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基于多项式的曲率连续前缘造型方法及应用
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摘　　　要：为了优化前缘（ＬＥ）形状以提高叶型气动性能，提出了一种基于多项式的曲率连续前缘造型方

法。通过给定前缘和叶身交点处中弧线和厚度分布的各阶导数，保证形线曲率连续。前缘部分的长度和厚度

分布的饱满性可根据设计需求指定。利用该方法对两个来流马赫数分别为０．７５和０．６０的亚声叶型进行前

缘优化，数值计算表明：前缘优化后叶型的前缘吸力峰强度大幅降低，削弱了流动扩散造成的逆压梯度，不仅

抑制了前缘分离泡的发展，而且避免附面层发生提前转捩，这两个因素使得前缘优化叶型在非设计工况的损

失水平大幅降低，可用迎角范围比圆弧前缘叶型扩大了３．１°和３．８°。对某跨声速级的前缘亦采用该方法进

行改进，转子和整级在近失速点的绝热效率提高了０．７和１．１个百分点，并提高了失速裕度。
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　　叶型作为压气机叶片基元，其气动性能对压

气机的效率有重要影响［１２］，因此，如何降低叶型

损失水平，拓展可用迎角范围，一直是压气机叶型

研究的重要方向［２３］。在研究者不断利用实验和

理论方法开发新型叶型时，一部分学者对叶型前

缘展开了研究。２０世纪６０年代，Ｃａｒｔｅｒ系统的

研究了前缘半径大小对叶型气动性能的影响，结

果表明锋利的前缘（小半径）具有最宽的可用迎角

范围［４］。这项研究不仅证实了前缘吸力峰能够对

叶型性能产生显著的影响，同时也表明具有内流

特征的叶型与外流翼型的不同［５］。１９９５年，Ｗａｌ

ｒａｅｖｅｎｓ和Ｃｕｍｐｓｔｙ在低速来流和平板叶型的条

件下研究了前缘几何形状的影响，与圆弧前缘相

比，椭圆形前缘（长短轴比１．８９∶１）具有显著更

低的前缘吸力峰强度，并且由于吸力峰强度的降

低，附面层在经过前缘吸力峰后仍保持附着流

动［６］。２０００年后，北京航空航天大学的学者利用

低速水洞研究了不同前缘楔形角的平板叶型，在

相同半径的圆弧前缘下，增大前缘楔形角可以有

效的抑制前缘流动分离［７］。并提出了一种带平台

的圆弧形前缘，对前缘流动分离的抑制能力不亚

于椭圆形前缘（长短轴比２∶１）
［８］。２００９年，

Ｗｈｅｅｌｅｒ等人研究了来流有尾迹扰动情形下，前

缘形状对附面层转捩的影响，与圆弧前缘相比，椭

圆前缘（长短轴比３∶１）能够避免附面层的提前

转捩［９］。２０１０年，剑桥大学的Ｇｏｏｄｈａｎｄ和 Ｍｉｌｌ

ｅｒ在单级低速压气机静子上探究了前缘几何形

状对叶表附面层转捩和三维角区分离的影响，结

果表明，长短轴比为３∶１的椭圆形前缘能够保持

层流附着流动，而圆弧形前缘则造成前缘局部流

动分离以及附面层转捩提前，使得叶型损失增加，

近轮毂的分离区扩张，最终导致静子通道损失系

数较椭圆前缘叶型增大了４１％
［１０］。２０１１年，美

国海军学者Ｅｌｍｓｔｒｏｍ等人利用ＣＦＤ研究了亚

声叶型前缘几何不规则性对气动性能的影响［１１］。

结果表明，叶型前缘几何不规则性会引起叶型近

前缘附近的叶表压力分布出现交替震荡的形式，

造成小规模的分离泡，并引起附面层的提前转

捩［１１］。２０１１年，剑桥大学的Ｇｏｏｄｈａｎｄ和 Ｍｉｌｌｅｒ

详细研究了前缘吸力峰强度对叶型损失水平的影

响，首次提出了尖峰扩散因子犇ｓｐｉｋｅ以定量衡量前

缘吸力峰的强度［１２］（参考图１）。定义中的狌ｍａｘ和

狌ｍｉｎ分别为前缘吸力峰尖峰和谷点对应的叶表速

度（由叶表压力系数犆ｐ 转换获得）。深入研究表

明，通过优化前缘形状，可以降低前缘吸力峰引起

的流动扩散强度，从而降低叶表附面层增长的程

度，最终实现叶型损失水平的降低和可用迎角范

围的拓宽［１２］。

图１　尖峰扩散因子的定义
［１２］

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｓｐｉｋｅｄｉｆｆｕｓｉｏｎｆａｃｔｏｒ
［１２］

在剑桥大学 Ｇｏｏｄｈａｎｄ和 Ｍｉｌｌｅｒ的研究中，

对前缘几何的优化方法来源于波音学者 Ｋｕｌｆａｎ

提出的形状类别函数变换（ｃｌａｓｓ／ｓｈａｐｅｔｒａｎｓｆｏｒ

ｍａｔｉｏｎ，ＣＳＴ）
［１２１３］，需要将原型前缘的厚度分布

通过函数转换，在生成的空间中对厚度分布进行

设计，然后再转换回几何造型空间［１２］。北京航空

航天大学的学者在“ＣＳＴ”方法上进行改进，开发

了改进的形状类别函数变换（ＭＣＳＴ）前缘造型方

法，消除了设计工况下的前缘速度尖峰，从而改善

叶型的气动性能，研究还表明不同的形状函数对

叶型的可用迎角范围有显著影响［１４］。清华大学

的学者亦对叶型前缘形状展开了研究［１５１６］，基于

三次Ｂｅｚｉｅｒ曲线提出了一种曲率连续前缘造型

方法，仅需引入三个设计变量，利用该方法对亚声

８９３
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速叶型前缘改型，能够有效的抑制前缘分离泡的

形成和发展，拓宽可用迎角范围［１６］。此外，还有

学者从计算机辅助设计的角度，利用几何 Ｈｅｒ

ｍｉｔｅ插值对叶型曲率连续前缘造型方法进行了

研究，亦实现了叶型气动性能的提高［１７］。

为了进一步提高曲率连续前缘造型方法的易

用性，本文提出了一种基于多项式函数的曲率连

续前缘造型方法，形式简单且易于应用，容易移植

到现有的叶型造型系统中。

１　基于多项式的曲率连续前缘造型

方法

　　图２给出了本文提出的基于多项式的曲率连

续前缘造型方法的示意图，其中狓和狔分别为弦

长无量纲化的横、纵坐标。首先根据曲率连续的

定义，利用泰勒级数，确定前缘部分中弧线弯角分

布函数

θｌｅ（狓）＝θｍ（狓ｊ）＋θ′ｍ（狓ｊ）·（狓－狓ｊ）＋

θ″ｍ（狓ｊ）／２·（狓－狓ｊ）
２，　狓∈ ［狓ｊ，狓ｓ］ （１）

式中的项θｍ（狓ｊ）、θ′ｍ（狓ｊ）和θ″ｍ（狓ｊ）为叶身中弧线

弯角分布θｍ（狓）在交接点狓＝狓ｊ处的０～２阶导

数，对于给定的叶型，这些项均已知。犔为前缘部

分的长度。采用式（１）给出的前缘弯角分布函数，

不仅能够保证交接点处的曲率连续，同时能够将

叶身中弧线在交接点处的几何信息自然地延拓。

为了使生成的前缘与常规圆弧形前缘终点位置基

本相同，根据式（２）确定前缘中弧线终点位置

狓ｓ＝ －１＋
狋′ｍ（０）（ ）２

·狋ｍ
（０）

２
·ｃｏｓ［θｍ（０）］

（２）

图２　基于多项式的曲率连续前缘造型方法

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｆｏｒｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｂａｓｅｄｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｃｕｒｖａｔｕｒｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄ

式中的项狋ｍ（０）和θｍ（０）分别为叶身中弧线弯角

和相对厚度分布在气动弦长初始点处的值，均为

已知量，因此狓ｓ是确定的。前缘部分的长度犔由

设计者指定，故交接点坐标狓ｊ亦可确定。在确定

前缘中弧线弯角分布θｌｅ（狓）后，通过积分即可确

定前缘部分的中弧线函数

狔ｌｅ（狓）＝狔ｍ（狓ｊ）＋∫
狓

狓
ｊ

ｔａｎθｌｅ（η）·
π［ ］１８０°
ｄη，

狓∈ ［狓ｊ，狓ｓ］ （３）

　　对于厚度分布，在实际应用的基础上，归纳出

了一种适用于前缘造型，基于多项式的相对厚度

分布

狋ｌｅ（狓）＝狊０·
狓－狓ｓ

槡犔 ［· １＋狊１ １－狓－狓ｓ（ ）犔
＋

狊２ １－
狓－狓ｓ（ ）犔

２

＋犛１－
狓－狓ｓ（ ）犔 ］

３

，

狓∈ ［狓ｓ，狓ｊ］ （４）

　　根据叶型形线在交接点处曲率连续这一要

求，可知前缘相对厚度分布函数狋ｌｅ（狓）与叶身相

对厚度分布狋ｍ（狓）在交接点处的０～２阶导数连

续（图２（ｂ））。对于给定的叶型，叶身厚度分布

狋ｍ（狓）在交接点处的几何信息是已知的，因此项

狋ｍ（狓ｊ）、狋′ｍ（狓ｊ）和狋″ｍ（狓ｊ）的值均为已知的。据此，

可确定前缘相对厚度分布狋ｌｅ（狓）中的各项系数

狊０ ＝狋ｍ（狓ｊ） （５）

狊１ ＝
１

２
－
狋′ｍ（狓ｊ）

狋ｍ（狓ｊ）
·犔 （６）

狊２ ＝
１

２
·
狋″ｍ（狓ｊ）

狋ｍ（狓ｊ）
·犔２－

狋′ｍ（狓ｊ）

狋ｍ（狓ｊ）
·犔＋［ ］３４

（７）

　　最后，将前缘相对厚度分布对称的叠加在中

弧线的法向，即可确定前缘部分的形线，同时能够

保证在与叶身的交接点处曲率连续（图２（ｃ））。

式（４）中的参数犔决定前缘部分的长度，参数犛

定义为形状系数，对前缘厚度分布的饱满性有显

９９３
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著的影响。前缘造型方法中的可调参数和犛具

有明确几何意义，可根据不同叶型的设计需求合

理确定，能够提高造型方法的设计自由度。

２　研究对象与数值方法

利用本文建立的曲率连续前缘造型方法，对

两个典型的亚声压气机叶型的前缘部分进行改

进，并探讨前缘几何变化对叶型气动性能的影响

及流动机理。表１和图３给出了本文研究的亚声

叶型的参数和流动示意图。Ｃａｓｅ１和Ｃａｓｅ２叶

型均为可控扩散叶型，设计来流马赫数犕犪１ 分别

为０．７５和０．６０，可以借此考察来流马赫数的影

响。为了使研究结论具有一定的普适性，叶栅稠

度、扩散因子水平（犉ｄ）、最大相对厚度和前缘相

对厚度均在常规范围内选定。基准叶型的前缘形

状采用圆弧和椭圆（长短轴比２∶１），均为常用的

前缘形状。

表１　基准叶型参数

犜犪犫犾犲１　犅犪狊犲犾犻狀犲犪犻狉犳狅犻犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊

参数 Ｃａｓｅ１ Ｃａｓｅ２

来流马赫数犕犪１ ０．７５ ０．６０

设计进／出口气流角β１ｄ／（°） ５０．０ ４５．０

稠度σ １．５０

设计点扩散因子犉ｄ ０．４７０

弦长雷诺数犚犲ｃ／１０
５ ７．２ ８．６

叶型弯角θ／（°） ２５．５ ３６．５

最大相对厚度狋ｍ ０．０６０ ０．０７０

前缘相对厚度狋１ ０．０１０ ０．０１４

前缘形状 圆弧／椭圆（长短轴比２∶１）

图３　基准叶型几何

Ｆｉｇ．３　ＢａｓｅｌｉｎｅａｉｒｆｏｉｌｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆＣａｓｅ１ａｎｄＣａｓｅ２

　　数值仿真采用ＡＮＳＹＳＣＦＸ，基于稳态雷诺

时均方法（ＲＡＮＳ），采用高精度对流格式，ＳＳＴ

（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）湍流模型和先进的γ犚犲θ

转捩模型［１８１９］，以利于准确的反映叶表附面层

的发展过程。进口气流在叶型前缘平面的湍流

强度犐′＝１．５％，属于常规水平，以考虑自由流

湍流强度对附面层转捩的影响［２０］。边界条件方

面，进口处给定总温（犜＝２８８．１５Ｋ）、总压（狆＝

１０１３２５Ｐａ）和气流角，出口处给定质量流量。数

值收敛的标准为通量残差的连续平均值（ＲＭＳ）

低于１０－６，属于高精度收敛。

数值计算网格采用 ＨＯＨ 拓扑结构，由软件

ＡｕｔｏＧｒｉｄ５生成
［２１］。壁面网格高度均选定为

０．００１ｍｍ，壁面网格膨胀比选定为１．１０，可以保

证壁面的犢＋平均值小于１．０，符合湍流模型的

要求。

本节采用的数值方法已有类似文献使用，

与叶型实验结果符合很好［２２２３］，但为了确定合

适的网格节点数犖 并作进一步验证（表２），在

此利用具有实验数据、设计来流马赫数为０．６２

的可控扩散叶型 ＭＡＮＧＨＨ１Ｓ１叶型对本文

数值方法进行了验证［２４］。表３给出了三个典

型工况（Ｐ１、Ｐ２、Ｐ３）下数值计算和实验的来流

马赫数 犕犪１、来流气流角β１、子午密流比犞 和

弦长雷诺数犚犲ｃ，相应的计算结果在表４中给

出。由表中可见，Ｇｒｉｄ４计算准确度最好，Ｇｒｉｄ

４计算的叶型出口气流角β２、静压比狆ｒ以及总

压损失系数ω都非常近实验值，平均相对误差

在２．５％以内。对于叶表等熵马赫数，除了在

大迎角工况叶型中部附近外，数值计算的叶表

等熵马赫数 犕犪ｉｓ沿相对轴向弦长狓／犮ａｘ的分布

在大部分位置均与实验值符合良好（图４）。此

外，以本文Ｃａｓｅ１叶型为例，图５表明网格密

度达到Ｇｒｉｄ３的水平时，即达到网格无关性水

平，且网格密度的增加有助于更精确地捕捉前

缘尖峰形状（图５），因此最终采用的网格为

Ｇｒｉｄ４（图中吸力面为ＳＳ，压力面为ＰＳ）。

表２　网格犌狉犻犱１～犌狉犻犱４的参数

犜犪犫犾犲２　犜狅狆狅犾狅犵狔狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犌狉犻犱１－犌狉犻犱４

拓扑参数 Ｇｒｉｄ１ Ｇｒｉｄ２ Ｇｒｉｄ３ Ｇｒｉｄ４

流向节点数 ３７３ ４２５ ４７７ ５３３

叶表流向节点数 １０５ １４９ １９３ ２４１

切向节点数 ５７ ７３ ９７ １１３

Ｏ网格法向节点数 ２１ ３３ ４５ ５７

总网格节点数犖／Ｋ １２２ １９６ ３０４ ４２１

００４
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表３　数值方法校验：实验和数值计算的叶型工况参数

犜犪犫犾犲３　犖狌犿犲狉犻犮犪犾犿犲狋犺狅犱狏犲狉犻犳犻犮犪狋犻狅狀：犪犻狉犳狅犻犾狅狆犲狉犪狋犻狅狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪狀犱犮犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀

参数
Ｐ１ Ｐ２ Ｐ３

实验 计算 实验 计算 实验 计算

犕犪１ ０．６１８ ０．６１８ ０．６１８ ０．６１８ ０．６１８ ０．６１８

β１／（°） ４３ ４３ ４７ ４７ ５１ ５１

犞 １．０９１ １．１００ １．１０２ １．１００ １．１１４ １．１００

犚犲ｃ／１０
５ ８．５９ ８．５７ ８．４１ ８．５７ ８．６３ ８．５７

表４　数值方法校验：实验和数值计算的叶型气动性能

犜犪犫犾犲４　犖狌犿犲狉犻犮犪犾犿犲狋犺狅犱狏犲狉犻犳犻犮犪狋犻狅狀：犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犪狀犱犮犪犾犮狌犾犪狋犲犱犪犻狉犳狅犻犾犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮狆犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狊

工况 β２／（°） 狆ｒ ω 工况 β２／（°） 狆ｒ ω 工况 β２／（°） 狆ｒ ω

Ｐ１

实验 ２０．１８ １．０９５ ０．２３２

Ｇｒｉｄ１ ２０．７３ １．０８７ ０．２６９

Ｇｒｉｄ２ ２０．６７ １．０８７ ０．２５９

Ｇｒｉｄ３ ２０．６４ １．０８８ ０．２５５

Ｇｒｉｄ４ ２０．６２ １．０８７ ０．２４９

Ｐ２

实验 ２０．２０ １．１２２ ０．１８６

Ｇｒｉｄ１ ２０．７１ １．１２０ ０．２１１

Ｇｒｉｄ２ ２０．６６ １．１２０ ０．２０５

Ｇｒｉｄ３ ２０．６４ １．１２１ ０．２０１

Ｇｒｉｄ４ ２０．６２ １．１２１ ０．１９８

Ｐ３

实验 ２０．８９ １．１４６ ０．１７６

Ｇｒｉｄ１ ２０．９２ １．１５０ ０．１８６

Ｇｒｉｄ２ ２０．８２ １．１５０ ０．１７６

Ｇｒｉｄ３ ２０．７９ １．１５１ ０．１７４

Ｇｒｉｄ４ ２０．７７ １．１５１ ０．１７２

图４　数值方法校验：叶表等熵马赫数

Ｆｉｇ．４　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ：ｓｕｒｆａｃｅｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图５　网格无关性验证

Ｆｉｇ．５　Ｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｙｓｔｕｄｙ

１０４
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３　前缘改型对亚声叶型性能的影响

３１　前缘改型对叶型损失水平的影响

图６给出了基准叶型和前缘改型叶型局部半

厚度犜（犡）和无量纲曲率犆ｎ 沿弦长犡 的分布。

根据实际应用结果，前缘改型的长度选定为犔＝

２狋１，既能够充分发挥前缘改型的效果，亦控制了

对叶表形线的影响范围。调节前缘形状系数犛

分别为０．１０、０．０和－０．１０，获得了前缘改型叶型

ＬＥＭｏｄ１～ＬＥＭｏｄ３（图６）。由图中可见，该方

法能够保证形线曲率连续、光滑变化，避免了圆弧

和椭圆前缘在交接点处的曲率突变（ｃｕｒｖａｔｕｒｅ

ｋｉｎｋ）。此外，随着形状系数犛的降低，前缘形状

变得更加尖锐。

利用前述校验过的流动求解器和网格，对基

准和前缘改型叶型进行数值计算。由图７可见，

前缘改型能够大幅降低叶型在远离设计工况时的

总压损失水平，从而显著扩大可用迎角范围。以

ＬＥＭｏｄ２为例，对于Ｃａｓｅ１，与圆弧前缘叶型相

比，曲率连续前缘叶型ＬＥＭｏｄ２的可用迎角范围

在正／负迎角方向分别拓宽了１．７°和１．３°。对于

Ｃａｓｅ２，前缘优化效果更好，与圆弧前缘叶型相

比，ＬＥＭｏｄ２的可用迎角范围在正／负迎角方向

分别拓宽了２．４°和１．４°。此外，曲率连续前缘向

尖锐的方向变化（形状系数犛降低）可以提高前

缘优化效果，对于Ｃａｓｅ１和Ｃａｓｅ２，当形状系数Ｓ

从０．１降低至－０．１，可用迎角范围拓展幅度分别

提高了０．９°和１．４°。

３２　正／负迎角工况气动性能优化的机理

由图８可见，前缘改型对尖峰扩散因子犇ｓｐｉｋｅ

的影响主要体现在两点：首先，前缘改型拓宽了无

前缘吸力峰的工作范围。对于Ｃａｓｅ１和Ｃａｓｅ２，

前缘改型叶型ＬＥＭｏｄ１（犛＝０．１）的无前缘吸力

峰工作范围比圆弧叶型分别提高了３°和５°。其

次，对正迎角工况，前缘改型能够大幅降低尖峰扩

散因子的水平。对于Ｃａｓｅ１（β１＝５５°）和Ｃａｓｅ２

（β２＝５２°），前缘改型叶型ＬＥＭｏｄ１的前缘尖峰

扩散因子犇ｓｐｉｋｅ比圆弧前缘叶型分别降低了０．０９６

和０．１１６。此外，曲率连续前缘向尖锐的方向变

化（形状系数犛降低）能够进一步降低尖峰扩散

因子。

尖峰扩散因子的变化会影响附面层的发展过

程，最终将对叶型气动性能产生重要影响。以

Ｃａｓｅ１叶型在正迎角工况（犻＝２．５°）为例进行分

析，图９给出了各叶型前缘附近的马赫数云图，图

１０给出了叶表压力系数－犆ｐ 和吸力面（ＳＳ）的附

面层相对动量厚度δ
／犮，摩阻系数犆ｆ和形状因子

犎ｂ沿叶表的分布。综合图９和图１０可见，对圆弧

前缘叶型，由于尖峰扩散因子水平高（犇ｓｐｉｋｅ＝

０．２８３），尖峰后形成的高逆压梯度造成了前缘

图６　基准叶型和前缘改型叶型的局部厚度和无量纲曲率分布

Ｆｉｇ．６　ＬｏｃａｌｔｈｉｃｋｎｅｓｓａｎｄｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｃｕｒｖａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｂａｓｅｌｉｎｅａｎｄＬＥｏｐｔｉｍｉｚｅｄａｉｒｆｏｉｌｓ
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图７　基准叶型和前缘改型叶型的总压损失系数曲线

Ｆｉｇ．７　ＴｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓｏｆｂａｓｅｌｉｎｅａｎｄＬＥｏｐｔｉｍｉｚｅｄａｉｒｆｏｉｌｓ

图８　基准叶型和前缘改型叶型的尖峰扩散因子随进口气流角的变化

Ｆｉｇ．８　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｐｉｋｅｄｉｆｆｕｓｉｏｎｆａｃｔｏｒｗｉｔｈｉｎｆｌｏｗａｎｇｌｅｏｆｂａｓｅｌｉｎｅａｎｄＬＥｏｐｔｉｍｉｚｅｄａｉｒｆｏｉｌｓ

层流分离泡，并发生了附面层转捩，分离后再附的

附面层为湍流附面层。对于椭圆前缘叶型，尖峰

扩散因子犇ｓｐｉｋｅ降低至０．２４０，尖峰扩散因子犇ｓｐｉｋｅ

的降低表明吸力峰造成的流动扩散程度下降，即

尖峰后的逆压梯度水平下降，因此前缘附面层分

离强度减小，使得前缘附面层动量厚度较圆弧叶

型有一定程度的降低（图１０（ｂ）），但是在前缘附

近仍发生了附面层转捩（图１０（ａ）和图１０（ｃ）），总

体而言，由于前缘分离泡规模的减小，椭圆前缘叶

型的总压损失系数较圆弧前缘叶型降低了

１３．９％。对于曲率连续前缘ＬＥＭｏｄ２，尖峰扩散

因子犇ｓｐｉｋｅ进一步降低至０．１５６，尖峰后的逆压梯

度水平进一步降低，不仅前缘附面层不再形成分

离泡，且吸力面附面层在经过前缘吸力峰后仍能

保持层流状态，直至相对弦长为１９．６％处开始转

捩（图１０），由于避免了提前转捩，吸力面前部附

面层的增长速度进一步降低。这两项因素使得

ＬＥＭｏｄ２叶型的总压损失系数较圆弧前缘叶型

降低了４２．０％。对于ＬＥＭｏｄ３，尽管尖峰扩散因

子犇ｓｐｉｋｅ继续下降至０．１２３，但是ＬＥＭｏｄ３的附面

层状态和变化过程与ＬＥＭｏｄ２非常接近，总压损

失系数亦非常接近。

对于负迎角工况（犻＝－４．０°），由图１１可见，

前缘吸力峰出现在压力面，压力面的叶表等熵马

赫数在前缘尖峰后单调减速至近尾缘处，在前缘

附近不存在谷点（图１２），这与正迎角工况吸力面

的流动有显著的不同。由于尖峰后持续减速造成

的逆压梯度，基准叶型和前缘改型叶型在吸力峰

后均形成了局部分离泡，并发生附面层转捩。虽

然各叶型压力面附面层性质没有本质区别，但是

３０４
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图９　各叶型在正迎角犻＝２．５°前缘马赫数云图（Ｃａｓｅ１，β１＝５５°）

Ｆｉｇ．９　ＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓａｒｏｕｎｄＬＥａｔｐｏｓｉｔｉｖｅｉｎｃｉｄｅｎｃｅ犻＝２．５°（Ｃａｓｅ１，β１＝５５°）

图１０　各叶型在正迎角犻＝２．５°的叶表压力系数和吸力面附面层参数分布

Ｆｉｇ．１０　Ｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｓｕｃｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｔｐｏｓｉｔｉｖｅｉｎｃｉｄｅｎｃｅ犻＝２．５°

通过前缘改型，从圆弧前缘叶型到前缘改型叶型

ＬＥＭｏｄ３，压力面的前缘尖峰压力系数由１．２７逐

渐降低至０．９２（图１２（ａ）），这使得尖峰后的流动

扩散造成的逆压梯度水平逐渐降低，因此，前缘分

离泡的规模减小（图１１），附面层在尖峰后的增长

速度逐渐降低（图１２（ｂ）），由此降低了尾缘处的

附面层厚度，最终实现了总压损失系数的降低。

与圆弧和椭圆前缘叶型相比，曲率连续前缘

ＬＥＭｏｄ２的总压损失系数分别降低了２０．５％和

８．１％。此外，随着形状系数犛的降低，尖峰速度

进一步降低，压力面附面层更薄，故总压损失系数

更低。

总体而言，利用本文提出的基于多项式的曲

率连续前缘造型方法进行前缘几何改进，能够降

低叶型在非设计工况的前缘吸力峰强度，抑制前

缘分离泡的形成和附面层的提前转捩，从而降低

叶型在非设计工况的损失水平，扩大可用迎角

范围。
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图１１　各叶型在负迎角犻＝－４．０°前缘马赫数云图（Ｃａｓｅ１，β１＝４８．５°）

Ｆｉｇ．１１　ＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓａｒｏｕｎｄＬＥａｔｎｅｇａｔｉｖｅｉｎｃｉｄｅｎｃｅ犻＝－４．０°（Ｃａｓｅ１，β１＝４８．５°）

图１２　各叶型在负迎角犻＝－４．０°的叶表压力系数和压力面附面层参数分布（Ｃａｓｅ１，β１＝４８．５°）

Ｆｉｇ．１２　Ｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｓｕｒｆａｃｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｔｎｅｇａｔｉｖｅｉｎｃｉｄｅｎｃｅ犻＝－４．０°

（Ｃａｓｅ１，β１＝４８．５°）

３３　临界尖峰扩散因子犇
犆狉
狊狆犻犽犲

文中第３．２节的分析指出，在正迎角工况

（犻＝２．５°），尽管ＬＥＭｏｄ３的尖峰扩散因子犇ｓｐｉｋｅ

较ＬＥＭｏｄ２进一步下降至０．１２３，但是附面层状

态和变化过程以及最终的总压损失系数与

ＬＥＭｏｄ２均非常接近。这表明当尖峰扩散因子

犇ｓｐｉｋｅ低于一定水平时，继续降低尖峰扩散因子对

吸力面附面层的影响是非常有限的。这实际上从

侧面反映了临界尖峰扩散因子的存在。为了证实

这一点，并明确临界尖峰扩散因子的具体值，图

１３给出了Ｃａｓｅ１和Ｃａｓｅ２各叶型的吸力面附面

层转捩位置随尖峰扩散因子的变化曲线。由图中

可见，尽管各叶型的前缘几何不同，但是在尖峰扩

散因子犇ｓｐｉｋｅ＝０．２０附近，吸力面附面层转捩位置

狓ｔ／犮突跃至叶型前缘，层流附面层段消失。据

此，可以认为吸力面附面层在前缘转捩的临界尖

峰扩散因子犇Ｃｒｓｐｉｋｅ＝０．２０。这一结论与剑桥大学

Ｇｏｏｄｈａｎｄ和 Ｍｉｌｌｅｒ的研究结果相似
［１２］。
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图１３　吸力面附面层转捩位置随尖峰扩散因子的变化

Ｆｉｇ．１３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｕｃｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ

ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｌｏｃａｔｉｏｎｗｉｔｈｓｐｉｋｅｄｉｆｆｕｓｉｏｎｆａｃｔｏｒ

４　前缘改型对跨声速级性能的影响

为了探究前缘改型对跨声速级气动性能的影

响，利用上述基于多项式的曲率连续前缘造型方

法，对某跨声速级的转子和静子叶片前缘进行了

改进设计。在数值计算方面，采用广泛应用的叶

轮机械计算软件Ｎｕｍｅｃａ９．３，具体设置为稳态雷

诺时均方法（ＲＡＮＳ），ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ（ＳＡ）一方

程湍流模型，采用当地时间步和多重网格加速收

敛技术。进口为标准大气条件（总温犜＝２８８．１５

Ｋ、总压狆＝１０１３２５Ｐａ），轴向进气，出口采用径向

平衡方式。数值计算网格同样由 ＡｕｔｏＧｒｉｄ５生

成，ＨＯＨ拓扑结构，单转子和整级的节点数分别

为１９０．７万和２３２．０万，转子叶尖间隙为０．５

ｍｍ。本节的数值方法已有众多文献使用
［２５２７］，

这里利用具有详细实验数据的高性能跨声转子

ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ６７对本节采用的数值方法进行校

验，计算网格节点总数为２００．８万，叶尖间隙根据

实验设置为１ｍｍ。Ｎｕｍｅｃａ计算的堵塞流量犿ｃ

为３４．４０ｋｇ／ｓ，与实验值３４．７８ｋｇ／ｓ接近，由图１４

可见，设计点（ＤＰ）的总压比π和绝热效率η均与

实验结果相近，亦正确计算出了转子气动性能随

流量变化的趋势以及流量裕度，但近失速点计算

的效率和压比略低于实验值。流场分析表明差异

图１４　三维计算数值方法校验

Ｆｉｇ．１４　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

主要是数值计算的附面层比实验测量的更厚，导

致总压损失略高造成的，与其他研究者指出的原

因一致［２７］。

本节改进的跨声速级为２０１０年后设计，转子

叶片中上部属于跨声速流动（图１５），采用定制跨

声叶型，转子中下部和静子为亚声速流动，采用可

控扩散叶型，前缘部分均为常用的圆弧型前缘，数

值计算的单转子峰值效率为０．９４３，整级峰值效

率达到了０．９２４。图１５和图１６分别给出了跨声

速压气机的几何对比以及叶片在设计工况的进口

马赫数沿相对叶高犚 的分布。在前缘优化过程

中，前缘改型的长度选定为犔＝２狋１，形状系数均

选定为犛＝０。

图１５　跨声速级的子午视图和部分叶型前缘几何对比

Ｆｉｇ．１５　Ｍｅｒｉｄｉａｎｖｉｅｗａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐａｒｔｉａｌａｉｒｆｏｉｌ

ＬＥｇｅｏｍｅｔｒｙｆｏｒｔｒａｎｓｏｎｉｃｓｔａｇｅ
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图１６　跨声转子和静子在设计工况的进口马赫数

Ｆｉｇ．１６　ＩｎｌｅｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｆｔｒａｎｓｏｎｉｃｒｏｔｏｒａｎｄ

ｓｔａｔｏｒａｔｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔ

图１７给出了近失速点（ＮＳ）的原型和前缘优

化（图中记为ＬＥＯｐｔ．）叶片的局部叶表压力系数

分布，由图中可见，前缘优化后的吸力峰高度显著

图１７　近失速点转子和静子前缘附近的叶表压力系数

Ｆｉｇ．１７　ＳｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｒｏｕｎｄＬＥｐｏｒｔｉｏｎ

ｏｆｒｏｔｏｒａｎｄｓｔａｔｏｒａｔＮＳ

降低，根据前述分析，这有利于削弱吸力面附面层

的增长程度，实现总压损失水平的降低。由图１８

和图１９可见，前缘优化对跨声转子和亚声静子均

有效果，在相对叶高犚＝０．２～１．０范围内，跨声转

子的绝热效率平均提高了０．６个百分点，静子叶

片的总压损失系数则降低了０．８个百分点。可见

本文提出的前缘造型方法对实际三维流动环境中

的跨声和亚声叶型均是适用的。

图１８　前缘改进对跨声转子绝热效率的影响（近失速点）

Ｆｉｇ．１８　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆＬＥｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｎａｄｉａｂａｔｉｃ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｒａｎｓｏｎｉｃｒｏｔｏｒ（ＮＳ）

图１９　前缘改进对静子总压损失系数的影响（近失速点）

Ｆｉｇ．１９　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆＬＥｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｎｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｓｔａｔｏｒ（ＮＳ）

图２０给出了前缘改进前后转子绝热效率随

相对流量犿／犿ｄ 变化的曲线。对于单转子，前缘

优化叶片的峰值效率和近失速效率较基准转子分
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别提高了０．３和０．７个百分点。整级工况下的气

动性能收益进一步增加，前缘优化后整级的峰值

效率和近失速效率较基准分别提高了０．５和１．１

个百分点（图２０），最大压比亦提高了０．６个百分

点，即失速裕度略有提高（图２１）。

图２０　前缘优化对单转子和整级绝热效率的影响

Ｆｉｇ．２０　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆＬＥｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｎａｄｉａｂａｔｉｃ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｒｏｔｏｒａｎｄｏｖｅｒａｌｌｓｔａｇｅ

图２１　前缘优化对单转子和整级总压比的影响

Ｆｉｇ．２１　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆＬＥｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｎｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒａｔｉｏｏｆｒｏｔｏｒａｎｄｏｖｅｒａｌｌｓｔａｇｅ

５　结　论

本文提出了一种基于多项式的曲率连续前缘

造型方法，并应用于亚声速叶型和跨声速级前缘

部分的改进，并探究了相关流动机理。关键结论

如下：

１）利用本文提出的基于多项式的曲率连续

前缘造型方法对两个亚声可控扩散叶型Ｃａｓｅ１

和Ｃａｓｅ２前缘进行改进，降低了叶型在非设计工

况的总压损失水平，可用迎角范围比圆弧前缘叶

型扩大了３．１°和３．８°。曲率连续前缘向更尖锐

的方向变化可以提高前缘优化效果，当形状系数

犛从０．１降低至－０．１，可用迎角范围拓展幅度分

别提高了０．９°和１．４°。

２）前缘改型优化气动性能的主要流动机理

是通过降低尖峰扩散因子犇ｓｐｉｋｅ水平，由此降低尖

峰后附面层的逆压梯度水平，抑制前缘分离泡的

出现和发展，并避免附面层发生提前转捩，最终降

低附面层的增长速度，实现叶型总压损失水平的

降低。

３）对于亚声速叶型，为了扩大可用迎角范

围，前缘改型应当在尽量宽的迎角范围内保持尖

峰扩散因子低于附面层提前转捩的临界值

犇Ｃｒｓｐｉｋｅ＝０．２０。

４）对跨声速级进行前缘改进后，降低了跨声

和亚声叶片基元的前缘吸力峰的强度，从而降低

吸力面附面层的增长程度，使得单转子和整级在

近失速点的绝热效率分别提高了０．７和１．１个百

分点，最大压比亦提高了０．６个百分点。
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