
第２７卷 第８期
２０１２年 ８月

航空动力学报
Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ

Ｖｏｌ．２７ Ｎｏ．８
Ａｕｇ


．２０１２

文章编号：１０００－８０５５（２０１２）０８－１８４１－０７

前掠对高负荷风扇转子叶尖间隙效应的影响

王　雷，刘　波，赵鹏程
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：以高负荷两级风扇第一级前掠转子为研究对象，数值模拟了设计转速下多种不同间隙下的特

性曲线以评估其性能对间隙的敏感性．结果表明：前掠转子能够显著降低气动性能对叶尖间隙的敏感度，且

并不存在工程意义上的最优间隙．这种特性在存在强叶尖泄漏流的大叶尖间隙和近失速工况时更为明显．通

过与一个气动性能等效的常规转子进行叶尖区域详细的流场结构对比，对前掠改善间隙敏感度，调整展向气

流分布及影响转子叶尖泄漏流动的内在机理做出了解释．
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　　涡扇发动机中风扇、压气机、涡轮的转子叶片
顶部和机匣之间都存在着间隙，其大小会在不同
工作状态中发生变化．叶尖间隙发生变化的主要
原因为受各种载荷的影响．其中，机械载荷引起发
动机机匣的弯曲和椭圆变形，转子陀螺力矩可使
局部间隙变小．温度和过渡状态转速变化对叶尖
间隙也有很大影响．因此在结构设计中必须留有
较大的初始装配间隙，避免叶片在正常工作状态

下与机匣碰撞．
若要满足未来推进系统的需要，压缩系统的

气动性能必须对叶尖间隙变化不敏感．然而当前
许多的高通流能力，低展弦比设计中，风扇的气动
性能和稳定性强烈依赖于叶尖间隙的大小．因此
最佳工作间隙的选取和泄漏流的影响机理一向是

研究的热点．Ｐｅａｃｏｃｋ［１］认为存在一个最佳间隙使
得二次流影响和转子与壁面相对运动产生的泄漏
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流影响相互平衡，然而其研究仅限于低速压气机
中．Ａｄａｍｃｚｙｋ等［２］发现无叶尖间隙时会导致流
量范围增大，同时前缘处的较小叶尖间隙对增大
稳定工作范围至关重要．Ｗｅｎｎｅｒｓｔｒｏｍ［３］对一低
展弦比的高通流风扇进行了３种不同间隙大小的
研究，发现了最佳间隙的存在并使得效率提升了

０．７％．测量的展向参数分布表明效率的改善主要
体现在叶尖区域．Ｃｏｐｅｎｈａｖｅｒ等［４］对一适度后掠
的跨声转子在不同间隙下进行了数值模拟，结果
表明：此后掠转子对叶尖间隙敏感性强烈，但并没
有提及掠型设计对叶尖泄漏的影响．近年来国内
刘宝杰课题组在低速大尺度实验台上借助三维离

子图像测速仪测量技术，真实重构了转子尖部泄
漏涡产生、发展、失稳、破碎的演化过程，使叶轮机
界对叶尖区域复杂流动结构的认识提升至新的高

度［５－６］．屠宝锋［７］等对三级常规跨声风扇的间隙效
应研究发现最佳间隙的存在．季路成等［８］也通过
对通用，罗罗和普惠掠叶片专利的总结，对掠形影
响失速裕度机理赋予了新的认识．
之前关于间隙敏感性的研究大多为常规或后

掠设计的风扇／压气机，而现代风扇设计大多采用
叶尖适度前掠来提升失速裕度和抗畸变能力［９］．
尽管叶片弯、掠三维造型技术已普遍应用于军／民

用风扇设计中并有成功范例［１０－１２］，但弯、掠对叶
尖泄漏流的影响尚未完全研究清楚．前掠叶型的
气动性能对间隙的敏感度是否像普通常规叶型那

样显著。本文基于数值模拟结果，以本课题组设
计的某超高负荷两级风扇第一级前掠转子为研究

对象，试图探讨不同工作间隙对主要气动指标的
影响，进一步完善该转子的设计参数，并对前掠设
计影响转子叶尖泄漏流的内在机理做出解释．

１　研究对象

本文的研究对象是课题组自行设计的高负荷

两级风扇的第一级转子．为直观比较叶尖前掠对
泄漏流的影响，本文选用初始设计中的相同几何
参数的常规转子进行对比，其子午流道见图１．由
于设计进口相对马赫数接近２（见表１），通流设计
时叶尖处的设计压比达到了２．８，且载荷系数超
过０．６，为典型的失速首先发生在叶尖区域的尖
部受限型转子．需指出的是，由于前掠的引入改变
了展向气流的分布导致更多的气流向叶尖集

聚［１２－１４］．为了以一种气动等效的形式评估掠影
响，将常规叶型的叶尖安装角减小２°，尖部截面
以下叶展安装角增大２°，以维持整个叶展与前掠
相同的攻角分布和基本相同的设计点流量．

表１　前掠转子几何参数和设计点性能参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｐｔ　ｒｏｔｏｒ

压比 平均载荷系数 等熵效率／％ 叶尖相对马赫数 设计流量／（ｋｇ／ｓ） 展弦比 叶尖速度／（ｍ／ｓ） 前掠角／（°）

２．３　 ０．４５　 ８８　 １．９５　 １３０．５　 １．５１　 ５２７　 １２

２　数值方案

计算借助商用软件 ＮＵＭＥＣＡ　Ｆｉｎｅ／Ｔｕｒｂｏ
模块，求解相对坐标系下守恒形式的三维 Ｎ－Ｓ
（Ｎａｒｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）方程，控制方程的对流项采用二
阶对称ＴＶＤ（ｔｏｔａｌ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｄｅｍｉｎｉｓｈｉｎｇ）迎风格
式，以较为准确的模拟叶尖流场，采用四阶显式龙
格库塔时间推进以获得定常解．之前针对该风扇
转子的网格无依赖性验证表明，当网格节点数超
过６０万时，计算结果和网格密度已基本无关．叶
片通道中采用了Ｏ４Ｈ型网格，在参考了Ｇｕｐｔａ［１５］

对精确模拟间隙内复杂流场所必须的叶尖网格拓

扑和网格密度后将间隙内总网格数调整为５万，
并采用了蝶形网格．主流通道中沿流向，展向和周
向的网格节点数分别为２２０，７３，４１万．主流区总
的网格节点数约６６万，湍流模型使用一方程Ｓ－Ａ

（Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ）模型．为保证湍流模型在计算
中的有效性，严格控制第一层壁面网格距离，使其

图１　前掠和常规转子的子午轮廓图

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｐｌａｎｆｏｒｍｓ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｐｔ　ａｎｄ　ｒａｄｉａｌ　ｒｏｔｏｒｓ
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图２　前掠转子设计点９５％叶展相对马赫数云图

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ａｔ　９５％ｓｐａｎ　ａｔ

ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ｏｆ　ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｐｔ　ｒｏｔｏｒ

满足ｙ＋≤５的要求．进口边界给定总温，总压和
气流角度出口边界给定平均半径处的静压，按径
向平衡方程计算出压力沿叶高分布．

３　计算结果和分析

为分析在真实工作环境下的间隙水平，选择

５组较为典型间隙值，分别为０％，０．１，０．３５，１．３，

３．５ｍｍ，（间隙与叶尖弦长比分别是０，０．０４３％，

０．１５％，０．５７％，１．５３％，其中０．５７％为设计值）．
图３～图６分别为前掠转子和常规转子在不同间
隙下的效率和压比图，各条特性线上的最小流量
点均为最后一个数值收敛点．由图３和图４可见，
当间隙减小后，特性线上各工况点的流量，压比和
效率有一定幅度提升，但当间隙为０．０４３％时，在
此时的峰值效率点和近失速点的等熵效率比无间

隙时略微升高，表明该间隙值为理论上的“性能最
优间隙”．根据 Ｗｅｎｎｅｒｓｔｒｏｍ［３］的理论，当处于最
优间隙时，泄漏流能起到稳定尖部流动的正作用．
如进一步增大间隙，将会产生过大的泄漏量，如进
一步减小间隙，则泄漏涡中没有足够的能量来平
衡二次流影响．然而由图所见，该前掠转子的最佳
间隙非常小，当风扇工作在如此小的间隙时，过渡
状态的转速变化造成的间隙变小将会引发叶片与

机匣摩擦振动等结构问题，影响发动机的安全运
转，在工程中很难实现．因此可近似认为该转子的
压比和效率随着间隙的增大而单调减小，不存在
工程意义上的最优间隙．由于该前掠转子采用任
意造型设计，且经过多轮优化，在设计点处叶尖通
道激波诱导的附面层分离损失已基本消除（见图

２），泄漏流对流动维稳的正效应得不到体现，这应
该是该转子不存在工程意义上最优间隙的原因．

图３　前掠转子在不同间隙下的效率和压比特性曲线

Ｆｉｇ．３　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ

ｌｅｖｅｌｓ　ｏｆ　ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｐｔ　ｒｏｔｏｒ

图５给出了前掠和常规转子的峰值效率和峰
值压比对叶尖间隙敏感性的对比，由于该高负荷
风扇的峰值压比一般出现在近失速点处，因此用
峰值压比表征转子的最大负荷水平．由图５可见，
前掠转子峰值效率和峰值压比的间隙敏感度曲线

的斜率明显都低于常规转子．当间隙从０％增大
到１．５３％ 时，前掠转子的峰 值 效 率 仅 下 降

３．６９％，而常规转子在相同增幅中峰值效率下降
了６．０７％，峰值压比也具有相同的趋势．可以认
为该前掠转子的气动性能对工程中常用的间隙值

并不敏感．因此对于本算例这种尖部受限型转子，
前掠能够显著提高给定叶尖间隙下的最大负荷并

改善峰值性能对叶尖间隙的敏感度．
图６给出了设计间隙０．５７％下前掠和常规

转子静压系数沿展向分布．静压系数表征载荷，其
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图４　常规转子在不同间隙下的效率和压比特性曲线

Ｆｉｇ．４　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ　ｌｅｖｅｌｓ　ｏｆ　ｒａｄｉａｌ　ｒｏｔｏｒ

图５　峰值效率和峰值压比对叶尖间隙敏感性的对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｉｐ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ　ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｉｅｓ　ｆｏｒ　ｐｅａｋ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ａｎｄ　ｐｅａｋ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

定义为

Ｃｐ＝Δｐｓ／ｐｔ１，ｒｅｌ－ｐｓ１ （１）

其中Δｐｓ为转子进出口的静压升，ｐｔ１，ｒｅｌ为进口总
压，ｐｓ１为进口静压．由于前掠改变了展向气流的
分布，导致更多的气流向叶尖集聚，致使叶尖处的
流量和气流速度相对增大，叶尖总压也相应提升，
进而叶尖处的静压系数即载荷也有所降低．由于
该转子为尖部受限型，叶尖载荷的减小对稳定工
作范围是有益的．由于基准转子在设计点处不存
在明显的分离区（见图２），因此推测前掠的引入
而导致的叶尖载荷降低主要是缓解了泄漏流的阻

塞作用．
为证实这一推测，图７和图８分别给出了近

失速点处前掠和常规风扇在０．５７％和１．５３％间
隙下间隙内的轴向速度云图．不难发现：常规转子

图６　０．５７％间隙下静压系数沿展向分布对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ａｔ　０．５７％ｔｉｐ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ／ｃｈｏｒｄ
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图７　０．５７％间隙下近失速点前掠和常规转子间隙中轴向速度云图

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ａｘｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ａｔ　ｍｉｄ－ｃｌｅａｒａｎｃｅ　ｇａｐ　ｆｏｒ　ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｐｔ

ａｎｄ　ｒａｄｉａｌ　ｒｏｔｏｒｓ　ａｔ　０．５７％ｔｉｐ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ／ｃｈｏｒｄ

图８　１．５３％间隙下近失速点前掠和常规转子间隙中轴向速度云图

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ａｘｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ａｔ　ｍｉｄ－ｃｌｅａｒａｎｃｅ　ｇａｐ　ｆｏｒ　ｒａｄｉａｌ　ａｎｄ

ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｐｔ　ｒｏｔｏｒｓ　ａｔ　１．５３％ｔｉｐ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ／ｃｈｏｒｄ

在两种间隙下的叶尖回流均较大．相比常规风扇，
前掠具有较小的回流区，泄漏涡轨迹也相对较浅，
且叶尖阻塞在两种间隙下的敏感度较低，使叶尖
泄漏涡造成的阻塞相比常规转子显著降低．这是
由于前掠使得气流向叶尖集聚，尖部气流具有较
高的相对动量，与泄漏流掺混后增加了泄漏流的
流向速度．对于高负荷，大安装角的叶尖截面而
言，流向动量的增加使叶尖泄漏涡造成的负轴向
速度分量和回流区相对减小，这也是图６中前掠
转子叶尖静压系数较低的根本原因．
为更为直观的比较前掠对叶尖阻塞的降低程

度，参考Ｋｈａｌｉｄ等［１６］的方法，分别定义叶尖阻塞
参数（ｔｉｐ　ｌｅａｋａｇｅ　ｂｌｏｃｋａｇｅ）和叶尖载荷参数（ｔｉｐ
ｌｏａｄｉｎｇ）两个无量纲参数来表征叶尖泄漏流阻塞
和叶尖气动载荷，其定义式见文献［１６］．图９给出
了０．５７％和１．５３％间隙下前掠和常规转子在近
失速点的阻塞参数和载荷参数间的关系对比，并
附上Ｋｈａｌｉｄ在一系列不同几何尺寸压气机下的
计算数据作为参考．由图９可见，叶尖堵塞随着负
荷参数增加而增加呈近似线性分布，且负荷参数
存在一个极限值，这也与 Ｋｈａｌｉｄ［１６］的推论相符．
在０．５７％间隙下，虽然已处于较大负荷的近失速
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工况，但由于间隙较小，泄漏流造成的阻塞效应并
不明显，因此前掠设计后阻塞参数的减小也较为
有限，仅降低４．３％．而在１．５３％间隙近失速工况
下，泄漏流造成的阻塞显著增加，此时相比常规转
子，前掠使得叶尖阻塞参数降低１３％，影响非常
明显．

图９　两种间隙下载荷参数和阻塞参数关系

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｂｌｏｃｋａｇｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ａｎｄ

ｔｉｐ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ

另外不可忽视的一点是转子叶尖阻塞也会对

下游静子的性能产生影响．如转子工作在较大叶
尖间隙下，泄漏流导致的叶尖处阻塞比预期设计
值高，将会对下游静子的匹配性能产生影响．图

１０分别给出了级环境下前掠和常规转子在

１．５３％这一较大间隙下的静子进口气流角分布，
对比分别在设计点和近失速点下进行．两个转子
的下游静子几何参数完全相同，均采用可控扩散
造型设计．如图所示，在此间隙下，常规转子由于
强烈的泄漏流阻塞效应，叶尖速度较低，使得下游

图１０　１．５３％间隙下设计点、近失速点前掠和

常规转子的静子进口气流角沿展向分布

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ｆｏｒ　ｒａｄｉａｌ　ａｎｄ　ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｐｔ　ｒｏｔｏｒｓ　ａｔ

１．５３％ｔｉｐ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ／ｃｈｏｒｄ

静子尖部气流角和攻角相比设计值较大，而在

７５％叶展以下相比设计值较小．当采用尖部前掠
时，前掠对展向气流的重新分布使得叶尖处气流
角有所降低，相比常规转子分布更接近设计值．在
近失速点下，由于负荷和阻塞效应更大，前掠对下
游静子气流角的影响也更为突出，叶尖泄漏流的
影响范围扩大至６０％叶展，最大气流角偏差可达
到３°．因此，从上下游匹配角度来考虑，使用前掠
设计的优势也是显而易见的．

４　结　论

本文以数值模拟为手段，对５种典型间隙的
某高负荷前掠跨声转子和具有气动等效性的常规

转子进行了设计转速下的定常三维数值模拟．通
过特性参数的对比和叶尖流场结构的分析可以得

出以下结论：

１）前掠转子对工程设计范围内的间隙值并
不敏感，从无间隙至０．５７％叶尖弦长间隙时，峰
值效率仅下降２％，大大低于常规转子的间隙敏
感度．
２）该前掠转子的最优间隙不在工程实际可
用的间隙范围内，其原因为叶尖流场结构良好，不
存在明显的激波后附面层分离，泄漏流稳定流动
的正影响得不到体现．
３）在两种典型间隙下，前掠转子的间隙内流
场结构较为相似，泄漏涡造成的低速区较小，泄漏
涡轨迹也相对较浅．而常规转子在两种间隙下间
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隙内流场差别较大，从而揭示了前掠改善间隙敏
感度的流动机理．
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