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可调静子旋转凸台位置对端区流动的影响
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摘　　　要：对包含凸台的可调静子模型进行简化，研究了不同凸台位置对端区流动的影响．通过实验测量

与数值模拟对比可以发现：可调静子端区流动损失主要是由叶片气动负荷引起的泄漏及气流绕过凸台造成

的掺混２个部分组成；通过合理优化设计，将凸台置于气动负荷高的叶片前缘并覆盖尽可能多的前缘间隙，能

够有效降低损失，改善气动性能．
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　　为了改善压气机的工作特性，扩大稳定工作
范围，目前大多数的现代航空发动机采用了多级
静子叶片可调的技术，例如，ＥＪ２００发动机采用５
级高压压气机、２级静子可调，ＣＦＭ５６发动机采
用９级压气机、４级静子可调，АЛ－３１Ф发动机采
用９级压气机、４级静子可调，Ｅ３Ｅ核心机采用９
级高压压气机、４级静子可调，ＧＥ９０发动机采用
１０级高压压气机、５级静子可调［１－３］．为避免可调
静子在转动角度的过程中与机匣／轮毂相互接触，

结构上要求叶片前缘和尾缘位置与机匣／轮毂之
间存在一定的间隙．在新型航空发动机设计中，可
调静子旋转角度越来越大，如 Ｒｏｌｌｓ－Ｒｏｙｃｅ公司
的核心机Ｅ３Ｅ中最大旋转角可以达到６０°［４］，设
计状态下静子叶片与机匣／轮毂之间的间隙对压
气机整体性能的影响不能忽略，同时实际情况中
由于组装误差以及发动机工作过程中的热膨胀，
叶片与机匣／轮毂之间必然存在间隙［５］，所以对于
采用多级静子可调的多级轴流压气机而言，在设
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计过程中必须考虑非固定静子叶片间隙对压气机

性能的影响．
从九十年代开始，国外就已经开展了关于可

调静子叶片间隙对气动性能影响的研究，并取得
一定成果应用于新型核心机设计中．Ｌｅｅ等通过
数值模拟对１０级压气机性能进行研究，发现考虑
静子轮毂间隙时，计算结果与实验数据吻合较好，
而不考虑间隙的情况下，静子角区大分离造成的
多级不匹配现象，使得计算结果不容易收敛［５］．
Ｒｉｂｉ等根据间隙泄漏流模型，建立了与可调静子
端区间隙几何特征相关的损失模型，将此损失模
型加入到压气机初始设计中，预测结果较不考虑
间隙的预测结果而言，压比提高０．３％～０．６％，
做功能力增加０．４％～０．５％，且预测结果与真实
试验结果符合更好［６］．Ｒｉｃｅ等发现将凸台位置前
移并增大凸台尺寸以尽量封闭住更多的间隙，能
够减少泄漏量，降低损失［７］．Ｋｌｉｎｇｅｒ等将优化静
子叶片及凸台的设计以实现减小端区流动损失的

思想融入到压气机整体设计当中．在Ｅ３Ｅ核心机
的压气机部分，可调静子设计的目的是尽可能增
大凸台尺寸以覆盖住位于前缘的间隙，同时将尾
缘间隙泄漏造成的损失控制在一个比较小的范

围．同时由于凸台位置前移，将静子叶片向周向倾
斜以保持静子旋转轴向前倾斜的角度尽量小［４］．
国内关于可调静子叶片的研究仅针对于结构问题

及控制规律，而没有考虑静子凸台及间隙对压气
机气动性能的影响［８］．
在此研究背景下，本文针对简化的可调静子

几何模型，通过试验及数值模拟研究了凸台对可
调静子端区流动损失的影响机理，得到了凸台位
置与可调静子叶片损失的关系，为工程中可调静
叶的设计提供理论依据．

１　可调静子简化模型

对轴流压气机中可调静子主要由旋转轴、凸
台以及静子叶片组成，其结构如图１所示，凸台陷
入在机匣／轮毂内，叶片前缘及尾缘位置与机匣／
轮毂之间存在间隙［９－１１］．
为了研究可调静子端区流动机理，本文仅以

叶尖截面叶型及与其联接的凸台为研究对象，选
取某发动机进口导叶叶尖截面叶型，将此叶型拉
伸得到平面叶栅设计参数如表１所示．
假设在角度调节过程中，凸台内壁面与机匣／

轮毂完全重合，则可调静子端壁可以近似视为由
部分叶型和间隙组成，如图２所示．凸台半径为真

图１　压气机可调静子结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｖａｒｉａｂｌｅ　ｓｔａｔｏｒ　ｖａｎｅｓ　ｉｎ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

表１　叶片设计参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ

弦长／ｍｍ 最大厚度／ｍｍ 栅距／ｍｍ 稠度 叶高／ｍｍ

３４．２７３　８　 ３．１８８　９　 ３０　 １．１４　 １００

图２　叶型及凸台示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｅｎｎｙ　ａｎｄ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ

ｂｌａｄｅ

实进口导向叶片的参数（８ｍｍ），部分叶型为圆柱
体凸台被叶片型面切割后剩余部分，选取１．５％
叶高作为沿弦长均匀分布的间隙高度．本文研究
所采用的３组叶片凸台中心位置距离前缘点的距
离Ｄ分别为８，１７．７６，２４．２７４ｍｍ，几何模型如图

３所示．

６８５２
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图３　叶片几何模型示意图

Ｆｉｇ．３　Ｂｌａｄｅ　ｍｏｄｅｌｓ　ｉｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

２　试验设备介绍

本次试验是在南京航空航天大学平面叶栅试

验风洞上进行的．图４为南京航空航天大学平面
叶栅风洞示意图．该风洞配备有２种气源：离心风
机和罗茨风机．单台的离心风机功率为３０ｋＷ．采
用此气源供气叶栅进口最大马赫数不大于０．３．
高速气源罗茨风机为２台，采用此气源供气叶栅
进口最大马赫数可达１．０左右．气源风机送出的

图４　平面叶栅试验器示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｆａｃｉｌｉｔｙ

高压气流经流量调节阀节流，通过扩张段减速进
入稳定段，再通过收敛段进入试验段，最后由叶栅
出口排出．由于亚声速气流通过收敛段加速，因
此，气流流过时在风洞壁面上的附面层比较薄，紊
流度减小，试验段内的流动比较均匀．气流绕叶栅
流动的攻角通过转动安装叶栅的圆盘调节．在叶
栅进口前侧壁有抽气槽，用于抽除叶栅进口端壁附
面层，保证其进口流场的均匀性，即试验对密流比
的要求．南航叶栅风洞试验段的尺寸为３００ｍｍ×
１００ｍｍ，沿叶高方向为１００ｍｍ，沿栅距方向为

３００ｍｍ［１２］．
平面叶栅试验段由８片叶片组成，采用中间

位置的２个通道分别测量出口截面流动参数和壁
面静压分布．出口截面位于叶栅出口一半弦长处，
在叶尖至叶中的一半叶高范围内分布１０个采集
位置，间隙附近２０％叶高加密采集点以捕捉泄漏
流动现象，沿栅向分布１５个采集位置，尾迹附近
加密以捕捉尾迹特征，出口截面气流参数采用５
孔探针测量，５孔探针的位移和采集由计算机控
制，最小位移距离为０．１ｍｍ．壁面静压分布通过
在靠近间隙一侧栅板上开设６×７个静压采集孔
获得．试验来流马赫数为０．５，测量０°，１０°，２０°三
种攻角情况．压力数据由ＤＴＣｎｅｔ压力扫描阀系
统采集，本文采用的测量模块量程为１７２３７．５Ｐａ，
测量精度为量程的０．０５％．

３　数值模拟

本文采用商业软件ＣＦＸ求解流场．进口来流
给定总压、总温和气流角，参数均采用试验测量
值，出口背压给定标准大气压，叶片及端壁为无滑
移绝热边界条件．研究的焦点在端壁附近区域，为
节约网格资源，计算域选取一半叶高，中间截面采
用对称边界条件．因为间隙泄漏流和大攻角情况
下吸力面流动分离的存在，采用对大尺度分离流
动细节捕捉较好的ｋ－ε模型．
平面叶栅试验段计算域为长方体，可以采用

Ｃｏｏｐｅｒ的方法将二维源面网格沿叶高方向拉伸
为三维体网格．由于间隙及部分叶型凸台的存在，
本文采用非结构网格进行数值模拟，叶片Ｂ源面
网格如图５所示，网格数大约为２万．在叶片前
缘、尾缘以及间隙附近网格进行加密．为了准确模
拟附面层内流动情况，叶片表面采用大长宽比的
结构网格，第１层网格高度为０．００１ｍｍ，保证计
算中ｙ＋小于５．一半叶高分布５０个截面，在间隙
一侧做加密处理，叶片表面网格如图６所示．

７８５２
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图５　源面网格

Ｆｉｇ．５　Ｍｅｓｈ　ｏｆ　ｓｏｕｒｃｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

图６　凸台及叶片表面网格

Ｆｉｇ．６　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｍｅｓｈ　ｏｆ　ｐｅｎｎｙ　ａｎｄ　ｂｌａｄｅ

４　结果分析

试验测量得到叶片 Ａ，Ｂ，Ｃ的出口总压恢复
系数随气流攻角的变化如图７所示，可以发现，在

０°攻角情况下３组叶片的测量结果基本相同，而
在１０°攻角时，叶片 Ａ的总压恢复系数保持不变
而叶片Ｂ和叶片Ｃ的测量结果降低．随着攻角的
继续增大，吸力面的流动发生分离，３组测量结果
都出现明显的下降，但叶片 Ａ 的损失仍是最小
的．３组试验叶片的唯一差别在于端区凸台位置
不同，因此，图７中叶片处于相同攻角而总压恢复
系数变化情况不同的试验结果表明：端区凸台位
置对静子叶片的性能有重要的影响，合理优化设

图７　出口总压恢复系数对比

Ｆｉｇ．７　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｎ

ｏｕｔｌｅｔ　ｓｕｒｆａｃｅ

计凸台位置能够减少气动损失．下面对可调静子
凸台位置影响端区流动的机理进行分析．

４．１　泄漏对损失的影响分析

对于叶轮机械内流体穿过叶片叶尖间隙的流

动情况，泄漏量是影响损失大小的重要因素．首先
分析３组叶片不同位置间隙内泄漏产生的原因．
如图８所示，因为试验叶型基本对称，在０°攻角情
况下吸力面和压力面测量得到的压力分布也基本

对称，各个间隙两侧压力差很小．在１０°攻角的情
况下，气流转弯发生在叶片前缘位置，所以这里气
动负荷最大，如图９所示．

图８　０°攻角壁面静压孔测量结果

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｅｎｄｗａｌｌ（ｉ＝０°）

图９　１０°攻角壁面静压孔测量结果

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｅｎｄｗａｌｌ（ｉ＝１０°）

本文试验采用的叶型弯度很小，所以泄漏量
的计算采用沿栅距方向穿过间隙的流量，数值模
拟得到间隙内泄漏流量随攻角的变化如图１０所
示，在０°攻角时，３组叶片中４个不同位置的间隙
内泄漏量都很小；随着攻角的增加，叶片Ｂ位于
前缘的间隙和叶片Ｃ的间隙内的泄漏量受到吸
力面和压力面两侧压力差作用明显增加，而叶片

Ｂ位于尾缘的间隙和叶片 Ａ的间隙内泄漏量基
本保持不变．同图９中表明的结果一致，攻角引起
叶片前缘负荷的增加，是导致间隙内泄漏量增大
的主要原因，将凸台置于叶片前缘以覆盖最大负
荷处，能够有效的减小前缘间隙的泄漏流量，而叶
片尾缘处间隙内泄漏量受攻角影响很小．
图１１为１０°攻角情况下总压恢复系数沿叶高
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图１０　不同位置间隙泄漏量数值模拟结果

Ｆｉｇ．１０　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌｅａｋａｇｅ　ｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｇａｐｓ

图１１　１０°攻角总压恢复系数沿叶高分布

Ｆｉｇ．１１　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ａｌｏｎｇ　ｓｐａｎｗｉｓｅ　ｈｅｉｇｈｔ（ｉ＝１０°）

分布图．可以发现：凸台及间隙对主流影响很小，
损失主要发生在靠近端壁大约２０％叶高范围内．
在该区域内，叶片Ａ的总压恢复系数明显比叶片

Ｂ、叶片Ｃ高，这是因为泄漏流穿过叶片Ｂ和叶片

Ｃ前缘位置的间隙，并与吸力面一侧的流体发生
掺混，造成很大损失．而叶片 Ａ中位于前缘位置
的凸台，能够有效减少因攻角产生的泄漏，降低端
壁附近流动损失．图１２为２０°攻角情况，中间叶高
主流区域因为吸力面流动出现分离，所以测量结
果变化比较大，而在端壁附近区域，叶片 Ａ的损
失依然是最小的．
综合上述分析可以发现，当凸台置于叶片前

缘最大负荷处时，能够有效减少泄漏量，降低叶栅
端区流动损失．

图１２　２０°攻角总压恢复系数沿叶高分布

Ｆｉｇ．１２　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ａｌｏｎｇ　ｓｐａｎｗｉｓｅ　ｈｅｉｇｈｔ（ｉ＝２０°）

４．２　凸台对损失的影响分析

如图１１及图１２所示，在端壁附近区域，叶片

Ｃ总压恢复系数无论是数值模拟还是试验测量结
果都比叶片Ｂ高，然而在图１０中可以发现，由于
间隙大小的关系，叶片Ｃ在１０°以及２０°攻角情况
下泄漏量几乎是叶片Ｂ的２倍．泄漏量更大的叶
片Ｃ损失反而比叶片Ｂ更小，这个现象说明泄漏
量并不是唯一决定损失大小的因素，下面将对

１０°攻角情况下数值模拟得到的一些流场细节进
行分析．
图１３为数值模拟得到的叶片Ａ间隙内流线

图．叶片Ａ位于叶片前缘的凸台挡住了因攻角产
生的泄漏，端壁附近区域流体流动方向与主流方
向一致，靠近尾缘处压力面和吸力面的压力差不
大，因压力驱动穿过间隙流向吸力面的泄漏量很
小，没有出现分离或者回流的现象，损失很小．

图１３　叶片Ａ间隙泄漏数值模拟结果

Ｆｉｇ．１３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｉｎ

ｇａｐ　ｏｆ　Ｂｌａｄｅ　Ａ
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如图１４所示，叶片Ｂ前缘气动载荷大的位
置存在间隙，来流穿过间隙并与吸力面的流体掺
混形成回流区，损失很大．同时由于回流区内的压
力很低，尾缘位置的流体由于受到压力差的作用，
穿过间隙被卷入到回流区内，导致损失进一步增
大．由于回流区的存在和较大的尾迹影响，端壁附
近区域的总压恢复系数很低．

图１４　叶片Ｂ间隙泄漏数值模拟结果

Ｆｉｇ．１４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｉｎ

ｇａｐｓ　ｏｆ　Ｂｌａｄｅ　Ｂ

如图１５所示，叶片Ｃ间隙内流动情况与叶

图１５　叶片Ｃ间隙泄漏数值模拟结果

Ｆｉｇ．１５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ

ｉｎ　ｇａｐ　ｏｆ　Ｂｌａｄｅ　Ｃ

片Ｂ位于前缘的间隙泄漏类似，来流穿过间隙并
与吸力面的流体掺混形成回流区．然而叶片Ｃ前
缘处间隙更大，所以因攻角导致的泄漏量更大，如
图８中所示，叶片Ｃ在１０°攻角下泄流量是叶片Ｂ
的２倍．但是由于凸台位于尾缘位置，没有流体因
为压力面与吸力面低压区之间压力差驱动穿过间

隙被卷入，所以吸力面的回流区影响范围没有叶
片Ｂ的大．
从上述分析可以发现，泄漏量不是决定损失

的唯一因素，凸台上游间隙内泄漏流与吸力面流
体掺混形成回流区，而压力面流体由于压差作用
将穿过间隙被卷入到回流区内，增大流动损失．

５　结　论

从上面数值模拟和试验测量结果对比分析可

以发现，气流通过可调静子凸台和间隙的损失主
要有２个部分：

１）叶尖间隙泄漏流造成的损失．由于来流攻
角作用或者是压力差驱动，流体将穿过间隙并在
吸力面发生掺混，这部分的损失主要是发生在气
动负荷高的位置，损失大小与泄漏量相关．
２）气流绕过凸台造成的损失．凸台上游间隙
内泄漏流与吸力面流体发生掺混，形成低速、低压
的回流区，压力面流体由于压力差的作用，绕过凸
台被卷入到回流区内，导致损失进一步增大．
通过对比３组叶片不同位置凸台对端壁附近

区域流动损失的影响，可以得到优化凸台设计的
一些思路：

１）将凸台设计在叶片气动负荷高的位置，利
用叶片和凸台的联结挡住间隙能有效减少泄漏的

发生，从而可以降低端壁区域因泄漏流造成的
损失．
２）将凸台设计在气动负荷高的位置以减小
泄漏量的同时，尽量覆盖叶片前缘，减小凸台设计
位置之前的间隙，避免间隙泄漏流与凸台作用形
成分离、回流，以减少流动损失．
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