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小流量高速离心叶轮参数设计和
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摘　　　要：对小流量高速离心叶轮一维气动优化设计及快速三维造型方法进行了研究，并发展了相应的

计算程序．采用所述的方法，以Ｋｒａｉｎ叶轮为基准对象，在保证原设计点性能的情况下进行了叶轮的全新参数

设计和快速三维造型．造型中对叶片中心线进行了曲率优化控制，使得叶片符合气动性能优良的“Ｓ”型叶片．
最后采用经校验的ＣＦＤ软件对新设计的叶轮进行了全三维数值验证．数值验证结果显示：在设计流量时等熵

效率为９３．９％，增压比为４．７９４，与Ｋｒａｉｎ叶轮设计点ＣＦＤ验证的结果偏差分别为０．２４％和２．１４％，验证了

该设计方法及程序的可行性．
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　　离心压缩机单级增压比高，结构紧凑，在流量
较小情况下工作范围宽、效率较高，广泛运用于涡
轮增压器、航空发动机辅助动力系统、微型燃气轮

机等，而离心叶轮是这些设备中的核心部件之一，
其性能对整机有重大影响．一维设计过程是离心
叶轮设计中一个重要环节［１－３］，叶轮主要几何尺寸
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及进出口气流参数设计均在该过程中完成，而三
维造型［１－５］的好坏直关系到叶轮是否能达到预定

性能，因此同等重要．为建立有效的叶轮参数设计
和通用的快速造型方法，为后续二维或三维设计
提供较好的初始模型．本文以Ｋｒａｉｎ叶轮［６］（以下
也称为原型叶轮）为基准进行了气动设计与快速
三维造型，最后采用三维流场的数值模拟用以检
验设计方法和程序的可行性进行．

１　设计方法简介

１．１　一维气动优化设计

一维气动设计是离心叶轮三维叶片设计的基

础，其主要任务是根据已知设计条件（如已知几何
参数、叶轮参数、设计目标参数），在同时兼顾扩压
器进气条件，通过热力参数的计算，确定叶轮的进
出口速度三角形和主要几何尺寸，为子午面设计
以及叶轮三维叶片造型提供基本参数．为简化问
题，指定轴向进气、工质为理想气体．
在叶轮进口截面处，考虑叶片厚度影响的进

口有效面积［７］的计算如式（１）所示．
进口面积

Ａ１ ＝π
（ｒ２１ｓ－ｒ２１ｈ）
ｓｉｎγ －Ｚｔ１

（ｒ１ｓ－ｒ１ｈ）
ｓｉｎγｃｏｓβａｖ

（１）

其中βａｖ为进口平均相对气流角，γ为叶片前缘和
轴向的夹角，ｒ１ｈ为叶轮进口轮毂半径，ｔ１ 为进口
叶片平均法向厚度，结合流量方程即可确定进口
轮盖半径ｒ１ｓ，叶片数Ｚ的预估考虑了小尺寸的限
制故选用 Ｗｏｓｋｉａ经验关系式［８］．
在叶轮出口截面，根据连续方程即可确定出

口宽度，表达式如式（２）．
出口叶片宽度

ｂ２ ＝ ｍ·

ρ２ｃ２ｍ ２πｒ２－
Ｚｔ２
ｓｉｎβ（ ）２

（２）

其中ｍ·，ρ２，ｃ２ｍ，ｔ２ 分别为叶轮出口质量流量、气
流密度、子午分速度和叶片平均法向厚度．同时考
虑到叶片厚度及边界层厚度对出口流动的堵塞影

响，本文在出口宽度的计算中采用出口相对气流
角β２来代替文献［７］中的叶片出口安装角β２ａ．滑
移系数的计算对正确预估出口气流角起着决定性

作用，本文对文献［１－２，８］中列举的不同滑移系数
经验式进行了校核分析，最终选择了计算方便且
与实际情况符合较好的 Ｗｉｅｓｎｅｒ经验关系式来估
算滑移系数．
在上述叶轮出口参数的确定中，叶片出口安

装角β２ａ是影响离心叶轮气动性能与强度要求的
重要参数，通常在强调气动性能时，可选取较小的
后弯角；考虑强度因素多些，则后弯角可能会选取
得大些，因此，β２ａ的确定对设计者的设计经验有
依赖性．本文为了得到气动性能最优的离心叶轮，
综合考虑出口绝对马赫数、流量系数（ｃ２ｍ／ｕ２）、出
口绝对气流角α２、扩散因子Ｄ以及出口叶片相对
宽度（ｂ２／２ｒ２）等约束条件，建立包括叶片载荷损
失［３，９］、叶片表面摩擦损失［３，１０］等的损失预估模
型，以离心叶轮效率为优化目标，对叶片出口安装
角在一定范围内进行最优化选择，进而完成离心
叶轮的气动优化设计．

１．２　叶轮三维造型

基于上述所得的叶轮气动设计，叶轮轴向长
度、叶轮出口宽度、进口轮盖半径ｒ１ｓ等决定叶轮
主要几何外形的参数已经确定，即可以进行子午
型线设计进而开展三维造型设计即中心线曲率优

化设计与叶片厚度叠加．
子午型线设计：子午流道的形状决定了离心

叶轮中主流的流动情况．本文中，子午型线采用过

８个控制点的３次样条来设计（如图１所示）．进
口延伸区 （Ａ 点～Ｃ点）；叶片区（Ｃ点～Ｅ 点），
其中Ｃ，Ｅ两点用于固定叶轮进出口坐标，Ｄ点用
于控制子午型面的形状（单点控制，约束条件少，
更容易调整）；出口延伸区（Ｅ点～Ｈ 点），据叶片
出口最近的控制点用于调整出口型线的收缩或扩

张．在叶片区进口，轮盖向径向转弯过程中曲率太
大易造成分离，对下游流场造成不利影响，对轮盖
型线进行适当调整减小曲率可有效改善该区域的

图１　轮盖型线控制

Ｆｉｇ．１　Ｓｈｒｏｕｄ　ｐａｔｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ
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分离情况，因此可将该区域轮盖型线斜率增长率
放平缓些．叶轮出口，轮盖型线和径向的夹角按经
验［１０］一般取８°～１２°，可减小出口扩压度，使出口
流场更均匀．轮盘型线的设计，进口段和轴向可有
一定夹角，出口完全沿着径向即可．
型线计算方法（以轮盖侧子午型线设计为例）：

轮盖侧控制点Ａ～Ｈ坐标可表示为式（３）～式（１０）

ｚＡ ＝ｋＡ（Ｌｚ－ｂ２）　ｒＡ ＝ｋＡ１ｒ１ｓ （３）

ｚＢ ＝ｋＢ（Ｌｚ－ｂ２）　ｒＢ ＝ｋＢ１ｒ１ｓ （４）

ｚＣ ＝０　ｒＣ ＝ｋＣ１ｒ１ｓ （５）

ｚＤ ＝ｋＤ（Ｌｚ－ｂ２）

ｒＤ ＝ｆ·ｒ１ｓ＋（１－ｆ）·ｒ烅
烄

烆 ２

（６）

ｚＥ ＝ｋＥ（Ｌｚ－ｂ２）　ｒＥ ＝ｒ２ （７）

ｚＦ ＝ｋＦ（Ｌｚ－ｂ２）　ｒＦ ＝ｋＦ１ｒ２ （８）

ｚＧ ＝ｚＦ　ｒＧ ＝ｋＧ１ｒ２ （９）

ｚＨ ＝ｚＦ　ｒＨ ＝ｋＨ１ｒ２ （１０）

其中Ｌｚ为叶轮轴向长度，带ｋ字母的均为无量纲
轴向长度系数或无量纲径向半径系数，ｆ为比例
系数．除ｆ以外其余参数均为固定值，当然根据不
同需求也可作相应调整．通过不断调整ｆ的值，再
由过控制点的样条函数计算获得子午型线的坐

标．在保证型线光滑情况下，子午流道收缩尽量均
匀．子午型线设计经验性强，这里的子午型线设计
为三维造型及后续ＣＦＤ分析提供一个初始几何
外形，后续可在该基础上再修正．
叶片中心线曲率优化设计：为便于机械加工，

采用了直纹面叶片．根据叶轮进出口的速度三角
形对轮盘和轮盖两侧的叶片中心线进行设计，即
可完成叶片扭向设计．中心线是叶片成型中很重
要的参数，不仅影响到离心叶轮的三维造型，而且
近似反映了气流在叶片表面及槽道区域无分离时

的流向，决定着叶轮对气流的加功情况，因此叶片
中心线的设计对叶轮性能影响较大．图２所示，中

心线采用７点控制Ｂｅｚｉｅｒ曲线［２，４］在∫ｄｍｒ ，（ ）θ 平
面（保角变换的Ｓ１ 面）进行设计，中间３点是可以
上下调整的，其余４点用于锁定进口相对气流角和
出口叶片角（进出口控制点的斜率和相对应的进口
相对气流角和出口叶片角成正切关系，相对气流角
和叶片角均由速度三角形确定）．可调控制点在设
计中调整的原则是：保证进口相对气流角和出口叶
片角前提下，使叶片中心线弯曲程度（对应于曲率）
变化尽量均匀，这样在叶片成型后不会在叶片（除
前缘和后缘外）上有曲率变化特别剧烈的情况，这
里引入曲率的均方差（见式（１１））来反映曲线弯曲

均匀程度．曲率优化的目标是通过调整可控的３个
点 （θ方向上，在初始值基础上上下浮动１５％），采
用简单的冒泡法来获得中心线上离散点样本曲率

均方差最小时对应的中心线．这样调整得到的结果
往往也不是唯一的，但对叶轮的快速造型设计是可
以给出一个较为合理的初始叶轮模型（这样设计的
叶轮叶片扭向一般会呈“Ｓ”型），更为精细的调整可
在后续叶轮ＣＦＤ优化中进行．
中心线离散点曲率均方差

σ＝ １
ｎ－１∑

ｎ

ｉ＝１

（ｘｉ－ｘａｖｒ）槡
２ （１１）

其中ｘｉ当前离散点的曲率；ｘａｖ 中心线曲率均值

ｘａｖｒ＝ １ｎ∑
ｎ

ｉ＝１
ｘｉ．

图２　中心线控制

Ｆｉｇ．２　Ｃａｍｂｅｒ　ｌｉｎｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ

叶片厚度叠加：经曲率优化设计完成轮盖和
轮盘两侧中心线后，再在这两侧中心线组成的中
性面的法向上叠加厚度，进而完成叶轮三维模型
的造型．

２　离心叶轮算例

２．１　算例及参数设计

Ｋｒａｉｎ叶轮［６］是１９８１年德国宇航院Ｋｒａｉｎ博
士设计的一个后弯角（叶片和切向的夹角）为

６０°，质量流量为４．０ｋｇ／ｓ，转速为２２３６３ｒ／ｍｉｎ，叶
片数为２４，叶尖线速度为４７０ｍ／ｓ，叶轮压比为４．
７的半开式叶轮，叶轮设计点效率为９３．８％．该叶
轮有详细的叶型数据以及实验测量结果，国内外
很多学者［１１－１６］都采用该叶轮作为研究对象或作

为ＣＦＤ数值模拟校验模型．
本文以Ｋｒａｉｎ叶轮的基本设计要求为已知条
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件（如进气条件、转速以及轮毂直径与出口半径），
在保证叶轮设计点性能的前提下进行全新的参数

设计和快速叶轮造型，力图使新设计的叶轮在设
计点附近压比和效率与原始叶轮ＣＦＤ结果的偏
差不大于５％．表１为基于原型叶轮的已知参数．
气动设计的约束条件为：叶轮出口绝对马赫数

Ｍａｃ２≤０．９８、流量系数ｃ２ｍ／ｕ２≥０．１９、出口叶片相
对宽度０．０３≤ｂ２／２ｒ２≤０．０６、扩散因子０．４≤Ｄ≤
０．６．最终选择叶轮效率最高的气动设计方案，如
表２所示．其中后弯角为６４°兼顾了气动性能和强
度要求，且出口绝对气流角为１７．１°可为扩压器
提供较好的进气条件．

表１　叶轮设计初始参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｉｍｐｅｌｌｅｒｓ　ｉｎｉｔｉａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｒ１ｈ／

ｍｍ

ｒ２／

ｍｍ

ｃ１ｍ／

（ｍ／ｓ）
ｎ／

（ｒ／ｍｉｎ）
ｍ·／

（ｋｇ／ｓ）
ηｒｏｔｏｒ πｒｏｔｏｒ

４５　 ２００　 １２０　 ２２　３６３　 ４．０　 ０．９２　 ４．７

表２　一维设计部分结果

Ｔａｂｌｅ　２　Ｐａｒｔ　ｏｆ　１－Ｄ　ｄｅｓｉｇｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

ｒ１ｓ／

ｍｍ
β１ｓ／

（°）
β１ｈ／

（°）
ｂ２／

ｍｍ
Ｚ

α２／

（°）
β２ａ／

（°）

１１１．７　２４．６５　 ４８．７　 １２．５５　 ２２　 １７．１　 ６４

叶轮的三维造型按上述方法发展的造型程序

完成，设计好的结果见图３．图３（ａ）给出了原型叶
轮和新叶轮的子午轮廓．由于在估算轴向长度采用
了文献［２］的方法，该方法估算的轴向长度较短，新
叶轮长度为原型叶轮的６８．１７％，因此新叶轮叶片
区进口的曲率要比原型叶轮大．一维优化设计叶片
数为２２，较原型叶轮减小了２片，故新叶轮出口宽
度比Ｋｒａｉｎ稍小．子午型线设计时，考虑到叶轮进
口尖部相对马赫数较高，且轴向长度较短，因此轮
盖型线和轴向夹角在进口处设计得较小约５°；在叶
轮出口夹角［１０］约为９°，这样可以减小叶片出口扩
压度，使流场更为均匀．图３（ｂ）为新叶轮叶片中心
线β角分布，该分布和气动性能优良的“Ｓ”型叶片
的扭向规律是相符的．图３（ｃ）为拟合好的新叶轮模
型，由图所示该叶轮的扭向呈“Ｓ”型．

２．２　数值方法校验

为检验本文设计方法和发展的程序的可行性，
对上述新设计的叶轮采用全三维数值方法进行性

能的预测．首先对数值方法的可行度进行了验证，
即采用商用软件Ｎｕｍｅｃａ，选用Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ（Ｓ－

图３　叶轮模型

Ｆｉｇ．３　Ｉｍｐｅｌｌｅｒ　ｍｏｄｅｌ

Ａ）湍流模型（进气条件按照实验给定：总压取

１０１３２５Ｐａ、总温为２９３．１５Ｋ、轴向进气）对原型叶轮
进行了ＣＦＤ验证，计算网格见图４，校验曲线见图

５．ＣＦＤ验证设计点总压比为４．８９９，等熵效率为

９４．１４％；叶轮实验数据为文献［６］中的测量结果，
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设计点总压比为４．７，等熵效率为９３．８％．ＣＦＤ计
算中叶顶间隙为０，计算值均比实验值稍大，分析
可知采用该工具进行ＣＦＤ验证是可行的．然后在
保持数值模型和网格配置以及边界条件和原型叶

轮ＣＦＤ校验一致的情况下对新叶轮进行ＣＦＤ验
证．计算中第一层网格大小为３×１０－６　ｍ，近壁面

ｙ＋绝大部分小于１０，仅出口轮盘侧最大约为３５，叶
顶间隙为０，采用Ｈ－Ｏ－Ｈ型拓扑结构，规模约６７万．

图４　计算网格

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄｓ

２．３　性能分析

原型叶轮实验结果、原型叶轮ＣＦＤ校验结果、

新设计叶轮ＣＦＤ结果对比如图５．在数值计算中未
考虑叶顶间隙的影响，因此ＣＦＤ预测的原型叶轮
与新叶轮的在设计质量流量下（４．０ｋｇ／ｓ）的压比与
效率均高于实验值．虽然新设计叶轮的效率与

Ｋｒａｉｎ效率相差无几（低于０．２４％），但新叶轮的压
比（πｒｏｔｏｒ＝４．７９４）比原型叶轮低２．１４％．另外，两叶
轮在质量流量为３．６～４．６ｋｇ／ｓ时效率以及压力特
性曲线变化均比较平缓；两叶轮在小质量流量工况
（＜４．０ｋｇ／ｓ）时数值模拟结果基本重合，均比实验
值要小，大质量流量工况下新叶轮堵塞质量流量稍
大；在４．０～４．８ｋｇ／ｓ时两叶轮ＣＦＤ结果均比实验
值大．由以上的分析可以得出结论：新叶轮在设计
点附近实现了效率和增压比分别不低于８９．１４％
（９４．１４％－５％），４．６５（４．８９９×９５％）的设计目标．

２．４　流场特性分析 （设计质量流量为４．０ｋｇ／ｓ）

图６为不同叶高位置叶片表面无量纲静压分
布．沿着叶展方向：叶片前半部分的静压差逐渐增
大，后半部分压差变化不大．沿着流向：各叶展位置
静压分布趋势是一致的，前半部分压差小，后半部
分压差大．由于叶片前缘为圆角，曲率变化剧烈，在

５０％叶高和９５％叶高进口区域有局部跨声区，因
此静压大小在该位置变化大．将叶片的载荷定义
为：压力面（ＰＳ）和吸力面（ＳＳ）静压差大小，差值越
大载荷越大．对比分析各展向位置静压分布，在叶
片后半部分静压差大且较为均匀，这表明叶片上的

图５　叶轮特性曲线

Ｆｉｇ．５　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｉｍｐｅｌｌｅｒ

载荷加载是比较均匀的，该叶轮载荷分布属于后加
载式．
图７为近叶轮出口截面相对马赫数和子午速
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图６　５％，５０％，９５％叶高叶片表面无量纲静压分布 （ｐｔ０＝１０１　３２５Ｐａ）

Ｆｉｇ．６　Ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　５％，５０％，９５％ｓｐａｎ（ｐｔ０＝１０１　３２５Ｐａ）

图７　叶轮出口相对马赫数、无量纲子午速度分布

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｎｄ　ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｉｍｐｅｌｌｅｒ　ｅｘｉｔ

度分布．靠近吸力面的相对马赫数较低的区域，由
于该区域处于叶轮出口的尾迹区，气流出现了滑
移，会使该区域的相对马赫数比主流的相对马赫
数低．子午速度的分布和相对马赫数分布类似．对
比分析图７，叶轮出口（零间隙情况下）未产生较
大的低速区，流场较为均匀．
图８为周向平均后叶轮出口绝对气流角沿展

向分布．由绝对气流角分布可以看出：在轮盘侧，
附面层较薄；轮盖侧，处于叶轮射流尾迹区，附面
层要比轮盘一侧厚，这和实际情况是相符的．
图９为叶片压力面近壁面、通道中间栅距空

间曲面、叶片吸力面近壁面流线和静压分布．由叶
片近壁面的极限流线可以看出，气流有从根部向
尖部迁移的趋势．新叶轮在其压力面近壁面处有
一条由进口叶尖缓慢向叶片尾缘根部延伸的分离

图８　周向平均后叶轮出口绝对气流角分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｉｔｈ　ａｖｅｒａｇｅｄ　ａｂｓｏｌｕｔｅ　ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ

ａｔ　ｉｍｐｅｌｌｅｒ　ｏｕｔｌｅｔ
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图９　压力面、中间栅距、吸力面静压及流线

Ｆｉｇ．９　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ａｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｉｄｅ
ａｎｄ　ｍｉｄｄｌｅ　ｐｉｔｈｗｉｓｅ　ａｎｄ　ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｉｄｅ

线．由于叶片表面的静压差的作用，槽道内气流由
压力面向吸力面迁移；而叶片尖部由于气流受到
叶轮切向的反作用力的影响，在槽道区域会由吸
力面向压力面迁移，在静压差、刮擦以及离心力的
共同作用部分气流重新贴附在压力面上，其轨迹
投影到压力面上即产生了如图９（ａ）所示的分离
线．对于叶片进口的回流区，这是叶片前缘为圆角
的缘故．叶片通道中间栅距曲面上，由流线走向可
以看出气流从进口到出口的没有产生分离涡．结
合叶轮性能曲线分析可知，叶轮进口虽然有局部
回流区，对叶轮性能的影响并不大，综合叶片表面
极限流线和中间栅距空间曲面流线的走向看来，
气流在叶片表面贴合得比较好，通道内气流顺畅，
这也进一步表明重新设计的叶轮叶片扭向规律与

工质在通道内的流动是比较适应的，对叶片扭向
进行曲率优化控制是有效的．

３　结　论

对离心叶轮一维气动优化设计及叶轮三维造

型方法进行了研究，基于上述设计方法发展了相
应的程序．以Ｋｒａｉｎ叶轮数据为基准，对叶轮基本
参数进行了优化设计和叶轮快速拟合，重新设计
的叶轮轴向长度为原型叶轮的６８．１７％；叶片数
较原型叶轮的２４片减少到２２片，增加了单个叶
片的载荷；后弯角增加了４°．叶轮经ＣＦＤ计算分
析，设计点效率为９３．９％，增压比为４．７９４，对比
分析原型叶轮ＣＦＤ校验结果，新设计的叶轮实现
了在设计点附近压比和效率与原型叶轮偏差不大

于５％的目标，验证了本文的设计方法和程序的
可行性．同时也得到以下结论：

１）采用样条来设计叶轮子午型线，以及控制
进出口相对气流角的叶轮拟合对于初始设计来说

是一种快速可行的建模方法．
２）在初始设计造型对叶片中心线进行曲率
优化控制使得叶片符合气动性能优良的“Ｓ”型叶
片可获得性能较好的叶轮模型．
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