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高负荷小型压气机大弯角串列静子特性

魏　巍，刘　波，曹志远，王　雷
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：针对某小型压气机高负荷轴流级大弯角静子，采用串列叶片技术进行了改型设计．串列静子三

维造型引入适度正弯以获得前后叶片的最佳相对位置．通过全三维定常数值模拟得到了原型与串列改型在

设计转速下不同工况点的气动性能．结果表明：串列改型静子削弱了原型静子尖部流动分离，级等熵效率提

高近３．５％，串列前叶几乎承担了全工况内绝大部分攻角变化，稳定裕度提升２％；改型后的静子可以更为均

匀地分配前后叶片的载荷，有利于叶片附面层流动的控制．
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　　现代高性能航空发动机要求压缩系统具有高
压比、高效率、高稳定裕度和更少的级数，这就要
求不断提高压气机的负荷，增大转子的叶尖速度，
采用更低的展弦比［１］等．对于小型压气机而言，这
将加大间隙、公差、雷诺数以及端壁附面层的影

响［２］；不断提高转子的负荷也将使静子的设计难
度增加，其中之一即是在静子根部高临界来流马
赫数以及端壁附近更大的气流折转角时叶型的设

计问题．因此，高负荷大弯角静子的设计与研究对
于高性能压气机的发展具有重要意义．
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串列叶片是一种常见的高负荷叶片，具有气
流折转角大、总压损失小、工作范围宽等优点［３］．
它主要是通过前后叶片之间的缝隙作用，使附面
层在后排叶片上重新发展，能够允许更大的叶片
载荷，而不会引入更高的流动损失．因此串列叶片
常被作为一种解决高负荷大弯角叶型设计的有效

方法．
国外对串列静子的研究主要起始于２０世纪

６０年代，Ｒａｉｌｌｙ等人［４］，Ｈｏｐｗｏｏｄ［５］分别在低速
和高速风洞中对串列叶片的叶型弯角、相对位置
进行了研究；７０年代在美国国家航空航天局
（ＮＡＳＡ）的支持下普惠（ＰＷ）公司对串列叶型在
静子［６］和转子［７］中的应用进行了很多试验研究，
也开发过二维不可压势流程序［８］对串列叶型参数

的影响进行细致数值探索．后续 Ｗｕ，Ｓａｈａ和Ｒｏｙ
等人［９－１１］用双圆弧叶型、可控扩散叶型在亚声速
叶栅上做了大量的基础研究工作，并取得了一定
的成果．吴国钏［３］在众多研究者的成果基础上对
串列叶型的二维设计方法、影响因素等作了详尽
的归纳和分析．
近年来，Ｈｏｅｇｅｒ等人［１２］，Ｍüｌｌｅｒ等人［１３］，ＬＩ

等人［１４］分别对高临界马赫数（Ｍａ＝０．８９）及超声
速（Ｍａ＝１．２５）来流下大弯角串列静子叶型的特
点进行了探索研究．众多研究结果表明串列叶片
对于控制附面层分离具有较好的效果．然而，尽管
对串列叶栅的研究已经很多，但二维叶栅的试验
和计算结果，并没有考虑高负荷压气机中内部流
动的复杂性，也更难以直接应用端壁附近的流动．
因此，串列叶片需要在三维环境中检验其性能；对
于小型跨声速高负荷级，由于其自身的低雷诺数、
厚端壁附面层等因素的影响，串列静子的应用需
要进一步的认识．
本文以某小型涡轴发动机轴流部分为研究载

体，对轴流级大弯角静子叶片进行了串列改型设
计，在削弱原始静子叶片吸力面分离的同时，进一
步认识串列静子流动特性，对于高负荷级低展弦
比串列静子的设计具有一定参考意义．

１　串列静子设计

１．１　跨声速级参数

本文小型轴流压气机来源于某型涡轴发动机

轴流部分，转子采用小展弦比设计，对应级负荷系
数为０．５２８．图１为本文压气机转子与几个典型
压气机转子［２］设计点时叶尖速度与多变效率的关

联对比（图中１ｆｔ＝０．３０４８ｍ），本文转子在较高的

级负荷下保持了高效率的工作．

图１　转子叶尖转速与多变效率

Ｆｉｇ．１　Ｔｉｐ　ｓｐｅｅｄ　ａｎｄ　ｐｏｌｙｔｒｏｐｉｃ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ

表１为原型静子与串列改型静子的基本几何
参数．原型与改型后面均带有一排支板．串列改型
中子午流道保持不变．为降低静子尖部扩散因子，
改善静子根部气流与前排转子、后排支板的气流匹
配，分别对原始静子的弦长做了适度的调整．图２
即为原型与串列改型的子午视图对比．

表１　静子几何参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｓｔａｔｏｒ

参数
原始

静子

串列静子

前叶 后叶

叶片高度ｈ／ｍｍ　 ２４．７　 ２４．７　 ２４．７

中部弦长ｌ／ｍｍ　 ３６．６８　 １９．０　 ２０．９

中部安装角κ／（°） －２０．８２ －３２．８ －９．９２

展弦比τ ０．６７３　 １．２６　 １．１５

稠度σ

轮毂 ２．３２　 １．２１　 １．３３

机匣 １．６３　 ０．９１　 １．０２

图２　原型与串列改型的子午视图

Ｆｉｇ．２　Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ　ｆｌｏｗｐａｔｈｓ　ｏｆ　ｏｒｉｇｉｎａｌ　ａｎｄ

ｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄ　ｓｔａｇｅｓ
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１．２　串列静子设计

图３为串列叶型的几何结构示意图，几个相
关参数的定义如下：

φｆａ＝κ１１－κ１２

φｒａ＝κ２１－κ２２
Ｒｃ＝φｒａ／φｆａ
Ｏａ＝ΔＸ／ΔＸｆａ
Ｐｐ＝ｔ／Ｓ

其中κ为叶型的进出口几何角，ξ为叶型安装角，

ΔＸ为轴向距离，Ｓ为节距，下标ｆａ及ｒａ分别代
表前、后叶型．串列叶型的生成主要通过轴向重叠
度（Ｏａ）、节向比例（Ｐｐ）、弯度比（Ｒｃ）及弦长比

Ｌｒａ／Ｌｆａ等参数来确定．与 Ｈｏｅｇｅｒ等人［１２］的叶型
参数定义有所不同，本文轴向重叠度参考来流前
面叶片的轴向尺寸进行无量纲化，这有助于在保
持前面叶片几何不变的情况下研究后叶与前叶的

匹配关系．其余参数，如弯度比、弦长比及前叶弦
长等可以用来控制整体轴向弦长的尺度．本文的
串列截面叶型都保持相同的弦长比例；叶片的前
后载荷分布通过弯度比、安装角的调节来完成．

图３　串列叶型几何结构示意图

Ｆｉｇ．３　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔａｎｄｅｍ　ａｉｒｆｏｉｌｓ

改型设计中，针对静子上游不同来流马赫数
采用不同的叶型．静子叶型的构成主要有两种：一
种为吸、压力面均为两段圆弧构成的４段圆弧叶
型，应用于静子根部高亚声速、大折转角工况；另
一种叶型的中弧线采用两段圆弧，厚度分布采用
双三次标准厚度分布［１５］，是应用于亚声速、大弯
角条件下静子中部至尖部的叶型．两种叶型中弧
线挠度及最大厚度位置可调．叶型设计中考虑在
不同的工况下与转子出口气流速度及气流角的匹

配，采用不同的中弧线挠度位置及厚度分布规律，
并选择适当的Ｏａ，Ｐｐ 参数控制叶型相对位置，选
择弯度比Ｒｃ控制前后叶型的载荷分配比例，选择
弦长比控制叶型轴向长度及载荷分布，以使静子
的整体性能达到最优．
串列静子三维积迭中，为有效控制原型静子

叶片尖部分离，并调整最佳前、后叶相对位置，对
串列静子叶排进行了适度正弯处理．对于弯曲静
子叶片，由于叶片与气流的相互作用力沿径向的
分量不为０，可以控制径向的压力梯度，减小端壁
的负荷，降低二次流损失［１６］．图４给出了串列静
子前后叶片与原始静子叶片积迭线相对位置

（ＳＲＬ）的展向分布．本文采用的叶片正弯处理量
仍然较小，图中横坐标的数量级可以清楚地说明
串列静子对附面层的流动控制起主导作用．

图４　原型与改型静子积迭线分布

Ｆｉｇ．４　Ｓｔａｃｋｉｎｇ　ｌｉｎｅｓ　ｏｆ　ｏｒｉｇｉｎａｌ　ａｎｄ

ｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄ　ｓｔａｔｏｒｓ

２　数值计算方法

采用商业软件ＮＵＭＥＣＡ中的Ｅｕｒａｎｕｓ求解
器进行三维流场求解．计算采用Ｊａｍｅｓｏｎ有限体
积中心差分格式，结合低雷诺数Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ
（Ｓ－Ａ）湍流模型，对相对坐标系下的三维定常雷
诺时均Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程进行４阶Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔ－
ｔａ的时间推进求解．克朗数（ＣＦＬ）取为３．０，动静
子交界面采用周向守恒连接方式，保证动量、质
量、能量严格守恒．为提高计算效率，采用了多重
网格法、当地时间步长、隐式残差光顺等技术进行
流场加速收敛．
空间离散网格采用ＩＧＧ／Ａｕｔｏ　Ｇｒｉｄ模块生

成，Ｏ４Ｈ型网格．依据Ｓ－Ａ湍流模型的适用范围，
选择转子、静子和支板的第一层网格尺度分别为
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２×１０－６，２×１０－６，４×１０－６　ｍ．转子、静子叶片均
带间隙计算，间隙取值近似为叶展高度的１％．为
准确模拟间隙区域流动，间隙区沿径向分布１７个
节点；采用“蝶型网格”生成，以获得正交性良好的
网格．串列叶片三维网格由两个 Ｏ４Ｈ 型网格块
自动衔接而成，因此串列叶片的网格结点数一般
比单叶片的网格结点数多．图５给出了本文采用
的两种三维计算网格．

图５　三维计算网格

Ｆｉｇ．５　３－Ｄ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄｓ

计算边界条件为进口轴向进气，进口总温为

２８８．１５Ｋ，总压为１０１　３２５．０Ｐａ，动叶给定转速，计
算域出口给定平均静压；通过逐步提高出口背压
向失速点推进，数值发散前最后一个工况点对应
近失速工况．
本文对原型压气机进行了网格校检，选择了

１４０万、１７０万、２１０万网格来验证网格总数对该
压气机流场计算的影响．图６给出了计算域出口

图６　总压比沿展向分布

Ｆｉｇ．６　Ｓｐａｎ－ｗｉｓｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ

ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

在不同网格总数下总压比（π＊）沿展向的分布情
况．由图可知１７０万与２１０万网格下总压比沿展
向已经相差不大，在考虑计算耗时与流场精度的
前提下选择了１７０万网格作为本文的计算网格．
串列静子的网格数近似为９０万，故带串列静子的
整体网格数目约为２００万．

３　计算结果及分析

３．１　级总体性能分析

本文对原型压气机及串列改型后压气机进行

了设计转速下的全三维多工况数值模拟，图７给
出了设计转速下原型与改型的总压比、等熵效率
（η＊）随质量流量的变化．图中质量流量（ｍ）经原
型压气机堵塞质量流量（ｍｃｈｏｃｋ）无量纲化，图中标
号“Ａ”，“Ｂ”，“Ｃ”，“Ｄ”分别表示改型压气机堵塞
工况、设计工况、最高效率工况、近失速工况．具有
与原始压气机设计点相同背压的工况，本文认为
是串列改型后压气机的设计点．

图７　原型与改型的特性线

Ｆｉｇ．７　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｏｒｉｇｉｎａｌ　ａｎｄ

ｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄ　ｓｔａｇｅｓ

由图７可知，静子串列改型后的压气机无论
是总压比、等熵效率特性线，还是稳定工作范围，

都优于原型压气机．串列改型后，压气机质量流量
比原型稍许增加，堵塞工况点最大增加量为原型
的０．９％，显然原型静子的堵塞得到改善，质量流
量才会增加．由堵塞工况至最高效率点之间，总压
比比原型略有增加，质量流量增加量逐渐减小，而
该段等熵效率增加明显，因此，改型后整级的出口
总温是下降的，级负荷是降低的．在设计点，改型
等熵效率高出原型近３．５％，过低的等熵效率预
示着静子存在较大气流损失，而串列静子较好地
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控制了气流流动，并减小了损失．
静子改型后最高效率点至近失速点之间，改

型后的总压比、等熵效率优势逐渐减小并最终略
低于原型．对比整个特性曲线，静子改型后最高效
率点前移，但整体的稳定工作范围比原型更宽．由
综合稳定裕度（Ｍｓ）的定义知，改型后的压气机比
原型高２％．

Ｍｓ＝１．０－ π＊ｄｅｓｉｇｎ
π＊ｓｕｒｇ（ ）ｅ · ｍｓｕｒｇｅ

ｍｄｅｓｉｇ（ ）［ ］ｎ

　　图８、图９分别为改型静子特性线上标示工
况的前叶攻角及后叶攻角沿展向分布，所取数据
为周向质量平均的结果．由图可知，在整个工况范
围，前叶攻角变化巨大，最大攻角差别可达到

２５°，而后叶变化较小；全工况负荷的变化很大程
度上由前叶承担．尖部近机匣区域攻角较大，主要
原因是进口气流角已经低于－６０°，在保证尾缘吸
力面分离尽可能小的情况下选择了适度正攻角．
前叶与后叶之间的缝隙称为间隙流道（如图３），
由于间隙流道及前叶压力面对出口气流角的约

束，后叶攻角没有发生太大变化，这有利于串列静
子在设计转速下非设计点性能的改善，因而在最
高效率点前移的情况下还能够保持高稳定裕度．

３．２　静子流场分析

图１０给出了设计点时原型与串列改型总压
比（π＊）、等熵效率（η＊）、出口气流角（α２）沿叶高
的展向分布，图中气动参数数据均为周向质量平
均的结果，Ｏｒｉｇｉｎａｌ，Ｔａｎｄｅｍ 分别表示原型和串
列改型．由图可知，总压比沿整个叶展具有不同程
度的提高，范围大致为０～０．０７；同一叶展下等熵
效率提高０％～４％；８０％叶展以下出口气流角更
加接近于轴向方向；高叶展区域由于进口气流角
过小，要在静子端壁区域实现６０°以上的气流折转

角难度很大，本文串列静子也未能实现．

图８　前叶攻角沿展向分布

Ｆｉｇ．８　Ｓｐａｎ－ｗｉｓｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ａｎｇｌｅ

ｏｆ　ｆｒｏｎｔ　ｂｌａｄｅ

图９　后叶攻角沿展向分布

Ｆｉｇ．９　Ｓｐａｎ－ｗｉｓｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ａｎｇｌｅ

ｏｆ　ｒｅａｒ　ｂｌａｄｅ

图１０　设计点级性能参数沿展向分布

Ｆｉｇ．１０　Ｓｐａｎ－ｗｉｓｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｓｔａｇｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ
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　　图１１为设计点原型静子与改型静子Ｓ３ 面熵
增等值线图，图１１（ａ）为原型，图１１（ｂ）为改型．Ｓ３
面距离静子尾缘５％弦长距离，视图方向为由出
口至进口，图中数值高于４０Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）的区域以
云图显示．由图可知，高熵流多汇聚于高叶展区
域．原型静子Ｓ３ 面高熵流很强，并占据很大流道
截面，会形成尖部区域的严重堵塞．改型静子降低
了叶尖区域高熵流的强度，并抑制了其向通道内
的扩散，流道堵塞降低；这也是改型压气机质量流
量增大的主要原因．图中虚线标示即为串列前叶
尾迹在Ｓ３ 面的位置，显然前、后叶尾迹发展较好，
并没有如原型静子一样存在强烈高熵流，并向低
叶展扩散．

图１１　设计点静子Ｓ３ 面熵增等值线图

Ｆｉｇ．１１　Ｅｎｔｒｏｐｙ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｓ３ｓｕｒｆａｃｅｓ　ｆｏｒ　ｓｔａｔｏｒｓ

ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ

原型静子尖部高熵流汇集，主要还是气流分
离产生的．图１２、图１３给出了９５％叶展位置原型
与串列改型静子的静压和流线．由图可知，原型静
子吸力面在近５０％弦长位置就已经开始产生气

流，大分离会增加气流的损失，降低叶型的增压能
力，造成气流的堵塞．静子串列改型后，Ｓ１ 面流线
规则，极大地削弱了吸力面的气流分离，避免过量
的低能流体在尾缘出口区域堆积，该截面流道的
静压升提高．

图１２　原型静子９５％叶展的静压和流线

Ｆｉｇ．１２　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｏｆ

ｏｒｉｇｉｎａｌ　ｓｔａｔｏｒ　ａｔ　９５％ｓｐａｎ

图１３　串列静子９５％叶展的静压和流线

Ｆｉｇ．１３　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｏｆ

ｔａｎｄｅｍ　ｓｔａｔｏｒ　ａｔ　９５％ｓｐａｎ

图１４为设计点时，原始静子与串列改型静子
不同叶展等熵马赫数分布．静子的载荷由吸、压力
面静压差决定，等熵马赫数包络线也一定程度反
映叶型载荷的变化．

对于５％叶展位置，高进口来流马赫数，原静
子吸、压力面３０％轴向弦长前均出现马赫数突
降，通道内出现激波．通道内的激波不仅会产生激
波损失，还会造成静子根部气流堵塞．由于压力面
近前缘出现加速，在５％轴向弦长前静压会降低，

近前缘载荷会降低，这主要是由原叶型前缘形状
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图１４　不同叶展等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．１４　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ

ｖａｒｉｏｕｓ　ｓｐａｎｓ

决定．原静子采用大圆头前缘设计，以适应更宽广
的攻角范围；在高来流马赫数时，吸力面前缘会出
现较大弦长的加速，形成低压区．串列改型后静子
前叶压力面没有明显加速，通道内激波消失；４０％
轴向弦长前载荷有所降低，出口等熵马赫数持平．
对于５０％叶展，在８％轴向弦长前，压力面等

熵马赫数高于吸力面，这不利于叶型的加载，其原

因依然是压力面存在较大弦长的持续加速，产生
低压区．一般而言，吸力面靠尾缘等熵马赫数

Ｍａｉｓ呈较大坡度分布说明叶型具有一定的载荷裕
度；而平坦分布表明分离即将发生［１７］．显然，原型

８５％轴向弦长后分离已经产生．串列改型后，前半
轴向弦长载荷有所降低，后半轴向弦长载荷有所
增加，整体载荷更加均匀；近尾缘的分离消失，叶
型增压能力提高；越低的出口等熵马赫数获得的
静压升越高．
在９５％叶展位置，原型等熵马赫数分布更进

一步反映了图１２中的吸力面气流分离．原型静子
尖部区域大分离造成４０％轴向弦长后等熵马赫
数不变，失去了叶型增压能力；叶型载荷也降低．
改型后的串列静子，等熵马赫数分布饱满，前、后
叶片轴向弦长位置的载荷具有不同程度的提高，
改变了原型静子“前加载”的载荷加载方式，使得
载荷分布更为均匀，避免载荷过于集中于前面弦
长位置而产生流动分离．对比原型静子，由不同截
面的等熵马赫数分布可知，改型后的静子极大程
度地减弱了设计点时原型静子的吸力面分离，提
高了中部叶展至尖部叶展的增压能力，具有更高
的静压升．

４　结　论

本文以某小型涡轴发动机高负荷轴流部分为

研究对象，对其大弯角静子进行了串列改型研究．
在改型前后三维数值模拟的基础上对原型和串列

静子的特性进行了分析，研究结果表明：

１）采用串列静子有效减弱了原低展弦比、大
弯角静子近机匣区域的气流分离，改善了靠机匣
区域的流动堵塞，提高了压比和效率．
２）串列静子在全工况内，前叶几乎承担了所
有的攻角变化，后叶由于间隙流道及前叶压力面
对气流的约束，攻角变化很小，这是稳定裕度增加
的主要原因．
３）串列静子可以更为均匀地分布载荷沿轴
向弦长的变化，避免载荷过于集中（如本文中的前
加载）而产生气流分离．
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