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动叶顶部蜂窝面迷宫密封对涡轮级
气动性能的影响

高　杰，郑　群，李义进
（哈尔滨工程大学 动力与能源工程学院，哈尔滨１５０００１）

摘　　　要：采用计算流体动力学软件数值研究了某１．５级轴流涡轮转子叶尖蜂窝面迷宫密封泄漏流动对

主流流场的影响，分析了不同的顶部间隙下叶尖密封泄漏流对主流流场的影响以及泄漏流与主流的掺混对

下游静叶流场的影响，并对带与不带蜂窝面的迷宫密封对涡轮级气动性能的影响进行了比较．研究结果表明：

泄漏流与主流在动叶下游掺混后导致掺混区域流体速度发生偏转，以负攻角进入下游静叶，带来攻角损失．泄

漏流体带有较高的径向速度，在静叶栅通道中会向中间叶展处发展，使得静叶栅上半通道的流场结构发生改

变，带来额外的二次流损失．并且随着叶顶间隙的增大，损失也随之增大．蜂窝的特殊六边形结构极大地降低

了密封腔中流体的周向速度，减小了泄漏流重新进入主流时与主流的速度差异，从而减小了掺混损失．并且蜂

窝结构能改变迷宫腔内气体的流动形态，采用蜂窝面的迷宫密封能有效地降低泄漏．
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ｓｈｒｏｕｄｅｄ　ｔｕｒｂｉｎｅ

　　涡轮设计伴随着对损失原因的鉴定和损失产
生机制的理解．在涡轮的不同流动损失中，尤其对
于典型的高压短叶片级，涡轮叶尖泄漏损失所占
的比例可以与叶型损失、二次流损失相当，它不仅
减小叶尖附近叶片载荷，而且叶尖泄漏流在与主
流掺混进入下游静叶后也会使下游静叶产生攻角

损失．研究涡轮叶尖泄漏流与主流之间的掺混干
涉作用并采取相关控制措施去减小叶尖泄漏流动

带来的负面影响，对于进一步优化涡轮级性能有
着非常重要的意义．
迷宫密封具有结构相对简单，成本相对较低，

易于维护等优点，已经被广泛应用于旋转机械中．
国内外学者对迷宫密封的封严特性进行了大量研

究．Ｓｔｏｃｋｅｒ　Ｈ，Ｓｔｏｆｆ　Ｈ和 Ｗａｓｃｈｋａ　Ｗ 等人［１－３］的
研究论文仅仅是公开出版物的一部分，但代表了
该研究领域的相关成果．蜂窝密封是一种可磨耗
的先进密封结构，由无数个蜂窝孔状的芯格结构
组成，最初是在６０年代作为迷宫密封的替代品被
引入的．蜂窝密封特殊的六边形结构将泄漏流体
分割成小涡流，同时改变了迷宫腔内气体的流动，
有效地降低了泄漏流动［４－６］．尽管蜂窝密封已经得
到广泛应用，关于蜂窝密封内部流动特性以及蜂
窝对迷宫密封腔内流动形态影响的研究还比较少．
许多学者在带冠涡轮的各种损失校正以及数

值模拟方面做了工作．Ｄｅｎｔｏｎ　Ｊ　Ｄ［７］首先建立了
涡轮叶尖间隙泄漏流动的损失模型和经验公式，
他认为主要的损失发生在泄漏流重新进入主流时

与主流的掺混过程中．Ｋｏｒｓｃｈｕｎｏｗ　Ｂ　Ａ等人［８］

对于试验直叶栅中泄漏流动所造成的下游静叶损

失提供了损失校正，并且通过使用人工射流来模
拟泄漏流动，让射流以不同入射角进入主流来研
究泄漏流与主流的干涉特性．这些研究成果仅仅
对泄漏损失进行了校正，并没有考虑到泄漏流动
不仅导致泄漏流与主流的掺混损失，并且会导致
下游静叶流场改变，引起额外的二次流损失．
Ｗａｌｌｉｓ　Ａ　Ｍ等人［９］通过在四级涡轮转子冠上安
装导流片来减小气动损失，然而由于结构限制，主
流在叶栅通道压力场的作用下进入密封槽内，最
终导致效率下降．吕强等人［１０］对动叶围带顶部泄
漏流动对透平级气动性能影响进行了数值模拟，
比较了在间隙内有不同汽封齿数时泄漏流动的形

态，损失发展以及与主流掺混后对下游静叶流场
的影响．李伟等人［１１］对某一轴流涡轮转子叶尖迷
宫式密封对泄漏流场的影响进行了数值研究，分
析了全叶冠密封和部分叶冠密封中的泄漏流场，
并详细研究了迷宫密封采用的锯齿状肋条数目对

密封效果的影响．Ｐｆａｕ　Ａ等人［１２］对带冠的高压涡
轮级端壁流动干涉进行了系统研究，分析了密封
槽尺寸对端壁流动的影响，对带冠涡轮的耦合设
计提供了参考．
涡轮叶尖泄漏流动所造成的叶尖附近叶片载

荷的减小是一个无黏的过程，并不引入损失［７］．而
损失产生则主要是由于不同的黏性掺混过程造成

的：转子叶尖冠进出口槽内的掺混，迷宫腔内的掺
混，泄漏流重新进入主流时与主流的掺混．为了减
小涡轮级带冠所带来的额外损失，研究涡轮叶尖
泄漏流动对涡轮级气动性能的影响则是非常有必

要的．虽然国内外学者在带冠叶尖流动方面做了
大量工作，但很少有人开展涡轮叶尖蜂窝面迷宫
密封方面的工作．在本文中，在高温高压涡轮的真
实工作环境下，采用ｋ－ω湍流模型，考虑比热容的
变化，对涡轮叶尖蜂窝面迷宫密封泄漏流动对主
流流场的影响进行了数值研究，分析了不同的顶
部间隙下叶尖密封泄漏流对主流流场的影响以及

泄漏流与主流的掺混对下游静叶流场的影响，并
对带与不带蜂窝面的迷宫密封对涡轮级气动性能

的影响进行了比较．

１　数值模拟方法与物理模型

１．１　数值方法和湍流模型

本文采用数值求解三维Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）

方程技术来研究涡轮叶尖泄漏流动与主流之间的

掺混干涉作用，采用有限体积法离散Ｎ－Ｓ方程和

ｋ－ω两方程湍流模型封闭方程组．离散格式为商
用软件ＣＦＸ（ｃｏｍｐｏｕｎｄ　ｆｉｌｅ　ｅｘｐｌｏｒｅｒ）的“高精度”
格式，忽略壁面传热影响．当动量方程、能量方程
和湍流模型残差小于１０－５数量级、进出口流量相
差小于０．１％时，认为计算收敛．
对于近壁面处湍流流动模拟，ｋ－ω 湍流模型

在边界层网格较稀疏的区域（例如：密封槽壁面），
采用壁面函数法，而在边界层网格较密的区域（例

１６１
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如：叶片表面和上下端壁），则自动转用低Ｒｅｙｎ－
ｏｌｄｓ数近壁模型法，从而使得壁面边界层网格得
到充分利用，并且计算比较稳健，计算精度高．本
文主要关心叶尖泄漏流在重新进入主流时与主流

的掺混干涉作用，而对于冠上密封槽内小流动特
征的捕捉，则显得不是那么重要．此外，Ｇｉｅｒ　Ｊ和

Ｍａｈｌｅ　Ｉ等人［１３－１４］利用ｋ－ω 湍流模型模拟了某三
级带冠的试验涡轮的叶尖泄漏流动，并与试验结
果作了比较，获得了比较满意的结果．因此，ｋ－ω
湍流模型对于复杂的带冠叶尖流动模拟是比较适

合的．
另外，Ｎｉｒｍａｌａｎ　Ｎ　Ｖ和Ｐｏｒｒｅｃａ　Ｌ等人［１５－１６］

利用商用ＣＦＸ软件对不同的叶冠形状对涡轮级
气动性能的影响进行了数值模拟，并与试验结果
作了对比，试验和计算结果比较吻合．Ａｎｋｅｒ　Ｊ　Ｅ
等人［１７］对转子叶尖迷宫密封泄漏流动进行了定

常和非定常计算，并与试验结果作了比较，结果表
明，定常计算足以捕捉平均的叶尖泄漏流对流场
性能的影响．因此，本文研究仅限于定常计算，采
用ＣＦＸ软件，结合ｋ－ω 两方程湍流模型，对动叶
顶部蜂窝面迷宫密封对涡轮级气动性能的影响进

行数值研究．

１．２　物理模型与边界条件

本文对某１．５级带冠的高压轴流涡轮进行数
值模拟研究冠上密封的影响，其中涡轮叶尖基准
间隙为１ｍｍ（２．３％ｈ），０．５ｍｍ（１．１％ｈ）和２ｍｍ
（４．６％ｈ）间隙作为对比，设计点膨胀比为２．５，输
出功率为６　４４６ｋＷ．图１为某１．５级带冠涡轮的
子午视图．进口到静叶片前缘的距离为１倍轴向
弦长，出口到下游静叶片尾缘的距离为１．５倍轴
向弦长．进出口边界条件为：进口给定总温总压和
气流角，出口给定背压，进口湍流强度为５％．

图１　１．５级带冠涡轮子午视图

Ｆｉｇ．１　Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ　ｖｉｅｗ　ｏｆ　ａ　１．５－ｓｔａｇｅ，

ｓｈｒｏｕｄｅｄ　ｔｕｒｂｉｎｅ

本文工质选用实际燃气，采用变比热容公式
对其进行比热容计算，其中比热容计算公式为

ｃｐ
Ｒ ＝ａ１＋ａ２Ｔ＋ａ３Ｔ

２＋ａ４Ｔ３＋ａ５Ｔ４ （１）

　　表１给出了系数ａ１ ～ａ５ 的具体计算数值．

表１　ｃｐ 拟合公式系数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｅｑｕａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｐ

系数 数值

ａ１ ３．３３４　８８

ａ２ ８．２４１　２３×１０－４

ａ３ １．７９１　３３×１０－６

ａ４ －１．１８１　７９×１０－１１

ａ５ －２．１２２　９８×１０－１４

１．３　求解网格

数值模拟所采用的计算网格如图２所示．蜂
窝和迷宫密封部分分别采用ＩＣＥＭ　ＣＦＤ（ｉｎｔｅ－
ｇｒａｔｅｄ　ｃｏｍｐｕｔｅｒ　ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　ａｎｄ　ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ
ｃｏｄｅ　ｆｏｒ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍｉｃｓ）软件生成
结构化六面体网格，迷宫密封网格数约为２５万，
蜂窝芯格的网格数为３　２００，蜂窝密封网格数总共
约为４０万，壁面和间隙处进行了加密处理（见图

３）．主流区静叶和动叶采用 ＮＵＭＥＣＡ软件包的
前处理模块ＩＧＧ（ｉｎｔｅｒａｃｔｉｖｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｍｏｄｅｌｌｅｒ
ａｎｄ　ｇｉｒｄ　ｇｅｎｅｒａｔｏｒ）／Ａｕｔｏｇｒｉｄ　５生成，约为１３０
万网格数．静叶计算网格采用软件默认的网格拓
扑结构，其中叶片表面区域采用 Ｏ型网格．考虑
到迷宫密封通过交界面连接于动叶顶部，加上密
封的几何形状决定其只能采用 Ｈ型网格，为了保
证密封进出口与动叶顶部能够完全匹配连接，从
而获得较高的交界面数值传递精度，动叶采用 Ｈ－
Ｏ－Ｈ型网格拓扑结构，如图４所示．

图２　计算网格

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄｓ
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为了能够较为准确地捕捉主流道边界层内部

流动特征，叶片表面和上下端壁处Ｙ＋值控制在５
左右，同时，控制密封槽壁面处Ｙ＋值在３０左右，
以满足壁面函数对近壁面网格分布的要求．所有
壁面设为无滑移绝热固体壁面，流道设置成周期
性边界条件．迷宫密封和蜂窝密封计算域通过

ＧＧＩ（ｇｅｎｅｒａｌ　ｇｒｉｄ　ｉｎｔｅｒｆａｃｅ）普通交界面连接（见
图３），静叶和动叶之间采用混合面法处理交界
面．鉴于定常计算足以捕捉平均的叶尖泄漏流对
流场性能的影响［１７］，并且冻结转子法（ｆｒｏｚｅｎ　ｒｏ－
ｔｏｒ　ｉｎｔｅｒｆａｃｅ）能充分考虑气流参数沿周向分布的
不均匀性［１８］，因此，在本文中迷宫密封计算域和
转子主流道计算域在交界面处通过冻结转子法连

接［１３－１４，１９－２０］．

图３　蜂窝面迷宫密封网格

Ｆｉｇ．３　Ｓｈｒｏｕｄ　ｌａｂｙｒｉｎｔｈ－ｈｏｎｅｙｃｏｍｂ　ｇｒｉｄ　ｄｅｔａｉｌｓ

图４　ｂ２ｂ网格

Ｆｉｇ．４　Ｂｌａｄｅ－ｔｏ－ｂｌａｄｅ　ｍｅｓｈ　ｖｉｅｗ

１．４　网格独立性验证

为了考察数值模拟结果对网格数的依赖程

度，本文对某１．５级带冠涡轮利用ＣＦＸ软件采用

１００万，１２１万，１４５万，１６６万，１８７万，２４０万和

２８０万网格数进行计算．如图５所示，等熵效率和
功率在网格数超过１６６万之后，变化很小，因此认
为１６６万网格对于本文计算不再敏感．本文计算
所采用的网格总数约为１９５万．

图５　网格独立性验证

Ｆｉｇ．５　Ｇｒｉｄ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ　ｏｆ　ｐｏｗｅｒ

ａｎｄ　ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　ｅｆｉｃｉｅｎｃｙ

２　数值模拟与结果分析

２．１　叶尖泄漏流对主流流场的影响

涡轮叶尖泄漏流动主要影响上半叶栅通道，
间隙泄漏增加了上端壁附近动叶出口气流角，减
小了动叶栅的做功能力．图６给出了下游静叶进
口气流角沿叶高的分布．随着叶尖间隙的增加，在

６０％相对叶高以下，节距平均进口气流角分布变
化很小．在６０％相对叶高以上，尤其在８０％相对
叶高以上，进口气流角变化比较剧烈，当间隙逐渐
增加时，其进口气流角剧烈增加．

图６　下游静叶进口气流角沿叶高分布

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ　ａｔ　ｔｈｅ　２ｎｄ　ｓｔａｔｏｒ

下游静叶进口气流角沿叶高的这种变化，是
由于动叶叶尖间隙中的泄漏流仅受到旋转壁面黏

滞力的作用，未产生相应的折转．并且，间隙泄漏
流在动叶下游重新进入主流时由于受到上通道涡

和尾迹的作用，与上端壁附近流体发生明显的掺
混，对沿着整个上半叶展的进口气流角分布都将
产生相应影响．由图６可知，随着间隙的增加，在
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８０％相对叶高以上，气流将以更大的负攻角进入
静叶，带来攻角损失和更高的叶型损失．
在图７中可以看到涡轮叶尖泄漏流动对动叶

出口总压损失系数分布的影响．其计算公式为

Ｃｐｔ＝ （ｐ＊１，ｒｅｌ－ｐ＊２，ｒｅｌ）／（ｐ＊２，ｒｅｌ－ｐ２） （２）

式中ｐ＊１，ｒｅｌ为动叶进口相对总压，ｐ＊２，ｒｅｌ为动叶出口
相对总压，ｐ２ 为动叶出口静压．

图７　动叶出口总压损失系数沿叶高分布

Ｆｉｇ．７　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ　ｅｘｉｔ

由图７可见，随着叶尖间隙的增加，动叶出口
总压损失系数也随之增加．上半叶展损失峰值随
着间隙的增加向中间叶展方向略有移动．
图８描述了涡轮叶尖密封槽进出口及密封区

域的流动形态．在涡轮叶尖密封槽进口，流体受径
向间隙抽吸作用，有较大的径向速度．泄漏流体在
流过叶尖间隙的过程中，受到蜂窝与迷宫的双重
作用，必然引起动能的耗散和损失，泄漏量随之减
小．在涡轮叶尖密封槽出口，泄漏流体流出间隙并
与主流掺混，改变了动叶出口的流场结构，给下游
静叶带来潜在的负面作用．由图９可知，叶尖泄漏
流对密封槽出口径向速度的影响已经到达中间叶

展．随着叶尖间隙的增加，上半叶展径向速度随着
增加，泄漏流与主流的掺混区域进一步扩大，增加
了动叶下游的掺混损失和涡流损失．

２．２　掺混对下游静叶气动性能的影响

泄漏流与主流的掺混对下游静叶表面压力分

布的影响在图１０中可以看到．对于０．５ｍｍ叶尖
间隙下，１０％相对叶高处流体基本上以零攻角进
入下游静叶．５０％相对叶高处气流已有小的负攻
角，在９０％相对叶高处，气流的负攻角已经比较
明显．随着叶尖间隙的增大，１０％相对叶高处，叶

片负荷变化不大，在５０％相对叶高处，气流负攻
角略有增加，在９０％相对叶高处，气流负攻角增
加比较明显，负荷变化也比较明显，尤其是前缘到

４０％弦长左右的前半叶片，负荷分布和负荷大小
都发生了较大的变化．

图８　动叶顶部密封槽进出口及密封区域子午面

轴向－径向速度分布（间隙：２．３％ｈ）

Ｆｉｇ．８　Ａｘｉａｌ－ｒａｄｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｖｅｃｔｏｒ　ａｔ　ｔｈｅ　ｓｈｒｏｕｄ　ｉｎｌｅｔ，

ｅｘｉｔ　ａｎｄ　ｓｅａｌ　ｒｅｇｉｏｎｓ（ｃｌｅａｒａｎｃｅ：２．３％

ｂｌａｄｅ　ｈｅｉｇｈｔ）

图９　动叶出口径向速度沿叶高分布

Ｆｉｇ．９　Ｒａｄｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ａｔ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ　ｅｘｉｔ

动叶叶尖间隙泄漏流动对下游静叶出口气流

方向也有较大的影响．如图１２所示，下游静叶栅
通道中的上通道涡造成了近机匣附近气流的过偏

转和７０％～９０％相对叶高之间气流的欠偏转．随
着叶尖间隙的增大，通道涡增强，上半叶展最大气
流角位置向中间叶展方向迁移．图１１描绘了下游
静叶出口截面上熵增分布．“ＰＳ”及“ＳＳ”分别代表
着压力面和吸力面．由图１１可见，在５０％相对叶
高以下，熵增变化很小．在靠近机匣附近的高损失
区域是由上通道涡引起，通道中部从轮毂到机匣
的高损失区对应于静叶栅尾迹．

４６１



　第１期 高　杰等：动叶顶部蜂窝面迷宫密封对涡轮级气动性能的影响

图１０　下游静叶表面压力分布

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ

ｓｕｒｆａｃｅ　ａｔ　ｔｈｅ　２ｎｄ　ｓｔａｔｏｒ

在０．５ｍｍ间隙下，上通道涡影响到机匣附
近２５％相对叶高区域，随着间隙泄漏流动的增
大，上通道涡增强，并且涡核向中间叶展迁移，影
响范围扩大．
对于通道涡增强，可能的原因就是动叶叶尖

间隙泄漏流所致．泄漏流与主流在动叶下游掺混
后导致掺混区域流体速度发生偏转，以负攻角进
入下游静叶，气流驻点由前缘移向吸力面，在新的
驻点上气流静压增加．由图１０下游静叶９０％叶
展负荷分布可以看出，随着叶尖间隙的增大，从前
缘到５０％弦长左右的吸力面，压力都有不同程度

图１１　下游静叶出口熵增分布

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅｎｔｒｏｐｙ　ｉｎｃｒｅａｓｅ　ａｔ

ｔｈｅ　２ｎｄ　ｓｔａｔｏｒ　ｅｘｉｔ

图１２　下游静叶出口气流角沿叶高分布

Ｆｉｇ．１２　Ｏｕｔｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ　ａｔ　ｔｈｅ　２ｎｄ　ｓｔａｔｏｒ

增加．由于负攻角仅仅影响上半叶展，因此，在吸
力面上半叶展的指向中间叶展的正压力梯度增

强，而压力面压力基本不变，这导致了二次流的
增强．
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２．３　带与不带蜂窝面的迷宫密封对涡轮级气动
性能的影响

　　表２对１．５级涡轮总体性能进行了对比．
“ＯＲＩ”代表着不带冠，“ＬＳＳ”代表着带冠，且冠上
带有迷宫密封，“ＬＨＳＳ”代表着冠上带有蜂窝面
迷宫密封．表中算例的叶尖间隙高度均为１ｍｍ．
从表２可以看到，涡轮叶尖表面加冠并进行密封
可以大幅度提高涡轮级性能．与不带冠相比，冠上
迷宫密封时涡轮效率增加了０．７５％．另外，冠上
蜂窝面迷宫密封可以有效减小泄漏流量，更加明
显地提高涡轮级效率．

表２　１．５级涡轮总体性能对比

Ｔａｂｌｅ　２　Ｇｅｎｅｒａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　１．５－ｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ

算例
质量流量／

（ｋｇ／ｓ）
比功／

（ｋＪ／ｋｇ）
等熵效率／

％

间隙泄漏量／

％

ＯＲＩ　 ２４．２９　 ２５７．２９　 ８６．０２　 ４．８８

ＬＳＳ　 ２４．３２　 ２５９．１８　 ８６．７７　 ３．９２

ＬＨＳＳ　 ２４．３０　 ２６２．６１　 ８８．２６　 ２．８４

图１３描述了迷宫和蜂窝面迷宫密封子午面
速度矢量分布，由图１３（ａ）可见，在每一个迷宫腔
内均存在一个尺度很大的旋涡，旋涡几乎充满了
整个迷宫腔，使迷宫腔内流体能量得以充分耗散．
在图１３（ｂ）中，泄漏流进入蜂窝后，被蜂窝特殊的
六边形结构分割成尺寸大小不一的旋涡，这些旋
涡受到蜂窝六边形壁面的限制，增大了旋涡流动
的阻力，从而使得泄漏流能量得以充分耗散．并
且，采用蜂窝面后，改变了迷宫腔内旋涡的形态，
原来的大尺度旋涡变小，涡核向下移动，同时又形
成了一系列小旋涡，这些都有利于泄漏流能量的
耗散．正是由于蜂窝有很好的能量耗散效果，蜂窝
面迷宫密封可以有效地减小泄漏．

图１３　密封子午面速度矢量分布

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｖｅｃｔｏｒｓ

图１４是动叶出口相对气流角沿叶高分布．由
图所示，涡轮叶尖加冠，可以减小动叶出口机匣附

近气流的欠偏转程度．与冠上加迷宫密封相比，在
蜂窝的作用下，从５０％相对叶高到机匣，动叶出
口相对气流角减小比较明显，尤其是机匣附近

１０％相对叶高区域．这是由于蜂窝的特殊六边形
结构极大地降低了密封腔中流体的周向速度所

致，这在图１５密封间隙中间截面流线中也可以看
到．在冠上仅有迷宫密封时，叶冠表面上间隙泄漏
流动几乎沿着静叶出气角流动，流线比较平直也
比较光顺，而在冠迷宫密封上加蜂窝面后，因蜂窝
底部封闭，蜂窝内的流体从蜂窝中反冲出来对间
隙处的流体必然产生阻滞作用，而阻滞作用的存
在，一方面降低了轴向泄漏，另一方面降低了流体
周向速度，这从图１５（ｂ）中向轴线方向偏转的流
线中得到证明．从图１６中可以看到，密封腔内周
向速度的降低，在泄漏流重新进入动叶下游主流
时，可以有效地减小泄漏流与主流的速度差异，从
而减小了掺混损失和涡流损失．关于机匣侧通道
涡的发展以及与泄漏流的掺混可以在Ｙｕｎ　Ｙ　Ｉ等
人［２１］的三维ＰＩＶ（ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｉｍａｇｅ　ｖｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙ）测
试结果中看到．

图１４　动叶出口相对气流角沿叶高分布

Ｆｉｇ．１４　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ　ａｔ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ　ｅｘｉｔ

图１５　密封间隙中间截面流线分布

Ｆｉｇ．１５　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｌａｎｅ　ｔａｋｅｎ　ｔｈｒｏｕｇｈ

ｍｉｄｄｌｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｅａｌ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ
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图１６　动叶出口总压损失系数分布

Ｆｉｇ．１６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ａｔ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ　ｅｘｉｔ

图１７　密封出口槽子午面流线和轴向－径向速度分布

Ｆｉｇ．１７　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ａｎｄ　ａｘｉａｌ－ｒａｄｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌ　ｐｌａｎｅ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｘｉｔ　ｃａｖｉｔｙ

图１７给出了密封槽出口子午面流线和轴向－
径向速度分布．在近机匣侧的掺混区域，数值模拟
所呈现出的流动结构和Ｇｉｂｏｎｉ　Ａ等人［２２］的试验
结果非常相似．对于蜂窝面迷宫密封，在从蜂窝内
反冲出来流体的作用下最后一个密封腔内旋涡涡

核向下移动，减小了泄漏流进入主流时的入射角，
因此减小了泄漏流与主流的掺混区域，同时密封
槽出口的分离区也大幅度减小．

２．４　冠上密封槽相关损失比较

涡轮叶尖泄漏流动引起的损失主要是由于不

同的黏性掺混过程造成的：涡轮叶尖密封槽进口
损失，密封内的掺混损失，泄漏流重新进入主流时
与主流的掺混损失以及下游静叶进口的攻角损

失［２３］．密封内的掺混损失对于减小泄漏量是必需
的，而槽进口损失则有利于减小动叶栅通道上端
壁附近的边界层厚度，阻碍机匣侧通道涡的发展．
由于攻角损失相对很小［１３］，并且没有切实可行的
工具来量化攻角损失，在本部分不做讨论．图１８

是冠上密封槽相关损失比较，其相对大小 采用质
量平均的熵掺混损失系数来衡量．计算公式为

Ｔ２ΔＳ
０．５ｍ２ｖ（ ）２１ ｍｉｘ

（３）

式中ΔＳ为熵增，Ｔ２，ｍ２为动叶出口静温和流量，

ｖ１ 为动叶进口速度．
由图１８可见，在不同的叶尖间隙下，槽进口

损失都比较小，而密封损失则比较大，这有利于减
小泄漏量，当然，密封损失的大小，还取决于涡轮
叶尖的密封类型．在０．５ｍｍ和２ｍｍ间隙下，掺
混损失在槽相关的损失中是最大的，在１ｍｍ间
隙下比密封损失略小．并且随着叶尖间隙的增加，
槽相关的各种损失都随之增加．因此，为了优化涡
轮级性能，控制涡轮叶尖间隙泄漏流来减小掺混
损失是必需并且应该是有效的．

图１８　冠上密封槽相关损失比较

Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｌｅａｋａｇｅ　ｆｌｏｗ　ａｎｄ

ｃａｖｉｔｙ　ｒｅｌａｔｅｄ　ｌｏｓｓｅｓ

３　结　论

本文对某１．５级轴流涡轮转子叶尖蜂窝面迷
宫密封泄漏流动对主流流场的影响进行了数值研

究，分析了不同的顶部间隙下叶尖密封泄漏流对
主流流场的影响以及泄漏流与主流的掺混对下游

静叶流场的影响，并对带与不带蜂窝面的迷宫密
封对涡轮级气动性能的影响进行了比较．泄漏流
与主流在动叶下游掺混后导致掺混区域流体气流

角偏离设计工况，以负攻角进入下游静叶，带来攻
角损失．泄漏流体带有较高的径向速度，在静叶栅
通道中会向中间叶展处发展．随着叶顶间隙的增
大，机匣通道涡涡核向中间叶展方向迁移，使得静
叶上半通道的流场结构发生改变，通道涡影响范
围进一步扩大，损失也随之增大，对与下游动叶的
匹配也会产生不利影响．蜂窝的特殊六边形结构
极大地降低了密封腔中流体的周向速度，减小了
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泄漏流重新进入主流时与主流的速度差异，从而
减小了掺混损失．并且蜂窝结构能改变迷宫腔内
气体的流动形态，采用蜂窝面的迷宫密封能有效
降低泄漏．在涡轮叶尖密封槽相关的各种损失中，
掺混损失占绝大部分，为了优化涡轮级性能，设法
控制叶尖泄漏流动来减小掺混损失是必需并且应

该是有效的．
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