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叶尖单侧倒圆对扩压叶栅叶顶间隙

流动的影响
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（西北工业大学 动力与能源学院

翼型、叶栅空气动力学国家级重点实验室，西安７１００７２）

摘　　　要：提出了一种控制扩压叶栅叶顶间隙流动的方法，通过对叶尖压力面小尺度的倒圆修型，改善了

扩压叶栅叶顶间隙流动状况。通过数值模拟方法研究叶尖倒圆结构对扩压叶栅性能的影响及作用机理，并探

究３种不同倒圆半径（约为３％、４％、６％的叶片最大厚度）叶尖倒圆结构的流动控制效果。结果表明：叶尖倒

圆能够削弱叶尖分离涡，进而影响叶尖流场不同涡系之间的相互作用，使得叶顶间隙通道附近的总压损失减

少；但是叶尖倒圆半径越大，泄漏流流量越大，会加剧泄漏流与主流的掺混，使总压损失增加。因此合适的叶

尖倒圆半径能够使叶栅性能得到最大程度的改善。此外，在倒圆半径为３％叶片最大厚度时，叶栅在较大的

攻角范围内均获得了良好的改善损失的效果。
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　　压气机作为航空发动机的核心部件，对航空

发动机的性能有着决定性的影响。如何设计出具

有高效率、高负荷的压气机始终是先进发动机研

制的瓶颈之一［１］。为了满足先进发动机对压气机

的设计需要，对叶顶间隙流动的研究一直是叶轮

机械领域研究的热点。大量研究表明叶顶泄漏流

动对流场的影响主要体现在流动损失和堵塞方

面，前者主要造成压气机效率的下降，后者导致压

气机做功能力下降和稳定裕度的减少［２４］。由此

可见，叶顶间隙流动对叶轮机械的性能有着重要

的影响。

基于叶顶间隙流动对压气机性能的显著影

响，如何有效控制叶顶间隙流动成为各国学者的

研究热点。文献［５９］表明通过合理地采用一些

特殊的叶尖几何结构，可以有效地控制叶顶间隙

区域的流动状况。Ｇｏｕｒｄａｉｎ等
［５］利用数值模拟

开展了叶顶凹槽结构对转子叶顶间隙流动的影

响，结果表明凹槽结构能够削弱叶尖泄漏涡；同时

在凹槽结构内部出现强旋涡，该旋涡能够通过增

加叶顶区域的轴向切应力平衡轴向压力梯度，使

得机匣附近的流动稳定性增加。Ｗａｎｇ等
［６］通过

数值模拟方法开展了沿弦长方向不同间隙形态对

叶栅间隙流场的影响，结果表明渐扩型叶尖结构

可以通过泄漏流来遏制通道二次涡对主流的影

响，进而获得更高的气动效率。Ｚｈｏｎｇ等
［７］开展

叶尖小翼对叶顶间隙流动的影响研究，结果表

明吸力面的叶尖小翼能够削弱叶尖泄漏涡，从

而改善局部流动状况。文献［８］对非均匀叶顶

间隙的跨声速压气机转子进行数值研究，发现

采用轴向线性变化的叶顶间隙可以提高压气机

后半轴向弦长叶尖区的气流通流能力，减少泄

漏流对叶片通道的堵塞，压气机效率提高。文

献［９］对周向非均匀间隙叶栅的出口流场进行

了实验测量，发现周向非均匀间隙可以削弱叶

尖泄漏流及吹除吸力面端壁的低能流体，从而

提高叶栅的通流能力。

上述针对控制叶顶间隙流动的措施，大部分

结构较为复杂，主要是通过影响泄漏涡来改善流

动状况，而缺少了对叶尖分离涡控制的研究。文

献［１０］对某扩压叶栅叶顶间隙区域的涡系结构形

成的机理进行分析，发现位于叶片顶部压力面边

缘的叶尖分离涡对应叶顶间隙流场损失较高的区

域；同时叶尖分离涡还会造成叶顶间隙流场的堵

塞，导致损失增加。基于叶尖分离涡对叶顶间隙

流场的重要影响，本文以削弱叶尖分离涡为目的，

结合叶尖分离涡的形成机理，提出叶尖压力面倒

圆结构，该结构形式简单，能够通过减少叶顶通道

入口附近的逆压梯度来削弱叶尖分离涡，进而改

善叶顶间隙区域的流动情况。为了探究不同半径

的倒圆结构对叶顶间隙流动状况的控制效果，本

文一共设计３种半径的倒圆结构。

１　叶顶间隙的“三涡结构”及叶尖

倒圆结构控制原理

　　西北工业大学翼型、叶栅空气动力学国家级

重点实验室前期开展了对扩压叶栅叶顶间隙流动

机理的研究［１０］，发现在叶顶间隙中存在着如图１

所示的“三涡结构”，即位于叶顶压力面边缘的叶

尖分离涡、叶顶吸力面一侧的叶尖二次涡以及泄

漏涡，这与文献［１１１２］的研究结论相一致。在图

１中，蓝色箭头代表叶顶间隙区域气流的运动方

向，黑色箭头代表旋涡结构与速度分布，红色箭头

代表切应力（τ）。位于端壁附近的气流在叶片两

侧横向压差的驱动下，通过叶顶间隙从叶片压力

面向吸力面泄漏。根据Ｒａｉｎｓ
［１３］提出的叶顶间隙

射流模型可知，在叶顶间隙入口附近存在自由流，

图１　叶顶间隙区“三涡结构”
［１０］

Ｆｉｇ．１　Ｖｏｒｔｅｘｔｏｐｏｌｏｇｙｏｆｂｌａｄｅｔｉｐｃｌｅａｒａｎｃｅｒｅｇｉｏｎ
［１０］

该自由流线具有沿叶高方向的分速度，即图１中

８２９１
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提到的压力面“上升气流”。Ｍｏｏｒｅ等
［１４］基于

Ｒａｉｎｓ
［１３］所提出的势流理论通过实验研究证实在

叶尖压力面边缘存在分离泡。Ｋａｎｇ等
［１１］对

Ｍｏｏｒｅ等
［１４］的结论进行了补充，通过对端壁极限

流线的分析发现叶顶间隙流动具有三维性，因此

在叶顶靠近压力面的是叶尖分离涡。文献［１０］在

此基础上提出叶顶间隙入口附近的自由流与叶尖

分离涡的成因以及叶尖压力面区域的损失密切相

关。由图２可知，叶片压力面一侧的自由流与叶

顶间隙通道泄漏流的方向不同，因此会造成气流

的掺混而产生流动损失。

定义叶片压力面的“自由流”与叶顶通道内泄

漏流之间的夹角为图２（ａ）的θ，显然θ越小，该

“自由流”与叶顶通道内泄漏流的掺混越剧烈，产

生的流动损失也就越大。因此，本文为了减缓叶

尖压力面的“自由流”与泄漏流的掺混程度，提出

如图２（ｂ）所示的叶尖压力面的倒圆结构，即在叶

片压力面的叶尖与叶片顶面交角为倒圆结构，从

而增大叶尖压力面“自由流”与泄漏流夹角θ，以

实现减少压力面的“自由流”与泄漏流的掺混

损失。

图２　原型叶栅与叶尖倒圆叶栅

Ｆｉｇ．２　Ｏｒｉｇｉｎｃａｓｃａｄｅａｎｄｂｌａｄｅｔｉｐｆｉｌｌｅｔｃａｓｃａｄｅ

２　几何模型及数值方法

２１　几何模型

本文所采用的研究对象为翼型、叶栅空气动

力学国家级重点实验室自行设计的扩压叶栅

ＮＰＵＡ１（扩压叶栅几何示意图如图３所示），主

要几何参数如表１所示。本文在文献［１０］对该扩

压叶栅叶顶间隙区域流场的涡系结构研究的基础

上，以削弱叶尖分离涡为目的，提出叶尖压力面倒

圆结构。叶尖压力面倒圆的几何结构如图４所示，

在原型叶栅的叶片顶面及叶片压力面相交位置

图３　扩压叶栅几何示意图

Ｆｉｇ．３　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｓｋｅｔｃｈｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅ

表１　扩压叶栅的主要参数

犜犪犫犾犲１　犕犪犻狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犮狅犿狆狉犲狊狊狅狉犮犪狊犮犪犱犲

参数 数值

栅距／ｍｍ ３０．４３

弦长／ｍｍ ６９．９４

叶型最大厚度／ｍｍ ３．５１

进气角度／（°） ４５．８

叶高／ｍｍ １００

叶顶间隙高度／ｍｍ １

倒圆半径／ｍｍ ０．１，０．１５，２

图４　叶尖倒圆结构

Ｆｉｇ．４　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｂｌａｄｅｔｉｐｆｉｌｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

９２９１
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创建倒圆结构，倒圆结构从叶片前缘点延伸至尾缘

点，并与前缘、尾缘光滑过渡连接。为了探究不同

半径的倒圆结构对叶顶间隙流动的控制效果，本文

一共对３种半径（倒圆半径犚＝３％犆ｍａｘ，４％犆ｍａｘ，

６％犆ｍａｘ，其中犆ｍａｘ为叶型最大厚度）的叶尖压力面

倒圆结构的扩压叶栅模型进行了数值计算。

２２　数值方法

扩压叶栅的数值计算采用ＣＦＸ作为求解器，

对扩压叶栅通道采用单通道数值模拟，壁面为绝

热无滑移边界，周向边界设置为周期性边界条件，

进口条件给定总温、总压，出口条件给定平均静

压。叶尖倒圆叶栅的叶顶区域网格如图５所示，

采用四面体非结构化网格，对叶顶间隙区域网格

进行加密，保证周向和叶顶间隙高度方向网格数

均大于１５，为了保证计算效率以及网格的无关

性，最终确定扩压叶栅计算域网格单元数约为

２００万。

图５　叶尖倒圆叶栅叶顶间隙计算域网格

Ｆｉｇ．５　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｓｈｉｎｂｌａｄｅｔｉｐｃｌｅａｒａｎｃｅ

ｒｅｇｉｏｎｏｆｂｌａｄｅｔｉｐｆｉｌｌｅｔｃａｓｃａｄｅ

文献［１０］利用ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）

湍流模型对原型叶栅叶顶间隙流动开展研究，结

果表明由于ＳＳＴ湍流模型保留了犽ω 模型对近

壁面流动模拟的优势，同时在逆压梯度下对分离

流捕捉的准确性较好，能够满足对叶顶间隙流动

模拟的需求。因此本文选择ＳＳＴ湍流模型，其中

近壁面犢＋
＜２０，满足ＳＳＴ湍流模型对壁面网格

的要求。

为了验证数值方法的可靠性，将无间隙扩压

叶栅的数值计算结果与文献［１５１６］的实验数据

进行对比。图６和图７分别为叶片表面等熵马赫

数与扩压叶栅出口损失损失系数的数值计算结果

（ＳＳＴ）与实验结果的对比。由于实验条件的限

制，叶栅吹风实验是在无间隙条件下进行的，在该

条件下，采用本文的数值方法得到的计算结果与

图６　叶中截面表面等熵马赫数

Ｆｉｇ．６　ＩｓｅｎｔｒｏｐｉｃＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｔｍｉｄｓｐａｎｏｆ

ｔｈｅｂｌａｄｅ

图７　扩压叶栅出口损失系数分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅｘｉｔｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅ

实验结果吻合较好，能够证明数值方法的可靠性。

３　结果分析

３１　叶尖倒圆对扩压叶栅损失的影响

由于叶顶间隙区域流动结构复杂，流场中复

杂的涡系结构会引起气流掺混造成明显的流动损

失［１７２０］。对于扩压叶栅而言，总压损失系数犆ｐ代

表了损失的总体水平，犆ｐ定义如下式所示：

犆ｐ＝ 狆

ｉｎ －狆

（ ）ｏｕｔ ／狆

ｉｎ －狆（ ）ｉｎ

式中狆

ｉｎ为进口总压，狆


ｏｕｔ为出口截面当地总压，

狆ｉｎ为进口静压。

图８在倒圆半径犚＝３％犆ｍａｘ时，分别给出来

流马赫数犕犪＝０．３，０．５，０．７，攻角犻＝０°～８°的来

流条件下，原始叶栅与叶尖倒圆叶栅的总压损失

系数对比。从原始叶栅总压损失系数曲线的总体

趋势来看，叶栅总压损失系数随着来流马赫数的

０３９１
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增加而增大。在来流马赫数相同时，总压损失系

数在攻角犻＝２°时最小。在大攻角时原始叶栅的

总压损失系数明显增大，说明该叶栅在高来流马

赫数、大攻角工况下的流场环境较为恶劣，叶栅的

损失较大。与原始叶栅相比，叶尖倒圆叶栅的总

压损失曲线位于原始叶栅曲线下方，总压损失系

数整体水平较低，总压损失系数曲线的变化也相

对平缓。但是在高来流马赫数、大攻角（图８（ｃ））

的极限工况下，总压损失系数出现了明显的增加，

并且总压损失系数超过了原始叶栅。由此可见，

叶尖倒圆在一定工况范围内能够改善扩压叶栅的

流动，减少扩压叶栅的总压损失。

进一步分析叶尖倒圆结构对叶尖流场涡系的

影响，图９显示了在来流马赫数犕犪＝０．３以及攻

角犻＝０°（工况１）下，端壁静压分布云图和泄漏涡

轨迹，其中泄漏涡轨迹用红色虚线表示。从图９

中可以看出泄漏涡轨迹对应着端壁的静压斜槽。

这符合对叶顶间隙流动研究的基本结论，也能够

体现数值模拟方法的可靠性。图１０在工况１下，

利用犙判据
［１７］显示出叶尖倒圆结构（犚＝３％犆ｍａｘ）

图８　原始叶栅和叶尖倒圆叶栅在不同来流马赫数下

总压损失系数

Ｆｉｇ．８　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｏｒｉｇｉｎａｌｃａｓｃａｄｅ

ａｎｄｂｌａｄｅｔｉｐｆｉｌｌｅｔｃａｓｃａｄｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｌｅｔ

Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

图９　端壁静压分布与泄漏涡轨迹（工况１）

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｅｎｄｗａｌｌａｎｄ

ｌｅａｋａｇｅｖｏｒｔｅｘｔｒａｃｋ（ｃａｓｅ１）

对叶顶间隙区域涡结构的影响，可以看出叶尖分

离涡明显减弱，其空间尺度在叶片周向及间隙高

度方向均有所减少，并且整体向压力面边缘移动；

同时，叶尖倒圆叶栅的泄漏涡强度略有增大，且与

１３９１
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图１０　两种叶型的４５％弦长截面犙判据（工况１）

Ｆｉｇ．１０　犙ｃｒｉｔｅｒｉｏｎｏｆｔｗｏｃａｓｃａｄｅｓｏｎ４５％

ｃｈｏｒｄｓｅｃｔｉｏｎ（ｃａｓｅ１）

叶片吸力面的距离更近。在图１１中，由于倒圆面

曲率连续变化，在倒圆面上形成连续的压力梯度，

与原型叶栅压力面“自由流”流道突然扩张相比，

流入叶顶间隙通道的气流所承受的逆压梯度较有

所减少，因此叶尖分离涡的强度减弱。

在工况１下，图１２显示了４５％弦长截面的

总压损失系数犆ｐ。可以明显看到叶尖倒圆结构

显著改善了叶顶间隙区域的流动，主要体现在３

图１１　叶顶间隙入口附近的压力分布（工况１）

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｎｅａｒｂｌａｄｅｔｉｐｃｌｅａｒａｎｃｅ

（ｃａｓｅ１）

个方面：①Ⅰ区域内叶尖分离涡造成的流动损失

明显减弱，集中在压力面边缘的较小区域内；②Ⅱ

区域内叶片通道中靠近叶片顶面的区域流动损失

有所减少，高损失区基本消失；③Ⅲ区域内，叶片

吸力面一侧的流动损失有所减少。Ⅰ区域叶尖分

离涡附近流动损失的主要原因是压力面流入叶顶

间隙通道的气流与泄漏流之间方向存在差异，气

流掺混引起损失。叶尖倒圆结构改变了进入叶顶

间隙通道的气流方向，如图２（ｂ）所示，进入叶顶

间隙通道的气流方向与泄漏流方向的夹角变大，

气流之间的掺混减弱，进而减小了流动损失。原

型叶栅由于叶尖分离涡对叶顶间隙通道的堵塞作

用造成了Ⅱ区域泄漏流速度减少，与叶顶间隙通

道中间高度的泄漏流速度差异较大，存在较强的

黏性剪切，由于气流速度大小差异造成的掺混损

失较大。叶尖倒圆结构减弱了分离涡的堵塞作

用，削弱了泄漏流速度在叶顶间隙高度方向的不

均匀分布，使Ⅱ区域的损失有所减小。Ⅲ区域的

损失来源如图１所示，在叶片吸力面一侧由泄漏

涡引起的“上升气流”与间隙通道出口的泄漏流相

遇，由于速度方向及大小存在差异，气流掺混严

重，从而引起损失。由于倒圆结构削弱叶顶间隙

的堵塞作用，使得泄漏涡靠近叶片，因而引起的

图１２　４５％弦长截面叶顶间隙区域总压损失系数分布

（工况１）

Ｆｉｇ．１２　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎ

４５％ｃｈｏｒｄｓｅｃｔｉｏｎｎｅａｒｂｌａｄｅｔｉｐｃｌｅａｒａｎｃｅ

ｒｅｇｉｏｎ（ｃａｓｅ１）
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“上升气流”有所减弱。“上升气流”与间隙通道出

口的泄漏流掺混减弱，导致该区域的损失有所

减少。

由上述分析可知，叶尖倒圆结构主要通过改

变“自由流”的流动方向影响叶顶间隙区域的二

次流动。因此，为了探索倒圆结构对流动的作

用规律，在有、无倒圆结构两种情况下，图１３在

工况１下显示了整个弦长范围内θ的变化。结

果表明叶尖倒圆结构的θ与原型叶栅相比较大，

说明能够减缓压力面“自由流”与泄漏流之间的

掺混程度。

综上分析可以得到，叶尖倒圆结构明显减少

了叶顶间隙区域的总压损失系数，其原因主要是

通过削弱叶尖分离涡的影响直接或间接造成的。

由此可以得知：合适半径的叶尖倒圆结构能够改

善叶顶间隙的流动状况，达到减少损失的目的。

图１３　原型叶栅与叶尖倒圆叶栅的θ分布

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆθｏｆｏｒｉｇｉｎａｌｃａｓｃａｄｅａｎｄ

ｂｌａｄｅｔｉｐｆｉｌｌｅｔｃａｓｃａｄｅ

３２　不同倒圆半径对流动控制效果的影响

为探究叶尖倒圆尺寸对流动控制效果的影

响，本文对叶尖倒圆半径犚＝３％犆ｍａｘ，４％犆ｍａｘ，

６％犆ｍａｘ的扩压叶栅数值模拟结果进行对比分析，

如图１４所示。图１４（ａ）显示了在攻角犻＝０°～６°

范围内，叶尖倒圆叶栅的总压损失系数较低，流动

损失得到一定程度上的改善。对比不同倒圆半径

下的总压损失系数曲线，可以看出在犚＝３％犆ｍａｘ

时总压损失系数的整体水平最低。随着倒圆半径

的增大，叶尖倒圆叶栅总压损失系数曲线逐渐向

原始叶栅总压损失系数曲线靠近，即对总压损失

的改善效果变弱。在攻角犻＝６°～８°的范围，不同

叶尖倒圆半径的叶栅的总压损失系数曲线表现出

较大的差别，随着攻角增大，叶尖倒圆半径犚＝

３％犆ｍａｘ的叶栅对流动损失的改善效果更加显著。

与之形成鲜明对比的是叶尖倒圆半径 犚＝

４％犆ｍａｘ，６％犆ｍａｘ叶栅的总压损失系数急剧增大，

且随着攻角增大，损失恶化趋势更加明显。如图

１４（ｂ）所示，叶尖倒圆半径犚＝４％犆ｍａｘ的叶栅在

攻角犻＝８°工况下叶栅总压损失系数比原始叶栅

增加３０％以上。但是在倒圆半径犚＝３％犆ｍａｘ并

不总能改善叶栅的总压损失，如图１４（ｃ）所示，在

攻角犻＞６°时，总压损失系数明显增大且超过原始

叶栅。

由第１节的分析可知，叶尖倒圆对叶栅损失

的改善主要原因是减弱了叶尖分离涡对近叶片顶

面泄漏流动的堵塞作用，但是与原始叶栅相比，叶

尖倒圆叶栅的叶顶间隙泄漏流量增大。图１５给

出了在来流马赫数为０．５工况下，不同叶尖倒圆

半径叶栅叶顶间隙泄漏流流量的变化。由图１５

可以明显地看出叶尖倒圆叶栅的泄漏流量明显高

于原始叶栅，且随着叶尖倒圆半径的增加，泄漏流
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图１４　不同叶尖倒圆半径总压损失系数对比

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｌａｄｅｔｉｐｆｉｌｌｅｔｒａｄｉｕｓｅｓ

图１５　不同叶栅叶顶间隙泄漏流流量变化

（犕犪＝０．５）

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｅａｋａｇｅｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｏｆ

ｂｌａｄｅｔｉｐｃｌｅａｒａｎｃｅｒｅｇｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃａｓｃａｄｅｓ（犕犪＝０．５）

流量也在增加，特别是在大攻角工况下（图中圈

内）。当攻角较大时损失的增加超过了叶尖倒圆

结构削弱叶尖分离涡带来的收益，叶栅损失总体

呈增大趋势。由此可见，叶尖倒圆结构对叶栅流

动损失的改善局限在“有效攻角范围”内。结合图

１４分析，可得到较大半径的叶尖倒圆叶栅在“有

效攻角范围”内能获得较大的减少损失的收益，但

在大攻角时，对叶栅造成的损失也更大。因此选

择合适的叶尖倒圆半径能够平衡这一矛盾，使叶

栅性能能够得到最大程度的改善，如犚＝３％犆ｍａｘ

时，叶栅在较大的攻角范围内均获得了良好的改

善损失的效果。

４　结　论

本文以叶顶间隙区域叶尖分离涡形成机理为

基础，提出一种叶尖倒圆结构来削弱叶尖分离涡

以及其对叶顶间隙流场的堵塞效应，改善叶顶间

隙区域的流动状况，并探究了３种不同尺寸的倒

圆结构的控制效果，主要得出以下结论：

１）相对于原型叶栅，叶尖倒圆结构在一定

的来流条件下能够改善扩压叶栅的性能，降低

总压损失系数。主要原因是叶尖倒圆结构削弱

了叶尖分离涡的影响，使叶顶间隙通道进口、叶

片顶面附近，以及叶顶间隙通道出口区域的总

压损失减少。

２）随着叶尖倒圆半径的增加，叶顶泄漏流流

量增加，加剧了泄漏流与主流的掺混，使损失增

加。当泄漏流流量的增大造成的损失超过叶尖倒

圆结构削弱叶尖分离涡带来的收益，叶栅损失总

体呈现增大趋势，故存在最佳倒圆半径能够有效

减少损失。

３）叶尖倒圆对叶栅性能的改善存在“有效攻

角范围”，在该范围之内，对叶栅流动损失及扩压

能力有较好的改善效果；倒圆半径越小，“有效攻

角范围”越宽。当倒圆半径犚＝３％犆ｍａｘ时，叶栅

在较大的攻角范围内均获得了良好的改善损失的

效果。
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