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摘要: 在环形叶栅低速风洞上, 详细测量了具有后部加载叶型的常规直叶片和弯扭叶片栅能量损失由栅前至

栅后的发展。实验结果表明损失的增长主要发生在前缘和尾缘附近,提高此类叶栅流动效率的关键是前缘圆

直径、尾缘逆压段长度与逆压梯度值的匹配以及沿叶高静压系数分布规律的选择。
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Abstract: The experimental invest igat ion w as conducted in a low speed annular wind tun-

nel. T he energy loss evolution from the upstream to the downstream in the blade cascade channel

w ith af t-loaded prof iles was measured in detail. The results of the present study showed that en-

ergy loss occurs mainly in the places near the leading and the t railing edges. Therefore, the mea-

sures to be taken are to choose the leading edge diameter, to match the portion of adverse pressure

gradient zone w ith it s v alue and to improve the static pressure dist ribut ion along span height .
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　　近年来, 先进的后部加载叶型与弯扭叶片作

为两项新技术已广泛应用于蒸汽轮机与燃气轮

机,对于改善通流部分的气动性能起到了关键作

用。但是,到目前为止不同的研究者提出的后部加

载叶型型线和弯扭叶片气动成型方法各不相

同[ 1～ 3]。

Wei B, Fot tner [ 4]对具有相同总载荷但载荷分

布不同的两种高载荷直列涡轮叶栅进行了实验研

究,研究结果表明,由于前加载叶栅在进口平面附

近产生较大的横向压力梯度,该压力梯度作用于

很厚的进口边界层,而后加载叶栅较大的压力梯

度产生在喉部以后,它作用的新生边界层很薄, 因

此前加载叶栅的通道涡比后加载叶栅的强度大很

多,相应的二次流损失也就更大。朱斌等
[ 5]
通过计



算分析后部加载叶片及常规前加载叶片对三维叶

栅流动损失与二次流发展的影响也得到了类似的

结论。由此可见,后部加载叶栅具有较好的气动性

能。国内外同行大量理论、实验与工程实践都证实

在前加载与均匀加载叶型叶片栅中应用弯扭叶片

可进一步提高叶栅的流动效率,但在后加载叶型

叶片栅中叶片的弯扭是否能够进一步改善叶栅的

气动性能,迄今为止所见实验研究还较少。因此,

实验研究后加载弯扭叶片栅损失发展特性, 为设

计者提供设计高效后加载弯扭叶片的有效途径,

是一件有价值的工作。本文仅在均匀来流条件下

实验研究了两种叶型的叶栅,变工况条件下的研

究将在以后的文章中讨论。

1　实验模型

　　实验是在哈尔滨工业大学气动研究中心的低

速环形叶栅风洞上进行的。对具有后部加载叶型

的常规直叶片栅和弯叶片栅在相同的实验条件

下,沿叶高方向每隔 10%相对叶高设置一个测量

面,在总共 9个测量面上沿叶片型面每隔 5 mm

设一测量孔, 测量了沿叶片型面的表面静压分布。

同时沿流向由栅前至栅后在不同的轴向位置处设

置了 12 个测量面, 其中栅前和栅后各 3 个测量

面,流道内 6个,在每个测量面上沿周向和展向设

置了适当的测量点,使用五孔探针测量了气动参

数沿周向和叶高的分布。

实验叶栅的几何与气动参数如下:内、中、外

径分别为: D t= 2334. 2 mm , Dm= 2119. 2 mm, Dh

= 1904. 2 mm; 叶高 H = 215 mm ; 径高比 Dm/ H

= 9. 86;叶片弦长 b= 175. 84 mm ;展弦比 H / b=

1. 22; 节距分别为: T t = 135. 8 mm , T m= 123. 3

mm , T h= 110. 8 mm; 节弦比 T t / b= 0. 772, Tm/ b

= 0. 701, T h / b= 0. 630;轴向弦长 B= 115. 1 mm ;

叶片数 N = 54; 几何进气角 �0 = 90°(从周向算

起) ;几何出气角 �1= 12°; 栅前总压 P
*
0 = 3650 Pa

(表压) ; 叶展中部基于轴向弦长的叶栅出口雷诺

数 Re= 6. 1×104 ,马赫数 Ma= 0. 235。

2　结果与讨论

2. 1　栅前流动

　　气体绕流叶栅产生的流动损失由两部分组

成。( 1)来流进口端壁边界层带来的损失; ( 2)是绕

流叶栅气体产生的净损失。栅前的流动损失主要

集中在上、下端壁边界层内。这部分损失也由两部

分组成,第一部分为来流进口端壁边界层带来的

损失,其大小是通过撤掉叶栅,在实验装置的出口

处进行边界层测量获得; 第二部分损失是由叶栅

对气流的阻滞作用引起的来流进口端壁边界层的

增厚,叶栅的阻滞作用愈强,边界层厚度的增长愈

大,这部分损失为由栅前测得的边界层厚度减去

撤掉叶栅后在同一地点测得的边界层厚度。在本

实验中,撤掉叶栅在进口段出口处测得来流端壁

边界层厚度为 14 mm。安装常规直叶片叶栅后,

测得来流进口端壁边界层厚度为 20 mm。在安装

弯叶片的条件下,测得来流进口端壁边界层厚度

为 18 mm。显然, 在安装叶栅的情况下,由于叶片

表面和上、下端壁面对气流的阻滞作用,引起了进

口端壁边界层增厚,而弯叶片栅的进口端壁边界

层厚度小于常规直叶片栅, 这说明弯叶片栅对气

流的阻滞作用较小。

图 1　不同前缘曲率下进口边涡系拓扑结构

F ig . 1　T opo log y st ructure of the inlet v ortex with

different leading edge radius

来流进口端壁边界层首先与叶片前缘相互作

用。早在1955年, Frit sche
[ 6]
在做涡轮叶栅壁面流

动的油流显示时,发现来流端壁边界层在绕流叶

片圆柱形前缘的过程中出现了马蹄涡。在本实验

之前的大多数实验中, 由于实验叶片没有较大的
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前缘半径,来流端壁边界层的厚度小于圆柱半径,

在叶片前缘形成如图 1( a)所示的拓扑与旋涡结

构,即一个相当大的马蹄涡和一个相当小的壁角

涡。现代高性能涡轮叶片,包括本实验研究的后部

加载叶片,其前缘具有较小曲率半径,在尺寸方面

等于或小于来流端壁边界层厚度, 来流端壁边界

层在叶片前缘形成如图 1( b)所示的拓扑结构与

多涡结构,亦即由马蹄涡、壁角涡、反向涡和分离

涡组成的前缘涡系。在进口涡量相等的前提下, 强

度较大的单涡与强度较弱的多涡结构相比较, 前

者产生的能量损失要明显大于后者。

图 2　栅前能量损失系数等值线分布

F ig . 2　Energy lo ss coefficient contour s distr ibution

由能量损失系数等值线分布(图 2)可见, 本

实验叶片的叶型沿不同形状的径向积迭线积迭,

对进口流场的影响不同。在弯叶片栅中,叶型沿曲

线径向积迭线积迭,气流绕流叶片前缘跨叶片流

面翘曲比直叶片严重, 因而引起进口端壁边阶层

在距前缘较远位置发生变形, 并且变形较大。显

然,弯叶片的前缘涡系发生的位置距前缘较远, 涡

的尺度也较大。但是,弯叶片前缘气流的流动损失

却明显小于直叶片(图 3) , 这说明叶片前缘气流

的流动损失虽然部分地与叶片前缘的形状有关,

可是损失的主要部分取决于整个叶栅表面(包括

上、下端壁与叶片表面)对气流的阻滞作用。

2. 2　栅内流动

　　在叶栅流道内边界层低动量气体的输运是通

过马蹄涡和通道涡在相应静压梯度的作用下流动

完成的。图 4表示本实验测得的静压系数沿叶型

的分布。由图可见,本实验叶片具有气动性能优良

的后部加载叶型。在压力面上的流动基本在顺压

梯度的作用之下。在 70%相对轴向弦长之前, 顺

压梯度较小; 在余下的 30%轴向弦长之内, 顺压

梯度较大,边界层流过压力面前部和中部,在厚度

尚未达到发生转捩时, 就进入了大顺压梯度的压

力面后部,因此在整个压力面上边界层的流动可

保持为层流。在吸力面上, 边界层在前 94%轴向

图 3　栅前沿节距平均总压损失系数沿叶高的分布

Fig. 3　Pitch w ise aver age total pr essure loss

coefficient distr ibution along the blade height

弦长的漫长距离内都是在较大顺压梯度的作用下

流动,边界层厚度增长很慢,直至进入逆压梯度段

才开始转捩,等到边界层内流动转变成湍流,已离
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开叶栅出口平面。由此可见实验叶型的湍流流动

区很小,不到轴向弦长的 6%。显然,本实验叶栅

的叶型损失必然较小, 测量结果表明大约在 0. 02

～0. 03范围内。

图 4　沿不同叶高叶型表面静压系数分布

F ig . 4　Static pressure coefficient dist ribution along

the sur face of the blade at different height

由图 4还可以看出在叶片吸力面和压力面上

静压系数沿叶高的分布, 预测径向二次流的流动

状况。在常规直叶片栅中,在压力面上沿叶高形成

的是正压梯度, 在吸力面上前 86%轴向弦长内形

成的是负压梯度,仅在尾缘 14%轴向弦长内形成

正压梯度,因此在端壁上气流从压力面流向吸力

面,叶片表面的边界层在横向与沿叶高方向静压

梯度作用下的在前面大部分流动区域内从叶根流

向叶尖,在后面则相反。由于吸力面上边界层远厚

图 5　节距平均总压损失系数沿叶高的分布

Fig. 5　Pitch w ise aver age total pr essure loss

coefficient distr ibution along the blade height

于压力面,上端壁附近损失的增长要比下端壁附

近快, 直至叶栅尾缘沿叶高的静压梯度转变成正

的,边界层低动量气体才开始在下端壁上集聚(图

121第　1　期 周逊等: 后部加载叶型直叶片和弯叶片叶栅中能量损失变化的实验研究



图 6　节距平均静压系数沿叶高的分布

Fig . 6　Pit chw ise aver age static pressur e coefficient distr ibution along the blade height

图 7　流道内能量损失系数等值线分布

Fig. 7　Energy loss coefficient contours distribution

5)。对于正弯叶片,除了在吸力面极小范围内(不

到 6%轴向弦长)之外,无论在压里面还是吸力面

均形成了两端高、中间低的静压分布, 即所谓的

“C”型静压分布。特别是从节距平均静压系数沿

叶高的分布(图 6)来看, 在弯叶片尾缘逆压梯度

段形成了沿流向愈来愈明显的“C”型静压分布。

在这种沿叶高的静压梯度的作用下, 叶栅两侧边

界层低能流体流向叶展中部,被主流“带走”。显而

易见,叶片正弯在叶片表面形成的静压场, 有利于

进一步降低叶栅中的二次流损失(图 5)。

在常规直叶栅中, 在流道的前半部分横向压

力梯度较小(图 4) , 几乎不存在沿叶高的压力梯

度,无论在吸力面还是在压力面沿流向均处于顺

压梯度之下, 因此在叶片表面上边界层的发展缓

慢,端壁横流引起的边界层流体在吸力面壁角的

集聚亦不严重, 由图 7( a)可见, 低能流体由压力

面向吸力面壁角的输运, 在流道的中后部,即 X /

B= 0. 74测量站之前才逐渐完成。由0. 74相对轴
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向弦长至出口, 集聚在吸力面壁角的边界层遇到

较大的逆压梯度与沿叶高的正压梯度,较快地增

厚,甚至分离,形成通道涡, 并向叶展中部和压力

面发展。但是,由于后部加载叶型沿流向的逆压梯

度段很短, 不到轴向弦长的 6%, 因此通道涡从端

壁抬起不高, 由吸力面流动显示可见,通道涡三维

分离线向叶展中部的渗透高度仅为 0. 03相对叶

高(图 8)。对于弯叶片栅,在流道的后部,集聚在

吸力面壁角的低能流体同样遇到了较大的逆压梯

图 8　吸力面上通道涡三维分离线显示图

F ig. 8　Ink visualization of 3D separ ate line on

suct ion surfaces

度,但是从这里起始( X / B= 0. 59) ,叶片弯曲形成

了沿叶高越来越显著的“C”型静压分布(图 6) , 加

剧了通道涡卷吸的低能流体与主流的对流, 虽然

三维分离线的渗透高度与常规直叶片栅大致相

等,但沿全叶高的损失系数分布都明显低于常规

直叶片栅(图 5)。

2. 3　栅后流动

　　气流进入叶栅下游流场。由图 9、图 10可见

有下述特点:

( 1) 在叶栅中形成和发展的集中涡系均被压

缩在狭小的尾流区内, 尾流区内的流动通常是湍

流,内部摩擦很大(远远大于层流内的摩擦) ,当地

的能量损失相当大。

( 2) 栅后气流有较大的扭曲度,即气流具有

较大的周向速度( Cu ) , 该速度对应的离心惯性力

与径向正压梯度相平衡, 因而下游流动始终在正

径向压力梯度的作用下, 始终存在着强烈的向轮

毂的二次流。

( 3) 是气流一流出叶栅,横向压力梯度消失,

气流参数沿周向不均匀, 径向二次流与周向涡能

耗散形成尾流与主流的复杂掺混过程是下游流动

中损失增长的主要因素。

图 9　下游流场横截面能量损失系数等值线分布

Fig. 9　Energy loss coefficient contours distribution
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　　数值计算与实验测量表明,下游流场中损失

的增长在叶栅总损失中占有较大比例。Denton 认

为现代涡轮叶片的叶型损失大约为 0. 03,而出口

边对叶型损失的贡献大约为 1/ 3
[ 7]
。Sieverding 教

图 10　下游流场节距平均静压系数沿叶高的分布

F ig. 10　Pitch w ise aver age static pressur e coefficient

distribution along the blade height

授认为总流动损失的大约 1/ 3发生在出口平面之

后。下游流损失增长的原因是尾流中所有集中涡

的消散和叶栅非均匀出口流场的完全掺混。迄今

为止,消散与掺混造成损失的机理尚不清楚,无法

进行单独的实验用来说明整个下游流的掺混过

程。但是,很明显通道涡和出口边涡对下游损失的

增长贡献很大, 特别是通道涡相对出口边涡改变

它的位置这一事实对于下游流的掺混起重要作

用。

图 11　下游流场节距平均总压损失系数沿叶高的分布

F ig . 11　Pitch w ise aver age tot al pr essure coefficient

distr ibution along the blade height

图 9 表明,在常规直叶片叶栅中离开叶片出

口边的气流产生的高损失构成竖条状尾流区。尾

流区中的损失峰值由叶展中部至两端分别对应出
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口边涡、上下通道涡与上下壁角涡, 除了 0. 6 至

0. 7相对叶高的局部区域外高损失区沿叶高彼此

相连。气流由 X / B= 1. 05测量面向 X / B= 1. 47

测量面流动的过程中, 始终处在较大径向压力梯

度的作用之下(图 10) ,外端壁附近的低动量气体

沿尾流向轮毂对流,同时由于周向气流参数不均

匀引起气流的周向自由扩散,尾流区逐渐加宽并

倾斜,流动损失增加的很快,尤其是轮毂区附近气

流损失增加的最快(图 11)。

对于弯叶片叶栅, 气流中的高损失构成反

“C”型的尾流区。对应出口边涡、上下通道涡和上

下壁角涡的损失峰值包括在各自独立的高损失区

内(图 9a)。该叶栅下游气流同样始终在较大径向

正压梯度的作用之下, 因此沿尾流存在与直叶栅

相同强度的径向二次流。但是,由于弯叶片栅喉部

以后的吸力面上,特别是在叶栅两端吸力面上作

用的平均压力较高,除此之外弯叶片栅进入下游

流的低动量流体较少并且主流速度较高,这些因

素的影响均增大了下游流的涡系耗散与掺混速

度,使掺混损失明显减小。在叶栅出口流场,从X /

B= 1. 05测量面到 X / B= 1. 47测量面,常规直叶

栅总压损失系数增大 69% , 而弯叶片栅仅增大

59%(图 11)。

3　结　论

　　对于具有后部加载叶型的弯叶片叶栅, 损失

的增长主要发生在叶栅前缘及喉部之后的下游流

场,在这类叶栅中采用弯叶片可以进一步降低流

动损失,但在设计时应注意到下列参数的匹配选

择:

( 1) 选择前缘圆的曲率半径,使其与来流端

壁边界层的厚度之比小于 1。

( 2) 选择沿叶型的静压系数分布, 是吸力面

尾部边界层“爬上山”部分扩压段的长度与逆压梯

度值合理匹配。

( 3) 选择叶型沿径向积迭的积迭线形状, 使

在吸力面尾部逆压梯度段所对应的流道中形成沿

叶高的“C”型静压分布。
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