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摘　　　要 : 采用三维 CFD (计算流体动力学)方法 ,对两种相反叶尖间隙分布方式的无叶扩压器压气机级

进行了详细流场分析 ,研究了叶尖间隙分布对跨声速离心压气机叶轮及扩压器性能的影响机理.结果表明 ,

非均匀分布弦向间隙分布叶轮有较宽的稳定工作范围 ;出口轴向间隙小于进口径向间隙的压气机级压比和

效率明显高于出口轴向间隙大于进口径向间隙的压气机级.较小的出口轴向间隙削弱了叶轮通道后半段间

隙流动 ,显著提高了叶轮后部做功能力 ,获得更高的级压比 ;并使叶轮后部间隙涡强度及涡在叶轮通道和扩

压器通道内耗散损失小 ,压气机级效率更高.
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Abstract : Based on t hree2dimensional comp utational fluid dynamics met hod , t he flow

fields of two opposite impeller blade tip clearance dist ribution compressor stages wit h vane2
less diff user were analyzed. The law and action mechanism of tip clearance dist ribution effect

on t he high charging ratio t ransonic cent rif ugal compressor impeller and vaneless diff user

performance were researched. This p roves t hat non2uniform chord direction blade tip clear2
ance dist ribution impellers have wider operating range. The pressure ratio and efficiency of

compressor stage whose outlet axial clearance height is smaller t han inlet radial clearance

height are higher t han that of compressor stage whose outlet axial clearance height is larger

t han inlet radial clearance height . The smaller outlet axial clearance height weakens the

clearance flow in af t half of impeller passage , improves the impeller af t passage power inp ut

and obtains higher impeller p ressure ratio and compressor stage pressure ratio . The smaller

outlet axial clearance height get s higher efficiency since it reduces impeller af t blade tip clear2
ance leakage vortices intensity and makes t he vortices breakdown and dissipation loss less in

impeller passage and vaneless diff user passage.
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　　海湾战争后 ,各国竞相发展无人驾驶机 ,80 %

采用活塞式内燃机作为动力 ,其核心技术之一为

涡轮高增压技术[ 1 ] .同时 ,车用内燃机通过涡轮增

压技术“缩小排量”,成为节能和 CO2 减排的重要

战略措施和核心关键技术.由于增压内燃机宽工

况范围、大扭矩和功率的性能需求建立在涡轮增

压器离心压气机宽流量、高压比和高效率的基础

上 ,高性能跨声速离心压气机作为涡轮增压器核

心部件 ,成为内燃机增压技术研究的主要难点[ 2 ] .

高压比使压气机内部流动为跨声速 ,其工作

过程中叶片负荷高 ,叶片两侧压差大 ,叶尖泄漏流

动强 ,叶尖间隙高度对叶轮及扩压器内部流场结

构、做功能力和流动损失影响大 ,从而影响压气机

稳定工作范围、压比及效率 ,进而影响与之匹配的

内燃机工况特性线.因此 ,离心压气机叶尖间隙高

度对性能影响的研究受到了研究者的广泛重视 ,

已发表文献主要集中于亚声速压气机及均匀叶尖

间隙高度对压气机压比和效率的影响 :文献 [ 328 ]

认为随间隙高度的增加 ,离心叶轮或整个压气机

级压比和效率下降.部分文献描述了轴向或径向

间隙分布的影响 :文献[ 9 ]证明叶轮进口径向间隙

对于无叶扩压器压比影响较小 ,文献 [ 10 ]通过实

验和数值模拟表明叶轮尾部间隙的减小使叶轮通

道后部尾迹靠近吸力面.进口径向和出口轴向间

隙分布规律对于叶轮和扩压器压比和效率的影

响 ,现有文献较少涉及.本文采用三维 CFD (计算

流体动力学)方法 ,研究了不同叶尖间隙高度弦向

分布规律对跨声速离心压气机级性能的影响 ,分

析了不同间隙高度分布叶尖间隙泄漏涡生成和耗

散的机理 ,探讨了叶轮和扩压器压比和损失对径

向间隙和轴向间隙的敏感性 ,评价间隙分布其对

内燃机工况特性线的影响.

1　计算方法简介

跨声速离心压气机流场数值求解的控制方程

为可压 Navier2Stokes (N2S)方程 ,采用时间推进

法求解 ,求解方程建立在旋转坐标系下 ,并以相对

速度的形式表达

5U
5 t

+ ΔFi + ΔFv = Q (1)

式中 U为守恒矢量 , Fi 和 Fv 分别代表无黏矢通

量和黏性矢通量 ,Q为包含哥氏力和离心力的源

项.控制方程的空间离散采用改进的 J ameson中

心差分格式 ,以保证较高的激波分辨率和黏性分

辨率 ;时间离散采用四阶 Runge2Kutta 法 ;采用

Spalart2Allmaras (S2A)湍流模型封闭控制方程 ,

以适应离心压气机内部流场较强的旋涡分离流

动.方程的定解条件和网格划分详见文献[ 11 ] .文

献[11 ]构建的计算平台 ,对一台跨声速离心压气

机级[12 ]算例分析表明 :计算的性能与实验吻合

好 ,证明所用的计算方法和软件是可信的.

2　叶轮进/出口叶尖间隙方案选择

叶尖间隙沿弦向变化选用 3种类型 9个方案 ,

如图 1 所示.图 (a)为离心压气机级计算简图.图

(b)为叶尖间隙选择方案.下面具体说明方案选择 :

图 1　叶尖间隙高度分布示意图

Fig. 1　Blade tip clearance dist ribution
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1) 叶轮叶尖间隙沿弦向不变 3 个方案为 :

012 mm2012 mm ,015 mm2015 mm ,110 mm2110 mm.

2) 叶轮进口径向间隙大于叶轮出口轴向间

隙 3个方案为 :015 mm2012 mm ,110 mm2012 mm ,

110 mm2015 mm.

3) 叶轮进口径向间隙小于叶轮出口轴向间

隙 3个方案为 :012 mm2015 mm ,012 mm2110 mm ,

015 mm2110 mm.

分流叶片前缘叶尖间隙与主叶片 30 %弦长

的叶尖间隙相同 ,分流叶片出口叶尖间隙与主叶

片相同. 2)与 3)的 6个方案叶尖间隙沿弦向按线

性分布 ,后文各方案所用符号与图 1 (b)相同.

3　计算结果分析

311　叶尖间隙对级性能的影响

文中对 9个方案叶轮进行了数值模拟以研究

间隙分布对性能的影响.各方案的原型为沿弦向

等叶尖间隙 015 mm 叶轮 ,其余几何和气动参数

与文献[ 11 ]相同 ,其他方案叶尖间隙在此基础上

进行调整.数值模拟收敛及失速边界的判别标准

为残差小于 10 - 4且质量流量的波动差值小于质

量流量的 015 %.

表 1和表 2所示分别为不同叶尖间隙弦向分

布的各压气机级堵塞边界流量与失速边界流量.

表 1　弦向间隙分布对堵塞边界影响

Table 1　Clearance distribution effect on choke boundary

堵塞边界流量/ (kg/ s)

进口径向间隙
高度/ mm

出口轴向间隙高度/ mm

012 015 110

012 11169 11168 11164

015 11173 11171 11164

110 11178 11174 11163

表 2　弦向间隙分布对失速边界影响

Table 2　Clearance distribution effect on surge boundary

失速边界流量/ (kg/ s)

进口径向间隙
高度/ mm

出口轴向间隙高度/ mm

012 015 110

012 0180 0175 0170

015 0175 0172 0170

110 0170 0165 0165

可以看出 ,各方案堵塞边界流量差别很小 ,最大差

值仅为 0101 kg/ s.堵塞流量值随出口轴向间隙高

度的增加而减小 ,随进口径向间隙高度的增加而

增大 ,110 mm2012 mm弦向分布方案堵塞边界流

量较大.失速边界流量值随进出口间隙高度的增

加均减小.

图 2所示为 4种典型弦向间隙分布方案的稳

定工作范围 ,可以看出 :012 mm2012 mm流量范围

最窄 ; 110 mm2110 mm 流量范围最宽 ; 012 mm2
110 mm与 110 mm2012 mm 流量范围居于前两者

之间 ,110 mm2012 mm稍宽.由于本文各方案的间

隙均较小 ,说明在间隙很小的情况下略微增大间

隙且改变其分布规律可在一定程度上提高压气机

稳定工作范围.

图 2　间隙弦向分布对稳定工作范围影响

Fig12　Clearance height dist ribution along

chord effect on operating range

但间隙高度的增大带来了压比下降和效率损

失.图 3为 9个方案的压气机级在 0185 kg/ s至堵

塞点流量范围下的性能图 (图中数据标记同图

1) .为清晰显示间隙弦向变化对压比和效率的影

响 ,9 个方案的压气机级相对性能曲线 (与

012 mm2012 mm压气机级相比)如图 4所示 (图中

数据标记同图 1) .

弦向等叶尖间隙的情况下 ,012 mm2012 mm

方案压气机级总压比和总效率最高 ,随间隙增大 ,

总压比和总效率均下降 ,这与文献 [ 328 ]表述的趋

势一致. 间隙从 012 mm2012 mm 增为 015 mm2
015 mm ,级总压比降低约 013 ,效率降低约 1 % ;

间隙从 015 mm2015 mm增为 110 mm2110 mm ,压

比进一步降低约 0125 ,效率降低 6 %以上.

叶轮出口轴向间隙为相同的 012 mm ,进口径

向间隙从 012 mm增大到 015 mm以及从 015 mm
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图 3　不同间隙分布压气机级性能曲线

Fig. 3　Compressor stage performance at different clearance dist ributions

　　　　

图 4　不同间隙分布压气机级相对于 012 mm2012 mm压气机级性能下降曲线

Fig. 4　Compressor stage performance drop at different clearance dist ributions compared

with 012 mm2012 mm compressor stage

到 110 mm ,压比和效率大都明显下降 ,压比下降

为 0105～012 ,效率下降约 1 %～3 % ;进口径向间

隙 012 mm 不变 ,轴向间隙从 012 mm 增大到

015 mm以及从 015 mm 到 110 mm ,压比下降

011～013 ,效率下降约 1 %～3 %.径向和轴向间

隙均为 015 mm 的情况较为特殊 ,其在某些工况

下 ,效率略高于径向或轴向间隙稍小的非均匀分

布间隙叶轮 ,表明间隙非均匀分布对流场结构有

明显的改变 ,对压气机效率和压比影响较大 ,进而

影响内燃机油耗和排温.

从图 4 可明显看出 ,在 012 mm2110 mm 和

110 mm2012 mm两种趋势相反的叶轮叶尖间隙弦

向分布下 ,叶轮出口轴向间隙较小的压气机级压

比和效率明显高于叶轮进口径向间隙较小的方

案 ,表明在叶轮的不同弦向位置 ,间隙高度对压气

机级做功能力和流动损失分布的影响是不同的.

图 5 所示为额定工况下叶尖间隙分布为

012 mm2110 mm 和 110 mm2012 mm 的两个压气

机级与 012 mm2012 mm 叶尖间隙压气机级对应

位置的 S3 截面相对性能图.图中横坐标为弦长 ,
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主叶片前缘弦长为 0 % ,弦长 100 %处为叶轮出

口 ,弦长 200 %处为无叶扩压器出口 ,即弦长

100 %～ 200 %为扩压器段. 纵坐标为相对于

012 mm2012 mm的均匀叶尖间隙压气机级的各

S3 截面平均压比和效率之差.

图 5　012 mm2110 mm及 110 mm2012 mm

压气机级 S3 截面相对性能

Fig. 5　Relative performance drop on S3 sections of

012 mm2110 mm and 110 mm2012 mm

compressor stages

从图 5可看出从主叶片前缘至 70 %弦长处 ,

012 mm2110 mm叶轮压比高于 110 mm2012 mm叶

轮 ;在 70 %弦长至叶轮出口处 , 012 mm2110 mm

叶轮做功能力明显下降 ,在叶轮出口处压比低于

110 mm2012 mm 叶轮约 012 ; 在扩压器内 ,

012 mm2110 mm 叶轮压比一直低于 110 mm2
012 mm叶轮约 0115.相对效率曲线图表明从压气

机入口之后至叶轮出口之前各 S3 截面 ,012 mm2
110 mm叶轮效率一直高于110 mm2012 mm叶轮 ,

在约 42 %弦长处 ,效率差近 3 % ;在 50 %弦长后

的叶轮通道 ,110 mm2012 mm叶轮效率逐渐上升

并接近于 012 mm2110 mm叶轮 ;在叶轮出口截面

上 ,两个叶轮效率相等 ;在叶轮出口至 140 %弦长

的扩压器截面 , 110 mm2012 mm 叶轮效率高于

012 mm2110 mm叶轮达 2 % ;在扩压器后半段 ,两

者效率差保持在 115 %.从图 5可看出 ,对于叶尖

间隙沿弦向变化的叶轮 ,进口径向间隙小对控制

叶轮前半段通道流动有利 ,叶轮出口轴向间隙小

对控制叶轮后通道及扩压器的流动有利 ,从而带

来相应通道部分压比和效率的提高.

综上所述 ,叶片弦向非均匀间隙分布能拓展

压气机失速边界 ,扩大内燃机稳定工作范围 ;

110 mm2012 mm 压气机效率和压比均高于

012 mm2110 mm ,能获得更低的燃油消耗率 :如图

6所示 ,与 110 mm2012 mm压气机匹配的 V10发

动机 ,相对于 0. 2 mm21. 0 mm ,其燃油消耗率约低

1 g/ (kW·h) .故 110 mm2012 mm 是较为理想的

间隙分布规律.

图 6　匹配内燃机燃油消耗率

Fig. 6　Brake specific fuel consumption (BSFC) of

the matched internal engine

312　流道内涡量和熵增分析

压气机叶尖间隙弦向非均匀分布改变了内部

流场涡的分布.图 7 为额定工况下叶尖间隙弦向

分布为 012 mm2012 mm , 012 mm2110 mm 和

110 mm2012 mm的 3个压气机级 S3 截面叶片通

道内的涡量分布 (图上大写 PS ,SS表示主叶片的

压力面和吸力面 ,小写 p s和 ss为分流叶片的压

力面和吸力面 ) . 如图所示 ,间隙弦向分布

012 mm2012 mm方案因其进/出口间隙均较小 ,各

S3 截面涡量值均低于另两个方案.在 40 %弦长

S3 截面 ,110 mm2012 mm压气机级在主叶片吸力

面侧机匣附近存在一高涡量区 ,明显强于012 mm2
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图 7　S3 截面涡量云图 (单位 : s - 1 )

Fig. 7　Vorticity magnitude contour on S3 sections (unit : s - 1 )

110 mm方案.在 60 %弦长 S3 截面 ,110 mm2012

mm压气机级在主叶片和分流叶片吸力面侧机匣

附近的高涡量区与 012 mm2110 mm 方案大致相

当 ,原因在于较大的进口间隙导致前缘间隙涡较

强 ,其影响一直到达 60 %弦长截面.在 80 %弦长

S3 截面 ,012 mm2110 mm方案在机匣附近 80 000

s - 1以上的高涡量区域大于110 mm2012 mm 压气

机级 ,轮盘附近 20 000 s - 1以下的低涡量区域小于

110 mm2012 mm压气机级 ,012 mm2110 mm 压气

机级在叶轮出口较高的涡量将在扩压器内掺混和

耗散 ,增大扩压器流动损失. 012 mm2110 mm压气

机级在 140 %弦长的扩压器 S3 截面上 ,沿周向涡

量分布趋于均匀 ,012 mm2110 mm 压气机级涡量

30 000 s - 1以上的高涡量区域明显大于 110 mm2
012 mm压气机级.

图 8 为额定工况下叶尖间隙弦向分布为

012 mm2012 mm , 012 mm2110 mm 和 110 mm2
012 mm的 3个压气机级 S3 截面叶片通道内的熵
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图 8　S3 截面熵增云图 (单位 :J / (kg·K) )

Fig. 8　Entropy contour on S3 sections (unit :J / (kg·K) )

增分布.各 S3 截面高熵增区域与图 5中高涡量区

基本一致 ,具体说明三点 :①012 mm2012 mm压气

机级泄漏涡最小 ,高涡量区集中在机匣附面层区 ,

图 6 中高熵增区域亦对应于此处. ②012 mm2
110 mm和 110 mm2012 mm 压气机级高熵增区域

位于机匣附近 ,与涡量分布趋势相同 ;在 80 %弦

长 S3 截面 , 110 mm2012 mm 高涡量区小于

012 mm2110 mm压气机级 ,而熵增大于后者 ,原因

在于前缘泄漏涡在此区与机匣附面层相互作用导

致涡量值减少 ,损失增加 ;这是图 5 中 110 mm2
012 mm效率在叶轮内部低于 012 mm2110 mm压

气机级 ,在扩压段才高于后者的主要原因. ③在叶

轮出口、扩压器内及扩压器出口 ,高熵增区对应于

高涡量区 ,从轮毂到机匣熵增和涡量是增大的 ,周

向两者分布较均匀.

4　结　论

1) 不同弦向间隙分布方案堵塞边界流量相

差较小 ;失速边界流量值随进出口间隙高度的增

加略微减小. 012 mm2012 mm 方案流量范围窄 ,

110 mm2110 mm 方案流量范围宽 , 012 mm2
110 mm与 110 mm2012 mm 方案流量范围居于前

两者之间 ,而 110 mm2012 mm 方案流量范围

略大.

2) 在额定工况 ,从主叶片前缘至 70 %弦长

处 , 012 mm2110 mm 叶轮压比高于 110 mm2
012 mm叶轮 ;在 70 %弦长至扩压器出口 ,前者叶

轮压比低于后者.从压气机入口之后至叶轮出口

之前各 S3 截面 ,前者效率一直高于后者 ;在叶轮

出口截面上 ,两者效率相等 ;在叶轮出口至扩压器

出口 ,前者效率低于后者.对于叶尖间隙沿弦向变
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化的叶轮 ,进口径向间隙小对控制叶轮前半段通

道流动有利 ,叶轮出口轴向间隙小对控制叶轮后

通道及扩压器的流动有利 ,从而带来相应通道部

分压比和效率的提高 ,涡量场和熵增场的分析亦

证明了这点.

3) 文中 9个方案的计算结果表明 ,叶片弦向

非均匀间隙分布能拓展压气机失速边界 ,扩大内

燃机稳定工作范围 ;110 mm2012 mm压气机效率

和压比均高于 012 mm2110 mm ,燃油消耗率低约

1 g/ (kW·h) ,是较为理想的间隙分布规律.在具

体设计中要考虑气动性能 ,生产和运行等多方面

的要求 ,正确选择叶尖间隙 ,实现高压比增压器与

内燃机匹配性能最佳.
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