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【摘要】　利用大尺寸低速开式叶栅风洞对涡轮叶片表面的对流换热进行了实验测量,叶片高度方

向布置了 3个测量位置,距端壁距离分别为 5 mm , 30 mm 及 150 mm。重点对比研究了高来流湍流

度、端壁效应及来流雷诺数对涡叶片中部及根部区的过渡起始点、过渡区长度及换热的影响。实验

参数范围是:来流湍流度 T u= 0175～ 1315◊ ,来流雷诺数R e= 60000～ 240000。
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1　前　言

　　在现代高性能航空发动机中,由于燃气的温度越来越高,高湍流度已成为发动机内流动的

一个主要特点,特别是在燃烧室出口燃气的湍流度往往可高达 10%以上,对涡轮叶片上的流

动及换热有重要影响。因此, 90年代以来,这个问题已成为国际上发动机高温部件研究领域的

热门课题之一。如M ehendale [1 ]等实验研究了高湍流度对前缘区无气膜情况下传热的影响,

Zhang [2 ]等实验研究了高湍流度对涡轮叶片上无气膜情况下传热的影响。结果表明,当主流湍

流度从 0. 7%提高到 17%时,涡轮叶片上前驻点,吸力面及压力面上的对流换热可分别提高

30% , 250%及 100%。在吸力面上,高湍流度可以使流动转捩大大提前,从而改变该面上对流

换热的分布情况。Zhang [3 ]等实验研究了高湍流度和非定常尾迹共同作用时对涡轮叶片上无

气膜情况下传热的影响,发现在强非定常尾迹条件下,高来流湍流度的影响趋于消失。从国际

上公开发表的文献来看,目前该领域的研究主要集中在叶片中部的二维区内。

本文主要是将研究区域扩展到叶片的根部,考查高湍流度对涡轮叶片高度方向上不同区

域流动及换热的影响,进一步深化对高湍流度条件下,涡轮叶片上流动及换热规律的认识,同

时为涡轮叶片设计积累相应的实验数据,也为发展相应的湍流模型及数值模拟打下一定的基

础。

2　实验装置

　　实验在低速开式叶栅风洞中进行,图 1为试验段简图。试验段迎风横截面为 30 cm×80

cm ,其内安装了由 5个导向叶片组成的叶栅,转角为 68°,中间的叶片经加工后用于测量换热



系数,其余叶片主要用来为中间的叶片形成周期性边界条件。叶片弦长C = 20. 5 cm ,间距 P =

16 cm ,半高L = 15 cm。叶栅前来流速度的可调

图 1　低速叶栅风洞试验段简图

节范围是 3～ 23 m ös。

为模拟不同的来流湍流度,制成了 2 个湍

流发生网格。一号网格由 115 cm×115 cm 的木

条制成,网格大小为 411 cm×411 cm ; 二号网

格由 016 cm×016 cm 的铝条制成,网格大小为

210 cm×210 cm。叶栅前 2315 cm , 4715 cm 及

7815 cm 处可以安装湍流发生网格,测量表明,

不安装湍流发生网格时,叶栅进口处湍流度为

0175% ,安装湍流发生网格时,可使叶栅进口处

湍流度提高至 1315%。表 1给出了本实验中将

不同湍流发生网格放在叶栅前不同位置时,在叶栅前缘所产生的湍流度的具体数值。

表 1　实验中不同网格置于不同位置时,在叶栅前缘所产生湍流度

网　　格 距叶栅前缘 湍流度 网　　格 距叶栅前缘 湍流度

一号网格

一号网格

2315 cm 处

4715 cm 处

1315%

1010%

二号网格

二号网格

2315 cm 处

7815 cm 处

810%

410%

叶栅中间的叶片经加工后用于测量换热系数,该叶片用硬质松木制成中空的,以便于热电

偶引线。表面粘贴厚度为 0105 mm 的薄合金钢加热带,通直流电对其进行加热,在表面形成等

热流密度的发热量,这样在测量出电加热功率及来流温度 t∞和叶片表面加热带的温度 ti, j后,

就可计算叶片表面的局部对流换热系数 h 及努赛尔特数N u:

h = (q i, j - q′) ö( t i, j - t∞)　　,　　N u = hC öΚ
上式中 q i, j是根据电加热功率确定的热流密度, q

′为换热表面的热辐射、加热片内部沿着加热

片的二维导热及从加热钢带通过木制叶片向内部的导热这三部分损失之和。根据实验对比及

相应的传热计算可得到上述三种损失的变化范围为: 辐射热损失: 1～ 2◊ ,沿加热片的二维导

热修正 0～ 1◊ ,通过木制叶片向内部的导热损失, 015～ 2◊ 。

为了研究叶片上两维区的换热及端壁效应对换热的影响,在叶片的高度方向上布置了三

排热电偶,它们距端壁的距离分别是 y = 5 mm , 30 mm 及 150 mm。与叶片半高L 的比分别是

y öL = 01033, 012及 110,其中 y öL = 1处是叶片的中部,处于流动的两维区。

3　实验结果与分析

　　本实验的参数范围为来流湍流度 T u= 0. 75～ 13. 5◊ ,来流雷诺数 R e= 60000～ 240000,

来流雷诺数根据叶栅前来流速度及叶片弦长计算。

3. 1　端壁效应的影响

　　图 2 给出了 R e为 60000, T u 为 0175◊ 时,涡轮叶片上距端壁距离分别为 y öL = 01033,

012及 110处的N u 数的分布。比较叶片根部区域 (y öL = 01033)与中部区 (y öL = 110)的两条

曲线,可以明显地看出,在叶片吸力面 x öC 大于 0124的区域,叶片根部区的对流换热强度明
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显高于中部区,说明在该区域有较强的端壁效应影响。在吸力面层流区及压力面一侧,叶片根

部区域的换热强度与中部区相比虽有一定程度的增强,但幅度不大,说明在叶片吸力面层流区

及压力面上端壁效应不强。

图 2　T u= 0. 75◊ , R e= 60000时

在不同叶高位置处换热的比较

比较叶片上距端壁 y öL = 012处的区域与中部

区域 (y öL = 110)的换热,可以看出, 无论是在叶片

吸力面及压力面,该两个区域的对流换热强度均相

差不大, 表明在 y öL 大于 012 的区域, 端壁效应基

本消失了。该区域的流动具有两维性。

3. 2　来流湍流度对叶片中部

及根部区换热影响的比较

　 　图 3 ( a ) 给出了 R e 为 60000, T u 分别为

0175◊ , 410◊ , 810◊ , 1010◊ 及 1315◊ 时, 涡轮叶

片上中部区域 (y öL = 1)处的N u 数的分布,横坐标

是以驻点为起点的弧长 x 与叶片弦长C 的比。可以

看出:叶片吸力面上边界层的发展有明显的层流、过渡及湍流区存在。湍流度对叶片吸力面上

层流区及湍流区的的换热影响不大,但对过渡区的换热有较大影响。主要表现在两个方面:

(1)过渡起始点随 T u 的增大有前移的趋势,如当 T u= 0175◊ , 810◊ 及 1315◊ 时,过渡起始点

位置分别大约在 x öC = 0144, 0138及 0132处。该趋势与文献[ 2 ]中的结果相同,原因主要是湍

流度的增大削弱了层流区的稳定性,引起流态提前过渡; (2)过渡区结束点的位置随 T u 的增

大有前移的趋势, 如当 T u = 0175, 810◊ 及 1315◊ 时, 过渡区结束点的位置分别在 x öC =

0188, 0160及 0152处。这种趋势与文献[ 2 ]的结果也相同。上述两种影响的总效果造成吸力面

上的大部分区域的换热均有较大幅度的提高。如在 x öC = 013至 017的区域,湍流度从 0175%

提高到 1315%时,对流换热提高约 100%。

图 3　Re= 60000时,来流湍流度对叶片中部及根部区换热影响的比较

与吸力面相比,压力面上没有湍流区,过渡区也不明显,湍流度的提高虽对叶片压力面上
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的换热有一定的增强作用,但幅度较小。文献[ 2 ]也有同样的结果。这主要是因为压力面上的

流动具有较强的顺压力梯度,因而稳定性较好,不易发生过渡,使湍流度的影响较为有限。当湍

流度为 1315%时,与湍流度为 0175%的情况相比,对流换热提高约 50%左右。

图 3 (b)给出了R e为 60000, T u 分别为 0175◊ , 410◊ , 810◊ , 1010◊ 及 1315◊ 时,涡轮叶

片上根部区 (y öL = 01033)处的N u 数的分布。可以看出:在本实验的各个湍流度下,叶片吸力

面根部区的过渡起始点位置,过渡区的长度及换热强度均相差不大,这与图 3 (a)中所表明的

叶片中部区的换热有明显不同,说明叶片吸力面根部区的流动及换热有其自身的规律,与叶栅

前来流的品质关系不大。比较图 3 (a)及 (b)还可看出,随着来流湍流度的增大,叶片吸力面中

部区的换热强度与根部区的换热强度之间的差别趋于缩小,说明在高湍流度条件下,端壁效应

要弱一些。在叶片的压力面上,湍流度对换热强度有一定影响,但对换热的分布规律的影响并

不大。这与图 3 (a)中所表明的叶片中部区的情况基本相同。

3. 3　来流雷诺数对叶片中部及根部区换热影响的比较

　　图 4 (a)给出了 T u 为 1010◊ 时,来流雷诺数 R e= 60000, 105000, 150000, 195000, 240000

时,涡轮叶片上距端壁距离为 150 mm (y öL = 1)处的N u 数的分布。

在吸力面上,来流雷诺数的影响表现在以下几个方面: (1)随着雷诺数的增大,过渡起始点

逐渐前移,如R e= 60000时,过渡起始点约在 x öC = 0140处,而当 R e= 240000时,过渡起始点

已前移至 x öC = 0. 24附近; (2)过渡区的长度随雷诺数的增大而有一定幅度的增加,如R e=

60000时,过渡区约在 x öC = 0140～ 0150的区域,当R e= 240000时,过渡区约在 x öC = 0124～

0144的区域; (3)随着雷诺数的增大,整个吸力面上的换热强度均有所提高。提高的幅度在层

流区、过渡区及湍流区基本相同。

在压力面上,来流雷诺数的不同并没有使该侧的流动特点发生实质性变化,只是换热强度

随着雷诺数的增大有一定的提高,但幅度不如在吸力面大。

图 4　T u= 10. 0%时,来流雷诺数对叶片中部及根部区换热影响的比较

图 4 (b)给出了 T u 为 10. 0◊ 时,来流雷诺数 R e= 60000, 105000, 150000, 195000, 240000

时,涡轮叶片上距端壁距离为 5 mm (y öL = 01033)处的N u 数的分布。

在整个根部区,换热强度随雷诺数的增大而增强,且在吸力面湍流区增强的幅度最大,这
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些特点与叶片中部区非常相似,但也有不同之处,即吸力面上的过渡起始点及过渡区长度并未

受雷诺数变化的影响。表明吸力面根部区的流动换热特点,从定量上讲,受来流雷诺数影响较

大,但从定性上讲,流态的转变及发展过程却基本不受雷诺数变化的影响。压力面根部区的流

动换热特点与中部区基本相同。

4　结　论

　　 (1)在叶片吸力面根部的后半区域有较强的端壁效应影响,在吸力面层流区及压力面一

侧,叶片根部区域的端壁效应较弱。在高湍流度条件下,端壁效应要弱一些。

(2)湍流度对叶片吸力面二维区的层流区及湍流区的的换热影响不大,但对过渡区的换热

有较大影响,随着来流湍流度的增高,过渡起始点发生前移,过渡区的长度要缩短,导致吸力面

总换热量增加。湍流度对叶片吸力面根部区的过渡起始点位置,过渡区的长度及换热强度均

影响不大。湍流度的提高并未改变叶片压力面上 (根部区及两维区)的流动特点,对换热有一定

的增强作用,但幅度较小。

(3)雷诺数的增加,对叶片吸力面二维区的流动特点有一定影响,使过渡起始点前移,过渡

区的长度增加,但对叶片吸力面根部区的流动特点影响不大。叶片压力面根部区及两维区的流

动特点,受雷诺数的影响均不大。总体上讲,叶片表面的换热强度无论是吸力面或压力面,根部

区或两维区,均随雷诺数的增加而增强。
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EFFECTS OF F ILM COOL ING
ON INTERNAL HEAT TRANSFER COEFF IC IENTS

OF A SQUARE CHANNEL
W u Hong, D eng Hongwu, Tao Zh i

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　Effects of f ilm coo ling on the dist ribu t ion of in ternal heat t ran sfer
coeff icien ts of tu rbu len t f low th rough a square channel w ere invest iga ted experim en ta lly and

num erica lly. T he m ain facto rs w ere the in let R eyno lds num ber and the ho le distance ra t io un2
der tu rbu len t condit ion. T he invest iga t ion show ed that the in ternal heat t ran sfer coeff icien t

w as increased great ly w ith the increase of the in let R eyno lds num ber w hereas its varia t ion

w as no t mono tonou s w ith the change of the ho le distance ra t io. T he change of in ternal heat

t ran sfer characterist ics w as no t obviou s w ith ho le distance varia t ion.

Key W ords　T u rbu lence　B lades　H eat t ran sfer coeff icien t　Experim en t

RAD IAT ION HEAT- FL UX D ISTR IBUT ION CALCULAT ION
ON COM BUSTOR W ALL BY MONTE- CARLO M ETHOD

Zhang J ianq iang and Zhu Gujun
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he calcu la t ion of the radia t ion heat- f lux on com bu sto r w all and

in ou t let by M on te- Carlo m ethod takes in to accoun t the effects of rad ia t ion energy em it ted

from any single elem en t on all o ther elem en ts. T he calcu la t ion gives bet ter p redict ion of the

radia t ion p rocess in a gas tu rb ine com bu sto r. T he radia t ion heat- f lux den sit ies of com bu sto r
w all and ou t let can be calcu la ted byM on te- Carlo m ethod, p rovided the temperatu re, d iox ide
- carbon part ia l p ressu re and w ater vapo r part ia l p ressu re dist ribu t ion in a com bu sto r are

know n. T he changes of gas ab so rp t ivity and em issivity in the com bu sto r have been taken in to

accoun t. A comp lete compu ta t ion p rocedu re and rela ted erro r analysis have been described in

deta il. A num erica l examp le is g iven and the calcu la ted resu lts are reasonab le.

Key W ords　Com bu ston cham bers　R adia t ion　H eat f low　Calcu la t ion

INFL UENCES OF M A INSTREAM TURBUL ENCE
AND END - W ALL EFFECT ON CONVECT IVE

HEAT TRANSFER OF TURB INE BLAD E
Zhu Huiren , Xu D uchun , Guo Tao, L iu Songl in

(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i′an　710072)

ABSTRACT　　　　T he influences of m ain stream tu rbu lence, end - w all effect and

m ain stream R eyno lds num ber on the beginn ing locat ion of t ran sit ion, t ran sit ion length and

heat t ran sfer bo th in the m iddle reg ion and roo t reg ion of a tu rb ine b lade w ere comparat ively
studied. A five- b lade linear cascade in a large- scale low - speed open ing w ind tunnel w as

u sed in the experim en t. A th in- fo il thermocoup le techn ique w as app lied to determ in ing the

heat t ran sfer coeff icien ts on the b lade su rface. T h ree row of thermocoup le located 5 mm , 30

mm and 150 mm in the span - w ise direct ion of b lade from end - w all. T he m ain stream
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R eyno lds num ber changed from 60000 to 240000. T he m ain stream tu rbu lence varied from
0175% to 1315%. T he resu lts show ed that the m ain stream tu rbu lence enhanced heat t ran sfer
coeff icien ts on the suct ion su rface to a great ex ten t, and also increased the heat t ran sfer coef2
f icien ts on the p ressu re su rface. Bo th on set and end of t ran sit ion on the suct ion su rface

boundary layer move fo rw ard w ith increase of m ain stream tu rbu lence in ten sity. T he end-

w all effect reg ion em erged at the roo t reg ion of x öC > 0124 of suct ion su rface fo r the p resen t
tu rb ine b lade. T he end- w all effect ra ised on the heat t ran sfer coeff icien ts fo r a low m ain2
st ream tu rbu lence, bu t d im in ished fo r a h igh m ain stream tu rbu lence at the end- w all effect

reg ion. T he influence of m ain stream tu rbu lence on the heat t ran sfer coeff icien ts van ished at

the end- w all effect reg ion.

Key W ords　T u rbu lence　B lades　H eat convect ion　M easu rem en ts

PERFORM ANCE OPT IM IZAT ION
OF H IGH THRUST- W E IGHT RAT IO TURBOFAN ENGINE

Zhu Zh il i and W ang X iaobo
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he op t im izat ion of in sta lla t ion perfo rm ance w as comp leted by the

comp rehen sive op t im al m ethod fo r the h igh th ru st - w eigh t ra t io tu rbofan engine. T he

p ropu lsion system perfo rm ance model of the variab le geom etry tu rbofan engine served as the

base, and the m ax im um of in sta ll th ru st, m in im um of in sta ll SFC and m in im um of the in let
tempera tu re of tu rb ine w ere taken as the op t im izat ion modu les respect ively. T he calcu la t ion

and the fo llow ing analysis show ed that the p ropu lsion system perfo rm ance can be imp roved

sign if ican t ly by m u lt ip le param eter perfo rm ance seek ing con tro l fo r the tu rbofan engine w ith
afterbu rner. T he imp rovem en ts are as fo llow s: (1) the superson ic cru ise in sta ll th ru st can be
increased by abou t 8% on the modu le of m ax im um th ru st; (2) the sub son ic cru ise in sta ll SFC

can be decreased by 2% on the modu le of m in im um SFC; and (3) the tu rb ine in let tempera2
tu re can be low ered by abou t 25 K at the con stan t in sta ll th ru st on the modu le of m in im um

temperatu re.

Key W ords　A ircraft engines　Perfo rm ance analysis　Op tim iat ion

NUM ER ICAL SIM ULAT ION OF ROTOR- STATOR
INTERACT ION IN A TRANSON IC COM PRESSOR

STAGE AT OFF- D ESIGN COND IT IONS
Ren Y ux in , Shen M engyu, L iu Qiusheng

(Ts inghua U n ivers ity , B eij ing　100084)

ABSTRACT　　　　A num erica lm ethod is developed fo r sim u la t ion of ro to r- sta to r in2
teract ion s in a comp resso r o r tu rb ine stage. T h is m ethod so lves quasi- th ree- d im en sional

N avier- Stokes equat ion s by an imp licit h igh reso lu t ion fin ite vo lum e m ethod. A fu lly con ser2
vat ive m ethod is designed to compu te the inviscid and viscou s flux at the in terface of ro to r

and sta to r grids. N um erica l resu lts of ro to r - sta to r in teract ion s in a tran son ic comp resso r

stage at off- design condit ion s are p resen ted. T he m echan ism of ro to r- sta to r in teract ion s in
th is comp resso r stage is d iscu ssed in term s of the compu ta t ional resu lts.
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