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双激盘理论及其在轴流式弯掠动叶栅
气动计算中的应用

上海交通大学　　钟芳源3 3 　王建民　蔡　娜　李　中

【摘要】　轴流式弯掠动叶栅对主气流作用有一个不容忽视的径向分力。为此本文提出“双激盘理

论”及相应的一套计算方法,其中包括阻力系数及出口气流角值沿径分布的修正,用来进行低速低

负荷轴流式弯掠 (即必须计及叶片径向分力影响的)风扇的设计和性能估计。用一个弯掠动叶和一

个非弯掠动叶的风扇进行验证性试验,结果表明:计算与实测值吻合甚好。
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1　前　言

　　从大量的研究报告[1 ]可以看出,弯掠叶片将成为航空螺旋桨、风扇发展的主要方向。而且,

移植航空先进技术,在轴流压气机和风扇中采用弯掠叶片也逐渐为叶轮机学术和工程界所重

视,并愈来愈引起人们的广泛兴趣[2 ]。在轴流风扇和压气机中、弯掠叶片可以分为周向 (沿转子

旋转方向) [2 ]和轴向 (沿主流方向) [3 ]两大类。当然,还可以是周—轴向兼有的弯掠叶片[4 ]。按工

程惯例,我们命顺旋转或逆主流方向为“前”,逆旋转或顺主流方向为“后”。此外,为了区分周向

和轴向的弯掠,并沿用叶轮机的常用术语,我们称“周向弯掠”叶片为周向弯叶片 (简称“弯”叶

片) ,而轴向的则仍沿用航空术语,称做轴向掠叶片 (简称“掠”叶片)。两者统称为弯掠叶片。

图 1　周向前弯对轴流风扇动叶栅气动性能的影响

弯掠叶片的采用必会使轴流叶片对主气流作用有一个不容忽略的径向分力 (相对于周向和轴
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向分力而言) ,同时也会使沿动叶片叶型表面附面层中低速气流承受着由其离心力所产生的垂

直于叶型表面的分力; 前者必将直接影响主流流动 (包括流线位置、加功量等) ,而后者则必将

改变叶片 (型)出口附面层厚度,它将直接决定叶片气动效率及气动噪声值。图 1示出在相同半

径上具有相同叶型几何参数的两个轴流风扇动叶栅 (一个是非弯掠叶片,我们也常叫它为“径

向”叶片,另一个是周向前弯叶片)的压力～流量和沿径向的出口附面层厚度变化的实测结

果[5 ]。从该图可以清楚看出,周向前弯动叶的加功量和出口附面层厚度值的明显减少,而后者

正是弯掠动叶气动效率增加和气动噪声降低的主要原因。

弯掠叶片径向分力对轴流风扇 (压气机)主流流动的影响必须正确地予以估计。但是,目前

还没有一种简单、明了、实用、可靠的工程计算方法可以用来进行这类的气动计算。

2　双激盘理论模型及其基本方程

　　对于常规的径向 (非弯掠)叶片的低速、低负荷轴流风扇的工程设计方法来说,轴向间隙站

(即叶片进出口截面)的计算已能满足要求,而且还往往容许忽略流线曲率项和斜率项对径向

平衡所产生的影响。于是,曾广泛应用的激盘理论模型至今仍可在这类风扇中有效地采用。但

是,对于弯掠叶片来说,激盘模型是无法直接应用的 (无论是全部计及或完全不计径向力的影

响,两者结果均将与实际值相差甚远,参看本文图 5)。首先,径向分力必将与周向和轴向分力

一起,共同影响决定弯掠动叶的加功量 (由流线位置、流速、气流转折角等所决定) ,从而也必将

影响其流动损失值。因此,第一激盘的建立应该是不成问题的。其次,周向和轴向力作用在气

流上的结果是使离开叶片以后的气流产生转折和加减速;而径向力对气流的作用,一旦离开弯

掠动叶 (即在叶片以后的轴向间隙中)必将随之消失。这个径向力作用的消失可以用第二激盘

来表示。这就是我们提出“双激盘”理论模型 (图 2)的依据。

为了简化计算目的,本文还进一步假设在第一激盘中,不仅是周向、轴向和径向力全部参

与作功,而且还集中了弯掠叶片的全部气流损失;而在第二激盘上则仅仅是在加功量不变和无

气流损失条件下释放径向力。此外,从激盘计算结果来说,激盘的轴向确切位置并不重要,只要

在叶片进出口截面 1与 2之间即可。在本文中选择第一激盘的轴向位置是在叶型重心联线的

旋转面上,而第二激盘则放置在出口截面 2上 (详见图 2和图 3)。

在低M a 数、轴对称及不计粘性力的假设条件,计及叶片径向力 F r 影响的气体径向平衡

方程是

(1öΘ) (5P ö5r) = (V 2
uör) - F r (1)　

这里叶片径向作用力 F r是以指向轮毂方向为正值。

将热力学第二定律的径向分量式和相对滞止转子焓 I
3
w 的公式代入式 (1) ,再引用速度三

角形的关系式,最后即可推导出“双激盘”理论计算用的基本方程
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在计算时,第一激盘的出口气流参数是按进出口滞止转子焓相等 I
3
w 1 = I

3
2′的条件,按照由叶片

结构和气流参数所确定的叶片作用力 (参看图 3) ,并在选定出口气流角 Β2′以后,即可由式 (2)

(连同连续方程和气体状态方程)求出。对第二激盘,其进口参数就等于第一激盘的出口参数,

而其出口参数则可按加功量不变的条件,令叶片径向力 F r等于零以后,由式 (2)求出。
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图 2　双激盘理论模型 图 3　弯掠叶片叶型重心联线及叶片作用力

3　叶型重心联线的空间关系及叶片作用力的确定

　　建立如图 3所示的座标系。原点为O , Z 轴与旋转轴重合, r1 轴与通过轮毂处叶型重心的

径向线重合,而 r2 轴则垂直于 Z 和 r1 轴所构成的平面。A B 为弯掠叶片叶型重心联线。为实际

应用目的,本文只讨论A B 联线全部落在称之为“叶片平面”上的情况。

设 E 为叶片的叶型重心联线上任意一点,它至坐标原点O 的距离是 X ,与 r1 轴所夹角为

Η,而在 r2- Z 平面与 rλ2 轴的夹角为 Ηz。E 点离旋转轴 Z
τ 的距离是 r,用矢量表示为 r

ο。周向矢
量U

ψ与径向矢量 r
ο和旋转轴矢量 Z

τ 相垂直,构成通过 E 点的一个直角座标。叶型重心联线在

E 点上的切线方向 T、法线方向 n (按本文假设 T 和 n 就同在“叶片平面”上)以及该平面的垂

直方向C ,构成通过 E 点的另一个直角座标。切线方向 T 与径向矢量 r
ο的夹角叫做叶型重心

联线在 E 点的倾角Μ。两个直角座标之间,即径向矢量 r
ο、周向矢量U

ψ、旋转轴矢量 Z
τ 与方向 T、

n、C 之间的夹角分别命名为A 1、B 1、C 1; A 2、B 2、C 2; A 3、B 3、C 3。

对于周向弯叶片, Ηz = 0;对于轴向掠叶片, Ηz = 90°。在叶片力作用在叶型重心上,并垂直于

叶型弦长的简化假设下,令N 1 和N 2 分别表示沿“叶片平面”和垂直于“叶片平面”的叶片力分

量,那么叶片周向力、轴向力和径向力即可利用空间几何关系 (如图 3所示)求出

FU = N 1co sB 2 - N 2co sC 2　,　F z = N 1co sB 3 + N 2co sC 3　,　F r = N 1co sB 1 + N 2co sC 1

(3)　

代入速度三角形的关系式, F z = ctgΒF u ,并消去N 1 和N 2,最后得出叶片径向力 F r的计算公式为

F r =
co sB 1 + 〔(co sB 2 - tgΒco sB 3) ö(co sC 2 + tgΒco sC 3)〕co sC 1

co sB 2 - 〔(co sB 2 - tgΒco sB 3) ö(co sC 2 + tgΒco sC 3)〕co sC 2
FU (4)　

式中叶片周向作用力 FU 可按基元级理论来确定。
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4　第一激盘出口气流角 Β2′的选择、叶片阻力系数沿径分布

　　在采用双激盘模型的弯掠动叶的气动计算中,第一激盘出口气流角度Β2′将直接决定弯掠

动叶的加功量、气动效率以及出口气流参数值。因此, Β2′角度值选择是否正确必须是以弯掠动

叶气动性能是否符合实际值作为判别标准。

在弯掠动叶栅中流动机理分析的基础上,提出以下修正方法来选取Β2′值,即令

Β2′= Β1 + △Β0 - △Β2′ (5)　

式中△Β0 为由常规 (平面叶栅)试验统计曲线得出的气流转折角; △Β2′为第一激盘出口气流角

修正值,它可表示为△Β2′= k 1 (( ) k + k 2 (Ηsk ) l+ k 3 (Ηsw ) m + k 4 (Α) n。这里 ( 为平面叶栅叶型几何转
折角, Α为叶型进口攻角, k 1、k 2、k 3、k 4 为几何转折角 (、弯角 Ηsk、掠角 Ηsw、气流攻角 Α的修正系
数; k、l、m、n 为相应参数的影响指数。

图 4　弯掠动叶阻力系数沿径分布

实际试验结果表明,对于低压、

低速、薄叶、小几何转折角的弯掠动

叶,当在设计工况附近工作时,人们

可选取 k 1= k 4= 0, l= m = 1, k 3= k 2

= 0110～ 0120。

采用文献 [ 6, 7 ]的修正方法来

确定弯掠动叶阻力系数沿径分布规

律 (图 4 (a)平面叶栅 (叶型) , 图 4

(b)通道二次流及端壁附面层,图 4

(c)转动影响, 图 4 (d)弯掠对通道

二次流的影响,图 4 (e)弯掠动叶总

阻力系数) :把阻力系数C x 表示为C x = [Cθ x p + (k·k
′
sCθ x s) + kCθ x a ]·k 0。Cθ x p、Cθ x s、Cθ x a为常规 (非弯

掠)叶片按How ell试验统计曲线确定叶型、通道二次流及端壁附面层阻力系数。k、k′s、k 0 为三

元 (通道二次流和端壁附面层)损失、弯掠角、旋转影响的修正系数。

5　试验验证

　　验证试验装置和测试系统在文献[ 5 ]中有叙述,这里仅介绍所试验的弯掠 (周向前弯)动叶

的几何参数。外径D t= 01600m ,内径D h= 01238m ,转速 n= 1420röm in,动叶数B = 6,静叶 (非

弯掠)数V = 7,叶顶轴向间隙 Z t= 138mm 以及试验和计算结果。为了清楚显示弯掠叶片径向

力的影响,还同时试验了其余几何参数均相同而前弯角Ηsk = 0的“径向”(非弯掠)动叶片。

图 5 (试验值: □—周向前弯动叶 (Η= 8°、圆弧型重心联线) ,△—径向动叶; 计算值: 1—双

激盘,修正△Β2′, 2—单激盘,有径向力、修正△Β2′, 3—双激盘,不修正△Β2′, 4—单激盘,无径向

力,不修正△Β2′)所示计算与试验结果表明: 采用本文提出的双激盘理论模型及一整套计算方

法所得出的周向前弯叶片的气动性能 (曲线 1) ,包括加功量、动叶气动效率以及出口气流参数

值与试验实例值吻合十分好。不同的计算模型所得出的计算结果的比较是用来清楚显示出径

向力 (曲线 1与曲线 4比较)、单双激盘 (第二激盘) (曲线 1与曲线 2比较)以及第一激盘出口

气流角修正值△Β2′(曲线 1和曲线 3比较)等各自对计算结果的影响量值。径向 (非弯掠)动叶

的试验和计算结果 (曲线 4) [6 ]也画在图 5上,可以看出周向前弯对动叶气动性能的影响程度。
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图 5　轴流风扇动叶栅气动性能计算与试验结果比较

结论　 (1)本文提出的双激盘理论模型及相应的气流出口角和阻力系数修正方法,是用来

估计叶片径向力作用的影响的一个简单、明了、实用、可靠的工作计算方法。它适用于低速低负

荷 (薄叶、小弯度)轴流式弯掠动叶在设计工况附近工作时的气动性能计算。 (2)为了在高速高

负荷轴流风扇和压气机中正确应用弯掠动叶的目的,人们在气动性能计算中,除了必须计及气

体压缩性和粘性力影响外,还必须放弃采用过于简单的激盘理论模型,进一步考虑叶栅通道中

叶片作用力的连续分布以及径向平衡方程中流线斜率项和曲率项的影响。这些内容我们将另

文发表。
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APPL ICAT ION OF D IACTUATOR D ISC THEORY
TO AERODY NAM IC COM PUTAT ION OF AX IAL - FLOW FAN

W ITH SKEW ED - SW EPT ROTOR BLAD ES
Zhong Fangyuan, Wang J ianm ing, Ca i Na, L i Zhong

(D ep t. of P ower M ach inery Eng ineer ing , Shangha i J iaotong U n ivers ity , Shangha i　200030)

ABSTRACT　　　　 In o rder to sp read the advanced techno togy of aerop ropfan, skew ed2
sw ep t ro to r b lades are app lied to axial flow fan and comp resso r. T he diactuarto r disc theo ry model
is adop ted to calcu late the m ain flow of the skew ed2sw ep t ro to r b lades in such a m anner, as all
b lades fo rces affect on the first actuato r disc, bu t the radial fo rces of b lades vanish abrup t ly on the
second actuato r disc. T hen the radial dist ribu t ion of the boundary layer th ickness (w ake
th ickness) on the out let surface of the ro to r b lade is taken as aerodynam ic and aeroacoust ic charac2
terist ic vecto rs. T he effects of the secondary flow , endw all boundary layer, b lades ro tat ion and
skew ed2sw ep t regularity (m ain ly radial fo rces of b lades) are co rrected acco rding to p lane cascade
test ing stat ist ical curves. In addit ion, the resu lts of four calcu lat ions demonstrate the effects of the
second actuato r disc, radial fo rce and co rrected out let flow angle on m agnitudes of the calcu lat ion
resu lts separately. T he aerodynam ic and acoust ic tests show a good agreem ent of the calcu lat ion re2
su lts w ith test data.

Key words　B lades　B lade fo rces　A erodynam ic computat ions　D iactuato r disc theo ry

PROPELL ER PERFORM ANCE PRED ICT ION
W ITH FREE W AKE ANALY SISM ETHOD

Chen Zem in and Pan J ieyuan
(5th D ep t. , B eij ing U n ivers ity of A eronautics and A s tronautics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he calcu lat ions of p ropeller perfo rm ance at differen t advance rat io s
have been eomp leted w ith the free w ake analysis m ethod. T he w ake is divided in to near and far re2
gions. In the case of heavy load w hen the advance rat io of p ropeller is sm all, the contract ion of w ake
has large effect on the perfo rm ance of the p ropeller. T he free w ake analysis m ethod takes the w ake
contract ion in to account. A cco rding to lift ing lines fo r the blade loading dist ribu t ion, p ropeller per2
fo rm ance calcu lated show s a good agreem ent w ith experim ental data.

Key words　A ircraft p ropellers　T railing vo rtex　L ift line theo ry　Perfo rm ance analysis

H IGH- SPEED CAM ERA M EASUREM ENT OF A GAS- SOL ID
TWO - PHASE FLOW IN AN AX IAL - FLOW FAN

Wang Yun l iang, Xu Zhong, M iao Yongm iao
(D ep t. of P ower, X i′an J iaotong U n ivers ity , X i′an　710049)

ABSTRACT　　　　A high2speed cam era is used to m easure the mo tion characterist ics of
part icles in an axial2flow fan. In the experim ent the m easurem ents of the mo tion characterist ics of
the part icles are carried out on th ree circu lar surfaces. T he emp loyed part icles are 1mm diam eter
foam ed p last ic spheres. F rom pho to p rocessing som e valuable conclusions are draw n as fo llow ing:
(1) In the impeller channel, the concentrat ion of the part icles nearby the p ressure side is h igher,

w h ile the suct ion side is low er. A nd there is an area w here no part icle ex ists. (2) T he trajecto ries
of the part icles app roach to straigh t lines. Som e part icles co llide w ith the p ressure side and rebound
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