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摘
"""

要!采用数值模拟的方法研究了尾缘厚度对
=,5.f

低压涡轮气动性能的影响
)

目的是通过增加尾缘

厚度来控制边界层分离%降低损失%揭示增加尾缘厚度的流动控制机理
)

研究发现#适当增加尾缘厚度能减小

低压涡轮损失%增大折转角
)

在雷诺数为
#0$$$

%来流湍流度为
"h

时%适当增加尾缘厚度能使基于进口速度的

能量损失系数降低
"$@2h

%折转角增加
"@9!h)

适当增加尾缘厚度和栅距同样可以使基于进口速度的能量损

失系数减小%折转角增大
)

在雷诺数为
#0$$$

%来流湍流度为
"h

时%尾缘厚度增加到
2hQ

%栅距增加了
#@#h

%

可以使基于进口速度的能量损失系数减小
9@2h

%折转角增加
"@#0h)

通过增加尾缘厚度可以发展低稠度高

负荷低压涡轮叶栅
)

关
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超等#尾缘厚度对低压涡轮气动性能影响的数值模拟

""

无人驾驶飞行器!

GB&

"在巡航!高空'低速"

时%航空发动机低压涡轮雷诺数会降低到
#0$$$

以下%低压涡轮叶片表面大部分呈现层流状态%容

易导致叶片吸力面边界层发生分离%大幅降低航

空发动机的整体性能(

"

)

)

很多科研工作者通过实验或者数值模拟的方

法研究了雷诺数和湍流度对流动分离的影响%并

研究了控制叶片吸力面流动分流的方法
)

在被动

控制方面%

a,5:

等(

#

)实验研究了通过表面凹坑'

&

型槽和拌线方法来控制边界层分离
)b'K7:>

(

!

)

实验研究了通过两种凹槽来抑制分离流动和减小

损失
)

张波等(

2.0

)用数值模拟方法研究了不同雷诺

数和湍流度下%用
G

型槽等控制低压涡轮边界层

分离
)

杨林等(

%./

)用实验和数值模拟的方法研究了

表面.凹槽/'.陷窝/技术和固体襟翼控制低压涡

轮流动分离降低损失
)

在主动控制方面%

aSGR6.

,'U6-

等(

"

)用数值模拟方法研究了通过叶片吸力

面喷气控制边界层分离
)LK,-

P

等(

1

)实验研究了

通过等离子体控制边界层分离
)

罗华玲等(

"$."#

)用

实验和数值模拟的方法研究了通过尾缘气动襟翼

控制低压涡轮流动分离降低损失研究
)

在低压涡轮叶型损失中%吸力面边界层损失

所占比例最大%很多研究者试图改善吸力面流动
)

而尾迹损失也是叶型损失的重要来源
)

有研究者

发现改变尾缘厚度或者形状%可以减小尾迹损

失(

"!."0

)

)

目前尾缘厚度对低压涡轮影响的研究较

少
)HI'K

等(

"%

)用实验和数值计算方法研究了通

过改变尾缘厚度提高叶片气动性能
)

研究了在雷

诺数为
#"$$$

%出口湍流度为
2h

%尾缘厚度对

Y"$%Z

和
Y#

叶型的影响
)

研究发现%对高负荷叶

片
Y#

%适当增加尾缘厚度能够减小能量损失系

数
)

详细研究了一种工况下%尾缘厚度对气动性能

的影响
)

但叶片气动性能对雷诺数和湍流度敏感%

有必要系统研究不同雷诺数'不同来流湍流度下%

尾缘厚度对低压涡轮影响
)

本文的目的是研究不同雷诺数'不同湍流度

下%尾缘厚度对
=,5.f

低压涡轮的影响%研究通

过改变尾缘厚度控制边界层分离%降低低压涡轮

损失%提高叶栅的气动性能
)

;

"

研究对象及数值计算方法

本文研究对象是
=>,<<,-XQI6<-:

]

公司设

计的典型低压涡轮叶片
=,5.f

%如图
")

叶片的弦

长
5c"9@9/4U

%轴向弦长
5

'

c"0@104U)

进口气

流角
$

"

c!0l

%设计出口气流角
$

#

c%$l

%栅距
Qc

"2@"#4U)

图
#

是改变
=,5.f

的尾缘厚度!

@

<

"示意图
)

改变尾缘厚度是通过在尾缘靠近压力面附加嵌入

物完成的
)

通过增加嵌入物厚度来获得不同的尾

缘厚度
)

嵌入物只改变了压力侧的形状%对吸力面

形状没有影响
)

嵌入物的曲线和压力侧曲线相切%

尾缘压力侧曲线'吸力侧曲线相切且都和嵌入物

曲线相切
)=,5.f

的标准尾缘厚度是
#@2UU

!

"@9hQ

"

)

图
"

"

=,5.f

示意图

C6

P

)"

"

[5:<4I';=,5.f

图
#

"

改变
=,5.f

的尾缘厚度示意图

C6

P

)#

"

[5:<4I';4I,-

P

6-

P

<I:<>,6(6-

P

:X

P

:<I645-:77

';=,5.f

通过求解三维定常雷诺时均
*,\6:>.[<'5:7

方程得到叶栅的流动情况
)

低压涡轮中的分离和

转捩是应用
[[Y

!

7I:,>7<>:77<>,-7

8

'><

"两方程

湍流模型耦合
a,-

P

<>

]

.V:-<:>

转捩模型求解
)

a,-

P

<>

]

.V:-<:>

转捩模型(

"9."/

)是严格建立在当

地参数基础上%并且能够和现有的
ZCT

计算耦

合%能够准确预测转捩的发生
)

数值模拟采用商用
ZCT

软件
ZCR

进行计

算
)ZCR

是基于有限体积法%求解三维定常雷诺

时均
*,\6:>.[<'5:7

方程
)

空间离散化是
#

阶精

9$"
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度
)

对扩散项和源项采用
#

阶中心差分格式
)

对流

项采用高分辨率格式
)

湍流采用
[[Y"Y

"

湍流模

型耦合
a,-

P

<>

]

.V:-<:>

转捩模型进行计算
)

图
!

是
=,5.f

计算网格
)

数值计算采用多重

网格技术%叶片周围使用
A

型网格%叶片上游和

下游使用结构化
L

型网格%叶片近壁面垂直于壁

面方向有
!0

个网格节点%伸缩比为
"@"#

%沿着径

向方向布置了
#

个网格节点%总的网格数为

1/$$$)

网格进口边界和出口边界与叶片分别相

距
$@/05

'

和
"@!/5

'

)

叶片表面
(

p约等于
$@0)

图
!

"

=,5.f

计算网格

C6

P

)!

"

=,5.f4'U

8

K<,<6'-,(

P

>6X7

进口给定总压'总温'气流角度!零攻角"'来

流湍流度和涡黏比
)

出口给定平均静压&叶片表面

给定壁面无滑移绝热壁面%上下两个面给定对称

边界&采用周期性边界条件只求解一个叶栅流道
)

=

"

计算结果及分析

=<;

"

原型叶栅&标准尾缘厚度'的气动性能

本文参考的实验数据来自
LK,-

P

等(

1

)对

=,5.f

做的系列实验%实验模拟了雷诺数!基于进

口速度和轴向弦长"范围为
#0$$$

$

"$$$$$

%来流

湍流度!

S

"从
$@$/h

$

%@$h

的流动
)

静压系数
5

8

5

8

-

8

0

86-(:<

!

$@0

/

T

#

"

6-(:<

!

"

"

式中
8

是静压%

86-(:<

是进口静压%

/

T

# 是动压头
)

尾缘平面基准压力系数
5

8

_

5

8

_

-

8

0

8'K<(:<

!

$@0

/

T

#

"

6-(:<

!

#

"

式中
8'K<(:<

为出口静压
)

基于进口速度的能量损失系数
+

+-

8

;

6-(:<

0

8

;

'K<(:<

!

$@0

/

T

#

"

6-(:<

!

!

"

其中
8

;

6-(:<

和
8

;

'K<(:<

是质量加权平均进口总压和出

口总压
)

基于出口速度的能量损失系数
"

"-

8

;

6-(:<

0

8

;

'K<(:<

!

$@0

/

T

#

"

'K<(:<

!

2

"

""

基于进口速度的能量损失系数
+

可以拆分成

两部分#尾缘平面!

8

(,-

"上游的能量损失系数
+

K

8

和尾缘平面下游的能量损失系数
+

X'̂ -

+

K

8

-

8

;

6-(:<

0

8

;

8

(,-

!

$@0

/

T

#

"

6-(:<

!

0

"

+

X'̂ -

-

8

;

8

(,-

0

8

;

'K<(:<

!

$@0

/

T

#

"

6-(:<

!

%

"

其中
8

;

8

(,-

是质量加权平均尾缘平面总压
)

图
2

中基于进口速度的能量损失系数
+

随着

网格数的变化
)

网格数目改变是通过改变流道网

格完成的%壁面第
"

层网格保持不变
)

+

是主要的

关注参数%作为考核网格独立性标准
)

网格数量分

别为
/$$$

%

#9$$$

%

0#$$$

%

90$$$

%

1/$$$

%

"!$$$$)

从图
2

中可以看出%当网格数大于
90$$$

时%

+

基

本不再变化%网格数为
90$$$

时具有网格独立

性
)

本文采用的网格数为
1/$$$

%能够捕捉
+

的

变化
)

图
2

"

网格数对
+

的影响

C6

P

)2

"

W;;:4<';

P

>6X-KU_:>'-

+

图
0

是不同雷诺数和来流湍流度的静压系数

分布
)

在叶片压力面静压系数的数值模拟结果

!

ZCT

"和实验数据吻合得很好%但在吸力面分离

区两者略微有差别
)

总体上看本文采用的
ZCT

数

值模拟方法能够准确地预测雷诺数和来流湍流度

对分离流动的影响
)

来流湍流度和雷诺数对转捩

有很大影响
)

在同一来流湍流度下%随着雷诺数增

大%分离点沿流向下移%再附点沿着流向上移
)

在

同一雷诺数下%随着来流湍流度增大%分离点的位

/$"
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置沿着流向下移%再附点的位置沿着流向上移
)

图
%

是能量损失系数的数值模拟结果!

ZCT

"

和实验数据对比
)

从图
%

!

,

"可以看出%在雷诺数

为
/%$$$

%

"9#$$$

%来流湍流度为
"h

%

2h

%数值模

拟结果和实验数据吻合得很好
)

对于来流湍流度

为
$@$/h

%雷诺数为
#0$$$

%

0$$$$

时%数值模拟结

果比实验结果略高
)

从图
%

!

_

"可以看出%对于雷

诺数为
#0$$$

%来流湍流度为
"h

时数值和实验结

果吻合良好&来流湍流度为
2h

时%数值模拟结果

比实验结果小
)

对于雷诺数为
20$$$

%来流湍流度

为
"h

时%数值模拟结果和实验结果相差较大%这

可能是由于低雷诺数条件下分离流动的不稳定性

图
0

"

不同雷诺数和来流湍流度的静压系数分布

C6

P

)0

"

[<,<64

8

>:77K>:4':;;646:-<X67<>6_K<6'-;'>X6;;:>:-<b:

]

-'(X7-KU_:>7,-X;>::7<>:,U<K>_K(:-4:6-<:-76<6:7

图
%

"

能量损失系数的数值模拟结果和实验数据的对比

C6

P

)%

"

Z'U

8

,>67'-_:<̂::-<I:4'U

8

K<,<6'-,(76UK(,<6'->:7K(<7,-X:O

8

:>6U:-<,(X,<,';:-:>

P]

('774':;;646:-<

1$"
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造成的&来流湍流度为
2h

时%数值模拟结果和实

验结果吻合良好
)

雷诺数为
"$$$$$

时%来流湍流

度为
"h

%

2h

时%数值和实验结果吻合良好
)

总体

上计算结果趋势上和实验相同
)

图
9

是尾缘平面的基准压力系数分布
)

从图

9

可以看出%雷诺数和来流湍流度增大%会增加尾

缘平面的基准压力系数
5

8

_

正值区域面积
)

结合

式!

#

"可知%

5

8

_

正值说明尾缘平面静压大于出口

静压%

5

8

_

正值区域增加有利于加速尾缘低能流体

流动%减小尾迹损失
)

图
9

"

=,5.f

尾缘平面基准压力系数
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尾缘厚度对叶栅气动性能的影响

从上面的分析知道%在低雷诺数'低来流湍流

度时%叶片吸力面上的流动分离严重%能量损失较

大
)

为了控制吸力面的流动分离%改变叶片的尾缘

厚度!

YWY

"%研究的尾缘厚度分别为
#@2UU

!

"@9hQ

"%

2@0UU

!

!@#hQ

"%

0@%UU

!

2hQ

"%

%@0

UU

!

2@%hQ

"%

"$@%UU

!

9@0hQ

"

)

计算选取雷诺数

为
#0$$$

%

0$$$$

%来流湍流度为
$@$/h

%

"h

%

#@!0h

工况进行研究
)

计算边界条件见表
"

%表中

F?

为来流马赫数
)

表
;

"

计算边界条件

F&9'*;

"

X"4

,

#5&51"%&'9"#%0&$

6

-"%0151"%+

工况
=%

$

"$

2

S

$

h

F?

$

"$

E!

" #@0 $@$/ %@/0

# #@0 " %@/0

! #@0 #@!0 %@/0

2 0 $@$/ "!@9

0 0 " "!@9

""

图
/

是尾缘厚度对
+

的影响
)

在工况
"

%工况

#

和工况
2

中%随着尾缘厚度增加%

+

先下降后增

加&在工况
!

%工况
0

中%

+

随着尾缘厚度增加而

增加
)

图
/

"

尾缘厚度对
+

的影响
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表
#

是和标准尾缘厚度相比%尾缘厚度为

2hQ

时基于进口速度的能量损失系数
+

的变化
)

结合表
#

和图
9

可以看出%对
=,5.f

叶型%在低雷

诺数!工况
"

'工况
#

"和低来流湍流度!工况
2

"

时%适当增加尾缘厚度能够降低能量损失
)

提高雷

诺数'来流湍流度%

+

会随着尾缘厚度增加而增

大
)

在工况
#

时%尾缘厚度增加到
2hQ

%

+

下降

"$@2h)

表
=

"

和标准尾缘厚度相比(尾缘厚度为
?].

时

叶栅的
&

的变化

F&9'*=

"

XI&%

7

*+"(

&

"(5I*-&+-&0*

/15I5$&1'1%

7

*0

7

*5I1-U%*++"(?].-"4

,

&$*05"5I&5

"(+5&%0&$05$&1'1%

7

*0

7

*5I1-U%*++

工况
+

的变化量$
h

" E0@%

# E"$@2

! 2@!

2 E0@!

0 /@"

""

图
1

是尾缘厚度对折转角随着的影响
)

表
!

是和标准尾缘厚度相比%尾缘厚度为
2hQ

时折转

角的变化
)

结合图
1

和表
!

可以看出%随着尾缘厚

度的增加%折转角增大
)

在工况
#

时%尾缘厚度增

加到
2hQ

%折转角增加了
"@9!h)

$""
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超等#尾缘厚度对低压涡轮气动性能影响的数值模拟

图
1

"

尾缘厚度对折转角的影响
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P
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表
>

"

和标准尾缘厚度相比(尾缘厚度为
?].

时

叶栅折转角的变化

F&9'*>

"

XI&%

7

*+"(5#$%1%

7

&%

7

'*"(5I*-&+-&0*/15I

5$&1'1%

7

*0

7

*5I1-U%*++"(?].-"4

,

&$*05"

5I&5"(+5&%0&$05$&1'1%

7

*0

7

*5I1-U%*++

工况 转折角的变化量$
h

" "@%!

# "@9!

! "@2/

2 "@/!

0 "@!!

""

图
"$

是能量损失分解图
)

从图
"$

可以看出%

工况
#

时%随着尾缘厚度增加%尾缘平面上游损失

和下游的损失都是先减小后增加&工况
!

时%随着

尾缘厚度增加%尾缘平面上游损失和下游的损失

都增大
)

图
""

是尾缘厚度对尾缘平面基准压力系数

的影响
)

结合图
"$

和图
""

可以看出%工况
#

时%

适当增加尾缘厚度可以增加尾缘平面高基准压力

区域面积%进而加速尾缘后低能流体%减小尾缘平

面下游能量损失&继续增加尾缘厚度%尾缘平面高

基准压力区域面积减小
)

工况
!

时%增加尾缘厚度

会减小尾缘平面高基准压力区域面积%增大尾缘

平面下游损失
)

图
"#

是栅距方向
+

分布
)

从图
"#

中可以看

出%工况
#

时%随着尾缘厚度的增加%尾迹向压力

侧偏移%折转角增大
)

适当增加尾缘厚度%尾迹宽

度和
+

的最大值减小%尾迹损失减小
)

继续增加尾

缘厚度%尾迹宽度变化不大%但
+

的最大值变大%

图
"$

"

能量损失分解
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图
""

"

尾缘厚度对尾缘平面基准压力系数的影响
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栅距方向
+

分布
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尾迹损失增大
)

=<>

"

尾缘厚度对叶栅流动的影响

图
"!

是工况
#

时%叶片表面静压分布
)

图
"2

是工况
#

时%速度和流线分布
)

通过对比图
"!

和

图
"2

可以看出%工况
#

时%标准尾缘厚度!

"@9h

Q

"叶片吸力面的分离严重%吸力面的分离泡没有

再附%分离泡较大%如图
"2

!

,

"

)

但是增加尾缘厚

度到
2hQ

%主流向尾缘压力侧偏斜%吸力面流动

分离明显受到抑制%分离泡减小%尾迹减小%能量

损失减小
)

流动如图
"2

!

_

"

)

继续增加尾缘厚度到

9@0hQ

%主流继续向尾缘压力侧偏斜%吸力面的分

离泡无明显变化%但尾迹增大%能量损失增大%如

图
"2

!

4

"

)

在这个过程中%尾缘吸力侧压力降低%

流速增加%吸力面分离点向下游移动或者再附点

向上游移动%如图
"!)

增加尾缘厚度%对损失的影响主要有
!

方面#

&

使主流发生偏转%使吸力面分离受到抑制%减小

分离泡或者使分离泡下移%有减小损失的趋势&

'

减小尾缘平面高基准压力区面积%加速尾迹后

图
"!

"

叶片表面静压分布!工况
#

"
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P

)"!

"
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!

4,7:#

"

图
"2

"

速度和流线分布!工况
#

"
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P

)"2

"
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!

4,7:#

"

低能流体的能力减弱%有增大尾迹损失的趋势&

(

使尾迹增大%有增大尾缘损失的趋势
)

尾缘厚度

对能量损失的影响是
!

方面综合的结果
)

>

"

栅距对叶栅气动性能的影响

在栅距不变!标准栅距"的条件下%增加尾缘

厚度会减小喉部和栅距的比值%增加折转角%使主

流流量减小
)

增加栅距%保持主流流量不变%不同

尾缘厚度对应的增加栅距大小如表
2

所示
)

图

"0

'图
"%

分别是
+

和折转角随着尾缘厚度的变

化
)

表
0

是工况
#

时%和标准尾缘厚度!

"@9hQ

"标

准栅距相比%

+

和折转角的变化
)

结合图
"0

'图
"%

和表
0

可以看出%同一尾

缘厚度条件下%和标准栅距相比%栅距增加后
+

增加%折转角减小&随着尾缘厚度增加%

+

两者

都是先减小后增加
)

栅距增加后%通过增加尾

缘厚度同样可以减小能量损失%增加折转角
)

工况
#

时%尾缘厚度增加到
2hQ

%栅距增加了

#@#h

%

+

减小
9@2h

%折转角增加
"@#0h)

增加尾

缘厚度可以减小低稠度叶栅能量损失%增加折转

角
)

增加尾缘厚度可以用来发展低稠度高负荷

叶片
)

#""
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超等#尾缘厚度对低压涡轮气动性能影响的数值模拟

表
?

"

不同尾缘厚度对应增加的栅距大小

F&9'*?

"

XI&%

7

*+"(

,

15-I"(-"$$*+

,

"%01%

7

5"01((*$*%5

5$&1'1%

7

*0

7

*5I1-U%*++

尾缘厚度
!@#hQ 2hQ 2@%hQ 9@0hQ

栅距增加
"@2hQ #@#hQ #@/hQ 0@!hQ

图
"0

"+

随尾缘厚度的变化!工况
#

"

C6

P

)"0

"+

\,>

]

6-

P

6̂<I<>,6(6-

P

:X

P

:<I645-:77

!

4,7:#

"

图
"%

"

折转角随尾缘厚度的变化!工况
#

"
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"
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]
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P
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:X

P

:<I645-:77

!

4,7:#
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表
@

"

和标准尾缘厚度标准栅距相比(尾缘厚度

为
?].

时叶栅的
&

和折转角的变化&工况
=

'

F&9'*@

"

XI&%

7

*+"(

&

&%05#$%1%

7

&%

7

'*+"(

5I*-&+-&0*/15I5$&1'1%

7

*0

7

*5I1-U%*++"(?].

-"4

,

&$*05"5I&5"(5I*+5&%0&$05$&1'1%

7

*0

7

*

5I1-U%*++&%0+5&%0&$0

,

15-I

&

-&+*=

'

栅距
+

的变化量$
h

折转角的变化量$
h

标准栅距
E"$@2 ")9!

增加栅距
E9@2 "@#0

?

"

结
"

论

"

"在低来流湍流度'低雷诺数下%适当增加

尾缘厚度能够抑制吸力面流动分离%增加尾缘平

面基准压力区域面积%加速尾缘后低能流体%减小

能量损失%增大折转角
)

在雷诺数为
#0$$$

%来流

湍流度为
"h

时%尾缘厚度从
"@9hQ

增加到
2hQ

%

+

减小了
"$@2h

%折转角增加了
"@9!h)

#

"增加尾缘厚度%对损失的影响主要有
!

方

面#

&

使主流发生偏转%使吸力面分离受到抑制%

减小分离泡或者使分离泡下移%有减小损失的趋

势&

'

减小尾缘平面高基准压力区面积%加速尾迹

后低能流体的能力减弱%有增大尾迹损失的趋势&

(

使尾迹增大%有增大尾缘后的掺混损失的趋势
)

尾缘厚度对能量损失的影响是
!

方面综合的

结果
)

!

"增加尾缘厚度会减小主流流量
)

增加栅

距%会使
+

增大%折转角减小
)

增加尾缘厚度可以

减小低稠度叶栅能量损失%增大折转角
)

通过增加

尾缘厚度可以发展低稠度高负荷叶栅
)

2

"在低压涡轮叶型设计的时候需要综合考

虑尾缘厚度对流动和损失的影响
)

尾缘厚度影响

低压涡轮吸力面流动分离'尾迹损失和出口气流

角&增加尾缘厚度不一定会增加损失%在一些情况

下还会减小损失
)
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