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测试布局对涡轮效率的影响研究 *
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摘 要：在涡轮稳态性能试验中，由于探针几何堵塞限制，进/出口测量截面上过少的测点以及近

端壁流场信息缺失影响涡轮等熵效率的评估精度。本文基于涡轮出口截面近壁边界层与平板湍流边界层

速度分布相似的假设，首先发展了涡轮近壁边界层总温、总压计算模型，然后利用PW E3单级高压涡轮

的数值计算结果，分析发现此近壁边界层模型能大幅改进涡轮测试效率的精度，轮毂近壁测点位于5%~
10%叶高、机匣近壁测点位于 90%~95%叶高时，近壁边界层模型修正的涡轮效率精度最高。测试截面

位于涡轮出口3倍转子叶根轴向弦长下游时，在不同的涡轮工况下，涡轮的修正效率与CFD全流场计算

效率的误差小于 0.3%。利用此模型，进一步分析了探针周向、径向测点数对涡轮效率的影响，获得了

高精度测试效率所需的最少周向测点数为5，最佳径向点数可取7~10。获得的试验数据后处理方法以及

测试探针布局准则，能用于指导工程上涡轮性能试验方案设计以及试验数据后处理。
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Effects of Rake Measurements on Turbine Efficiency
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Abstract：It is believed that the blockage caused by the geometry of probes，insufficient probes at the mea⁃
sured surface of inlet/exit and the missing of flow information in end wall roughly affect the accuracy of isentropic
efficiency in the steady performance experiment of turbine. The calculation model of total temperature and total
pressure near the end wall is proposed in this work，which is based on the assumption that the distribution of ve⁃
locity of boundary layer near the end wall at the turbine exit is similar to flat plate turbulent boundary layer’s. Ac⁃
cording to the numerical analysis of the single-state high-pressure turbine（PW E3），it is found that the accuracy
of isentropic efficiency in the turbine experiment increases greatly due to the application of the calculation model.
And the turbine efficiency accuracy is highest when the probe near the hub is in the range of 5% to 10% blade
height and the probe near the tip is in the range of 90% to 95% blade height. When the measured surface is locat⁃
ed downstream of the triple axial chord length of rotor root at the turbine exit，the errors between corrected isentro⁃
pic efficiency and numerical results are below 0.3% in different conditions. The model mentioned above is used to
further study the effects of circumferential and radial probe number on the turbine efficiency. The results show
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that the least circumferential probes can be 5 and optimal number of radial probes can be 7 to 10 to meet the re⁃
quirement of the efficiency accuracy in the experiment. It can be concluded that the obtained post-processing
method of experiment data and the criteria of rake measurements can be used in the experimental design of tur⁃
bine performance and post-processing of experiment data in engineering application.

Key words：High pressure turbine；Performance experiment；Boundary layer model near the end wall；
Rake measurements；Isentropic efficiency

1 引 言

涡轮稳态性能测试中，通常通过在涡轮进/出口

截面沿周向布置总温、总压测试探针，利用测量截面

上多个测点获得的平均参数来计算涡轮的等熵效

率、压比参数。测量截面上测点的分布规律、测点数

量、未测量面积以及端壁未测量区参数的处理方法

都会对计算平均值产生影响［1］，并最终可能引起试验

测试效率与理想效率偏差很大。因此，研究测试布

局对涡轮效率的影响，有利于指导测试方案的设计、

改善涡轮试验数据精度。

按照以往经验，在涡轮出口下游的 1.0~2.0倍末

级叶片轴向弦长处布置测量截面，周向选用“水”字

型或“米”字型布局测量探针支杆［2］，在探针支杆上按

照等环面或等间距分布规律沿径向布置多个测点，

测点数根据叶片高度在探针支杆尺寸允许的情况下

尽量多的原则安排，在小发上径向测试探点为 3~5
个，在大发上径向测试探点为 7~9个［3］。Mark等［4］在

对一个新设计的变转速动力涡轮进行试验验证时，

在出口截面采用 6支 6点总温、总压探针。熊兵等［5］

在研究不同叶尖间隙涡轮转子出口流场时，第一个

测点距机匣 5mm，径向每间隔 2.59mm布置一个测点

共 20个测点，实现对转子出口流场的测量。 Sch⁃
neider等［1］通过 CFD方法研究了测试布局对涡轮计

算效率的影响，研究得到涡轮测试中仅需 3支总温、3
支总压梳即可，径向探点数至少大于 5。 Frederick
等［6］研究了探针的数量和布局对测量结果的影响，在

8梳 40点的测试布局下，总压测量结果误差小于 1%，

当探针数量低于此值时，误差增大。Schmitz等［7］在

某高负荷低压涡轮的设计实验中，距离进口 2倍导叶

轴向弦长和出口 1倍转子轴向弦长处布置总温总压

耙，径向进口 6个探针和出口 8个探针等环面分布，

沿周向布置两个测量耙，估算得到功的偏差较小，在

0.25%以内。Kawachi等［8］在某高负荷涡轮优化设计

的实验中，出口温度在转子下游的充分混合的流场

中测量，所得结果误差较小。Enghardt等［9］在三级低

压涡轮机的出口处下游的两个转子的三倍直径的轴

向位置处进行非定常的压力测量。于成海等［10］在低

速大尺寸轴流压气机实验中，在动叶下游 3个不同轴

向位置测量，每个轴向位置径向 0.1~1倍叶高范围内

间距 5mm均布 28个测点，测得各气动参数的径向分

布。从上述文献可以看出，针对不同的研究对象，实

验中测点的布置大不相同，没有统一的标准，而是在

考虑结构允许下尽可能多地布置测点，但是即使测

量截面布置有足够多的测点，所测结果仍然不够准

确，其原因主要在于：第一，探针支杆的堵塞要求使

得测点数仍然有限；第二，在靠近叶根叶尖部位，结

构的限制使布局测点受限；第三，在附面层内，温度、

压力梯度较大，端壁与近壁测点之间参数分布的预

估方法影响了测量准确性［11］。

为了减少端壁未测量区域的影响，工程上常通

过经验系数来确定壁面总参数，并假设近端壁区总

参数沿径向线性分布。这种工程上的端壁区参数修

正方法一定程度提高了性能试验数据的精度，但是

其精度改进程度取决于经验系数，并没有相关资料

给出此经验系数的选取准则。为了避免端区参数修

正时选取经验系数的盲目性，Schneider等［1］提出了基

于平板湍流边界层速度分布模型的端壁区总压分布

修正方法，并近似认为端壁区总温相等，这种修正方

法改进了涡轮效率的测试精度。但是实际涡轮中，

端壁区总压、总温沿径向都是非均匀分布的，且总温

测量的精度较总压测量精度对涡轮等熵效率的不确

定度影响更大［12］，因此，在端壁区参数修正的边界层

模型中，有必要进一步地修正总温参数，减少测试效

率的不确定度。

针对涡轮性能试验中存在的上述问题，本文首

先完善基于边界层模型的近端壁区参数修正方法，

然后以 PW E3单级高压涡轮 CFD计算结果进行后处

理，分析近端壁参数修正方法的适用范围，最后利用

本文完善的端壁边界层模型研究了测试布局对等熵

效率的影响。该研究将为工程上涡轮性能实验测试

布局以及数据后处理方法提供一定的理论依据。
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2 研究对象与数值验证

2.1 研究对象及数值方法

研究对象为 PW E3单级高压涡轮，设计点转速为

13.232kr/min，膨胀比为 4.0，流量为 30kg/s，效率为

0.911［13］，其几何见图 1所示，详细的几何参数见文

献［14］。

计算域进口距离导叶前缘 1.5倍导叶叶根轴向

弦长，计算域出口距离转子尾缘 6倍转子叶根轴向弦

长（记为：Ca），采用单通道模型进行数值计算以减少

对计算资源的需求。采用 Autogrid5自动生成 HOH
型结构网格，O型网格的网格节点分布为：静子和转

子绕固壁方向×固壁法向×展向网格为 244×38×65，
228×38×65，进/出口 H型网格分布为 41（周向）×25/
101（流向）×65（展向），涡轮静叶网格总数约为 75万，

动叶网格节点总数约为 85万。网格划分过程中，不

考虑转子叶尖间隙，固壁附近网格加密，第一层网格

离壁距离为 2μm，使得 y+≈1，满足下文数值计算选用

的 SST湍流模型需求。叶片几何及网格分布如图 1
所示。

数值计算采用商用软件 Fine/Numeca定常变比

热计算模块，选取 SST湍流模型。边界条件按照设计

点给定，进口给定总温 1633K，总压 1.324491MPa和
轴向进气，出口给定静压 270kPa，固壁采用绝热无滑

移条件，周向边界定义为周期性边界，转静交界面采

用 1D无反射的掺混平面。

2.2 数值方法验证

为消除网格量引起的误差，对 PW-E3单级高压

涡轮进行了网格量无关性验证，静子和转子网格沿

绕固壁方向×固壁法向×展向网格均匀加密，进出口

计算域沿周向 ×流向 ×展向均匀加密。图 2给出了

PW-E3单级高压涡轮不同网格量下的涡轮膨胀比和

等熵效率的径向分布，可以看出，当网格量达到 159.8
万之后，涡轮膨胀比和等熵效率径向分布基本重合，

因此可认为本文数值计算分析选用的 159.8万的网

格量满足网格无关性要求。

3 结果与讨论

3.1 近端壁区参数修正方法

在涡轮性能试验中，一般进口采用均匀流场，流

体经过涡轮后由于激波、尾迹、角区涡等高损失区的

存在，涡轮出口截面参数表现出高度非均匀。为了

减少非均匀特征对平均结果的影响，试验中常取转

子下游流动充分混合的截面进行参数测量［3］，一般而

言，在距离转子出口 3Ca之后的测量截面上流场近似

充分混合，故本文首先选取距转子尾缘 3Ca的位置为

出口测量截面进行近端壁区参数修正方法以及测试

参数布局研究。

图 3给出了 PW-E3出口测量截面上绝对总温和

绝对总压云图，可以看出，总温、总压沿周向、径向非

均匀分布。理论上而言，当图 3中测点越密时，获得

Fig. 1 Geometry and grid of turbine blade

Fig. 2 Distributions of the expansion ratio and isentropic efficiency of the turbine
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的平均总压、总温精度越高，计算的涡轮等熵效率也

将越准确。而在真实试验中，由于探针几何堵塞限

制，出口测量截面上的测点数有限且较少，必然会影

响涡轮的试验效率精度。因此本文主要针对涡轮出

口截面，研究近端壁未测量区域的参数修正、测点分

布和密度对涡轮等熵效率精度的影响。

3.1.1 端壁未测量面积对效率的影响

在实际涡轮性能试验时，考虑测试成本以及探

针堵塞影响，一般不会测量端壁边界层内的总参数，

另一方面，如果近壁区的测点距离壁面太近，端壁效

应使近壁区测试结果误差很大，因此，试验过程中要

求近壁测点距离上下端壁有最小距离，本节针对这

一实际情况，以整个出口流场的流量平均参数计算

获得的涡轮效率作为基准，研究上下端壁流场信息

缺失对涡轮效率的影响。

假设探针最小离端壁距离为 d，整个出口截面高

度 H，d/H=5%表示只获取 5%~95%高度范围内流场

数据，图 4中 At，Ac，Ah分别表示叶尖未测量区域、叶中

测量区域、叶根未测量区域面积。计算得到不同测

量范围下流量平均等熵效率与基准值的偏差 Δη见

表 1及图 5所示，可以看出，随着端区未测距离的增

加，未测量面积增加，不考虑未测量面积计算得到的

效率与基准效率的偏差先急剧增加后缓慢增加，由

图 3可以看出，总温总压参数在端壁区变化剧烈，在

叶中区域趋于平缓，这是导致图 5中效率偏差随端区

未测距离变化的主要原因。从表 1中还可以看出，在

径向未测距离为 5%时，效率偏差已高达 1.3%，如此

大的效率偏差必然影响涡轮性能的评定。

3.1.2 工程上的端壁修正方法

为了减少端区未测量区域对涡轮效率的影响，

一般利用近壁测点参数来修正端壁处的总温、总压，

将修正后的端壁区参数作为测量参数计入到涡轮总

温、总压的平均计算过程中。工程上常用的修正方

法是将近壁测点参数乘以一个经验系数来获得壁面

参数，并假设近壁区参数线性变化，表达式如下

Tw = αT inner , pw = βp inner （1）
式中 T inner和 p inner为近壁测点总温、总压，Tw 和 pw

为壁面总温、总压，工程上涡轮试验中通常采用的修

正系数为 α = 1.02，β = 0.98。

Table 1 Isentropic efficiency in different distance from the

endwall

（d/H）/%
Unresolved area/%

Δη/%

0
0
0

2
3.07
0.51

5
8.77
1.30

10
17.17
1.77

15
24.03
1.90

20
32.02
1.89

Fig. 3 Distribution of absolute total temperature/pressure at the exit of rotor

Fig. 4 Individual areas of the exit section

Fig. 5 Changes in turbine efficiency due to the unresolved

hub and tip areas
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但实际情况下近壁区边界层内总温、总压的径

向分布并不是线性的，分布特征与涡轮工况、设计特

点相关，这意味着式（1）中的经验系数并不能简单地

用一个统一值来预估，下文的图 6也证实了此观点。

针对此问题，本文基于文献［15］提出的平板湍流边

界层速度分布规律，以及文献［1］中提出的近壁总压

计算模型，进一步发展了近壁边界层内总温计算模

型，用于效率计算时修正涡轮端区未测量区域的

影响。

3.1.3 基于边界层模型的近端壁区参数修正方法

3.1.3.1 模型介绍

张晨凯等［16］在研究四级低速轴流压气机端壁区

流动的实验中，采用十点梳状附面层探针测得附面

层厚度，发现端壁区速度分布与平板附面层指数定

律计算公式估算结果较吻合。由于叶轮机械出口端

壁附面层具有相似性，故本文中假设涡轮出口端壁

附面层内相对速度分布与平板完全发展的湍流边界

层速度分布相似，表达式如下

u r = U∞ ⋅ ( yδ )
1
7

（2）
式中 U∞为近壁第一个测点绝对速度，δ为第一个

测点距端壁距离。

假设近壁区附面层内静压相等，转子出口相对

总温近似不变，可得近壁区静温分布满足

T s = T tr - ( )κ - 1 u r 2
2κR g （3）

式中 T s为静温，T tr为相对总温，u r为相对速度，Rg
为气体常数，κ为绝热指数。

由滞止参数与静参数关系式得到近壁区总温、

总压计算式为

T t = T s (1 + ( )κ - 1
2 Ma2 ) （4）

p t = p s (1 + κ - 12 Ma2 )
κ

κ - 1
（5）

式中 T t为绝对总温，p t为绝对总压，p s为静压，绝

热指数 κ = 1.4，Ma为绝对马赫数。

由式（2）可以看出，近壁区总参数的修正结果与

近壁区第一个测点位置相关，当第一个测点位于边

界层外时，速度分布假设不适用，当第一个测点在边

界层内时，速度分布假设适用。

3.1.3.2 设计工况下修正方法的适用范围

（1）径向未测量范围

针对 PW E3高压涡轮设计工况，利用上文提出的

近壁区参数分布预估方法（下文中简称为端壁边界

层模型），以距离叶根 0~（5%，8%，10%，15%）叶片高

度的测点来预估近壁区内速度分布以及相应的总

温、总压、效率分布，并与 CFD计算结果对比见图 6所
示，可以看出，近壁区第一个测点位于 10%叶高之外

的总压、总温及效率的修正误差较大，在 0~5%H范围

内，修正的性能参数和 CFD计算结果符合较好，因

此，将轮毂近壁测点最远位于 5%H（此处离壁距离为

3.14mm）处，此时边界层修正模型能够大幅降低轮毂

端区未测量区域对总性能参数评定的影响。

同样的，对叶尖附近距离轮毂（95%，92%，90%，

85%）~100%叶高范围内参数进行修正，并与 CFD计

算结果对比如图 7所示，近壁第一个测点位于 90%H
及 85%H时修正的近壁区参数径向分布与 CFD计算

结果误差较大，在 95%H~100%H范围内，修正的性能

参数和 CFD计算结果基本吻合，因此，将机匣近壁测

点选在 95%叶高处，此时边界层修正模型能够较好

地预测机匣端壁未测量区域的总参数径向分布。

从图 6，图 7中可以看出，端壁区参数修正的结果

和速度分布直接相关，修正的速度分布形态和实际

速度分布形态相近时，修正总温、总压的偏差减小，

效率偏差也随之减小。轮毂近壁测点位于 5%叶高、

机匣近壁测点位于 95%叶高处时，假设的近壁速度

分布几乎与 CFD计算结果一致，使涡轮的修正效率

精度提高。

（2）轴向测试位置

设计工况下，在 5%~95%叶高范围内布置探针测

点，比较不同轴向位置处测量截面上速度、总温、总

压径向分布见图 8所示，可以看到，不同轴向位置处

总参数径向分布区别较大，尤其体现在叶根和叶尖

区域，随着流动向下游发展，主流与端区边界层之间

的能量交换使得端区边界层逐渐增厚，在轴向位置

3Ca之前，边界层几何形状并不满足平板湍流边界层

速度型，模型预测的总温、总压与 CFD计算结果偏差

较大；在轴向位置 3Ca之后，涡轮出口端壁边界层基

本完全掺混，速度特征满足平板湍流边界层速度型，

模型修正的总温、总压参数与 CFD符合最好。

利用上文的端壁边界层模型，计算轴向测试截

面位于 1Ca~6Ca之间时涡轮等熵效率，并与基准效率

对比见图 9所示，可以看出，涡轮端壁边界层模型修

正的效率与基准效率的偏差为 0.10%~0.79%，并且随

测量截面后移，修正效率与基准效率的偏差先减小，

当测量截面位置在 3Ca下游时，效率偏差达到最小值

0.1并基本不再变化。因此，将测量截面置于 3Ca下
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Fig. 7 Corrected radial distributions in the region of tip

Fig. 6 Corrected radial distributions in the region of hub
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游，此时涡轮出口流动基本完全发展，端壁边界层模

型修正的涡轮效率精度最高。

3.1.3.3 工况对修正效率的影响

将测试截面置于涡轮出口 3Ca处，在 5%~95%叶

高范围内布置探针测点，计算相同转速不同膨胀比

（Expansion ratio）下端壁边界层模型修正后的涡轮等

熵效率，并与基准效率对比见图 10所示，可以看出，

在涡轮整个工作范围内，涡轮的修正效率与基准效

率的偏差基本不变，在 0.2%以内。图 11给出了不同

工况下测量截面的总压、总温径向分布，可以看出，

随涡轮膨胀比（ER）减小，总温、总压径向不均匀程度

减小，端壁边界层总参数分布形态更加饱满，接近于

图 8中 6Ca测量截面处完全发展湍流边界层内参数分

布形态，使得所有计算工况下涡轮修正效率的误差

很小。因此，本文发展的涡轮近端壁区参数修正方

法适用于宽广的工作范围。

3.2 测试布局对涡轮等熵效率的影响

对于单级或多级涡轮，由于测量截面位于转子

出口，转子相对测试探针支杆运动，理论上来说，一

支测试探针就可以获得不同叶高截面上整个周向范

围的参数，即捕捉到涡轮出口截面的周向非均匀特

征，在试验测试方案制定过程中，主要关注径向测点

数及分布规律对涡轮测试效率的影响。但是，如果

测试对象为涡轮静子或者单级/多级涡轮出口包含一

个静子的试验件，一支探针并不能捕捉到涡轮出口

截面的周向非均匀特征，此时有必要考虑探针支杆

的周向布局。因此，考虑到测试布局的通用性，下文

对周向测点布局、径向测点布局都进行了讨论，其中

Fig. 8 Distributions of relative velocity and total

parameters in different axial position

Fig. 9 Changes in corrected results due to the axial position

Fig. 10 Changes in corrected results due to different

conditions
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涡轮出口测试截面置于转子下游 3Ca处，在径向 5%~
95%叶高、周向 0%~100%栅距范围内布置测点，同时

将测试截面的 CFD全流场流量平均参数计算的效率

作为基准效率进行测试布局分析。

3.2.1 周向测试布局

涡轮性能试验中，测试探针通常按周向非均匀

布置，如果将所有探针相对叶片通道的位置特征集

中在一个通道中，则表现为所有探针周向均匀分布

于一个叶片通道中，由于涡轮出口各叶片通道流场

近似相同，故这种非均匀周向探针布局方案能够利

用最少的探针来获得满足精度要求的涡轮性能。因

此，本节测点周向测试布局研究中，认为探针在单叶

片通道中均匀分布，仅关注测点数对涡轮测试效率

的影响。

将径向测点按照等环面积布置 30个点，周向测

试点数 Ncirc分别选取为（3，5，7，9，10，20，30），计算得

到近壁区参数利用线性模型（Linear model）和端壁边

界层模型（Boundary layer model）修正后的涡轮效率

与基准效率偏差随周向测点数 Ncirc的变化见图 12所
示，可以看出，周向测点数的变化对效率的影响较

小，当 Ncirc>5时，效率基本保持不变。但是两种修正

方法的误差显著不同，周向测点数>5时，线性模型修

正效率始终比基准效率偏高 0.78%，而端壁边界层模

型修正效率与基准效率的偏差 <0.27%，可以忽略

不计。

3.2.2 径向测试布局

令周向测试点数为 10，在叶根 5%，95%叶高处

各布置一个测点，并将其余径向测点按照等环面积

分布，改变径向测试点数 Nrad分别为（3，5，7，9，10，
15，20，25），计算得到线性模型和端壁边界层模型修

正的涡轮效率与基准效率偏差随径向点数 Nrad的变

化见图 13所示，可以看出，在径向点数足够多的情况

下，线性模型修正后的效率依然较基准效率偏高

0.7%，说明线性模型修正无法从根本上消除端区未

测量区域误差，且误差不可忽略。而观察边界层模

型修正效率可以看出，径向点数 Nrad=25时，修正效率

偏差仅为 0.05%，可认为端区边界层修正模型能有效

消除端区未测量区域引起的误差。对比 3.1.2和 3.1.3
节中端壁区线性修正模型和边界层模型的修正方法

可知，端壁边界层模型获得的近壁区参数分布更加

符合实际流动，这也是此模型计算得到的效率与基

准效率偏差很小的主要原因，同时由于端壁边界层

模型是直接计算得到的边界层参数径向分布，因此，

能够避免线性模型中经验系数选取的盲目性。

从图 13中端壁边界层模型修正结果还可以看

出，随径向测点数增加，修正后的涡轮效率逐渐趋近

于基准值，当测试点数为 3时，修正后的涡轮效率偏

差高达 3.45%，这是因为叶中附近的测点过少，未能

准确捕捉到叶中附近的非均匀流动见图 5所示，使得

涡轮修正效率偏离基准值过大。当径向测点数为 10
时，修正效率偏差为 0.28%，基本可以忽略不计，因

Fig. 11 Distributions of total temperature and total pressure in different condition

Fig. 12 Changes in efficiency due to circumferential probes
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此，对于大尺寸高压涡轮而言，径向最佳测点数可取

7~10。

4 结 论

本文完善了涡轮出口近端壁区参数修正方法，

并基于 PW-E3涡轮数值计算结果，开展了测点周向、

径向布局的分析研究，得到的结论如下：

（1）基于涡轮出口端壁边界层与平板湍流边界

层速度分布相似的假设，提出了涡轮出口近端壁区

总温、总压的修正方法，修正后的涡轮测试效率与全

流场 CFD计算效率之间的偏差<0.3%，能用于工程中

涡轮性能试验数据后处理，并提高测试效率精度。

（2）测量截面位于涡轮出口 3倍转子叶片轴向弦

长下游，轮毂近壁测点位于 5%~10%叶高、机匣近壁

测点位于 90%~95%叶高时，端壁边界层模型修正的

涡轮效率精度最高，此结论适用所有设计及非设计

工况。

（3）周向和径向测点数对涡轮效率精度有重要

影响，周向测点数越多，效率误差越小，当测点数达

到 5时，误差可忽略不计；径向测点数越多，效率误差

越小，最佳径向测点数为 7~10。
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Fig. 13 Changes in efficiency due to radial probes
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