
􀅰机械制造􀅰
机械制造与自动化

Ｍａｃｈｉｎｅ Ｂｕｉｌｄｉｎｇ ＆ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ
２０２６年 ０２月

第 ５５卷第 １期

基金项目:国家科技重大专项(Ｊ２０１９－Ⅱ－００１６－００３７)
第一作者简介:张超(１９９７—)ꎬ男ꎬ山西侯马人ꎬ硕士研究生ꎬ研究方向为叶轮机气动力学ꎬｚｈａｎｇｃｈａｏａ＠ ｎｕａａ.ｅｄｕ.ｃｎꎮ

ＤＯＩ:１０.１９３４４ / ｊ.ｃｎｋｉ.ｉｓｓｎ１６７１－５２７６.２０２６.０１.０１１

叶片相对位置对高马赫数串列叶栅流场的影响

张超ꎬ葛宁ꎬ陈欣

(南京航空航天大学 能源与动力学院ꎬ江苏 南京 ２１００１６)

摘　 要:为了解来流高马赫数状态下叶片相对位置对串列叶栅流场结构的影响ꎬ选取某压气机串列静子的叶根截面进

行二维研究ꎬ分别分析了周向相对位置和轴向相对位置的变化对串列叶栅性能的影响及原因ꎮ 将二维研究结论应用于

三维中ꎬ从保持后排叶片叶型不变和通过积叠构造新的后排叶片两个方面进行串列静子气动优化ꎮ 当 Ｍａ＝ ０.９时总压

损失系数分别降低了 ９.７４％和 ８.３５％ꎮ
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０　 引言

压气机是航空发动机的重要部件之一ꎬ其性

能及稳定性的优劣对发动机有重要影响[１－８]ꎮ 串

列叶栅以其在提高叶片载荷、控制流动分离和降

低损失方面的卓越表现ꎬ为现代航空工业的进步

和发动机性能的提升做出了积极贡献ꎮ 比起传统

的单排叶栅ꎬ串列叶栅设计空间更广阔ꎬ性能优化

范围更大ꎬ气流流通表现更好ꎬ可以承受更高的气

动载荷ꎮ 吴国钏[９]在亚音速条件下针对串列叶栅

在压气机中的应用进行了实验研究ꎬ初步证明了

串列叶片技术在高负荷压气机中的应用前景ꎮ
ＨＯＥＧＥＲ等[１０]设计了一种进口马赫数为０.８９的
高亚音速串列叶栅ꎬ发现当进口马赫数较高时ꎬ该
串列叶栅有很大的气动性能优势ꎮ ＨＥＲＧＴ 等[１１]

采用多目标优化方法ꎬ设计了一种新的跨声速串

列叶栅ꎬ入流马赫数为 ０.９ꎮ
串列叶栅与单个叶栅相比其特殊之处是前、

后排叶片中间存在缝隙流道ꎬ可以通过缝隙射流

作用吹除前排叶片附面层ꎬ使后排叶片附面层重

新发展ꎬ减少尾迹损失ꎮ ＭＣＧＬＵＭＰＨＹ等[１２]发现

采用高周向偏距和低轴向重叠度的配置时串列叶

栅能达到最优性能ꎮ 文献[１３－１７]认为合理地配

置前、后排叶片相对位置对改善串列叶栅的性能

至关重要ꎮ 针对气动优化ꎬ刘宝杰等[１８]开展了亚

声速和超声速串列叶型设计技术研究ꎮ 本文通过

探究前、后排叶片相对位置对高马赫数来流状态

下串列叶栅流场结构的影响ꎬ对三维串列静子展

开优化ꎬ从而达到提高气动性能的目的ꎮ

１　 数值计算方法

１.１　 几何模型

本文将某压气机串列静子作为研究对象ꎬ串
列静子由两排叶片组成ꎬ表 １ 给出了 ５０％叶高截

面叶型的基本参数ꎮ
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表 １　 串列静子 ５０％叶高处叶型基本参数

参数 前排叶片 后排叶片

弦长 / ｍｍ ２８.８ ２７.５

弯角 / (°) ２９.８ ４６.１

几何进口角 / (°) ５０.５ ３１.８

几何出口角 / (°) ２０.６ －１４.３

安装角 / (°) ３５.８ ７.４

叶片数 ３１ ３１

　 　 图 １为串列叶栅几何参数示意图ꎬ表 ２ 列出

了串列叶栅的关键几何参数及说明ꎬ其中中间缝

隙流道主要由轴向相对位置 ＬＡＯ和周向相对位置

ＬＰＰ决定ꎮ
a

b

t
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图 １　 串列叶栅几何参数示意图

表 ２　 串列叶栅几何参数

参数 说明

ＣＦ 前排叶片弦长

ＣＲ 后排叶片弦长

ｔ 叶片栅距

ａ 前排叶片尾缘与后排叶片前缘的轴向距离

ｂ 前排叶片尾缘与后排叶片前缘的周向距离

ＬＡＯ 轴向相对位置

ＬＰＰ 周向相对位置

１.２　 数值方法

由于在高马赫数来流条件下ꎬ原始串列静子

根部存在较大损失ꎬ首先选取了 １０％叶高截面的

叶型进行二维研究ꎬ平面叶栅几何示意如图 ２ 所

示ꎮ 通过使用 ＮＵＭＥＣＡ软件 ＡｕｔｏＧｒｉｄ５ 模块生成

数值模拟所需的流场计算网格ꎬ前、后排叶片均选

择 Ｏ４Ｈ型拓扑结构ꎬ其中平面叶栅网格节点为

１００ 万ꎬ三维串列静子网格节点为 ２００ 万ꎮ 计算

域入口与前排叶片距离约 １ 倍 ＣＦꎬ计算域出口与

后排叶片距离约 １ 倍 ＣＲꎬ保证流场分布的完整

性ꎮ 通过控制叶片、轮毂和机匣表面的第一层网

格高度ꎬ满足 ｙ＋值小于 １ 的条件ꎮ 加密所有壁面

附近网格ꎬ图 ３ 给出了原始三维串列静子 ５０％叶

高处前、后排叶片中间缝隙流道的网格ꎮ

JO GMP
X

图 ２　 平面叶栅示意图

图 ３　 三维串列静子 ５０％叶高处缝隙流道网格

本文基于 ＮＵＭＥＣＡ 软件中的 Ｆｉｎｅ / Ｔｕｒｂｏ 模

块对串列叶栅进行数值模拟ꎬ计算中选用 ＳＳＴ 湍

流模型ꎬ平面叶栅计算域入口给定总温 ３５６.５ Ｋ、
总压 ２０３ ５１１ Ｐａ 及气流角 ５５°ꎬ计算域出口给定

静压ꎮ 对于三维串列静子ꎬ根据上游转子出口的

周向平均计算结果ꎬ计算域入口给定沿叶高方向

的总温、总压、气流角分布ꎬ计算域出口给定静压ꎮ
通过调整出口静压使进口马赫数达到需要的值ꎬ
控制误差在 ０.３％内ꎮ 前排和后排叶片、轮毂和机

匣表面选择绝热无滑移边界条件ꎮ 选取了总压损

失系数和静压升系数作为评价依据ꎮ
总压损失系数为

ω＝
ｐ∗ｉｎｌｅｔ－ｐ∗ｏｕｔｌｅｔ
ｐ∗ｉｎｌｅｔ－ｐｉｎｌｅｔ

(１)

式中:ｐ∗ｉｎｌｅｔ为进口总压ꎻｐ∗ｏｕｔｌｅｔ为出口总压ꎻｐｉｎｌｅｔ为进

口静压ꎮ
静压升系数为

Ｃｐ ＝
２(ｐ－ｐｉｎｌｅｔ)
ρｉｎｌｅｔｖ２ｉｎｌｅｔ

(２)

式中:ｐ 为当地静压ꎻρｉｎｌｅｔ为进口气流密度ꎻｖｉｎｌｅｔ为
进口气流速度ꎮ

２　 串列叶栅二维研究

２.１　 　 周向相对位置的影响

针对周向相对位置 ＬＰＰ进行研究ꎬ保持原始轴

向相对位置 ＬＡＯ不变ꎬ调整前、后排叶片的周向距

离进而改变 ＬＰＰ的大小ꎮ 由图 ４ 可以看出总压损

失系数先随 ＬＰＰ的增大而减小ꎬ但随着 ＬＰＰ继续增

大ꎬ总压损失系数又开始增大ꎮ
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图 ４　 总压损失系数随 ＬＰＰ变化曲线

图 ５所示为得出的不同 ＬＰＰ下的速度曲线存

在类似变化规律:分别存在两处速度亏损峰值(即
波谷位置)ꎬ第 １ 处波谷位置为后排叶片的尾迹ꎬ
第 ２处波谷位置为前排叶片的尾迹ꎬ在两处波谷

位置的中间存在一处波峰位置ꎬ即为中间缝隙流ꎮ
当 ＬＰＰ从 ０.６５增大到 ０.８３ 时ꎬ可以观察到独立的

前、后排叶片尾迹ꎬ同时发现中间缝隙流道处的速

度逐渐下降ꎬ与前、后排叶片尾迹的速度差减少ꎬ
掺混损失降低ꎮ 这是因为随着 ＬＰＰ的增大ꎬ中间缝

隙流道的射流作用增强ꎬ使后排叶片附面层变薄ꎮ
但 ＬＰＰ ＝ ０.８９时中间缝隙射流作用变得不再明显ꎬ
从叶栅出口处的速度分布曲线分辨不出独立的前

后排叶片尾迹ꎬ流场损失变高ꎮ
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图 ５　 Ｍａ＝０.８ 时叶栅出口处流场速度沿周向的曲线分布

由此得出随着 ＬＰＰ的增大ꎬ中间缝隙流道内的

气流加速作用增强ꎬ使后叶吸力面附面层变薄ꎬ分
离区减小甚至消失ꎬ损失降低ꎮ 由于流经中间缝隙

流道的相对高速气流的隔绝ꎬ前叶的尾迹在后叶弦

长范围内始终没有与后叶吸力面附面层混合ꎬ避免

了叶片附面层过度增厚ꎬ使附面层造成的损失减

小ꎮ 但随着 ＬＰＰ继续增大ꎬ中间缝隙流道过窄ꎬ流道

流过的流体没有足够质量ꎬ降低了抑制后叶附面层

增厚和推迟分离的能力ꎬ导致在 ＬＰＰ增大的过程中ꎬ
前、后排叶片的尾迹持续靠近ꎬ并在出口处逐渐合

为一股较宽的低能流体ꎬ形成较宽的损失波峰ꎮ

２.２　 轴向相对位置的影响

以轴向相对位置 ＬＡＯ为研究对象ꎬ通过调整

前、后排叶片的轴向距离实现对 ＬＡＯ的改变ꎮ 若保

持原始周向相对位置 ＬＰＰ不变ꎬ同时保证前后排叶

片的几何不重叠ꎬ则 ＬＡＯ可以取的范围极小ꎮ 另

外ꎬ通过进行大量的数值计算发现 ＬＰＰ对串列叶栅

气动性能和流场分布的影响不容忽略ꎬ因此决定

在不同的 ＬＰＰ下分别展开讨论ꎮ
从表 ３可以看出当Ｍａ＝０.８时ꎬ对于不同的 ＬＰＰꎬ

总压损失系数的最小值都出现在 ＬＡＯ ＝－０.０５(负号代

表前、后排叶片轴向上重叠)ꎮ ＬＡＯ相同时ꎬ随着 ＬＰＰ
的增大ꎬ总压损失系数整体呈先减小再增大趋势ꎮ

表 ３　 Ｍａ＝０.８ 时不同计算方案总压损失系数对比

ＬＰＰ
ＬＡＯ

０.０５ ０ －０.０５ －０.１

０.６２ ０.１７０ ４ ０.１６２ １ ０.１６１ ９ ０.１６６ １

０.６５ ０.１６１ ２ ０.１５９ ５ ０.１５９ ０ ０.１５９ ３

０.６８ ０.１５９ ２ ０.１５７ ２ ０.１５５ ５ ０.１５６ ６

０.７１ ０.１５６ ９ ０.１６０ ６ ０.１５２ ４ ０.１５４ ４

０.７４ ０.１６１ ３ ０.１５７ ２ ０.１４９ ５ ０.１５８ ９

　 　 选取了两个典型的 ＬＰＰ值ꎬ对 Ｍａ ＝ ０.９ 时不同

ＬＡＯ的叶片表面静压升系数进行对比分析ꎬ如图 ６
所示ꎮ ＬＰＰ ＝ ０.６２时ꎬ不同 ＬＡＯ的前排叶片 ＣＰ变化

趋势基本一致ꎬ吸力面前缘 ＣＰ均较低ꎬ与此处出

现高马赫数区域有关ꎬ吸力面近尾缘处 ＣＰ基本保

持不变ꎬ在此处吸力面发生了分离ꎮ 随着 ＬＡＯ的减

小ꎬ后排叶片不断前移ꎬ不同 ＬＡＯ的后排叶片压力

面 ＣＰ变化情况类似ꎮ ＬＰＰ ＝ ０.６２、ＬＡＯ ＝ －０.１ 时ꎬ前
排叶片压力面尾缘和后排叶片吸力面前缘 ＣＰ均
骤降ꎬ与此时后排叶片吸力面前缘的高马赫数区

有关ꎮ ＬＰＰ ＝ ０.７４时ꎬ后排叶片吸力面的前缘高马

赫数区域随 ＬＡＯ的减小而减小ꎬ使此处的 ＣＰ不断

上移ꎮ 除 ＬＡＯ ＝ －０.１ 外ꎬ其余 ＬＡＯ值的平面叶栅后

排叶片吸力面 ＣＰ均缓慢上升ꎮ 由于 ＬＡＯ ＝ －０.１ 时

后排叶片尾迹与前排叶片尾迹混为一股低能流

体ꎬ此时后排叶片吸力面尾缘 ＣＰ基本保持不变ꎮ
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图 ６　 Ｍａ＝０.９ 时叶片表面静压升系数对比

由此得出 ＬＡＯ较大时ꎬ中间缝隙流道过短ꎬ前、
后排叶片分别发展出了独立尾迹ꎬ缝隙流道内的

流体未获得足够加速ꎬ对后叶附面层抑制作用较

弱ꎬ导致损失较大ꎮ 随着 ＬＡＯ的减小ꎬ缝隙流道变

长ꎬ吹除作用增强ꎬ后叶吸力面附面层变薄ꎬ总压

损失系数不断降低ꎬ直到降至最小值ꎮ 但当 ＬＡＯ过
小ꎬ使中间缝隙流道过长时ꎬ缝隙射流作用开始减

弱ꎬ后叶吸力面尾迹与前叶尾迹混为一股低能流

体ꎬ损失又开始增加ꎮ

３　 串列静子三维优化

在二维研究中发现在高马赫来流状态下

ＬＡＯ ＝ －０.０５时气动损失较低ꎬ因此决定将该结论

应用到三维研究中ꎬ并从两个思路进行三维串列

静子优化设计ꎮ 一是保持后排叶片整体叶型不

变ꎬ仅移动后排叶片的位置ꎻ二是分别移动后排叶

片 ２１个截面的位置ꎬ再通过积叠构造出新的后排

叶片ꎮ

３.１　 后排叶片叶型不变

因原始串列静子前、后排叶片均为弯扭叶片ꎬ
在不改变后排叶型的前提下ꎬ仅通过移动后排叶

片的位置不能确保各个截面具有相同的 ＬＡＯ和
ＬＰＰꎮ 由于高马赫数来流状态下原始串列静子根

部存在较大损失ꎬ因此决定首先保证 １０％叶高处

的 ＬＡＯ ＝ －０.０５ꎬ确定后排叶片的轴向位置之后ꎬ在
前、后排叶片几何不重叠的前提下沿周向移动后

排叶片位置以改变 ＬＰＰ的值ꎮ Ｍａ ＝ ０.９ 时不同串

列静子总压损失系数的对比如表 ４ 所示ꎬ可以看

出静子 Ｅ１—静子 Ｅ６ 的气动损失与静子 Ｏｒｉ 相比

均降低ꎮ

表 ４　 Ｍａ＝０.９ 时不同串列静子总压损失系数对比

项目 １０％叶高处 ＬＰＰ 总压损失系数 ω

静子 Ｏｒｉ ０.９４ ０.１３６ ５

静子 Ｅ１ ０.７９ ０.１２３ ２

续表４

项目 １０％叶高处 ＬＰＰ 总压损失系数 ω

静子 Ｅ２ ０.７６ ０.１２４ ７

静子 Ｅ３ ０.７３ ０.１２５ ８

静子 Ｅ４ ０.７０ ０.１２７ ６

静子 Ｅ５ ０.６７ ０.１２９ ５

静子 Ｅ６ ０.６４ ０.１３０ ９

　 　 选取了两个典型的 ＬＰＰ与静子 Ｏｒｉ 进行流场

对比ꎬ分析在高马赫数来流条件下优化后的串列

静子损失降低的主要原因ꎮ 如图 ７ 所示ꎬ看出优

化后的串列静子根部流场均有明显改善ꎬ由于静

子 Ｅ１ 和 Ｅ４ 前、后排叶片重叠ꎬ与静子 Ｏｒｉ 相比ꎬ
前排叶片吸力面附面层均变薄ꎬ尾迹带来的损失

降低ꎮ 不同的 ＬＰＰ引起的中间缝隙流道吹除作用

的程度不同ꎬ静子 Ｅ４ 的缝隙流道较宽ꎬ缝隙射流

作用明显ꎮ 如图 ８所示ꎬＭａ＝０.９时叶片吸力面极限

流线分布ꎬ静子 Ｅ１和静子 Ｅ４前排叶片吸力面回流

的位置在展向均向下移动ꎬ回流范围减小ꎻ后排叶片

角区分离范围在轴向和展向上均明显减小ꎮ
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图 ７　 Ｍａ＝０.９ 时 １０％叶高处绝对马赫数分布
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图 ８　 Ｍａ＝０.９ 时叶片吸力面极限流线分布

在高马赫数来流状态下ꎬ原始串列静子的主

要损失来源于前排叶片ꎬ对比分析了 Ｍａ ＝ ０.９ 时
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前排叶片总压损失系数沿半叶高的变化ꎬ如图 ９
所示ꎮ 在高马赫数来流状态下ꎬ前排叶片的损失

集中在 ５％ ~２０％叶高ꎬ从图 ９ 中可以明显看到优

化后的静子 Ｅ１和 Ｅ４ 在 ５％ ~ ２０％叶高范围的损

失减小ꎬ其中静子 Ｅ１减小得更加明显ꎮ
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图 ９　 Ｍａ＝０.９ 时前排叶片总压损失系数沿半叶高的变化

３.２　 修改后排叶片叶型

综合前面对 ＬＡＯ和 ＬＰＰ的对比分析ꎬ同时考虑

到前、后排叶片几何不能重叠ꎬ选取 ＬＡＯ ＝ －０.０５和
ＬＰＰ ＝ ０.８０ꎬ分别移动后排叶片 ２１ 个截面的位置ꎬ
使每一截面的 ＬＡＯ和 ＬＰＰ均达到选取的数值ꎬ再通

过积叠构造出新的后排叶片ꎬ静子 Ｏｒｉ 和静子 Ｆ１
的三维几何对比如图 １０ 所示ꎮ 数值计算结果表

明ꎬＭａ＝ ０.９时总压损失系数降低了 ８.３５％ꎮ

UBUL�0SJ UCUL�'�
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图 １０　 串列静子三维造型对比

静子 Ｆ１ 在 Ｍａ ＝ ０.９ 时 １０％叶高处绝对马赫

数分布与静子 Ｅ１类似ꎬ前排叶片吸力面附面层变

薄ꎬ分离区范围减小ꎬ具体如图 １１ 所示ꎮ 如图 １２
所示ꎬ静子 Ｆ１后排叶片半叶高吸力面极限流线分

布与静子 Ｏｒｉ相比明显改善ꎮ
如图 １３ 所示ꎬ静子 Ｆ１ 在 ６０％叶高以下的总

压损失系数与静子 Ｏｒｉ 相比均减小ꎬ其中 ５％ ~
２５％叶高范围内降低程度最为显著ꎻ６０％叶高以

上静子 Ｏｒｉ的总压损失系数反而较低ꎮ 分析原因

可能是因为叶尖处静子 Ｆ１ 的周向相对位置过宽

导致ꎬ但总体来看在高马赫来流状态下ꎬ静子 Ｆ１
的总压损失系数明显降低ꎮ
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图 １１　 Ｍａ＝０.９ 时 １０％叶高处绝对马赫数分布
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图 １２　 Ｍａ＝０.９ 时后排叶片半叶高吸力面极限流线分布
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图 １３　 Ｍａ＝０.９ 时总压损失系数沿叶展的变化

４　 结语

本文针对高马赫数来流状态下前、后排叶片

相对位置对串列叶栅流场结构的影响展开研究ꎬ
得到以下结论ꎮ

１)随着周向相对位置 ＬＰＰ的增大ꎬ中间缝隙流

道气流加速作用增强ꎬ尾迹损失减少ꎮ 但当 ＬＰＰ过
大时ꎬ抑制附面层增厚的能力减弱ꎬ前、后排叶片

的尾迹在出口处逐渐合为一股较宽的低能流体ꎮ
２)随着轴向相对位置 ＬＡＯ的减小ꎬ中间缝隙

流道逐渐变长ꎬ吹除作用增强ꎬ后排叶片吸力面附

面层变薄ꎬ损失不断降低ꎮ 但当 ＬＡＯ过小时ꎬ缝隙

射流作用开始减弱ꎬ损失又开始增加ꎮ
３)分别从两个方面进行三维串列静子前、后

排叶片相对位置的优化设计ꎬ当 Ｍａ ＝ ０.９ 时总压

损失系数分别降低了 ９.７４％和 ８.３５％ꎮ
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