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超声速叶型前缘几何形状对叶栅气
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摘　　　要 : 应用 NURBS技术构造超声速叶型 ,采用两个控制参数调整叶栅前缘椭圆弧的几何形状 ,来探

索不同的前缘构型对超声速叶型气动性能的影响效应 ;通过对比分析调整每个参数所得的一系列叶栅的流

场计算结果 ,发现椭圆弧的形状控制因子对超声速叶栅的前缘激波和气流流动状况具有一定的改善效果 ,同

时在保证叶栅气动弦长基本不变的情况下 ,存在某个椭圆弧形状控制因子和方向控制因子的匹配能够使叶

栅的气动性能达到最佳.
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Abstract : NU RBS met hod was applied to reshape some supersonic airfoils , and two

cont rolling parameters were used to adjust t he geomet ric shape of supersonic airfoil’s leading

edge , these met hods were adopted to investigate the supersonic airfoil’s aero2dynamic perform2
ance influence effect with different leading edge geometric shape ; The contrastive analysis results ,

which were obtained from a series of airfoil’s flow field structure with changing each controlling pa2
rameter , shown ellipse shape controlling factor not only could weaken the shock wave intensity near

the leading edge region of airfoil but also could improve the flow field structure ; At the same time ,

this paper demonstrated that the matching between some ellipse shape controlling factor and some

ellipse direction controlling factor could make the responding supersonic airfoil’s aero2dynamic per2
formance reach to the best while its chord keeping no change.
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　　未来战争的飞速发展对航空发动机提出了更

高的要求 ,下一代战机实现超声速巡航已成为其

基本要求 ,如何提高发动机核心部件———压气机

的增压比、效率也已经成为当今的研究热点[124 ] .

而当压气机处于超声速状况时 ,叶片的前缘形状

对整个压气机的性能有着至关重要的影响作用 ,

目前的超声速叶片的前缘和尾缘基本上都是采用

椭圆圆弧[ 528 ] ,但是大部分都是采用标准的椭圆方
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程形式中的半长轴与半短轴之比来进行描述 ,椭

圆弧的变化形式有限 ,无法满足各种条件下超声

速的需要 ,而 NU RBS曲线采用基本控制点与无

限远方向向量相结合来描述椭圆弧 ,可以满足各

种形式的超声速需要 ;有鉴于此 ,本文采用

NU RBS曲线来描述叶片基元级的前缘圆弧 ,研

究了各种形式椭圆弧形状的叶栅前缘对超声速叶

片的气动性能的影响机理.

1　构造方法

根据 NU RBS理论 ,对于给定的椭圆弧的两

端点 b0 , b2 以及与 b0 , b2 不共线的第三点 b1 ,由这

三个控制点可以求解出一条 NU RBS曲线 ,但是

当给定一个不平行于 b0 b1与 b1 b2的固定矢量 e (如

图 1所示) ,可以求出标准型有理二次贝齐尔曲线

上具有切线方向平行于该矢量的参数为 ue 的点

p ( ue) .然后 ,把 ue 作为节点插入老节点矢量 [ 0 ,

0 ,0 ,1 ,1 ,1 ] ,得到新节点矢量 U = [ 0 ,0 ,0 , ue ,1 ,

1 ,1 ] ,使原曲线成为一般的 NU RBS曲线 ,当所给

的固定矢量 e的方向取在曲线首末端点切向之间

时 ,即可求出椭圆弧相应的新控制顶点 di ( i = 0 ,

1 ,2 ,3)与新的权因子ωi = ( i = 0 ,1 ,2 ,3) .

图 1　椭圆弧的生成原理图

Fig. 1　The principle figure of generating ellipse arc

文中 e是由端点 b0 和线段 b1 b2 上任意一点

p (不包括端点 b1 和 b2 )确定出的方向矢量 ,而点

p的坐标则由椭圆圆弧方向因子η来确定 ,即 p

=ηb1 + (1 -η) b2 , e = b0 - p.因为 e平行于矢量

d2 - d1 ,即有 det [ e , ( d2 - d1 ) ] = 0 .由此可得参数

ue 的计算公式为 :

ue =

2λω1

2λω1 - (λ+μ) 2 ± (λ+μ) 2 - 4λμω1
2

(ω1 ≠0) ,

　　其中λ= det [ e , ( b1 - b0 ) ] ,μ= det [ e , ( b2 -

b1 ) ].ω1为标准型下的老内权因子. ue 取有效值

0 < ue < 1.

接着就可由插入节点 ue 给出新权因子 :ω0 =

ω0 = 1 ,ω1 = 1 + ue (ω- 1) ,ω2 =ω1 + ue (1 - ω1 ) ,

ω3 =ω2 = 1 . 而新的控制顶点为 :

d0 = b0 , d1 = ( b0 + ue (ω- b1 - b0 ) ) /ω1

d2 = (ω- b1 + ueω1 b1 - b0 ) ) /ω2 , d3 = d2

根据这些控制顶点和权因子系数便可获得相应的

椭圆弧曲线.

2　算　例

为了更好的分析这种椭圆弧描述方法对超声

速叶型气动性能的影响 ,本文采用某两级风扇压

气机转子二的尖部基元级作为研究对象 ,对构建

的一系列椭圆弧基元级进行流场计算分析 ,以探

索不同椭圆弧对超声速基元级气动性能的影响机

理.

根据第二部分讲述的构造方法针对于不同的

椭圆弧形状控制因子 ( ue)和椭圆圆弧方向控制因

子来分别构建不同的椭圆弧基元级 ,并采用叶轮

机械流场计算商业软件 NUM ECA 来计算其流

场气动性能.为了能够使不同的基元级有可比较

性 ,在整个过程中 ,基元级沿弦长的厚度分布和进

出口的边界条件都保持不变.在本文中 ,先考虑椭

圆弧形状控制因子 ue 对整个基元级气动性能的

影响.为此 ,本文首先研究了椭圆弧形状控制因子

ue 分别为 0. 16 ,0. 10 ,0. 08 ,0. 05 ,0. 04 时 ,在进

口马赫数一定 ( M a = 1. 087 4)的情况下 ,基元级

的气动性能的变化情况 ,图 2 给出了这几种情况

下基元级的几何形状对比图 ;然后又按基元级弦

长不变的原则 ,在进口马赫数为 1. 077的情况下 ,

选择了椭圆弧形状控制因子和圆弧方向控制因子

ue -η分别为 0104 - 0101 , 01038 - 01 0 , 0103 -

0106 ,0102 - 013时的基元级 ,并对这些基元级进

行了气动性能比较 ,如图 3所示.

3　算例分析与讨论

图 4～图 8分别给出了在进出口边界条件相

同的条件下 ,当椭圆圆弧形状控制因子 ue 分别为

0. 16 ,0. 10 ,0. 08 ,0. 05 ,0. 04时 ,超声速叶栅前缘

区域的马赫数等值线图.图 9 给出的是原始超声

速叶栅前缘区域的马赫数等值线图 ,通过对比这

几幅图 ,能够看出在椭圆弧形状控制因子 ue 从大

到小变化的过程中 ,叶栅椭圆前缘区域内的脱体
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图 2　不同椭圆圆弧形状控制因子的

基元级几何对比图

Fig. 2　Geometric contrastive figure among some

supersonic airfoils with different ellip se

arc shape controlling factor

图 3　保持弦长不变时不同椭圆圆弧

形状控制因子及不同椭圆方向控制

因子的基元级几何对比图

Fig. 3　Geometric contrastive figure among some

supersonic airfoils with different ue andηunder

the conditions of keeping the chord fixed

激波强度先增强其后再逐渐减弱 ,同时叶栅前缘

区域马赫数的变化幅度也更为剧烈.出现这种现

象的主要原因是因为随着 ue 的减小 ,叶栅前缘圆

弧变得越来越钝 ,对前缘圆弧前的流动的影响就

越大了.

同时通过对比这几幅图显示 , ue 越小 ,叶栅

前缘区域的低速层流附面层区域也越小 ,则叶栅

前缘的激波与附面层的干扰也越来越弱 ,因此叶

栅的整体流动损失呈现出不断减小的趋势.从总

体上来说 ,这几种形式的前缘几何构型的超声速

图 4　ue = 0. 16 ,η= 0. 0时超声速叶

栅前缘区域的马赫数等值线图

Fig. 4　Mach number dist ribution isoline plot

near leading edge region of supersonic

airfoil with ue = 0. 16 ,η= 0. 0

图 5　ue = 0. 10 ,η= 0. 0时超声速叶

栅前缘区域的马赫数等值线图

Fig. 5　Mach number dist ribution isoline plot

near leading edge region of supersonic

airfoil with ue = 0. 10 ,η= 0. 0

图 6　ue = 0. 08 ,η= 0. 0时超声速叶

栅前缘区域的马赫数等值线图

Fig. 6　Mach number dist ribution isoline plot

near leading edge region of supersonic

airfoil with ue = 0. 08 ,η= 0. 0
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图 7　ue = 0. 05 ,η= 0. 0时超声速叶栅前缘区域的

马赫数等值线图

Fig. 7　Mach number dist ribution isoline plot

near leading edge region with

ue = 0. 05 ,η= 0. 0

图 8　ue = 0. 04 ,η= 0. 0时超声速叶栅前缘区域的

马赫数等值线图

Fig. 8　Mach number dist ribution isoline

plot near leading edge region with

ue = 0. 04 ,η= 0. 0

图 9　原始超声速叶栅前缘区域的

马赫数等值线图

Fig. 9　Mach number dist ribution isoline plot

near leading edge region of original

supersonic airfoil

叶栅的气动性能基本上都要比原始的叶栅性能要

好一些 ,如表 1所示.

表 1　不同形状控制因子 ue 的超声速

叶栅气动性能对比表

Table 1　Contrastive table of supersonic airfoil’s

aero2dynamical performance with different ue

参数 质量流量/ (kg/ s) 绝对总压比

Original 10. 771 5 0. 860 74

ue = 0. 04 ,η= 0. 0 11. 072 0. 882 22

ue = 0. 05 ,η= 0. 0 11. 072 0. 873 12

ue = 0. 08 ,η= 0. 0 11. 073 0. 872 57

ue = 0. 10 ,η= 0. 0 11. 081 5 0. 866 51

ue = 0. 16 ,η= 0. 0 11. 081 0. 871 44

根据实际工程改型设计的要求 ,通过同时变

化椭圆圆弧的形状控制因子 ue 和方向控制因子η

来保证了叶栅的气动弦长基本不变.图 10～图 13

给出了相应的超声速叶栅前缘区域的马赫数等值

图 10　ue = 0. 02 ,η= 0. 3时超声速叶栅前缘区域的

马赫数等值线图

Fig. 10　Mach number dist ribution isoline plot

near leading edge region of supersonic

airfoil with ue = 0. 02 ,η= 0. 3

图 11　ue = 0. 03 ,η= 0. 06时超声速叶栅前缘区域的

马赫数等值线图

Fig. 11　Mach number dist ribution isoline plot

near leading edge region of supersonic

airfoil with ue = 0. 03 ,η= 0. 06
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图 12　ue = 0. 038 ,η= 0. 0时超声速叶栅前缘区域的

马赫数等值线图

Fig. 12　Mach number dist ribution isoline plot

near leading edge region of supersonic

airfoil with ue = 0. 038 ,η= 0. 0

图 13　ue = 0. 04 ,η= 0. 01时超声速叶栅前缘区域的

马赫数等值线图

Fig. 13　Mach number dist ribution isoline plot

near leading edge region of supersonic

airfoil with ue = 0. 04 ,η= 0. 01

图 14　原始的超声速叶栅前缘区域的

马赫数等值线图

Fig. 14　Mach number dist ribution isoline

plot near leading edge region of

original supersonic airfoil

线图 ,图 14显示的是与这几种叶栅几何构型处于

相同气动边界条件下的原始叶栅前缘区域的马赫

数等值线图.

对比这几幅图 ,可以看出随着 ue 的减小 ,叶

栅前缘区域的激波强度是逐渐减弱的 ,同时在靠

近叶栅前缘区域的马赫数变化幅度也呈现出先变

化较剧烈然后再转为较缓和的趋势 ,尤其是在

ue = 01030 ,η= 0106 的情况下 ,其叶栅吸力面马

赫数的变化幅度较其它几种情况都要剧烈一些 ,

其减速增压的效果也最为明显.因此这种叶栅的

绝对总压比最高.从总体上来讲 ,这几种形式的超

声速叶栅的气动性能有一个先较差后转好的趋

势 ,故应该存在一个椭圆圆弧形状控制因子和方

向控制因子能够使得叶栅的气动性能达到最佳 ,

具体的气动性能参数如表 2所示.

表 2　不同形状控制因子 ue 和圆弧方向控制因子η的

超声速叶栅气动性能对比表

Table 2　Contrastive table of supersonic airfoil’s

aero2dynamical performance with different ue andη

椭圆弧控制参数 质量流量/ (kg/ s) 绝对总压比

Original 10. 471 5 0. 848 08

ue = 0. 04 ,η= 0. 01 10. 473 5 0. 848 21

ue = 0. 038 ,η= 0. 0 10. 477 0. 841 17

ue = 0. 030 ,η= 0. 06 10. 471 5 0. 863 33

ue = 0. 02 ,η= 0. 3 10. 474 0. 839 22

4　结　论

采用 NU RBS技术来描述超声速叶栅的前缘

椭圆弧 ,并通过椭圆圆弧形状控制因子和椭圆圆

弧方向控制因子两个参数的调整来改变椭圆圆弧

的几何形状 ,经过叶轮机械流场数值模拟计算以

后 ,对比分析了分别调整这两个控制参数时超声

速叶栅前缘区域的马赫数等值线图 ,发现当单独

减小椭圆圆弧的形状控制因子时 ,叶栅前缘区域

的激波强度逐渐减弱 ,叶栅前缘区域的低速层流

附面层区域也不断变小 ,而且叶栅前缘的激波与

附面层的干扰效应也越来越弱 ;当在保证叶栅气

动弦长基本不变的条件下 ,同时改变椭圆弧的形

状控制因子和圆弧方向控制因子时 ,研究发现存

在某个形状控制因子和圆弧方向控制因子的匹配

能够使得叶栅的气动性能达到最佳.
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