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摘　要：为使高精密数控铣床的主轴转速达到１６００００ｒ／ｍｉｎ，刀头切削力矩小于０００５Ｎ·ｍ，针对驱动摆角铣
头主轴的透平式气马达叶栅进行了气动力计算和平面造型设计，利用Ｆｌｕｅｎｔ软件对其气动特性进行了数值模
拟，并与理论计算对比验证模拟的正确性．研究叶栅气动特性随进气角、叶片数和叶高变化的规律，获得了使叶
栅气动性能最佳的参数组合，即进气角为２１°，叶片数为３６，叶片高度为３５ｍｍ时，叶栅的气动性能最佳．
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　　目前，国际上高精度数控机床回转轴多采用电
机驱动，最高转速为１００００～２００００ｒ／ｍｉｎ［１－３］，而采
用透平驱动，主轴转速可达１０００００～１６００００ｒ／ｍｉｎ．
因此，透平式气马达作为超高速主轴的驱动装置

正在被广泛研究和应用．摆角铣头作为数控铣头
的一种，是用于制造小型精密复杂零件的高精密

数控铣床的关键部件，其研制的难点在于主轴转

速极高，往往在１５００００ｒ／ｍｉｎ以上．
本文针对驱动其主轴的透平式气马达叶栅的

造型设计和数值模拟进行了研究，对叶片进行变

参数设计，得到了不同参数对其气动性能的影响

规律，并获得了使叶栅气动性能最佳的参数组合．

１　平面叶栅的造型设计
摆角铣头技术要求为：转速 １６００００ｒ／ｍｉｎ，

刀头切削力矩小于０００５Ｎ·ｍ，气马达喷嘴数为
３，压力气体初始压强 ｐ０ ＝０５ＭＰａ，环境压强
ｐ１ ＝０１ＭＰａ，环境温度Ｔ＝２９３Ｋ．

文中采用直接绘制叶背和叶盆型线造型法来

进行平面叶栅造型．设计时，假设气体在叶片流道
中的流动是轴对称的，流动过程为绝热状态，且假

定流动是定常的．
１１　平面叶栅的气动力计算
１１．１　进出口速度计算

叶片气动力计算是针对平面叶栅进行的，即

将环形叶栅展布在一平面上得到的模型，其结构



与速度三角形如图１所示．
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图１　平面叶栅与速度三角形示意图

　　图１中ｕ是叶片作周向运动的圆周速度，ｃ１
和ｃ２是叶栅进、出口气流的绝对速度，其方向角
用α１和α２表示，ｗ１和ｗ２是叶栅进、出口气流相对

于旋转叶片的速度，其方向角用 β１和 β２表示，α
－
２

和β－２分别是α２和β２的补角．
根据摆角铣头的实际结构，取叶片中径 ｄ＝

４４５ｍｍ，叶轮以ｎ＝１６００００ｒ／ｍｉｎ的转速旋转，
则叶片中径ｄ处的圆周速度：

ｕ＝πｄｎ／６０＝３７２８０２ｍ／ｓ．
　　喷嘴出口气体等熵速度：

ｃ１ｓ＝
２ｋ
ｋ－１ＲＴ０ １－

ｐ１
ｐ( )
０

ｋ－１

[ ]ｋ ＋ｃ
槡

０ ＝４７１３７６ｍ／ｓ．

式中：ｋ为绝热系数，对于空气，ｋ取１４０；Ｒ为气
体常数，对于空气，Ｒ取２８７０４Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）．

定义喷嘴速度系数φ：
φ＝ｃ１／ｃ１ｓ．

φ的数值主要取决于喷嘴的形状和加工情况，一
般在０９５～０９８．由于本设计喷嘴尺寸很小，故
取下限值，则喷嘴出口气流实际速度

ｃ１ ＝φｃ１ｓ＝４４７８０７ｍ／ｓ．
通常情况下，在动力涡轮设计中，叶栅进气角

α１值在２２°～２５°
［４］，由于本设计转速较高，取α１＝

２０°～２５°进行计算．以进气角α１＝２０°为例，对平
面叶栅进行速度矢量计算，由进口速度三角形可求

得β１ ＝７２６０°，ｗ１ ＝１６０５ｍ／ｓ．取β
－
２ ＝６９°，可得

出口速度三角形（如图２所示），进而求得出气口绝
对速度ｃ２ ＝３４８６ｍ／ｓ，方向角α２ ＝２４１０°．
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图２　α１ ＝２０°时速度矢量图

１１２　流量计算
根据动量矩定律可知，作用于物体上的外力

对于某转动轴的力矩等于物体对于该轴动量矩的

变化率，即

Ｍ′ｚ＝ｄＫｚ／ｄｔ＝Ｇ（ｃ２ｕ－ｃ１ｕ）ｒ．
式中：Ｍ′ｚ为作用于气流上的力对于转动轴ｚ的力矩
（Ｎ·ｍ）；Ｋｚ为外力对于ｚ轴的动量矩（ｋｇ·ｍ

２／ｓ）；
Ｇ为气体流量（ｋｇ／ｓ）；ｃ１ｕ为速度ｃ１的轴向分速度
（ｍ／ｓ）；ｃ２ｕ为速度ｃ２的轴向分速度（ｍ／ｓ）．

根据牛顿第三定律，气体推动叶片的作用力

在数值上等于叶片对气体的反作用力，则有

Ｍ′ｚ＝－Ｍｚ．
　　Ｍｚ为所设计的切削力矩与主轴摩擦阻力矩之
和，通过计算可知主轴摩擦阻力矩与所设计的切削

力矩相比很小，故计算中取Ｍｚ＝０００５Ｎ·ｍ，当
进气角α１ ＝２０°时，理论上需要的气体流量为
Ｇ＝Ｍｚ／（（ｃ２ｕ－ｃ１ｕ）ｒ）＝２１７６×１０

－３ｋｇ／ｓ．
１１３　叶片高度计算

通常情况下，透平式气马达为部分进气，即喷

嘴不是均布在整个圆周上，而只存在于特定的弧

段．此时，叶片高度ｌ由下式确定：

ｅｌ＝ Ｇ
μπｄρ２ｓｗ２ｓｓｉｎβ２

． （１）

式中：ｅ为部分进气率，取３／４０＝００７５；μ为流量系
数，取１０；ρ２ｓ为出口等熵密度，取１３８ｋｇ／ｍ

３．
将α１ ＝２０°时各项参数代入式（１），得 ｌ＝

２９ｍｍ，α１ ＝２５°时，ｌ＝３５ｍｍ．
１２　气马达的叶型设计

采用直接绘制叶背和叶盆型线造型法［５－７］对

气马达叶型进行设计，则叶型、叶栅几何参数如图

３所示．取几何入口角β１ｇ＝β１（β１由速度三角形

求得，值为７２６°）；几何出口角 β２ｇ ＝β
－
２（对于冲

动式叶栅，β－２＝β１－３°～５°，即６９°）；安装角γ＝
（β１＋β２）／２，即９１１７°；叶栅宽度Ｂ＝５ｍｍ；弦长
ｂ＝Ｂｓｉｎγ；叶片数 ｚ＝４０；进口圆半径 ｒ１ ＝
０３ｍｍ；出口圆半径ｒ２ ＝０６ｍｍ．
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图３　叶型、叶栅几何参数示意图

　　根据以上结构参数绘制的平面叶栅型线如
图４．
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图４　α１ ＝２０°，ｚ＝４０的平面叶栅型线

２　叶栅气动特性数值模拟
２１　有限元模型的建立

本节依次对不同进气角（叶片几何入口角）、

叶片数（栅距）和叶片高度参数组合的叶栅气动

性能进行数值模拟．从中找出上述各参数变化时
对摆角铣头性能的影响规律．

图５和图６分别是流道区域的实体模型和有
限体积模型．
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图５　流道区域实体模型

图６　流道区域的有限体积模型

　　计算时采用三维双精度耦合隐式求解器，Ｒｅ
ａｌｉｚａｂｌｅκ－ε双方程模型．工作介质为空气，动力
粘性为１８５×１０－５Ｐａ·ｓ．

边界条件：入口边界类型选择压力进口，马赫数

Ｍａ＝１２９，总压ｐｔ＝２７３４００Ｐａ，静压ｐｓ＝１０００００
Ｐａ，出口边界类型选择压力远场，根据实际情况，文
中出流静压为１０００００Ｐａ，温度为２９７Ｋ，出流方向矢
量为（０，０，１）［８－１０］．

为了检验数值模拟的正确性，首先对气流进气

角α１ ＝２０°（几何进气角β１ｇ＝７２６０°），叶片数ｚ＝
４０，叶片高度 ｌ＝３５ｍｍ，叶片顶部间隙 δ＝０２
ｍｍ的参数组合情况进行模拟．查看ＦＬＵＥＮＴ报告
得知其进口流量为２０６４×１０－３ｋｇ／ｓ，与上文理论
计算结果仅差１１２×１０－４ｋｇ／ｓ，即５１５％，这说明
本文所建立的ＦＬＵＥＮＴ模型是正确的．
２２　进气角特性

叶栅的进气角对叶栅的流通能力、叶片表面

气体压力的分布和附面层损失有重要影响．一般
而言，随着叶栅的进气角增大，叶栅的流通能力增

强，流量增加，但损失也会随之增大；叶栅进气角

的变化势必影响叶片表面压力的分布，从而影响

扩压区的位置和作用情况；叶栅的进气角还会影

响附面层的生成和分离，影响附面层的厚度，从而

对叶片表面的附面层损失产生影响．
图７是叶栅进气角为 α１ ＝２０°、２１°、２２°、

２３°，而其他参数固定时（ｚ＝４０，ｌ＝３５ｍｍ，δ＝
０２ｍｍ），获得的叶栅气动性能数值模拟云图．
α１ ＝２０°时吸力面入口段存在一个明显的扩压
区，损失较大；α１＝２３°时吸力面入口段也存在较
大的扩压区，出口段扩压区明显前移，由此产生的

损失也较大．相比较而言，α１＝２１°和α１＝２２°时
吸力面压力曲线分布较合理，入口段未出现明显

的扩压区．

（ａ）α１ ＝２０°　　　　　　　 （ｂ）α１ ＝２１°　　　　　　　（ｃ）α１ ＝２２°　　　　　　　 （ｄ）α１ ＝２３°

图７　不同进气角情况下吸力面总压的模拟云图

　　图８是叶栅流道中面上的流线轨迹图，从图
中可以看出，随着进气角的增加，叶片吸力面上的

附面层先变薄而后增厚；而压力面上的附面层则

逐渐变厚，损失逐渐增加．对比α１ ＝２０°至α１ ＝

２３°流线轨迹图可知，α１＝２１°时附面层引起的损
失（粘性损失）最小．
　　根据 ＦＬＵＥＮＴ报告，不同进气角情况下叶栅
流道区域的流量、对旋转轴的合力矩和比功的变
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化情况如表１所示．
由表１可以看出，随着进气角的增大，叶栅的

流量逐渐缓慢增大，而对旋转轴的力矩和比功则

先增大而后下降，在α１ ＝２１°时出现最大值．

（ａ）α１ ＝２０°　　　　　　　　　　　　（ｂ）α１ ＝２１°　　　　　　　　　　（ｃ）α１ ＝２３°

图８不同进气角情况下流道区域中面流线图
表１　不同进气角情况下叶栅气动参数

α１／（°） Ｇ／（ｇ·ｓ－１） Ｍｚ／（ｍＮ·ｍ）ｈｒ／（ｋＪ·ｋｇ－１）

２０ ２．０６ ０００６７５ ５４９０

２１ ２．１０ ７．８６ ６２７１

２２ ２．２９ ６．６９ ４８９５

２３ ２．３４ ５．２２ ３７３８

２４ ２．４５ ５．１３ ３５０８

２５ ２．５６ ５．０５ ３３０５

　　综上，在其他参数固定情况下，进气角 α１ ＝
２１°时的叶栅气动性能最佳，因此在本文以下的
分析中，取α１ ＝２１°．
２３　变叶片数特性

叶片数的改变会带来叶栅相对栅距（叶片稠

度）的改变，过小的相对栅距会产生较大的摩擦

损失和激波损失；过大的相对栅距会使压力面和

吸力面的压力差增大．叶型表面上的最低压力随
着相对栅距的增大而降低，吸力面上的最低压力

点会逆气流方向移动，引起扩压区增大，从而加大

了流动损失；此外，附面层也随着叶片相对栅距的

增大而增厚，甚至发生分离，产生涡流损失．本文
根据文献介绍的最佳栅距区间，分别取其最大值、

中值和最小值，对应的叶片数分别为３２、３６、４０．
取上文分析得出的最佳进气角 α１ ＝２１°，固

定其他参数（ｌ＝３５ｍｍ，δ＝０２ｍｍ），研究叶
片数（相对栅距）对叶片表面压力分布以及叶栅

气动性能的影响并选择最佳叶片数目．
不同叶片数情况下吸力面压力等值线如图９

所示：ｚ＝３２情况下的叶片吸力面压力分布最为合
理，入口段基本不存在扩压区，出口段扩压区位置

比较靠后，从而由扩压区的作用引起的损失也较

小；ｚ＝３６情况下的叶片入口段吸力面扩压区较
大，但出口段基本不存在扩压区；而ｚ＝４０情况下
的叶片在入口段存在一个较严重的扩压区，出口段

的扩压区也较大，故损失也是三者中最高的．

（ａ）ｚ＝３２　　　　　　　　　　　　（ｂ）ｚ＝３６　　　　　　　　　　　　　　（ｃ）ｚ＝４０

图９　不同叶片数情况下吸力面总压

　　根据 ＦＬＵＥＮＴ报告结果，不同叶片数情况下
叶栅流道区域的流量、对旋转轴的力矩和比功的

变化情况如表２所示．
表２　不同叶片数情况下叶栅气动参数

ｚ Ｇ／（ｇ·ｓ－１） Ｍｚ／（ｍＮ·ｍ）ｈｒ／（ｋＪ·ｋｇ－１）

３２ ２．７６ ９．７０ ５８８９

３６ ２．３１ ９．６７ ７０１４

４０ ２．１０ ７．８６ ６２７１

　　由表２可知：虽然ｚ＝３２时叶栅对旋转轴的
力矩最大，但因为其栅距较大，因而叶栅通道流量

也较大，比功反而是最小的；ｚ＝３６时叶栅对旋
转轴的力矩和 ｚ＝３２时相差不大，但流量却比
ｚ＝３２时小很多，因而其比功最大；ｚ＝４０时的

叶栅的损失较大．
综上所述，在其他参数固定情况下，叶片数

ｚ＝３６时叶栅的气动性能最佳．本文以下的分析
中皆取ｚ＝３６．
２４　变叶高特性

通常情况下，气体经过叶栅流道时，在叶片端

部会产生自叶片压力面向吸力面的横向流动，即

二次流，端部附近的主流里也会有一部分气流由

吸力面向压力面流动以补偿气体的横向流动，这

就会造成气道上下端壁附近两个方向相反的旋涡

区，从而产生可观的能量损失．叶片高度对上述的
损失具有决定性影响．对 α１ ＝２１°，ｚ＝３６，δ＝
０２０ｍｍ时不同叶高（ｌ＝３～４ｍｍ）情况下叶栅
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的气动性能进行数值模拟．
图１０是不同叶高情况下轮毂面上的流线图，从

图中可以看出，虽然轮毂面未出现横向流动，但吸力

面附近出现旋涡，随着叶片高度的增大，附面层厚度

逐渐变薄，旋涡也逐渐变小甚至消失，因此流动损失

也逐渐减小；但随着叶片高度继续增大，叶片高度方

向压力梯度变大，又会使轮毂面和吸力面交汇的地

方重新产生旋涡，从而使流动损失增加．

（ａ）ｌ＝３００ｍｍ　　　　　　　　　（ｂ）ｌ＝３５０ｍｍ　　　　 　　　　（ｃ）ｌ＝４００ｍｍ
图１０　不同叶高情况下轮毂面流线图

　　根据 ＦＬＵＥＮＴ报告结果，不同叶高情况下叶
栅流道区域的流量、对旋转轴的力矩和比功的变

化情况如表３所示．
表３　不同叶高情况下叶栅气动参数

ｌ／ｍｍ Ｇ／（ｇ·ｓ－１） Ｍｚ／（ｍＮ·ｍ）ｈｒ／（ｋＪ·ｋｇ－１）

３００ ２．０３ ６．９６ ５７４５

３２５ ２．１７ ７．８２ ６０３８

３５０ ２．３１ ９．６７ ７０１４

３７５ ２．５６ １０．３１ ６７４８

４００ ２．７５ １０．７４ ６５４４

　　由表３可知：随着叶片高度增大，叶栅对轴
的旋转力矩和通过叶栅流道的气体流量也随之增

大，并且当ｌ＝３５０ｍｍ时，叶栅的比功最高．
综上所述，在其他参数固定的情况下，叶片高

度ｌ＝３５０ｍｍ时，叶栅的气动性能最佳．

３　结　论
１）设计的叶栅气动性能良好，所建的模型经

数值模拟得出的叶栅流道流量和理论计算的结果

基本吻合，二者相差很小，为５１５％．
２）随着进气角的增大（从 ２０°到 ２５°），叶栅

的流量缓慢增大，而对旋转轴的力矩和比功则先

增大而后下降．
３）在最佳栅距范围内，叶片数可选３２、３６和

４０．叶片数越少，其吸力面上压力曲线分布越合
理，叶栅对旋转轴的力矩也越大，但因其栅距较

大，通道流量较大，比功反而较小；叶片数过多则

存在严重的扩压区，损失较大．
４）随着叶片高度的增大，附面层厚度逐渐变

薄，吸力面附近的漩涡也逐渐变小甚至消失，但随

着叶片高度继续增大，叶片高度方向压力梯度变

大，又会使轮毂面和吸力面交汇的地方重新产生

旋涡，从而使流动损失增加．
５）在进气角α１＝２１°，叶片数ｚ＝３６，叶片高

度ｌ＝３５ｍｍ时，叶栅的气动性能最佳．
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