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叶尖间隙高度对跨声速涡轮转子的
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摘　　　  要：    以经典跨声速涡轮叶片为研究对象，采用数值模拟方法研究了 5种叶尖间隙高度（0.23、0.46、

0.69、0.92 mm和 1.38 mm）对涡轮动叶叶尖及附近区域流动换热特性及气动性能的影响规律。研究结果表明：

随着叶尖间隙增大，叶尖超声速区域范围向前缘扩展，流动分离点后移，激波与膨胀波干涉效应增强，流场复

杂性加剧。1.38 mm间隙高度下面平均努塞尔数较 0.23 mm间隙增大了 9.9%。叶尖泄漏涡和马蹄涡的强度与

尺度均随间隙增大而增强，相互作用加剧 ；然而 ，面平均总压损失系数随间隙增大呈下降趋势 ， 1.38 mm

间隙下的损失较 0.23 mm间隙降低了 1.993%，表明小间隙下泄漏流的强约束与掺混集中是导致较高气动损失

的主要原因。此外，绝对泄漏量随间隙增大显著增加，但单位间隙高度下的泄漏率随之减小。
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Abstract:   Taking  a  classic  transonic  turbine  blade  as  the  research  object,  numerical  simulation
methods were employed to investigate the effects of five tip clearance heights (0.23, 0.46, 0.69, 0.92 mm
and 1.38 mm) on the flow, heat transfer characteristics, and aerodynamic performance of the turbine rotor
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tip and its nearby regions. The results indicated that as the tip clearance increased, the supersonic region on
the blade tip expanded toward the leading edge, the flow separation point moved rearward, the interaction
between shock waves and expansion waves intensified, and the flow field complexity increased. The area-
averaged Nusselt Number at a clearance height of 1.38 mm increased by 9.9% compared with that at 0.23
mm. The strength  and scale  of  both  the  tip  leakage vortex  and the  horseshoe vortex  intensified  with  the
increasing  clearance,  and  their  interaction  became  more  pronounced.  However,  the  area-averaged  total
pressure  loss  coefficient  showed  a  decreasing  trend  with  the  increasing  clearance;  the  loss  at  1.38  mm
clearance was reduced by 1.993% compared with that at 0.23 mm, indicating that the strong confinement
and  concentrated  mixing  of  the  leakage  flow  within  smaller  clearances  were  primary  causes  of  higher
aerodynamic  losses.  Furthermore,  the  absolute  leakage  mass  flow  increased  significantly  with  larger
clearances, but the leakage rate per unit clearance height decreased accordingly.

Keywords:   transonic turbine；tip clearance；shockwave structure；Nusselt number (Nu)；
tip leakage；total pressure loss

在航空发动机和燃气轮机的设计与发展过程

中，超声速叶尖的研究作为涡轮气动性能优化的

重要方向，受到广泛关注。超声速叶尖技术的应

用不仅极大地提升了气动效率，还在换热特性、

抗失速能力、噪声控制等方面发挥了关键作用。

在高负荷条件下，叶尖区域通常产生超声速流动，

显著影响气动性能和热管理。因此，深入分析和

理解超声速叶尖的气动特性，对提升现代航空发

动机及燃气轮机的工作性能具有重要意义。

在高压涡轮中，动叶顶部与机匣之间不可避

免地存在一定的间隙高度。在压力面和吸力面压

差的作用下，部分主流气体会通过这一间隙形成

泄漏流，称为间隙泄漏流。Denton[1] 研究发现:叶
尖泄漏流损失约占涡轮级总损失的 30%。这种泄

漏流不仅会显著增加涡轮的气动损失，降低涡轮

效率，还会导致叶尖区域承受过高的热负荷，从

而加剧叶尖材料的磨损和热损伤，影响叶片的寿

命和可靠性。

国内外大量学者针对叶尖换热及冷却特性进

行了大量研究。早期，Key等[2] 利用油流可视化技

术研究了叶尖的流场结构。他们强调，凹槽叶顶

比平叶顶具有更好的气动特性。此外，Yang等 [3]

发现，旋转会降低平叶顶的气膜冷却效率，但对

凹槽叶顶的影响可忽略不计。Du等[4-5] 发现在吸

力侧添加横向或纵向肋，可有效改善叶顶热传递

特性，且未显著降低气动性能。杜昆等 [6] 发现在

相同吹风比下，叶尖上布置的扩张型楔形孔的冷

效高于圆柱孔。Kim等 [7] 发现在跨声速条件下，

和平叶尖相比，凹槽叶尖可以在一定程度上降低

总压损失系数及面积平均传热系数。蒋红梅等[8]

研究发现压力侧尾切叶尖会导致凹槽涡泄漏位置

前移，并且在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。林聚强等[9] 发现叶尖

间隙直接影响进入叶尖凹槽区域的泄漏流流量。

许多学者也对超声速泄漏流中涡旋的演变过

程及其换热特性的影响进行了研究。Gao等 [10]

指出，在超声速条件下，叶尖间隙泄漏流与主流

的掺混作用会强化泄漏涡，并在叶片吸力面附近

产生局部增温区域，进而对叶尖换热性能产生不

利影响。Cao等[11] 发现叶尖间隙大小会对叶尖泄

漏流场产生影响，另外激波与泄漏涡的相互作用

是导致流动损失的重要因素。Wei等 [12] 的研究

表明，超声速泄漏流区域伴随复杂的激波系统，

涉及激波交叉、膨胀波效应和激波边界层干扰，

显著影响下游流动特性。Xia等[13] 设计了非轴对

称机匣结构，发现其会重新分配各转子通道内泄

漏流与主流的相互作用，改变了激波产生的低速

分离区的强度和影响范围。Qin等[14] 发现叶尖的

几何参数会影响涡流的结构，进而影响凹槽叶尖

的气热性能。Yang等 [15] 叶尖间隙流动激波会局

部增强壁面换热，在叶尖通道收缩区和吸力面尤

为显著。Anto 等[16] 发现跨声速涡轮中，马赫数增

加、叶尖间隙减小会通过激波效应显著增强叶尖

局部高热流密度。杜昆等[17] 发现随着叶尖间隙

的增大，马蹄涡向吸力面侧移动,从而改变叶顶前

缘附近传热系数分布。陈彦龙等[18] 发现对于跨

声速离心压气机，随着叶顶间隙增大，叶顶泄漏

涡的轨迹逐渐靠近相邻叶片的压力面。

Coull 等 [19] 研究了叶尖小翼对涡轮叶片热特

性和气动特性的影响。他们发现，吸力侧小翼显
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著降低了泄漏流量，并削弱了二次流与泄漏流之

间的相互作用。钟兢军等[20] 发现压力面叶尖小

翼改变了转子叶顶气流偏转角，抑制了叶顶泄漏

流的产生和泄漏涡破碎，提升了压气机级的流通

能力，同时减弱了静子叶片吸力侧的分离损失。

姜超等[21] 发现当平均叶尖间隙一定时，偏心度对

未失速部分的总压比特性线和效率曲线几乎没有

影响，而对失速边界影响明显。Zhong等[22-23] 研究

了跨声速条件下 3种叶尖小翼的叶尖传热模式。

他们观察到叶尖小翼显著改变了泄漏涡的迁移及

其与端壁流的相互作用。Zhou[24] 发现跨声速下，

凹槽叶尖与平叶尖不同，其间隙内的流动物理特

性显著受腔室涡流的影响，而激波对其影响很小。

研究了叶尖泄漏流动物理学对损失机制和传热的

影响。

综上可知，目前国内外针对跨声速叶顶间隙

内的波系结构和叶尖附近区域的流动特性研究不

足。本文研究了不同叶尖间隙下叶尖及附近区域

的流动换热特性，详细描述了叶尖间隙区域的复

杂波系结构，并分析了跨声速涡轮叶尖附近区域

的气动特性，有助于揭示超声速叶尖区域复杂流

动和换热机理，通过掌握流动和换热的规律，能

够有针对性地制定激波控制策略，有效降低叶尖

泄漏流损失，设计针对性冷却体系强化叶尖热防

护，最终实现涡轮效率与可靠性的协同提升。

 1    计算模型与数值方法

 1.1   计算模型

本文以某型经典跨声速涡轮叶片作为研究对

象，图 1展示了本文所采用的数值计算的叶片模

型。涡轮转子的叶栅通道为 54个，叶片弦长为

53.97 mm，叶高 L=58 mm，设计工况下叶尖间隙高

度 G=0.46 mm。本文研究的叶尖间隙为叶片设

计工况下的弦向非均匀构型，其间隙高度沿弦长

方向呈差异化分布，而非恒定值；在研究过程中维

持叶尖间隙的相对变化规律一致，以确保间隙分

布特征对叶尖气热耦合特性的影响具有可比性。

图 2展示了该研究数值模拟的计算域模型，

为保证通道来流的充分发展，同时有效规避流道

出口回流对数值模拟计算结果产生影响，进气道

边界被设定于静叶前缘上游轴向弦距 1.0倍的位

置，而出口边界则被指定在动叶尾缘下游轴向弦

距 1.5倍处。
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图 2    数值模拟的计算域

Fig. 2    Computational domain of numerical simulation
 

 1.2   边界条件和网格划分

表 1给出了图 2所示数值模型的边界条件。

为了节省计算资源，通道两侧设置周期性壁面边

界条件。同时主流入口处给定总压、总温以及主

流的湍流度等边界条件，出口处给定背压条件，

同时传热壁面采用无滑移条件并保持恒定壁面温

度边界条件。数值离散格式采用二阶迎风格式，

以提升对流项求解精度；静动叶的交接面采用混

合平面法处理，实现稳态框架下的动静耦合计算。

收敛判定标准为：连续性方程、动量方程及传热

方程的均方根残差均低于 10−4，此时认为计算达

到收敛平衡状态。

本文的数值计算借助 ICEM CFD生成结构化

网格，并采用  ANSYS-CFX 软件对三维定常黏性
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图 1    超声速叶片叶尖模型

Fig. 1    Supersonic blade tip model

 

表 1    数值模拟计算条件

Table 1    Numerical simulation calculation conditions

计算条件 数值

主流进口总温/K 1 633

主流进口总压/MPa 1.324

出口背压/MPa 0.279 5

转速/（r/min） 13 232

壁面温度/K 1 020（绝热）

进口湍流度/% 5
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雷诺平均 Navier-Stokes（RANS） 方程进行数值求

解，计算采用六面体网格，图 3 展示了叶尖区域的

网格示意图。为优化网格质量、提升计算精度，

在叶片周边及叶尖间隙内部均采用 O 型拓扑结

构；同时，为精准捕捉边界层内的速度与温度分

布特征，在叶尖壁面及机匣附近设置多层边界层

网格，将壁面最大  y+值控制在  1.0 以内。考虑到

计算成本控制与计算域周期性边界要求，本文采

用周期性条件对单个转子通道进行建模，并针对

该通道划分周期性网格，以等效模拟全周期阵列

的流场特性。
 
 

图 3    数值模拟计算网格示意

Fig. 3    Schematic diagram of the computational grid for

numerical simulation
 

 1.3   湍流模型验证及网格无关性验证

k-ω

γ-θ

本研究针对某经典跨声速涡轮叶栅，选择了

湍流模型采用著名的  SST（shear stress transport）
双方程模型，并结合了 γ-θ方法的转换公式，tran-
sition SST模型纳入了间歇输运方程，并结合了

转捩模型，可以更准确地预测转捩的起始及发

生的位置和范围。Mansouri[25] 对比了不带转捩和

带转捩的 SST模型计算得到的跨声速叶尖传热

系数分布和实验数据，如图 4所示，纵坐标为传热

系数（HTC），横坐标为距离压力面和吸力面两个

的无量纲距离。可以发现普通 SST 模型无法捕

捉这一转捩现象，而 transition SST 模型则能够有

效捕捉， transition SST 模型的计算结果与实验数

据吻合度较高。另外 Jackson、Wheeler等 [26-27] 采

用上述计算模型针对跨声速涡轮动叶叶尖气热特

性开展研究，发现该模型可以较好地预测跨声速

涡轮叶尖换热规律。

表 2展示了在不同网格计算单元时，叶尖表

Nu

Nu

面的面积平均努塞尔数 。随着网格计算单元

的增加，叶尖的面积平均努塞尔数 不再发生显

著变化。为了在获得可靠数值模拟结果的同时节

约数值模拟时间和计算资源，本文最终选择 600
万的网格数目。

 2    数值模拟结果分析

 2.1   跨声速涡轮叶尖间隙流动换热特性分析

在超声速叶尖设计中，叶尖间隙的大小对流

动特性和热传递性能具有显著影响。为了深入地

理解激波对叶尖区域流动行为和换热特性的作用，

本文将系统地探讨在 5种不同叶尖间隙 （0.23、
0.46、0.69、0.92、1.38 mm）下，激波的形态和强度

会如何发生变化以及激波是如何影响叶尖区域的

流动换热特性。

图 5给出了不同叶尖间隙下中截面马赫数分

布，虚线 A将叶尖区域划分为亚声速区域和超声

速区域。如图所示，随着叶尖间隙的逐渐增大，

超声速区的分界线明显向前缘方向移动。特别是

在叶尖间隙为 1.38 mm时，大约 10%轴向弦长之

后的区域均为超声速区域，这主要由于流动经过

叶尖时产生较大的压力梯度变化，同时较大的间

隙允许更多的流体通过，从而降低了局部压力，

并提高了局部速度，导致更广泛的超声速区域。

除了 1.38 mm的间隙外，其余叶尖间隙下，前缘靠

近吸力面侧的区域均存在低马赫数区。这些低马

赫数区的面积及强度随着叶尖间隙的增大而减小。
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图 4    传热系数的计算数据和实验数据对比[25]

Fig. 4    Computation versus experimental data of the heat

transfer coefficient[25]
 

表 2    网格无关性验证

Table 2    Grid independence verification

网格类型 网格数目/104 Nu

1 200 519.4

2 400 586.0

3 600 636.0

4 800 636.2
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这是因为在较小的叶尖间隙条件下，流体在靠近

吸力面的位置受到的压强更大，更容易形成流动

分离，流动分离会导致局部流速下降，而较大的

间隙促使流体的加速带变得更小，从而导致低马

赫数区的增强。此外，当叶尖间隙为 0.23 mm
时，超声速区域的高马赫数区面积显著减少，尤

其是在靠近吸力面侧的区域。为了深入研究叶尖

间隙内的流动特性，如图 5所示 ，选取沿流向

85%弦长位置处为 M1 截面，且该截面垂直于叶

尖表面的中弧线。

如图 6所示，叶尖间隙变化对极限流线分布

影响显著。在间隙为 0.23 mm时，再附着线靠近

压力侧，这是由于小间隙限制了流体动能，导致

分离提前、再附着线靠前，随着间隙增大，再附着

线整体向吸力面移动。间隙增大后，动能充足且

流动更稳定，导致分离位置后移，使再附着线向

尾缘移动。另外增大间隙有助于流动更平滑，减

少了边界层分离现象，使得前缘的高压区域面积

减小。同时，流速提升和局部压强恢复，使尾缘、

中弦低压区的面积和强度进一步增大。

分离泡是指因激波-边界层干扰产生逆压梯

度，导致叶片表面近壁低速边界层气流脱离壁面，

形成的贴壁、封闭且短尺度的回流区域，其内部

回流区域本质上即为核心涡系。图 7中基于 Q
准则的叶尖区域涡量分布可精准捕捉这一涡系特

征，清晰勾勒出分离泡的边界范围。另外由于泄

漏流剪切叠加分离泡扰动，促使边界层分离并因

动量梯度不匹配产生涡量集中，形成涡系结构 1；
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图 5    不同叶尖间隙下中截面马赫数分布

Fig. 5    Distribution of Mach number at mid-section with different tip clearances
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图 6    不同叶尖间隙下叶尖表面极限流线分布

Fig. 6    Distribution of limiting streamlines on the blade tip surface with different tip clearances
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后续泄漏流剪切的再附着效应结合分离泡诱导的

尾迹湍流及泄漏流-主流紊动混合，触发涡流并形

成涡系结构 2。如图 7所示，随叶尖间隙增大，分

离泡尺寸呈递增趋势。这是由于间隙扩大会改变

叶尖区域压力分布，压力面侧压力显著降低，促

使壁面流体更易分离，进而形成更大的分离泡；

且各间隙工况下，分离泡沿流向尺寸均持续增大。

受分离泡与泄漏流共同作用，涡系结构 1的范围

随间隙增大而扩展。当间隙达到 0.69 mm时，分

离泡扩展效应显著，两种涡系结构强度在增大的

过程中，其间距也随之减小；在 0.92 mm和 1.38
mm间隙工况下，分离泡的持续增大与涡系结构

演变进一步加剧流场复杂性，或将导致气动损失

上升。

ρ（x,y,z）

密度梯度是描述物质密度在空间分布非均匀

性的矢量物理量，在三维直角坐标系中，其定义为

密度标量场 的梯度。数学上，它由密度

函数对各个空间坐标的偏导数构成，如式（1）所示：

∇ρ = ∂ρ
∂x

i+
δρ
δy

j+ ∂
ρ

∂z
k （1）

∇
∂ρ

∂x
δρ
δy

∂ρ

∂z
x y z i j k

其中 为梯度算子， 、 和 分别表示密度

沿 、 和 坐标轴方向的变化率，而 、 和 则为

对应坐标轴的单位方向矢量。该矢量指向密度增

加最快的方向，其模值表示该方向上单位距离内

密度变化的剧烈程度。

由于激波和膨胀波会导致密度发生突变，图 8
展示了 M1 截面在不同叶尖间隙下的密度梯度分

布，用以揭示这些流动结构的特征。其中黑色双

向箭头为叶片压力面到吸力面的距离，可清晰看
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图 7    基于 Q准则下的不同叶尖间隙叶尖区域涡量分布

Fig. 7    Vortex distribution on the blade tip region with different tip clearances based on the Q-criterion
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图 8    不同叶尖间隙下 M1 截面密度梯度分布

Fig. 8    Density gradient distribution at the M1 section with

different tip clearances
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出截面和叶片的相对距离。此外，为了清晰地了

解各波系结构的类型，图 9提供了不同间隙条件

下 M1 截面中线的压力分布，其中 PS为压力面，

SS为吸力面侧，对于间隙为 0.46 mm的叶尖结构，

泄漏流在压力面侧形成含低压核的分离泡，低压

区促使泄漏流降压增速并结合分离泡剪切层引导，

生成向外扩散的膨胀波 1；泄漏流经膨胀波 1后

降压增速并流向叶片表面，高速流与壁面流体的

压差/速差触发压缩效应，形成入射激波；入射激

波与机匣边界层交互引发边界层分离，首次内折

转产生诱导激波；高压分离区向低压再附着点过

渡时，高压释放形成膨胀波 2以平滑压力差；边界

层再附着时的二次内折转引发压力恢复，生成再

附着激波；再附着激波作用于叶尖边界层导致局

部分离，流体恢复过程中的内折转最终形成反射

激波。另外从结果中可以观察到，对于 0.23 mm

的叶尖间隙，到达叶片表面的流体保持相对较高

的附着性，分离现象较少发生。这种高稳定性有
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助于流体在经过再附着激波后，维持附着状态，

不易形成新的波系结构，所以其在经过再附着激

波后不再形成其他波系结构。相比之下，0.69、
0.92 mm间隙下，吸力面侧流体因边界层动量损

失与压力梯度突变渗入分离区，压力骤恢复形成

显著激波，0.69 mm间隙下激波强度高，密度梯度达

2 000 kg/m4；1.38 mm大间隙下，流动分离加剧、

动量/能量损失增加，流体无法再附着，再附着激

波消失。波系交错形成的激波干涉效应增强流场

复杂性，诱发边界层分离与失稳。间隙变化显著

调控波系演化，直接影响叶尖气动性能。

图 10展示了不同叶尖间隙下叶尖表面局部

努塞尔数的分布。式（2）给出了局部努塞尔数的

计算公式。

Nu =
hCx

λ
（2）

h Cx

λ

其中 为局部表面传热系数（W/（m2·K））， 为叶

顶轴向弦长（mm）， 为空气导热系数（W/（m·K））。

式（3）给出了局部表面传热系数的计算公式，

局部表面传热系数 h定义为

h =
q

Tw−Taw
（3）

q Tw

Taw

其中 为局部热流密度（W/m2）； 表示壁面参考

温度（K），本文给定为 1 020 K； 表示壁面绝热

温度（K），本文取叶尖局部主流恢复温度。

当叶尖间隙为 0.23  mm时，压力侧与吸力

侧压差弱，泄漏流强度低，前缘逆压梯度小且无

激波，气流平顺流动无分离；因缺少流动分离引

发的剪切层扰动、涡系掺混等强化换热机制，仅

靠层流边界层弱对流换热，最终在前缘形成了

低换热区。前缘吸力面侧有明显低换热区，这

是由于强烈流动分离造成的流体滞留，降低了

换热效率。其他间隙下，前缘的流体附着性更

强，能够更平稳地贴合叶片表面，形成大面积的

高换热区。而在较大间隙（0.69，0.92 mm和 1.38
mm）下，前缘亚声速区域低换热区面积较小，在

前缘亚声速区域，流体速度较低，流动相对平稳，

相对稳定的流动特性有助于实现更有效的热交

换，其余区域流体贴壁性更强，大面积高换热区

得以形成。所有间隙下，超声速区域均出现条

带状高换热区；随着间隙尺寸的增大，该高换热

区宽度逐步增加，且整体由压力侧向吸力侧偏

移。在高换热区向吸力侧迁移的过程中，压力

面侧逐步出现低换热带，这一现象在间隙为 0.92
mm的换热云图中尤为显著，并随着间隙增大到

1.38 mm，低换热带宽度增大。结合图 7流动结

构分析可知，叶尖间隙的增大会驱动间隙内流
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图 9    不同叶尖间隙下 M1 截面中线压力分布

Fig. 9    Pressure distribution along the midline of the M1 section with different tip clearances
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动分离泡的覆盖范围扩张，进而导致压力侧低

换热带的面积随之增大。

Nu

图 11展示了不同叶尖间隙下叶尖表面展向

平均努塞尔数（ ）分布情况。在前 10%的轴向

弦长范围内，0.23 mm与 0.46 mm的间隙叶尖表

面表现出显著低于较大间隙的展向平均努塞尔数，

1.38间隙叶尖表面展现的峰值展向努塞尔数达到

最高；而在 20%～50%轴向弦长范围内，0.23 mm
的叶尖间隙得益于其前缘高换热区较大的流向范

围，展现出最高的展向平均努塞尔数，显著高于

其他 4种间隙高度；在 50%～70%轴向弦长范围

内，1.38 mm间隙的叶尖由于条状高换热带具有

最高的展向宽度，其展现出最高的展向平均努塞

尔数值。在 70%～100%的轴向弦长范围内，观察

到 1.38 mm间隙的高换热带展向宽度逐渐减小，

并且伴随着压力面侧的低换热区面积增大，0.69
mm的叶尖间隙在 70%～100%轴向弦长范围内

展现出最高的换热强度。
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图 11    不同叶尖间隙下叶尖表面展向平均努塞尔数分布

Fig. 11    Spanwise-averaged distribution of Nusselt number on

the blade tip surface with different tip clearances
 

Nu

Nu

图 12展示了不同叶尖间隙下叶尖表面面平

均努塞尔数 ，图中右侧纵坐标 ΔNu 表示相对于

0.23间隙的 增量。整体上面平均努塞尔数值

随着叶尖间隙的增大而增大，其中，0.46 mm的叶

尖间隙相对于 0.23 mm面平均努塞尔数仅增大

0.28%，相较之下，其余 3个叶尖间隙随叶尖间隙

的增大，面平均努塞尔数的增幅较大，1.38 mm下

面平均努塞尔数相对于 0.23 mm增大了 9.9%。

 2.2   跨声速涡轮叶尖附近区域气动性能分析

图 13展示了不同叶尖间隙下基于 Q准则的

叶尖附近区域涡结构内的速度分布。叶尖泄漏流

是由叶尖压力面与吸力面之间的压差驱动，通过

叶尖间隙从压力侧流向吸力侧并卷起形成的集中

涡结构，通常称为叶尖泄漏涡。可以发现，由于

存在叶尖间隙，在压力面和吸力面两侧显著的压

力差下，叶尖泄漏涡非常突出，尤其在叶尖间隙

较大时，泄漏涡的尺度明显增大。另外，来流边

界层在叶片前缘发生三维分离并形成的一对方向

相反的旋涡，分别沿压力面和吸力面向下游延伸，

其沿吸力面发展的分支即称为前缘马蹄涡的吸力

支。在图 13中，该前缘吸力侧的马蹄涡吸力支位

于叶尖泄漏涡下方，并沿着叶片吸力面运动，随

着间隙高度的增大，马蹄涡强度增大。这两个旋

转方向相反的涡相互作用并发生强烈混合。可以

发现叶尖泄漏涡占主导地位，而马蹄涡的吸力支

受到抑制。叶尖间隙为 0.23 mm时，泄漏涡靠近

叶片吸力侧，随着间隙的增大，叶尖泄漏涡强度

显著增强，同时泄漏涡的尺度增大，与马蹄涡的

相互作用逐渐加剧。

图 14给出了不同叶尖间隙下叶尖附近沿流

向截面总压损失系数（ζ ）分布。式（4）给出了总

压损失系数的定义式。可以发现不同叶尖间隙下

总压损失区域的位置与图 13中泄漏涡的位置趋

势一致。从叶尖附近的流向截面可以发现沿流向

方向，总压损失范围逐渐增大，可以发现总压损

失范围与泄漏涡的扩展范围有关。当叶尖间隙

为 0.23 mm时，叶尖附近的总压损失分布靠近吸

力面，损失区域的尺寸较小，但是气动损失较高，

这主要是由于在较小的间隙下，泄漏流动受到更

强的约束和加速作用，流动掺混更为集中所致。

随着叶尖间隙高度的增加，泄漏涡的尺寸逐渐增

大，但是相对于 0.23 mm叶尖间隙，总压损失系数

整体减小，同时总压损失核心区逐渐远离吸力面。
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图 12    不同叶尖间隙下面平均努塞尔数

Fig. 12    Area-averaged Nusselt number with different tip

clearances
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ζ =
pt,in− pt

pt,in− ps,in
（4）

pt,in pt ps,in其中 为进口总压， 为当地的总压， 为进口

的静压。

图 15（a）与图 15（b）分别给出了测量总压损

ζ

失的示意图以及不同叶尖间隙下的面平均总压损

失系数（ ），图 15（b）的右侧纵坐标 Δζ 表示面平均

总压损失系数相对于 0.23间隙的减小量。如图 15

所示，整体面平均总压损失系数随着叶尖间隙的

增大呈现出一个减小的趋势。当间隙较小时，受
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G=0.69 mm G=0.92 mm G=1.38 mm
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泄漏涡

马蹄涡
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图 13    基于 Q准则下的不同间隙叶尖附近区域涡核区域

Fig. 13    Vortex core regions near the blade tip region with different tip clearances based on the Q-criterion
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图 14    不同叶尖间隙下叶尖附近沿流向截面总压损失系数分布

Fig. 14    Total pressure loss coefficient distribution in streamwise sections near the blade tip with different tip clearances
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Fig. 15    Total pressure loss coefficient on the blade tip region with different tip clearances
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限的流动通道加剧了泄漏流与主流的相互作用，

促使泄漏涡结构更为集中且能量交换过程增强，

从而导致更高的流动损失。同时，小间隙下也更

容易形成局部低压区，进一步加剧泄漏效应。在

0.46、0.69、0.92 mm这 3种叶尖间隙下，面平均总

压损失系数较为接近，1.38 mm间隙下面平均总

压损失系数相对于 0.23 mm降低了 1.993%。

图 16（a）与图 16（b）分别给出了测量叶尖泄

漏量的示意图以及不同叶尖间隙下的泄漏表现。

式（5）给出了泄漏量的定义式。如图 16所示，整

体泄漏量随着叶尖间隙的增大而显著增大，0.46
mm叶尖间隙泄漏量相对于 0.23 mm增大了 97.7%，

但是，通过观察单位间隙高度下的泄漏量，可以

发现，单位间隙高度下的泄漏量随叶尖间隙的增

大而减小，随着叶尖间隙的增大，压力差可略微

减小，从而降低了流体泄漏的驱动力，导致单位

面积的泄漏量产生下降的趋势。

ṁ =
w
ρVnormaldA （5）

ρ Vnormal

A

其中 为流体的密度， 为图 12中 S1 表面的

法向速度， 为 S1 的截面积。

单位间隙高度下的泄漏量的定义如下：

C =
ṁ
G

（6）

ṁ其中 为泄漏量。

图 17（a）与图 17（b）分别给出了测量叶尖压

力侧和吸力侧压差的示意图及不同间隙下压差

的变化规律，分别取叶尖附近 0～5%L处的位置

分别计算两侧的面积平均压力，图 17（b）的纵坐

标左侧 Δp表示叶尖附近 0～5%L压力面和吸力

面压差，纵坐标右侧 Δp 表示相对于 0.23间隙的

面平均压差的减小量。如图 17所示，随着叶尖

间隙高度从 0.23 mm增大至 1.38 mm，叶尖区域

的压力差降幅达 6.36%，呈现“间隙越大、压差越
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图 16    不同叶尖间隙下叶尖区域泄漏量

Fig. 16    Leakage flow on the blade tip region with different tip clearances

 

(a) 叶尖附近压力侧和吸力侧压力定义
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Fig. 17    Pressure difference across the two sides near the blade tip with different tip clearances
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小”的规律。而压差是驱动叶尖泄漏流的根本

原因。随着压差的衰减，泄漏流的驱动力相应

减弱，这直接改变了泄漏流的流动特性与强度，

最终导致单位间隙宽度下的泄漏流量显著降低。

 3    结　论

本文针对超声速叶尖在不同叶尖间隙的流动

换热特性展开详细的数值模拟研究，获得了以下

主要结论：

1） 随着叶尖间隙增大，叶尖表面再附着线整

体向压力面移动。因前缘几何形状限制，叶尖分

为亚声速区和超声速区，随着叶尖间隙的增大，

亚、超声速区域的分界线明显向前缘移动，在

0.23 mm间隙下，超声速区域的高马赫数区面积

显著减少。另外压力面侧的逆压梯度导致边界层

分离，形成分离泡，进而引发激波。0.23 mm间隙

下流动附着性好，波系结构简单；而大间隙 0.69 mm
下分离泡尺寸增大，激波与膨胀波干涉效应增强，

流场复杂性加剧，尤其在间隙为 1.38 mm时，再附

着激波消失，流动稳定性下降。

2）  叶尖换热特性对间隙变化响应敏感。小

间隙下，强烈的流动分离造成了前缘低换热区域，

而较大间隙则有利于流体更稳定地贴合叶片表面，

形成面积更大的高换热区。整体上，随着叶尖间

隙的增大，面平均努塞尔数显著提升，1.38 mm间

隙下的面平均努塞尔数较 0.23 mm的增幅达到

9.9%。

3）  叶尖泄漏涡和马蹄涡的强度与尺度均随

间隙增大而增强，两者相互作用加剧。尽管大间

隙下泄漏涡尺度更大，但面平均总压损失系数却

随间隙增大呈下降趋势，1.38 mm间隙下的总压

损失较 0.23 mm间隙降低了 1.993%。这表明小

间隙下泄漏流的强约束与掺混集中是导致较高气

动损失的主要原因。

4） 叶尖间隙的增加明显提高了整体泄漏量，

但单位间隙高度下的泄漏量却呈现出下降趋势。

这表明在较大间隙条件下，虽然整体泄漏量增大，

但由于压力差略微减小，流体的泄漏驱动力减弱，

导致单位面积的泄漏量下降。
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