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跨声串列静子叶片匹配特性分析及其优化
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（北京航空航天大学 能源与动力工程学院 航空发动机气动热力国家级重点实验室，北京１００１９１）

摘　　　要：以数值模拟的方法对串列叶片的匹配特性展开研究，分析其前后排叶片的工作特点，并在此基

础上利用可控扩散叶型（ＣＤＡ叶型）替换常规叶型，有效提高了叶栅性能．研究结果表明：随来流攻角的变化，

前排叶片的工作状态变化很大，并且串列叶栅的可用攻角范围几乎只由前排叶片决定；而后排叶片的攻角由

前排叶片落后角确定，同时前排叶片的尾迹在后排主流区中的堆积能够削弱后排叶片中气流扩压的过程，前

排分离严重的情况下，后排叶片工作状态反而有所改善．在分析串列叶片工作特点的基础上，以ＣＤＡ叶型分

别替换常规叶型能够取得良好的效果．
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ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　　提高压气机的级负荷对于缩短航空发动机轴
向长度，提高推质比具有重要的意义．而制约负荷
进一步提高的因素在于吸力面和端壁边界层的分

离．相比于常规叶片布局，串列叶片的优势在于可
以在后排叶片上重新生成边界层．这就允许叶片
排可以承受更高的气动负荷而不致过大的流动分
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离，因此可以取得远高于常规叶片的负荷水平．随
着常规设计技术在提高叶片负荷方面逐渐接近极

限，近年来，串列叶片技术逐渐成为了高负荷叶轮
机设计研究的新的热点．
国外对于串列转子的研究则主要始于上世纪

７０年代．在美国国家航空航天局的资助下，从

１９７０年到１９７４年期间，普惠公司在其单级试验
台上对跨声［１－２］和亚声速条件下的串列叶片进行

了试验研究［３－１０］．跨声速条件下串列转子性能并
不如常规转子出色；而亚声串列转子的性能要优
于常规转子．７０年代末，Ｂａｍｍｅｒｔ等人在多级轴
流压气机中间级采用了串列转子设计，并对串列
叶片优化设计问题做了大量的工作［１１－１３］．此后，

Ｗｕ　Ｇ等人在低速条件下对多圆弧串列叶栅进行
了研 究［１４］．近 年 来，美 国 弗 吉 尼 亚 大 学 的

ＭｃＧｌｕｍｐｈｙ等人以高压压气机出口级为背景对
亚声速串列转子进行了大量的研究［１５－１６］，以验证
其应用于核心机末级的可行性．苗厚武等人在

１９９０年，通过大量的叶栅实验研究优化了串列叶
片前后排叶片的位置关系，在此基础上设计了低
压压气机出口级静子并进行了真实发动机实

验［１７］．作者所在课题组的赵斌博士对串列转子在
压气机内部复杂环境中的应用进行了大量深入的

全三维数值模拟研究．其研究结果表明跨声串列
转子可以达到更高的负荷水平，在负荷系数０．５５
的条件下仍具有良好的性能［１８］．为了进一步研究
串列叶片的工作特点，探索其优化设计方法，本文
选取赵斌设计的高负荷跨声串列风扇出口级静子

的叶中截面展开研究，分析了串列叶栅在不同工
作条件下的工作特点，并以可控扩散叶型（ＣＤＡ
叶型）进行了改进优化设计，达到了优化目的．

１　串列叶片的几何、气动参数

表１、表２列出了本文研究的串列叶栅的几

表１　串列叶栅的几何参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔａｎｄｅｍ　ｂｌａｄｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

前排 后排 整级

栅距 ０．０３２　 ０．０３２　 ０．０３２

弦长 ０．０３５　 ０．０３６　 ０．０６５

进口几何角／（°） －５９．２ －４５．３

出口几何角／（°） －４０．３ －１４．９

安装角／（°） －５１．５ －２８．６ －３０．０

稠度 １．０９４　 １．２５０　 ２．４０８

轴向重合度 ０．００３

何参数以及图１中的英文缩写意义．

表２　术语和缩写

Ｔａｂｌｅ　２　Ｎｏｍｅｎｃｌａｔｕｒｅ　ａｎｄ　Ａｂｂｒｅｖｉａｔｉｏｎ

缩写 全称

ＡＢ 后排叶片

ＦＢ 前排叶片

ＬＥ 前缘

Ｓ 栅距

ＴＥ 尾缘

ｔ　 ＦＢ　ＴＥ与 ＡＢ　ＬＥ的间距

轴向重合度ΔＸ１／ΔＸ２；等效弦长Ｃｅｆｆ＝（Ｃｆｂ＋Ｃａｂ）／（１＋Ａｏ）；

等效栅距Ｓｅｆｆ＝（１－０．５Ａｏ）Ｓ；等效稠度σｅｆｆ＝Ｃｅｆｆ／Ｓｅｆｆ；

节距系数ｔ／Ｓ

图１　串列叶栅的几何结构［１６］

Ｆｉｇ．１　Ｔａｎｄｅｍ　ｂｌａｄｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

２　数值模拟方法简介

本文采用的数值模拟软件为 ＡＮＳＹＳ　ＣＦＸ
１３．０．网格划分方法是采用结构化网格，在前后排
叶片分别用Ｏ型网格包围边界层，流道的其他位
置采用 Ｈ型网格（图２）．将前排叶片尾缘压力面
的一部分与后排叶片吸力面前缘的一部分对应形

成一块拓扑结构，这样在前后排叶片交接位置的
正交性也得到了很好的改善．以网格的正交性、长
宽比、膨胀比检测网格质量，经过仔细调整参数，
网格总数为３３　０００左右，前、后排叶片弦向、周向

９７２２
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网格数分别约为１００．

图２　串列叶栅网格

Ｆｉｇ．２　Ｔａｎｄｅｍ　ｃａｓｃａｄｅ　ＣＦＤ　ｍｅｓｈ

流体域进口边界条件：给定总压（１０１　３２５
Ｐａ）、总温（２８８．１５Ｋ）、来流速度方向以及湍流度；
流体域出口：给定流量；流体域周向采用周期性平
移边界条件；叶身表面：绝热无滑移壁面．本文所
选的叶型主要针对风扇出口级及高压压气机进口

级的叶片设计，因此选取常用进口马赫数范围

０．６～０．９计算并进行分析．

３　串列叶片的气动特点分析

３．１　串列叶片总体特性分析

如图３，设计状态下（进口马赫数为０．８，攻角
为０°）采用常规叶型的串列叶栅Ｄ 因子达到了

０．６８６，对应的总压损失系数为０．０５７；在马赫数
为０．９的工作状态下 Ｄ 因子最高甚至达到了

０．７４３，体现出串列叶片可以承受高负荷同时损失
偏高的特点．进口马赫数为０．８时，可用攻角范围
只有８°，同时最低损失偏高（图４）．

图３　不同进口马赫数下Ｄ因子

Ｆｉｇ．３　Ｄｆａｃｔｏｒ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

图４　攻角－马赫数－损失特性

Ｆｉｇ．４　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｔａｎｄｅｍ　ｃａｓｃａｄｅ

ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

３．２　前后排叶片的相互作用

为了理清串列叶片前后排叶片的相互作用关

系，下面首先分析串列条件下前后排叶片的工作
特点以及相互的影响．

３．２．１　串列环境下前后排叶片的工作特点分析

不同工作状态下，前后排叶片的攻角状态可
以由叶表静压升系数Ф 表现出来（图５）．在进口
气流角β１１由负攻角逐渐向正攻角变化的过程中，
前排叶片静压升的分布发生了很明显的改变，在
负攻角状态下，叶片前缘吸力面静压升甚至会高
于压力面静压升．后排叶片的工作状态对β１１的改
变不十分敏感，始终处于正攻角状态．

图５　不同攻角状态下静压升系数分布

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｃｉｄｅｎｃｅｓ

后排叶片的攻角状态取决于前排出口条件，
沿周向平均的前排叶片出口气流角β１２始终稳定
在－４７°～－５０°的范围内（图６）．因此在前排工作
状态变化很大的情况下，后排叶片始终稳定在

２°～４°的正攻角状态下工作．
在前排叶片工况变化的情况下，会导致后排

进口马赫数的变化（图７）．前排进口马赫数为０．６，

０８２２
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图６　后排叶片进口气流角

Ｆｉｇ．６　ＡＢ　ｉｎｔｌｅｔ　ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ

图７　后排叶片进口马赫数

Ｆｉｇ．７　ＡＢ　ｉｎｌｅｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

随攻角的变化后排进口马赫数由０．６０１　１降低到

０．４０８　７，变化幅度十分显著，在较大的正攻角状
态下又逐渐上升，这是由于吸力面附面层的加厚
加剧了通道的堵塞效应．
前排叶片的尾迹在后排通道中不断扩散，并

与主流发生掺混是串列叶片的一个重要气动特

点．从后排叶片落后角的变化趋势（图８）可以看
出，当前排处于正攻角状态下，随攻角逐渐增大，
后排叶片落后角有明显的减小趋势．这正是由于
较大的正攻角条件下，前排叶片的尾迹在后排叶
片通道中堆积，流道堵塞减弱了后排通道中气流
扩压的程度，使沿流向的逆压梯度减小，推迟了附
面层分离的发生．
从前文的分析可以看出：串列叶栅中前后排

叶片的相互作用有以下特点：随来流攻角的变化，
前排叶片的工作状态变化很大；后排叶片的工作
状态取决于前排叶片．前排对后排叶片的影响包
括以下几个方面：①前排叶片的落后角确定了后
排叶片的进口气流角；②前排叶片负荷变化会对
后排叶片进口马赫数产生影响；③前排叶片的尾
迹在后排主流区中的扩散能够改变后排叶片中气

图８　后排叶片落后角

Ｆｉｇ．８　ＡＢ　ｄｅｖｉａｔｉｏｎ

流扩压的过程，在前排叶片分离严重的情况下，后
排叶片工作状态稍有改善．

３．２．２　前排叶片独立工作和串列工作特性对比

计算前排叶片独立工作在进口马赫数为０．８
情况下的工作特性．将常规条件的模拟结果与串
列条件对比发现，前排叶片损失略有降低，同时可
用攻角范围拓宽了约为０．５°（图９）．串列叶栅的
可用攻角范围几乎只由前排叶片决定，说明本文
选取的叶型后排对前排的性能影响很小，属于弱
耦合设计．可用攻角范围只有８°，并且在负攻角
的工作状态下前排叶片损失迅速升高．因此在叶
型优化设计中，以拓宽可用攻角范围，改善前排叶
片在负攻角状态下的性能作为主要目标．

图９　串列与常规条件下前排叶片损失

Ｆｉｇ．９　ＦＢ　ｌｏｓｓｅｓ　ｆｏｒ　ｔａｎｄｅｍ　ａｎｄ

ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

３．２．３　后排叶片独立工作和串列工作特性对比

单独计算后排叶片的工作特性，进口马赫数
取为串列叶片在典型工作状态下后排叶片沿周向

平均的结果为０．５４，在进口马赫数不变的条件下
改变攻角，并将结果与串列工作环境下后排叶片
的损失进行了对比．

１８２２
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串列环境下后排通道中的损失主要包括两个

部分：后排叶片的叶型损失及前排尾迹在主流区
中的掺混损失；在前排攻角变化的情况下后排叶
片始终处于＋２°～＋４°的攻角状态，因此串列条
件下后排叶片呈现出了与常规条件截然不同的攻

角损失特性（图１０），损失比常规环境高出４０％～
１００％，随攻角增加损失迅速升高．＋２°～＋４°攻
角时，后排叶片Ｄ 因子在０．５４～０．５８的范围内
变化（图１１）．单独模拟的后排叶片在＋２°～＋４°
攻角已经处于近失速的状态，而在串列环境中仍
能正常工作并达到了更高的负荷水平，这正是前
文指出的前排尾迹堵塞效应导致的．基于以上分
析，后排叶片的优化目标是在保证当前负荷水平
的基础上尽量降低正攻角状态下的损失．

图１０　典型工作状态下后排叶片损失

Ｆｉｇ．１０　ＡＢ　ｌｏｓｓｅｓ　ａｔ　ｔｙｐｉｃａｌｌｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图１１　典型工作状态下后排叶片Ｄ因子

Ｆｉｇ．１１　ＡＢ　Ｄｆａｃｔｏｒ　ａｔ　ｔｙｐｉｃａｌｌｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

４　串列叶型优化设计

在上文分析的基础上以ＣＤＡ叶型替换常规

叶型并评价替换前后叶栅性能的优劣．用 Ｍｉｓｅｓ
程序按照典型ＣＤＡ叶型的叶表压力分布进行反
设计，同时保证进出口气流角、稠度不变，此时新

叶型仍然工作在大致相同的负荷水平下．

４．１　ＣＤＡ叶型和原始叶型的几何参数对比

下面给出叶型几何参数及叶表静压升系数分

布的对比情况（表３、表４，图１２、图１３）．

表３　前排叶型几何参数对比

Ｔａｂｌｅ　３　ＦＢ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

原始叶型 ＣＤＡ叶型

栅距／ｍ　 ０．０３２　 ０．０３２

弦长Ｃ／ｍ　 ０．０３５　 ０．０３７

进口几何角／（°） －５９ －５９

出口几何角／（°） －４０ －４３

安装角／（°） －５１ －５１

稠度σ １．０９４　 １．１５６

表４　后排叶型几何参数对比

Ｔａｂｌｅ　４　ＡＢ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

原始叶型 ＣＤＡ叶型

栅距／ｍ　 ０．０３２　 ０．０３２

弦长Ｃ／ｍ　 ０．０４０　 ０．０４０

进口几何角／（°） －４５．３ －５４．４

出口几何角／（°） －１４．９ －１５．２

安装角／（°） －２８．６ －２８．６

稠度σ １．２５０　 １．２５０

图１２　典型工作状态下前排叶片静压升系数对比

Ｆｉｇ．１２　ＦＢ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｆｏｒ　ＣＤＡ　ａｎｄ

ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ　ａｉｒｆｏｉｌ　ａｔ　ｔｙｐｉｃａｌｌｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

４．２　替换基准叶型后气动性能对比

为了分别考察单排ＣＤＡ叶型对串列叶栅性
能的影响，替换后的叶型分为３组分别在进口马
赫数为０．８的条件下进行了模拟：在串列叶片中

２８２２
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图１３　典型工作状态下后排叶片静压升系数对比

Ｆｉｇ．１３　ＡＢ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｆｏｒ　ＣＤＡ　ａｎｄ

ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ　ａｉｒｆｏｉｌ　ａｔ　ｔｙｐｉｃａｌｌｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

只将前排叶片替换为ＣＤＡ叶型———记为 Ａ组；
串列叶片中只将后排叶片替换为ＣＤＡ叶型———
记为Ｂ组；串列叶片中将前后排叶片全部替换为

ＣＤＡ叶型———记为Ｃ组（为方便指代，后文提及
的３组叶型分别简称为Ａ，Ｂ，Ｃ）．

４．２．１　Ａ组同基准叶型性能对比

图１４是从Ａ组结果中提取的前后排叶片通
道内的总压损失系数，前排叶片负攻角状态下的
损失明显降低；而后排叶片在叶型不变的情况下
损失下降甚至比前排叶片更多，这是由于前排叶
片工作状态改善，尾迹减弱，在后排主流区中掺混
减弱导致的．

图１４　Ａ组同基准前后排叶片损失对比

Ｆｉｇ．１４　ＦＢ　ａｎｄ　ＡＢ　ｌｏｓｓｅｓ　ｆｏｒ　ｇｒｏｕｐ　Ａ

ａｎｄ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ａｉｒｆｏｉｌ

为考察前排叶片对后排损失造成的影响，又
进行了这样１组计算：Ａ组算例保证其他参数、边
界条件不变，只将后排叶片由无滑移固体壁面改
为有滑移固体壁面边条重新计算，认为此时得到
的后排通道损失只包含前排尾迹的掺混损失；然

后对原始叶型进行同样的处理，对比尾迹损失的
减少以及后排叶片损失的减少（图１５）．典型工作
状态下，前排叶片尾迹的掺混损失减少了０．０１５，
约占常规叶型后排损失的３５％，这说明前排叶片
性能的改善可以十分有效的控制后排叶片的损

失．而尾迹损失的减小比总损失的减小要多，说明
前排替换导致了后排叶型损失的增加．

图１５　后排叶片总损失及尾迹损失的减少

Ｆｉｇ．１５　Ｄｅｃｒｅａｓｅ　ｆｏｒ　ＡＢ　ｌｏｓｓｅｓ　ａｎｄ　ｔｒａｉｌｉｎｇ　ｌｏｓｓｅｓ

为了进一步分析后排叶型损失增加的来源，
提取了后排叶表等熵马赫数的分布．在前排工作
状态严重恶化的正攻角情况下，替换前后后排壁
面等熵马赫数（图１６）相差不多说明尾迹对附面
层内气体的摩擦损失影响很小．因此叶型损失增
加主要是由于前排尾迹减小，堵塞效应减弱导致
了后排逆压梯度变大，附面层发展变厚引起了分
离损失的增加．而尾迹掺混损失的减少对后排总
损失的变化起到了决定性作用．

图１６　４°攻角状态下后排等熵马赫数对比

Ｆｉｇ．１６　ＡＢ　ｓｕｒｆａｃｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｔ　ｉｎｃｉｄｅｎｃｅ　４°

４．２．２　Ｂ组同基准叶型性能对比

如图１７所示，替换后排对前排叶片的影响很
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图１７　Ｂ组同基准叶型前后排叶片损失对比

Ｆｉｇ．１７　ＦＢ　ａｎｄ　ＡＢ　ｌｏｓｓｅｓ　ｆｏｒ　ｇｒｏｕｐ　Ｂ

ａｎｄ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ａｉｒｆｏｉｌ

小，而此时后排损失整体降低了约０．０１．

４．２．３　Ｃ组同基准叶型性能对比

通过马赫数云图（图１８）的对比可以看到前
后排均以ＣＤＡ叶型改进优化后串列叶片性能在
可用攻角范围内都有了明显的改善：－４°攻角状
态下前排截止激波消失；＋６°攻角状态下前排尾
迹明显减小．攻角损失特性（图１９）显示前后排损
失整体降低了约０．０１．
如图２０所示，前后排均以ＣＤＡ叶型改进优

化后叶栅的总损失整体降低了约０．０２，负攻角状
态下改善更加明显．以最低损失的２倍作为评价
可用攻角范围的标准，可用攻角范围由８°拓宽至

１０°．对比后排叶片落后角（图２１），ＣＤＡ叶型较常

图１８　不同攻角状态下流场对比

Ｆｉｇ．１８　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｆｏｒ　ＣＤＡ　ａｎｄ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ａｉｒｆｏｉｌ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｃｉｄｅｎｃｅｓ
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规叶型落后角减小约３°，达到了优化设计的目
的；由于落后角的减小，气流折转角增大，Ｄ 因子
稍有增加（图２２）．

图１９　Ｃ组同基准叶型前后排叶片损失对比

Ｆｉｇ．１９　ＦＢ　ａｎｄ　ＡＢ　ｌｏｓｓｅｓ　ｆｏｒ　ｇｒｏｕｐ　Ｃ

ａｎｄ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ａｉｒｆｏｉｌ

图２０　Ｃ组同基准叶型总损失对比

Ｆｉｇ．２０　Ｌｏｓｓ　ｆｏｒ　ｇｒｏｕｐ　Ｃ　ａｎｄ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ａｉｒｆｏｉｌ

图２１　Ｃ组同基准叶型后排叶片落后角对比

Ｆｉｇ．２１　ＡＢ　ｄｅｖｉａｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ｇｒｏｕｐ　Ｃ

ａｎｄ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ａｉｒｆｏｉｌ

图２２　Ｃ组同基准叶型Ｄ因子对比

Ｆｉｇ．２２　Ｄｆａｃｔｏｒ　ｆｏｒ　ｇｒｏｕｐ　Ｃ　ａｎｄ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ａｉｒｆｏｉｌ

５　结　论

以负荷系数０．５以上的高负荷风扇为研究对
象，本文利用数值模拟技术，研究了跨声串列静子
不同工作状态下叶栅的流动特点，分析了其前后
排叶片的工作特点及匹配特性，并利用ＣＤＡ叶
型对原叶型进行了改进优化设计．得到了以下主
要结论：

１）随来流攻角的变化，前排叶片的工作状态
变化很大，而后排叶片对前排影响很小，属于弱耦
合；前排叶片对后排的影响很大，属于强耦合，主
要包括以下几方面：①前排叶片的落后角确定了
后排叶片的进口气流角；②前排叶片负荷状态变
化会导致后排进口马赫数的变化；③前排叶片的
尾迹在后排主流区中的堆积能够在一定程度上减

弱后排叶片气流扩压的程度，推迟附面层分离的
发生，在前排叶片严重分离的情况下，后排叶片尾
迹减薄，落后角反而减小．
２）改善前排叶片在非设计状态下的性能可
以拓宽串列叶栅的可用攻角范围，同时可以减小
前排叶片尾迹在后排主流区中的掺混损失；相比
于前排叶片，后排工作在１个相对稳定的攻角状
态下，能够承受更高的负荷．
３）基于常规叶型设计的跨声串列静子性能
具有较大的优化改进余地．在本文研究的情况下，
通过将前后排叶片替换为ＣＤＡ叶型，使串列叶
栅的总损失降低了０．０２以上，可用攻角范围增加
了约２°，优化效果比较显著．
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