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变流向梯形通道内短扰流柱排的

流量分配实验

张　丽, 朱惠人, 刘松龄, 王学文, 许都纯

(西北工业大学动力与能源学院,陕西 西安 710072)

摘要: 为了深入了解涡轮叶片尾缘扰流柱区域的流动情况,对叶片内流工程计算程序进行验证, 针对气流90°

转弯全部从弦向流出的情况, 通过实验测量了梯形通道短扰流柱排的端壁静压分布,以及各段弦向出流量沿

叶片径向的变化。实验结果表明: ( 1)静压变化主要发生在弦向, 尤其是在弦向出口附近静压变化剧烈, 而沿

径向静压变化不大。( 2)在所研究的Re 数范围内, 靠近叶片根部和尖部的流量较大,而叶片中部的流量较小。

( 3)弦向出流量沿叶片径向的变化不超过30%。实验结果对涡轮叶片内部冷却计算具有重要的参考价值。

关　键　词: 航空、航天推进系统; 扰流柱; 流动; 质量流量; 压力

中图分类号: V231. 1　　　　　文献标识码: A

Ex perimental Investi gation

on Flow in Pin-Fin Trapezoidal Duct
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Abstract: Experiments were conducted to determ ine the distr ibution of stat ic pressure

and lateral mass f low rate in a pin-fin t rapezoidal duct that modeled the cooling passages in

the gas turbine blades. T he rat io of lateral-to-total flow rate was 1. T he flow Reynolds

numbers w ere varied fr om 1. 5×10
4
through 9×10

4
. T he results show that the pressure

drops along chordwise passages ar e much larger than that along radials. T he lateral f low

rates near the r oot and the t ip of the blade are larger than that in the m iddle par t by 5%～

30%.
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　　短扰流柱排作为一种强化换热的手段, 在航

空发动机涡轮叶片尾缘冷却中有重要的应用。短

扰流柱排可增强冷气扰动, 增强端壁的表面换热。

文献[ 1, 2]对气体流过矩形扰流柱通道,从弦向出

流的情况进行了实验研究, 测量了局部的换热。文

献[ 3, 4]采用与实际情况更为接近的梯形通道。对

扰流柱排的流动和换热进行了实验研究。文献

[ 5]采用数值计算的方法对弦向出流的矩形通道

内的扰流柱排的流动和换热进行了研究。

实际涡轮叶片尾缘, 冷却气体一般存在弦向

出流,即部分冷气从尾缘处的弦向出流孔排出, 部

分从叶尖处的排出,或者全部从尾缘处的弦向出



图1　实验装置简图

Fig. 1　Sketch of the experiment al apparat us

流孔排出。冷气在流过扰流柱时流动方向发生变

化,从叶根到叶尖冷气的流量也在不断减小。文献

[ 1, 2]通过实验测定了有弦向出流孔的扰流柱通

道内的传热和压降。从测量结果可以看出, 对于多

排扰流柱,流动和换热情况除了与入口流动参数

有关之外,还与弦向的出流量有关。弦向的出流量

沿叶片高度方向的变化将直接决定或影响着扰流

柱区域的阻力损失和换热。而这方面的研究在国

内外的文献中很少报道过。

所以有必要对有弦向出流时扰流柱排的弦向

出流量的分布进行详细地研究。

本文通过实验测量了当弦向出流比为1(即全

部空气都从弦向流出)时,梯形通道端壁的静压分

布以及弦向出流量沿径向的变化情况。总结出总

压损失系数和弦向出流量的变化规律。由于没有

考虑旋转的影响,所得结果与真实涡轮叶片的情

况有一定的差别。但实验结果有助于对涡轮叶片

内部冷却通道的工程计算程序进行验证。

1　实验装置和实验方法

1. 1　实验装置

　　实验装置如图 1所示, 一定压力的压缩空气

经过稳压箱后进入发展段, 在发展段内流动充分

发展后进入实验段,实验段内是叉排的扰流柱排,

空气流过扰流柱排全部从弦向排出, 径向出口封

闭。沿径向扰流柱为14排, 沿弦向扰流柱为5排

扰流柱排沿径向分为7段, 每段包括2排扰流柱,

靠近入口为第1段,距入口最远的为第7段。为了

测量弦向的出流量沿径向的变化情况,对应于 7

段扰流柱排在弦向出口处设有 7个流量收集腔,

每个收集腔尺寸相同。收集腔的出口经过调节阀

门与转子流量计相连。最后空气从流量计排到环

境中。发展段和实验段均为梯形通道,通道的截面

尺寸如图1示。为了测量端壁静压分布,在端壁上

开有静压孔。

图2　实验段结构简图

Fig . 2　Sketch of t he t est section

图2为实验段结构简图, y 方向为径向, x 方

向为弦向, z 方向为扰流柱高度方向。扰流柱的高

度随弦向位置不同而变化, H = 0. 7d～0. 2d, 扰

流柱之间的间距S x= 2. 2d , Sy= 1. 1d。其中Sx , Sy

分别为沿径向和弦向的扰流柱间距, H 为扰流柱

高度, d 为扰流柱直径。实验段通道端壁共设有

154个静压孔, 位置如图2所示。

1. 2　实验方法

　　在本文中,雷诺数定义为:
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Red = (m�c/ A min) �d/�
其中: �为动力粘度, m�c 为总的弦向出流量, Amin

在本实验中, 等于入口总流量,为弦向出口处最窄

截面面积。

实验雷诺数:

R ed = 1. 5× 104 ～ 9× 104

　　实验时首先调节7 个流量计前的调节阀门,

使7个流量收集腔中的压力相等。收集腔中的压

力由上端面中部的静压孔测量出。然后测量出端

壁的静压分布以及7个腔的出流量。7段弦向出流

量之和应满足雷诺数的要求。

2　实验结果

2. 1　端壁静压分布

　　图 3为实验测得的雷诺数Red = 9×10
4 时的

端壁静压分布,从图中可以看出,沿径向( y 方向)

的压力变化较小,尤其是在远离弦向出口的无扰

流柱区域,径向的不同位置静压几乎相等。而沿着

弦向静压变化相对比较剧烈,越靠近弦向出口处,

静压变化越剧烈, 静压梯度越大,在弦向出口静压

达到最小值。主要原因: ( 1)由于沿弦向流道逐渐

收缩,流速逐渐增大,使静压降低; ( 2)由于气流流

过短扰流柱区域时,扰流柱对于气流的强烈扰动

造成压力损失, 越靠近出口,扰流柱的柱高越小,

扰动作用越强烈。其它雷诺数的静压分布有着比

较类似的变化规律。

图3　实验测得的端壁静压分布 (Red= 9×104)

Fig . 3　Stat ic pr essur e distribution

(Red= 9×104)

从图3还可以看出,由于径向入口和出口附近的

流动特点造成在这两个区域附近,即第1段和第7

段,靠近出口处弦向的压力变化相对较大。而中间

区域即第3～5段的静压变化比较近似,靠近出口

处弦向的压力梯度相对较小。

在扰流柱附近的静压变化,第3～6段规律近

似,都是在图中的柱左侧(即远离弦向出口侧)静

压较大,柱的右侧(即靠近弦向出口侧)静压较小。

这说明在这个区域气体的流动基本上是沿着弦向

流动。第1和2段的扰流柱附近,较大的静压位于

扰流柱的左下侧, 而扰流柱的右上侧静压较小。第

7段的扰流柱附近, 柱的左上侧静压较大而右下

侧静压较小。这说明在第1, 2和第7段的扰流柱区

域的气流即有弦向流动又有径向流动。对应于第

1, 2和7段(尤其是第1, 7段)的弦向出口的气体

流动方向不是沿着 x 方向(弦向) ,而是与 x 方向

有一定的夹角。

图4　实验测得的端壁静压分布

( Red= 1. 5×104)

Fig . 4　Sta tic pressur e distribution

( Red= 1. 5×104)

图4 是实验测得的雷诺数R ed= 1. 5×104 时

的端壁静压分布, 与图3对比可以看出,静压变化

规律比较类似。不同之处在于靠近入口和远离入

口两端区域的扰流柱附近的流动情况。小雷诺数

时,存在径向流动的区域比较小。并且这个区域的

气体流动方向与 x 方向的夹角也较小。

2. 2　总压损失系数

　　总压损失系数定义为:
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f = �p �
2 

(m�c/ A min )
2

其中: �p , 为入口和弦向出口的总压差, 根据入
口、出口平均流速以及测量得到的静压差算出。

图5给出了总压损失系数随雷诺数的变化情

况。从图中可以看出, 当Red= 1. 5×104 时, 总压

损失系数 f 较大, 而其余雷诺数( Red = 3×104, 5

×104 , 7×104 , 9×104 )的压力损失系数 f 比较接

近,均比小雷诺数的损失系数要小。

图5　压力损失系数随Red数的变化

Fig . 5　P ressure loss coefficient f as a function of Re

根据2. 1分析,在扰流柱区域的气流方向主

要是沿着弦向,在远离弦向出口的区域,静压变化

很小, 静压主要是沿着弦向变化, 所以,损失也主

要是在弦向发生的。压力损失主要由两个因素造

成:一是扰流柱的扰流作用, 在扰流柱后气流分

离,造成旋涡造成局部阻力损失;二是沿着弦向通

道逐渐收缩, 流过收缩通道也会造成压力损失。由

于本文所研究的实验模型中,扰流柱的高度相对

于柱直径比较小, 扰流作用可能比较强烈, 造成的

损失也较大。

2. 3　弦向出流量

　　图6表示出不同雷诺数的弦向出流量沿径向

的变化情况。横坐标表示7段扰流柱排,纵坐标是

每段的弦向出流量占总流量的比例。从图6的实

验结果可以看出, 总的来说,在靠近径向入口附近

(第1或第2段)和远离径向入口附近(第7或第6

段)出流量较大,而在中间区域出流量较小。原因

是在径向入口附近和径向出口附近扰流柱区域的

压力梯度较大(如图3、图4所示)。各段弦向出流

量之间的相对差别不超过30%。

另外,从图6 还可以看出, 雷诺数不同, 各段

弦向出流量的变化规律有所不同。小雷诺数( Red

= 1. 5×104)时, 各段弦向出流量相差较大, 最大

出流量与最小出流之间相差 30% ,最大出流量在

第1段, 其次为第7段, 第2～5段的出流量较小。

图6　弦向出流量分布

F ig . 6　Chordw ise mass flow rate distr ibution

雷诺数增加时,各段弦向出流量相差较小,最大出

流量与最小出流之间相差11%, 最大出流量在第6

或7段,其次为第2或1段,第1、2、6、7段的出流量

相差不大,第1和第7段的出流量没有远大于其它

段的原因可能是大雷诺数时,这个区域的气体流

动方向与 x 方向的夹角较大,使得实际通流面积

变小造成的。

3　结　论

　　( 1) 对于梯形通道扰流柱排内的流动, 当全

部流体从弦向流出,即弦向出流比为1时, 流动方

向主要为弦向, 只在靠近径向入口和远离径向入

口的区域(图2中的第1和第7段)存在着明显的

径向流动。相应地,静压的变化也主要发生在弦

向,越靠近弦向出口,静压变化越剧烈。

( 2) 总压损失系数 f 在小雷诺数( Red = 1. 5

×104)时较大,其余雷诺数的 f 都比较接近。

( 3) 在靠近径向入口附近和远离径向入口附

近弦向出流量较大,而在中间区域出流量较小。各

段弦向出流量之间的相对差别不超过30%。小雷

诺数( Red= 1. 5×10
4
)时,各段弦向出流量相差较

大,大雷诺数时,各段弦向出流量相差较小。
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《航空动力学报》明年改为月刊

经主办单位中国航空学会、主管单位中航一集团及北京新闻出版局的批准,《航空动

力学报》将从 2007年 1月起改为月刊。

近年来,随着我国航空航天科学领域的迅速发展, 本刊的稿件也逐年增加,尽管编辑

部每期尽量增加版面,但仍然难以解决稿件积压和作者的论文发表周期较长的问题。

今年 4月 27 日,《航空动力学报》收到中国航空工业一集团科技发展部转来的北京市

新闻出版局批准本刊改为月刊的批文,这对广大作者是一个喜讯 ,这能缩短论文发表的周

期,能让自己的研究成果早日介绍给广大读者。同时,本刊改为月刊,对读者也是一个好消

息,能够通过本刊尽快地获得更多的信息。

希望广大作者充分利用《航空动力学报》改月刊这一时机,通过《航空动力学报》这一

学术交流的窗口,向国内外的同行介绍自己的研究成果。

《航空动力学报》编辑部
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