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叶片前缘气膜冷却效率的实验研究
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【摘要】　采用放大的半圆柱状表面模拟涡轮叶片前缘的形状, 对叶片前缘多排圆柱形孔的气膜冷

却效率进行了实验研究。测出了孔排区及其下游的局部冷却效率。研究了主流雷诺数及平均吹风

比对冷却效率及二次流 (冷气) 出流轨迹的影响。实验参数范围是: 主流雷诺数 R e= 42000～

127000, 平均吹风比M = 018～ 210, 测量分 8个工况进行。
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在现代高性能航空发动机中, 为了提高燃气涡轮机的效率, 就必须提高燃烧室出口燃气

的温度, 这往往会引涡轮叶片的高温腐蚀或损伤, 因此必须采取冷却措施对涡轮叶片加以保

护。特别是叶片的前缘附近区域, 由于边界层很薄, 换热很强, 是涡轮叶片上需要加以保护

的首选部位。目前对涡轮叶片实施防热保护的方法多为气膜冷却技术, 因此了解当叶片前缘

区域采用气膜冷却后该区域的换热特征及冷却效果如何, 就显得特别地重要。最近几年有关

这方面的研究逐渐增多了起来, M ehendale 等人[1 ]对前缘附近区域有两排孔的气膜冷却情况

下的传热及冷却效率进行了测量; Salcudean 等人[2 ]对前缘附近区域有两排孔的气膜冷却情况

下的冷却效率也进行了实验研究, 但孔排的位置与文献 [ 1 ] 中的略有不同; Chen 等人[3 ]采用

传质技术模拟研究了前缘附近区域有单排孔的气膜冷却情况下的传热特征。本文的主要内容

是对前缘附近区域有三排孔的气膜冷却情况下的冷却效率进行实验研究, 获取了相应的实验

数据, 可作为涡轮叶片冷却设计参考之用。

图 1　试验件示意图

1　实验装置

　　为了解涡轮叶片前缘带气膜冷却时的规

律,本实验参考文献 [ 1 ] 的做法, 采用形状如

图 1所示的试验件进行实验。试验件由两个半

径为 R = 60 mm 的半圆柱面和长度为 500 mm

的两个平行平板组成, 其高度为 270 mm , 用优

质木材加工制造而成。在模拟叶片前缘的半圆

柱面上对称地开有 6排圆柱形喷孔, 以前沿驻

点线为基准, 各排孔的位置分别在±15°, ±



40°, ±60°处, 孔数分别为 6, 5, 6, 孔径 d = 9 mm , 孔间距 p = 4d , 孔长与孔径比 löd = 4,

孔轴线在高度方向上与表面的夹角为 30°, 与表面上气流的夹角为 90°。

试验件上孔排所在的半圆柱面的内腔即为二次流腔室, 为各排孔共用, 这与实际涡轮叶片上前

缘区域的多排孔一般均由一个腔室供气的情况相仿。对二次流采用硅碳棒加热系统进行加热, 用浮

子流量计测量其总流量。针对试件上多排孔共用一个腔室的特点, 引入平均吹风比对实验工况进行

划分: M = (Θ·Uϖ) 2ö(Θ·Uϖ)∞, 其中Uϖ2 为二次流从多排孔出流时的平均速度。

实验中采用敷设加热带的方法测量排孔及排孔下游区域的冷却效率, 为此, 在试验件的

图 2　热电偶测点位置示意图

表面上贴有厚度为 0104 mm , 宽 230 mm 的不锈钢

加热带, 考虑到对称性, 只在试件一侧的加热带背

面的中部区域焊接了直径为 011 mm 的镍铬—镍硅

热电偶 95个, 用于测量试件表面的温度, 各热电偶

测点的具体位置表示在图 2中。实验时需测出试件

表面的温度 ti, j , 二次流温度 t2 及主流温度 t∞, 按下

式来计算冷却效率:

Γi, j =
taw , i, j - t∞

t2 - t∞
=

ti, j - t∞
t2 - t∞

+
q′rad - q′cond

H i, j ( t2 - t∞)

其中 taw , i, j为绝热壁温, 是无法直接测量的。q
′
rad为试

件表面向周围环境的辐射热量, q
′
cond为由腔室内壁导向试件表面的热量, 两者均可通过传热计

算得到。H i, j为试验件表面的局部的换热系数, 其测量方法及结果可参文献 [ 4 ]。

试验件装在实验段尺寸为 212 m×015 m×0127 m 的回流式风洞中进行实验, 实验段进

口前收缩比为 7169∶1, 以保证气流质量, 主流速度可在 3～ 40 m ös范围内进行无级调节, 主

流温度 t∞约为 10℃, 二次流加热后温度比 t∞高出 20℃左右, 二次流与主流的密度比在各工况

中基本保持不变, 为 0195。

2　实验结果

　　本实验主要测量了三排孔由同一腔室供气时孔排及其下游的冷却效率。实验的参数范围

为主流雷诺数R e= ΘU ∞2R öΛ= 42000～ 127000, 二次流平均吹风比M = 018～ 210, 在上述范

围选取了 8个工况进行实验。每个工况对应的实验参数列于表 1中。

表 1　实验的工况参数表

工况号 1 2 3 4 5 6 7 8

R eö10000

M

1217

018

617

0182

617

112

617

116

412

0187

412

112

412

116

412

210

2. 1　主流雷诺数不变情况下, 吹风比对冷却效率的影响

　　图 3给出了主流雷诺数R e= 44480时, 沿 Z 向冷却效率的算术平均值随 x öd 的变化情

况。以前沿驻点线为基准, 各排孔的位置分别在 x öd = 1174, 4165及 6198处。可以看出:

(1) 在孔排区域, 沿流动方向, 由于二次流的不断增加, 冷却效率增加很快, 并在第三

排孔下游附近达到最大值。在孔排区域下游, 沿流动方向, 由于二次流与主流的不断掺混, 冷

却效率 Γ随 x öd 的增大而下降。这些定性结果与文献 [ 1 ] 中针对两排孔进行测量所得的结论
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图 3　主流雷诺数不变情况下, 吹风比对冷却效率的影响

一致。从定量上看, 本实验采用三排孔, 在相

同吹风比下二次流量较大, 孔排区域下游相

同 x öd 处的冷却效率比采用二排孔时大一

些。例如, 当吹风比分别为 0187及 112时,

在 x öd = 38189处, 本实验测得的冷却效率

约为 013, 而对文献 [ 1 ] 中采用二排孔的情

况, 冷却效率均在 012以下。

(2) 在相同的 x öd 处, 无论在孔排区域

或孔排区域下游, 吹风比对冷却效率均有较

大地影响。在本实验的吹风比范围内, 随吹

风比的增加, 冷却效率呈逐渐下降趋势。这

主要是因为吹风比较高时, 二次流会直接喷

射进入主流区, 不能很好地附着在壁面所致。

2. 2　吹风比不变情况下, 主流雷诺数对冷却效率的影响

　　图 4 (a) 及 (b) 分别给出了吹风比M = 018及 116时, 不同主流雷诺数条件下冷却效率

分布。从图 4中可看出, 在吹风比大于 1时, 主流雷诺数对冷却效率仅有很小影响, 随主流

图 4　吹风比不变情况下, 主流雷诺数对冷却效率的影响

雷诺数的增加, 冷却效率略有下降。但在吹风比小于 1时, 主流雷诺数对冷却效率几乎没有

影响。根据吹风比的定义, 当吹风比不变时, 主流速度与二次流速度是同步增加地。主流速

度的增加会促使二次流向壁面附着, 但二次流速度的增加, 会使其直接进入主流而不向壁面

附着。上述实验说明, 当吹风比不变时, 这两种影响因素的作用幅度是等同地, 但效果相反,

正好互相抵消。

2. 3　主流雷诺数及吹风比对冷却的孔排效应的影响

　　 (1) 图 5 (a) 及 (b) 分别给出了R e= 70231时, M = 0182及 116两种工况下冷却效率的

等值线分布图。可以看出: 在喷孔的右上角, 冷却效率有一个极大值区, 该区的位置随吹风比的增

加呈逐渐上移趋势, 这种现象在第三排孔附近的下游最为明显。例如, 在M = 0182及 116两种情

况下图形中第三排中间孔右上角的极大值区的中心大约分别在 z öd = 515及 715处。原因主要是

吹风比较大时, 二次流动量也较大, 沿喷孔出流后, 向上喷射的距离也较远。
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图 5　冷却效率的等值线分布图

(2) 图 5 (c) 给出了M = 018左右时,

R e= 127000 的工况下冷却效率的等

值线分布。与图 5 (a) 比较可看出: 冷

却效率在喷孔右上角的极大值区的位

置基本与主流雷诺数无关, 极值区的

中心位置基本都在 z öd = 515处。

在实际的工程设计中, 为了提高冷

气的使用效率, 应避免前排孔出流冷气

的轨迹与后排孔出流冷气的轨迹相重

合。上述冷却效率的极值区的位置, 反

映的就是出流冷气的轨迹, 根据以上的

实验结果, 出流冷气的轨迹主要受吹风

比的影响较大, 受主流雷诺数的影响很

小。吹风比越大, 出流冷气的轨迹在主

流的作用下向下游的偏斜越小。从图 5

中的两种吹风比图形看, 前后排孔出流

冷气的轨迹均有不同程度的重合, 说明

在吹风比大于 018时, 采用叉排孔布置

的形式不一定合理。

(3) 在孔排区域下游, 当 x öd >

12, 冷却效率在 z öd 方向的分布基本

趋于均匀, 说明在离开第三排孔 5个

d 后, 喷孔位置对冷却效率的影响基

本上消失了, 此时出流冷气与主流已实现了充分地掺混。

3　结　论

　　 (1) 在孔排区域及孔排区域下游, 吹风比对冷却效率均有较大地影响, 且随吹风比的增加,

冷却效率呈逐渐下降趋势, 主流雷诺数对冷却效率几乎没有影响。

(2) 出流冷气的轨迹主要受吹风比的影响较大, 受主流雷诺数的影响很小。在本实验条件下,

采用叉排孔布置的形式有可能造成前后排孔出流冷气轨迹的重合, 降低冷气的使用效率。

(3) 在离开第三排孔 5个 d 后, 喷孔位置对冷却效率的影响基本上消失了。
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schem e con sists of conven t ional model reference adap t ive con tro l and slid ing mode con tro l.

T he adap t ive con tro l based on p lan t’s no rm alized model can m atch reference model exact ly a t
the design po in t. T he slid ing mode con tro l copes w ith bounded param eter varia t ion s and un2
modeled dynam ics. Signal syn thesis is u sed as adap t ive law in stead of the conven t ional in te2
gral law. T h rough in troducing linear zone to slid ing mode, the chat tering phenom enon is e2
lim inated to a great ex ten t. In comparison w ith conven t ional adap t ive con tro l, the schem e
needs on ly the p lan t’s inpu t- ou tpu t m esu rem en ts, and has superio rity in fine convergence,

st rong robu stness to param eter varia t ion and unmodeled dynam ics. T he sim u la t ion resu lts in2
dicate that th is schem e is app licab le to aero- engine con tro l.

Key W ords　A eroengine　A dap t ive con tro l　Robu stness

TECHN ICAL NO TES

D ESIGN OF AERO - ENGINE CONTROLL ER
W ITH QUAD RAT IC STAB IL ITY

AND D ISTURBANCE- RESTRA IN ING PERFORM ANCE
Tao Tao and Yan W enbo

(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　A m ethodo logy is p resen ted to design aeroengine ou tpu t dynam ic
feedback con tro ller. W hen the sta te and ou tpu t m atrices of a con tro l system are pertu rbed,

the con tro ller designed in th is w ay can lead the system to be quadra t ic stab le. W hen distu r2
bances are equal to zero , the system w ill be of quadra t ic d istu rbance - rest ra in ing perfo r2
m ance w hen the pertu rbat ion of the m atrices does no t ex ist. T he p rob lem is simp lif ied in to a

standard ou tpu t dynam ic feedback con tro l p rob lem on the basis of tw o theo rem s abou t

quadra t ic stab ility and distu rbance- rest ra in ing perfo rm ance. F rom the tw o theo rem s, an

augm en ted p lan t is derived. W ith the augm en ted p lan t, the con tro ller is designed by u sing
con tro l theo ry. Fo r an examp le, the fligh t envelope of the engine is d ivided in to 12 sub re2
gion s, and in each sub region the sim u la t ion under d ifferen t f lying condit ion s is g iven. It is

show n that the dynam ic perfo rm ance of the con tro l system m eets the design target and the
robu stness of stab ility is good.

Key W ords　A eroengine　Con tro ller　Robu stness

AN EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION
OF F ILM COOL ING EFFECT IVENESS

ON L EAD ING ED GE 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　　　　F ilm coo ling effect iveness of ho le- row s on leading edge of tu rb ine

b lade has been studied experim en ta lly. T he model is a b lun t body w ith a half- cylinder lead2
ing edge and tw o fla t side- w alls. Six row s of round ho les w ere ungradat ionally located at

322N o. 2 A bstracts



and from stagnat ion on the half- cylinder leading edge. T he ho les in each row w ere spaced

th ree ho le- d iam eters apart a t angles to the su rface spanw ise and streamw ise respect ively.

T he length of ho le is of fou r ho le- d iam eters. Spanw ise and streamw ise dist ribu t ion s of f ilm

coo ling effect iveness in the leading edge and on the fla t side - w all w ere m easu red in the

range of m ain stream R eyno lds num ber (based on leading edge diam eter ) from 42000 to
127000 and b low ing ra t io (average secondary to m ain stream m ass flux ra t io ) from 018 to
210. T he resu lts ind ica te that the film coo ling effect iveness decreases w ith increasing b low ing

ra t io bu t does no t depend too m uch on the m ain stream R eyno lds num ber. T he secondary flow

locu s is depeden t on b low ing ra t io bu t a lso does no t depend on m ain stream R eyno lds num ber

too m uch.

Key W ords　A irfilm coo ling b lades　Efficiency　Experim en ts

H IGH- ORD ER INTERPOLAT ION SCHEM E OF CVFEM
W ang Xue and Yan Chuan jun

(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　Even though all upw ind schem es of Con tro l- V o lum e F in ite- E le2
m en t M ethod (CV FEM ) enhance the accu racy fo r sim u la t ion of advect ion- dom inated flu id
flow s, bu t lead to severe fa lse d iffu sion fo r f low s ob lique o r skew to the ax is d irect ion. A h igh
- o rder po lynom ial in terpo la t ion schem e is p ropo sed, based on the locally skew ed upw ind

schem e and an upw ind neighbo r elem en t of the in terpo la ted elem en t. T he num erica l tests of
lid- driven cavity flow in th ree differen t geom etric f ields fo r R e= 1000, and w ith 41×41 un i2
fo rm grids, p roved that the p ropo sed h igh - o rder schem e can almo st ach ieve the bench -

m ark so lu t ion s that p reviou s researchers ob ta ined w ith m uch mo re refined grids.

Key W ords　F in ite elem en ts　 In terpo la t ion m ethod flow

AEROELAST IC OPT IM IZAT ION
OF A HEL ICOPTER ROTOR

W ITH SINGL E- CELL COM POSITE BLAD ES
FOR V IBRAT ION RED UCT ION

X iang J inwu and Zhang X iaogu
(5th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A n un steady aerodynam ic environm en t and h igh ly flex ib le ro ta t ing

b lades lead to harmon ic loadings on the ro to r so as to cau se h igh vib ra t ion in the helicop ter.

A n op t im izat ion is carried ou t fo r a fou r- b laded, soft in- p lane h ingeless ro to r con sist ing of

a single- cell compo site box- beam spar fo r helicop ter vib ra t ion reduct ion. T he design vari2
ab les are the p ly angles of the box- beam w alls; the ob ject ive funct ion is of the vib ra t ion hub

loads. Con stra in ts are impo sed on b lade ro ta t ing frequencies and aeroelast ic stab ility. A s com 2
pared to the in it ia l design, the op t im um so lu t ion resu lts in a 20- 70% reduct ion of the 4örev

hub loads.

Key W ords　Ro to r b lades　A eroelast icity op t im izat ion　V ib rat ion reduct ion
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