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摘　　　要：采用圆锥四孔高频压力探针测量了某涡轮不同叶尖间隙下转子出口的三维时均流场．结果表

明转子出口参数均呈现明显的周期特性．叶尖间隙对转子出口流动品质有较大影响；间隙大时，泄漏流显著，

对应的机匣二次流动较弱；间隙小时，机匣附近的二次流动较强．泄漏流区域的速度低，对应的相对总压小，

损失大；泄漏流导致气流亏转，对应的静压高，膨胀程度小于主流，增大间隙，膨胀比变小，涡轮做功能力下降．
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　第５期 熊　兵等：不同叶尖间隙下的涡轮转子出口三维流场测量

　　随着航空推进系统向高推质比方向的发展，
要求涡轮部件具有更高的负荷和效率．现代航空
发动机的发展已达到很高的技术水平，先进的气
动设计与试验方法使发动机的涡轮效率达到

９０％以上．目前，涡轮的气动设计技术已相当成
熟，再要通过改善气动设计来提高发动机效率是
很困难的，目前一个重要的途径就是追求最佳的
径向叶尖间隙．发动机叶尖径向间隙是指发动机
各级转子叶片叶尖与发动机机匣之间的距离．航
空发动机叶尖间隙的大小对涡轮的效率有很大的

影响，据实测，叶尖间隙每增加叶高的１％，会引
起涡轮效率降低约０．８％～１．２％，使双转子涡轮
风扇发动机的耗油率增加约２％，涡轮轴发动机
的耗油率增加约１．５％［１］．由于叶尖间隙的存在
而形成的叶尖泄漏流对涡轮的流场结构、能量传
递有着重要的影响［２－４］．为了揭示涡轮转子内的流
动结构，国外在涡轮转子出口开展了大量的试验
研究工作［５－１１］，国内开展的试验测试工作相对较
少［４，１２］，对于不同叶尖间隙下的涡轮转子出口流
场试验研究更是少见．国内很少将有效的流场精
细测试技术运用于涡轮研制的工程实践中，对叶
轮机械内部复杂的流动现象掌握不够，这与目前
追求卓越的设计、流动计算和性能改进的迫切需
求不相适应．
本文利用位移机构移动圆锥四孔高频压力探

针测量了某型涡轮在不同叶尖间隙下的转子出口

三维流场，试验中利用同步锁相技术进行数据采
集，采用等相位平均法进行原始数据处理［１３］，通
过插值算法对探针压力数据进行处理，得到了转
子出口马赫数、偏转角、俯仰角、总压、静压、速度
等流场参数，获得了明显的转子出口流场特性，分
析了转子出口的时均流动规律，为设计者提供了
丰富的转子出口流场信息，实现了小型高频探针
技术在零部件试验中的工程应用，为此型涡轮的
改进设计提供了技术支持．

１　测量手段及测量安排

压力探针利用其探头表面压力分布随来流参

数发生有规律的变化这一气动特性，在探头表面
的适当位置设计测压孔，试验时根据测量压力和
试验前的校准曲线计算出被测流场的各项参数．
本次三维流动测量采用圆锥四孔压力探针，其结
构原理图及方向角定义如图１所示，其尺寸直径
为６ｍｍ，测量不确定度优于３％．
动态测试系统的组成如图２所示，探针的移

图１　偏转角、俯仰角方向定义

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｙａｗ　ａｎｄ　ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ

图２　动态测试系统组成

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｏｓｉｎｇ　ｏｆ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｓｙｓｔｅｍ

动和定位采用 Ｒｏｔａｄａｔａ两坐标位移机构实现．涡
轮转子每转一圈，光电式转速传感器发出一个脉
冲信号，与探针测量的压力信号一并接入尼高力
高速数采系统，用于等相位平均．
数采系统带通频率设为１２５ｋＨｚ，采样率设

为５００ｋＨｚ，保证每个通道采５０点以上．采用等
相位平均技术，取近３个叶片槽道的测量数据，平
均次数６４遍．
试验件为单级高压涡轮，动叶７３片．测量截

面距转子尾缘的距离约１．３倍弦长．叶根到叶尖
共分２０站测量，站间径向间距为４．５％叶高．为
了防止来流角度超出探针的测量范围，探针的安
装位置与发动机轴线方向有１５．７°的偏转角．通
过改变机匣涂层厚度调整转子叶尖间隙，进行了
两次试验，叶尖间隙τ分别为２．９９％叶高和

０．８８％叶高．

２　测量结果及分析

本文选取折合转速ｎ＝０．７的试验状态截取
周向３个栅距的数据进行分析．

２．１　马赫数分布

图３为涡轮转子出口马赫数分布图，可以比
较清楚地看到转子出口流场结构，包括尾迹、叶
根的通道涡、叶尖的泄漏涡，它们都对应低马赫
数区．
从图３（ａ）中可以看到，对于大间隙情况，叶

３２０１
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图３　涡轮转子出口马赫数分布

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｔ　ｅｘｉｔ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｒｏｔｏｒ

顶附近的泄漏流导致的低速区域的范围较大，而
且泄漏流区域远离尾迹区域．在叶根处通道涡很
显著，这是因为叶顶间隙大，叶片顶部的负荷相对
变小，使得叶根处的负荷相对变大，进而使得通道
涡比较明显．另外，由于叶顶间隙较大，叶顶机匣
附近的通道内的横向压力梯度较小，所以看不到
机匣通道涡的痕迹．而对于图３（ｂ）的小间隙情

况，机匣附近通道内的横向压力梯度较大，因此可
以观察到显著的机匣二次流形成的低速区．其泄
漏流的范围较小，而且很靠近尾迹，同时相比大间
隙情况，叶根处的通道涡较弱．
从图３（ｃ）看出间隙τ为２．９９％叶高时，测量

站高度ｈ为９４％叶高时泄漏诱导位置马赫数出
现极大值，对应叶中测量占４９％叶高的尾迹处马
赫数出现极小值．
图３（ｄ）为周向平均后的马赫数分布，从图中

可以看到在叶尖处，τ＝２．９９％ｓｐａｎ对应的平均
马赫数小于小尖间隙情况，这表明间隙大对应于
较大的流动堵塞，使得通道的流通能力下降．

２．２　气流角分布

图４为涡轮转子出口气流偏转角α分布图，
从图中可以看到尾迹区域的绝对气流角较小，这
是因为尾迹区域的相对速度很低，根据速度三角
形即可得到其绝对气流角度小于主流区域的对应

值．对于叶尖间隙τ＝２．９９％的情况，从图４（ａ）中

图４　涡轮转子出口气流偏转角分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｙａｗ　ａｎｇｌｅ　ａｔ　ｅｘｉｔ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｒｏｔｏｒ
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这是由于泄漏流导致的亏转引起的，可以看到在
叶顶附近可以看到大范围的亏转区域，在亏转区
域的右下侧，存在偏转角较大的区域，对应于叶尖
泄漏涡造成的过转．叶片根部角区和通道内靠近
轮毂位置的偏转角大，是由叶根通道涡造成的
过转．
对于图４（ｂ）小间隙情况，泄漏很弱，因此泄

漏流对应的亏转区域较小．在通道内部，靠近机匣
和轮毂处由于通道涡的影响，可以看到显著的过
转区域．
图４（ｃ）为周向平均的绝对气流偏转角的径

向分布，可以看到大间隙情况在叶顶附近造成的
气流亏转显著大于小间隙，对于两种情况都可以
在叶根处看到气流的过转，对应于叶根的通道涡．
图５是涡轮转子出口气流俯仰角β分布，从

图５（ａ）中可以看到在尾迹附近以及叶顶泄漏流
附近的俯仰角较大．在尾迹处，由于其绝对周向速
度较小，因而在离心力的作用下其径向流动比较
显著，因而导致其俯仰角较大．对于τ＝２．９９％的
情况，由于其间隙较大，对应的泄漏流比较显著，
由于泄漏流对应的径向流动比较显著，因而导致
对应区域的俯仰角大，而且范围较大，如图中等值
线内的区域．而对于图５（ｂ）小间隙情况，泄漏较
弱，因此对应的俯仰角度大的区域较小．

图５　涡轮转子出口气流俯仰角分布

Ｆｉｇ．５Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ　ａｔ　ｅｘｉｔ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｒｏｔｏｒ

２．３　压力分布

图６是涡轮转子出口相对总压（ｐｔｘｄ）分布．

图６（ａ）是大间隙情况．图中的等值线为图３
中的马赫数分布图中的等值线．从图中可以看到
相对总压低的区域和马赫数低的区域是一致的．
在泄漏流区域、尾迹区域以及叶根通道涡区域对
应的相对总压较小，主流通道内的相对总压高．
图６（ｂ）为小间隙情况，其分布和马赫数分布

类似，泄漏较弱，对应的低相对总压区域较小，更
靠近尾迹．
图６（ｃ）为平均相对总压的径向分布，可以看

到在叶顶处，由于大间隙情况的泄漏较强，对应的
损失较大，其相对总压低于小间隙情况．

图６　涡轮转子出口相对总压分布

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ａｔ　ｅｘｉｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｒｏｔｏｒ

图７是涡轮转子出口静压系数分布，Ｃｐｓ＝

ｐｓ／０．５ρＵ
２
ｔ），其中ｐｓ 为转子出口静压（表压），ρ

为空气密度，Ｕｔ为叶尖切线速度．从图７（ａ）中可
以清楚地看到在尾迹及叶根角区，静压比主流道
内的高，还可以看到泄漏流区域的静压较高，这是
因为泄漏流相比主流经历的膨胀程度较小，因而
静压较高．对于小间隙情况，由于泄漏较弱，泄漏
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流对应的高静压区较小，和尾迹融合在一起．机匣
附近的通道涡和叶根附近的通道涡对应的静压较

高，这与大间隙情况类似．
图７（ｃ）为周向平均静压系数的径向分布，可

以看到在叶尖处，大间隙对应的静压高于小间隙
情况，这是因为大间隙对应的泄漏流强，而泄漏流
部分的静压高，因此其平均静压高于小间隙情况．
这也表明，间隙越大，泄漏流越强，对应的膨胀比
越小，对涡轮输出功不利．

图７　涡轮转子出口静压系数分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔ　ｅｘｉｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｒｏｔｏｒ

２．４　速度分布

图８为涡轮转子出口轴向速度系数分布，

ＣＶｚ ＝Ｖｚ／Ｕｔ，其中Ｖｚ为轴向速度．轴向速度系数
分布与马赫数分布类似．图８（ｃ）的叶中位置表明
尾迹切割明显．
图９为涡轮转子出口二次速度矢量图，二次

速度的定义为当地速度减去中间叶高位置的平均

速度；从图９（ａ）的流线可以看到明显的叶尖泄漏
涡以及由于泄漏流动导致的径向流动，泄漏涡的

图８　涡轮转子出口轴向速度系数分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｘｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔ　ｅｘｉｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｒｏｔｏｒ

图９　涡轮转子出口二次速度矢量分布

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｅｃｏｎｄａｒｙ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒｓ

ａｔ　ｅｘｉｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｒｏｔｏｒ
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影响区域几乎占据一个栅距；由于径向测量站数
较少，且离转子出口较远，从图９（ａ）中看不到旋
转的通道涡，但是流道内的从压力面到吸力面的
横向流动明显．图９（ｂ）由于叶尖间隙较小，由叶
尖泄漏流导致的径向流动减弱，由于径向网格（测
量站数）较稀，从流线看不到明显的叶尖泄漏涡；
除了叶尖和尾迹的径向流动外，通道内基本都是
从压力面到吸力面的横向流动．

２．５　涡量分布

轴向涡量分布见图１０，定义轴向涡量Ｗｚ ＝
Ｖｒ／ｔ－Ｖｔ／ｒ，Ｖｒ 径向速度，Ｖｔ 切向速度，用
公式ＣＷｚ ＝Ｗｚ×Ｒ／Ｕｔ进行无量纲化，Ｒ为机匣
半径，Ｕｔ为叶尖切线速度．
从图１０中可以看到，对于大间隙情况，涡量

主要集中在尾迹附近、叶根角区以及泄漏流区域．
在尾迹附近的两侧，有显著的集中涡量．在靠近机
匣处泄漏流区域有正的集中涡量，而在叶根通道
中，由于通道涡较强，可以看到显著的负集中涡
量，以及通道涡对应的诱导涡的正集中涡量．而对
于小间隙情况，泄漏流较弱，而且叶根通道处的通
道涡不显著，因此主要的集中涡量都在尾迹附近．

图１０　涡轮转子出口涡量系数分布

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ　ａｔ　ｅｘｉｔ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｒｏｔｏｒ

３　结　论

本文利用圆柱锥头四孔动态探针对某高压涡

轮不同叶尖间隙下的转子出口动态参数进行了测

量，测量结果反映了明显的转子出口流动特征，由
试验结果显示：

１）较大的叶尖间隙对叶尖通道流动造成的
影响更大，在２．９９％叶尖间隙下，泄漏涡的影响
区域几乎占据一个栅距；在０．８８％叶尖间隙下，
泄漏涡影响区域较小，泄漏涡的位置靠近吸力面．
２）叶尖泄漏涡、角涡、尾迹是造成低流通、高
损失的主要因素，造成出口的低马赫数以及低速
区域；

３）间隙大时，泄漏流显著，靠近叶顶处的叶
片负荷较小，对应的机匣二次流动较弱；间隙小，
对应的负荷较高，机匣附近的二次流动较强．
４）泄漏流区域的速度低，相对总压低，对应
的相对总压小，损失大．
５）泄漏流导致气流亏转，泄漏流部分对应的
静压高，膨胀程度小于主流，间隙大时，膨胀比变
小，涡轮做功能力下降．
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