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尾流撞击效应对轴流压气机下游叶排涡面的影响
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摘 � � � 要: 针对某高负荷高压压气机末级, 通过研究上游转子尾迹涡面周期性扫掠对下游静子涡面的影

响, 从涡面非定常作用的角度分析流场时空结构.结果表明,流场性能的改善与涡面时空结构相对应, 尾迹涡

面同分离涡面的相互作用可显著降低流动损失; 与上游尾迹涡面发生耦合的是叶片尾缘旋涡交替脱落频率

而非吸力面前缘分离涡不稳定频率.
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Investigation of the effect of wake impact effect on vortex sheets of the

downstream blade row in axial compressor

ZHOU Xiao�bo, ZHOU Sheng

( National Key Laboratory on A ero�Engines,
Beijing U niversity of A eronautics and Astronautics, Beijing 100191, China)

Abstract: T he f low f ield in ax ial compressor is characterized by unsteady vo rtex flow due

to the relat iv e mot ion of the blade r ow s. T he upst ream unsteady w ake f low chang ing periodi�
cally is r esponsible for the airfoil aerodynam ic eff iciency and thus for the overall performance

of the aer oengine. T his paper exam ines the influence of such unsteadiness o f upst ream wake

impact on the development of vo rtex sheets o f dow nst ream blades in a highly loaded HPC

( H igh pressure compressor ) . The results of this study indicate that the tempo ral�spat ial
str ucture o f w ake impact ef fect in multistag e turbomachinery flow f ield could be more deeply

under stood when the unsteady processes are considered through the inter act ion of respect iv e

vo rtex sheets. T he results suggest that the performance change is co rresponding w ith tempo�
ral�spat ial str ucture of the f low field. T he vortex sheets inter act ion of upst ream weak and

downst ream blades m ight r educe the loss. It is the f requency of the vor tex shedding alter�
nately at the t railing edge that couple w ith the upst ream weak passing f requency, instead o f

the fr equency of leading edge separ ated vortex instability .

Key words: axial compressor; tempor al�spatial st ructure of f low f ield;

w ake impact ef fect ; vor tex sheet

� � 轴流压气机内流叶排间速度场干扰可分为两

类,一类为相对静止叶排之间的作用, 即时序效

应.大量研究表明,时序效应在提高涡轮气动性能

方面效果显著,但对多级压气机效率影响并不明
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显;另一类是相对运动的叶排间的相互作用,如尾

迹- 叶片相互作用和尾流撞击效应[ 1] 等. 上游叶

排尾迹脱落和往下游的迁移所造成的周期性扰动

是叶轮机内流动非定常性主要根源. 这种固有非

定常流动在叶轮机叶片轴向损失产生过程中起重

要作用.

M eyer
[ 2]
是最早对尾迹- 叶片相互作用展开

研究的学者之一. 他把尾迹视为均匀流场的扰动,

尾迹在叶片通道内表现为负射流.压气机叶栅、低

速压气机和低压涡轮实验台上的大量实验研

究
[ 3�5]
表明,上游尾迹的非定常作用能有效的抑制

吸力面分离, 降低损失.同时,强烈地影响到压气

机叶片边界层的转捩, 尤其是在边界层发展过程

中出现的沉寂区,可以通过抑制分离来减小叶型

损失.

对于轴流压气机的这种固有非定常运动, 从

非定常耦合流动的角度审视, 可归纳为尾流撞击

效应
[ 1]
,即,通过合理组织上游尾流与叶片尾迹中

的脱落旋涡的相互作用, 来实现压气机时均气动

性能以及内部流场时空结构的改善. 数值研究[ 6�8]

显示,恰当的尾迹频率和幅值,可使压气机叶片通

道内的非定常扰动之间发生耦合,流场时空结构

从无序变为有序, 气动性能提高.低速压气机试验

台上的一系列实验 [ 9�11]也验证了这一效应的显著

收益:压气机绝热效率、总压比和失速裕度可分别

最大提高 1. 53%, 4. 52%和 24. 9%. 进一步,尾流

撞击效应有望在压气机设计中发挥作用[ 12] .

为了深化对非定常旋涡流场时空结构的认

识,文献[ 13]提出了非定常涡面模型及其相应的

分析方法,并使用这一模型对单排叶栅均匀进气

条件下的流动进行了讨论. 非定常涡面模型为研

究叶轮机叶排间干扰的复杂流场提供了分析工

具.本文在此基础上, 采用对转/静叶非定常耦合

求解的方法, 研究轴流压气机上游尾迹周期性干

扰对下游叶排涡面的影响, 从尾迹涡面和分离涡

面相互作用的角度来分析尾流撞击效应的流动机

理,进而加深对非定常旋涡流场时空结构转化的

认识.

1 � 数值方案

1. 1 � 计算模型及程序说明

� � 排除三维带来不必要的复杂性, 进行二维研

究.由于尾流撞击效应主要体现在压气机工作于

最大负荷状态或在失速边界附近
[ 7, 10]

,故选取某

五级高负荷高压压气机第五级 50%叶高截面作

为 2�D研究对象. 因为在高折合转速下,压气机最

末级偏离设计工作点很远且为大的正攻角, 转子

尾迹涡面与静子叶片边界层或分离涡面相互作用

更加明显.另外,本文解除之前在单转子或单排叶

栅上进行尾流撞击数值研究中所作的�解耦 简化

假设,使计算模型更真实.由于研究对象是上游转

子叶排尾迹涡面同下游静子自由涡面之间相互作

用问题,计算中仅考虑静子通道内的流动尚可, 故

本文把转、静叶片数由 79 ! 123,约化为 1 ! 2. 具

体叶型参数为, 转子弦长 39. 94 mm, 稠度 1. 86;

静子弦长 22. 91mm , 稠度 1. 06; 转动半径 0. 27

m, 转子 100%转速为 11460r/ min.

本文采用有限差分法离散可压非定常雷诺平

均 Navier�Stokes方程组. 采用三步 T VD Runge�
Kutta 法时间推进求解相对系和绝对系的守恒型

无量纲方程. 用高精度的空间离散格式[ 14�15] . 湍

流模型是 Baldw in�Lomax 模型, 可以合理地预测

叶背大尺度分离流动 [ 16] . 利用二次 Lag range 多

项式对转/静交接面传递的时间相关通量插值.

计算网格如图 1所示,由 NUMECA IGG 模

块生成.加密近壁面和动静滑移边界上的网格节

点,近壁第一层网格距壁面法向距离小于 1. 63 ∀

10- 5 m, y + < 5, 满足 B�L 模型的要求. 动静滑移

边界轴向网格间距为 1. 04 ∀ 10
- 4

m. 环转、静叶

壁面上分别布置 212和 184个节点, 转、静计算域

网格节点数分别为 9 519 和 30 770. 控制转/静交

接面上网格节点的周向分布, 避免由于网格节点

分布不均匀造成交接面上下游流场参数传递的插

值误差.

叶排进口给定绝对总温为 482. 7 K, 绝对总

压 505. 1 kPa,轴向进气; 出口静压范围为 565. 0

~ 640. 5 kPa. 叶片壁面上采用无滑移无穿透条

件.初始流动是均匀的完全湍流.基于转子进口绝

对速度的弦长雷诺数为 6. 5 ∀ 105~ 8. 1 ∀ 105 , 绝

对马赫数为 0. 28~ 0. 35.

1. 2 � 程序校核

� � 分别对所用程序的单叶排模拟结果和转/静

交接面参数传递进行校核.

用于单叶排校核的高负荷压气机叶栅 V 2弦

长 80mm ,稠度 2. 22, 弯角 56. 8#.图 2 为在进口

Re= 5 ∀ 105 , T * = 313K,Ma= 0. 3, 0#攻角下, 本

文所用非定常程序同 NUMECA 定常结果与实

验测量
[ 1 7]
叶片壁面压力的比较.如图 2所示, 实
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图 1 � 二维转、静叶片几何及计算网格

F ig . 1� 2�D roto r and stato r blade geometr y and computation mesh

验测量结果介于本文所用的 2�D 非定常程序和
NUMECA 定常计算结果之间.注意到: 60%轴向

弦长之后, NUMECA 定常计算所得到的叶背壁

面附近低速区域比实验测量值小,而且变化趋势

不同,本文 2�D非定常结果相比则略好; 在 80%

轴向弦长到叶栅尾缘区域, 叶背出现明显的低速

区, 2�D非定常程序对此流动现象模拟与实验测
量值符合较好, NUMECA 定常结果则偏离较大.

以上对比说明本文所采用的 2�D非定常程序和非
定常数据处理方法对于近壁面流动模拟是可

信的.

图 2 � 压力系数的计算值与实验测量值的比较

Fig . 2 � Comparisons of Cp on pro file sur face o f

cascade V2 resulted from 2�D unsteady code,

NUMECA and measurements

图 3表示尾迹输运过程中某时刻, 上游转子

出口速度向下游静子域传递过程的连续性. 由图

3可见,排除由于两个坐标系存在相对运动而产

生的转/静域的速度分量相位差,速度的传递连续

性非常好.本文也考察了密度、压力等参数, 验证

了转/静交接面时间相关数据传递的可靠性.

图 3� 转/静交接面速度连续性

Fig . 3 � Continuity o f velo city traver se

the interface of r oto r�stator blade

2 � 结果及分析

2. 1 � 附着涡面和自由涡面

� � 压气机级环境下, 上游转子尾迹是高湍流度

的相对速度亏损区,如图 4所示.由压气机基元级
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流动速度三角形可知, 当转子尾迹向下输运到静

子叶排时,即成为高湍流度的绝对速度高速区. 转

子尾迹有比主流更大的周向速度分量, 并且朝静

子压力面偏移,增加下游静子进口气流角, 改变气

动负荷.由于相邻转/静叶排的相对旋转, 尾迹扰

动便使下游静子叶排内的流动显示出强烈的周期

非定常性.

图 4� 转子尾迹与静子干扰示意图

F ig. 4� Sketch o f ro tor wake�stator blade inter action

如图 4,上游转子尾迹可以被描述为伴随着

脱落旋涡的一个卡门涡街. 涡街的两条边界分别

为来自由转子压力面和吸力面剪切作用所形成的

两个自由涡面.在 2�D假设条件下,涡面由其两侧

切向速度大小不同而产生. 相关的物理、数学描述

和单叶排非定常涡面研究可参见文献[ 13] , 这里

不再赘述.涡面由叶片壁面产生, 并有两种形态:

紧贴固壁的附着涡面, 即边界层;以及离开物面延

伸到流体内部的自由涡面. 从附着涡面向自由涡

面的转化就是流动分离. 作为压气机内流动非定

常性主要根源之一的尾迹扰动,若从涡面角度分

析,就是上游叶排尾迹自由涡面同下游叶片附着

涡面(边界层)或自由涡面(流动分离)之间的相互

作用问题.

2. 2 � 流场性能变化

� � 图 5为计算得到的级压比和转子压比的特性

曲线,鉴于 2�D情况,图中用面积流率来替代流量

概念.选取最大流率点、设计点和近失速点三个工

况(分别对应图 5中点 A , B 和 C ) ,对转子尾迹涡

面和下游静子涡面的相互作用展开讨论.

研究静子流动在有, 无上游转子尾迹干扰情

况下的流动变化,应首先保证静子在这两个流动

情况下的时均进口条件相同. 本文把上游转子尾

迹扰动情况时转/静交接面上的总温、总压和气流

角在尾迹通过周期内做时均流量加权平均 [ 18] , 并

作为静子均匀进口参数.调整静子出口背压,以得

到同转/静交接面上同样 Ma. 此时, 可认为这个

均匀进口的静子流动条件与上游尾迹干扰时的

相同.

图 5 � 整级和转子的总压比�面积流率特性线

Fig . 5 � To tal pressure rat io v s. area flow rate of

the 5th stag e and ro tor , r espect ively

表 1列出转子非定常尾迹涡面对静子流场性

能参数的影响.由表可知,上游尾迹周期性扰动对

静子流动损失的影响比静压比更显著. 除了在近

堵塞工况,上游转子尾迹的非定常作用均可提升

静子叶排扩压能力并降低损失.

表 1� 转子尾迹涡面对静子流场性能的影响

Table 1 � Performance parameter change due to

the wake impact eff ect

进口

Ma

静子进口

弦长 Re/ 105

静压比

变化量/ %

损失系数

变化量/ %

工况 A 0. 39 5. 7 - 14. 2 135

工况 B 0. 40 6. 2 23. 8 - 32

工况 C 0. 41 6. 5 21. 7 - 17

可以由下游静子时均涡面在本文研究的三个

工况下的不同位置,如图 6, 来解释静子叶片吸力

面时均涡面的影响. A 工况下,尾流撞击效应的实

质是上游尾迹自由涡面同吸力面附着涡面的相互

作用,在流动原本接近定常状态、且涡面基本附体

的条件下,这一周期性扰动会由于尾迹在静子通

道迁移过程产生的掺混损失而带来熵增, 使流动

性能恶化. B 工况下,尾迹自由涡面同静子分离涡
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面相作用的时均效果是使静子叶片原本分离的涡

面再附,流场得到改善. C 工况类似于 ( B) , 但转

子非定常尾迹涡面的作用不足以使静子吸力面自

由分离涡面完全成为附着涡面,但仍降低一部分

叶型损失.

图 6 � 静子叶片吸力面时均涡面

Fig . 6 � T ime�mean plot fo r unst eady vor tex sheet

of the stato r suction sur face

可见,上游尾迹自由涡面同附体涡面的作用

会产生额外的熵增. 但尾迹自由涡面却能使叶片

分离涡面再附,从而减小流动损失.如进一步明确

尾流撞击作用机制, 则需从尾迹自由涡面同附体

涡面或分离涡面非定常相互作用过程来理解.

2. 3 � 转/静自由涡面的非定常作用

� � 根据时均分析结果可知, 工况 B 的情形最具

有代表性,本部分仅对该情况的涡面间非定常相

互作用展开讨论.

2. 3. 1 � 非定常涡面作用分析

� � 图 7 表示 B 工况下, 转/静交接面上某点的

无量纲速度和气流角与尾迹通过周期的关系. 由

图 7 可知, 绝对速度瞬时增加达到进口速度的

20%.流动速度的增加引起速度三角形的变化, 导

致每次尾迹扫过时, 进口气流角周期性脉动高

达 30#.

图 8所示为一个尾迹通过周期内, 尾迹涡面

同静子吸力面分离涡面的时序作用过程. 转子叶

盆分离涡面(正涡量)和叶背分离涡面(负涡量)分

别形成转子尾迹分离涡面的前部和后部, 其中间

是偏向静子压力面的高绝对速度和高湍流度的尾

迹区.尾迹涡面前部每一次扫过静子叶片吸力面,

就相当于一个瞬时大攻角来流, 类似于动态失速,

会在吸力面前缘产生一个分离涡,其频率与转子

尾迹通过频率一致. 这个分离涡作为静子叶片分

离涡面的一部分, 随着转子尾迹涡面向下游迁移.

随后到来的尾迹涡面后部带来的扰动气流在吸力

面附近沿着流动方向与吸力面相切,这一扰动速

度使吸力面边界层更饱满, 同时抑制的前缘分离

涡的继续生成.在它的作用下,静子吸力面分离涡

面更靠近壁面,强度增大.尾迹涡面作用在静子吸

力面的同时, 也作用于压力面. 刚好相反,尾迹前

部使静子压力面涡面内速度分布饱满, 尾迹后部

却成为压力面形成轻微分离涡面的诱因. 此外, 从

瞬时扰动速度矢量可以看出, 尾迹涡面所引起的

静叶分离涡面内的大幅速度振荡在接近叶片吸力

面的时候被放大了, 但在快到壁面区域处则略有

降低.这表明,转子尾迹中绝对速度偏转在近壁面

区域被抑制.

图 7 � 转静交接面处某点的无量纲速度和

气流角在尾迹通过周期内的脉动;工况 B

F ig. 7� Unsteady flow conditions on the inter face

of roto r�stato r; case B

上述作用在静叶前缘尤其明显. 随着转子尾

迹向下游发展的过程中被拉伸、掺混,尾迹高速部

分被扯平,尾迹同静子叶片分离涡面的之间作用

减弱.

静子吸力面剪应力时空图便于分析壁面附近

的流动状况.如图 9 所示, 静子吸力面 80% 轴向

弦长之前的流动都强烈地受到上游尾迹涡面的非

定常性的影响.剪应力的脉动周期同尾迹扰动周

期一致,只是在不同轴向位置上存在相位的差别.

80%轴向弦长位置之后, 近壁流动基本处于分离

状态.在一个尾迹涡面通过周期内,静子吸力面从

前缘到 10%轴向弦长之间, 壁面剪应力正负交错
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分布, 且概率相等. 如前文分析, 正是由于尾迹涡

面的前部和后部对静子吸力面不同的作用导

致的.

图 8 � 一个转子尾迹通过周期内静子扰动速度

矢量和涡量; 工况 B

F ig . 8 � Inter action of stato r v or tex sheet and

w ake vor tex sheet plus disturbing velocity

dur ing the w ake passing period; case B

图 9� 静子吸力面壁面剪应力

Fig . 9 � Wall shearing stress on stat or suction side

2. 3. 2 � 频率分析

� � 本文研究还发现, 对单一静子不存在上游尾

迹扰动的情况下, 进行总压脉动频谱分析. 分析流

场中主要有两个频率; 在静子叶背的大部分区域,

存在 2650Hz的占优频率, 由于该频率主要出现

在吸力面分离涡面上, 故应为前缘分离涡不稳定

频率. 它大体上由无粘 Kelvin�Helmholtz机制所

促发,因此, 这种涡面不稳定波动并非完全由与尾

迹相关的周期性扰动产生. 另一个频率存在于叶

片尾缘稍下游的地方, 为 15 905H z的吸力面和压

力面旋涡交替脱离频率, 与转子尾迹通过频率

( 15089Hz)近似一致. 大量研究表明,频率的耦合

是尾流撞击效应的必要条件.由此看来,与上游尾

迹通过频率发生耦合的应该是静子尾缘旋涡脱落

扰动,而非分离涡面不稳定扰动.

3 � 结 � 论

� � 本文针对轴流压气机中上游转子周期性尾迹

涡面对下游静子涡面的非定常相互作用问题进行

了较多数值模拟, 可以得到以下小结:

1) 在下游叶排出现分离涡面的情况下,通过

尾迹涡面与这个分离涡面的非定常作用, 可显著

降低下游叶排的叶型损失; 但当下游叶排流动有

序并没有出现分离涡面的时候,上游尾迹涡面的

扫掠反而会其在下游的掺混过程而带来额外的

熵增;

2) 上游尾迹从涡量场角度分析,可视为由其

吸力面产生的�负涡面 (负涡量集中)和压力面产

生的�正涡面 (正涡量集中)之间的非势流方向的

气流组成.当尾迹涡面与下游分离涡面相互作用

时,异号涡面之间作用有使附面层速度型饱满, 抑

制分离, 并使分离涡面更靠近壁面的作用; 相反,

同号涡面之间作用会促使附着涡面转变为分离

涡面;

3) 尾流撞击效应中, 与上游转子尾迹涡面发

生耦合的是下游静子叶片尾缘的旋涡交替脱落扰

动,而非静子叶片吸力面前缘分离涡面的不稳定

扰动.
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