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变马赫数下压力面小翼对扩压叶栅气动特性的影响
吴宛洋，钟兢军

（上海海事大学 商船学院，上海 ２０１３０６）

摘　 要： 为探究变来流马赫数下压力面叶尖小翼对扩压叶栅气动特性的影响， 对Ｍａ ＝ ０．５、Ｍａ ＝ ０．６和Ｍａ ＝ ０．７来流马赫数

下的原型叶栅和加装不同宽度的压力面叶尖小翼的扩压叶栅流场特性进行了实验研究． 结果表明： 在高亚声速的来流条件

下，压力面叶尖小翼可以有效减小叶顶两侧压力梯度，阻碍流体流入叶顶间隙，控制叶顶泄漏流动，减小流场损失，改善流场

流动状况． 随着小翼宽度的增加，改善程度增大，同时马赫数的变化与控制效果成正比． 当 Ｍａ ＝ ０．７ 时， 与原型叶栅相比，
ＰＷ２．０ 方案的流场改善程度最大，总压损失系数降低了 ６．５３％．
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　 　 叶尖小翼技术最早的设计概念来自于自然界飞

禽类的翅膀结构特征． 早在 １８９７ 年，飞机面世前，英
国的空气动力学家兰彻斯特就首次提出在翼尖处加

装端板结构以改善空气动力学特性的影响，可惜由

于早期航空技术及工业的限制，兰彻斯特提出的翼

梢小翼的设计理念无法付诸实现． 一直到 １９７６ 年，
美国 ＮＡＳＡ 研究中心的惠特科姆博士［１］才真正的通

过实验证明了翼稍小翼在改善飞机航行状况的有效

性，接着在风力机［２］、螺旋桨［３］、轴流风机［４］ 及涡

轮［５］等多种叶轮机械领域叶尖小翼都被证明是一

种有效的叶顶泄漏流动的控制手段． 压气机叶片厚

度较小，流场中流动更为复杂，各种涡系的存在对流

场的影响更为明显，因此在压气机中应用叶尖小翼

技术的研究开展较晚． 国内钟兢军团队［６－８］ 自 ２００８
年开始对叶尖小翼在压气机中的应用开展了大量的

研究，经过多年的理论分析、数值计算及实验测量初

步确定了在低速来流条件下合适安装位置及结构参

数的叶尖小翼可以有效地控制叶顶泄漏流动的运行

轨迹，延迟泄漏流动与主流的掺混，减小叶栅中总压

损失，而在跨声速转子中，压力面叶尖小翼则可以通

过改变泄漏涡的流动轨迹有效提高压气机转子的稳

定工作范围．
由于叶尖小翼对跨声速流场的影响效果受到多

种因素的共同影响，如：叶型、来流马赫数、冲角、进
口附面层以及间隙高度等，因此不同的学者们得到

的结论不尽相同，吕和斌［９］ 以某扩压叶栅为研究对

象，利用数值计算对跨声速来流条件下叶尖小翼对

流场的影响进行了研究，结果发现吸力面叶尖小翼

削弱了流场中泄漏涡的强度，降低了流场中总压损

失． 牛汗［１０］对某跨声速转子进行了叶尖小翼安装后



流场的数值计算，结果发现当压力面叶尖小翼的宽

度为 ４ 倍叶顶截面宽度时，压气机转子的流量裕度

可增加 ２４．５％． Ｓｈｉｖａｒａｍａｉａｈ［１１］ 针对某跨声速转子

中加装不同宽度的压力面叶尖小翼和吸力面叶尖小

翼对流场的影响进行了研究，结果证明吸力面叶尖

小翼的性能优于压力面叶尖小翼和组合小翼．
现有研究成果主要以低速叶栅和跨声速压气机

转子为研究对象，在高亚声速领域还存在空白，同时

现有文献资料证明叶尖小翼技术的适用性受到多种

因素的共同影响，来流马赫数的变化必然会引起控

制机理上的改变，探究高亚声速下叶尖小翼控制压

气机叶栅叶顶间隙流动的工作将为实际工况中最佳

叶尖小翼的选择提供参考． 本文对来流马赫数分别

为 Ｍａ ＝ ０．５、Ｍａ ＝ ０．６和Ｍａ ＝ ０．７ 的 ３ 个工况下原型

叶栅和加装不同宽度压力面叶尖小翼的扩压叶栅的

流场进行了实验研究，并对测量结果进行对比分析，
探究来流马赫数的变化对压力面叶尖小翼间隙泄漏

控制效果的影响，为高亚声速下叶尖小翼在压气机

中的实际应用提供理论依据．

１　 实验装置介绍

１．１　 实验叶栅设计

研究过程的实验测量在大连海事大学船用小型

燃气轮机技术重点实验室的高速平面风洞完成，实
验探针为 Ｌ 形五孔探针． 叶栅叶型为 ＧＥ 某转子叶

顶的截面，叶型为了满足实验风洞的尺寸要求，将叶

型尺寸进行等比例缩放，叶型截面如图 １ 所示，叶栅

的主要几何参数及气动参数如表 １ 所示． 压气机间

隙高度通常不超过 ３％ｈ， 为了更为有效地观察来流

马赫数的影响效果， 本文选择流场变化程度最大的

３％ｈ作为叶顶间隙高度［１２］ ． Ｍａ ＝ ０．７ 为亚声速和跨

声速的分界值， 文中马赫数选择Ｍａ ＝ ０．５、０．６及 ０．７
这 ３ 个数值． 为了完成后续实验过程中可以对叶片

间隙高度进行调节的实验目的，实验过程中采用悬

臂叶片变间隙的设计方案，原型叶栅和加装不同宽

度压力面叶尖小翼的扩压叶栅都各有 ９ 片叶片，实
验叶栅结构如图 ２ 所示．
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图 １　 实验叶栅叶型
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表 １　 主要几何参数
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图 ２　 叶栅实验段照片
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　 　 叶尖小翼的上平面与原叶顶平面平行，无叶尖

小翼命名为 ＮＷ，压力面叶尖小翼宽度分别选取当

地叶片宽度的 １．０ 倍、１．５ 倍及 ２．０ 倍，分别命名为

ＰＷ１．０、ＰＷ１．５ 及 ＰＷ２．０，小翼结构如图 ３ 所示． 在

高亚声速的来流条件下，叶尖小翼结构加装在叶顶

时必然要承受高速旋转所带来的离心力的作用，在
实验过程中小翼要承担较大的进口气流带来的作用

力，为了防止小翼结构在实验过程中由于受力而脱

落，研究过程中将小翼结构与叶片顶部采用光滑过

渡的融合设计，采用融合式叶尖小翼方案可以有效

保证实验过程的安全和准确性．

(a)PW1.0 (b)PW1.5 (c)PW2.0

图 ３　 不同形状叶尖小翼示意图
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１．２　 实验测点布置

在平面叶栅实验过程中叶顶结构的变化对流场

区域的影响只集中于叶片上半叶高［７］，为缩短实验

周期、减少实验成本，研究过程只对叶片的上半叶高

进行了测量． 为完整测量泄漏涡与上通道涡结构，
近上端壁区域叶顶间隙区域布点加密，此外尾迹区

域也加密，以保证在不同来流冲角下将主流区尾迹

与角区高损失区全部覆盖． 加密方法为对最小冲角

尾迹与最大冲角尾迹之间的区域全部进行加密，此
种方法不需每次调整布点方案，减小了工作量，另一

方面也规避了流场信息测量不全的风险． 在本方案

中叶高方向分布了 ２４ 个不等间距测量位置，节距方

向分布了 ２３ 个不等间距测量位置，共有测量点 ５５２
个，布点方式如图 ４ 所示，图中横纵坐标已经分别进

行了无量纲化． 叶栅上端壁静压测点分布如图 ５ 所

示，共 ９８ 个静压孔．
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图 ４　 出口测量截面布点图
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图 ５　 上端壁静压测点分布图
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　 　 实验结果分析过程中的性能参数定义如下：
静压系数为

ＣＰｓ ＝
Ｐｓ － Ｐｓｂｉ

Ｐｖｂ
， （１）

总压损失系数为

Ｃξ ＝
Ｐ ｔｂ － Ｐｅ

Ｐｖｂ
． （２）

式中： Ｐｓ 为绝对值静压， Ｐｓｂｉ 为叶栅上端壁各点静

压， Ｐｖｂ 为栅前动压， Ｐ ｔｂ 为栅前总压， Ｐｅ 为测量点总

压． 现有研究证明叶片顶部的泄漏涡起始位置对应

着上端壁壁面静压值最小点，静压斜槽的位置可以

有效表征泄漏涡的运行轨迹［１３－１４］ ． 总压损失系数是

用来衡量叶轮机械气动性能的主要参数，数值越小

代表流动损失越小［１５］ ．
１．３　 流场周期性

叶栅出口处的流场周期性是衡量气流均匀性的

主要参数，图 ６ 为 Ｍａ ＝ ０．７ 时叶栅出口截面的总压

损失系数沿节距方向分布图． 由图 ６ 可知出口截面

的流场周期性较好，满足本次实验对出口流场均匀

性的要求．
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图 ６　 叶栅出口流场周期性

Ｆｉｇ．６　 Ｐｅｒｉｏｄｉｃｉｔｙ ｏｆ ｃａｓｃａｄｅ ｏｕｔｌｅｔ ｆｌｏｗ

１．４　 误差分析

在进行实验的过程中，不可避免地会存在一定

的误差，如实验设备等绝对误差是人工不可调解的，
但其他相对误差可以尽量减小，如使用误差及环境

误差等． 在完成进口、壁面及出口实验参数测量过

程中主要测量仪器精度如表 ２ 所示．
表 ２　 主要测量仪器精度

Ｔａｂ．２　 Ｍａｉｎ ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔｓ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｔｅｓｔ ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

设备名称 仪器精度

大气压传感器 ０．０５％

压力扫描阀 ０．０５％

温度传感器 ±０．５％

探针坐标系数 角向 ０．００１ ３５°，直线 ０．００６ ２５ ｍｍ

　 　 本文实验过程中所用的三孔探针及五孔探针的

角度定位误差均小于 １°，测量点的定位误差均小于

０．５ ｍｍ，对总压及静压的测量不确定度小于 １％． 仪

器的精度满足本次实验要求，可以保证测量结果的

精确性．

２　 结果分析

２．１　 叶顶区域流场

图 ７ 为不同马赫数下无叶尖小翼压气机叶栅和
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图 ７　 不同马赫数叶栅上端壁静压系数分布

Ｆｉｇ．７　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｓｔａｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｎ ｔｈｅ ｔｉｐ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｕｃｔｉｏｎ ｓｉｄｅ ｗｉｎｇｌｅｔｓ

不同宽度压力面叶尖小翼方案压气机叶栅的上端壁

静压系数分布． 不同马赫数下都存在明显的静压斜

槽，由低压区域存在位置可知此时流场中泄漏涡成

为主要涡系，即流动损失增加的主要因素． 随着马

赫数的增加，ＮＷ 方案低压区域明显增大． 当 Ｍａ ＝
０．５时，加装不同宽度的压力面叶尖小翼都可以延迟

泄漏流动与主流的掺混，减少掺混损失，使泄漏涡强

度减弱． 随着叶尖小翼宽度的增加，对流场的改善

效果越明显，静压斜槽都向叶片吸力面有所迁移．

当 Ｍａ ＝ ０．６ 时，由于流体动能增加，泄漏涡产生的

损失更大，ＮＷ 方案流场中的低压区域变大，不同宽

度的压力面叶尖小翼都会减小叶顶两侧的压力梯

度，抑制泄漏流动的产生，降低流动损失，ＰＷ２．０ 方

案仍然对 ＮＷ 流场效果改善最大． 当 Ｍａ ＝ ０．７ 时，
ＮＷ 方案中低压区域的增加程度明显大于 Ｍａ ＝ ０．６
与Ｍａ ＝ ０．５时的增加程度，这是由于Ｍａ ＝ ０．７时，流
场已经处于高亚声速的临界值， 和其他低马赫数工

况相比流场特性发生变化，泄漏涡的强度变化对流
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场的影响程度增加，泄漏涡成为流场中最主要的涡

系，压力面叶尖小翼对其强度和空间位置的影响成

为流场的中最为主要的变化因素． 不同宽度的叶尖

小翼都使得泄漏涡强度减弱，起始位置有所后移，且
随着叶尖小翼宽度的增加，改善效果更加明显．
２．２　 流场内熵变化

熵是指体系的混乱程度，是一种较为准确的表征

流动损失的气动参数，由于流动损失通常是由复杂的

流动涡系相互作用产生的，因此高熵区域通常对应中

高流动损失区域． 为了直观地观察叶栅流场的变化，在
同样的来流条件下对不同工况的叶栅进行数值计算，
数值计算方法的可靠性已在作者发表的文章中得到验

证［１２］，从叶顶前缘为起点沿轴向截取了 １３ 个等距离截

面，不同方案沿着流动方向的熵分布云图如图 ８ 所示．

Entropy/(J/kg/K):
-8-5-2-11 4710131720

(a)NW (b)PW1.0 (c)PW1.5 (d)PW2.0
Ma=0.5

(e)NW (f)PW1.0 (g)PW1.5 (h)PW2.0
Ma=0.6

(i)NW (j)PW1.0 (k)PW1.5 (l)PW2.0
Ma=0.7

图 ８　 不同马赫数叶栅熵分布云图

Ｆｉｇ．８　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｅｎｔｒｏｐｙ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｕｃｔｉｏｎ ｓｉｄｅ ｗｉｎｇｌｅｔｓ

　 　 当 Ｍａ ＝ ０．５ 时，不同宽度的压力面叶尖小翼减

少了叶顶两侧的压力梯度，延迟了泄漏涡的起始位

置，对压力面侧要进入叶顶间隙区域的流体有阻碍

作用，降低了叶顶间隙泄漏流体的速度，泄漏涡强度

降低，高熵区域减小，流场稳定性增加，且随着叶尖

小翼宽度的增加，改善效果愈加明显．
当 Ｍａ ＝ ０．６ 时，不同方案的压气机叶栅中熵增

均大于各方案对应的 Ｍａ ＝ ０．５ 工况，压力面叶尖小

翼对于流场的改善效果基本一致． 随着叶尖小翼宽

度的增加，叶尖小翼对于叶顶间隙泄漏流体的抑制
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能力加强，流场中熵增逐渐减弱，泄漏涡强度减弱，
流动损失减小．

当 Ｍａ ＝ ０．７ 时，流场中流动特性与其他马赫数

工况时相比有所变化，此时的流场处于向跨声速过

渡的临界区域，流场中泄漏涡的影响范围明显增加，
高熵区域在流动方向和节距方向都有明显增加．
ＰＷ１．０ 方案时，泄漏涡起始位置后移，延迟了泄漏流

与主流的掺混，泄漏涡受到明显抑制，流场中的高熵

区域明显减小． ＰＷ１．５ 方案时，叶尖小翼对流场的

改善效果更加明显，高熵区域进一步减小． 当ＰＷ２．０
方案时，叶尖小翼进一步削弱了泄漏涡的强度，高熵

区域再次减小，流动损失明显降低． 同时更多的附

面层低能流体随着通道涡的发展而被卷吸离开端

壁，沿着流动方向横向压力梯度增强，端壁间隙区横

向流动增加，被削弱的泄漏涡无法将这部分补充流

体卷吸形成旋涡结构，间隙区域横向流动加强，在靠

近上端壁节距方向高熵区分布范围有所扩张．
２．３　 出口截面流场

图 ９ 与图 １０ 分别给出了实验测得不同方案下的

出口截面总压损失系数分布图及二次流分布图（对横

坐标节距与纵坐标叶片高度进行无量纲化，出口截面

距离前缘 １５０％轴向弦长处）． 图中分别标识出了各

旋涡结构，其中叶顶泄漏涡（Ｔｉｐ Ｌｅａｋａｇｅ Ｖｏｒｔｅｘ）简称

为 ＴＬＶ，上通道涡（Ｕｐ Ｐａｓｓａｇｅ Ｖｏｒｔｅｘ）简称为 ＵＰＶ，
上集中脱落涡（Ｕｐ Ｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｅｄ Ｓｈｅｄ Ｖｏｒｔｅｘ）简称为

ＵＣＳＶ． 漏流体在流出叶顶间隙区域后在主流的作用

下卷吸成为与通道涡旋向相反的叶顶泄漏涡，上通道

涡主要是由于马蹄涡在叶片压力面的分支受到上端

壁横向压力梯度的作用不断卷吸上端壁附面层低能

流体形成的，此时端壁附面层的低能流体会向叶片吸

力面的角区进行移动与堆积，并与主流进行掺混． 泄
漏涡与通道涡旋向相反，相互制约． 除此之外流场中

还存在着上集中脱落涡，上集中脱落涡是由端壁与吸

力面角区附面层的低能流体与尾缘脱落涡相互黏性

剪切而产生的，上集中脱落涡与上通道涡旋向相反，
两者的相互作用也造成了一定的流动损失． 此时流场

中的总压损失主要是由叶顶泄漏涡、上集中脱落涡、
上通道涡及三者互相的影响引起的．
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图 ９　 不同马赫数叶栅出口总压损失系数分布
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图 １０　 不同马赫数叶栅出口二次流分布

Ｆｉｇ．１０　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔ ｓｅｃｏｎｄａｒｙ ｆｌｏｗ ａｔ ｅｘｉｔ ｐｌａｎｅ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｕｃｔｉｏｎ ｓｉｄｅ ｗｉｎｇｌｅｔｓ

　 　 当 Ｍａ ＝ ０．５ 时，ＮＷ 方案的出口截面主要存在

泄漏涡、上通道涡及上集中脱落 ３ 种涡系． ＰＷ１．０
方案时，小翼的出现削弱了叶顶两侧压力梯度，泄漏

流动得到抑制，泄漏涡涡核对应的高损失区域面积

减小，影响范围减小；上通道涡的节距与径向范围有

所增大，上集中脱落涡分布范围明显增大，但两者的

强度变化小于泄漏涡对流场的影响程度，因此此时

泄漏涡的减弱使得流场总压损失降低． 随着叶尖小

翼宽度的增加，泄漏涡涡核对应的高损失区域面积

进一步减小，上集中脱落影响范围增大，流场的流动

损失逐渐减小． 其中 ＰＷ２．０ 的改善效果最为明显．
当 Ｍａ ＝ ０． ６ 时，随着马赫数的增加，ＮＷ、ＰＷ１． ０、
ＰＷ１．５ 及 ＰＷ２．０ 各方案出口截面上的总压损失都

有所增加，叶尖小翼对于流场的改善规律与 Ｍａ ＝
０．５时相同． 随着叶尖小翼宽度的增加，泄漏涡强度

减弱，影响范围减小，上通道涡与上集中脱落涡强度

增加，空间尺寸增大，流场的总压损失降低． 当 Ｍａ ＝

０．７ 时，此时 ＮＷ 方案出口截面上泄漏涡成为最重

要的涡系结构，分布于整个节距范围，上通道涡与上

集中脱落涡被完全抑制． ＰＷ１．０ 方案时，泄漏涡强

度明显减弱，涡核对应的高损失区域明显减小，其在

节距的影响范围减小，上通道涡则在节距的尺寸增

大，并出现上集中脱落涡． ＰＷ１．５ 方案时，泄漏涡进

一步减弱，集中脱落涡有所增强． ＰＷ２．０ 方案时，叶
尖小翼附加损失对流场的不利影响弱于其对流场中

泄漏涡的强度的改善效果，此时泄漏涡强度进一步

减弱，影响范围减小，上集中脱落涡面积明显增大，
总压损失进一步降低．
２．４　 性能参数

图 １１ 为不同马赫数下无叶尖小翼压气机叶栅

与加装 ３ 个不同宽度压力面叶尖小翼叶栅出口截面

的节距质量平均总压损失系数沿叶高的分布情况．
当 Ｍａ ＝ ０．５ 时，在 ８０％ｈ ～ ９０％ｈ 区域内，叶尖小翼

所带来的附加摩擦损失随着小翼宽度的增加逐渐增
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图 １１　 节距平均出口总压损失系数沿叶高分布

Ｆｉｇ．１１ 　 Ｓｐａｎｗｉｓｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｐｉｔｃｈ⁃ａｖｅｒａｇｅｄ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

大． ９０％ｈ ～ １００％ｈ区域， 叶尖小翼宽度的增加使其

对流场泄漏流动的抑制作用逐渐增强，此时 ＰＷ２．０
方案最大程度地降低了流场的总压损失． 当 Ｍａ ＝
０．６时，叶尖小翼对流场的控制规律与Ｍａ ＝ ０．５ 时相

同，ＰＷ２．０ 方案对流场的改善程度最大，随着马赫数

的增加，泄漏流量增加，泄漏流体动能增强． 泄漏涡

对流场的影响更加剧烈，不同方案的叶尖小翼对流

场的改善程度增加． 当 Ｍａ ＝ ０．７ 时，流场中泄漏涡

在径向方向的影响范围增加，叶尖小翼对流场的影

响更为明显， 在 ８０％ｈ ～ １００％ｈ 区域都可以体现叶

尖小翼的改善作用，随着叶尖小翼宽度的增加，泄漏

涡逐渐减弱，总压损失逐渐减小．
　 　 图 １２ 为不同方案压气机叶栅出口截面总压损

失系数随马赫数变化的曲线图． 在不同的来流马赫

数工况下，不同宽度的压力面叶尖小翼都降低了流

场的总压损失，且叶尖小翼宽度与改善程度成正比．
随着马赫数的增加，压力面叶尖小翼对流场的改善

程度增加． 当Ｍａ ＝ ０．５ 时，ＰＷ２．０ 的总压损失与 ＮＷ
方案相比降低了 ４．０６％． 当Ｍａ ＝ ０．６ 时，与 ＮＷ 方案

相比，ＰＷ２．０ 的总压损失降低了 ４．９５％． 当 Ｍａ 达到

０．７ 时，ＰＷ２．０ 的改善效果更为明显，其总压损失降

低了 ６．５３％．
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图 １２　 出口质量平均总压损失系数

Ｆｉｇ．１２　 Ｍａｓｓ ａｖｅｒａｇｅｄ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

　 　 压气机的出口气流角可以直接反映气流在流动

过程中的折转程度，并在一定程度上表征流场中附

面层流动及二次流涡系的分布情况． 气流的折转程

度越小，气流稳定性越高［７］ ． 图 １３ 为不同马赫数下

无叶尖小翼压气机叶栅与加装 ３ 个不同宽度压力面

叶尖小翼叶栅出口截面节距质量平均出口气流角沿

叶高的分布． 由于泄漏涡的形成机理与流动特性，
出口气流角会沿着叶高方向先后出现过偏转和欠偏

转现象． 当 Ｍａ ＝ ０．５ 时，不同方案的压气机叶栅出

口截面的气流角沿叶高出现过 ／欠偏转现象． 随着

叶尖小翼宽度的增加，泄漏流动得到抑制，泄漏涡强

度减弱，作用范围减小，出口气流角沿叶高过 ／欠偏

转现象逐渐减弱，气流均匀性增强． 随着马赫数的

增加，叶尖小翼对出口均匀性的改善机理相同， 即

当Ｍａ ＝ ０．６和Ｍａ ＝ ０．７工况时，叶尖小翼宽度的增

加和对出口流场的控制效果成正比，ＰＷ２．０ 方案都是

其工况下的最佳工况． 同时马赫数增加使得泄漏流动

加强，可以观察到叶尖小翼的改善程度逐渐增加．

·３８·第 １ 期 吴宛洋， 等： 变马赫数下压力面小翼对扩压叶栅气动特性的影响
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图 １３　 节距平均出口气流角沿叶高分布

Ｆｉｇ．１３　 Ｓｐａｎｗｉｓｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｐｉｔｃｈ⁃ａｖｅｒａｇｅｄ ｙａｗ ｆｌｏｗ ａｎｇｌｅｓ

３　 结　 论

１）在高亚声速来流条件时，不同来流马赫数

下，不同宽度的压力面叶尖小翼都降低了流场的流

动损失，增加了出口气流的均匀性，压力面叶尖小翼

区域的低能流体不但减弱了叶片两侧的压力梯度，
还会对进入叶顶间隙区域的流体起到阻碍作用．

２）随着压力面叶尖小翼宽度的增加，泄漏流动

需要流经的路程增加，进入叶顶间隙的流体减少，泄
漏流动能量减弱，泄漏涡强度减弱，泄漏流动的控制

效果与叶尖小翼宽度成正比．
３）随着马赫数的增加，流场中泄漏流动逐渐增

强，压力面叶尖小翼的改善效果逐渐增强． 当 Ｍａ ＝
０．５ 时，ＰＷ２．０ 的总压损失与 ＮＷ 方案相比降低了

４．０６％． 当 Ｍａ ＝ ０．６ 时，与 ＮＷ 方案相比，ＰＷ２．０ 的

总压损失降低了 ４．９５％． 当 Ｍａ 达到 ０．７ 时，ＰＷ２．０
的改善效果更为明显，其总压损失降低了 ６．５３％．

４）加装压力面叶尖小翼后，与同工况的原型叶

栅相比，流场的变马赫数敏感性有效降低，变工况下

高亚声速压气机叶栅流场更为稳定，气流更为均匀，
流动状况得到明显改善，高亚声速的来流条件下压

力面叶尖小翼是一种有效的泄漏流动控制手段．
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