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叶尖小翼控制压气机间隙流动的研究进展 *
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（大连海事大学 轮机工程学院，辽宁 大连 116026）

摘 要：综述了叶尖小翼控制压气机叶顶间隙泄漏流动的研究进展。首先介绍了叶顶泄漏流动对压

气机气动性能的影响，接着回顾了叶尖小翼技术在涡轮中的研究概况，之后详细介绍了大连海事大学船

舶动力工程研究所在压气机叶尖小翼技术方面开展的一系列研究工作，分别讨论了叶尖小翼对压气机矩

形叶栅、亚声速压气机转子和跨声速压机转子气动性能的影响及其作用机制。最后给出了压气机叶尖小

翼技术未来的发展方向和研究前景。
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Research Progress of Compressor Tip Leakage Flow
Control Using Blade Tip Winglet

ZHONG Jing-jun，HAN Shao-bing
（Marine Engineering College，Dalian Maritime University，Dalian 116026，China）

Abstract：Review on research progress of compressor tip leakage flow control using blade tip winglet was
presented. The effects of tip leakage flow on the aerodynamic performance of compressor were described firstly.
After then，review on the research of blade tip winglet in turbine was presented. A series of research works of com⁃
pressor blade tip winglet carried out by Institute of Ship Power Engineering of Dalian Maritime University were in⁃
troduced. Furthermore，the effects of blade tip winglet on the aerodynamic performances of compressor cascade，
subsonic compressor rotor and transonic compressor rotor were briefly summarized. The research prospect of com⁃
pressor blade tip winglet was also presented.
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1 引 言

航空发动机具有各类高新技术集成的特征，其

技术已成为衡量一个国家科技水平和综合国力的重

要标志。压气机作为航空发动机的三大部件之一，

其性能优劣对整机性能影响巨大。世界各国都把对

压气机的优化设计作为改进发动机整机性能的重要

途径。研制高负荷风扇 /压气机已经成为风扇 /压气

机的发展方向，然而追求更高的级压比往往与压气

机的高效率和高稳定工作裕度之间存在着一定矛

盾，高负荷、低展弦比的发展趋势使得压气机叶栅内

部流动三维效应增强，造成流动损失的增加，同时

压气机级负荷越高对其稳定工作条件的要求也更加

苛刻。

在压气机中，叶片和机匣或轮毂间径向间隙的

存在会造成叶尖泄漏流动。自 20世纪 50年代以来，

叶尖间隙泄漏流动一直是压气机气动热力学领域关

注的焦点。叶尖泄漏带来的泄漏损失和堵塞效应，
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不仅会降低压气机的效率，而且会影响压气机的压

升能力和稳定工作范围［1］。Wisler［2］，Smith［3］，Bagh⁃
dadi［4］分别总结归纳了叶顶间隙尺寸对压气机效率、

压升性能和稳定工作裕度影响的实验数据，如图 1～
3所示。

随着对压气机叶尖间隙流动研究的不断深入，

研究人员陆续提出了压气机机匣处理、叶顶喷气、叶

尖等离子激励、弯 /掠动叶、动叶尖几何修型等措施来

有效调控压气机叶尖泄漏流动。作为叶轮机叶片几

何修型的一种，叶尖小翼技术在叶轮机械领域也逐

渐引起关注。

Fig. 1 Effects of tip clearance on compressor efficiency[2]

2 “叶尖小翼”概念的引出及其特点

所谓叶尖小翼技术，是指在叶片靠近径向间隙

处的叶尖处设置小翼片，小翼片沿周向方向向叶片

流道内延伸，类似于局部围带。该小翼可单独设置

在叶片压力面侧或吸力面侧，也可在叶片两侧同时

布置。

在叶轮机中，叶尖处压力面侧流体会通过叶顶

间隙泄漏到吸力面侧，进而导致泄漏流与主流发生

掺混，带来泄漏损失。叶尖小翼技术的主要特点是

叶尖小翼能有效调控叶尖泄漏流动及其与端壁二次

流的相互作用，进而影响叶轮机的气动性能。

3 叶尖小翼技术在涡轮中的研究现状

涡轮叶尖小翼的研究已有近三十年的历史。

Booth等［5，6］最先测量了带不同几何形状小翼的涡轮

叶栅，并开展了涡轮级试验测试，发现叶尖小翼可以

使涡轮级效率提高 0.6%～1.05%。之后，Yaras和 Sjo⁃
lander［7］开展了带不同安装方式叶尖小翼的涡轮直列

叶栅实验研究工作，发现当小翼同时布置在叶片吸

力面和压力面时，叶栅损失系数最低。当采用单侧

小翼时，吸力面小翼作用效果优于压力面小翼。Har⁃
vey和 Ramsden［8］数值研究了叶尖小翼结合叶顶凹槽

对涡轮级效率的影响，发现在 2%相对叶顶间隙时，

涡轮效率可提高 1.2%～1.8%。Dey和 Camci［9］实验研

究了带不同几何形状及安装方式叶尖小翼的涡轮动

叶，如图 4所示，实验结果显示压力面小翼可以有效

提高涡轮效率。Saha等［10］研究了在涡轮叶栅叶尖增

设小翼和肋条时的气动及传热特性。Kusterer［11］研究

了倒角型小翼对涡轮气动影响的影响，发现前后

两级动叶叶尖泄漏流强度均有降低。Stephens等［12］

实验研究了不同宽度叶尖小翼对涡轮矩形叶栅气

动性能的影响。 Shavalikul 和 Camci［13］研究显示，存

在最佳几何外形的压力面小翼使得叶栅损失最低。

O’Dowd［14］和 Zhou［15，16］分别研究了叶尖小翼结合叶顶

凹槽对涡轮叶栅气动性能及传热特性的影响。笔者

的研究团队［17，18］对带叶尖小翼的涡轮叶栅开展了实

验研究，发现压力面小翼在不同叶顶间隙及来流冲

角条件下均可由有效降低叶栅间隙泄漏损失。综合

以上研究可以看出，叶尖小翼可以有效降低间隙泄

漏损失、提高涡轮级效率已得到证实，但其作用机理

Fig. 2 Effects of tip clearance on compressor pressure rise

performance[3]

Fig. 3 Effects of tip clearance on compressor stall margin[4]
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及最佳布置方式仍存在一定分歧。值得注意的是，

叶尖小翼在涡轮动叶上的应用会带来两个不可避免

的问题［19］：一、叶尖小翼布置在动叶叶尖，受间隙流

的影响，该区域冷却较困难，极易烧蚀；二、叶尖小翼

的加装会使得动叶的离心应力增加，小翼的脱落也

会造成下排叶片的损坏。

4 叶尖小翼技术在压气机中的研究现状

转子叶尖区往往也是压气机率先失速的起源位

置。机匣处理、叶顶喷气等技术能够有效延迟压气

机中旋转失速的发生这一现象本身也启示人们：压

气机中旋转失速的发生与压气机转子叶尖端区的三

维复杂流动密切相关。笔者所在的研究团队基于对

压气机转子叶尖复杂流场结构的深刻认识提出了一

种压气机动叶叶尖小翼技术的概念。该技术的主要

学术观点是，通过在压气机动叶叶尖增设与动叶片

一体化设计的融合式叶尖小翼，调控转子叶尖区复

杂流场结构，提高压气机气动性能。

4.1 叶尖小翼对带间隙的静止矩形叶栅气动性能的

影响［20，21］

在压气机矩形叶栅上开展的应用叶尖小翼技术

的实验研究和数值模拟表明，叶尖小翼改变了叶尖

区载荷分布及叶顶泄漏涡运行轨迹，进而影响了叶

尖区各旋涡之间的相互作用，合理选择叶尖小翼的

布局方式可以有效削弱叶顶泄漏涡的强度，降低叶

栅气动损失及其对叶顶间隙变化的敏感性。

图 5为进气冲角 2.46 °，3%相对弦长间隙下原型

叶栅和带不同宽度吸力面小翼叶栅出口总压损失系

数分布的实验测量结果。图中，NW 表示无小翼的原

型叶栅，SW1.0，SW1.5和 SW2.0分别表示小翼宽度为

原始叶型厚度的 1.0，1.5和 2.0倍的吸力面小翼。从

图中可以看出，与原型叶栅相比，不同宽度的吸力面

小翼均使得对应泄漏涡所在区域的最高损失值降

低，且高损失区缩小。随着吸力面小翼宽度增加，这

一趋势愈加明显。这是由于吸力面小翼的存在减弱

了泄漏流与主流发生剪切作用形成的泄漏涡强度，

降低了叶顶泄漏涡导致的掺混损失。各吸力面小翼

方案叶栅出口测量截面总的质量平均总压损失系数

较原型叶栅分别降低 6.9%，7.7%和 8.2%。值得注意

的是，在图 5（d）中，吸力面小翼和叶片吸力面连接处

会形成新的角区。在该角区处，叶片吸力面附面层

受泄漏涡影响的径向窜流和叶尖小翼底部新生附面

层流体相互作用会导致翼角涡（WCV）的产生。根据

二面角原理，采用叶片 /叶尖小翼融合式设计技术有

望消除这一角区分离。

压气机在实际工作过程中叶顶 /叶根径向间隙通

常会发生一定的变化。因此，为验证叶尖小翼在

变间隙工况下的作用效果，开展了具有吸力面小翼

的压气机叶栅变间隙特性的实验研究工作。图 6
为 -2.54°时不同间隙下叶栅出口总压损失分布。

τ /c=1.0%时，叶尖小翼降低了泄漏涡 /流强度，使得泄

漏涡 /流对上通道二次流的抑制作用减弱，造成向叶

片吸力面迁移的端壁附面层流体导致的高损失区和

泄漏涡导致的高损失区联通。同时，翼角区和集中

脱落涡（CSV）等低能流体聚集区也存在较大损失。

τ /c=2.0%和τ /c=3.0%时，吸力面小翼有效降低了泄漏

涡区高损失值，并缩小了其影响范围，但使得叶顶分

离涡区、集中脱落涡区和翼角区的损失有所增加。

从图 7 中可以看出，τ/c=1.0%时，吸力面小翼在

降低叶尖泄漏损失的同时却使得叶栅二次涡 /流增

强，压气机叶栅总损失反而增加 4.9%。在此间隙下，

吸力面小翼使得泄漏涡带来的流动堵塞降低，导致

叶片吸力面角区分离重新出现，压气机叶栅堵塞系

数增加 1.8%。中等间隙（τ/c=2.0%）和大间隙（τ/c=

Fig. 4 Sketch of pressure-side winglet and suction-side winglet[9]
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3.0%）时，吸力面小翼有效降低了泄漏涡主导的叶尖

端区流动损失和气动堵塞，压气机叶栅总损失分别

降低 8.9%和 12.5%，叶栅出口堵塞系数分别降低

6.9%和 6.3%。

4.2 叶尖小翼对亚声速压气机转子气动性能的影

响［22，23］

以低速压气机孤立转子为研究对象，数值研究

了不同宽度吸力面小翼和压力面小翼对压气机气动

（a）NW

（b）SW1.0

（c）SW1.5

（d）SW2.0

Fig. 5 Contours of total pressure loss coefficient for different
winglet widths

（a）NW，τ/c =1.0%

（b）SW2.0，τ/c =1.0%

（c）NW，τ/c =2.0%

（d）SW2.0，τ/c =2.0%

Fig. 6 Contours of total pressure loss coefficient for two
different clearance sizes
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性能的影响。如图 8所示，较大宽度的压力面小翼方

案 PW2.0在转子效率略有降低的情况下可以使转子

失速裕度提升 8.2%。

在此基础上，针对调控转子间隙流动作用效果

较好的较大宽度压力面小翼方案 PW2.0，数值研究了

其在不同叶顶间隙情况下的气动性能。如图 9所示，

在三种叶顶间隙情况下压力面小翼均使得转子最大

静压升系数和效率有所降低，失速裕度分别改善

4.32%，8.20%和 4.80%。不同叶顶间隙下叶尖小翼的

影响机理可由图 10 较好解释。小叶顶间隙时（τ=
0.615%c），如图 10（a）所示，叶尖泄漏流强度较弱，其

造成的低能流体区在叶尖区影响较小，叶片吸力面

尾缘处存在着较为严重的附面层分离现象。压力面

小翼的存在使得转子叶尖前缘增厚，降低了转子前

缘对来流冲角的敏感性，从而使得叶片吸力面的附面

层分离程度减弱。大叶顶间隙时（τ=2.46%c），如图 10

（a）Cpt as a function of tip clearance size （b）Cascade blockage coefficient versus tip clearance size

Fig. 7 Mass-averaged total pressure loss coefficient and blockage coefficient of cascade

（a）Total to total pressure rise coefficient （b）Isentropic efficiency

Fig. 8 Rotor performance map with different tip winglets

（a）Static to static pressure rise coefficient （b）Isentropic efficiency

Fig. 9 Rotor performance curves at different clearance levels



第38卷 第10期 叶尖小翼控制压气机间隙流动的研究进展 2205

（c）所示，受叶尖泄漏流动增强的影响，叶片吸力面

端区的气流分离程度减弱，叶尖泄漏涡的影响范围

在叶尖区发展至相邻叶片压力面侧，泄漏涡带来的

低能流体主导着叶尖的气动阻塞。压力面小翼使得

泄漏涡轨迹更靠近叶片吸力面侧，降低了泄漏涡对

叶尖区的流动阻塞作用。

4.3 叶尖小翼对跨声速压气机转子气动性能的影

响［24，25］

以跨声速压气机转子 Rotor37为研究对象，开展

了叶尖小翼对跨声速压气机转子气动性能影响的数

值研究。图 11为设计转速下带不同叶尖小翼方案的

压气机转子气动性能曲线。可以看出，吸力面小翼

方案均使得跨声速压气机转子的失速流量增加，转

子失速边界右移。与之相反，不同宽度的压力面小

翼均使得跨声速压气机转子稳定工作范围拓宽。

图 12给出了影响最为显著的 SW2.0方案、PW2.0
方案和原型转子 NW 方案在 100%设计转速、80%设

计转速和 60%设计转速时的压气机转子性能曲线对

比。可以看出，压力面小翼使得转子失速边界线明

显左移。采用 NASA标准的压气机稳定裕度（SM）定

义，压力面小翼在 100%设计转速、80%设计转速和

60%设计转速下分别使转子裕度较无小翼的原型转

子增加 8.1%，17.4%和 7.1%。

图 13为三种不同转速时的跨声速压气机转子叶

（a）Rotor without winglet ( τ=0.615%c, φ=0.522) （b）Rotor with pressure-side winglet ( τ=0.615%c, φ=0.522)

（c）Rotor without winglet ( τ=2.46%c, φ=0.544) （d）Rotor with pressure-side winglet ( τ=2.46%c, φ=0.544)

Fig. 10 Flow field in the rotor blade tip section

（a）Total pressure ratio （b）Isentropic efficiency

Fig. 11 Rotor performance map with different tip winglet cases at design speed condition
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尖通道内马赫数云图切片。图中 mnorm 表示无量纲流

量。100%和 80%设计转速时，通道激波与叶尖泄漏

涡相互作用导致泄漏涡破裂，造成转子叶尖区存在

较大范围的内能流体区，进而造成转子失稳。压力

面小翼降低了叶尖泄漏涡 /流强度，降低了激波 /泄漏

涡的相互作用强度，使得泄漏涡破裂后产生的低能

流体团减少，从而降低了转子叶尖区的流动堵塞，改

善了压气机转子稳定性。与 100%设计转速相比，

80%设计转速时转子叶尖泄漏涡破裂后导致的低能

流体团集聚范围更大，压力面小翼在此转速时的作

用效果更为显著，因此压气机转子裕度的改善程度

也俞高。60%设计转速时，转子叶片吸力面气动过载

导致的大面积的分离流动，从而诱发该压气机转子

流动失稳，压力面小翼降低了转子气动性能随叶尖

进气角变化的敏感性，减弱了转子吸力面附面层三

维分离的程度，从而使压气机转子的失速裕度有所

扩大。

5 叶尖小翼技术发展方向和研究前景

为了进一步提高压气机性能，合理有效调控压

气机叶尖泄漏流动是其中重要的一环。已有的研究

表明，叶尖小翼技术可以通过控制压气机间隙泄漏

涡 /流有效调控压气机叶尖区复杂流场结构。由于叶

尖小翼的作用效果受压气机叶型、间隙尺寸、转速大

小及小翼自身几何形状和安装方式的影响，未来应

进一步开展叶尖小翼的几何优化工作，并建立其设

计准则，确定其应用条件。此外，叶尖小翼技术也可

以结合叶顶凹槽、机匣处理和叶顶喷气等技术使用，

以期取得控制压气机叶尖泄漏流动的最佳效果。

同时，我们注意到，叶尖小翼的加装会使得压气

机转子离心力载荷增加，在实际工程应用时需对压

（a）Total pressure ratio （b）Isentropic efficiency

Fig. 12 Comparison of rotor performance with and without blade tip winglet

（a）NW, near stall condition
(mnorm =0.916, 100% design speed)

（c）NW, near stall condition
(mnorm =0.713, 80% design speed)

（e）NW, near stall condition
(mnorm =0.494, 60% design speed)

（b）PW2.0 (mnorm =0.916,
100% design speed)

（d）PW2.0 (mnorm =0.713,
80% design speed)

（f）PW2.0 (mnorm =0.494,
60% design speed)

Fig. 13 Relative Mach number contours in the blade tip

region
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气机转子进行详细的强度校核。同时，在压气机运

转过程中，叶尖小翼有可能与机匣发生碰磨，因此需

要在小翼顶部与机匣表面增设耐磨涂层，以增强其

工程适用性。
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