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摘要：为了研究叶根倒角对微小型离心压气机流场及气动性能的影响，对 1 个带有分流叶片的微小型离心压气机进行数值模

拟及理论分析。结果表明：叶根倒角最小角度对主叶片及分流叶片表面的静压分布影响不大，压气机总压比几乎不变，但效率提高

明显，最大可提高 0.99%。压气机效率的提高，一方面是由于通道涡的削弱减小了损失；另一方面是主叶片吸力面根部附近低速区减

小和流线弯曲程度降低，提高了根部附近的流通能力，减少了横向流动，从而减小了二次流的损失。另外，叶根倒角最小角度变大，

降低了叶片出口处气流的不均匀性，从而减小了损失。
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Influence of Blade Root Fillet on Aerodynamic Performance of Miniature Centrifugal Compressor
HUANG Zhi-hao袁LIU Jing-yuan

渊College of Aircraft Engineering袁Nanchang Hangkong University袁Nanchang 330063袁China冤
Abstract: In order to study the influence of the blade root fillet on the flow field and the aerodynamic performance of the miniature

centrifugal compressor袁numerical simulation and theoretical analysis of a miniature centrifugal compressor with splitter blades were
carried out. The results show that the minimum angle of blade root fillet has little effect on the static pressure distribution on the surface
of the main blade and the splitter blade. The total pressure ratio of the compressor is almost unchanged袁 and the efficiency obviously
increases by 0.99% at the maximum. On the one hand袁the improvement of compressor efficiency is due to the weakening of the channel
vortex to reduce the loss. On the other hand袁the decrease of the low speed region near the suction surface root of the main blade and the
decrease of the streamline bending degree improve the circulation ability near the root and reduce the transverse flow袁 thus reducing the
loss of the secondary flow. In addition袁the increase of the minimum angle of blade root fillet reduces the flow inhomogeneity at the outlet
of blade袁 thus reducing the loss.
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0 引言

随着数值模拟方法的发展及计算能力的提高，对

压气机流场细节开展深入研究越来越得到研究人员

的重视[1-3]。结构强度及工艺要求离心压气机在叶片与

轮毂相贯处均留有一定的倒角。倒角的存在影响压气

机叶片的角区效应，从而引起压气机气动性能的变

化。因此，权衡结构工艺要求和压气机的角区效应对

其气动性能的影响是数值模拟研究的重点。

Deburge LL 等[4]对叶根倒角影响的理论研究表明

端区倒角的存在可能会抑制流动分离；Curlett B P[5]随

后的试验中发现可控扩散叶型叶栅加入倒角后二次

流和损失增大，但在双圆弧叶型叶栅的试验中结果相

反[5]；Hoeger M 等[6-7]的数值结果表明，倒角使扩压叶

栅吸力面分离区减小甚至消失，可从原本的失速状态

转成附着流动状态；毛明明等[8]通过分析数值模拟结

果发现倒角引起跨声速轴流压气机性能有所降低；康

顺等[9]基于数值模拟结果发现叶根倒角会使离心压气

机转子流量和压比减小、效率降低，并明显影响倒角

处的流动结构及参数分布；王文涛等[10]结合试验和数

值模拟研究了倒角对压气机叶栅损失的影响，表明倒
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角的存在能在一定程度上抑制压气机角区分离，但发

生角区分离时，倒角却导致尾迹损失有所增加；高丽

敏等[11]运用数值模拟方法研究了倒角半径及叶根倒

角最小角度对跨声速轴流压气机气动性能的影响，表

明倒角半径是影响转子性能的主要因素；李兰攀等[12]

通过数值方法研究了半径沿弦向变化的端壁倒圆对

低速压气机叶栅的性能影响，表明位于叶片前缘的倒

圆能更好地对来流进行分流，进而改善近端区域的流

动分离并减小逆流区；另外，季路成等[13-14]提出了二面

角原理，并将其应用于叶身 / 端壁融合技术中，几乎

在全工况下抑制了 R37 的吸力面角区分离，表明叶

片根部的局部修型可改善角区流动。

以上研究大多分析轴流压气机及叶栅的叶根倒

角对其气动性能的影响。对离心压气机而言，由于其

轴向尺寸小，边界层发展不如轴流压气机的充分。虽

然在离心压气机的中后部，边界层有一定的发展，但

是在对气体的压缩作用下，边界层厚度变小。另外，虽

然文献[9]等对离心压气机叶片倒角进行了研究，但其

关注点主要为中小型离心压气机（进气流量为几十千

克每秒以上）。近年随着微小型发动机（进气流量为 10

kg/s 以下）应用于各型无人机、反舰导弹以及巡航导弹

等动力装置中，微小型离心压气机得到快速发展[15]。而

且叶根倒角的存在降低了应力和应变大小的结论[16]

已基本形成共识（因为倒角的存在降低了应力集中）。

本文以 1 个带有分流叶片的高压比微小型离心

叶轮为研究对象，运用数值模拟及理论分析方法，通

过分析叶根倒角对压气机流场、通道涡结构、壁面极

限流线、叶片负荷等的影响，揭示了倒角对微小型离

心压气机叶轮气动性能的影响。

1 计算模型及数值方法

1.1 叶轮几何模型及参数

叶轮 3 维模型如图 1 所示。主要几何参数见表

1，其中主叶片及分流叶片数均为 7，叶顶间隙为均匀

间隙。

1.2 数值方法及边界条件

采用 Jameson 提出的有限体积方法求解 3 维可

压 缩 流 动 的 密 度 加 权 平 均 N-S 方 程 及

Spalart-Allmaras（S-A）湍流模型方程组。N-S 方程组

及湍流模型方程的对流项均采用 2 阶精度 Jameson

中心差分格式，N-S 方程组的黏性项及湍流模型方程

的扩散项均采用 2 阶精度的中心差分方法，采用 4 阶

Runge-Kutta 时 间 推 进 法 ， 计 算 的 CFL

（Courant-Friedrich-Levy）数 =2.0，同时采用多重网格

技术及隐式残差光顺等方法以加速计算的收敛速度。

压气机进口给定总温 293 K、总压 101325 Pa 和气流

方向与轴线夹角为 0毅；出口边界为压强出口边界条

件。叶片和轮毂壁面为绝热壁面边界条件并指定旋转

边界条件。叶轮转速为 85000 r/min，叶片排为周期对

称性，因此仅取 1 片主流及分流叶片进行数值计算。

1.3 算例验证及网格无关性分析

为验证上述计算模型及数值方法的可靠性及合

理性，选择文献[17]中压比为 4 的带分流叶片的离心

压气机试验进行验证。数值模拟中选择 43 万、86 万、

172 万 3 套网格进行网格无关性验证。叶轮性能曲线

的数值模拟结果与试验对比如图 2 所示。图 2（a）的

总压比 - 质量流量的模拟结果与试验相比精度很高，

图 2（b）的等熵效率 - 质量流量的模拟结果与试验相

比趋势符合很好，相对误差在 5%以内。从图中可见，

网格数量为 86 万已能满足网格无关性，数值结果与

试验结果吻合较好。表明本文选择的数值模拟方案满

足要求。

2 加倒圆的实施方法

在传统机械加工中，倒角形状由倒角半径单独控

制，倒角与相邻曲面保证严格相切[11]。但在离心压气

机叶片加工中，满足相切条件的同时易引起刀具干涉

造成端壁过切。为保持端壁的完整性，叶根倒角圆弧图 1 叶轮 3维模型

进口轮毂直径

进口直径

出口直径

顶部间隙

19.2

63.4

87.5

0.178

表 1 叶轮主要几何参数 mm

（a）总压比 - 质量流量 （b）等熵效率 - 质量流量

图 2 叶轮性能曲线的数值模拟结果与试验对比

4.5

4.0

3.5

3.0

2.5

0.9

0.8

0.7

0.6

试验
172 万
86 万
43 万

Mass flow/（kg·s-1）

4.74.54.34.1 4.74.54.34.1

试验
172 万
86 万
43 万

Mass flow/（kg·s-1）
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与轮毂壁面并不一定相

切，如图 3 所示。因此，叶

根倒角的几何结构主要由

2 个参数决定：倒角半径和

最小角度（倒圆外切线与

轮毂切线的最小夹角）[8]。

模型倒角半径均为 0.5 mm，叶根倒角最小角度

分别取为 30毅、45毅、60毅、75毅和 90毅（相当于无倒角）。不

同叶根倒角最小角度下的倒角附近网格细节如图 4 所

示。为了分辨叶轮叶根处的流场细节，在叶根附近进行

网格加密，倒角沿径向网格点数为 21 个。其中叶片表

面的第 1 层网格间距设为 0.002 mm，壁面 ymax

+
<10，平

均 y+<1，满足湍流模型对近壁网格尺度的要求。经过

网格独立性检

验，最终网格总

数约为 164 万，

网格无关性的曲

线此处从略。

3 计算结果及性能分析

3.1 叶根倒角最小角度对性能曲线的影响

在不同叶根倒角最小角度下离心压气机的总压

比 - 质量流量及等熵效率 - 质量流量等性能曲线如

图 5 所示。性能曲线由背压与压气机进口压强比从

1.6～2.4 间隔 0.1 共 9 个及 1 个近失速背压等 10 个

背压工况计算得到。

从图中可见，叶轮与轮毂相贯处叶根的处理对压

气机的性能影响不可忽略。随着叶根倒角最小角度的

增大，从图 5（a）中可见，压气机的增压能力变弱，总

压比随之减小，但减小的趋势不大。另外，在阻塞流量

附近（背压减小但流量基本不变），叶根倒角最小角度

几乎对压气机总压比 - 质量流量曲线没有影响；远离

堵塞流量（背压增大），总压比随叶根倒角最小角度的

减小而增大，但在失速点附近增幅减弱，而质量流量

的变化趋势则相反。从图 5（b）中可见，随着叶根倒角

最小角度的减小等熵效率降低明显。在堵塞流量附近

虽然叶根倒角最小角度几乎对压气机总压比 - 质量

流量曲线没有影响，但随着叶根倒角最小角度减小等

熵效率降低；远离堵塞流量，叶根倒角最小角度对等

熵效率的影响逐渐变大，随叶根倒角最小角度的减小

等熵效率明显降低。

不同叶根倒角最小角度下的总压比和等熵效率

见表 2。表中 5 个算例（仅改变叶根倒角最小角度）均

为进口给定总温 293 K、总压 101325 Pa 和气流方向

与轴线夹角为 0毅；出口边界限定流量为 0.37 kg/s 边

界条件（以此保证压气机流量不变，以便在同一条件

下比较分析）；叶轮转速为 85000 r/min。从表中可见，

叶根倒角最小角度由小变大时，总压比几乎不变，但

等熵效率提高明显。通过参数的对比分析可见，叶轮

与轮毂的叶根倒角最小角度对压气机性能有一定影

响，在结构允许的条件下，应尽可能地增大叶轮与轮

毂的叶根倒角最小角度，以提高压气机的效率。

3.2 叶根倒角最小角度对通道内部流场的影响

3.2.1 叶根倒角最小角度对子午面流场的影响

不同叶根倒角最小角度下子午面相对马赫数等

值线及云图如图 6 所示。其中流动方向从左到右上，

图中与流动方向近垂直的横线从左到右依次分别为

主叶片前缘线、分流叶片前缘线和主、分流叶片的后

缘线。从图中可见，不同叶根倒角最小角度除对近叶

根区域流场影响比较明显外，对通道其他区域的影响

图 3 倒角参数

（a）30° （b）45°

（c）60° （d）75° （e）90°

图 4 主叶片前缘根部网格分布

（a）总压比 - 质量流量 （b）等熵效率 - 质量流量

图 5 不同叶根倒角最小角度的压气机性能曲线

叶根倒角最小角度 /（毅）
30

45

60

75

90

总压比

2.966

2.961

2.958

2.954

2.964

等熵效率 /%

81.17

82.16

82.66

83.04

83.62

表 2 不同叶根倒角最小角度下的总压比和等熵效率

R
R

Blade
兹

End-wall

3.2

2.8

2.4

2.0

0.9

0.8

0.7

0.6

30毅45毅
60毅
75毅
90毅

0.30

Mass flow/（kg·s-1）

0.35 0.40 0.45 0.50 0.30 0.35 0.40 0.45 0.50

Mass flow/（kg·s-1）

30毅45毅
60毅
75毅
90毅
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图 7 1%叶高截面相对马赫数及相对流线分布

较小。随着叶根倒角最小角度的减小，近叶根区域主、

分流叶片前缘之间的部分流场低速区逐渐变大。一方

面，随着叶根倒角最小角度的减小，主、分流叶片叶根

倒角在前缘向与流动相反的方向延伸变大，对流场的

影响位置提前，从而导致低速区变大；另一方面，随着

叶根倒角最小角度的减小，叶根附近的叶片厚度增

加，致使在叶根附近的分流增强，边界层变厚，从而导

致低速区变大。另外，在分流叶片的前后缘之间靠近

叶根处，随着叶根倒角最小角度的减小，相对马赫数

等值线远离叶根，使边界层变厚。上述结果均使等熵

效率随着叶根倒角最小角度减小而降低。虽然不同叶

根倒角最小角度对等熵效率的影响显著，但是由于叶

根倒角最小角度

的影响范围仅限

制在叶根很小的

区域，因此对总

压比影响不大。

3.2.2 叶根倒角最小角度对 1%叶高流场的影响

不同叶根倒角最小角度下的 1%叶高截面相对

马赫数与相对流线分布如图 7 所示。从图中可见，随

着叶根倒角最小角度的增大，主、分流叶片的前后缘

附近低速区逐渐减小、通道出口高速区逐渐变大，表

明通道的流通能力逐渐增强。前缘向与流动相反方向

的延伸变大，对流动的阻滞提前，导致主叶片前缘附

近的流场随着叶根倒角最小角度减小低速区增大、高

速区减小。类似的现象也发生在分流叶片的前缘附近

区域，只不过分流叶片根部的厚度较小，并且气体在

分流叶片附近已由主叶片作功压缩，因此导致分流

叶片的低速及高速区的变化没主叶片的显著。随着

叶根倒角最小角度的减小，在主叶片的吸力面肩部

附近的流场减速作用，以及分流叶片前缘区域对流场

的阻滞作用下，主叶片肩部区域随叶根倒角最小角度

的减小而变大。

随着流动向后流

动及相互作用，

上述影响积累的

结果导致在主、

分流叶片后部低

速区变化较大。

叶根倒角最小角度除了对主叶片后部的吸力面

及压力面流线的影响外，在其余区域影响很小。这也

说明主、分流叶片前缘对流场的影响随着流体向后流

动及其相互作用，不但对叶片尾部的流动速度大小有

影响，而且影响了流线分布。

不同叶根倒角最小角度下的 1%叶高截面熵分

布如图 8 所示。从图中可见，在各叶根倒角最小角度

下，在流动通道的后部及出口附近有明显的熵增。与图

7 进行对比分析可得，虽然叶根倒角最小角度对主、分

流叶片前缘附近流场有影响，但是与流场后部相比影

响较小，因此在图 8 中通道的前、中部，熵变化很小；而

在通道后部却因通道前及中部倒角的影响及积累效果

导致流动低速区的变化很大。随着叶根倒角最小角度

减小，从图 7 中可见低速区快速增大，对应图 8 的熵变

较大。由于通道

前及中部倒角的

影响和积累效果

导致的后部流动

通道熵增是离心

压气机效率降低

的主要原因。

图 6 子午面相对马赫数分布

（a）30° （b）45°

（c）60° （d）75° （e）90°

Ma
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图 8 1%叶高截面熵分布
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（a）30° （b）45°

（c）60° （d）75° （e）90°

15010050

19



航 空 发 动 机 第 46 卷

图 12 主叶片压力面根部端区通道涡

图 9 S3面相对马赫数及近轮毂处的相对流线分布

Ma
0

（a）30° （b）45°

（c）60° （d）75° （e）90°

0.2

3.2.3 叶根倒角最小角度对逆流的影响

不同叶根倒角最小角度下的 S3 面（主叶片吸力面

与分流叶片压力面之间的区域）马赫数分布与近轮毂

处的相对流线如图9 所示。从图中可见，随着叶根倒角

最小角度的减小，近轮毂处的相对流线向主叶片吸力

面倾斜程度变大，并且近分流叶片压力面的低速流动

区变大。相对流线向主叶片吸力面倾斜使2次流加剧，

也使主叶片附近

的低速流动区增

加。上述现象均

导致压气机效

率降低。

主叶片吸力面的 3 维逆流区（黄色半透明区）分

布如图 10 所示。从图中可见，叶根倒角最小角度越

小，主叶片近尾部的逆流区越大，而主叶片前缘附近

的逆流区则基本不变。逆流区的形成与来自轮毂处

的低速流动有很大关系，而低速流动则是因为近尾

部逆压梯度变大，流动减速较多，致使一部分流动

逆向。叶根与轮毂接触角越光滑，叶根附近横向流

动越严重（这一点可以从图 9 中的相对流线得到），

同时会使主叶

片吸力面的流

动状态恶化。

3.2.4 叶根倒角最小角度对马蹄涡及通道涡的影响

各叶根倒角最小角度下的轮毂壁面极限流线如

图 11 所示。从图中可见，叶根倒角最小角度越小，叶

根处叶型厚度越大。流动通道的变化引起了壁面极限

流线的变化。由于叶根和轮毂之间的过渡更为光滑，

使得流体更容易平滑通过，导致鞍点更加靠近叶片

（图中黑线等长且位置相同）。另外，由于分流叶片与

主流叶片在近叶根区域的流场相互作用（不同叶根倒

角最小角度下作用程度不同），导致分流叶片压力面

与主叶片吸力面

附近的分离及再

附线随着叶根倒

角最小角度的变

化而改变。

各叶根倒角最小角度下的主叶片压力面端区 3

个截面的通道涡如图 12 所示。从图中可见，随着叶根

倒角最小角度的减小，叶根与轮毂过渡变光滑，并且

叶根附近的通道截面面积减小。均导致叶根附近对流

动的分流作用增强，并且随着通道截面面积减小，横向

压力梯度增大（也可从图 9 中的流线随着叶根倒角最

小角度的减小向横向弯曲变大得到），对通道涡的横向

挤压作用增加，通道涡增强。对通道涡的挤压也使涡向

上抬起，导致随着叶根倒角最小角度的减小，叶根附近

的边界层变厚

（也可从图 6 中

看出）。上述变化

均导致流动的损

失，致使压气机

效率降低（图 5）。

3.2.5 叶根倒角最小角度对出口流场的影响

不同叶根倒角最小角度下尾缘处沿叶高的出气

0.4 0.6 0.8 1.0

图 10 主叶片吸力面附近 3维逆流区分布

（a）30° （b）45°

（c）60° （d）75° （e）90°

Splitter_ps Impeller_ss

图 11 轮毂端壁极限流线

（a）30° （b）45°

（c）60° （d）75° （e）90°

（a）30° （b）45°

（c）60° （d）75° （e）90°
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角分布如图 13 所示。从图中可见，随着叶根倒角最小

角度减小，50%叶高以下的出气角减小，表明叶片负

荷减小；但 50%~70%叶

高范围内出气角增大，

则叶片负荷也增大。综

合分析表明，虽然叶根

倒角最小角度减小导致

出气角沿叶高方向的不

均匀性变大，但变化并

不明显，因此对叶片总

体负荷影响不大（也可

从图 14 中得到），但随着叶根倒角最小角度的减小出

气角的不均匀性增强，导致压气机效率降低。

3.2.6 叶根倒角最小角度对叶片负荷的影响

主叶片和分流叶片 5%叶高的叶片负荷如图 14

所示。虽然叶根倒角最小角度的变化对近轮毂处的速

度场有显著影响，但对 5%叶高负荷的影响并不大，

即叶根负荷并没有显著变化，只在分流叶片的后缘有

细微差别。对分流叶片后缘附近的负荷有一定影响的

原因是叶根倒角最小角度对分流叶片叶根附近的速

度大小有一定影响（这一点见图 7 中的分流叶片附近

的速度云图）。

本文虽然只给出了主叶片和分流叶片的 5%叶

高的压强分布，但在其他叶高下叶片表面压强分布的

分析也可得到同样结论，此处从略。

主叶片吸力面的静压等值线及云图如图 15 所

示。从图中可见，随着叶根倒角最小角度的变化，主叶

片吸力面的压强分布几乎不变。表明叶根倒角最小角

度对叶片负荷影响较小。因此，叶根倒角最小角度的

变化时总压比几乎不变。这也印证了图 5（a）的叶根

倒角最小角度变化对总压比的影响较小的结论。

虽然只给出了主叶片吸力面的静压等值线及云

图，但对主、分流

叶 片 压 力 面 及

分 流 叶 片 吸 力

面 的 分 析 也 可

得到同样结论，

此处从略。

4 结论

本文采用数值模拟及理论分析方法研究了不同

叶根倒角最小角度（叶根倒圆外切线与轮毂切线的最

小夹角）对叶轮气动性能的影响。通过对气动性能参数

对比、流场结构和叶片负荷等的分析，得出以下结论：

（1）叶根倒角最小角度变大，压气机总压比几乎

不变，但效率提高明显。在压气机质量流量为 0.37

kg/s 的典型工况下，叶根倒角最小角度每提高 15毅，效
率提高约 0.38%；而在 30毅增大到 45毅时，效率提高最

明显为 0.99%。

（2）虽然叶根倒角最小角度对叶根附近的速度、

通道内的流线、逆流区、通道涡、轮毂极限流线等的影

响很大，但由于其对压气机叶片流场的影响范围有

限，并且所影响的均为压气机通道流动的低速区，因

此，叶根倒角最小角度对主叶片及分流叶片表面的静

压分布影响不大，故压气机总压比几乎不变。

（3）叶根倒角最小角度的变大使压气机效率提高

的原因，一方面由于通道涡的削弱减小了损失；另一

方面分流叶片根部附近低速区的减小、流线弯曲程度

降低，提高了根部附近的流通能力，减少了横向流动，

从而减小了二次流的损失。另外，叶根倒角最小角度

变大降低了叶片出口处气体的不均匀性，从而减小了

损失。

（4）由于叶根倒角的存在降低了应力集中，权衡

结构工艺要求和压气机的角区效应对压气机气动性

能的影响，最小角度不应太小或太大。建议最小角度

的取值为 45毅左右。

图 13 沿叶高方向的出气角

20

40

60

80

30毅
45毅
60毅
75毅
90毅

Non-dimensional span
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

（a）主叶片 （b）分流叶片
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