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叶顶喷气对凹槽叶尖气动性能的影响
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摘 要：对某型航空发动机高压涡轮转子叶片通过相似变换得到的低速叶型进行研究，探讨叶尖机匣相

对运动条件下，叶顶喷气对凹槽叶尖气动性能的影响。结果表明：叶顶喷气对平叶尖的气动性能影响有限，但

会降低凹槽叶尖效率；在相同喷气条件下，使用凹槽叶尖相比于使用平叶尖可降低 20% 的叶尖泄漏损失；泄漏

流在凹槽内部的能量耗散主要来自于泄漏流动与凹槽涡和刮削涡的相互作用，在喷气条件下，刮削涡仍然是泄

漏流动的主要控制结构。喷气位置对凹槽叶尖性能有显著的的影响；在靠近吸力侧和前缘布置喷气孔，有利于

凹槽气动性能的提升；基于以上研究，建立可用于凹槽叶尖的泄漏流动损失模型，新模型相比 Denton模型误差

降低了 31. 6%。
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Abstract：A low ‑ speed blade profile of a certain aero ‑ engine high ‑ pressure turbine rotor
blade obtained by similarity transformation was studied,and the effect of tip injection on the aero‑
dynamic performance of the squealer tip under the condition of relative casing motion was dis‑
cussed.The results showed that tip injection had limited effect on the aerodynamic performance of
the flat tip, but it could reduce the efficiency of the squealer tip.Under the same injection condi‑
tion,the squealer tip can reduce the tip leakage loss by 20% compared with the flat tip.The energy
dissipation of the leakage flow in the cavity mainly came from the interaction of the leakage flow
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with cavity vortex and scraping vortex.Under the injection condition,scraping vortex was still the
dominant flow structure of the leakage flow.The injection position had a significant effect on the
performance of the squealer tip; the jet holes near the suction side and leading edge were condu‑
cive to the improvement of the aerodynamic performance.Based on the above research,a leakage
flow loss model for the squealer tip was established,and the error of new model was reduced by
31.6% compared with the Denton model.

Key words：squealer tip；tip leakage flow；tip injection；aerodynamic performance；
flow mechanism； loss model

涡轮作为航空发动机核心机的重要组成部

分，提升涡轮的效率可以有效提高航空发动机的

性能。涡轮尖区存在复杂的端壁二次流和泄漏流

动，叶尖泄漏流动引起的损失约占转子通道内部

总损失的 1/3[1]。因此，有效组织叶尖泄漏流动成

为改善涡轮性能和提高其可靠性的关键 [2‑4]。

泄漏损失可以分为间隙内部损失和通道掺混

损失。Bindon[5]和 Yaras等 [6]的研究表明，通常通

道内的掺混损失要多于间隙内部损失。随着研究

的深入，部分学者开始将损失和流动结构相关联

以更好地控制泄漏损失 [7‑9]。为进一步控制泄漏损

失，对于不带冠涡轮叶片，凹槽叶尖以其结构简

单、效果明显和能够有效减重等优点得到了广泛

的应用 [10‑11]。邹正平等 [12‑13]与杜金霖等 [14]发现凹槽

内的刮削涡结构可以起到气动篦齿的封严效果，

在降低了泄漏流动的流通面积的同时降低了泄漏

流动的能量，从而对泄漏流动形成了有效的控制。

Krishnababu等 [15]和 Kegalj等 [16]则通过实验方法，

分别在叶栅环境和级环境下证明采用凹槽叶顶可

以有效提升涡轮的气动性能。

叶尖是涡轮叶片的高热负荷区，通常需要布

置合适的冷却结构对叶顶及端区进行冷却 [17‑19]。

其中叶顶冷气孔喷出的冷气在冷却叶顶的同时，

也会影响到叶尖的气动性能 [20‑22]。Gao等 [23]认为

叶顶喷气对泄漏流同时具有阻塞作用和偏转作

用，同时喷气还存在和主流的掺混作用。Niu与
Zang[24]的研究表明喷气孔位于叶顶压力侧更有利

于对泄漏流动的控制。Zhou与 Hodson[25]发现叶

顶喷气条件下，凹槽叶顶尽管能够降低间隙泄漏

量，但涡轮的气动性能基本没有改观。

虽然以上学者对叶顶喷气对涡轮性能的影响

做出了一定研究，但对于叶顶喷气条件下叶顶区

域流动结构的相互作用研究还比较缺乏。此外，

已有的泄漏损失模型多基于平叶顶叶尖，其流动

特征与凹槽叶尖的情况出入较大。本文通过模拟

机匣相对运动条件下平面叶栅三维流场，研究凹

槽叶顶喷气条件下叶尖泄漏损失的物理机制以及

喷气参数的影响。从喷气与凹槽内流动结构的相

互影响出发，分析不同喷气分布下间隙内部气动

参数和叶栅通道内流动结构的变化，并将这部分

参数与泄漏损失相关联，建立考虑叶顶喷气的凹

槽叶尖泄漏损失模型，为高性能涡轮叶尖的设计

提供有效的参考。

1 研究方法

为了能与已有的实验结果相对应，更好地验

证本文的分析和结论，因此选择某高压涡轮转子

叶片经过相似变换之后的低速平面叶栅为本文的

研究对象。凹槽叶尖叶片采用了压力面肋条前倾

37.5°的造型方法。图 1给出了平叶尖和凹槽叶尖

的几何示意图和相关参数，其中 Z为轴向方向，S
为流向方向，τ为间隙高度，取 3 mm，凹槽深度 h
为 1.5τ，肋条宽度为 1τ，压力侧肋条最大前倾角度

为 37.5°，并在前缘和尾缘附近逐渐过渡减小至

0°，同时压力面肋条和叶片压力面主体部分通过

光滑过渡的方式连接。

图 1中，孔沿压力侧与吸力侧分布时，喷气孔

距肋条壁 1 mm。喷气孔直径取 0.8τ，冷气孔的孔

径和孔长之比为 1∶ 5，喷气孔的轴线保持和叶尖

表面垂直。实验方案与参数见文献 [26]，实验主

图 1 叶尖几何及参数

Fig.1 Geometry and parameters of the squealer tip
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流进口速度 V 0 为 10 m/s，同时参照文献 [27]，为
更好地模拟真实工作状态，端壁相对叶片的运动

速度为动叶进口速度的 1.7倍，故相对速度取 17
m/s。叶栅基本参数如表 1所示。

本文计算所采用的网格由商用软件 ICEM
（integrated computer engineering and manufactur‑
ing）CFD生成，整个流体域内为一体化结构网格。

网格总数约为单通道 297万，网格具体细节如图 2
所示。通过调整间隙径向网格数改变总体网格

数，如表 2所示，其变化对泄漏量的影响如图 3中
所示，图中，纵坐标 m leakage/mpassage为泄漏量与主流

流量的比值。本文中，泄漏量通过对吸力侧间隙

出口截面进行积分得到。可以看出，随着网格数

量的增加，间隙泄漏量的变化逐渐平缓。当总网

格数量达到 3×106左右时，间隙泄漏量基本不发

生变化。

采用商用软件 ANSYS CFX（compound file
explorer）求 解 三 维 定 常 黏 性 雷 诺 平 均 Navier ‑
Stokes方程，空间离散格式为基于单元的有限体

积法，时间离散格式为二阶后向欧拉格式，数值求

解时选择 SST（shear stress transport）湍流模型封

闭方程组，壁面最大 y+保证小于 1。环境压力为

101 325 Pa，进口给定总压 555 Pa并给定气流方

向为 20°，主流温度为 288 K，出口压力为环境压

力，保证数值模拟工况与实验工况相同。喷气孔

进口统一给定速度边界条件，以保证吹风比为 2。
下端壁及叶片表面采用绝热无滑移边界条件，上

端壁给定相对运动速度以模拟叶尖机匣相对运动

状态。定义总压系数：

C p =
p* - pout
p*in - pout

（1）

平叶尖和凹槽叶尖中弧线位置的压力分布和

凹槽叶尖出口下游 10%轴向弦长处的速度分布

情况（以进口速度 V 0 为 1进行无量纲）如图 4所
示。对比模拟结果和实验结果，本文的模拟结果

准确可靠。

表 1 叶栅几何参数与实验工况

Table 1 Cascade geometries and experiment conditions

参数

弦长/mm

叶高/mm

间隙高度/ mm

安装角/（°）

几何进气角/（°）

几何出气角/（°）

吹风比（Vcooling/V0）

数值

113. 8

197

3

44. 9

20

71. 92

2

图 2 网格示意图

Fig.2 Sketch figure of grid

表 2 网格参数

Table 2 Grid parameters

网格

Grid1

Grid2

Grid3

Grid4

Grid5

Grid6

间隙径向网格数量

13

20

27

34

40

47

网格总数/106

2. 35

2. 53

2. 75

2. 97

3. 15

3. 37

图 3 网格无关性验证

Fig.3 Grid independence verification
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2 结果与讨论

2. 1 叶顶喷气条件下凹槽叶尖与平叶尖性能对比

本文采用 Young和 Horlock[28]提出的带冷气

的涡轮叶栅效率计算方法评估叶栅效率，该方法

考虑了冷气和主流的压力掺混，体现了冷气的压

力对叶栅效率带来的影响。

p0w
p01g
=∏

i ( )p01c
p01g

(w cR c/R )

（2）

R=(1- w c )R g + w cR c （3）

εc =
( h02 - h2 )
( h0w - h2sw )

（4）

式中 p01g为主流进口总压，p01c为冷气的进口总压，

p0w为考虑冷气和主流掺混后的总压，w c为冷气的

质量分数，R为气体常数，h02为实际状态下出口

总焓，h2为实际状态下出口静焓，h0w为利用上式

计算考虑两股气流掺混后的总焓，h2SW 为等熵膨

胀后的静焓，则叶栅效率 εc为叶栅气流的实际焓

降与考虑压力掺混后气体的等熵焓降之比。

图 5对比了不同条件下叶栅的气动效率，可

以看出，叶顶喷气对平叶尖（FT）影响较小；使用

凹槽叶尖（ST）可以大幅提高叶栅效率，在叶顶喷

气（jet）条件下，凹槽叶尖效率会较无喷气条件有

所降低，但相较于平叶尖仍能将叶栅效率提升

0.68%。图 6为平叶尖和凹槽叶尖在是否喷气条

件下的叶尖泄漏量对比，结果表明，平叶尖条件

下 ，叶 顶 喷 气 可 以 降 低 主 流 的 泄 漏 流 量 超 过

10%，总泄漏量减少 2%；凹槽叶尖条件下叶顶喷

气对主流的泄漏流量基本没有影响，并会导致总

泄漏量显著增加，其流量的增加值约等于叶顶喷

气的流量。

叶尖泄漏损失大小可以利用无间隙情况下与

有间隙情况下的转子通道损失之差来表示，即

Y tip = ṁ passage_notipT 2_notipΔsnotip - ṁ passageT 2Δs（5）
其中 T 2 为出口静温，Δs为通道内损失引起的熵

增，下标 notip表示无叶尖间隙情况，passage表示

转子通道。将叶尖泄漏损失分为间隙内部损失和

间隙外部损失两部分，其中间隙内部损失可以表

图 4 数值模拟与实验结果比较

Fig.4 Comparison of CFD and experiment results
图 5 不同条件下叶栅气动效率

Fig.5 Efficiency of cascade under different conditions

图 6 不同条件下泄漏流量及组分

Fig.6 Leakage mass flow and components under
different conditions
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示为

Y tip_inner = ṁ leakageT tipΔs tip （6）
其中 ṁ leakage和 T tip间隙出口的泄漏量和静温，Δs tip
为间隙内部损失引起的熵增。间隙外部损失则为

Y tip_outer = Y tip - Y tip_inner （7）
间隙内/外部损失大小均利用无喷气条件下

的平叶尖总泄漏损失进行无量纲，如图 7所示。

可以看出平叶尖条件下，间隙内部损失只占叶尖

区域掺混损失总量的 16.85%，叶顶泄漏造成的损

失主要来源于通道内泄漏流与主流的掺混过程；

在平叶尖条件下，叶顶喷气对泄漏损失影响有限。

采用凹槽叶尖后，凹槽内部损失略有增加，但可以

将通道内部的掺混损失减少 40%；在叶顶喷气条

件下，凹槽内掺混损失基本不变，而通道内掺混损

失明显增加，但相较于平叶尖条件，整体泄漏损失

仍减少 20%。

2. 2 喷气条件下对凹槽叶尖泄漏损失的影响机理

由以上研究可知，在喷气条件下凹槽叶尖的

性能明显优于平叶尖。对叶顶喷气对凹槽叶尖的

性能的影响做具体分析。总体上可将叶尖泄漏流

动的过程分为间隙内部掺混和泄漏流流出间隙进

入主流掺混两个过程。

凹槽内部的损失和凹槽内的流动结构直接相

关。下图为有无喷气条件下叶顶旋涡结构示意

图。图 8为以流向涡量着色的Q=0.004 1的等值

面图。如图所示，在凹槽前部，凹槽涡（CV）和刮

削涡（SCV）几乎同时开始生成，并迅速增长；在

发展到中弦区时，在喷气条件下，两个旋涡的范围

有所缩小，并在中后部更早消失。图 9为凹槽内

各区域泄漏流流线示意图，如图所示，从前部流入

凹槽的泄漏流在进入凹槽后分为两部分，一部分

流体直接从吸力侧肋条上方流出间隙进入主流并

形成泄漏涡（TLV），另一部分流体在进入凹槽后

形成了凹槽涡；灰色线代表从中部流入凹槽的泄

漏流，这部分流体受到刮削涡的影响在凹槽中形

成“U”型流动，随即流出间隙；红色线代表从后部

流入凹槽的泄漏流，在这一区域刮削涡已经在凹

槽内部消失，泄漏流动不受凹槽内其他流动结构

的影响，直接通过间隙到达吸力侧形成刮削涡。

对泄漏流在凹槽内的能量变化进行分析，选

取从 0.45、0.6、0.85轴向位置流出凹槽的流体，代

表从前、中、后部流出凹槽的泄漏流，以总压来表

征这些流体的机械能。图 10（a）显示了这三股泄

漏流在凹槽内的流动状态和能量变化过程，并对

三股流体的轴向位置和总压进行平均，得到图

10（b）。结果表明：在 0.45轴向位置的泄漏流在

流出凹槽时仍保持有较高的机械能；在 0.6轴向

图 7 泄漏损失分布情况（以无喷气平叶尖为 1）
Fig.7 Distribution of leakage loss
（FT condition is normalized as 1）

图 8 凹槽内部流动结构（Q=0.004 1）
Fig.8 Flow structure in cavity（Q=0.004 1）

图 9 凹槽内部不同区域泄漏流流线

Fig.9 Streamline of leakage flow in different areas of cavity
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位置流出的泄漏流在凹槽内受到凹槽涡和刮削涡

的共同作用，在流过压力侧肋条到再附至凹槽底

壁的过程中机械能迅速减小，而在之后流出的过

程中基本稳定；在 0.85轴向位置流出的泄漏流在

流入到流出叶顶间隙的过程中机械能持续减小。

图 11显示了凹槽中不同截面叶顶喷气对泄

漏流动的影响情况。如图所示，在凹槽的中前部，

叶顶喷气对刮削涡的影响有限；在凹槽中部，当刮

削涡在切向方向运动至喷气位置下游时，叶顶喷

气有将刮削涡向吸力侧挤压的趋势，这会促进刮

削涡加速流出凹槽；而在下游的 78%流向位置，

可以发现，在刮削涡消失后，叶顶喷气对泄漏流动

没有阻滞作用，泄漏流显著增强。

图 12为凹槽内各喷气孔喷出的气体总压沿

流线变化示意图。如图所示，从凹槽的中前部喷

出的气体（hole 1和 hole 2）流出的气体基本没有

受到凹槽内旋涡结构的影响，直接流出了间隙，其

机械能降低有限。在流向中后部，孔内喷出的气

体开始受到凹槽内部流动结构的影响，以 hole 4
为例，从孔内喷出的气体首先和凹槽涡和刮削涡

进行掺混，并随泄漏流向下游运动，在这一过程中

流体的总压急剧下降。此外，由于刮削涡在凹槽

内部起到“气动篦齿”的作用，流体在流出凹槽的

过程中在吸力侧肋条上方还会产生分离，在这一

过程中流体的总压再次急剧下降，这部分低能流

体最终被卷吸入泄漏涡中；而在接近尾缘的区域，

刮削涡在凹槽内消失后，这一现象消失。

图 13为有无喷气条件下凹槽叶尖泄漏量沿

轴向分布，可以看出在叶栅的前中部（区域 1），叶

顶喷气条件下泄漏量基本不变；在流向 60%~
80%区域（区域 2），喷气条件下的泄漏量较无喷

气条件下显著增加；在叶片尾缘区域（区域 3），相

较无喷气条件，叶顶喷气条件下的泄漏量分布呈

现波动状态。定义射流系数：

C d =
ṁ
ṁ ideal

= A eV n

AV is
= A e

A
p*cle out - p cle out
p*cle in - p cle out

（8）

式中 A e 为有效流通面积，V n 为间隙出口实际泄

漏流速度，A为间隙出口面积，V is为理想条件下
图 11 凹槽内部不同截面流动结构

Fig.11 Flow structure of different section in cavity

图 10 泄漏流流体总压在间隙内随泄漏流动过程分布

Fig.10 Total pressure distribution of leakage flow with
flow process in the clearance

图 12 喷气流体总压在凹槽内沿流线变化

Fig.12 Total pressure of jet fluid changes along the stream ‑
line in the cavity
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间隙出口泄漏流速度，下标 cle代表间隙，in为间

隙进口参数，out为间隙出口参数。泄漏流动射流

系数和间隙出口等效流通面积沿轴向分布如图

14所示。如图所示，射流系数和等效流通面积是

从前缘开始迅速增加，到 50%轴向位置达到峰

值，随后开始下降，在接近尾缘处又迅速增加。在

喷气条件下，射流系数和等效流通面积更早开始

增加。这两图中，泄漏量、射流系数和有效流通面

积的趋势变化具有一致性，这说明在有无喷气条

件下，刮削涡都是间隙内泄漏流动的主控结构。

在泄漏流流出间隙后，在通道内形成泄漏涡，

泄漏涡与主流的相互作用是泄漏损失的主要来

源。图 15为累积泄漏量（TLF）和累积泄漏损失

（TLL）沿轴向分布，如图所示，累积泄漏损失沿

轴向的变化趋势基本与累积泄漏流量的趋势相

同，在中前部分增长缓慢，而在泄漏流量较多的中

后部分快速增长。这说明泄漏损失与泄漏流量成

正相关关系，控制泄漏流流量是降低泄漏损失的

关键。

2. 3 叶顶喷气位置对泄漏流动的影响

叶尖喷气可以显著影响凹槽叶尖间隙内部的

旋涡结构。下文就喷气的切向位置、轴向位置对

泄漏流动的影响进行具体分析，在研究过程中保

证喷气流量不变。

研究喷气孔在切向的分布方式对泄漏流动的

影响，如图 16所示，分为压力侧布孔（PS jet）、中

弧线布孔（C jet）和吸力侧布孔（SS jet）。当孔为

压力侧与吸力侧分布时，喷气孔距肋条壁 1mm。

不同喷气位置的叶栅气动效率对比如图 17所示，

在中弧线布孔效率最低，而吸力侧布孔的叶栅效

率相对较高。

不同切向布孔位置条件下凹槽内流动情况如

图 18所示，其中旋涡为以流向涡量着色的 Q=
0.004 1的等值面，各截面为速度云图。可以看

出，孔越接近吸力侧，刮削涡在凹槽内的控制范围

越大，在 54%流向位置，压力侧喷气条件下刮削

涡已经接近流出凹槽，而吸力侧喷气条件下刮削

涡还能有效地控制泄漏流动。泄漏量沿流向分布

图 16 不同切向位置布孔方式

Fig.16 Hole arrangement with different tangential positions

图 13 有无喷气条件下凹槽叶尖泄漏量沿轴向分布

Fig.13 Leakage mass flow distribution along axial wise
with and without jet conditions

图 14 射流系数和等效流通面积沿轴向分布

Fig.14 Discharge coefficient and equivalent flow area
distribution along axial wise

图 15 累积泄漏量和泄漏损失轴向分布

Fig.15 Accumulated leakage mass flow and leakage loss
along axial wise
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如图 19所示，可以看出，0.6~0.8轴向区域，压力

侧布孔对泄漏流动的控制作不明显，而吸力侧布

孔的泄漏流流量显著降低。

研究喷气孔在流向的分布方式对泄漏流动的

影响，同样在叶尖凹槽内布置 8个喷气孔，但喷气

孔的位置提前至 0.08~0.62轴向位置，如图 20所
示：分为前置压力侧布孔（FPS jet）、前置中弧线

布孔（FC jet）和前置吸力侧布孔（FSS jet）三种情

况。不同喷气位置的叶栅气动效率对比如图 21
所示，将喷气孔位置在轴向位置提前后，叶栅效率

明显提升。而在不同切向布孔方式的对比中，如

图 22所示，吸力侧布孔的叶栅效率相对最高，总

泄漏量也最低。

2. 4 喷气条件下凹槽叶尖泄漏损失模型的建立

利用前文得到的喷气条件下凹槽叶尖间隙内

旋涡结构的演化特征及其性能变化规律，提出适

图 19 切向位置喷气对泄漏量沿轴向分布影响

Fig.19 Effect of tangential injection locations on axial
distribution of leakage

图 18 不同切向位置喷气条件下叶尖区域流动结构

Fig.18 Flow structure in tip region under different
tangential jet locations

图 20 喷气孔前置布孔方式

Fig.20 Jet hole preposition arrangement

图 21 不同轴向位置喷气叶栅效率

Fig.21 Efficiency of cascade with different axial wise
jet locations

图 22 喷气孔前置对泄漏量沿轴向分布影响

Fig.22 Effect of preposition injection on axial distribution
of leakage

图 17 不同切向位置喷气叶栅效率对比

Fig.17 Efficiency comparison with different tangential
jet locations
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用于凹槽叶尖的通道内损失估算方法。

考虑凹槽叶尖的几何及泄漏流动特征，将泄

漏流动模化成由于叶片两侧压差而产生的射

流 [1]。如图 23，定义某一流向位置截面凹槽内的

压力

p cav =
pps + p ss
2 （9）

式中 pps为该截面压力侧压力，p ss为吸力侧压力，

可以求出泄漏流动从压力测进入凹槽内部时，在

压力侧肋条上方的速度

V in =
2( pps - p cav )

ρ
（10）

将泄漏流从压力侧肋条上方流入凹槽内比作

射流过程，由射流理论，可求出凹槽内泄漏流动的

特征速度 [29]

V cav = ( τ
τ+ h )

0.5

V in （11）

由式（11）可求出单位质量的泄漏流流体在进

入凹槽过程中与凹槽内部的涡系相互作用产生的

总压损失为

Δp= 0.5(V 2
in - V 2

cav ) （12）
由射流系数定义，在刮削涡控制范围内，可得

此时的射流系数

C dscv =
ṁ
ṁ ideal

= A e

A
⋅

p cav + 0.5ρV 2
cav - p ss

pps - p ss
= A e

A
⋅ 2τ+ h
2 ( )τ+ h

（13）

由图 14，在泄漏流发生的 40%~100%轴向

区间，有效流通面积的比值约为 0.8~1之间，可取

0.9。定义 d scv为刮削涡在该截面上的有效直径，

则在该区域泄漏流动被阻挡。由连续性方程，有

V in ⋅ τ= V cav ⋅ (τ+ h- d scv) （14）
可求出刮削涡的有效直径 d scv。

由于叶尖机匣存在相对运动，定义流向截面

与周向的夹角为 β，则叶尖机匣相对速度为 V rel，

在流向截面上的投影为V rel ⋅ cos β，可定义间隙进

口和刮削涡特征雷诺数

Re in =
V inτ
γ

（15）

Re scv =
( )v cav + v rel ⋅ cos β d scv

γ
（16）

又由于泄漏流在流入凹槽时，存在流向速度

vps，故泄漏流动与垂直于流向位置的截面存在

夹角

θ= arctan vps
v cav

（17）

将泄漏流动模化成台阶流动，可推得与刮削

涡对应的距离。各参数关系如图 24所示。

考虑到涡轮实际的运行工况和叶尖机匣相对

速度，进行修正，可得到该流向位置刮削涡与压力

测肋条进口的距离 x

x=

ì

í
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ï
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ï
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ï

ï
ïï
ï

ï

ü

ý
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350
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⋅
( )Re scv - Re in ⋅

v cav
v in

Re scv

ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú
0.65

⋅

( τ+ h
2τ ) 0.5 ⋅ h （18）

式中B为后台阶流动的再附距离，由参考文献[30]，
可取 5.5。

将得到的距离在流向截面上投影，有投影

距离

x0 = x ⋅ cos θ （19）
在有叶顶喷气的条件下，由前文可知，在有刮

削涡结构的情况下，当喷气孔在刮削涡的上游位

置（喷气相较刮削涡在周向方向更接近压力侧肋

图 23 泄漏流动参数示意图

Fig.23 Schematic diagram of leakage flow parameters

图 24 泄漏流动各参数示意图

Fig.24 Schematic diagram of leakage flow parameters
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条）时，喷出的气体将会将刮削涡向吸力侧排挤，

位置相应地向下游移动，对于 s位置的截面，有

x c = x0
∫
0

s ( )m l +∑m c

∫
0

s

m l

（20）

式中 m l = V in ⋅ τ，为无喷气条件下截面的泄漏流

量，∑m c为从前缘到 s位置处所有位于刮削涡上

游的喷气质量之和。

设 t为某一流向位置叶片厚度，当 x c = t时，

凹槽中刮削涡消失，该截面即为凹槽中刮削涡存

在与否的分界截面。图 25为实验得到的各截面

流动结构，模型预测值与实验结果对比如表 3。
结果表明，模型在凹槽中前部的预测存在一定偏

差，而在中后部较为准确。模型可以准确预测刮

削涡的消失位置，从而确定刮削涡的控制范围。

定义刮削涡消失的位置为 s0，叶尖区域通道

内的掺混损失为

TΔspassage =
τS
mm
∫
0

s0

v2ss(1- vps
v ss ) C dscv 2 ( pps - p ss )

ds
S
+

τS
mm
∫
s0

1

v2ss(1- vps
v ss ) C d 2 ( pps - p ss )

ds
S
+

∑m cv2ss( )1- vps
v ss

mm
（21）

式中mm为主流流量。当刮削涡消失后，射流系数

C d取 0.75[1]。其模型预测结果与数值模拟结果对

比如图 26所示，改良后的模型较原模型降低了

31.6%的误差。图中 NEW为本文改良后的损失

预测模型，ORIGIN为Denton预测模型。

以上模型虽然基于不可压缩流动方程推导，

但泄漏流动在亚声速条件下对模型的精度影响有

限；当间隙内泄漏流动处于超声速条件时，激波将

会改变间隙内泄漏流动的流动状态，该模型不再

适用。

3 结 论

本文利用数值模拟方法研究了不同叶尖几何

形式、不同叶顶喷气孔的分布方式的叶顶喷气对

叶栅性能及间隙内流动结构的影响，分析了喷气

条件下对凹槽叶尖泄漏损失的影响机理，并建立

了考虑叶顶喷气的凹槽叶尖泄漏损失模型。文章

主要结论如下：

1）叶顶喷气对平叶尖的气动性能影响有限，

但喷气会增加凹槽叶尖的泄漏流流量，进而降低

凹槽叶尖的气动效率。在相同喷气条件下凹槽叶

尖 较 平 叶 尖 仍 有 明 显 优 势 ，约 减 少 叶 尖 损 失

20%。对于凹槽叶尖，喷气带来的主要损失来自

于喷气与主流的掺混作用。

2）泄漏流在凹槽内部的能量耗散主要来自

于泄漏流动与凹槽涡和刮削涡的相互作用。流向

前部喷气孔内喷出的流体由于未和凹槽内旋涡相

互作用，在流出凹槽时仍保持较高的能量；而流向

中后部喷出的气体与凹槽内其他旋涡结构存在相

互作用，机械能迅速降低。在喷气条件下，刮削涡

仍然是泄漏流动的主要控制结构，叶顶喷气在叶

栅流向中后部显著削弱了刮削涡的控制范围，进

而导致泄漏流量的增加。

图 26 模型预测结果

Fig.26 Model prediction results

图 25 不同截面流动结构（实验结果）

Fig.25 Flow structure in different sections
（experimental results）

表 3 模型预测与实际结果对比

Table 3 Comparison of prediction and actual results

流向位置/%

37. 5

50

66~68

模型预测位置

1. 87h

2. 40h

刮削涡消失位置

实验测量

2. 45h

2. 56h

刮削涡消失位置

1039



第 37 卷航 空 动 力 学 报

3）叶顶喷气位置对凹槽叶尖性能有显著的

的影响。当孔接近压力侧分布时，射流对凹槽内

的刮削涡有削弱作用，泄漏流动得到增强，损失增

加。当孔接近吸力侧分布时，冷气对凹槽叶尖的

气动性能影响最小，叶栅效率降低 0.07%。在流

向上，喷气位置靠近前缘，有利于凹槽叶尖的性能

提升。

4）在准确估计凹槽叶尖间隙内损失和刮削

涡控制范围的基础上，考虑喷气对刮削涡形态及

损失的影响，建立考虑喷气影响的凹槽内旋涡模

型。通道中基于 Denton损失模型，通过准确计算

刮削涡控制下泄漏流动的射流系数的方法，建立

可用于凹槽叶尖的泄漏流动损失模型，相比 Den‑
ton模型误差降低了 31.6%。
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