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摘　　　要 : 开发了一种通用于轴流、斜流和离心式压气机叶片的任意中弧造型设计方法.该方法以通流计

算的结果为基础 ,其优点在于可以通过调整通流设计的环量的分布 ,来获得所要求的气动性能 ,并最终生成

与通流计算结果较为一致的三维叶型.修改造型控制参数可以同时实现对主叶片、分流叶片的造型控制 ,以

及对叶型尾缘形状的控制.通过在微小型发动机压气机叶片设计中的应用 ,得到了比较理想的叶片.此外 ,该

方法还可以用于压气机叶片的优化设计.
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Abstract : A blading design method for bot h axial and cent rif ugal compressor blades was

discussed by using arbit rary camber lines. This met hod was based on t hrough flow calcula2
tion. Three dimensional blades consistent wit h t he result of t hrough flow calculation can be

obtained by modifying t he dist ribution of velocity circulation. Meanwhile , it can cont rol main

blade/ split ter blading and the shape of t railing edge of t he airfoil . It has been applied to the

design of compressor blades of some micro2engines , and fairly ideal airfoils are obtained. Al2
so , t his method can be used for optimization of compressor blades.

Key words : arbit rary camber lines blading ; through flow design ; cent rif ugal impeller ;

split ter blade ; optimization design

　　传统的轴流式压气机叶片的造型方法是从已

有的经典叶型出发 ,以二维基元流动为基础 ,根据

设计要求 ,修改各项参数值 ,以使其达到要求的气

动性能 ,例如 NACA 65 一系列 ,双圆弧叶型 ,多

圆弧叶型等[1 ] .早期 ,Crouse J E编制了基于锥切

面基元的叶片造型程序[2 ] .其后不久 , Frost G R

等人开发出了基于任意中弧线基元的叶片造型程

序[3 ] ,使得叶片造型的方法更为灵活.

对于离心压气机叶片 ,由于其三维特征性强 ,

叶片形状复杂 ,轴流的造型方法很难用于离心.

1960年以来随着计算机技术在叶轮机设计中的

应用和发展 ,人们开始研究多样的叶片成型方法.
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西安交通大学的高淑敏、王明德、王宜义[4 ] ,复旦

大学的朱士灿等[ 5 ]研究了三元离心叶轮叶片可展

曲面的造型方法.西安交通大学的宋立明等研究

了基于椭圆形方程的扭叶片的造型[6 ] .中国航空

工业第 608 研究所的朱玲研究了直纹面叶片造

型[7 ] .此外 ,还有 NU RBS 曲面造型[8 ]、Bezier 曲

面造型[9 ]、CAD造型[10 ]等多种造型方法.

本课题组对压气机叶片的造型设计进行了多

年的研究工作 ,开发出了轴流式任意中弧线造型

程序 ,并在实际应用中取得了很好的成功[11213 ] .

本文在本组开发的轴流叶片任意中弧线造型方法

的基础上 ,开发出了通用于轴流、斜流和离心式压

气机叶片的任意中弧造型设计方法.该方法主要

依赖于 S2m流面通流计算的气动设计结果及已有

的经验或实验数据.与 Wennerst rom发展的适用

于轴流叶片的任意中弧线造型方法[1 ]相比 ,本文

讲述的造型方法在求基元叶型中弧线、构造叶片

厚度分布、基元流面叶型积叠等方面都做了改进 ,

增加了对分流叶片的造型功能、以及对尾缘形状

的控制 ,并且可以实现对轴流、斜流和离心压气机

叶片的通用造型.

1　通流设计 - 造型原理

　　任意中弧造型设计建立在通流计算的基础

上 ,一般在叶片排内部另加 4个计算站 ,根据流线

曲率法气动设计计算得到的气流角 ,结合经验的

攻角、内部脱轨角和落后角来确定叶型的中弧线.

再以厚度分布进行叶型配置 ,最后根据规定的积

叠轴形状和基元流面积叠参照点将各基元流面叶

型沿展向积叠 ,得到三维叶片坐标.

Wennerst rom[1 ]在轴流叶片造型过程中忽略

了沿流线方向上半径的变化 ,因此其方法只适用

于轴流叶片.而本文采用随流坐标系统 ,推导出了

任意空间曲面的控制方程 ,将原方法扩展为适用

于轴流、斜流和离心压气机叶片的通用造型方法.

任意中弧造型设计的优点在于通过气流折转

反映气动载荷分布 ,同时 ,可以通过预压缩角控制

激波的位置和强度.因此 ,该方法还适合于对叶型

进行优化处理.这种优化除 Wennerst rom在文献

[3 ]中所述的关于静压分布优化 ,以使尾缘附近满

足 Kutta条件之外 ,还包括对激波强度、位置的优

化.优化的过程包括通过流线曲率法气动设计计

算得到一定的气流角进行任意中弧造型设计 ,并

通过 CFD数值解检验设计效果.

2　任意中弧造型设计方法

　　以某小型发动机的压气机设计为例来具体介

绍三维叶片的生成方法.

2 . 1　生成基元中弧

　　首先 ,对于轴流转、静子叶片及离心扩压器叶

片 ,由通流计算得到的基元流面相对气流角 ,叠加

叶片进口攻角、内部脱轨角和出口落后角 ,得到叶

片的金属构造角分布 ;对于离心转子叶轮 ,还要在

此基础上计入由于轴向漩涡引起的滑移系数的影

响 ,从而得到叶片的金属构造角βk 分布.滑移系

数σs 的计算公式[14 ]为

σs = 1 - 1/ 1 + 5 (1 - RR) Z/ [2π(cosβ) 0 . 5 ]

(1)

其中 RR 为离心叶轮叶片进出口叶尖半径的比

值 , Z为叶片数 ,β为金属角的余弦.

然后 ,根据 S2m流面的二维坐标 ( r , x ) ,拟合

前缘与尾缘的流线得到子午弦长

Cm = ∑
100

2

( x n - x n- 1 ) 2 + ( rn - rn- 1 ) 2 (2)

将叶片金属角的正切值 tanβk 在子午中弧上

进行积分

y′m =∫
cm

0
tanβk dm (3)

再求出叶片周向转过的角度

ε =∫
y′m

0

1
r

d y (4)

最后利用下式得到与通流气动设计结果相匹

配的基元中弧线

ym = rε (5)

2 . 2　生成流面基元叶型

　　首先 ,对基元的叶型中弧作无量纲化处理 ,根

据规定的叶型几何参数 (前小圆半径、叶型最大厚

度、尾小圆半径、叶型最大厚度弦向位置等) ,在基

元叶型中弧线上以三次多项式构造叶片厚度分布

( z为最大厚度的弦向位置 , y0 和 y1 为前尾缘小

圆半径 , T为最大厚度) .

当 x < z时

y = ax 3 + bx 2 + cx + d

y′= 3 ax 2 + 2bx + c

y″= 6 ax + 2b

(6)

当 x > z时

y = e( x - z) 3 + f ( x - z) 2 + g ( x - z) + h

y′= 3e( x - z) 2 + 2 f ( x - z) + g

y″= 6e( x - z) + 2 f

(7)
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给定求解条件 (l2portion表示前段多项式 , t2
portion表示后段多项式) ,

当 x = 0时

y = y0

y″= 0
(8)

当 x = z时

y = T/ 2

y′= 0

y″(l2portion) = y″( t2portion)

(9)

当 x = 1时

y = y1 (10)

求解可以得到两段三次多项式的系数为

a = -
T/ 2 - y0

2 z3

b = 0

c =
3 ( T/ 2 - y0 )

2 z

d = y0

(11)

e =
3 ( T/ 2 - y0 )

2 z2 (1 - z)
-

( T/ 2 - y1 )
(1 - z) 3

f = -
3 ( T/ 2 - y0 )

2 z2

g = 0

h = T/ 2

(12)

考察三次多项式拐点位置 ,可知前段多项式

的拐点在 zinf1 = 0 ,对于后段多项式

zinf2 =
1

1 +
1 - 2 y1 / T
1 - 2 y0 / T

(13)

若 z ≤zinf2 ,那么 ,当 z ≤x ≤zinf2时 ,以等厚

度分布

y = T/ 2 (14)

当 x ≥zinf2 时 ,以 zinf2 取代多项式 (7)中的 z

y = e( x - zinf2 ) 3 + f ( x - zinf2 ) 2 + g( x - zinf2 ) + h

y′= 3e( x - zinf2 ) 2 + 2 f ( x - zinf2 ) + g

y″= 6e( x - zinf2 ) + 2 f

(15)

并修改求解条件公式 (9)为

x = zinf2 时

y = T/ 2

y′= 0

y″= 0

(16)

可得后段三次多项式的系数为

e =
3 ( T/ 2 - y0 )

2 z2
inf2 (1 - zinf2 )

-
( T/ 2 - y1 )
(1 - zinf2 ) 3

f = -
3 ( T/ 2 - y0 )

2 z2
inf2

g = 0

h = T/ 2

(17)

然后 ,对叶型加前小圆和尾小圆 ,或者对叶型作钝

尾缘处理 ,得到基元流面的叶型坐标.

2 . 3　基元叶型展向积

　　基元叶型的积叠方式有三种 :前缘积叠、重心

积叠及尾缘积叠.根据积叠方式及积叠轴的偏移

量 ,计算出积叠轴的基元流面坐标.然后 ,将各流

面基元叶型沿展向积叠 ,得到积叠后的基元叶型

坐标.

2 . 4　三维叶片成型

　　计算出积叠后的基元叶型的中弧线、吸力面

和压力面上各点相对于积叠轴的周向转角ε、轴

坐标 x 及径坐标 r ,进而得到叶片的三维坐标

( x , y , z ) .

2 . 5　对三维叶片进行检查

　　计算三维叶片的通道堵塞、截面叶型形心补

偿、轴向流面角和径向流面角 ,检验三维叶片的边

缘与通流计算中给定的计算站的重合情况.如有

必要 ,需对气动分析的输入作适当的修改 ,并重复

上述过程 ,直到三维叶片设计结果与气动分析之

间有足够的符合.

经过多次反复后 ,初步设计得到的三维叶片

见图 1～图 3.

图 1　带分流叶片的离心叶轮叶片 (钝尾缘)

Fig. 1　Centrifugal impeller with split ter blade

初步设计的结果经 CFD 检验 (见后面第 3

节) ,其离心叶轮的性能较好 ,但扩压器分离较为

严重 ,总压恢复系数较低 ,导致整级的各项性能参

数值没有达到设计要求.在详细设计中 ,将离心叶

轮定型 ,经过调整通流设计的径向扩压器和轴向

扩压器的环量分布和造型设计的叶型厚度分布规
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律等参数 ,提高了扩压器的通流能力和扩压能力 ,

改善了扩压器内的流动情况 ,从而提高了扩压器

的总压恢复系数 ,从而使整级的各项性能参数得

到了改善 ,基本满足设计要求.详细设计后的径向

扩压器和轴向扩压器叶片见图 4和图 5.

从造型过程可以看出 ,该压气机有离心转子

叶轮、径向扩压器和轴向扩压器三排叶片 ,以其为

例来介绍三维叶片的生产方法 ,可以说明该造型

设计方法对轴流、离心压气机叶片的通用性.

图 2　径向扩压器叶片 (钝尾缘)

Fig. 2　Blade of radial diffuser

图 3　轴向扩压器叶片

Fig. 3　Blade of axiial diffuser

图 4　修改后的径向扩压器叶片

Fig. 4　Modified blade of radial diffuser

图 5　修改后的轴向扩压器叶片

Fig. 5　Modified blade of axial diffuser

3　三维数值检验

　　叶片三维造型后 ,使用商业软件 NUM ECA

对所设计的离心压气机做了 CFD流场检验.设计

转速 59 000 r/ min ,流量 2. 15 kg/ s ,级压比 4. 2 ,

级绝热效率 0. 77.初步设计的离心叶轮经 CFD

计算的流量2压比、流量2效率特性见图 6和图 7.

从图 6和图 7可以看出 :初步设计的叶轮具

有较好的性能.所以 ,在详细设计中将初步设计的

叶轮定型 ,仅对后面的扩压器进行修改.初步设计

与详细设计的整级特性对比见图 8和图 9.

由图 8和图 9以看出 ,详细设计的叶轮已经

基本满足设计要求.结合图 1～图 5 ,及图 8 和图

9 ,可以看出 ,利用任意中弧造型设计方法 ,通过调

整加功量分布、叶型厚度分布等参数 ,可以实现对

压气机叶片的三维造型控制 ,并且获得比较满意

的气动性能.

详细设计的近设计点计算结果见表 1 ,流场

见图 10～图 15.

图 6　离心叶轮流量2压比特性线
Fig. 6　Impeller performance curve of mass

flow2absolute total p ressure ratio
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图 7　离心叶轮流量2效率特性线
Fig. 7　Impeller performance curve of mass

flow2adiabatic efficiency

图 8　整级流量2压比特性线
Fig. 8　Stage performance curve of mass

flow2absolute total pressure ratio

图 9　整级流量2效率特性线
Fig. 9　Stage performance curve of mass

flow2adiabatic efficiency

表 1　CFD计算的近设计点性能参数

Table 1　Performance parameters of design point

性能参数 数 值

离心叶轮增压比 4. 864 3

离心叶轮绝热效率 0. 850 2

径向扩压器总压恢复系数 0. 925 0

轴向扩压器总压恢复系数 0. 955 9

扩压器总压恢复系数 0. 884 3

流量/ (kg/ s) 2. 157 8

级增压比 4. 301 4

级绝热效率 0. 767 1

图 10　子午面静压分布

Fig. 10　Static pressure dist ribution of meridional plane

图 11　子午面绝对马赫数分布

Fig. 11　Absolute Mach number dist ribution of

meridional plane
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图 12　离心叶轮子午面相对马赫数分布

Fig. 12　Relative Mach number dist ribution of impeller

on meridional plane

图 13　离心叶轮 S1 流面相对马赫数分布

Fig. 13　Relative Mach number dist ribution of centrifugal

impeller on blade to blade surfaces

图 14　径向扩压器 S1 流面绝对马赫数分布

Fig. 14　Absolute Mach number dist ribution of radial

diffuseron blade to blade surfaces

图 15　轴向扩压器 S1 流面绝对马赫数分布

Fig. 15　Absolute Mach number dist ribution of axial

diffuser on blade to blade surfaces

从近设计点的流场图可以看出 :离心叶轮出

口马赫数还有点高 ,且离心叶轮出口叶尖、径向扩

压器叶根以及轴向扩压器的叶根、叶中、叶尖均发

生了分离现象.在完成叶片三维造型的基础上 ,可

以继续进行叶片的优化设计 ,以进一步提高压气

机的气动性能.

4　结　论

　　本文开发的任意中弧造型设计方法 ,可以适

用于轴流、斜流和离心压气机叶片的造型和优化

设计.基于此方法开发出的造型程序能进行轴流、

斜流和离心叶片的通用造型 ,并可同时实现对分

流叶片的造型控制 ,CFD数值计算验证了其可行

性 ,具有很好的工程应用价值.
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