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压气机二维叶栅涡脱落的数值模拟

张文龙, 袁　巍, 张　健, 周　盛
(北京航空航天大学 动力系,北京 100083)

摘要: 对某压气机二维叶栅的非定常分离流场进行了数值模拟,通过对多种工况的计算,进行了频谱分析,对

叶栅非定常流动的流场结构和流动机理做了初步的探讨。在来流均匀,定常边界条件下,叶栅内流动仍然表

现出强烈的非定常性; 在大攻角下有类卡门涡的脱落; 旋涡脱落的频率,随着攻角和马赫数的变化而变化; 分

离点的位置随着攻角和马赫数的变化而变化。
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Numer ica l Simula tion of Tra il ing Edge Vortex Shedding

in a 2-D Compressor Cascade
ZHAN G W en2long, YUAN W ei, ZHAN G J ian, ZHOU Sheng

(Beijing U niversity of A eronautics and A stronautics,Beijing 100083, Ch ina)

Abstract: A lthough vortex shedding is a self2excited unsteady flow phenom enon in turbo2
m ach inery blading w ith a blun t trailing edge, and the trailing edge of a comp resso r is no t blun t,

the phenom enon of vortex shedding is still though t to occur in a comp resso r blade row because of

the viscosity and p ressure gradien t. T he flow in the boundary layer is strongly affected by the ad2
verse p ressure gradien ts that tend to m ake the flow to separate, so there are a lo t of vortices in the

blade region. A num erical study has been carried out to sim ulate trailing edge vortex shedding of

som e k ind of comp resso r cascade. A series of flow sim ulation are perfo rm ed, and the structure of

flow field and the m echan ism of unsteady flow are investigated p relim inarily. T he num erical re2
sults indicated that the flow is strong unsteady flow , though the boundary conditions are steady.

W hen incidence is big, the trailing edge vortex shedding is like Karm an vortex shedding. T he fre2
quency of vortex shedding and the position of separation are affected by the incidence and M ach

num ber.
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1　引　言

　　对于叶轮机械来说,流动本质在于固有的非

定常性,没有流动的非定常性就不会有叶轮机功

的输入和输出[1 ]。在轴流式叶轮机中,非定常性质

表现在多个方面[2 ] ,比如单排叶栅在逆压力梯度

作用下生成的非定常类卡门涡运动; 再如多级叶

排中的转、静叶排干扰产生的固有非定常运动等。

叶轮机械非定常流动的效应可以根据它们的尺度

分成 3 组: 一是小尺度组,其中包括尾迹湍流,尾

缘涡脱落和激波边界层干扰;二是中尺度组,其中

包括由于上游影响而形成的级间相互影响; 三是



大尺度组,其中包括旋转失速和压气机喘振等。

叶片尾涡脱落对叶轮机的性能和稳定性影响

很大,近年来已经有一些学者对涡轮叶片的涡脱

落进行了初步研究。W ei N ing 和L i H e (1999) [3 ]

对圆柱体和V K I涡轮叶片进行了数值模拟,对尾

缘涡脱落的模型问题进行一些探讨。Carsallen 等

人 (1996) [4 ]测量了在大尺度高速旋转跨音涡轮叶

栅里面涡脱落的频率。Currie T C 和Carscallen W

E [5 ]模拟了跨音涡轮叶栅尾缘的涡脱落, 对马赫

数为 1和 1116两种情况,都得到了与实验结果吻

合得非常好的涡脱落形状和涡脱落频率。哈尔滨

工业大学的王仲奇等对涡轮叶栅进行了数值模

拟,得出结论认为,在叶轮机械叶片排间的涡脱落

受攻角的影响,在不同攻角情况下,频率不同,产

生损失的大小也不同。

从这些学者的工作可以看到,深入探索涡脱

落的形式和频率对于提高和改善叶轮机的性能有

很重要的作用。因此,本文从数值模拟的角度,考

察攻角和来流马赫数的变化对压气机叶栅涡脱落

的形式、频率以及流动损失的影响,并对流动机理

进行初步的探讨。

作者独立发展了二维雷诺平均N 2S 方程求
解程序,该程序的无粘通量采用 roe格式,并且在

此基础上使用了 TVD 格式; 粘性通量中,湍流模

型采用标准的B2L 模型; 用四步R unge2Kutta 方

法进行显式时间推进,通过多种加速收敛技术,使

程序具有较快的收敛速度。

2　数值方法

2. 1　控制方程

　　本文采用雷诺平均的N 2S方程,在经过坐标

变换后,其形式为:
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2. 2　定解域及网格生成

　　本文拟模拟边界条件为定常,而要用时间精

确解计算涡脱落的非定常流动,要求尾缘涡脱落

的非定常流动经过一个较长的流向距离后,到计

算域出口可以达到定常状态。出于这样的考虑,确

定计算域前面延伸 017 倍弦长,计算域后面延伸

4倍弦长。轴向网格数目为 250,周向为 51个,这

样总的网格点数为 12750个。

选择H 型网格, 用代数方法生成网格, 采用

三次样条插值来保证叶片区和前后延伸区的光滑

衔接。对上下叶面以及前缘和尾缘部分进行了局

部网格加密,如图 1和图 2所示。

图 1　计算网格图

F ig. 1　Grid

图 2　网格前缘局部放大图

F ig. 2　L eading edge of blade grid

由于计算的某种叶栅的前缘和尾缘分别是小

的半圆,为了使网格形状不至于过分扭曲且有一

定正交性,对叶栅的前缘和尾缘都进行了削尖处

理,这样对计算结果有一定的影响,尤其是前缘影

响比较大。

2. 3　定解条件

　　在非定常计算中,采用定常计算的收敛结果

作为初始条件。

在边界条件的给定上,由于进口轴向分速为

亚音,所以进口给定总温,总压和气流角; 出口给

定反压,其余参数外推;叶盆和叶背采用固壁边界

条件;叶栅前后延伸部分采用周期性边界条件。

3　数值计算结果及分析

3. 1　叶栅几何参数

　　本文对某叶栅的 6 种流动情况进行了计算:

即三种攻角 ( i= 0°, 3°, 10°)和两种马赫数 (M a1 =

015, 017)。计算的进出口条件,由每一工况下实验

测得的进、出口气动参数给定。
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下面给出某压气机叶型的几何参数条件:

弦长B = 010806 m ,栅距 T = 010538 m ,安装

角 Χ= 70112°,前缘半径 R 1= 0151 mm ,后缘半径

R 2= 0145 mm ,几何进口角 Β1k = 4814°,几何出口

角 Β2k = 91123°(注: 这里角度均为与额线的夹

角)。

3. 2　定常计算结果的检验

　　为了检验定常计算结果的可靠性,将定常计

算所得的压力面和吸力面的静压值与实验测定的

静压值进行了对比,如图 3和图 4所示。在 i= 0°,

图 3　计算与实验壁面静压对比图 (1)

( i= 0°,M a1= 015)

F ig. 3　Static p ressure distribution

(experim ent and CFD )

图 4　计算与实验壁面静压对比图 (2)

( i= 10°,M a1= 017)

F ig. 4　Static p ressure distribution

(experim ent and CFD )

M a1 = 015 的情况下, 计算值和实验值吻合比较

好。而在前缘计算值有一个突起的压力峰值,这是

因为前缘驻点附近压力高所致。相应的,从图 4可

以看到,在 i= 10°,M a1= 017的情况下,压力面的

计算值和实验值有一定程度的吻合,而吸力面前

缘和尾缘的计算值与实验值的误差比较大。从每

种工况的计算结果来看,叶中部分的计算值与实

验值吻合比较好,而前缘和尾缘部分相对差一些,

这由于生成网格的时候,对前缘和尾缘进行了削

尖处理,而对计算结果产生了一定的影响。在大攻

角的情况,叶面上出现了大尺度分离,湍流模型采

用B 2L 模型也会导致较大的误差。L 另外,在程序

没有考虑到密流比的影响。由于吸力面和压力面

上的附面层发展有所不同,而密流比使静压在压

力面和吸力面上的改变量不同,程序中没有考虑

到此点,从而导致计算和实验下的物理模型不完

全一致。但是,总的情况,压力面和吸力面上静压

曲线的走势,极值点的位置等,基本和实验结果吻

合,因此可以认为计算结果是可信的。

3. 3　流场瞬时等熵图

　　由于旋涡会产生熵增,从流场中瞬时的熵的

分布,可以看到旋涡的特征,因而从等熵图的瞬时

分布可以清晰看到非定常流场的发展及旋涡结

构。

从图 5中可以看出,在小攻角,低马赫数情况

下没有出现明显的涡脱落。叶背分离流形成的尾

迹可能是以大量小涡的形式运动。

图 5　i= 0°,M a1= 015的瞬时等熵图

F ig. 5　 Instan taneous isoen tropy graph

从图 6 可以清楚的看到栅后较强的旋涡脱

落。在大攻角和较大的马赫数的情况下,在靠近尾

缘处,栅距方向压力梯度驱使气流从压力面绕过

尾缘流向吸力面,将吸力面上发展较厚的附面层

流体挤离物面,“搓”出较大尺度的旋涡。马赫数越

大,该压力梯度越大,生成的旋涡在压力梯度下沿

栅距方向的变形和位移越大。此时,相邻叶片尾缘

后的旋涡就可能发生相互干扰,在栅后发展成为
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非常复杂的旋涡系 (x , y 坐标分别为无量纲长

度)。

叶片尾缘的非定常涡脱落现象与进气攻角有

关。随着正攻角增大,叶片吸力面上的附面层区域

将由叶片后段向前延伸,厚度增大,长度变长。计

算表明,当攻角较大时,吸力面上在靠近前缘的位

置就发生了流动分离,栅后有较强的旋涡脱落。

图 6　i= 10°,M a1= 017的瞬时等熵图

F ig. 6　 Instan taneous isoen tropy graph

叶片尾缘的非定常涡脱落的现象与进口马赫

数也有关。在小攻角和较小马赫数工况下,叶栅流

动不出现明显的旋涡脱落; 随着进口处的来流马

赫数增大,尾缘后旋涡脱落的迹象趋于明显。对于

本文计算所用的叶栅,在马赫数达到 017 后均出

现了明显的旋涡脱落。

4　频谱分析[ 6 ]

　　本文在进行数据处理时,选择了总压作为快

速 Fourier变换分析的基本参数,将每种工况与时

间相关的数据,从无量纲化的时间步长转化为有

量纲的时间间隔。这样就可以直接从快速 Fourier

变换得到频谱图并读取各个物理意义的频率值。

在得到的众多频谱图中,主要以幅值的大小

判断分离流和尾迹中的旋涡脱落频率。在一段频

率范围内,若某一频率对应的幅值相对高于其它

频率,则这一频率就与某种确定的旋涡相关联。而

对于宽频带、振幅小属于同一个量级的振荡,则认

为是流动形成的背景噪声频率。比如对于图 7进

图 7　尾缘附近一点的时域图

F ig. 7　p 3 tim e graph near trailing edge

行快速 Fourier变换,就得到如图 8所示的总压频

谱图。在图 8中, 2254 H z的频率的幅值远高于其

他频率的幅值,认为 2254 H z这个频率就是分离

旋涡脱落的频率。如果在分离区和尾迹区外,特别

图 8　尾缘附近一点的总压频谱图

F ig. 8　p 3 frequency graph near trailing edge
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是在栅前和槽道中,此特征频率,对应的幅值衰减

得很快,则可以进一步断定其为旋涡脱落频率。

本文对 6 种工况进行了非定常计算,并且对

每种工况得到的压力值进行了频谱分析,除了在 i

= 0°,M a1= 015的工况下没有发现明显的特征频

率外,其余的工况均发现了旋涡的脱落频率。现在

将频谱分析的结果示于表 1。

表 1　各个工况旋涡脱落频率

M a1 015 017

i

旋涡脱落频率öH z

0°

—

3°

2254

10°

1707

0°

2888

3°

2655

10°

2088

从表 1可以看到,在同一攻角下,旋涡脱落频

率随着来流马赫数的增大而增大; 而在相同马赫

数下,旋涡脱落的频率随着攻角的增大而减小。由

平面叶栅的数值模拟表明分离区内并非死水区,

主要运动形式是类卡门涡街的周期性旋涡交错脱

落的形式,其脱落频率比较低。

在小攻角低马赫数情况下,在尾迹区中存在

着高频周期性运动,可能是小涡脱落造成的;由于

小涡的能量小,在尾迹中合并的趋势小于耗散的

趋势,所以看不到明显的旋涡流动现象。

认为小涡运动并非具有类卡门涡街的结构形

式,因而无法捕捉到一个幅值较大的特征频率。

5　分离点位置

　　从计算结果来看,随着来流的攻角和马赫数

的不同,叶面上流动的分离点的位置是变化的。x

= 0 对应叶栅前缘, x = 1 对应叶栅尾缘, 各个工

况吸力面的分离点位置为表 2所示。

表 2　吸力面上分离点的位置

M a1 015 017

i

分离点位置 x

0°

0186

3°

0166

10°

0135

0°

0177

3°

0159

10°

0128

从表 2中可以看出来,随着攻角的增大,流动

的分离点位置前移;随着来流马赫数的增大,流动

的分离点的位置也前移。尤其在大攻角工况下,在

比较靠近叶栅前缘的位置就发生了大尺度的开式

分离流动。

6　结　论

　　通过对不同攻角,不同来流马赫数工况的压

气机叶栅流场的数值模拟,我们对尾缘涡脱落进

行了时域分析和频谱分析,得到以下结论:

(1) 通过对叶面静压值的计算结果和实验结

果的对比,可以认为数值模拟的结果具有较好的

可信度。

(2) 计算表明在 3°和 10°攻角,都会在叶背出

现较大尺度的分离,分离区内主要运动形式是类

卡门涡街的周期性旋涡交错脱落的形式。

( 3) 在同一攻角下,旋涡脱落的频率随马赫

数增加而增加;而在相同的马赫数下,旋涡脱落的

频率随攻角增大而减小。

(4) 攻角和马赫数影响流动吸力面上分离点

位置。
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