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隙分布方案ꎮ 利用定常数值模拟的方法ꎬ探究收缩间隙分布对压气机性能及流场结构的影响机理ꎮ 研究结果表
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引　 言

压气机转子叶尖端壁附近流场结构复杂多变ꎬ
存在叶尖泄漏流、壁面附面层分离、二次流和多次泄

漏流等多种涡系干涉ꎬ这些复杂的流动现象会造成

较大的流动损失ꎬ是导致压气机旋转不稳定的主要

原因之一[１ － ２]ꎮ 其中ꎬ转子间隙流动是较为突出的

流动现象ꎬＳｔｏｒｅｒ 等人[３]指出ꎬ约有 ３０％的总空气动

力损失归因于转子间隙流动ꎮ
为了改善转子间隙区域的流场结构ꎬ大量研究

人员利用流动控制方法进一步提高压气机性能ꎬ流
动控制方法大体可分为主动控制方法和被动控制方

法[４ － ７]ꎮ 主动控制方法是通过注入额外的能量来改

善压气机间隙区域的流场结构ꎬ该方法可以高效抑

制气流分离现象ꎬ提高气流的轴向动能ꎬ但通常需要

辅助设备ꎬ实现起来非常复杂[８ － １０]ꎮ 被动控制方法

相对简单ꎬ通过几何结构的修改来减少总能量损失ꎬ
进而提高压气机的性能ꎬ不需要额外的辅助设备ꎬ该
技术已经被广泛应用于各领域[１１ － １３]ꎮ

除上述流动控制方法外ꎬ少数研究人员发现ꎬ转
子叶尖间隙改型能够在一定程度上抑制间隙泄漏流

强度ꎬ降低压气机间隙区域的流动损失ꎬ提高压气机

性能ꎮ Ｌｉ 等人[１４]利用多目标遗传算法ꎬ将平行间隙

分布进行线性扩张和收缩改型ꎬ使压气机峰值效率

和喘振裕度分别提高 ０. ６４％ 和 ４８. １８％ ꎮ Ｚｈａｎｇ 等

人[１５]以某典型跨声速压气机为研究对象ꎬ提出线性

扩张和收缩间隙分布方案ꎬ研究结果表明ꎬ线性扩张

间隙分布能够使泄漏流与主流交界面后移ꎬ压气机

稳定裕度和峰值效率明显提高ꎮ ＭＡ 等人[１６] 以

ＮＡＳＡ Ｒｏｔｏｒ ３７ 为研究对象ꎬ提出 ３ 种复杂间隙分布

改型ꎬ研究发现ꎬ“平行 － 扩张”间隙分布能够强化

间隙泄漏流强度ꎬ进一步延迟叶尖附近的附面层分

离ꎬ端壁附近的堵塞效应得到明显抑制ꎮ 张国臣等

人[１７]在“平行 － 扩张”间隙分布的基础上ꎬ将周向

机匣槽与“平行 －扩张”间隙分布组合ꎬ使压气机喘

振裕度提高 ０. ６４８％ ꎮ Ｇｏｓｗａｍｉ 等人[１８] 在设计间隙

值的基础上提出“正弦型”和“余弦型”间隙分布ꎬ将
压气机喘振裕度提升 ３. ９％ ꎮ 张成烽等人[１９] 在设

计间隙 τ 和较优间隙值 ０. ５τ 的基础上ꎬ提出“渐变

式”和“阶梯式”间隙分布ꎬ研究结果表明ꎬ压气机在

较优间隙值条件下ꎬ两种间隙分布的喘振裕度分别

提升 １. １２％ 和 １. ６１％ ꎮ 随后ꎬ张成烽等人[２０] 又提

出“凸”间隙和“凹”间隙分布ꎬ对不同间隙分布叶尖

间隙区域的流场结构进行深入分析ꎬ研究发现ꎬ
“凸”间隙分布方案对压气机叶尖区域的流场结构

改善较好ꎮ
间隙改型能够在一定程度上改善压气机端壁区

域的流场结构ꎬ拓宽喘振裕度ꎬ提高压气机的性能ꎮ
但在现有研究中ꎬ缺少对间隙改型作用机理的深入

分析ꎬ鲜有关于简单收缩间隙分布的研究ꎮ 此外ꎬ现
有压气机间隙改型结构也相对复杂ꎬ改型的最小间

隙值均小于设计间隙ꎬ这样增加了压气机转子的碰

磨风险及工艺制造成本ꎮ 因此ꎬ为了减小现有间隙

改型所带来的负面影响ꎬ本文以 ＮＡＳＡ Ｓｔａｇｅ ３５ 为

研究对象ꎬ在最小间隙值为设计间隙的条件下ꎬ提出

４ 种收缩间隙分布方案ꎬ利用定常数值模拟的方法ꎬ
对不同间隙分布方案的压气机性能和流场结构进行

深入分析ꎬ获取收缩间隙分布对压气机性能及流场

结构的影响作用机理ꎬ为压气机转子叶尖间隙改型

提供参考ꎮ

１　 研究对象和数值方法

１. １　 研究对象

以 ＮＡＳＡ Ｓｔａｇｅ ３５ 跨声速轴流压气机为研究对

象ꎬ主要设计参数如下:设计转速为 １７ １８８. ７ ｒ / ｍｉｎꎬ
设计点质量流量为 ２８. １８８ ｋｇ / ｓꎬ转子叶片数为 ３６ꎬ
静子叶片数为 ４６ꎬ叶尖速度为 ４５４. ４５６ ｍ / ｓꎬ设计间

隙值 τ ＝ ０. ４０８ ｍｍ[２１ － ２２]ꎮ
１. ２　 网格划分

利用商业软件 ＮＵＭＥＣＡ 中 Ａｕｔｏｇｒｉｄ ５ 模块对计

算域进行网格划分ꎬ对具有周期性的单一通道计算

域进行 Ｏ４Ｈ 结构化网格划分ꎬ如图 １ 所示ꎮ

图 １　 计算域三维模型及网格结构

Ｆｉｇ. １ ３Ｄ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｇｒｉｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｉｎ
ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｄｏｍａｉｎ

可以看到ꎬ进出口采用 Ｈ 型网格ꎬ叶片表面采

用 Ｏ 型网格ꎬ各网格块之间采用周期性完全匹配连

接ꎬ转子叶尖间隙处采用蝶形网格环绕控制并进行

􀅰４２􀅰
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网格加密处理ꎮ 时间项和空间项分别采用 ４ 阶

Ｒｕｎｇｅ￣Ｋｕｔｔａ 方法和中心差分格式的有限体积法迭

代求解ꎬ运用绝热无滑移壁面ꎬ采用多重网格技术、
局部时间步长和隐式残差光顺手段加速收敛ꎬ设置

库郎数为 ３. ０ꎮ 利用 Ｓ － Ａ 湍流模型进行数值求解ꎬ
边界条件给定进口总温和总压ꎬ选取轴向进气方式ꎬ
不断增加出口背压来减小压气机流量直至计算发

散ꎬ选取最后一个计算收敛的点为最小流量点ꎮ
表 １ 为数值模拟结果和试验数据对比ꎮ 由表 １

可知ꎬ不同网格数值模拟结果与试验值基本相差不

大ꎬ最小流量点质量流量大于试验值ꎬ峰值效率与试

验值相差不大ꎮ 综合比较发现ꎬ网格 １ 计算结果与

试验值误差较大ꎬ网格 ２、网格 ３ 和网格 ４ 计算结果

与试验值误差相对较小ꎬ为了降低计算成本ꎬ选取网

格 ２ 进行后续计算ꎮ

表 １　 网格无关性验证

Ｔａｂ. １ Ｇｒｉｄ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ ｖｅｖｉｆｉｃａｔｉｏｎ

参数
总网格

数 / 万

间隙处径向

网格数

子午面径向

网格数

最小流量点

质量流量 /

ｋｇ􀅰ｓ － １

峰值

效率 /

％

试验值 － － － １８. ２６ ８４. ５０

网格 １ １６７ ９ ５７ １８. ８０ ８４. ６５

网格 ２ ２４６ １７ ７３ １８. ６９ ８４. ５９

网格 ３ ３３８ ２９ ９３ １８. ７０ ８４. ６０

网格 ４ ４４７ ４０ １２９ １８. ７１ ８４. ６３

注:表中“ － ”表示无意义ꎮ

除了求解计算的简化处理和转静子交接面的均

匀数据传输等产生的误差外ꎬ王子维等人[２３] 针对误

差进行了深入研究ꎬ指出数值模拟过程中将 Ｓｔａｇｅ ３５
转子轮毂设为转动部件ꎬ然而试验时仅为部分转动ꎮ
从理论上分析ꎬ在轴向进气的情况下ꎬ若是转子轮毂

不转ꎬ则入口处的附面层方向与主流方向平行ꎻ在转

子轮毂转动的情况下ꎬ在靠近附面层底端ꎬ平行于主

流方向的轴向速度很小ꎬ而平行于转动方向(垂直

于主流方向)的切向速度相对很大ꎮ 此时ꎬ附面层

内的绝对速度方向基本平行于转动方向ꎬ即叶根处

于大攻角流动ꎬ流量变小ꎬ会造成堵塞点流量降低、
稳定裕度降低的现象ꎮ 综合以上内容ꎬ虽然计算结

果存在误差ꎬ但均在可接受范围内ꎬ本文计算方法

可信ꎮ

２　 改型方案

在保证最小间隙值为设计间隙的前提下ꎬ提出

４ 种收缩间隙分布方案ꎬ如图 ２ 所示ꎮ 其中ꎬ收缩间

隙分布方案中转子前缘段间隙为渐缩式分布ꎬ尾缘

段间隙为平行间隙分布ꎬ最大间隙值为 １. ５τꎬ最小

间隙值为 τꎬｃ 代表收缩式分布与平行式分布的交

界ꎮ 收缩间隙分布方案 ２５％ ｃꎬ５０％ ｃ 和 ７５％ ｃ 分别

表示在 ０ ~ ２５％ ꎬ０ ~ ５０％ 和 ０ ~ ７５％ 弦长范围为收

缩段ꎬ在 ２５％ ~１００％ ꎬ５０％ ~ １００％和 ７５％ ~ １００％
弦长范围为平行段ꎮ

图 ２　 收缩间隙分布方案示意图

Ｆｉｇ. ２ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍｓ ｏｆ ｓｈｒｉｎｋａｇｅ ｃｌｅａｒａｎｃｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｓｃｈｅｍｅ

３　 计算结果分析

３. １　 压气机性能分析

图 ３ 为不同间隙分布方案压气机特性对比ꎮ 由

图 ３ 可知ꎬ相比平行间隙分布ꎬ收缩间隙分布方案

２５％ ｃ 最大流量基本变化不大ꎬ最小流量明显减小ꎬ
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质量流量范围拓宽 ０. ４７４ ｋｇ / ｓꎬ近失速点总压比增

加ꎬ效率基本不变ꎬ压气机性能明显提高ꎮ 而 ５０％ ｃꎬ
７５％ ｃ 和 １００％ ｃ 收缩间隙分布方案堵塞点流量减

小ꎬ最小流量明显增加ꎬ压气机质量流量范围明显变

窄ꎬ压气机性能明显下降ꎮ 随着收缩段范围的增加ꎬ
压气机性能下降趋势更加显著ꎮ

图 ３　 不同间隙分布方案压气机特性曲线

Ｆｉｇ. ３ Ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ｃｕｒｖｅｓ ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｌｅａｒａｎｃｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｓｃｈｅｍｅｓ

为了定量反映压气机最小流量点稳定裕度的改

进量ꎬ定义稳定裕度改进量 ＳＭＩ 为:

ＳＭＩ ＝ [(
π∗

ｃ

π∗
Ｂ
) × (

ｍＢ

ｍｃ
) － １] × １００％ (１)

式中:π∗—总压比ꎻｍ—质量流量ꎻ角标 Ｂ—Ｓｔａｇｅ ３５

原型ꎻ角标 ｃ—收缩改进方案ꎮ

图 ４ 为稳定裕度改进量对比ꎮ 由图 ４ 可知ꎬ相

比平行间隙分布ꎬ２５％ ｃ 方案的 ＳＭＩ 提升了 ２. ２８％ꎬ

质量流量范围拓宽 ０. ４７４ ｋｇ / ｓ 是引起 ２５％ ｃ 方案

ＳＭＩ 提升的主要原因ꎮ 而 ５０％ ｃꎬ７５％ ｃ 和 １００％ ｃ 方

案的 ＳＭＩ 则分别下降了 １. ６５％ ꎬ２. ０５％和 ４. ４６％ ꎮ

图 ４　 稳定裕度改进量 ＳＭＩ 对比图

Ｆｉｇ. ４ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｃｈａｒｔ ｏｆ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｍａｒｇｉｎ

ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ(ＳＭＩ)

３. ２　 流场结构分析

图 ５ 为近失速点间隙泄漏量沿弦长分布ꎮ 由图

５ 可知ꎬ相比平行间隙分布ꎬ２５％ ｃ 方案在 ０ ~ ２５％
弦长范围内间隙值增加ꎬ在 ２５％ ~ １００％ 弦长范围

间隙值一致ꎮ 所以在 ０ ~ ２５％弦长范围内的间隙泄

漏量明显大于平行间隙分布ꎬ而 ２５％ ~ １００％ 弦长

范围内的间隙泄漏量基本与平行间隙分布相同ꎮ 随

着收缩段范围的增加ꎬ收缩段弦长范围的间隙泄漏

量明显增加ꎮ 由此可以得出ꎬ不同弦长范围内的间

隙泄漏量与间隙值呈正相关ꎮ

图 ５　 近失速点间隙泄漏量沿弦长分布

Ｆｉｇ. ５ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｇａｐ ｌｅａｋａｇｅ ｎｅａｒ ｔｈｅ ｓｔａｌｌ

ｐｏｉｎｔ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｃｈｏｒｄ ｌｅｎｇｔｈ
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图 ６ 为近失速点叶尖间隙区域相对速度流线分

布ꎮ 由图 ６ 可知ꎬ叶尖泄漏流起始于叶尖前缘ꎬ以涡

的形式向下游发展ꎬ遇到脱体激波后发生破裂ꎬ同时

间隙泄漏流卷入其中形成泄漏涡ꎬ并伴随着大面积

低能流体出现ꎮ 通过对比发现ꎬ由于收缩间隙分布

方案叶尖前缘附近泄漏量增加的原因ꎬ叶尖附近的

低能流体通过间隙流到相邻转子通道ꎬ泄漏涡进一

步远离转子叶尖前缘ꎬ间隙区堵塞效应得到抑制ꎮ

然而ꎬ随着收缩段间隙范围的增大ꎬ间隙泄漏量也

进一步增大ꎬ泄漏涡得到进一步强化ꎬ泄漏涡尺度

明显增加ꎬ压气机堵塞效应加剧ꎬ导致 ５０％ ｃꎬ７５％ ｃ

和 １００％ ｃ 方案的 ＳＭＩ 逐渐降低ꎮ 综合比较发现ꎬ

２５％ ｃ 方案泄漏涡尺度略小于平行间隙分布方案ꎬ

泄漏涡远离转子叶尖前缘ꎬ对间隙区域流场结构改

善效果较好ꎮ

为了直观表达间隙附近的涡团ꎬ利用 Ｈｕｎｔ 等

人[２４]提出的 Ｑ 判据准则理论:

Ｑ ＝ － １
２ (ｅｉｊｅ ｊｉ ＋ ΩｉｊΩｊｉ) ＝ １

２ (ΩｉｊΩｉｊ － ｅｉｊｅ ｊｉ) ＝

１
２ (‖Ω‖２ － ‖Ｅ‖２) (２)

式中:ｅｉｊꎬΩｉｊ—应变速率张量和涡量张量ꎬΩｉｊ ＝ －Ωｊｉꎻ

其中ꎬ‖Ｅ‖ ＝ ｅｉｊｅｊｉꎬ‖Ω‖２ ＝ΩｉｊΩｊｉ ＝ ０. ５ ｜ω ｜ ２ꎮ

当‖Ω‖２ > ‖Ｅ‖时ꎬ涡区域内流体的旋转对

角应变率起主导作用ꎬ即 Ｑ > ０ 的区域可定义为涡

结构ꎬ取 Ｑ ＝ ９ × １０７ꎮ

图 ６　 近失速点间隙区域相对速度流线分布

Ｆｉｇ. ６ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｉｎ ｇａｐ ａｒｅａ ｎｅａｒ ｓｔａｌｌ ｐｏｉｎｔ

　 　 图 ７ 为近失速点相对马赫数和 Ｑ 准则涡量识

别图ꎮ 通过对比发现ꎬ收缩间隙分布在叶尖前缘附

近的涡团范围明显小于平行间隙分布方案ꎬ泄漏涡

远离叶尖前缘是引起该现象的主要原因ꎮ 然而ꎬ由

于受到泄漏涡较大尺度的影响ꎬ在相邻转子叶尖压

力面附近出现加大范围的涡团ꎬ随着收缩段间隙范

围的增加ꎬ压力面附近的低能流体涡团逐渐变粗ꎬ

间隙区域堵塞效应加剧ꎮ 虽然 ２５％ ｃ 方案压力面

附近的涡团范围大于平行间隙分布方案ꎬ但转子叶

尖前缘涡团减少所产生的积极效应大于压力面涡

团增加所产生的负面影响ꎬ所以ꎬ２５％ ｃ 方案能够明

显拓宽压气机稳定裕度ꎮ

图 ８ 为近失速点 ９９％ 叶高处相对马赫数分布

图ꎮ 由图 ８ 可知ꎬ受到泄漏涡的影响ꎬ转子叶尖前缘

附近出现大范围的低速区ꎮ 通过对比发现ꎬ由于

２５％ ｃ 方案泄漏涡尺度略小于平行间隙分布方案ꎬ

所以 ２５％ ｃ 方案叶尖前缘附近低速区范围小于平行

间隙分布方案ꎬ而 ５０％ ｃꎬ７５％ ｃ 和 １００％ ｃ 方案低速

区范围却明显大于平行间隙分布方案ꎮ
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图 ７　 近失速点相对马赫数和 Ｑ 准则涡量识别图

Ｆｉｇ. ７ Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍｓ ｏｆ ｒｅｌａｔｉｖｅ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ａｎｄ Ｑ ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｎｅａｒ ｓｔａｌｌ ｐｏｉｎｔ

图 ８　 近失速点 ９９％叶高处相对马赫数分布图

Ｆｉｇ. ８ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｍａｐｓ ｏｆ ｒｅｌａｔｉｖｅ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ａｔ ９９％ ｂｌａｄｅ ｈｅｉｇｈｔ ｎｅａｒ ｓｔａｌｌ ｐｏｉｎｔ

　 　 为了分析泄漏涡强度ꎬ定义绝对涡量 ξｎꎬ绝对

涡量能够清楚地表达涡强度ꎬ公式如下:

ξｎ ＝ ｜ ξ ｜ / ２ω (３)
式中:ω 和 ｜ ξ ｜—转子角速度和绝对涡向量ꎮ

图 ９ 为近失速点绝对涡量分布图ꎮ 由图 ９ 可

知ꎬ高涡量区与泄漏涡位置基本一致ꎮ 通过对比发

现ꎬ收缩间隙分布方案泄漏涡均明显向下游移动ꎮ
５０％ ｃꎬ７５％ ｃ 和 １００％ ｃ 方案泄漏涡的径向尺度大于

平行间隙分布方案ꎬ而 ２５％ ｃ 方案泄漏涡径向尺度

略小于平行间隙分布方案ꎮ
为了得到转子叶尖间隙附近的静压分布ꎬ定义

静压系数 Ｃｐ如下:

Ｃｐ ＝
ｐｓ － ｐｓꎬｉｎ

ｐｔꎬｉｎ － ｐｓꎬｉｎ
(４)

式中:ｐｓ—不同位置的静压ꎻｐｔ—总压ꎻ下标 ｉｎ—压气

机进口ꎮ
图 １０ 为近失速点 ９９％ 叶高处静压系数分布ꎮ

通过对比发现ꎬ２５％ ｃ 方案能抑制泄漏涡尺度ꎬ促使

泄漏涡向下游移动ꎮ 在压力面侧 ５％ ~ ４０％ 弦长范

围内ꎬ２５％ ｃ 方案静压系数明显大于平行间隙分布

方案ꎬ２５％ ｃ 方案在该弦长范围内叶片载荷增加ꎬ转
子叶片对空气的做功能力增强ꎬ而 ５０％ ｃ、７５％ ｃ 和

１００％ ｃ 方案在该弦长范围内静压系数却小于平行

间隙分布方案ꎮ 在转子压力面 ０ ~ ５％ 和 ４０％ ~
１００％弦长范围内ꎬ各间隙分布方案静压系数基本相
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差不大ꎮ 在吸力面侧 ５５％ ~ ７０％弦长范围内ꎬ２５％ ｃ
方案和平行间隙分布方案静压系数基本一致ꎬ而
５０％ ｃꎬ７５％ ｃ 和 １００％ ｃ 方案的静压系数小于 ２５％ ｃ
方案和平行间隙分布方案ꎮ

图 ９　 近失速点绝对涡量分布图

Ｆｉｇ. ９ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｍａｐ ｏｆ ａｂｓｏｌｕｔｅ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ

ｎｅａｒ ｓｔａｌｌ ｐｏｉｎｔ

图 １０　 近失速点 ９９％叶高处静压系数分布图

Ｆｉｇ. １０ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｍａｐ ｏｆ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔ ９９％ ｂｌａｄｅ ｈｅｉｇｈｔ ｎｅａｒ ｓｔａｌｌ ｐｏｉｎｔ

为了直观反映间隙泄漏流向上游偏转的程度ꎬ
定义间隙泄漏角 βＫ如下:

βＫ ＝
９０° ＋ ａｒｃｔａｎ(

｜ ｗｚ ｜
｜ ｗｙ ｜

) × １８０° / πꎬｗｚ ≤０

９０° － ａｒｃｔａｎ(
｜ ｗｚ ｜
｜ ｗｙ ｜

) × １８０° / πꎬｗｚ > ０

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(５)
式中:ｗ—气流相对速度ꎻｚ—轴向ꎻｙ—周向ꎮ

图 １１ 为近失速点叶尖泄漏角沿弦长的分布ꎮ
通过对比发现ꎬ由于收缩间隙分布方案能够促使泄

漏涡向下游移动远离转子叶尖前缘ꎬ所以在０ ~ ３０％
弦长范围内ꎬ收缩间隙分布方案叶尖泄漏角小于平

行间隙分布方案ꎮ 在 ３０％ ~ １００％ 弦长范围内ꎬ
２５％ ｃ 方案叶尖泄漏角小于平行间隙分布方案ꎬ而
５０％ ｃꎬ７５％ ｃ 和 １００％ ｃ 方案因受到压力面附近较大

范围涡团的影响ꎬ叶尖泄漏角大于平行间隙分布方

案ꎮ 由此得出ꎬ２５％ ｃ 方案叶尖泄漏角较小ꎬ进而能

有效抑制压气机间隙区域的堵塞效应ꎬ使压气机性

能得到进一步提升ꎮ

图 １１　 近失速点转子叶尖泄漏角沿弦长的分布

Ｆｉｇ. １１ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｌｅａｋａｇｅ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｒｏｔｏｒ ｔｉｐ ｎｅａｒ

ｓｔａｌｌ ｐｏｉｎｔ ａｌｏｎｇ ｃｈｏｒｄ ｌｅｎｇｔｈ

４　 结　 论

利用定常数值模拟的方法ꎬ探究收缩间隙分布

对压气机性能及流场结构的影响机理ꎬ得到结论

如下:
(１) 收缩间隙分布能够促使泄漏涡向下游移

动ꎬ使泄漏涡进一步远离转子叶尖前缘ꎮ 随着收缩

段范围的增加ꎬ间隙泄漏量增加ꎬ泄漏涡尺度和压力

􀅰９２􀅰
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面附近涡团范围增大ꎬ加剧间隙区域的堵塞效应ꎮ
(２) 相比平行间隙分布方案ꎬ２５％ ｃ 方案的 ＳＭＩ

提升了 ２. ２８％ ꎬ压气机质量流量范围拓宽 ０. ４７４
ｋｇ / ｓꎮ ５０％ ｃꎬ７５％ ｃ 和 １００％ ｃ 方案的 ＳＭＩ 分别下降

了 １. ６５％ ꎬ２. ０５％和 ４. ４６％ ꎮ
(３) 相比平行间隙分布方案ꎬ２５％ ｃ 方案泄漏

涡尺度减小ꎬ压力面侧 ５％ ~ ４０％ 弦长静压系数增

大ꎬ０ ~ １００％弦长叶尖泄漏角减小ꎬ间隙区域的堵塞

效应得到明显抑制ꎮ 综合比较 ４ 种收缩间隙分布方

案ꎬ２５％ ｃ 方案对流场结构改善效果较好ꎮ
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