
超 / 跨声涡轮尾缘掠技术数值研究

宋红超 1，李 鑫 2，朴龙贤 3，薛伟鹏 4，季路成 2

（1.中国航空发动机研究院，北京 101304；2.北京理工大学，北京 100081；3.中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015；4.中国航发四

川燃气涡轮研究院，成都 610000）

航空发动机
Aeroengine

收稿日期：2019-01-16 基金项目院国家自然科学基金（51676015）资助
作者简介：宋红超（1986），男，博士，工程师，主要从事仿真技术研究工作；E-mail：jilc@bit.edu.cn。

引用格式：

摘要：为了探究局部掠结构对涡轮气动性能的影响，本文以某超 / 跨声涡轮平面叶栅为案例，对整体掠型和端区尾缘掠的效果

与机理进行数值研究。研究表明：涡轮中掠影响与风扇 / 压气机中的类似，主要通过改变展向各基元工况或负荷影响整体性能；合

适的端区尾缘掠型在保证工况或负荷基本一致的情况下能够削弱端区 3 维激波强度，为超 / 跨声涡轮弱化激波带来新思路。
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Abstract: In order to investigate the influence of local sweep structure on the aerodynamic performance of turbine袁the effect and
mechanism of integral sweep type and end-region trailing-edge sweep were studied by taking a plane cascade of super/transonic turbine as
an example. The study shows that the influence of the sweep in the turbine is similar to that of the fan/ compressor袁which mainly affects the
overall performance by changing the spanwise working condition or the load of each unit. The appropriate end-region tailing-edge sweep
can weaken the 3D shock wave strength of the end-region under the condition that the working condition or the load is basically the same袁
so as to provide a new way for the super/ transonic turbine to weaken the shock wave.
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0 引言

掠技术作为提升风扇 / 压气机效率、扩展其稳定

裕度的重要措施备受关注。自 20 世纪 50～70 年代间

Beatty、Smith&Yeh 等[1-2]将掠概念引入到风扇 / 压气机

后，掠技术发展大致经历 4 个阶段[3]：掠概念初步探

索、后掠技术深入研究、跨声压气机前掠技术研究和

亚声压气机掠叶片深入研究阶段。时至今日，风扇 /

压气机中掠技术已基本成熟，成为 3 维叶片设计中的

关键技术。

对于掠对风扇 / 压气机气动性能影响及机理已

形成丰富认识。1986 年美国空军基地转子试验第 1

次显示后掠的效率收益[4-5]，推动 3 维激波模型[6]充分

发展；1997 年 Wadia[7]通过系列转子设计与试验证实，

对于尖部起决定作用的跨声风扇，尖部负荷系数较

大、叶表附面层向尖部堆积导致激波 / 附面层干扰损

失增加，前掠能够改善这些影响使风扇 / 压气机具有

更高效率和裕度；Denton 与 Xu[8]将掠弯对失速边界影

响的原因归结为尖区内由于激波垂直于机匣而有固

定不动的趋势，前掠增加激波与前缘间距，因而扩稳；

文献[9]就后掠转子、前掠转子和轴向超声激波转子的

设计过程发表见解：如果将失速裕度大、小的结论分

别赋予前、后掠叶片，那么前缘形状并不单独决定叶

片掠型归属，喉道空间位置更为关键。国内关于掠叶

片研究源于 90 年代末[10]，周盛、陈懋章、桂幸民等大
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图 2 网格结构

批学者对气动掠型进行了深入研究；季路成经过相关

研究后认为，掠作为叶片设计的 1 个自由度，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

机失速裕度，在折衷过程中通过激波、附面层、泄漏

流、二次流等因素对性能产生影响[3，11-13]。

在风扇 / 压气机领域掠技术蓬勃发展的背景下，

涡轮领域相关研究逐步开展，Lewis R I[14-15]，Pullan G[16]

等以试验和数值结合方式探究了掠对涡轮气动性能

影响。尽管涡轮中掠研究相较于风扇 / 压气机的较

少，但其对涡轮影响正逐步受到关注。

尤其近几十年来，在蒸汽轮机领域，随着航空发

动机推重比要求的提高，航空发动机涡轮领域也正逐

步向超 / 跨声高负荷方向发展，随之产生的复杂 3 维

激波成为涡轮内越发受到关注的重要流动结构。其产

生的损失及下游干扰问题可能严重影响超 / 跨声涡

轮气动性能，并对冷却特性产生影响。鉴于风扇 / 压

气机中通常使用掠型削弱激波强度、降低激波 / 附面

层干扰损失，以及涡轮中掠叶片技术尚未明晰的局

面，本文以超 / 跨声涡轮为应用对象，采用数值方法

研究掠叶片应用于涡轮的效果和影响机理，探讨涡轮

中应用掠叶片技术的可行性。

1 研究思路与方法

本文拟探究掠对超 / 跨声涡轮流动，尤其是激波

现象的影响，为此，选取主要研究对象为具备典型强

激波结构的“1+1/2”对转涡轮[12-13]高压转叶，研究过程

如下：构造涡轮平面叶栅整体掠型，探讨掠对超 / 跨

声涡轮内部流动的基本影响及影响机理；构造若干

局部掠型方案———尾缘掠，研究尾缘掠效果及机

理；改善直接尾缘掠的流动恶化问题，提升尾缘掠

应用能力。

上述环节主要掠方案包括探究掠型一般性影响

的整体掠及本文主要研究对象尾缘掠。前者构造方式

为调节平面叶栅积叠线，依线性关系对各基元截面进

行轴向与周向平移处理，且为保证掠变换前后二面角

变化最小，最终选用沿弦向的基元截面变换关系；尾

缘掠，指仅在叶片局部展高内尾缘区域添加、保持喉

道前区域完全不变的掠型。为有效和稳定实现尾缘掠

变换，本文开发 1 套以喉道后弦向拉伸为主、配合旋转

变换的尾缘掠构造方法，保证喉道前叶片几何形状完

全不变的同时，对后部区域拉伸及旋转，实现具有些许

弯的掠造型，尾缘掠构造过程基元截面如图 1 所示。

尾缘掠构造具体过程如下：

（1）基于基元截面展向相对位置，依据贝塞尔曲线

关系计算此截面掠变换的拉伸比例与旋转角度参数；

（2）根据截面旋转角度控制参数，以前缘为旋转

中心进行旋转变换；

（3）设定吸力面和压力面变换起始位置，依据贝

塞尔曲线关系确定旋转后叶型每一位置与原型对应

点间的变换比例，并依据此比例完成最终旋转变换；

（4）根据截面拉伸比例控制参数，分配从前缘至

尾缘 0-1 的相对拉伸比例进行拉伸变换；

（5）以吸力面和压力面变换起始位置为起点，以

类似（3）过程完成最终拉伸变换。

以高压转叶中展截面为基元构造平面叶栅，研究

过程中几何模型包括 1 组展向较高的用于探究整体

掠型效果的平面叶栅，与 1 组一般展高的用于探究尾

缘掠效果的平面叶栅，前者展高较高的目的主要为增

加激波损失在整体损失中所占比例。依据对转涡轮中

叶栅相对位置对流动工况进行等效简化，确定涡轮流

动条件，进口边界条件：总温为 480 K，总压为 250

kPa，进口气流角（较于轴向）为 -32毅；出口边界条件：

叶栅出口平均静压为 70 kPa。

网格用 AutoGrid5 生

成 ， 最 小 近 壁 间 距 为

0.005 mm，单排网格量为

90～100 万，如图 2 所示。

数值仿真选用 Numeca 商

业软件。

基于上述研究对象支撑及研究思路指导，针对超

/ 跨声涡轮开展掠流动的影响及机理分析和 3 维激波

弱化的应用研究。

2 整体掠对超 /跨声涡轮影响

为探究掠对超 / 跨声涡轮内部流动影响机制，并

尽量减少涡轮 3 维结构与展向气动特性对掠的附加

图 1 尾缘掠构造过程基元截面
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（a）原型

（b）20° （c）30°

图 6 展向流线结构

影响，借鉴压气机掠的应用方式，首先对涡轮平面叶

栅构造整体掠，包含 10毅～45毅共 5 个掠角方案。

基于第 1 章平面叶栅模型构建整体掠，0毅与 30毅
掠型方案叶片与流道结构如图 3 所示，Numeca 数值

仿真获得的整体性能评估见表 1。

从表中可见，仅从总压恢复系数角度分析，随掠

角增大，涡轮平面叶栅整体性能有明显提升，45毅方案

总压恢复系数增幅甚至达 2.27%；然而，掠角增大使

平面叶栅流量大幅增加，45毅方案的流量变化率高达

51.3%，工况严重偏移，从而使总压恢复系数增大带

来性能提升的可信度大幅降低。

为深入分析整体掠流动影响机制，以原型、20毅和
30毅掠型方案为例，探究整

体掠引发的流动变化。

首先确认平面叶栅主

要流动结构。原型、20毅和
30毅方案中展截面马赫数

如图 4 所示。

从图中可见，掠变换后中展截面内流动结构未发生本

质变化，但随掠角增大，波前马赫数明显降低，中展截

面激波强度大幅减小。

与压气机类似，超 / 跨声涡轮可视为无限多个基

元流管（无限小展高的小涡轮）流动的展向匹配。经过

整体掠变换后，平面叶栅展向结构不再对称，势必产

生展向方向流动，20毅方案子午流面如图 5（a）所示。

分别提取 1 和 2 位置处 S3 截面静压云图可以发现，

位置 1 处主要受驻点效应影响，驻点处流速低，压强

相对较高，使得通道相对高压区集中在叶片下方区域

与压力面附近区域；位置 2 处则受顺压流动影响，静

压分布关系与位置 1 处的相

反，机匣附近为低压区。此种

形式静压展向分布势必造成

叶片力展向分力，在位置 1 处

从机匣指向轮毂，而在位置 2

处则由轮毂指向机匣。

受叶片力影响，掠叶片展向流管发生倾斜。原型、

20毅和 30毅掠方案展向流线如图 6 所示。从图中可见，

涡轮叶片后掠后，叶片前流线自叶尖向叶根方向偏

转，愈靠近机匣偏转愈严

重；经过一定距离后，偏转

方向改变，愈靠近轮毂偏

转愈剧烈；且由于图 5 中

位置 2 处展向压差更大、

流体速度更高，流线向机

（a）0° （b）30°

图 3 0毅与 30毅掠型方案叶片与流道结构

（a）原型

（b）20° （c）30°

图 4 原型、20毅和 30毅方案中展截面马赫数

（a）静压云图的提取位置

（b）1 位置静压 （c）2 位置静压

图 5 子午面内 2轴向位置 S3截面静压分布
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表 1 整体掠方案性能评估

流量 /（kg/s）

1.240

1.275

1.375

方案

原型

10°

20°

总压恢复

系数 /%

90.36

90.46

90.58

流量 /（kg/s）

1.448

1.538

1.876

方案

25°

30°

45°

总压恢复

系数 /%

90.91

91.34

92.63
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（b）20° （c）30°
图 10 截面马赫数及 3维激波结构

匣的偏转程度比向轮毂（叶片前区域）得更大。

剧烈流线偏转预示的展向流管扭转决定了平面

叶栅展向流通能力分配，继而引发展向各基元截面的

流动工况变化。表征展向流通能力分配的展向密流曲

线如图 7（a）所示，反映工况变化的展向马赫数与无

量纲总压（相较于进口总压）分布曲线分别如图 7

（b）、（c）所示，其纵轴均为展向相对高度。由于叶片前

流线下偏，进口位置机匣处流通能力降低而轮毂处流

通能力小幅提高；与之相反，在出口位置机匣处流通

能力大幅提高而在轮毂处流通能力大幅降低。展向流

管流通能力大幅改变，引发流管工况剧烈变化。在轮

毂处叶片下游由于流线上抬致使附面层变厚，减小叶

根区域流管相对出口面积，

降低超声流动出口马赫数，

保持出口静压不变条件下

总压降低；在机匣处由于流

线上抬，马赫数与总压变化

关系与轮毂处的相反。

结合上述分析，掠对超 / 跨声涡轮气动影响可视

为展向匹配改变引发的负荷与工况变化。参考压气机

中掠型对流动效率的影响机制[3，11]，从附面层及激波

的角度展示展向负荷匹配变化下涡轮总压恢复系数

变化的流动解释。

截取原型、20毅和 30毅方案出口截面轮毂与机匣处

3 个不同周向位置的速度型分布，如图 8 所示。从图

中可见，原型（0毅方案掠型）由于对称关系不存在展向

流动，轮毂与机匣处速度型基本一致；随掠角增大，轮

毂处附面层逐渐加厚，近壁面速度减小，而机匣处附

面层变薄，近壁面速度略有增大。经过整体掠变换，轮

毂处附面层损失加剧而机匣处附面层损失削弱，且整

体而言，附面层损失受轮毂区域影响更大。

超 / 跨声涡轮激波损失是除附面层损失的另一

主要损失源，其损失大小主要受波前法向马赫数影

响。提取各展向截面波前绝对马赫数展向分布，如图

9 所示。从图中可见，虽然叶根区域压力面波前绝对

马赫数略有升高，但整体而言，吸力面与压力面 2 道

斜激波马赫数均明显降低；同时，根据如图 10 所示的

激波面分布，3 维激波倾角 茁（定义为 3 维激波面与径

向方向夹角）逐渐加大，致使波前法向马赫数更低，激

波损失进一步减小；受流线偏斜影响，叶尖区原激波

结构受到下方低马赫数流体冲击，激波结构受到破

坏，流动马赫数降低，甚至完全消除激波现象。

综上，超 / 跨声涡轮平面叶栅经过整体掠变换

后，流线上抬、展向负荷重新分配，流管工况剧烈改

变，并通过附面层、激波等流动现象，共同提升超 / 跨

声涡轮直立叶栅性能。然而，工况改变如此之重情况

下的性能提升并不具备实际应用价值，真实优化设计

过程中往往需要保持工况的一致性。为将掠技术可控

地应用于超 / 跨声涡轮，

同时出于倾斜 3 维激波以

弱化激波强度角度考虑，

沿用本章研究思路，后续

进行超 / 跨声涡轮尾缘掠

研究。

3 尾缘掠影响

基于第1 章尾缘掠造型方法，首先通过调整旋转

图 8 出口固壁处速度型 图9 波前绝对马赫数展向分布

（a）原型

（a）密流展向分布

（b）马赫数展向分布 （c）总压展向分布

图 7 密流、马赫数与总压展向分布
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表 2 整体尾缘掠性能评估

流量 /（kg/s）

0.5983

0.5983

0.5983

0.5983

0.5982

0.5983

0.5983

0.5983

0.5982

0.5983

0.5983

0.5983

0.5982

无掠原型 / 倍叶长

无掠原型

1.05

1.10

1.15

1.20

1.05

1.10

1.15

1.20

1.05

1.10

1.15

1.20

展高

25%

35%

50%

总压恢复系数 /%

90.83

90.75

90.59

90.42

90.24

90.77

90.67

90.55

90.40

90.76

90.69

90.61

90.48

角度，构造了若干保持 S1 截面出口面积不变的尾缘

掠方案，其控制参数与气动性能评估见表 2，35%展

高部分尾缘掠叶片结构如图 11 所示。为便于与后续

其他尾缘掠方案区分，特称保持出口面积不变的尾缘

掠为“直接”尾缘掠。

根据表 2 可判断，尾缘掠未造成流量变化，维持

涡轮叶栅工况相对稳定，展示了控制喉道前叶型形状

的巨大优势；然而，构造尾缘掠后，总压恢复系数在一

定程度上反而相较于原型有所减小，且在同一高度下

掠型长度愈长总压恢复系数愈小，同一掠型长度下高

度愈高总压恢复系数愈小。为探究尾缘掠对流动的影

响及性能恶化的气动机理，仿照整体掠研究思路，从

展向匹配与附面层和激波角度进行若干分析。

不同尾缘掠拉伸比例 35%展高尾缘掠方案的局

部流线如图 12 所示。据此判断，类似于整体掠型，尾

缘掠亦将超 / 跨声涡轮叶根区域流线向叶尖方向挤

压；随掠角增大，流线上抬程度加大。换言之，即使涡

轮叶栅喉道前叶型没有任何变化，展向流管形状、展

向负荷亦发生一定程度变化。在 35%展高下 4 组不

同尾缘掠方案的密流展向分配如图 13 所示。其中，由

于叶栅前流线未偏转，进口截面展向流通能力未发生

变化；随掠角增大，叶根流线上抬加剧，出口截面近轮

毂区流通能力降低；为维持整体流量稳定，叶中部分

展向截面摊分叶根处减小的流量，流通能力获得一定

程度增加，保证叶尖区域流通能力基本不变。总体而

言，尾缘掠致使叶根处流线挤压上抬，密流曲线在合

面积不变的前提下发生“挤压”上抬形式的变形。

35%展高方案下出口

马赫数、无量纲总压的展

向分布曲线如图 14 所示。

据此可判断，添加尾缘掠

后，叶根区域马赫数与总

压展向分布曲线同样受到

尾缘掠的“挤压”而向右上

方挪动；近轮毂区流线上

抬，流动速度和总压比均

减小；与之紧密毗邻的区域内变化情况恰与之相反，

流动速度和总压比均增大；其它区域内涡轮工况性能

均与原型的保持一致。

直接尾缘掠方案中掠角愈大（同构造高度下拉伸

（a）拉伸比例 1.05 （b）拉伸比例 1.15

图 11 35%展高部分尾缘掠叶片结构

（a）1.05 倍弦长 （b）1.10 倍弦长

（c）1.15 倍弦长 （d）1.20 倍弦长

图 12 35%展高尾缘掠方案的局部流线

图 13 35%展高不同尾缘掠

型方案密流展向分配
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图 14 35%展高下马赫数与无量纲总压展向分布曲线
（a）马赫数展向分布 （b）总压展向分布
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弦长越大，或同拉伸弦长下高度越小），流线上抬情况

越严重，涡轮总压恢复系数愈小。根据流线及密流与

总压展向分布曲线可以判断，相较于无掠叶栅，尾缘

掠新增损失主要集中在近轮毂区域，而此区域内不可

忽视的重要损失来源———附面层损失，受流线上抬影

响而增大，或是导致整体性能恶化的原因，同时毗邻

区域内总压性能获得一定程度的提升或可解释为尾

缘掠对削弱 3 维激波强度的贡献。换言之，为探求尾

缘掠通过 3 维激波倾斜而具有的激波弱化能力，需排

除附面层变厚因素对总体性能影响。结合研究思路与

应用实际，基于直接尾缘掠方法，开展了增大尾缘掠出

口面积的尝试。

考虑叶栅各展向截面流道出口面积在直接尾缘

掠方案中均相等，增加叶根处叶栅截面出口面积可使

流动产生展向向下的分量，从而达到平衡流线的目

的。为此，基于表 2 中 25%和 50%展高方案2 的直接尾

缘掠，构造 4 套截面出口面积分布方案，如图 15 所示，

获得总体性能评估见表 4。

从图中可见，各改进方案均通过调整尾缘掠造型

的旋转角度参数实现。从表中可见，基于小流量变化

下，涡轮叶栅整体性能可随叶根截面出口面积的增加

而提升，总压恢复系数甚至可超过无掠直立叶栅的，

显示了此种尾缘掠的优势，虽然提升较小，但由于平

面叶栅结构简单与设计方案粗糙等因素，此处仅做定

性分析。

不同展高的方案 4 流线结构如图 16 所示。从图

中可见，出口面积调整可有效下压直接尾缘掠引发的

流线上抬，甚至完全改变流线偏转方向，进而减少轮

毂附面层损失；虽然图 16 中流线已经下压，但可以判

断，出口面积增加过程中必然存在 1 个面积分布使得

流线完全平直。此时，在 25%展高改进方案出口密流

分布曲线中近轮毂区流通能力增强，而叶中区域原本

增加的流通能力被降低，如图 17（a）所示；印证在总

压展向曲线上，近轮毂损耗区的总压恢复系数逐步增

大，并逐步与无掠原型重合，而在毗邻轮毂的增益区

内，增大的总压系数仍未减小，符合并实现了直接尾

缘掠的改进初衷。

然而，增加出口面积后，存在流线下偏使得附面

层损失少于无掠原型叶栅的可能，虽然此时性能得到

提升，但并非尾缘掠的有效增益。为排除此种情况，

在 25%和 50%展高的各组设计方案出口轮毂速度型

曲线如图 18 所示。从图中可见，随出口面积增加，尾

缘掠模型的速度型曲线逐渐向无掠叶栅靠拢，附面层

高度逐渐降低，对于 50%展高，某面积方案速度型甚

至可以与原型的基本重合，有效印证了增加出口面积

减少附面层损失的有效性；同时，减少后的附面层损

失尚未低于原型叶栅的，印证了总压恢复系数比无掠

表 4 变出口面积尾缘掠性能评估

流量 /（kg/s）

0.5982

0.5982

0.5982

0.5982

0.5981

0.5982

0.5982

0.5982

0.5982

0.5981

直接尾缘掠方案

1

2

3

4

直接尾缘掠方案

1

2

3

4

展高

25%

50%

总压恢复系数 /%

90.59

90.73

90.78

90.79

90.77

90.69

90.86

90.95

90.99

90.93

（a）25%展高 （b）50%展高

图 15 2种展高不同方案掠型喉道后流通面积变化
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图 16 2种高度尾缘掠 S2 截面展向流线结构

（a）密流展向分布 （b）总压展向分布

图 17 出口密流、马赫数及无量纲总压展向分布
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（a）25%展高 （b）50%展高

图 18 2种展高不同方案轮毂速度型
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图 19 2种高度不同方案波前绝对马赫数展向分布
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叶栅大的原因并非主要来自于附面层损失的减少，而

应来自于涡轮平面叶栅的另一主要损失源———激波。

为印证激波强度变化关系，给出了各方案波前马

赫数分布，如图 19 所示。从图中可见，恰当调整面积的

尾缘掠造型，其吸力面与压力面的波前绝对马赫数均

比原型无掠叶栅的低；同时考虑类似于图 10 的 3 维激

波倾斜进一步减小激波强度，使激波损失显著减少。

然而，考虑尾缘掠构型中叶片截面内喉道前几何

形状完全不变，喉道后方的拉伸和旋转操作均会导致

尾缘变形，从而影响出口气流角分布，改变设计阶段

结果。为评定此风险，给出了出口气流角展向分布曲

线，如图 20 所示。从图中可见，直接尾缘掠与修改面

积尾缘掠均会导致出口气流角出现偏差，直接尾缘掠

的偏差较大，最大为 2毅；随出口面积增加，此误差先

减小，继而再次增大；恰当的尾缘掠方案可保证出口

气流角与原型的基本一致，见 2 个算例中方案 1，且

保证性能获得提升。可以判断，一方面，尾缘掠造型易

引发出口气流角变化，影响设计方案；另一方面，可以

找到若干尾缘掠造型，在保证出口气流角分布基本不

变的前提下获得性能提升。

综上所述，尾缘掠能够在保证流量基本不变的前

提下，迫使超 / 跨声涡轮 3 维激波发生倾斜的同时降

低波前马赫数，减少激波损失，与因流线上抬、浸润面

积增加带来的附面层损失效应结合，体现整体损失情

况；适当调节出口面积的尾缘掠可有效减小附面层损

失影响，并在一定程度上弱化尾缘掠对出口气流角影

响，是弱化 3 维激波的有效尾缘掠应用方式。

4 结论

本文以掠在超 / 跨声涡轮中应用为研究思路，基

于平面直立叶栅模型构造整体掠与尾缘掠，从展向负

荷分配的角度分析了掠对超 / 跨声涡轮流动的影响

机理，并以避免流动工况改变为技术要求，通过抬升

轮毂以及适量增加近轮毂区通道出口面积的方法改

进直接尾缘掠应用，提升超 / 跨声涡轮性能。获得了

如下结论：

（1）涡轮掠可通过改变展向叶片力分布，重新组

织展向流管形状，影响展向负荷与流管工况匹配，继

而通过附面层、激波等流动现象影响涡轮工作性能；

（2）直接尾缘掠不改变喉道前叶片结构，维持涡

轮工况相对稳定，适宜对既定设计方案的优化改进；

但鉴于叶根处流线上抬以及叶片浸润面积增加，轮毂

附面层增厚，减少的激波损失无法弥补增加的附面层

损失时，工作性能恶化；

（3）由于喉道后叶片截面的拉伸与旋转操作，尾

缘掠造型易引发尾缘局部变形，进而改变出口气流

角，是尾缘掠所引发的风险，但可通过适当调节参数

降低该风险；

（4）无论整体掠或尾缘掠，经过掠设计，2 道尾

缘 3 维激波倾角加大，同时大部分展向截面内波前马

赫数在一定程度上降低，确保激波强度削弱；减小附

面层损失变化影响的尾缘掠造型技术为超 / 跨声涡

轮激波弱化提供了新思路。
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