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摘要：为了研究分流叶片轮缘进口角的变化对离心压气机级性能的影响，以某小型模型级离心压气机为研究对象，利用数值

仿真软件对流场进行了全 3 维模拟，重点分析其内部流场结构的变化。数值仿真结果表明：分流叶片轮缘进口角对离心压气机性能

影响明显，其角度的增加使离心压气机的压比和效率提高，但会缩小离心压气机的稳定工作范围。
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Numerical Simulation of Effect of Splitter Blade Tip Inlet Angle on Performance of Centrifugal Compressor
WANG Hai-peng袁 WANG Cong袁 CHANG Guo-qiang袁 XU Xia

渊Nanjing Research Institute on Simulation Technique袁 Nanjing 210016袁 China)

Abstract: To study the effect of splitter blade tip inlet angle changes on performance of centrifugal compressor, full 3D simulation of
the flow field of a small model centrifugal compressor was made using numerical simulation software, the changes of its inner flow field
structure were mainly analyzed. The results show that the splitter blade tip inlet angle has a great influence on performance of centrifugal
compressor袁the pressure ratio and efficiency of the centrifugal compressor improve with the angle increase, however袁the stable operating
range of the centrifugal compressor reduces.
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0 引言

离心压气机具有单级压比高、工作范围广、零部件

较少等优点，在微小型涡喷发动机中被广泛使用[1-3]。在

高性能离心压气机中叶轮大多采用分流叶片设计，大

量研究表明，采用分流叶片可以保证离心压气机拥有

高的气动稳定性，同时降低叶轮进口阻塞，提升压气

机部件性能。对于分流叶片设计，国内外均进行了大

量研究[4-7]。Hiroyuki M.等[8]对带分流叶片的闭式和半

开式离心叶轮进行试验测量，并与无分流叶片的闭式

和半开式离心叶轮进行比较，发现分流叶片可以减弱

上游的二次流现象，进而改善通道内流动；刘瑞韬等[9]

通过对加分流叶片的半开式离心叶轮进行全 3 维数

值模拟，重点研究分流叶片周向及轴向位置变化对离

心叶轮性能的影响，发现分流叶片选取为主叶片长度

的 3/5~4/5，并且分流叶片偏向主叶片压力面一侧可

以有效提升离心叶轮的性能；谢蓉等[10]利用 3 维仿真

软件，针对某高压比、高转速离心压气机的半开式叶

轮分流叶片周向位置分布进行 3 维仿真研究，发现固

定分流分离叶片进口，将出口位置偏向主叶片压力面

侧，可以有效改善叶轮内部流动，提升叶轮性能。

上述研究主要针对分流叶片的长度选取及周向

位置对离心叶轮的影响，而分流叶片角度分布及其对

离心压气机级性能的影响却很少提及。

基于上述研究，本文利用 3 维商用 CFD 软件对

某小型模型级离心压气机进行仿真分析，在固定分流

叶片周向位置的前提下，重点研究叶轮分流叶片轮缘

进口角的变化对离心压气机级性能的影响。
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1 研究对象

本文数值模拟的研究

对象为某模型级高压比小

型离心压气机，该离心压

气机由离心叶轮（主叶片

数 9+ 分流叶片数 9）、无

叶段、径向扩压器、90毅转
弯段及轴向扩压器等部件

组成，如图 1 所示。

离心叶轮分流叶片处

于 2 个主叶片中间，将主

叶片流道划分为 2 个通

道，分流叶片长度选取为

主叶片长度的 4/5。为便于

分析，将主叶片压力面与

分流叶片吸力面中间通道

定义为通道 1，将主叶片

吸力面与分流叶片压力面

中间通道定义为通道 2，

通道结构如图 2 所示。其中“0”为与主叶片相同截面

叶片角度，其余值为相对“0”位置角度的偏差值，与旋

转方向一致定义为正。

本文设计 5 种不同分流叶片轮缘进口角方案进行

对比分析，取值见表1，叶片采用相同积叠方式成型。

2 数值方法

应用商用软件 CFX 进行 3 维仿真计算，采用有

限体积法进行空间数值离散，结合 k-e 双方程湍流模

型对控制方程 3 维雷诺平均 N-S 方程进行求解，配

合全隐式多网格耦合求解提升计算速度和收敛性。

通过对经典 Krain[11]叶型的全 3 维仿真来校核计

算网格和方法的可靠性，单转子通道计算网格总量约

25 万，在固体壁面和叶顶间隙位置网格局部加密，保

证近壁面第 1 个网格点上 y+<10。相同转速下压气机

特性对比如图 3 所示。从图中可见，仿真获得的堵塞

流量比试验值偏高 6.3%，与文献[12]中给出的偏差相

吻合。相比试验结果，仿真得到的流量区间偏小，压比

和效率趋势与试验结果一致性良好。这一结果表明本

文所采用的计算方法可靠，计算网格量选取合理。后

续计算将采用相同量级计算网格。

本文研究的小型离

心压气机的单通道如图 4

所示。其网格划分情况如

下：离心叶轮网格数总量

约 24 万，径向扩压器网

格总量约 27 万，轴向扩

压器网格总量约 10 万，

总网格量约为 60 万，所有计算均采用相同网格拓扑

结构和网格总量。

边界条件给定：进口给定总温、总压及气流角，出

口给定平均静压，固体壁面采用绝热、无滑移边界条

件，转、静子交界面采用掺混面方法。通过逐渐增加出

口背压逼近失速边界（即随着计算步数的增加，流量、

效率等性能参数不断降低），选取最后 1 个稳定收敛

解作为数值近失速边界。

3 计算结果与分析

3.1 不同分流叶片轮缘进口角对离心压气机级性能

影响

5 种方案离心压气机特性曲线和综合裕度如图

5、6 所示。图中实竖线标示的位置为设计流量点，虚

图 1 离心压气机 3维模型

图 2 离心叶轮叶片通道

方案编号

叶片角 /（毅）
偏差角 /（毅）

Ⅰ

35

-10

Ⅱ

40

-5

Ⅲ

45

0

Ⅳ

50

5

Ⅵ

55

10

表 1 5 种分流叶片轮缘进口角配置方案

（a）效率 - 相对流量特性 （b）压比 - 相对流量特性

图 3 不同方案下压气机特性

图 4 离心压气机单通道网格

通道 1 通道 2

10

50-5

-10

93

88

83

78
1.00.90.80.7

相对流量

试验数据

数值仿真

5.0

4.6

4.2

3.8

3.4

3.0
1.00.90.80.7

相对流量

试验数据

数值仿真

（a）效率 - 相对流量特性 （b）压比 - 相对流量特性

图 5 不同方案下压气机特性

77

73

69

65
1.000.950.900.85

相对流量

12
茁=35毅
茁=40毅
茁=45毅
茁=50毅
茁=55毅

5.2

4.8

4.4

4.0
1.000.950.900.85

相对流量

12茁=35毅
茁=40毅
茁=45毅
茁=50毅
茁=55毅

22
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竖线标示的位置为 茁=50毅
方案的近失速点。从图中

可见，分流叶片轮缘进口

角对离心压气机性能影响

明显，随着轮缘进口角的

增加，离心压气机整级特

性曲线由平缓向陡峭发

展；在设计流量点附近，效

率、压比逐渐增加，但增加幅值不断减小；工作流量区

间不断缩小，离心压气机综合裕度减小，随着角度进

一步增加，裕度减小速度减缓。

3.2 设计点流场分析

不同方案设计流量点转子效率及扩压器（径向扩

压器 + 轴向扩压器）的总压损失系数见表 2。总压损

失系数定义为

LP

*
= PT3-PT7

PT3-P3
（1）

式中：P3 为扩压器进口静压；PT3 为扩压器进口总压；

PT7 为扩压器出口总压。

从表中可见，随着分流叶片轮缘进口角的不断增

加，叶轮效率不断提高，扩压器总压损失降低，离心压

气机整级性能得到提升，这一结果与图 5 的离心压气

机特性变化趋势一致。

叶轮 90%叶高处叶栅通道内相对马赫数分布如

图 7 所示。从图中可见，分流叶片前端主叶片通道内

流动基本一致；2 个通道出口处均存在明显的低速

区，且通道 1 中的低速区区域明显较大；随着分流叶

片轮缘进口叶片角的增加，通道 1 进口激波强度明显

减弱，激波后附面层分离得到控制，低速区减小。

为进一步探究叶栅通道内低速区的流动机理，对

比分析叶轮轮缘流线分布，如图 8 所示。从图中可见，

分流叶片前端主叶片流道内流线分布基本一致，无明

显分离；分流叶片将主叶片的流线分割向 2 个通道发

展，通道 1 中由主叶片、分流叶片叶尖间隙二次泄漏

流与叶尖主流的卷吸掺混形成的叶尖低速涡结构明

显；随着分流叶片轮缘进口角的增加，分流叶片进口

攻角逐渐减小，前缘加速能力减弱，减小了主流与叶

尖间隙二次泄漏流的掺混，进而削弱了低速涡强度。

对比分析图 7、8 可知，激波引起的附面层分离与

叶尖低速涡直接影响通道低速区的发展，且随着分流

叶片轮缘进口角的增加，其强度逐渐削弱，叶轮性能

提升。

叶轮与扩压器交界面处绝对马赫数沿径向分布

如图 9 所示。从图中可见，

分流叶片轮缘进口角的变

化对叶轮出口 50%以下叶

高的马赫数分布影响较

小；在 50%叶高以上区域

随着角度增加，转子出口

气流均匀性得到一定的改

方案

茁=40°

茁=45°

茁=50°

叶轮压比（总 - 总）

6.13

6.22

6.3

叶轮效率 /%

87.77

88.34

88.94

扩压器总压损失

0.415

0.405

0.394

表 2 不同方案设计流量点叶轮与扩压器性能对比

（a）茁=40毅

（b）茁=45毅

（c）茁=50毅
图 7 不同方案叶轮 90%叶

高处相对马赫数分布

（a）茁=40毅

（b）茁=45毅

（c）茁=50毅
图 8 不同方案叶轮叶尖

流线分布

图 9 叶轮与扩压器交界面

处绝对马赫数分布

图 6 不同方案下压气机

综合裕度

20

15

10

5

偏差角
5550454035

1.15

0.95

0.75

茁=40毅
茁=45毅
茁=50毅

1.00.50
相对叶高

Mach number
1.65
1.47
1.28
1.10
0.92
0.73
0.55
0.37
0.18
0

Velocity/（ms-1）

620

465

310

155

0

Mach number
1.65
1.47
1.28
1.10
0.92
0.73
0.55
0.37
0.18
0

Velocity/（ms-1）
620

465

310

155

0

Mach number
1.65
1.47
1.28
1.10
0.92
0.73
0.55
0.37
0.18
0

Velocity/（ms-1）
620

465

310

155

0
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善，降低了气流掺混损失。对比表 2 中扩压器总压损

失变化可知，叶轮出口流场均匀性的改善有助于提升

叶轮与扩压器的匹配，降低扩压器总压损失。

3.3 近失速点流场分析

对比分析 茁=40毅、茁=45毅、茁=50毅等方案的近失速点

流场，研究离心压气机稳定工作范围缩小的原因。

3 套方案压气机单转子特性曲线如图 10 所示。从

图中可见，单转子特性与离心压气机整级性能相比，其

压比、效率变化趋势一致；单转子工作流量区间较宽，

并且无明显的变化规律。因此，离心压气机稳定工作范

围缩小的决定因素可能在于扩压器的提前失速。

不同方案近失速点叶轮与扩压器性能对比结果

见表 3。从表中可见，随着分流叶片轮缘进口角的增

加，离心叶轮的性能有所改善，但其扩压器总压损失

呈递增趋势。

文献[13-14]指出，对于高负荷离心压气机，径向扩

压器很大程度上决定整级

的稳定工作范围。Came[15]和

Kenny [16]等对扩压器的失

稳研究表明，扩压器失稳

是由于半无叶区流动分离

造成的。

近失速点径向扩压器

90%叶高马赫数分布及静

压等值线如图 11 所示。从

图中可见，随着分流叶片

轮缘进口角的增加，扩压器半无叶区静压等值线加

密，表明该区域逆压梯度增加，扩压器半无叶段后流

动分离加剧，低速区向通道延伸。

综上所述，随着分流叶片轮缘进口角的增加，离

心压气机工作范围缩小，其主要原因为：离心叶轮性

能的提升造成扩压器内部的逆压梯度增大，引起扩压

器分离加剧，随着背压进一步提升，扩压器提前失速，

导致整级综合裕度减小。

4 结论
本文以某小型模型级离心压气机为研究对象，重

点研究分流叶片轮缘进口角对级性能的影响，得出以

下结论：

（1）分流叶片轮缘进口角对离心压气机级性能影

响明显：随着角度的增加，在设计流量下离心压气机

压比和效率逐渐增加，但增加幅值不断减小，综合裕

度逐渐减小。

（2）设计流量点性能的提升，一方面得益于叶轮

轮缘分流叶片流道激波及低速涡的削弱；另一方面是

由于叶轮出口均匀性增加，改善了扩压器进口条件，

降低了扩压器的内部损失。

（3）离心叶轮性能的提升，使近失速点径向扩压

器内部逆压梯度增加、半无叶区分离加剧，扩压器提

前失稳，进而减小了离心压气机稳定工作范围。
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