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高亚声速时叶尖小翼对压气机叶栅泄漏流动的影响


吴宛洋，钟兢军
（上海海事大学 商船学院，上海　２０１３０６）

摘　要：为了探索跨声速来流条件时，不同安装位置、不同宽度的叶尖小翼对压气机叶栅气动特性的影
响，对Ｍａ＝０８时包括原型叶栅在内的７种扩压叶栅的流场进行了数值研究。结果表明：在多种因素的共同
影响下，不同来流冲角的吸力面叶尖小翼在流场中都为负效果，增加了流场复杂性；压力面叶尖小翼则改善

了泄漏流动，减小了流动损失。两种安装位置的叶尖小翼对流场的影响效果都与其宽度成正比。叶尖小翼

对流场的干扰或改善效果在正冲角工况下都更为明显。与原型工况相比，在正６°冲角工况时可以观察到两
种叶尖小翼的效果最明显，宽度为原型叶片叶顶宽度２０倍的吸力面叶尖小翼带来４１７％的流场损失，宽度
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为原型叶片叶顶宽度２０倍的压力面叶尖小翼则伴随着１０１５％的改善效果。
关键词：压气机叶栅；亚声速；吸力面叶尖小翼；压力面叶尖小翼
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　　燃气轮机自雏形问世已经历百年历史，随着
世界经济和格局的变化，它在研制技术上面临过

多次巨大的突破、在设计思路上体验过数次深刻

变革。它在人类航空史上有着举足轻重的地位，

正是它的出现使得当时被活塞发动机垄断的领域

里喷气推进发动机开始大放异彩，进而永久改变

了世界的格局。燃气轮机的设计、研制、生产及装

配过程需要各种高新技术和核心技术的共同作

用，集中体现了一个国家的高端工业水平。在国

际形式瞬息万变、百年未有之变局的今天，拥有先

进完备的燃气轮机技术更是各国的追求目标，它

的发展在军民领域都具有战略性的指导意义。

压气机是燃气轮机的核心结构，牵一发而动

全身，在压气机中各种结构和性能上的微小改变

都会对燃气轮机的功能特性带来巨大的影响。研

究证明在压气机各种流动损失中，叶顶区域不稳

定流动情况引起的损失占比较多［１］。这主要是

因为叶顶区域存在叶顶间隙，而在压力差的作用

下具有流动趋势的流体可以通过叶顶间隙从压力

面到达吸力面，这种泄漏流动的方向和分布与流
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道中主流有着明显区别，两种有巨大差异的流动

形式相遇、接触、互融、分离的过程定会伴随着明

显的流动损失并会对压气机乃至整个燃气轮机产

生明显的影响［２－５］。由于叶顶间隙结构必然存

在，合理有效地控制叶顶间隙流动成了压气机设

计过程中的重要课题。根据设计思路上的不同，

主要的控制技术大致可以分为两类：以叶顶喷

气［６］、合成射流［７］、等离子激励［８］为代表的主动

控制技术和以弯掠叶片［９－１０］、机匣处理［１１］、翼刀

结构［１２］为代表的被动控制技术。

钟兢军教授２００８年提出了在压气机中应用
叶尖小翼这一新的被动控制技术［１３］，研究团队多

年来进行了一系列的理论、数值和实验研究并获

得了相关结论［１４－２０］：低速时（来流马赫数 Ｍａ小
于０３），在压气机叶栅中引入合理的几何参数及
存在区域的叶尖小翼结构后，叶顶间隙区域的泄

漏流动轨迹被有效控制，进而影响叶尖流场不同

涡系之间的相互作用，泄漏流与主流的相遇、接

触、互融、分离的过程都将被延迟，在流道中的影

响范围减少，带来的流动损失减小。来流马赫数

逐渐变大的过程中（Ｍａ小于０７），气流不再是简
单的不可压缩流动，压气机气流的流动十分复杂，

包括端壁及叶片表面附面层的发展与分离、泄漏

流动的产生与泄漏涡的破裂、横向二次流及以上

流动现象的相互作用和影响等，在低速时具有改

善作用的吸力面叶尖小翼结构不再体现其正效

果，由于其带来的局部摩擦损失对流场的干预增

强，气流的不均匀性增大，流场特性恶化。同时在

这一过程中合理结构的压力面叶尖小翼仍然会对

叶顶泄漏流动有控制效果，其带来的局部损失对

流场的干预效果弱于其对叶片两侧压力差的削减

作用，即破坏了泄漏流动的动力驱动，减弱了叶顶

泄漏流动，从而使泄漏流与主流的相遇、接触、互

融、分离的这些产生损失的过程都被有效地控制

改善。而叶尖小翼结构变宽时其对压力差的削减

作用愈强，因此控制效果更加明显。也就是说叶

尖小翼技术在来流马赫数小于０７的叶栅中都可
以有效改善流场特性，但在低速时改善效果更好

的吸力面叶尖小翼在高亚声速条件下则会失去改

善效果甚至恶化流场。目前针对高速压气机转子

中应用叶尖小翼的研究，来流马赫数都大

于１０［２１］。
为了获得叶尖小翼在全工况下的影响机制，

在Ｍａ为０８～１０的高来流条件下，吸力面叶尖
小翼和压力面叶尖小翼对压气机气动特性的影响

还需全面系统探索。本文以 Ｍａ＝０８工况的高

速叶栅为研究对象，采用数值模拟方法对比分析

无叶尖小翼的原型叶栅、加装３种不同宽度吸力
面叶尖小翼和３种不同宽度压力面叶尖小翼的叶
栅共７个方案流场的计算结果，初步探求高速来
流时叶尖小翼对叶顶区域间隙流动的影响机制，

为外界条件改变时最佳叶尖小翼设计方案的判断

提供原理依据，同时可以使后续的复杂高速实验

目标更有针对性。

１　计算模型及数值方法

１．１　计算模型与结构参数

数值计算过程中应用的叶型为某中高速转

子叶顶位置的截面，叶型截面如图 １所示。叶
栅的主要几何参数及气动参数如表１所示。叶
顶间隙选择３％ｃ，冲角范围选择０°、±３°、±６°。
来流马赫数为 Ｍａ＝０８，此时刚刚进入跨声速，
针对此来流速度的研究既可以让高亚声速来流

条件时叶尖小翼结构的研究更完整，又可以为

更高来流速度的叶栅及跨声速转子的研究提供

理论依据。

（ａ）叶型参数
（ａ）Ｂｌａｄｅｐｒｏｆｉｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

（ｂ）叶片位置分布
（ｂ）Ｂｌａｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图１　高速叶栅叶型
Ｆｉｇ．１　Ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｃａｓｃａｄｅｂｌａｄｅｐｒｏｆｉｌｅ

如图２所示，按照叶尖小翼结构的安装位置，
将位于吸力面的小翼结构定义为吸力面叶尖小翼

（ＳｕｃｔｉｏｎＳｕｒｆａｃｅＷｉｎｇｌｅｔ，ＳＳＷ）、位于叶片压力面
的定义为压力面叶尖小翼 （ＰｒｅｓｓｕｒｅＳｕｒｆａｃｅ
Ｗｉｎｇｌｅｔ，ＰＳＷ）。将－６°、－３°、０°、＋３°、＋５°五个
冲角工况分别命名为 Ｎ０６、Ｎ０３、Ｎ００、Ｐ０３、Ｐ０６。
为了防止在后续实验过程中由于高速气流的冲击

·３６１·
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表１　主要叶栅参数
Ｔａｂ．１　Ｍａｉｎｃａｓｃａｄｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

叶型参数 数值

叶片弦长ｃ／ｍｍ ４０

叶片轴向弦长ｂ／ｍｍ ３４．６４

叶片高度ｈ／ｍｍ １００

节距ｔ／ｍｍ ３０

叶片安装角γ／（°） ６０

叶片几何进气角α／（°） ４６．２３

叶片几何出气角β／（°） ７６．９３

叶片弯曲角θ／（°） ３０．７

叶栅进口速度Ｖ／（ｍ／ｓ） ２７２

进气冲角ｉ／（°） －６，－３，０，＋３，＋６

（ａ）ＮＷ　　　　（ｂ）ＳＳＷ２．０　　　　（ｃ）ＰＳＷ２．０

图２　叶尖小翼结构简图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｉｐｗｉｎｇｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

力引起叶尖小翼脱落、消除接触缝隙，研究中不再

使用低速来流条件时的外接小翼结构，而选择与

叶片融合的整体式加工设计，叶尖小翼结构相当

于增加了叶片叶顶的宽度。为了尽可能地降低损

失，在叶高方向小翼结构与叶片的过渡部分选择

了曲线光滑连接。原型叶片的无叶尖小翼方案命

名为ＮＷ；ＳＳＷ及ＰＳＷ各有３种方案，共计６种，
结合安装位置及叶尖小翼结构的周向宽度相对于

ＮＷ方案叶顶截面周向宽度的倍数变化，分别命
名为ＳＳＷ１０、ＳＳＷ１５、ＳＳＷ２０、ＰＳＷ１０、ＰＳＷ１５
及ＰＳＷ２０。

１．２　网格及边界条件选定

选择 ＩＣＥＭＣＦＤ软件获得算例的网格，在使
用过程为了获得计算周期更短、质量更高的结构

化网格，将计算域共分为３个模块，依次为叶顶间
隙区域、叶尖小翼结构区域以及无叶尖小翼结构

存在的原始叶片区域，各个模块之间利用交界面

命令完成计算。通过网格无关性的计算（如图３

所示，纵坐标Ｃξ为总压损失系数），确定将７种数
值计算方案的网格数目保持在１２０万左右。现有
结果证明湍流模型需要选定 ＳＳＴ（ＳｈｅａｒＳｔｒｅｓｓ
Ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）ｋ－ω模型［１５］，同时前期实验过程也证

明了该模型可以更好地完成高速来流条件下的流

场获取。计算过程中进口条件为气流来流角度、

进口总温及进口总压，出口给定相对压力值为０
的静压。计算域两侧的边界给定周期性边界，上

下壁面、整体叶片结构壁面为绝热、无滑移固定壁

面。选定距离尾缘０５倍轴向弦长的截面为出口
截面进行分析（如图４所示）。

图３　网格无关性
Ｆｉｇ．３　Ｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

图４　网格计算域
Ｆｉｇ．４　Ｇｒｉｄｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ

１．３　数值校核

为证明应用的数值模拟方法可信需要进行

数值校核，对比分析图 ５所示的两种研究手段
获得的出口总压损失分布情况，其中横纵坐标

分别为节距和叶片高度的无量纲化，结果显示

数值计算与实验测量对流场的提取结果相似，

流动规律一致，不同程度的损失范围分布规律
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相同。图６为不同来流冲角下两者得到的总压
损失系数曲线对比。由图 ６可知，不同来流冲
角下数值计算和实验测量两种研究方法得到的

总压损失系数变化规律一致，数值结果与实验

结果的数值误差均在可允许的 ５％范围内。因
此，本文研究过程中采用的数值计算方法是可

行与准确的。

（ａ）数值计算
（ａ）Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

（ｂ）实验测量
（ｂ）Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

图５　出口位置总压损失系数
Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓａｔｔｈｅｅｘｉｔｐｏｓｉｔｉｏｎ

２　计算结果及分析

２．１　叶栅流场熵变化

图７～１１为不同冲角下７种叶栅方案内部流
场的熵分布云图。第一个截面位于叶片前缘，每

个截面间隔１０％ｃ，方向垂直于轴向。熵可以度

图６　不同冲角下总压损失系数
Ｆｉｇ．６　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｉｄｅｎｃｅｓ

量流场混乱程度，流场越稳定简单，熵值越小；当

流场中出现打破稳定的流动状态，也就是涡系出

现后，熵会增大。叶顶区域的损失主要产生于各

种涡及之间的剪切作用，不同的流动形式相遇、接

触、互融、分离的过程对应着高熵区，其中运行轨

迹是从叶片压力面至叶片吸力面的高熵区域对应

着的泄漏涡路径。

观察不同冲角下的 ＮＷ方案可知，与 Ｎ００
工况相比，Ｎ０３工况下压气机叶栅中熵值减小。
而Ｎ０６工况时，由于入射角度偏转较大，此时泄
漏涡在流场中的影响范围会大于 Ｎ００工况。正
冲角时，偏转更加明显，泄漏流动在节距范围内

的影响程度加剧，高熵区域随着冲角的增大而

显著增大，即正冲角下的叶栅流场的熵都大于

Ｎ００工况。
仔细观察设计冲角工况，泄漏涡会在压力差

作用下在流道前部出现，随着流道中泄漏涡的发

展，对应着泄漏涡涡核区域的最明显熵增区域逐

渐扩张，在此冲角下，与原型叶栅 ＮＷ方案相比，
引入了３种吸力面叶尖小翼的 ＳＳＷ方案都增加
了流场流体分布的不均匀性，混乱程度增加。虽

然叶片宽度增加会延迟泄漏流动，但叶尖小翼

结构引起的局部损失使得此时其干扰作用对流

场中的影响最为明显，且随着小翼宽度的增加，

局部损失增大，结构附近低能流体会更多，即泄

漏流体可卷吸的流体增多。吸力面叶尖小翼增

加了叶顶在叶片吸力面侧的延伸距离，泄漏流

体流出叶顶间隙区域后就比 ＮＷ方案更远离叶
片吸力面，而更深入流道，这就使得泄漏涡在节

距方向上的发展受到叶片吸力面壁面的阻碍作

用较弱，可以更容易地在节距方向上发展，同时
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与主流接触面积更大，两者互相作用更加明显，

这直接造成了流道中熵的增加，也就是叶片吸

力面侧压力的减小，而叶片吸力面侧压力减小

的后果是叶片两侧的压力差值增大，更多的流

体会通过叶顶间隙从叶片压力面侧来到叶片吸

力面侧，带来更多熵的增加，且 ＳＳＷ方案的宽度
越大时，上述的小翼结构对流场的影响机制越

明显，高熵区域分布更广。

　　（ａ）ＮＷ　　　　　　　　　（ｂ）ＳＳＷ１．０　　　　　　　（ｃ）ＳＳＷ１．５　　　　　　　（ｄ）ＳＳＷ２．０

　　（ｅ）ＰＳＷ１．０　　　　　　　　　（ｆ）ＰＳＷ１．５　　　　　　　　　（ｇ）ＰＳＷ２．０

图７　Ｎ００工况下叶栅熵分布云图
Ｆｉｇ．７　ＥｎｔｒｏｐｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅｐａｓｓａｇｅａｔＮ００

　　（ａ）ＮＷ　　　　　　　　　（ｂ）ＳＳＷ１．０　　　　　　　（ｃ）ＳＳＷ１．５　　　　　　　（ｄ）ＳＳＷ２．０

　　（ｅ）ＰＳＷ１．０　　　　　　　　　（ｆ）ＰＳＷ１．５　　　　　　　　　（ｇ）ＰＳＷ２．０

图８　Ｎ０３工况下叶栅熵分布云图
Ｆｉｇ．８　ＥｎｔｒｏｐｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅｐａｓｓａｇｅａｔＮ０３
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　　（ａ）ＮＷ　　　　　　　　　（ｂ）ＳＳＷ１．０　　　　　　　（ｃ）ＳＳＷ１．５　　　　　　　（ｄ）ＳＳＷ２．０

　　（ｅ）ＰＳＷ１．０　　　　　　　　　（ｆ）ＰＳＷ１．５　　　　　　　　　（ｇ）ＰＳＷ２．０

图９　Ｎ０６工况下叶栅熵分布云图
Ｆｉｇ．９　ＥｎｔｒｏｐｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅｐａｓｓａｇｅａｔＮ０６

　　（ａ）ＮＷ　　　　　　　　　（ｂ）ＳＳＷ１．０　　　　　　　（ｃ）ＳＳＷ１．５　　　　　　　（ｄ）ＳＳＷ２．０

　　（ｅ）ＰＳＷ１．０　　　　　　　　　（ｆ）ＰＳＷ１．５　　　　　　　　　（ｇ）ＰＳＷ２．０

图１０　Ｐ０３工况下时叶栅熵分布云图
Ｆｉｇ．１０　ＥｎｔｒｏｐｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅｐａｓｓａｇｅａｔＰ０３

　　流场中引入不同宽度的ＰＳＷ方案后，压力面
叶尖小翼增加了叶顶在叶片压力面侧的延伸距

离，构成泄漏流动的流体需要先经过整个小翼结

构再进入叶顶间隙，这使得泄漏流体与主流在流

道中的相遇带来的高熵区域更远离第一个截面，

也就是说在流道中泄漏可以发展的路径变短了，

同时ＰＳＷ方案引起的局部损失位于叶片的压力
面侧，这意味着叶片压力面侧的压力减小，这种现

象的后果是叶片两侧的压力差值减小，除了结构

本身的阻碍作用，这种差值减小更是在本质上削

弱了泄漏流动的动力与强度，更少更弱的泄漏流

体与主流掺混，带来的高熵区域变窄，当 ＰＳＷ方
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　　（ａ）ＮＷ　　　　　　　　　（ｂ）ＳＳＷ１．０　　　　　　　（ｃ）ＳＳＷ１．５　　　　　　　（ｄ）ＳＳＷ２．０

　　（ｅ）ＰＳＷ１．０　　　　　　　　　（ｆ）ＰＳＷ１．５　　　　　　　　　（ｇ）ＰＳＷ２．０

图１１　Ｐ０６工况下叶栅熵分布云图
Ｆｉｇ．１１　ＥｎｔｒｏｐｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅｐａｓｓａｇｅａｔＰ０６

案的宽度增大时，压力面小翼结构对流场的改善

效果机制增强，高熵区域分布范围逐渐缩减。

观察Ｎ０３和Ｎ０６两个负冲角工况，由于流体
入射角度变化，对应泄漏涡的高熵区域在叶片吸

力面侧的出现位置都更为远离第一个截面。当观

察对象为Ｎ０３时，ＳＳＷ方案对流场的影响机制仍
然符合Ｎ００工况时的分析结果，ＳＳＷ方案对流场
泄漏流动的控制效果仍然是消极的，同时从

ＳＳＷ１０方案的宽度变化到 ＳＳＷ２０方案的宽度
过程中，附加局部损失增大，泄漏涡在节距上的初

始形成位置可发展空间更大，更易卷吸低能流体，

高熵范围逐渐增大，与ＮＷ方案时变化规律一致，
此时不同宽度方案的流场熵值仍小于 Ｎ００工况
时各方案的流场熵值。Ｎ０６工况时，不同 ＳＳＷ
方案对流场的影响规律与 Ｎ０３工况时一致，但
此时不同宽度方案的流场熵值已经大于 Ｎ００工
况时各方案的流场熵值。两个负冲角工况下，

不同宽度的 ＰＳＷ方案都使泄漏流动的初始出现
位置向着叶片的尾缘方向推迟，ＰＳＷ方案对流
场的改善机制也符合 Ｎ００工况时的分析结果，
引入的 ＰＳＷ方案虽然宽度不同，但不同方案的
熵值减弱，混乱程度减弱，流动损失减小，流场

特性得到改善，且这种正效果与小翼宽度的增

加是同趋势关系。

观察Ｐ０３和Ｐ０６两个正冲角工况，此时流体
的入射角度使对应泄漏涡的高熵区域在叶片吸力

面侧的出现位置都更为靠近第一个截面。也就是

说，此时泄漏流动与主流的相遇会更早发生，泄漏

涡轨迹对应着的高熵区域在流场影响区域的全部

空间都会扩张。Ｐ０６工况的气流大折转使得此时
熵值大于Ｐ０３工况。此时ＳＳＷ与ＰＳＷ对流场的
影响机制与改善机制依然与设计工况时相同：

ＳＳＷ１０方案、ＳＳＷ１５方案及 ＳＳＷ２０方案全部
增加了流场中的熵；ＰＳＷ１０方案、ＰＳＷ１５方案
及ＰＳＷ２０方案都缩减了流场的高熵区域。两种
方案的干扰或改善的影响程度都与小翼结构宽度

成正比例。压气机在工作时处于冲角不恒定的情

况，与原型ＮＷ方案相比，合适的 ＰＳＷ方案可以
使冲角变化对压气机流场的影响程度减弱，保证

压气机有一个较为稳定的工作状态。

２．２　叶栅出口截面流场分析

现有研究证明总压损失系数是一种可以用来

衡量压气机气动性能优劣的重要参数，由于压气

机使得气流完成减速增压的过程，出口位置处的

总压损失系数越小则表征整个流动过程中损失越

小，流动更为稳定［２２］。

总压损失系数：

Ｃξ＝
Ｐｔｃ－Ｐｔｐ
Ｐｖ

（１）

其中：Ｐｖ为进口动压，Ｐｔｃ为进口总压，Ｐｔｐ为测量
点总压。

来流冲角变化时所有方案的压气机叶栅出口

截面的总压损失系数及二次流分布情况如
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图１２～２１所示。二次流动即实际流场与主流方
向流动的矢量差，也通常理解为壁面压力梯度下

偏离主流方向的流动［２３］，泄漏涡是二次流动的主

要表现形式［２４］。由于二次流动在叶顶区域损失

中占比很大，利用总压损失分布结合二次流分布

特点可直观观察到流场分布特性［２－３，２３－２５］。

　　（ａ）ＮＷ　　　　　　　　　（ｂ）ＳＳＷ１．０　　　　　　　（ｃ）ＳＳＷ１．５　　　　　　　（ｄ）ＳＳＷ２．０

　　（ｅ）ＰＳＷ１．０　　　　　　　　　（ｆ）ＰＳＷ１．５　　　　　　　　　（ｇ）ＰＳＷ２．０

图１２　Ｎ００工况下出口总压损失系数分布
Ｆｉｇ．１２　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔＮ００

　　（ａ）ＮＷ　　　　　　　　　（ｂ）ＳＳＷ１．０　　　　　　　（ｃ）ＳＳＷ１．５　　　　　　　（ｄ）ＳＳＷ２．０

　　（ｅ）ＰＳＷ１．０　　　　　　　　　（ｆ）ＰＳＷ１．５　　　　　　　　　（ｇ）ＰＳＷ２．０

图１３　Ｎ００工况下叶栅出口二次流分布
Ｆｉｇ．１３　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗａｔＮ００
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　　（ａ）ＮＷ　　　　　　　　　（ｂ）ＳＳＷ１．０　　　　　　　（ｃ）ＳＳＷ１．５　　　　　　　（ｄ）ＳＳＷ２．０

　　（ｅ）ＰＳＷ１．０　　　　　　　　　（ｆ）ＰＳＷ１．５　　　　　　　　　（ｇ）ＰＳＷ２．０

图１４　Ｎ０３工况下叶栅出口总压损失系数分布
Ｆｉｇ．１４　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔＮ０３

　　（ａ）ＮＷ　　　　　　　　　（ｂ）ＳＳＷ１．０　　　　　　　（ｃ）ＳＳＷ１．５　　　　　　　（ｄ）ＳＳＷ２．０

　　（ｅ）ＰＳＷ１．０　　　　　　　　　（ｆ）ＰＳＷ１．５　　　　　　　　　（ｇ）ＰＳＷ２．０

图１５　Ｎ０３工况下叶栅出口二次流分布
Ｆｉｇ．１５　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗａｔＮ０３

·０７１·
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图１６　Ｎ０６工况下叶栅出口总压损失系数分布
Ｆｉｇ．１６　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔＮ０６
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　　（ｅ）ＰＳＷ１．０　　　　　　　　　（ｆ）ＰＳＷ１．５　　　　　　　　　（ｇ）ＰＳＷ２．０

图１７　Ｎ０６工况下叶栅出口二次流分布
Ｆｉｇ．１７　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗａｔＮ０６
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图１８　Ｐ０３工况下叶栅出口总压损失系数分布
Ｆｉｇ．１８　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔＰ０３
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图１９　Ｐ０３工况下叶栅出口二次流分布
Ｆｉｇ．１９　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗａｔＰ０３
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图２０　Ｐ０６工况下叶栅出口总压损失系数分布
Ｆｉｇ．２０　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔＰ０６

　　（ａ）ＮＷ　　　　　　　　　（ｂ）ＳＳＷ１．０　　　　　　　（ｃ）ＳＳＷ１．５　　　　　　　（ｄ）ＳＳＷ２．０
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图２１　Ｐ０６工况下叶栅出口二次流分布
Ｆｉｇ．２１　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗａｔＰ０６
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　　Ｎ００工况时，结合前文熵值分布特点观察
ＮＷ方案，较大的叶顶间隙高度使得此间隙中的
横向流动流体增加，流道中的泄漏涡发展过程在

流道中持续时间长，整个出口截面的上半部分最

明显的总压损失区域对应着泄漏涡。而上通道涡

与其旋向是相反的，两者相遇后，发展动力充足的

泄漏涡对上通道涡呈现强势压制作用，上通道涡

的存在空间被挤压至紧贴流道上端，泄漏涡卷吸

能力增强，且在节距上的发布范围较大。虽然上

集中脱落涡的旋向与泄漏涡相同，但是泄漏涡的

强势使得流道的流体更多地被泄漏流动卷吸至叶

顶区域，并随着泄漏涡的发展逐渐在流道中引起

损失，两者相遇后，上集中脱落的存在空间会被泄

漏涡挤压，可以增强其强度的低能流体也被泄漏

涡抢夺，上集中脱落涡强度极小，在二次流中甚至

无法对泄漏涡的流线分布造成影响。不同宽度的

ＳＳＷ方案增加了核心高总压损失系数区域分布，
泄漏涡强度及节距上的影响面积增加。因为在流

道中分布范围的增加，在流道中泄漏涡的消散过

程延迟发生，流动轨迹更长，出口截面处的尾迹区

域损失增加。横向对比ＳＳＷ１０方案、ＳＳＷ１５方
案及ＳＳＷ２０方案，叶尖小翼结构带来的干扰作
用逐渐增强，流场的总压损失增大。横向对比

ＰＳＷ１０方案、ＰＳＷ１５方案及 ＰＳＷ２０方案，叶
尖小翼结构带来的改善作用逐渐增强，流场的总

压损失明显减弱，泄漏涡涡核对应的最高损失区

域变窄。

Ｎ０３工况，首先观察原型叶栅ＮＷ方案，此时
入射角度的改变使得此冲角下泄漏流动弱于Ｎ００
工况下的。流道上端的上通道涡强度与 Ｎ００工
况相比略有增加，此时泄漏涡的起始位置由于气

流的折转会更靠近叶片的尾缘，流场中涡系的发

展轨迹和耗散位置延迟，整体流场损失小于 Ｎ００
工况。不同宽度的 ＳＳＷ方案仍会增加泄漏涡的
强度与多个方向上的分布范围，随着ＳＳＷ方案小
翼结构宽度的增大，泄漏涡的卷吸能力增强，流动

损失增加。加装不同宽度的ＰＳＷ方案后，流场中
核心高损失区域明显减小，泄漏涡卷吸能力下降，

强度减弱。泄漏涡强度的减弱直接造成上集中脱

落涡的强度增大，同时更多的流体可以被上通道

涡卷吸，二次流线图中它的流线逐渐明显，在

ＰＳＷ２０方案时已经可以清晰观察到３个涡系的
共存。虽然其他两个涡系强度增大，但它们带来

的总压损失弱于泄漏涡强度减弱引起的总压损失

减小，因此流场的总压损失与 ＰＳＷ１５方案相比
仍然是减小的。纵向观察所有的 ＰＳＷ 方案和

ＳＳＷ方案可以发现，虽然有些吸力面叶尖小翼结
构会对流场有干扰效果，但整体的效果都弱于同

宽度的压力面叶尖小翼对流场的改善控制效果。

Ｎ０６工况时，入射角度已不再是最适合范围，
泄漏涡向流场后部的迁移更加明显，７种方案的
尾迹区域分布范围明显大于 Ｎ０３工况的各方案
流场分布。３种 ＳＳＷ方案和３种 ＰＳＷ方案对流
场的影响规律与Ｎ０３工况保持一致，ＳＳＷ方案对
流场都呈现干扰效果，ＳＳＷ２０方案为干扰程度
最大的方案；ＰＳＷ方案在流场中仍然都扮演着改
善控制的角色，且宽度最大的 ＰＳＷ２０方案流场
总压损失与ＮＷ方案相比降低得最明显。

Ｐ０３工况时，观察ＮＷ方案，由于受到来流角
度的影响，尾迹区损失增加，且和 Ｎ００工况相比，
泄漏涡的初始位置更靠近叶片前缘，泄漏涡在流

道中的发展区域增加，在各方向上的分布范围扩

张，流动损失增大。在安装不同宽度 ＳＳＷ方案
后，叶尖小翼结构带来的局部附加损失及对叶片

顶部区域两侧压力梯度的影响使得更多的低能流

体通过横向射流来到叶片吸力面侧，与主流相遇

掺混，两者相遇后，剪切产生的泄漏涡强度更大，

可以将更多的流体卷吸至涡核附近形成泄漏涡

系。在吸力面叶尖小翼宽度由窄变宽的过程中，

泄漏涡在流道中卷吸路径更靠近流道中心，对主

流的影响更大，流场损失增加，ＳＳＷ２０的干扰效
果最为明显。而流场引入不同宽度的 ＰＳＷ方案
后，不同宽度的压力面侧小翼结构本身都会阻碍

叶片压力面的流体进入叶顶间隙，同时其带来的

附加损失造成了压力面与吸力面压力差的减小，

使得叶顶间隙区域的流体流动动力减弱，泄漏涡

的卷吸能力减弱，在流道中的影响区域被缩减，流

道中的二次流动减弱，总压损失降低，最宽的

ＰＳＷ２０方案带来最大的改善效果。
Ｐ０６工况时，泄漏涡的发展轨迹在流道中的

渗透程度增加，可卷吸的流体增多，在整个节距范

围上已经被泄漏涡完全影响，泄漏涡带来的流动

损失进一步加大。此时大气流折转也使得附面层

厚度增加，尾迹区域损失进一步增加。纵向观察

叶尖小翼加装后的流场可知，叶尖小翼对流场的

影响和改善机制与其他冲角工况一致，仍然是

ＳＳＷ方案为负效果，ＰＳＷ方案为正效果，且宽度
最大的 ＳＳＷ２０方案和 ＰＳＷ２０方案分别为干扰
效果和改善效果最明显的两个方案。结合分析

Ｐ０３工况和Ｐ０６工况可以发现，在正冲角时，ＰＳＷ
方案的改善程度仍然明显于相同宽度的 ＳＳＷ方
案的干扰程度。
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当冲角变化时，不同方案的叶栅总压损失系

数规律如图２２所示。当 Ｍａ＝０８时，在设计冲
角工况及非设计冲角 －６°、－３°、＋３°及 ＋６°下，
ＳＳＷ１０方案、ＳＳＷ１５方案及 ＳＳＷ２０方案增加
了流场的流动损失，ＰＳＷ１０方案、ＰＳＷ１５方案
及ＰＳＷ２０方案都改善了流场，使流场的流动损
失减小。两种安装位置下的叶尖小翼对流场的影

响程度都与其小翼结构的宽度成同趋势变化关

系，相同宽度参数下的ＰＳＷ方案对流场的控制效
果明显于 ＳＳＷ方案带来的负面影响。具体分析
曲线结果可以发现：吸力面叶尖小翼对流场影响

最弱的是 Ｎ０３工况，ＳＳＷ２０方案的应用仅仅增
加了１７７％的总压损失；影响最大的是 Ｐ０６工
况，宽度最大的 ＳＳＷ２０方案带来了４１７％的流
场干扰。压力面叶尖小翼对流场影响最弱的是

Ｎ０６工况，ＰＳＷ２０方案仅带来２１３％的改善效

（ａ）吸力面小翼
（ａ）Ｓｕｃｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｔｉｐｗｉｎｇｌｅｔ

（ｂ）压力面小翼
（ｂ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｕｒｆａｃｅｔｉｐｗｉｎｇｌｅｔ

图２２　不同冲角下出口总压损失系数
Ｆｉｇ．２２　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｉｄｅｎｃｅｓ

果；影响最大的仍然是 Ｐ０６工况，最佳方案
ＰＳＷ２０使流场的改善效果提升到了 １０１５％。
负冲角时流体入射位置更远离叶片前缘，泄漏涡

影响空间较小，在流体入射角度和安装位置对泄

漏涡轨迹影响的共同作用下两种叶尖小翼方案影

响效果最弱的冲角工况不同。

２３　叶尖小翼影响机理

叶尖小翼结构在流场中的应用必然会增加叶

顶的面积，这一改变使得进入叶顶间隙的泄漏流

体在叶顶间隙内流经的路径长度增加，通过叶顶

间隙的时间增长，泄漏流进入流场与主流会面的

位置更远离叶片前缘，而且叶顶间隙内更长时间

和距离的流动会耗费流体更多的能量，即叶尖小翼

结构可以做到让能量更少的泄漏流与主流在流场

中相遇的位置更晚，这使得两者剪切作用产生的泄

漏涡的强度、发展轨迹以及分布范围都会被影响，

从而改善流场。这正是在低速来流条件时ＳＳＷ方
案和ＰＳＷ方案都有改善正效果的根本原因。

但与其他控制方法一样，叶尖小翼的适用性

也受到多种因素的共同影响。为了直观观察叶尖

小翼适用性的变化原因，图２３给出了不同叶尖小
翼结构对流场的影响。叶尖小翼对流场的控制效

果是干扰还是改善由多种因素共同作用：①叶尖
小翼结构对泄漏涡出现位置、发展轨迹及可分布

范围的影响；②叶尖小翼结构在流场中的出现引
起叶顶区域局部的附加损失；③叶尖小翼结构对
叶片压力面侧和吸力面侧压力梯度的影响。在高

速的来流条件下，叶顶区域流体的流速显著增加，

叶尖小翼宽度增加带来的叶顶区域流体流程增加

在高速流体下对流场的影响显著减弱，因素①在
叶尖小翼控制效果中的影响比重减小；而此时流

体流速增加，附加局部损失会对小翼结构存在区

域带来明显的影响，因素②的影响比重增大；而因
素②又会直接影响着因素③。

（ａ）原型叶片
（ａ）Ｎｏｒｍａｌｂｌａｄｅ
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（ｂ）加装吸力面叶尖小翼叶片
（ｂ）Ｂｌａｄｅｗｉｔｈｓｕｃｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｔｉｐｗｉｎｇｌｅｔ

（ｃ）加装压力面叶尖小翼叶片
（ｃ）Ｂｌａｄｅｗｉｔｈｐｒｅｓｓｕｒｅｓｕｒｆａｃｅｔｉｐｗｉｎｇｌｅｔ

图２３　不同安装位置叶尖小翼的影响
Ｆｉｇ．２３　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｔｉｐｗｉｎｇｌｅｔｓｗｉｔｈ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｌｏｃａｔｉｏｎｓ

在ＳＳＷ方案中由于附加损失的影响，吸力面
小翼结构会在叶顶区域的吸力面带来总压损失，

使得叶片压力面的压力更大于叶片吸力面，这是

泄漏流动的原始驱动力，这份动力可以让叶片顶

部的流体更多更早更容易地进入叶顶间隙空间，

从而使得更多更强的泄漏流可以更早地与主流相

遇，且由于因素①的客观影响，两者的相遇位置虽
然远离叶片前缘，但在高速来流条件下，这个延迟

作用被大大削弱，且因素①的原因又让两者的相
遇位置位于流道中心，剪切作用更显著，这种在流

道中的延伸作用是 ＳＳＷ方案几何结构带来的影
响，即使在高速来流条件下仍然适用。同时因素

②的影响比重增大，吸力面小翼结构附近有明显
的压力降低，直接强化了因素③。在它们的共同
作用下更靠近流道中部的形成位置使得泄漏涡的

强度增加、可发展范围更大，对其他涡系的抑制效

果更加明显，对流场的干扰效果更加严重，无法再

达到低速条件时的改善效果。

在ＰＳＷ方案中，因素①的延迟作用也被减
弱，但几何结构带来的在叶片压力面侧流道的延

伸作用阻挡了流体进入间隙区域。因素②的影响

比重增大，压力面小翼结构附近有明显的压力降

低，弱化了因素③。共同作用下叶片吸力面侧的
泄漏流与主流相遇掺混时携带的低能流体少，强

度降低，卷吸能力弱，而且泄漏涡的初始位置与

ＳＳＷ方案相比，远离流道中心，可发展空间较小，
对其他涡系的抑制作用弱，对流场的改善作用明

显大于其干扰效果。

综上可知，叶尖小翼对流场泄漏流动的影响

机理在不同来流马赫数时有明显区别，在高速来

流条件下，由于附加损失对流场影响程度的增加，

压力面叶尖小翼对流场的泄漏流动改善效果明

显，吸力面叶尖小翼干扰效果明显，增加了流场的

流动损失，且两者的影响效果都与其宽度变化成

正比例关系。

３　结论

通过对高速来流条件下的 ＮＷ方案、ＳＳＷ１０
方案、ＳＳＷ１５方案、ＳＳＷ２０方案、ＰＳＷ１０方案、
ＰＳＷ１５方案及ＰＳＷ２０方案共７种叶栅流场进
行数值仿真，对比分析了不同来流冲角下流场熵

增、流场总压损失及出口截面气动性能参数的变

化，探究了高速来流条件时叶尖小翼对压气机叶

栅泄漏流动的影响效果，主要结论如下：

１）当高速来流Ｍａ＝０８时，吸力面叶尖小翼
结构附近的局部损失及几何结构造成泄漏涡在流

道中延伸效果的综合作用强于其对于泄漏流动的

改善控制作用，增加了叶片两侧的压力梯度，使得

更多的流体进入叶顶间隙，更多更强的泄漏流更

早更充分地与主流掺混，两者作用产生的泄漏涡

影响空间增大，强度增强，流场损失增加，影响效

果与叶片宽度成正比。

２）冲角变化时，ＳＳＷ１０方案、ＳＳＷ１５方案、
ＳＳＷ２０方案都增大了流场流体的熵值，流动损
失增加。对流场影响最弱的是Ｎ０３工况，ＳＳＷ２０
方案的应用仅仅增加了１７７％的总压损失；影响
最大的是 Ｐ０６工况，宽度最大的 ＳＳＷ２０方案带
来了４１７％的流场干扰。
３）当高速来流Ｍａ＝０８时，压力面叶尖小翼

结构阻碍了流体进入叶顶间隙区域，其结构附近

引起的总压损失使叶片压力侧与叶片吸力面侧的

压力差值降低，流体进入叶顶间隙的动力不足，更

少更弱的泄漏流更晚更有限地与主流掺混，两者

作用产生的泄漏涡强度减弱，流道中可发展范围

减小，流场得到了改善，改善程度与叶片宽度成

正比。

４）冲角发生变化时，ＰＳＷ１０方案、ＰＳＷ１５
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方案、ＰＳＷ２０方案都减小了流场中流体的混乱
程度，泄漏涡的发展空间被有效压缩，泄漏涡的强

度被显著减弱，流动损失减少。对流场影响最弱

的是 Ｎ０６工况，ＰＳＷ２０方案仅带来２１３％的改
善效果；影响最大的仍然是 Ｐ０６工况，最佳方案
ＰＳＷ２０使流场的改善效果提升到了１０１５％。
５）高速来流时叶尖小翼结构对泄漏涡出现

位置、发展轨迹及可分布范围的影响程度减弱：此

时流体流速增加，附加局部损失会对小翼结构存

在区域带来明显的影响，叶尖小翼结构在流场中

的出现引起叶顶区域局部的附加损失及对叶片压

力面侧和吸力面侧压力梯度的影响程度增加。后

两者将成为影响叶尖小翼控制效果的主要因素。

６）高速来流条件时，当压气机处于变工况
时，与加装吸力面带来的负面效果不同，加装压力

面叶尖小翼后，外界来流条件的改变对压气机的

性能影响减弱，流场更趋于平稳，压气机性能可以

得到一定程度改善。
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动特性的影响［Ｊ］．哈尔滨工业大学学报，２０２０，５２（１）：
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［２４］　钟兢军，高海洋，孙鹏．畸变条件下压气机静叶内部流场
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