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摘要: 在全三维反问题还不成熟的条件下, 由二维反问题和三维正问题组成的准三维设计体系中, 叶片的前

缘是由给定的积迭轴和基元叶型特征决定, 具有任意性, 难于对其加以控制。因此本文试图把掠弯叶片的前

缘空间曲线作为设计自由度, 增加到设计体系中,实现设计中前缘空间曲线同流场结构的关联,利用前缘形状

控制流场中的激波结构和二次流的迁移, 改善流场结构。并以一个高负荷跨音单级风扇的气动设计为例,对

这一改进进行了验证。
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1　引　言

　　超跨音风扇的主要特征是三维性、存在较强

的激波。激波的存在, 一方面有利于气流的增压,

同时激波、激波/附面层相互作用常常诱发流动的

分离,引起损失的增加。

近年来, 掠弯空气动力学的研究表明掠弯叶

片能改善流场中的激波结构和二次流的流动, 从

而提高风扇/压气机的性能。IHPTET 计划风扇/

压气机的第一阶段研究重点就放在利用掠弯空气

动力学提高风扇/压气机的性能上,并出现了一系

列用于掠弯研究的转子[ 1]。1986年 Tweedt 就静

叶的端壁掠对压气机性能的影响进行了实验研

究。研究表明压气机静叶端壁区的前掠有利于减

小端壁区的损失[ 2]。1996年GE 公司在航空和航

天技术周刊上, 披露该公司的前掠叶片的实验结

果,与现役军用发动机的径向风扇相比, 高速、小

展弦比、前掠风扇的抗进口流动畸变的能力更强,

大约高 80%, 在失速裕度方面至少比最优的径向

风扇高几个百分点。文章还说, GE公司对一双级

前掠风扇进行了实验, 估计在不增加流量的前提

下,前掠风扇能够使发动机的推重比增加 10%左

右[ 3]。1998年Hah对 3个不同掠形的转子(前掠、

后掠和传统无掠转子)进行了对比分析,数值分析

和实验结果都表明,前掠转子的峰值效率最高, 失

速裕度最大, 比传统无掠转子的失速裕度高

30%。而后掠转子的峰值效率同传统无掠转子的

峰值效率持平, 但失速裕度比传统无掠转子的失

速裕度低 40%
[ 4]
。

图 1　叶片前缘掠形对马赫波的影响

而掠弯叶片能够提高跨音风扇性能的原因是

叶片前缘的掠形可以用来分散马赫波的分布, 使

它们不再相交和相互加强, 如图 1所示。从叶片前

缘处气流速度的分解和合成图(图 2)可以看出,

只要选择合适的前缘掠形角就可以获得较低水平

的法向马赫数,降低激波强度,减小激波、激波/附

面层相互作用带来的损失。与此同时,叶片前缘处

的气流受到一个沿前缘的诱导分速度的作用。这



个诱导速度可以用于诱导低能团的迁移,改善叶

片根、尖区域低能团的聚集状态[ 5]。

图 2　叶片前缘速度分解图

目前, 工程中广泛应用的设计体系是通流加

叶片造型的准三维设计体系。三维叶片的生成是

由各种造型方法生成二维叶型, 给定积迭轴,积迭

而成三维叶片。最常用的积迭轴是将各个截面叶

型的重心线放在一条径向线或接近径向线的直线

上。这种积迭轴的优点是叶片的强度易于得到保

证,但这种积迭方法使得叶片的前缘曲线的空间

形状由积迭轴和各个截面的叶型特征决定, 具有

任意性。对于掠弯叶片来说,不宜于实现前缘曲线

控制激波结构和二次流流动的作用。

虽然有许多人在研究三维反问题,试图实现

符 合给定流场结构的三维叶片形状。例如

Demeulenaer e 1996年提出一种“渗透壁”理论[ 6] ,

把叶片表面设想为一种有质量通过的可渗透壁

面,当反问题给定叶片表面参数分布(一般是给定

表面静压分布) ,如果当前叶片的实际表面参数分

布与给定的参数分布不一致,则当前叶片表面有

质量流量穿过, 通过符合“渗透壁面”情况的边界

条件,可计算出不为零的法向速度,对叶片表面的

几何形状进行修改。按照实际流动情况,叶片表面

应该没有质量通过,那么在渗透壁面与新叶片之

间仍要满足质量守衡定律, 即可得到下一次迭代

计算所需的叶片几何值。因为边界成了运动的边

界,空气动力学基本方程组也应做相应的修改, 在

空气动力学基本方程中融入边界的固态运动, 使

得在求解流场的同时解出边界的节点速度。在这

种完全的三维反问题的设计方法中, 叶片表面静

压的给定显得十分重要。但迄今为止全三维反问

题还不成熟, 因此,现有设计体系在叶片造型方法

上,应该改进,以满足超跨音风扇/压气机叶片设

计,尤其是掠弯叶片设计的需要。本文试图对现有

设计体系进行改进,使风扇叶片在设计中就同流

场结构关联起来,充分利用掠形叶片对流场结构

的改善作用, 提高风扇性能。

2　对设计体系的改进

　　掠弯空气动力学的实质就是通过控制叶片的

前缘形状来控制激波结构和激波强度,以及低能

团的迁移,从而影响激波/附面层的相互作用, 减

小激波带来的损失和激波/附面层、激波/二次流

相互作用带来的损失。现有设计体系中,叶片是在

二维叶型的基础上进行积迭而成的, 最常见的积

迭方法是把叶型的重心放在一条径向线或接近径

向的直线上。这样给定积迭轴生成叶片的方法, 积

迭轴以及叶型特征决定了前、尾缘的形状。而超跨

音风扇中,掠弯空气动力学中前缘曲线的重要作

用要求前缘形状可调, 通过前缘形状来控制激波

结构和二次流等叶片通道中的流动结构,这靠传

统的积迭方式是无法实现的。

因此本文在二维反问题中, 以叶片的三维前

缘曲线为积迭轴,把前缘曲线形状作为一个自由

度加到设计体系中,实现对前缘曲线的控制。通过

控制前缘曲线形状来控制风扇/压气机内部流动

结构, 在利用激波对气流增压加功的同时控制其

引起的损失和激波/附面层、激波/二次流相互作

用引起的损失。

图 3　设计流程图

把前缘曲线作为设计自由度增加到设计体系

中后, 传统的二维反问题加三维正问题的设计体

系向三维设计体系迈进了一步。具体设计过程的

流程图如图 3所示。

3　算例、数值结果分析及讨论

　　本文以某高负荷跨音单级风扇为基准设计,

用本文改进的设计体系, 设计了 3种不同前缘形
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状的转子, 分别命名为 3c转子、4c 转子和 5c 转

子,它们的子午形状如图 4所示。以它们为例, 用

数值模拟的方法,对本文改进的设计体系的实用

性进行验证。该风扇设计的主要参数如下:质量流

量为 25 kg/ s, 叶片数为 14,叶尖切线速度为 495

m/ s, 展弦比为 0. 78, 级增压比为 2. 3, 平均稠度

为 1. 8,叶尖直径为 0. 44 m。

对 3 个转子的流场结构进行了数值分析, 数

值模拟的控制方程为雷诺平均的 N-S方程,网格

为简单的 H 型网格, 单排叶片计算用网格数为轴

向 78,轴向和径向均为 25。求解方法为有限体积,

四步 Runge-Kutta 法,时间推进求解。湍流模型

采用B-L 模型
[ 7]。

计算得到的流场结构图如图 5～图 8 所示,

其中图( a ) ,图( b)和图( c)分别为转子 3c, 转子 4c

和转子 5c的流场结构图。图 5和图 6中的等马赫

线标准一样, 从图 5近吸力面的等马赫数图中可

以看出,转子 3c 通道中的激波向叶根的延伸程度

最大,叶尖区激波前Ma 数最高,激波后的分离区

最大;而转子 5c 通道中激波向叶根的延伸程度最

小,到叶中区已经基本上不存在激波,叶尖区激波

前Ma 数最低,激波后的分离区基本看不到。在叶

中区, 转子 4c 通道中的激波强度最大, 叶尖区激

波后有分离区存在。

从图 6近压力面的等马赫数图中可以看出,

转子4c 通道中的激波在叶中的强度最大, 转子 3c

( a)　3c转子 ( b)　4c转子 ( c)　5c转子

图 4　3个转子的子午形状

图 5　近吸力面的等马赫数分布图

图 6　近压力面的等马赫数分布图
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图 7　近吸力面的速度矢量分布图

图 8　近压力面的速度矢量分布图

通道中的激波强度居中,转子 5c中的激波在叶中

强度最小。同时,无论吸力面等马赫数图还是压力

面等马赫数图中, 都可以看出转子 4c 和转子 5c

叶尖处的激波均比转子 3c叶尖的激波位置靠后,

可以预见转子 4c和转子 5c的失速裕度将比转子

3c的失速裕度大。

由此可以看出不同掠形式的前缘曲线对激波

结构的不同影响作用。尖部后掠,对叶尖的流动不

利,易于造成叶尖的大尺度分离;而叶尖前掠, 对

叶中区域的流动不利;中部后掠尖部前掠的复合

掠形式,对叶中和叶尖的流动均有利,从改善激波

结构方面来说,是一种较好的掠形式。

从图 7和图 8可以看到, 不同形式的前缘形

状,对附面层中低能团迁移的影响不同。转子 3c

中叶尖部分后掠, 无论吸力面还是压力面, 低能团

均向叶尖迁移,使叶尖的流动状况恶化,对超跨音

风扇/压气机来说,是最不利的;转子 4c中从压力

面来看, 激波位于近前缘处,叶片根部后掠, 根部

区域的低能团向叶中迁移, 叶尖前掠,尖部的低能

团也向叶中迁移, 致使叶中流动状态恶化。而在吸

力面, 激波位于近尾缘处,过激波后, 低能团均向

叶尖聚集, 导致尖部流动状态的恶化;对于转子

5c,近压力面上,过激波低能团向叶尖偏移, 但未

聚集。从近吸力面来看,叶中后掠,使中部的低能

团向叶尖迁移,叶尖部分又前掠,使尖部区域的低

能团向叶中迁移,正好压住由叶中向叶尖迁移的

低能团,不至于造成低能团在叶尖的堆积,使流动

更顺畅。从诱导低能团的流动方面来说,是一种较

为理想的流动模式。

因此可以得到如下结论:前缘曲线同流场结

构是紧密相关的;中部后掠、尖部前掠的复合掠叶

片,对改善激波结构和低能团的迁移,提高风扇性

能,是一种较好的掠形式。

本文通过对设计体系的改进, 实现了超跨音

风扇设计中叶片前缘空间曲线同流场结构的关

联。前缘曲线作为设计自由度增加到设计体系中

后,如何寻找给定条件下使风扇性能达到最优的

前缘曲线形状,成为主要问题。作者在文献[ 8]中

对此问题进行了探讨, 提出用数值最优化的方法,

寻求给定条件下,使风扇性能达到最优的前缘空

间曲线形状的方法,将其命名为掠弯气动数值最

优化。同时采用前缘曲线做积迭轴带来的叶片强

度问题,作为优化的一个约束条件,在设计中非常

方便地得到满足。并用实例验证了掠弯气动数值

最优化方法的实用性。

4　结　论

　　( 1)本文通过对现有准三维设计体系的改进,
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将前缘曲线作为一个设计自由度, 引入到设计体

系中,实现了设计中前缘曲线同流场结构的关联,

使掠弯叶片控制流场结构、提高风扇性能的优势

得以充分发挥。

( 2)通过 3个不同掠形转子流场结构的对比,

可以看出前缘曲线形状同激波结构和二次流等流

场结构的密切关系,验证了本文改进的设计体系

的实用性。

( 3)从算例对比结果可以看出,前缘曲线在叶

中后掠、叶尖前掠的复合掠叶片,对应的流场结构

更加合理。
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Relationship between Sweep Leading Edges
and the Flow Field Structure in Transonic Fans

XING Xiu-qing1, ZHOU Sheng2, ZHAO Xiao-lu1
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Abstr act: An improved design method of t ransonic fan is presented. In or der to control shock

st ructure, migrat ion of the low momentum fluid, and therefor e to improve the performance of the

t ransonic fan, the leading edges of sweep blades are considered as design freedoms in this method.

Three high loaded transonic fans with low-aspect -r at io were used to pr ove the pract icability of this

method. T he numerical study of the three t ransonic fans demonst rates the effect of the sweep leading

edge on the flow field st ructure.

Key wor ds : blades; flow fields; shock wave st ructure
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