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周向槽与间隙改型组合控制间隙流场数值模拟
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摘　　　  要：    设计了一种平行扩张式叶尖间隙来抑制转子叶尖间隙处的流动损失。对其进行数值模拟发现

改型间隙可以有效地抑制转子吸力面处的尾流损失，使转子吸力面尾缘处由径向潜流与泄漏流掺混形成的

机匣角区分离涡尺度减小。转子吸力面上激波作用位置向下游移动，边界层长度缩短，边界层分离程度减弱，

研究表明改型间隙比设计间隙的峰值等熵效率提高 0.374%，稳定裕度提高 3.457%。为了提高改型间隙对涡

流损失抑制的效果，在叶尖前缘加入周向单槽，研究表明组合方案降低了双泄漏流的风险，使主流与叶尖泄

漏流交界面向通道内移动且熵值减小，延迟在小质量流量工况下由前缘溢出而导致的尖峰型失速的发生，且

组合方案比设计间隙的稳定裕度提高 4.105%，峰值等熵效率提高 0.164%。
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Numerical simulation on combination of circumferential groove and
tip clearance modification to control tip clearance flow field
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Abstract:   A  parallel  dilation  tip  clearance  was  designed  to  inhibit  the  flow  loss  at  rotor  tip

clearance.  Through  numerical  simulation， it  was  found  that  the  modified  tip  clearance  can  effectively

suppress the wake loss at the trailing edge of the rotor and reduce the size of the corner separation vortex in

the region of the casing formed by mixing the spanwise underflow and the leakage flow at the trailing edge

of the suction surface. The position of shock waves action on the rotor suction surface moved downstream，

which  shortened  the  length  of  the  boundary  layer  and  weakened  the  separation  degree  of  the  boundary

layer. The research showed that the peak efficiency of the modified tip clearance increased to 0.374% and

the stability margin increased to 3.457% compared with the design tip clearance. To improve the effect of

vortex loss suppression by the modified tip clearance，a circumferential single casing groove was added at

the leading edge of the rotor tip.  The results showed that the combination scheme can reduce the risk of

double leakage flow，make the interface between the main stream and the tip leakage flow move into the

channel and reduce the entropy，delay the occurrence of spike stall caused by leading edge spillage at low

flow  rate.  Moreover， the  stability  margin  and  peak  efficiency  of  the  combination  scheme  increased  by

4.105% and 0.164%，respectively，compared with the design tip clearance.
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压气机内部流场复杂多变，尤其在转子叶尖

的叶尖间隙区，存在端壁边界层分离、叶片面层

分离、叶尖泄漏涡、二次流和多次泄漏流等 [1-2]，

叶尖间隙附近的泄漏流流动对压气机等熵效率

（以下简称效率）和稳定裕度有着很深的影响。且

研究人员实验发现随着质量流量（下文简称流量）

的减小，激波与泄漏涡相互干扰使得近失速条件

下间隙泄漏涡破碎，涡破碎极有可能是转子叶

尖靠近压力面侧低能流体产生的主要原因[3-4]。

Deveaux等人 [5] 对孤立的固定转子叶片的叶尖间

隙流动进行了实验和模拟，分析了叶尖间隙高度

值和传入机匣边界层厚度，将叶尖间隙处的总压

损失分解成涡流损失和尾流损失。涡流损失主要

在叶尖前缘附近，而尾流损失主要在叶尖尾缘附

近发生，且两者的影响均与叶尖间隙高度值相关。

由此本文设计了一种平行扩张式间隙，在前 50%
叶尖弦长为平行式小间隙和后 50%叶尖弦长为

均匀扩张式间隙，来控制前缘与尾缘处的总压

损失。

近年来，随着实验研究和科技发展，很多关于

叶轮机械的流动控制技术被研发和应用到实际中。

例如曹志远等人[6-7] 研究的前掠转子与后掠转子、

边界层抽吸[8]、端壁射流[9] 等。此外，许多科研人

员采用了多种方法来控制叶尖泄漏流量。Mao等

人和 Zhang等人[10-11] 在叶尖间隙处利用机匣处理

手段，实现对泄漏流的有效控制，处理后的压气

机特性和稳定裕度都有较大改善。Du等人 [12]、

Maesschalck等人 [13] 和 Xiang等人 [14] 均研究不同

叶尖平行间隙大小对流场的影响，研究得出，随

着叶尖间隙的增加，叶尖泄漏流的强度增大，泄

漏涡尺度增加，转子的不稳定性进一步增大。Ciorciari
等人[15] 利用多元过度模型来分析两种不同叶尖

间隙对压气机性能的影响，指出合适的叶尖间隙

能改善泄漏流的结构，进而提高压气机性能。Fo-
ley等人 [16] 对一个多级轴流压气机的一级进行实

验研究，发现叶尖间隙的变化改变了叶尖载荷的

分布，且叶尖泄漏涡与尾迹相互掺混。马文生等

人[17] 通过对某多级轴流压气机内部流场进行三

维 CFD数值模拟，发现转子顶部间隙对压气机总

体性能影响很大，且随着顶部间隙的增加，压气

机流量、效率均下降，叶尖泄漏流增强且由泄漏

引起的熵增明显增加，同时泄漏涡引起的熵增在

通道中的强度和影响范围不断扩大。Ye等人 [18]

研究周向机匣槽对转子旋转不稳定的影响发现，

造成压气机转子旋转不稳定的因素为叶尖泄漏涡

和叶片吸力面上的流动分离等。且机匣槽能够有

效地抑制叶尖泄漏涡和间断性的分离涡，对压气

机的性能有很大的提升。Wu等人[19] 研究周向单

槽位置对跨声速压气机转子流动稳定性影响，研

究表明周向机匣槽位于转子叶尖前缘处可以有效

地抑制叶尖泄漏流的强度，降低叶尖间隙处的熵

值和减弱了转子通道的堵塞效应。且表明为了更

好地发挥机匣槽的作用，应该优化叶尖间隙的形

状。目前，大多数研究人员集中在平行式间隙结

构，对非平行式间隙结构研究较少。因此研究非

平行式间隙结构对压气机的性能影响，进而提高

压气机性能具有一定的意义。

本文首先通过调整优化叶尖间隙形状，得到

了一种平行扩张式间隙。不仅抑制了尾流损失与

涡流损失，还减小了转子叶片的质量及材料。随

后，为了提高改型后间隙对转子流动损失抑制的

效率，在叶尖前缘加入了周向机匣槽。分别研究

了改型间隙和改型间隙与周向槽组合对压气机性

能和转子间隙流动损失的影响。最后总结了主要

结论。 

1    计算方法与网格无关验证

本文以 NASA Stage 35为研究对象，由 36个

转子叶片和 46个静子叶片组成，表 1为 NASA
Stage 35的气动设计参数。利用商业软件 NU-
MECA采用定常数值模拟方法，根据文献 [20]所
述，求解器使用 NUMECA中的 FINE/TURBO程

序，对雷诺平均 Navier-Stokes （N-S）控制方程求

解，空间离散采用中心差分格式，时间离散采用

显式多阶 Runge-Kutta法。运用局部时间步法、

多重网格法和隐式残差法等加速收敛。所有固体

壁面均给定绝热无滑移条件，压气机进口总压为

101 325 Pa，总温为 288.15 K。静子出口给定静压。

ε

图 1对比了不同湍流模型下压气机总压比及

效率特性曲线，其中 k- 湍流模型和 shear  stress
transport （SST）湍流模型低于实验值，Spalart-All-
maras（S-A）湍流模型最贴近于实验值；效率值偏

高于实验值，在近失速工况处 S-A模型更接近于

实验值，故本文采用 S-A湍流模型进行数值计算
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求解。为了满足 S-A湍流模型的计算需求，第 1
层壁面网格宽度设定为 3×10−6 mm，且此时的

y+<10。
利用 NUMECA软件中 IGG模块建立模型对

平行式叶尖间隙进行改型处理。得到一种不同形

状的间隙，改型后最小间隙为 0.204 mm，最大间

隙为 0.408 mm。图 2为改型间隙与周向槽组合

的通道模型。计算的网格使用 Autogrid-5模块生

成，每个模块均采用 O4H结构化网格拓扑结构，

在叶尖间隙处采用蝶形网格拓扑结构，网格块之

间采用完全匹配连接方式，单一通道周向采用周

期性完全匹配连，并进行网格加密处理。周向槽

网格采用 H型网格拓扑结构，并与转子通道网格

采用完全非匹配连接。周向槽两侧边界设置为周

期边界条件。槽高为 5 mm，槽宽为 2.5 mm，满足

纵横比为 2。周向槽的周向和轴向网格点数为

45和 17，径向网格点数为 25。单一通道总体网

格约为 225万与周向槽组合的网格数约为图

231万。图 3为转子与机匣槽组合的子午面图，

图中 Ctip 为叶尖弦长。

根据文献 [21-22]，得到实验数据。为了消除

网格数对计算精度的影响，不同网格数压气机的

性能对比如图 4所示。图中网格 1～网格 3的网

格数分别为 167万、225万和 339万。其中，总压

比曲线略低于实验数据，效率曲线略高于实验数

据。网格 1～网格 3的最大压力比误差分别为

3.12%、2.70%和 2.44%。峰值效率分别为 0.08%、

0.16%和 0.16%。网格 1～网格 3的喘振裕度（SM）

 

表 1    Stage 35设计参数

Table 1    Design parameter of Stage 35

设计参数 数值

总压比 1.820

绝热效率 0.828

流量/（kg/s） 20.188

转速/（r/min） 17 188.7

 

0.90
0.85
0.80
0.75
0.70
0.65

2.0

1.9

1.8

1.7

1.6
18.0 18.5 19.0 19.5 20.0 20.5 21.0 21.5

流量/(kg/s)

实验值
k-ε模型
S-A模型
SST模型

实验值
k-ε模型
S-A模型
SST模型

总
压

比
效

率

(b) 总压比

18.0 18.5 19.0 19.5 20.0 20.5 21.0 21.5
流量/(kg/s)

(a) 效率

图 1    100%设计转速下不同湍流模型压气机特性线

Fig. 1    Compressor characteristic for different turbulence models

at 100% design speed
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图 2    压气机通道模型

Fig. 2    Model of compressor channel
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图 3    叶尖间隙与周向槽子午图（单位：mm）

Fig. 3    Meridian view of tip clearance and circumferential

groove （unit: mm）
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图 4    不同网格数与实验值性能对比

Fig. 4    Performance comparison of different grids and

experiment values
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误差分别为 5.12%、1.27%和 1.14%。这些误差可

能是由于压气机内部的非定常流动与理想气体和

绝热无滑壁面边界条件下的稳态模拟相冲突造成

的。此外，为了进一步验证数值模拟值与实验值

在设计点处的误差，仿真结果与实验数据在设计

点的对比如图 5所示。图 5（a）为转子出口沿叶

高的相对马赫数分布对比，图 5（b）为静子出口沿

叶高绝对马赫数分布对比。仿真结果与实验数据

点基本一致。在图 5中，网格 2或网格 3的一致

性优于网格 1，说明该方法具有较高的仿真精度。

从所有误差来看，网格 1误差最大，网格 2和网

格 3误差较好。最大压比误差的网格 2相对于网

格 3较大，网格 2具有较少的网格数。为了提高

计算速度，且网格 2的误差在可接受范围内。因

此本文选择网格 2进行数值模拟。

图 6为不同转换速度下网格 2仿真结果与实

验数据的对比，进一步验证了网格 2的数值模拟

精度。图 6（a）为模拟结果与实验的效率对比，

图 6（b）为压比对比。在图 6中，对比实验值，最

大总压比误差在 100%设计转速下为 1.28%，90%
和 70%设计转速下分别为 1.63%和 1.49%。它们

的最大效率误差别为 2.61%、2.44%和 2.33%。模

拟结果误差均在可接受范围内，因此本文的网格

2数值方法是可信的。
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图 5    模拟结果与实验值在设计点处对比

Fig. 5    Comparison of simulation results and experiment data at designed point
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图 6    不同转速下模拟结果与实验值性能对比

Fig. 6    Performance comparison of calculation and experiment with different rotational speeds
 
 

2    结果与讨论
 

2.1   不同叶尖间隙对压气机气动性能影响

首先分析了不同的转子叶尖间隙对压气机性

能的影响。Zhang等人[23] 研究不同间隙大小对压

气机性能和流场结构的影响，研究结果表明，当

Stage 35转子的间隙为 0.5τ时（τ为设计间隙），压

气机性能最优越，此时间隙为 0.204 mm。因此，

本节设计了两种类型的叶尖间隙形状，如图 7所

示，即平行式间隙与平行扩张式间隙。平行式间

隙方案由相对于设计间隙 τ来命名，而平行扩张

式间隙由两端相对应的间隙尺寸来命名。例如

0.5τ-τ-50%是指间隙在前 50%弦长为平行式，后
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50%弦长为扩张式，且其叶片前缘的相对间隙尺

寸为 0.5倍的设计间隙尺寸，尾缘处的相对间隙

尺寸为 1倍的设计间隙尺寸。

图 8给出了不同的转子叶尖间隙下压气机性

能曲线变化趋势。图 8（a）为总压比曲线，图 8（b）
为效率曲线，NSP表示近失速点，此时压气机的

流量为 18.60 kg/s。本研究中具有最小流量的点

对应于计算最后的失速点。从图中可以看出，随

着转子叶尖间隙的增加，压气机性能曲线总体上

向小流量方向移动，且节流流量减小，减小的幅

度基本与转子叶尖间隙的增加量成正相关。相比

于设计间隙 τ，当转子叶尖间隙小于设计间隙时，

随着流量的降低，压气机总压比始终高于设计间

隙的总压比。当转子叶尖间隙大于设计间隙时，

随着流量的降低，压气机总压比始终低于设计间

隙的总压比。但是小转子叶尖间隙时，如 0.25τ
和 0.5τ，当流量大于 19 kg/s时，0.25τ的转子间隙

的总压比始终高于 0.5τ的转子间隙的总压比。

当流量较小时，却是 0.5τ的转子间隙的总压比高

于 0.25τ的转子间隙的总压比。当流量大于峰值

效率所对应的流量时，效率随着转子叶尖间隙的

增加而降低，随后随着转子叶尖间隙的增加而增

加。但是在近失速点处，转子间隙为 0.25τ和
0.5τ的方案的效率略小于设计间隙的效率，且两

个小叶尖间隙的效率也基本相同。

图 9为不同叶尖间隙情况下的峰值效率改进

量（PEI，量符号为 IPE）和稳定裕度改进量（SMI，量
符号为 ISM）的变化。两者的公式定义如下：

ISM =

[(
πCS

πB

)
NS

×
(

ṁB

ṁCS

)
NS

−1
]
×100% （1）

IPE =

[(
ηCS

ηB

)
PEP

−1
]
×100% （2）

π ṁ η式中 为总压比， 为流量， 为效率，下标 CS表

示改型间隙方案，下标 B表示设计间隙方案，下

标 NS表示最小失速点，下标 PEP代表峰值效率

点。从图 8中可以看出，当转子的叶尖间隙尺寸

从 0.25τ增加到 2.0τ时，PEI几乎呈线性下降的趋

势。当转子叶尖间隙为 0.25τ时，峰值效率增加

约为 0.382%。当转子叶尖间隙为 2.0τ时，峰值效
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图 7    不同转子间隙的形状和网格（单位：mm）

Fig. 7    Rotor tip clearance with different shapes and grids （unit：mm）
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率减少约为 0.589%。与设计间隙相比较，具有较

小的叶尖间隙的压气机稳定裕度得到了提升。在

转子的叶尖间隙从 0.5τ增加到 2.0τ的范围内，

SMI随着转子叶尖间隙的增加而线性减小。当转

子叶尖间隙为 2.0τ时，相比于设计间隙 τ，其稳定

裕度改进量 SMI减小了 10.793%。综上分析考虑

到转子叶尖间隙对压气机的峰值效率和稳定裕度

的影响，可以通过将转子的叶尖间隙减小到 0.5τ
来改善压气机的性能。在这种情况下，压气机的峰

值效率和稳定裕度分别提高了 0.266%和 3.365%。 

2.2   改型间隙对转子流动稳定性影响

取进口流量为 18.60 kg/s时，转子叶尖间隙

为 0.5τ和设计间隙 τ的转子 99.2%处叶高截面的

相对马赫数云图进行比较，如图 10所示。从图中

发现在转子压力面前缘处存在很大的低速区，该

低速区是由于叶尖间隙前缘处的叶尖泄漏流通过

激波时，两者相互作用，使叶尖泄漏流发生了膨

胀导致了涡波破碎，即涡流损失。在转子压力面

前缘形成大量低能流体微团，最后导致该部分通

道的堵塞。在小叶尖间隙方案下，相比于设计间

隙，转子压力面前缘附近的低速区明显减弱。对

比发现在转子吸力面的尾缘处也存在这一个明显

的低速区，且设计间隙的低速区面积明显远远小

于小转子叶尖间隙的低速区面积。这是径向潜流

作用导致在机匣处堆积的角区分离涡与转子吸力

面边界层分离而造成的，即尾流损失。当转子叶

尖间隙增加时，激波在叶片吸力面上的相互作用

位置向后移动。因此处于激波下游的边界层长度

被缩短，导致该部分低速区的面积减小。

综上分析，转子的流动总压损失主要分为叶

尖泄漏流与通道激波相互作用导致涡波破碎的涡

流损失和间隙泄漏流和径向潜流在机匣处掺混及

转子吸力面附面层堆积分离造成的尾流损失。

故在此部分针对这两种损失现象进行分析，

并设计了一种平行扩张式间隙，如图 7（b）所示。

从图 8（a）中发现，该改型间隙相对于 0.5τ和 0.25τ

的叶尖间隙在低流量下的总压比均高于两者这种

平行式间隙，相对于设计间隙 τ的稳定裕度提升

量为 3.457%，比 0.25τ和 0.5τ的稳定裕度分别提

高了 1.032%和 0.092%。从图 8（b）可以得到，相

比于设计间隙 τ的峰值效率提升为 0.374%。但

改型后的叶尖间隙的峰值效率比 0.25τ和 0.5τ的

峰值效率分别降低约 0.008%和提高 0.108%。

图 11为转子叶片前缘附近的三维泄漏流流

线分布，且由归一化螺旋度 Hn 定义，并将归一化

螺旋度投影到流线上。归一化螺旋度定义如下[24]：

Hn =
ξ ·w
|ξ| · |w| （3）

ξ式中 为涡量向量，w为相对速度向量。归一化螺

旋度代表涡核附近流体对涡缠绕的紧密程度，归

一化螺旋度的取值范围为−1～1，当其符号发生
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图 9    不同叶尖间隙方案下 SMI与 PEI对比

Fig. 9    Comparison of SMI and PEI for different tip

clearance schemes
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快速变化时可以认为涡破裂。图 11中，当转子叶

尖间隙由 0.5τ增加到设计间隙 τ时，叶尖泄漏流

的强度明显增强，且叶尖泄漏流和间隙泄漏流的

破碎位置明显向上游移动。叶尖泄漏流与激波

（黑色圈）相互作用导致了激波偏转了方向，且转

子叶片附近的激波逐渐被推出转子叶片通道。改

型后转子吸力面上激波诱导的分离线向尾缘移动，

表明叶片吸力面上的激波作用位置向下游移动，

如图 12中的实线圈。当叶尖泄漏流穿过激波时，

叶尖泄漏流迅速开始膨胀该部分的流线的归一化

螺旋度符号发生了变化，说明已经发生了涡波

破碎，使该部分通道堵塞加剧。但是比较 0.5τ与
0.5τ-τ-50%发现，改型后的叶尖泄漏流强度稍微

减弱，涡波破碎尺度略有降低。改型后叶尖尾缘

间隙增大，该范围的间隙泄漏流泄漏量增加，在

吸力面和压力面压差的作用下，气流通过尾缘间

隙区域流到相邻通道，对该部分体能流体有吹除

的作用。使得泄漏流与径向潜流掺混形成的机匣

角区分离涡尺寸减小，如图 11中虚线圈。

为了更明显地对比 3种叶尖间隙处的涡系结

构改善程度，定义了 Q准则 [25]，如图 13所示。Q

可以由如下的公式表示：

Q = −1
2
(
ei je ji+Ωi jΩ ji

)
=

1
2

(
∥Ω∥2−∥E∥2

)
（4）

Q > 0

式中 eij、Ωij 分别为应变速率张量和涡量张量，||E||

与||Ω||分别代表流场中一点的变形和旋转，且将

的区域定义为涡。图 13中细线代表激波位

置，通道内等值面代表涡系结构。从图中发现叶

尖泄漏流在激波上游与间隙泄漏流掺混在一起，

并在经过激波之后，在转子压力面前缘处破碎（黑

色圈 1），随后向转子尾缘流去，贯穿整个转子通

道。在转子吸力面处也存在涡结构，这是由间隙

泄漏流与径向潜流作用导致在机匣处堆积的角区
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图 11    转子叶尖前缘三维泄漏流流线分布

Fig. 11    Three-dimensional leakage flow streamlines near rotor blade leading edge
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Fig. 12    Limiting streamlines on blade suction surface of rotor
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分离涡与转子吸力面边界层分离而造成的（黑色

圈 2）。对比设计间隙 τ发现，小间隙 0.5τ的叶尖

泄漏流和间隙泄漏流强度都降低，但是尾流损失

恶化很严重。正如图 11（a）与图 11（b）所示，改型

后转子叶尖压力面前缘处的涡波破碎面积稍微减

小，机匣角区分离涡尺寸减小。

图 14与图 15中的转子吸力面存在径向涡与

径向潜流。此时为近失速工况，流量为 18.60 kg/s，
图中 SS代表吸面，PS代表压力面，90%Ctip 代表

90%弦长截面。从图 14与图 15中可以看出，不

同间隙方案的转子吸力面侧均存在径向涡，且近

壁面处气流被较大压力梯度的径向涡卷吸到叶尖

区域，从而使涡的直径变大。因为转子压力差的

存在，气流会沿径向迁移。胡加国等人[26] 表明在

两种因素的作用下，径向潜流会向叶尖机匣区域

聚集，被机匣所阻挡，与间隙泄漏流混合在一起，

形成机匣区域的角区分离涡，从而产生转子吸力

面尾缘处较大的低速区域。与设计间隙 τ相比，

 

(a) 平行式间隙0.5τ (b) 平行扩张式间隙 (c) 设计间隙τ

1

2

图 13    不同叶尖间隙下泄漏涡系三维结构（Q=9×107）

Fig. 13    Three-dimensional structure of leakage vortex for different tip clearances （Q=9×107）
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图 14    径向涡和相对马赫数在转子吸力面与叶尖尾缘出处分布

Fig. 14    Radial vortex and relative Mach number distribution on trailing edge and suction surface of rotor blade
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图 15    径向潜流在转子吸力面处沿叶高方向分布

Fig. 15    Distribution of span-wise underflow along blade span on suction surface of rotor
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较小的叶尖间隙 0.5τ的间隙泄漏流流量较小，压

力面尾缘气流的切向速度增加，所以在 90%叶高

附近的马赫数增加（图 14方框）。将 0.5τ的间隙

改型为 0.5τ-τ-50%间隙后，转子尾缘处的叶尖间

隙增大，在吸力面和压力面压差的作用下，间隙

附近的马赫数有一定程度的增加（图 14黑色虚线

圈），使得尾缘附近的间隙泄漏流的泄漏量增加

的同时，对转子吸力面尾缘处的低速区进行一定

程度的吹除，径向涡与径向潜流尺度也有一定程

度的减小。且无量纲螺旋度在间隙尾缘区域减弱，

表明径向潜流的卷积效应减弱，导致尾缘角区分

离涡强度与尺度均减小，间隙区域流场得到改善。 

2.3   组合方案对转子流动损失的影响

将间隙改型为 0.5τ-τ-50%间隙后（记为 SW），

相比于 0.5τ小间隙，流场得到一定程度的改善，

且转子吸力面尾缘处的尾流损失造成的低速区也

得到改善，为了进一步改善转子压力面前缘处的

低涡流损失便从距离叶尖前缘 20%弦长处加入

了周向机匣槽（下文简称机匣槽）。该部分将在本

节进行讨论。

如图 16所示，显示了转子叶尖改型间隙与机

匣槽组合下压气机的性能曲线变化趋势。图 16（a）
为总压比曲线，图 16（b）为效率曲线，此时压气机

的流量为 18.60 kg/s。从图 16（a）中发现，当流量

大于 19.8 kg/s时，改型间隙与机匣槽组合方案的

总压比始终低于单独改型间隙的方案。当流量开

始减小时，两者趋势却相反。且组合方案对压气

机总压比的提升作用很明显，进而提升了压气机

的稳定裕度，相比于设计间隙与改型间隙，组合

方案的稳定裕度分别提升了 4.105%和 0.648%，

效率分别提升约为 0.164%和降低约为 0.21%。

图 17显示了近失速工况流量为 18.60kg/s条
件下压气机通道 99.2%叶高的叶尖间隙处熵值分

布。熵定义如下[27]：

S =
cp

γ
lg

( p
pref

)1−γ ( T
Tref

)γ （5）

式中 S代表熵，p、T分别为当地静压和静温，pref、
Tref 分别为参考压力与参考温度，cp 为比定压热容，

γ为比热比。图 17中黑色线为周向机匣槽，虚线

为主流与叶尖泄漏流的交界面，通常被认为是高

梯度的熵等值线的区域。对比图 17（a）与图 17（b），
发现组合方案的转子叶尖前缘区熵值面积降低，

表明叶尖泄漏流的强度减小。且来流与叶尖泄漏

流的交界面位置向转子通道内移动（黑色圈），文

献 [28]表明这有助于提高通道内流体的流动稳

定性。这意味着在使用机匣槽后，压气机的稳定

工作裕度得到了改善。相比改型转子叶尖前缘区

域，在转子叶尖机匣槽区域，组合方案的熵值增

大，是由于槽内复杂流动和主流掺混带来的更大

的流动熵增，可能是造成效率降低的一个因素。

图 18显示了近失速工况流量为 18.60 kg/s条
件下压气机通道 99.2%叶高处的相对马赫数分布。

发现加入机匣槽后，低能流体微团 1的面积显著

减少，这与图 17所示叶尖前缘附近的损失减少相

对应。因此叶尖前缘处堵塞减弱。且通道激波略

微向下游移动。使得通道内的流量提高，这有利

于提升压气机的稳定工作裕度。从图 18（b）中明

显发现在转子前缘附近增加周向机匣槽后，转子

压力面前缘区域由涡流损失造成的低速区明显减

弱。是因为在周向机匣槽内存在径向诱导速度，

槽内的径向流动对尾缘处的低能流体微团具有抽
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图 16    组合方案与 SW方案下压气机特性曲线

Fig. 16    Compressor performance curves of coupling scheme and SW scheme
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吸作用，使得压力面前缘区域的低能流体微团被

分成两部分，机匣槽附近的低能流体微团相对马

赫数提升，从而减小了低能流体微团的面积，扩

大了转子通道的流通通路，使得压气机的稳定裕

度进一步提高。

图 19为近失速工况下，流量为 18.60 kg/s，间

隙区域的相对速度流线图。图中黑色圈为泄漏涡，

黑色线为机匣槽，矩形框为间隙泄漏流，也可称

为二次泄漏流。如图所示，泄漏涡由叶尖前缘泄

漏流和间隙泄漏流两部分组成。对比两幅图发现，

在机匣槽的作用下转子叶片前缘附近的区域的泄

漏流相对速度增大，这是因为机匣槽对间隙泄漏

流具有径向抽吸作用，使叶尖泄漏流沿径向发生

了翘曲，提高了该部分流体的动能，使得该部分

堵塞效应降低。叶尖泄漏流与间隙泄漏流掺混之

后经过激波，再与激波的相互作用下发生了涡波

破碎。一部分叶尖泄漏流会撞击相邻的转子叶片

前缘范围内的压力面侧，另一部分则与部分间隙

泄漏流共同向转子叶片尾缘流去贯穿整个转子通

道。因为机匣槽的作用也会使向转子叶片尾缘流

去的泄漏流的相对速度增加，进而提高了流通

通路。

图 20为近失速工况下，流量为 18.60 kg/s，前
缘区域 20%～70%弦长间隙处的间隙泄漏流三维

流线图，并将相对马赫数投影到流线上。如图

20（a）所示，在改型间隙方案中，间隙中部大量的

泄漏流撞击相邻叶片中间弦长的压力侧后，形成

了二次泄漏流。且前缘溢出流动现象已经到达了

相邻叶片压力面前缘处，若进口流量继续降低将

会发生尖峰型失速。而从图 20（b）中发现，将改

型间隙与机匣槽组合后，几乎消除了转子间隙中

部附近的二次流动现象，且前缘溢出现象被消除，

 

熵/(J/(kg·K))

0 50 100 150 200 250 300 350

(a) 改型间隙

(b) 改型间隙与机匣槽组合

图 17    99.2%叶高处转子间隙的熵分布

Fig. 17    Distribution of entropy on blade tip clearance at

99.2% blade span
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图 18    99.2%叶高处转子间隙的相对马赫数分布

Fig. 18    Distribution of relative Mach number on blade tip

clearance at 99.2% blade span
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(b) 改型间隙与机匣槽组合

图 19    相对速度流线在叶尖间隙区域的分布

Fig. 19    Relative velocity streamlines distribution at tip

clearance area
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这有利于延缓尖峰型失速的发生，原有的前缘溢

出流动向转子吸力面靠近，这与图 17中主流与叶

尖泄漏流的交界面向转子通道内流动相对应。间

隙前部泄漏流速度增大，且与轴向角度减小并向

转子吸力面靠近，这有利于削弱转通道的堵塞效

应，提高流路通路，使压气机稳定工作裕度得到

大幅度提升。

叶尖泄漏流的强度由绝对涡量[29] 来表示。

绝对涡量由以下公式定义：

ξn =
|ξ|
2ω

（6）

ω ξ式中 表示转子旋转的角速度， 表示绝对涡向量。

图 21为近失速工况下流量为 18.60 kg/s时，转子

叶尖改型间隙和改型间隙与机匣槽组合在端壁附

近处的绝对涡量和流线分布图。竖直的虚线为转

子叶尖改型间隙方案和改型间隙与机匣槽组合方

案下转子叶尖间隙前缘泄漏涡涡核的位置。与单

转子叶尖改型间隙方案相比，在加入机匣槽后，

转子叶尖前缘的附近区域的涡量峰值减小且涡量

面积明显减小，泄漏涡尺度减小且涡核向下游移

动，降低了双泄漏流的风险，如图 21（b）放大区域，

这是因为周向机匣槽内存在径向流动的流体，且

槽内逆时针流动起积极作用的螺旋度面积明显大

于顺时针流动起消极作用的螺旋度面积，其对叶

尖泄漏流具有抽吸作用，进而削弱了前缘附近处

由涡流损失造成的堵塞效应。使得前缘附近的区

域的流体动能增大，使得整个压气机通道流通通

路增大，对转子叶尖尾缘附近的流场也起到了一

定的改善作用。使得转子叶尖尾缘附近的涡量面

积减小。

改型间隙方案和改型间隙与机匣槽组合方案

在叶尖间隙处的叶尖泄漏流角（TLA） [18] 分布如

图 22所示，且叶尖泄漏流角 TLA由如下公式定义：

βa = arccos
 Va√

V2−V2
r

 （7）

式中 V代表速度，下标 a代表轴向，r代表径向。

从图 22中发现，组合方案与改型间隙方案相比，

TLA几乎在整个叶尖弦长范围内都有明显减小。
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图 20    叶尖间隙 20%～70%弦长处泄漏流三维流线分布

Fig. 20    Distribution of 3D leakage flow at 20% to 70% chord of

tip clearance
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图 21    子午面叶尖间隙处涡量与流线分布

Fig. 21    Meridian view of vorticity and streamline distribution in

tip clearance region
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Fig. 22    Distribution of tip leakage flow angle at mid-gap
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在叶尖前缘处，如图 22放大区域，组合方案下

TLA减小，说明叶尖泄漏流向转子通道内偏移，

与主流的掺混延后，这与图 17和图 19所描述一

致。在后 80%弦长范围内，TLA总体为大幅度减

小的趋势，且 TLA在机匣槽下方和槽前后一定范

围内减小程度更为明显。因为机匣槽在槽口处对

气流有径向诱导作用，对该部分间隙泄漏流有抽

吸作用，使泄漏流的径向速度增加并沿径向发生

了翘曲，进而改变了间隙泄漏流的流动方向，使

其向靠近转子叶片吸力面的方向靠近。改善了叶

尖附近由泄漏流造成的堵塞，这有利于提高压气

机在近失速点的流动稳定性和压气机的性能。 

3    结　论

本文对改型后叶尖间隙与周向机匣槽组合进

行了研究，可以得到以下一些结论：

1）  转子叶尖间隙处的涡流损失与尾流损失

都与叶尖间隙有关，且小的叶尖间隙尾流损失严

重。合理地设计叶尖间隙分布可以有效地抑制涡

流损失与尾流损失。将叶尖间隙改型为平行扩张

式间隙后，相比较改型前 0.5τ的平行间隙，由于

径向潜流与间隙泄漏掺混流所导致的低速区减小，

径向涡尺度降低，可以削弱尾流损失。改型后稳

定裕度改进量为 3.457%，峰值效率改进量为

0.375%。

2）  在转子前缘涡波损失发生的位置加入周

向单槽后，机匣槽内存在积极作用的螺旋度，其

径向诱导作用对间隙泄漏流进行径向抽吸，进一

步提高改型后叶尖间隙处泄漏流的速度，并使得

泄漏流向转子吸力面靠近，改善转子通道的流路

通路。在改型间隙与机匣槽共同作用下，转子叶

尖前缘主流与叶尖泄漏流交界面向通道内移动且

熵值减小，涡流损失大幅度改善，通道堵塞效应

削弱。压气机的稳定裕度提升约为 4.105%，峰值

效率提升约为 0.164%。比改型后叶尖间隙的稳

定裕度提升 0.648%，但是峰值效率降低约 0.21%。

3） 周向单槽与改型间隙组合后，降低了双泄

漏流的风险，可以延迟在小流量工况下由前缘溢

出而导致的尖峰型失速的发生。

由以上分析，可见转子间隙改型与机匣槽组

合方案是可行的，但由于各种原因，无法展开相

关的实验研究工作，从方法角度讲是不足的，在

未来工作中会进行相关转子叶尖间隙实验工作来

丰富研究的内容。
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