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叶型前缘对损伤的敏感性研究

李超东，朱家友
（中国民用航空飞行学院 航空工程学院 飞行器动力工程教研室，四川 广汉　６１８３０７）

摘要：压气机叶片由于腐蚀或者撞击等原因在形状和尺寸上往往会偏离设计状态，这会对叶片的气动性能带来重要影响，找到其中

的规律对于设计、生产和维护具有重要指导意义；通过一个简单函数给叶型前缘添加扰动，来改变前缘的形状和尺寸，用以模拟腐蚀和

撞击对叶型的影响；研究表明，如果扰动很小或者扰动位于压力面，那么叶型的气动性能不会受到明显影响；只有当扰动位于吸力面并

且达到足够大的强度时，叶型的损失才会显著变大，可用正攻角范围变小；大椭圆度、小半径和非连续曲率叶型生成方法的叶型对于扰

动表现出了更强的不敏感性，表明这种叶片造型方法的鲁棒性更强，对损伤更不敏感。

关键词：腐蚀；叶型前缘；压气机叶片；敏感性
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０　引言

压气机叶片是现代喷气发动机性能好坏的关键，经过多年

的研究和设计，它们往往具有很精细的气动几何。叶片在不断

的工作中会受到一系列腐蚀和撞击 （空气中的沙粒等），这可

能会导致叶片前缘形状的改变，带来损伤，而叶型前缘对压气

机的性能至关重要［１２］。Ｒｏｂｅｒｔｓ
［３］等人的研究表明腐蚀导致的

前缘形状的变化会导致发动机增加大约３％的燃油消耗和压气

机风扇叶片大约６％的总压损失。Ｇｏｏｄｈａｎｄ
［４］等人研究了二维

损失对于可用攻角范围的影响。

更换被腐蚀的压气机叶片往往是非常昂贵的，因此研究腐

蚀对于叶片性能的影响机理并在设计过程中加以考虑具有重要

意义。本文的目的就是探究叶型前缘对这些损伤的敏感性，给

维修决策提供参考，并寻找鲁棒性更好的设计方法。

１　损伤叶型的生成方法

为了便于开展研究，需要将腐蚀、撞击造成的损伤叶型进

行参数化建模。本文采取一种扰动函数来模拟这种损伤，并将

其叠加到原始叶型上得到考虑扰动之后的带损伤叶型［４］。

扰动的形状和大小由３个参数确定，分别是狊狆 ，δ狆 ，犔狆 。

其中狊狆 指扰动中心点所在的位置，δ狆 指扰动影响的最大高度，

犔狆 指扰动的影响范围，通过３个参数来确定扰动的形状和大

小，代表着损伤的严重程度。

δ＝δ狆ｃｏｓ
５ π（狊－狊狆）

犔（ ）狆

图１　损伤函数构造方式

　　应用该方法在前缘半径０．１５ｍｍ，前缘椭圆度１．５的连续

曲率叶型上靠近前缘的地方添加扰动，扰动的位置为吸力面靠

近距离前缘点０．４ｍｍ处，影响范围为０．３ｍｍ，扰动影响的

最大高度为０．０３ｍｍ （前缘半径的五分之一），添加扰动后的

叶型和原始叶型进行比较，如图２所示。

经过网格无关性测试，在扰动处沿流向分布７层网格，展

向分布２３层网格。采用二维ＣＦＤ程序 ＭＡＰ计算每一种扰动

后叶型的气动性能和流场。该程序在压气机流场的数值模拟中

具有优秀的准确性，在几大主机所中得到了广泛的应用［５６］。
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图２　添加扰动后叶型与原始叶型的比较

２　扰动最大高度和位置对叶型气动性能的影响

叶型受到严重的腐蚀或者撞击时，叶片上会出现比较大的

磨损。如果磨损越大，那么气流在这里就越容易分离，给叶型

的气动性能带来很大影响，损伤严重度对气动性能有着直接的

影响。扰动高度代表了损伤的严重程度，所以首先研究扰动最

大高度对于叶型气动性能的影响。

在靠近叶型前缘处选取７个位置，分别标号为１～７，其

中４号的扰动中心恰好与叶型前缘重合。１～３号的扰动中心

位于吸力面，并且距离前缘点的距离分别为０．６ｍｍ，０．４

ｍｍ，０．２ｍｍ。５～７号的扰动中心位于吸力面，并且距离前

缘点的距离分别为０．２ｍｍ，０．４ｍｍ和０．６ｍｍ，从１号到７

号形成一个逆时针，具体的位置如图３所示。

图３　添加扰动的具体位置

选取的扰动影响范围为０．３ｍｍ，所以１～３号处的扰动只

会影响压力面，５～７号处的扰动只影响吸力面，而４号扰动

由于恰好位于前缘点位置，所以会同时影响吸力面和压力面。

扰动最大高度为０．０１５ｍｍ，０．０３ｍｍ和０．０４５ｍｍ３种

情况，大概相当于前缘半径的十分之一到十分之三。

在研究扰动对于叶型气动性能的影响时，有３个参数最值

得注意：最小损失系数，最大的可用正攻角和最大的可用负攻

角。在这里我们对于可用攻角范围的定义是：损失系数小于等

于最小损失系数二倍的攻角均视为可用攻角范围。

计算结果表明当扰动最大高度为０．０４５ｍｍ时叶型的气动

性能变化比较明显，这里给出不同位置处扰动叶型的攻角特

性，如图４所示。

从图４中可以发现一些比较明显的规律：

１）无论扰动处于什么位置，叶型负攻角特性几乎不变。

在负攻角工况下，几种位置情况下的扰动损失相差不大，可用

负攻角范围变化很小。

２）当扰动处于压力面或者前缘点时 （４～７号位置），整

个攻角范围内叶型的气动性能和无扰动叶型相差很小，叶型的

最小损失系数、最大的可用正攻角和最大的可用负攻角三者几

图４　扰动高度为０．０４５ｍｍ时不同位置

扰动叶型的攻角特性

乎不变。也就是说，当扰动处于这些位置时对于叶型的气动性

能不会带来明显的影响。

３）当扰动处于吸力面时 （１～３号位置），叶型的气动性

能会出现比较明显的恶化，主要表现在最小损失系数变大，可

用正攻角范围变小。在整个正攻角工况内，叶型损失均会明显

大于没有扰动时的叶型。尤其是当进口气流角为５２度时，无

扰动叶型的损失系数在２％左右，位置５处的扰动损失系数已

经增大到３．５％，位置６和位置７处更是达到了４．５％左右。

以上规律在扰动高度为０．０１５ｍｍ和０．０３ｍｍ时也基本适

用，不过这时候的扰动比较小，扰动对于最小损失系数和最大

可用正攻角的影响比较小。

图５　扰动高度不同时不同位置

处的扰动叶型最小损失系数

图５作出了在不同位置处受到不同扰动情况下的扰动叶型

最小损失系数。分析发现，当扰动高度为０．０１５ｍｍ时，扰动

在不同位置处的最小损失系数和无扰动叶型相比没有变化或者

变化很小，当扰动处于吸力面时 （１～３号位置）时叶型的最

小损失系数不变，都是１．９１％，这是因为扰动太小不能对吸

力面的流动产生影响。而当扰动处于前缘或者压力面时 （４～７

号位置），叶型的最小损失系数都是略有变小。

而当扰动高度为０．０３ｍｍ和０．０４５ｍｍ时，此时扰动已经

足够大到影响前缘附近的流动。当扰动处于吸力面时 （１～３

号位置），此时扰动会影响吸力面的流动，导致吸力面的边界

层变厚，从而损失变大。并且当扰动位于１号和２号位置时损

失明显更大。并且很明显地，扰动高度越大，其给叶型带来的

损失也就会越大。而当扰动位置位于前缘或者压力面时 （４～７

号位置），叶型的最小损失系数基本不变。

可见，只有损伤发展到一定程度时、并且处于特殊位置范

围、特点工况下才会对叶型的气动性能带来比较明显的影响。

具体的作用机理将在下一节中进行详细分析。
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３　扰动对叶型性能影响的机理分析

３１　压力面大扰动 （００４５犿犿）的影响机理

研究发现小扰动对叶型的气动性能几乎没有影响，所以接

下来将重点分析大扰动的影响机理。图６和图７给出了位置７

处的扰动在进口气流角４４度 （较大的负攻角），扰动最大影响

高度为０．０４５ｍｍ时的压力分布图和动量边界层厚度图。

图６　位置７处两种叶型的压力分布

（进口气流角４４度）

图７　位置７处两种叶型的动量边界

层厚度分布 （进口气流角４４度）

可以发现有扰动叶型在压力面前缘附近的压力分布虽然有

比较明显的区别，但是二者对应的最低压力 （气流在压力面前

缘加速导致）相差不大。因为由于压力面的气流抵抗分离的能

力较强，所以这种扰动造成的流动上的区别和压力分布上的不

同并不足以导致气流在压力面分离产生额外的损失。图７中叶

型表面动量边界层厚度的分布也证明了这一点：扰动叶型和无

扰动叶型在压力面上的动量边界层厚度分布差别不大，吸力面

的动量边界层厚度分布相同。这也就是为什么即使在压力面存

在比较强的扰动也不会导致气流负攻角特性变差的原因。

分析此位置在进口气流角为５１度 （较大的正攻角）时扰

动叶型和无扰动叶型的压力分布和动量边界层厚度分布。结果

表明，压力面的扰动在较大的进口气流角情况下对于叶型压力

分布和动量边界层厚度的影响更小。

通过以上对位置７处扰动作用效果的分析发现：压力面的

扰动只会对压力面的流动产生影响，往往是在扰动处出现一个

小的压力尖峰，但是强度比较小，并不会对下游边界层的分离

产生影响；动量边界层厚度分布略有变化；压力面的扰动对于

吸力面几乎没有影响。

３２　吸力面大扰动 （００４５犿犿）的影响机理

前文研究发现，扰动对吸力面的影响主要是在较大的正攻

角情况，因此，主要对该情况做详细分析。图８给出了位置１

处大扰动 （０．０４５ｍｍ）叶型在进口气流角５１度时的马赫数分

布。可以发现有扰动的叶型在其表面出现了比较明显的边界层

分离，并且尾迹明显变宽，这给叶型带来了较大的边界层损失

和尾迹掺混损失。

图８　马赫数分布 （进口气流角５１度）

进一步分析位置１处扰动叶型 （０．０４５ｍｍ）和无扰动叶

型在进口气流角５１度的压力分布，发现，大扰动在吸力面前

缘给流动造成了比较大的影响，主要的变化就是在靠近前缘的

地方出现了两个压力尖峰，其中前一个较小的扰动是由于气流

在吸力面前缘的加速造成的，强度比较小，而第二个强度较大

的压力尖峰是由于扰动产生的，两个压力尖峰共同作用，使得

下游的边界层出现了较大的分离，尾迹变宽，从而带来了较大

的损失，如图９所示。

图９　位置１处两种叶型的动量边界层

厚度分布 （进口气流角５１度）

从图９发现，吸力面大扰动在较大的正攻角工况下导致叶

型气动性能下降的原因是吸力面的边界层变厚，发生了比较明

显的分离，并且尾迹变宽，这带来了较大的边界层损失和尾迹

掺混损失。

３３　小扰动 （００１５犿犿）的影响机理

前文研究发现，当扰动比较小时其对于叶型的气动性能几

乎没有影响。选取位置１ （最容易对叶型产生影响的位置）处

的扰动，对进口气流角为５２度 （较大的正攻角）的情况下，
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同样对其叶型表面的压力分布展开分析。结果表明，虽然吸力

面的扰动会对流动产生一定的影响，气流在扰动处的流动会发

生一定的变化，但是最低压力并没有变化，压力尖峰强度没有

变化，并且除了扰动处，其他位置处扰动叶型的压力和无扰动

叶型的压力几乎没有差别。这说明扰动影响高度比较小时，扰

动对于流动的影响很小，所以不会对下游的边界层和尾迹发展

产生变化。此外，发现在流动下游的动量边界层厚度几乎没有

变化，所以叶型的损失也不会发生较大变化。

４　前缘椭圆度对扰动效果的影响

前文系统的分析了不同位置在不同扰动高度情况下的气动

性能变化和影响机理，接下来将探讨如何从设计上去减小这些

损伤的影响，寻找鲁棒性更好的设计。

为了考察前缘椭圆度对扰动效果的影响，我们保持前缘半

径０．１５ｍｍ不变，将前缘椭圆度从１．５变为２．５，结果如表１

所示。

表１　不同椭圆度情况下扰动叶型的最小

损失系数和可用攻角范围

位置

最小损失系数 可用最小进口气流角 可用最大进口气流角

椭圆度

１．５

椭圆度

２．５

椭圆度

１．５

椭圆度

２．５

椭圆度

１．５

椭圆度

２．５

１号 ０．０２４９ ０．０２２２ ４１．７ ４１．３ ５２．５ ５３．２

２号 ０．０２３８ ０．０２１９ ４１．８ ４１．４ ５２．１ ５２．５

３号 ０．０２０４ ０．０１９８ ４２．３ ４１．７ ５２．４ ５２．７

对比椭圆度１．５和２．５的扰动叶型，在相同的扰动位置，

椭圆度较大的叶型其最小损失系数也会更小，并且其可用的攻

角范围也要明显大于椭圆度小的叶型 （可用的最大进口气流角

更大，可用的最小进口气流角更小）。所以，在考虑扰动时，

前缘椭圆度比较大的叶型气动性能下降更小，其对于扰动的影

响具有更强的不敏感性。

５　前缘半径对扰动作用效果的影响

保持前缘椭圆度１．５不变，将前缘半径从０．１５ｍｍ变为

０．２５ｍｍ，结果如表２所示。

表２　不同半径情况下扰动叶型的最小

损失系数和可用攻角范围

位置

最小损失系数 可用最小进口气流角 可用最大进口气流角

半径

０．１５ｍｍ

半径

０．２５ｍｍ

半径

０．１５ｍｍ

半径

０．２５ｍｍ

半径

０．１５ｍｍ

半径

０．２５ｍｍ

１号 ０．００５２ ０．００５ －０．７ －０．５ －０．５ －０．８

２号 ０．００４１ ０．００３５ －０．６ －０．４ －０．９ －１．７

３号 ０．０００７ －０．０００２ －０．３ －０．２ －０．６ －０．８

和原始叶型求差之后，最小损失系数增加的越少越好，可

用的最小进口气流角减小的越多越多，可用的最大进口气流角

减小的越少越好。结果表明前缘半径为０．１５ｍｍ的叶型相比

前缘半径０．２５ｍｍ的叶型其损失增加的非常少，而可用攻角

范围变化的范围更小，其性能的恶化没有半径为０．２５ｍｍ的

叶型明显。可以认为，前缘半径更小的叶型其抵抗扰动的能力

更强。

６　叶型生成方法对扰动效果的影响

保持前缘半径０．１５ｍｍ和椭圆度１．５不变，改变叶型的

生成方法 （连续曲率和非连续曲率），结果如表３所示。

表３　不同叶型生成方法下扰动叶型的最小

损失系数和可用攻角范围

位置
最小损失系数 可用最小进口气流角 可用最大进口气流角

非连续 连续 非连续 连续 非连续 连续

１号 ０．０２０７ ０．０２４９ ４２．３ ４１．７ ５３ ５２．５

２号 ０．０２０１ ０．０２３８ ４２．５ ４１．８ ５２．５ ５２．１

３号 ０．０１９８ ０．０２０４ ４２．４ ４２．３ ５２．８ ５２．４

相比于连续曲率叶型，非连续曲率叶型的损失更小，可用

的正攻角会有所变大，但是可用的负攻角会有所变小，总的攻

角范围基本不变。所以，当吸力面存在大扰动时，采用非连续

曲率叶型，叶型的损失增大的更少，对于扰动具有更好的不敏

感性。

７　总结

通过本文的研究，系统的模拟了压气机叶片的叶型前缘在

受不同程度的腐蚀或撞击情况下的气动性能变化，结果表明：

１）当扰动较小时，虽然会对流动带来一定影响，但是这

种影响并不会导致叶型气动性能的恶化；

２）当扰动处于压力面时，即使扰动比较大，也不会对叶

型气动性能造成影响。处于压力面的扰动只会影响压力面的流

动，而压力的流动抵抗分离的能力比较强，这种扰动并不会造

成边界层的分离；

３）当扰动位于吸力面，并且扰动强度比较大时，叶型的

损失会变大，可用正攻角范围会变小。扰动处产生的压力尖峰

使得下游边界层变厚，尾迹变宽，从而带来较大的损失。

以上研究结果将有助于压气机叶片维护维修中的维修

决策。

４）采用大椭圆度、小半径和非连续曲率叶型生成方法的

叶型对于扰动表现出了更强的不敏感性，对于指导新叶型的设

计具有较大的参考意义。
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