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摘要：为了获得低压涡轮动叶叶顶间隙泄漏流动特性，采用数值方法研究带冠动叶叶顶间隙对低压涡轮级气动性能的影响。

对试验测量的扇形带冠叶顶叶栅气动性能进行数值计算，得到的叶栅总压恢复系数与试验数据吻合良好，验证了数值方法的可靠

性。对没有间隙和 3 种动叶叶顶间隙条件下低压涡轮级的气动性能和动叶叶顶间隙泄漏流动特性进行对比分析。结果表明：带冠动

叶叶顶间隙增大导致转子叶尖的出口气流角增大和叶顶间隙泄漏量增加；涡轮级气动效率降低和叶顶间隙泄漏量增加与带冠动叶

叶顶间隙增大呈近似线性变化；在相同叶顶间隙条件下，出口马赫数对叶顶间隙泄漏量的影响较小；随着涡轮级出口马赫数的提

高，出口气流角度减小。
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Abstract: In order to obtain the leakage flow characteristics of rotor tip clearance of low pressure turbine袁the influence of shrouded
rotor tip clearance on aerodynamic performance of low pressure turbine stage was studied by numerical method. The numerical calculation
of the measured cascade aerodynamic performance of the fan -shaped shrouded rotor tip was carried out. The total pressure recovery
coefficient of the obtained cascade was in good agreement with the test data and the reliability of the numerical method was verified. The
aerodynamic performance of the low pressure turbine stage and the leakage flow characteristics of the rotor tip clearance under the condition
of no clearance and three kinds of rotor tip clearance were compared and analyzed. The results show that the increase of the shrouded rotor
tip clearance leads to the increase of the outlet airflow angle of the rotor tip and the increase of the leakage rate of the tip clearance. The
decrease of aerodynamic efficiency of turbine stage and the increase of the leakage of the tip clearance were approximately linear with the
increase of the shrouded rotor tip clearance. Under the same condition of tip clearance袁the influence of outlet Mach number on the leakage
rate of tip clearance is small. With the increase of outlet Mach number of turbine stage袁the outlet airflow angle decreases.
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0 引言

涡轮动叶叶尖间隙泄漏流动损失占涡轮级气动

损失的 30%[1]，其流动形态、泄漏流与主流的掺混及

泄漏流动与端壁二次流的相互作用是叶尖间隙泄漏

损失的主要组成。开展涡轮叶尖间隙泄漏流动及其损

失形成机理研究对于提高涡轮效率具有积极作用[2]。

科研人员采用试验测量、数值模拟和理论分析方法开

展了涡轮叶尖间隙泄漏流动特性研究。Tallman 等[3-4]

采用 3 维数值模拟方法研究了叶尖间隙泄漏流动形

态及其对涡轮级气动性能的影响特性；Porreca 等[5]采

用试验和数值方法研究了部分冠和全叶冠叶顶间隙

泄漏流动特性，指出部分冠叶顶具有良好的气动性能
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并能够减轻动叶质量；Gier 等[6]试验测量和数值模拟

了低压第 3 级涡轮叶尖间隙泄漏流动特性，并对叶尖

间隙泄漏损失进行总结，指出叶尖间隙泄漏与主流的

掺混损失约占总损失的 50%，叶尖间隙旁通损失和

台阶损失大约各占总损失的 20%；Pfau 等[7]基于涡轮

级试验测量了叶尖迷宫密封泄漏流动与主流相互作

用，并指出叶尖间隙迷宫密封泄漏流动改变动、静气

流匹配进而造成流动损失；Rosic 等[8-9]采用试验测量

和数值模拟的方法研究了涡轮动叶叶尖间隙和动、静

腔室结构对涡轮级气动性能的影响，指出通过改进叶

尖和腔室结构可以控制泄漏流动形态从而提高涡轮

级的气动效率；Rosic 等[10]指出采用减少周向掺混方

法可减少叶顶间隙泄漏损失；贾小权等[11]对比分析了

叶冠和不带冠结构的涡轮气动性能，表明带冠涡轮比

不带冠涡轮有着更好的气动性能，且泄漏量与效率呈

反比关系；Palmer 等[12]采用试验测量和数值分析定量

研究了叶顶间隙泄漏流动损失产生机理，为叶顶间隙

流动损失的预测提供了分析工具；腾飞等[13]提出包含

径向间隙、叶片叶尖端面轴向偏转角和周向偏转角在

内的涡轮 3 维叶尖间隙的概念，验证了 3 维叶尖间隙

特征参量对高压涡轮叶片尾缘裂纹的故障特征信息

有良好的反映效果；李钰洁等[14]采用非定常数值方法

计算了考虑叶顶间隙的多级轴流涡轮气动性能，表明

叶顶间隙泄漏流动导致静叶对动叶温度波动幅值变

大，间隙增大导致涡轮效率降低；左铭等[15]提出锯齿

冠低压涡轮工作叶片叶冠防错位设计方法，有效地提

高了带冠涡轮运行的安全性；栗尼娜[16]总结了叶冠间

隙存在稳态扩展和异常扩展阶段，稳态扩展时间一般

在 100 h 以上，异常扩展时间在 50 h 左右，为带冠涡

轮叶片设计提供了参考。

目前涡轮叶尖间隙泄漏流动形态及其损失的研

究大多针对高压涡轮级，而对于高负荷低压涡轮级叶

尖间隙泄漏流动和损失产生机理的研究亟需开展。本

文采用数值求解 3 维 Reynolds-Averaged Navier-

Stokes（RANS）方程和 SST 紊流模型的方法，对某型低

压涡轮级动叶顶间隙泄漏流动形态及其对涡轮级气

动性能的影响特性进行研究。

1 数值计算方法

以某低压涡轮带冠动叶为模型开展数值方法可

靠性验证。带冠动叶叶顶间隙气动性能试验测量的扇

形叶栅试试验件如图 1 所示。试验件包括进口整流叶

片、试验叶片及测试测量装置。叶栅进、出口总压采用

位移机构测量扇面数据，总压测量采用 5 孔探针进

行。试验测量的带冠动叶叶冠篦齿封严结构如图 2 所

示。图中，t 为叶顶间隙，是动叶叶顶叶冠篦齿与外机

匣的最小间隙；定义 t忆为相对间隙，是叶顶间隙 t 占
叶高的百分比。当出口马赫数为 0.67、t忆=1.5%、2.0%

时，数值计算叶栅总压损失系数沿叶高的分布。

总压恢复系数为

滓=Pt2/Pt1 （1）

式中：Pt1、Pt2 分别为叶栅进、出口总压。

采用 NUMECA/IGG 生成的试验带冠叶栅的多块

结构化计算网格如图3所示。网格总数第1层网格厚度

为0.005 mm，对壁面处进行局部加密处理，叶片周期面

采用径向与轴向 1颐1完全匹配网格，在叶冠容腔与主

流通道交界处采用轴向与周向 1颐1 完全匹配的网格，

减小网格不匹配带来的插值误差，提高计算精度。2 种

间隙下计算区域主流网格

与间隙容腔网格相同，出口

延长段为转子叶片 2 倍弦

长距离，以保证足够的回流

区域。计算网格总数约为82

万。采用ANSYS/CFX求解

Reynolds-Averaged Navier-

Stokes（RANS）方程和 SST

湍流模型。进口根据试验

测量工况给定的压力、温

度和气流角边界条件，上、

下端壁绝热无滑移，出口

给定平均静压。

数值计算和试验测量

的 2 种间隙下叶栅总压恢

复系数沿叶高的分布如图

4 所示。从图中可见，总压

图 1 扇形吹风试验件 图 2 带冠叶顶间隙和

篦齿结构

t

图 3 计算区域网格

图 4 试验叶栅总压恢复系数

沿叶高分布
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恢复系数计算值与试验值吻合良好，验证了数值方法

的可靠性。随着叶顶间隙增大，80%叶高以上区域总

压恢复系数逐渐减小，且间隙越大，总压恢复系数骤

降的区域增大，即间隙越大，叶尖区域的损失越大，高

损失区对叶身的影响范围越大，而在 80%叶高以下

到叶根区域随间隙变化较小。这种损失变化较为直观

地反映了叶尖间隙泄漏流与主通道流体掺混造成的

损失。

2 低压涡轮级计算模型

采用数值方法研究了动叶叶顶无间隙和 3 种间

隙（t'=0.5%、1.0%、1.5%）、出口马赫数为 0.50～0.88

时，单级涡轮气动性能和动叶叶顶间隙泄漏的流动特

性，涡轮级参数见表 1。带冠动叶叶顶间隙的单级涡

轮级的计算网格如图 5

所示。单级涡轮级的静叶

和动叶周期面和动叶主

通道与间隙内网格采用

1∶1 匹配方式，计算网

格总数约为 160 万。紊流

模型采用 SST 湍流模型，

上、下端壁无滑移边界条

件，进口给定总温、总压

和气流角沿径向分布，出

口给定平均静压和燃气

工质，对设计点进行全 3

维数值计算。

3 结果分析与讨论

3.1 叶顶间隙对静压分布的影响

针对涡轮级出口马赫数为 0.74 的工况下，无间

隙和 3 种动叶叶顶间隙下的动叶 3 个典型截面的静

压系数分布如图 6 所示。图中纵坐标 P为无量纲相对

静压，横坐标 Z为无量纲相对轴向位置。

无量纲相对静压为

P=P/PS （2）

式中：P为静压；PS 为无间隙和 3 种间隙下叶片进口

最大静压。

从图 6 中可见，带冠动叶叶顶间隙的泄漏流动对

叶片静压分布的影响主要体现在 95%叶高截面处，

在近叶片的尾缘附近随着间隙增大，叶片盆背压力梯

度增大，改变叶片尾缘附

近的负荷，叶栅槽道内横

向流动随之增强，这种横

向流动的增强也带来了流

动损失的增加。与高压转

子叶尖横向流动相比，带

冠转子间隙泄漏流动只能

在动叶前、后压差的作用下从动叶前缘向尾缘泄漏流

动，转子带冠结构很大程度减少了泄漏带来的损失。

3.2 叶顶间隙对动叶出口气流角的影响

4 种叶顶间隙下动叶出口轴向 0.5 倍弦长处的出

口气流角 茁２ 沿叶高（R 为相对半径）分布如图 7 所示，

涡轮级出口马赫数为0.74。由于带冠结构，动叶叶顶间

隙泄漏流动沿轴向流动为主，对动叶出口气流角的影

响主要集中在动叶近叶顶

区域。带冠动叶顶间隙增

大，动叶近叶顶区域的出口

气流角逐渐增大，但增加幅

度有限，主要原因是叶顶间

隙轴向泄漏流动与主流掺

混，不存在从压力侧向吸力

侧的横向泄漏流动。

为了研究动叶叶顶间隙泄漏流与主流沿周向的

掺混程度，给出 90%、70%和 50%叶高处动叶出口气

流角 茁２ 沿周向（t 为相对轴向位置）的分布，如图 8 所

示。从图中可见，在 90%

叶高截面处带冠动叶叶

顶间隙的增加导致出口

气流角增大的幅值大于

70%叶高的；在 50%叶高

截面处，动叶叶顶间隙的

泄漏流动对出口气流角

图 5 带冠动叶叶顶间隙的

单级涡轮级计算网格

（a）10%叶高截面

（b）50%叶高截面 （c）95%叶高截面

图 6 不同叶顶间隙下动叶不同截面处静压分布
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（a）t'=0% （b）t'=0.5%

（c）t'=1.0% （d）t'=1.5%
图 9 带冠动叶沿轴向不同截面的马赫数

Mach Nomber
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0.24
0.16
0.08
0

的影响很小。可见叶顶间隙泄漏流与主流的掺混影响

主要集中在近叶顶区域。

3.3 叶顶间隙泄漏流动

在不同间隙下带冠动叶沿轴向不同截面的马赫

数如图 9 所示。从图中可见，带冠动叶叶顶间隙内的

泄漏流动处于低速范围，随着间隙的增大，间隙泄漏流

动的尺度范围逐渐增大，同时动叶叶顶间隙泄漏流动

在动叶尾缘处与主流掺混，随着间隙的增大，掺混区域

逐渐增大，导致气动损失增加。

动叶总压损失系数为

灼p=(p*
1-p*

2)/p*
1 （3）

式中：p*
1、p*

2 分别为转子进、出口总压。

在不同叶顶间隙下的总压损失系数沿叶高的分

布如图 10 所示，4 种叶顶间隙下动叶出口总压损失

系数如图 11 所示。从图 10 中可见，叶顶间隙对总压

损失系数的影响主要集中在近叶顶 90%叶高以上区

域。随着间隙的增大，近叶顶 90%叶高以上区域的总

压损失系数逐渐增大。从图 11 中可见，带冠动叶叶顶

间隙泄漏涡形成的总压损失随着间隙逐渐增加，通道

二次流形成的压力损失分

布受到间隙泄漏的影响有

小幅增强的趋势，可以忽

略。带冠动叶叶顶结构有效

地抑制间隙泄漏流动在近

叶顶区域，因此不同叶顶间

隙下的动叶中叶展及以下

区域的损失分布基本相同。

涡轮级运动反动度为

赘＝１- C1
2-C2

2

2(C1uU1-C2uU2)
（4）

式中：C 为绝对速度；Cu 为圆周速度；U 为切线速度；

下标 1、2 分别表示动叶进、出口。

不同叶顶间隙下涡轮

级运动反动度随叶高的变

化曲线如图 12 所示。从图

中可见，在相同涡轮级膨

胀比下，随着叶顶间隙的

增大，涡轮级反动度减小，

在90%叶高以上区域随着

间隙变化明显，间隙增大

反动度急剧减小。

带冠动叶叶顶不同间隙的 2、3 维流线如图 13、

14 所示。

从图 13 中可见，带冠动叶叶顶的篦齿结构导致

叶顶间隙泄漏流动在叶顶与机匣的腔室内形成漩涡

图 10 不同叶顶间隙下动叶

总压损失系数沿叶高分布

（a）t'=0% （b）t'=0.5%

（c）t'=1.0% （d）t'=1.5%
图 11 不同叶顶间隙下动叶出口截面总压损失系数

（c）50%叶高

图 8 不同叶顶间隙下动叶出口气流角沿周向分布
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图 12 不同叶顶间隙下

涡轮级运动反动度
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表 2 不同间隙下相对效率

及相对泄漏量 %
驻浊
0

-0.84

-1.52

-2.16

t′

0

0.5

1.0

1.5

G′

0

0.695

1.410

2.095

流动，3 种叶顶间隙下的叶顶与机匣腔室内的泄漏流

动形态基本类似。泄漏流动在带冠叶顶篦齿封严结构

作用下被有效抑制。

从图 14 中可见，在叶冠容腔进口卷吸部分主流

流体进入间隙容腔，经过 2 道封严篦齿，在容腔内形

成对涡和大小不同的旋涡，到达容腔出口，泄漏流体

沿着外壁面向下游发展，并且与主通道流体掺混进行

能量转换造成损失。带冠动叶叶顶间隙越大，泄漏流

进入主流所占区域越大，对主流的影响范围越大，掺

混均匀需要的距离越长，造成的损失也越大。

4 种叶顶间隙下涡轮级气动效率和叶顶间隙泄

漏量的变化幅值见表 2。其中，相对效率 驻浊定义为效

率变化占无间隙涡轮效率的百分比；相对泄漏量 G忆
定义为泄漏量占进口流

量的百分比。驻浊 变化量

与 G忆随着间隙的变化如

图 15 所示。随着相对间

隙增大，相对泄漏量增

加，效率降低，间隙每增

大 0.5，泄漏量增加约

7%，由无间隙计算到考

虑间隙计算，0.5%间隙使

效率降低 0.84%，随后间

隙每增大 0.5%，效率降

低约 0.66%和 0.64%，即

效率随着间隙呈近似线

性变化。

3.4 不同出口马赫数时涡轮级气动性能

在不同间隙下涡轮级出口马赫数随着涡轮膨胀

比 剌* 的变化如图 16 所示。从图中可见，随着膨胀比

增大，涡轮级出口马赫数逐渐提高，在同一膨胀比下

间隙越大，出口马赫数越低，随着膨胀比逐渐增大，间

隙对膨胀比的影响逐渐增大。

涡轮级进口换算流量为

W=W in· T*in姨
p*in

（5）

式中：W in、T*in、p*in 分别为涡轮级进口流量、总温、总

压。

涡轮级进口换算流量 W 随着膨胀比 剌* 的变化

如图17 所示。从图中可见，随着膨胀比增大，W 逐渐

增大，且在同一膨胀比下间隙越大涡轮级进口换算流

量越大，即随着间隙的增大，涡轮级流通能力提高，间

隙每增大 0.5%，换算流量约增加 0.2%。

相对效率 驻浊 随着涡轮级出口马赫数的变化如

图 18 所示。随着涡轮级出口马赫数提高，在马赫数为

0.57~0.80 范围内，无间隙状态效率基本没有变化，随

间隙增大，效率随马赫数提高逐渐降低，间隙越大效率

降低越显著；在马赫数高于 0.8 后各间隙效率突降。

相对泄漏量随着马赫数的变化如图 19 所示。从

图中可见，随着马赫数提高，泄漏量增加幅度很小，间

隙越小出口马赫数对泄漏量的影响越小，间隙越大泄

漏量随着马赫数的变化梯度增大。

（a）t'=0.5%

（b）t'=1.0%

（c）t'=1.5%
图 14 不同叶顶间隙下

带冠动叶 3维流线

图 15 涡轮级效率及动叶

叶顶泄漏量随间隙变化

（a）t'=0%

（b）t'=0.5%

（c）t'=1.0%

（d）t'=1.5%

图 13 不同叶顶间隙下

带冠动叶 2维流线

Velocity/（m/s）

3.230e-002 1.639e+002 3.277e+002 4.915e+002 6.553e+002

Velocey/（m/s）
6.593e+002
4.944e+002
3.296e+002
1.648e+002
4.089e+003

驻浊
G'

图 19 涡轮级相对泄漏量随

出口马赫数变化

图 16 涡轮级出口马赫数

随膨胀比变化

t忆=0%t忆=0.5%t忆=1.0%
t忆=1.5%

图 17 涡轮级进口换算流量

随膨胀比变化

t忆=0%
t忆=0.5%t忆=1.0%t忆=1.5%

图 18 涡轮级相对效率随

出口马赫数的变化

t忆=0%
t忆=0.5%
t忆=1.0%
t忆=1.5%
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图 20 涡轮级出口气流角随

出口马赫数变化曲线

涡轮级出口气流角 茁2

随着马赫数的变化如图 20

所示。从图中可见，随着马

赫数提高，出口气流角 茁2

逐渐减小，且间隙越大气流

角减小梯度变缓；在相同马

赫数时随着间隙增大出口

气流角增大，马赫数越高间隙对出口气流角影响增大。

4 结论

本文研究了带冠动叶叶顶间隙对低压涡轮级气

动性能的影响特性，得到以下结论：

（1）带冠动叶叶顶间隙的增大导致间隙泄漏量增

加，同时叶顶间隙泄漏流动在动叶尾缘出口处与主流

的掺混增加，导致气动损失增加。带冠动叶叶顶篦齿

封严结构有效抑制了间隙泄漏流动，叶顶间隙泄漏流

动对涡轮级气动性能的影响主要集中在近叶顶 90%

叶高以上。

（2）带冠动叶叶顶间隙每增大 0.5%，泄漏量增加

约 0.7%，气动效率降低约 0.6%。带冠动叶涡轮级的

叶顶间隙泄漏量和气动效率降低与间隙近似成线性

变化关系。

（3）在相同涡轮级膨胀比下，随着间隙增大，涡轮

级反动度减小，对叶顶区域影响更大；随着膨胀比增

大，出口马赫数和涡轮级进口换算流量增加，泄漏量

变化较小；在一定的马赫数范围内，效率受马赫数的

影响较小，当马赫数高于 0.8 时，随马赫数提高效率

降低明显。出口气流角随着马赫数提高而减小，间隙

越大马赫数对气流角影响越大。
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