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端壁造型对高压涡轮封严流和主流的影响
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摘　　　  要：    轮缘封严流在保证高压涡轮正常工作的同时也会与通道主流发生相互作用，导致掺混损失增

加。以某典型高压涡轮叶栅为研究对象，采用数值模拟的方法，开展了轮缘封严流与主流相互影响机理研究。

在此基础之上，探讨了非轴对称端壁对涡轮端区二次流的影响，在不同封严流量下详细分析了涡轮内部损失

变化情况。在封严流流量比为 0.7%时，非轴对称端壁减弱了端区横向压力梯度，削弱了封严泄漏涡和马蹄

涡压力面分支横向迁移的驱动力，延缓了通道涡的形成；当封严流流量比增大到 1.3%时，端区二次流的强度

更大，非轴对称端壁对端区流动损失仍然具有明显的抑制作用。必须指出的是非轴对称端壁可以削弱叶片

吸力面局部的逆压梯度，抑制角区流动分离。
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Influence of endwall profiling on purge flow and mainstream flow
in the high-pressure turbine
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Abstract:   Because of the interaction between mainstream flow and the purge flow that  can ensure
the security of the engine，the flow loss increased accordingly. The typical high-pressure turbine cascade
was  selected， and  the  interaction  mechanism  between  the  purge  flow  and  mainstream  flow  in  the  high-
pressure  turbine  was  studied  by  numerical  simulation.  On  this  basis， the  influence  of  non-axisymmetric
endwall on secondary flow was deeply discussed and the variation of the flow loss of turbine was analyzed
in detail under two different purge flow conditions. When the mass flow ratio of the purge flow was 0.7%，

the  non-axisymmetrical  endwall  weakened  the  transverse  pressure  gradient  near  the  hub  and  the  driving
force  of  the  migration  of  the  pressure  side  leg  of  horseshoe  vortex  and  leakage  vortex，and  delayed  the
passage vortex formation. When the mass flow ratio of the purge flow increased to 1.3%，the intensity of
secondary flow near the hub became stronger，but the non-axisymmetric endwall still had great effect on
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decreasing the flow loss. It must be noted that the non-axisymmetrical endwall can also weaken the local
adverse pressure gradient on the blade suction side and inhibit flow separation in the corner area.

Keywords:   high-pressure turbine；secondary flow；purge flow；non-axisymmetric endwall；
total pressure loss

 

轮缘封严系统作为航空发动机涡轮的重要密

封系统，其通过封严结构喷出封严冷气流来阻止

高温、高压的主流燃气入侵盘腔，防止盘腔过热，

保证涡轮运行的安全性及其使用寿命[1]。但封严

冷气流会与涡轮通道主流发生复杂的相互作用，

影响叶栅通道的端区流动特性，导致涡轮的气动

性能发生恶化[2-3]。

Schrew等[4] 提出封严出流影响端区二次流结

构是端区损失的来源之一。Hu等 [5] 发现封严出

流与马蹄涡发生相互作用，从而改变马蹄涡的强

度。贾惟[6] 分析了不同封严流流量对端区二次流

的影响。张伸展等[7] 研究封严流在不同封严结构

内的流动变化及对主流气动性能的影响机理。

为了降低端区流动损失，不同的流动控制技

术，如前缘改型[8]、翼刀 [9-10]、三维造型 [11] 和非轴

对称端壁[12] 等在近几年都有了不小的发展。其

中非轴对称端壁作为被动流动控制手段之一，其

通过改变端壁曲率来影响叶栅通道的内部流场，

对降低端区流动损失有良好的效果[13-14]。Rose[15]

提出非轴对称端壁理论。Harvey等 [16-17] 通过实

验和数值模拟证明了非轴对称端壁可以降低流动

损失。Regina等 [18] 通过实验验证了封严出流会

影响非轴对称端壁的实际效果。虽然近几年分别

对轮缘封严流和非轴对称端壁的相关研究已经有

了不小的进展，但目前国内关于非轴对称端壁对

轮缘封严流和端区二次流之间相互作用的研究有

限，非轴对称端壁、轮缘封严流和端区二次流的

相互作用机制仍不清晰。

本文以某典型高压涡轮叶栅作为研究对象，

采用数值模拟的方法，研究了轮缘封严流与主流

相互影响机理，开展利用非轴对称端壁对涡轮端

区二次流的流动控制研究，详细分析了涡轮内部

损失变化情况，为涡轮精细化气动设计研究提供

一定的理论参考。

 1    计算模型与方法

 1.1   非轴对称端壁造型

本文利用 NUMECA进行非轴对称端壁的优

化设计，将计算模型参数化来提供控制参数，曲

线类型选取 Bezier曲线且沿周向等距分布。参数

化后得到 20个自由控制点，并将这 20个控制点

的高度限制为叶高的±10%，数据库生成的方式选

取离散层随机数取样模式。

非轴对称端壁的基本原理是改变端壁的曲率

来降低叶栅通道的横向压力梯度，即在叶片的近

压力面上凸，增大当地气流速度，减小当地静压；

在叶片近吸力面下凹，减小当地气流速度，增大

当地静压，从而达到减小二次流的目的。图 1
为本文设计的非轴对称端壁高度（h）云图。
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图 1    非轴对称端壁高度云图

Fig. 1    Contours of non-axisymmetric endwall height
 

 1.2   计算模型

本文以某典型高压涡轮叶栅作为研究对象，

其叶型几何参数如表 1所示。轮缘封严几何结构

参数如图 2所示，封严结构出口距叶片前缘
 

表 1    叶型几何和气动参数

Table 1    Geometry and aerodynamics parameters of

the blade

参数 数值

弦长/mm 61.08

轴向弦长/mm 43.92

栅距/mm 50.445

叶高/mm 120

攻角/（°） 1.4

进口气流角/（°） 44

出口气流角/（°） 18.47

进口马赫数 0.26

出口马赫数 0.89
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0.15CX（CX 为轴向弦长），封严冷气流从封严进口

流入，在封严出口流出，并与主流发生相互作用。

当主流通道压力高于封严腔内部时，主流会通过

封严间隙发生燃气入侵；若主流压力低于封严腔

内部则发生封严流的出流，为了保证涡轮安全运

行，一般通过大量的封严气流密封主流，达到封

严出流的状况，封严流入口边界条件设置为质量

流量入口。

 1.3   网格划分

图 3为计算模型及网格，其中包括叶片、非

轴对称端壁及轮缘封严结构，该网格利用 Auto-
Grid5绘制结构化网格。总网格数为 350万，并保

证 y+<1，其中主流流道网格数为 307万，轮缘封严

及盘腔网格数为 43万。
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图 3    计算模型及网格

Fig. 3    Numerical model and the computational grid
 
 1.4   网格无关性验证

为了验证数值模拟计算结果和网格数的无关

性，利用AutoGrid5建立了 5套网格，网格总数分别

为 200万、250万、300万、350万和 400万。通过叶

栅出口总压损失系数（ω）的变化来比较 5套网格

数对数值模拟计算结果的影响，如图 4所示。可

以看出在网格数量达到 350万后，叶栅出口总压

损失系数的变化较小，相对偏差在 0.1%左右，故

后续的数值研究均采用 350万网格数的计算模型。
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图 4    网格无关性验证

Fig. 4    Grid independent verification
 

 1.5   数值方法校核

本文的数值计算软件采用 CFX软件，CFX采

用基于有限元法的有限体积法，其流动控制方程

为经过雷诺平均处理的 N-S（Navier-Stokes）方程。

湍流模型选取 shear stress transport（SST）湍流模型，

该模型对于存在逆压梯度的分离流动计算的精度

较高。差分格式均采用高精度离散格式，该格式

利用非线性混合因子使光滑流场接近于 2阶精度，

在流场梯度较大的区域，为了避免过高的色散误

差引起的非物理振荡，通过调整混合因子引入迎

风特性。此外，选择包含动能效应的总能量传热

模型，湍流 Prandtl数设置为 0.9。本文数值计算

的边界条件由实验工况给定，入口边界层由实验

测得，工质为理想气体，主流入口给定总温、总压

以及气流角，出口给定平均静压，轮缘封严流入

口给定入口法向速度和周向速度。

图 5对比了数值模拟与实验结果的静压系数

（Cp）分布和栅后 0.4CX 处总压损失系数，其中 H
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图 2    轮缘封严结构

Fig. 2    Rim seal
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为叶高。该实验在高速平面叶栅实验台完成，实

验叶栅由 4个平面叶片、1个压力面和 1个吸力

面组成 5个流道 [2]。主流供气由 2台额定功率为

1 000 kW的离心式空气压缩机提供，封严供气由

1台额定功率为 100 kW的螺旋压缩机提供，通过

调节二次供气室入口和出口之间的流量差来控制

进入封严结构的封严流流量。通过测试前的测量

和调整，使进气均匀性和出风周期性满足相关要

求。测量装置采用毕托管、三孔探针、精密质量

流量计等装置进行测量，测量了测试段入口处和

封严结构入口处的总温总压、叶片的载荷分布以

及栅后 0.4CX 处叶栅通道的压力分布。由图 5可

以看出，数值模拟与实验吻合良好，在整体上趋

势一致。上述验证说明本文所采用的数值计算方

法在精度上可行，可以支撑对端区二次流的研究。
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图 5    数值模拟结果和实验结果对比

Fig. 5    Comparison of results of numerical simulation

and experiment
 

 1.6   参数定义

封严流质量流量比（Mfr）定义为

Mfr =
ṁs

ṁ1
（1）

ṁs ṁ1式中 和 分别为封严流质量流量和主流质量

流量。

静压系数（Cp）定义为

Cp =
p10− p′

p10− p1
（2）

p′
式中 p10 为主流进口质量平均总压，p1 为主流进

口质量平均静压， 为当地静压。

总压损失系数（ω）定义为

ω =
peff − p′0
p10− p2

（3）

p′0式中 为当地总压，p2 为主流出口质量平均静压，

peff 为进口主流和封严流的混合总压，其定义为

peff =
ṁ1 p10+ ṁs ps0

ṁ1+ ṁs
（4）

式中 ps0 为封严流进口总压。

流向涡量（ws）定义为[19]

ws = wXcos α+wYsin α （5）

wX wY式中 和 分别为涡量的轴向分量和周向分量，

α为质量平均流动角。

Cws无量纲化的流向涡量（ ）定义为

Cws =
wsC
Vcl

（6）

式中 C为叶片弦长，Vcl 为主流入口的中截面线平

均速度。

 2    计算结果分析

 2.1   轮缘封严流对端区二次流的影响

图 6为 3种工况下动叶进口涡结构图，其中

AEW（axisymmetric endwall）为轴对称端壁。旋涡

识别方法使用 Q准则。流场中速度梯度张量可

以分解成对称张量和反对称张量，当旋转大于变

形，即 Q为正值时，则认为存在旋涡。Q准则是

常见的旋涡识别方法，适用于叶轮机械内部的二

次流动，可以识别涡的位置以及各种大小涡。从

图 6对比中可以看出，当引入轮缘封严流后，叶片

进口涡系更为复杂，这是因为轮缘封严流的周向

动量与主流不同，在黏性剪切作用力的作用下，

轮缘封严结构会在封严出口处诱导出新的涡系—

封严泄漏涡[20]。对比图 6（b）和图 6（c）可以看出，

随着封严流的增大，封严泄漏涡随之增强，由于

封严泄漏涡涡量为正向，与马蹄涡压力面（PS）分

支的涡量方向相同，因此封严泄漏涡在沿着叶片
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吸力面（SS）抬升过程中会与马蹄涡压力面分支

混合，增大马蹄涡压力面分支涡强度。

图 7为封严出流在叶片前缘处的流线分布图，

图中流线均为轮缘封严流，可以看出一部分封严

流在叶片吸力面前缘流出，形成封严泄漏涡沿着

叶片吸力面流动；另一部分封严流在叶片压力面

前缘流出，在横向压力梯度驱动下，随着马蹄涡

压力面分支向叶片吸力面迁移。当封严流质量流

量比为 0.7%时，大部分的封严出流在吸力面形成

封严泄漏涡，只有小部分封严流被卷入马蹄涡压

力面分支；当封严流质量流量比增加到 1.3%后，

封严泄漏涡随之增强，同时在叶片压力面前缘，

被卷入马蹄涡压力面分支的封严冷气流低能流体

增多，马蹄涡压力面分支的核心涡量变化不明显

但其旋涡尺寸增加。

图 8为封严出流在叶片尾缘处的流线分布图，

从图中可以看出轮缘封严流在叶栅通道流动的过

程中会分成 3个部分，大部分封严流沿流向呈顺

时针方向旋转，与马蹄涡压力面分支相互掺混壮

大通道涡的强度；另一部分汇入壁面涡，其旋转

方向的通道涡相反；而一小部分的封严出流会沿

着端壁流动，成为角涡的一部分。

图 9为栅后 0.4CX 处流向涡量云图，其中 t为

栅距，从图中可以看出，随着封严流流量增大，通

道涡和尾缘脱落涡的径向位置有所升高，这是由

于封严出流存在径向速度分量带来的挤压作用；

同时通道涡和尾缘脱落涡的核心峰值和范围均增

大，这是因为封严泄漏涡和马蹄涡压力面分支的

涡量方向均为正向，在叶栅通道流动过程中两者

相互掺混，导致通道涡涡量增加。同时一部分封

严出流与壁面涡混合使得尾缘脱落涡涡量增大。
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图 6    叶栅进口涡结构

Fig. 6    Vortex structures at the cascade inlet
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图 9    栅后 0.4CX 处流向涡量云图

Fig. 9    Contour of dimensionless streamwise vorticity on plane

0.4CX downstream of blade
 

 2.2   非轴对称端壁对端区二次流的控制

轴对称端壁压力面静压较高，吸力面静压较

低，因此形成较大的横向压力梯度，而非轴对称

端壁在近压力面端壁上凸使得当地的气流速度增

加，静压减小，在近吸力面端壁下凹使得当地的

气流速度减小，静压增加，从而减弱了叶栅通道

之间的横向压力梯度。横向压力梯度的减小使得

马蹄涡压力面分支从叶片压力面迁移到吸力面的

驱动力减弱，同时壁面边界层中低能流体卷入通

道涡的驱动力也减弱，这有利于抑制通道涡的强度。

图 10为 10%叶高处的叶片表面静压系数图，

其中 NAEW（non-axisymmetric endwall）为非轴对

称端壁。从图中可以看出，封严流流量改变对叶

片压力面影响不大。但在吸力面，随着封严流量

增加，叶片中后段的静压系数不断升高，这是因

为封严泄漏涡发展到适当的高度后，叶片吸力面

压力减小，使得从叶片中部到尾缘的载荷增加所

致。图中非轴对称端壁计算模型的横向压差明显

减小，使得叶型负荷变成典型的后加载叶型，这

表明马蹄涡的压力面分支从叶片压力面到达吸力

面的时间被推迟，通道涡的发展受到抑制。同时

从图上可以看出，轴对称端壁计算模型在叶片相

对轴向弦长 0.65和 0.9处，吸力面出现两个峰值，

这说明此处出现逆压梯度段，逆压梯度段的出现

会加剧角区的流动分离，增大端区的流动损失。
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图 10    叶片表面静压系数

Fig. 10    Static pressure coefficient on the blade surface
 

图 11为相对轴向弦长 0.65和 0.9处的流向

涡图。从图 11（a）中可以看出，相比轴对称端壁

计算模型，非轴对称端壁计算模型在相对轴向弦

长 0.65处角涡的范围大小降低，即非轴对称端壁

抑制了此处角区的流动分离。其原因是在该处非

轴对称端壁的吸力面局部下凹，使得当地静压升

高，减小了此处的逆压梯度，导致角涡涡量减小。

而轴对称端壁在相对轴向弦长 0.65处静压较低，

因此存在较大的逆压梯度段（如图 10所示），该逆

压梯度段加剧了此处角区的流动分离，产生涡量

较大的角涡，该角涡在后续流动中向上抬升，使
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得叶栅出口近端区Ⅱ（叶高 10%处）的总压损失

增大。而在相对轴向弦长 0.9处非轴对称端壁的

吸力面局部下凹，使得当地静压升高，静压系数

快速下降，增大了此处的逆压梯度（如图 10所示）。

从图 11（b）中可以看出，相比轴对称端壁计算模

型，非轴对称端壁计算模型在此处的角区加剧了

流动分离及发展，使得角涡涡量增强，这使得非

轴对称端壁模型在叶栅出口的近端区Ⅰ（叶高 5%
处）的总压损失略大于轴对称端壁。

图 12呈现了轮缘封严流质量流量比为 0.7%
和 1.3%时叶栅通道内总压损失系数沿流向空间

分布，其中 SHV和 PHV分别为马蹄涡的吸力面

分支和压力面分支，LV为封严泄漏涡。图中截面

1、2、3、4分别位于叶栅轴向弦长 0.01CX、0.33CX、
0.66CX、0.99CX 处。通过对比图 12（a）中两图的截

面 4可以看出，非轴对称端壁计算模型由通道涡

引起的总压损失系数核心区域明显减小，并且封

严泄漏涡和通道涡的混合相比轴对称端壁计算模

型推迟。这是因为非轴对称端壁使得叶栅通道的

横向压力梯度减小，横向压力梯度减小使得马蹄

涡压力面分支的驱动力减弱，因此在叶栅通道流

动的过程中，马蹄涡压力面分支与封严泄漏涡相

对独立发展，形成了两个较小的涡核，只有外层

流体相互卷吸作用，这减小了通道涡在形成的过

程中掺混损失的剧烈强度。因此，非轴对称端壁

通过减弱横向压力梯度来推迟封严泄漏涡与马蹄

涡压力面分支混合，使得封严流质量流量比为

0.7%时非轴对称端壁计算模型的通道涡的总压

损失系数远小于其他工况。对比图 12（a）和图 12（b）
中非轴对称端壁计算模型的截面 4可以看出，随
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着封严流量增大，封严泄漏涡和马蹄涡压力面分

支在此处的混合程度加剧，形成了 1个更为完整

的通道涡，这是因为封严流流量的增大会对掺混

过程起推动作用。当封严流量越大，被卷入马蹄

涡压力面分支的封严流低能流体越多，马蹄涡压

力面分支涡量增强并且到达吸力面的时间缩短，

因此封严流量的增大加剧了马蹄涡压力面分支与

泄漏涡的混合。同时对比图 12（b）中两图的截面

4可以看出，相比轴对称端壁计算模型，非轴对称

端壁计算模型减小了由通道涡引起的总压损失系

数核心区域，同时对马蹄涡压力面分支与封严泄

漏涡的混合仍然有所推迟。因此，非轴对称端壁

可以通过减小叶栅通道间的横向压力梯度来抑制

通道涡的形成，从而减小端区损失，但是大流量

封严流会加剧封严泄漏涡和马蹄涡压力面分支的

混合，其导致的混合损失增大，使得非轴对称端

壁对端区流动的改善效果受到抑制。

图 13为封严流质量流量比为 0.7%时轴对称

端壁和非轴对称端壁计算模型、封严流质量流量

比为 1.3%时轴对称端壁和非轴对称端壁计算模

型 4种工况下的叶栅出口总压损失系数图，图中

End ZoneⅠ为近端区Ⅰ，End ZoneⅡ为近端区Ⅱ。

从图中可以看出：封严流量较小（Mfr=0.7%）时，非

轴对称端壁计算模型由通道涡引起的总压损失系

数峰值最小；而在封严流量较大时，（Mfr=1.3%）时，

非轴对称端壁计算模型由通道涡引起的总压损失
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系数峰值相比轴对称端壁计算模型有所减小，但

减小的幅度有限。同时可以看出，在封严流质量

流量比相同时，非轴对称端壁计算模型在近端区

Ⅱ的总压损失系数相比轴对称端壁计算模型减小，

而在近端区Ⅰ的总压损失系数相比轴对称端壁计

算模型有所增大，这与前述相符。

ω图 14为叶栅出口面平均总压损失系数（ ）

柱状图。当封严流量较小时（Mfr=0.7%）时，非轴

对称端壁计算模型的叶栅出口面平均总压损失系

数为 0.074 8，轴对称端壁计算模型的叶栅出口面

平均总压损失系数为 0.078 1，总压损失系数减小

了 4.2%。但是，与无封严流工况下轴对称端壁

计算模型的叶栅出口面平均总压损失系数为

0.072 9相比，总压损失系数增大了 2.4%。当封严

流量较大（Mfr=1.3%）时，非轴对称端壁计算模型

的叶栅出口面平均总压损失系数为 0.078，轴对称

端壁计算模型的叶栅出口面平均总压损失系数为

0.081 3，总压损失系数减小了 4%。但与无封严流

工况下轴对称端壁计算模型的叶栅出口面平均总

压损失系数 0.072 9相比，总压损失系数增加了

6.5%。这表明随着封严流流量的增加，封严出流

带来的额外掺混损失占主要作用，非轴对称端壁

的改善效果受到限制。非轴对称端壁可以起到减

小总压损失的效果，但难以完全抵消封严出流造

成的额外掺混损失。
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cascade outlet
 

 3    结　论

1）  非轴对称端壁减小了叶片通道之间的横

向压力梯度，使得叶片变为典型的后加载叶片，

这导致马蹄涡压力面分支从叶片压力面迁移到吸

力面的驱动力减弱，同时减少了端壁边界层内的

低能流体卷入通道涡，有助于减小通道涡的强度。

同时非轴对称端壁在吸力面相对轴向弦长 0.65
处局部下凹，使得该处静压上升，减弱了此处逆

压梯度段，有利于抑制角区流动分离及发展，使

得端区流动损失减小。

2）  当封严流质量流量比为 0.7%时，非轴对

称端壁削弱了封严泄漏涡和马蹄涡压力面分支横

向迁移的驱动力，封严泄漏涡在叶栅通道流动过

程中相对独立发展而不是与马蹄涡压力面分支剧

烈掺混，延缓了通道涡的形成并使得流动损失系

数减小了 4.2%。当封严流质量流量比为 1.3%时，

一部分封严出流被卷入马蹄涡压力面分支，加剧

了马蹄涡压力面分支和泄漏涡的混合，但非轴对

称端壁通过减小叶栅横向压力梯度，使得流动损

失系数减小了 4%，对端区流动损失仍然具有明显

的抑制作用。
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