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基于跨声速高压涡轮凹槽叶顶间隙模型的
大涡模拟研究 *

刘越奇，陈绍文，杨鹏骋，王松涛

（哈尔滨工业大学 能源科学与工程学院，黑龙江 哈尔滨 150001）

摘 要：为研究跨声速高压涡轮叶顶间隙非定常流动特性及流场结构，基于跨声速高压涡轮凹槽叶

顶间隙的几何特征，建立了可行的简化数值模型，并通过大涡模拟对叶顶凹槽间隙内部的非定常流动进

行了数值计算，探讨了凹槽叶顶几何参数对流动稳定性和气动性能的影响。研究结果表明，当跨声速泄

漏流动流经凹槽叶顶时，在凹槽入口处形成激波，同时凹槽前分离泡发生周期性膨胀并产生间隙脱落

涡，脱落涡与激波相互作用使得凹槽内的激波呈现明显的非定常性；凹槽深度从 1.0mm增加至 1.5mm
后，间隙脱落涡尺寸明显减小，其产生周期缩短 20%，涡量拟能展向分量平均占比从 40%升高至 49%，

同时间隙脱落涡的扩张、破碎过程及其与回流区的掺混受到抑制，使得泄漏流动的非定常性明显下降。
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Large Eddy Simulation on Transonic High-Pressure
Turbine Cavity Tip Gap Model
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Abstract：To investigate the unsteady flow character and flow field structure of transonic high-pressure tur⁃
bine tip gap，a feasible idealized model constructed from the size based on the HP turbine cavity tip was solved
by LES. The effects of cavity tip geometry on the flow stability and aerodynamic performance were researched. Re⁃
sults show that when the transonic leakage flow passes the cavity tip，a shockwave forms at the entrance of the
cavity. Meanwhile，a separation bubble at the front of cavity expands and a shedding vortex generates periodical⁃
ly，interaction between shedding vortex and shockwave cause the shockwave to appear its unsteadiness. After the
cavity depth increases from 1.0mm to 1.5mm，size of the gap shedding vortex significantly is reduced，its shed⁃
ding period decreases by 20%，the average spanwise component of the enstrophy increases from 40% to 49%. Ex⁃
pansion and breakdown of gap shedding vortex are suppressed. Mixing between the backflow and the vortex is also
restrained. Thus，unsteadiness of leakage flow is significantly reduced.

Key words：Transonic high-pressure turbine；Cavity tip；Tip leakage flow；Large eddy simulation；Un⁃
steady flow
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1 引 言

燃气轮机在航空工业和船舶、发电动力装置中

被广泛采用，其中涡轮部件的效率关系到整个燃气

轮机动力装置的性能优劣。涡轮的间隙泄漏损失是

气流在涡轮内部流动的重要损失之一，其在总损失

中的占比可高达三分之一［1］，如何有效降低间隙泄漏

损失一直都是各国科研工作者研究的热点，对间隙

内部流动特征以及流道内间隙泄漏流的生成、发展

过程和损失机理进行深入研究，可为抑制间隙泄漏

流动、提高高压涡轮气动性能提供理论依据。

为了对涡轮内部的间隙泄漏损失进行有效评

估，Denton［2］通过基于叶片吸力面和压力面两侧气体

参数的损失计算公式估算间隙泄漏的损失，并认为

叶片两侧气流的速度差及其相互掺混作用是影响间

隙泄漏损失的主要因素。根据这一基础理论，研究

人员尝试通过一系列的技术手段和控制方法以大幅

降低泄漏流动损失，进行了大量深入的相关理论研

究，包括叶尖小翼［3-4］、凹槽叶顶［5-6］、叶顶造型［7］等。

其中，合理的凹槽叶顶设计被证实能够有效降低间

隙泄漏流损失，基于该技术的相关研究也已经取得

一定的进展，并在实际应用中得到采用。

相比亚声速叶顶的间隙流动，跨声速涡轮叶顶

的间隙流动要更复杂，气体的可压缩性和激波/边界

层相互作用都会对叶顶的流动和传热造成较大影

响。Zhang等［8］对跨声速涡轮叶顶间隙中的激波结

构及其影响进行了研究，发现平面叶顶间隙流动中

存在多样化且明显的激波结构，激波在间隙内部也

会发生反射；激波以及激波反射会影响到间隙内气

流的湍流强度分布，从而对叶顶的气动和传热特性

产生显著影响。Zhou等［9］在高压涡轮研究中发现，通

过凹槽叶顶可以减弱叶顶区域的间隙泄漏流动，降

低因叶顶间隙引起的泄漏损失，并且提出了凹槽深

度、肋条厚度等对气动和传热特性的影响，也能从部

分结果中看到叶顶区域马赫数变化对泄漏流量和流

场的基本影响特点。

叶顶间隙流动具有三维非定常流动的特征，且

在跨声速条件下会伴有多种激波结构，使得其内部

流动的复杂性增强。间隙泄漏流在叶栅内不同叶高

的截面流动特征有较大差别，且还受到不断发展变

化的轴向流动分量的影响，因此，将实际的动叶叶顶

泄漏流动简化成叶顶间隙模型进行高精度的数值模

拟，一方面有利于更深入、准确地了解和认识叶顶间

隙内的流动以及叶顶泄漏损失的机理，另一方面也

可以大幅减少采用实际涡轮模型进行高精度计算的

资源消耗，以加深对叶顶内部流场结构和流动特性

的理解，提高研究的效率。通常的叶顶间隙简化模

型是将主流流向分量忽略，只考虑和分析间隙内泄

漏流横跨叶顶的流动，类似的简化模型方法也被广

泛应用于对涡轮叶顶间隙泄漏流的数值研究中［10-12］。

利用简化的叶顶间隙计算模型，Wheeler等［10-11］研究

了不同速度条件下的叶顶流动特性及其对涡轮气动

和传热特性的影响；Gao等［12］等利用大涡模拟方法研

究了亚声速条件下压气机叶顶间隙的流场结构及湍

流结构，这都为深入研究叶顶间隙内的流动特性及

损失机理打下了良好的基础，也表明该方法在进行

叶顶泄漏流的相关研究中的可行性。

大涡模拟方法可以更准确、清晰地捕捉流动中

的非定常现象和流动特征，在超声速流动和与边界

层相关的流动问题研究［13-14］中已经得到较好的应用，

且也逐渐在叶轮机械内部流动的相关领域得到广泛

采用［15-16］，特别是针对叶轮机械内的一些小尺度复杂

流动问题和现象，大涡模拟相比传统 RANS方法的优

势更为突出。Oliver等［17］采用大涡模拟方法对高速

形状孔冷却流动进行了数值研究，发现在高速条件

下射流截面的不对称性和形状孔中边界层存在的特

殊非定常现象；范芳苏等［18］采用大涡模拟方法对涡

轮气膜冷却孔中存在的复杂流动现象进行了机理性

研究和探索，对比了不同孔射流所造成的湍流特征

和频谱特征，以尝试提高气冷涡轮的性能。

本文从实际跨声速高压涡轮中提取叶顶尺寸和

流动参数，建立简化叶顶间隙数值模型，采用大涡模

拟方法对涡轮叶顶间隙内部的复杂非定常流动特性

和流场结构进行了模拟，尝试探索凹槽叶顶几何参

数对流动稳定性和气动性能影响的特征与规律。

2 数值方法

2.1 简化模型介绍

本文依据跨声速高压涡轮凹槽叶顶的基本几何

结构，典型的叶顶结构如图 1（a）所示。该涡轮主要

参数：静叶进口总温 454.4K，膨胀比 3.12，动叶出口雷

诺数 1.6×106；静叶叶片数 24，展弦比 0.78，动叶叶片数

36，展弦比 1.35，间隙高度 0.7mm，转速 1.1×104r/min。
真实高压涡轮叶顶的泄漏流动同时存在轴向和周向

分量的流动，一般来说，将泄漏流动的流向分量舍

去，保留其法向分量，在一定程度上仍然能有效揭

示叶顶泄漏流动在主要方向的流动特性。根据这

一思路，本文将高压涡轮凹槽叶顶间隙结构简化为
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如图 1（b），（c）所示的几何模型，图中也分别给出了

基本的计算边界条件和几何参数设置情况。在此简

化模型中，仅考虑了叶顶间隙内部横向泄漏流动的

影响，忽略了该流动方向以外间隙泄漏流动的影响，

不考虑间隙以外泄漏流的发展，以此对叶顶间隙计

算分析模型进行简化，重点研究超声速叶顶间隙内

部泄漏流动的横向流动特性，探索相应的间隙泄漏

损失机理。

简化模型主要包括三个部分，上游腔体对应涡

轮压力面附近区域；图 1（b），（c）中的间隙和凹槽分

别对应高压涡轮凹槽叶顶的间隙和凹槽。气体从左

端的入口沿 x方向流进上游腔体，经过间隙入口，进

入间隙区域，在间隙内一部分气体冲击凹槽壁面，并

在凹槽内产生回流，另一部分气体则从出口流出。

根据实际涡轮叶顶的几何特点，并参考文献［19］中

简化模型的设定，设定了本文简化模型的主要几何

参数如下：间隙高度 g=0.7mm，肋条宽度 c=0.7mm，凹

槽宽度 L=2.6mm，凹槽深度 d在不同的方案中分别取

值为 0（即平顶），1.0mm和 1.5mm；上游腔体尺寸 h1，h2
取为 5g，即 3.5mm；简化模型的 z 方向厚度 w 取为

1.5g，即 1.05mm，在所选取的厚度范围内能够完全表

现展向的旋涡特征，且可以满足计算资源消耗的基

本要求。

2.2 边界条件和网格

在对简化模型进行计算的边界条件设定中，压

力按照跨声速高压涡轮实际工况条件给定，入口总

压为 240kPa，出口静压为 65kPa；计算未考虑传热的

影响，来流气流的总温给定为 395K。在以上边界条

件的设定下，涡轮叶顶间隙内出现明显的跨声速流

动，满足研究对于模型分析的要求。此外，如图 1（b）
所示，横向间隙上游流动两侧的边界设定为对称边

界条件，上游壁面、凹槽叶顶表面、机匣均设为光滑

绝热、无滑移壁面。

计算模型的网格均使用 H型网格进行生成，并对

涡轮叶顶壁面附近进行了网格加密，加密后的网格

满足凹槽叶顶壁面的平均 y+<1，且流向 y+<20。由于

文中不同方案的凹槽叶顶局部几何尺寸存在差异，

因此不同算例之间的网格数存在一定的差别，为了

便于比较，将各算例的网格平均数控制在 300万左

右，且采用相同的网格拓扑结构，整体网格结构以及

凹槽肋条局部附近的网格布置如图 2所示，详细网格

节点数见表 1。
2.3 计算方法

数值计算采用商业软件 ANSYS CFX 19.2进行模

拟。计算首先采用 SST γ-θ湍流模型对简化模型进

行基于 RANS的定常计算，然后将计算结果作为初场

进行大涡模拟。大涡模拟选用WALE亚格子模型，对

流格式选择高分辨率格式，瞬时模式选择二阶向后

欧拉格式。在大涡模拟中，为使得计算精度和运算

速度之间取得较好的平衡，时间步长取 1.5×10-8s，此

Fig. 1 Schematic diagram of the simplified model
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时柯朗数在 1.0左右。以气流流过计算域所需时间

30µs为一个周期 T，在计算 5个周期之后，残差降低

到较低水平且相对稳定，此时开始提取瞬时结果和 2
个周期的时间平均结果用于分析比较。

在本文所采用的大涡模拟中，动量方程被定

义为

∂
∂t (

-ρ-U i ) + ∂
∂xj (

-ρ-U i
-U j ) =

- ∂
-p
∂xi +

∂
∂xj [ μ (

∂-U i

∂xj +
∂-U j

∂xi ) ] +
∂τij
∂xj

（1）

其中亚格子尺度应力 τij的定义为

τij = -- -- ----- --ρUiUj + -ρ-U i
-U j （2）

亚格子尺度应力与应变张量的关系分别为

τij - 13 δij τkk = 2μSGS
-S ij （3）

-S ij = 12 (
∂-U i

∂xj +
∂-U j

∂xi ) （4）
2.4 数值方法验证

为了对所采用的 LES数值方法进行验证，选取文

献［19］中的直接数值模拟（DNS）的计算结果对大涡

模拟方法的准确性和可行性进行验证。直接数值模

拟的计算结果具有较高的精度，文献［19］所采用的

平顶数值研究模型与本研究中具有一定的相似性，

而且边界条件也基本一致，其计算模型如图 3所示。

图 3中的横坐标为以间隙高度 g为基准的无量纲叶

顶长度，纵坐标为叶顶壁面的等熵马赫数Maisen，其定

义式（5），式中 p*0为气体入口总压，p为静压，γ为比热

容比。

Ma isen = 2
γ - 1 [ (

p*0
p
) γ - 1γ - 1 ] （5）

数值验证选取的工况为 Re≈1.5×104，通过 LES计
算，给出验证结果如图 4，图 5所示。由图 4的等熵马

赫数沿流向的分布可见，尽管 LES与文献中 DNS的
结果存在一定的差距，但两者在变化趋势上的基本

特征是类似的；由图 5可见，LES与文献中 DNS的结

果在激波强度和位置上描述具有较好的一致性。考

虑到计算方法和边界条件等各方面不能完全保持一

致，还存在较小的差别，因此，可以认为本文所采用

的 LES方法和模型对于描述跨声速叶顶间隙模型的

Fig. 4 Qualification of LES method

Fig. 5 Mach number comparison between DNS and LES

Fig. 3 Computational model for qualification

Fig. 2 Grid distribution

Table 1 Mesh node distribution

Position
Upstream cavity wall
Width of squealer
Length of cavity
Height of gap

Depth of cavity

Width of the model

Node number
120×120
80
174
58

0（flat tip）
95（Case 1）
120（Case 2）

54
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流动特征具备一定的准确性和可行性，满足开展有

关研究工作的要求。

3 结果与讨论

3.1 平面叶顶

图 6给出了 d=0时，z方向 50%厚度处流场的马

赫数 Ma分布图。从该图可以看出，气流从压力面腔

体附近经过剧烈的压缩后进入叶顶间隙，Ma也在这

一区域迅速上升，达到并超过声速。首先，在叶顶靠

近压力面一侧出现明显的流动分离，分离逐渐发展

并出现再附，该分离区长度和高度占叶顶间隙的比

例都较小，符合高速泄漏流动尤其是跨声速泄漏流

的特征。该分离区的形成使得气流在进入叶顶间隙

内的流动过程与进入缩放喷管的效果类似，气流迅

速加速至超声速，Ma最大可超过 1.6。随后，叶顶边

界层的再附诱发了大量的压缩波，压缩波发生汇聚

形成了斜激波，斜激波随后在机匣与叶顶之间又引

起多次反射。由于反射激波与边界层之间产生复杂

的相互干扰作用，导致叶顶壁面附近出现第二次明

显的边界层分离，该分离流动也同样在下游不远处

完成再附。尽管叶顶间隙内激波经过多次反射，气

流 Ma仍能达到 1.3左右的较高水平。对跨声速涡轮

叶顶的相关研究［8，10］表明，当间隙长度/高度之比较大

时，随着叶顶间隙内流动的逐渐发展，叶顶平面的边

界层逐渐增厚，间隙流道内的斜激波逐渐减弱，最终

在间隙的下游转变为正激波，与超声速流动研究中

的激波列现象和伪激波现象［20-21］相类似。由于本文

研究的模型其间隙长度/高度的比值较小，在间隙流

道内还未形成明显的此类现象，具有在平面叶顶间

隙内典型的流场和激波结构。

3.2 凹槽叶顶

通过对图 6中的平面叶顶计算结果进行分析以

及已有文献研究结论可以发现［19］，其间隙内部流场

结构和流动特征具有一定的稳定性。然而由于叶顶

结构的不同，凹槽叶顶间隙内的流场结构和流动特

征也明显不同，而且还呈现明显的周期性特征。图 7
以深 1.0mm的凹槽方案（Case 1）为例，给出了沿 z向

50%处截面流场瞬时涡量 ωz 云图和压力梯度等值

线，黑线代表压力梯度等值线，压力梯度等值线密集

说明该处存在激波结构；红色部分代表涡量 ωz为正，

蓝色部分代表涡量 ωz为负。凹槽入口处的分离泡形

成的流场结构引起第一道激波，同时边界层内出现

压力扰动，根据激波-边界层相互干扰（SWBLI）理论，

压力扰动会在边界层内向上游传递，在平面叶顶间

隙流动中最终会形成形态稳定的分离泡；而在凹槽

流动中，凹槽的存在增强了流场的不稳定性，分离泡

呈现周期性的膨胀和脱落过程，其周期为 8.5µs。 t=
1/5T~3/5T期间，入射激波脚处的分离泡膨胀、脱落，

t=3/5T~4/5T期间，脱落涡形成并进入流场（图中用黑

色圆圈标出），t=3/5T~4/5T期间，脱落涡随着主流向

下游流动并不断瓦解，由于流场在靠近出口一侧明

显收缩，脱落涡携带的气体一部分从间隙流出，一部

分冲击靠近吸力面一侧的竖直壁面，进入凹槽内的

回流。

当凹槽深度增加至 1.5mm（Case 2）后，跨声速涡

轮凹槽叶顶流动仍然保持类似的特征，增加凹槽深

度产生的最显著的影响是：脱落涡的产生受到了明

显的抑制，脱落涡的尺寸出现了明显的减小，这一现

象如图 8所示。Case 1中脱落涡离开肋条时的直径

约为 0.5mm，而在 Case 2中，其直径缩小到约 0.2mm，

旋涡脱落的周期则缩短 20%，至 6×10-6s。
图 9为 Case 1中旋涡穿过激波前后的涡量 ωz 对

比，图中的黑色曲线为压力梯度线，压力梯度等值线

密集说明该处存在激波结构。由于简化模型的实际

几何尺寸较小，相比之下凹槽叶顶中的脱落涡尺寸

足够大，因此在流场中能够清晰地观察到脱落涡与

激波产生的相互干扰，旋涡穿过激波面时会使激波

发生扭曲，如图 9所示。该过程与文献［22］中强激波

和强旋涡的相互作用和文献［23］中的激波褶皱现象

相似。凹槽内的脱落涡穿过激波后使得激波前后流

场出现明显变化，激波结构会暂时消失；与此同时，

分离泡逐渐恢复，受到激波和凹槽的作用重新膨胀、

脱落，产生新的脱落涡，随着上一个脱落涡远离吸力

侧转角，新的激波形成，以上过程往复进行。

Fig. 6 Characteristics of transonic flat tip gap flow
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本文中使用 Q准则来识别瞬时流场中的旋涡结

构，以讨论流场中的流动现象。Q准则的定义为

Q = 12 (Ωij Ω ji - Sij S ji ) （6）
式 中 Sij = (∂ui /∂xj + ∂uj /∂xi) /2，Ωij = (∂ui /∂xj -

∂uj /∂xi) /2。
跨声速涡轮凹槽叶顶流动的旋涡结构分布如图

10所示，第一行图片为侧视图，第二行为斜视图。前

文所提到的主要瞬时特征均有所体现，此外还能观

察到间隙流动的三维性特征，以分离泡和脱落涡为

代表，流动现象在展向上基本一致，也间接验证了前

文中选择的 z向厚度值的有效性。大量的凹槽叶顶

研究都证明，凹槽内存在明显的回流和不稳定性，在

图 9中，凹槽上游出现的拟序结构较少，大量拟序结

构集中在凹槽下游，不断撞击凹槽吸力侧的壁面。

Fig. 7 Vorticity and pressure gradient contour in one

period (Case 1)

Fig. 8 Vorticity comparison between 1.0mm cavity (Case 1)

and 1.5mm cavity (Case 2)

Fig. 9 Interaction between shockwave and vortex
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当凹槽深度加深到 1.5mm时，凹槽中的拟序结构明显

减少，同时分布更加分散。

为了对流场中旋涡的形成和发展及其对流动造

成的影响进行分析，引入涡量拟能 E，其定义式为［24］

E = ∫A 12 ωiωidA （7）
选取图 9所展示时刻的瞬时流场作为分析对象，

沿 x方向等间距取 7个截面，截面的位置如图 11所
示，并对 E的 x，y，z方向分量在选取的截面上进行面

积分而得到各方向分量沿流向的变化规律，并据此

对流场进行进一步的分析。

涡量拟能 E的三个分量在流向截面的占比变化

曲线如图 12所示。在凹槽范围内，z方向分量 Ez始终

占到主导地位，y方向分量 Ey的占比最低，结合图 10
不难发现三者的变化与流场涡结构演变之间的关

系：在位于上游的截面 1和截面 2，间隙脱落涡刚刚生

成并离开上游肋条，尚未在流动中破碎，因此涡管结

构较完整（在图 10中用黑色框线标出），同时凹槽上

游部分所受回流的影响很弱，脱落涡的作用占据主

导地位，Ez比 Ex和 Ey都要高出 10%以上。在凹槽流

场中游，凹槽中回流作用更加显著，脱落涡与回流之

间存在掺混作用，这一阶段曲线出现明显的波动；接

近脱落涡中心处，Ez占比明显升高，Ex占比相应降低，

在旋涡的边缘部分，Ex上升而 Ez下降。在接近凹槽下

游壁面的截面 7，旋涡撞击下游壁面而破碎，此时 Ez
明显下降，Ey则迅速升高至与其他两个分量相近。

凹槽深度的增加引起了各分量占比上的变化：在

Case 1中（d=1.0mm），Ez平均占到 40%，而在 Case 2中
（d=1.5mm），Ez平均占比升高到 49%；在截面 7附近旋

涡撞击下游壁面时，Case 1中 Ey占比仅增加了 9%，而

Case 2中 Ey占比升高了 24%。结合涡量拟能的变化

规律和流场中的涡结构可以发现，Ez在流场中的高占

比与流场中涡管大致沿 z向伸展的特征相对应，凹槽

深度增加后，Ez占比增加，使旋涡沿 z向结构更加稳

定、旋涡在流动中更难破碎。

简化模型的泄漏流量可以在一定程度上反映不

同叶顶结构对涡轮性能的影响。相比平顶流动，

Case 1的时均泄漏流量降低了 6.4%，Case 2的时均泄

漏流量则降低了 3.0%。以上数据表明，凹槽叶顶结

构能够有效降低跨声速涡轮叶顶的泄漏流量。结合

前文的分析可以发现，非定常性较强、脱落涡尺寸较

大的 Case 1泄漏流量较低，非定常性较弱、脱落涡尺

寸较小的 Case 2泄漏流量高于 Case 1但低于平顶，说

明以间隙脱落涡为代表的叶顶间隙非定常流动特征

直接影响叶顶泄漏流量，进而对涡轮的整体性能造

成影响。

Fig. 10 3D feature in cavity flow (Q=1×1012)
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4 结 论

本文基于跨声速高压涡轮凹槽叶顶间隙的几何

特征，建立了简化的叶顶间隙数值模型，并采用 LES
对其进行了流场模拟，得到以下结论：

（1）所采用的叶顶间隙泄漏简化模型可有效应

用于对跨声速高压涡轮叶顶流场的精细数值模拟研

究中。在涡轮平顶方案泄漏流动结果中发现，间隙

内存在明显的激波反射及激波-边界层相互作用特

征，且流场结构随时间的变化具有一定的稳定性。

（2）当超声速泄漏流动流经凹槽叶顶时，流场结

构和流动的特征与平顶方案发生较大的改变，凹槽

入口处形成激波，同时凹槽前分离泡发生周期性膨

胀并产生间隙脱落涡，脱落涡与激波相互作用使得

凹槽内的激波呈现明显的非定常性。随着凹槽深度

从 1.0mm增加至 1.5mm，间隙脱落涡的尺寸明显减

小，其产生周期缩短 20%。

（3）在跨声速凹槽叶顶间隙流动中，涡量拟能 E

的展向分量 Ez在各分量中占据主导地位，同时间隙脱

落涡的涡管呈现沿展向延伸的特征；将凹槽深度从

1.0mm增加至 1.5mm后，Ez/E从 40%升高至 49%，间

隙脱落涡的扩张和破碎过程受到抑制。与此同时，

回流区和间隙脱落涡之间的掺混作用被削弱，泄漏

流动的非定常性明显降低。

在下一阶段研究中，将尝试把真实涡轮叶顶与

简化模型结合，对叶顶的流动和传热问题进行深入

的分析。

致 谢：感谢国家自然科学基金、国家科技重大专项的
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