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涡轮转子叶片叶冠修形对涡轮气动
性能的影响分析
单熠君*，曾飞，李维

中国航发湖南动力机械研究所，湖南 株洲 412002

摘 要：以某型涡桨发动机某级动力涡轮为研究对象，采用实际叶冠结构进行三维数值计算模拟动叶叶冠处的流动，并对叶

冠修形对动力涡轮气动性能的影响进行了研究。研究发现叶冠修形对动力涡轮气动效率的影响在0.2%以下，且小面积的

前缘修形有利于抑制进口腔内叶冠表面的分离，大面积的前缘修形则使得进口腔内涡强度增强且向下游移动，而后缘修形

使得叶冠出口堵塞及回流情况恶化，直接导致了涡轮效率损失的增加;在不同蓖齿间隙或不同气动载荷的条件下的涡轮气

动效率随修形面积的变化规律是相似的。

关键词：动力涡轮；叶冠；修形；气动性能

中图分类号：V231.3 文献标识码：A DOI：10.19452/j.issn1007-5453.2019.30.005

航空发动机动力涡轮中燃气的流动具有马赫数低、雷

诺数低、负荷高、进口气动热力边界复杂等特点，呈现强三

维性。为了增加叶片刚度、抑制叶尖泄漏，动力涡轮叶片通

常采用带冠形式。

叶冠的封严功能决定了该区域的几何结构十分复杂，

这增加了对其内部流动进行试验测量和数值模拟的难度。

Gier[1]、Pfau[2]、Porreca[3]与 Nirmalan[4]等研究了泄漏流动对

主流以及涡轮气动性能的影响。

在实际工程应用中，为了评估带冠涡轮的性能，往往采

用源项法模拟叶冠区域内的流动，以达到兼顾计算精度和

效率的目的。Witting[5]、Martin[6]与Vermes[7]等研究了叶冠

泄漏的一维数学模型，Rosic和Denton等[8]将源项法模拟叶

冠流动应用于三级带冠涡轮的数值模拟研究中。工程实践

证明将一维数学模型与主流三维模拟耦合进行计算的源项

法是一种工程上简单可行的方法，已被广泛使用。但鉴于

叶冠处的实际流动十分复杂，源项法无法准确模拟叶冠处

的所有三维流动现象，故本文采用叶冠实际几何结构进行

叶冠流动的全三维数值模拟。

实践表明，对叶冠进行合理的修形，既可以保证涡轮外

环周向刚度，又可以有效减小叶冠质量、降低动叶应力水

平，从而提高涡轮寿命。但修形对于涡轮气动性能的影响

还未知，本文重点研究了叶冠前、后缘修形对涡轮气动性能

的影响。

1 研究对象
本文以某型涡桨发动机第二级动力涡轮为研究对象，

如图 1所示，分别对该级涡轮动叶叶冠进行前缘、后缘修

形。根据经验，修形时在叶冠靠近叶片吸、压力面两侧均去

除材料。其中前缘修形面积占叶冠面积的 6%、12% 与

18%，后缘修形面积占叶冠面积的6%、9.4%，具体修形方案

如图2所示。

2 数值计算方法
本文数值模拟采用CFX求解定常雷诺平均N-S方程，

并选用带有自动壁面处理功能的二方程湍流模型（k-ε模

型）。数值方法采用时间追赶的有限体积法，空间离散采用

二阶迎风格式，时间离散应用二阶后插欧拉格式，使用多重

网格技术加速收敛。
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计算时考虑了涡轮冷却、封严泄漏等二股气流以及叶

身、端壁、轮毂等壁面粗糙度的影响，并对其他的影响因素

也进行了相应修正。进口给定总温总压分布；出口给定平

均静压，并假定固体壁面无滑移。

本文中的计算均采用结构化网格，网格第一层高度与

网格质量满足湍流模型的要求。涡轮导向器的网格采用

TurboGrid软件划分；动叶流道和叶冠容腔网格使用 ICEM

CFD软件进行手动分块并生成，如图 3所示。经过网格无

关性研究验证，当叶冠区域内网格节点数大于1000000时，

通过叶冠区域的流量达到稳定。

3 叶冠区域流动特点
叶冠容腔内的主要流动情形主要可以归纳如下：由于

叶冠区域内封严篦齿的作用，泄漏流以射流形式穿过篦齿

间隙，流经每一道篦齿后燃气静压均出现台阶式下降，同时

在容腔内还存在不同尺度的复杂涡系。而叶冠区域内最重

要的流动现象是泄漏流在叶冠出口处的堵塞以及主流在该

处的回流入侵。在实际流动过程中，由于动叶流道内沿周

向压力梯度的影响，泄漏流在叶冠出口近压力面侧发生堵

塞，同时流道内的主流由该处回流进入叶冠容腔并与叶冠

内燃气发生掺混，如图4所示。

图5显示的则是由于叶冠区域缺少叶片对气流的转折

作用，叶冠出口气流相对主流出现欠转，速度矢量的差异使

得泄漏流与主流在主流流道内也发生掺混。

图1 某型涡桨发动机第二级动力涡轮

Fig.1 2nd stage of LPT of a certain

tur boprop engine

图4 叶冠出口堵塞及主流入侵

Fig.4 Chock and mainstream invasion at the exit

of shrouded tip region

（a）未修形 （b）前缘修形6% （c）前缘修形12%

（d）前缘修形18% （e）后缘修形6% （f）后缘修形9.4%

图2 叶冠修形方案

Fig.2 Schemes of shrouded tip shaping

图3 网格划分

Fig.3 Meshing
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上述叶冠容腔内外的掺混作用，使得动叶出口近上端

壁存在一个周期性周向不均匀的高总压损失区，如图 6所

示，该区域挤压了通道涡并对下游流动产生影响。

4 叶冠修形对涡轮气动性能的影响

在保持叶冠容腔形状不变、篦齿相对间隙δ=0.4%的前

提下，研究叶冠前、后缘进行修形对涡轮气动的影响。

4.1 性能分析

图7分别为叶冠修形对泄漏流量、回流流量、堵塞面积

和涡轮级等熵效率的影响。

随着前缘修形面积的增加，叶冠泄漏流量基本不变，对

叶冠出口的堵塞及回流影响也十分有限，甚至略有改善；而

后缘修形不仅使得泄漏流量急剧增加，叶冠出口的堵塞及

回流情况也明显恶化。

由图7可知，叶冠修形对涡轮效率的影响在0.2%以内，

其中较小面积的前缘修形对效率的影响十分有限，当前缘

图5 0.95叶高处叶片尾缘附近速度分布

Fig.5 Velocity profile at 0.95 span near the trailing edge

（b） 有叶冠泄漏（a） 无叶冠泄漏

（a） 无叶冠泄漏 （b） 有叶冠泄漏

图6 动叶出口总压损失系数

Fig.6 Total pressure loss coefficient profile at rotor exit

图7 叶冠修形的影响

Fig.7 Influence of shrouded tip shaping
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Fig.7 Influence of shrouded tip shaping
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修形面积增加到一定程度之后，效率才开始下降；而效率对

后缘修形却十分敏感，当后缘修形面积增大到一定程度后

效率趋于稳定，不再继续下降。

4.2 流场分析

由图 8可知，前后缘修形仅相互独立地影响距离其最

近的容腔内的流动，其中后缘修形使得主流的入侵区域更

加深入叶冠的出口腔内，造成了更大的掺混损失。而前缘

修形的影响更取决于修形面积，叶冠表面极限流线表明小

面积的前缘修形可以抑制流体在前缘附近产生的分离，使

得大部分流体紧贴叶冠上表面流动，减小流动损失。图 9

显示小面积的前缘修形能够显著降低叶冠表面切应力。图

10则反映出大面积的前缘修形使得进口腔内压力重新分

布，涡系向下游移动并且增强，甚至会对叶片尖部前缘的主

流流动产生影响。

综上，小面积的前缘修形减弱了叶冠进口腔内叶冠上

表面的分离，一定程度上抵消泄漏流量增大所带来的效率

损失，但大面积的前缘修形则显著增加进口腔内涡的强度，

并使得涡向下游流动，甚至影响主流。而后缘修形则直接

导致叶冠出口堵塞与主流回流情况恶化，使得涡轮气动效

率降低。

4.3 其他因素的影响分析

图 11 显示了不同篦齿间隙下叶冠修形对效率的影

响，叶冠篦齿相对间隙每减小 0.08%，泄漏流量减小约

20%，这使得级等熵效率升高约 0.15%。而在不同篦齿间

隙下，等熵效率随前、后缘修形面积变化的规律是相似

的。而图 12 则通过改变涡轮膨胀比（δ=0.4%）发现在不

同气动载荷条件下叶冠修形对涡轮效率的影响规律也是

图8 叶冠区域马赫数分布

Fig.8 Mach number profile in the shrouded tip region

（a） 未修形

（b） 前缘修形6% （c） 后缘修形6%

（a） 未修形 （b） 前缘修形6% （c） 后缘修形6%

图9 叶冠上表面切应力

Fig.9 Shear stress profile on the upper surface of shrouded tip

（a） 未修形 （b） 前缘修形6%

（c） 前缘修形12% （c） 前缘修形18%

图10 前缘修形面积对进口腔内流动的影响

Fig.10 The influences of the area of leading shaping of

shrouded tip on the flow in the entrance cavity

图11 不同篦齿间隙条件下冠修形对效率的影响

Fig.11 The influences of shrouded tip shaping on

the efficiency under different tip clearance
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相似的。

本文还研究了叶冠篦齿角度、叶冠容腔径向高度、叶冠

容腔进出口轴向尺寸、叶冠出口设置导流板等影响因素（见

图 13）对叶冠流动及涡轮气动性能的影响，具体影响见表

1，可见表中各因素对涡轮气动性能的影响十分有限，对效

率的影响低于0.1%。

5 结论

通过分析，可以得出以下结论：

（1）叶冠流动的重要特征是泄漏流在叶冠出口的堵塞

和主流的回流入侵。这不仅造成较大的损失，同时也改变

叶冠出口近上端壁的流动状态。

（2）本文中叶冠前后缘几何修形对气动效率的影响水

平在0.2%。

（3）本文中小面积的前缘修形几乎未改变泄漏流量，

但改善了叶冠进口腔内的流动，因此较小面积的前缘修

形对效率影响并不大。大面积的前缘修形则使得进口腔

内流动情况恶化，甚至对主流产生影响，损失增加。后

缘修形则使得出口腔内主流入侵更加深入，效率下降

明显。

（4）在不同叶冠篦齿间隙及气动载荷下，气动效率随修

形面积变化的规律相似的。本文提及的其他因素对叶冠流

动及涡轮气动的影响有限。
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表1 其他因素对涡轮气动性能的影响

Table 1 The influences of other factors on the aerodynamic

performance of turbine

影响因素

叶冠篦齿
角度

叶冠容腔
径向高度

叶冠容腔进、
出口轴向尺寸

叶冠出口
设置导流板

对涡轮气动性能的影响

对泄漏流量的影响在5%左右，对涡轮效率的影响在0.03%以内

小范围的改变对泄漏流量及涡轮效率无明显影响

对泄漏流量几乎无影响，但减小叶冠出口轴向尺寸可以有效

削弱该处的主流入侵。该因素对涡轮效率的影响低于0.05%

叶冠出口设置导流板可降低泄漏流量、减小总压损失，提高

效率低于0.1%

（a）篦齿角度 （b）叶冠容腔径向高度

（c）叶冠容腔进出口轴向尺寸 （d）叶冠出口设置导流板

图13 其他影响因素

Fig.13 Other factors
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Analysis of the Effect of Shapes of Shrouded Blade Tip on Turbine Aerodynamic
Performance
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Abstract: Aimed at a LPT stage of a certain turboprop engine model, after doing a three-dimensional calculation

using actual blade tip geometry to simulate the shrouded blade tip section and the influence of shrouded blade tip

shaping on turbine performance, a conclusion was drawn that the effect of different shapes of shrouded blade tip on

turbine aerodynamic efficiency is below 0.2%. The research indicated that a small removal of area on the leading

edge of a shrouded blade tip may suppress the separation in the inlet cavity while a huge removal here may

strengthen the vortex and push it downstream. However, a removal on the trailing edge may enhance the blocking

and reversing at the exit witch may increase the aerodynamic losses directly. And this rule is similar when labyrinth

clearance or aerodynamic loading changes.
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