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摘要：为了合理利用叶片周向弯提升紧凑 S 形过渡段内静子的气动性能，以某压缩系统过渡段内的静子为研究对象，利用 3

维计算软件对 S 形过渡段内采用不同周向弯的静子在设计 Ma可用攻角范围内的性能进行数值计算。结果表明：气动负荷是控制

静子叶片损失的主要因素，叶片周向弯改变了负荷的径向分布，叶片根部正弯使根部气动负荷减小，根部性能明显改善；低能流体

径向迁移也是影响叶片损失的重要因素。相对于直叶片，L 形叶片最小损失减小 48.5%，且低损失攻角范围较宽，可以增大压缩系统

的喘振裕度，提升航空发动机性能水平。
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Numerical Calculation of Circumferential Curved Stator Performance in Aggressive S-shaped
Transition Duct of Compressor

ZHANG Yao-guang袁YANG Lin
渊AECC Shenyang Engine Research Institute袁Shenyang 110015袁China冤

Abstract: In order to improve the stator aerodynamic performance within aggressive S-shaped transition duct by using the vane
circumferential curve reasonably袁taking the stator in the transition duct of a compression system as the research object袁the numerical
calculation of performance with different circumferential curved stator in the design Ma available incidence in the S-shaped transition duct
was carried out by three-dimensional calculation software. The results show that the main factor of controlling the loss of stator vane is
aerodynamic load. The radial distribution of the load is changed by the vane circumferential curve袁and the aerodynamic load of the endwall
is reduced by the positive curve of the vane endwall. The endwall performance is obviously improved. The radial migration of low energy
fluid is also an important factor affecting stator loss. Compared with the straight blade袁the minimum loss of L blade is reduced by 48.5%袁
and the range of low loss incidence is wide袁which can improve surge margin of compression system and aeroengine performance.
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0 引言

目前绝大多数航空涡扇发动机采用双转子结构，

压缩系统包括风扇（低压压气机）和高压压气机 2 部

分。通常风扇转速低、半径大，而高压压气机转速高、

半径小，需要通过接近 S 形的过渡段连接高、低压压

缩系统[1]。近年来，随着飞机对发动机单位流量推力要

求越来越大，风扇负荷逐渐提高，为了降低后面级负

荷，风扇出口流路逐渐抬高，同时由于发动机向结构

更紧凑方向发展，造成高、低压压缩系统之间的径向

落差越来越大。传统设计思路是在风扇末级静子后再

进行高、低压压缩系统之间流路转接，使静子处在 1

个平直或收缩流路里，流动条件较好，但是气流在过

渡段内的转折困难，不得不通过增加过渡段长度来避

免分离，造成压缩系统轴向长度增加，从而使发动机

质量增加。

近年来，研究人员对风扇末级静子和 S 形过渡段

进行一体化设计，将静子放置在 S 形过渡段的第 1 个

折转处，显著缩短了压缩系统的轴向长度，从而降低
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了发动机质量，称为紧凑过渡段设计。针对过渡段设

计，国内外的研究主要集中在过渡段内流动现象[2-3]、

过渡段流道的优化[4-5]、流动控制措施[6-7]和过渡段压缩

系统一体化设计[8-9]等方面，而风扇末级静子弯掠设计

是流动控制方面的主要措施之一。Britchford [10]和

Walker 等[11-12]研究了紧凑过渡段内的静子叶片采用

周向正倾斜和轴向前掠对紧凑过渡段设计点性能的

影响；高金满[13]对 S 形过渡段内静子采用周向倾斜

前、后进行整机试验对比，结果表明倾斜叶片明显改

善了低压压气机根部性能，而且出口流场不均匀度减

少。公开文献中均对末级静子采用周向正倾斜，且往

往只关注过渡段设计点的性能，并未涉及对静子采用

周向倾斜前、后在整个工作攻角下性能的变化以及不

同周向弯对静子性能影响的研究。

本文对某紧凑 S 形过渡段内 5 种不同周向弯的

静子叶片在设计进口 Ma和不同攻角下的气动特性

进行数值计算分析，以期为工程设计人员在紧凑过渡

段设计时合理利用叶片周向弯，提高过渡段气动性能

提供借鉴。

1 研究对象及方法

1.1 研究对象

某紧凑 S 形过渡段流路如图 1（a）所示。流路在

静子叶片尖、根部径向折转角为 12毅和 28毅，通流计算

静子在设计点的相关气动参数见表 1。为了简化计

算，本文在静子前设计了可调进口导叶，通过导叶和

边界条件的配合来实现静子在风扇环境下的进口场，

计算模型如图 1（b）所示。具体计算方法是：对原始风

扇方案在设计转速进行 3 维特性计算，得到静子在设

计转速工作范围内的进口气动参数。在计算模型中通

过导叶的转动来实现导叶出口气流角（即静子进口气

流角）的变化，在导叶每个出口气流角下通过给定导

叶进口总压控制静叶进口总压的变化，然后调整静子

出口背压可以控制静子进口静压的变化，即 Ma的变

化。通过以上方法合理调整进、出口边界条件，保证静

子进口周向平均气动参数（Ma、气流角和静压等）的

径向分布与风扇环境下基本一致。

静子叶型采用中弧线叠加厚度分布的形式造型，

导叶和静子叶片数分别为 35 和 53。

关于进、出口位置的说明：下文中进、出口边界条

件施加的位置分别为计算域的进、出口。叶片

Dehaller 数（Dehaller 数为小流管出口与进口的气流

速度之比，表示压力扩散的程度）和损失计算的进、出

口位置分别为导叶出口和计算域出口。

1.2 静子周向弯

叶片倾斜包括沿弦向倾斜和弦向法向倾斜，叶片

各 S1 流面重心连线形成的积叠线沿弦向的法向倾斜

称为弯，沿弦向倾斜称为掠。弯掠设计能够改变叶片

通道及边界层内的压力梯度，改善主流区流动及抑制

端壁二次流损失[14-18]等，是提高紧凑过渡段内风扇末

级静子气动性能的重要手段。

为了进行对比计算，除直叶片外设计了 4 种周向

弯的静子叶片，分别为 S 叶片、弓叶片、L 叶片和正倾

叶片。理论分析及计算表明，径向折转流路中叶片根

部正弯（吸力面向压力面弯曲）可以显著减小根部的

流动损失，因此 4 种弯叶片根部均为正弯，从计算损

失的径向分布可见：直叶片根部约 1/3 高度损失较

大，因此叶片弯曲的叶高范围均为 33%叶高，根据以

往工程经验弯角选为 30毅。
弯叶片的周向积叠方式如图 2 所示，3 维叶片如

图 3 所示。

（a）S 形过渡段流路 （b）计算域

图 1 真实流路和计算域

径向位置 进口 Ma 气流转角 /（毅）
根 0.75 44.9

中 0.65 40.0

尖 0.55 45.3

表 1 静子设计点气动参数

图 2 叶片周向积叠方式
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1.3 数值计算方法

采用 NUMECA/AutoGrid5 生成 O4H 结构化网

格，单排叶片周向×径向×轴向网格数为 49×81×

109，2 排叶片网格总数约为 110 万，壁面 y+ 控制在

10 以内。

数值模拟采用 NUMECA/FINE Turbo 软件，计算

模 型 为 RANS 的 定 常 计 算 ， 湍 流 模 型 选 择

Spalart-Allmaras 低雷诺数湍流模型。边界条件给定方

式：进口给定总压、总温和气流角，出口给定静压，导

叶和静子之间采用周向守恒耦合掺混面模型。在计算

中不断调整边界条件保证静子进口气流参数与通流

计算转子出口参数一致。

计算软件和相关设置经过多个风扇 / 压气机试

验件设计校核，满足工程设计精度范围。

2 数值计算结果分析

2.1 攻角总压损失特性

直叶片和 4 种弯叶片

在设计 Ma下的攻角 - 总

压损失特性对比如图 4 所

示。攻角指静子根部叶型

周向平均进口气流角与叶

型几何进口角的夹角（攻

角沿径向大致相同），总压

损失系数 孜 为

孜= p軈*
in-p軈*

out

p軈*
in-p軈in

式中：p軈*
in 和p軈in 分别为静子进口平均总压和静压；p軈*

out

为静子出口平均总压（均为按质量平均）。

从图中可见，在低损失攻角范围内，从直叶片、S

叶片、弓叶片到 L 叶片、正倾叶片的总压损失系数依

次减小，其中 L 叶片和正倾叶片的损失相差不大；在

攻角为 0毅时，相对于直叶片，S 叶片、弓叶片、L 叶片

和正倾叶片最小损失分别减小 10.4%、42.0%、48.0%

和 48.5%，弓叶片、L 叶片和正倾叶片的损失大幅度

减小。各类叶片的最小损失攻角不尽相同，直叶片、S

叶片最小损失攻角在 -3毅左右，弓叶片、L 叶片和正倾

叶片最小损失攻角向正攻角方向偏移，在 0毅左右。从

攻角范围来看，直叶片和 L 叶片的低损失攻角范围较

宽，S 叶片、弓叶片和正倾叶片在负攻角较大时损失

急剧增大。

2.2 总压损失和叶片负

荷径向分布

不同攻角下 5 种叶片

周向平均总压损失径向分

布如图 5 所示。从图中可

见，直叶片根部损失较大，

为了明显区分其他叶高的

损失对比，根部损失没有完

全显示。

攻角为 0毅时叶片 10%和 90%相对叶高的 Ma如

图 6、7 所示。

图 3 3维叶片

图 4 攻角 -总压损失特性

（a）攻角 -9°

（b）攻角 -3° （c）攻角 0°

（d）攻角 3° （e）攻角 9°

图 5 周向平均总压损失特性

（a）直叶片 （b）正倾叶片

图 6 10%叶高 Ma

直叶片 S 叶片 弓叶片 L 叶片 正倾叶片

Absolute mach number 1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0

Absolute mach number 1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0
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分析攻角为 0毅时的 5 种叶片的损失对比情况。

在叶根区域：直叶片的损失绝大部分在根部（30%叶

高以下），该区域损失约占总损失的 80%，此时该区

域气流已经大面积分离（图 6），这也是直叶片总损失

较大的最主要原因，因此减小根部流动损失是提高过

渡段静子性能的关键。相对于直叶片，其他 4 种叶片

30%叶高以下采取正弯（正倾斜）措施后，气流损失大

幅度减小，气流分离现象大幅度减弱或消除（如图 6

中的正倾叶片）。4 种弯叶片中正倾叶片根部损失要

低于其他 3 种叶片的，虽然 4 种弯叶片根部积叠相

同，但根部损失却不同，说明叶根以上径向积叠方式

的差异导致根部流场不同。在叶中区域：弓叶片叶中

损失略大于其他 4 种叶片的，整体上看 5 种叶片叶中

损失均较小。在叶尖区域：5 种叶片尖部径向积叠方

式的不同导致损失不同。S 叶片损失最大，其次是正

倾叶片，其他 3 种叶片损失较小。S 叶片的损失大部

分是在尖部（80%叶高以上），攻角为 0毅时该部分损失

占总损失的 50%左右，此时该区域气流已经分离（图

7）。这说明尖部反弯（反倾斜）导致尖部流场品质变

差，损失增大。相对于直叶片，弓叶片尖部正弯略改善

了尖部的流动状况，但却使叶中的损失增大，且叶中

损失的增大量大于尖部的减小量。

分析不同攻角下 5 种叶片损失的变化情况。在全

部计算攻角范围内直叶片根部损失均很大，且随着攻

角增大根部的高损失区域向叶中扩展；随着攻角从

0°向正、负攻角方向增大，弯叶片根部的损失明显增

大，而叶根以上区域损失变化不大，说明限制弯叶片

可用攻角范围的是叶根区域。4 种弯叶片根部的负攻

角特性优于正攻角的，设计时应适当减小其根部的设

计攻角。

分析 5 种叶片负荷的径向分布情况。攻角为 0毅
时 5 种叶片 Dehaller 数径向分布如图 8 所示。从图中

可见，由于叶片径向积叠的不同导致气动负荷径向分

布发生变化，总体上看呈现越靠近叶根负荷越大的分

布规律。直叶片根部气动

负荷最大，15%叶高以下

区域 Dehaller 数甚至小于

0.6，叶根以上气动负荷较

小，在尖部 Dehaller 数已

经大于 1.0。叶根正弯后，

其他 4 种弯叶片根部的气

动 负 荷 大 幅 度 减 小 ，

Dehaller 数大于 0.6，20％

叶高以上气动负荷增大。弓叶片、L 叶片、正倾叶片和

S 叶片尖部的气动负荷逐渐增大。

分析 5 种弯叶片损失

和负荷差异产生的原因。

攻角为 0毅时 5 种叶片 10%

弦长处的 S3 截面静压和

子午面流线如图 9 所示。

从静压云图中可见，由于叶片周向弯曲，导致叶

片 S3 截面的静压场发生变化。在叶片根部区域，直叶

片静压等值线大致沿径向分布，其他 4 种叶片根部弯

曲后通道内的静压等值线也发生倾斜，这样叶片根部

通道内除由压力面指向吸力面的横向压力梯度外，还

产生由外向内的径向压力梯度。从子午面流线图中可

见，直叶片根部通道内由于径向压力梯度不足，根部

气流在折转过程中受到离心力作用，无法达到预期的

转折，使根部流线的径向折转程度小于根部流路的，

逐渐远离轮毂流动，导致根部流管呈明显扩张形状，

根部气流沿流向存在较大的逆压梯度，使气流在叶型

50%左右弦长处发生严重流动分离（图 6）。而直叶片

叶根以上区域损失小且低损失攻角范围宽，其原因

（a）直叶片 （b）S 叶片

图 7 90%叶高 Ma

图 8 攻角为 0毅时周向平均

Dehaller 数

（a）直叶片

（b）S 叶片 （c）弓叶片

（d）L 叶片 （e）正倾叶片

图 9 静压（左）和子午面流线（右）

Absolute mach number 0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2
0.1
0

Absolute mach number 0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2
0.1
0

Static pressure/kPa Absolute mach number

220

200

180

160

140

0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2
0.1
0
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为：（1）直叶片根部流管的较大扩张使叶根以上区域

流管相对收缩，气动负荷减小，有利于气流减速扩压；

（2）叶根以上 Ma相对较小。与直叶片相比，其他 4 种

叶片根部采用 3 维正弯的造型在由外向内径向压力

梯度作用下，使气流更容易发生径向折转，根部流管

的扩张度减小，气动负荷减小（图 8），避免了气流的

流动分离，根部损失大幅度减小。而根部流管的相对

收缩必然造成叶根以上区域的流管相对扩张，气动负

荷增大。S 叶片尖部通道在叶片反弯作用带来的从外

向内的径向压力梯度大于尖部气流沿径向折转产生

的离心力，使尖部气流的径向折转程度大于尖部流路

的，逐渐远离机匣流动，使流管扩张度相对较大，最终

导致流动分离（图 7），而在 65%～80%叶高区域流管

由于上面气流的挤压导致收缩度增加，气动负荷减

小。弓叶片尖部通道内基本不存在径向压力梯度，尖

部气流径向折转时在离心力的作用下逐渐靠近机匣

流动，使尖部流管相对收缩，气动负荷减小。

攻角为 0毅时 5 种叶片

吸力面静压和叶片出口

（计算域出口）的熵如图 10

所示。

从吸力面静压云图中可见，弓叶片在 80%叶高

以上区域存在由叶尖指向叶中的径向压力梯度，根据

边界层迁移理论[19]，在该压力梯度作用下，吸力面尖

部边界层的低能流体从叶尖向叶中迁移，这也是弓叶

片尖部损失较小而叶中区域损失较大的原因。从熵云

图中也可见，尖部的低能流体厚度相对较小而叶中相

对较厚。直叶片吸力面叶根以上区域、S 叶片叶尖以

下区域和 L 叶片全叶高基本不存在径向压力梯度，边

界层低能流体沿径向基本无迁移。正倾叶片吸力面

10%叶高以上区域存在由叶根指向叶尖的径向压力

梯度，使得边界层低能流体由叶根向叶尖迁移。从熵

云图中还可见，在 10%～40%叶高区域低能流体的厚

度明显小于其他叶片相同区域的，而尖部的低能流体

厚度大于其他叶片的，这也与损失的径向分布相吻

合。此外，从吸力面静压云图中还可见，在 40%叶高

以下区域正倾叶片吸力峰压力值高于 S 叶片、弓叶片

和 L 叶片的，而尾缘出口压力相当，这意味着该区域

正倾叶片吸力面气流扩压段的逆压梯度小，且气流沿

流程扩压更均匀，因此扩压损失更小。

2.3 出口气流角和静压升径向分布

分析 5 种弯叶片出口气流角的差异。攻角为 0毅
时 5 种叶片周向平均出口气流角径向分布如图 11 所

示，茁2k 为叶片出口几何角。从图中可见，直叶片根部

以及 S 叶片尖部由于气流分离，出口气流角出现较大

欠转（落后角 > 平均落后角），根部采用正弯或正倾斜

后，其他 4 种叶片根部（30%叶高以下）的欠转减小，

尤其是根部端壁区域。弓叶片、L 叶片和正倾叶片在

两端壁区气流出口角过转（落后角 < 平均落后角），在

10%～30%叶高附近以及 80%～95%叶高区域气流

出口角欠转，该径向分布

形式是由通道涡引起的，

未来在设计过程中可以适

当增大该区域的落后角。

在叶根以上区域直叶片气

动负荷小，落后角最小；其

他 4 种叶片气动负荷大，

落后角较大。说明叶片周向

弯引起负荷径向重新分布，

导致落后角也发生变化，在

设计过程中要根据落后角

的改变量进行适当修正。

分析 5 种弯叶片静压

升的差异。攻角为 0毅时 5

种叶片周向平均静压升径

向分布如图 12 所示。从图

中可见，直叶片和 S 叶片

由于气流分离分别造成根

部和尖部静压升严重不

（a）直叶片

（b）S 叶片 （c）弓叶片

（d）L 叶片 （e）正倾叶片

图 10 静压（左）和叶片出口熵（右）

图 11 周向平均出口气流角

（i=0）

图 12 静子周向平均静压升

（i=0）
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足，且引起其他区域流管出口面积缩小，因此这 2 种

叶片其他叶高区域静压升也小于其他 3 种弯叶片的。

说明在静子通道内气流的静压升由气流转角和流管

出口面积共同决定。对叶片进行合理的周向弯曲后，

叶片根部区域气流分离大大减小，气流转角增大，增

压能力大幅度提高。由于根部分离的消失，在叶根以

上区域避免了根部分离流对上面气流的“挤压”引起

的流管出口面积减小，因此叶根以上区域静子增压能

力也得到提高。

2.4 小结

综上所述：直叶片和 S 叶片在全攻角范围内分别

由于根部和尖部大面积分离导致性能较差；弓叶片叶

中损失较大；正倾叶片总损失特性较好，控制根部损

失效果较好；L 叶片总损失特性最好，低损失攻角范

围最宽，有利于提高压缩系统喘振裕度，可作为紧凑

S 形过渡段内静子的首选。

3 结论

（1）在S 形过渡段内根部流路的折转使得静子叶

片在周向气流扩压的基础上，叠加了径向气流折转的

扩压，从而造成根部负荷明显增大。如果设计不好，会

造成叶根区域损失大幅度增大，且攻角范围明显减

小。因此 S 形过渡段内静子的性能主要取决于叶根区

域，合理的根部设计是关键。

（2）通过叶片 3 维造型，利用叶片力的作用，增加

流体向下折转的控制力，从而控制叶片根部的负荷水

平，减小和消除分离，大幅度减小损失，提高过渡流路

和静子叶片的性能水平。将直叶片与 4 种弯叶片对比

分析可知，L 叶片更好地实现了叶片力与折转流路的

匹配作用，可作为紧凑 S 形过渡段内静子的首选。

（3）由于叶片径向积叠的不同导致叶片通道及叶

片表面的压力分布不同，从而使叶片气动性能不同：

直叶片和 S 叶片总压损失较大，正倾叶片和 L 叶片的

总压损失特性较好，二者最小损失相当，但 L 叶片低

损失攻角范围更宽。

（4）在静子通道内气流的静压升由气流转角和流

管出口面积共同决定。对叶片合理的周向弯曲可以使

静子增压能力提高。

（5）对全攻角特性的研究发现，叶片根部正弯，根

部的负攻角特性优于正攻角的，因此设计时必须考虑

适当减小根部的设计攻角。
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