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【摘要】　本文用实验的方法模拟研究了涡轮叶片尾缘出流对带叉排扰流柱阵列的内冷通道的对

流换热特性的影响。实验模型通道为矩形通道,扰流柱的排列参数 S n/ d 为 6. 5, S p/ Sn为 1. 2,其中

d 为扰流柱的直径, S n为扰流柱横向间距, S p 为 2倍的纵向间距。矩形模型通道的长边与转轴的夹

角为 20°。研究了出流孔总面积A 0与通道最大截面积 A 的比值, 雷诺数R e, 转动数 Ro等参数对传

热特性的影响。并比较了尾缘出流与叶尖出流的换热特性。

　主题词: 　叶片　尾流　传热

　分类号: 　V231. 1

1　引　言

　　为了减低涡轮叶片尾缘的温度提高叶片的使用寿命,在叶片的尾缘沿叶高方向开设冷却

空气出流孔是一种行之有效的冷却技术。这种技术已被多种发动机的涡轮叶片采用,如罗—罗

公司的 RB211发动机的高压一级涡轮叶片就采用了这种技术。事实上,这种冷却技术常与带

扰流柱阵列的内冷通道结合一起使用。本文通过三个带扰流柱阵列的矩形通道实验模型模拟

研究了涡轮叶片尾缘出流对带叉排扰流柱阵列的内冷通道传热特性的影响。研究了出流孔的

总面积 A 0与通道最大截面积 A 的比值,雷诺数 R e和转动数 Ro 等因素对传热的影响。

2　实验模型及数据处理

　　本实验所用的实验装置在参考文献[ 1]中已作了详细的描述, 本文将不再重复。所用各模

型的扰流柱排列参数及通道的主要几何结构参数均与参考文献[ 2]中模型 1相同(见图 1和表

1) ,所不同的是在这里通道顶部是封闭的, 出流孔设置在矩形通道的一个窄边上。所有出流孔

的直径均为 6 mm。为了研究出流孔总面积 A 0与通道无扰流柱处最大截面积 A 之比对通道传

热的影响,本实验共采用了三种实验模型,分别编号为模型 10, 11和12。模型 12有 15个出流

孔,均布在距模型底部107 mm 至 261 mm 之间。保留 107 mm 处的第一个孔,每隔一个孔去掉

一个孔,就是模型 11的孔的布置。在模型 11的基础上,再每隔一个孔去掉一个孔, 就是模型

10的孔的布置。为了模拟叶片出流方向与旋转轴之间的关系,模型通道的安装角 �(由通道顶
部向转轴观察, �为通道的长边与转轴的夹角)取为 20°。表 1中的模型 9为具有相同扰流柱参



数的叶尖出流模型,其 A 0/ A 的值与模型 12相近,用于比较叶尖和尾缘两种不同的出流方式

图 1　( a)扰流柱的排列,出流孔的设置;

( b)模型通道的安装角 �及模型前、

后表面的定义(顶视图)

对传热的影响。

表 1　实验模型的几何参数

模型号 出流孔数 A 0/ A Sn/ d Sp / S n �/ (°)

9

10

11

12

叶尖出流

4

8

15

1. 0

0. 27

0. 54

1. 02

6. 5 1. 2 20

换热系数根据公式 h= q / ( T w- T B )确定, 其中热流量

q,壁面温度 T w 的测量采用与文献[ 1]相同的方法。对于尾

缘出流的叶片,沿着叶高通道内的流量是变化的。为了根据

能量平衡法计算气流温度 T B ,必须知道流过通道各截面的

确切的冷气流量。为此在进行传热实验之前首先在静止状

态下对各出流孔的流量系数 C f 进行了实验测定,见参考文

献[ 3]。并在此基础上确定了静态时各出流孔的流量分配。

在进行旋转传热实验时,应考虑由于离心力而引起的通道

内的压力分布的变化, 及由此造成的流量分配的改变。但由

于实验条件限制,本实验没有对旋转状态下的压力分布进

行实测,而直接采用静态时的各孔的流量分配。由此而引起的误差可由以下方法估算:

图 2　模型 12静态时 Nu s沿通道

轴向随 Re 的变化

由流量系数的定义式 C f ≡m/ [ A m ( 2�
△p )

0. 5
] (其中: A m为孔的面积, m 为通过的流

量)可知, 流量的相对误差可由下式  m/m=

[ (  Cf / C f ) 2 + (  �/ 2�) 2+ (  △p / 2△p ) 2 ] 1/ 2估

算。在 R e (≡�DV /!) = 8000～25000 的范围

内, Cf 的对应取值范围 [ 3]为 0. 37～0. 49。在给

定的雷诺数下, 沿通道高度方向的各出流孔的

流量系数的最大差别约为 0. 03。由于旋转引起

的离心力造成的通道 Z 处的压力变化可由式

△p r= 0. 5�∀ 2
Z

2来估算。在本实验中通道的最

大旋转角速度为 105 rad/ s, Zmax = 0. 37 m, 取

27℃时的流体的密度进行估算得△p rmax为 900

Pa。在 Re= 12000时 Cf 取值为 0. 405～0. 435,根据上式估算,此时由于流量系数和压力分布

的误差而引起的出流孔流量的误差保守地估算不大于 7%。

3　实验结果分析

3. 1　静态时局部努塞尔数 N u s沿通道轴向的分布

　　图 2给出了静态时模型 12的局部努塞尔数 N us 沿通道轴向随雷诺数的变化曲线。图中平
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行于纵坐标轴的虚线表示出流孔中心位置,为了清晰起见,图中每隔一个孔绘出一条虚线。在

图中通道前后表面的实验点用相同的符号表示,但前表面各点的连线为实线,后表面的连线为

虚线。从图中看出,雷诺数越大,通道各点的换热越好,这一点与叶尖出流通道是相同的[ 2]。对

于给定的雷诺数, 随着 Z/ D 的增大, N us 先不断减小, 在某处达到最小值, 然后开始不断增加,

且在最后一个点处增加尤为显著。这是由于随着Z/ D 的增加,流量不断经各出流孔流出,使通

道内参与对流换热的冷气流量不断减少,从而使这一段通道上的换热不断减小;当接近通道顶

部时,气流的轴向速度降低,压力增大,使得通道最顶部一个孔的流量加大从而引起换热量的

加大,与此同时,由于上游通道内扰流柱及出流孔对流场的共同扰动影响,使得在接近顶部时

流动的紊流度很大,这也有利于对流换热能力的提高。

事实上,模型 10和 11与模型12有类似的换热特点。但随着通道上出流孔增多,出流面积

增加, N u数开始上升的位置向通道顶部移动。对模型 10,这一位置为 Z/ D= 21;对模型 11,为

Z/ D= 22. 5;对模型 12, 则变为 Z/ D= 24. 5。

3. 2　尾缘出流通道旋转时 N u/ N us随 Z/ D 的变化

　　图 3( a)～( c)是 R e= 12000时 3种尾缘出流模型通道各点 N u/ N u s在不同转动数 Ro(≡

∀D / V )下沿通道轴向的变化曲线。由模型 10的实验曲线图 3( a)可以看出,当 Ro≤0. 04时,在

图 3　模型 10, 11和 12 N u/ N us 在不同 Ro 数下沿通道轴向的变化( a.～c. Re= 12000 ; d. R e= 25000)

Z/ D< 17. 5的范围内,换热比静态时稍有降低。除此以外的其它旋转状态下, 3个模型的前、后
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表面的换热系数都比静态时有所提高,且转动数 Ro 越大, 换热能力提高得越多; 与叶尖出流

通道类似[ 2] , 在各个转动数下,后表面换热的增加量都略大于前表面换热的增加量。沿着通道

轴向, 3个模型的 N u/ Nu s值也呈不断增大的趋势,而且越接近通道顶部,换热增加的程度也

越大。在通道的最后一个温度测试点处,换热的增加尤为突出,如模型 11和 12,当 Ro= 0. 08

时(见图 3( b)和图 3( c) )这种增加量甚至达到了约 60%。这是由于通道顶部的流体承受的离

心力最大, 使得由最后一个孔流出的流量增多和上游扰流柱及出流孔对流场扰动的共同作用

的结果。

但是,由于离心力的作用,在相同的雷诺数下靠近模型顶部的孔的流量增大,而接近叶根

的孔的流量则相对减少。由于实验中直接采用静态时各尾缘出流孔的流量分配,没有考虑旋转

引起的流量分配的改变。这势必造成接近叶根处气流的温度估算偏低, 换热系数偏小(如模型

10中 N u/ Nu s< 1. 0的几点) ,而接近叶顶处的气流温度估算偏高,换热系数偏大。图3( d)给出

了模型 12在R e= 25000时N u/ N us沿通道轴向的分布。可以看到,在相同的 Ro时 Re= 25000

的 N u/ N us的值比 R e= 12000时略高。

图 4　模型 12 Nu/ N us随 R o数的变化( a.R e= 12000 ; b. R e= 25000)

为了更清楚地分析 N u/ N u s随转动数 Ro 的变化规律, 图 4( a)和图 4( b)分别给出了雷诺

数 Re= 12000和25000时模型12的旋转换热 N u/ Nu s随转动数Ro 的变化曲线。可以看到,尾

缘出流模型通道前、后表面的N u/ N us 都随着转动数 Ro 的增加而单调增加。并且通道轴向位

置 Z/ D 越大,旋转引起的换热系数的增加越多。其变化规律近似与 Z 的平方成正比。这与离

心力引起的通道内压力增加与Z 的平方成正比是一致的。比较图 4( a)和( b)表明,在相同转动

数 Ro和相同 Z/ D 时,雷诺数提高到25000后的换热能力要高于R e= 12000时的实验结果。模

型 10和 11也有类似的现象, 比较这3种模型在R e= 12000的结果表明:尾缘出流孔越多出流

量越大,在相同的转动数 Ro下,换热的增加量越多。

3. 3尾缘出流模型换热与叶尖出流模型换热的比较

　　图 5给出了叶尖出流模型9和尾缘出流模型 12在静止时和旋转时换热特性的比较。图中

的实线表示模型 12的结果,虚线表示模型 9的结果。

在静态时两者的差别是非常明显的,沿着通道轴向,叶尖出流模型 9的换热单调增加, 而

尾缘出流模型 12的N u s数则先降低然后在通道顶部附近迅速增加。但是,尾缘出流通道的换
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热总体上比叶尖出流通道好,在相同雷诺数 R e和通道轴向位置 Z/ D 处尾缘出流通道各点的

换热几乎都是叶尖出流时的两倍左右。这主要是由于气流从通道底部向顶部流动的过程中,每

经过一个出流孔都有一部分流量排出, 并带走一部分热量, 从而增加了换热; 而对于叶尖出流

通道,所有的热量都由从通道顶部排出的气流带走, 这相对来说不利于通道内的换热。

图 5　叶尖出流模型 9和尾缘出流模型 12静态和旋转时换热 N u/ N us沿通道轴向分布的比较

( a.静态, R o= 0, R e= 8000～25000 ; b.旋转, Ro= 0～0. 08, Re= 12000)

旋转时,两种通道的换热都比静态时有所提高。对Z/ D < 20的各个点,叶尖出流通道的换

热比尾缘出流通道增加得多, 而对于 Z/ D> 20的各个点,则是尾缘出流通道的换热增加量大

于叶尖出流通道。对尾缘出流通道,沿通道轴向N u/ N us 是一直增加的, 都比静态时大;而叶尖

出流通道在 Ro= 0. 02时, 当 Z/ D 较小时, N u/ Nu s的值大于 1,但 Z/ D 增大到 21 以后,换热

却低于静态时的值。尾缘出流通道旋转时比静态时换热的最大增量达到 60%左右,尽管如前

所述,实际增加量可能要小于此值,但仍远远高于叶尖出流通道相应状态下的增加量。

4　结　论

　　( 1)静态时, R e越大,尾缘出流模型各点的换热越好; 在大部分区域内,随着 Z/ D 的增加,

N us 是下降的,但到接近通道顶部时N u s骤然增加。( 2) 旋转时,换热系数一般比静态时大;转

动数 Ro 越大, 相对静态换热的增加量 N u/ N us 越高; N u/ N us 随 Z/ D 是增加的, 并且越接近

通道顶部增加的越多。( 3) 尾缘出流孔越多, 出流量越大,在相同的 Ro 下N u/ N u s越高。( 4)

静态时,尾缘出流模型各截面的 N us 约为对应条件下叶尖出流模型的 2倍。( 5) 旋转时,在 Z/

D< 20的区域内,叶尖出流模型的 N u/ N u s高于尾缘出流模型,但在 Z/ D> 20时则反之。
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EFFECT OF TRAILING EDGE EJECTION

OF TURBINE BLADES ON HEAT TRANSFER

OF COOLING PASSAGE WITH STAGGERED PIN FINS
Ji Honghu and Wang Baoguan

( 2nd Dept. Nanj ing University of Aeronautics and Astronautics, Nanj ing　210016)

Wang Daijun and Deng Huayu
(Department of Power Engineering, Xindu　610500)

ABSTRACT　　　　A n experimental research w as conducted to simulate the ef fect o f

t railing edge ejection of turbine blades on heat t ransfer of the inner cooling passage w ith

staggered pin f in array . The test model w as a ro tat ing rectangular duct w ith stag gered pin f in

array. T he parameter of Sn / d equals 6. 5 and S p / Sn takes a value of 1. 2, w here d is the diame-

ter of the pin f in, Sn and Sp are the tr ansver se space and tw ice the axial space betw een pin fins

respect iv ely . T he angle betw een the long side of the rectangular duct and the ro tat ion axis is

20 degree. The ef fects of the ratio betw een the total area o f the t railing edge eject ion holes A 0

and the max imum cr oss section area of the duct A , Reynolds number Re , rotat ion number Ro

and o ther r elevant par ameters on heat t ransfer w ere invest igated. The heat t ransfer charac-

teristics of the rotat ion rectangular duct w ith t railing edge eject ion w ere compared to those

w ith top end ejection.

Key Words　Heat tr ansfer　Blades　Wakes

THERMAL ANALYSIS MODELS

AND TEMPERATURE FIELD CALCULATION

OF BEARING OIL CAVITY IN AN AEROENGINE
Li Jian

( 1st Division, Gas Turbine Institute, Xindu, Sichuan　610500)

Liu Zhiquan
(Beij ing Institute of Spacecraf t Sy stem Engineering, Beij ing　100086)

Yuan Peiyi
( 7th Dep t. Northwestern Polytechnical University , Xi'an　710072)

ABSTRACT　　　　Endurance and reliability of an aeroeng ine and its bearings are

clo sely related to the thermal state of thebearing oil cavity . The major heat sour ces w hich af-

fect the thermal behav io r of the bearing oil cav ity in an aeroeng ine are analy sed. The models

fo r calculat ing bearing heat g ener ation, g raphite seal heat g eneration, heat leaking f rom the

gr aphite seal , convection coef ficients and temperature f ields of the bear ing oil cavity are es-

tablished. The thermal balance coupled equat ions o f the bearing oil cavity are derived fr om

these models by thermal net method and are so lved by quasi- New tonian method. The steady

state temperatur e fields of the bear ing oil cav ity are obtained from the solut ions of 10 dif fer-

ent operat ion condit ions and are consistent w ith the experimental r esults in gener al .

Key Words　Aircraf t eng ines　Bearings　T emperature f ield　Thermal analysis
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