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摘要:为了掌握马赫数和肩壁尾切构型对涡轮转子叶尖气动和传热特性的影响,利用瞬态传热测

试技术在跨声速条件下开展了叶栅总压损失和叶尖传热系数的测量,并结合数值仿真揭示了上述

因素的影响机理。结果表明,随着出口马赫数(Ma=0.45,0.60,0.75)的增加,叶尖附近的叶尖泄

漏涡和上通道涡的强度和尺度逐渐增大,导致叶栅总压损失系数大幅增加。随着出口马赫数增大,
叶尖表面传热系数的分布趋势基本不变,但是由于泄漏流速度增大,导致叶尖表面传热系数显著增

大。在 Ma=0.75工况下,对比了吸力侧尾切和压力侧尾切两种构型与基准叶尖模型的气动与传

热特性。相比基准模型,吸力侧尾切构型和压力侧尾切构型均能降低叶尖区域的气动损失,降低幅

度分别为4.1%和4.2%。与基准模型相比,吸力侧尾切构型增大了切口附近的传热系数,但显著

降低了叶尖尾缘区域的传热系数;压力侧尾切构型则大幅增加了叶尖尾缘附近的传热系数。
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Abstract:ToinvestigatetheeffectsofMachnumberandtipcutbackconfigurationsonthe
aerodynamicandthermalcharacteristicsofturbinerotortips,transientheattransfermeasurementis
conductedundertransonicconditionstomeasurethetotalpressurelossandtipheattransfer
coefficientofthebladerow.Numericalsimulationsarealsoutilizedtorevealtheimpactmechanismsof
thesefactors.TheresultsshowthatwithincreasingexitMachnumbers(Ma=0.45,0.60,0.75),

thestrengthandscaleofthetipleakagevortexandupperpassagevortexnearthetipgradually
increase,leadingtoasignificantincreaseinthetotalpressurelosscoefficientofthebladerow.As
theexitMachnumberincreases,thedistributiontrendofthetipsurfaceheattransfercoefficientremains
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essentiallyunchanged,butduetotheincreaseinleakageflowvelocity,thetipsurfaceheattransfer
coefficientsignificantlyincreases.UndertheMa=0.75condition,theaerodynamicandheat
transfercharacteristicsofthesuctionsidecutbackandpressuresidecutbackconfigurationsare
comparedwiththebaselinebladetipmodel.Comparedtothebaselinemodel,boththesuction
sidecutbackandpressuresidecutbackconfigurationscanreducetheaerodynamiclossinthetip
regionby4.1% and4.2%,respectively.Comparedtothebaselinemodel,thesuctionside
cutbackconfigurationincreasestheheattransfercoefficientnearthecutbackbutsignificantly
reducestheheattransfercoefficientinthetiptrailingedgeregion;whilethepressuresidecutback
configurationsignificantlyincreasestheheattransfercoefficientnearthetiptrailingedge.
Keywords:turbinetip;tipcutback;heattransfercharacteristics;aerodynamicloss;Machnumber

  涡轮进口前温逐年升高导致高压涡轮转子叶尖

暴露在极高的热负荷下,需要高效的冷却保护[1]。
此外,旋转动叶和机匣之间的间隙会产生大尺度泄

漏流,并由此形成复杂的泄漏涡和凹腔涡系,使得叶

尖的流动组织和冷却防护极具挑战[2-3]。鉴于此,涡
轮转子叶尖的精细流动组织和冷却布局优化逐渐成

为了研究热点。
凹槽叶尖因其能够有效降低叶尖间隙泄漏量的

优势受到了广泛关注。Key和 Arts[4]研究证实了

凹槽叶尖相比平叶尖能够显著降低间隙泄漏流的速

度,进而降低叶尖泄漏损失。Li等[5]研究了凹槽深

度对凹槽叶尖泄漏量的影响。Azad等[6]基于瞬态

液晶测温技术研究发现,叶尖间隙增加会大幅提高

叶尖和凹槽表面的传热系数,相比于平叶尖,凹槽叶

尖可降低叶尖表面的传热强度。Kwak等[7]研究指

出,采用凹槽叶尖会显著降低叶尖以及机匣面的传

热系数。邹正平等[8]总结了涡轮转子凹槽叶尖泄漏

流与复杂凹腔涡系的演化特性及其对叶尖传热的影

响指出,叶尖精细流动控制技术是降低叶尖气动损

失的有效途径。
过去20年,众多学者通过叶尖构型的改进和优

化来降低叶尖气动损失。Du等[9]对多腔室凹槽叶

尖构型开展了数值研究,指出具有5个凹腔的叶尖

构型具有最低的传热强度。Lee等[10]实验研究了

阶梯状凹槽叶尖的泄漏损失特性,发现压力侧肩壁

高、吸力侧肩壁低的叶尖比压力侧肩壁低、吸力侧肩

壁高的叶尖具有更小的泄漏损失。Coull等[11]研究

了叶尖小翼的影响,指出吸力侧小翼结构显著降低

了泄漏量并削弱了二次流与泄漏流之间的交互作

用。Maral等[12]提出了非均匀深度的凹槽叶尖构

型方法,并结合遗传算法获得了典型的优化方案。

Zou等[13]研究了压力侧肩壁倾斜对叶尖涡系结构

和损失机制的影响。Kim等[14]研究指出,压力侧肩

壁倾斜内推的结构在气动和传热方面都能带来收

益。许承天等[15]研究了压力侧肩壁向外倾斜对叶

尖泄漏损失的影响,指出两侧均倾斜的肩壁可以获

得最低的总压损失。姜世杰等[16]研究了单侧和双

侧小翼结构对叶尖气动与传热特性的影响。陈绍文

等[17]研究了转子叶尖压力面倾斜小翼构型对涡轮

级气动性能的影响。
与肩壁倾斜和叶尖小翼等叶尖构型相比,肩壁尾

切构型因其不会引入额外质量的优势成为了一种有

潜力的叶尖构型。Lu等[18]试验测量了肩壁尾切形

式对叶尖气膜冷却效率的影响表明,吸力侧局部尾切

能够为叶尖尾缘处提供更好的冷却覆盖。Wang
等[19]研究了间隙和凹槽深度对压力侧尾切叶尖构

型的传热特性的影响。Mhetras等[20]考察了肩壁

尾切对叶尖冷却特性的影响,发现去除靠近尾缘的

压力侧肩壁有助于引导凹槽内积聚的冷气去冷却叶

尖尾缘。Chen等[21]对包含肩壁尾切和肩壁造型在

内的3种凹槽叶尖构型的泄漏损失特性进行了试验

研究。
综上所述,随着涡轮转子气动与热负荷的不断

增加,基于精细流动组织的叶尖构型改进和优化成

为当前的研究热点,其中肩壁尾切构型具有不需要

增加额外结构、质量的优势逐渐受到关注。然而,现
有的研究主要关注肩壁尾切在提升叶尖冷却效果方

面的优势,而肩壁尾切对叶尖传热和气动损失的影

响还有待进一步研究。此外,在跨音速条件下开展

叶尖气热特性试验的研究工作相对较少,特别是缺

乏基于高精度瞬态传热测试技术的叶尖传热特性精

细测量。因此,本文利用瞬态传热测试技术,在跨声

速条件下,研究了马赫数和不同肩壁尾切构型对叶

尖气动和传热特性的影响,并结合数值仿真揭示了
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潜在的流动传热机理,以期为高可靠性、低损失的涡

轮转子叶尖设计提供参考。

1 试验与数值方法

1.1 试验系统及方法

如图1所示,跨声速涡轮叶尖平面叶栅试验段

由7个叶片和6个通道组成,能够确保较好的流场

周期性。为了实现进口攻角的精确、快速调整,设计

了一个可旋转机械装置来旋转试验件。本文在攻角

7.5°的情况下研究了出口马赫数和不同肩壁构型的

影响。受制于试验条件,该试验并未考虑叶片和机

匣之间的相对运动。机匣相对运动对于叶尖的换热

系数和气动损失绝对值存在一定影响,尤其是在小

间隙条件下。本文研究的叶尖间隙属于常规间隙,
在机匣静止条件下获得的试验结果对于不同叶尖构

型方案的选型对比和揭示叶尖流动换热特性仍具有

参考价值。采用配置了自动位移机构的总压测量系

统,扫描涡轮叶栅出口截面的总压场。本文所有总

压测量均采用压力扫描仪 NetScanner9216(TE
Connectivity),其测量范围为68.9kPa,准确度为

±0.05%。本次气动试验中,采用95%置信水平评

估总压测量的不确定度[22]。针对基准模型的重复

性测试表明,出口总压和出口总压损失系数的不确

定度分别为±0.82%和±2.62%。

图1 可变攻角测试系统

Fig.1Variableincidencetestsection

图2给出了叶尖传热测量的示意图。根据一维

半无限大假设原理,结合牛顿冷却定律和固体导热

方程开展叶尖传热系数的瞬态测试。在试验过程

中,主流来流质量流量为4.5kg/s。通过主流加热

器,采用阶跃加热方法将主流进口温度迅速提升至

适当水平。在试验叶片前缘附近测量位置处,其温

升仍近似为阶跃变化。采用采样频率为60Hz、空
间分辨率为800×600像素的 TelopsM80hd红外

摄像机捕捉叶尖表面的温度变化历史。

图2 叶尖传热测量示意图

Fig.2Schematicoftipheattransfertestsection

图3给出了瞬态传热测试中的参数变化曲线。
如图3(a)所示,p0,in为叶栅进口总压,T0,in为叶栅进

口总温,达到稳态后的2s内的温度变化用于计算传

热系数。为验证一维半无限假设的有效性,图3(b)
展示了在叶尖表面一点的归一化热流密度和温度变

化历史。

(a)进口条件变化

(b)热流和温度变化曲线

图3 瞬态传热测量方法

Fig.3Transientheattransfermeasurementmethods

根据牛顿冷却定律,温度阶跃增加期间,表面热

流密度和壁面温度之间应呈线性关系。图3(b)中
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显示的线性曲线的斜率是局部传热系数,横轴截距

是绝热壁面温度。在95%置信水平下,线性回归的

相对不确定性为2.5%。传热系数的平均不确定度

为9.6%,与大多数基于高速平面叶栅的叶尖传热测

量研究中报告的结果相似。有关瞬态热量测量和数

据处理的更多信息详见参考文献[23-26]。

1.2 数值方法及验证

图4展示了基准凹槽叶尖和不同肩壁尾切叶尖

的几何形状。试验中采用的叶型来自于某高压涡轮

转子近叶尖处的叶型剖面,叶高为70mm,叶尖间隙

高度为叶高的1.13%,凹槽深度约为叶尖间隙的

2.4倍。与基准叶尖相比,肩壁尾切叶尖在78%轴向

弦长 (L/Cx =0.78)以后区域将吸力侧/压力侧凹

槽的肩壁去除,得到的吸力侧尾切构型和压力侧尾

切构型如图4(b)和图4(c)所示。

(a)基准叶尖 (b)吸力侧尾切 (c)压力侧尾切

图4 叶尖几何形状对比

Fig.4Geometrycomparisonofbladetip

图5展示了由ANSYSMeshing软件生成的非结

构化网格。为了提高叶尖区域的仿真精度,在流动和

传热梯度大的区域进行了局部网格细化。第1层网

格高度设置为0.001mm,保证壁面无量纲距离y+保

持在1以下。为了对边界层流动准确捕捉,壁面附近

设置了25层三棱柱边界层。通过计算,观察到壁面

平均y+约为1,局部区域的最大值仍保持在2以下。

图5 试验叶片非结构化网格

Fig.5Unstructuredmeshoftestblade

采用 ANSYSCFX19.2开展叶尖气动和传热

特性仿真分析。在进行数值仿真之前,建立了一个

较长的方形管道,在其进口设置与实验条件一致的

均匀入口总压。提取与试验获得的边界层厚度相匹

配的截面上的总压分布作为数值仿真模型的入口边

界。图6给出了总压边界层分布实验值与仿真值的

对比,发现测量结果与仿真结果吻合良好,均较好地

捕捉了进口总压边界层的分布规律。在 Ma=0.75
时,进口总压为153kPa,进口总温给定为340K,计
算域出口给定静压101kPa。在研究不同出口马赫

数影响时,需要改变进口的总压分布。在计算域两

侧设置了平移周期边界,构建了单通道计算域。

图6 主流进口边界层分布

Fig.6 Mainstreaminletboundarylayer

考虑到所研究的马赫数较高,气动加热效应无

法忽略,用主流进口温度作为对流传热计算的驱动

温度会带来较大误差。因此,采用两次计算的方式

来求解叶尖的传热系数。第一次计算中,将叶尖表

面设置为绝热条件以求解叶尖表面的恢复温度Tr。
在第二次计算中,将叶尖表面设置为恒定壁温Tw,
计算得到叶尖表面的热流密度qw。对流换热系数的

表达式如下

h= qw
Tr-Tw

(1)

  图7展示了试验和数值得到的叶尖表面换热系

数的对比。可见,两个湍流模型都捕捉到了叶尖表

面的传热分布趋势,并识别出了局部的高换热区。
整体而言,试验得到的凹槽前部的高换热区更为扩

散,而仿真得到的高换热区更为集中,这与试验中叶

尖材料的固体导热有关系。与标准k-ω 湍流模型相

比,SSTk-ω湍流模型更准确地捕捉了肩壁表面上的

换热分布,前者明显高估了该区域的换热水平。值得

注意的是,SSTk-ω湍流模型对压力侧肩壁和尾缘处

29
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肩壁上的换热系数预测与试验结果吻合良好。综合

考虑,本文采用SSTk-ω湍流模型开展数值研究。

(a)试验结果

(b)标准k-ω 试模型

  
(c)SST湍流模型

图7 叶尖表面换热系数h对比

Fig.7Comparisonofhbetweensimulationandexperiment

2 结果与讨论

2.1 马赫数的影响

从图8给出了试验测量得到的不同马赫数下涡

轮叶栅出口处的总压损失系数。总压损失系数ξp,t

的定义如下

ξp,t =p*
in -p*

local

p*
in

(2)

式中:p*
in代表进口总压;p*

local代表当地总压。
从图8中可以清晰看到,叶尖泄漏涡(TLV)、

上通道涡(UPV)和尾迹产生的高损失区域。其中,
由TLV引起的高损失区域分布在90%叶高及以

上。由于被TLV抑制,UPV的尺度相对较小。随

着出口马赫数的增加,与TLV和UPV相关的高损

失区域的范围逐渐扩大,损失强度也有所增加。

(a)Ma=0.45

(b)Ma=0.60

(c)Ma=0.75
图8 总压损失系数试验测量云图对比

Fig.8Comparisonofmeasuredξp,tcontours

图9显示了50%和95%叶高位置截面的等熵

马赫数分布,其中x为轴向位置。发现试验叶片的

负荷分布整体呈现前加载特征。随着出口马赫数增

大,不同叶高区域的叶片表面等熵马赫数(负荷)逐
渐增大。相比压力面,吸力面的等熵马赫数增大的

趋势更为显著。相比中叶展区域,叶尖区域(泄漏叶

高区域)的中前部负荷有所减小。受泄漏涡影响,

70%轴向弦长附近的局部负荷有所增大。

(a)50%叶高

(b)95%叶高

图9 叶片表面等熵马赫数仿真结果

Fig.9CalculatedisentropicMaalongbladesurface

图10显示了流向截面上的涡量分布和涡核位

置。图10(a)给出了基于Ω判别方法显示的涡流位

置,具体定义参考文献[27]。图10(b)~(d)为采用流

向涡量对比了不同马赫数下的涡强度。由于存在周
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向压差和叶尖间隙,叶尖泄漏涡非常显著。受到

TLV的卷吸,马蹄涡吸力侧分支逐渐消失。马蹄涡

压力侧分支逐渐发展成上通道涡,位于TLV的下方。
在通道涡往出口发展过程中受到泄漏涡的抑制,UPV
的强度逐渐减弱。这解释了图8中与泄漏涡相关的

损失较强,而与上通道涡相关的损失不明显的原因。
此外,在UPV上方区域还形成了一个通道涡诱导形

成的壁面涡结构 (WVipv)。随着出口马赫数的增大,
泄漏涡、上通道涡的强度和尺度逐渐变大。这主要是

由于马赫数增大导致叶栅的载荷与压差增大,使得叶

尖泄漏流和横向二次流增强。

(a)Ma=0.45
 

(b)Ma=0.45

(c)Ma=0.60
 

(d)Ma=0.75
图10 叶尖区域旋涡结构仿真结果

Fig.10Calculatedvortexstructurearoundtip

图11给出了不同马赫数下叶栅出口的面积平均

总压损失系数􀭰ξp,t 的对比。从中可以看到,出口马赫

数对总压损失系数的影响非常显著,由于流速增大、
负荷增强,叶栅的型面损失、尾迹损失、叶尖泄漏涡损

失和端区二次流损失都会增大。随着马赫数增大,总
压损失系数呈现线性增大的趋势。相比于0.60马赫

数,0.75马赫数时叶栅总压损失系数增大37.4%,
0.45马赫数时叶栅总压损失系数减小37.3%。

图11 面积平均总压损失系数的试验和仿真对比

Fig.11 Measuredandcalculatedarea-averaged􀭰ξp,t

图12描述了在不同马赫数下叶尖表面的换热

系数分布。在叶尖表面可以观察到多个高换热区

域,分别是肩壁前缘处(区域A)、凹槽前部靠近吸力

侧(区域B)和肩壁尾缘处(区域C)。区域A 的高换

热系数主要是由于进口主流的冲击和加速。区域B
的高换热系数与前缘凹腔涡(LECV)密切相关,

LECV是主流通过近前缘肩壁分离后再附于凹槽底

部而形成的。此外,区域C 由于叶尖泄漏流快速扫

掠肩壁尾缘处而形成了高换热区。整体而言,随着

马赫数增大,叶尖泄漏流速度增大,导致叶尖表面的

换热系数整体增大。

(a)Ma=0.45

(b)Ma=0.60
 

(c)Ma=0.75

图12 叶尖表面换热系数的仿真结果对比

Fig.12Comparisonofcalculatedhcontours

图13 横向平均换热系数仿真结果

Fig.13Calculatedlaterally-averagedhdistribution

图13给出了横向平均换热系数h'沿轴向的分

布。总体来看,靠近前缘和尾缘区域的叶尖平均换

热系数较高,相对更容易受到热烧蚀。随着叶栅出

口马赫数增大,不同区域的横向平均换热系数逐渐

增大,且几乎呈线性增大。这主要是由于,马赫数增

大会导致叶尖负荷增大、泄漏流流速增大,从而增大

表面对流换热强度。当出口马赫数从0.45增大到

0.75时,前缘附近的叶尖横向平均换热系数相对增
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大37.2%,尾缘附近的叶尖横向平均换热系数相对

增大41.8%。

2.2 不同肩壁尾切构型的影响

在出口马赫数 Ma=0.75工况下,进一步研究

了不同肩壁构型的影响。图14对比了不同叶尖构

型下涡轮出口总压损失系数,图中清晰地展示了

TLV、UPV和尾迹造成的高损失区域。与基准叶

尖相比,吸力侧尾切模型[28]有效地减小了TLV所

致的高损失区域在切向和展向的范围和尺度。相比

之下,压力侧尾切构型对高损失区的影响较小,主要

减小了TLV所致的高损失区域的范围。

(a)吸力侧尾切

(b)无尾切

(c)压力侧尾切

图14 总压损失系数试验测量云图对比

Fig.14Comparisonofmeasuredξp,tcontours

图15给出了不同叶尖构型在叶尖附近的三维

流线。值得注意的是,将流过尾切区域的流线用红

色进行了标记。可以看见,泄漏流从叶尖前缘间隙

进入凹槽,出现流动分离和再附,在凹槽中前部形成

了凹腔涡。凹槽内的低能流体呈螺旋形向下游迁

移,最终从靠近尾缘的吸力侧肩壁处汇入主流。对

于吸力侧尾切模型,凹槽内流体从肩壁缺口处直接

冲击主流通道内的TLV并将其耗散,有效阻止了

TLV的发展与壮大。对于压力侧尾切模型,压力侧

主流会通过压力侧肩壁缺口向吸力侧运动,由于吸

力侧肩壁的阻挡,在缺口区域形成了回流涡,同时还

会与流过此处的凹槽内低能流体发生掺混。

(a)吸力侧尾切 (b)无尾切 (c)压力侧尾切

图15 叶尖附近的三维流线仿真结果

Fig.15Calculated3Dstreamlinesnearthetip

图16给出了不同叶尖构型沿叶高 H 横向平均

的总压损失系数ξ'p,t。图17给出了不同叶尖构型的

面积平均总压损失系数。

图16 横向平均总压损失系数沿叶高分布试验结果

Fig.16Distributionofmeasuredξ'p,talongspan

图17 面积平均总压损失系数试验和仿真结果

Fig.17 Measuredandcalculatedarea-averaged􀭰ξp,t

由图16可见,叶尖构型主要影响65%叶高以

上区域的气动损失。与基准叶尖相比,吸力侧尾切

构型主要降低了85%叶高以上区域的横向平均
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ξp,t,特别是95% ~0.98% 叶高范围内的损失降低

显著。然而,在65% ~80% 叶高范围内,吸力侧尾

切构型则略微增大了横向平均ξ'p,t。由于本文关注叶

尖泄漏区域损失的同时为了节约总压场扫描时间,
因此在叶尖泄漏区域的测点布置更加密集一些,在
中叶展区域的测量布点相对稀疏,推测其可能是造

成此处误差的原因。相比之下,压力侧尾切构型有效

降低了80% 叶高以上区域的横向平均ξ'p,t,但是降

低的幅度有限。如图17所示,相对于基准模型,吸力

侧尾切构型可将面积平均􀭰ξp,t 降低4.1%,而压力侧

尾切构型可将面积平均􀭰ξp,t 降低4.2%。
图18对比了不同叶尖构型的表面换热系数分

布情况。从中可以看到,不同叶尖构型时,高传热区

A 和B 的形状和范围变化很小。相对于基准模型,
吸力侧尾切构型完全消除了基准模型在尾缘处的高

传热区C,这对于提升尾缘处的热防护是有利的。
但是,在靠近尾切点处额外引入了一个高传热区E,
这是由于局部的流动加速导致的。不同的是,压力

侧尾切构型明显强化了叶尖尾缘处的传热强度,形
成了一个明显的高传热区D,这在试验和数值结果

中都非常明显。

(a)吸力侧尾切

(b)无尾切

(c)压力侧尾切

图18 叶尖表面换热系数试验和仿真结果对比

Fig.18Comparisonofmeasuredandcalculatedhcontours

图19给出了横向平均换热系数沿轴向的分布。
总体来看,叶尖不同尾切构型并未改变整体的传热

分布趋势。不同叶尖尾切构型主要影响50%轴向

弦长以后区域的换热系数,对中前部传热的影响相

对较小。在5%~70%轴向弦长区域,压力侧尾切

模型略微降低了当地传热强度;在80%轴向弦长以

后区域,压力侧尾切模型显著增大了当地传热强度。
吸力侧尾切模型对5%~50%轴向弦长区域的传热

水平影响较小,但是显著增强了50%~80%轴向弦

长区域内的传热强度。值得注意的是,吸力侧尾切

模型显著降低了85%轴向弦长区域以后的传热强

度。量化而言,相比于基准模型(无尾切),压力侧尾

切模型将叶尖尾缘区域的横向平均换热系数增大了

28.8%,而吸力侧尾切模型将叶尖尾缘区域的横向

平均换热系数降低了35.5%。

图19 横向平均换热系数仿真结果

Fig.19Calculatedlaterally-averagedhdistribution

3 结 论

本文利用瞬态传热测试技术,在跨声速条件下

研究了进口马赫数和肩壁尾切构型对涡轮转子叶尖

气动与传热特性的影响,并结合数值仿真进行流动

传热机理分析,获得的主要结论如下。
(1)随着马赫数增大,由于负荷与流速增加,叶

尖附近的TLV和UPV强度和尺度增大,叶栅总压

损失逐渐增大。
(2)随着马赫数增大,叶尖表面换热系数的分布

趋势基本不变,但由于泄漏流速度增大,叶尖不同区

域的对流换热均得到了强化。
(3)由于吸力侧肩壁尾切结构疏导凹槽泄漏流

与泄漏涡对冲,减弱了叶尖泄漏涡的强度,因此有效

降低了叶尖区域的总压损失。相比于基准叶尖,两
种肩壁尾切构型均能降低叶栅出口的平均总压损失

系数,降低幅度分别为4.1%和4.2%。
(4)相比于基准模型,两种尾切模型对叶尖中前

部的换热系数影响较小。吸力侧尾切模型增大了切

口附近的换热系数,但是显著降低了叶尖尾缘区域

的换热系数。压力侧尾切模型显著增加了叶尖尾缘

区域的换热系数。
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