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短周期涡轮实验的发展趋势
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摘 � � � 要: 对国外短周期涡轮实验技术的发展及其应用范围开拓的情况进行了综述和分析. 比较了长短周

期涡轮实验技术各自的优点和不足.近年来, 在发展高性能航空发动机的需求带动下, 短周期涡轮实验技术

正在努力克服自身的薄弱环节,力争达到长周期涡轮实验技术所能达到的性能测试精度. 其发展目标是争取

部分替代长周期涡轮实验,由单纯机理性实验平台向部件性能研发平台扩展.同时,作为重要的基础研究平

台,短周期涡轮实验台在机理研究领域也有所拓宽, 开始被应用于新设计理念的验证、CFD 设计分析软件的

校验等新的领域.
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Development trend of short�duration turbine experiments
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Abstract: The development and expansion of ov erseas shor t�durat ion turbine test ing

techniques w ere summar ized and analyzed by compar ing the advantages and disadvantages of

short�/ long�duration turbine testing techniques. Spurred by the demand of developing high

performance aeroeng ine, the short�duration turbine test ing technique w as improved greatly

to achieve the measur ement accuracy o f long�dur at ion tur bine testing technique. T he purpo se

of short�duration tur bine test ing technique is to replace part ial ly long�duration tur bine test ing

technique by developing f rom a mechanics invest igat ion platform into a per formance invest i�
gation plat fo rm. As an important basic study plat fo rm, short�dur at ion turbine test ing plat�
form has developed in the mechanism research f ield and has now been applied to v alidat ion of

new design concept and check o f CFD sof tw ar e.

Key words: aerospace propulsion system; turbine test ing technique; sho rt�durat ion;
heat t ransfer; f low mechanics; calibrat ion of CFD sof tw are

� � 针对涡轮级和涡轮叶栅的实验设备一般可分

为长周期和短周期两类. 前者都配置连续式气源,

试验是在流动连续和稳定的条件下进行;而后者

则不配置连续式气源,试验时间很短,试验是在非

稳态条件下进行.

长周期涡轮级实验台,一般分为两种:一种是

全温全压实验台, 其进口条件全面摸拟发动机涡

轮进口的压力和温度分布.这种实验台模拟的实

验条件最符合真实流动情况, 是对涡轮部件全面

进行气动、传热, 结构试验考核的重要实验装置.

但其投资和运行费用耗费极大; 另外一种是空气

涡轮模型试验,这种实验模拟进出口落压比,只是

为防止膨胀过程中空气中水汽结冰, 需要在进口

适当加热,进口温度远低于发动机燃烧室出口温
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度,所以涡轮中流过的工质不是真实燃气.这种空

气模型涡轮实验, 一般只能进行涡轮级气动性能

方面的研究,而不能进行有关热传导方面的实验.

短周期实验台试验周期通常在几十毫秒到几

秒.正是因为实验时间短,在带来很多好处的同时

也造成了一些缺憾. 短周期实验台不用建设大功

率的气源,而气源的建设投资和运行费用,在长周

期实验设备的投资和运行费用中都占有很大的比

重.往往由于供电紧张,大功率气源的建设和使用

上都受到很大的限制. 短周期实验因为实验时间

短,试验过程中流过的气体来不及和涡轮叶片及

机匣发生充分的热交换,可以认为涡轮叶片及机

匣等零件仍保持室温, 这样为模拟发动机涡轮主

流燃气和金属的温度比,进行叶片表面热流率的

测量创造了有利的条件. 同时,短周期实验台还具

有能方便地模拟不同比热比、雷诺数、马赫数等优

点.其应用范围也从传热、气动扩展到有关涡轮的

新概念研究(如对转涡轮、热斑效应、时序效应)以

及高周疲劳、动应力等有关结构方面的实验研究.

本文将对这方面的发展作简要介绍.

尽管短期实验台具有投资省, 运行费用低的

突出优点,但是由于种种原因和限制,使得它主要

还是被应用于机理性的研究, 尚未见到关于短周

期实验设备应用于提高和改进涡轮级性能工作的

报道.要把短周期实验设备从仅仅承担基础研究

性任务的领域拓展到产品的设计研发领域,还需

要解决很多的问题. 其中关键之一是提高短周期

实验设备涡轮级效率测量的精度. 在这一方面美

国 M IT 和英国牛津大学分别针对暂冲式实验台

和等熵轻活塞实验台做了大量的工作, 取得了一

定的突破.

1 � 短周期涡轮实验装置的
� � 种类和分布

� � 短周期实验按气源发生装置不同, 目前主要

有激波管式,轻活塞式和暂冲式三种.

激波管风洞 ( Shock Tunnel, 图 1)最初应用

于航天领域,以模拟高马赫数高总焓外部流动环

境,是流动和换热实验研究中常用的短周期实验

设备,后来在航空涡轮实验研究中也获得了应用.

其基本部分为激波管、喷管、实验段、高低压气源

和薄膜.实验前驱动段内充满高压气体,并用隔膜

和被驱动段隔开. 实验时, 突然将隔膜打开,高低

压气体间产生压缩波并最终合并成向低压段运动

的激波, 与此同时,一束膨胀波向驱动段传播.激

波后气体温度和压力升高,成为可用气源.

图 1 � 俄亥俄州立大学激波管实验设备

F ig. 1� Shock tunnel o f OSU

等熵轻活塞式风洞( Isent ropic Light P iston

Tunnel,图 2)的工作原理与打气筒类似, 高压储

气罐中的气体通过喉道进入气筒, 推动活塞前进,

活塞前气体受到压缩,达到预定压力时,气筒端部

快开阀打开, 气体通过实验段,最后进入真空罐.

可以通过调整气筒入口和叶栅喉道面积,使进入

气筒和流经实验段的气体流量相等.

图 2 � 英国 QinetiQ 等熵轻活塞式风洞

Fig. 2� Isentropic light pist on tunnel of QinetiQ

暂冲式风洞 ( Blow down T unnel, 图 3) 主要

由储气罐、快开阀、实验段、电磁涡流制动测功器

和真空罐组成.试验时首先向储气罐中充入实验

用的混合气体直至达到初始压力的要求,储气罐

和快开阀由罐壳夹层中的加热器加热到预期温

度.其余设备由真空泵抽成真空. 实验前, 快开阀

关闭,真空实验段中的涡轮由一个电机驱动至实

验要求的转速.实验开始时,同时打开快开阀、关

停电机、接通电磁涡流制动器, 由气罐排出的高

图 3 � MIT 的暂冲式涡轮实验装置

F ig . 3� Blowdow n tunnel of M IT
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温、高压气体驱动涡轮,输出功被制动器吸收.

表 1� 短周期涡轮实验装置在世界各地的分布情况

Table 1� Distribution of short duration test facility

in the world

类型 分布单位 国家

激波管

轻活塞

暂冲式

Ca lspan company 美国

俄亥俄州立大学 美国

DERA Pyesto ck 英国

牛津大学 英国

冯卡门研究所 比利时

QinetiQ Research Center 英国

MIT 美国

Air Fo rce Research Labo rator y 美国

俄亥俄州立大学 美国

中科院工程热物理所 中国

表 2 � 短周期涡轮实验装置主要运行性能的比较

Table 2� Comparisons of the ability of short

duration test facilities

有效测量时间/
ms 折合转速稳定段 制动�测扭装置

激波管 10 无 无

轻活塞 100 无 无

暂冲式 100 以上 有 有

表 1和表 2分别给出目前短周期涡轮实验装

置在世界各地的分布情况和主要运行性能的比

较.由表 2不难看出暂冲式短周期涡轮实验装置

更适宜应用于涡轮级的气动特性参数测量.

2 � 短周期涡轮实验装置在新概念探
索方面的应用

� � 短周期涡轮实验装置具有的运行费用低使用

方便的特点,使其在新概念研究如对转涡轮、热斑

效应、时序效应方面得到广泛的应用. 例如,无导

叶对转涡轮可以缩短发动机长度, 减轻重量, 提高

效率.俄亥俄大学使用激波管实验设备对全尺寸

1+ 1/ 2对转涡轮进行了实验研究
[ 1]

. 这是世界上

第一篇公开发表的有关无导叶对转涡轮实验的报

告.在高压动叶和低压动叶叶片表面布置的压力

传感器采集的信号通过滑环引电器导出.他们分

别测量了高压导叶、动叶,低压动叶叶片表面的实

时和时间平均压力分布,并和三维 N�S 方程的时

间精确解以及时间平均解的结果进行了比较. 他

们认为数值预估在定性上和实验结果取得了一

致.数值计算被证明可以很好地定性描述无导叶

对转涡轮高压导叶、动叶,低压动叶叶片槽道内的

流动机理,但是在定量上还需要根据实验做进一

步的校验.

俄亥俄大学使用激波管风洞对涡轮叶片排的

时序效应进行了实验研究
[ 2]

.试验件如图 4所示,

由 1+ 1/ 2级高压涡轮三个叶片排构成.实验研究

表明通过改变一级导叶对应二级导叶的周向相对

位置,可使 1+ 1/ 2涡轮级的气动效率有 2% ~

3%的变化. 更为重要的是, 研究者使用实验结果

证实了通过数值模拟分析发现的时序效应内部机

理,即时序效应本质上是由于上游高压导叶尾迹

的迁移扩散而造成的. 对下游导叶叶片表面压力

分布的实时测量, 使研究者认识到上游导叶和下

游导叶周向相对位置的调整, 会对下游导叶叶片

表面非定常压力场时域分布和频域分布有很大影

响.通过实验发现的这些现象和信息在气膜冷却

设计和防止高周疲劳等方面都具有重要指导意

义.冯卡门研究所也使用短周期涡轮实验设备,研

究了时序效应对 1+ 1/ 2级高压涡轮二级导叶热

流分 布的 影 响[ 3] . 图 5 显示 实 验 时序 效

应选择的上游导叶和下游导叶周向4个相对位

图 4� 1+ 1/ 2级高压涡轮试验件

F ig . 4 � Main flow path of 1+ 1/ 2 turbine

置.实验采用薄膜热流计测量二级导叶叶片表面

和机匣表面热流分布,图 6表示了测点分布情况.

通过实时测量实验研究者观察到叶片表面和机匣

表面热流分布变化和静压分布变化紧密关联; 上

游导叶和下游导叶周向相对位置的变化不仅会使

热流分布脉动的强度和走向发生改变, 还会导致

热流分布时间平均值的显著变化.

工程热物理研究所于 2000年开始建设暂冲

式短周期涡轮试验台,并利用该设备对 1+ 1/ 2对

转涡轮试验件进行了性能测试
[ 4, 5]

. 试验结果同
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图 5� 为研究时序效应上游导叶和下游导叶周向四个相对位置

F ig . 5 � Different r elativ e po sitio ns of blades

图 6� 薄膜热流计测点分布

F ig . 6 � Distr ibution of heat�flow meter

measur ement point

Numeca数值计算结果比较吻合. 该试验台能提

供大约200 ms折合转速稳定段,重复性也令人满

意,完全能够满足涡轮性能测试的需要,但测量精

度有待进一步提高, 整个试验台的设备和试验方

法都有改进的余地.

热斑效应对涡轮高压动叶叶片温度峰值的分

布有直接的影响, 英国 Q inetiQ 研究中心和牛津

大学的研究人员合作, 使用等熵轻活塞实验设备

在这方面开展了相关的研究[ 6, 7] . 其研究工作的

特色是专门为等熵轻活塞实验设备设计研制了模

拟燃烧室出口非均匀温度场的模拟装置
[ 8]

, 它能

全面模拟燃烧室出口沿径向和周向温度分布(图

7) .相似的装置也被应用于美国空军研究中心的

暂冲式短周期涡轮实验装置上
[ 9]

, 而过去类似实

验是仅在 1/ 4 扇段上模拟燃烧室出口热斑分

布
[ 10]

. 研究人员对进口均匀温度、热斑与高压导

叶前缘相对,以及热斑与槽道中心相对几种情况

进行了试验(见图 8) .据称这是世界上首次全面

模拟现役发动机的马赫数、雷诺数和燃气/金属温

比的热斑实验.

3 � 短周期涡轮实验装置应用于结构
动力学的研究

� � 随着新的发动机中涡轮单级落压比不断地提

图 7� 对燃烧室出口温度分布的模拟

F ig . 7� Numerical prediction of combustion

� � chamber outlet temperature

图 8 � 热斑对涡轮高压动叶温度分布的影响

F ig . 8 � Influence of hot str eak t o temperature

distribution

高、叶片排间距不断地缩小,动静叶间非定常干扰

引起的叶片激振强度加大,强迫振动引起涡轮叶

片高周疲劳的问题日益引起人们关注. 人们希望

使用 CFD能准确预估涡轮级叶片受到的非定常

气动激振力.但是由于缺乏必要的实验数据校验,

使得这方面工作的进展缓慢. 针对这种情况,俄亥

俄大学在短周期实验设备上展开了系列化的实验

研究工作[ 11�13] . 图 9 图示了尾缘激波在下游低压

转子流场的分布情况. 文献[ 11]着重研究了无导

叶对转涡轮非定常气动激振力的问题. 由于取消

了低压导叶,高压动叶和低压动叶相对转速提高

了近一倍,两排叶片排间非定常气动激振力的影

响会明显加大.为此他们专门研究了高压涡轮转
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子出口马赫数处于 1. 44, 1. 20, 1. 05不同水平下,

高压动叶尾缘激波对下游低压转子叶片气动激振

力的影响.文献[ 12, 13]分别研究了涡轮叶片阻尼

和动态响应,叶片阻尼系数是高周疲劳分析所需

的一个重要参数, 他们通过实验研究了不同振型

下的气动和结构阻尼. 文献[ 12]是第一篇公开发

表的有关在高转速条件下同时进行气动和结构阻

尼系数测定工作的论文.

图 9 � 高压转子尾缘激波在低压转子流场的分布

Fig. 9� P recicted shock structure in the LP blade

4 � 短周期涡轮实验装置应用于传
热/气动机理研究

� � 因为短周期涡轮实验设备可以很方便地实现

对真实发动机主流燃气和叶片机匣金属构件间温

度比的摸拟.所以与涡轮有关的传热试验是短周

期实验设备的主要研究内容. 传热实验为相关的

数据库的建立和数值计算程序的校验[ 14�18] ,提供

了大量的数据. 而这两项工作都为建立坚实可靠

的冷却设计技术打下了良好的基础. 随着实验工

作的深入,在涡轮传热方面的实验研究领域也有

新的开拓.一方面是实验测量更加细致,和过去主

要侧重于动静叶表面热流的测量相比, 更多的研

究致力于叶片尖部和机匣部位, 以及动叶根部平

台处的热流分布规律实验研究上[ 19�22] . 另一方面,

传热实验研究不单纯满足于获得时均测量结果,

对实时的非定常热交换实验数据的获取,为非定

常条件下传热机理的研究,特别是数值模拟研究

创造了条件[ 23�25] .为了能承受更高的来流温度,气

膜冷却技术被广泛采用.现在冷却气量占发动机

流量的比例越来越高, 为了研究气膜冷却射流对

涡轮气动效率的影响, 改进设计技术, M IT [ 26] 和

Qinet iQ 研究中心[ 27] , 在他们发展的短周期实验

台上,对有/无气膜冷却的涡轮作了气动对比试

验,研究不同流量比例的气膜冷却射流对主流流

场的影响,为改进冷却设计提供了依据.涡轮级非

定常流场的实验研究大都和数值计算模拟分析紧

密结合[ 28�31] .实验所获得的大量数据被用来分析

总结非定常流动的特点和规律, 校验和发展数值

计算方法、模型和程序.而经过实验校验的程序被

进一步用于揭示非定常流场的细部结构.

5 � 提高短周期涡轮实验装置测量
精度的努力

� � 提高测量精度, 使得在短周期实验台上进行

的涡轮级的性能测量精度达到常规的长期实验台

的水平,是当前短周期试验设备的一个发展趋势.

在涡轮级性能的测量中,流量和效率是最重要的

两个参数.因为在短周期涡轮实验中,涡轮级的焓

降小且不易测准, 所以涡轮级效率通常是通过轴

功率计算得出的,效率计算公式中也包含流量.在

非稳态条件下实时、准确地测量涡轮的流量成为

完成短周期涡轮级的性能测量的首要任务.

经过长期的试验和摸索, M IT [ 32] 和牛津大

学
[ 33]
采取了各自的方案提高了涡轮流量的测量

精度.前者采用了经过标定的堵塞流量喷管进行

流量的实时测量.为提高测量精度,还对喷管和涡

轮间由于流动延迟产生的误差进行了必要的修

正.后者是在测量截面上进行流量积分来进行实

时流量测量.计算公式如下:

m
�
plain = CdA p

~ 2

RT
~

�
�- 1

p
~

0

p
~

�- 1
�

- 1 co s �

� � 其中 A 是测量截面的精确面积,带~ 的值分

别是在测量截面上分布的多个测点上实时测量得

到的总压、静压、静温的平均值.公式中的Cd 是流

量系数,它是通过标定获取的.他们利用轻活塞室

作为贮罐, 在放气过程中实时测量罐内压力、温

度,来确定罐内气体每一时刻流出的流量,进而对

测量截面的流量系数进行标定. 牛津大学的研究

人员认为流量测量的精度达到了 0. 2%.

要计算轴功率, 必须首先测量涡轮轴的扭矩.

在这方面, M IT 和牛津大学也采用了不同的方

案. M IT 通过改进电磁涡流测功器提高了扭矩测

量精度.牛津大学的轻活塞实验台试验有效测量

时间仅有几十毫秒, 一般不安装电磁涡流测功器,

而是在涡轮轴上加装具有很大转动惯量的惯性

轮.涡轮的有效输出转矩是通过测量轴转动加速

度后获取的. 为此他们采用了精密的激光�码盘转
速测量装置(图 10) , 提高了转动速度、加速度测

657



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 22 卷

量的精度[ 34] .和长期周期实验设备不同, 短周期

实验设备在实验过程中是处在过渡态, 并不处在

热平衡状态.这样在实验过程中必须考虑由于主

流和实验件之间的热交换.不能象长周期试验那

样把实验过程视为绝热过程, 计算涡轮的效率时

必须要考虑这部分热量损失. 图 11 给出 M IT 的

绝热效率修正曲线,这一修正量随着进口温度的

图 10 � 激光�码盘涡轮轴转速测量装置

Fig . 10� Laser�code disk turbine r otational speed

measur ement device

图 11 � 涡轮进口温度�绝热效率修正量曲线

Fig. 11 � Non�adiabatic cor rection v s. inlet

temperature

增加以近似线性增加. 进行涡轮气动性能方面试

验时,通常进口温度取为 345~ 356 K, 其绝热效

率修正量约为 0. 25% .

通过以上努力, 在进行了详细的误差分析后,

MIT 的研究人员认为在他们改进过的实验设备

上,涡轮的绝热效率(使用扭矩法计算)可以达到

0. 45%的精度. 当转速、落压比变化, 或涡轮几何

形状修改情况下, 要研究这些变化引起涡轮效率

的改变时,测量效率的误差不会受到系统误差的

影响.在这种情况下,他们认为短周涡轮实验台涡

轮的绝热效率测量精度可以达到 0. 25%. 牛津大

学也针对他们的等熵轻活塞实验台做了类似的工

作.他们根据绝热度效率的公式进行差分析得到

各个测量值的影响系数.在进行可能性分析的基

础上,分配了各物理量的测量精度要求.为此,在

压力和温度测量方面,他们也做了大量的工作.经

过多方面的努力, 他们认为该实验台测量得到的

绝热效率的精度范围可以达到  0. 3% .

6 � 结束语

本文简要介绍了近年来短周期涡轮实验技术

应用和自身发展两方面的情况.要使短周期涡轮实

验技术达到长周期涡轮实验性能测试的精度,在航

空发动机研发过程中发挥关键试验设备的作用, 还

需要作大量的工作.除了提高短周期涡轮实验台的

测试精度外,还应该从以下几方面开展工作:

( 1) 使用同一涡轮级试验件分别在短周期涡

轮台和长周期涡轮台上进行对比校验. 这也是最

通用、最具有权威性的实验台校验方法.

( 2) 从理论上深入分析短周期涡轮实验模化

模型.短周期涡轮实验尽管可以找到几十乃至几

百毫秒宽的测量窗口,在测量窗口内折合转速、折

合流量、折合功率、落压比等导出参数基本稳定,

但真实流动还是非稳态的,至多是准稳态的.使用

非(准)稳态来模拟稳态还需要在理论建模上作进

一步的工作.

( 3) 充分发挥计算流体力学的作用, 使用数

值计算来分析使用非(准)稳态试验模拟稳态试验

在机理上和数值上可能产生的误差.

( 4) 通过以上努力是可以达到使短周期涡轮

实验技术克服自身的薄弱环节, 由单纯机理性实

验平台向部件性能研发平台扩展的目标.

参考文献:

[ 1 ] � Haldeman C W, Dunn M G, Abhari R S, et al. E xperi�

mental and computat ional invest igat ion of the t ime�aver�

aged an d t im e� res olved pressure loading on a vaneless

count�rotat ing turbine [ R] . ASME Paper 2000�GT�0445.

[ 2 ] � H aldem an C W, Dunn M G, Barter J W, et al. Experimen�

tal invest igat ion of vane clocking in a on e and 1/ 2 stage

high pressu re tu rbine[ R] . ASM E Paper GT2004�53477.

[ 3 ] � Billiard N, Paniagua G, D�nos R. Ef fect of clocking on

the heat t ran sfer dist ribut ion of a second stator tes ted in a

one and half stage H P turb ine [ R ] . ASME Paper

GT2005�68462.

[ 4 ] � 唐菲,陈党慧. 1 + 1/ 2 对转涡轮短周期试验台性能测试

[ A] . 中国工程热物理学会第十一届年会论文集 [ C] . 北

京:热机气动热力学分卷, 2005: 520�526.

[ 5 ] � 陈党慧,唐菲,赵晓路,等.暂冲式短周期试验台涡轮性能

658



� 第 4 期 赵晓路等:短周期涡轮实验的发展趋势

及不确定度分析[ J] .中北大学学报( 自然科学版) , 2006,

27( 3) : 253�257.

CH EN Danghu i, TANG Fei, ZHAO Xiaolu, et al. Tu rbine

performance m easuremen t meth od and it s uncertainty es ti�

mate on a b low�dow n sh ort du rat ion rig [ J ] . Journal of

North U niver sity of Ch ina, 2006, 27( 3) : 253�257.

[ 6 ] � Povey T , Chana K S, Jones T V, et al. T he ef fect of hot�

st reaks on HP vane su rface and endw al l h eat t ran sfer: An

ex perimental and computation al study [ R] . ASME Paper

GT2005�69066.

[ 7 ] � Cast ill on L, Laroche E, Sgarzi O. Unsteady three�dimen�

sional navier�stokes analysis of a hot st reak t ransport

through an axial high pres sure turbine stage [ R] . ISABE

2003�1063.

[ 8 ] � C han a K S, Povey T, Terry P. The design , development

an d test ing of a n on�uni form inlet tem perature gen erator

for the Qin et iQ t ran sien t turb ine r esear ch faci lit y [ R ] .

ASME Pap er GT 2003�38469.

[ 9 ] � Barringer M D, T hole K A, Polanka M D. Developing a

combu stor simulator for invest igat ing high pres sure tur�

bine aerodynam ics and heat t ran sfer [ R] . ASME Paper

GT2004�53613, 2004.

[ 10] � Shan T , Epstein A H . Analysi s of hot st reak ef fect s on

turbine r otor heat load [ R] . ASME Paper 96�GT�118.

[ 11] � Weaver M M , Manw arin g S R. For cing funct ion measure�

ments and predict ions of a t ransonic van eless counter rota�

tin g turbin e[ R] . ASME Paper 2000�GT�375.

[ 12] � Kielb J J , Reza S A. E xperim ental study of aer odynamic

an d s tru ctural dampin g in a full scale rotat ing tu rbine

[ R] . ASME Paper 2001�GT�0262.

[ 13] � Kielb J J, Reza S A. Ex perim ental an d numerical study of

forced response in a ful lscale rotatin g turbine [ R] . ASME

Paper N o. 2001�GT�0263.

[ 14] � H aldeman C W, Dunn M G, Barter J W, et al. Aerody�

nam ic an d heat�f lux measu rements w ith p redict ions on a

modern one and 1/ 2 s tage hig h pres sure t ransonic tu rbine

[ R] . ASME Paper GT2004�53478.

[ 15] � Smith G C, H ilditch M A. H eat trans fer computat ions for

high pressur e tu rbine[ R] . ASME Paper 2001�GT�0172.

[ 16] � H aldem an C W, Dunn M G. H eat t rans fer m easuremen ts

an d predict ions for the vane and blade of a rotatin g high

pressure stage [ R] . ASME Paper GT 2003�38726.

[ 17] � T al lman J A. CFD heat t rans fer prediction s for a h igh�

pressure tu rbine stage[ R] . ASME Paper GT 2004�53654.

[ 18] � Bergh olz R F, Dunn M G, Steuber G D. Rotor/ stator

heat t ransfer measu rements and CFD prediction s for short�

duration turbine rig test s [ R] . ASME Paper 2000�GT�

0208.

[ 19] � Dunn M G, H aldem an C W . Tim e� averaged heat flu x for a

reces sed t ip, l ip, and plat form of a T ransonic tu rbine

blade [ R] . ASME Paper 2000�GT�0197.

[ 20] � Chana K S, Jones T V. An in vest igation on turb ine tip

an d sh roud heat t rans fer [ R ] . ASME Paper GT�2002�

30554.

[ 21] � Polan ka M D, Clark J P, White A L, et al . Tu rbine tip

an d shroud heat t ransfer an d loading part B: Comparisons

betw een pr edict ion and measurem ent inclu ding in steady

ef fect s [ R] . ASM E Paper GT�2003�38916.

[ 22] � S teven J, T horpe R J , M il ler. T he ef fect of w ork p roces�

ses on the casing h eat t rans fer of a rotatin g turbine[ R] .

ASME Pap er GT 2005�68437.

[23] � Didier F, D�n os R, Art s T . Unsteady rotor heat t ransfer

in a t ran sonic turbine stage [ R] . ASME Paper GT�2002�

30195.

[ 24] � Ili op oulou V, D�nos R, Bill iard N, et al . Time�averaged

an d t ime�resolved heat flux measurem ents on a tu rbine

stator blade usin g tw o�l ayered thin�film gauges [ R ] .

ASME Pap er GT 2004�53437.

[ 25] � William A, Ain sw orth R, Thorp e S. U nsteady heat t ransfer

measu rements fr om tran sonic tur bine blades at engine rep�

res entative condit ions in a t ran sien t faci lit y [ R] . ASME

Paper GT 2004�53835.

[ 26] � Keogh R C, Gu enet te G R, Spadaccini C M, et al. Aerody�

nam ic performance m easuremen ts of a f ilm�cooled tu rbine

stag e� ex perim ental r esul t s [ R] . ASME Paper GT�2002�

30344.

[ 27] � Chana K S, Hilditch M A, Anders on J. An inves tigat ion of

the effect s of f ilm coolin g in a high�pr essure aeroengine

turbine s tage [ R] . ASME Paper GT2005�68564.

[28] � D�n os R, Art s T, Pan iagua G, et al. Invest igat ion of the

unsteady rotor aerodynamics in a t ransonic turbin e stage

[ R] . ASME Paper 2000�GT�435.

[ 29] � C lar k J P, S tet son G M, Magg e S S, et al . Th e effect of air�

foil scalin g on the predicted uns teady loading on the blade

of a 1 and 1/ 2 stag e t ransonic turb ine and a com paris on

w ith ex perim ental r esul t s [ R] . ASM E Paper 2000�GT�

0446.

[ 30] � Valent i E , H alama J, Den os R, et al . Invest igat ion of the

3D un steady rotor pres sure field in a H P turb ine stage

[ R] . ASME Paper GT�2002�30365.

[ 31] � Brian R, Green J W, Barter C, et al. Tim e�averaged an d

t ime�accu rate aero�dynamics for the reces sed tip cavity of a

high�pressu re turbin e blade and the outer s tat ionary

shr ou d: domparison of com putat ional and ex perim ental re�

sult s [ R] . ASM E Paper GT2004�53443.

[ 32] � Keogh R C, Gu enette G R, Somm er T P. Aer odynamic

performance measurements of a fully�scaled tu rbine in a

short duration facilit y [ R] . ASME Paper 2000�GT�486.

[ 33] � Atkins N R, M iller R J, Ainsw orth R W. T he development

of aerodynamic performance m easurements in a t ransient

test facil ity[ R] . ASME Paper GT2004�53813.

[ 34] � Atkins N R, Ainsw orth R W. Th e m easurement of sh af t

pow er in a fully scaled t ransient turbin e tes t facilit y [ R] .

ASME Pap er GT 2005�68998.

659


