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摘　　　要 : 基于 Lantry2Menter转捩模型 ,分别对 Zweifel升力系数为 112的一种大负荷低压涡轮叶型在

定常来流不同湍流度、雷诺数条件下 ,上游非定常、周期性尾迹作用下的流动进行了数值模拟.计算结果表

明 ,定常来流低雷诺数条件下 ,湍流度对该大负荷叶型的气动性能影响较大 ;上游非定常、周期性尾迹对叶型

吸力面分离泡的抑制作用可进一步减小低雷诺数条件下的叶型损失.计算结果揭示了该大负荷叶型在低压

涡轮内部真实流动环境中的表面流动及损失特征 ,对国内现行低压涡轮设计有着较好的启示.
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Abstract : Based on Lant ry2Menter t ransition model , aerodynamics of a highly2loaded

low2pressure (L P) turbine profile wit h a Zweifel lif t coefficient of 112 at different f reest ream

t urbulence intensities and Reynolds numbers , both under steady and unsteady inflow condi2
tions , were numerically investigated in t his paper . The numerical result s show t hat , t he

f reest ream t urbulence intensity has remarkable effect s on t he boundary layer flow on t he pro2
file suction surface and the profile lo ss at low Reynolds numbers under steady inflow condi2
tions. At low Reynolds numbers and low f reest ream t urbulence intensity , t he unat tached

separation flow existing on t he suction surface near t he t railing edge leads to t he rapid in2
crease of t he p rofile loss relative to that at high f reest ream turbulence intensity. The sup2
pression of t he separation bubble by up st ream unsteady and periodic wakes can f urt her re2
duce t he profile loss at low Reynolds numbers. It can be concluded t hat t he current L P t ur2
bine design system should take into account and make well use of t he t rue environment char2
acteristic of high f reest ream t urbulence intensity in L P turbines.

Key words : t ransition model ; highly2loaded p rofile ; t urbulence intensity ;

unsteady wake ; low2pressure t urbine

　　半个世纪以来 ,为了满足民用航空对经济效

益的孜孜追求及社会对环境保护日益增长的需

要 ,民用涡扇发动机的涵道比不断提高.当代大型

宽体客机无一例外地采用大涵道比涡扇发动机作

为动力装置.

提高涵道比意味着增大风扇直径 ,从而将增

大高转速下风扇叶尖速度 ,导致风扇气动性能恶

化.若要降低风扇的气动损失 ,就必须降低风扇转
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速.相应地 ,驱动风扇的低压涡轮转子的转速须随

之降低 ,从而导致低压涡轮的单级功输出减小 ,为

了满足风扇的功需求就须增加低压涡轮的级数.

所以 ,大涵道比涡扇发动机低压涡轮级数较多 (通

常为 4～6级) ,质量较大 (可占至发动机总质量的

30 %[ 1 ] ) ,制造成本昂贵 (约占发动机总成本的

15 %[ 1 ] ) .经过 50多年的研究和发展 ,低压涡轮的

气动效率已达到很高的水平 (效率提高了约 10个

百分点 ,达到 90 %以上) ,欲进一步提高低压涡轮

的气动效率已变得相当困难[ 1 ] .在此背景下 ,进一

步减轻低压涡轮的质量对于未来民用高性能大涵

道比涡扇发动机设计而言 ,显得非常重要[2 ] .

采用大负荷或超大负荷叶型设计以减少低压

涡轮单级的叶片数已成为低压涡轮叶型设计的一

个新的趋势 ,国外文献表明 ,在效率满足设计要求

的前提下 ,采用超大负荷叶型设计的 BR715低压

涡轮的叶片数目比采用传统叶型设计的叶片数目

减少了近 30 %[3 ] .

当前 ,国内低压涡轮叶型设计主要沿用基于

定常来流假设的设计体系 ,且未充分计及来流湍

流度的影响.在这种传统设计体系下 ,叶型表面流

动被尽量设计成附着流动.然而 ,基于上述设计思

想的叶型负荷将受到较大的限制.出于三维气动

性能和结构强度等方面的考虑 ,一直以来 ,低压涡

轮叶型更倾向于采用后加载设计.随着负荷的增

大 ,后加载设计叶型吸力面边界层内逆压梯度的

增大将不可避免 ,加之低压涡轮巡航状态下工作

雷诺数较低 ,叶型表面相当大部分为层流流动状

态.层流边界层抵抗分离的能力较弱 ,在逆压梯度

的作用下将发生边界层分离.传统设计体系下的

叶型设计方法由于无法准确预测边界层分离之后

的流动发展 ,从而不会允许上述情况出现.如此 ,

则大负荷或超大负荷叶型在低压涡轮叶型设计中

将可能不会被采用[4 ] .

相对于叶型传统设计体系 ,低压涡轮工作在

一种高湍流度、非定常来流的物理环境之中.通常

航空发动机燃烧室出口进入高压涡轮的自由流湍

流度 ( Tu )高达 10 %～20 % ,经过高压涡轮的整流

作用 ,进入低压涡轮的 Tu 还会保持在 2 %～7 % ;

特别是 ,由于固有的转静叶排干涉 ,造成下游叶片

受上游叶片尾迹切割的影响 ,上游叶片尾迹会在

下游叶片进口产生湍流度大约是 10 % (或者更

高)周期性高湍流来流[5 ] .在上述环境下 ,低压涡

轮叶片表面尤其是吸力面边界层的发展将不同于

低湍流度、定常来流环境下的边界层发展情形.一

方面 ,湍流度的增大将促使边界层转捩提前 ,从而

使得吸力面边界层分离流动提前附着 ,增大大负

荷或超大负荷叶型吸力面分离流动在尾缘前重附

的可能性 ;另一方面 ,非定常尾迹与叶片表面边界

层干涉将诱导边界层转捩 ,将对分离泡起一定的

抑制作用.在低湍流度、定常来流条件下 ,大负荷

或超大负荷叶型的性能可能被严重恶化 ,然而 ,在

高湍流度、非定常来流条件下 ,由于叶型吸力面分

离泡受抑制 ,大负荷或超大负荷叶型的气动性能

将有可能达到设计要求 ,从而在低压涡轮设计中

可能被采用[4 ] .

研究大负荷或超大负荷叶型在低压涡轮真实

工作环境之下的表面流动及损失特征对于其在低

压涡轮叶型设计中的工程应用是很有必要的.这

其中 ,采用计算流体动力学 (CFD)方法是一个重

要的途径.然而 ,低压涡轮大负荷或超大负荷叶型

表面流动的模拟对 CFD数值方法要求较高 ,即要

求所采用的数值方法至少需具备考虑分离转捩流

动影响的能力 ,一般的雷诺平均 ( RANS)湍流模

型欠缺这种能力 ,直接数值模拟 (DNS)及大涡模

拟 (L ES)具备这种能力 ,但应用这两种数值方法

需耗费的庞大计算量对于工程界而言 ,现在甚至

在将来很长一段时期内仍无法承受.文献[ 6 ]提出

了一种严格基于局部变量的经验转捩模型 (Lant2
ry2Menter转捩模型) ,并已与商用软件 CFX中的

Menter SST (shear st ress t ransport)模型耦合.文

献[7 ]中针对该转捩模型的实验考核结果表明 ,

Lant ry2Menter转捩模型对于低压涡轮叶型表面

普遍存在的分离转捩流动有着较好的预测 ,很适

合于工程应用.

本文基于 Lant ry2Menter 转捩模型 ,分别对

一种大负荷叶型在定常来流不同湍流度、雷诺数

条件下及上游非定常、周期性尾迹作用下的叶型

表面流动进行了数值模拟 ,以期揭示该大负荷叶

型在低压涡轮内部真实流动环境中的表面流动及

损失特征.

1　数值方法

111　湍流模型

计算中所采用的湍流模型为耦合 Langt ry 2
Menter转捩模型的 SST 两方程湍流模型 (本文

称之为 SST 转捩模型) . Langt ry2Menter 模型属

于一种经验关联的转捩模型 ,但严格基于局部变

量 ,能够适用于非结构化网格、全三维、并行计算 ,

已与商用 CFD代码耦合.关于其详细的理论描述
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及相关实验考核 ,请参考文献[628 ] .

针对普惠公司低压涡轮叶型 Pak B ( Zweifel

升力系数约为 1113)在雷诺数 ( Re)为 5 ×104 (基

于进口速度和轴向弦长)状态时的 3 种 Tu 条件

下 ,即 Tu = 0108 % ,116 %和 2185 % (叶型前缘附

近处) ,应用 SST转捩模型预测的叶型表面压力

系数 ( C′p )分布与文献[9 ]中实验数据的对比如图 1

图 1　叶型表面压力系数分布

(预测值与实验数据的对比)

Fig. 1　Comparisons of predicted pressure coefficient s

with experiment s

所示.对比情况表明 ,SST转捩模型对低 Re各 T u

条件下的吸力面扩散区内分离泡有着较好的预测

精度.与实验数据中压力系数的定义一致 ,这里

C′p 定义为 ( p - pin ) / (015ρu2 ) in ,其中 p为当地静

压 ; pin为进口静压 ; (015ρu2 ) in为进口动压头.

112　计算网格及边界条件

这里介绍模拟非定常来流条件的计算模型.

其中 ,上游尾迹由圆柱尾迹来近似模拟.二维计算

域及局部网格示意如图 2 所示.各计算域均采用

“H2O2H”型拓扑结构网格 ,其中 ,圆柱计算域内

网格节点总数为 217 万 ,叶栅计算域网格节点总

数为 12万.“O”型拓扑内第一层网格至壁面的距

离可满足 y +小于 015 ,网格层与层间距的增长率

为 11121

图 2　计算域及网格示意图

Fig. 2　Sketch of computational domain and grids

进口给定总温 ,来流湍流度及涡黏性比 ,3个

方向上的速度分量 ;出口给定静压 ;叶型及圆柱表

面均采用无滑移壁面边界 ;栅距方向上两边界彼

此对应为平移周期性边界 ;转静之间两边界彼此

对应为非定常滑移交界面.

计算模型的相关参数由表 1列出.其中 f r =

U bar ·C/ ( sbar ·V 2is ) ;Φ= U1a / U bar .这里 ,U bar是圆

柱平动速度 ;V 2is是叶栅出口等熵速度 ;U1a是叶栅

进口轴向速度 . 本文的算例为一种载荷后加载

分布的大负荷低压涡轮叶型 ,叶栅的栅距与轴向

弦长之比为 111 ,叶型 Zweifel 升力系数 (无黏计

算) ( Zw = 2scos2α2 tanα2 + tanα1 / Ca )为 1121
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表 1　计算模型参数

Table 1　Details of computational model

参数 数值

弦长 C/ mm 13610

轴向弦长 Ca / mm 11718

栅距 s/ mm 13010

进口气流角α1 / (°) 30

出口气流角α2 / (°) 62

Zweifel升力系数 Zw 112

圆柱直径 dbar / mm 210

圆柱至叶型前缘轴向距离 d/ mm 7010

圆柱间距 sbar / mm 65

折合频率 f r 0192

流量系数Φ 1108

2　计算结果及讨论

211　定常来流条件

本文计算了定常来流条件下 Re 范围为

43 705～220454之间的 8个状态 ,计算的 Tu 分别

为 1 % ,215 % ,315 % ,5 %和 7 %.计算的 Re及 T u

状态大致涵盖了低压涡轮真实的工况 , Tu = 1 %

的选取是为了对比高、低来流湍流度状态下计算

结果.本文各计算状态出口马赫数均小于 012 ,通

过改变进口速度来改变雷诺数的大小.

21111　叶型表面压力分布

3个有代表性的雷诺数工况下的叶型表面压

力系数分布如图 3所示.这里 ,压力系数 ( Cp )的定

义为 ( p - pt ,in ) / (015ρu2 ) in ,其中 pt ,in为进口总压.

可以看出 ,在高 Re工况或高 T u 状态下 (相对于

Tu = 1 %) ,叶型吸力面表面加速区所处的相对轴

向弦长百分数 ( Cx )范围约为 0～60 ;吸力面加速

区之后约 15 %轴向弦长长度范围内的叶型表面

压力系数变化较平缓 ,表明压力梯度较小 ;之后直

至尾缘 ,表面压力系数绝对值急剧减小 ,表明该区

域存在较强的逆压梯度.各 Tu 状态下的压力面

压力系数分布之间的区别很小 ,约 0～40 %轴向

弦长范围内 ,压力面压力系数分布基本持平 ,之后

直至尾缘 ,压力系数绝对值逐渐增大 ,表明该区域

气流一直加速至尾缘 ;叶型表面压力系数的差别

主要集中在吸力面 ,在低 Re工况下 ,这种差别更

明显. Re = 43 705 , Tu = 1 %时 ,气流加速至速度峰

图 3　叶型表面压力系数分布

Fig. 3　Dist ributions of pressure coefficient s

值后旋即便开始遭遇较大的逆压梯度 (相对于高

Tu ) ,直至边界层层流分离发生 ,层流分离区域 ,

压力系数分布呈“平台”状 ,从尾缘处压力系数分

布来看 ,该状态下的分离流动没能再附于叶型表

面 ;高 Tu 下的气流脉动更强烈 ,促使主流与边界

层之间能量交换增强 ,抵抗逆压梯度的能力加强 ,

从而推迟了分离的发生 ,分离发生之后 ,高 Tu 下

的边界层转捩位置 (由分离泡内的压力恢复位置

可以近似判断)相对提前 ,促使边界层以湍流形式

再附 ,在吸力面表面形成了短分离泡 ,短分离泡只
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能局部改变所在区域的叶型表面压力分布 ,从压

力系数分布来看 ,短分离泡存在区域内的压力系

数并没有呈明显的“平台”状分布 ,表明分离泡内

层流流动区比例缩小.随着 Re的提高 ,相对于黏

性力 ,边界层内惯性力作用愈来愈占主导地位 ,上

述各 Tu 状态下吸力面压力分布之间的差别也相

应的减小.

21112　叶型吸力面摩擦力系数分布

Re = 43 705 ,65 588 ,109 471和 220 454时 ,各

Tu 状态下 ,以及 Tu = 5 %时 ,各 Re工况下 ,吸力

面摩擦力系数 ( Cf )分布如图 4所示.本文中 ,摩擦

力系数定义为τ/ (015ρu2 ) in ,其中τ为当地壁面剪

切应力.

图 4　叶型吸力表面摩擦力系数分布

Fig. 4　Dist ributions of f riction coefficient s on the

suction side

低、中、高雷诺数工况下的吸力面表面摩擦力

系数分布表明 ,分离随湍流度的增大而推迟 ,转捩

位置 (由分离泡内的| Cf | 最大值位置可近似判断)

及再附着位置随湍流度的增大而提前 ,而在 Re =

109 471 ,220 454 和 Tu = 7 %时分离并不存在 ,叶

型吸力面表面全为附着流动.与湍流度对分离起

始点、转捩、附着的影响规律类似 ,分离随 Re的

增大而推迟 ,转捩及再附着位置随 Re的增大而

前移. Re增大至某个值后 ,分离起始位置随 Re变

化不大.

21113　叶型总压损失系数

叶型总压损失系数 (λ)随 Re的变化关系如图

5所示.本文总压损失系数定义为 ( pt ,in - pt ,out ) /

(015ρu2 ) out ,其中 pt ,out为出口总压 (出口边界位于

叶片尾缘下游 3倍轴向弦长位置处) , (015ρu2 ) out

为出口动压头.可以看出 ,λ随 Re增大而减小 ,减

小的趋势逐步放缓.在 Re较低的工况下 , Tu =

1 %时叶型总压损失明显大于其他 Tu 状态下的

总压损失 ,如 ,当 Re = 43 705 时 , Tu = 1 %状态下
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的λ比 T u = 5 %状态下的λ增大近 85 %.低雷诺

数工况下 ,λ随 T u 的增大而减小 ,减小的幅度逐

渐缩减.图 6中的流线分布可以清晰的解释上述

现象 , Tu = 1 %状态下叶型吸力面后缘大的“开

式”分离是导致大的流动损失的原因 ; Tu = 215 %

状态下 ,分离能够在尾缘之前附着且分离泡的厚

度大大减小 ; Tu = 5 %状态下 ,分离泡的长度和厚

度进一步减小 ,对叶型气动性能的影响也随之减

弱 ,这也是高 Tu 状态对应的λ之间差别相对较小

的原因.此外 ,分离泡长度随 Re增大而缩短 ,其

对叶型性能的影响进一步减弱 ,在高 Re工况下 ,

Tu = 7 %与 Tu = 1 %对应的λ之间非常接近 ,并大

于其他 Tu 状态下的λ,这是由于湍流度对叶型损

失的影响存在着两面性.一方面 ,湍流度的增大将

促使边界层转捩提前 ,减小分离泡的长度和厚度 ,

从而减小分离导致的流动损失 ;另一方面 ,湍流度

的增大促使边界层转捩提前 ,湍流边界层湿周长

度增大 ,从而增大叶型表面的摩擦损失.高 Re、高

Tu 状态下 ,叶型吸力表面分离泡很短 ,或者叶型

表面全部为附着流动 ,分离导致的损失在叶型损

失中居于次要地位 ,λ之间的差别也随之缩小.湍

流度的增大将增大叶型损失 ;低 Tu、高 Re状态

下 ,分离泡对于叶型性能仍然存在着较大的影响 ,

因而低 Tu 对应的叶型损失比高 Tu 状态大.由图

5还可以看出 ,雷诺数及湍流度对于叶型损失的

影响是非线性的.

212　非定常来流条件

本文对 Tu = 215 %和 4 个雷诺数工况 ( Re =

43 705 ,65 588 和 109 471)下非定常、周期性尾迹

作用下的叶栅流场及性能进行了计算.图 7 所示

为某雷诺数工况下 ,流场周期性建立起来之后非

定常计算过程中所监视参数随时间步的变化关

系 ,其中 ,图 7 (a)图纵坐标对应为叶栅通道中某

一点处的湍动能 ;图 7 (b)图纵坐标对应为整个计

算域 (包括圆柱与叶栅)的出口总压损失系数.可

以看出 ,监视的参数随时间步呈周期性变化 ,此周

期即为一个圆柱平移通过一个叶栅栅距的时间.

所计算的其他雷诺数工况存在上述相似规律 ,在

此不再列出.

图 7　监视参数随时间步的变化关系

Fig. 7　Sketch of st reamlines at Re = 43 705
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21211　叶型表面压力系数分布

图 8所示为 Tu = 215 % , Re = 43 705 ,65 588

和 109 471时 ,定常与非定常来流条件下叶型表

面时均压力系数分布的对比.可以看出 ,两种来流

条件下叶型表面时均压力系数分布之间的差别主

要集中在吸力面 ,差别源于尾迹对分离泡的抑制 ;

相对于定常环境 ,非定常尾迹作用下的压力系数

“平台”分布形状后的转折点位置 (压力恢复位置)

前移 ,这是尾迹诱导边界层提前转捩的结果.周期

图 8　叶型表面压力系数分布

Fig. 8　Dist ributions of pressure coefficients

性、非定常尾迹与叶型吸力面边界层之间的相互

作用由雷诺数、尾迹通过频率、尾迹强度及叶型负

荷分布等多方面因素所决定 ,由图可以看出 ,低雷

诺数、非定常来流条件下的叶型吸力面分离并没

有完全被抑制.

21212　叶型总压损失系数

图 9所示为 Tu = 215 % ,定常与非定常来流

条件下 ,叶型相对总压损失Δλ随雷诺数变化关

系之间的对比 ,其中Δλ定义为 (λ - λb ) /λb ×

100 % ,其中λb 为定常来流条件下 , Re = 22 045时

对应的总压损失系数.

图 9　相对总压损失随雷诺数的变化关系

Fig. 9　Normalized pressure loss vs.

Reynolds numbers

可以看出 , Re = 43705和 65588时 ,非定常来

流条件下的叶型损失较定常来流条件进一步减

小 , Re = 109 471 时 ,前者较后者有所增大.可以

说 ,本文上游非定常尾迹减小了下游叶栅低雷诺

数工况下的叶型损失 ,随着雷诺数的增大 ,上游非

定常尾迹将导致下游叶栅叶型损失的增大.定常

来流条件、低雷诺数工况下 ,叶型吸力面表面存在

着长分离泡 ,长分离泡严重恶化了叶型的气动性

能 ,而非定常来流条件下 ,尾迹诱导边界层转捩对

分离起一定的抑制作用 ,从而减小了叶型损失 (相

对于定常来流条件) ;定常来流条件、高雷诺数工

况下 ,叶型吸力面表面存在着短分离泡或全为附

着流动 ,短分离泡对叶型性能影响甚微 ,而非定常

来流条件、高雷诺数工况下 ,尾迹诱导边界层提前

转捩所导致的叶型表面摩擦损失的增大本质上决

定着叶型性能 ,从而增大了叶型损失.

3　结　论

基于上述对数值结果的分析讨论 ,本文可以
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得出如下结论 :

1) 在低压涡轮工作雷诺数范围内 ,来流湍流

度变化对本文所计算的大负荷叶型在定常来流条

件下的表面流动、叶型总压损失影响明显 ,尤其是

低来流湍流度与高来流湍流度之间 ,存在本质上

的差别 ;总体上 ,在低雷诺数、低来流湍流度状态

下 ,叶型吸力面分离以“开式”分离的形式发生 ,导

致较大的叶型损失 ;高来流湍流度下 ,叶型吸力面

存在着闭式分离泡 ,分离泡的长度及厚度随来流

湍流度的增大而减小 ,来流湍流度增至一定值后 ,

分离泡将消失 ;短分离泡只局部的改变所在区域

的叶型压力分布 ,所导致的叶型损失很小 ,故在低

雷诺数工况下 ,高低来流湍流度之间的叶型损失

差别较大 ,雷诺数为 43 705时 ,来流湍流度为 1 %

状态下的叶型总压损失系数比 5 %状态下的叶型

总压损失系数增大近 85 %.

2) 在上游非定常尾迹的作用下 ,叶型吸力面

分离泡受到一定程度的抑制 ,从而 ,低雷诺数工况

下 ,非定常来流条件下的叶型总压损失较定常来

流条件进一步减小 ;高雷诺数工况下 ,尾迹诱导边

界层提前转捩所导致的叶型表面摩擦损失增大将

增大叶型损失 (相对于定常来流条件) .

3) 增大湍流度水平是上游非定常尾迹对下

游叶栅通道内流场的主要时均影响 ,从而在定常

设计体系下进行低压涡轮大负荷或超大负荷叶型

设计时 ,更需充分考虑低压涡轮内部真实的高湍

流度物理环境.
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