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摘　　　要 : 通过实验和数值模拟的手段研究了尾迹与边界层的相互作用 ,其中上游叶排尾迹的模拟是

通过在涡轮叶栅前设置周期性运动的圆柱实现的 .研究表明 ,上游尾迹对涡轮叶栅边界层的发展有显著影

响 ,在其作用下 ,吸力面边界层提前转捩 ,分离得到明显的抑制 ,利用尾迹与边界层相互作用的非定常效应

可以明显提高低压涡轮叶栅气动负荷 .

关　键　词 : 尾迹 ; 边界层 ; 低压涡轮 ; 高负荷

中图分类号 : V231. 3 　　　　　文献标识码 : A

收稿日期 :2008204228 ; 修订日期 :2008207210

基金项目 :国家自然科学基金 (50776003)

作者简介 :张伟昊 (1985 - ) ,男 ,陕西华阴人 ,博士生 ,主要从事叶轮机内部非定常流动机理研究 .

Wake2boundary layer interaction on low pressure turbine cascade blades

ZHAN G Wei2hao1 ,2 , L IU Huo2xing1 , L I Wei3 , ZOU Zheng2ping1 ,2

(1 . National Key Laboratory on Aero2Engines , School of Jet Propulsion ,

Beijing University of Aeronautics and Astronautics , Beijing 100191 , China ;

2 . Aeroengine Numerical Simulation Research Center ,

Beijing University of Aeronautics and Astronautics , Beijing 100191 , China ;

3 . Chinese Aviation Powerplant Research Institute , Zhuzhou 412002 , China)

Abstract : The wake2boundary layer interaction had been investigated numerically and ex2
perimentally , and a periodicity moving bar wake had been used to imitate the upstream wake.

The study shows that the wake has a significant influence on the boundary layer of cascade : the

transition on suction surface has taken place in advance ; the separation has been remarkably sup2
pressed ; the load of low2pressure turbine cascade has been increased obviously.
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　　民用大涵道比涡扇发动机低压涡轮重量占

整机重量的 1/ 5到 1/ 3 [ 1 ] ,增加叶片的气动负荷

对于减少低压涡轮叶片数目乃至减少级数、以

及降低生产成本和提高部件可靠性等具有重要

意义 .对于大涵道比涡扇发动机低压涡轮 ,由于

其展弦比较大 ,二次流损失所占比例较小 ,并

且 ,低压涡轮叶尖一般带冠 ,叶尖泄漏损失也较

小 ,因此叶型损失成为影响效率的主要因素 [ 2 ] .

叶型损失产生于叶片表面的边界层 ,通常将尾

缘损失也计入到叶型损失中 .然而 ,在高负荷低

压涡轮环境中 ,由于叶片表面的边界层大部分

区域处于层流状态 ,在强逆压梯度的作用下 ,极

易在吸力面的尾缘发生大面积分离 ,导致损失

迅速增加和效率急剧下降 .因此 ,要设计高效高

负荷低压涡轮 ,就必须找到有效的控制分离的

方法 .文献 [ 3 ]对低压涡轮内部复杂流动机理的
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研究进行了评述 ,给出了适合低雷诺数条件下

低压涡轮的气动设计方法 ,其研究显示 ,上游尾

迹与下游边界层之间的相互作用能抑制吸力面

边界层的分离 ,减小叶型损失 ,对高效高负荷低

压涡轮设计有重要意义 .

Hodson[ 425 ]的研究发现 ,通过合理控制前排

叶片的尾迹通过频率 ,利用尾迹对边界层的非

定常作用可以有效地控制叶片表面边界层的分

离 . Curti[ 6 ]以及 Haselbach 等人的研究显示 ,利

用这种方法 ,可以比传统负荷减少 20 %的叶片

数目 ,而进一步发展的超高负荷叶型 ,又减少了

11 %的叶片 ,大幅降低了涡轮重量 .许多实验都

证明 ,在高雷诺数条件下 ,叶片表面基本没有分

离 ,尾迹的作用并不会带来很大好处 ,而在较低

雷诺数下 ,尾迹的高湍流度以及非定常扰动可

以诱导转捩 ,产生湍流区 ,后面跟随平静区

( Calmed region) [ 7 ] ,由此抑止分离泡 ,减小损失 .

Pfeil和 Herbst [ 8 ]的研究表明 ,叶型的尾迹与具

有同等阻力圆柱的尾迹有着同样的效果 .当存

在尾迹时 ,层流边界层内周期性地形成湍流斑 ,

并像自然转捩所形成的湍流斑一样向下游传

播 .如果尾迹之间的间隔比较大 ,自然转捩还可

以在两尾迹之间出现 .叶建 [ 9 ]等发展了适合复

杂几何边界条件的可压缩流动大涡模拟程序 ,

对低雷诺数、逆压梯度环境中的层流分离泡转

捩现象进行了数值模拟 ,认为尾迹诱导的流向

涡结构是导致分离泡提前转捩的主要原因 .

关于叶轮机内的转捩现象 , Mayle[ 10 ]以及

Walker对前人的工作做了很好的总结 ,同时根

据实验结果给出了一些在不同状态下预测转捩

的经验公式 . Gostelow [ 11 ]和 Walker 的最小长度

理论对转捩区长度的计算具有较高的精度 .

Langtry[ 12213 ]和 Menter 发展了一种严格建立在

局部变量基础上的基于经验关系式的转捩模

型 . Abu2Ghannam和 Shaw [ 14 ]的方法对转捩开始

点的预测是基于动量厚度雷诺数 ,当动量厚度

雷诺数到达临界雷诺数时 ,认为转捩开始 .该方

法在工程上得到了广泛的应用 .目前可用的转

捩模型都是在某些特定的实验条件下得出的经

验公式 ,并不一定能在任意条件下都得到满意

的结果 ,但它们为工程中转捩过程的模拟提供

了可用的手段 .

杨琳 [ 15 ]等人将 Abu2Ghannam和 Shaw的转

捩模型 ( A GS模型)引入到现有的湍流模型中 ,

以考虑低雷诺数情况下叶片表面边界层的转捩

现象 ,其研究表明 A GS转捩模型能够较准确的

模拟边界层转捩的发生和发展过程 ,同时发现

动量厚度的求解方法对 A GS转捩模型的精度有

较大影响 ,在存在压力梯度且边界层有曲率的

情况下 ,转捩起始点的判断准则需要进一步修

正 . Eulitz和 Engel[ 16 ]采用 A GS转捩模型成功地

研究了尾迹对多级低压涡轮叶栅内部流动的影

响 ,结果表明相邻的上游叶排和远上游叶排的

尾迹对叶栅通道的流动同样具有显著的影响 ,

同时指出在一定的来流湍流强度和压力梯度条

件下 ,A GS转捩模型对转涙区长度预测的精度

有待进一步提高 . Palma[ 17 ]分别采用 A GS转捩

模型、指定转涙位置以及设定全流场为湍流的 3

种方法对某跨音速压气机叶栅进行了三维数值

模拟 ,并将数值结果与试验结果进行了对比 .其

研究表明采用设定全流场为湍流的方法所得到

的模拟结果与实验结果有较大差别 ,采用 A GS

转捩模型所得到的结果有明显改善 .

为了研究尾迹与分离边界层相互作用的机

理 ,研究尾迹对分离、转捩、平静区 ( Calmed re2
gion) 、湍流区等区域的影响 ,验证尾迹抑制分离

减小分离损失的作用 ,更好的理解非定常作用

机制 ,本文以圆柱尾迹模拟叶型尾迹 ,采用实验

和数值模拟的方法 ,研究了尾迹与低压涡轮叶

栅边界层的相互作用 .

1 　研究方法

1 . 1　数值模拟方法

　　研究叶型选自某发动机低压涡轮第一级动

叶的叶中截面 ,叶栅稠度为 1 . 425 ,来流马赫数

为 0 . 061 5 ,基于进口速度和叶型弦长的雷诺

数为 4 . 5 ×104 .数值模拟采用 NUM ECA 商用

软件 ,控制方程为雷诺平均 N2S方程.采用空间

中心差分格式 ,四步 Runge2Kutta法时间推进 ,选

取 Spalart2Allmaras湍流模型和 A GS转捩模型.

本文对无尾迹条件下的涡轮叶栅流动进行了

定常数值模拟 ,对尾迹通过频率为 271 Hz条件下

的涡轮叶栅进行了非定常数值模拟 ,非定常模拟

采用隐式双重时间步法.进口边界条件给定绝对

总温、总压和气流角 ,出口给定平均静压.图 1为

定常和非定常计算的网格 ,本文划分网格时 ,对进

口通道和叶栅通道分别进行处理.为保证计算结

果的可比性 ,两套网格中叶栅通道的部分是完全

相同的 ,采用 O2H 型网格.定常计算时进口通道

为 H型网格 ,非定常计算时圆柱计算域为 H2O2
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H型网格.定常和非定常两套网格 S1 平面内的

网格数分别为 1. 8 万和 3. 1 万 ,叶片表面第一层

网格处 y +小于 5.

图 1　计算网格

Fig. 1　Computational grid

1 . 2　实验方法

　　实验在北航航空发动机气动热力重点实验室

的平面叶栅风洞上进行.实验装置如图 2 所示 ,

气流经过输气管道进入稳定段 ,稳定段内设有一

层栅格和多层网格 ,用来获得良好的气流品质.稳

定段上部经圆变方转接段变成矩形截面 ,矩形段

再经维氏曲线段收缩进入平面叶栅试验段.用于

产生尾迹的圆柱固定于皮带轮上 ,由电机带动 ,周

期性从栅前通过.

实验对来流温度 T∞ 、来流总压 pt∞ 、栅前静

压 p∞等参数进行监测 ,叶片表面压力 p的测量

是通过在叶片表面打孔引压力管的方式实现的 ,

静压孔的安排如图 3 中短线所示.所有稳态表面

压力分布测量都使用同一高精度传感器 ,以保证

数据的精度.为了研究非定常尾迹与分离泡的相

互作用 ,在叶片吸力面表面埋设了两个 Kulite 动

态压力传感器 ,获得了叶片表面的动态压力信号 ,

图 3中长线标出了动态压力测点的位置 ,分别记

为 P1和 P2.实验边界条件与数值模拟条件保持

一致.

图 2　实验装置

Fig. 2　Experimental rig

图 3　叶片吸力面压力传感器位置

Fig. 3　Cascade and the position of the sensor

本文参考剑桥大学 Howell 等人的方式[18 ] ,

在所测叶片吸力面侧的相邻叶片尾缘安装一个襟

翼 ,通过调整襟翼的角度实现测量叶片吸力面负

荷的改变 ,逆时针方向调整襟翼可以增大测量叶

片表面吸力面尾缘负荷 ,顺时针方向调整可以减

小吸力面尾缘负荷 ,如图 3所示.

实验测量了无尾迹作用和上游圆柱尾迹通过

频率 f 0 为 271 Hz 时叶片吸力面的稳态压力分

布 ,以及测点 P1和 P2 处的动态压力.实验还在

- 10°～30°之间调整襟翼 ,以研究负荷改变的影

响 ,其中襟翼沿叶栅中弧线切线方向时记为 0°,

逆时针转动角度为正 ,顺时针转动为负.

2　结果及分析

2 . 1　尾迹作用下的叶栅通道流场

　　图 4给出了有/无尾迹状态下叶栅叶中截面
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时均压力系数的实验测量值和数值模拟结果比

较.其中压力系数 Cp 的定义为 Cp =
p - p∞
1
2
ρ∞v2
∞

, p

为当地压力 , p∞ ,ρ∞和 v∞分别为进口静压 ,密

度和速度.

图 4　叶栅表面 Cp 分布

Fig. 4　Cp dist ribution at mid2span

如图 4 所示 ,无尾迹作用时 ,在吸力面 65 %

轴向弦长位置处出现明显的压力平台 ,说明在该

处出现分离泡 ,而尾迹作用下 ,压力平台消失 ,叶

栅吸力面无分离泡出现 ,说明尾迹有明显的抑制

分离的作用.同时可以看出数值模拟结果与实验

结果吻合很好 ,说明本文的数值方法能较好的模

拟实际流动.

图 5给出了由数值模拟结果得到的叶栅通

道叶中截面 1/ 60 T和 31/ 60 T时刻的扰动速度 v

和扰动涡量ωz 的分布 , T 为上游尾迹的通过周

期 , v和ωz 的计算由下列两式给出

v = v - vm = u
～

i + v j 　　ωz =
5v
5 x

-
5 u
～

5 y

其中 v为当地瞬时速度 , vm 为当地时均速度 , u
～

和 v为当地扰动速度的两个分量.

由于尾迹区内流动速度明显低于时均流速 ,

所以扰动速度在尾迹区内与时均流动相反 ,形成

明显的逆射流 ,并在尾迹两侧诱导出两个反向旋

转的旋涡.图 5清楚地给出了尾迹引起的逆射流

及其诱导出的正负旋涡 ,分别以 P , N 标出 ,正负

旋涡的分界线即是尾迹的中心线 ,图中以虚线标

出.尾迹由压力面向吸力面运动 ,在压力面附近受

拉变细、吸力面附近受压变粗 ,最终在叶栅吸力面

形成堆积的输运过程在图中得到清晰的体现 ,同

时可以看到尾迹在输运过程中的弯曲、拉伸和重

定向等现象[19 ] .

　　由 1/ 60 T时刻的涡量分布图可以看出 ,叶栅

前缘附近的吸力面边界层在某一尾迹 ( Wake 1)

的影响下时 ,其上游尾迹 ( Wake 2)还未传播到该

区域 ,加之此处尾迹刚刚进入叶栅通道 ,耗散还不

明显 ,流动的脉动性较强 ,且一阶频率 (即尾迹通

过频率)的能量将是其主要成分 ;而尾迹在叶栅通

道中弯曲、拉伸等变形现象说明尾迹与主流存在

强烈的掺混作用 ,这将使流动的脉动能量不断耗

散 ,同时 ,由 31/ 60 T 时刻的涡量分布图可知 ,

Wake 1拖在吸力面附近的负向诱导涡与 Wake 2

在主流中的正向诱导涡同时到达叶栅尾缘 ,这两

个反向涡的相互作用将加速尾迹诱导涡的破裂和

耗散 ,使得流动的一阶频率能量显著下降.上述结

论可以通过观测 P1和 P2处的脉动量进行验证.

图 6给出了尾迹通过频率 f 0 为 271 Hz时测

点 P1和测点 P2处的无量纲压力 p′随时间的变

化曲线和其幅频特性. p′定义为

p′ =
p - p

p

其中 p为当地瞬时压力 , p为当地时均压力.

频谱分析结果显示 ,脉动压力在尾迹通过频

率及其倍频处具有明显的较大的幅值 ,这说明周

期性通过的尾迹是使叶片表面压力产生脉动的主

要原因.比较两个测点的测量结果 ,首先可以看

到 ,测点 P1 处的脉动量幅值要大于测点 P2 的

值 ,这正是尾迹在传播过程中的耗散作用所致 ;其

次 ,在测点 P1 处尾迹通过频率对应的幅值在其

压力脉动中占非常大的比重 ,其 2 倍和 3 倍频占

较小的比重 ,其他频率的影响很小 ,而 P2 处的幅

值分布较为复杂 ,尾迹通过频率所占比重减小 ,相

对而言 ,其 2倍、3倍等倍频处和其他频率处的幅

值所占比重增大.这验证了由图 5得到的结论.

2 . 2　尾迹对边界层发展的影响

　　图 7 为数值模拟得到的非定常条件下半叶

高截面叶栅吸力面附近无量纲涡量ωz
3的时空分

布 ,其中ωz
3的定义为

ωz
3 =
ωz - ωzm

ωzmax - ωzmin

式中ωzm 为当地时均值 ,ωzmax 和ωzmin 分别为当地

最大值和最小值.图中ωz 的值取自距叶栅表面约

0. 05倍弦长的位置[20 ] ,s为距叶栅前缘弧长 ,S 为

叶栅吸力面弧长 , t 为时间 , T 为尾迹周期.图 7

中可明显看到扰动涡量成条带状正负相间分布 ,

由前一节的讨论可知 ,圆柱尾迹的中心线基本就

是ωz 正负值的分割线 ,由此可确定叶栅附近边界

层外尾迹中心线的位置 ,在图中以黑线 A 标出.
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图 5　扰动速度及扰动涡量分布

Fig. 5　v andωz dist ribution at mid2span

图 6　测点 P1和 P2处动态压力波动及幅频特性

Fig. 6　Fluctuations and magnitude2f requency characteristics of surface pressure at P1 and P2
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图 7　ωz
3时空分布图

Fig. 7　S2T plot ofωz
3

图 8为叶栅半叶高截面吸力面侧 Cp
3 的数值

模拟结果 ,其中 Cp
3 的定义为

Cp
3 =

p - pm

1
2
ρ∞V ∞

式中 pm 为当地压力时均值 ,ρ∞和 V ∞的定义同

前 ,分别为进口密度和速度.由图 8 可以看出 ,尾

迹在叶栅表面引起明显的正负压力脉动 ,这是因

为逆射流的扰动使其中心线下游流体加速膨胀 ,

上游流体减速扩压.这种尾迹诱导结构在壁面稍

微落后于边界层外尾迹的传播 ,其压力降低的程

度在叶栅后半段增强.

图 8　Cp
3 时空分布图

Fig. 8　S2T plot of Cp
3

图 9为叶栅半叶高截面吸力面侧无量纲壁

面剪切应力τ3
w的时空分布 ,其定义为

τ3
w =
τw - τwmin

τwmax - τwmin

式中τwmax 和τwmin 分别为当地壁面剪切应力的最

大值和最小值.

为描述方便 ,本文引入 Cump sty 等[21 ]对不

同流动状态的定义 ,“Old t urbulence”指由尾迹及

其诱导结构引起的湍流 ,而“New turbulence”指

在未受尾迹影响的区域流动转捩而产生的湍流.

图 9 对上述状态都做了标记.可见 , Old t urbu2
lence产生于靠近叶栅前缘的位置 ,在向下游传播

过程中其影响区域逐渐增大 ,与尾迹引起的正负

压力脉动区域基本一致.图 9中显示 ,在 Old t ur2
bulence区域靠前的部分中 ,剪切应力随其向下游

的传播经历了明显的变化 ,在 s/ S < 0. 55 区域其

值较大 ,而在 s/ S > 0. 55的区域其值较小.对比图

8可知 ,剪切应力减小的区域与负压力脉动值增

大的区域一致 ,在图中以 B 标出 ,这与文献 [ 20 ]

的结果类似. New t urbulence存在于图 9中 c - d

线的下游 ,尾迹及其诱导结构并不能影响到此区

域.该区域较大的壁面剪切应力将带来明显的摩

擦损失.湍流之后紧跟的是寂静区.寂静区内具有

接近于湍流的速度型 ,从而抵挡分离的能力较强 ,

同时又具有较小的剪切应力 ,能够减小壁面摩擦

损失.平静区之后的流动处于层流状态.

图 9　τ3
w时空分布图

Fig. 9　S2T plot ofτ3
w

2 . 3　增大负荷时尾迹对边界层分离的抑制作用

　　图 10给出了襟翼置于 30°和 10°时叶栅吸力

面无量纲压力系数的实验时均结果 ,与图 4 所示

的无襟翼的情况相比叶栅吸力面的负荷明显增

加.如图 10 所示 ,无尾迹时叶栅吸力面的分离泡

出现位置提前 ,襟翼为 30°的状态下 ,在 60 %轴向

弦长处开始出现分离泡 ,并且尺寸有所增大 ;在尾

迹作用下 ,叶栅吸力面分离泡均能完全消失.可

见 ,在上游尾迹的作用下 ,涡轮叶栅吸力面边界层

能抵抗更大的逆压梯度而不出现分离 ,从而达到

增大负荷降低损失的目的 ,这对大负荷低压涡轮

的气动设计有重要意义.
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图 10　增大负荷条件下吸力面 Cp 分布

Fig. 10　Cp dist ribution at mid2span of high lif t

3　结　论

　　本文采用数值模拟结合实验的方法研究了非

定常尾迹与吸力面边界层的相互作用 ,主要结论

如下 :

1) 上游尾迹对涡轮叶栅吸力面边界层的分

离有明显的抑制作用.边界层在尾迹诱导下提前

转捩 ,产生湍流和寂静区 ,抑制了边界层的分离 ,

减小了叶型损失.

2) 叶栅吸力面前缘附近的脉动能量较强 ,且

通过频率处能量占较大比重 ,由于尾迹诱导涡在

传播过程中的破裂和耗散 ,在尾缘附近脉动能量

减小 ,高阶频率脉动所占比重加大.相邻尾迹在尾

缘附近的相互影响对诱导涡的破裂和耗散有一定

作用.

3) 在低压涡轮设计中 ,将上游叶排尾迹对下

游流场的非定常影响考虑在内是必要的 ,合理利

用尾迹与边界层的相互作用对增大叶栅负荷、降

低气动损失有重要意义.
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