
第 23卷 第 2期
2008年 2月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol. 23 No. 2

Feb� 2008

文章编号: 1000�8055( 2008) 02�0367�07
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摘 � � � 要: 以 ROTOR37 转子为例,采用数值模拟方法对叶尖压力面片削深度 (沿叶片切向)及高度 (沿叶

片展高方向)进行参数化研究. 计算得到 60% , 80% , 90%及 100% 设计转速工况下的全工况特性曲线, 并对

100%设计转速工况作了详细的内部流场分析. 包括原型在内 10 种模型计算结果表明: 在 0~ 50% 片削深度

和 82% ~ 100%展高内片削使 ROT OR37转子堵塞流量、总压比、绝热效率略有提高, 失速裕度略有下降, 但

影响并不十分显著.
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Abstract: Parameter studies fo r differ ent at tenuat ion thickness ( in the tangent ial dir ec�
t ion o f blade) and relat ive height ( in the spanw ise direct ion of blade) o f pressure surface at

tip reg ion ar e developed, w hich take ROTOR37 as an example and adopt numer ical simula�
t ion to obtain the results. Aerodynamic perfo rmance curves are obtained at 60%, 80% , 90%

and 100% of design rotate speed w o rking condit ions, mo reover, detailed analysis of internal

flow f ield is pr esented for design condition. Results o f ten models including the model w ith

unchanged blade element indicate that blade t ip at tenuat ion w ithin certain range can advance

choke mass f low , to tal pressure rat io and adiabat ic ef ficiency, and decr ease stal l margin of

the ro tor, however, the inf luence is not so patent.

Key words: aero space propulsion system; axial�f low compresso r; at tenuated blade t ip;
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� � EJ200是欧洲第四代战斗机 EF2000的先进

动力装置.该双轴加力涡扇发动机风扇和压气机

叶片有个共同特征值得关注, 即在第 1 级风扇转

叶和第 1、3级高压压气机转叶叶片尖部一定展高

内叶片压力面被明显削薄, 图 1 展示了第 1级风

扇转叶实体,由于没查到相关文献,本文称这种处

理为叶尖片削.

采用叶尖片削到底有何技术目的呢? 分析表

明其作用可能体现在下述三个方面:

( 1) 片削后,叶片自重减轻, 即便降低发动机
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油耗作用可以忽略不计,却也会通过降低尖部重

量而调整整个叶身应力分布情况, 从而提高叶片

和轮盘结构强度;

( 2) 叶片削薄后,叶身固有频率会发生改变,

使得调节叶片振动特性成为可能, 尤其能够用于

样机研制阶段避免颤振和强迫振动导致的高周疲

劳,提高叶片抗振/抗疲劳特性;

( 3) 大叶尖间隙会降低风扇/压气机效率和

稳定裕度[ 1�2] ,则较小间隙成为设计首选. 如此却

会带来另外问题: 较小的冷态间隙高度及工作中

热、力致动叶和机匣变化因素决定了叶尖间隙随

工况发生较大变化. 若发生碰撞,尖部较厚的叶片

碰撞会较严重, 对叶尖自身以及机匣都会造成较

大损伤,严重的可导致叶片折断;削薄后的叶片则

将大大减弱碰撞程度, 碰撞后的叶片很可能只会

发生尖部卷曲, 而不会造成更严重的后果,从而增

强了发动机运行可靠性.

图 1� EJ200首级风扇叶片

F ig. 1� Fan�blade of EJ200

因此,不管是作为发动机研制过程的一种补

救措施,还是作为一种常规设计技术,上述诸方面

已足以促使慎重对待叶尖片削技术.为此,本文将

采用数值方法, 参数化分析各种片削方式对气动

性能的影响,希望能从气动特性角度给出关于叶

尖片削技术的评价.

1 � 数值模型

以 ROTOR37转子为例, 系列变化叶片尖部

压力面片削深度及展向高度, 进行片削的参数化

研究.表 1汇总了原型及本文设计的 9 种片削模

型,它们由在 82%, 91%, 100%展高处分别实施

0%, 25% , 50%叶型厚度的片削组合构成,叶片厚

度方向片削由压力面开始,并按照片削截面顺序

(从 100%到 82%展高)及片削后剩余叶片厚度百

分数定义片削模型. 图 2展示了片削深度 0%,

25% , 50%叶型厚度的叶型前缘形状.

表 1� 参数化研究数值模型

Table 1� Numerical simulation for parameter studies

相对展高/ %
片削深度/ %
编号

100 91 82

100 0 0 0

75�75�75 25 25 25

75�75�100 25 25 0

75�100�100 25 0 0

50�50�50 50 50 50

50�50�75 50 50 25

50�50�100 50 50 0

50�75�75 50 25 25

50�75�100 50 25 0

50�100�100 50 0 0

图 2� 尖部叶型片削示意图

Fig. 2� Sketch o f attenuated blade tip

2 � 数值方法

采用商业软件 NUMECA 对上述十种数值

模型的内部粘性流场进行数值模拟, 其中采用

Spalart�Allmaras湍流模型实施方程组封闭.边界
条件按常规给定:进口给定总温、总压及气流角展

向分布,出口给定某点背压,然后由径向平衡方程

求出出口截面上其它点静压.

计算采用分块网格技术. 网格由三块组成:主

流区网格,叶顶 H 型网格和叶顶 O 型网格.鉴于

先前 ROT OR37 号转子的校核计算中关于网格

分布、网格依赖性的经验,对各块网格进行了细致

分布,表 2给出了网格节点数细节,总网格数目达

到 462, 687点,网格具有很好的正交性,且为更准
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确描述粘性流动细节,对近壁网格间距实施监控,

保证离开壁面第一层网格 Y
+ < 20.

表 2 � 计算网格

Table 2� Computing gridding

网格点分布 展向 周向 轴向

主流区 H 网格 65 41 145

叶顶 H 型网格 17 17 65

叶顶 O 型网格 17 21 161

3 � 计算结果及分析

对于片削技术的完整、恰当评估需要从分析

整个工作特性变化入手. 为此, 采用 NUMECA

软件预测原型及各片削模型 60%, 80%, 90%及

100%设计转速特性曲线. 计算中, 首先从较低背

压工况算起,然后不断提高背压以逼近失速工况,

最终逼近过程背压步进 100~ 200 Pa, 直至最后

一个收敛解作为失速边界,如此获得整条特性线,

而且与试验结果对比获得了较好程度的吻合. 下

文将给出全工况特性曲线, 并着重以 100%设计

转速工况为例,从堵塞流量、总压比、绝热效率及

失速裕度 4 个方面分析片削带来的气动性能影

响.

3. 1 � 全工况性能曲线

如图 3, 图 4 示出三种片削模型在 60%,

80% , 90%及 100%设计转速工况下的性能曲线,

图中 P R , �ad及 G分别代表总压比、绝热效率和流

量.

图 3 � 全工况总压比�流量特性线

F ig . 3 � Tota l pressur e ratio vs. mass flow at over all

wo rking conditions

3. 2 � 100%设计转速工况性能分析

如图 3和图 4 所示, 4 种工况下三种片削模

图 4� 全工况绝热效率�流量特性线

F ig . 4� Adiabatic efficiency v s. mass flow at ov erall

wo rking conditions

型表现出的性能趋势一样, 本文便以 100%设计

转速工况为例,从两个方面分析叶尖片削带来的

气动性能影响: 1)片削叶片与原型的对比; 2)不同

片削程度的对比.

3. 2. 1 � 片削与原型叶片气动性能比较

如图 5和图 6所示, 100%设计转速工况下,

与原型特性对比表明, 片削导致叶片在代表气动

性能的四个方面(即堵塞流量、绝热效率、总压比、

失速裕度)都产生一定差异.

图 5 � 设计工况下总压比�流量特性线

F ig . 5 � Tot al pressur e ratio vs. mass flow at

design condition

首先,堵塞流量方面,从上述特性图中看出,

片削导致堵塞流量增加,且片削程度越大堵塞流

量也越大.什么原因导致堵塞流量增加呢? 图 7

给出从根部开始积分的展向流量分布(图中 h表

示相对展向位置) ,可以看出,片削和原型在 75%

展高以上开始出现流量差别, 而这正好与片削范

围一致,证明片削后叶片通道流通面积加大是堵

塞流量增加的根本原因.而片削导致气动堵塞变

化很可能是堵塞流量变化的另一个原因,故按文
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献[ 4]方法对各模型所有工况点尾缘处相对气动

堵塞进行了计算,结果整理绘于图 8(图中 B 表示

相对堵塞) , 可看出片削程度大的相对堵塞也较

大.并绘出堵塞工况下相对气动堵塞的展向分布

于图 9, 可以看出:片削后叶片的相对气动堵塞几

乎沿整个展高均有较小程度增加. 这就导致了一

个疑问:相对气动堵塞增加而堵塞流量却没有下

降? 故绘出尾缘处径向密流和轴向密流的展向分

布,如图 10、图 11所示(M 表示密流,即密度与速

度之积) , 密流增加补偿了气动堵塞增加导致的流

量减小问题. 考虑到 ROTOR37展向均超声, 因

而尖部片削后,流道打开, 激波下移, 导致激波强

度增强, 激波后附面层加厚, 致使相对堵塞增加.

而堵塞工况下, 原型和各片削模型喉道处气动堵

塞基本不变,则喉道处叶片削减便成为堵塞流量

增加的根本原因.

图 6� 设计工况下绝热效率�流量特性线

F ig . 6� Adiabatic efficiency v s. mass flow at

design condition

图 7 � 堵塞工况流量展向积分分布

F ig. 7� Spanwise distr ibution of mass flow at

choke condit ion

总压比方面,片削叶片均比原型有更高的压

比,其中 50�50�50片削模型显示出最高总压比特
性.图 12~ 图 13 绘出出口总压及切向速度的展

图 8� 相对气动堵塞�流量特性

Fig . 8 � Relat ive aerodynam ic blockage vs. mass flow

图 9 � 相对堵塞展向分布

Fig . 9 � Spanw ise dist ribution o f relat ive blo ckage

图 10� 径向密流展向分布

Fig. 10 � Spanwise distr ibution of r adial velocity density

向分布( p 表示以 101 325 Pa 为参考的无量纲压

力, V t 表切向速度) . 显然, 50�50�50 片削模型在
50%展高位置以下与原型有着相同的出口总压和

切向速度,而在 50%展高以上直至叶尖均比原型

有着更大的出口总压和切向速度,尤其在 80%展

高附近与原型的差值最大, 而此处也是 50�50�50
模型片削的起始位置, 表明叶尖片削提高了转子

的加功能力,尤其是尖区附近的加功能力.

� � 效率方面, 图6效率�流量特性表明, 片削对
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图 11 � 轴向密流展向分布图

F ig . 11� Spanw ise distribution o f axial v elocit y density

图 12� 出口总压展向分布

Fig . 12� Spanwise distr ibution of ex it tota l pressur e

图 13 � 出口切向速度展向分布

F ig . 13 � Spanw ise dist ribution of ex it t angential v elocit y

效率影响较小, 但方向性比较明确:片削程度越

大,获得的最高效率也越大.其中片削程度最大的

50�50�50片削模型获得了最高效率 84. 8% ,其整
个流量范围内效率均最高.图 14给出最高效率工

况下 50�50�50 片削模型(左图所示)与原型尾缘
处S3截面熵等值线分布,可以看出,与原型相比,

50�50�50模型槽道中高损失区(熵值 29. 0 的小
圈)更小, 且尖部吸力面侧高损失区更薄,端壁高

损失区更小,减小了二次流损失,致使该片削模型

具有较高效率.

图 14 � 50�50�50 和叶片原型熵分布

F ig . 14 � Ent ropy contours for 50�50�50 and 100

针对失速裕度,将 99%堵塞流量所处工况作为各

自设计工况,并按下式计算失速裕度

SM = [ ( �/ m) Stall/ (�/ m ) Des ign - 1] � 100%

(1)

该定义用在此处有一定局限, 但这不是本文讨论

问题,仅以此大致考察片削对失速裕度的影响.遂

根据式( 1)计算的各片削模型及原型失速裕度汇

总于表 3.可见片削后失速裕度随片削程度的差

异均有不同程度的下降, 其中 50�50�50 片削模型

失速裕度降低程度最大, 相比原型降低了近 2个

百分点. 由此可认为: 片削对裕度影响规律与压

比、效率等正好相反:片削程度越大,失速裕度下

降也越明显.这也正好符合压气机设计过程中压

比、效率与失速裕度折衷的一般规律.

图 15给出了近失速工况下尾缘截面的静压

展向分布.不难看出,片削导致叶片尾缘处静压整

体水平增加.这与前述片削导致尖部加功增加、总

压上升相一致. 而且, 50�50�50模型在最大背压为
127 000 Pa时仍能获得收敛解, 而原型最大可承

受背压仅为 126 250 Pa. 即 50�50�50 模型可在更
大的背压工况下工作,但相比于原型,其随背压提

升流量减小的程度明显偏小, 所以图 5~ 图 6特

性结果表明原型可实现更小的流量工况,但实际

上片削叶片可承受更高背压, 而由( 1)式可知, 失

速裕度是以流量为计算标准的, 所以获得原型有

着更大失速裕度的结论.

3. 2. 2 � 片削程度对气动性能影响

针对叶尖片削在工程上的实用性,本文期望

从片削厚度和片削方式对性能影响方面作出进一
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步的细致分析.

表 3 � 失速裕度

Table 3� Stall margin

片削模型 失速裕度/ %

50�50�50 10. 82

50�50�75 11. 49

50�50�100 11. 59

50�75�75 11. 55

50�75�100 11. 50

50�100�100 12. 23

75�75�75 11. 93

75�75�100 12. 21

75�100�100 12. 45

100(原型) 12. 89

图 15 � 近失速工况尾缘处静压展向分布

Fig . 15� Spanwise distribution of static pressur e

at trailing edge at near�sta ll condition

3. 2. 2. 1 � 片削厚度不同

为比较片削厚度不同导致的性能差异, 将

50�50�50, 50�50�75, 50�50�100三种片削模型特性
曲线绘于图 16~ 图 17.由上述两图并参考表 3可

以得出:在一定片削深度范围内,虽然总体性能差

别不大, 片削厚度越大, 效率、压比增加的程度越

大,同时失速裕度下降也越严重.

3. 2. 2. 2 � 片削总量相同,片削方式不同

为比较不同片削方式导致的性能差异, 图 18

~ 图 19示出 4种模型的特性比较.图中模型按片

削总量分为两组:  50�75�100与 75�75�75; ! 50�
100�100与 75�75�100.可以看出,  组中 75�75�75
模型压比和效率较高, ! 组中 75�75�100模型压比
和效率较高,则可获得如下规律:相同片削总量下,

沿展高方向片削深度较均匀的模型获得更优的性

能,且参考表 3也可看出片削均匀的模型失速裕度

并不下降,所以可得出如下结论:沿展高方向片削

较均匀的模型易获得更优的总体气动性能.

图 16 � 片削厚度不同的总压比�流量特性对比

Fig. 16 � Total pressur e ratio vs. mass flow fo r models

w ith different thickness of attenuation

图 17 � 片削厚度不同的绝热效率�流量特性对比

Fig . 17� Adiabatic efficiency vs. mass flow for models

w ith different thickness of attenuation

图 18� 4 种片削总压比�流量特性对比

F ig. 18 � To tal pressur e ratio vs. mass flow for four

models w ith different method of attenuat ion

372



� 第 2 期 邵卫卫等:轴流压气机叶尖片削全工况特性分析

图 19 � 4种片削绝热效率�流量特性对比

Fig. 19 � Adiabatic efficiency v s. mass f low for four

models w ith different method of attenuat ion

4 � 结论及展望

本文数值模拟分析了叶尖片削对轴流压气机

气动性能影响, 获得主要认识如下:

( 1) 全工况范围内, 在一定片削程度内, 叶尖

片削以减小失速裕度为代价增大了压气机的总压

比及最高绝热效率, 且提高程度随片削总量增加

而增加,但总体影响程度不显著;

( 2) 在相同片削总量前提下,沿展高方向较

均匀的片削方式易获得更佳的气动性能;

� � ( 3) 借鉴以上结论, 设计者可通过所追求的

目标(更高的总压比、绝热效率或更宽广的工作范

围)折衷选取叶尖片削的方式,但由于其影响程度

较小,所以本文推荐叶尖片削可更多地作为一种

细调的设计手段加以应用.

本文只研究了叶尖片削对气动性能的影响,

而在结构强度、振动等其它性能方面没有涉及,显

然片削程度太大必然带来结构强度方面的问题,

所以实际设计过程中, 设计人员需全面权衡片削

所带来的总体影响.
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