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带气膜出流的旋转叶片冲击冷却的实验研究

吴　宏1, 陶　智2, 徐国强2, 丁水汀2

1.清华大学 工程力学系,北京 100084;

2.北京航空航天大学 402教研室,北京 100083

摘要: 用实验方法研究了放大 4倍的涡轮叶片前缘模型在旋转状态下,带气膜出流时叶片内冲击面的换热特

性。实验结果表明: 雷诺数的增加显著地增强了换热,但叶片前缘和尾缘的增加是不同的,而浮升力对换热的

影响是复杂的;在低雷诺数的情况下, 旋转对换热影响不明显, 而在高雷诺数时, 会使换热降低。对换热的影

响是几个因素相互共同作用的结果, 并且叶片研究面上的换热特性规律是很复杂的。
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1　前　言

　　在航空发动机涡轮叶片冷却研究中,从流体

的流动和换热特性上看, 叶片前缘腔的冷却形式

是小空间内对大曲率凹面的冲击加上冷却气体在

前缘和鳃区气膜孔的出流。同时流动与换热受到

旋转离心力场中哥氏力和浮升力的影响,因而叶

片前缘腔内的流动和换热是很复杂的,也使得模

型实验有相当大的困难。目前国内外对叶片前缘

腔的研究有一定的局限性, 要么仅为单一旋转状

况下的冲击冷却或径向出流,要么是在静止的情

况下研究冲击换热,这些都是对实际工作叶片某

一部分特性进行的研究, 与实际工作叶片的流动

和换热状况有较大的出入。例如对于在叶片前缘

的冲击气膜复合冷却的情况,冷却气体是由前缘

和两侧的气膜孔排出的, 而他们的研究只进行单

纯的冲击冷却, 而不带气膜出流的实验模型流场

(从而其温度场)将与其原型有很大的差别, 这样

研究的结论和实际情况就会有较大的出入。

Kreatsoulas
[ 1]用实验研究了旋转状态下单纯前缘

通道的冲击冷却特性, 得出的结论是旋转在一定

的条件下会导致换热下降 30%。邱绪光等对静止

状态下叶片的纯靶面冲击流动和换热进行了深入

的实验和理论研究。在有气膜出流通道的流动上,

Walter s和 Ley lek [ 2] , Mart in和 T hole[ 3]等进行了

有益的数值计算研究。陶智[ 6]等用数值计算也对

该情况进行了初步的探索。本实验的研究对象是

高压涡轮叶片的前缘冲击冷却腔的换热问题, 实

验采用的模型与原型尽量保持一致, 前缘腔内的

冲击气体从前驻点和旁侧鳃区的出流孔流出, 并

在旋转条件下进行实验。

实验对旋转状态下的带气膜出流的叶片前缘

通道冲击换热进行了研究。通过对控制方程的无

因次分析,在几何相似的基础上,控制旋转系中对

流换热过程的无因次准则数为雷诺数 R e, 旋转数

Ro,浮力数 Bo,普朗特数P r。限于篇幅关系,推导

细节不在此累述。实验中, 表示物性的无量纲数

P r 基本上为常数, 所以, 局部努塞尔特数可表示

为: N u= f ( Re , Ro, Bo)。

以上各无因次准则数的定义为:换热面的局

部努塞尔特数 N u= �Dh /�0; 雷诺数 Re=  0U 0D h /

!0 ;旋转数 Ro= ∀ D h/ U 0 ;浮力数 Bo= (△ /  )·

Ro
2·R / D h; 密度比数△ / = ( 0-  w ) / 0= ( T w

- T 0 ) / T w。其中, �= q/ ( T w- T 0 )为通道内壁面的

局部换热系数, q 为通道内壁面的热流密度;特征

尺度 D h为入口通道的当量直径;进口温度 T 0 为

定性温度;进口平均速度 U 0 为定性速度;  w , T w

为换热面气流密度和壁面温度。



2　实验模型和实验台

　　实验模型的示意图如图 1所示。从实验件的

加工,以及测量时热电偶布置方面的考虑, 将实际

叶片孔出流的结构改成缝出流的结构,缝的宽度

是根据出流面积来折算的。根据实际加工和测点

布置的需要, 以及现有的实验条件,实验模型比实

际的放大了 4倍。试件模型设计成由三部分构成:

加热段 冲击测试段和进气段,三部分由上部和

下部的耳朵用螺栓紧固为一体(如图 1所示)。加

图 1　叶片试件模型的构成

热段是个加热罩,由绝热岩棉构成的绝热层和镍

铬丝构成的加热层组成, 使加热段形成一个热流

流向测试段的单向热流边界条件, 叶片模型的顶

部和底部也加上绝热岩棉, 形成绝热边界条件; 冲

击段为实验的主要测试段, 由两块不锈钢叶片拼

接而成,前面有前出流缝,并在两侧和进气段合成

侧出流缝(如图 2)所示。两块测试块正反两面都

图 2　叶片结构剖面示意图

焊上热电偶, 每个测试块 24 对(如图 3)所示, 可

测出叶片正反两面的离散温度分布; 进气段为进

气和稳压段。本实验在北航 402教研室的高速综

合旋转换热实验台(见图 4)上进行的。实验冷却

气由外部气源提供,实验气流流量由流量阀控制,

图 3　热电偶的布置示意图

图 4　实验系统示意图 ( 1.压气机 2.储气罐

3.变频调节电机 4.输气管 5.旋转台架

6.实验件 7.配重 8.调节阀门 9. 放大多路选通器

10.滑环引电器 11. 试验平台 12.数采计算机)

用皮托管测量流量。气流经管道流进旋转台架后,

经过旋转轴进入实验件。由热电偶测得的实验数

据信号由两个温度采集板(每个测试块一个)进行

采集和放大,再由两个 42通道的滑环引电器从转

动部分引出,传入数据采集板,通过计算机实现对

数据的采集、控制和存储。实验台的动力部分为一

台 18. 5 kW 的电机,由变频器通过变频来无级调

速。

3　实验结果及分析

　　在旋转叶片通道内冷却气流会受到离心力、

哥氏力和浮升力的影响。因此,通道内冷却气流流

动和换热特性非常复杂, 通道内各个换热面的换

热规律是各不相同的。图 5是根据位置关系来定

义的叶片各个面的示意图。在此文中,根据旋转方

向,将叶片的两块测试块(如图 2所示)定义为前

缘块和尾缘块。
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图 5　每个测试块各个面的定义

实验研究的是在旋转情况下产生的哥氏力以

及在保守力场中有温差时的浮升力对换热的影

响。(由于离心力已并入- � P 项,它的作用已不

特殊,只考虑哥氏力和浮力)。考虑到实际的实验

条件, 实验的工况设计为: 转速为 0, 500, 900,

1200, 1500 r/ m in, 流量分别为 30 kg / s, 75 kg/ s,

150 kg / s, 200 kg/ s, 由于无法在试验前得到浮力

数 Bo,因此实验中是通过监视通道最高点的温度

与进口冷气的温度差(即最大温差)进行研究的。

为确保浮升力的作用, 加热的功率使在每种流量

下最大温差分别达到 30 K, 50 K, 70 K, 90 K。实

验测量的是模型叶片前缘块和后缘块的离散温度

场,经过插值计算得到全场的边界温度分布,通过

解 BFC(贴体坐标系)下的导热方程得到全场的

温度分布,再算出前后缘冲击面的换热系数。计算

雷诺数时取入口的水力直径 D h 为特征尺度, 进

口气流温度 T 0为定性温度, 进口速度 U 0为定性

速度。则有通道内壁面的局部换热系数 �= q/ ( T w

- T 0 ) ,其中热流由 q= - �� T 算出。影响旋转状

态下的对流换热过程的无因次准则数有以下几

个:雷诺数 Re=  0U 0D h/!0 ,旋转数 Ro= ∀D h / U0 ,

浮力因子 Bo= (△ /  )·Ro
2
·R / D h, 其中 U0 为

进口速度, w , T w 为换热面密度和温度,以及反映

浮力大小的密度比率△ / = ( 0-  w ) / 0= ( T w

- T 0 ) / T w。以下根据主要研究的内容,就雷诺数、

浮力数、旋转数的变化对各个研究表面换热带来

的变化进行分析。

3. 1　雷诺数变化对各表面换热带来的影响

　　在图 6中(由于篇幅所限各转速只列出一张

图)可以看出在各种转速( 0 r/ m in, 500 r/ min,

900 r/ m in, 1200 r/ m in, 1500 r/ m in)和各最大温

差(△T max = 30 K, 50 K, 70 K , 90 K)的工况下, 总

的换热变化趋势是前缘和尾缘的各个换热面的平

图 6　雷诺数变化对换热影响实验曲线图
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均努谢尔特数都随雷诺数增大而增强,但对叶片

前后缘各面的影响不同:随雷诺数的增加, 在热面

比尾缘各个换前缘各个换热面的平均努谢尔特数

增加要大些。这可能是由于旋转产生的效应,造成

叶片前缘与尾缘出口处的背压不同, 使得前缘和

尾缘侧面出流的流量分配也不相同, 尾缘的侧面

出流质量流量要大于前缘侧面出流的质量流量,

因此雷诺数的变化对尾缘换热面的影响要大于对

前缘换热面的影响。当其它因素变化时,这种流量

分配上不同对换热带来的影响也会有所变化。从

图中可以看出, 这种前后缘差别随着转速的增大

越来越不明显。可能是随着转速的增加,转速对换

热的影响增强后,这种流量分配带来的影响被削

弱。因此可见,在本研究的范围内,转速的增大可

使前缘和尾缘因流量分配带来的换热差异减小。

总之增加流量可以提高前缘和尾缘面的换热, 特

别是显著地增强尾缘各个面的换热。

3. 2　最大温差对换热的影响

　　由于试验前无法知道浮力数, 故研究时以最

大温差来进行。由图 7可知, 雷诺数为 11000, 转

速为 500 r/ m in时,在这种低雷诺数和低转数下,

最大温差对换热的影响并不显著, 变化的波动在

10%以内,但在高雷诺数 69000时,尾缘各面的平

均 N u明显随着最大温差的增加而降低。这可能

是由于在大雷诺数时, 流体的惯性力增加,旋转径

向的分速度更加明显, 使其和浮升力“抵触”作用

更加强烈的结果。在转速为 900 r/ min, 1200 r/

min, 1500 r/ m in 时, 各个工况下的换热状况随最

大温差的变化都只有很小的变化。但由于实验研

究时难于做到在保证相同的旋转数或相同的浮力

数下的实验工况,所以无法进行在这两个因素分

别保持不变时,分析其它因素变化对换热的影响。

3. 3　旋转对换热的影响

　　图 8中显示出在不同雷诺数下, 最大温差分

别为 30 K , 50 K, 70 K, 90 K时,转速变化对平均

努谢尔特数的影响。在低雷诺数( 11000)和较小

最大温差时,换热随转速的变化是呈波动变化, 前

缘各面的变化比尾缘各面的变化要稍大一些, 随

着最大温差的增加,转速变化对换热带来的波动

变小。在雷诺数为 25000时,低转速时,前缘和尾

缘的换热基本不变,在到了较高的转速时,尾缘的

侧出流面的换热有较大的变化,但其余各面都显

示有稍稍降低换热的趋势。随着最大温差的增加,

前后缘各面的努谢尔特数曲线都变成随着转速的

增加而慢慢降低的趋势。这个趋势表明此时浮升

力起降低换热的作用。

图 7　最大温差对换热影响实验曲线图
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图 8　旋转对换热影响实验曲线图

　　雷诺数为 47000时,各个换热面的换热变化

先随转速的增加而增大,然后又降低,但这种增加

的趋势又随着最大温差的增加而渐渐减少, 到最

后为不变;这可能是浮升力起着阻碍各个面换热

的结果。

雷诺数为 67000时, 尾缘面的换热先有显著

的增加, (在转速为 500 r / min 时) , 后又降低趋

平,随着最大温差的增大而渐渐的变小,而前缘面

几乎没发生变化。在所有工况中转数带来换热最

大的相对变化为 20%(在雷诺数为 47000, 最大温

差为 30 K 时)。

总之, 转数的变化对换热的影响在小雷诺数

时影响不大, 在大雷诺数下会使换热出现波动, 换

热先是随着转数的增加而增加,后又随着转速的

加大而降低。

4　对结果的一些讨论

　　从上面对试验结果的分析可知, 由于本实验

模型结构的复杂性(在旋转状态下,既带有冲击流

动,又有气膜出流的流动) , 决定了叶片内部的流

场是极其复杂的,影响流动与换热的各个力是相

互作用的,并相互影响的,使得叶片研究面上的换

热特性呈现很复杂的规律。

此文研究的是叶片整体的平均换热, 但由于

以下的因素使得叶片表面有复杂的换热分布: ( 1)

由于旋转效应造成了前缘和尾缘侧部出流流量的

不均匀的现象, 前缘的出流量要小于尾缘的出流

量,并在叶片高度方向也不是均匀的; ( 2)冲击腔

中可能存在径向分速度,并且雷诺数加大时,由于

流体惯性力增加, 将使得径向分速度更为显著。由

于径向分速度的存在和雷诺数增大这两个因素,

在转速加大,离心力场增强时,叶片顶部的流量和

底部的流量可能相差更大, 前缘和尾缘的出流量

更不均匀。这时可能在叶片的前出流口底部和在

叶片前缘侧出流口的底部出现流体倒流(流体从

叶片外流入叶片腔内)。由于篇幅所限,对叶片局

部换热规律的研究将在后续的文章中阐述。
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Experiments of Impinging Cooling

in Leading Edge of Rotating Blades with Outflow Film
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Abstract: The heat t ransfer characteristics of turbine blade model with out f low film under

rotat ing state w ere r esearched exper im entally. T he experimental results indicated that the heat

t ransfer w as enhanced w ith increasing of Reynolds number obviously , but the increases in the blade

leading and trailing edges w er e dif ferent . T he effect o f buoyancy force w as complicated in the process

of heat t ransfer . T he ef fect of rotat ion is inconspicuous at small Reyno lds number , but at high

Reynolds num ber, the effect o f ro tat ion w eakened the heat t ransfer . T he interaction of the factors in

the flow field affected the heat tr ansfer, so the rule of the heat tr ansfer w as complicated.

Key words : blades; coo ling ; heat t ransfer
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Application of Characteristics Method to Aerospike Nozzle

DAI Wu-ye, LIU Yu

( School of Astronaut ics, Beijing University of Aeronaut ics and Astronaut ics, Beijing 100083, China )

Abstract: The M ethod of Characteristics ( M OC ) w as applied to the aerospike no zzle. Some

part icular cases o f the aerospike nozzle boundar y condit ions, expansive w ave, oblique shock w ave, and

so on w ere considered. Typical f low f ields of the aero spike no zzle w er e obtained. A method of thrust

calculat ion w as pr opo sed. T he results com puted w ere com pared w ith the experimental data. It is shown

that the m ethod is rel iable and ef fective.

Key words : rocket engines; jet nozzles; characterist ics method; num erical computat ion
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