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摘　　　要 : 叶顶间隙二次流在高压涡轮总损失中占据了较大比重.针对某型航空发动机的结构特点 ,研究

了涡轮叶顶间隙结构对性能影响的机理.计算结果和实验数据吻合的较好.流场细节分析表明 :在叶顶间隙

流通面积相同情况下 ,台阶型、渐缩型间隙优于直线型 ,凸/凹型间隙效率最低 ;渐缩型间隙在叶片前半轴弦

受到上通道涡的抑制 ,减少了叶顶间隙泄漏涡的强度和范围 ; 凸型间隙在叶片前缘引起了流动分离 ,凹型间

隙存在一高速区 ,增加了二次流损失.
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Abstract : The secondary flow loss plays a main part in t he total lo ss of high pressure

t urbine’s ( HP T) . Based on t he st ruct ure of one type aero2engine , t his paper is focused on

mechanic of t he tip clearance st ruct ure , which influences t he turbine characteristics. Numeri2
cal result s agree well wit h the experiment data. The detailed information of the flow fields

shows t hat , wit h t he same tip clearance flow area , t he step and shrink tip clearance shape

perform bet ter t han line tip clearance shape , while t he groove and bulge shape is worse rela2
tively. Suppressed by the up passage vortex at up st ream side of blade , the intensity and scale

of the tip clearance leakage vortex is decreased. There are flow separations at the f ront blade

of bulge tip clearance. The high speed area of groove tip clearance increases t he secondary

flow loss dramatically.

Key words : tip clearance ; aero2engine ; high pressure t urbine ; secondary flow ;

numerical analysis

　　三维叶栅中的损失主要包括 :叶型损失、端部

损失以及二次流损失.而其中的二次流又与叶型

和端部区域的流动密切相关 ,在损失总量中往往

占有很大的比重.这是由于随着工况的变化叶顶

间隙引起的泄漏涡将会影响到约 30 %叶高范围

内的流场.因此航空发动机的高压涡轮叶顶间隙

成为影响二次流的主要因素之一倍受关注.为了

提高现代航空发动机的经济性和可靠性 ,先进的
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涡轮叶顶间隙控制技术可以显著地提高发动机效

率 ,降低燃油消耗率 ( S FC)和排气温度 ( EG T) [1 ] .

国内外很多的研究机构在叶顶间隙这一领域

已经开展了 50多年的研究.其中 , Denten[2 ]通过

对悬臂式叶栅泄漏流的研究提出了厚涡轮叶片的

流动形式 ,当叶片厚度与间隙值之比大于等于 4

时 ,由叶片压力面进入间隙的流体在顶部区域产

生分离 ,并在顶部区完全掺混 ,重新再附 ;对此 ,

Heyes等[3 ]认为这一比值应该为 6 ; Moore 等[4 ]

对低速涡轮叶片顶部流动的试验结果证实上述的

现象. Wiseman[ 5 ]的研究表明高压涡轮叶顶间隙

每增加 0. 025 mm , S FC将会增加大约 0. 1 % 和

EG T 将会增加 1°C.军用发动机的 S FC和 EG T

受涡轮叶顶间隙的影响更为显著 ,这是因为相对

于大型商用飞机发动机而言军用发动机的转速和

涡轮前温度都要高一些.为了进行涡轮叶顶间隙

的基础研究必须建立完善的试验台[6 ] ,但是这样

一套试验系统需要大量资金和人力资源的支持 ,

而进行基于部件的数值模拟仿真就可以大大地降

低开销和节省时间.文献[ 7 ]对高压导叶的流场结

构和损失进行了研究 , 文献 [ 8 ]研究了环形叶栅

中二次流和损失 ,文献[ 9 ]进行了叶顶间隙对涡轮

性能影响的数值分析 ,文献 [ 10 ]对大间隙涡轮叶

栅的流场进行了试验和数值研究.文献 [ 11 ]考虑

了低雷诺数对涡轮内部流场的影响.而某型航空

发动机在使用过程中 ,频繁出现涡轮效率异常下

降的现象.经过分析发现 ,这是由于涡轮叶顶间隙

变化而引起的.

本文使用 NUM ECA 数值分析软件 ,针对具

体型号航空发动机的结构特点 ,建立了数值模型 ,

分析了高压涡轮流场的二次流以及损失分布.并

对比分析了叶顶间隙结构对流场的影响 ,研究了

叶顶间隙结构对涡轮性能影响的机理.

1　计算方法

数值计算采用 Euranus求解相对坐标系下的

三维雷诺平均 N2S方程 , Spalart2Allmaras 一方

程湍流模型 ,J ameson 的有限体积中心差分格式

和显式四阶 Runge2Kutta 法时间推进 ,辅以多重

网格法、局部时间步长和残差光顺手段等加速收

敛.叶型数据为某型发动机的原始图纸数据.使用

Unigrap hics (U G)建立物理模型 ,再利用 IGES文

件格式导入 IGG(NUM ECA 软件的网格划分模

块)下生成数值模型.计算网格如图 1 所示 ,主流

路用贴体 HO I型网格 ,叶顶间隙分成两个部分 ,

下层采用蝶型网格和 I型网格的结合 ,上层采用

H型网格 ,中间用完全非匹配连接 ,计算所采用

的网格节点为 :静叶 33×41×185 ,动叶 31×41×

197 ,动叶间隙 17×9×651 本文共计算了 72个案

例 ,每个案例的叶顶间隙值都不同 ,这就要求分别

建立 72套不同的计算网格.所以具体的网格节点

数将会略有不同.

图 1　考虑涡轮动叶间隙的计算网格

Fig. 1　Grid of turbine tip clearance

进口边界条件为平均分布的总温、总压 ,出口

给定轮毂处的静压 ,其余压力按简单径向平衡给

定 ;轮毂和叶片给定固壁绝热转速条件 ,主通道两

侧为周期性边界 ,机匣为绝热、固壁、无滑移条件 ,

其余各个网格块间的搭接处均为连接条件.

2　计算结果与分析

首先将计算结果与试验数据进行对比 ,来验

证算例的有效性.如图 2所示 ,计算结果和试验结

果的误差在 2 %左右.在 100 % N 2 转速下高压涡

轮效率随落压比上升而升高 ,而发动机在巡航状

态基本保持在 100 % N 2 转速下.因此 ,以后各工

况的选择都是在 100 % N2 转速下.而在 80 % N 2

转速下 ,涡轮效率随落压比的变化比较大.以上数

图 2　试验值与计算结果的对比

Fig. 2　Contrast of numerical results and experiment
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据说明本文算例的计算结果比较准确、和实验数

据吻合较好.

本文先对各种间隙形态对涡轮性能的影响做

了定性的分析.共对某型发动机涡轮进行了 6 种

间隙结构的数值模拟 ,包括 3 种均匀间隙和 3 种

非均匀间隙结构 (如图 3所示)前缘到尾缘线性变

化的间隙有渐扩和减缩型 ,非线性变化的间隙形

态为凸/凹型和台阶型.从图 4不难看出 ,在流通

面积相等情况下 :阶梯型间隙形态的效率最高 ,凹

型间隙最低 ;渐缩型强于直线型和渐扩型间隙 ;在

低负荷工况下的效率 ,直线型和渐扩型间隙比较

接近 ,在高负荷下 ,直线型的效率比渐扩型高 ;凹

型和凸型间隙的效果最差.其中 ,直线型间隙的计

算结果与实验值误差很小 ,其它间隙形态的计算

结果与实验值的变化趋势相同 ,最大误差在 2 %

以内.因此 ,本文算例结果是有效的.接下来 ,针对

上述叶顶间隙形态对涡轮二次流和损失的影响展

开研究 ,分析各种间隙形态的特点和流场细节.本

文针对上述 6种间隙结构分别进行了 12 个不同

间隙值的仿真计算 ,间隙值选取 的依据是 :叶顶

间隙值占叶高的比例控制在 0～312 %的范围内.

图 5分别给出台阶型和直线型叶顶间隙值约

占叶高的比例为 0. 5 % ,在中间截面叶顶区域相

对总压损失系数分布 (图中左侧为吸力面 ,右侧为

压力面) .在间隙中流体质点由压力面流向吸力面

承受两种驱动力 : ①来流速度决定的惯性力 ;

②压力面至吸力面的压差.台阶型间隙在前缘的

间隙较小 ,射流效应强.同时 ,由于叶片前部压差

较大 ,致使叶顶间隙泄露流的速度大 ,这将使间

隙流更集中在端壁区域 .图 ( a)为平台型间隙的

总压损失系数分布 ,清楚地显示了叶顶泄漏涡

的位置和强度 . 在端壁区域 ,气流的速度比较

大 ,间隙流的作用增强 ,而间隙流动的方向与上

通道涡的方向相反 ,进一步挤压和削弱上通道

涡 ,叶顶的泄漏涡更偏向压力面 .图 ( b)为直线

型间隙结构的轴向中间截面总压损失系数分

布 .由于间隙较台阶型大 ,叶顶泄漏流的强度明

显增强 .由于泄漏流更接近主流的中心区域 ,高

损失分布区域进一步扩大 ,最高总压损失系数

从 0. 613增加到 0. 6651

图 5　中间截面相对总压损失系数分布

Fig. 5　total p ressure loss coefficient at

middle intersection
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图 6为离前缘不同距离处与轴线垂直面泄漏

涡和上通道涡的发展情况. 由图 6 (a) 可见 ,在

50 %弦长处泄漏涡强度还不大.这是由于叶栅通

道大部分区域的通道二次涡较强 ,而且上通道涡

的方向与叶顶泄露涡的方向相反.部分上通道涡

的气流进入叶顶间隙区域内 ,上通道涡阻碍了泄

漏涡的发展.图 6 每一个标号 (a)～ (e)都有两个

图 ,左侧的为渐扩型间隙对应轴向截面的相对速

度分布 ;右侧为渐缩型间隙形态.图 6中展示了泄

漏流在叶栅通道中的发展及其和通道二次流的相

互作用.沿轴向从距离前缘 50 %的截面 (a)到叶

栅出口截面 (e) ,通过对比渐扩型和渐缩型间隙的

流场可以发现 :渐缩型间隙的叶顶泄漏涡沿轴向

的发展 ,没有渐扩型间隙的泄漏涡强度大.在间隙

涡沿轴向的发展过程初期 ,叶栅的上通道涡对叶

顶间隙泄漏涡的发展起到一定抑制作用.外环壁

面附近的上通道涡方向和泄漏涡方向相反 ,渐缩

型间隙在前半个叶栅的叶顶流通面积大于渐扩型

间隙 ,更多的上通道涡流体可以进入叶顶区域 ,抑

制了叶顶间隙泄露流 ,如图 6 (a)所示.从而减少

了渐缩型间隙在前半个叶栅的泄露流强度 ,抑制

了泄漏涡的发展 ,减少了通道的二次流损失.无论

从强度上还是影响区域的大小来看 ,渐缩型间隙

的泄漏涡都没有渐扩型间隙强.但是在出口截面

处 ,渐扩型和渐缩型间隙的叶顶间隙涡十分接近.

但是从泄漏涡沿轴向的发展来看 ,渐缩型间隙造

成的二次流损失要小于渐扩型间隙型.

如图 7所示 ,落压比均为 315的凸型、凹型叶

顶间隙形态在 95 %叶高处相对马赫数等值线.凸

型叶顶的结构特点是 ,在轴向上叶顶间隙形态有

一个突变 ,叶顶间隙突然减小 ,容易引起气体的流

动分离.泄漏流在前缘处的流动分离是上游流体

在叶片前缘的叶顶驻点处交汇时 ,由于几何边界

的突转形成的.从图 (a)中可以看出 ,凸型叶顶间

隙在叶片前缘附近 ,前缘泄漏流诱发了吸力面流

动分离 ,甚至造成了流道的堵塞 ,增加了流动损

失 ;来自压力面、吸力面和叶顶间隙的泄漏三部分

流体相互作用 ,顶部泄漏流动引起了吸力面附近

的气体分离 ,向下游的流动过程中与主流气体将

形成较大的流动损失.凹型间隙形态的特点是 ,在

叶片轴向中间区域的间隙值较两端大 ,相应的泄

漏流强度也大.再加上涡轮叶片主要负荷区域的

压力面和吸力面压差也较大 ,从而造成更多的气

体从该处泄漏到吸力面.图 ( b)为凹型间隙的速

度分布 ,从叶片轴向的中部开始 ,吸力面存在一个

高速区.这个高速区是由于气体从凹型间隙中部

泄漏流的强度和范围均比两端大而造成的 ,凹型

间隙的吸力面流动分离现象比凸型间隙结构更加

严重 ,引起的损失也就更大.

图 6　上通道涡和泄漏涡

Fig. 6　Up flow passage vortex and tip clearance

leakage vortex

通过大量数值仿真的结果分析发现 :凹/凸型

间隙结构的效果都没有线性的间隙结构好.本文

算例凹/凸型间隙结构效率总体偏低的一个原因

是 :仅仅改变了叶片顶部的型面变化 ,而没有和机

匣处理相结合.在涡轮叶片的顶部篦齿与机匣安

装的篦齿封严 ,可减少叶顶泄漏流体的强度和二

次流损失.如果没有机匣处理的配合 ,单独改变叶

片顶部结构 ,效果没有前者好.
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图 7　涡轮级相对马赫数等值线

Fig. 7　Relative Mach dist ribution

3　结　论

本文对某型高压涡轮进行了三维流场仿真 ,

研究叶顶间隙形态对涡轮性能影响的机理 ,针对

不同叶顶间隙形态的泄漏涡和二次流损失分布等

进行了分析.仿真结果与实验数据吻合的较好.通

过对不同间隙值的数值计算 ,获得了更详细的流

场细节.对泄露流的基本结构以及泄露流和主流

相互作用的机理有了更深入的认识 ,至少通过本

文算例的研究 ,可以得出一些结论 :

1) 在叶顶间隙流通面积相同情况下 ,台阶

型、渐缩型间隙优于直线型 ,凸/凹型间隙效率最

低 (针对某型高压涡轮) ;

2) 渐缩型间隙在叶片前半轴弦受到上通道

涡的抑制 ,减少了叶顶间隙泄漏涡的强度和范围 ;

3) 凸型间隙在叶片前缘引起了流动分离 ,凹

型间隙存在一高速区 ,增加了二次流损失.
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