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周向总压畸变进气下叶片前掠对转子

稳定性的影响

史亚锋，吴　虎，黄　健，杨金广
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：以跨声速压气机ＮＡＳＡ转子１１为原型进行前掠改进，对得到的前掠转子与原型转子内流场进

行了定常数值模拟，结果表明：在设计转速下前掠转子的性能有所提高，尤其是近失速流量有明显的降低．在

周向总压畸变进气条件下，对转子１１和前掠转子进行了非定常数值模拟，两者的性能较均匀进气条件下都出

现了不同程度的下降，但前掠转子的近失速流量仍明显低于转子１１，这是因为转子１１叶尖区域处气流较前

掠转子更易堵塞．
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　　自从后掠空气动力学在高速机翼上获得成功
以来，航空发动机界众多学者已进行了大量的掠
型叶片技术的开发和研究工作．北京航空航天大
学的桂幸民等人在简要回顾后掠风扇和后掠浆扇

发展背景的前提下，提出了进行跨声风扇弯掠叶

片气动设计所应追加的工程准则［１］．Ｗａｄｉａ等人
的实验和计算结果表明前掠动叶无论效率还是失

速裕度都优于后掠动叶，并且减轻了激波与附面
层的相互作用［２］．Ｓａｓａｋｉ等人发现前掠和正弯叶
片能够推迟角区失速并减弱端壁二次流动［３］．
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Ｄｅｎｔｏｎ和Ｘｕ对一跨声风扇进行了掠弯改型并
进行了数值模拟，计算结果证实前掠对失速裕度
的改善最为显著［４］．ＭｃＮｕｌｔｙ等人的研究表明前
掠在改善效率和失速裕度的同时对叶顶间隙的流

动也有一定的改善［５］．Ｃｏｒｓｉｎｉ和 Ｒｉｓｐｏｌｉ对一亚
声速风扇转子进行前掠改型，并在设计点与非设
计点工况下进行了数值模拟，结果表明前掠转子
能够延迟失速的发生［６］．北京航空航天大学的邢
秀清等人从叶片前缘曲线相对掠的形式入手，对
相对前掠、相对无掠和相对后掠转子进行了数值
模拟，结果表明设计转速时前掠转子的效率最
高［７］．哈工大的毛明明等人对一压气机动叶进行
前掠与正弯联合三维设计，使得级最大效率提高

３％，失速裕度提高了４０％，同时压比有所增
加［８］．中国科学院工程热物理研究所的季路成回
顾了掠的历史发展，对掠机理进行了探讨，给出了
掠问题的另类认识：掠仅是叶片设计的一个自由
度，其通过叶片基元负荷全工况范围内的展向匹
配影响轴流压气机的失速裕度［９］．
上述众多学者对于掠弯叶片的研究工作均是

基于均匀来流的假设进行的，在实际进口来流不
均匀情况下，这样的研究会呈现出一定的局限性．
设计者们普遍认为，无论是民用还是军用轴流压
气机系统，当其进口存在不均匀来流时，必将严重
降低其性能，尤其是稳定工作范围．特别是随着新
一代飞机的机敏性进一步提高和飞行包线范围的

扩大，其推进系统进口品质更加恶化，尤其表现为
进口总压畸变程度的增加，从而引起了发动机性
能和稳定裕度的显著下降［１０－１２］．进口总压畸变可
分为周向总压畸变、径向总压畸变及周向、径向混
合畸变，其中以周向总压畸变最为常见，其对压气
机的危害也更严重，研究者们对进气畸变的研究
也多集中于此类畸变［１３－１６］．
基于上述原因，本文在周向总压畸变进气条

件下，对跨声速轴流压气机原型转子与前掠转子
进行了数值模拟，并在一个非定常周期内不同时
刻对原型转子与前掠转子的流场进行了对比分

析，结果表明前掠转子的抗进口周向总压畸变能
力较无掠转子更强．

１　ＮＡＳＡ转子１１参数

本文选择ＮＡＳＡ转子１１作为研究原型是因
为文献［１６］有关于它的详细的几何和试验数据．
表１列出了该压气机转子基本的几何参数和气动
设计参数．

表１　ＮＡＳＡ转子１１主要设计参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｒｏｔｏｒ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ａｎｄ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

设计流量／（ｋｇ／ｓ） ２９．４８

总压比 １．６０１

转速／（ｒ／ｍｉｎ） １６　１００

等熵效率 ０．８９６

叶片数 ４４

进口轮毂比 ０．５

总温比 １．１６

叶型 多圆弧叶型

叶尖轮缘速度／（ｍ／ｓ） ４２５

２　计算和实验压气机转子性能对比

计算网格由上游静止网格块和下游转动网格

块两部分构成，如图１所示．

图１　计算网格块划分示意图

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｇｒｉｄ　ｂｌｏｃｋｓ

稳态进气周向总压畸变谱给定于上游静止网

格块的入口处，上游静止网格块是由下游转动网
格块向前延伸而成，这样可以保证结合面两侧有
相同的周向面积．
数值计算采用了ＮＵＭＥＣＡ　ＦＩＮＥ软件包的

Ｅｕｒａｎｕｓ求解器．计算采用全通道定常计算方法，
利用Ｊａｍｅｓｏｎ有限体积格式并结合Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌ－
ｍａｒａｓ湍流模型对相对坐标系下的三维雷诺平均

Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程进行求解，采用显式四阶

Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ法时间推进以获得定常解，同时加

８５６
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入了二阶和四阶人工黏性项以消除数值计算过程

中的伪数值振荡，为提高计算效率还采用了多重
网格法、局部时间步长和残差光顺等加速收敛措
施．计算的总网格数量为２　３２１　９４６，网格朝固体壁
面方向进行加密，离开固体壁面的第一层网格的
无量纲化距离Ｙ＋限制在３０以内．由于总体网格
数量的限制，计算网格密度对附面层内的流动细
节的捕获有一定影响，但对于分析压气机转子内
流场流动结构，是可以满足精度要求．
上游静止网格块与下游转子块交界面采用了

“冻结转子法”，该方法用定常计算能较准确的将周
向畸变、尾迹等非定常效应通过交界面传递下去．
周向总压畸变强度定义

ｐｔ（ｃｄｉ）＝ｐｔ，ｍａｘ－ｐｔ，ｍｉｎｐｔ，ｍａｘ
其中ｐｔ，ｍａｘ 为进口最大总压，ｐｔ，ｍｉｎ 为进口最
小总压．
图２为１００％设计转速下均匀进气条件下压

气机转子在近峰值效率工况点的特性和进气９０°
周向总压畸变条件下的大流量工况点和近失稳工

况点计算与实验特性对比，其中，进口周向总压畸
变强度为１２％．
图３为周向总压畸变进气条件下大流量工况

点 时 转 子 进 口 无 量 纲 化 总 压 ｛［（ｐｔ －
ｐｔ，ｍａｘ）／ｐｔ，ｍａｘ］×１００｝分布计算与实验数据对比．
图４为周向总压畸变进气下大流量工况点时

转子出口１０％，５５％与９０％叶展处总压计算与实
验数据对比．

图２　均匀进气与周向总压畸变进气条件下

转子１１特性

Ｆｉｇ．２　Ｒｏｔｏｒ　１１ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｕｎｄｅｒ　ｔｈｅ　ｃｌｅａｎ　ｉｎｌｅｔ

ａｎｄ　ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ　ｉｎｌｅｔ

　　从图２～图４可以看出计算结果与实验数据
有一定的差别，这可能是由于计算资源的限制，每
个通道的网格点数较少，同时压气机转子内流场
流动结构非常复杂，尤其是在进口非均匀进气时
具有强烈的非定常性，而实验数据采用稳态测量
探针获取，并且计算的几何和实际的几何存在一
定的差异（计算略去了阻尼台）．但计算结果与实

９５６
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图３　转子进口无量纲化总压分布实验数据与计算对比

Ｆｉｇ．３　Ｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

ａｔ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ　ｉｎｌｅｔ

图４　转子出口不同展向位置总压分布

实验数据与计算对比

Ｆｉｇ．４　Ｒｏｔｏｒ　ｏｕｔｌｅｔ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｈｅ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｔ

１０％，５５％ｓｐａｎ　ａｎｄ　９０％ｓｐａｎ

验数据在趋势上大致吻合，这表明本文采用把网
格块划分为上游静止块和下游转动块的这种计算

方法能够比较准确的模拟周向总压畸变进气条件

下压气机转子内流场流动结构．

３　前掠转子的取得

以转子１１为原型，给定掠角δ为１５°，沿不同
叶展位置处的轴向位移为：ｄｆ＝ （ｒ－ｒｈ）δ，ｒ，ｒｈ
分别为不同叶展位置处和轮毂处的半径，这样可
得到前掠转子．
原型转子１１与前掠转子叶片几何外形对比

如图５所示．

图５　转子１１与前掠转子叶片几何外形图

Ｆｉｇ．５　Ｒｏｔｏｒ１１ａｎｄ　ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｐｔ　ｒｏｔｏｒ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ

０６６
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４　均匀进气条件下无掠、前掠转子
性能对比

　　前掠转子与转子１１的计算域完全一致．
两者均采用单通道定常计算，计算网格为 Ｈ－

Ｏ－Ｈ型结构化网格，网格总数量为５０６　１９３．进口
总压为１０１３２５Ｐａ，总温为２８８Ｋ，进口绝对气流角
为０°，转子转速为设计转速为１６　１００ｒ／ｍｉｎ．
通过改变出口背压获得转子效率压比对比图

６．从图中可以看出，前掠转子的效率、压比与失速
裕度均较无掠转子１１有所改善，其中失速裕度改
善的尤为明显．

图６　转子１１与前掠转子特性图

Ｆｉｇ．６　Ｒｏｔｏｒ　１１ａｎｄ　ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｐｔ　ｒｏｔｏｒ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

５　周向总压畸变进气条件下无掠、
前掠转子性能对比及机理分析

　　利用全通道定常计算方法，对进气周向压力

畸变条件下的压气机转子内流场进行了定常模拟

分析，揭示出了进气周向总压畸变对压气机转子
内流场流动结构一些影响规律．但是，在捕捉流场
细节方面，由于计算网格数量的限制，对于深入认
识进气畸变对轴流压气机转子性能和稳定性影响

机理有一些力不从心；对此，进气畸变响应的数值
计算还有另外一种方法，即采用多畸变区非定常
计算（将进口单一的大畸变区分成若干小的畸变
区）．Ｈａｈ等［１７］将一个１８０°周向压力畸变区均分
为８个子压力畸变区，采用计算１６个叶片通道中
的２个叶片通道的方法研究了进气周向压力畸变
对１台低展弦比高性能风扇转子性能的影响，非
常准确的捕捉到了进气周向压力畸变造成的叶片

通道激波和叶片表面压力的非定常脉动．Ｈａｌｌ
等［１８］也采用将一个大的进气周向压力畸变区分

为４个小的周向压力畸变区的方法计算了周向压
力畸变进气对跨声速风扇转子的影响（只模拟总
共２４个叶片通道中的６个叶片通道），取得了非
常好的计算效果．因此，Ｈａｌｌ指出，采用多畸变区
计算方案可以应用周期性边界条件，只需计算若
干叶片通道，这就能够大大增加每个叶片通道的
计算网格数量，更有利于捕捉流场细节．
本文也采用了多畸变区的非定常计算方案：

将一个１８０°周向总压畸变区均分为１１个子畸变
区，每个子畸变区包含４个叶片通道，进口总压畸
变谱如图７，畸变强度给定为０．１２，与全通道计算
给定的强度相同．
非定常计算采用了双时间方法，以定常计算

结果作为初场．
为了做前掠转子和原型转子在进口总压畸变

下的性能对比，两者的计算域网格划分完全相同，
与全通道定常计算网格块划分方法一样，计算域
网格也都划分为上游静止块和下游旋转块两部

分，保证了动／静结合面的上、下游具有相同的周
向面积，满足非定常计算采用的区域缩放法的动／
静结合面数据传递要求，所以非定常计算采用区
域缩放法．
４个通道网格总数为８４０　０７６，一个周期设定

２０个物理时间步．
前掠、无掠转子在总压畸变进气下的大流量

工况点和近失稳工况点效率压比如图８．从图中
可以看出，尽管两种转子的性能较无畸变时都有
明显降低，但前掠转子近失稳工况点流量较原型
无掠转子１１仍要小的多，相应的稳定工作范围较
无掠转子１１要大的多．
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图７　进口总压畸变周向分布

Ｆｉｇ．７　Ｉｎｌｅｔ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图８　周向总压畸变进气下转子１１与前掠转子特性

Ｆｉｇ．８　Ｒｏｔｏｒ　１１ａｎｄ　ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｐｔ　ｒｏｔｏｒ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｕｎｄｅｒ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

给定通道出口中径处背压为１０６ｋＰａ，进口总
压在畸变区、未畸变区分别为８９　１４４，１０１　３００Ｐａ，
总温为２８８Ｋ，轴向进气，设计转速，转子１１在一

图９　转子叶尖截面处周向、轴向相对速度

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｐｉｔｃｈｗｉｓｅ　ａｎｄ　ａｘｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ａｔ

ｔｈｅ　ｔｉｐ　ｓｅｃｔｉｏｎ

个稳定非定常周期中（４／２０）Ｔ时叶尖截面处的周
向相对速度云图与轴向相对速度云图见图９，其
中，通道２、通道３为低总压畸变区．
从图９（ａ）中可以看出，叶片上游周向相对速

度在通道３与４交界面有最大值，在通道１与２
交界面有最小值，这是因为畸变区的总压畸变会
导致静压畸变，在通道２，３及其下游区域形成低
静压区，周向压力梯度会使叶片上游来流方向发
生偏转，产生周向侧流．在转子叶片扫入畸变区，
对应图中叶片４所在位置，此时侧流的方向与转
动方向相同，所以周向相对速度最小，当转子叶片
扫出畸变区，对应图中叶片２所处位置，此时侧流
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的方向与转子转动方向相反，周向相对速度最大，
所以叶片２的负荷最重，叶盆与叶背之间的静压
差最大．
从图９（ｂ）中可以看出，畸变区通道２，３的下

游产生了一个轴向速度亏损区，轴向速度明显减
小．由于叶片２所处位置叶尖截面压力面、吸力面
静压差最大，上游来流的轴向速度又最小，所以静
压差造成的叶尖泄漏流与上游来流之间的相互作

用面与均匀进气条件下相比会更靠近转子前缘，
叶尖间隙泄漏涡更易在畸变低压区后造成堵塞

（对应于图中叶片２与叶片３之间的通道区域），
引起失速，造成周向总压畸变进气条件下失速流
量的上升．
图１０、图１１为前掠转子与转子１１在相同的

进出口条件下达到稳定时，一个非定常周期内（４／

２０）Ｔ，（９／２０）Ｔ，（１４／２０）Ｔ与（１９／２０）Ｔ时的叶尖

静压差对比和叶片２吸力面极限流线对比图，其
中，（４／２０）Ｔ 时刻对应叶片２扫出低压畸变区，
（９／２０）Ｔ时刻对应叶片２处于稳定区中心位置，
（１４／２０）Ｔ时刻对应叶片２扫入畸变区，（１９／２０）

Ｔ时刻对应叶片２处于畸变区中心位置．
从图１０中可以看出，两种转子在（４／２０）Ｔ时

叶尖前缘部分压力面、吸力面静压差最大，此时叶
片２正从畸变低压区扫出；在（１４／２０）Ｔ时静压差
最小，对应于叶片２从未畸变区正扫入畸变低压
区；这验证了前面分析的由畸变引起的周向侧流
造成叶片在一个周期不同时刻负荷不同的正确

性；在（９／２０）Ｔ，（１９／２０）Ｔ时，叶片２分别处于未
畸变区中心区域、畸变区中心区域，上游来流相对
均匀，此时的叶片２叶尖处静压差介于（４／２０）Ｔ
与（１４／２０）Ｔ时之间；在４个不同时刻，前掠转子
叶尖前缘部分的静压差均明显低于转子１１．

图１０　前掠转子与转子１１叶尖截面静压差不同时刻对比

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｒｏｔｏｒ　１１ａｎｄ　ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｐｔ　ｒｏｔｏｒ
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图１１　前掠转子与转子１１叶片吸力面极限流线对比

Ｆｉｇ．１１　Ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｉｄｅ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ

ｒｏｔｏｒ　１１ａｎｄ　ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｐｔ　ｒｏｔｏｒ

　　从图１１中可以看出，前掠转子和转子１１的
叶片吸力面极限流线都有向叶尖偏移的趋势，这
是因为附面层内的低能流体由于叶片旋转产生的

离心力作用会向叶尖迁移．在４个不同时刻，源于
前掠转子叶片前缘的吸力面附面层内流体都能顺

利通过叶片通道，而源于转子１１叶片前缘的吸力
面附面层内流体只在（４／２０）Ｔ，（１９／２０）Ｔ时能通
过叶片通道，而在其他时刻在叶尖尾缘附近流向
叶尖间隙，从而使低能流体在叶尖间隙处积聚起
来．在（４／２０）Ｔ，（１９／２０）Ｔ时，前掠转子叶尖区域
的流通能力也远胜无掠转子１１，这可以从图１１
（ａ）和图１１（ｄ）中看出，源于转子１１叶片前缘的
吸力面极限流线与叶片尾缘的交点基本在叶尖

处，这说明附面层内的低能流体只能够勉强通过
叶片通道，而前掠转子的吸力面极限流线与叶片尾
缘的交汇点在大约８５％叶展处，距离叶尖尚远．
通过图１０、图１１前掠转子与转子１１的对

比，可以看出在一个周期内的不同时刻，前掠转子
叶尖截面前缘部分压力面、吸力面静压差均低于
转子１１，所以，由压差产生的叶尖间隙泄漏流较
弱，同时前掠转子叶片吸力面附面层内的低能流

体都能顺利通过叶片通道，不会在叶尖间隙产生
积聚，这两方面的原因使得前掠转子叶尖区域的
流动大为改善，不容易产生堵塞，从而使得前掠转
子在周向总压畸变进气下的失速裕度较原型转子

１１有较大提高．

６　结　论

１）均匀进气条件下前掠转子的效率、压比和
失速裕度较原型转子均有所改善，失速裕度的改
善尤为明显．
２）周向总压畸变进气条件下前掠转子与原
型转子失速裕度较均匀进气下均有所下降，但前
掠转子的稳定工作范围较原型转子要大．这是因
为在相同的总压畸变强度、进出口边界条件与网
格划分下，一个稳定的非定常周期内的不同时刻，
气流在前掠转子叶尖区域的流通能力较原型转子

都有明显改善，前掠转子相比原型转子拥有更强
的抗进口周向总压畸变能力．
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