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尾迹诱导下低压涡轮非定常转捩的数值模拟

向　欢　杨荣菲　葛　宁
（南京航空航天大学能源与动力学院，南京，２１００１６）

摘要：为研究尾迹诱导下低压涡轮边界层的非定常发展，采用基于三阶 ＭＵＳＣＬＲｏｅ格式、引入转捩准则后的

Ｓｐａｌａｒｔ＆Ａｌｌｍａｒａｓ湍流模型、隐式牛顿迭代时间推进的非定常雷诺平均计算方法，对上游圆柱周期性尾迹作用

下Ｔ１０６Ａ低压涡轮边界层非定常转捩的流动进行了数值模拟。定常来流下，计算准确捕捉了分离诱导转捩以

及雷诺数和负荷的影响，尾迹作用下的非定常计算则准确模拟了尾迹在叶栅通道内的输运过程、尾迹的负射流

特性、尾迹对吸力面层流分离的抑制作用，并讨论了雷诺数、负荷和尾迹通过频率的影响。
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　　低压涡轮对航空发动机性能具有举足轻重的

影响，其效率提高一个百分点将使发动机耗油率减

少０．５％
［１］，目前先进的低压涡轮效率可达到９０％

～９３％。低压涡轮内部真实流动是三维非定常的，

而传统的设计体系大多基于定常流动假设，因此在

设计时考虑到非定常流动，把握住流动本质，就能

够提高低压涡轮的级负荷、减少叶片数、减少涡轮

部件重量和成本，同时保证效率不会降低。然而低

压涡轮往往工作在低雷诺数环境中，吸力面边界层

极易发生分离，由此带来较大损失，导致涡轮效率

急剧下降、耗油率急剧增大。但是，此时边界层分

离容易受到上游叶排尾迹的影响。研究发现，合理

利用上游叶排尾迹与下游叶排边界层间的相互作

用，能够有效地抑制下游叶片吸力面边界层的分



离，改善涡轮级性能，而且不会增加重量，易于工程

实现，因此引起了国内外学者的广泛关注。

英国剑桥大学 Ｗｈｉｔｔｌｅ实验室 Ｈｏｄｓｏｎ
［２６］教

授的研究团队对低压涡轮内尾迹与下游叶片边界

层的相互作用开展了广泛而深入的试验及计算研

究。发现了尾迹的负射流特性，尾迹在下游叶栅通

道内的输运过程中存在着弯曲、拉伸和再定向等现

象，尾迹与分离泡的相互作用以及尾迹诱导下边界

层非定常转捩的机理等等。Ｍａｙｌｅ
［７］及 Ｈａｌｓｔｅａｄ

等人［８］总结分析了非定常尾迹作用下压气机／涡轮

边界层的非定常发展过程，认为尾迹作用下压气

机／涡轮叶片吸力面上存在较大的转捩区，尾迹诱

导产生的沉寂区内速度型较为饱满，能抑制分离和

延迟转捩。此外，尾迹对边界层非定常发展的影响

与工况雷诺数、叶片负荷、尾迹通过频率、尾迹湍流

度以及时序效应等因素有关［８］。

Ａｃｔｏｎ和Ｆｏｔｔｎｅｒ
［９］研究发现，圆柱能够产生

与真实叶片尾迹宽度、尾迹湍流度等都非常相似的

非定常尾迹，同时能够简化试验装置，故在试验研

究中广泛采用小圆柱来生成上游周期性尾迹，用于

诱导下游叶片边界层的非定常发展。因此，本文也

采用“圆柱＋叶片”的组合来研究尾迹诱导下

Ｔ１０６Ａ低压涡轮吸力面边界层转捩的流动问题，

旨在探究尾迹的流动本质、尾迹与下游叶片边界层

的相互作用、尾迹对层流分离的抑制以及沉寂效应

等流动现象。

１　求解器的描述

１．１　控制方程及其数值求解

　　本文计算采用课题组自主开发的ＣＦＤ软件

ＮＵＡＡＴｕｒｂｏ，其适用于相对坐标系下叶轮机内

的非定常流动。一般曲线坐标系下绕犡轴等Ω 转

速旋转的关于绝对速度的三维可压缩非定常 ＮＳ

方程为

犙

τ
＋
犉

ξ
＋
犌

η
＋
犎

ζ
＝
犉犱
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＋
犌犱

η
＋
犎犱
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＋犛

　　各项的表达形式及物理意义参见文献［１０］。

运用有限体积法离散该非定常 ＮＳ方程，对流通

量的空间离散采用Ｒｏｅ格式，并运用三阶空间精

度的 ＭＵＳＣＬ插值方法，扩散通量的空间离散则

采用二阶中心差分格式。对流通量和扩散通量的

时间离散分别采取隐式和显式算法，应用Ｒｏｅ近

似雅可比矩阵对对流通量进行线化处理，并采用多

步对称高斯塞德尔方法求出线性方程组的渐近解。

定常隐式时间推进采用一阶时间精度的后差格式，

非定常隐式计算采用二阶时间精度的Ｊａｍｅｓｏｎ双

时间步算法［１１］，并采用当地时间步长方法加速收

敛。

１．２　湍流转捩模型

黏性扩散通量中的湍流黏性系数采用 Ｅｕ

ｌｉｔｚ
［１２１３］提出的引入转捩准则后的ＳＡ湍流模型进

行模化。量纲一守恒型的原始ＳＡ模型方程如下，

方程右端各项依次为生成项、扩散项和耗散项

ρ
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＋
ρ
珓ν狌（ ）犼
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＝ 犮犫１ ρ
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１

σ犚犲



狓犼
μ＋ρ

珓（ ）ν
珓ν
狓犼
＋犮犫２
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犼

－
１

犚犲ρ
犮狑１犳狑

珓ν［ ］犱
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将生成项写成如下形式

　　犮犫１ρ
珟犛珓ν＝犮犫１ρ犘狏犜＋犳狏２

珓ν
２

犚犲κ
２犱（ ）２ ，犘狏犜＝珓νω

　　把犘狏犜看作一个独立变量并对其额外建立输

运方程

ρ犘（ ）狏犜

狋
＋
ρ犘狏犜狌（ ）犼
狓犼

＝犳狋ρ
珓νω －犘（ ）狏犜 ω

方程中犳狋为基于边界层动量厚度雷诺数的转

捩判据［１４］，表达式如下

犳狋＝
０ 犚犲θ＜犚犲θ，犮狉

狉３犳狋１＋（１－狉）犳狋２ 犚犲θ＜犚犲θ，
烅
烄

烆 犮狉

　　边界层参数的求解采用基于ＢａｌｄｗｉｎＬｏｍａｘ湍

流模型的ＢＬ函数法
［１５］，而湍流模型方程和转捩模

型方程的数值解法与ＮＳ方程类似，故不再赘述。

２　计算结果及分析

２．１　算例说明

　　本文采用“圆柱＋Ｔ１０６Ａ低压涡轮叶片”的组

合来研究尾迹诱导下的边界层转捩问题。Ｔ１０６Ａ

叶型参数参见文献［１６］，上游圆柱直径２ｍｍ，移

动速度为４０ｍ／ｓ，圆柱中心与叶片前缘的轴向距

离为１倍叶片轴向弦长，圆柱间距与叶栅栅距相同

（即圆柱与叶片数目比为１∶１），对应图１（ａ）所示

的计算网格。此外，为探讨叶片负荷的影响，将叶

栅栅距加大，使得圆柱与叶片数目比为４∶３，如图

１（ｂ）所示。圆柱和叶片表面均采用正交性好的Ｏ

型网格，离壁第一点保证在狔
＋
＜１范围内，而势流

区采用Ｈ型网格。进口给定总温、总压和气流角，

出口给定反压，圆柱和叶片表面给定绝热无滑移边

界条件，各网格块之间的交接面均按照几何关系进

行插值。

２．２　无上游尾迹作用时的定常来流情形

在非定常计算之前，首先对无上游圆柱尾迹作

用时的定常来流情形进行研究，同时考虑到工况雷
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图１　低／高叶片负荷下的计算网格

诺数和叶片负荷的影响，各工况下的计算条件如表

１所示，工况１～３分别为低雷诺数低负荷的基准工

况、高雷诺数工况和高负荷工况，表中进、出口参数

分别用下标１和２表示，进口总参数用下标０表示。

表１　定常来流情形的计算条件

工况 犚犲２ｔｈ 狆０／狆犪 狆２／狆０ 圆柱数／叶片数

１ ２０００００ ２５９２０ ０．８９６ １∶１

２ ３０００００ ３８８４０ ０．８９６ １∶１

３ ２０００００ ２５９２０ ０．８９６ ４∶３

　 注：犕犪１＝０．２１，犕犪２＝０．４，犜０＝３１３Ｋ，犜狌１＝１．５％，

α１＝３７．７°。

２．２．１　工况雷诺数的影响

不同工况雷诺数下叶片表面压力、壁面摩擦系

数犆犳 以及吸力面边界层形状因子犎１２的计算值与

试验值［１２］的对比如图２所示，可以看到计算与试

验吻合地非常好。雷诺数对压力分布的影响只出

现在图２（ａ）右上方放大图所示的吸力面尾缘附

近，该处压力对层流分离和转捩非常敏感。低雷诺

数工况下，吸力面后半部压力逐渐上升，并在狓／

图２　不同雷诺数下叶片表面压力、摩擦系数、边界层

形状因子沿流向的变化

犔＝０．８８位置后趋于平缓，压力平台表明此处出现

了层流分离；然后在狓／犔＝０．９２位置处的分离自

由剪切层中发生转捩，转捩点后压力迅速增大，最

终达到尾缘压力值。而高雷诺数工况下，转捩起始

点提前到分离点之前导致层流分离泡不能完全发

展。壁面摩擦系数和吸力面边界层形状因子的分

布则更清晰地展示了雷诺数的影响。壁面摩擦系

数为负、层流边界层形状因子大于４对应了低雷诺

数工况下的层流分离泡，转捩起始点位置可根据壁

面摩擦系数的急增来判断，高雷诺数下转捩发生得

５３６第５期 向　欢，等：尾迹诱导下低压涡轮非定常转捩的数值模拟



更早，因而起始点位置更靠近上游。

２．２．２　叶片负荷的影响

图３为高叶片负荷下的压力分布以及负荷对壁

面摩擦系数、边界层形状因子分布的影响。可以看

到，叶片负荷提高后吸力面上的压力平台移动到了

狓／犔＝０．６３位置处，在狓／犔＝０．７位置处压力迅速增

大，即转捩发生于分离自由剪切层中，而后狓／犔＝

０．７５位置处湍流再附，最终边界层保持湍流状态直

至吸力面尾缘。可见，增大叶片负荷，吸力面分离泡

和边界层转捩起始点位置都将前移，同样这一点可以

从壁面摩擦系数和边界层形状因子的对比中看出。

图４列出了３种工况下吸力面尾缘附近的速

度矢量和量纲一涡黏性系数分布，可以直观地看到

低雷诺数下吸力面尾缘处存在一个较大的分离泡，

图３　不同叶片负荷下压力分布及边界层参数的对比

图４　不同雷诺数和叶片负荷下的流场速度矢量及涡

黏性系数分布

而高雷诺数下分离泡消失同时转捩起始点前移，高

负荷工况下分离泡和转捩点更为靠前，同时转捩后

的湍流涡黏性系数值明显提高。

２．３　有上游尾迹作用时的非定常来流情形

为了研究尾迹诱导下边界层的非定常转捩，此

处对非定常来流情形进行计算。Ｅｕｌｉｔｚ
［１２］指出此

圆柱尾迹脱落涡频率位于１０～１２．５ｋＨｚ范围内，

对应周期约为１×１０－４ｓ。因此，为准确捕捉非定

常流动现象，本文非定常计算中物理时间步长取为

５×１０－６ｓ。

Ｈａｌｓｔｅａｄ等人
［８］指出尾迹诱导下涡轮边界层

的非定常发展受到工况雷诺数、叶片负荷、尾迹通

过频率、Ｃｌｏｃｋｉｎｇ效应以及尾迹紊流强度等因素的

影响，其中前三者非常重要。因此，本文对雷诺数、

负荷、尾迹通过频率的影响展开讨论分析，各工况

下的计算条件列于表２中。其中，工况雷诺数的调

节通过改变进口总压来实现，而叶片负荷的调节通

过改变叶栅栅距来实现，通过调整上游圆柱的移动

速度来调节尾迹通过频率。工况１～５分别为基准

工况、高雷诺数工况、高叶片负荷工况、低尾迹通过

频率工况和高尾迹通过频率工况。
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表２　非定常来流情形的计算条件

工况 犚犲２ｔｈ 狏ｂａｒ／（ｍ·ｓ
－１）狆０／狆犪 圆柱数／叶片数

１ ２０００００ ４０ ２５９２０ １∶１

２ ３０００００ ４０ ３８８４０ １∶１

３ ２０００００ ４０ ２５９２０ ４∶３

４ ２０００００ ２０ ２５９２０ １∶１

５ ２０００００ ６０ ２５９２０ １∶１

　 注：犜０ ＝３１３Ｋ，犜狌１ ＝１．５％，α１ ＝３７．７°，狆２／狆０ ＝

０．８９６。

２．３．１　基准工况下的流场分析

基准工况下Ｔ１０６Ａ叶片受上游圆柱尾迹作用

时的流场非定常演化过程如图５所示，各图分别为

一个尾迹传播周期内四等分时刻下的瞬时扰动速

度矢量、展向涡量云图、壁面摩擦系数分布以及吸

力面尾缘附近的涡黏性系数分布，图中的标记“Ｔ”

表示转捩起始点。各时刻下的扰动速度矢量图中

实线标记出了尾迹的外形轮廓，可以看到尾迹进入

叶栅通道内后呈弓状，受拉伸作用压力面附近尾迹

变长变细，而吸力面弓形顶点附近的尾迹变粗，该

处存在圆圈所示的一对反向涡对，而尾迹内流体的

速度由压力面指向吸力面，此即为尾迹的负射流特

性［４，６］。因此，展向涡量云图中出现了两条涡量分

支（逆时针分支、顺时针分支），此外圆柱和叶片的

尾迹中均出现了卡门涡街。非定常尾迹在叶栅通

道内的输运过程可以大体上归纳如下：首先，上游

圆柱产生的非定常尾迹在叶片前缘平面附近被叶

片前缘切割成两段；叶栅通道内的流速比叶片前缘

位置处的流速大很多，故以当地流速进行输运的尾

迹弯曲成弓形；尾迹进入叶栅通道后，靠吸力面一

侧尾迹大幅加速，靠压力面一侧尾迹减速而相对靠

后，于是压力面一侧的尾迹轴线沿逆时针方向缓慢

旋转，最终几乎与压力面平行，即为尾迹的再定向

过程；最后从吸力面和压力面两侧输运下来的两端

尾迹与叶片尾缘产生的尾迹混合，向叶片下游方向

输运而退出叶栅通道内。尾迹在叶栅通道内的整

个输运过程与 Ｈｏｄｓｏｎ等人
［４］的描述非常吻合。

从壁面摩擦系数分布中可以看到，吸力面一侧受尾

图５　高负荷下的展向涡量演化过程
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迹与边界层的相互作用，层流区和转捩区内的壁面

摩擦系数均出现了大幅的扰动。在狋１ 时刻，尾迹

尚未到达吸力面尾缘处，转捩发生在较为靠后的

狓／犔＝０．９２位置，转捩点后壁面摩擦系数增大；此

后狋２ 时刻，尾迹撞击到吸力面尾缘附近，相对于前

一时刻转捩起始点的位置有所提前；在狋３ 时刻，尾

迹尾部到达吸力面尾缘附近，此时转捩起始点移动

到最为靠前的狓／犔≈０．７５位置处，转捩点后尾迹

的撞击又使得较高的壁面摩擦系数减小；最后狋４

时尾迹已经完全通过叶栅通道到达尾缘下游而下

一尾迹还尚未到来，此时壁面摩擦系数出现两个波

谷，即尾缘处存在两个转捩区：前转捩区尾部受沉

寂效应［１２］的影响而再层流化、涡黏性系数减弱，此

后层流边界层并不能充分发展、受扰动影响而再次

转捩，于是形成第二个转捩区。此外各时刻下吸力

面壁面摩擦系数均为正值，未出现定常来流情形下

的层流分离泡，表明此时上游圆柱产生的非定常尾

迹能够有效抑制低压涡轮叶片吸力面尾缘处的层

流分离。

国内外学者广泛采用边界层参数的时空图来

直观地分析尾迹诱导下边界层的非定常发展过程。

典型的低压涡轮时空图如图６（ａ）所示，可见尾迹

诱导下吸力面边界层的非定常发展可通过两种不

同但共存的途径实现［８］：尾迹诱导的转捩途径１和

尾迹间的转捩途径２。途径１包括层流区Ａ、尾迹

诱导转捩区Ｂ及尾迹诱导湍流区Ｃ，途径２包括层

流区Ａ、沉寂区Ｄ和Ｇ、尾迹间转捩区Ｅ及尾迹间

湍流区Ｆ。图６（ｂ，ｃ）为基准工况下计算得到的时

空图，图中参数分别为边界层形状因子及边界层厚

度内最大湍动能，湍动能图中标记了各主要区域。

从中可以看出，时空图计算结果与经典理论吻合

良好：尾迹诱导转捩途径１下，层流区内最大湍动

能较低、边界层形状因子较高，旁路转捩区内湍动

能增大、形状因子减小，湍流区内湍动能达到极大

值、形状因子达到极小值；尾迹间的途径２下，各参

数的变化过程与尾迹诱导途径类似，但因沉寂效应

的存在又有所不同，旁路转捩区Ｂ诱导产生的沉

寂区Ｄ能够有效抑制分离和延迟转捩，沉寂效应

削弱后自由来流诱导边界层发生旁路转捩（Ｅ），此

后边界层发展为湍流区Ｆ，同时旁路转捩区Ｅ也诱

导产生了沉寂区Ｇ，在下一尾迹尚未到来时同样能

够抑制分离、推迟转捩。两条途径以及沉寂区 Ｄ

和Ｇ清晰分明，受到沉寂效应的影响途径２下边

界层转捩点明显推迟且未发生分离，因此各时刻吸

力面壁面摩擦系数均为正值。

２．３．２　时空图的影响因素分析

在分析时空图影响因素时，下文统一采用能

够清晰识别时空图各区域结构的边界层厚度内最

大湍动能图进行对比分析。首先分析工况雷诺数

对时空图的影响，图７（ａ，ｂ）分别为高雷诺数工况

和基准工况的计算结果。可以发现，相对于基准工

况来说，高雷诺数工况下时空图中各分区结构大

致不变，而尾迹诱导转捩区Ｂ及尾迹间的转捩区Ｅ

都增强且前移，与 Ｈａｌｓｔｅａｄ
［８］的结论一致。

对比分析图７（ｂ，ｃ），即叶片负荷的影响。因

为转捩后湍动能比转捩前大得多，所以图７（ｃ）中

并未清晰反映出尾迹轨迹，时空图各区结构也有

所变化：首先整个尾迹传播周期内边界层都发生了

转捩，且转捩起始点位置都比基准工况下有所提

前，尾迹诱导旁路转捩区Ｂ强度更强，导致沉寂区

Ｄ内的沉寂效应非常强，其一直持续到下个尾迹到

来时都尚未消失，因而有效延迟了途径２下的旁路

转捩（Ｈ区）。

尾迹通过频率对时空图的影响如图８所示。

对比图８（ｂ，ｃ）可见，增大尾迹通过频率时空图各

分区结构基本保持不变，途径１和途径２在图中的

斜率变大，沉寂效应有所增强。对比图８（ａ，ｂ）可

以发现，尾迹通过频率减小时途径１和途径２的斜

图６　基准工况的时空图与典型低压涡轮时空图
［８］的对比
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图７　工况雷诺数和叶片负荷对湍功能时空图的影响

图８　尾迹通过频率对湍功能时空图的影响

率变小，时空图各分区结构发生了非常明显的变

化，沉寂区Ｄ变得很小、尾迹间旁路转捩区Ｅ很快

出现。顺时间方向上看，旁路转捩区Ｅ和下一尾

迹诱导途径之间的时间间隔 Ｈ 内，湍动能不随时

间变化而近似呈一条竖直线段，说明在 Ｈ 区内上

游尾迹对下游叶片吸力面边界层的影响已经消除，

取而代之的是自由来流诱导的旁路转捩。因此，可

以认为通过合理选择尾迹通过频率能够有效地改

变下游叶片边界层的非定常发展。

３　结　　论

（１）无上游尾迹作用时的定常来流情形中，压

力分布和边界层参数的计算值与试验值非常吻合，

雷诺数和叶片负荷的影响也得到了准确验证。

（２）受上游尾迹作用时的非定常来流情形中，

计算准确捕捉了尾迹的负射流特性及尾迹在叶栅

通道内的输运过程，揭示了尾迹对分离泡的抑制作

用。

（３）提高工况雷诺数将使时空图中的旁路转

捩区Ｂ和Ｅ加强且前移；提高叶片负荷将加强旁

路转捩区Ｂ及其产生的沉寂效应；提高尾迹通过

频率会增强沉寂效应，反之则减弱甚至消除沉寂效

应。合理利用尾迹来影响下游叶片边界层的非定

常发展，对于高性能低压涡轮的设计具有重要的指

导意义。
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１４６第５期 向　欢，等：尾迹诱导下低压涡轮非定常转捩的数值模拟


