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动叶周向前弯对附面层的影响*

刘富斌　杜朝辉　钟芳源

(上海交通大学 动力与能源学院, 上海　200030)

摘要: 本文利用计及旋转和曲率、沿弦长压力梯度影响的三维附面层积分方法,对前弯动叶片和直动叶片在变

工况下的气动性能进行了模拟、比较和分析。得出了叶片周向前弯后, 叶顶部分的附面层减薄,二次流损失减

小的结论, 与实验结果吻合;验证了前弯叶片相对直叶片提高效率、扩大稳定工作范围的实验结果。
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1　前　言

　　由于旋转和沿弦长方向压升的影响,动叶表

面的附面层具有自己独特的性质, 且和动叶片性

能紧密相关。许多学者利用附面层的三维动量积

分方法对叶轮机械动叶流场进行了分析。比较典

型的有: M ager
[ 1]
推导了旋转坐标系中一般的动

量积分方程。Lakshiminarayana
[ 2] , Anand

[ 3]等应

用该方法分别计算了旋转动叶、导叶通道的附面

层。M . T . Kar im ipanah 和 E. Olsson
[ 4]则利用该

方法详细分析了具有压力梯度的旋转动叶边界层

的特性等。除了分离点以后的流场,利用动量积分

方程可以准确地计算动叶的附面层特征参数, 和

实验比较,吻合得很好。相对于直叶片,前弯叶片

具有提高效率 4～5% ,扩大稳定工作范围的优良

性能。同时其做功能力有所下降 [ 5]。实验发现, 前

弯叶片出口附面层厚度沿叶高呈现叶顶和叶根较

厚,叶中较薄的分布规律。和直叶片相比, 在叶顶

和叶中部分的比较薄, 在下半叶高则相差不大。这

是因为前弯叶片具有一个向下的径向作用力的缘

故,在该力的作用下,叶片压力面朝叶顶迁移的附

面层中的部分低能流体被推入主流, 吸力面上的

附面层也由于哥氏力(由于旋转而产生)和离心力

的作用使附面层减薄[ 6]。故相对于直叶片, 前弯叶

片表面的径向二次流损失分布发生变化,总的损

失减小,改善了其气动性能。

本文利用计及旋转和叶型弯度影响的三维附

面层积分方法分析前弯叶片,揭示了前弯叶片的

二次流损失, 动量损失厚度等关键参数的分布规

律,并和直叶片做了比较,成功解释了前弯叶片扩

大稳定工作范围, 提高效率的实验结论。

2　附面层分析方法

　　在正交坐标系 ( r, s, n) 见图 1中, 对不可压

图 1　动叶表面的正交坐标系

缩流体,计及旋转影响和动叶表面曲率的附面层



动量积分方程为
[ 3]
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式中: ue 为无粘主流速度, h1 , h2, h3 为拉梅系数,

由于边界层厚度较薄, 和叶片表面的弯曲影响比

较可以忽略, 故 h2= 1 。在正交坐标系中弧长 d S

可以表示为( dS )
2= ( h1ds)

2+ ( d n)
2+ ( h3dr )

2, 各

种附面层厚度定义为:
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附面层形状因子和壁面摩擦系数为: H = �1�11, C f

= 2!w /∀u e。显然, 在 r 和 s方向的壁面摩擦系数满

足: C f r= sin#wC f s。其中 #w 称为流线极限角。有关
附面层内层流、紊流速度分布, 转捩; 层流和紊流

的各种附面层厚度之间的关系可见文献[ 6～9]。

3　主流场的计算和求解方法

　　假设,流体质量力很小,可以忽略;叶片数无

穷多, 可以将叶片对流体的作用力以连续分布的

形式加入上述方程中, 以便考虑弯叶片的径向力

的影响;在动叶流道内相对坐标下流动为定常流;

流动为轴对称流动(周向平均)。于是准正交坐标

系中计及叶片径向力影响的流线曲率法方程为:

�W m/ �y = sin
2∃[ A 1W m + A 2 + A 3 /W m] ( 2)

式中 cot∃= W u /W m,系数 A 1 , A 2, A 3的表达式:

A 1 = -
cos(%+ &)

r m
-

co t∃
r
�
�y ( rcot∃′)

A 2 = sin(%+ &) ( �W m/ �m ) - 2∋cot∃cos%
A 3 = ( �I *

W / �y ) - T ( �s/ �y ) - cos%F r

( 3)

将式( 2)可以变形为: �W m/ �y= (- 2sin
2∃cos%F r ,

所以加入叶片径向分力后, 子午面上相对速度的

平方沿准正交线的变化率变小,即叶片的做功能

力沿准正交线的变化率减小。可见,在其他几何参

数不变的情况下,前弯动叶片的做功能力要比常

规直叶片要小。F r的计算可参见文献[ 5]。叶片表

面的速度可以这样计算, 假设在回转面上叶片与

叶片之间的速度分布为线性,且绝对速度无旋, 于

是利用绝对速度环量为零的条件推导出叶片表面

的主流速度为:　w p= 2w- w s ( 4)

w s = [ co s∃pco s∃s / ( co s∃p + cos∃s) ] �
{ ( 2∋/ cos∃p ) + ∋r( tan∃p - tan∃s ) +

( d/ dm) [ ( w sin∃+ ∋r ) r△) ] } ( 5)

式中, 下标 p , s 分别表示压力面和吸力面, dm=

d z
2+ dr

2为子午面流线微元弧长, △) 为叶片
之间的角距离。

附面层的边界条件为: n= 0, u= v = w= 0, 在

n= �, 在边界层外缘, 其速度和主流速度是一样

的。附面层动量积分方程的求解是在主流场已知

的前提下进行的,叶片表面的主流速度沿流线的

分布由方程( 2)、( 4)、( 5)解出。在叶片进口前缘处

流线极限角为 0, 附面层为层流附面层, 转捩后为

紊流附面层。对紊流边界层,初始参数除形状因子

取为 1. 5之外, 其余为层流附面层在转捩点的参

数,形状因子为 2. 5时, 认为紊流附面层出现分

离,此时附面层积分方程不再适用,因而不再求解

分离点后的附面层。求解时,从叶片前缘对方程

( 1)采用四阶龙格—库塔法,就可以求解了 [ 6]。

4　计算结果及分析

　　本文对周向前弯动叶轮和常规直叶轮分别进

行了计算。其中前弯动叶轮的外径为 594 mm, 内

径为 240 mm ,径向动叶轮的外径为 593 mm , 内

径也为 240 mm。前弯动叶轮和径向动叶轮的叶

片数目均为 6片,且设计成为易于加工的平板圆

弧叶型。周向前弯叶片的前弯角为 8. 3°,两叶片

沿径向的安装角和弦长相同,具体结构可参见文

献[ 5]。本文主要是对最高效率点和旋转失速前最

小流量点这两个典型工况进行比较。计算中这两

个工况下前弯动叶片的相对流量分别为 10. 967

和 9. 665, 直叶片为 11. 091和 10. 260。相对流量

定义为 ) = Q/ ( S p 0 /∀) ,其中 S 为风机通流管

道面积;∀为常温下空气的密度; p 0为大气压力。
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为说明问题, 本文选取流线极限角 #w 和动量
损失厚度�11这两个典型参数进行分析。#w 可以用
于评价径向二次流的大小, 其物理意义是在叶片

表面上,附面层中的二次流使流线发生偏移,流线

极限角是偏移流线和理想主流流线之间的夹角。

�11说明了沿弦长流体动能耗损的大小,故可以评

价沿弦长动叶叶型损失的大小。

图 2～5为两种动叶片沿流线方向的计算结

图 2　吸力面上流线极限角的分布( 1441 r / min)

( a)最高效率点; ( b)旋转失速前最小流量点

图 3　压力面上流线极限角的分布( 1441 r / min)

( a)最高效率点; ( b)旋转失速前最小流量点

果(图中符号: + —直叶片, ∗= 0. 9;—△—前弯叶

片, ∗= 0. 9;○—直叶片, ∗= 0. 65; ◇—前弯叶片,

∗= 0. 65;×—直叶片, ∗= 0. 45;□—前弯叶片, ∗
= 0. 45) , 其中 x / c为相对弦长, c为动叶弦长; 相

对叶高 ∗= ( R- RH ) / ( RT - RH ) , RT 和 RH 为

动叶叶顶和叶根的半径。在最高效率点,流线极限

角沿叶高呈现增大的趋势。相对于直叶片,前弯动

图 4　吸力面上动量损失厚度分布( 1441 r / min)

( a)最高效率点; ( b)旋转失速前最小流量点

图 5　压力面上动量损失厚度分布( 1441 r / min)

( a)最高效率点; ( b)旋转失速前最小流量点
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叶压头下降,流线极限角减小, 二次流损失减小。

动量损失厚度沿叶高呈现中间小, 叶顶和叶根大

的趋势,在相对叶高 0. 6～0. 7处有最小值。相对

于直叶片,前弯叶片的动量损失厚度要小一些, 在

叶根处则差别不大。其原因可以从两个方面进行

考虑: 其一, 前弯叶片导致了动叶压头下降, 压差

减小, 因而流线极限角减小,二次流损失亦减小。

其二, 前弯叶片的朝下径向分力将更多的附面层

中的低能流体推入主流,削弱了附面层厚度,导致

损失减小。随着流量的减小,压头升高,流线极限

角增大,导致径向二次流损失增大,动量损失厚度

亦增大。进一步减小流量, 二次流还会增加,并会

出现附面层的分离,旋转失速现象的发生。叶片压

力面和吸力面上的分布规律有较大的差异。在压

力面上,流线极限角比吸力面上的流线极限角要

大一些,且沿弦长呈现增加的趋势,但在接近出口

处增加的趋势明显比吸力面上的小得多。动量损

失厚度在吸力面上的值几乎为压力面上的 2倍,

所以流量减小,进口攻角增大时,在吸力面上比较

容易出现旋转失速现象, 在压力面上则不大容易

出现, 这主要是压力面上二次流朝叶顶的迁移比

较大的缘故。无论增加转速,还是降低动叶压头,

都会导致附面层厚度减薄[ 2] , 同时附面层朝叶顶

的迁移量增加,导致在叶顶处出现较多低能流体,

从而在叶中部分损失减小, 叶顶部分的损失增加。

前弯叶片由于对流体具有朝下的径向力的作用,

在叶顶部分的损失要相对小一些。可见,在叶顶部

分出现旋转失速的概率要大,前弯叶片则须流量

进一步减小才会出现旋转失速, 因而延迟了失速,

扩大了变工况范围,这和文献[ 4]的实验结论是一

致的。

5　结　论

　　( 1)流线极限角 #w 可以用于评价径向二次流
的大小,动量损失厚度 �11可以用于说明动叶叶型

损失沿弦长的分布。( 2)由于叶片前弯后,压力面

具有朝下的径向分力, 导致动叶压升下降,使径向

方向二次流有所减小, 同时减薄了叶顶部分附面

层厚度,提高了动叶的气动效率,延迟了旋转失速

的发生。( 3)附面层分析方法可以解释前弯叶片扩

大稳定工作范围的实验结果。
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Effects of Forward-Skewed Rotor on Boundary Layers

Liu Fubin,　Du Chaohui,　Zhong Fangyuan

( 2nd Dept . Shanghai Jiaotong University , Shanghai　200030, China)

Abstract: 　The momentum integral technique for predict ing the boundary layer grow th in three-

dimensional flow along the rotor chordw ise has been developed. T he aerodynam ic characterist ics of the

fo rw ard-skew ed rotor and the st raight rotor have been simulated, analyzed and compared at the off-

design reg imes. T he boundary layer thickness of the forward skewed r otor decreases in the top of blade

due to r educt ion of the secondary f low loss. This fact conforms w ith experimental invest igat ion. T he

conclusion that the forw ard-skew ed rotor has a higher ef f iciency and w ider of f-design performance is

validated once mo re.

Key words :　moving blade; boundary layer; inf luence
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