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基于 Gurney襟翼的低压涡轮叶栅流动控制实验
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摘 � � � 要: 研究了在 PAK�B 低压涡轮叶片压力面尾缘加装不同 Gurney 襟翼在不同流动状态下对流动的

控制影响.结果表明, Gurney 襟翼能够有效减小 PAK�B 叶型失速流动状态下的损失. 在进口 Re = 23 000,

Ma= 0. 021, FSTI= 1%状态下,加装高度为 1%弦长的圆形襟翼后总压损失系数减小 29%左右, 气流转折角增

大 3. 12%左右,同时影响使主流流量减少 5%左右; 该襟翼使吸力面边界层分离及重附的位置延后, 使尾迹

区减小,从而减少流动损失.
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Experiment on flow control using Gurney�flaps for
a low�pressure turbine cascade

ZH ANG Jun�sheng , QIAO Wei�yang , SUN Da�wei

( School of Pow er and Energy,

Northw estern Poly technical U niv er sity, Xi�an 710072, China)

Abstract: An exper iment w as conducted to study the f low contro l ef fects of the Gurney�
flaps w hich w er e f ix ed on the t railing edge of the pressure sur face o f PAK�B low�pressure
turbine blade. T he experiment adopted different shapes of Gurney�f laps w ith different

heights under various flow condit ions. T he experimental results show that Gurney�f laps can

ef fectively reduce flow loss w hen PA K�B pro file is stall. At Re= 23 000, Ma= 0. 021, FSTI=

1%, the lo ss coef ficient o f total pr essure is reduced by about 29% and the f low turning angle

is increased by about 3. 12% when f ix ed round Gurney�f laps w ith H = 1% chord length;

meanwhile the inlet primary flow mass is r educed by about 5%; the Gurney�f laps can also

delay boundary lay er separat ion, reat tach on blade pro file suct ion side and diminish the w ake

zone, thus reducing the flow loss.

Key words: Gurney�f lap; boundar y lay er separ at ion; loss coeff icient o f total pr essure;

low�pressur e turbine

� � 燃气涡轮通过使燃气加速并发生偏转而获取

输出功率.任何动力装置都存在降低损失,提高功

率和效率的问题. 大负荷低压涡轮叶型尾部会形

成尾迹,产生尾迹损失,而叶栅吸力面表面通常还

可能存在边界层流动分离,尤其在低雷诺数下,由

于叶片边界层流动分离, 使得涡轮损失急剧增大,

气流转折角减小, 严重降低低压涡轮的效率和

功率.

低雷诺数下燃气涡轮流动损失控制研究一直

吸引着航空动力届众多研究者, 有许多研究者已

经提出和发展了许多有效的涡轮流动损失控制的

方法. 在主动流动控制方面, Bons, L in�I. C. 和
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McAulif fe等人进行了研究[ 1�4] ,他们研究了定常

或非定常射流控制大负荷低压涡轮吸力面的分离

的方法.在被动流动控制研究方面, V olino 使用

不同高度的正方形绊线,实现了在较宽广的雷诺

数范围内对低压涡轮叶片吸力面分离和转捩的控

制[ 5] ; Lake和 Sieverding 等研究了各种表面处理

(比如绊线和球涡)
[ 6�7]

,来控制流动分离、降低流

动损失.

在飞机外流设计中, 有许多学者发现,在机翼

压力面尾缘加装襟翼可以使机翼获得更大升力,

并在适当高度襟翼下, 亦可减少流动损失
[ 8�11]

.在

风力机叶型研究中也发现襟翼有抑制流动分离和

增升的效果[ 12] . Byer ley 等人则提出了应用 Gur�
ney 襟翼控制低雷诺数下涡轮流动分离的方

法
[ 13]

. 而罗华玲等人研究了射流襟翼对低压涡轮

叶栅的流动控制, 发现射流襟翼能够控制流动分

离,减少流动损失,增大气流转折角[ 14] . 上述研究

结果激发了本文对在涡轮压力面尾缘加装 Gur�
ney 襟翼进行研究的兴趣, 是否该襟翼也可能存

在类似的效果?

本文以大负荷低压涡轮 PAK�B 为研究对
象,在叶栅压力面尾缘加装不同的 Gur ney 襟翼,

研究加装不同的 Gur ney 襟翼对气流流动的影响

控制.

1 � 实验装置

实验研究工作是在西北工业大学涡轮平面

叶栅实验风洞中进行. 该涡轮平面叶栅实验风

洞由气源压缩机、扩压段、整流段、收敛段和工

作段以及电子压力测压仪等基本部件组成, 如

图 1所示.

图 1� 低速叶栅风洞试验台

F ig. 1� Low�speed linear cascade w ind tunnel

该风洞气源是由一台交流变频电机驱动的离

心式压缩机构成, 通过变频实现对气源工作状态

的控制. 其最大流量为 1. 5 kg / s, 最大压力可达

9149 Pa. 压缩机的气流经过扩压管道进入稳压

箱,稳压箱内有一道蜂窝整流器和两道网格整流

器,对气流进行整流,经过稳压箱整流后的气体经

过收缩管道进入涡轮叶栅试验段, 收敛段的另一

个作用是将气流的压力能转化为速度, 收敛段的

型面按照维托辛斯基的轴对称计算公式设计加

工,从而使得试验段进口得到均匀的速度场.试验

段的几何尺寸是 300mm � 90mm 的矩形结构,即

叶片展向高度为 90mm.

2 � 实验测量方法

2. 1 � 叶栅来流总压、总温及大气参数测量

涡轮叶栅进口流场参数采用楔形三孔探

针
[ 15]
进行测量, 三孔探针使用特性参见文献

[ 15] ,三孔探针从上壁面距叶栅前缘额线 35mm

的通槽伸入到气流进口流场中, 探针孔与上下壁

面等距.气流总温则是采用热电偶温度计在稳压

箱进行测量.大气压力采用高精度的大气压力计

进行测量.

2. 2 � 叶片表面静压测量

叶片表面静压测量是通过叶片表面的静压孔

测得,静压孔直径 0. 3mm, 沿叶片吸力面表面均

匀分布,如图 2所示.

图 2 � 叶片表面静压孔位置示意图

F ig. 2� Posit ion of the blade stat ic pr essure tap

沿叶高方向 18个静压测量孔,均在半叶高处

(叶片高度 100mm, 测量孔离两端 50mm) , 在半

叶高剖面处, 18个测量孔的位置如表 1所示.

所有测量孔均为 �0� 6mm 通孔, 与当地叶片

表面垂直.

1130



� 第 5 期 张军胜等: 基于 Gurney 襟翼的低压涡轮叶栅流动控制实验

表 1� 静压孔测量位置

Table 1� Position parameter of the blade static pressure tap

No. x / mm No. x / mm

1 0� 412 732 10 16� 339700

2 0� 255 920 11 19� 327980

3 1� 087 362 12 22� 301140

4 2� 280 180 13 25� 202790

5 3� 831 743 14 27� 995960

6 5� 769 724 15 30� 669620

7 8� 041 052 16 33� 239270

8 10� 610 880 17 35� 736900

9 13� 405 630 18 38� 183290

所有压力探针和叶片表面静压孔的气流压

力,都是应用高精度的多路压力扫描系统进行采

集,每路压力均配置高精度压力传感器进行压力

测量,压力扫描系统由计算机进行自动控制, 可以

对系统进行实时校准.

2. 3 � 涡轮出口流场测量

涡轮出口三维流场的参数采用微型球状五孔

压力探针 [ 15] 测量. 五孔探针使用特性参见文献

[ 15] .为了减小探针对涡轮叶栅流场的堵塞影响,

专门设计了用于实验研究的微型五孔压力探针,

探针球头直径 2. 8mm,探针支杆直径仅 3mm,在

校准风洞对五孔压力探针进行校准, 五孔压力探

针造成的压力测量误差小于 0. 01% .五孔探针安

装在三路位移机构上, 从上壁面距叶栅尾缘额线

35mm 的通槽伸入到气流出口流场中,探针与上

下壁面等距,沿叶栅的栅距方向移动.

2. 4 � 叶栅及加装襟翼

叶栅参数见图 3及表 2.

图 3 � 叶栅参数

F ig . 3 � Cascade parameter

表 2 � 叶栅几何参数

Table 2 � Parameter of the cascade

参 � 数 数 � 值

叶片数 8

叶片高度/ mm 90

叶片弦长 C/ mm 50

轴向弦长 Cx / mm 45. 3

栅距 P/ mm 40

进气角�1/ ( ) 35

出气角�2/ ( ) 60

Gurney 襟翼粘接于叶片压力面尾缘处, 襟翼

后缘与叶片尾缘平齐,图 4以横截面为圆形的襟

翼为例, 说明襟翼在叶片上加装情况, H 为襟翼

横截面高度.

图 4 � 叶片及襟翼示意图

F ig . 4 � Blade and Gurney�flap

3 � 实验结果及讨论

3� 1 � 不同襟翼设计下的叶栅实验结果对比

实验首先对不同截面形状、不同高度的襟翼

下涡轮叶栅出口截面流场进行了测量, 分析了它

们对叶栅流动的影响. 在某一叶片压力面尾缘分

别加装高度分别为 1% C 和 2% C的圆形和方形

襟翼进行测试(实验中叶栅进口来流湍流度均为

FSTI= 1%) .图 5给出了采用不同的襟翼设计,在

不同工作雷诺数下, 涡轮叶栅出口平均总压损失

系数测量结果. 图中横坐标为工作雷诺数 Re, 纵

坐标为总压损失系数 Cpt .

总压损失系数 Cpt定义为

Cpt =
p tinlet - p toutlet

(0. 5 u
2
) outlet
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其中 p t 为总压, 0. 5 u2 为动压头.

图 5 � 各种襟翼总压损失系数

F ig . 5� Loss coefficient of total pressure of each Gurney�flap

由图 5中可以看出, 四种襟翼设计都对叶栅

流动产生了影响, 其中加装高度为 2% C 的圆形

和方形襟翼使得涡轮叶栅总压损失增大.而加装

高度为 1% C的圆形和 1% C 的方形襟翼则明显

减少了总压损失, 1% C 方形襟翼大于 1% C 圆形

襟翼的总压损失.

3. 2 � 加装高度为 1%C的圆形和 0. 8%C方形

襟翼与无襟翼的实验结果及分析

� � 根据上述结果, 高度为 1% C 的圆形和方形

襟翼可以有效降低损失, 但 1% C 方形襟翼大于

1%C 圆形的总压损失. 为此,进一步减小方形襟

翼高度为 0. 8%C,考虑相邻叶片出口流场改变彼

此之间亦有一定影响, 遂对叶栅所有叶片压力面

尾缘分别加装高度为 1% C 的圆形和 0. 8% C 方

形襟翼进行进一步实验(实验中叶栅进口来流湍

流度均为 FST I= 1% ) .

3. 2. 1 � 吸力面压力系数分布

图 6和图 7分别为 Re= 23 000, Ma= 0. 021

和 Re= 58000, Ma= 0. 052时吸力面压力系数分

布.图中横坐标是静压孔沿弦长的位置百分比,纵

坐标表示静压孔的压力系数 Cp .

压力系数定义为 � Cp=
p tin let- p

( 0. 5 u
2
) out let

其中 p 为测量孔静压.

从图 6中可以看出, 加装两种襟翼后吸力面

表面加速区(由叶片前缘沿吸力面至压力系数为

最大值处)均从 36%轴向弦长处延长至 42%轴向

弦长处;高度为 1% C 的圆形襟翼使分离点(在吸

力面压力系数从最大值向后开始减小, 到某点后

压力系数值不再减小,该点即为分离点)从无襟翼

时的 61%轴向弦长处延后至 67%轴向弦长处,而

高度为 0. 8% C的方形襟翼的分离点与无襟翼时

相同;在最后一个静压孔即 85%轴向弦长处没有

出现重附(由于 85%轴向弦长位置后无静压孔,

因此其后是否出现重附未能测知) .但有襟翼叶栅

分离点后的压力系数与分离点的压力系数相比近

似不变,而无襟翼叶栅分离点后压力系数则有明

显增大,这说明分离泡有所变!小∀.

图 7状态时吸力面表面加速区已无明显延

长;两种襟翼都使分离点从无襟翼时的 67%轴向

弦长处延后至 72%轴向弦长处; 流动重附点从

73%轴向弦长处延后至 79%轴向弦长处; 如前所

述,该状态时分离泡亦有所变!小∀.
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在各状态下, 加装襟翼后吸力面压力系数

分布基本在 17%轴向弦长处开始出现变化, 加

襟翼后压力系数减小, 原因可能是由于襟翼的

阻滞作用,襟翼上游压力面压力升高,影响至叶

栅通道上游, 使得吸力面压力亦有所升高. 在襟

翼后叶片尾缘压力降低, 使得在吸力面产生比

无襟翼时高的顺压力梯度, 而使得加速区能够

延长, 流体分离和重附位置延后, 并使分离泡有

所变!小∀. H = 1% C的圆形襟翼压力系数低于

H = 0. 8% C 的方形襟翼, 其原因可能是襟翼高

度起主要作用.

3. 2. 2 � 尾迹变化

图 8和图 9分别为 Re= 58 000, M a= 0. 052

和 Re= 126 000, Ma= 0. 113 状态下叶栅出口某

截面的总压损失系数沿栅距方向的分布(测量过

程五孔探针从吸力面移向压力面) .图中横坐标表

示探针移动的距离(栅距的倍数) , 纵坐标表示叶

栅出口总压损失系数.

图 8 � 栅距方向总压损失系数分布

(Re= 58 000, Ma= 0. 052)

F ig . 8� Pitch�w ise total pr essure loss coefficient

distr ibutionon cascade outlet plane

(Re= 58 000, Ma= 0. 052)

由图 8和图 9可以看出:

1) 由测量点叶栅出口截面的总压损失系数

沿栅距方向的分布可推知, 在 Re 较低时, 如图 8

所示,加装 H = 1% C 的圆形襟翼其尾迹区域有

较大幅度减小, 其峰值和宽度减小明显; 而加装

H = 0. 8% C 的方形襟翼尾迹的减小幅度没有

1%C 的圆形襟翼的大, 其宽度减小不够明显, 但

其峰值有所减小. 在图 9中即 Re 较高时,加两种

襟翼叶栅尾迹区域减小幅度变小, 两者的尾迹区

域亦比较接近.

图 9 � 栅距方向总压损失系数分布

(Re= 126000,Ma= 0. 113)

F ig . 9 � Pitch�w ise total pr essure loss coefficient

distribution on cascade outlet plane

(Re= 126000,Ma= 0. 113)

2) 尾迹中心在尾缘后向压力面方向偏转,

说明主流相应的是向吸力面偏转. 加两种襟翼

叶栅吸力面尾迹轮廓线较为接近; 压力面尾迹

轮廓线偏转在 Re较低时相差较大, H = 0. 8%

C方形襟翼偏转量大于 H = 1% C 的圆形襟翼,

这可能是由于两种襟翼外形状的影响 , 方形襟

翼有较为尖锐的直角, 对流体的扰动和偏转作

用都较大; 在 Re较高时压力面尾缘轮廓线差

距减小, 这可能是因为襟翼外形的作用相对

减小.

3) 由出气角 �2 、测量点距叶栅尾缘额线的

距离和尾迹中心偏移的距离 !S 可算得尾迹中心

偏转角度 !�.出气角增量 !�2 # !�,从而得到气

流转折角增量
!�2
�1 + �2

,如图 10所示.

各状态下气流转折角增量如表 3所示.

由表 2知加装襟翼后气流转折角增大,但气

流状态变化时转折角增量变化不大; 0. 8% C 方形

襟翼气流转折角增量大于 1%C 圆形襟翼.
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图 10 � 气流偏转示意图

Fig. 10 � Incr ement o f flow turning ang le

表 3� 气流转折角增量

Table 3 � Increment of f low turning angle

无襟翼 H = 1% C 圆形 H = 0. 8% C 方形

Re= 23000

Ma= 0. 021
0 3. 12% 3. 48%

Re= 37000

Ma= 0. 032
0 3. 12% 3. 48%

Re= 58000

Ma= 0. 052
0 3. 12% 3. 48%

Re= 80000

Ma= 0. 072
0 2. 76% 3. 12%

Re= 126000

Ma= 0. 113
0 2. 76% 3. 12%

Re= 171000

Ma= 0. 155
0 2. 76% 3. 12%

Re= 210000

Ma= 0. 195
0 2. 76% 3. 12%

Re= 255000

Ma= 0. 235
0 2. 76% 3. 12%

Re= 295000

Ma= 0. 266
0 2. 76% 3. 12%

Re= 333000

Ma= 0. 307
0 2. 76% 3. 12%

3. 2. 3 � 出口平均总压损失系数

图 11为不同工作雷诺数下测量的涡轮叶栅

出口平均总压损失系数.

从图 11可以看出,加装两种襟翼相比无襟翼

时出口平均总压损失系数在 R e< 210 000 有所减

小, 而在 Re > 210 000 后则略微有所增大. H =

1%C 的圆形襟翼在 Re = 23 000, Ma= 0. 021时,

使出口平均总压损失系数减小 29% ; 在 R e=

333 000, Ma= 0. 307时, 使出口平均总压损失系

数增大 4. 2% . 襟翼使出口平均总压损失系数的

原因包括吸力面分离泡变!小∀和尾迹区的减小.

图 11� 出口平均总压损失系数

Fig. 11� Loss coefficient of average total pr essure of outlet

3. 2. 4 � 叶栅流量的变化

由前面的结果可以看出, 尾缘襟翼是一种控

制低雷诺数涡轮分离和损失的有效方法,但是,由

于襟翼的引入,必然对叶栅流动造成影响,为此实

验测量了在不同襟翼下的涡轮叶栅流量.

加装 H = 1% C 的圆形和 H = 0. 8% C 方形

襟翼后,相比无襟翼时在各种状态下无量纲主流

流量的变化如表 3所示. 主流流量的测得:由三孔

探针使用特性可得到气流速度, 测量截面面积为

已知定值,又已知气流密度,从而得到主流流量.

表 4� 主流流量的变化

Table 4 � Variety of primary flow mass

无襟翼 H = 1% C 圆形 H = 0. 8% C 方形

Re= 23000

Ma= 0. 021
0 - 5% - 7. 4%

Re= 37000

Ma= 0. 032
0 - 4. 5% - 7. 1%

Re= 58000

Ma= 0. 052
0 - 4. 2% - 6. 5%

Re= 80000

Ma= 0. 072
0 - 3. 9% - 6. 0%

R e= 126 000

Ma= 0. 113
0 - 3. 7% - 5. 8%

R e= 171 000

Ma= 0. 155
0 - 3. 6% - 5. 6%

R e= 210 000

Ma= 0. 195
0 - 3. 6% - 5. 5%

R e= 255 000

Ma= 0. 235
0 - 3. 6% - 5. 4%

R e= 295 000

Ma= 0. 266
0 - 3. 5% - 5. 3%

R e= 333 000

Ma= 0. 307
0 - 3. 5% - 5. 3%
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� � 由于襟翼使气流出口角度发生变化,使得其出

口最小截面积相对减小,影响使得主流流量减少,

方形襟翼偏转角度更大一些,其流量减少量更大一

些;随着 Re增大主流流量的变化量有所减小.

4 � 结 � 论

基于对典型大负荷低压涡轮 PAK�B叶片压
力面尾缘加装 Gurney 襟翼的叶栅流场实验测量

分析,可以得出以下结论:

1) 加装不同高度、不同截面形状的襟翼对气

流流动产生了不同的影响. 在 R e小于 200000情

况下,高度为 1%弦长的圆形和方形襟翼降低了

流动损失,而高度为 2%弦长的圆形和方形襟翼

则增大了流动损失. 相同高度下,圆形襟翼的流动

损失小于方形襟翼. 加装高度为 1%弦长的圆形

和 0. 8%弦长的方形襟翼, 在 Re小于 210 000情

况下, 能够降低涡轮出口总压损失, R e愈低, 降低

幅度愈大, 在 R e大于 210 000 后, 出口总压损失

略有增大.

2) 襟翼改变了叶栅流场压力分布,襟翼前叶

栅通道压力升高,襟翼后尾缘处压力降低,产生有

利于吸力面后部流动加速的顺压力梯度,使得吸

力面流动分离和重附位置延后,分离泡变!小∀,从

而对流动的分离起到一定的控制作用, 减小了分

离损失.

3) 与无襟翼相比, 在 Re 小于 210 000 情况

下,加装高度为 1%弦长的圆形和 0. 8%弦长方形

襟翼后叶栅流动尾迹减小, 尾迹损失减少, R e较

低时圆形襟翼尾迹减小幅度更为显著; 随着 Re

增大,尾迹减小量变小. 相比较而言, 襟翼高度对

上游叶栅通道压力系数变化作用较大, 而襟翼截

面形状对尾迹影响较大.

4) 加装襟翼后, 气流转折角有所增大, 随着

进口 R e和 Ma 增大,气流转折角增量略有减小.

气流转折角增大有利于涡轮产生更大的轴向扭

矩,提高涡轮输出功率和工作效率.

5) 由于襟翼使气流流向发生偏转,使得最小

出口截面积相对减小,无量纲主流流量有所减少,

随着 R e增大, 无量纲主流流量减少量有所减小,

圆形襟翼减小量小于方形襟翼.
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