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前缘侵蚀对跨声速风扇转子叶片
叶尖泄漏流动的影响

李顶河1, 王易博1, 史磊1∗, 陈泽桐2, 姜琪3

(1. 中国民航大学中欧航空工程师学院, 天津 300300; 2. 中国民航大学航空工程学院, 天津 300300;
3. 厦门航空有限公司飞机维修工程部, 厦门 361009)

摘　 要　 跨声速风扇转子叶片在实际运行中会遭受前缘侵蚀等形貌衰变问题,端区流场结构会发生变化进而诱发气动性能

衰退,采用定常数值计算方法探究前缘侵蚀对风扇转子叶尖泄漏流动的影响。 结果表明,在侵蚀叶片失速点,其等熵效率、总
压比和质量流量分别相对下降 4. 3% 、0. 43%和 5. 63% ,还会造成稳定工作裕度降低了 0. 74% ;对于端区内的流动,前缘侵蚀

会在间隙处 S1 流面和出口区域 S3 流面引起熵增面积和强度的增加,在不同叶高下形成低马赫数流动区域;泄漏流结构在前

缘侵蚀下发生恶性变化,主泄漏流和次泄漏流的分界点提前,携带有更多的流体发生二次泄漏,侵蚀叶片的泄漏涡偏转角度

由 15°达到 30°,直接打在叶片前缘,造成流动堵塞。
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Effects of Leading Edge Erosion of Transonic Fan Rotor
Blade on Tip Leakage Flow

LI Ding-he1, WANG Yi-bo1, SHI Lei1∗, CHEN Ze-tong2, JIANG Qi3
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[Abstract]　 Transonic fan rotor blades will suffer from morphological decay problems such as leading edge erosion in actual opera-
tion, and the flow field structure in the tip zone will change and then induce aerodynamic performance degradation. The effects of lead-
ing edge erosion on the tip leakage flow of the fan rotor were investigated from constant numerical computation in this paper. The results
show that at the stall point of the eroded blade, its isentropic efficiency, total pressure ratio and mass flow rate decrease by 4. 3% ,
0. 43% and 5. 63% , respectively, and the leading-edge erosion also causes a decrease in the stabilized operating margin by 0. 69% .
For the flow in the tip zone, the leading-edge erosion causes an increase in the entropy increase area and intensity in the flow surface of
S1 at the tip zone and the flow surface of S3 in the exit region, and the formation of a low Mach Number flow region in different blade
heights; the leakage flow structure under the leading edge erosion undergoes malignant changes, the demarcation point of the main
leakage flow and the secondary leakage flow is advanced, carrying more fluid for secondary leakage, and the leakage vortex deflection
angle of the eroded blade reaches 30° from 15°, hitting the leading edge of the blade directly and causing flow blockage.
[Keywords]　 leading edge erosion; transonic; fan rotor blade; tip leakage flow; shock wave
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　 　 风扇是涡扇发动机的重要组成部件之一,其性

能直接影响到发动机的运行效率、安全性和经济

性[1-2]。 而大涵道比涡扇发动机在大气环境中运行

时,风扇作为前端部件,容易受到进气道悬浮颗粒

物的冲击[3],跨音速叶片前缘遭到侵蚀破坏,逐渐

失去原有形状而退化为钝头前缘形貌[4],引起气动

性能的衰退,造成发动机稳定工作裕度和效率的降

低[5]。 由于流场结构对前缘形貌具有高度敏感

性[6],前缘侵蚀势必会造成细节流动现象的变化,
而端区内的流动又最为复杂[7],研究前缘侵蚀对跨

音速风扇转子叶片叶尖泄漏流动的影响,对于气动

性能衰退的原因解释具有理论意义。
近年来,国内外学者在前缘侵蚀[8] 对风扇 /压

气机的影响进行了系列研究。 在气动性能影响方

面,Giebmanns 等[9]进行了原始叶型、钝头叶型和弦

长减少叶型的流动实验研究,结果表明对于跨声速

风扇转子叶片,前缘形状很大程度影响其总压比和

等熵效率。 史磊等[10]研究表明,风扇叶片的前缘受

到侵蚀后将会变为钝头叶型,并会引起峰值效率的

降低。 Hergt 等[11]研究了跨声速风扇转子叶栅被侵

蚀后钝头前缘对气动性能的影响,结果表明总压损

失系数增加显著。 李乐等[12] 从边界层影响对前缘

侵蚀的恶化影响进行了解释,其指出当攻角超过一

定范围,钝头前缘会显著改变边界层发展,影响整

个主流流场,造成压气机性能降低;紧接着相关学

者开展了对前缘侵蚀形貌的优化设计研究。 Her-
wart 等[13]对压气机前缘侵蚀叶片经过优化后,发现

能够提高压气机的工作特性,同时还能增加叶片的

使用寿命。 史磊等[14] 指出前缘优化对叶型吸力面

前缘分离泡的产生和生长具有抑制作用,附面层厚

度保持较为良好的发展状态,有效地减小了附面层

内部的流动损失。
针对叶尖泄漏流动的研究,目前大多选取的是

风扇 /压气机的设计叶型或叶片形貌。 杜鹃[15] 研究

了 NASA-67 跨音转子在相同间隙不同流量工况、相
同流量不同间隙工况下叶顶流场的非定常特征,提
出叶顶区域流动发生非定常波动的两个必要条件:
①泄漏涡轨迹影响区抵达相邻叶片压力面;②泄漏

流强度足够大,能够与主流抗衡并达到稳定的动态

平衡状态。 在涡结构上,王如根等[16] 以 Rotor37 跨

音速转子为研究对象,分析了叶顶区域主要存在叶

尖泄漏涡、诱导涡以及分离涡的涡系结构。 也有学

者对跨声速风扇 /压气机中的涡波干涉进行了相关

研究,刘若阳等[17]选取了 Rotor67 转子,其指出在不

同转速下叶尖处激波的脱体程度不同,激波和叶尖

泄漏涡的干涉位置也不同。 杨晰琼等[18] 在跨声速

风扇转子间隙流动结构分析中归纳总结了跨声速

转子间隙泄漏涡和激波的相互作用机理,指出斜激

波受到间隙泄漏流的干扰,被削弱打断向上游凹

曲。 针对叶尖泄漏的流动控制,王雷等[19] 以高负荷

两级风扇第一级前掠转子为研究对象,研究表明前

掠转子能够显著降低气动性能对叶尖间隙的敏感

度。 高国荣等[20] 以某大涵道比涡扇发动机的十级

高压压气机为研究对象,其研究指出衰变间隙通过

影响叶尖泄漏流进一步对 80% 叶高截面以上流动

产生影响,使得压气机更容易进入失速状态。
综上所述,一方面在前缘侵蚀的研究中,大都

集中于风扇 /压气机的整体气动性能,缺少对微观

流动细节的研究;另一方面在叶尖泄漏流动的研究

中大多是针对理论叶片的形貌,对实际工作环境下

叶片的叶尖泄漏流动分析较少,因此,研究受到前

缘侵蚀影响的跨音速风扇转子叶片的叶尖泄漏流

动变化,能够为气动性能衰减的结果预测和未来国

产发动机叶片使用的安全评估提供理论支撑。

1　 研究对象

本文的研究对象是某型跨声速风扇转子叶片,
参数如表 1 所示,风扇直径为 1. 55 m, 叶高为

622 mm, 叶 片 数 量 为 24, 叶 顶 处 叶 片 弦 长 为

250 mm,叶顶间隙高度为 1 mm,风扇的设计转速为

5 175 r / min。图 1 为风扇转子叶片几何模型的三维

示意图。

表 1　 研究对象相关参数

Table 1　 Study object parameters
参数 值

风扇直径 / m 1. 55

叶片数 / 个 24

叶高 / mm 622

叶顶处叶片弦长 / mm 250

叶顶间隙 / mm 1

设计转速 / ( r·min - 1) 5 175

图 1　 风扇转子叶片几何模型

Fig. 1　 Fan rotor blade geometric model
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　 　 依据上述跨音风扇转子叶片的几何模型,由于

被侵蚀的叶片前缘具有一定的粗糙度,通过前缘侵

蚀叶片处理方法[10]和本课题组的工作基础,结合航

空公司的维修部门给出的报废叶片的标准,对于此

风扇叶片侵蚀前缘的最大侵蚀程度达到 4 mm,故本

文对上述跨声速风扇转子叶片模型,利用 CAD 软件

将叶片前缘处理为钝头模型,其侵蚀程度设计为原

叶片沿叶高方向弦长同等减少 4 mm,图 2 给出了侵

蚀叶片(Ero)的钝头前缘同原始叶片(Ori)的圆弧

形前缘形貌的细节对比情况。

图 2　 前缘形貌对比图

Fig. 2　 Leading edge morphology comparison

2　 数值模拟

2. 1　 数值模拟工具

采用 NUMECA 商业软件开展数值模拟工作,网
格模型由 AutoGrid5 模块生成,借助 Fine Turbo 模块

进行计算,CFView 模块进行后处理。 本文中采用

RANS(Reynolds equation Navier-Stokes)方法定常计

算求解 NS(Navier-Stokes)方程,湍流模型选取 S-A
(Spalart-Allmaras)方程模型。 进口条件设置如表 2
所示,采用标准大气条件(总温为 288. 15 K,总压为

101 325 Pa),沿轴向进气,出口采用平均静压,给定

出口处的平均静压值为 100 000 Pa。 为确定近喘点

的背 压 条 件, 将 出 口 静 压 从 较 小 数 值 处 设 置

1 000 Pa等梯度逐渐增加,当计算无法收敛时,利用

二分法减半重新给定数值进行计算,直至出口静压

的增幅为 100 Pa;峰值效率点的确定方法同理,在计

算得到的最高效率点附近采用二分法确定更高精

度的峰值效率点,直至静压增幅为 100 Pa。

表 2　 进出口边界条件

Table 2　 Inlet and outlet boundary conditions
条件 参数 数值

进口条件

出口条件

总温 / K 288. 15
总压 / Pa 101 325

转速 / ( r·min - 1) 5 175
平均静压 / Pa 100 000

2. 2　 网格划分与无关性验证

图 3 给出了计算域网格划分的示意图,分块结

构网格将叶片分为进口段、叶片段和出口段,进口

段和出口段采用 H 网格拓扑,转子通道的叶片度采

用 O4H 拓扑结构,靠近固壁面处,近壁面网格厚度

设置 1 μm,并在叶顶间隙处,设置 17 层节点对间隙

泄漏流进行精细计算。
为确定合适的网格数量,进行了网格无关性验证

工作。 分别对原始叶片和侵蚀叶片设置了网格数量

为 89 万、105 万、121 万、138 万的 4 套网格,表 3 给出

了 4 种不同尺度网格的下的压比与等熵效率,对比发

现 121 万数量网格的总压比和等熵效率误差较 138
万网格已十分接近,同时在图 4 中给出了这 4 种网格

尺度下间隙内的泄漏质量流量,发现在 121 万网格时

保持不变,故网格无关性得到校验,为节约计算资源,

图 3　 网格示意图

Fig. 3　 Grids diagram

表 3　 4 种不同尺度网格的下的压比与等熵效率

Table 3　 Pressure ratio and isentropic efficiency for
four different scaled grids

网格数 / 万 压比 等熵效率 / %
89 1. 430 91. 19
105 1. 435 91. 23
121 1. 438 91. 26
138 1. 438 91. 27

图 4　 不同网格下的泄漏质量流量

Fig. 4　 Leakage mass flow of different grids
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以下研究内容选取 121 万网格。
图 5 为 y + 值云图,计算结果整个流场区域和叶

尖断区部分的 y + ≤10,符合湍流模型的要求。

图 5　 y + 值云图

Fig. 5　 y + value cloud map

3　 计算结果分析
3. 1　 气动性能对比分析

将上述原始风扇叶片(ORI)和前缘侵蚀的叶片

(ERO)进行计算,研究在全工况范围内前缘侵蚀对

风扇性能的影响,图 6 和图 7 所示为计算获得的风

扇在设计转速下的总压比和等熵效率特性线。

图 6　 总压比特性线

Fig. 6　 Total pressure ratio characteristic curve

图 7　 等熵效率特性线

Fig. 7　 Isentropic efficiency characteristic curve

　 　 首先在相同的质量流量下,侵蚀叶片的压比和

等熵效率都会有所降低。 计算得到原始风扇叶片

峰值效率工况的背压条件为 119 200 Pa,等熵效率

是 95. 46% ,总压比是 1. 552,质量流量是 265. 9
kg / s,在此背压条件下,侵蚀叶片的等熵效率、总压

比和质量流量分别为 94. 62% 、1. 537、265. 53 kg / s,
分别相对下降 0. 88% 、0. 97% 、0. 14% 。

对原始风扇叶片的计算得到近喘点工况的背压

条件为 126 500 Pa,等熵效率是 89. 89%,总压比是

1. 622,质量流量是 230. 33 kg / s,侵蚀后由于稳定工作

裕度 的 降 低, 侵 蚀 叶 片 近 喘 点 的 背 压 条 件 为

124 800 Pa,此时的等熵效率为 88. 77%,总压比为

1. 6,质量流量为 230. 56 kg / s,而在此背压条件下,原
始风扇叶片的等熵效率、总压比和质量流量分别为

92. 77%、1. 607 和 244. 32 kg / s,侵蚀叶片与其相比,
分别相对于原始叶片下降 4. 3%、0. 43%和 5. 63%。

此外,将稳定工作裕度 SM 定义为

SM = mdπ∗
s

msπ∗
d

- 1( ) × 100% (1)

式(1)中: md、ms 分别为设计点和失速点的质量流

量; π∗
d 、π∗

s 分别为设计点和失速点的总压比。 根

据式(1)计算得到原始风扇叶片和侵蚀叶片的稳定

工作裕度分别是 20. 66%和 19. 92% ,整体上降低了

0. 74% ,这会造成在较高背压条件下,原型风扇叶片

还可继续工作,但是受到侵蚀的风扇叶片由于其气

动能力下降,通道内流体无法通过,造成流动堵塞,
导致风扇失速无法正常运行。

考虑到侵蚀叶片稳定裕度的降低,以下研究采

用同 一 背 压 条 件, 以 侵 蚀 叶 片 的 近 喘 点 即

124 800 Pa背压条件作为研究工况,如图 7 中标记

点所示,在该工况下开展前缘侵蚀对叶尖泄漏流动

的影响研究。
3. 2　 端区流动影响分析

叶尖泄漏流动是风扇 /压气机内部常见的二次

流动现象之一,形成主要是由于叶片两侧存在压差

以及叶片和机匣壁面存在间隙,泄漏流体会越过叶

顶间隙,产生叶尖泄漏流动。 当泄漏流体和主流掺

混时,发生卷吸作用形成泄漏涡,泄漏涡的位置处

于端区的通道内,其从前缘就开始发展,在通道内

向前移动直至破碎,从流动层面,直接引起二次流

动的损失,在不同截面处产生熵增,造成流动堵塞,
进而诱发发动机的失速喘振。

经过对比气动性能分析的结果,前缘侵蚀在性

能上从整体上造成发动机风扇性能的衰退,其本质

是由于前缘侵蚀对流场内部产生了恶劣影响,通过

对比各种端区的流动细节,进而分析前缘侵蚀诱导

98742025,25(11) 李顶河,等:前缘侵蚀对跨声速风扇转子叶片叶尖泄漏流动的影响
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下叶尖泄漏流动的影响变化。
首先是对研究工况叶顶间隙区域的熵增情况

进行分析,图 8 所示为对原始叶片和侵蚀叶片在叶

顶间隙区域 S1 流面的熵云图,对比分析前缘侵蚀诱

导下叶尖泄漏流动在端区周向通道的影响变化,发
现在总体上引起熵增面积和强度的增加,在前缘

处,熵增较大的区域逐步向叶尖区域扩展,而对端

区的中后段,熵增现象更加明显。
前缘侵蚀对叶尖泄漏流动的影响,不仅体现在

间隙区域,对于叶片排的出口区域,也会造成流体

的堵塞,引起大量的熵增。 图 9 所示为原始风扇叶

片和侵蚀叶片出口截面的熵增云图,对比发现,叶
顶区域的熵增明显,其影响范围内的面积和强度都

有所增大,沿径向方向,熵增较大的区域由 82% 叶

高向下延伸至 70% 叶高,在周向方向上,其熵增较

大的区域逐步向上游叶片排的吸力侧靠近,其原因

是前缘侵蚀增强了叶尖泄漏流动效应,进而导致低

速流体在出口区域增多,出口熵增增加,更加容易

造成流动的堵塞。

图 8　 叶顶间隙区域熵云图

Fig. 8　 Entropy cloud map at tip zone

图 9　 出口截面熵云图

Fig. 9　 Entropy cloud map of outlet section

　 　 此外,通过对比不同叶高下 S1 流面的相对马赫

数云图,可以看到前缘侵蚀对端区部分泄漏流动的

三维影响。 图 10 所示原始风扇叶片和侵蚀钝头叶

片 S1 流面的不同叶高下的相对马赫数云图,在
99%叶高下,对于原始叶片,泄漏流体和主流卷吸

后,在下游通道内形成泄漏涡,泄漏涡破碎后产生

一定的流动低速区,表现为马赫数较小的蓝色区

域,而对于发生前缘侵蚀的叶片,其马赫数低速区

明显大于原始叶片,并且在低速流动区的马赫数更

小,代表了流动滞缓程度更剧烈,甚至可以发现,侵
蚀叶片在压力侧产生的低速流动区延伸至吸力侧,
造成整个通道的流动堵塞。 由于泄漏流动是三维

的,沿径向向下延伸至更低的叶高区域,对于 98%
叶高下,发现原始叶片会有轻微的低速流动区域,
而侵蚀叶片的泄漏流体和主流的泄漏涡破碎产生

的流动堵塞区更多,集中在叶片排前缘处。 对于

97%叶高下马赫数云图分析表明,原始叶片由于泄

漏流动产生的低速区影响几乎消失,整体流动速度

保持在一定的马赫数水平,而对于侵蚀叶片仍可以

看到通道内存在一定区域的流动低速区。 对不同

叶高下的马赫数云图分析表明,受泄漏流动影响产

生的流动低速区,侵蚀叶片在影响面积和影响程度

上都比原始叶片更大,体现了前缘侵蚀对端区流动

的恶化作用。

图 10　 不同叶高下相对马赫数云图

Fig. 10　 Relative mach number cloud map at
different blade heights
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3. 3　 泄漏流结构分析

叶尖区域低速流动区的形成很大程度是受泄

漏流动的影响,事实上,泄漏流体可以分为两部分,
一部分是前缘位置处泄漏的流体会和主流掺混,形
成较强的泄漏涡, 称为主泄漏流 ( main leakage
flow),另一部分是叶片后部的次泄漏流( secondary
leakage flow),它们会沿周向运动跨越叶片通道,抵
达下游叶片排压力侧,其中一些会发生二次泄漏,
另一些与叶片相撞后流出通道。 通过在叶顶间隙

处设置释放三维流线图,进一步分析前缘侵蚀对泄

漏流结构的影响。 图 11 所示为原始风扇叶片和侵

蚀钝头叶片在研究工况下间隙处用熵着色的流线

对比图,首先是叶片被侵蚀叶片后,主泄漏流引起

的熵增强度显著加强,表现为红色流线显著增多,
并且主泄漏流会卷吸起更多的通道中流体,引起泄

漏涡直径的增大,对于主泄漏流和次泄漏流的分界

点,侵蚀叶片的次泄漏流发生的位置提前,由 50%
弦长左右提前至 40%弦长处,将会造成更多的流体

产生周向运动,堵塞通道,并且到达下游叶片排后,
原始叶片的次泄漏流大多沿流体通道流出,较少的

会发生二次泄漏现象,而侵蚀叶片发生二次泄漏的

流体显著增多,加剧了通道内流体周向运动的趋

势,造成流动损失。
接着对通道中不同截面的熵增云图分析,图 12

显示了原始叶片和侵蚀叶片在通道内不同截面处的

熵增情况,熵增较大的区域代表了泄漏涡的结构,泄
漏涡从吸力面前缘处开始发展,对比原始叶片和侵蚀

叶片,发现侵蚀叶片的高熵区显著增强,影响面积也

在增大,代表了泄漏流体卷吸的流体更多,泄漏涡强

度也更大,和流线图对比一致,同时在吸力面尾缘处,
侵蚀叶片也同样存在着更大面积的高熵区,体现了侵

蚀叶片尾缘处次泄漏流体更多;当泄漏涡发展到下游

叶片排压力面时,观察到侵蚀叶片在不同截面下引起

图 11　 间隙处流线图

Fig. 11　 Streamline map at tip zone

的熵增范围更大,是由于更多的低速流体,引起堵

塞,引起熵增,造成流动的损失。
进一步通过 Q 准则可以更加精细地刻画端区

通道中叶尖泄漏涡以及其他涡的形状,对比分析前

缘侵蚀对叶尖泄漏涡的影响。 图 13 所示为原始叶

片 和 侵 蚀 叶 片 在 研 究 工 况 下 的 端 区

Q(Q = 1 × 107 s - 2)准则涡结构图,发现叶尖泄漏涡

的形状和轨迹差距较大,原始叶片的泄漏涡在前缘

形成,并在通道内发展,激波干涉后产生一定角度

的偏转,并形成低能流体团或螺旋膨胀的泄漏涡,
叶片的偏转角度达到 15°,最终打在下游叶片排的

压力面;而侵蚀叶片的泄漏涡出现了大角度偏转,
达到了 30°,造成螺旋膨胀的泄漏涡直接打在下游

叶片排的前缘,产生了流动堵塞。 此外,受激波的

影响,诱导涡的形状也发生了相应的变化,原始叶

片的诱导涡形貌表现明显,而侵蚀叶片的诱导涡受

激波影响较大,严重缩小。

图 12　 通道截面熵云图

Fig. 12　 Entropy cloud map of passage sections

图 13　 端区 Q 准则涡结构图

Fig. 13　 Q criterion vortex structures map at tip zone

4　 结论

针对某型跨音速风扇转子叶片在实际运行工

作环境中,受到前缘侵蚀影响后的叶片形貌进行全

工况下的数值模拟,总结了前缘侵蚀对风扇的气动

特性的影响,并在研究工况下分析了前缘侵蚀对叶
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顶区域叶尖泄漏流动的影响,得到如下主要结论。
(1)叶片前缘侵蚀会造成跨音速风扇叶片气动

性能的衰退,在原始叶片峰值效率点,侵蚀叶片的

等熵 效 率、 总 压 比 和 质 量 流 量 分 别 相 对 下 降

0. 88% 、0. 97% 和 0. 14% ,在侵蚀叶片失速点分别

相对下降 4. 3% 、0. 43%和 5. 63% ,前缘侵蚀还会造

成稳定工作裕度整体上降低了 0. 74% 。
(2)对比前缘侵蚀对端区内的流动影响,在间

隙处 S1 流面和出口区域 S3 流面引起熵增面积和强

度的增加,同时在不同叶高下,前缘侵蚀造成低马

赫数区域,产生流动堵塞。
(3)在前缘侵蚀诱导下,泄漏流结构发生变化,

主泄漏流和次泄漏流的分界点提前,并在侵蚀后有

更多的流体发生二次泄漏,而且通道内泄漏涡的强

度增大,在不同截面下引起的熵增范围也会加剧。
侵蚀叶片的泄漏涡偏转角度由 15°达到 30°,直接打

在叶片前缘,造成流动堵塞。
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