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摘　 要:为了研究叶片破损对压气机内部流场的影响机理,本文针对带有破损的跨音速压气机叶片进行气动性能

变化规律和机理研究。 通过 NASA
 

rotor
 

37 实验结果验证了计算方法的准确性,利用数值仿真研究了叶片破损对压

气性能的影响规律,并对 2 种典型工况下叶片破损前后的流场结构进行对比分析,探讨引起性能变化的具体原因。
研究表明:叶片破损会导致压气机的压比降低 0. 663

 

1%、绝热效率降低 0. 787
 

7%,且压气机的稳定裕度降低更为

明显。 叶尖破损主要对叶顶流场结构产生影响,使叶顶区域泄漏流增强,当其与激波相互作用时,通道内产生了流

动堵塞和流动损失。 本文研究成果可为实际服役中的航空发动机特性评定提供理论参考。
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Abstract:The
 

change
 

rule
 

and
 

mechanism
 

of
 

the
 

aerodynamic
 

performance
 

of
 

transonic
 

compressor
 

blades
 

with
 

damage
 

are
 

studied
 

to
 

investigate
 

the
 

effect
 

of
 

blade
 

damage
 

on
 

compressor
 

performance.
 

The
 

accuracy
 

of
 

the
 

calcu-
lation

 

method
 

is
 

verified
 

by
 

the
 

results
 

of
 

the
 

NASA
 

rotor
 

37
 

experiment.
 

The
 

influence
 

rule
 

of
 

blade
 

breakage
 

on
 

compressed
 

air
 

performance
 

is
 

investigated
 

through
 

numerical
 

simulation.
 

The
 

flow
 

field
 

structure
 

before
 

and
 

after
 

blade
 

breakage
 

under
 

two
 

typical
 

working
 

conditions
 

is
 

then
 

compared
 

and
 

analyzed
 

to
 

explore
 

the
 

specific
 

causes
 

for
 

performance
 

changes.
 

The
 

results
 

show
 

that
 

the
 

pressure
 

ratio
 

and
 

adiabatic
 

efficiency
 

of
 

the
 

compressor
 

de-
crease

 

by
 

0. 663
 

1%
 

and
 

0. 787
 

7%,
 

respectively,
 

and
 

that
 

the
 

stability
 

margin
 

of
 

the
 

compressor
 

decreases
 

more
 

obviously.
 

The
 

tip
 

damage
 

mainly
 

affects
 

the
 

structure
 

of
 

the
 

tip
 

flow
 

field
 

and
 

enhances
 

the
 

leakage
 

flow
 

in
 

the
 

tip
 

area.
 

When
 

it
 

interacts
 

with
 

shock
 

waves,
 

flow
 

blockage
 

and
 

flow
 

loss
 

occur
 

in
 

the
 

channel.
 

The
 

findings
 

of
 

this
 

study
 

can
 

provide
 

a
 

theoretical
 

reference
 

for
 

the
 

performance
 

evaluation
 

of
 

aircraft
 

engines
 

in
 

actual
 

service.
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　 　 压气机是影响航空发动机性能的关键部件之

一,其气动力特性会受到叶片的几何形状影响[1] 。
若叶片存在加工误差、发生腐蚀磨损或者受到外物

冲击损伤均会产生几何缺陷,从而影响压气机的性

能。 压气机叶片加工误差不可避免,在一定程度上

影响了压气机的气动性能[2-4] 。 耿少娟等[5] 以 1. 5
级压气机为对象,通过测量叶片叶型数据得到加工

误差分布特征,采用三维数值模拟方法在设计流量

点研究了轮廓度误差对压气机转子和级性能的影

响。 研究发现叶片加工误差对压气机堵塞流量、全
流量范围内的压比和效率均有影响。 郭正涛等[6]

采用人工神经网络预测了加工误差对叶栅气动性能

和角区气动稳定性的影响并发现了加工误差的影响

与所处的工况有关,与设计工况相比,近失速工况下

气动稳定性对于加工误差更加敏感,并且前缘和吸

力面型线的加工误差对损失影响较大。 叶片在高

压、高速和潮湿空气的冲刷下会发生腐蚀磨损,导致

叶片表面粗糙度、叶型发生改变,进而使得流量、压
比效率等发生变化[7-9] 。 卢明亮[10] 使用改变叶型
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尺寸的方法通过数值模拟方法发现叶片腐蚀后的压

气机性能出现了一定程度的衰退。 李冬[11] 得出腐

蚀后叶顶间隙变化对效率的影响更为明显,且压气

机性能衰退中效率衰退最为严重、流量次之、压比最

小。 对于航空发动机叶片来说,硬物冲击造成的几

何损伤不可恢复。 压气机叶片前缘不仅最易冲击受

损,同时也是影响气动性能的较为敏感因素,会对内

部冲击结构、边界层发展和叶型损失产生显著影

响[12-14] 。 赖安卿[15]通过数值仿真方法发现前缘损

伤会导致叶尖区域激波后移,叶中区域分离涡损失

增大,从而效率降低,同时减小压力面静压,导致压

气机的压比下降。 Li[16] 以前缘尖端弯曲的叶片为

研究对象,进一步了解了轴流压气机旋转失速时的

流动特性以及叶片损伤对喘振裕度的影响。 吴

娜[17]通过数值仿真计算了硬物损伤出现在叶片前

缘和顶端时对气动性能的影响,发现损伤缺口(形

状为 r= 5d,深度小于 4
 

mm)在前缘叶尖时进出口总

压比几乎没有变化,进出口总压比会随缺口深度增

加而明显减小。
本文以跨音速压气机转子对研究对象,采用数

值仿真方法探究叶片破损对压气机性能的影响,并
针对叶片破损前后压气机的内部流场改变进行对比

分析。

1　 物理模型及仿真方法

1. 1　 模型结构与方法验证

　 　 NASA
 

rotor
 

37 作为典型跨音速压气机转子被

广泛应用到叶轮机械领域
 

CFD
 

代码的测试中,本文

以此为原模型进行仿真计算,其叶片数目为 36,设
计转速 17

 

188
 

r / min,设计压比 2. 106,设计流量

　 　

20. 19
 

kg / s[18] ,更多参数与实验结果可参考文献[19]。
本文选择 Numeca 软件中的 Autogrid5 模块进行

网格划分,如图 1 所示,对近壁面网格进行局部加

密,保证第 1 层网格 y+ <5 以适用于所选湍流模型。
数值仿真采用

 

Numeca 软件中的 FineTurbo 模块进

行单通道定常计算,假定工质为理想可压缩气体,湍
流模型设置为 Spalart-Allmaras 模型,进口边界条件

给定总温
 

288
 

K,总压 101. 325
 

kPa,进气方向为轴

向;出口边界给定平均出口静压,通过逐步增大平均

出口静压的方式来计算得到压气机特性曲线;叶片

表面和固壁均采用无滑移边界条件和绝热壁面

条件。
为了综合考虑计算效率和精度,对网格数量进

行了无关性验证。 网格数分别为:网格 1(25 万)、
网格 2(65 万)、网格 3(105 万)、网格 4(140 万)。
由图 2 中的不同网格数下压气机特性曲线对比可

知,100%设计转速下,105 万网格可以达到计算要

求,并再将峰值效率工况点和近失速工况点的模拟

值与实验值进行对比,发现误差均不超过 3. 5%,见
表 1,因此本网格的计算结果具有一定的可信度。

图 1　 rotor
 

37 网格示意

Fig. 1　 Mesh
 

structure
 

of
 

rotor
 

37

图 2　 压气机特性曲线对比

Fig. 2　 Compressor
 

characteristics
 

line
 

comparison

　 　 为进一步验证数值仿真结果,图 3 给出了峰值

效率工况点出口总压比和总温比随展向高度变化的

规律曲线,发现两者变化趋势吻合,虽然仿真值相比

实验值存在一定偏差,但误差在合理范围内。 图 4

给出了仿真与实验结果的 95%叶高处马赫数对比

图,可以看出无论是在峰值效率工况还是近失速工

况,压气机内部流场变化一致且数值结果接近,激波

发生位置与泄漏流的流向吻合度较高。

·327·
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综上所述,可以在此原模型的基础上,进行后续

研究工作。
表 1　 rotor

 

37 实验值与本文数值模拟值

Table
 

1 　 Experimental
 

values
 

of
 

rotor
 

37
 

and
 

numerical
 

simulation
 

values
 

in
 

this
 

paper

参数
峰值效率工况点

效率 / %
峰值效率

工况点压比

近失速工况点

流量 / (kg / s)
实验值 87. 60 2. 056 19. 25
模拟值 86. 33 2. 125 18. 67

1. 2　 破损叶片模型处理

　 　 经对外物损伤的特征分析发现,叶片进、排气边

上部多出现小尺度的缺口损伤,进气边叶尖区域常

出现大尺度缺口损伤[20] 。 本文类比某型航空发动

机转子叶片实际破损情况[21] ,简化破损模型为图 5
所示,是将 rotor

 

37 原型在叶顶前缘位置进行宽度

和高度均为 7. 5
 

mm 的三角形缺口破损,通过数值

仿真方法来考察叶片破损对压气机性能和内部流场

的影响。

图 3　 数值模拟与实验的压比和效率特性

Fig. 3　 Pressure
 

ratio
 

and
 

efficiency
 

characteristics
 

of
 

numerical
 

simulation
 

and
 

experiment

图 4　 95%叶高相对马赫数云图

Fig. 4　 Contour
 

of
 

Mach
 

number
 

at
 

95%
 

blade
 

span

图 5　 叶片原型与破损模型几何结构

Fig. 5　 Sketch
 

of
 

origin
 

and
 

the
 

broken
 

blade

2　 破损叶片仿真结果及分析

2. 1　 总体性能分析

基于流量可将压气机的稳定裕度 SM 为:
SM = (mDEmNS / mDE) × 100% (1)

式中: mNS、mDE 分别为压气机近失速工况点和设计

工况点的质量流量。
压气机设计工况点流量为 20. 19

 

kg / s,根据计

算结果可知叶片破损前后的近失速流量分别为

18. 67
 

kg / s 和 19. 05
 

kg / s,代入式(1)可知叶片破损

后压气机稳定裕度由 7. 53% 降至 5. 65%,下降了

25. 0%。 图 6 为压气机叶片破损前后的工作特性曲

线对比,叶片发生破损使得工作特性曲线下移,工流

量范围缩短,压气机各工况点的总压比和绝热效率

都呈现降低趋势。 由计算结果可知,叶片破损后峰

值效率工况点压比由 2. 005
 

6 降低为 1. 992
 

3,下降

了 0. 663
 

1%;效率由 86. 33%下降为 85. 65%,下降

了 0. 787
 

7%。 近失速点流量由 18. 67
 

kg / s 上升为

19. 30
 

kg / s, 提 高 了 3. 333
 

5%; 堵 塞 点 流 量 由

20. 76
 

kg / s 降低为 20. 64
 

kg / s,下降了 0. 58%。 结

·427·
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合以上数据和图 6 可知,叶片破损导致了压气机气 动性能衰退,其中对稳定裕度的影响更对显著。

图 6　 破损后压气机特性曲线

Fig. 6　 Broken
 

compressor
 

characteristic
 

line

2. 2　 内部流场分析

　 　 图 7 给出了 100%设计转速、2 个典型工况下,
叶片原型和破损模型的出口总压比沿叶高分布曲

线。 可以看出峰值效率工况和近失速工况下,叶片

破损后在全叶高范围内的出口压比均呈降低趋势,
最大衰退值可达 0. 097,且这种降低的趋势由叶顶

向叶根延伸且程度减弱,这表明破损模型对压气机

性能造成衰退的影响主要集中在叶顶部分。 根据破

损位置及形状,可首先推断出叶顶压比降低的原因

之一是由于叶顶弦长减小导致对气流的做功能力减

弱,而其他更深层次的原因需后续对叶顶流场进行

详细分析。

图 7　 转子出口总压比沿叶高分布曲线

Fig. 7　 Total
 

pressure
 

ratio
 

along
 

with
 

the
 

span

　 　 图 8 给出了破损模型在峰值效率工况点和近失

速工况的子午面密流分布,其中密流 Density-V 定义

为轴向速度与密度的乘积,反映了压气机的通流能

力,其数值降低幅度较大处即为失速最易发生的位

置。 结合图 8(a)和( b)可知,从峰值效率工况到近

失速工况,叶顶位置的密流下降最多,可以判定失速

会首先在叶顶发生;同理,叶片破损对稳定裕度的影

响也主要是由于对叶顶流场结构产生了更为明显的

改变。
图 9 给出了 100%设计转速时,2 典型工况下

的 98%叶高马赫数分布。 叶片在 2 个工况点下于

破损位置处都产生了高马赫数区,且叶片的附面

层厚度都有所增加,通道内产生的堵塞区域和后

部尾迹区域范围均变大,致使流动损失的增加,从
而造成了压气机效率的降低。 对比破损前后的近

失速工况图,可知破损模型的吸力面侧激波位置

较原型发生了前移且激波强度增大,导致附面层

提前分离,压力面的低马赫数流动区域也明显增

大。 由于进口处的激波位置越靠前,激波强度越

大,压气机的流动稳定性越差,所以叶片破损使得

压气机的稳定裕度减小。
图 10 给出了转子叶片在 98%叶高处叶片表面

静压系数分布曲线,吸力面与压力面的静压差可以

反映叶型的负荷情况。 对峰值效率工况分析可知,
前 30%弦长范围内,破损使得叶片的静压系数有所

下降,且吸力面下降更为严重,表明破损位置附近的

叶片静压差增大,负荷增大,泄漏流增强;后 30%弦

长范围内,叶片的负荷受到破损的影响较小。 对近

失速工况分析可知,压力面的静压系数基本未受破

损影响,而吸力面在前 25%弦长范围内的静压系数
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明显下降。 再综合分析 2 个工况下吸力面的压力阶

跃位置可知,破损叶片导致了吸力面的压力阶跃提

前,即激波位置向前缘移动。 由此可见,叶片破损对

吸力面侧流场产生的影响比压力面侧更深。

图 8　 子午面密流分布

Fig. 8　 Distribution
 

of
 

Density-V
 

at
 

the
 

meridional
 

plane

图 9　 98%叶高相对马赫数云图

Fig. 9　 Contour
 

of
 

Mach
 

number
 

at
 

98%
 

blade
 

span

图 10　 静压系数沿弦长分布

Fig. 10　 Static
 

pressure
 

coefficient
 

along
 

the
 

chord

　 　 针对吸力面侧流场展开分析,图 11 给出了叶
片破损前后的吸力面极限流线图。 在峰值效率工
况下,破损模型的顶部区域流线不再平行于上端
壁面且流动不均,出现了径向流动(图中 A 区) ,同
时叶顶尾部的流线也受到了一定影响;附面层分
离线的起始位置上移(图中标号 a 处) ,分离线后
的流线弯曲曲率变大,分离涡强度有所增加,可以
分析出破损模型的气流流动损失较大,这也是其
最高效率数值低于原模型的原因之一。 在近失速
工况下,叶尖破损产生的涡分布进一步加大,对叶
顶尾部流动的影响加深;可明显看出叶片上部的

分离线产生扭曲,叶顶和 60% ~ 80%叶高的分离点
位置(图中 C 区)都有一定程度上的向后移动,其
中顶部的分离点位置后移最严重。 虽然叶顶激波
位置向尾缘移动降低了激波附面层分离损失,但
线后附面层内低能流体的回流堆积在了叶顶(图
中 B 区) ,其与主流汇聚后被带走,加大了流动阻
塞和流动损失。

在跨声速压气机中,其损失和工作稳定性主要
受叶顶泄漏流以及泄漏涡与激波的相互作用所影
响。 图 12 给出了转子叶片原型和破损模型的叶顶
泄漏流流线分布。 可见,破损处由于叶顶间隙加大
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导致叶顶泄漏涡范围增加,且泄漏流向下游流动过

程中,速度逐渐降低,打到相邻叶片压力面后发生二

次泄漏也加剧。 在峰值效率工况,原模型和破损模

型的叶尖前缘泄漏流与主流作用生成的泄漏涡强度

都比较低,对压气机的稳定性没有显著性影响;而在

近失速工况,分析 2 个模型的叶顶流线可知,通道激

波的阻滞作用将泄漏涡破碎,叶尖前半部分的压力

面附近形成了大面积低速区域;叶尖吸力面后半部

分因激波导致的强逆压梯度使附面层进行分离,之
间的相互作用将流道堵塞,造成压气机失速。 相对

于原模型,破损模型由于叶尖前缘发生损伤而产生

了十分强烈的激波,激波会导致前缘存在低速回流

区,但由于破损后叶顶前半部分间隙有所增加,泄漏

流会变得更强,可将吸力面侧的低能流体团吹走,但
泄漏流在叶顶位置处引入了泄漏涡,使附近位置流

动变得复杂化。

图 11　 吸力面极限流线分布

Fig. 11　 The
 

limit
 

streamline
 

on
 

the
 

suction
 

side

图 12　 叶顶泄漏流流线分布

Fig. 12　 Distribution
 

of
 

leakage
 

flow
 

streamlines
 

across
 

the
 

tip
 

clearance

　 　 图 13 给出了近失速工况下叶片破损前后的子

午面相对总压分布,可发现叶顶位置都存在着由泄

漏涡(见图 12(b))造成的大范围低相对总压区,该
区域从叶片前缘处起,逐渐沿如前所述的泄漏涡轨

迹向通道下游发展。 由于叶片破损导致叶顶泄漏涡

强度加大,所以其顶部破损位置处产生了很大的低

压区,进一步说明了叶顶破损导致流场恶化且总压

损失十分严重。

图 13　 子午面相对总压分布

Fig. 13　 Contours
 

of
 

relative
 

total
 

pressure
 

at
 

meridional
 

plane
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　 　 对最高效率点进行分析,图 14 给出了叶片破损

前后不同流向截面叶顶位置处的熵值分布云图,发
现原模型和破损模型在叶顶区域的熵值均较大。 经

对比发现,破损模型在 95%叶高以上的破损位置更

是出现了局部高熵区,靠近尾缘区域也存在较大面

积的高熵区,其位置主要对应着附面层的分离区和

叶片的尾迹区,由此可知叶片破损后存在着分离损

失、尾迹损失和掺混损失较多;同时,压气机内部的

熵增也会造成温比的上升,进而降低了压气机整体

的效率。

图 14　 不同流向截面熵值分布

Fig. 14　 Distribution
 

of
 

entropy
 

on
 

different
 

streamwise
 

planes

3　 结论

　 　 1)转子叶片破损会导致压气机的气动性能衰

退,基于流量的压气机稳定裕度降低,且对稳定裕度

产生的影响比对压比和效率的影响更为显著。
2)叶片破损主要改变了叶顶和吸力面附近的

流场结构,进而导致压气机性能发生改变,且压气机

的失速会首先发生在叶顶处。
3)叶尖破损导致全叶高范围内的增压能力下

降,且距离破损位置越远受到影响越小。
4)叶尖破损增强了叶顶的泄漏流动,其与叶片

通道内的激波发生相互作用,导致泄漏涡破碎,产生

了堵塞现象和流动损失。

参考文献:
[1] 贺孝涛,

 

闫庆安.
 

某型发动机压气机叶片对性能的影响
分析[J] .

 

海军航空工程学院学报,
 

2015,
 

30(3):
 

241-
247.
HE

 

Xiaotao,
 

YAN
 

Qingan.
 

Inpact
 

analysis
 

a
 

certain
 

type
 

of
 

engine
 

compressor
 

blade
 

on
 

performance
 

analysis[J] .
 

Jour-
nal

 

of
 

Naval
 

Aeronautical
 

and
 

Astronautical
 

University,
 

2015,
 

30(3):
 

241-247.
[2] 程超,

 

吴宝海,
 

郑海,
 

等.
 

叶片加工误差对压气机性能
的影响[J] .

 

航空学报,
 

2020,
 

41(2):
 

623237.
CHENG

 

Chao,
 

WU
 

Baohai,
 

ZHENG
 

Hai,
 

et
 

al.
 

Effect
 

of
 

blade
 

machining
 

errors
 

on
 

compressor
 

performance [ J] .
 

Acta
 

aeronautica
 

et
 

astronautica
 

sinica,
 

2020,
 

41 ( 2 ):
 

623237.
[3] 高丽敏,

 

蔡宇桐,
 

曾瑞慧,
 

等.
 

叶片加工误差对压气机
叶栅气动性能的影响[ J] .

 

推进技术,
 

2017,
 

38 ( 3):
 

525-531.

GAO
 

Limin,
 

CAI
 

Yutong,
 

ZENG
 

Ruihui,
 

et
 

al.
 

Effects
 

of
 

blade
 

machining
 

error
 

on
 

compressor
 

cascade
 

aerodynamic
 

performance[ J] .
 

Journal
 

of
 

propulsion
 

technology,
 

2017,
 

38(3):
 

525-531.
[4] 郑似玉,

 

滕金芳,
 

羌晓青.
 

叶片加工超差对高压压气机
性能影响和敏感性分析[ J] .

 

机械工程学报,
 

2018,
 

54
(2):

 

216-224.
ZHENG

 

Siyu,
 

TENG
 

Jinfang,
 

QIANG
 

Xiaoqing.
 

Sensitivi-
ty

 

analysis
 

of
 

manufacturing
 

variability
 

on
 

high-pressure
 

compressor
 

performance [ J] .
 

Journal
 

of
 

mechanical
 

engi-
neering,

 

2018,
 

54(2):
 

216-224.
[5] 耿少娟,

 

张小玉,
 

丁林超,
 

等.
 

转子叶片加工误差对
1. 5 级跨声速压气机气动性能的影响[ J] .

 

推进技术,
 

2021,
 

42(1):
 

139-148.
GENG

 

Shaojuan,
 

ZHANG
 

Xiaoyu,
 

DING
 

Linchao,
 

et
 

al.
 

Effects
 

of
 

rotor
 

blade
 

manufacturing
 

variability
 

on
 

1. 5
 

stage
 

transonic
 

compressor
 

aerodynamic
 

performance[J] .
 

Journal
 

of
 

propulsion
 

technology,
 

2021,
 

42(1):
 

139-148.
[6] 郭正涛,

 

楚武利,
 

晏松,
 

等.
 

加工误差对压气机叶栅气
动性能及稳定性影响的数据挖掘[J] .

 

推进技术,
 

2022,
 

43(3):
 

141-153.
GUO

 

Zhengtao,
 

CHU
 

Wuli,
 

YAN
 

Song,
 

et
 

al.
 

Data
 

min-
ing

 

on
 

effects
 

of
 

manufacturing
 

error
 

on
 

aerodynamic
 

per-
formance

 

and
 

stability
 

of
 

compressor
 

cascade[ J] .
 

Journal
 

of
 

propulsion
 

technology,
 

2022,
 

43(3):
 

141-153.
[7] KURZ

 

R,
 

BRUN
 

K.
 

Degradation
 

in
 

gas
 

turbine
 

systems
[C] / / Proceedings

 

of
 

ASME
 

Turbo
 

Expo
 

2000:
 

Power
 

for
 

Land,
 

Sea,
 

and
 

Air,
 

Munich,
 

2014.
[8] 曹磊.

 

盐雾腐蚀条件下燃气轮机压气机性能衰退研究
[D].

 

哈尔滨:
 

哈尔滨工程大学,
 

2015.
CAO

 

Lei.
 

Study
 

on
 

performance
 

degradation
 

of
 

the
 

gas
 

tur-
bine

 

compressor
 

under
 

salt-spray
 

corrosion
 

conditions[ D].
Harbin:

 

Harbin
 

Engineering
 

University,
 

2015.
[9] BRUN

 

K,
 

NORED
 

M,
 

KURZ
 

R.
 

Particle
 

transport
 

analy-
sis

 

of
 

sand
 

ingestion
 

in
 

gas
 

turbine
 

engines[ J] .
 

Journal
 

of
 

·827·



第 4 期 王忠义,等:叶片破损对压气机性能的影响

engineering
 

for
 

gas
 

turbines
 

and
 

power,
 

2012,
 

134(1):
 

1.
[10] 卢明亮.

 

盐雾腐蚀对压气机性能影响的研究[ D].
 

哈
尔滨:

 

哈尔滨工程大学,
 

2013.
LU

 

Mingliang.
 

Research
 

on
 

the
 

effects
 

of
 

salt
 

spray
 

corro-
sion

 

on
 

the
 

compressor
 

performance[ D]. Harbin:
 

Harbin
 

Engineering
 

University,
 

2013.
[11] 李冬,

 

王永华,
 

阎青钦,
 

等.
 

基于非线性约束模型的发
动机部件性能衰退研究[J] .

 

海军航空工程学院学报,
 

2012,
 

27(3):
 

301-307.
LI

 

Dong,
 

WANG
 

Yonghua,
 

YAN
 

Qingqin,
 

et
 

al.
 

Re-
search

 

on
 

the
 

engine
 

component
 

performance
 

deterioration
 

based
 

on
 

nonlinear
 

constraint
 

model[J] .
 

Journal
 

of
 

Naval
 

Aeronautical
 

and
 

Astronautical
 

University,
 

2012,
 

27(3):
 

301-307.
[12] 宋寅,

 

顾春伟.
 

叶片前缘形状对压气机气动性能的影
响[J] .

 

工程热物理学报,
 

2013,
 

34(6):
 

1051-1054.
SONG

 

Yin,
 

GU
 

Chunwei.
 

Effect
 

of
 

leading
 

edge
 

shape
 

on
 

the
 

aerodynamic
 

performance
 

of
 

compressor[ J] .
 

Journal
 

of
 

engineering
 

thermophysics,
 

2013,
 

34 ( 6 ):
 

1051 -
1054.

[13] GIEBMANNS
 

A,
 

BACKHAUS
 

J,
 

FREY
 

C,
 

et
 

al.
 

Com-
pressor

 

leading
 

edge
 

sensitivities
 

and
 

analysis
 

with
 

an
 

ad-
joint

 

flow
 

solver[ C] / / Proceedings
 

of
 

ASME
 

Turbo
 

Expo
 

2013:
 

Turbine
 

Technical
 

Conference
 

and
 

Exposition,
 

Tex-
as,

 

2013.
[14] HERGT

 

A,
 

KLINNER
 

J,
 

STEINERT
 

W,
 

et
 

al.
 

The
 

effect
 

of
 

an
 

eroded
 

leading
 

edge
 

on
 

the
 

aerodynamic
 

performance
 

of
 

a
 

transonic
 

fan
 

blade
 

cascade [ C ] / / Proceedings
 

of
 

ASME
 

Turbo
 

Expo
 

2014:
 

Turbine
 

Technical
 

Conference
 

and
 

Exposition,
 

Dusseldorf,
 

2014.
[15] 赖安卿,

 

谭燕,
 

李世林.
 

压气机叶片边缘磨损对其性
能的影响研究 [ J] .

 

计算机仿真,
 

2020,
 

37 ( 5 ):
 

20-24.

LAI
 

Anqing,
 

TAN
 

Yan,
 

LI
 

Shilin.
 

Research
 

on
 

influence
 

of
 

edge
 

wear
 

on
 

transonic
 

compressor
 

blade
 

performance
[J] .

 

Computer
 

simulation,
 

2020,
 

37(5):
 

20-24.
[16] LI

 

Y
 

L,
 

SAYMA
 

A.
 

Effects
 

of
 

blade
 

damage
 

on
 

the
 

per-
formance

 

of
 

a
 

transonic
 

axial
 

compressor
 

rotor[ C] / / Pro-
ceedings

 

of
 

ASME
 

Turbo
 

Expo
 

2012:
 

Turbine
 

Technical
 

Conference
 

and
 

Exposition,
 

2013:
 

2427-2437.
[17] 吴娜.

 

缺口型硬物损伤对叶片强度及气动性能的影响
研究[D].

 

南京:
 

南京航空航天大学,
 

2019.
WU

 

Na.
 

Research
 

on
 

influence
 

of
 

notched
 

foreign
 

object
 

damage
 

on
 

strength
 

and
 

aerodynamic
 

performance
 

of
 

blade
[D]. Nanjing:

 

Nanjing
 

University
 

of
 

Aeronautics
 

and
 

As-
tronautics,

 

2019.
[18] REID

 

L,
 

MOORE
 

R.
 

Design
 

and
 

overall
 

performance
 

of
 

four
 

highly
 

loaded,
 

high
 

speed
 

inlet
 

stages
 

for
 

an
 

ad-
vanced

 

high-pressure-ratio
 

core
 

compressor [ R].
 

NASA
 

Technical
 

Reports,
 

1978.
[19] SUDER

 

K
 

L.
 

Blockage
 

development
 

in
 

a
 

transonic,
 

axial
 

compressor
 

rotor [ J] .
 

Journal
 

of
 

turbomachinery,
 

1998,
 

120(3):
 

465-476.
[20] 潘辉.

 

叶片外物损伤的特征分析及模拟试验研究[D].
 

南京:
 

南京航空航天大学,
 

2012.
PAN

 

Hui.
 

Research
 

on
 

damage
 

characteristics
 

and
 

simu-
lation

 

test
 

of
 

foreign
 

object
 

damage
 

of
 

blade[D]. Nanjing:
 

Nanjing
 

University
 

of
 

Aeronautics
 

and
 

Astronautics,
 

2012.
[21] 孙智君,

 

刘荣,
 

刘国良.
 

压气机转子叶片掉块断裂分
析[J] .

 

理化检验(物理分册),
 

2016,
 

52(12):
 

878-
883.
SUN

 

Zhijun,
 

LIU
 

Rong,
 

LIU
 

Guoliang.
 

Fracture
 

analysis
 

on
 

compressor
 

rotor
 

blades [ J ] .
 

Physical
 

testing
 

and
 

chemical
 

analysis
 

( physical
 

testing),
 

2016,
 

52 ( 12):
 

878-883.

本文引用格式:

王忠义,赵佳,张晶,等.
 

叶片破损对压气机性能的影响[J] .
 

哈尔滨工程大学学报,2024,45(4):722-729.
WANG

  

Zhongyi,
 

ZHAO
  

Jia,
 

ZHANG
  

Jing,et
 

al.
 

Effect
 

of
 

blade
 

breakage
 

on
 

compressor
 

performance[ J] .
 

Journal
 

of
 

Harbin
 

Engineering
 

University,
2024,45(4):722-729.

·927·


