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风扇转子前缘曲线相对掠对性能的影响
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摘要: 本文从叶片前缘曲线掠的形式入手,采用适合叶轮机械内三维流动特点的相对掠概念,把叶片前缘曲线

相对掠应用到设计中,探讨叶片前缘曲线相对掠 (包括相对前掠、相对无掠和相对后掠)对通道激波的方位、强

度的影响,以及由此造成的对风扇性能的影响,并进行了数值模拟,从得到的结果可以看出转子前缘曲线对风

扇ö压气机的性能影响非常明显,并对设计在气动方面的优化有一定的指导作用。
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1　引　言

　　对于战斗机用涡扇发动机来说,现今的技术

已可望将总增压比高于 4. 0的风扇设计为两级结

构。此类跨音级的级增压比均大于 2. 0,叶尖激波

损失以及激波和附面层相互作用引起的损失成为

风扇转子损失的主要来源。因此如何在利用激波

对气流增压的同时降低激波强度、减小激波损失,

成为设计中的关键技术。

对转子前缘掠的研究表明,利用前缘曲线的

掠能够调整激波结构。在跨音轴流压气机掠空气

动力学这一研究领域中,国外做了大量研究工作。

N eubert 在 1990年给出了一种小展弦比、后掠风

扇的设计[1 ] ,目的是通过消除激波,减小损失,提

高风扇效率。1991年R abe报告了该转子的实验

结果[2 ] ,结果表明转子内存在前缘激波和通道激

波, 径向质量平均效率低于无掠转子。 1990 年

W ennerst rom 等给出了 H T FC 跨音级[3 ]的流场

分析,其设计思想是保留但适度削弱激波,在减小

激波损失的同时,利用激波对气流增压加功作用,

减小气流的转角,避免分离从而减小损失。取得的

实验结果接近预期目的。国外对前掠转子也进行

了研究,并取得了初步的试验结果[4 ]。

我国也开展了对单级高负荷后掠转子跨音风

扇的研究,取得了很好的设计结果,并已初见试验

结果[5 ]。作者在该项目的设计过程中,对叶片前缘

曲线掠进行了一定的探讨。把传统的 r- z 二维平

面内的掠概念拓展到三维,以适用于以三维效应

为特点的叶轮机内的流动[6 ]。本文以此为基础,探

讨前缘曲线相对掠对转子通道内三维激波的影

响,以及对风扇性能的影响。

2　前缘曲线相对掠的定义

　　机翼的后掠主要表现为一个“关于翼剖面与

来流相对运动的二维图象沿翼展方向的叠加”的

准三维问题,可以称为三维空间中的均匀平行流

问题,如图 1所示。因此机翼的后掠就以平面后掠

角度 Αs 给出,非常清晰明了。然而叶轮机械中的

情形却复杂的多。

图 1　机翼的二维后掠

叶轮机的三维流动本质决定了其流动的复杂

性。目前叶轮机界通常采用子午面上叶片投影的



掠角来定义叶片的掠,如图 2所示。简单的把子

图 2　叶轮机中叶片的子午后掠

午面上前缘曲线与径向线的夹角定义为前缘曲线

的掠角,也是一个二维的定义。这对叶轮机内流动

来说是应该拓展的,因为它不能正确反映叶轮机

内的三维相对运动。文献[ 6 ]给出了一种适合轴流

叶轮机内相对流动的前缘曲线相对掠角的定义方

法,并对W ennerst rom 设计的H T FC 和本组设计

的A T S- 2的前缘曲线相对掠角沿径向分布进行

了分析。本文采用文献[ 6 ]所述方法,定义前缘曲

线相对掠并进行研究。

3　前缘曲线相对掠对风扇
　　性能的影响

　　以单级高负荷后掠转子风扇A T S22为原型,

对其前缘曲线进行改型,分别做出相对无掠和相

对前掠方案,并对相对后掠和改型的相对无掠和

相对前掠方案分别进行了转子流场的数值模拟。

　　3种方案中设计参数均为转速 21500 röm in,

叶尖切线速度 495132 m ös, 设计空气流量为 25

kgös,转子各站加功规律和加功量相同,转子稠度

调整至基本相同。计算采用求解三维N avier -

Stokes 方程的方法, 计算域中网格节点数为

46875个[7 ]。3种情况下,计算均只对单转子进行,

计算域相同,进口总温、总压相同,出口反压相同,

计算中没有考虑叶尖间隙的影响。前缘曲线相对

掠的 3种情况下风扇的流道和叶片的子午投影如

图 3。3种情况下风扇前缘曲线的相对掠角如图

4,图中纵坐标为风扇半径,横坐标为相对掠角。图

4可见, 3 个转子叶根部分掠角均为相对前掠,叶

尖部分分别为相对后掠、相对无掠和相对前掠。

图 5为三维N avier- Stokes解的结果,其中

图 5 (a)～ (c)分别为相对后掠、相对无掠和相对

前掠风扇转子S 2 流面近吸力面的等马赫数线。计

算得到的转子性能如表 1所示。

从图 5 可以看出,前缘曲线的变动对通道激

波的方位和强度影响都比较大。随着前缘曲线从

相对后掠到相对无掠再到相对前掠的变动,通道

激波尤其是叶尖部分的激波也随之从后向前倾

斜,但倾斜程度不如前缘曲线相对掠变化的程度

大; 激波沿径向向叶根延伸程度以相对无掠为最

大,相对后掠次之,相对前掠为最小; 叶尖激波强

度和激波后的分离区也按从相对无掠到相对后掠

图 3　3种不同相对掠形式的风扇子午流道图

(a)前缘曲线相对后掠; (b)前缘曲线相对无掠; (c)前缘曲线相对前掠

图 4　3种不同相对掠形式的风扇转子前缘曲线相对掠角分布

(a)前缘曲线相对后掠; (b)前缘曲线相对无掠; (c)前缘曲线相对前掠)
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图 5　三维N avier- Stokes解转子 S 2流面近吸力面的等马赫数

(a)前缘曲线相对后掠; (b)前缘曲线相对无掠; (c)前缘曲线相对前掠)

表 1　3种方案转子性能计算结果

相对后掠转子 相对无掠转子 相对前掠转子

转子效率

转子压比

91. 04%

2. 343

89. 98%

2. 3396

93. 02%

2. 4036

再到相对前掠的顺序依次减弱。

　　前缘曲线相对掠形状的改变,表面是几何形

状的改变,而实质上是使得叶片内流动重新建立

起径向平衡,从而影响激波在通道内的方位和强

度。从流动机理来看,对相对前掠叶片,叶尖部分

的气流首先接触到叶片,在叶尖首先实现对气流

的增压加功,使得叶尖压力高于叶根压力。一方

面,对叶轮机建立径向平衡有利; 同时,在保持叶

尖稠度基本不变的情况下,叶片尾缘处气流首先

在叶尖部分流出叶片通道,对叶尖部分附面层的

堆积会有所改善。这一点在计算结果中得到了验

证。在这方面相对前掠叶片优于相对无掠和相对

后掠叶片,但叶尖相对前掠程度受叶片强度和颤

振的限制。

本文还对 3个转子 100%转速下的工作特性

线进行了数值模拟。图 6～ 8给出了三维粘性计算

图 6　质量—绝热效率图

结果。从图 6可以看出,质量流量相同的情况下,

风扇的峰值效率以前掠转子为最高,后掠次之,无

掠最低; 而整个特性线的左半支以前掠转子的绝

热效率为最高,无掠高于后掠。图 7可以看出,相

同质量流量下,无掠的压比为最高,后掠次之,前

掠最低。图 8可以看出,压比相同的情况下,前掠

的绝热效率为最高,后掠次之,而无掠为最低。

图 7　质量—压比图

图 8　压比—效率绝热图

图 5 表明前掠转子中的激波向叶根延伸最

小,而且叶尖的激波强度也最弱,因此前掠转子的

激波损失以及叶尖激波附面层相互作用引起的分

离损失也最小,绝热效率最高;同时跨音风扇的设
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计思想是减小激波损失的同时利用激波对气流的

增压作用,所以激波还担任着对气流增压的职责,

前掠转子表现出高效率的同时,表现出较低的增

压比,而表 1 中前掠转子的相对高的增压比是由

于设计点的选取造成的。无掠转子的激波向叶根

延伸最多,激波强度也最大,因此表现出 3个转子

中最高的增压比,而峰值效率最低;后掠转子居中

的激波强度和向叶根的延伸程度使得它表现出居

中的增压比和居中的峰值效率。

3个转子失速裕度的区别也非常明显。计算

中通过改变背压值来得到相同转速下的不同工作

点,把背压升高到计算不能得到稳定解时的工作

点定为近失速点。失速裕度的计算采用如下公式:

SM =
Π3

s öΠ3

m söm
- 1 × 100◊

其中, Π3
s 和m s 分别为失速点的压比和质量流量,

Π3 和m 分别为设计点的压比和质量流量。计算得

到的 3个转子的失速裕度 (SM )分别为:前掠转子

为 36% ,无掠转子为 18% ,后掠转子为 16%。

计算结果的绝对数值也许与实验结果有差

别,但 3个转子之间的对比关系是成立的。由此可

以得到结论: 前掠转子的失速裕度比无掠和后掠

转子的失速裕度大,而后掠和无掠转子的失速裕

度基本持平。

4　对比分析

　　造成上述结果的原因是它们的作用机理不

同。第一,端壁效应对通道波的径向形状影响不

同,如图 9所示;第二是前缘形状对低能流团向叶

图 9　压气机机匣端壁对激波结构的影响示意图

(a)后掠转子; (b)前掠转子

尖区的迁移和聚集影响不同。具体地说,首先,跨

音风扇ö压气机中端壁区通道波的径向形状为垂
直于机匣,这就迫使后掠转子中的通道激波在叶

尖前移。随着通道波在叶片通道内的前移,进口气

流角、激波强度和激波附面层的相互作用都增强,

导致气动损失较大和失速裕度较差; 而前掠转子

通道激波在叶尖转向垂直于机匣,会使激波在叶

尖区后移,激波附面层的相互作用减弱。另一方面

的原因是叶片掠的方向影响移向叶尖并积聚在叶

尖区的低能团的数量。前掠转子中气流首先在叶

尖流出叶片通道,改善叶尖区的流动状况,移向并

聚集在叶尖的低能团最少,激波附面层的相互作

用很弱,从而使得总的气动效率较高,低能团在叶

尖造成的堵塞很小,叶尖流动在近失速工况下仍

然保持平稳,因此失速裕度较大;而后掠的情况正

好相反,除了通道激波在叶尖前移造成的气动损

失和失速裕度较差外,低能团的积聚和由此造成

的气动堵塞都很大,也使得气动损失很大,失速裕

度较差。

文献[ 9 ]中也作了类似于本文的工作,对 3个

转子 (前掠、传统无掠和后掠转子)进行了对比研

究,前掠和后掠转子均是在传统无掠转子的基础

上设计得到的,如图 10所示。得到的结论是前掠

转子的峰值效率最高,有明显较大的失速裕度,失

速裕度比传统无掠转子高 30% ,这一点与本文的

结论相同; 关于无掠和后掠转子的峰值效率和失

速裕度文献[ 9 ]的结论与本文的结论有些差别,文

献 [ 9 ]的结论是后掠转子的峰值效率与传统无掠

转子的峰值效率基本相同,但失速裕度明显较小,

且后掠转子的失速裕度比传统无掠转子的失速裕

度低 40%。而本文中的 3个转子 (前掠、无掠和后

掠转子)中前掠和无掠转子是在后掠转子的基础

上设计的,得到的结论是前掠峰值效率最高,失速

裕度最大;而后掠转子的峰值效率居中,失速裕度

与传统无掠转子基本持平。

图 10　文献[5 ]中的 3个转子形状

(a)前掠转子; (b)常规无掠转子; (c)后掠转子

关于无掠和后掠转子的不同结论,本文认为

一个主要原因是文献[ 9 ]中的后掠转子类似于文

献[ 1, 2 ]所介绍的尖部大后掠跨音级中的转子,试

图消除激波,达到无激波流动,从而减小损失,已

被实验证明是失败的,并未实现设计要求的压比

和效率,因此文献[ 9 ]的结论中后掠转子无论在峰

值效率还是失速裕度上,均小于无掠转子;而本文
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中所用的后掠转子是适度后掠,在减小激波强度,

降低激波以及激波附面层相互作用引起的损失的

同时,利用激波对气流的增压作用,设计结果非常

成功,并得到了实验的初步证明[5 ]。

由此可以看出,跨音风扇前缘曲线对风扇性

能和特性的影响是非常明显的。

5　结　论

　　从三维粘性计算结果可得到如下几点结论:

(1)设计转速时,风扇的峰值效率以前掠转子

为最高,后掠转子次之,无掠转子最低。

(2)设计转速时,无掠转子的压比为最高,后

掠转子次之,前掠转子最低。

(3)压比相同的情况下,前掠转子的绝热效率

为最高,后掠转子次之,而无掠转子为最低。

究其原因有两点,一是不同形式的掠在端壁

效应改变通道激波的径向形状方面不同,激波和

激波附面层相互作用造成的损失不同,对风扇ö压
气机的性能影响不同; 二是不同形式的掠对低能

团向叶尖区的迁移影响不同,使得激波附面层的

相互作用程度不同,叶尖区的堵塞程度不同,得到

的气动损失和失速裕度方面的结果也不同。

另外,从本文同文献[ 9 ]的对比分析中可以看

出,转子前缘曲线不同程度的掠,得到的结论也会

不同,由此可以看到,转子前缘曲线对风扇性能的

影响是非常明显的。本文在接下来的工作中还会

对转子前缘曲线进行气动数值最优化,以寻求给

定条件下,最优的前级掠曲线,对风扇ö压气机的
设计体系将起到很重要的改进和完善作用。
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son w as m ade betw een th ree differen t sw ep t t ran son ic ro to rs to study how differen t leading edges af2
fect the po sit ion and in ten sity of shock w aves, and con sequen t ly the perfo rm ance of fan s. N um erica l

analyses of their f low fields w ere done, and the resu lts w ere compared w ith the study of H ah, C.

(1998). T he analyses indica te that the aerodynam ic sw eep can be u sed to con tro l the shock structu re

no t on ly at the m id- span bu t a lso near the casing by the end- w all effect, and has a differen t effect on

the radia l m igra t ion of low mom en tum flu id to the b lade t ip reg ion. It can be concluded that the ro to r

leading edge shapes have a sign if ican t influence on the shock w aves and the perfo rm ance of fan s.

Key words:　fan s; ro to rs; b lades; th ree- d im en sional f low ; shock w aves
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