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摘　　　要：利用表面热膜测量上游尾迹周期性扫掠下某超高负荷低压涡轮叶片吸力面附面层的非定常流

动特性．通过热膜测得的准壁面剪切力及其统计参数云图分析了尾迹与附面层的相互作用对分离、转捩及再

附过程的影响．实验结果表明：对于低雷诺数Ｒｅ超高负荷产生较大分离泡的情形，尾迹扫掠对涡轮叶片附面

层的发展具有显著影响，能够有效地抑制附面层的流动分离．
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ｓｕｒｆａｃｅ－ｍｏｕｎｔｅｄ　ｈｏｔ－ｆｉｌｍ

　　涡轮的效率对涡扇发动机的性能有着重要的
影响，尤其是低压涡轮，其质量和成本分别占整台

发动机的１５％和２０％左右［１］．因此，减少涡轮叶
片数甚至涡轮级数已经成为了提高涡扇发动机推
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质比的有效途径．然而，对高推质比的追求使得低
压涡轮叶片的负荷越来越高，尤其在高空巡航状
态下低压涡轮又面临低雷诺数Ｒｅ的气动环境，
高负荷涡轮叶片表面附面层增厚并极易分离，而
附面层一旦分离，则可能造成大的气动损失，降低
做功能力，导致涡轮的效率急剧下降．为了抑制附
面层的流动分离，国内外学者开展诸多流动控制
技术：主动控制如抽气和等离子体激励等，被动控
制如开槽等．但这些传统的主、被动控制手段由于
增加了发动机的质量和结构复杂性难于在工程上

推广应用［２］．而利用上游叶片排尾迹与下游叶片
表面附面层相互作用的非定常效应来抑制叶片附

面层分离的方法［１］能够有效提高涡轮叶片的负

荷，并且不会增加发动机的复杂性，易于工程实
现，引起了国内外学者的普遍关注．Ｍａｈａｌｌａｔｉ［３－４］

等人使用表面热膜测量了定常来流和尾迹扫掠下

ＰＡＣＫＢ叶型附面层的分离转捩特性．ＺＨＡＮＧ［５］

等人利用热线研究了上游尾迹与 Ｔ１０６Ｃ叶型附
面层分离泡的相互作用．数值模拟方面，Ｄａｒｉｕｓ、
张伟昊、叶剑等人［６－８］分别采用ｋ－ｋＬ－ω 转捩模型、

Ａｂｕ－Ｇｈａｎｎａｍ　＆Ｓｈａｗ（ＡＧＳ）转捩模型以及大
涡模拟的方法研究了尾迹与涡轮叶栅附面层的相

互作用，得到了较好的结果．
以上研究内容都是针对Ｚｗｅｉｆｅｌ数（Ｚｗ）为

１．０～１．２的高负荷低压涡轮叶型．随着航空发动
机高推质比的不断发展，国外研究者已经开始进
行Ｚｗ 高达１．４的超高负荷低压涡轮叶型研
究［９］．对于该类超高负荷低压涡轮叶片，其叶片吸
力面会出现更大的局部逆压梯度和分离泡，加之
上游尾迹的扫掠，使得吸力面的分离流动变得更
为复杂，尾迹作用下超高负荷涡轮叶片附面层的
非定常表现以及分离转捩机制如何变化等问题尚

不清楚．另外，表面热膜能否适用于大尺度分离泡
上方的附面层非定常分离流动特性的测量也需进

一步的验证．鉴于此，本文采用自行设计的超高负
荷低压涡轮叶型和尾迹发生装置进行表面热膜测

量实验，深入探索尾迹与附面层的相互作用机理．

１　实验装置与测量系统

１．１　实验装置

实验在中国科学院工程热物理研究所的低速

叶栅实验台上进行，该实验台具体参数为：自由来
流马赫数＜０．３５，栅前来流湍流度约为１．５％，实
验段入口宽度为１００ｍｍ，轴向速度密流比为１．０３，

实验过程中通过降低自由来流速度来模拟低Ｒｅ
数环境．雷志军等人［１０］对此实验台的流场品质进
行了验证，表明该实验台具有很好的进口流场均
匀性，出口流场周期性和叶栅流动二维性，满足低
速叶栅实验的要求．
Ｐｆｅｉｌ和 Ｈｅｒｂｓｔ［１１］的研究表明：气流扰流圆
柱产生的远场尾迹与叶栅的远场尾迹有几乎相同

的微细结构，据此，实验采用平行于叶栅的等间距
圆柱扰动条平动来模拟周期性的尾迹扫掠，如图

１所示．扰动条固定在两条平行的皮带上，皮带绕
在３组带轮上，其中中间一组带轮由一台步进电
机带动，从而带动扰动条运动．扰动条的间距

Ｓｂ＝４５ｍｍ，距离叶栅前缘的距离为３５．６％Ｃｘ．
扰动条直径根据叶栅尾迹的宽度确定，在叶栅下
游３６．５％Ｃｘ处尾迹的宽度约为１８％ｓ（ｓ为栅距），
据此确定扰动条直径Φｂ＝１．２ｍｍ．在中间叶片的
吸力面上敷设表面热膜，同时采用磁敏测速仪记
录扰动条的运动周期，以实现所有热膜信号的同
步采集．

图１　尾迹发生装置示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｗａｋｅ　ｇｅｎｅｒａｔｏｒ

１．２　超高负荷低压涡轮叶型

研究对象为自行设计的后加载超高负荷低压

涡轮叶型，代号为ＩＥＴ－ＬＰＴＡ，其负荷Ｚｗ＝１．３６，
展弦比为２．１３，此叶型的气流转折角为９５°，几何
进气角和几何出气角与ＰＡＣＫＢ叶型相同．图２
对比了这两种涡轮叶片的型线分布．叶型的具体
参数见表１．

图２　ＩＥＴ－ＬＰＴＡ与ＰＡＣＫＢ叶型

Ｆｉｇ．２　ＩＥＴ－ＬＰＴＡ　ａｎｄ　ＰＡＣＫＢ　ｐｒｏｆｉｌｅｓ

７７１
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表１　ＩＥＴ－ＬＰＴＡ叶型与ＰＡＣＫＢ叶型参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｅｔａｉｌｓ　ｏｆ　ＩＥＴ－ＬＰＴＡ　ａｎｄ　ＰＡＣＫＢ　ｐｒｏｆｉｌｅ

叶型参数 ＩＥＴ－ＬＰＴＡ　 ＰＡＣＫＢ

弦长Ｃ／ｍｍ　 ４６．８　 ４６．５

轴向弦长Ｃｘ／ｍｍ　 ４２．１　 ４１．８

栅距ｓ／ｍｍ　 ４６．８　 ３７．０

叶高ｈ／ｍｍ　 １００　 １００

几何进气角α１／（°） ５５　 ５５

几何出气角α２／（°） ３０　 ３０

安装角γ／（°） ６４　 ６４

负荷Ｚｗ １．３６　 １．０８

相比于 ＰＡＣＫＢ 叶型，ＩＥＴ－ＬＰＴＡ 叶型在

ＰＡＣＫＢ叶型的基础上采用后弯及降低稠度的形
式将负荷提高到Ｚｗ＝１．３６．后加载提高负荷的方
式虽然能够有效地减小二次流损失，但局部逆压
梯度的上升将导致更大的分离［１２］，这正是超高负
荷低压涡轮设计不得不解决的关键问题．

１．３　测量系统及数据处理方法

由于具有对流场扰动小、频响高和同步性好
等特点，实验采用Ｓｅｎｆｌｅｘ公司的ＳＦ００６型表面
热膜（图３）．热膜的过热比设为１．２５，频响为１２０
ｋＨｚ．实验关注的湍流波动信号的物理频率＜１０
ｋＨｚ，因此ＳＦ００６型表面热膜完全满足捕捉湍流
波动信号的要求．表面热膜在叶片上的分布如图

４所示．ＳＦ００６型热膜共有３２通道，从叶片前缘
敷设到叶片尾缘，其中通道１～１５，２９～３２之间间
隔２．５ｍｍ，通道１５～２９之间间隔１．５ｍｍ．在叶
片中后部加密是为了在分离区采集到更高分辨率

的流场信息．为了减少各通道之间的热辐射影响，

图３　表面热膜

Ｆｉｇ．３　Ｓｕｒｆａｃｅ－ｍｏｕｎｔｅｄ　ｈｏｔ－ｆｉｌｍ　ａｒｒａｙ

图４　热膜测点分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｈｏｔ－ｆｉｌｍ　ｓｅｎｓｏｒｓ

将３２路热膜信号按等间距原则分成４组采集，每
组采集８个通道．
表面热膜各路传感器通过ＩＦＡ３００恒温型热

线风速仪加热，并保持温度恒定．热膜单元桥路电
压Ｅ随当地流场特性而变化，具体数据处理采用
如下关系式［３］：

τ＝
Ｅ２－Ｅ２０
Ｅ（ ）２
０

３

∝τｗ （１）

　　这里，τ为准壁面剪切应力，是热膜直接测得
的物理量，它与壁面剪切应力τｗ 成一定比例关
系．Ｅ０ 等于流体流速为零时电桥的输出电压．
由于尾迹周期性的扫掠，附面层流动会发生

周期性的变化．准壁面剪切力τ为时间的函数，记
为τ（ｔ）．为了捕捉尾迹扫掠下附面层流动的非定
常表现，采用锁相平均的方法处理实验数据，将３
个尾迹扫掠周期作为一个采样周期，采集２５６个
周期作锁相平均，采样频率为５０ｋＨｚ，误差为

±１％，具体处理公式［４］如下：

珓τ（ｔ）＝ １Ｎ∑
Ｎ

ｎ＝１
τｎ（ｔ） （２）

珓τ（ｔ）ｒｍｓ＝ １
Ｎ∑

Ｎ

ｎ＝１

［τｎ（ｔ）－珓τ（ｔ）］槡
２ （３）

珓τ（ｔ）ｓｋｅｗ ＝ １Ｎ∑
Ｎ

ｎ＝１

τｎ（ｔ）－珓τ（ｔ）
珓τ（ｔ）［ ］ｒｍｓ

３

（４）

　　其中，珓τ（ｔ）为准壁面剪切应力的平均值，Ｎ
为采样次数．珓τ（ｔ）ｒｍｓ 为准壁面剪切力均方根，表
征珓τ（ｔ）的波动程度，反映附面层流动的湍流度大
小．珓τ（ｔ）ｓｋｅｗ 为准壁面剪切力偏斜度，用来描述采
样信号偏离关于平均值对称波动的程度，通过统
计参数偏斜度可以捕捉附面层流动转捩．
由于影响热膜测量的因素较多，因此热膜不

可以进行标定，但通过比对准壁面剪切力值的相
对大小可以判断附面层的流动特征．为此，对准壁
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面剪切力平均值及统计参数采用两种方法进行数

据处理：一种是以所有热膜测点测得的最大值和
最小值为参考进行归一化，称为数据处理方法１，
归一化参数记为珓τ，珓τｒｍｓ，珓τｓｋｅｗ；另一种是以每个热
膜测点在３个尾迹扫掠周期内的最大值和最小值
为参考，分别对每个通道进行归一化，称为数据处
理方法２，归一化参数记为 〈珓τ〉，〈珓τ〉ｒｍｓ，〈珓τ〉ｓｋｅｗ．数
据处理方法１便于比较叶片吸力面不同位置信号
的相对大小，以便确定分离泡的大小和位置；数据
处理方法２突出了附面层随尾迹扫掠的周期性
变化．

２　实验结果及分析

针对超高负荷低压涡轮叶栅ＩＥＴ－ＬＰＴＡ，在
基于自由来流速度和叶片轴向弦长的雷诺数

Ｒｅ＝１０５的典型工况下，对叶片附面层特性进行了
详细的测量．尾迹的扫掠频率通过无量纲参数

ｆ＝Ｃｘ
／ｕｘ

Ｓｂ／ｕｂ
来衡量，其中ｕｘ 为自由来流的轴向速

度，ｕｂ为扰动条的运动速度．实验中取ｆ＝０．０８，
研究在较低扫掠频率下，尾迹与附面层作用的完
整过程以及尾迹之间分离泡的恢复过程．低压涡
轮进口的来流湍流度一般在１％～５％之间，本文
选取较低来流湍流度的工况进行实验研究，实验
前用热线测得栅前来流湍流度约为１．５％．

２．１　尾迹扫掠下附面层流动分离与再附过程

热膜测得的物理量为准壁面剪切应力，基于
热膜的定常实验［１３］已经探明：通过比较准壁面剪
切应力的相对大小，即速度梯度的大小，可以判断
附面层流动加速、减速、分离和再附的流动状态．
图５（ａ）给出了数据处理方法１得到的准壁面剪
切力平均值三维时空云图，这里Ｓ／Ｓ０ 为无量纲
吸力面弧长，ｔ／Ｔ为无量纲尾迹扫掠周期，珓τ为无
量纲准壁面剪切应力平均值．从叶片前缘到Ｓ／Ｓ０＝
０．２３的位置，在顺压力梯度的作用下，附面层持
续加速，使得准壁面剪切应力平均值珓τ持续上升，
直到达到峰值．剪切力峰值之后（０．２３＜Ｓ／Ｓ０＜
０．３８）在局部逆压力梯度的作用下，附面层的速度
梯度下降，导致珓τ下降，同时附面层的厚度增加．
根据分离和再附的判定准则，分离位置准壁

面剪切力为０，再附位置准壁面剪切力上升，图５
（ａ）给出了分离点和再附点随时间的变化曲线．图
中深色的区域，准壁面剪切力值接近０，为热膜捕
捉到的分离泡．虚线箭头所示方向为尾迹的大致
运动方向．可以看出对于ＩＥＴ－ＬＰＴＡ叶型，在低

Ｒｅ的工况下，分离泡的长度几乎占整个吸力面弧
长Ｓ０ 的１／３，分离泡的尺寸较大．在尾迹的扫掠
作用下分离线、再附线和分离泡大小都出现了周
期性的波动．在尾迹作用时刻，准壁面剪切力升
高，在剪切力峰值之后的逆压力梯度段又出现了

３个剪切力峰值 ｐｓ１，ｐｓ２，ｐｓ３，且分离位置由

Ｓ／Ｓ０＝３８％推迟到Ｓ／Ｓ０＝４３％，分离点后移约

５％Ｓ０．在吸力面下游Ｓ／Ｓ０≈０．６７附近，附面层
再附，尾迹作用时刻再附点前移约３％Ｓ０，分离泡
长度约减小２４％．尾迹作用过后，准壁面剪切力
下降，分离泡恢复．也就是说，尾迹扫掠在一定程
度上有抑制分离、减小分离泡尺度的作用．
为了突出剪切力随尾迹扫掠的波动状态，将

准壁面剪切力随时间做归一化处理，得到图５
（ｂ）．图中清晰地反映了尾迹中心的运动轨迹（虚
线所示）和尾迹作用时空范围．附面层分离前，尾
迹宽度较窄，尾迹斜率很小，尾迹的输运速度很高．
附面层分离后，尾迹轨迹中断（图５（ｂ）Ｐ区

域所示），并且发生相移，尾迹斜率增大，尾迹的输
运速度降低．这是由于分离剪切层的动量和流速
较低，使得尾迹发生弯曲和重定向．随后由于尾迹
的强扰动作用激励了尾迹诱导转捩，分离剪切层
不断从主流获取能量，附面层动量增加，使得尾迹
中心的输运速度提高，尾迹轨迹发生弯曲，直至分
离流再附．在此过程中，尾迹作用的时空范围呈楔
状扩大．尾迹中心的平均输运速度记为珔ｕｗ，尾迹
中心扫掠形成湍流条带（图５（ｂ）中Ｔ区所示），此
区域剪切力值上升最多．湍流条带尾缘的输运速
度为０．５７珔ｕｗ，低于尾迹中心平均速度，使得湍流
条带时空范围扩大．湍流条带之后是三角型的

ｃａｌｍｅｄ　ｒｅｇｉｏｎ（图５（ｂ）中Ｃ区所示）和尾迹诱导
湍流区（图５（ｂ）中Ｇ区所示）．由于ｃａｌｍｅｄ　ｒｅｇｉｏｎ
尾缘的输运速度为０．３４珔ｕｗ 低于湍流条带尾缘的
输运速度，因此尾迹的作用范围呈楔状进一步扩
大．对比图５（ａ）和图５（ｂ）发现，随着尾迹的周期
性扫掠，图５（ａ）中分离泡内准壁面剪切力值局部
上升，深色区域缩小，这说明尾迹扫掠形成的湍流
条带区、尾迹诱导湍流区和ｃａｌｍｅｄ　ｒｅｇｉｏｎ有抑制
分离、减小分离泡厚度的作用．
上述分析表明，尾迹的扫掠对分离泡的大小、

厚度以及再附区域都产生了周期性的影响，而这
种影响与尾迹的强扰动作用及附面层转捩过程密

不可分．为此，本文对热膜测得的剪切力数据进行
统计分析，探索尾迹抑制附面层分离的更深层
原因．
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图５　无量纲准壁面剪切力时空云图

Ｆｉｇ．５　Ｓ－Ｔ　ｄｉａｇｒａｍｓ　ｏｆ　ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ｑｕａｓｉ－ｗａｌｌ　ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ

２．２　尾迹与附面层的相互作用及尾迹诱导转捩

尾迹对附面层的强扰动作用通过湍流度的相

对大小来衡量．图６（ａ）给出了统计参数均方根云
图，均方根表征附面层流动湍流度的大小；图６
（ｂ）将统计参数珓τｒｍｓ随时间做归一化处理，它反映
尾迹扫掠造成湍流度的相对变化程度．从图６（ａ）

中可以看出，从叶片前缘到Ｓ／Ｓ０＜０．３８的区域，

尾迹之间的均方根珓τｒｍｓ很低，接近０，此区域为层
流区．在吸力面峰值Ｓ／Ｓ０＝０．２３之前为顺压力
梯度，附面层流动加速，附面层厚度较薄，虽然受
到尾迹的强烈扰动，但扰动并不被放大，只是局部
湍流度增加；吸力面峰值之后为逆压力梯度，附面
层流动减速，动量降低，附面层厚度增加，附面层

图６　无量纲准壁面剪切力均方根时空云图

Ｆｉｇ．６　Ｓ－Ｔ　ｄｉａｇｒａｍｓ　ｏｆ　ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

　　　ｑｕａｓｉ－ｗａｌｌ　ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｒｍｓ

变得不稳定，在附面层分离之前Ｓ／Ｓ０ 在０．３～
０．４之间，尾迹扰动被放大，湍流度明显上升．图６
（ａ）中椭圆圈住的部分为热膜捕捉到的尾迹负射
流产生的反旋对涡，这与 Ｈｏｄｓｏｎ［１４］描述的现象
是吻合的．对比图６（ａ）和图５（ａ）发现，反旋对涡
出现的位置和尾迹作用区剪切力峰值位置重合，
说明反旋对涡的存在加速了附面层低能流体与主

流的掺混，使得变厚的低能附面层极易受到扰动
的影响并从主流汲取大量能量，从而推迟了附面
层的流动分离．附面层分离后，尾迹运动轨迹从Ａ
到Ｂ 发生相移，如图６（ｂ）所示，相移是由于附面
层发生分离，尾迹中心输运速度突然降低，反旋对

涡发生转向所致．由于尾迹中心的高湍流度特征，
尾迹扫掠形成的湍流条带区（Ｔ区）及尾迹诱导转
捩产生的再附湍流区（Ｇ区）湍流度都明显上升，
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湍流度上升和湍流区时空面积的扩大可能带来更

大的黏性耗散，成为尾迹扫掠的一个弊端．
尾迹的强烈扰动不但使湍流度上升，还会激

励附面层流动转捩．附面层的转捩过程通过统计
参数偏斜度进行判断［１３］，偏斜度表征标志转捩过
程起始和结束的剪切力正向、负向尖峰信号出现
的比率，偏斜度不为０的区域判定为转捩区．图７
为数据处理方法１得到的准壁面剪切力偏斜度时
空云图，从图中可以看出，转捩过程主要集中在

Ｓ／Ｓ０＝０．３５～０．７的范围内．在层流区（Ｓ／Ｓ０＜
０．３８），附面层较薄，尾迹扰动不易被放大，并不发
生转捩过程，珓τｓｋｅｗ≈０；附面层分离之后受尾迹扰
动的影响，附面层变得极不稳定，在尾迹扫掠过后
产生大量湍斑，发生强烈的转捩过程；在Ｓ／Ｓ０＝
０．６７附近，珓τｓｋｅｗ＜０标志转捩过程接近尾声，之后

珓τｓｋｅｗ≈０，转捩结束，附面层流动过渡为湍流并且
再附．从图７中可以发现，在尾迹和尾迹之间的Ｎ
区域，转捩过程结束滞后于尾迹诱导转捩，可能发
生转捩流动再附，使得再附位置滞后，这说明尾迹
扫掠能够激励转捩提前完成，使得再附位置前移，
具有减小分离泡的作用．

图７　无量纲准壁面剪切力偏斜度时空云图

Ｆｉｇ．７　Ｓ－Ｔ　ｄｉａｇｒａｍｓ　ｏｆ　ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

　　　ｑｕａｓｉ－ｗａｌｌ　ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｓｋｅｗ

综合上述分析，对于低Ｒｅ下，后加载超高负
荷低压涡轮叶栅产生较大分离的情形，尾迹的周
期性扫掠可以有效地抑制附面层的分离：一方面，
尾迹的高湍流度特性推迟了附面层的分离；另一
方面，尾迹激励转捩过程提前完成使得再附位置
前移，分离泡尺寸减小近１／４．然而尾迹扰动同样
会导致湍流时空区域扩大、湍流度上升，有可能带
来较大的黏性耗散．

３　结　论

本文以后加载超高负荷低压涡轮叶片为研究

对象，借助具有对流场扰动小、频响高和同步性好
等优势的表面热膜测量技术，针对低Ｒｅ、较低来
流湍流度和较低尾迹扫掠频率的气动环境，分析
了尾迹扫掠下吸力面附面层的非定常特性和分离

转捩机制，得出以下主要结论：

１）对于超高负荷低压涡轮吸力面存在大尺
度分离泡的情形，表面热膜依然能够较好地捕捉
到分离剪切层的转捩过程和尾迹作用下附面层流

动的非定常效应，具有较高的实用性和可靠性．
２）对于Ｚｗ＝１．３６的超高负荷低压涡轮叶
栅，上游尾迹的周期性扫掠可以诱发转捩过程提
前完成，有效地抑制附面层的分离，无量纲扫掠频
率ｆ＝０．０８时，分离泡尺寸减小近１／４；尾迹的高
湍流度扰动导致湍流时空区域扩大以及再附区湍

流度上升，可能带来较大的黏性耗散．
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