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脉动来流对涡轮非定常气动性能影响机理
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摘　　　要：以周期性脉动来流模拟旋转爆震燃烧室出口流场，研究了来流脉动幅值和频率对ＧＥＥ３ 高压

涡轮级非定常内流特性的影响机理。结果表明：来流脉动幅值的增加会加强涡轮内部流场的非定常性，放大

流场参数的时空差异；随着脉动频率的增加，涡轮内部流场的脉动幅值逐渐减弱，不同动叶时均载荷分布趋于

一致。在来流脉动频率为５２４４Ｈｚ的条件下，来流脉动系数逐步增加到０．４时，涡轮效率降低１３．９９％；而在

来流脉动系数为０．３的条件下，来流脉动频率逐步增加到１０４８８Ｈｚ时，涡轮效率降低１５．５７％。来流脉动幅

值和频率的增加会加剧端壁二次流动和叶栅流动分离，并使得动叶进气攻角偏离设计状态，降低涡轮的工作

效率。
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　　旋转爆震燃烧最早由Ｖｏｉｔｓｅｋｈｏｖｓｋｉｉ提出并

开始研究，它采用圆环形燃烧室，在燃烧室的封闭

段注入燃料和氧化剂，通过爆震燃烧形成具有一

定切向速度的旋转爆震波向下游传播。旋转爆震

燃烧具有热力学效率高、能量转换快、自压力增

益、熵增小等显著优点［１２］，因此近年来旋转爆震

发动机受到了广泛关注。

目前对旋转爆震发动机的研究主要集中在燃

烧室本身，Ｂｙｋｏｖｓｋｉｉ等
［３］、Ｆｒｏｌｏｖ等

［４］、王超等［５］

和马虎等［６］研究了不同条件下旋转爆震波的产生

和传播机理。孙健等［７］、陈洁等［８］分析了旋转爆

震发 动 机 的 推 力 性 能。Ｅｔｏ 等
［９］、Ｊｏｕｒｄａｉｎｅ

等［１０］、高剑等［１１］通过选择在燃烧室下游安装不同

几何尺寸的喷管来探讨喷管对发动机流场特性的

影响。同时，Ｒａｎｋｉｎ等
［１２］在实验中还设置了冷

却装置对燃烧室进行冷却。

旋转爆震燃烧室产生的压力增益可以被喷管

直接利用并产生推力，也可以对涡轮做功［１３］。将

旋转爆震燃烧室应用于燃气涡轮发动机，其产生

的压力增益能够在低压比下产生较大的有效推

力，这将减少发动机压气机级数，进而降低燃气涡

轮发动机的制造要求。由于这样的燃烧室简单紧

凑，并且具有更高的推质比，发动机的性能将大大

提高，因此学者对旋转爆震燃烧室与涡轮的匹配

问题开展了研究［１４］。Ｗｏｌａńｓｋｉ等
［１５］将旋转爆震

燃烧室应用到ＧＴＤ３５０发动机上，发现爆震燃烧

可以提高发动机的工作效率。Ｆｒｏｌｏｖ等
［１６］在数

值仿真中设计了一种阻尼器来抑制爆震波对上游

压气机的干扰，从而使旋转爆震燃烧室产生了

１５％的压力增益。Ｌｉｕ等
［１７］对旋转爆震燃烧室下

游整个涡轮级的流场进行了非定常数值模拟，评

估了超声速涡轮在非定常进气条件下的损失机

理。周胜兵等［１８］开展了旋转爆震燃烧室与涡轮

导向器组合结构的实验研究，分析涡轮导向器对

爆震产物高频脉动压力的影响。计自飞等［１９］建

立了旋转爆震涡轮发动机工作过程的数学模型以

及参数化整机性能分析模型，研究了压气机总增

压比、涡轮前温等设计参数对发动机性能的影响。

综上所述，目前针对旋转爆震燃烧室与涡轮

匹配机理及其影响机制的研究相对较少，缺乏涡

轮内非定常脉动流场和气动性能的评估研究。因

此本文根据旋转爆震燃烧室出口总压和总温的周

期性脉动特性，将其简化为以特定幅值和频率周

期性波动的正弦波，通过非定常数值仿真，研究了

爆震燃烧室脉动出流的脉动幅值和频率对涡轮工

作特性的影响机理。

１　计算模型及数值方法

１１　计算模型

本文研究对象为ＧＥＥ３ 发动机涡轮高压第

一级叶片，采用商业软件ＡＮＳＹＳＣＦＸ通过非定

常数值仿真分析了非定常脉动来流幅度和频率对

涡轮内部非定常流动及涡轮气动性能的影响机

理。为了减少计算量，将ＧＥＥ３ 涡轮的静叶在节

距弦长比不变的情况下放大了４６／３８倍，以便在

对静叶气动性能影响较小的情况下获得相等的静

叶和动叶计算域节距，最终静叶和动叶的个数比

为１∶２。由于来流存在强烈的压力脉动，当高、

低压流体交替进入叶片通道后，会形成短时间内

持续存在的逆压梯度，为避免流动堵塞，在保持静

叶通道喉部面积不变的前提下将涡轮进口子午流

道进行了收缩处理，以提高涡轮进口流速，使得进

口来流在较大的逆压梯度下能够通过涡轮通道且

不会明显改变涡轮流量，如图１所示。与采用原

始子午流道的涡轮相比，进口流道收缩处理后，端

壁附近流动分离的增加使得涡轮等熵效率η降低

１．８２％。由于保持喉部面积不变，改型后涡轮流

量犿
·
降低了０．１７％。

图１　ＧＥＥ
３ 涡轮流道几何

Ｆｉｇ．１　ＧｅｏｍｅｔｒｙｏｆＧＥＥ
３ｔｕｒｂｉｎｅｆｌｏｗｐａｔｈ

１２　数值方法及验证

利用 ＮＵＭＥＣＡＡｕｔｏＧｒｉｄ５软件对计算模

型进行网格划分，计算域及局部网格如图２所示。

１１４
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首先针对计算模型开展了定常数值计算，其结果

作为非定常计算的初场。在定常计算中，涡轮的

进口总压为３４４．７４ｋＰａ，进口总温为７０９Ｋ，出口

平均静压为１５０．００ｋＰａ，转子转速为８２８０ｒ／ｍｉｎ，

进口湍流强度为１０％，壁面设置为绝热无滑移边

界条件，动静交界面选用ＦｒｏｚｅｎＲｏｔｏｒ模型。

图２　涡轮计算域

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎｏｆｔｈｅｔｕｒｂｉｎｅ

为了验证网格节点数对数值计算精度的影

响，对３套网格通过定常数值计算进行了网格无

关性验证，计算结果如表１所示。通过对比，从网

格１到网格２等熵效率变化了０．２６％，出口流量

变化了０．０９％；从网格２到网格３等熵效率变化

了０．１３％，出口流量变化了０．０４％，影响相对较

小，因此选用网格２进行数值研究。

为了验证数值计算方法和湍流模型的可靠

性，分别对比了实验［２０］和数值计算的ＧＥＥ３ 原始

涡轮静叶１０％、５０％、９０％叶高处等熵马赫数犕犪

以及静叶出口等熵效率η的分布（狕／犆ａ 表示当前

位置距叶片前缘的轴向距离与叶片的轴向弦长之

比），如图３、图４所示。由图可知，数值计算得出

的等熵马赫数以及等熵效率曲线与实验结果吻合

程度较好，本文数值计算采用的数值方法可靠，湍

流模型选用 ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）γθ

模型。

表１　网格节点数对涡轮仿真结果的影响

犜犪犫犾犲１　犈犳犳犲犮狋狊狅犳犵狉犻犱狀狅犱犲狀狌犿犫犲狉狅狀狋狌狉犫犻狀犲

狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊

序号 网格节点数 η 犿
·
／（ｋｇ／ｓ）

１ ９３１２２３ ０．８８９８ ０．３２０６

２ １９６１５６９ ０．８９２４ ０．３２０９

３ ３７３７０７５ ０．８９３７ ０．３２１０

图３　静叶壁面等熵马赫数分布

Ｆｉｇ．３　ＩｓｅｎｔｒｏｐｉｃＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｎｓｔａｔｏｒｖａｎｅｓｕｒｆａｃｅ

　　基于典型旋转爆震燃烧室出流特性，在非定

常计算中，设定涡轮进口总压、总温的波动规律如

图５所示。图中犜ｆ表示进口流场的波动周期，

狆０ｍ和犜０ｍ分别表示进口平均总压和平均总温。

进口总压狆０ｉ波动规律由式（１）给出，进口总温波

动规律由式（２）给定，其中进口平均总压狆０ｍ取

３４４．７４ｋＰａ，进口平均总温犜０ｍ取７０９Ｋ。犽为进

口参数脉动系数，定义为进口参数波动幅度与平

均参数的比值，反映流场脉动幅值大小，犳为进口

参数脉动频率。动静交界面数据传递选用

ＴｒａｎｓｉｅｎｔＲｏｔｏｒＳｔａｔｏｒ模型。动叶转过一个静

叶节距的时间定义为一个计算周期犜ｃｏｍ。每个计

算周期物理时间步长短的设定对计算结果具有明

显影响，通过非定常计算验证，每个计算周期设定

４８个物理时间步，每个物理时间步的时长为

３．９７×１０－６ｓ。
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图４　静叶展向等熵效率分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｌｏｎｇｔｈｅ

ｓｐａｎｗｉｓｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｔａｔｏｒｖａｎｅ

图５　涡轮进口边界条件

Ｆｉｇ．５　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｔｕｒｂｉｎｅｉｎｌｅｔ

狆０ｉ＝犽×狆０ｍ×ｓｉｎ（２π犳狋）＋狆０ｍ （１）

犜０ｉ＝２犽／３×犜０ｍ×ｓｉｎ（２π犳狋）＋犜０ｍ （２）

　　受上游来流脉动的影响，涡轮内部流场也呈

现出强周期性波动。为判定周期性脉动流场在非

定常数值计算中的收敛性，Ｃｌａｒｋ等
［２１］借鉴数字

信号处理的原理，运用模糊集合理论，提出了在涡

轮非定常计算中周期性脉动流场的收敛性判据

犉ｃｃ（狆１，狆２）＝
∑

犖

狀＝１
狆１狆２

∑
犖

狀＝１
狆
２
１∑

犖

狀＝１
狆（ ）２２

１／２
（３）

犳ｍ ＝１－ １－
珚狆２
珚狆１

（４）

犳ａ＝１－ １－
犪２
犪１

（５）

犳φ ＝１－
φ２－φ１

π
（６）

犳ｓ＝犉ｃｃ（狆１，狆２） （７）

犳ｃ＝ｍｉｎ（犳ｍ，犳ａ，犳φ，犳ｓ） （８）

其中犉ｃｃ表示互相关系数（ＣＣＦ）的量符号，下标１

和下标２分别表示相邻的两个流场脉动周期，狆

表示静压，犪和φ 为进口压力脉动信号经过直接

傅里叶变换（ＤＦＴ）变换后的振幅和相位。通过

相邻两个周期内的平均压力、压力脉动信号的

ＤＦＴ振幅和相位以及互相关系数来定义一系列

表征收敛程度的模糊集犳ｍ、犳ａ、犳φ、犳ｓ 和犳ｃ。当

犳ｃ＞０．９９时视为非定常计算结果收敛。

２　结果与讨论

为了研究进口压力和温度的脉动幅值和频

率对涡轮工作特性的影响，根据进口条件的不

同设置了８种工况，如表２所示。由于爆震燃烧

所用的燃料成分、当量比以及燃烧室的几何结

构各有不同，旋转爆震波的振幅大小各异，传播

频率在１～１００ｋＨｚ的范围内都有可能出现
［７］，

本文研究的脉动系数犽为０～０．４，脉动频率犳为

０～１０４８８Ｈｚ。

表２　不同工况下的涡轮进口边界条件

犜犪犫犾犲２　犅狅狌狀犱犪狉狔犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊犪狋狋狌狉犫犻狀犲犻狀犾犲狋狌狀犱犲狉

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮犪狊犲狊

工况编号 犽 犳

０ ０ ０

１ ０．１ ５２４４

２ ０．２ ５２４４

３ ０．３ ５２４４

４ ０．４ ５２４４

５ ０．３ ２６２２

６ ０．３ ７８６６

７ ０．３ １０４８８

　　涡轮进口总压是以特定频率跟幅度脉动的正

弦函数，故当犳不同时，进口来流的波动周期犜ｆ

也不同。由于涡轮内部流场受进口来流、静叶尾

迹及动叶旋转等多方面因素的影响，其波动情况

与进口流场相比更为复杂，当动叶前缘点的压力

经历一个完整的周期性波动时，涡轮内部流场的

变化也经历了一个周期犜。表３表示了在不同进

口总压脉动频率下，计算周期犜ｃｏｍ、进口来流波动

周期犜ｆ和涡轮内部流场波动周期犜之间的对应

关系。

由于将动叶叶片转过一个静叶节距的时间视

为一个计算周期犜ｃｏｍ，故在脉动频率犳＝２６２２Ｈｚ
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的工况下，动叶每转过两个静叶节距，涡轮进口及

内部流场才经历了一个完整的波动周期。而当脉

动频率犳＝７８６６Ｈｚ时，动叶每转过两个静叶节

距，进口波动就经历了３个周期，此时涡轮内部流

场完成一个周期的变化。由此可知，当来流的脉

动频率不同时，各工况下涡轮的进口来流及内流

波动周期不尽相同。下面具体分析来流脉动幅度

和频率的影响。

表３　犜犮狅犿，犜犳和犜之间的比值关系

犜犪犫犾犲３　犚犪狋犻狅狉犲犾犪狋犻狅狀狊犺犻狆犫犲狋狑犲犲狀犜犮狅犿，犜犳，犪狀犱犜

犳／Ｈｚ 犜ｃｏｍ／犜ｃｏｍ 犜ｃｏｍ／犜ｆ 犜ｃｏｍ／犜

２６２２ １ １／２ １／２

５２４４ １ １ １

７８６６ １ ３／２ １／２

１０４８８ １ ２ １

２１　来流脉动幅值对涡轮气动特性的影响

选择工况０至工况４在脉动频率犳＝５２４４

Ｈｚ保持不变的情况下研究总压和总温脉动幅度

对涡轮气动性能的影响。为了揭示脉动流在涡轮

级中的迁移发展过程，图６给出了工况３中涡轮

５０％叶高处的瞬时总压狆０ 在一个流动周期犜内

的分布情况。

图６　５０％叶高处涡轮流场的瞬时总压分布

（工况３，犽＝０．３，犳＝５２４４Ｈｚ）

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆｔｕｒｂｉｎｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｔ５０％ｓｐａｎ

（ｃａｓｅ３，犽＝０．３，犳＝５２４４Ｈｚ）

图６中，在犜／８时刻，动叶Ｂ２位于静叶通道

中央下游处，此时进口脉动来流的压力波峰恰好

传递到动叶前缘，在Ｂ２前缘点处形成高压区，而

Ｂ１由于受到上游静叶尾迹的影响，前缘处的压力

较低。在犜／２时刻，Ｂ２运动到了静叶尾缘的下

游，但由于转子的旋转效应使得动静交界面处的

流场存在沿转向的流动速度，流场中的高压区运

动到Ｂ２前缘，使得Ｂ２的前缘部分仍处在较高的

压力区；与此同时，Ｂ１运动到静叶通道的中央下

游，但由于此刻静叶通道出口流场为压力脉动的

低压谷值，于是Ｂ１仍然处于低压区。在犜时刻，

Ｂ２运动到下一个相邻的静叶通道中央下游处，此

时第二个周期的压力脉动在静叶通道的喉部达到

峰值，并在Ｂ２的前缘形成高压区。随后流场的

压力波峰向下游推进，动叶继续沿转向运动，形成

新的循环周期。

在进口流场脉动频率与动叶旋转频率相等的

条件下，由于Ｂ１的初始位置处于静叶尾迹的掺

混区内，整个运动周期内在压力波谷的影响下始

终处在较低的压力区，而Ｂ２在初始时刻受到压

力波峰的影响，在整个运动周期内都承受着较高

的压力冲击。

图７（ａ）所示为工况０时涡轮的两个相邻动

叶Ｂ１、Ｂ２在５０％叶高处的时均载荷。由于该工

况下涡轮的进口条件为没有脉动的均匀流场，涡

轮两个动叶的载荷分布是一致的。

当进口来流脉动频率固定后（犳＝５２４４Ｈｚ），

由于动叶与周期性高、低压气流的干涉作用，两个

动叶时均载荷具有明显差异。随着脉动幅值的增

加，动叶Ｂ１５０％叶高处的时均载荷逐渐减小，与

之相邻的动叶Ｂ２的时均载荷逐渐增大。由图

７（ｂ）、图７（ｃ）可知，进口压力脉动幅值越大，相邻

两个动叶的时均载荷差异越大。这说明，在一定

的脉动来流频率下，会出现不同动叶承受不同时

均载荷的现象。

脉动来流引起的流场强非定常波动势必会对

涡轮气动效率产生影响，因此需要分析来流脉动

幅度对涡轮效率的影响。然而，在周期性脉动来

流条件下，涡轮进出口截面上的各物理参数随时

间显著波动且存在一定的相位差，故常用的等熵

效率公式不再适用。针对爆震燃烧室下游涡轮叶

片通道内流场的特点，采用Ｓｕｒｅｓｈ等
［２２］提出的

非定常周期性来流条件下涡轮的工作平均总总

效率η
ｗａ
ｔｔ （ｗｏｒｋａｖｅｒａｇｅｔｏｔａｌｔｏｔｏｔａｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ，

以下简称效率）的计算方法进行评估，具体如下：

η
ｗａ
ｔｔ ＝

犜ａ０ｉ－犜
ａ
０ｅ

犜ａ０ｉ １－ 狆
ｗａ
０ｅ／狆

ｗａ（ ）０ｉ
（γ－１）／［ ］γ

（９）

其中

犜ａ０ｉ＝
∫

犜

０
ρｉ狌ｉ犜０ｉｄξ

∫
犜

０
ρｉ狌ｉｄξ

（１０）
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图７　脉动幅值对动叶５０％叶高处的时均载荷分布的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｐｕｌｓａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｎｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｌｏａｄｉｎｇｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒｏｔｏｒｂｌａｄｅａｔ５０％ｓｐａｎ

犜ａ０ｅ＝
∫

犜

０
ρｅ狌ｅ犜０ｅｄξ

∫
犜

０
ρｅ狌ｅｄξ

（１１）

狆
ｗａ（ ）０ｉ

（γ－１）／γ
＝
∫

犜

０∫犃
ｉ

ρｉ狌ｉ犜０ｉｄ犃ｄξ

∫
犜

０∫犃
ｉ

ρｉ狌ｉ
犜０ｉ

狆
（γ－１）／γ［ ］
０ｉ

ｄ犃ｄξ

　

（１２）

狆
ｗａ（ ）０ｅ

（γ－１）／γ
＝

１

犜 犃ｅ∫
犜

０∫犃
ｅ

狆
（γ－１）／γ
０ｅ ｄ犃ｄ狋　

（１３）

式中上标ａ表示平均值（ａｖｅｒａｇｅ），下标ｉ、ｅ分别

表示进口（ｉｎｌｅｔ）和出口（ｅｘｉｔ），犃表示截面积。

利用式（９）和等熵效率公式在工况０中计算

了涡轮的总总效率，两种方法的计算结果均为

０．８８９８，说明式（９）在均匀来流条件下即为等熵

效率公式。图８给出了涡轮效率随来流脉动幅值

的变化曲线，可以看出涡轮的效率随脉动幅值的

增大而降低。在来流脉动频率为５２４４Ｈｚ的条件

下，当进口流场的脉动系数从０增加到０．４，涡轮

的效率从０．８８９８下降到０．７６５３，降低了１３．９９％。

为揭示涡轮效率随来流脉动幅值的增加而降

低的原因，选取了３个典型工况分析涡轮中的流

动损失情况。图９所示为不同工况下涡轮静叶表

面极限流线在相同周期内两个瞬时的分布情况。

图中ＬＥ表示前缘位置（ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ），ＰＳ和ＳＳ

分别表示压力面（ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅ）和吸力面（ｓｕｃ

ｔｉｏｎｓｉｄｅ），狋为涡轮内部流场波动周期犜 内的某

一瞬时。在来流脉动频率为５２４４Ｈｚ的条件下，

当高低压流体交替通过静叶叶栅通道，由于局部

逆压梯度的存在，静叶的压力面和吸力面先后出

图８　脉动幅值对涡轮效率的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｐｕｌｓａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｎ

ｔｕｒｂｉｎｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

现流动分离，且流动分离的程度和范围随来流脉

动幅值的增大而增大，流动分离增加导致涡轮内

流动损失增加。同时，脉动来流会导致涡轮动叶

进口相对气流角偏离设计值，在动叶前缘产生正／

负攻角，进一步增加流动损失。

图１０所示为不同来流脉动幅值下涡轮５０％

叶高处流场在同一时刻的瞬时静压分布。可以看

出，随着来流脉动幅值的增加，通道内高、低压区

之间的差异愈发明显，局部逆压梯度增强，所以愈

加容易发生流动分离，涡轮效率因此逐渐降低。

２２　来流脉动频率对涡轮气动特性的影响

下面选择工况５、工况３、工况６和工况７，在

进口总压脉动幅值一定（犽＝０．３）的前提下，研究

来流脉动频率对涡轮气动性能的影响。

图１１、图１２分别对比了不同来流脉动频率

下，涡轮动叶Ｂ１、Ｂ２在一个涡轮内部流场脉动周

期犜内５０％叶高处的时均载荷分布以及前缘点

的压力脉动曲线。从图１１（ａ）可以看出，与工况０

５１４
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图９　脉动幅值对静叶表面极限流线的影响

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｐｕｌｓａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｎｌｉｍｉｔｅｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｏｆｓｔａｔｏｒｖａｎｅ

图１０　５０％叶高处涡轮流场的瞬时静压分布

Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｕｒｂｉｎｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｔ５０％ｓｐａｎ

图１１　动叶５０％叶高处的时均载荷分布（犽＝０．３）

Ｆｉｇ．１１　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｌｏａｄｉｎｇｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒｏｔｏｒｂｌａｄｅａｔ５０％ｓｐａｎ（犽＝０．３）

均匀来流条件下的涡轮动叶时均载荷相比，在进

口来流脉动频率犳为２６２２Ｈｚ时，涡轮相邻动叶

的时均载荷分布差异较大，结合图１２（ａ）可知，在

前犜／２的时间内，动叶Ｂ２前缘点的压力值始终

大于动叶Ｂ１，随后逐渐趋于一致，因此在相同的

时间内动叶Ｂ２所经受脉动流场冲击的平均压力高

于动叶Ｂ１。图１１（ｂ）中，当进口来流脉动频率犳为

５２４４Ｈｚ时，相邻动叶的时均载荷仍有较大的差异，

这是因为动叶Ｂ２所经受的压力几乎在整个流场

脉动周期犜内都高于动叶Ｂ１，如图１２（ｂ）所示，

因此动叶Ｂ２在工作过程中始终承受着较高的载

荷。当进口来流脉动频率犳为７８６６Ｈｚ时，相邻
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图１２　动叶前缘压力脉动（犽＝０．３）

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎａｔｔｈｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｏｆｒｏｔｏｒｂｌａｄｅ（犽＝０．３）

动叶的时均载荷分布较为一致且接近于均匀来流

条件下的情况，从图１２（ｃ）可以看出，尽管动叶Ｂ２

前缘点的压力脉动幅值较大，但其平均值与动叶

Ｂ１比较接近，因此时均载荷较为一致。当进口来

流脉动频率犳为１０４８８Ｈｚ时，相邻动叶的时均载

荷近乎完全相同于工况０，由图１２（ｄ）可知，此时

动叶Ｂ１、Ｂ２前缘点的压力脉动曲线完全一致，仅

存在相位上的差异，故在一个流场脉动周期犜

内，涡轮相邻动叶经受了同样的脉动流场的冲击，

时均载荷分布无明显差异。

因此，当来流脉动频率低于或等于动叶旋转

频率时，容易造成涡轮动叶负载不均，使得单个动

叶始终经受高载或低载，时均分布明显偏离均匀

来流条件下的动叶载荷；而当来流脉动频率大于

动叶旋转频率后，单个动叶交替经受高低压流场

的冲击作用，涡轮各个动叶的时均载荷分布较为

一致且更加接近均匀来流工况。

图１２中动叶前缘点的压力脉动曲线表明，当

进口条件为周期性脉动来流时，涡轮内部的流场

较为复杂。图１３通过分析不同来流脉动频率下

涡轮５０％叶高处流场的瞬时总压在一个流动周

期犜内的分布情况，研究了涡轮内部流场的非定

常特性，进一步解释涡轮动叶时均载荷分布的差

异。由于工况３在研究来流脉动幅值对涡轮工作

特性的影响时已做过分析，因此不再赘述。

图１３（ａ）描述了工况５（犽＝０．３，犳＝２６２２Ｈｚ）

中涡轮流道总压在一个内部流场波动周期犜 内

的变化情况。由于进口流场的脉动频率是涡轮旋

转频率的一半，所以当叶片通道内的流场经历一

个周期的变化后，动叶转过两个静叶节距。在脉

动来流的低压谷值通过动叶通道的过程中

（３犜／８～犜／２），Ｂ１和Ｂ２都处于低压区，所经受的

冲击相差无几，压力分布较为一致；在脉动来流的

高压峰值通过动叶通道前后的一段时间内，Ｂ２直

接经受来流压力峰值的冲击，而与之相邻的Ｂ１

在上游静叶尾迹的掺混区内始终经受低压冲击。

由此，在一个周期内，Ｂ２附近流场的压力总是要

高于Ｂ１，所以动叶的时均载荷在整个工作过程中

呈现出相邻叶片高低交替的现象。

当进口来流脉动频率犳为７８６６Ｈｚ时，涡轮

内部流场的脉动特征尤为明显。以图１２（ｃ）中动

叶Ｂ２前缘压力脉动曲线为例，在压力脉动的主

波峰Ｐｅａｋ２附近出现了两个脉动较强的次波峰

Ｐｅａｋ１和Ｐｅａｋ３。图１３（ｃ）截取了当动叶前缘压

力处于３个波峰时涡轮流场的总压云图，分析产

生这种现象的原因。

当流场处于图１３（ｃ）Ⅰ所示的状态时，进口

脉动来流形成的压力波峰第１次到达静叶通道出

口，随后在Ｂ１的前缘形成高压区（图１３（ｃ）Ⅱ），

由于流场受转子转动的影响，Ｂ１前缘的高压区在

沿转向运动的过程中与静叶尾迹掺混，在Ｂ２附

近形成次高压区（图１３（ｃ）Ⅲ），此时Ｂ２前缘的

压力脉动达到峰值Ｐｅａｋ１。在Ｂ２运动到静叶通

道中央下游时，第２次脉动来流的压力波峰刚好

传递到动静交界面（图１３（ｃ）Ⅳ），在Ｂ２前缘形

成了高压区，于是Ｂ２前缘点的压力达到最大值，

即峰值Ｐｅａｋ２。当涡轮运动到图１３（ｃ）Ⅵ所示位

置时，Ｂ１、Ｂ２近乎平均地分布于静叶流道出口，由

上游而来的第３次脉动压力波峰在随后的发展过

程中使得Ｂ１、Ｂ２前缘都形成了高压区（图１３（ｃ）

Ⅶ），此时Ｂ２前缘点的压力达到峰值Ｐｅａｋ３。随

后脉动来流的低压谷值通过动叶通道，动叶前缘

的压力逐渐降低，下一个脉动来流的压力峰值进

入静叶通道（图１３（ｃ）Ⅷ）。至止，涡轮内部流场

经历了一次完整的周期性变化，与此同时，动叶转

过了两个静叶节距，整个转子经受了３次由进口
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图１３　５０％叶高处涡轮流场的瞬时总压分布（犽＝０．３）

Ｆｉｇ．１３　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｕｒｂｉｎｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｔ５０％ｓｐａｎ（犽＝０．３）

来流压力峰值形成的高压波的冲击。

图１３（ｄ）为工况７（犽＝０．３，犳＝１０４８８Ｈｚ）时

涡轮流道内总压分布的周期性变化情况。在该工

况下，当涡轮内部流场完成一次完整的周期性变

化时，会有两个周期（犜ｆ）的进口压力脉动波通过

流道。犜／８～犜／２为第１个周期的脉动来流通过

时的涡轮内部流场总压分布，在这个过程中，动叶

Ｂ１前缘的压力先减小后增大，而动叶Ｂ２前缘的

压力先增大后减小；５犜／８～犜 这段时间内，每个

动叶所经受的压力变化与在犜／８～犜／２期间相

反，且动叶Ｂ１、Ｂ２所处的流场恰好为犜／８～犜／２

期间动叶Ｂ２、Ｂ１所经历的流场。因此，在一个涡

轮内部流场波动周期犜内，相邻动叶的时均载荷

是相等的。

由于涡轮进口流场以定常工况下的压力为平

均值做周期性脉动，故在一个周期内，当单个动叶

始终经受高压流场的冲击，其时均载荷必然高于

均匀来流条件下的动叶载荷，反之亦然；而如果单

个动叶交替经受高、低压流，其时均载荷就会接近

于均匀来流工况。

综合图１３（ａ）～图１３（ｄ）四幅图可以看出，由

于来流的脉动特性，高低压流体会在一个周期内

交替通过静叶叶栅流道，使得流道内压力沿静叶

节距方向分布不均，随着进口来流脉动频率的增

加，涡轮静叶通道内总压沿静叶节距方向分布的

不均匀性愈加显著。

对不同进口总压脉动频率下涡轮动叶前缘同

一位置处的总压脉动信号做了快速傅里叶变换

（ＦＦＴ），得到压力脉动的主频及振幅结果，再由振

幅计算出动叶前缘的总压脉动系数，结果如表４。

表４　不同工况下涡轮进口及动叶前缘压力脉动

犜犪犫犾犲４　犘狉犲狊狊狌狉犲狆狌犾狊犪狋犻狅狀犪狋狋狌狉犫犻狀犲犻狀犾犲狋犪狀犱狉狅狋狅狉

犫犾犪犱犲犾犲犪犱犻狀犵犲犱犵犲狌狀犱犲狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮犪狊犲狊

工况

编号

涡轮进口 动叶前缘

犽 犳／Ｈｚ 犽 犳／Ｈｚ

５ ０．３ ２６２２ ０．１６２ ２９５０

３ ０．３ ５２４４ ０．０９７ ４９１６

６ ０．３ ７８６６ ０．０９２ ７８６６

７ ０．３ １０４８８ ０．０８７ １０８２０

　　可以看出，受涡轮转子转动效应的影响，动叶

前缘点的压力脉动频率与涡轮进口流场的频率有

所差异，但基本保持不变，这与文献［１８］的实验结

论是相吻合的，即涡轮导向器前后流场的脉动频

率保持一致。涡轮动叶前缘的总压脉动系数与进

口流场相比有了明显下降，这说明非定常流场在

通过涡轮静叶通道之后，其周期性波动得到了有
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效衰减。在工况３（犽＝０．３，犳＝５２４４Ｈｚ）的计算

结果中，动叶前缘点的压力脉动系数为０．０９７，与

涡轮静叶进口流场的压力脉动相比，流场的脉动

幅值减小了约６７．７％，这与文献［１８］中（旋转爆

震波的脉动频率为４８４６Ｈｚ）的实验结果是比较

接近的。

图１４描述了不同进口来流脉动频率下涡轮

的出口流量（犿
·
）波动曲线。与涡轮进口为均匀来

流的情况相比，脉动来流条件下涡轮的出口平均

流量均有所下降，此外随着来流脉动频率的增加，

出口流量的脉动幅值变化明显。当进口来流脉动

频率从２６２２Ｈｚ增加到５２４４Ｈｚ时，涡轮出口流

场的脉动系数从０．４７６降低到０．４３６，当进口总

压脉动频率从７８６６Ｈｚ继续增加至１０４８８Ｈｚ，涡

轮出口流量的脉动系数从０．２５５降低到０．０４９。

结合表４中动叶前缘总压脉动系数的变化趋势可

以得出，进口来流的脉动频率越高，脉动流在通过

涡轮之后的脉动特性衰减越明显。

图１４　脉动频率对出口流量的影响

Ｆｉｇ．１４　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｎｅｘｐｏｒｔ

ｍａｓｓｆｌｏｗ

随着来流脉动频率的增加，涡轮效率逐渐降

低，如图１５所示，在来流脉动系数犽为０．３的条

件下，当来流脉动频率从２６２２Ｈｚ增加到１０４８８

Ｈｚ时，涡轮的效率从０．８２３８降低到０．７５１３，与

进口条件为均匀来流的涡轮相比，效率降低了

１５．５７％。

图１６选取了当进口来流脉动频率分别为０、

５２４４Ｈｚ和１０４８８Ｈｚ时涡轮静叶表面极限流线在

同一周期内不同时刻的分布。当进口来流发生脉

动后，静叶通道内发生了明显的流动分离。对比

图１６（ｃ）、图１６（ｄ）和图１６（ｅ）、图１６（ｆ）不难看

出，当来流脉动频率从５２４４Ｈｚ增加到１０４８８Ｈｚ

后，相同时间内静叶表面的流动分离再附现象明

显增强，且静叶的压力面和吸力面同时出现了流

动分离，因此带来了更大的流动损失。

图１５　脉动频率对涡轮效率的影响

Ｆｉｇ．１５　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｎ

ｔｕｒｂｉｎｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

图１７、图１８以图１６（ｅ）所示的流动状态为例

分析了静叶表面产生流动分离的原因。图１７所

示为该时刻静叶吸力面一侧靠近下端壁（ｈｕｂ）的

局部区域流线分布。首先，由于高频脉动来流加

剧了叶栅流道内压力沿静叶节距方向分布的不均

匀性，因此会形成更强的二次流动。同时，当来流

通过静叶表面时，在吸力面前缘曲率最大处形成

低压区，区域Ａ前缘马蹄涡吸力面侧分支在发展

过程中受区域Ｂ强横向二次流的影响，被卷起沿

叶高方向向上发展。吸力面前缘压力较低，存在

很强的逆压梯度，在上卷旋涡流体和逆压梯度的

共同作用下，对应区域持续发展出上卷旋涡流动，

进而引起明显的流动分离。由于上下端壁的流动

基本对称，在静叶吸力面顶端也存在同样沿叶片

表面向下运动的旋涡。因此，在强吸力面马蹄涡

分支、强横向二次流和强逆压梯度的共同作用下，

吸力面产生了明显的流动分离。

图１８很好地体现了由于来流脉动而导致的

叶栅通道压力分布不均，在图示的时刻，静叶上游

以及叶栅通道中部均存在局部高压区。在静叶压

力面一侧，由于区域Ｃ处压力较高，沿叶片表面

流动的低能流体在流至该区域时，受到较大的逆

压梯度作用从而脱离叶片表面发生分离，随后在

通道流体的作用下再次附着。

在动叶流道内，同样存在由于脉动来流引起

的动叶前缘相对气流角偏离设计值的情况，进而

会引起明显的正／负攻角，同时也会在某些时刻引

起较为显著的流动分离和旋涡，增强动叶内的流

动损失。因此，随着涡轮进口来流脉动频率的增

加，流道二次流的增强、静动叶通道的流动分离和

脉动来流引起的动叶前缘正／负攻角是造成涡轮

效率降低的主要原因。
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图１６　脉动频率对静叶表面极限流线的影响

Ｆｉｇ．１６　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｎｌｉｍｉｔｅｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｏｆｓｔａｔｏｒｖａｎｅ

图１７　静叶吸力面侧局部流线分布

Ｆｉｇ．１７　Ｐａｒｔｉａｌｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｏｒｖａｎｅ

ｓｕｃｔｉｏｎｓｉｄｅ

图１８　静叶压力面侧压力及流线分布

Ｆｉｇ．１８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｏｒ

ｖａｎｅｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅ

３　结　论

通过数值模拟，研究了不同进口来流脉动幅

值和频率对涡轮工作特性的影响，得出以下结论：

１）进口来流脉动幅值的增加会加剧涡轮内

部流场的波动，降低涡轮的工作效率。在进口来

流脉动频率固定为５２４４Ｈｚ的前提下，当脉动系

数增加到０．４后，涡轮的效率降低了１３．９９％。

不同叶片之间气动性能的差异会随着来流脉动幅

值的增加而愈加明显。

２）进口来流总压脉动频率低于动叶旋转频

率时，会造成动叶的工作负载不均匀，当进口来流

的脉动频率大于动叶旋转频率后，各个动叶的时

均载荷逐渐趋于一致。

３）进口来流总压脉动频率越高，涡轮内部流

场的脉动特征越弱，但同时高频脉动的流场造成

了更大的流动损失。在进口来流脉动系数固定为

０．３的前提下，当脉动频率增加到１０４８８Ｈｚ后，

涡轮的工作效率降低了１５．５７％。

４）来流脉动幅值和频率的增加均会加剧静

叶叶栅通道内压力分布的不均性从而产生更大的

二次流动损失，此外还会加剧静、动叶表面的分离

损失，并使得动叶进气攻角偏离设计状态在正负

范围内往复波动，这是涡轮效率降低的主要原因。
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Ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２００７，１２９（４）：７４０７４９．

［２２］　ＳＵＲＥＳＨ Ａ，ＨＯＦＥＲＤＣ，ＴＡＮＧＩＲＡＬＡ ＶＥ．Ｔｕｒｂｉｎｅ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｆｏｒｕｎｓｔｅａｄｙ，ｐｅｒｉｏｄｉｃｆｌｏｗｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒ

ｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２０１２，１３４（３）：３４５０１３４５０６．

（编辑：王碧臖）
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