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【摘要】　研究叶轮机叶片的弯扭及掠形等因素对叶片气动负荷分布的影响。给出了一个针对叶轮

机内部流动的一般的掠角定义。基于线化的小扰动理论,用解析方法对叶片三维造型各因素的位

势影响进行了分析,并用三维粘性数值模拟进行了验证和分析。分析结果表明,叶轮机叶片的弯扭

和前缘掠形对叶片的负荷分布有重要的调节作用。合理利用三维造型的负荷调整功能可有效地调

整负荷沿展向和弦向的分布,为叶型设计提供新的自由度。

　主题词:　叶轮机械　叶片　三维流动
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1　前　言

　　随着对叶轮机性能要求的不断提高以及人们对其内部流动规律认识的深入,充分利用三

维叶型以获得高性能的措施越来越受重视[1- 3 ]。但是,对三维复杂叶型中流动现象的物理机制

并不十分清楚,如小展弦比转子三维流动现象中典型的激波面扭曲和吸力面激波后掠[4 ]。这不

仅给设计优化带来困难,使三维叶型参数的选择带有盲目性和任意性,在某些流动条件下甚至

可能产生负的效果,使流动恶化。越来越多的研究表明,宏观流动是由压力分布控制的,粘性的

作用只是流动机理之一而主要的驱动力是压力场。从表面上看存在很多压力场与粘性相互作

用的例子,如激波—附面层干扰,二次流动等等,但其主导因素仍在于压力分布。而在另外一些

情况下,流动完全由压力梯度控制,粘性只提供了耗散的机制。端壁二次流动的控制即为典型

的例子:研究表明减少叶片通道前部的横向压力梯度,即减小叶片弦向前部的负荷可以有效地

减弱二次流动及其损失[5 ]。另外,叶片展向的压力梯度对二次流动的分布也有重要的影响[6 ]。

这样对设计者而言,控制二次流动的问题即转化为如何调整叶片,以获得所需的叶片负荷分布

的问题。本文的目的,就是试图回答三维造型参数变化与叶片负荷分布之间的关系这一问题。

本文用解析与数值的方法分析弯掠等关键三维造型参数对负荷分布的影响。同时通过解析与

数值结果的分析对比来说明“在正常的叶片通道中,其宏观流动形态由理想流动所控制,即压

力分布起控制流动的作用”的观点。

2　掠角和弯角定义

　　对于弯角本文沿用文献[ 7 ]所介绍的定义,即定义积叠线端部切线与 Z 轴 (径向)的夹角



为弯角,压力面与端壁成锐角为正弯,压力面与端壁成钝角为反弯。

虽然外流空气动力学给出过明确的掠角定义,即在结构坐标系下,飞行器纵向对称面法向

(指向翼尖)与机翼特征直线如前缘线、四分之一等弦线或后缘线等之间夹角。但由于内、外流

图 1　叶型空间掠角定义

具有本质的差异,此定义对内流并不适用。为此,本文对掠角重

新进行定义为当地相对来流速度矢量与叶片前缘切线夹角的余

角为掠角 (见图 1) ,用如下表达式来描述:

ς = arcsin ( ll õ lw ) (1)

式中: ll为过前缘某点的前缘切线的单位矢量, lw 为对应该点的

相对速度单位矢量。

由此定义的掠角具有如下性质: (1)三维空间性。由于前缘

切向单位矢量和相对速度矢量都为空间矢量,所以掠角是一个空间角而并非定义在某个固定

的平面上,而外流中掠角的定义仅限于结构坐标系中固定的平面上。 (2)当地性。与三维空间

性本质相联系,掠角与当地前缘几何形状及其走向有关,这样沿叶高掠角可以有很大变化而其

前缘走向,特别其子午投影仍可能变化不大,这与机翼也大不相同。(3)流动相关性。此性质由

旋转机械内流动的特征决定。外流之所以由几何可完全确定掠角,是因为机翼对应的是直匀

流,而内流相对掠角则与当地流动相关。因此端壁曲率及其走向,如根部锥角也产生影响实际

掠角的效果。由定义可知,当来流流场一定,有效掠角的几何因素有子午掠角和叶片周向弯曲。

3　叶片弯和掠对负荷分布的影响

　　在解析方法中,不考虑非定常因素的作用,假定沿叶片表面流体流动不发生分离,认为理

想流动控制其宏观流态。为了更方便地分析,假定来流均匀、定常、不可压并无旋,且叶片为薄

翼小弯度,并处于小攻角情况下。这样可借用小扰动线化理论和薄翼理论,使问题大为简化,从

而对叶片的掠和弯等因素的影响进行独立、定性的分析。在数值方法中,利用三维粘性数值模

拟对解析结果进行了验证和进一步的分析。

3. 1　叶片掠对负荷分布的影响

主要讨论单纯子午掠的影响。考察如图 2所示半无限长且一端带壁面的翼形绕流,端壁的

影响用掠形翼的镜象所替代,用分布涡方法对叶端截面负荷进行计算。

定义无量纲负荷分布系数为: cp = (p 1 - p 2) ö015Θ0v 2
0 (2)

　　图 2　半无限长掠型翼示意图 图 3　涡诱导速度示意图

其中 v 0 和 Θ0 分别为来流速

度和密度, p 1 和 p 2 分别为

相应点压力面和吸力面上压

力。根据小扰动线化理论,无

量纲负荷分布系数可表示

为: cp = 2öv 0 (v x 1- v x 2) ,式中

v x 1和 v x 2分别为压力面和吸

力面上某点的扰动速度。不

考虑叶片厚度,根据薄翼理论,叶型可用分布在中弧线上的涡代替,上式化为:

cp = (4öv 0) v x (3)

其中, v x 为速度 v (x , y , z )在X 方向上的分量,速度 v (x , y , z )可由毕奥—萨瓦尔公式求得,即:
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v (x , y , z) = (# ö4Π) ( r0 õ ra öû ro õ ra û 2) [ ( r0 õ ra ) öra - ( r0 õ rb) örb ] (4)

　　各几何矢量符号意义见图 3, # 为分布在中弧线上的涡强,假定叶型处于零攻角且中弧线

为抛物线,则涡强为: # (x ) = 16f v∞ x a (1 - x a) (5)

由式 (3)～ (5) 即可求出负荷分布系数 cp。定义压力中心位置 x p 为负荷分布系数所围成的型

心,并以其代表负荷沿弦向的相对位移。计算结果如图 4所示。

图 4给出了叶尖压力中心位置随掠角的变化。由图可知,纯子午掠形引起了叶尖弦向负荷

的移动。前掠使得负荷向后移动,而后掠则使负荷前移,即前掠使叶尖呈后加载翼型,后掠使其

呈前加载翼型。所以,与外流相比,叶片掠形不但可以减少法向马赫数,使得与激波相关的损失

减少,还可重新调节负荷分布,而激波的形状、强度和位置由负荷分布所决定,故可能导致激波

掠形,从而达到减少损失的目的。另外,随掠角的增大,其负荷位移也相应增大,但是二者并非

线性关系。在单纯掠的情况下,小掠角所引起的负荷位移不大,当掠角大于 30°时,其负荷位移

效果就很明显。

3. 2　叶片弯对负荷分布的影响

　　如图 5所示模型,叶片 o1, o和 o2 为实叶片,其中 o为研究叶片,对应的三个以虚线表示的

叶片为镜象叶片。图中: y 轴为周向方向 , - z 轴为展向方向, x 轴与 y、z 轴构成坐标系,为轴

向方向。假设叶片无扭转,中弧线和积叠线设置为抛物线,攻角设置为零,这样即可单独计算叶

片弯对负荷分布的影响。其无量纲负荷分布系数亦由小扰动线化方法求得,具体方法同前。

图 4　压力中心位置随掠角的变化 图 5　叶片周向弯曲模型

图 6　正反弯对弦向负荷的影响 图 7　径向负荷随弯度的弯化

当中弧线弯度一定时,改变积叠线弯度 (实际上改变了叶片的弯角) ,即可考察弯对负荷分

布单独的影响。其计算结果如图 6和图 7所示,分别给出了叶片弯对弦向和径向负荷分布的影
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响。在图 6中因为叶尖和叶根的效果一样,所以只给出叶尖负荷分布。在图 7中,因为沿弦向

各截面 cp 沿径向分布规律相同,只给出沿弦向 cp 分布最大截面处的值。

由图可知,在攻角为零的情况下,弯度的改变对叶片弦向负荷分布状况并无影响。但是,对

叶片的径向压力分布会产生很大的影响,正弯使得叶片端部负荷降低,而叶中负荷增大。随周

向弯度的增大,径向的压力梯度随之增大,导致负荷沿径向的变化也相应增大。这主要是因为

在径向上,周向弯曲实际上是产生位势作用,给流场施加附加的径向力,流场压力分布发生变

化,导致叶片表面负荷分布发生改变。正弯导致叶端压力升高,叶片中部的压力降低,使得叶尖

处产生正的径向压力梯度,叶根处产生负的压力梯度,从而对二次流的流动及负荷分布产生影

响,反弯效果则相反。弯度越大,对位势的影响也就越大,效果也就更加明显。所以叶片的弯曲

实际上是通过对位势的影响对二次流流动产生作用,从而对二次流损失进行调整。

3. 3　三维粘性数值模拟结果及分析

　　本文利用D en ton 多级叶轮机三维粘性程序对叶片的掠和弯等进行了数值模拟。D en ton

多级叶轮机三维粘性程序是一个带有简单代数湍流模型的N - S 方程程序,采用有限体积时

间推进法在空间和时间两个方向积分求解非定常流动方程而得到定常解[8 ]。计算中叶栅所用

基本叶型为NA CA 65- 12,中弧线也设置为抛物线,攻角取零。三维计算网格为 28×73×28

(周向×流向×展向)。

数值模拟结果如图 8和图 9所示,其中图 8给出了叶片掠对尖部弦向负荷大小的影响,为

方便起见,图中取叶尖表面最大负荷位置为横坐标,以其位置的相对移动来代表负荷分布沿弦

向的变化。图 9则给出了周向弯曲对叶片表面径向负荷分布的影响,其中 cp 定义同 (2)式。

图 8　负荷位置随掠角的变化 图 9　弯度对径向负荷的影响

与解析方法计算结果进行对比可知,二者在定性的分析结果是基本一致的,定量上的差

异,则是由于小扰动线化方法中对物理模型的简化所致。图 7和图 9的对比说明只有在近壁区

域等粘性表现很强烈的地方,二者有所差异,但宏观上是一致的,这说明在正常的叶片通道中,

宏观流动形态由理想流动所控制,也就是压力分布起控制流动的作用。同时,也说明了三维叶

型对流动的影响主要表现为位势影响。计算结果表明了掠弯对负荷分布产生很大的影响,从而

达到改变损失的目的。

在三维叶型中,掠弯对负荷的综合作用比单纯掠弯在叶栅中的作用复杂得多,为了较好描

述掠弯最终对损失所造成的影响,可以利用吸力面扩压梯度这一参数。本文分别以压气机静子

和涡轮导向叶片的正、反弯为例进行三维粘性计算,以说明三维叶型中弯对损失的影响。其中,

压气机叶型和计算网格见文献 [ 9 ], 涡轮叶型数据则取自文献 [ 10 ], 其正、反弯的角度皆为
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3015°,计算网格为 28×70 ×19 (周向×流向×展向)。

表 1给出了压气机和涡轮叶片在吸力面根、中、尖部的扩压梯度。扩压梯度定义为:

△pθ = (p ex it - p suction peak) ö015Θv 2 (6)

表 1　压气机与涡轮吸力面扩压梯度

压气机吸力面 涡轮吸力面

叶根 叶中 叶尖 叶根 叶中 叶尖

正弯

未弯

反弯

0. 627

01623

01578

0. 788

01752

01705

0. 728

01558

01577

0. 317

01533

01829

0. 642

01490

01381

0. 255

01476

0. 803

　　对于压气机, 015Θv
2 为进

口动压头,对于涡轮,则取为出

口动压头。扩压梯度△pθ 可反
映与扩压相关的损失。

由表 1 可以看出, 在涡轮

导向叶片中, 反弯的作用使得

叶中的扩压梯度下降, 但两端

扩压梯度增长,且幅度较大;正弯虽然使得叶中扩压梯度有所增加,但变化范围较小,损失增加

不大,而端部则有较大幅度的下降,且涡轮中扩压损失所占比例不大,二次流损失所占的比例

更大,正弯有利于减少二次流损失,所以相对而言综合效果好于反弯。压气机叶片弯的效果则

与涡轮中有所不同,由前面分析可知,正弯可以降低两端的气动负荷,从而有利于降低损失,从

这一角度看正弯是有利的。但压气机与涡轮有着本质性的差异。叶片的弯曲改变了叶片表面

负荷分布和通道中压力分布,对于压气机来说,叶背扩压损失所占比例大。采用正弯后,虽然两

端气动负荷的降低有利于降低端部损失,但是正弯后,两端静压高,会加大扩压损失,二者综合

作用视具体叶型而定。对于本文所计算的叶片而言,正弯使得叶片端部扩压程度增大 (由表 1

可以看出) ,中部则由于负荷和扩压的增大而导致损失增大,而反弯的作用正好相反,使得叶中

扩压损失得到较大幅度的降低,而端部的扩压损失也甚至降低,其效果较好。当然对于不同的

叶型,掠弯的作用效果不尽相同,需要具体分析,此处只能说明弯对压气机有着相互矛盾的影

响,正弯有利于降低端部负荷,但会加大根、中、尖各截面的扩压 (表 1) ,反弯则相反。这是由所

计算的具体叶型得出的结果,对于其他叶片,应视具体条件而定。计算结果说明叶片弯曲在三

维中的作用较为复杂,同时通过对同一叶型正、反弯作用的相互比较在一定程度上解释了为什

么大量现有的实验结果表明在涡轮叶片中,只要其中部不发生分离,采用正弯对降低总能量损

失较为有利,而在压气机叶片中,采用反弯效果则相对较佳[1, 7 ]。

3. 4　对小展弦比跨音转子尖部三维叶型对叶尖激波结构作用的分析

　　上述对三维叶片造型各因素对流动的影响的分析,可以用来分析复杂综合条件下叶型对

流动的影响。本文用小展弦比跨音转子叶尖的流动为典型例子来说明其通道内激波后掠的物

理机制。小展弦比跨音风扇转子内的激波后掠[11 ] ,作为一种高效率高稳定性裕度的流动结构,

是其典型的流动现象之一。众所周知,与通常亚音叶片通道加载形式不同,跨音风扇叶尖通道

通过激波加载。当地静压的降低将减弱激波强度或推迟其出现,反之亦然。因此对于跨音风扇

叶尖,若降低其前部静压而增大其后部静压,将造成负荷沿弦向后移。常规小展弦比跨音转子

由于其宽弦的结构特征,为保证其叶尖稠度,决定了其前缘往往在事实上的前掠 (虽然其子午

投影仍可为后掠)。而由于扭叶片而形成的叶片在叶尖前反弯后正弯,使当地静压前降后升。如

上所分析,这对于跨音转子叶尖的特殊负荷分布形式,起了将负荷后移的作用。这样,叶片前缘

实际上的小幅度前掠和由于宽弦叶片大幅度扭转而造成的叶尖前反弯后正弯,其效果都是将

负荷后移,而展弦比越小,有效弯角也将越大,则负荷后移的效果也越明显。而叶尖负荷后移的
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直接结果之一,就是在大量实验和计算中都观察到的通道激波后掠的现象[12 ]。

由此所得关于弯对负荷影响的结论,与前节所得的对常规弯曲叶片正弯对叶端减载反弯

对叶端加载的结论相反。这也说明对三维叶型的影响,需置于所论流场之中来辩证考虑。因此,

结合当地流动实际情况,合理利用复合弯掠的综合效应,方可有效地控制叶片通道中负荷的分

布,达到优化流动的目的。

4　结　论

　　 (1)除在壁面附近外,解析解所给出的三维叶型对流动的影响与数值结果一致,表明在正

常 (不出现大尺度分离)的叶片通道中,宏观流动形态由理想流动所控制,压力分布起控制流动

的作用。因此可利用小扰动线化理论分析叶轮机中三维叶型对叶片负荷分布的定性影响。

(2)本文中所给出的掠角具有更一般的意义,不但能描述外流机翼的掠角,而且可准确地

对叶轮机中复杂造型和流动情况下的掠形进行描述。

(3)叶片的前缘掠形和弯曲对负荷弦向分布和径向负荷分布分别起着重要的调节作用。对

于直叶片,单纯的子午前掠使叶片后加载,后掠则使叶片前加载。正弯使得叶端负荷减少,叶中

负荷增大,反弯效果相反。同时,各因素的综合作用对叶片通道的气动损失和流通能力的影响

是一个非线性过程,必须针对叶型和气动负荷分布的具体情况,将其置于三维流动的环境中具

体分析和优化,即并不存在普适的最优弯角和掠角。

(4)三维造型对叶型通道内流动的实际影响取决于具体叶片通道内的负荷分布形式及其

水平。在叶片设计中,借助于全三维分析手段,可以充分利用叶型弯、掠和扭转对流动影响的综

合效应,控制通道内负荷分布,降低损失,改善流动状况,实现优化设计。
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THREE- D IM ENSIONAL BLAD ING AND ITS INFL UENCE
ON BLAD E AERODY NAM IC LOAD ING

Zou Zhengp ing, Zhao L ingde, Chen M aozhang, Xu L ip ing
(4th D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he effects of tu rbom ach inery b lade bow and sw eep on aerodyna2
m ic loading dist ribu t ion of the b lade are invest iga ted. A genera l defin it ion of sw eep angle is

g iven in the case of tu rbom ach inery. By m ean s of linearized sm all pertu rbat ion theo ry, the ef2
fects of each facto r are analyzed respect ively, then a num erica l sim u la t ion fo r th ree- d im en2
sional viscou s flow is u sed to verify and elabo ra te the analyt ica l resu lts. It is show n that the
b lade bow , tw ist and leading edge sw eep are effect ive in adju st ing the loading dist ribu t ion on

the b lade su rface. It is po ssib le to m ake ra t ional and effect ive u se of the th ree dim en sional
b lad ing to adju st the loading dist ribu t ion s bo th spanw ise and cho rdw ise, it thu s p rovides a set
of m ean s fo r b lad ing op t im izat ion.

Key W ords　T u rbom ach ine　B lades　T h ree dim en sional f low

M EASUR ING TECHN IQUE OF THREE- D IM ENSIONAL
PER IOD IC UNSTEADY FLOW F IELD IN TURBOM ACH INERY

Guo Enm in , L i Zh igang, L u Ya jun , Zhou Sheng
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　M easu ring techn ique of th ree- d im en sional periodic un steady flow 2
f ield in tu rbom ach inery, including velocity and p ressu re fields has been developed. A mo re ef2
fect ive emp irica l co rrela t ion is p ropo sed to exp ress the sen sit ivity of single slan t ho t - w ire
anemom eter ou tpu t to flow velocity, sen so r yaw angle and p itch angle. A n imp roved single

slan t ho t - w ire th ree- d im en sional un steady velocity m easu ring techn ique is p rovided, by
w h ich the th ree- d im en sional velocity can be m easu red w ith very h igh accu racy and eff icien2
cy w ith in a w ide range of the flow angle and velocity. Based on m easu red th ree- d im en sional
velocity field and tw o- dim en sional p ressu re field, m easu red by p ressu re tran sducer f ixed on

the casing of tu rbom ach inery, a simp le experim en ta l- num erica l m ethod has been developed

to m easu re the th ree- d im en sional p ressu re field. W ith the help of tw o- dim en sional t raverse
m echan ism , h igh speed data acqu isit ion system and phase- locked samp ling and en sem b le

averaging techn ique, the th ree- d im en sional periodic un steady flow fields a t the ex it of an
ax ia l fan have been successfu lly m easu red, and its st ructu re has been revealed.

Key W ords　T u rbom ach ines　F low fields　M easu rem en ts

A M UL T IGR ID COM PUTAT ION OF INCOM PRESSIBL E
FLOW IN COM PL EX GEOM ETR IES

Hou L ingyun and Yan Chuan jun
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A p rocedu re u sing a Fu ll A pp rox im ate Schem e (FA S) m u lt igrid is
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