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摘　　　要 : 针对某小型高速离心压气机叶轮的叶片厚度和子午流道线形进行改形 ,并利用商用软件 Fine/

Turbo对改形后的叶轮进行全三维数值计算.计算结果表明 :经过优化的叶轮在设计点绝热效率提高 214 % ,

并且具有较高的稳定裕度.另外 ,将径流式叶轮改叶轮为斜流式可以减少叶轮出口区域的气流分离 ,但以降

低其扩压能力为代价 .
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Abstract : A small high speed cent rif ugal impellor had been modified by rearranging the

blade t hickness and meridian line type ; t hen t he improved impellor was simulated wit h Fine/

Turbo sof tware. The result shows that : t he adiabatic efficiency of the improved impellor in2
creases by 214 % and it also has wilder surge margin. Besides , changing radial flow impellor

to inclined flow impellor will comparatively decrease the separation of blades wit h sacrifice of
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　　小型离心压气机在微型、小型燃气轮机领域

的应用非常广泛.然而该类小型高速离心叶轮往

往伴随较强的激波及二次流现象 ,这些现象会严

重导致流动损失和叶轮效率的降低[ 122 ] .为此 ,学

者们提出各种方法来改善叶轮内部流体流动情

况 ,从而提高叶轮的性能[325 ] .

本文针对即将应用于某小型燃气轮机的离心

压气机初始设计叶轮进行了改形设计 ,通过数值

计算分析了优化前后叶轮的内流特征.本文工作

属于叶轮部件的气动优化 ,由于目前没有成熟有

效的方法将叶轮结构、强度、刚度等影响耦合在气

动优化过程中 ,因此本文的目的便集中在气动性

能的优化上 ,而对结构和强度方面影响的讨论局

限于定性的可行性分析.本文的工作将对于后续

的详细设计有着一定的参考价值和指导意义.

1　原形叶轮的性能分析

111　计算网格及数值条件

该叶轮有 8个主叶片和 8 个分流叶片 ,叶片

采用后弯式设计 ,后弯角度为 30°. 设计转速为

60 000 r/ min ,设计流量为 1125 kg/ s ,设计总压比

为 310 ,间隙值 013 mm.计算网格采用计算流体

力学 (CFD)软件 IGG(internactive geoment mod2
eling and grid generation system) / Auto Grid 生

成贴体、多块网格.叶尖间隙部分的网格采用蝶形

拓扑结构.流场计算表明在叶片表面和轮毂壁面

的平均的 Y +的值接近 1 ,机匣壁面的 Y +值接近

25 ,叶轮形状和计算网格如图 1所示 ,叶轮内的网
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格布置见表 1.

图 1　叶轮形状及计算网格

Fig. 1　Impellor and computational mesh

表 1　网格数以及网格拓扑结构

Table 1　Total number and topology of mesh

网格数 展向 周向 流向 出口周向

979 090 57 37 37 37 137 29 21 21

　　三维流场计算采用 CFD 软件 Fine/ Turbo .

控制方程为时间平均 Navier2Stokes方程.湍流模

型为 Spalart2Allmaras.鉴于分析叶轮定常流场的

循环对称结构 ,选取一个主叶片通道作为计算域 ,

计算域的进出口见图 2 中的标定.进口边界条件

以平均总参数的形式给出 ,总温和总压分别为

293 K ,100 000 Pa ,气流轴向进入计算边界 ,出口

边界给定平均静压 ,改变平均静压使压气机工作

在同一转速的不同工况 ,计算域进出口收敛后的

流量误差要求小于 011 %.

图 2　周向平均相对马赫数分布图

Fig. 2　Mach number contours at meridian surface

112　叶轮改形研究

改形最初思路来自于对原形叶轮的内流分

析 ,通过观察其内流特点 ,提出影响该叶轮性能的

可能原因 ,再利用改形程序得到新的叶形 ,在相同

的网格质量和数值条件下进行数值计算 ,通过对

比两者的流动特点及性能 ,从而获得性能更高的

叶形.图 2所示为周向平均 (本文周向平均值均按

质量流量加权平均)相对马赫数分布图.由图可

见 ,靠近机匣一侧气流的附面层分离明显 ,并向叶

轮出口传播.左图中的周向平均绝对速度矢量可

以勾勒出该分离区内的分离涡.

图 3 绘制的是效率最高点 90 %叶高截面的

相对马赫数分布.从该截面可以很清楚的观察到

叶片前缘的激波 ,激波后面叶背处附面层分离较

为严重 ,从小图中的绝对速度矢量分布可以看出

分离区内部的逆流.

图 3　90 %叶高截面相对马赫数分布图

Fig. 3　Mach number contours at 90 % span height

根据上面叙述的数值结果 ,该叶轮主要有以

下两点问题 :

1) 叶轮轴向转径向部分靠近机匣一侧因局

部加速过快使附面层严重分离 ,造成较大的分离

损失 ,同时向下游输运的低动能气流明显降低了

叶轮的流通能力 ,使气流不能按设计方式流动 ;

2) 叶片前缘吸力面相对马赫数过大 ,激波后

吸力面附面层分离严重.

针对上述的两点问题 ,分别采用修改流道子

午投影 (以下简称子午流道)线形和改变叶片展向

厚度分布的方法来改善叶轮内部的流动情况 ,改

形后总效率提高不能低于 1 %.同时 ,为了使计算

所得的结果有足够的可比性 ,改形后新叶形的网

格分布及质量与原形的尽量保持相同 ,所有的数

值条件 (包括湍流模型 ,进出口参数给出方式等)

均相同.

2　叶片优化设计

离心压气机气动设计性能的好坏直接由叶片

形状和流道几何所决定 ,确定叶片和子午流道几

何是把握改形设计方向和质量的至关重要的步

骤.确定叶片形状和流道几何时首先应考虑离心

叶轮的载荷要求 ,其次考虑沿流道气流损失及分
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离情况.但对于给定负荷的离心叶轮 ,进出口面积

比的大小基本限定了给定负荷下叶轮所能达到的

最高效率 ,同时改形设计的条件也限制了出口面

积 ,因此叶轮的改形增效只能在减小流道损失及

改善气流分离上体现.

本文中的叶轮优化是基于原始设计的叶轮展

开的 ,根据修改部位的需要人为地给出子午流道

线形或叶片厚度分布规律 ,再利用改形程序修改

原叶形的几何坐标 ,从而得到新的叶形.改形程序

要严格保证原始叶轮除修改参数以外的其他参数

不变以明确被优化参数是影响叶轮性能的原因.

211　子午流道优化

子午流道的优化是将原始叶片的子午流道修

改而成.在原形流道离散点的基础上给出任意曲

线 ,给定曲线要保证流道光滑 ,进出口截面积与原

形一致.通过改变子午流道的曲率以尽可能地减

小叶轮流动损失.

本文所作的子午流道优化主要针对叶轮流道

内部轴向转径向部分的附面层分离展开 ,即修改

了流道形状.在子午流道优化中保持叶片厚度分

布与原始叶形一致以明确效率提高的来源.

图 4 和图 5中的 (a)图分别是原叶片绝热效

率最高点时 90 %叶高处截面的叶片前缘相对马

赫数分布和周向平均绝对速度矢量分布.两幅图

基本可以勾勒出叶轮流道内轴向转径向部分的气

流分离情况.由于主叶片前缘激波的作用 ,使得叶

背的气流分离加剧 ,这种作用在激波更强的叶尖

部分更为突出 ,因此该处气流在由轴向转为径向

时更易分离.图 4 (a)中可以看到红圈内部的低速

区起始于 A 点 ,该点可以认为是叶背分离的起始

点.由于存在叶尖间隙 ,压力面一侧高压气流流入

该分离区 ,压力 ,速度均降低并随着叶轮旋转向出

口扩散 ,导致下游出口处的低能流体在周向几乎

填满整个流道.这是无疑导致气动损失的主要因

素.图 5 (a)中可以观察到靠近机匣部分的分离区

的范围 ,约占整个流道 1/ 4.

为了能够一定程度上抑制流道轴向转径向部

位的气流分离 ,将叶轮出口段改为斜流式 ,倾角

15°.如下图 6所示 ,虚线表示原叶片的流道形状 ,

实线表示改形后叶片的流道形状.

当然 ,子午流道经上述调整后会增加叶轮的

轴向长度 ,这无疑会在叶轮及转子的结构和强度

等方面产生影响 ,但鉴于子午流道的调整相对叶

轮特征尺寸属于小量 ,所以可以断言这种影响是

非常有限的 ,有理由对解决因这种影响可能带来

的问题保持乐观 ,所以有理由相信 ,这种子午流道

调整是可行的.

图 4 (b)中可以看到 ,子午流道经过修改后 ,

叶片中部低速区范围明显变小 ,同时出口附近的

低能流体的范围也有所缩小.这种结果可以认为 ,

一方面由于叶轮子午流道曲线的曲率在中下游变
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化减缓而向下游推迟了分离点 ;另一方面 ,叶轮进

口处由原来的下凹曲线改为水平线 ,使得叶片压

力面的高能流体周向泄漏受到抑制而缓解了高能

流体的能量损失.由图 5中的 (b)可以看到沿叶高

方向低速区范围变小 ,分离点向下游移动 ,流动也

更加顺畅.

子午流道优化后的叶轮绝热效率提高 115 % ,

完全符合改形要求.

212　叶片厚度优化

图 7和图 8中的 (a) 图分别是原叶片效率最

高点时主叶片吸力面相对马赫数等值线图及原叶

片 50 %叶高处主叶片前缘相对马赫数分布图.图

7 (a)中可以观察到叶片前缘呈现出的“速度突变”

特征 ,这种特征可以理解为气流速度沿展向的急

剧变化.由轮毂到 65 %叶高处气流速度基本处于

亚声 ,但之后迅速升高直至超声.图 8 (a)中可以

看到在 50 %叶高处的截面上 ,激波后的叶背一侧

有严重的气流分离 ,这部分气流分离造成了很大

损失.叶片前缘最大相对马赫数为 1177.

图 7　叶片吸力面相对马赫数分布图

Fig17　Mach number contours on suction surface

为了能够一定程度上改善叶片前缘“速度突

变”的特征 ,在保证叶轮强度的前提下适当减小叶

片厚度[6 ] ,将原叶轮的主叶片和分流叶片的叶片

厚度沿展向的分布按图 9 做出修改.叶根和叶尖

部分减少原厚度的 10 % ,之间的部分最大减少量

为原厚度的 16 %.与子午流道调整类似 ,叶片厚

度经上述修改后会主要在叶轮强度方面产生影

响 ,但鉴于改形叶片厚度沿展向分布的特点 ,可以

断言这种影响是有限的 ,并且由量纲分析易知改

形将增加叶片根部区域的强度储备 ,即便在叶片

图 8　50 %叶高处叶片前缘相对马赫数分布

Fig. 8　Mach number contours at mid2span height

中部强度储备可能略低于强度设计准则 ,也可以

通过更换叶片材料的方法轻松弥补.因此 ,采用这

种方式优化叶片是有实际意义的.

图 9　叶片展向厚度分布

Fig. 9　Blade spanwise thickness dist ribution

由图 7中两图对比可以看到 ,改形后的叶片

前缘超声区沿展向范围扩大 ,但气流速度沿展向

变化相对缓和 ,超声区内周向平均相对马赫数有

所降低.图 8中的两图对比可以看到 ,改形后叶片

前缘最大相对马赫数由 1177 降到 1168 ,超声区

的分布范围在周向有所扩大但强度降低 ,因此激

波与边界层的作用也相对缓和.这点从图中可以

清楚地看到 ,改进后的叶片叶背的分离在周向和

流向都明显弱于原始叶片.表现出上述特点的原

因主要有 ,一方面 ,减小了叶片厚度便增大了流道

的迎风面积 ,在相同的流量下 ,轴向马赫数就会降

低 ,这是改变叶片前缘速度激增的主要原因 ;另一

方面 ,由于将叶片的厚度由直线过渡改为曲线过

渡 ,使得沿流向的每一根流管流量分布趋于缓和 ,

5212



航　空　动　力　学　报 第 24卷

这样有利于进一步缓解叶片前缘的速度激增 ;同

时 ,因为改变了叶片到叶片弧长沿展向的分布以

及叶片力的方向 ,从而对流场分布产生影响 ,这种

影响有利于缓解叶片前缘的速度激增.

对比改形前后叶轮效率最高点的总效率提高

014 % ,符合改形的要求.

3　优化叶形与原叶形性能比较

通过对上述两种优化叶轮的气动性能分析可

知 ,改变叶片子午流道线形和厚度分布都会不同

程度地改善叶轮内流场 ,下面将这两种优化手段

综合起来生成新的叶形 (简称综合优化叶形)并讨

论其性能.表 2 中列出了原叶形 ,改厚度叶形 ,改

子午流道叶形以及综合优化叶形的气动性能

参数.

表 2　几种优化叶形在设计点的性能结果对比

Table 2　Comparisons of the blades

进口流量/
(kg/ s)

出口流量/
(kg/ s)

绝热
效率

总增
压比

原形 11252 11254 01811 31278

厚度 11298 11299 01815 31353

子午 11252 11252 01826 31248

综合 11296 11296 01835 31282

311　设计点的性能比较和流场分析

图 10是原形与综合优化后的叶形实体比较.

由上面表格 2可知 ,经过综合优化后的叶轮效率

比原形提高约 214 % ,总压比提高约 0114 % ,流量

增大约 3151 % ,对于设计点参数来说已经达到了

优化的要求.

图 10　形叶轮和优化后的叶轮实体比较

Fig. 10　Comparisons of original impellor and

improved one

图 11是 50 %叶高截面静压沿流道中线的分

布.从图中可以看出 ,优化后叶片的静压分布与原

叶轮形状形似 ;优化后的叶形表面压力分布较原

叶片更加平滑 ,特别是在叶片出口区域体现更明

显 ,这有助于增加叶片的负载能力 ;优化的叶片负

攻角更大 ,有助于提高叶轮的稳定裕度和流量.

图 11　50 %叶高沿流向周向平均静压分布

Fig. 11　Static pressure arrangement at

50 % span height

图 12　叶轮 90 %叶高 S1 流面相对马赫数分布

Fig. 12　Relative Mach number arrangement at

50 % span height

图 12 是 90 %叶高截面相对马赫数分布图.

正如前面分析的一样 ,经过优化过的叶轮流道更

为顺畅 ,由于叶片厚度分布的改变 ,使得由叶片前

缘吸力面的激波强度减弱 ,激波与边界层的相互

作用也同时减弱 ,低速区明显变小.另外 ,叶轮轴

向转径向的附面层分离区减小 ,分离区的展向变

化可以从引出截面图看出.即便如此 ,图中优化叶

形的出口部分仍然存在很大低速区 ,但目前仍没

有很好方法将其完全去除 ,在今后的研究中要继

续寻找方法.

图 13和图 14是三种优化手段及原形叶轮在

设计转速下的总压比效率曲线.从效率图 13上可
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以清楚地看到采用综合方式优化得到的叶形绝热

效率在各个工况下均高于原形叶轮 ,并且对应更

大的堵塞流量 ,这有助于提高叶轮的稳定裕度.在

总压比图上可以看到 ,在接近设计流量 1125 kg/ s

时 ,叶片厚度优化的叶轮总压比最大 ,其次是综合

优化的叶轮 ,子午流道优化的叶轮压比最低.表现

出上述特点的原因主要有 ,在仅改变叶片厚度分

布时 ,由于叶轮损失的减少使得轮缘功更多地转

化为气流动能 ,因此叶轮出口总压比原形叶轮高 ;

若仅改子午流道为斜流 ,叶轮内的气流所受离心

力降低 ,因此气流径向速度降低 ,轴向速度增大 ,

导致增压比降低 ;而用综合方式优化的叶形受到

上述两种因素的综合作用 ,压比介于二者之间 ,但

仍高于原叶形.通过压比的分析可知 ,虽然改流道

为斜流的方法能够抑制出口的气流分离 ,提高效

率 ,但同时也会以牺牲一定的扩压能力为代价.

根据压气机设计点工作稳定裕度的定义

S M =
π3

Ks / mas

π3
K0 / ma0

- 1 ×100 %

S M是在某个转速下的稳定裕度系数 ,π3
Ks和 mas

是不稳定边界上某点的压比和流量 ,π3
K0和 ma0是

设计点的压比和流量.在特性曲线上 ,选取进入稳

定工作状态的计算点为设计点 ,可得到原形压气

机的稳定裕度为 14172 % ,改形压气机的稳定裕

度为 1718 % ,改形前后压气机都达到了稳定工作

的要求 ,这说明本文的改形设计是成功的.

4　结　论

本文分别采用改变子午流道线型以及改变叶

片厚度分布的方法对某小型高速离心叶轮进行了

气动优化 ,结果表明这两种方法均不同程度地抑

制了叶片表面的气流分离 ,使叶轮内流场得到改

善.综合上述两种手段对原叶轮进行优化 ,经过计

算分析可知 ,所得到的叶形具有更高的压比 ,效率

及更高的稳定裕度 ,因此本文的改形结果是符合

要求的.另外 ,通过本文计算的结果可知 ,改径向

流道为斜流的方法能够抑制出口的气流分离 ,提

高效率 ,但同时也会以牺牲一定的扩压能力为

代价 .通过本文对该离心叶轮的改形气动设计 ,

为类似的叶轮改形设计提供借鉴和参考 .
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