个固壁附面层交汇问题。叶片 /端壁交汇

角区也是固有存在，且由于吸力面附面层的主导地

位，吸力面角区通常会发生分离，形成气动堵塞，造成

气动损失。那么，能否类似外流所做实施叶身 /端壁

融合设计？在此设想下，基于角区附面层为叶表、端壁

附面层交汇的物理认识和二面角定义，文献[12]建立

了角区等效附面层模型，如图 9所示，并由此得出：

（1）二面角越小，等效 2维附面层越易分离，角区越易

分离；（2）二面角沿流向递减才有可能发生角区分离；

二面角变化梯度绝对值越大，角区越容易分离；二面

角较小区域，可承受的二面角流向变化梯度较小；（3）

控制二面角的空间范围以附面层厚度尺度为基准等

（a）直列叶栅 （b）倾斜叶栅（吸力面与下端
壁夹角 105毅）

图 7 超声倾斜叶栅典型展高静压弦向分布

图 6 弯叶片流道横截面尾缘

轴向投影
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结论。继而指出二面角原理的 3种应用方式如图 10

所示。在此基础上，文献[15]进一步提出叶轮机叶身 /

端壁融合设计技术（简写为 BBEW技术），并以业界

公知具有根部角区分离的 NASA67转叶为例，初步数

值验证了该技术在全工况范围内的有效性[16]。实施该

技术的端区叶片外貌、等熵效率特性对比和尾缘近轮

毂处的极限流线比对分别如图 11～13所示。而从国

外叶轮机 CFD软件功能及部分叶轮机实体照片如图

14所示，或许国外已将此作为秘而不宣的技术，唯独

尚不清楚是否理论上将倒圆和 BBEW区分开来。

值得说明的是：叶

身 / 端壁融合（BBEW）

技术与弯叶片、倒圆

（fillet）2 类技术有本质

区别。首先，弯叶片技术

强调靠叶片力控制压力

梯度继而控制二次流，

而 BBEW基于二面角原

理，主要控制附面层交

汇导致分离的趋向；弯叶片通过周向位移叶片基元来

实现，BBEW则是沿交汇区以不同曲率半径曲面衔接

叶片与端壁，可协调调节二面角流向分布；BBEW强

调区分端区和主流区间流动控制机理的差异，具有明

确的实施尺度范围准则，即最小曲率半径在当地附面

层厚度尺度。对比倒圆，BBEW沿流向最小曲率半径

变化，出发点是调控流动，而倒圆一般沿叶片周长曲

率半径不变且出发点是避免应力集中、增强强度。尽

管近年来国内外正在关注倒圆影响，并已经发现其于

气动性能的损益[17-18]，但尚未形成具有理论指引的主

动应用。尤其是前缘倒圆、弯叶片、非轴对称端壁的综

合利用技术 [19-20]以及 BBEW所带来的根区结构增强

（a）增大二面角角度方式

（c）控制二面角流向梯度方式

图 10 二面角原理的 3种应用方式

季路成：高性能叶轮机全 3维叶片技术趋势展望

图 11 原型与 BBEW改型端区叶片外貌

叶片表面 叶片表面

（b）增大最小曲率半径方式

图 12 等熵效率特性对比（地面）

（a）原型 （b）BBEW改型

图 13 NASA67尾缘近轮毂处的极限流线对比

图 14 EJ200第 1级

压气机根部

（叶片与端壁连接曲面曲率存

在流向变化）

图 9 角区附面层等效模型

13



航 空 发 动 机 第 39卷

图 15 5级压气机优化前后结果

让研究者们更加坚信：BBEW可广泛应用各类型叶轮

机，是高负荷叶轮机叶片 3维造型的 1个必然方面。

对此，下一步的问题是，如何实现端区全 3维曲面造

型与现有设计过程结合，形成完美构造端区流动曲率

的全 3维端区处理技术。

4 精细化设计

当今高性能叶轮机研制面临下述局面：工况指标

和学科性能指标渐多、设计参数数目日渐庞杂，这内在

地要求高性能叶轮机设计必须走向精细化设计之路。

基于反问题方法开展设计一直是尝试精细化设

计的重要努力。在通流设计取得成功之后，研究者陆

续开展了叶栅反设计、3维叶片反设计研究，其中

Drela[21]的叶栅反设计方法、Dang[22]的渗透壁面 3维反

方法取得了较大进展，能够实现以给定压强分布为目

标的叶栅、叶片设计。然而，应用这类反问题方法又面

临如何给出合理流向、展向压强分布的现实问题。对

此，一些研究者试图对压强分布进行参数化，通过遍

历各种压强分布而筛选工程可用的设计方案。这无异

于把几何参数优化（正问题优化）问题替代为气动参

数优化（反问题优化）问题。这个意义上看，给定性能

目标而直接快速求出 3维叶片几何这类纯粹反问题

或许永远无解，而反问题优化则与正问题优化殊途同

归了，显现不出任何反问题方法的优势。3维反问题

方法因而呈现停滞不前的局面。

另一方面，回顾迄今为止的设计过程，可以发现，

调整进出口构造角（或攻角和落后角）、厚度分布、展

向积叠等参数形成 3维叶片并经 CFD分析验算的人

工优化模式依然是主流，并且一直为有经验的设计师

所依赖。然而，在寻求更优结果的精细设计过程中，这

种方法越来越显现局限：设计参数偏少，人为选择难

以遍历设计参数空间，工作量大、周期长。因此，针对

高性能叶轮机，依靠计算机优化进行精细化设计是必

然趋势。但是，常规优化方法，如遗传算法、响应面法、

模拟退火法及古典梯度法等，其优化工作量随参数数

目呈几何级数或指数型增长，与精细化设计需要参数

众多的特点具有内在矛盾性。计算量不随参数数目变

化的优化方法因而成为精细化设计技术发展的重要

突破口。

伴随（Adjoint）方法 [23-24]正是这样的方法：针对微

分方程控制的优化问题，伴随方法只需求解 1套控制

方程及 1套规模相同的伴随方程就能求出目标函数

对任意参数的导数，从而实现计算量与设计变量数目

近乎无关。与此同时，如果把给定压强分布作为目标

函数，使用伴随方法也可以获得通常所说的反问题

解，能够实现正问题优化与反问题解的完美统一。

伴随方法的上述优势使其一经提出便备受重视，

直到今天仍是发展重点。例如，欧盟第 7框架计划已经

安排 aboutFLOW项目，到 2016年底前，学术、工程化、

企业齐头并进、互相支撑，系统开展 Adjoint方法的前

瞻研究与工程开发、应用。在内流领域，历经 1990年代

以后 Ioll[25]、Liu[26]、He[27]的发展，终于实现了多排叶轮机

伴随优化，并正向多学科优化方向努力[28]，取得了较好

效果。在国内，西交大、北航、北理工均开展了叶轮机

伴随优化研究工作，其中北理工已初步实现多排叶轮

机气动优化 [29-30]。在最近针对 5级压气机的优化工作

中，通过多级环境下仅优化修改第 1级静叶，在已完成

人工优化设计基础上实现 0.5个百分点的效率收益，5

级压气机优化前后结果其流场对比如图 15所示。

针对精细化设计，伴随方法具有如此优势，那么

后续发展方向是什么？（1）鉴于参数化方法直接决定

优化结果，应深入开展叶轮机 3维叶片参数化方法研

究；（2）伴随方法本质上是梯度方法，因而其优化结果

具有局域性，通过初值和参数域界定或结合其它优化

方法确保解的全局性是重要工作；（3）面向实施非定常

设计以综合解决气动 /气弹 /噪声问题，需要开发非定

常伴随方法；（4）目前伴随方法仅针对几何参数，面向

更广泛的气动设计，需要至少以气动参数约束方式实

现包含放气、吹吸气、排间静压分布、环量分布等在内

的气动参数优化；最后，随着应用渐多，会积累诸如“假

解”等新问题，需要不断完善并积累使用经验。

14
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（a）3种轮毂子午形状 （b）实施轮毂修型前后的
分离区

图 17 轮毂修型技术

图 16 子午流线曲率

综上所述，面对伴随方法计算量与设计变量数目

几乎无关的性质以及叶轮机日益复杂精细导致常规

优化方法很难满足需求的现状，需要国家拿出国外长

期支持 CFD发展的决心支持伴随方法研究。果能如

此，我国叶轮机技术将能实现重要进步。

5 全局观念

鉴于流动的复杂性，在叶轮机发展史上，曾不得

已历经各种简化、分解研究，积累了关于流向 /展向

负荷分配和间隙泄漏、二次流动、角区分离等现象的丰

富认识与调控经验，促进了叶轮机技术飞速发展。但也

因此落入割裂全局联系的思维惯式，缺乏 3维空间、非

定常流动以及细节关联等全局观念，成为继续提升叶

轮机技术水平的重要障碍。

5.1 3维空间观念

叶轮机发展史上，无论是将其复杂 3维流动分解

成 S1、S2流面族，还是将 3维叶片成型分解为系列基

元叶栅展向积叠，均支撑取得了巨大成功。然而，久而

久之，以 2维观念割裂地看待叶轮机 3维空间成为思

维惯式，体现为常常忽视 S1与 S2流线曲率关联、忽

视基元叶栅流管厚度流向变化。

实际上，叶轮机流动表现为全 3维流线曲率控

制，叶轮机设计即是 3维流线曲率的设计。而鉴于直

接 3维曲率设计的困难，以往是在 S2通流设计和基

元叶栅设计中分别进行的。其中，S2通流设计中如实

体现了流线曲率控制；在基元叶栅方面，则仿效外流

翼型并或许结合流通面积监控，流线曲率影响却时常

得不到主动考虑。更严重的是：很少主动以基元叶栅

与子午流动关联为出发点寻求更优性能。以超跨声转

叶尖部为例，子午流线曲率如图 16所示，通常，我们

仿照国外先例采取斜壁机匣，并且理解为这样的进出

口密流比会降低损失。不

错，但许多情况下这仅是

原因之一，仅掌握这一点

可能无法实现斜壁机匣

的完美效果：近尾缘附近

如果再存在恰当的流线

大曲率折转，则尖区可能

等效于通过流线曲率所

产生的离心力场被“拖”

在低背压工况，从而达到

类似前掠的裕度拓宽效果。因此，紧密关联 S1与 S2

流线曲率才能更好掌控全 3维流动。前面述及的叶身

/端壁融合技术虽是关注角区附面层的产物，却可能

是叶片 3维流线曲率设计的新开端。

忽视基元叶栅流管厚度流向变化是缺乏 3维空

间观念的另一表现。基元叶栅设计在 2维空间进行，

使人们容易关注栅向宽度流向变化而忽视基元叶栅

流管厚度流向变化的影响。这导致对轮毂修型等技术

的误解以及延误了初始叶栅（叶片）的恰当设计筛选。

对比轮毂修型技术效果如图 17所示。对于该技

术，曾经被认为直接来源于外流中“跨声面积律”，但

却根本不同。实际上，它多见用于转叶根部，而这一区

域常是为满足强度要求而使用大厚度叶型的区域，但

大厚度叶型的使用导致叶栅栅距沿流向经历先收后

扩，这对于根区亚声扩压过程极为不利，结合流线曲

率变化、径向平衡会导致其它区域流动分离，如图 17

（b）所示锥形轮毂情形。既然由于结构强度要求而产

生的收扩通道问题在回转面内无法解决，那么仍可以

向展向(基元流管厚度方向)要空间：只要就根部流管

而言，其流通面积（近似为当地栅距×当地流管厚度）

沿流向单调扩张即可。以此为出发点，轮毂下凹位置

与深度就有了基本参考。

当前涡轮叶片设计也存在忽视基元流管厚度变

化的现象：在系列圆柱回转面上生成叶型继而插值形

成 3维叶片。子午流道扩张小情况下，这种作法有足

够的精度，而一旦存在较大子午流道扩张，这种方法

将导致叶型关键设计参数选取存在较大偏差，尤其对

于给定设计流量的超跨声涡轮，从而会延误初始叶栅

（叶片）的恰当设计筛选。

关注 S1与 S2流线曲率关联、关注基元叶栅流管

厚度流向变化，真正建立全 3维观念是巩固和发展叶

轮机技术的基本要求。

季路成：高性能叶轮机全 3维叶片技术趋势展望 15
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5.2 非定常流动观念

随叶轮机负荷、结构、寿命、噪声等综合性能要求

日渐苛刻，定常流动理论和设计方法愈加显现局限。

这种背景下，遵循学科内在发展规律，回归非定常流

动观念，实施非定常设计成为叶轮机领域研究热点，

并主要体现在 2个方面：（1）基元叶栅非定常设计；

（2）全 3维叶片非定常设计。

针对前者，首先最受关注的是排间间距影响，其

中，关于气动性能影响的研究存在截然相反的结论：

以 Tan[31]等为代表的“缩短间距降低损失”，以 Dawes[32]

等代表的“缩短轴向间距使流动非定常性增强而增加

损失”，这意味着气动上存在最佳排间间距，而综合振

动、噪声、流动稳定（多喉道问题）因素建立间距选择

经验关系更显重要，尽管未见公开文献述及，但现实

的工程实践表明，国外已经建立了这样的经验。1990

年代中期后，叶栅非定常设计又出现 2个重要新进

展，即先后发现的“沉寂效应”（Calming Effects）[33-34]和

“时序效应”（Clocking Effects）[35-36]，已经获得证实均能

带来气动效率收益。进入 21世纪初，研究者更关注如

何利用叶轮机流动固有非定常属性提高叶轮机性能
[37]，提出了非定常自然流型、耦合流型概念[38]。基于上

述进步，文献[39]将这些反映和利用非定常流动环境

的基元叶栅设计技术总称为非定常流型技术。

针对全 3维叶片非定常设计，2003年，文献[40]提

出了缘线匹配技术，如图 18所示。该技术以先前定常

设计体系忽略了非定常流动相位展向匹配这一缺陷为

突破口，以协调叶轮机相邻叶片前、尾缘线空间相对位

置为手段，寻求气动、气弹 /振动性能、气动噪声及涡

轮热环境管理多目标优化。初步的数值研究[41-42]表明：

尽管由于转捩、湍流模型等不确定性因素而未见气动

性能收益，但不同缘线匹配确实导致叶片所受激振

力、气流脉动动能产生很大差别，对应能够带来强迫

振动和噪声抑制收益。值得关注，最近发布的 CFM公

司 LEAP-X 发动机新闻

和宣传片中宣布，其高压

涡轮采用了新型抑振技

术，结合公布的高压涡轮

转叶（如图 19所示），无

论从前面还是侧面看，其

叶片均呈现 S型，具有缘

线匹配的典型外在特征。

由此可以推断，其高压涡轮级已采用了缘线匹配技

术。实际上，非定常流型技术是 2维层面的，必须经过

展向积叠而成为高效叶片技术，这等同于“非定常流

型必须通过缘线匹配而对实际叶片设计产生作用”。

不仅如此，缘线匹配还能调节各展向非定常流型所获

效益达到最佳。例如，3维时序效益最大化研究 [43]表

明：缘线匹配指导下，一直以来 3维比 2维时序效益

低的局面得到根本改变，3维时序效益大大提高。

非定常流型、缘线匹配是叶轮机非定常设计的标

志性技术，其中缘线匹配处主导地位：非定常流型最

终总要通过缘线匹配实践应用，并由缘线匹配保障其

实施效果。因此，深入研究、善用非定常设计，秉持非

定常流动观念，实现向非定常流动要综合“效益”而非

单独气动“效率”,可能带来新的突破。

5.3 细节关联观念

工程实际中，全 3维叶片还存在诸如叶尖间隙、

排间间隙等不可忽视的细节结构，它们对于叶片性能

影响是全方位的，因此，全 3维叶片设计中必须全局

地紧密关联这些细节因素。

叶尖间隙联通叶片压力面和吸力面，压差直接驱

动叶尖泄漏流动，分析和利用其对全 3维流动影响需

要关联如下几个因素：（1）主流负荷分布对泄漏影响；

（2）泄漏流动改变主流流动路径继而改变尖区做功能

力；（3）泄漏流动与主流的掺混损失；（4）泄漏流动对

于角区附面层的吹除作用，等等。文献[5]借鉴 Denton

泄漏模型详细分析了叶尖负荷分布对泄漏量、泄漏损

失影响，指出尖区后加载能降低叶尖泄漏。考虑近失

速工况，如能使负荷仍然偏向下游，则失速将被推迟，

叶尖泄漏影响能得到约束。尖部前掠改善性能主要源

于此机制，改善叶尖泄漏的尖区压强分布如图 20所

示，接近原型失速工况背压时，原型尖区最大压差处图 18 缘线匹配概念

图 19 LEAP-X发动机

高压涡轮转叶
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（a）原型 （b）前掠改型

图 20 改善叶尖泄漏的尖区压强分布(90%展高)

在前缘，而前掠改型的最大压差点仍在 40%弦长左

右，这大大改善了尖区性能。尖部片削是关联上述（1）

~（3）因素全面改善叶尖性能的尖区处理技术（如图

21所示），片削使跨叶尖压差降低而减少泄漏，减小

掺混损失；尖区加功量降低，使整个叶尖损失所占份

额降低；尖区叶片变薄使

间隙内损失降低；泄漏流

动吹除角区附面层使激波

附面层干扰减弱—转叶带

箍的弱点在于：没了叶尖

间隙流动，激波、附面层干

扰主导恶化了整个性能。

排间泄漏是另一个广泛存在于转、静间却常被忽

视的关键细节。叶轮机设计中，通常会要求通流几何

光滑，然而由于排间泄漏的存在，采取间断端壁或是

更好的选择，如图 22所示，在光滑端壁情形中，排间

泄漏导致主流受到排挤，根区气流参数发生不利于下

排叶片的变化；而在间断端壁情形，排间泄漏引入的

气动堵塞由下压下游端壁得以考虑，主流则以几乎不

受排间泄漏干扰方式流经下游叶排。建立排间泄漏流

量、对下游叶片攻角修正等的经验关系是合理确定间

断尺寸、恰当关联全 3维叶片造型的关键。

总而言之，叶轮机发展至今，新理论、新方法、新技

术已经愈来愈有限，而紧密的细节关联、全局的综合与

折衷却愈来愈重要，由此形成的设计结果也愈来愈显

现出跨越性、变革性。近年

来 CFM 公 司 研 发 的

LEAP-X发动机高压压气

机就是这样的典型案例，

其转叶外形如图 23所示，

在全面综合基元叶栅、掠

弯积叠、端区处理等方面

成果后，其叶片所显现的

全 3维性前所未有。

6 结束语

历经近百年努力，叶轮机技术飞速发展并日臻成

熟，业内研究者和从业者的疑虑却愈来愈重：叶轮机

技术未来路在何方？

作为抛砖引玉，针对叶轮机全 3维叶片技术，本

文从关于叶轮机流动的物理直感出发，逐一分解梳理

出基元叶栅、展向积叠、端区处理、精细化设计等方面

所面临的基本问题，指出全 3维叶片技术未来发展的

重要方向之一：全面综合最大折转亚声叶栅、允许分

离超声速叶栅、弱化激波叶栅、掠弯参数化积叠、叶身 /

端壁融合等基础研究成果并结合伴随方法进行精细化

设计的负荷最大化技术，再辅以 3维空间、非定常流

动、细节关联等全局观念下派生的技术。未来全 3维叶

片将是高效、光滑控制 3维空间流线曲率的形状。

梳理文中不难发现，关于高性能叶轮机技术，从来

不缺乏问题牵引，也不乏创新思想，该做的不是简单跟

踪国外的各种先进概念，而是以实际问题为牵引夯实

体现为机理认识、数据库、工具和规程的工作基础，在

此基础上进一步深入研究，一定会有扎实的自主创新。

期盼这些能成为促进业界发展的新动力。
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