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跨音弯掠风扇转子叶片的气动弹性剪裁
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【摘要】　跨音风扇进口级增压比的进一步提高,主要受两方面的制约,一是效率,二是气动弹性失

稳。这两个因素与转子流场中的激波和激波诱导的大尺度分离紧密相关。激波结构又和转子叶片

前缘空间曲线形状直接联系。因此,如何精心设计转子叶片前缘空间曲线形状来控制激波结构,就

成了当代风扇气动力学的前沿,并导致风扇弯掠空气动力学概念的出现。在具体设计中,此问题可

称之为气动与气动弹性综合剪裁。本文简述综合剪裁中的一个组成部分,即气动弹性剪裁问题,并

对一个单级风扇转子叶片给出实例。
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1　引　言

　　增加风扇的级增压比对于提高军用涡扇发动机的推重比有重要意义。级增压比的进一步

提高,主要受到以下两方面制约。一是转子叶尖切线速度提高将导致激波增强,激波ö边界层干
扰诱导大尺度分离多为开式分离,将影响效率。二是转子叶尖切线速度与级压比的提高将会受

到气动弹性失稳的制约。对于军用跨音风扇说来,气动弹性失稳的主要发作形式是失速颤振。

例如 F- 100- PW - 100风扇在研制过程中就出现过失稳颤振故障。级压比为 210量级的高

通流跨音进口级 (H T FC)在折合转速 0175～ 0185 之间出现失速颤振,并为此而修改设计[1 ]。

从表面上看,上述两个制约因素分别属于气动性能与结构完整性范畴。事实上却都与转子流场

中的 3D 激波和激波导致的大尺度分离密切相关。对于失速颤振发作说来,激波的存在与强度

对转子叶片表面非定常压力分布有重大影响,并因而影响气动弹性稳定性[2 ]。除上述直接影响

之外,由于激波ö边界层干扰诱发大尺度开式分离流。分离区内外流场对于叶片微幅振荡响应
不同,对于诱发失速颤振发作也具有重要影响[3, 4 ]。

针对着转子流场中的激波结构,为了进一步提高级增压比,主要存在着两类不同的设计哲

理。一类是追求实现转子无激波流动[5, 6 ]。另一类则认为转子流场中的激波与机翼或风扇静子

流场中激波所起作用不尽相同,因为转子流场中的激波对于工质的加功增压起着重要的有利

作用,所以不宜追求转子无激波流动。但与此有利作用的同时,激波ö边界层干涉诱发的开式分
离流又对于效率和气动弹性稳定性具有明显不利影响。于是在设计过程中应通过工程准则对

于转子流场激波强度进行判别与控制[7, 8 ]。从当前发展趋势来看,后一类设计哲理看来更为现



实些。事实上,影响转子激波强度的量不仅是波前相对M a 数。例如当使用文献[ 5- 7 ]所建议

的 3D 激波模型时,由于激波曲面的三维形状,波前相对速度矢量在激波曲面法向的投影将直

接决定着激波的强度[9 ]。激波曲面的三维形状又和转子叶片前缘空间曲线的形状和位置直接

联系在一起。但是,在传统气动设计与造型过程中,转子叶片前缘空间曲线的形状是作为稠度

或弦长沿径向分布等几何参数选择、基元造型和沿径向积迭等设计步骤的综合结果而被接受

下来的。并没有把它作为影响气动性能的重要设计变量而纳入到设计体系之中。直到 90年代

公开发表的弯掠转子叶片设计,此种状态仍没有明显变化。

通过一系列研究工作,人们开始认识到转子叶片前缘空间曲线的重要性。因此,如何通过

精心设计转子叶片前缘空间曲线的形状以达到控制 3D 激波结构的目的,就成了当代风扇气

动力学的前沿,并导致风扇弯掠空气动力学概念的诞生。看来,这应是风扇弯掠空气动力学内

涵的实质[10 ]。在具体气动设计与造型体系中,我们进一步将这一内容命名为气动与气体弹性

综合剪裁。由于篇幅所限,本文仅简述综合剪裁中的一个组成部分,即气动弹性剪裁问题。

2　弯掠空气动力学对于强度和振动的影响

　　在美国国防部“关键技术计划”第 14项“吸气式推进”中,关于风扇和压气机的气动研究,

居首位的就是“后掠空气动力学”。经分析后,在文献[ 11 ]中改称为“弯掠空气动力学”。对于空

军飞行任务,此项技术可使战斗机起飞重量减轻 419%。对于海军飞行任务, 可使航程增加

2014% [12 ]。由文献[ 12 ]表 4～ 6可见,在表上所列出的各项技术中,弯掠空气动力学气动设计

技术是收益最高的。

如引言中所述,弯掠空气动力学主要针对风扇流场的激波结构。从数学模型角度来看,这

意味着对于形状复杂的三维转子叶片可用一组关键几何参数组合来代表。每一组合与气动参

数在一起,也就控制着转子流场中的三维激波结构[9, 10 ]。在传统的风扇气动设计与造型体系

中,由于未能对于转子叶片前缘空间曲线的形状和位置给予足够重视,也就无法把激波结构与

几何参数组合之间的关键充分体现。正由于这一原因,如何将转子 3D 激波结构与关键几何参

数组合相关联,就成了当代跨音风扇所面临的主要改进方向。

从结构动力学角度来看,问题可做如下提法。为使风扇的级压比进一步提高,需要精心设

计转子叶片前缘空间曲线的形状。为了有效地控制叶根附近的静强度,需要把着眼点放在基元

图 1　转子基元重心积迭线示意图

重心积迭曲线形状上。这就意味着,

如何使基元重心积迭曲线在 r - z

平面内的投影呈后掠或前掠、在 r

- Η平面的投影呈后弯或前弯来获
取性能上的增益,但同时又能保证

转子的结构完整性?

这一改进将使设计自由度增

加、气动性能获得增益是可以预期

的。然而,不可避免地导致结构动力

这方面的形势严峻。众所周知,转子

叶片形状与诸基元沿叶高积迭方式

密切相关。传统上各基元重心是沿
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偏心径向线来积迭的。加上转子叶尖切线速度与级压比都较低,在静强度和振动方面的形势尚

不特别严重。但现在需对于转子叶片前缘空间曲线的形状与位置加以控制,于是转子基元重心

积迭线在 r- z 平面内具有掠形,在 r- Η平面内则有弯曲 (图 1)。于是基元重心积迭线由偏心

径向线变成一条空间曲线。从气动性能角度固然增加了设计自由度,但对于静强度具有的不利

影响是明显的。对于失速颤振发作的影响,从非定常气动角度审视是有利的,但从结构动力学

角度分析就较复杂,难以得出定性分析结论。总之,在传统气动设计与造型方法中,失速颤振已

给级压比在 1160量级的风扇带来很多麻烦。当代风扇进口级的级压比在 210以上,而且有更

高的叶尖切线速度,失速颤振发作的危险是不能掉以轻心的。

3　转子叶片的气动弹性剪裁

　　对于跨音弯掠风扇,气动与气动弹性综合剪裁的主要目标是实现更高的级增压比而又不

致使效率下降,同时又受到不发生失速颤振的气动弹性稳定性制约。其具体含义是对于代表每

个具体设计方案的一组关键几何参数组合,都给出与之对应的 3D 激波结构描述,并进而具体

计算出 3D 激波强度与损失的数值。当改变设计方案时, 3D 激波结构随之改变。这样就把通流

气动设计与叶片造型过程和 3D 激波强度直接关联在一起。在规定级压比和叶尖切线速度的

前提下,对各种设计方案的反复剪裁将会朝着获取最高的级效率方向逼近。此外,剪裁过程必

将导致气动弹性稳定性形势的变化,满足气动弹性稳定性的约束条件是不可缺少的。对于这一

约束条件的具体实施过程,称之为气动弹性剪裁。为了实施气动弹性剪裁,必须能够对于风扇

失速颤振发作进行预测。

美、俄等国对于跨音风扇失速颤振发作的工程预测都建立在经验法基础之上[13 ]。然而,对

于级压比超过 210的单级风扇,我们还缺乏有关经验数据。采用CFD 方法预测失速颤振发作

将是进一步发展的方向。但尚未见用CFD 方法在风扇级特性图上给出失速颤振预测边界的详

细报道。

基于上述,在预测失速颤振发作时,我们选用了变形激盘法。这是一类建立在气动基本方

程组基础上的半经验性方法。由于计算时间很短,便于在综合剪裁过程中使用,可以快捷地了

解到某一设计方案是否存在失速颤振发作的危险。尽管多年前我们就开展了对于跨音风扇失

速颤振发作的预测[14 ] ,但当时的工程背景针对设计点级压比在 1160 上下,叶尖切线速度在

400 m ös上下的常规跨音级。本文所讨论的当代风扇进口级,其级压比将在 210以上,叶尖切

线速度应在 500 m ös量级,所以需对于文献[ 14 ]中介绍的变形激盘法进行如下修改。

在预测失速颤振发作的变形激盘法中,是以气动阻尼 ∆aero为负值或总阻尼 ∆Ε为负值作为

气动弹性失稳的标志的。过去国际上一直沿用一个叶片排中的叶片间相角为常数基本假设。这

将意味着同一叶片排中各叶片的气动阻尼数值相等即颤振同时发作,而这是不符合真实情况

的。目前我们所用的方法已改为叶片排中的叶片间相角为变量[15, 16 ]。于是在一个叶片排N 个

叶片中可以计算出有N f < N 个叶片具有负气动阻尼值。这样一来, (N f < N ) ◊ 数值也可对于

气动弹性稳定性给出另一个定量指标。特别是在综合剪裁过程中, ∆aero数值处于零值附近的临

界状态,指标 (N f < N ) %将是一个更为敏感的判别指标。

前已述及,气动与气动弹性综合剪裁的最为本质特征是通过转子叶片前缘空间曲线的形

状和位置来控制 3D 激波曲面的形状和 3D 激波强度。这在气动弹性剪裁中也应当相应地反映

出来。具体体现为 3D 激波损失系数随转子叶片前缘空间曲线形状的变化。此外,反映大尺度
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分离的指标如转子出口落后角等也在方法中予以反映。图 2 (a)表示一个叶片排全部叶片中的

最小气动阻尼随激波损失系数变化。由图可见,激波强度增加将导致气动弹性失稳的趋势增

图 2　激波强度对于叶片气动弹性稳定性的影响

强。图 2 (b)表示同一叶片排中叶片具有负气动阻尼的个数N f 随激波损失的变化。所计算的

是H T FC 转子,叶片数N = 20 [17 ]。

4　一个单级风扇转子叶片的气动弹性剪裁

　　算例为本实验室的一个单级风扇实验件。转子外径 440 mm ;进口轮毂比 014;转子叶片数
14 片。设计点处的级增压比超过 210;空气流量 2510 kgös。其设计哲理主要是认为转子流场
中激波的存在对于加功增压具有有利作用,因而不追求无激波设计。但必须控制 3D 激波的有
害作用,为此提出了相应的工程控制准则,即文献[ 7 ]中所提的“三分准则”。根据上述哲理,气
动与气动弹性综合剪裁所获得的最终结果是一组小展弦比和适度后掠的转子叶片。转子叶片
吸力面和压力面上 3D N - S数值模拟得到的等M a 数分布图如图 3所示。

图 3　转子叶片表面数值模拟等M a 分布图

如前所述,转子叶片各基元积迭成型时,由传统的偏心径向线作为基元重心积迭线,发展
成为一条任意空间曲线。通过基元积迭线的掠角和弯角来控制此空间曲线的几何形状,进而控
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表 1　单级风扇转子的折合速度与攻角关系

折合速度 216° 310° 315° 415° 510° 611° 714°

1185
9

- 911×10- 4

9

- 9133×10- 4

9

- 9176×10- 4

9

- 1106×10- 3

9

- 1111×10- 3

9

- 1120×10- 3

9

- 1132×10- 3

2115
10

- 512×10- 4

10

- 6113×10- 4

10

- 7150×10- 4

8

- 1104×10- 3

8

- 1113×10- 3

8

- 1133×10- 3

8

- 1160×10- 3

2130
> 0

2

- 4165×10- 6

2

- 3124×10- 4

5

- 7106×10- 4

5

- 9137×10- 4

8

- 1128×10- 3

9

- 1177×10- 3

2148
> 0 > 0 > 0

3

- 4124×10- 4

5

- 8188×10- 4

9

- 1173×10- 3

11

- 2163×10- 3

2165
> 0

2

- 2103×10- 3

4

- 2117×10- 3

6

- 2137×10- 3

9

- 2153×10- 4

10

- 3194×10- 3

11

- 7165×10- 3

2182
10

- 1193×10- 3

10

- 2116×10- 3

10

- 2142×10- 3

8

- 2191×10- 3

8

- 3161×10- 3

8

- 4155×10- 3

8

- 7162×10- 3

3115
5

- 1107×10- 3

5

- 1119×10- 3

5

- 1135×10- 3

5

- 1129×10- 3

5

- 1189×10- 3

7

- 2148×10- 3

7

- 4186×10- 3

图 4　转子各叶片的气动阻尼估算值

制转子叶片前缘空间曲线的形状,以达

到控制 3D 激波结构之目标。

在气动弹性剪裁的具体实施过程

中,是通过最小气动阻尼数值以及出现

负气动阻尼的叶片个数这两个定量指标

来反映每一方案气动弹性稳定性的变

化。表 1为此转子最终设计方案的折合

速度—攻角关系。表中第 1行的整数表

示负气动阻尼叶片数,表中第 2 行的数

值表示最小负气动阻尼值。该表表明,该

转子将不会出现气动弹性失稳。

图 4表明此转子最终设计方案在某

一工作点处 (折合速度 2131, 攻角 415°

工况下)转子各叶片的气动阻尼数值。由

此图可见,在该工况处是不会出现失速颤振发作的。

5　小　结

　　 (1)跨音风扇转子流场中的 3D 激波对于增压加功起着重要作用。与此同时,激波ö边界层

干涉诱发的开式大尺度分离流又影响效率和气动弹性稳定性。激波结构与转子叶片前缘空间

曲线形状直接关联,但在传统叶片造型方法中,转子叶片前缘空间曲线的形成具有任意性。因

此,如何通过精心设计转子叶片前缘空间曲线形状来实现对于激波结构的控制,是气动与气动

5第　1　期 跨音弯掠风扇转子叶片的气动弹性剪裁3



弹性综合剪裁的主要任务。

(2)为了能够通过设计转子叶片前缘空间曲线形状来实现对于激波结构的控制,转子叶片

基元重心积迭曲线将不再是传统的偏心径向线。此时必须通过气动弹性剪裁来保证在预期的

工作范围内不会出现失速颤振发作。

(3)在气动弹性剪裁过程中,使用变叶片间相角的变形激盘法作为预测失速颤振是否发作

的主要手段。由于解除了在一个叶片排中叶片间相角为常数的基本假设的约束,所以使用最小

气动阻尼和对应于负气动阻尼值的叶片数目两个定量指标作为对气动弹性稳定性的判别依

据。

(4)本实验室的一个单级风扇实验件就是根据上述气动与气动弹性综合剪裁而设计出来

的。气动弹性剪裁结果表明,此风扇转子在预定工作内将不会遇到失速颤振发作。
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AEROELAST IC TA ILOR ING FOR ROTOR BLAD ES
OF TRANSON IC SW EPT FANS

Zhou Sheng, Y uan W e i, Guo Enm in
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　 In o rder to ra ise the fan stage p ressu re, as an impo rtan t m easu re to

enhance engines th ru stöw eigh t ra t io , there are tw o rest rict ive facto rs: F irst of a ll, the increase

of ro to r t ip w heel speed w ill st rengthen the shock w aves in ro to r passages, w h ich decrease

the eff iciency. T hen the st rengthened shock w aves cou ld induce the on set of sta ll f lu t ter. Fo r

the tu rbofan s w ith sm all bypass ra t io , the sta ll f lu t ter is the m ain type of aeroelast ic in stab ili2
t ies in the tran son ic fan s. Bo th the above- m en t ioned tw o rest rict ive facto rs fo r ra isng the

stage p ressu re ra t io are co rrela ted clo sely w ith 3D shock w ave structu re and the largescale

separa t ion zone induced m ain ly by 3D in teract ion of the shock w ave w ith boundary layer.

How ever, the 3D shock w ave structu re in side ro to r passages is co rrela ted w ith the spat ia l

cu rve of ro to r b lade leading edge clo sely. So , how to design the spat ia l cu rve of b lade leading

edge becom es an impo rtan t fron t ier p rob lem of the tu rbom ach inery aerodynam ics. D u ring de2
sign ing p rocess of som e modern tran son ic sw ep t fan s, a k ind of in tegra ted aerodynam icö
aeroelast ic ta ilo ring p rogram has been u sed. T he aeroelast ic ta ilo ring, a m ain part of the in te2
grated ta ilo ring, is described, and an examp le has been show n in th is paper.

Key W ords　Fan s　A eroelast icity　F lu t ter　T ran son ic aerodynam ics

Shock w ave structu re

A SURVEY ON APPL ICAT ION
OF CURVED BLAD ES TO COM PRESSOR CASCAD E

Zhong j ingjun , Su J iex ian , W ang Zhongq i
(College of Energy , H a rbin Ins titu te of Technology, H a rbin　150001)

ABSTRACT　　　　Based on the m echan ism of con tro lling the secondary flow w ith the

help of the cu rved b lades in tu rbom ach inery, the specif icit ies of app lica t ion of the cu rved

b lades to the comp resso r cascade are con sidered. A su rvey on cu rren t situa t ion of the re2
search, p ract ica l app lica t ion and p ro spects of the cu rved b lades fo r comp resso r cascades is

m ade acco rd ing to the w o rk s pub lished at hom e and ab road, as w ell as the resu lts of ou r ex2
perim en ta l invest iga t ion s.

Key W ords　Comp resso rs　Cascades　Cu rved b lades


