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尾缘形状对低压涡轮叶栅气动性能的影响
李　 超， 颜培刚， 钱潇如， 韩万金， 王庆超

（哈尔滨工业大学 能源科学与工程学院， 哈尔滨 １５０００１）

摘　 要： 为减小高负荷低压涡轮叶型损失，提高低压涡轮叶栅气动性能，采用数值模拟方法研究尾缘形状对高负荷前加载低

压涡轮叶栅 Ｌ２Ｆ 气动性能的影响． 对比尾缘偏斜、增加尾缘厚度和 Ｇｕｒｎｅｙ 襟翼对叶栅能量损失和流动的影响． 结果表明：３ 种

尾缘形状都能增加气流折转角， 在低雷诺数时减小能量损失，在高雷诺数时增加损失，但总体上尾缘偏斜提高气动性能的效

果更好． 雷诺数为 ２０ ０００、湍流度为 ３％时，尾缘偏斜能够减小 １６．５％叶栅能量损失，增加 ３．３％气流折转角． ３ 种尾缘形状都使

主流发生偏转，加速了吸力面边界层流动，抑制了流动分离，有利于减小损失；但尾缘改型增强了尾缘后流动掺混，会增加

损失．
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　 　 低压涡轮的质量能占到整个发动机质量的 ３０％，
包含接近 ２ ０００ 多个叶片［１］ ． 为了尽可能地减小质

量，降低制造成本和运行成本这个目标，设计者强烈

倾向于减少叶片数，但这会增加每个叶片的负荷，因
此设计者需要设计更高负荷的叶片［２］；无人侦察机

（ＵＡＶｓ）在高空巡航时，由于空气密度的降低，低压涡

轮运行雷诺数能够降低到 ２５ ０００ 以下；在低雷诺数下，
吸力面边界层容易分离，甚至不再附，使损失剧烈增

加［３］，增加了设计更高负荷的低压涡轮叶型的难度．

设计具有后加载压力分布的叶型能够减小端区

损失［４］，但会使吸力面后缘有很大逆压梯度，容易发

生严重流分离，需要进行流动控制． 而前加载能够延

长吸力侧后部逆压力梯度段长度，在所有位置降低了

当地逆压力梯度，提高叶片的抗分离能力，如果发生

分离，前加载提供了更长的距离使流动分离再附［５］ ．
Ｐｏｐｏｖｉｃ 等［６］研究了具有相同负荷系数的前加载叶型

ＰＡＫＤ－Ｆ 和后加载叶型 ＰＡＫＤ－Ａ 的气动性能，发现前

加载 ＰＡＫＤ－Ｆ 的气动性能明显优于后加载 ＰＡＫＤ－Ａ，
特别是在低雷诺数时，前加载叶型气动性能更加突

出． Ｐｒａｉｓｎｅｒ 等［１］ 给出了 ＰＡＫ 家族系列叶片的气动

特性，其中两种新的超高负荷叶型 ＰＡＫＥ（负荷系数

为 １．６ 和 １．８）都是采用的前加载设计． Ｍｃｑｕｉｌｌｉｎｇ［７］

指出，在所有飞行状态下，最强健的低压涡轮叶型设

计都应该是前加载的． 虽然前加载叶型具有良好的



气动特性，但前加载也有一些缺点，比如前加载叶片

发生转捩靠前，在叶片吸力面有较长的湍流区域，这
会导致损失增加［８］ ． Ｒｏｂｅｒｔｓ［９］发现可以通过尾缘改型

减小损失． Ｚｈｏｕ 等［１０］和李超等［１１］研究发现，改变尾缘

厚度影响低压涡轮能量损失，增加尾缘厚度能减小高

负荷低压涡轮叶栅的能量损失． Ｂｙｅｒｌｅｙ 等［１２］及乔渭阳

等［１３－１４］通过 Ｇｕｒｎｅｙ 襟翼来控制流动分离，襟翼能够减

小流动分离，推迟转捩，减小损失．
尾缘偏斜最初用于调整飞机机翼形状，以适应

飞机不同气动条件［１５］ ． 后来科研工作者将尾缘偏斜

用于风力机上，用来控制风力机叶片负荷和气动性

能． Ｄａｙｎｅｓ 等［１６］研究通过尾缘偏斜控制风机涡轮

负荷． Ｗｏｌｆｆ 等［１７］ 研究了尾缘偏斜对风机叶片气动

性能的影响． 尾缘偏斜也可以用于控制低压涡轮叶

栅流动分离，提高叶栅气动性能［１８］ ．
本文首先将低压涡轮静压和损失的计算结果和

实验结果进行对比，验证数值计算方法准确性，然后

在此基础上研究比较了尾缘偏斜（ＤＴ）、尾缘厚度

（ＩＴ）和 Ｇｕｒｎｅｙ 襟翼（ＧＴ）３ 种不同尾缘形状对高负

荷叶栅气动性能的影响，分析了尾缘形状对低压涡

轮流动控制的机理．

１　 研究对象及数值计算方法

本文研究对象是由 Ｍｃｑｕｉｌｌｉｎｇ［７］ 设计的高负荷

前加载叶型 Ｌ２Ｆ． Ｌ２Ｆ 速度峰值在 ２６％轴向弦长处；
和典型的低压涡轮叶栅 Ｐａｋ－Ｂ 相比，Ｌ２Ｆ 负荷提高

了 ３８％；叶栅参数见表 １．
表 １　 低压涡轮叶栅基本参数

Ｔａｂ．１　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ＬＰＴ Ｃａｓｃａｄｅ

参数 Ｃ ／ ｍｍ Ｃｘ ／ ｍｍ ｓ ／ ｍｍ Ｃ ／ ｓ
气流角 ／ （ °）

进口 出口
负荷系数

Ｐａｋ－Ｂ １７７．８ １５９．５ １４１．２ １．２５ ３５ ６０ １．１５

Ｌ２Ｆ １８５．０ １５２．４ １８６．１ ０．９９ ３５ ５８ １．５９

　 　 负荷系数 Ｚｗ （Ｚｗｅｉｆｅｌ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ）的定义为

Ｚｗ ＝ ２ ｓ
Ｃｘ

ｓｉｎ２βｏｕｔ［
ｕｉｎ

ｕｏｕｔ
ｃｏｔ βｉｎ ＋ ｃｏｔ βｏｕｔ］ ． （１）

式中： ｓ 为栅距，Ｃｘ 为轴向弦长，Ｃ 为弦长，ｕｉｎ 和 ｕｏｕｔ

分别是叶栅进出口轴向速度，βｉｎ 和 βｏｕｔ 分别是进出

口气流角．
图 １ 给出了叶片尾缘形状示意图．

(a)尾缘偏斜 (b)增加尾缘厚度 (c)Gurney襟翼
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图 １　 尾缘形状示意

Ｆｉｇ．１　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｔｒａｉｌｉｎｇ ｅｄｇｅ ｓｈａｐｅｓ

　 　 在约距离前缘 ９５％轴向弦长处，尾缘是从吸力

侧向压力侧偏斜，尾缘偏斜高度为 ｈ，如图 １（ ａ）所

示． 为了减小对吸力侧边界层的影响，增加尾缘厚

度时吸力侧曲线保持不变［１０］，只改变了压力侧曲

线，吸力侧曲线和压力侧曲线相对中弧线对称，增加

的尾缘厚度为 ｔ， 如图 １（ｂ）． 图 １（ｃ）给出了 Ｇｕｒｎｅｙ
襟翼示意图，襟翼高度为 ｇ． Ｌ２Ｆ 原型叶片 ｈ ＝ ０，
ｔ ＝ ０，ｇ ＝ ０．

图 ２ 是计算网格，叶片周围采用 Ｏ 型网格，叶
片近壁面加密， 第一层网格 ｙ ＋ ＜ １，伸缩比是 １．１；
为了减少计算量，沿着径向方向布置了 ２ 个网格节

点，在展向和弦向设置周期边界，并进行了网格独立

性验证， 选定网格总数为 ２３０ ｋ 进行计算．
湍流模型采用 ＳＳＴ 湍流模型，转捩模型采用

Ｌａｎｇｔｒｙ⁃Ｍｅｎｔｅｒ 转捩模型［１９－２０］ ． 进口边界给定总压、
总温、气流角度、来流湍流度和涡黏比． 出口边界给

定平均静压；叶片壁面是无滑移边界条件，进口边界

条件如表 ２ 所示． 为了比较尾缘改型对叶栅气动性

能的影响，３ 种尾缘形状叶栅的进口边界条件是相

同的．
表 ２　 计算边界条件

Ｔａｂ．２　 Ｔｈｅ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

雷诺数 ／ １０４ 马赫数 ／ １０－２ 湍流度 ／ ％ 入口气流角 ／ （ °）

２ ０．６ ３ ３５

５ １．５ ３ ３５

１０ ３．０ ３ ３５

２０ ６．０ ３ ３５
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(a)尾缘偏斜 (b)增加尾缘厚度 (c)Gurney襟翼
图 ２　 尾缘处计算网格

Ｆｉｇ．２　 Ｌｏｃａｌ ｇｒｉｄ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｎｅａｒ ｔｈｅ ｔｒａｉｌｉｎｇ ｅｄｇｅ

２　 计算方法验证

本文参考的实验数据来自 Ｌｙａｌｌ 等［２１］、Ｂｅｎｔｏｎ
等［２２］对 Ｌ２Ｆ 叶栅做的系列实验． 本文的雷诺数 Ｒｅ
是基于入口速度和轴向弦长 Ｃｘ， 来流湍流度均为

３％． 静压系数 Ｃｐ 的定义：
Ｃｐ ＝ （ｐＴｉｎｌｅｔ － ｐ） ／ （ｐＴｉｎｌｅｔ － ｐｉｎｌｅｔ），

式中： ｐ 是静压，ｐＴｉｎｌｅｔ 进口总压，ρ 为密度，ｕ 为速度．
基于进口速度的能量损失系数 γ 为

γ ＝ （ｐＴｉｎｌｅｔ － ｐＴｏｕｔｌｅｔ）（ｐＴｉｎｌｅｔ － ｐｉｎｌｅｔ），
其中 ｐＴｏｕｔｌｅｔ 为出口总压．

图 ３ 是叶片表面静压系数 Ｃｐ 分布． 量纲一高度

Ｈ ＝ ｈ ／ Ｃ，Ｔ ＝ ｔ ／ Ｃ，Ｇ ＝ ｇ ／ Ｃ． 从图 ３ 可以看出，计算结

果和实验结果吻合得很好，在 Ｒｅ ＝ ２０ ０００ 时，Ｌ２Ｆ
没有发生完全分离； 随着雷诺数增大，分离泡减小．
图 ４ 是雷诺数对能量损失系数的影响． 从图 ４ 可以看

出，Ｌ２Ｆ 能量损失系数计算值和实验结果吻合得很好，
和 Ｐａｋ－Ｂ 相比，Ｌ２Ｆ 展现出很好的低雷诺数特性；在
Ｒｅ ＝ ２０ ０００ 时，Ｌ２Ｆ 能量损失系数比 Ｐａｋ－Ｂ 降低了约

６０％． 从图 ３ 和图 ４ 可以看出，采用的数值计算方法

能够准确地捕捉叶栅内流动分离和转捩过程，预测

叶栅的能量损失．
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图 ３　 静压系数分布
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图 ４　 雷诺数对能量损失系数的影响

Ｆｉｇ．４　 Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ Ｒｅ ｏｎ ｅｎｅｒｇｙ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

３　 计算结果分析

３．１　 不同尾缘形状对低压涡轮叶栅影响的对比

图 ５ 给出了量纲一高度对能量损失系数的影

响，可以看出，和原型叶栅相比，尾缘偏斜（ＤＴ）、增
加尾缘厚度（ＩＴ）和 Ｇｕｒｎｅｙ 襟翼（ＧＴ）都能够在低雷

诺数时 （Ｒｅ ＝ ２０ ０００，Ｒｅ ＝ ５０ ０００）减小叶栅能量损

失． 但在高雷诺数时 （Ｒｅ ＝ １００ ０００，Ｒｅ ＝ ２００ ０００），
３ 种尾缘形状会增加损失． 尾缘偏斜和襟翼在 Ｒｅ ＝
２０ ０００ 时能量损失相当，并且都小于增加尾缘厚度

的，其中尾缘偏斜 Ｈ ＝ ０．０１５ 时，能量损失最小． 雷

诺数为 ２０ ０００、湍流度为 ３％时，尾缘偏斜能够减小

叶栅能量损失 １６．５％，增加气流折转角 ３．３％． 而在

更高雷诺数时，总体上叶片尾缘偏斜的叶栅能量损

失比叶片增加襟翼和尾缘厚度的能量损失小． 图 ６
给出了量纲一高度对叶栅气流折转角的影响，可以

看出，随着量纲一高度的增加，叶栅的气流折转角增

加． 但尾缘偏斜和襟翼的气流折转角都大于增加尾

缘厚度的． 结合图 ５ 和图 ６ 可以看出，从整体上，叶
片尾缘偏斜提高低压涡轮叶栅气动性能的效果

最好．
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图 ５　 量纲一高度对叶栅能量损失系数的影响

Ｆｉｇ．５　 Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ ｈｅｉｇｈｔ ｏｎ ｔｈｅ ｅｎｅｒｇｙ ｌｏｓｓ
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图 ６　 量纲－高度对叶栅气流折转角的影响

Ｆｉｇ．６　 Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ ｈｅｉｇｈｔ ｏｎ ｔｈｅ ｆｌｏｗ ｔｕｒｎｉｎｇ ａｎｇｌｅ

３．２　 尾缘形状对叶栅流动的影响

以量纲一高度 （Ｇ、Ｔ、Ｈ） 等于 ０．００８ 为例分析

尾缘形状对叶栅流动的影响． 图 ７ 给出了静压系数

分布． 可以看出，３ 种尾缘形状都推迟了流动分离，
分离点和再附点的位置基本相同． 图 ８ 为流线和速

度云图，可以看出，和原型叶栅相比，３ 种尾缘形状

都使主流发生偏转，加速了吸力面边界层流动，抑制

了流动分离，减小了分离泡． 在相同量纲一高度时，
３ 种尾缘形状减小分离泡程度基本相同． 从图 ８ 还

可以看出，尾缘改型在减小吸力面分离泡的同时，也
增强了尾缘处流动掺混，尾缘后都形成了不同尺度

的漩涡，其中尾缘偏斜形成的漩涡最小，襟翼形成的

漩涡最大．
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图 ７　 Ｒｅ＝２０ ０００ 时静压系数分布
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图 ８　 Ｒｅ＝２０ ０００ 时流线和速度分布

Ｆｉｇ．８　 Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， Ｒｅ ＝ ２０ ０００
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　 　 图 ９ 是 ３ 种尾缘形状的叶栅内湍动能云图，由
于尾缘改型加速了边界层流动，转捩点向下游移动，
高湍流度区域面积和强度减小，但尾缘改型增强了

尾缘后湍动能强度，尾缘偏斜没有明显增强尾缘后

湍动能，而襟翼后湍动能强度和吸力面上湍动能强

度相当． 增加尾缘厚度和 Ｇｕｒｎｅｙ 襟翼的流动控制机

理和尾缘偏斜的相同，一方面抑制流动分离，减小能

量损失，另一方面，增强了流动掺混，增加了损失．

湍动能
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（ａ） 原型

湍动能
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（ｂ） Ｈ ＝ ０．００８

湍动能

m2?s-2

（ｃ） Ｔ ＝ ０．００８

湍动能

m2?s-2

（ｄ） Ｇ ＝ ０．００８

图 ９　 Ｒｅ＝２０ ０００ 时湍动能分布

Ｆｉｇ．９　 Ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ ｋｉｎｅｔｉｃ ｅｎｅｒｇｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ （ＴＫＥ）， Ｒｅ ＝ ２０ ０００

３．３　 栅距对气动性能的影响

尾缘偏斜（ＤＴ）、增加尾缘厚度（ ＩＴ）和 Ｇｕｒｎｅｙ
襟翼（ＧＴ）在提高低压涡轮叶栅气动性能的同时，减

小喉部和栅距的比值，从而减小了每一级的质量流

量． 为了保持每一级的质量流量不变，对量纲一高

度 （Ｈ、Ｔ、Ｇ） 为 ０．０４、０．０８、０．１５ 的叶栅，栅距分别增

加约 ０．６０％， １．２０％， ２．２５％． 图 １０ 给出了量纲一高

度对栅距增加后能量损失系数和气流折转角的影

响． 可以看出，增加栅距后，３ 种尾缘形状同样能在

低雷诺数时减小叶栅能量损失，增加气流折转角．
在低雷诺数条件时 （Ｒｅ ＝ ２０ ０００），增加栅距会使 ３
种尾缘改型叶栅能量损失增加，但尾缘偏斜叶栅能

量损失最小，而增加尾缘厚度叶栅的能量损失最大；
增加栅距还减小了叶栅的气流折转角，但尾缘偏斜

和襟翼叶栅的气流折转角相当，增加尾缘厚度叶栅

的最小． 所以增加栅距后，低雷诺数条件下尾缘改

型都能提高低压涡轮叶栅的气动性能，但尾缘偏斜

的气动性能最好．
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图 １０　 Ｒｅ＝２０ ０００ 时量纲一高度对能量损失系数和气流折

转角的影响

Ｆｉｇ． １０ 　 Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ ｈｅｉｇｈｔ ｏｎ ｔｈｅ ｅｎｅｒｇｙ ｌｏｓｓ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｎｄ ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ａｉｒ ｆｌｏｗ ｔｕｒｎｉｎｇ ａｎｇｌｅ，
Ｒｅ ＝ ２０ ０００
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４　 结　 论

１）尾缘偏斜，增加尾缘厚度和 Ｇｕｒｎｅｙ 襟翼都能

减小低压涡轮叶栅能量损失，增加气流折转角；但从

整体上，尾缘偏斜比其他两种尾缘形状效果好．
２）３ 种尾缘形状的流动控制机理相同，都加速

了吸力面边界层流动，抑制了流动分离，可以减小能

量损失；但都增强了尾缘后流动掺混，这会增加

损失．
３）增加栅距，保持主流流量不变，３ 种尾缘形状

同样能够减小叶栅能量损失，增加气流折转角，但尾

缘偏斜叶栅的气动性能最好． 尾缘形状设计对高负

荷低压涡轮叶栅气动性能有重要影响． 尾缘偏斜可

以应用到更高负荷低压涡轮叶型尾缘设计中．
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