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叶片前缘形状对涡轮气动性能的影响
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摘　　　要：采用Ｂｅｚｉｅｒ曲线控制涡轮叶片前缘形状由圆弧形改为非圆弧形，用数值计算方法研究涡轮叶片

前缘形状对其气动性能影响．首先以基元叶型为研究基础，数值模拟分析、比较不同基元叶型前缘形状在不

同攻角下对涡轮叶栅性能影响．对于正常运行的攻角范围（－１５°～＋１０°），由于非圆弧形前缘表面曲率半径

增大较缓，减小了前缘表面流动的法向压力梯度，抑制过度膨胀，减小由摩擦力引起的能量耗散，损失减小，

且非圆弧形曲率半径越大，提高性能效果相对越好．而在非设计工况的大攻角条件下，前缘曲率半径缓慢增

大将导致叶型分离更严重，损失相对增加．其次以某５级低压涡轮作为验证实例，数值研究分析认为，非圆弧

形前缘形状可改善叶片前缘流动特性，提高涡轮效率，但对于远离设计点的非设计工况，由于气流攻角的大

幅度改变，会带来涡轮气动性能的负面影响．
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　　叶片作为涡轮实现能量转换的基本元件，其
几何外形设计优劣将直接影响涡轮的整体性能．
传统涡轮叶片前缘几何形状为圆弧形，但是实验
和数值模拟分析的深入研究显示，前缘几何形状
对涡轮叶片气动性能有着不可忽视的影响．
Ｚｅｓｓ和 Ｍａｈｍｏｏｄ等［１－２］提出了涡轮叶片端
壁区前缘带状结构（ｆｉｌｌｅｔ），有效降低了壁区湍动
能和流向涡量强度．Ｓａｕｅｒ等［３］提出端壁区的球
形结构，也达到了降低端壁区损失的目的．文献
［４－５］对带状和球形两种结构进行了对比，认为带
状结构以及适当尺寸的球形结构可以改善涡轮叶

栅内部二次流动．Ｓｍｉｔｈ等［６］增大了根部截面叶
片弦长及压力面厚度分布，并光滑过渡到３０％叶
高截面，降低了叶片的二次流损失．
国内外对于涡轮叶片前缘形状的研究主要集

中在端壁区，没有涉及叶片前缘曲线形状的变化
对性能的影响．参考压气机及风力机对叶片前缘
设计相关研究工作［７－１５］，采用非圆弧形前缘，如椭
圆形，Ｂｅｚｉｅｒ曲线形前缘等，能够较明显地提高其
气动性能．考虑到涡轮顺压梯度的流动特征，对来
流攻角敏感度低，但若能在相同条件下通过改变
涡轮叶片前缘形状，达到提高涡轮流动特性和气
动性能目的，则研究已显现出其实际应用价值．
考虑到Ｂｅｚｉｅｒ曲线方法相对于椭圆方程在

描述曲线时更具灵活性和可实现性，研究采用

Ｂｅｚｉｅｒ曲线控制叶片前缘的曲线形状．首先在基
元叶型基础上将叶型前缘由圆弧形改为非圆弧的

Ｂｅｚｉｅｒ曲线形，数值研究叶型前缘局部几何变化
在不同攻角下对叶栅性能的影响，从流动机理上
分析其优化潜能；其次通过某５级低压涡轮三维
数值实例验证，比较分析叶片前缘形状变化对涡
轮气动性能全工况范围内的影响特性．

１　前缘形状对基元叶型性能影响

１．１　涡轮基元叶型设计

采用中弧线加厚度方法构造某二维亚声叶

型，进口几何角为０°，出口几何角为２７°，通过插
值型样条曲线设计中弧线并给出厚度分布，以此
保证叶型的光滑性和强度要求，再通过相邻内切

圆切点之间的几何关系，最终确定叶型．图１为设
计涡轮基元叶型．

图１　涡轮基元叶型

Ｆｉｇ．１　Ｔｕｒｂｉｎｅ　ｃａｓｃａｄｅ

１．２　非圆弧形前缘叶型设计

采用Ｂｅｚｉｅｒ曲线进行叶片前缘非圆弧形叶
型设计．采用４点３阶曲线，如图２所示．点Ａ，Ｄ
分别为叶型前缘吸力面和压力面的切点，点Ｅ为
吸力面切点Ａ 的下一点，α为过点Ａ 的切线ＡＢ
与轴向夹角，为保证前缘曲线与吸力面在点Ａ处
光滑连接，α须取ＡＥ 与轴向的夹角值，即线段

ＡＥ和ＡＢ 在同一直线上；再根据具体设计要求
给定长度Ｌ值，通过三角函数关系，就可确定点Ｂ
坐标值．同理通过点Ｄ 与点Ｃ 的几何关系，可求
得点Ｃ坐标，最终得到３阶Ｂｅｚｉｅｒ曲线形前缘．

图２　叶型前缘曲线控制

Ｆｉｇ．２　Ｃｕｒｖｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

利用上述方法，进行前缘非圆弧设计，如图３
所示，Ｏ点为前缘圆心，Ｒ为半径，δ为设计参量，
通过图２中长度Ｌ控制，为定性地分析前缘形状
的变化对叶型气动性能的影响，取δ＝Ｒ和δ＝２Ｒ
两种情况来考虑（本文所述非圆弧形指固定前缘
切点外伸型非圆弧）．

２２９
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图３　非圆形前缘设计参量选取

Ｆｉｇ．３　Ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｓｅｌｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｎｏｎ－ｃｉｒｃｕｌａｒ

ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

１．３　数值模拟与性能分析

采用Ｎｕｍｅｃａ软件Ｆｉｎｅ模块进行二维数值
模拟，流动方程为 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程组，湍流模
型为Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ一方程模型，空间离散为
中心差分格式；时间导数项由４阶 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ
方法迭代求解；结合当地时间步长、隐式残差光顺
技术和多重网格加速收敛．采用软件ＩＧＧ中的

Ａｕｔｏｇｒｉｄ 模 块 生 成 贴 体 网 格，近 壁 间 距 为

０．００１ｍｍ，ｙ＋＜５，网格总数约为１２万；进口给定
总压、总温，攻角分别取－３０°，－２０°，－１０°，０°，

１０°，２０°和３０°，分析不同前缘形状对基元叶型攻
角特性的影响；出口给定静压．

１．３．１　零攻角下基元叶型气动性能分析

零攻角下不同前缘叶型损失系数如表１．

表１　零攻角下不同前缘叶型损失系数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅｓ

ｕｎｄｅｒ　ａｔｔａｃｋ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　０°

类型 损失系数 相对变化量／％

圆弧前缘 ０．０２１　４　 ０

δ＝Ｒ前缘 ０．０２０　９　 ２．３４

δ＝２Ｒ前缘 ０．０２０　５　 ４．２１

由表１可见，零攻角下，随着δ的增大，叶栅
损失系数逐渐下降，气动性能随之提高；δ＝２Ｒ前
缘损失系数最小为０．０２０　５，相对于圆弧形前缘，
损失下降４．２１％．
图４是圆弧形前缘，δ＝Ｒ形前缘和δ＝２Ｒ形

前缘摩擦力曲线．
由图４可见，圆弧形前缘摩擦力由前缘点迅

速增大到最高值再较快下降，且明显高于δ＝Ｒ
和δ＝２Ｒ形前缘；δ＝Ｒ和δ＝２Ｒ形前缘摩擦力同
样较快升高，曲线斜率略高于圆弧形前缘，达到最
大值后缓慢降低；δ＝２Ｒ形前缘摩擦力最小．分析
其原因，由摩擦力公式

τｘｙ ＝μ
ｕ
ｙ＋

ｖ
（ ）ｘ （１）

　　摩擦力大小由该处速度梯度决定，即圆弧形
前缘在切点附近存在更大的速度梯度，而非圆弧
形前缘较好地降低了速度梯度，使得摩擦力更小，
流动效率相对更高．

图４　不同叶型前缘摩擦力分布

Ｆｉｇ．４　Ｖｉｓｃｏｕｓ　ｓｔｒｅｓｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅｓ

图５～图７分别为相同流动条件下圆弧形前
缘，δ＝Ｒ形前缘和δ＝２Ｒ形前缘马赫数分布图．
对于圆弧形前缘，马赫数从前缘点开始迅速增大，
到吸力面切点附近达到最大值，马赫数等值线较
稠密，说明速度梯度较大；而对于δ＝Ｒ形前缘和

δ＝２Ｒ形前缘，随着δ的变大，切点附近最大马赫
数降低，且马赫数等值线逐渐稀疏，说明前缘形状
的变化使得速度梯度较明显降低，与图４对应的
摩擦力减小相一致．

图５　圆弧形前缘马赫数分布

Ｆｉｇ．５　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｉｒｃｕｌａｒ

ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ
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图６　δ＝Ｒ形前缘马赫数分布

Ｆｉｇ．６　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆδ＝Ｒ

ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

图７　δ＝２Ｒ形前缘马赫数分布

Ｆｉｇ．７　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆδ＝２Ｒ

ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

１．３．２　变攻角下基元叶型气动性能分析

不同攻角下不同前缘叶型损失系数分布曲线

如图８所示．
不同损失系数曲线分布趋势基本一致，大攻

角情况下，损失较大，－１５°～１０°小攻角范围内，
损失相对较小，且大正攻角损失与相应的大负攻
角损失相当；－１５°～１０°小攻角范围内，非圆形前
缘损失低于圆弧形前缘，δ＝２Ｒ形前缘损失最小；
大攻角情况下，非圆形前缘损失高于圆弧形前缘．
取图８中大负攻角工况进一步分析非圆形前

缘损失更高的机制．图９～图１１为－３０°大负攻角
下不同前缘形状的流线分布图．
在大负攻角下，非圆弧形前缘叶型压力面存

在更大的分离，且δ越大，分离面积越大，导致流
动损失更高．

图８　不同攻角下不同前缘基元叶型损失系数

Ｆｉｇ．８　Ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｃａｓｃａｄｅ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｌｅａｄｉｎｇ
ｅｄｇｅｓ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｔｔａｃｋ　ａｎｇｌｅｓ

图９　圆弧形前缘流线分布

Ｆｉｇ．９　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｉｒｃｕｌａｒ

ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

图１０　δ＝Ｒ形前缘流线分布

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆδ＝Ｒ

ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

４２９
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图１１　δ＝２Ｒ形前缘流线分布

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆδ＝２Ｒ

ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

对于基元叶型而言，前缘形状的变化对其性
能有着较大的影响．小攻角下（－１５°～１０°），随着

δ的增大，叶型前缘速度梯度明显降低，摩擦力大
幅减小，损失系数更小，性能有相对较明显的提
高；大攻角下，由于前缘的变化，使得流场分离更
严重，叶型损失系数更高，性能较圆弧形前缘有所
下降．

２　叶片前缘形状对涡轮性能影响

以某工程应用的５级低压涡轮为验证对象，

该５级低压涡轮有１０排叶片，平均级膨胀比为

１．３６，在其他条件不变情况下仅改变叶片前缘几
何形状，利用 ＮＵＭＥＣＡ 软件进行三维黏性计
算，对比不同前缘形状设计下所带来的涡轮性能
的变化．

２．１　５级涡轮气动设计

以５级低压涡轮Ｓ２ 正问题通流计算结果为
基础，进行二维叶型设计及三维叶片积叠成型，二
维造型与１．１节、１．２节方法一致，并通过３次参
数样条曲线完成叶片积叠．

２．２　数值模拟性能

采用Ｎｕｍｅｃａ软件Ｆｉｎｅ模块进行全三维数
值模拟，数值方法见１．３节，网格总数约为２８０
万，无叶尖间隙；进口边界条件为高压涡轮出口来
流沿径向和轴向分布的气流角、总压及总温；出口
给定根部静压．在设计工况下，Ｓ２ 通流设计和三
维圆弧形前缘叶片计算绝热效率见表２．

２．３　前缘形状变化对叶片性能的影响

利用２．１节中所述方法，进行前缘非圆弧设
计，同样取δ＝Ｒ和δ＝２Ｒ两种情况，通过设计点

和非设计点下不同叶片前缘形状设计的详细流场

对比分析，验证前缘形状的变化所带来的叶片性
能影响．

表２　Ｓ２ 通流设计和三维圆弧形前缘叶片

计算绝热效率值

Ｔａｂｌｅ　２　Ａｄｉａｂａｔｉｃ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ　Ｓ２ｆｌｏｗ　ｄｅｓｉｇｎ　ａｎｄ

３－Ｄ　ｂｌａｄｅ　ｗｉｔｈ　ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

类型 流量ｍ 落压比π 效率η

Ｓ２ 结果 １．０００　０　 １．０００　０　 ０．９２０　５

圆弧前缘 ０．９９０　５　 １．００７　４　 ０．９２３　６

２．３．１　前缘形状变化对设计点性能的影响

设计工况下，不同前缘形状设计的性能总参
数见表３．

表３　设计工况下５级涡轮不同叶片前缘形状绝热效率

Ｔａｂｌｅ　３　Ａｄｉａｂａｔｉｃ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ　ｆｉｖｅ－ｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ

ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｂｌａｄｅ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅｓ　ｕｎｄｅｒ

ｄｅｓｉｇｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

类型 流量ｍ 落压比π 效率η

圆弧前缘 ０．９９０　５　 １．００７　４　 ０．９２３　６

δ＝Ｒ前缘 ０．９９２　６　 １．００６　１　 ０．９２４　１

δ＝２Ｒ前缘 ０．９９３　７　 １．００６　３　 ０．９２４　５

由表３比较分析认为，δ＝２Ｒ的非圆弧形前
缘设计相对于δ＝Ｒ形前缘和圆弧形前缘具有相
对更佳的气动性能，绝热效率为０．９２４　５；随着δ
的增大，即前缘非圆形程度的变大，涡轮流量略有
提高，落压比基本一致，效率随之有所提高．
图１２～图１４分别是第１级静叶圆弧形前缘

和δ＝Ｒ，δ＝２Ｒ形前缘涡量值云图分布．
由图１２圆弧形前缘涡量值分布云图可见，前

缘处涡量值明显高于叶片吸力面和压力面涡量

值，且前缘中部高于端部，说明叶片前缘中部能量
耗散强．
叶片前缘涡量值较大，由涡量定义，表明该处

存在很强的速度梯度，即意味着速度峰值的存在，
是由气流从驻点经圆弧形前缘后急剧加速引起

的，使得压力迅速下降，逆压梯度增大，影响气动
性能．而前缘中部涡量较大，分析认为，由于进口
气流总压分布不均匀，中部高两端低，使得叶片前
缘中部压力梯度较大，气流膨胀更剧烈，速度梯度
更大，导致涡量值也较大．

５２９
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图１２　第１级静叶圆弧前缘涡量值分布

Ｆｉｇ．１２　Ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ　ｍａｇｎｉｔｕｄｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ

ｓｔａｇｅ　ｓｔａｔｏｒ　ｗｉｔｈ　ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

图１３　第１级静叶δ＝Ｒ前缘涡量值分布

Ｆｉｇ．１３　Ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ　ｍａｇｎｉｔｕｄｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ

ｓｔａｇｅ　ｓｔａｔｏｒ　ｗｉｔｈδ＝Ｒｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

图１４　第１级静叶δ＝２Ｒ前缘涡量值分布

Ｆｉｇ．１４　Ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ　ｍａｇｎｉｔｕｄｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ

ｓｔａｇｅ　ｓｔａｔｏｒ　ｗｉｔｈδ＝２Ｒｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

δ＝Ｒ，δ＝２Ｒ非圆弧形前缘（见图１３、图１４）
涡量值明显低于圆弧形前缘，且涡量值随着δ增

大而减小，即非圆弧形前缘的设计较明显减小了
前缘附近的速度梯度，削弱了吸力峰，降低了吸力
峰附近的逆压梯度，能量耗散变小，改善了前缘流
动性能．
图１５为第１级动叶中部截面圆弧形前缘、

δ＝Ｒ和δ＝２Ｒ非圆弧形前缘附近压力对比．

图１５　第１级动叶中部截面圆弧形及非圆弧形

前缘压力对比

Ｆｉｇ．１５　Ｍｉｄ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｓｔａｇｅ　ｒｏｔｏｒ　ｗｉｔｈ　ｃｉｒｃｕｌａｒ

ａｎｄ　ｎｏｎ－ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

气流从驻点经圆弧形前缘后急剧加速，在前
缘吸力面切点附近位置形成速度峰值，压力降到
最小，使得该点存在较大的逆压梯度，且３种类型
前缘压力变化均为先下降后升高，说明气流从前
缘点到吸力面是先加速再减速的过程．非圆弧形
前缘明显降低了压力梯度，且δ＝２Ｒ时压力线趋
于平行，压力差降到较低的水平，较好地削弱了气
流加速膨胀程度，减小了气流在剧烈加速再减速
过程中的能量损失，提高了叶片前缘附近流
动效率．

２．３．２　前缘形状变化对非设计点性能的影响

通过给定不同的出口背压，计算圆弧形、δ＝
Ｒ和δ＝２Ｒ三种类型前缘涡轮性能参数值，总特
性曲线如图１６、图１７所示，分别为落压比－流量特
性曲线图和落压比－效率特性曲线图．
由图１６，随着落压比的逐渐提高，即背压的

不断下降，流量先较快增大，再平缓达到相对稳定
的值；在不同背压下，δ＝Ｒ和δ＝２Ｒ非圆弧形前
缘计算的流量值较接近，均略高于圆弧形前缘．分
析认为非圆弧设计的曲率半径逐渐增大，前缘对
气流的阻塞影响降低，流量稍高．
由落压比－效率的特性线（图１７）对比分析，

６２９
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图１６　不同前缘落压比与流量特性线对比

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ａｎｄ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅｓ

图１７　不同前缘落压比与效率特性线对比

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ａｎｄ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅｓ

在设计点及低背压条件下（相对落压比０．５～
１．０，１．０为效率开始下降的背压点），非圆弧设计
效率略高于圆弧形前缘；当出口背压逐渐升高，落
压比约达到０．５时，非圆弧形前缘和圆弧形前缘
效率基本相当，背压继续升高，非圆弧形前缘比圆
弧形前缘效率下降更快，说明在高背压的情况下，
流场存在大分离时，非圆弧前缘对流场表现出负
面影响，导致气动效率相对下降．
取图１７中效率最低点工况为研究对象，进一

步分析高背压下，非圆弧形前缘效率较低的原因．
图１８～图２０分别为圆弧形前缘，δ＝Ｒ和δ＝２Ｒ
非圆弧形前缘的第５级静叶中部截面流线分布图．
在高背压流动工况下，进口存在很大的负攻

角，导致压力面中前端发生大分离，且分离程度随
着δ增大也逐渐变大，即前缘形状的变化引起了

图１８　圆形前缘第５级静叶中部截面流线分布

Ｆｉｇ．１８　Ｍｉｄ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｆｔｈ　ｓｔａｇｅ　ｓｔａｔｏｒ　ｗｉｔｈ

ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

图１９　δ＝Ｒ形前缘第５级静叶中部截面流线分布

Ｆｉｇ．１９　Ｍｉｄ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｆｔｈ　ｓｔａｇｅ　ｓｔａｔｏｒ　ｗｉｔｈδ＝Ｒ

ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

图２０　δ＝２Ｒ形前缘第５级静叶中部截面流线分布

Ｆｉｇ．２０　Ｍｉｄ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｆｔｈ　ｓｔａｇｅ　ｓｔａｔｏｒ　ｗｉｔｈδ＝２Ｒ
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小落压比（约０．３５）时压力面流场的进一步恶化，
分离面积变大，损失升高，气动效率降低．

３　前缘改形影响性能机理分析

对于基元叶型而言，利用Ｂｅｚｉｅｒ曲线进行前
缘非圆弧设计，相比于圆弧形前缘，小攻角下，可
以减小壁面摩擦力，降低损失系数，提高流动效
率；大攻角下，由于前缘的变化，导致流动分离更
严重，损失系数更高，流动性能下降．通过５级低
压涡轮全工况下性能比较分析，三维实例验证了
前缘变化所带来的影响．以下从流动机理上进一
步分析前缘形状变化对叶片性能的影响，同时说
明前缘形状变化所带来的实际应用价值．
图２１为圆弧形前缘，相对于前缘的曲率，叶

片吸、压力面曲率相对较小，尤其是前缘局部（如

ＴＥ）可看作为直线．

图２１　圆弧形前缘

Ｆｉｇ．２１　Ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

气流从驻点Ｐ 绕前缘流动是剧烈加速膨胀
的过程，由公式（２）

ｐ／ｒ＝ρｖ
２
θ／ｒ （２）

式中ｐ／ｒ为法向压力梯度，ρ是气体密度，ｖθ是
切向速度，ｒ是前缘曲率半径．
可见，前缘表面流动环绕前缘曲面所需的法

向压力梯度与前缘曲率半径ｒ成反比，与切向流
动速度ｖθ 的平方成正比．叶片前缘半径一般较
小，由上式可知，径向压力梯度较大，由于前缘切
点处是曲率半径变大的起始点，即ｐ／ｒ开始变
小，意味着压力也同时增大，这与图１５中的圆弧
形前缘压力分布形式是完全一致的．主流区的压
力变化较小，在主流区与前缘之间存在很强的法
向压力梯度，使得前缘表面压力远低于主流区压
力．由于气流在前缘的膨胀过程是剧烈降压增速
的，切向速度及速度梯度迅速变大，导致前缘表面
的法向压力梯度更大，摩擦力及涡量值更高，能量
耗散更强．

为了有效降低叶片前缘剧烈降压增速问题，
采用非圆弧形曲率前缘，其表面的曲率半径从前
缘驻点到与吸力面、压力面的切点是逐渐增大的，
区别于圆弧形的定值．由公式（２），非圆弧形前缘
表面曲率半径逐渐增大，可以减小前缘表面流动
的法向压力梯度，抑制前缘表面的过度膨胀，削弱
吸力峰，降低切点附近切向速度及速度梯度，减小
壁面摩擦力及涡量值，减弱由摩擦力和涡量引起
的能量耗散，有益于气动性能的提高．
对于基元叶型大负攻角流动（对应于三维高

背压流动条件），非圆弧形前缘叶型（叶片）压力面
中前端分离严重，且随着前缘δ的增大，分离区域
也变大，导致流动效率下降更快．考虑到实际涡轮
运行工况范围，在大负攻角条件下运行时间是极
少的，所以，涡轮叶片前缘的非圆弧形设计可带来
涡轮效率的提升，是具有实际应用价值的．

４　结　论

采用Ｂｅｚｉｅｒ曲线叶型控制方法，开展了涡轮
基元叶型前缘形状对气动性能影响的基础研究，
并以某５级低压涡轮作为验证实例，用数值计算
方法研究了叶片前缘形状变化对涡轮气动性能的

影响，得出结论如下：

１）对于基元叶型，在涡轮正常运行的攻角范
围内（－１５°～＋１０°），由于非圆弧形前缘曲率半
径逐渐增大，减小了前缘表面流动的法向压力梯
度，抑制前缘的过度膨胀，削弱吸力峰，降低切点
附近切向速度及速度梯度，减小由摩擦力引起的
能量耗散，损失变小，且非圆弧形曲率半径越大，
流动损失相对越小；在涡轮非设计工况的大攻角
条件下，由于前缘几何曲率变化，将导致叶型分离
更加严重，流动性能恶化，损失增大．
２）对于三维叶片，与基元叶型结论相吻合，
在涡轮正常运行攻角范围内，即低背压较大工况
内，非圆弧形前缘改善了前缘流动特性，损失减
小，且随着曲率半径的增大，流动效率提高；在偏
离设计工况较大的高背压非设计点（大攻角条
件），前缘形状的变化导致流动分离恶化，相对于
圆弧形前缘，效率下降．
对于实际涡轮气动设计，涡轮叶片运行工况

范围不会偏离设计工况很大，所以在满足工程加
工条件下，采用非圆弧形前缘，将有利于涡轮气动
性能的提高或改善．
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