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凹槽叶尖尾缘设计对高压涡轮气动性能的影响
蒋红梅1，张子扬1，卢少鹏2

（1.  上海交通大学 密西根学院，上海 200240；
2.  上海交通大学 航空航天学院，上海 200240）

摘　　　  要：    针对凹槽叶尖，设计全凹槽、压力侧尾切、吸力侧尾切尾缘构型，研究不同尾缘构型及尾切位

置对叶尖流动机理及气动性能影响规律。结果表明：压力侧尾切叶尖会导致凹槽涡泄漏位置前移，并且在吸

力侧叶尖相应位置附近形成尾切涡，从而导致尾缘下游总压损失增大，最多增加了 7.1%；吸力侧尾切叶尖凹

槽内流动从切除位置流出而非横跨吸力侧肋边泄漏，总压损失相对减小，最多减小了 4.6%。相较于全凹槽叶

尖构型和压力侧尾切构型，吸力侧尾切构型具有更优的气动性能。
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Influence of trailing edge designs of squealer tips on aerodynamic
performance of high-pressure turbine
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Abstract:   In this article，full  cavity squealer tip and several pressure side and suction side cutback
blade tips were designed，their detailed flow field and aerodynamic performance were compared with full
cavity squealer tip numerically， including vortices inside cavity and flows around blade tip trailing edge，
differences in tip leakage flow rate，downstream total pressure loss and entropy rise. The result indicated
that  pressure  side  cutback  designs  caused  the  cavity  vortex  leak  earlier  compared  with  full  cavity  tip，a
small  vortex formed at  cut  region leading to  increase  in  total  pressure  loss  of  7.1% at  most;  flow inside
cavity left at cut region for suction side cutback designs instead of crossing over cavity wall，downstream
total  pressure loss was relatively smaller，with the reduction of 4.6% at most.  Compared with full  cavity
and pressure side cutback squealer tip，suction side cutback designs have better aerodynamic performance.

Keywords:   high pressure turbine；over-tip-leakage flow；squealer tip；
aerodynamics performance；trailing edge cutback

高压涡轮是航空发动机的重要部件，其工作

时高温高压流体在压差驱动下流过叶尖与机匣间

的间隙，从压力侧流向吸力侧形成叶尖泄漏流，

产生的泄漏损失可达涡轮损失三分之一，显著影

响涡轮气动性能与整体效率[1-2]。因此，深入研究

叶尖泄漏流的流动机理，改善泄漏流导致气动损

耗对设计更高效、耐用的高压涡轮装置至关

重要。
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过去几十年间国内外学者对涡轮叶尖泄漏流

开展了广泛研究。Yamamoto[3] 最早在试验中观

察并解释了平面叶栅模型下叶尖泄漏流的三维流

动结构；王大磊等[4] 研究了泄漏流的非定常特性，

发现泄漏流量与损失均存在明显的周期性振荡特

征。魏佐君等[5] 深入研究泄漏涡的流动机理，发

现离心不稳定性导致泄漏涡涡核破碎，提升涡核

稳定性可以有效减少泄漏流与主流间的掺混损失。

此外，还有大量文献 [6-10]对不同设计参数、工

况下泄漏流的流动特征及其对叶片表面换热与气

动性能的影响进行了具体论述。

开展叶尖几何构型设计是控制泄漏流动的重

要途径之一，常见的有叶尖修型、叶尖肋条、叶尖

小翼等[11]，其中全周肋条，即凹槽叶尖，因其有效

控制泄漏损失，同时减少了叶片离心力的特点得

到了广泛的研究与应用[12-13]。凹槽叶尖通过肋条

形成类似篦齿封严来减少泄漏流，凹槽内存在复

杂流场结构。Coull等 [14] 分析发现压力侧凹槽涡

将流体卷入凹槽后进行充分掺混从而减少在吸力

侧的泄漏；Zou等 [15] 的研究表明刮削涡对泄漏流

产生了阻挡作用从而显著减少了泄漏流流量与动

量。文献 [16]研究表明，泄漏流经过凹槽两侧肋

边时产生的流动分离也在一定程度上增大了泄漏

流经过叶尖的能量损耗。李伟等[17] 比较了肋条

宽度与高度对叶尖流场及泄漏损失的影响，发现

肋条高度对泄漏损失抑制效果影响较大。在凹槽

叶尖设计的基础上，仅布置吸力侧、压力侧肋条

或于肋条不同位置处开槽、切除的设计也被广泛

探讨。Camci等[18] 的研究表明仅布置吸力侧肋条

的叶尖设计具有较好的气动性能表现，且吸力侧

肋条前缘部分切除的设计气动表现最佳；Lee等[19]

探讨了仅保留压力侧肋边的设计在不同肋顶高度

下叶尖流场特性。Kim等 [20] 设计了多种不同位

置的肋边切除凹槽叶尖，发现不同位置部分切除

肋边的设计相较于全凹槽叶尖泄漏量均有增大、

气动损失均增加；王掩刚等[21] 同样研究了尾缘开

缝的叶尖构型，发现开缝喷气的设计吹除了附于

尾缘的涡系并加强了尾迹与主流的掺混。总体而

言，以上研究主要关注于叶尖整体区域，较少关

注尾缘区域。

近年来，在凹槽叶尖基础上进行尾缘开槽的

叶尖构型设计逐渐受到关注。Lu等 [22] 通过数值

模拟发现压力侧尾切叶尖设计下主流冲击吸力侧

肋边内部在局部形成强涡系，但压力侧与吸力侧

尾切设计的气动性能没有明显差异。Cheng等[23]

对比吸力侧与压力侧不同位置尾切开槽发现开槽

设计增大了叶尖泄漏流量，但压力侧尾切开槽相

对增大了泄漏损失，而吸力侧开槽的泄漏损失相

对减小。上述近期发表的少数专门针对尾缘的研

究工作还仅限于数值模拟。不同尾切设计对叶尖

泄漏流的影响仍需更多研究，其对整个叶尖气动

性能的影响也需进一步评估。此外，上述研究主

要停留在数值模拟阶段，相关结论仍需通过更多

试验验证。

本文结合试验及数值模拟，针对尾缘开缝的

凹槽叶尖设计，以全凹槽叶尖为基础，将凹槽尾

缘处肋分别在压力侧与吸力侧 3个不同轴向位置

进行切除，研究不同尾切设计方式、尾切位置对

叶尖流场特征、涡系结构以及吸力侧叶尖泄漏量

的具体影响，同时评估了尾切与全凹槽叶尖设计

下叶尖气动表现，为提升整个涡轮的气动性能及

尾缘冷却设计提供参考。 

1    试验与数值模拟设置
 

1.1   试验装置

本试验在上海交通大学的高速连续风洞上进

行，其可靠性已在多项前期相关工作中得到验

证[24-26]。测试段实物图如图 1所示，该平面叶栅

试验段由 7片测试叶片组成。

 
 

水冷换热器 储气罐

离心风机
平面叶栅试验台

稳压罐 测试段

图 1    高速连续风洞及平面叶栅试验台

Fig. 1    High-speed continuous wind tunnel and turbine cascade

experimental setup
 

测试段示意图如图 2所示，测试段进口前装

有格栅使进口湍流度达到 5%左右，叶片前缘上

游 80%轴向弦长处进行总压与总温测量，进口

50%轴向弦长位置处进行静压测量。叶栅出口

10%轴向弦长处采用五孔探针进行流场测量，其

具体安装如图 3所示。五孔探针穿过下端壁缝槽

进入通道，下端壁缝槽处采用密封条设计，密封
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α β
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条随着探针移动而移动，避免漏气影响测量结果。

通过压力扫描阀（NetScanner 9 216, TE Connectiv-
ity）进行压力采集，其精度为±0.05%量程。五孔

探针校准曲线（Ma = 0.6）如图 4所示，角度校准范

围为±25°，校准间隔为 5°。图 5中 为偏航角，

为俯仰角， 为偏航角校准系数， 为俯仰角校

准系数， 为总压校准系数。试验边界条件如表 1
所示。图 5（a）中的等值线数值为偏航角校准值。
 
 

湍流
格栅 五孔探针

总压总温
探针

图 2    测试段示意图

Fig. 2    Schematic diagram of test section
 

 
 

来流 总温总压复合探针

边界层探针

测试叶片

五孔探针

五孔探针密封条

图 3    五孔探针位置控制设备及安装

Fig. 3    Five-hole probe position control equipment and

installation
  

1.2   数值模拟设置

本文数值模拟中使用的全凹槽与尾切叶尖设

计如图 5所示，尾切叶尖设计以全凹槽叶尖为基

准，在 75%、80%以及 85%轴向弦长至尾缘处，分

别对压力侧肋或吸力侧肋进行切除（简写成 75%
尾切、80%尾切、85%尾切），共设计 6种不同尾

切叶尖构型。本文研究对象，固定叶尖间隙 h为

1.5%叶高，肋高 d=1.92h；肋宽 w=h，如图 5中最后

的叶尖示意图所示。针对图 5中不同构型，对全

凹槽（full cavity）数值结果进行试验验证。

本文通过求解雷诺平均 N-S（Navier-Stokes）
方程进行流场计算，湍流模型选用 k-ω SST（shear
stress transfer）模型，计算软件为 ANSYS CFX。数

值计算中入口湍流度设为 5%，其余边界条件与

表 1中相同，叶片两侧边界为周期性边界，下端壁

为对称边界，其他壁面均为绝热壁面。对于所有

构型采用结构化网格进行划分，壁面首层网格厚

度为 0.001 mm，以确保边界层的求解。不同叶尖

构型叶尖、前缘、尾缘处网格细节及壁面 y+值分

布如图 6所示。由图 6可知，凹槽内部及叶片表

面大部分区域 y+<1。 
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图 4    五孔探针校准曲线

Fig. 4    Five-hole probe calibration map
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图 5    全凹槽及尾切叶尖模型和几何尺寸

Fig. 5    Full cavity and cutback blade tip models and geometries

and dimensions
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1.3   数值模拟验证

Rz

本文采用三套全凹槽叶尖构型网格进行网格

无关性验证，保持近壁面边界层网格不变，分别

对凹槽内部及叶尖间隙处进行网格加密，使网格

总数量分别达到 13×106，16×106 以及 20×106 并

对比计算结果中吸力侧叶尖间隙展向（z方向）平

均质量通量比 分布，其定义为

R =
ρU

ρU∞
（1）

Rz =

w h1

h0
ρUdz

（h1−h0）ρU∞
（2）

R ρ U ρU∞
ρU h1 h0

其中 为质量通量比， 为密度， 为流速， 为

进口处平均质量通量， 为当地质量通量， 、

分别为机匣及叶尖展向高度。如图 7所示，图中

s为吸力侧表面当地弧长，S为吸力侧总弧长。由

图可见，当网格数量达到 16×106 时，进一步增加

网格密度对计算结果影响较小，因此后续分析算

例都采取该网格密度进行计算。

图 8是试验测得和数值计算的全凹槽构型叶

中和 94%叶高处等熵马赫数分布。等熵马赫数

定义为

Maisen =

√√√√√
(

p∗in
p

) γ−1
γ

−1

 · 2
γ−1

（3）

p p∗in γ其中 为静压， 为进口总压， 为空气比热比。

通过对比试验结果与数值模拟结果发现，数值模

拟能很好预测叶中载荷，但是对于叶尖区域载荷

特性预测能力有限，尤其是对于最低压力点处流

动特性的预测。

Cpt

图 9为试验测得和数值计算的全凹槽构型叶

片尾缘下游 10%轴向弦长处截面总压损失系数

分布，总压损失系数 定义为

Cpt =（p∗in− p∗out,local）/（p∗out− patmos） （4）

 

表 1    试验边界条件

Table 1    Experimental boundary conditions

参数 数值

p∗in进口总压  /Pa 140 000

T ∗in进口总温  /K 328

pin出口静压  /Pa 101 325

出口马赫数 0.65

进口雷诺数（基于叶片轴向弦长） 306 000

进口湍流度/% 5

 

全凹槽

压力侧80%尾切

吸力侧80%尾切

y+
1.0
0.8
0.6
0.4
0.2
0

图 6    不同凹槽叶尖构型网格及壁面 y+分布

Fig. 6    Meshes of different tip geometries and y+

distribution of wall
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图 7    全凹槽叶尖构型不同网格密度下叶尖吸力侧展向平均

质量通量比

Fig. 7    Spanwise averaged mass flux ratio at full cavity blade tip

suction side clearance with different grid sizes
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图 8    全凹槽叶尖构型叶尖及叶中载荷试验结果与

计算结果对比

Fig. 8    Comparison of experimental and numerical results of

load at full cavity blade tip and midspan
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p∗out,local p∗out

patmos

其中 为测量点当地总压， 为测量平面处

面平均总压， 为环境大气压力。图 9中每个

白色交叉位置为测点位置。由图可知，数值计算

与试验测量均清晰地捕捉到了泄漏涡和通道涡，

但是数值计算对总压损失的预测略高于试验测量。 

2    计算结果与分析

图 10展示了全凹槽叶尖构型叶尖处主要涡

系及凹槽内不同截面上的涡量云图。部分来流在

压力侧和吸力侧的压力梯度作用下作为泄漏流从

叶尖间隙流出，在叶尖吸力侧通道内形成泄漏涡

（tip leakage vortex，TLV，绿色流线），部分来流冲

击凹槽侧壁和底部形成旋转方向相反一对涡旋即

压力侧凹槽涡（pressure-side  cavity  vortex，PSCV，

蓝色流线）和吸力侧凹槽涡 （suction-side  cavity

vortex，SSCV，红色流线），经过发展后从吸力侧流

出并汇入泄漏涡。

不同尾切设计的流线与涡量云图如图 11所

示，其主要涡系与全凹槽叶尖构型相似。压力侧

尾切构型压力侧凹槽涡的泄漏位置发生了一定程

度前移，提前撞击到吸力侧肋后汇入泄漏涡，其

75%尾切设计前移现象最为明显，如图中红色流

线及红框内涡核位置所示。3个吸力侧开槽设计

的流线及截面处涡量分布与全凹槽叶尖接近，没

有明显的凹槽涡泄漏位置改变现象。

Q = 1×1010

压力侧与吸力侧尾切叶尖设计相较于全凹槽

设计在肋边切除位置附近流场发生了明显变化，

产生了不同的新涡系。压力侧尾切设计中压力侧

主流从尾切处进入叶尖间隙，冲击吸力侧肋边后，

一部分流体沿吸力侧肋边从尾缘流出，另一部分

流体向上游凹槽部发展后从吸力侧泄漏，如图 12

尾切处白色虚线所示。图中 Ma为当地马赫数，

采用 Q-criteria识别压力侧尾切设计尾缘附近涡

系，取等值面 ，不同压力侧尾切设计均
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图 9    全凹槽叶尖尾缘下游 10%轴向弦长处截面总压损失系数试验结果与计算结果对比

Fig. 9    Comparison of experimental and numerical results of total pressure loss coefficient of full cavity blade at 10% axial chord

downstream of trailing edge
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图 10    全凹槽叶尖构型叶尖流场涡系流线及截面涡量云图

Fig. 10    Streamlines of vortices and streamwise vorticity at full

cavity blade tip
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在尾切处形成吸力侧尾切涡，尾切位置越靠前，

尾切涡强度越高。

图 13的流线图展示了吸力侧尾切设计叶尖

尾缘处流场，部分流体沿着凹槽流出吸力侧尾切

位置后与吸力侧近壁面流体混合形成涡系并从尾

缘汇入泄漏涡。相较于全凹槽设计，吸力侧尾切

设计允许凹槽内流体沿着肋边从尾缘开缝处流出，

延缓凹槽流体汇入泄漏涡。

不同凹槽叶尖尾缘设计在尾缘下游 10%轴

向弦长处总压损失系数分布如图 14所示，其中泄

漏涡在气动损失中占主导作用。压力侧 75%、

80%尾切设计相较于全凹槽叶尖在泄漏涡涡核附

近总压损失明显增大，且尾缘泄漏形成的小涡对
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图 11    不同尾切叶尖构型叶尖流场涡系流线及截面涡量云图

Fig. 11    Streamlines of vortices and streamwise vorticity of different cutback blade tips
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图 12    压力侧尾切设计叶尖尾缘处主要涡系

Fig. 12    Major vortices at blade tip trailing edge of pressure

side cutback
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图 13    吸力侧尾切设计叶尖尾缘处流场

Fig. 13    Flow field at blade tip trailing edge of suction

side cutback
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图 14    全凹槽与不同尾切设计在尾缘下游 10%轴向弦长截面的总压损失系数

Fig. 14    Total pressure loss coefficient of full cavity and cutback tips at 10% axial chord downstream of trailing edge
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总压损失分布有明显影响。不同吸力侧尾切叶尖

与全凹槽叶尖总压损失系数分布均相近，尾切位

置新形成的涡系并未显著影响泄漏涡核附近的总

压损失分布。

各尾缘设计在尾缘下游 10%轴向弦长处、

70%叶高以上部分面平均总压损失系数如图 15

所示。压力侧尾切设计相较于全凹槽叶尖平均总

压损失均有所增加，其中压力侧 75%轴向弦长处

尾切设计总压损失最大，相较于全凹槽叶尖增加

了 7.1%。吸力侧尾切设计相较于全凹槽叶尖总

压损失减少，不同尾切位置平均总压损失数值相

近，其中 80%轴向弦长处尾切叶尖气动表现最优，

相较于全凹槽叶尖减少了 4.6%。

图 16展示了不同尾切设计下泄漏流在吸力

侧叶尖间隙截面的质量通量云图及间隙出口展向

平均质量通量分布情况。质量通量以计算域进口

处平均质量流量进行无量纲化，云图的横轴为叶

型吸力侧无量纲弧长，纵轴为展向位置。通过全

凹槽与压力侧尾切设计的泄漏量对比发现，压力

侧尾切设计在 35%轴向弦长附近的泄漏峰值位
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图 15    全凹槽与不同尾切设计在尾缘下游 10%轴向弦长截面的平均总压损失系数

Fig. 15    Averaged total pressure loss coefficient of full cavity and cutback tips at 10% axial chord downstream of trailing edge
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图 16    不同叶尖设计下吸力侧间隙叶尖泄漏量分布云图及展向平均质量通量

Fig. 16    Leakage and spanwise averaged mass flux at blade tip suction side clearance of different tip designs
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置前移，泄漏量增大（如图 16中黑框所示），与图 12
中压力侧凹槽涡提前离开凹槽相符合。而吸力侧

尾切设计泄漏量在尾切位置上游与全凹槽叶尖泄

漏量基本一致。相较于全凹槽设计，吸力侧与压

力侧尾切设计靠近尾缘处的泄漏量峰值位置相较

于全凹槽设计均有一定程度的前移。不同尾切设

计在尾缘附近的泄漏量均发生了明显变化，且变

化趋势与尾切位置显著相关（如图 16中绿框所示）。

不同构型叶尖设计下 97%叶高处载荷如图 17
所示。吸力侧尾切设计仅对吸力侧尾切处载荷影

响明显，尾切处等熵马赫数降低；压力侧尾切设

计下叶尖吸力侧与压力侧载荷均发生了明显变化，

等熵马赫数在尾切对应位置附近发生波动，相较

于全凹槽叶尖先显著上升后下降至同一水平。

∆s

泄漏流与主流掺混造成的损失可通过泄漏涡

所在位置的熵增分布进行反映[27]，不同构型叶尖

吸力侧通道截面的熵增分布如图 18所示，熵增

计算公式为

∆s = cpln
T
Tin
−Rln

p
pin

（5）

cp

∆s

其中 为比定压热容，T为当地温度，Tin 为进口总

温，R为理想气体常数。图 18中，取等值面  =
80 J/（kg·K）作为参考。吸力侧尾切设计下泄漏涡

熵增分布与全凹槽设计相近，肋边切除位置后侧

存在高熵增区但并未直接与泄漏涡相互作用。压

力侧尾切设计下尾切位置附近产生了高熵增区域
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图 17    不同叶尖设计下叶片 97%叶高处等熵马赫数

Fig. 17    Isentropic Mach number at 97% span of different tip designs
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图 18    不同叶尖设计下叶片吸力侧通道截面熵增云图及涡系结构

Fig. 18    Entropy rise contours and vortices at suction side passage of different tip designs
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并汇入泄漏流中（图 18压力侧尾切构型黑虚线框

内及箭头所示），直接导致尾缘附近泄漏涡形态

发生改变。不同压力侧尾切设计下尾缘泄漏位置

产生的高熵增区与图 13中的压力侧尾切导致的

尾切涡所示一致。

图 19展示了图 18中全凹槽及压力侧尾切构

型截面 A～E的熵增云图。压力侧 75%尾切设

计下截面 A熵增分布与其他设计有明显区别，该

设计下泄漏涡涡核更早形成。与全凹槽设计对

比，压力侧尾切设计下由截面 B～E可以明显观

察到尾切涡与泄漏涡相互作用的情况， 75%、

80%与 85%尾切设计下尾切涡与泄漏涡的掺混

过程如黑框 1、黑框 2、黑框 3所示。其中 75%
与 80%尾切设计下尾缘小涡的强度较高，85%
尾切设计下尾缘小涡强度较低，与泄漏涡相互作

用并不明显。
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图 19    全凹槽与压力侧尾切设计吸力侧通道各截面熵增云图

Fig. 19    Entropy rise contours at suction side passage clips of full cavity and pressure side cutback tip
 

尾缘下游 10%轴向弦长处展向平均总压损

失系数沿叶高的分布如图 20所示，出口气流角分

布如图 21所示，由图 20可见，压力侧尾切叶尖压

力损失系数峰值相较于全凹槽设计明显增加，且

压力侧尾切位置越靠前平均总压损失系数峰值越

高（主要集中于 80%叶高以上）。吸力侧尾切叶
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图 20    不同尾缘设计下尾缘下游 10%轴向弦长处周向平均

总压损失系数沿叶高分布

Fig. 20    Circumferentially averaged total pressure loss

coefficient distribution along span at 10% axial chord

downstream of trailing edge of different blade tip designs
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图 21    不同尾缘设计下尾缘下游 10%轴向弦长处周向平均

气流角沿叶高分布

Fig. 21    Circumferentially averaged flow angle distribution at

10% axial chord downstream of trailing edge of different

blade tip designs
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尖相较于全凹槽叶尖总压损失系数峰值降低，吸

力侧尾切位置靠前平均总压损失系数峰值降低。

不同叶尖设计下泄漏涡峰值大小、所在叶高位置

基本一致。由图 21可见，压力侧 75%尾切设计

出口气流角相较全凹槽改变相对较大，其余设计

出口气流角基本接近。 

3    结　论

本文主要针对全凹槽叶尖及尾缘不同位置处

尾切的凹槽叶尖构型，研究不同构型叶尖流场的

主要区别及整体气动性能的变化，结论如下：

1）  尾切设计下叶尖流场在全凹槽叶尖原有

主要涡系基础上在尾切位置产生了新的涡系结构。

其中压力侧尾切设计下尾切位置涡系来源于压力

侧主流冲击吸力侧肋边，一部分沿吸力侧肋边从

尾缘流出，一部分从吸力侧泄漏形成尾切涡，显

著影响叶片气动性能。吸力侧尾切设计下凹槽内

流体沿着吸力侧肋边从尾切处流出，不会显著影

响泄漏涡结构。

2）  尾切设计使吸力侧叶尖泄漏量分布发生

了明显变化。压力侧尾切设计一定程度上影响了

凹槽内流动结构，压力侧凹槽涡相较于全凹槽叶

尖提前从吸力侧泄漏，局部泄漏量增加。吸力侧

尾切设计对尾切位置上游局部泄漏量分布没有明

显影响。不同位置的尾切设计的泄漏量均在尾切

位置附近显著增加。

3）  压力侧尾切相较于全凹槽设计总压损失

均有所增加，其中压力侧 75%轴向弦长位置处尾

切设计下的相对总压损失增大最为明显，比全凹

槽设计增加了 7.1%。吸力侧尾切相较于全凹槽

设计整体气动性能表现较好，不同尾切位置对气

动性能提升效果相接近，其中吸力侧 80%轴向弦

长位置处尾切设计的总压损失比全凹槽设计减少

了 4.6%。
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