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摘要：为了获取叶尖间隙对涡轮性能的影响规律，通过对某型发动机高压涡轮第 1、2 级叶尖间隙的主动调控，进行叶尖间隙

对涡轮性能影响的试验研究。采用精密传感器对叶尖间隙进行测量，通过试验得到不同叶尖间隙下涡轮效率、换算流量、换算功以

及出口流场的变化数据。结果表明：第 1、2 级叶尖间隙每增大 1%，涡轮效率约降低 0.58%～0.69%；存在 1 个叶尖间隙变化对涡轮效

率影响较明显的敏感区；叶尖间隙变化对叶尖出口流场有明显影响。
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Experimental Study on Influence of Tip Clearance on Turbine Performance
GU Xue-hua袁HAO Sheng-chun袁ZHANG Dong-hai袁LU Jun-song
渊AECC Shenyang Engine Research Institure袁Shenyang 110015袁China冤

Abstract: In order to obtain the influence of tip clearance on turbine performance袁experimental study on the influence of tip
clearance on turbine performance was carried out through the active control of tip clearance in the primary and secondary turbine stage of a
high pressure turbine of a certain engine. The precision sensors were used to measure the tip clearance. The change data of turbine
efficiency袁conversion flow袁conversion work and outlet flow field under different tip clearance were obtained by test. The results show that
the turbine efficiency decreases by about 0.58%耀0.69% when the tip clearance of the primary and secondary stage increases by 1%. There
is a sensitive area where the change of tip clearance has obvious influence on turbine efficiency. The change of tip clearance has obvious
influence on the tip outlet flow field.
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0 引言

涡轮叶尖间隙对涡轮的流场结构、流场品质有着

重要影响[1-3]，从而对涡轮效率、发动机推力和油耗产

生重大影响，进而影响到航空发动机的经济性和可靠

性[4-6]。研究结果表明，叶尖间隙与叶高之比每增加

1%，涡轮效率就会降低约 0.8%～1.2%，发动机的耗

油率增加约 2%[7]。为了揭示涡轮转子内部的流场结

构，国外开展了大量的试验研究工作[8-9]，分析了叶尖

间隙对涡轮性能的影响规律[10-12]、对涡轮效率的影响

因素[13-14]。国内綦蕾等[15-16]学者也在叶尖间隙对涡轮的

性能影响方面开展了相关的试验研究。

本文基于某型发动机高压涡轮性能试验，在中国

首次实现了高压涡轮第 1、2 级叶尖间隙的分级和主

动调控，进行各级叶尖间隙对高压涡轮级性能的影响

试验，获取涡轮效率、换算流量、换算功率以及出口流

场随间隙的变化规律，为深入探索某型发动机高压涡

轮性能提供依据。

1 试验设备

可用于全尺寸动力涡轮、低压涡轮、高压涡轮性

能试验的试验器主要性能参数见表 1。

2 试验方法

压缩气体自气源站经过滤、干燥、流量调节后进

入孔板测量其流量，然后经进气调节进入涡轮，作功
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表 1 涡轮试验器参数

参数

进气压力 / MPa

进气流量 /（kg/s）

冷气流量 /（kg/s）

涡轮进气温度 / K

技术指标

≤1.0

≤100

≤30

≤800

参数

涡轮进口压力 / MPa

涡轮膨胀比

涡轮转速 /（r/min）

涡轮功率 / kW

技术指标

≤0.6

≤5

≤8800

≤22500

表 2 试验参数测量精度

参数

气流角 /（毅）
扭矩 /%

叶尖间隙 /%

测量精度

±0.5

0.2

6

图 1 叶尖间隙调节原理

表 4 各试验工况下的涡轮效率

0.96

0.9191

0.9162

0.9141

0.65

0.9201

0.9178

0.9172

驻R2

0.43

0.64

0.99

1.54

0.9155

0.9124

0.9115

驻R1

表３ 各级叶尖间隙变化测试矩阵

0.96

√

√

√

0.65

√

√

√

驻R2

0.43

0.64

0.99

1.54

√

√

√

驻R1

图 3 涡轮效率随第 1级相对

叶尖间隙的变化

图 4 涡轮效率随第 2级相对

叶尖间隙的变化

后或经环形引射器抽吸后排入大气。试验过程控制方

法如下：

（1）试验状态控制。通过调节进气管路上阀门开

度调节进气压力；通过调节涡轮出口排气阀门开度调

节抽吸压力；通过调节水力测功器进、排水阀门开度

控制转速；通过调节空气系统阀门改变主气与冷气的

流量比，到达预定状态后，即可采集所有测试参数。

（2）叶尖间隙控制。高压涡轮机匣单元体间隙调

节原理如图 1 所示。第 1、2 级中层机匣采用盒型整环

结构，盒型结构内腔通有加热气，通过控制加热气的

温度控制中层机匣的变形，随中层机匣径向位移调整

叶尖间隙。

（3）测试布置。高压涡轮测试截面布置如图 2 所

示。从图中可见，涡轮导向器进口 A-A 测量截面布置

有总温测试探针、总压测试探针，B-B 截面周向均布

壁面静压探针，涡轮转子出口 C-C 测试截面布置总

温、总压、壁面静压、气流方向探针。总温、总压、气流

方向探针沿径向测点的

分布均采用等环面方式

布置，各探针沿周向均

布。第 1、2 级涡轮动叶叶

尖沿周向各均布 4 支传

感器，实时测量间隙动态

变化值。

各测试参数测量精度见表2。从表中可见，传感器

的测试精度高，测量的参数可靠，可满足涡轮效率、换

算流量等数据的误差要求。

3 试验结果及分析

单独调控第 1、2 级叶尖间隙至某数值后，会保持

在一个稳定状态。为探究第 1、2 级相对叶尖间隙分别

对涡轮性能的影响规律，并比较二者的影响因子，分

别进行第 1、2 级相对叶尖间隙 驻R 变化时涡轮性能

变化规律的试验研究，驻R＝R/h×100，其中，R 为叶尖

间隙值，h 为叶高，R 的设计变化范围为 0.3～2.0 mm。

叶尖间隙变化测试工况见表 3。

3.1 叶尖间隙对涡轮效率的影响

试验获得的第 1、2 级叶尖不同间隙值下涡轮效

率见表 4，涡轮效率随涡轮第 1、2 级叶尖间隙的变化

分别如图 3、4 所示。

从图 3 中可见，在第 2 级叶尖间隙不变的前提

下，当第 1 级相对叶尖间隙由 0.65 增大至 0.96 时，涡

轮效率降低 0.16%，当相对叶尖间隙值再增大至 1.54
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参数

温度 /℃

压力 /%

转速 /%

测量精度

±1～2

±0.3
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时，涡轮效率降低 0.38%。从图 4 中可见，在第 1 级叶

尖间隙不变的前提下，当第 2 级相对叶尖间隙由 0.42

增大至 0.65 时，涡轮效率降低 0.29%，当相对叶尖间

隙值再增大至 0.96 时，涡轮效率降低 0.21%，涡轮效

率降低趋势变缓。

综合考虑涡轮效率随第 1、2 级叶尖间隙的变化

情况进行等效换算可知：

（1）当第 1 级涡轮相对叶尖间隙增大 1%时，涡

轮效率降低约 0.58%；当第 2 级涡轮相对叶尖间隙增

大 1%时，涡轮效率降低约 0.69%；第 2 级叶尖间隙变

化对效率的影响更明显。

（2）涡轮效率随叶尖间隙的变化规律并非线性。

依据获取的试验数据可知，当第 1 级动叶相对叶尖间

隙在 0.9～1.5 范围内、第 2 级动叶相对叶尖间隙在

0.4～0.6 范围内变化时，对涡轮效率的影响较明显。

间隙变化对效率的影响存在 1 个敏感区：在敏感区

内，涡轮效率随叶尖间隙的变化较明显，在敏感区外，

叶尖间隙变化对涡轮效率影响较小。

通过分析可知产生这种规律的机理为：在敏感区

内，随着叶尖间隙的增大，气流泄漏量增加，降低了涡

轮的有效作功能力；同时泄漏的气体在涡轮周围形成

气流场，降低了涡轮叶片叶盆与叶背的气压差。这 2

种因素导致叶尖间隙增大时涡轮效率降低。当叶尖间

隙增大到一定程度时，气流泄漏量和气流场对涡轮叶

片压差的影响接近饱和状态，进而会出现在敏感区之

外叶尖间隙变化对涡轮效率影响减小的现象。

3.2 叶尖间隙对流量特性的影响

涡轮换算流量随第 1、2 级叶尖相对间隙的变化

分别如图 5、6 所示。从图 5 中可见，当 1 级动叶相对

叶尖间隙由 0.65 增大至 1.54 时，涡轮换算流量增加

了 0.4%；当第 2 级动叶相对间隙由 0.43 增大至 0.99

时，涡轮换算流量增加了 0.1%。随间隙值的增大，换

算流量略有增加，其主要原因是当涡轮叶尖间隙增大

时，叶尖处气流的泄漏量增加，叶尖流速增大，从而使

涡轮流通能力提高。

3.3 叶尖间隙对出口流场的影响

在不同的第 1 级动叶相对叶尖间隙下，出口总

压、总温、气流角沿径向的分布分别如图 7～9 所示。

从图中可见，在不同的相对叶尖间隙下，从叶根到叶

尖各参数分布趋势较为一致，叶尖间隙变化对各参数

沿径向的分布基本无影响。

在不同的第 2 级动叶相对叶尖间隙状态下，出口

总压、总温、气流角沿径向的分布分别如图 10～12 所

示。与第 1 级动叶变间隙状态相似，出口总压、总温的

分布趋势基本一致，但在叶尖处的测点有轻微差异，

尤其出口角度受第 2 级动叶叶尖相对间隙的影响较

为明显，且随着间隙的增大，出口角度与主流区的气

流角差异变大。

4 结论

通过叶尖间隙对涡轮性能影响的试验研究，得出

如下结论：

（1）随着涡轮叶尖间隙的增大，涡轮效率逐渐降

低，相对叶尖间隙每增大 1%，涡轮效率约降低 0.58%

～0.69%。且间隙对效率的影响存在 1 个敏感区，在
图 5 涡轮换算流量随第 1级

相对叶尖间隙的变化

图 6 涡轮换算流量随第 2级

相对叶尖间隙的变化

图 7 出口相对总压随第 1级

相对叶尖间隙的变化

图 8 出口相对总温随第 1级

相对叶尖间隙的变化

图 9 出口气流角随第 1级相

对叶尖间隙的变化

图10 出口相对总压随第2级

相对叶尖间隙的变化

图11 出口相对总温随第2级

相对叶尖间隙的变化

图 12 出口气流角随第 2级

相对叶尖间隙的变化
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敏感区内，效率受间隙变化的影响较明显；在敏感区

外，间隙对效率的影响减弱，其主要原因为：在敏感区

内，随着叶尖间隙的增大，气流泄漏量多，降低了涡轮

的有效作功能力；当叶尖间隙增大到一定程度时，气

流泄漏量对涡轮叶片压差的影响接近饱和状态，减小

了对涡轮效率的影响作用。

（2）随着叶尖间隙的增大，涡轮换算流量略有增

加，其主要原因为：当叶尖间隙增大时，叶尖处气流的

泄漏量增加，叶尖流速增大，从而使涡轮流通能力提

高，且随着叶尖间隙的增大，叶尖部位的气流角与主

流区的气流角度差异增大。
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