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吸力面上气膜冷却对涡轮叶栅流场
影响的实验研究3
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【摘要】　利用气动探针测量和墨迹显示方法, 对不同实验方案下, 带吸力面气膜冷却的某型涡轮

导向器叶栅流场结构进行了实验研究。结果表明, 冷气射流与燃气主流的掺混以及卵型涡的形成,

使得吸力面根部出现了与通道涡旋向相反的涡系; 卵型涡始终以一定形式存在于叶片表面, 直到

叶栅出口与尾迹相互作用后才达到均匀状态; 冷气射流很难进入到通道涡分离线与端壁所形成的

三角形区域中, 通道涡分离线明显向端壁方向下移。
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1　引　言

　　尽管目前关于气冷涡轮叶栅流场结构的系统研究成果仍较少, 但国内外一些研究者的工

作已经表明, 对该问题的深入研究有助于全面理解冷气射流与燃气主流的掺混机理, 为将高

效冷却技术应用于航空发动机中奠定良好基础[1～ 4 ]。本文对带吸力面气膜冷却的某型涡轮导

向器叶栅流场进行了实验研究, 探讨了从吸力面不同位置喷射冷气时射流与主流掺混所产生

图 2　测量截面分布

的“卵型涡”和叶栅流道中二次流涡系相互作用的关系。

2　实验装置

　　实验在哈尔滨工业大学发动机气体动力研究中心低速

风洞实验台上进行。图 1和图 2为实验用叶片型线、冷气

图 1　叶型参数、冷气喷射孔位置



喷射孔位置及测量截面分布。喷射冷气与主流的质量流量比 Β为 0, 016◊ 和 112◊ , 实验进

口弦长雷诺数约为 410×105。有关实验装置的具体阐述参见文献 [ 5, 6 ]。实验中采用墨迹显

示法进行流场显示研究。

3　气动测量结果分析

　　为了能够清晰表明冷气喷射对栅内外二次流速度场分布的影响,将有ö无冷气喷射时每一
测量点处的速度矢量相减做图。由于射流与主流掺混形成的卵型涡尺度较小, 距叶片表面较

近, 因而测量结果主要说明射流对主流流场的影响而非射流本身的结构, 但这也足以说明气

冷涡轮叶栅流场结构的特点。

从图 3可以看出, 栅内喷射孔所处位置的叶片表面附近有一列二次流矢量差值指向吸力

面, 这表明射流对主流的滞止作用使得少部分主流绕射流发生回流, 大部分主流则由于卵型

涡的产生而被挤向流道中间; 喷射孔下游, 卵型涡在主流作用下逐渐靠近叶片表面, 主流回

流现象已很难测到, 矢量差值均指向流道中间。随着射流向下游发展, 吸力面根部出现了与

通道涡旋向相反的涡系, 它对通道涡有“排挤”作用, 使其位置向压力面移动。

图 3　孔 1喷气时截面 5, 6, 7, 9二次流矢量场变化

(Β112◊ - Β0◊ ; 左侧为吸力面; 右侧为压力面)

图 3和图 4给出的孔 1～ 4分别喷射冷气时, 叶栅出口测量截面 7, 9处的二次流速度差

值分布 (Β= 112◊ ) 表明, 截面 7处二次流矢量场沿叶高和节距方向的变化极为剧烈; 截面

9处的变化则相对平缓且主要体现在端壁区域。许多研究者认为冷却空气逆或顺主流方向喷

出时, 射流与主流的掺混均将在较短距离内完成, 并以处于均匀状态的混合气体的形式向下

游发展。但本文的实验结果表明上述观点是有一定局限性的。在文中实验条件下, 叶栅出口

测量截面 7处二次流矢量差值沿叶高变化极为混乱, 端壁附近的变化也相当明显, 这就证明

了如下结论: 即冷气射流与主流间的掺混所形成的卵型涡系始终存在于叶栅流道内, 在主流

作用下射流沿主流方向弯曲, 卵型涡系较为贴近叶片表面向下游运动, 到达叶栅出口时它与

紊乱的尾迹相互作用, 又一次发生掺混, 然后才达到均匀状态。
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图 4　孔 2～孔 4喷气时截面 7, 9二次流矢量场变化 (Β112◊ - Β0◊ )

4　流场显示结果分析

　　流场显示提供的流谱能为建立涡轮叶栅内涡系模型提供依据。本文通过墨迹法研究了气

冷涡轮叶栅端壁和叶片表面的气流流动状况。由于实验叶片为直叶片, 仅对二分之一叶高内

的叶片表面和下端壁进行了流场显示实验。此外, 显示结果表明吸力面上冷气喷射对端壁和

压力面表面的流线影响很小, 因此仅给出有冷气喷射时吸力面表面的显示结果。

图 5为有ö无冷气喷射时流场显示结果。由图可见, 孔 1逆主流喷射冷气时, 叶片表面极

限流线变化较小。由于气动测量表明吸力面附近二次流速度差值相当大, 因此该现象不能说

明卵型涡强度小或射流与主流的掺混瞬间完成。而是由于吸力面上主流加速增加了其与射流

间的剪切力, 使得卵型涡强度较大且距叶片表面有一定距离, 因而体现在叶片表面的卵型涡

分离线不是很明显。距叶片表面较远且强度较大的卵型涡的存在, 导致射流与主流的掺混较

剧烈且主要发生在主流区。孔 2～孔 4顺主流喷气时, 没有逆向射流与主流的初始" 碰撞" 现

象, 射流作为整体保持的能量、动量较大, 掺混导致的卵型涡强度也较大; 顺向射流易于被

主流压弯, 卵型涡距叶片表面较近。因此叶片表面流线展向变化大, 卵型涡分离线很明显。

叶片表面不同位置的流态、压力梯度和型面压力等都不同, 因此从不同位置以不同角度
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喷射冷气时形成的卵型涡尺度应该有所区别, 但孔 2～孔 4喷气时的显示结果却表明卵型涡

分离线型式大致相同。实际上这恰好说明上述三种方案下射流形成卵型涡尺度及其距叶片表

面距离的不同。孔 2喷射角度虽然较大, 但处于顺压力梯度区, 主流加速即使得卵型涡尺度

较大, 也抑制了它离开叶片表面的趋势。孔 3和孔 4喷射角度较小, 但处于逆压力梯度区, 情

形相反, 卵型涡尺度较小, 距表面较远。因此, 考虑到喷射角度、卵型涡尺度及其距叶片表

面距离的相互关系, 做为空间涡系的卵型涡, 其在叶片表面上分离线型式很可能是大致相同

的。此外, 从冷气喷射处一直到叶栅出口的卵型涡分离线的存在, 证明了从气动测量结果中

得到的结论, 卵型涡并没有在短距离内消失, 而是始终存在于流道中, 贴近叶片表面向下游

运动, 在叶栅出口与尾迹再次掺混破裂后才达到均匀状态。

图 5　孔 1～孔 4喷气时叶片表面流场显示结果 (Β112◊ - Β0◊ )
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图 5还表明, 喷射冷气明显改变了通道涡的发展趋势, 与无冷气喷射时相比, 不同方案

下通道涡分离线向端壁方向下移约 15◊ , 20◊ , 40◊ 和 50◊ (Β= 112◊ 时)。通道涡的存在

使得喷射冷气无法进入通道涡分离线和端壁所形成的三角形区域中, 破坏了冷却效果。根据

显示结果可以认为, 如果从马蹄涡压力面分支与相邻叶片的吸力面分支交点A 附近开设距端

壁足够近的喷射孔, 在冷气喷射量较大的情况下可以避免上述情况的发生, 但该设计方案可

能造成较大的掺混损失。此外, 所谓的喷射冷气改变通道涡的发展趋势是指卵型涡 (或喷射

冷气) 占据了叶片表面附近原本由通道涡所占据的空间, 使通道涡略微远离叶片表面。

5　结　论

　　利用气动探针测量和墨迹显示方法, 对不同实验方案下, 带吸力面气膜冷却的某型涡轮

导向器叶栅流场结构进行了实验研究。结果表明:

(1) 冷气射流与主流的掺混以及卵型涡的形成, 使得吸力面根部出现与通道涡旋向相反,

并对它有“排挤”作用的涡系。

(2) 卵型涡系始终存在于叶栅流道内, 在主流作用下贴近叶片表面向下游运动, 到达叶

栅出口时与尾迹相互作用, 再次发生掺混后达到均匀状态。

(3) 冷气射流很难进入到通道涡分离线与端壁所形成的三角形区域中, 通道涡分离线明

显向端壁方向下移。

(4) 喷射角度、压力梯度、主流速度等参数决定了卵型涡的强度、尺度和距叶片表面的

距离。
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w as invest iga ted th rough app rox im ate sim u la t ion experim en ts. T he p la tes had five differen t

geom etry configu ra t ion s. T he experim en ta l resu lts ind ica ted that the convect ive heat t ran sfer
coeff icien t in the coo ling ho le, the adiabat ic f ilm effect iveness and geom etrica l configu ra t ion

w ere the crit ica l facto rs fo r the overa ll coo ling effect iveness. T he invest iga t ion p lays an im 2
po rtan t ro le in design ing the inclined m u lt iho le w all and select ing the geom etry of these coo l2
ing configu ra t ion.

Key W ords　Com bu st ion cham bers　Coo ling eff iciency　Experim en ts

EXPER IM ENTAL STUDY ON F ILM COOL ING
ON A SUCT ION SURFACE

OF A PLANE TURB INE CASCAD E
Chen Fu, Song Yangp ing, W ang Zhongq i

(Energy Science and Eng ineer ing School, H a rbin Ins titu te of Technology, H a rbin 　150001)

ABSTRACT　　　　T he flow field st ructu re of a film coo led tu rb ine fo r a typ ica l design

w ith fou r row s of coo ling ho les on the suct ion su rface has been invest iga ted in a p lane cas2
cade rig by the aid of f low visualiza t ion techn iques and pneum atic p robe m easu rem en t. T he
experim en ta l resu lts show ed that a lit t le vo rtex in oppo site d irect ion of ro ta t ion em erged as

the passage vo rtex ex isted at the roo t of suct ion su rface. T he vo rtex w as induced m ain ly by

m ix ing betw een m ain stream and in ject ing air, and resu lted from fo rm at ion of k idney- shaped
vo rtex. T he in jected air w as essen t ia lly ab sen t in a triangu lar reg ion ex tending from near the
region of peak cu rvatu re on the b lade to its t ra iling edge, and the separa t ion line of the pas2
sage vo rtex w as skew ed tow ard the end w all. A very comp lex th ree- d im en sional f low oc2
cu rred in the dow n stream of the jet ex it, and rem ained near the b lade su rface at the ex it of

the cascade. T he k idney- shaped vo rtex w as kep t near the b lade su rface, and m ixed w ith the
w ake at the ex it of the cascade.

Key W ords　T u rb ines cascades　F low fields　Experim en ts

HOPF B IFURCAT ION
OF A ROTOR- SL ID ING BEAR ING SY STEM

Y uan X iaoyang and Zhu Jun
(Theory of L ubr ica tion and B ea r ing Ins titu te, X i’an J iaotong U n ivers ity , X i’an　710049)

ABSTRACT　　　　A new num eric- analyt ica l m ethod fo r Hopf b ifu rca t ion of a ro to r
- bearing system is p resen ted acco rd ing to the Hopf b ifu rca t ion theo ry and F loquet stab ility

theo ry. T he m ethod comp rises a modif ied shoo t ing m ethod fo r calcu la t ing periodic so lu t ion s,

a calcu la t ion m ethod fo r determ in ing the stab ility of the so lu t ion s, and a p redict ion co rrect ion
p rocedu re fo r t racing the so lu t ion s, etc. T he softw are package realized w ith these techn iques

w as u sed fo r eff icien t and accu ra te study of Hopf b ifu rca t ion behavio rs of ro to r- slid ing bear2
ing system s. T he resu lts show that there ex ists an un stab le subcrit ica l lim it cycle fo r sm all
E s, the jou rnal cen ter eccen tricity ra t io a t a crit ica l in stab ility. A stab le supercrit ica l lim it cy2
cle ex ists fo r large E s. W hen supercrit ica l b ifu rca t ion occu rs, lim it cycle appears as soon as

the ro to r speed exceeds its th resho ld value, and the lim it cycle does no t becom e un stab le un t il
the ro to r speed su rpasses the th resho ld speed a lo t. W hen subcrit ica l b ifu rca t ion occu rs, the
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