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Ｕ型槽对高负荷低压涡轮叶型攻角特性影响
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摘　　　要：以某高负荷低压涡轮叶型为研究对象，分析了该叶型在低雷诺数下的攻角特性，并应用了表面

嵌壁式Ｕ形槽的被动控制方法来提高该叶型的攻角裕度．数值模拟的结果表明：相比较大的正攻角流动状

况，叶型较大的负攻角并不会引起吸力面大的流动分离，从而减小了叶型损失；表面嵌壁式 Ｕ型槽通过推迟

分离、加速再附来减小分离泡甚至减小湍流湿面积，从而降低叶型损失；表面嵌壁式 Ｕ型槽能否提高该叶型

的攻角裕度与开槽位置和深度有关系，在±１５°攻角范围内７２％轴向弦长位置处开槽明显的降低了叶型损失

而开槽深度为０．４０ｍｍ时叶型损失最小．
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　　为了使航空发动机在各种工作状态都能获得
最小的损失，必须考虑航空发动机工作在非设计
态时所产生的附加损失，例如航空发动机工作在
空转、起飞、巡航状态时都可能偏离发动机的设计
工作点尤其是低压涡轮级．发动机工作状态的改
变可能会导致设计点的雷诺数、马赫数、叶型攻角
的改变，而叶型攻角的改变会产生更大的损失．叶
型攻角作为涡轮叶型设计的一个关键参数，早已
成为研究的重点．如ＧＥ公司在７０，８０年代以Ｅ３

发动机研制为背景，针对涡轮展开了详细的气动
设计，研究了不同攻角下，各种加载方式的涡轮叶
型的气动特性．国内外研究人员在这一领域也进
行了相关的数值和实验研究．国外学者Ｂｅｎｎｅｒ　Ｍ
Ｗ等人［１－２］，Ｊｏｕｉｎｉ　Ｄ　Ｂ　Ｍ等人［３－４］，Ｐｅｒｄｉｃｈｉｚｚｉ　Ａ等
人［５］通过实验及国内的孙大伟、乔渭阳等人［６］，陈
绍文、陈浮等人［７］通过ＣＦＤ（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙ－
ｎａｍｉｃｓ）数值模拟的方法研究了叶型攻角对低压涡
轮叶型损失、二次流损失的影响．
在低雷诺数背景下，随着低压涡轮叶片气动

载荷的提高，流场细节有了很大的变化，高负荷低
压涡轮叶片吸力面会产生分离泡，从而增加了叶
型损失．Ｃｕｒｔｉｓ　Ｅ　Ｍ，Ｈｏｄｓｏｎ　Ｈ　Ｐ等人［８］将低压
涡轮叶型损失粗略的分为吸力面损失、压力面损
失、基压损失和掺混损失，并划分了各损失占叶型
损失的百分比，他们的研究得出吸力面的损失占
叶型损失的６０％．为了降低高负荷低压涡轮叶片
的叶型损失，必须降低吸力面的损失，想方设法减
小分离泡的尺度．近年来，国内外学者发现通过局
部改变吸力面的型线或粗糙度可以减小分离泡进

而降低叶型损失，如国外学者Ｊａｍｅｓ　Ｐ　Ｌ，Ｐａｕｌ　Ｉ
Ｋ等人［９］研究了低雷诺数定常来流条件下在低压
涡轮叶片吸力面开 Ｖ型槽可以有效地降低叶型
损失，剑桥大学的ＺＨＡＮＧ　Ｘｕｅｆｅｎｇ，Ｍａｒｉａ　Ｖ等
人［１０］对高负荷低压涡轮叶片吸力面表面加拌线、
矩形条、凹槽等对叶型损失的影响做了一系列研
究；国内的蓝吉兵、谢永慧等人［１１］通过在ＰＡＣＫＢ
叶型表面加矩形凸台的方式得到了类似的结论．
但是以上研究均是基于叶型设计攻角下，在

非设计攻角时通过叶片表面处理是否也能有效的

降低叶型损失，值得进一步的研究．叶型攻角的变
化成为影响低压涡轮级气动效率的主要原因．为
了满足低压涡轮级高空气动性能要求，研究低雷
诺数下低压涡轮叶型的攻角特性是有实际工程意

义的．

１　研究对象及数值模拟方法

研究对象为Ｐｒａｔｔ　＆ Ｗｈｉｔｎｅｙ公司所设计的

ＰＡＣＫＢ叶型，它的载荷系数（Ｚｗｅｉｆｅｌ系数）Ｚｗ＝
１．０８，展弦比为２．４２，此叶型的气流转折角为

９５°，叶型主要几何参数如图１所示，具体参数见
表１．作者对该叶型已经开展了大量的实验测
试［１２－１３］和数值模拟工作［１４］．在进行叶栅实验时尽
量保证流动是二维的ＡＶＲ（ａｘｉａｌ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｒａｔｉｏ），
由于流动本质上是三维的，相关文献显示攻角从

－１０°变化为１４．５°，ＡＶＲ分别对应０．９８，１．０２７［１５］，
都能满足流动的二维性，因此本文对该叶型的二
维流场进行了数值模拟．

图１　叶栅的主要几何参数

Ｆｉｇ．１　Ｃａｓｃａｄｅ　ｎｏｍｅｎｃｌａｔｕｒｅ　ｗｉｔｈ　ＰＡＣＫＢ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ

表１　ＰＡＣＫＢ叶型主要参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｅｔａｉｌｓ　ｏｆ　ＰＡＣＫＢ　ｐｒｏｆｉｌｅ

叶型参数 数值

弦长Ｃ／ｍｍ　 ８３．９

轴向弦长Ｃｘ／ｍｍ　 ７５．４

栅距ｓ／ｍｍ　 ６６．８

叶高ｈ／ｍｍ　 ２０３．２

几何进气角α１／（°） ３５．０

几何出气角α２／（°） ６０．０

安装角γ／（°） ２６．０

Ｚｗｅｉｆｅｌ系数Ｚｗ １．０８

数值模拟采用ＣＦＸ商用软件求解三维定常
黏性雷诺平均 Ｎ－Ｓ（Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）方程，湍流模
型采用ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）湍流模型以
及自动壁面函数进行近壁面处的数值模拟，转捩
模型选取了引入Ｌａｎｇｔｒｙ和 Ｍｅｎｔｅｒ修正关系的

４０５１
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两方程转捩模型以求解间歇因子γ和转捩起始动
量厚度雷诺数Ｒｅθｔ．
计算网格如图２所示，在叶片近壁面垂直于

壁面的方向布置了４０层 Ｏ型网格，弦长方向布
置了不少于２５０个网格节点以便捕捉边界层流动
（流动分离和转捩的位置），沿叶高方向布置了５
个网格计算节点，总网格数为１０４　１０５，为了捕捉
到边界层内部详细的流场细节，保证贴近壁面第
一层网格满足Ｙ＋＜１．

图２　ＰＡＣＫＢ叶型算例的计算域及局部网格示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ＰＡＣＫＢ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｃａｌｃｕｌａｔｅ　ｒｅｇｉｏｎ

ａｎｄ　ｐａｒｔ　ｏｆ　ｍｅｓｈ

计算中进口给定气流速度、方向以及自由流
湍流强度（Ｔｕ）和特征长度（Ｃｘ）；出口给定平均静
压；叶型表面以及上、下两端壁采用对称边界条
件，其余为周期性边界条件．

２　数值计算结果确认

为了验证数值模拟结果的准确性，针对

ＰＡＣＫＢ叶型，在特征雷诺数为８０　０００、自由来流
湍强度为１．５％的工况下，分别对－５°，０°，５°角的
工况进行了计算，并与作者在国外交流访问期间
对ＰＡＣＫＢ叶型得到的实验结果［１１］进行了对比．
图３（ａ）～图３（ｃ）分别给出了－５°，０°，５°攻角

下ＰＡＣＫＢ叶型表面静压系数沿叶型无量纲化轴
向弦长的分布，其中表面静压系数Ｃｐ＿ｌｏｃａｌ的定义
为：Ｃｐ＿ｌｏｃａｌ＝（ｐ０，ｉ－ｐｓ，ｌ）／（ｐ０，ｉ－ｐｓ，ｉ）（下标ｉ表示
进口，０表示总参数，ｓ表示静参数，ｌ表示叶型表
面局部的参数．）图３（ｄ）所示为ＰＡＣＫＢ叶型总
压损失系数Ｙｐ（Ｙｐ＝（ｐ０ｉ－ｐ０ｏ）／（０．５ρＵｏ

２），ｏ表
示出口，即进出口平均总压之差与出口平均动压

之比）随攻角的变化曲线．
从图３（ａ）～图３（ｃ）可以看出，在低雷诺数工

况下，数值模拟得到的不同攻角下叶型表面静压
分布与实验测试的结果吻合较好．三种攻角情况
下，数值计算均能很好的模拟出ＰＡＣＫＢ叶型吸
力面分离泡的大小，分离起始位置、转捩位置、再
附位置．从图３（ｄ）上看，在三种攻角情况下叶型
损失与实验值也吻合得很好．这说明用ＳＳＴ湍流

５０５１
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图３　不同攻角下叶型表面静压系数分布及总压

损失系数实验与计算对比

Ｆｉｇ．３　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｖａｌｕｅ　ｃｏｎｔｒａｓｔ

ｆｏｒ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ａｎｄ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　ｉｎｃｉｄｅｎｃｅｓ

模型耦合Ｌａｎｇｔｒｙ和 Ｍｅｎｔｅｒ修正关系的两方程
转捩模型的数值方法能够合理预测不同攻角下的

分离转捩流动．

３　低雷诺数下高负荷低压涡轮叶型
攻角特性研究

　　如图４所示，攻角由－１５°到５°变化时，吸力
面的分离点位置向后偏移，转捩点位置和再附点
位置相应的后移量较分离点向后偏移量更大，分
离泡变大；攻角为１０°时，吸力面出现了两个较明
显的分离泡，一个在前缘点附近，由于顺压力梯度
的作用使得该分离泡很快再附，另一个由于叶片
后部逆压力梯度的增大出现在０．７２Ｃｘ～０．９０Ｃｘ
处；当攻角为１５°时，在前缘点分离后分离泡没有
再附，分离点后面叶片吸力面被低能流体覆盖．由
图３（ｄ）可看出攻角由－２５°到－５°变化时，叶型损
失逐渐降低，而攻角由－５°到２５°变化时叶型损失
逐渐增加，当叶型攻角大于１０°时叶型损失急剧
增加．由Ｄｅｎｔｏｎ［１６］给出的计算边界层单位面积

熵的公式：Ｓ＝ＣｄρＶ
３
δ／Ｔ，其中Ｃｄ 为耗散系数，Ｖδ

为边界层边缘速度．由Ｄｅｎｔｏｎ给出的计算公式
可知，单位面积熵与当地边界层边缘速度的立方
成正比，所以低压涡轮叶片吸力面生成的损失比
压力面生成的损失大，即当吸力面分离泡变大时
会带来边界层厚度的增加，使叶型损失增加更快．
由图５可以看出，当攻角由－１５°变化到１５°

图４　不同攻角下表面静压系数分布

Ｆｉｇ．４　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　ｉｎｃｉｄｅｎｃｅｓ

图５　不同攻角下速度云图局部流线图及

１５°时壁面剪切力图

Ｆｉｇ．５　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｌｏｕｄ　ｄｉａｇｒａｍ　ａｎｄ　ｐａｒｔ　ｏｆ

ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｃｉｄｅｎｃｅ，

１５ｄｅｇｒｅｅ　ｉｎｃｉｄｅｎｃｅ　ｗａｌｌ　ｓｈｅａｒ
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时，叶片吸力面的分离泡逐渐变大，这与图４的结
果相同；当攻角为１５°时吸力面出现了开式大分
离，由壁面剪切力图也可以看出，吸力面边界层厚
度很厚，所以叶型损失急剧增大；随着攻角的增大
叶片压力面的分离泡逐渐变小．由图３（ｄ）可以看
出当攻角为－５°时叶型损失最小，攻角向负攻角
范围变大时叶型损失虽然有所增加，但增幅并不
是很大，这说明压力面的大分离泡并不会带来很
大的叶型损失；而攻角向正攻角变大时，当攻角大
于１０°时叶型损失会急剧增加，这说明吸力面的
大分离泡会使损失急剧增加，这与 Ｄｅｎｔｏｎ［１６］的
理论也是吻合的．由此可以得出在叶型设计的时
候要留有合适的正攻角裕度．

４　Ｕ型槽流动控制对高负荷低压
涡轮叶型攻角特性的影响

　　叶型攻角的增大会带来叶型损失的急剧增
加，在０°攻角时合理的叶片表面处理（开槽、加拌
线、球窝等）可以减小叶型损失．鉴于攻角变化时
通过叶片表面处理能否减小分离泡的大小、降低
叶型损失的猜想，作者研究了在叶型表面加嵌壁
式Ｕ型槽时ＰＡＣＫＢ叶型的攻角特性，通过改变
开槽位置、开槽深度，得到最佳开槽深度、开槽位
置，使叶型损失最低．表２为Ｕ型槽的参数．

表２　Ｕ型槽的位置形状参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｌｏｃａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｈａｐｅ　ｏｆ　ｒｅｃｅｓｓｅｄ　Ｕ－ｇｒｏｏｖｅｓ

宽度

ｂ／ｍｍ

深度

ｋ／ｍｍ
ｋ／ｂ

位置

ｘ／Ｃｘ
名称

３　 ０．４０　 ０．１３　 ０．６０ ＲＧ０．４０ＳＳ６０％

３　 ０．４０　 ０．１３　 ０．６６ ＲＧ０．４０ＳＳ６６％

３　 ０．４０　 ０．１３　 ０．７２ ＲＧ０．４０ＳＳ７２％

３　 ０．４０　 ０．１３　 ０．８０ ＲＧ０．４０ＳＳ８０％

３　 ０．２８　 ０．０９　 ０．７２ ＲＧ０．２８ＳＳ７２％

３　 ０．５６　 ０．１９　 ０．７２ ＲＧ０．５６ＳＳ７２％

４．１　开槽位置对叶型损失的影响

图６为Ｒｅ＝８０　０００湍流度Ｔｕ＝１．５％，开槽
深度为０．４０ｍｍ不同开槽位置时，总压损失系数
随攻角的变化．从图６中可以看出开槽的位置为

０．６０Ｃｘ 时，在±１５°攻角范围内叶型损失都没有
有效地降低，这是因为开槽位置较靠前时虽然分
离泡会得到抑制，但也会增大湍流湿面积（湍流区
的覆盖面积），两者综合的效果使得叶型损失没有

得到有效降低；当开槽位置在０．６６Ｃｘ 和０．７２Ｃｘ
时在±１５°攻角范围内叶型损失都会降低，但开槽
位置在０．７２Ｃｘ 处效果更好，这是因为０．７２Ｃｘ 处
开槽对分离泡的抑制和湍流湿面积的改变效果比

０．６６Ｃｘ 处效果更好；当开槽的位置继续后移到

０．８０Ｃｘ 时开槽对叶型损失的降低效果变差，这是
因为此时虽然分离泡减小了，但也增大了湍流湿
面积，叶型损失能否降低是两者综合的结果．这些
原因在４．４节会进一步的证明．Ｊａｍｅｓ　Ｐ　Ｌ，ＰａｕｌＩ
Ｋ［９］认为最佳开槽位置在分离点前附近，而

ＺＨＡＮＧ　Ｘｕｅｆｅｎｇ，Ｈｏｄｓｏｎ等人［１０］认为最佳开槽
位置在分离点和速度峰值点的中点，本文的最优
位置更接近Ｊａｍｅｓ　Ｐ　Ｌ，ＰａｕｌＩ　Ｋ［９］的观点．

图６　不同开槽位置叶型损失随攻角变化

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　Ｕ－ｇｒｏｏｖｅｓｌｏｃａｔｉｏｎ　ｏｎ　ｌｏｓｓｅｓ

ａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｉｎｃｉｄｅｎｃｅｓ

４．２　开槽深度对叶型损失的影响

图７为Ｒｅ＝８０　０００湍流度Ｔｕ＝１．５％，开槽
位置为０．７２Ｃｘ 不同开槽深度时，总压损失系数
随攻角的变化．当开槽深度为０．２８ｍｍ和０．５６
ｍｍ时，攻角从－１５°增大到５°开槽带来的叶型损
失降低的效果逐渐变差，这是因为随着攻角的增
大分离位置逐渐后移，开槽位置逐渐远离最优开
槽位置；当攻角增大到１０°～１５°时叶型损失又明
显降低了，这是因为攻角大于１０°时，分离位置在
前缘点，前缘点之后的区域都被低能流体覆盖，开
槽能有效地促进边界层内低能流体与主流的能量

交换．当开槽深度为０．４０ｍｍ时，在±１５°攻角范
围内，叶型损失都能有效地降低，而在±５°范围内
虽然远离了最佳开槽位置，但其开槽深度却是３
种深度的最佳，也能有效地降低损失；Ｒｏｂａｒｇｅ等
人［１７］归纳总结了壁面凹陷处理的最佳深宽比（ｋ／

７０５１
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ｂ）为０．１～０．１５，这与最佳开槽深度为０．０４ｍｍ
（深宽比为０．１３）得出的结论是一致的．

图７　不同开槽深度叶型损失随攻角变化

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　Ｕ－ｇｒｏｏｖｅｓｄｅｐｔｈ　ｏｎ　ｌｏｓｓｅｓ

ａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｉｎｃｉｄｅｎｃｅｓ

４．３　雷诺数对攻角特性的影响

图８是开槽位置为０．７２Ｃｘ、深度为０．４ｍｍ
宽度为３ｍｍ的Ｕ型槽与光滑壁面在０°攻角、１０°
攻角和－１０°攻角时，叶型损失随雷诺数的变化．
从图中可以看出在雷诺数由 ２５　０００ 变化到

１００　０００时，三种来流攻角下开槽都能有效地降低
叶型损失，随着雷诺数的增加叶型损失降低的效
果越来越差，这是因为在低雷诺数来流条件下，叶
型吸力面的分离泡更大，随着雷诺数的增加分离
泡逐渐减小，叶型损失逐渐降低，随着分离泡的变

图８　总压损失系数随雷诺数的变化

Ｆｉｇ．８　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｓ．

Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒ

小开槽所带来的湍流湿面积的改变与其对分离泡

的抑制作用的综合效果逐渐变差．

４．４　Ｕ型槽流动控制机理分析

图９是来流Ｒｅ＝８００００，Ｔｕ＝１．５％光滑壁面
与在叶片吸力面不同位置处开槽时的壁面剪切力

图．表３是光滑壁面和各种Ｕ型槽控制位置时分
离位置、转捩位置、分离泡的大小等的变化情况．
从图９中可以看出：光滑壁面时分离起始位置在

０．７２５Ｃｘ 处，转捩起始点在０．８２Ｃｘ，再附点位置

图９　吸力面壁面剪切力

Ｆｉｇ．９　Ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｗａｌｌ　ｓｈｅａｒ

８０５１
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是０．８６５Ｃｘ；当Ｕ型槽加在０．６６Ｃｘ 处，分离点的
位置相对后移了０．０１５　Ｃｘ，但是转捩点的位置基
本不变，再附点的位置相对前移了０．００５　Ｃｘ，分
离泡变小了０．０２Ｃｘ，但是其湍流区覆盖面积增加
了０．００５Ｃｘ，此时，Ｕ型槽既抑制了分离又增加了
湍流湿面积，总的叶型损失降低；当 Ｕ型槽加在

０．７２Ｃｘ 处，分离点位置相对后移０．０４５Ｃｘ，转捩
点相对后移０．０２Ｃｘ，分离点相对后移０．０１５Ｃｘ，分
离泡减小了０．０３Ｃｘ，湍流湿面积减小了０．０１５Ｃｘ，
所以此时即减小了分离泡，又减小了湍流湿面积，

此时开槽效果最佳；而当 Ｕ型槽加在０．８０Ｃｘ 处，
分离点和转捩起始点的位置都不变，但再附点的位
置前移０．０１５Ｃｘ，分离泡虽然减小了０．０１５Ｃｘ，但湍
流湿面积相对增大了０．０１５Ｃｘ，此时开槽对叶型损
失基本没有影响．

表３　不同控制位置的分离、转捩区变化

Ｔａｂｌｅ　３　Ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ　ｒｅｇｉｏｎ

ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌｏｃａｔｉｏｎｓ

名称
分离起始点

ｘ／Ｃｘ

转捩起始点

ｘ／Ｃｘ

再附点

ｘ／Ｃｘ

Ｓｍｏｏｔｈ　ｗａｌｌ　 ０．７２５　 ０．８２０　 ０．８６５

ＲＧ０．４０ＳＳ６６％ ０．７４０　 ０．８２０　 ０．８６０

ＲＧ０．４０ＳＳ７２％ ０．７７０　 ０．８４０　 ０．８８０

ＲＧ０．４０ＳＳ８０％ ０．７２５　 ０．８２０　 ０．８５０

基于以上分析可知，Ｕ型槽不会促发转捩的提
前发生，而只是改变了分离位置、转捩位置、再附位
置的相对位置关系；Ｕ型槽能否降低叶型损失与其
对分离泡的抑制和改变的湍流湿面积有关．

５　结　论

本文以高负荷低压涡轮叶型ＰＡＣＫＢ为研究
对象，借助经过校核的数值模拟方法研究了其低
雷诺数下的攻角特性，同时尝试利用嵌壁式 Ｕ型
槽流动控制手段改善其攻角特性，探讨了不同 Ｕ
型槽结构参数对其攻角特性的影响．通过数值模
拟对比实验并对结果进行分析，获得了以下主要
研究结论：

１）ＰＡＣＫＢ叶型攻角由－１５°逐渐增大１５°的
过程中，压力面分离泡逐渐变小，吸力面分离泡逐
渐变大，压力面的分离泡引起的叶型损失较小，吸
力面的分离泡引起的叶型损失较大；

２）正攻角会带来叶型吸力面大的流动分离，

而负攻角可以避免这一状况的发生，从而改善通
道内的流动状况，减小由于叶型表面的流动分离
而引起的叶型损失，叶型设计时需要考虑留有一
定的正攻角裕度；

３）在叶片吸力面合理位置开嵌壁式 Ｕ型槽
可以改变分离位置、转捩位置和再附位置，减小分
离泡，降低叶型损失，但开槽可能会增加湍流湿面
积，在叶片表面开槽时需要综合考虑开槽位置、深
度、宽度等的影响，合理开槽才能使叶型损失降到
最低；

４）对于ＰＡＣＫＢ叶型算例，最优开槽位置在

０．７２Ｃｘ，最优开槽深度为０．４０ｍｍ，在±１５°攻角
内，叶型损失都会降低，进一步增加了ＰＡＣＫＢ叶
型的攻角裕度；
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