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短周期风洞中导叶表面压力和换热测量

李红才，朱惠人，付　猛
（西北工业大学 动力与能源学院，西安７１００７２）

摘　　　要：在发动机典型雷诺数和压比状态下对一种放大导叶叶型进行了表面静压和换热测量．雷诺数

对表面压力系数的影响较小，压比增大使压力系数减小，并且吸力面压力系数最低点后移．雷诺数增大时叶

片表面传热系数增加，并且吸力面上边界层转捩位置提前．压比主要影响吸力面传热系数，小雷诺数时压比

增大会推迟吸力面上边界层转捩点位置，大雷诺数且吸力面后半段为超声速流动时，增大压比使该区域传热

系数降低．保持主流总温不变，叶片表面绝热壁温随叶栅压比增大而降低，相同压比下，叶片表面处于层流状

态时绝热壁温比处于湍流状态时低．
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　　高速风洞实验能获得接近真实状态的叶片换
热数据，国外在这方面的研究起步较早，Ｏｌｄｆｉｅｌｄ

等在文献［１］中就详细说明了在短周期风洞中进
行叶片表面压力和换热测量的方法．近几年国外
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的实验研究重点一方面是非稳态效应和激波的影

响等，另一方面是为数学模型验证和改进数值方
法提供数据．Ｎｉｘ等［２］研究大尺度自由流湍流度
对叶片表面换热的影响，表明叶片换热和热流的
变化频率同湍流流场中最主要的涡相关．Ｃｏｔｏｎ
等［３］研究尾迹对叶片换热和损失的影响，主要关
注边界层的转捩和分离现象．Ｄｉｄｉｅｒ等［４］用完整
的涡轮级研究了转子叶片换热受上游激波的影

响．Ｌｉｇｒａｎｉ等［５］用平板实验研究激波和气膜冷却
的相互影响，显示不同吹风比下具有不同的激波
结构．Ｓｍｉｔｈ等［６］测量了主流超声速时垂直缝或

３０°斜缝的冷却效率，同样位置超声速时绝热气膜
冷却效率比亚声速时高２５％，表明单用吹风比作
为自变量不再有效．Ｈａｌｄｅｍａｎ等［７］测量一级半
涡轮不同展向位置完整的压力和换热数据，为数
值计算代码验证和流动物理现象建模提供了完整

的数据库．国内在这方面的实验较少，上世纪８０
年代李静美等［８］在激波风洞上进行了高速状态下

涡轮叶片换热实验，近年来周勇等［９］在短周期涡
轮实验台上对机匣表面换热测量进行了初步尝

试．本文的主要工作是用短周期风洞对某放大导
叶进行详细的表面静压和换热测量，研究雷诺数
和叶栅压比在大范围变化时叶片表面压力系数、
传热系数和主流绝热壁温的变化规律．

１　实验装置及方法介绍

本实验使用的是短周期跨声速叶栅传热风

洞，可进行叶片表面静压和换热特性的实验研究．
图１为风洞原理图，该风洞采用高压气源吹气和
引射器引射相结合的方式，高压气源容积为１４０
ｍ３，引射器由１６根可单独开关的喷管组成．实验
状态通过调压阀、节流阀、蝶阀和引射器调节，实
验段入口压力范围为２０～３５０ｋＰａ，基于叶栅弦长
的实验段入口雷诺数Ｒｅ范围为１．０×１０５～１６．０×

图１　短周期风洞实验原理图

Ｆｉｇ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｓｃｈｅｍｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｈｏｒｔ　ｄｕｒａｔｉｏｎ

ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ

１０５，出口马赫数Ｍａ范围为０～１．６，关于该风洞
原理的更多信息请参考文献［１０］．
实验叶栅由８个直叶片组成，中间两个叶片

为实验叶片．本文研究的导叶弦长为１２２ｍｍ，栅
距为８７．５ｍｍ，进气角为９０°，出气角为１５°，叶高
为１２０ｍｍ．测静压的叶片为钢制叶片，表面共有

１６个０．５ｍｍ的静压孔（压力面９个，吸力面７
个），叶片静压孔照片如图２所示．换热测量的叶
片用环氧树脂材料加工，表面共布置了３８个热电
偶（压力面１８个，吸力面２０个），叶片热电偶照片
如图３所示．主流总温用０．１ｍｍ的热电偶测量．

图２　叶片静压孔

Ｆｉｇ．２　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｈｏｌｅｓ　ｏｆ　ｖａｎｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

图３　叶片热电偶

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｒｍｏｃｏｕｐｌｅｓ　ｏｆ　ｖａｎｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

叶片 静 压 测 量 用 美 国 Ｅｓｔｅｒｌｉｎｅ 公 司 的

Ｎｅｔｓｃａｎｎｅｒ　９８１６／９８ＲＫ压力扫描阀，采样频率为

１００Ｈｚ．换热实验采用加热叶片的反向热流法，热
电偶的输出信号由专门的测试系统采集，采样频
率为１０ｋＨｚ，详细信息可参考文献［１１］．

２　实验工况及数据处理方法
２．１　实验工况

　　短周期风洞一次实验时间约为８ｓ，实验段气
流在３ｓ时达到稳定，所以表面静压测量是稳态
的．本文根据气动状态稳定阶段的叶栅进口雷诺
数Ｒｅ和叶栅压比ｐｒ调节实验状态，定义分别为

０２８
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Ｒｅ＝ρ１Ｖ１Ｌ／μ１ （１）

ｐｒ＝ｐ１ｔ／ｐ２ （２）
式中ρ１，Ｖ１，μ１ 分别为叶栅入口的气流密度、速度
和动力黏度，Ｌ为叶栅弦长，ｐ１ｔ为叶栅前总压，ｐ２
为叶栅后静压．
本文在Ｒｅ＝２×１０５，３×１０５，４×１０５，５×１０５，

６×１０５，８×１０５，１０６ 和ｐｒ＝１．１，１．４，１．８，２．３状
态下进行了２８组叶片表面静压和换热测量实验．
这里列的状态参数称为名义参数，实际实验的参
数会存在一些偏差，后面的实验结果图中均使用
实际实验的参数．

２．２　压力数据处理

表面静压测量结果用压力系数表示，定义为

Ｃｐ＝
ｐ－ｐ１ｔ
ｐ１ｔ－ｐ１

（３）

其中ｐ为叶片表面静压，ｐ１ｔ和ｐ１ 分别是叶栅进
口总压和静压．

２．３　换热数据处理

由于环氧树脂材料导热系数小，在几秒中的
瞬态换热实验中，叶片表面向内部的导热过程可
用一维半无限大物体的导热微分方程表示，即

Ｔ
ｔ＝

λ
ρｃ
２　Ｔ
ｘ２ ＝－

１
ρｃ
ｑ
ｘ

（４）

式中λ，ρ，ｃ分别为材料的导热系数、密度和比热
容，ｑ为热流密度，以叶片表面为原点，叶片内法
线方向为ｘ轴正向，边界条件为

ｔ＝０，ｘ＞０，Ｔ（ｘ，０）＝Ｔ０
ｔ＞０，ｘ＝０，Ｔ（０，ｔ）＝Ｔｗ（ｔ）

ｔ＞０，ｘ→＋∞，ｑ（ｘ，ｔ）＝０
　　把叶表面温度Ｔｗ 和表面热流ｑｗ 分别看作
输入、输出信号，叶片材料按常物性处理时，这是
一个线性时不变系统．当Ｔｗ 为等间隔离散采样
信号时，表面热流ｑｗ（ｎ）等于系统脉冲响应函数ｈ
（ｎ）与表面温度Ｔｗ（ｎ）的离散卷积和．

ｑｗ（ｎ）＝ｈ（ｎ）＊Ｔｗ（ｎ）＝

∑
∞

ｋ＝－∞
ｈ（ｎ－ｋ）Ｔｗ（ｋ） （５）

　　这种处理方法称为脉冲响应法，关于该方法
的更多信息请参考文献［１２］．文献［１１］对脉冲响
应法和直接求解叶片瞬态温度场所得表面热流结

果进行了对比，验证了脉冲响应法的适用性．
叶片表面热流密度ｑｗ 可表示为

ｑｗ ＝Ｈ（Ｔｇｒ－Ｔｗ） （６）
其中Ｔｇｒ是主流的局部绝热壁温，在高速状态下
用Ｔｇｒ定义叶片表面传热系数比文献［１１］中采用

主流总温Ｔｇ的方式更合理，Ｔｇｒ同Ｔｇ的关系为［１３］

Ｔｇｒ
Ｔｇ
＝ｒ＋ １－ｒ

１＋０．５（κ－１）Ｍａ２
（７）

其中κ为空气等熵指数，Ｍａ为当地自由流马赫
数，ｒ为恢复系数．对于给定的气动状态，每个测
点的Ｔｇｒ／Ｔｇ均为常数．用Ｔｇ去除式（６）两端得

－ｑｗＴｇ
＝ＨＴｗ

Ｔｇ
－ＨＴｇｒ

Ｔｇ
（８）

　　以－ｑｗ／Ｔｇ 为因变量，以Ｔｗ／Ｔｇ 为自变量，
对实验数据进行线性拟合，则直线的斜率和其在
横轴上的截距分别为Ｈ 和Ｔｇｒ／Ｔｇ．

２．４　误差估计

详细的误差推导需要较长的篇幅，作者将在
专门讨论实验方法的文章中给出，这里只给出直
接量的测量误差如下．

表１　实验误差

Ｔａｂｌｅ　１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｅｒｒｏｒｓ

参数 ｐ１ｔ／ｋＰａ　ｐ２／ｋＰａ （ｐ－ｐ１ｔ）／ｋＰａ　Ｔｇ／Ｋ　Ｔｗ／Ｋ

绝对误差 １　 １　 ０．１　 ０．３　 ０．３

３　实验结果

３．１　压力测量结果

图４为ｐｒ＝２．３时叶片表面压力系数随雷诺

数的变化关系，图中横坐标为相对弧长，左边为压
力面数据，右边为吸力面数据．图４中参数同２．１
节的状态略有差别，这是因为实际的实验状态同
名义参数存在偏差所致．本文后面各图均采用图

４的横坐标表示方法和实际参数标注，但是文字
叙述中使用名义参数．

图４　雷诺数对压力系数分布

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒｓ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｎ　Ｃｐｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
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从图４中可以看出，整个压力面和吸力面前
半段几条线几乎完全重合，在吸力面后半段不同
状态之间存在差别．ｐｒ＝２．３状态下叶片吸力面
后半段为超声速区，有激波存在，实验中这段区域
静压数据波动明显比其他区域大，说明在这段区
域可能存在着同激波相关非稳态现象，本文测量
的是按时间平均的表面静压．考虑到吸力面后半
段激波对测量的影响，以及实验状态压比的偏差，
可以认为雷诺数对压力系数分布的影响不大．
图５为Ｒｅ＝３×１０５，４×１０５ 时压力系数随压

比的变化关系．

图５　压比对压力系数的影响

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏｓ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｎ　Ｃｐｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图５中名称为“低速风洞”的数据来自直流式
大尺寸低速平面叶栅风洞实验［１４］，测静压叶片用
有机玻璃加工而成，叶型与本文相同，弦长为３７０
ｍｍ，表面共有７２个直径为０．５ｍｍ静压孔，用水
排测量表面静压，该风洞中Ｒｅ＝４×１０５ 的状态对
应的叶栅压比ｐｒ＜１．０３，详细信息见文献［１４］．
从图５可以看出，本文ｐｒ＝１．１的实验状态

压力系数分布同低速风洞结果比较接近．但是随

着压比的增大，压力系数分布同低速风洞的结果
差别越来越大，并且吸力面上压力系数最低的点
也略向后移动，这说明压比对本实验叶型表面压
力系数的影响很大．

３．２　换热测量结果

图６给出了ｐｒ＝１．８时不同雷诺数下传热系

数的对比情况，从图中可以看出，叶片表面传热系
数随着雷诺数的增大而增大．

图６　雷诺数对传热系数的影响

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒｓ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｎ　ｈｅａｔ

ｔｒａｎｓｆｅｒ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

压力面上传热系数的变化趋势在不同雷诺数

下是相似的，即从驻点开始下降，到相对弧长

２０％～３０％降到最低点，然后逐渐上升．从图５可
知压力面相对弧长３０％之前静压变化平缓，所以
层流边界层加厚是导致传热系数减小的主要原

因；压力面相对弧长３０％之后区域静压加速下
降，大雷诺数状态下在压力面尾缘处可能还伴随
着边界层的过渡，所以传热系数逐渐上升．
对于吸力面６０％以前的区域，在Ｒｅ＝２×

１０５，３×１０５，４×１０５ 状态下，传热系数从前缘驻点
开始先下降、后上升，传热系数的这种变化趋势应
该同边界层的转捩相关，并且雷诺数增大时，传热
系数最低点前移，这显示出转捩位置向上游移动．
在Ｒｅ＝６×１０５，８×１０５，１０×１０５ 状态下，传热系
数最小值点出现在相对弧长１０％之前，这说明吸
力面上几乎都处于湍流区，且湍流区的传热系数
呈现出平均化的趋势．
对于吸力面相对弧长６０％之后的区域，从图

５可知：该区域为逆压梯度区，除了最小雷诺数

Ｒｅ＝２×１０５ 状态下这段区域传热系数呈上升趋

２２８
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势外，其他雷诺数下这段区域传热系数都是逐渐
下降的．
图７给出了Ｒｅ＝３×１０５，１０６ 时不同压比下

传热系数的对比情况，从图中可以看出，压力面上
传热系数分布受压比影响不大，吸力面上传热系
数分布随压比的变化在不同雷诺数下呈现出不同

的规律．

图７　压比对传热系数的影响

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏｓ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｎ　ｈｅａｔ

ｔｒａｎｓｆｅｒ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

对于Ｒｅ＝３×１０５ 的状态，增大压比推迟了吸
力面上边界层转捩点的位置，所以传热系数最低
点的位置后移．这可以结合压比对压力系数的影
响（图５）进行解释，压比增大会导致吸力面压力
系数最低点向下游移动，顺压梯度区域延长，而顺
压梯度使流动趋于稳定，所以推迟了边界层从层
流向湍流的转变．
对于Ｒｅ＝１０×１０５ 的状态，从前面对图７的

分析可知，除了前缘附近外，吸力面上均处于湍流
状态．ｐｒ＝２．３时吸力面５０％以后区域的传热系
数小于ｐｒ≤１．８的状态，这可能跟超声速流动有

关．ｐｒ≤１．８时，整个吸力面均为亚声速流动或者
存在很小区域的超声速流动，而ｐｒ＝２．３时，吸力
面后半段均为超声速流动．超声速流动不仅使静
压最低点后移，还可能产生激波，所以使换热出现
了不同于亚声速流动的特点．
图８为Ｒｅ＝６×１０５ 状态的绝热壁温结果，可

以看出Ｔｇｒ／Ｔｇ随压比增大而减小．

图８　压比对Ｔｇｒ／Ｔｇ的影响

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏｓ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｎ　Ｔｇｒ／Ｔｇ

图９中给出了ｐｒ＝１．８时叶片表面Ｔｇｒ／Ｔｇ
的测量结果和根据ｐｒ＝１．８的静压测量结果用式
（７）计算的Ｔｇｒ／Ｔｇ值，式（７）中ｒ的值根据平板边
界层流动的分析解［１５］选取，层流时ｒ＝Ｐｒ１／２，湍
流时ｒ＝Ｐｒ１／３．

图９　雷诺数对Ｔｇｒ／Ｔｇ的影响

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒｓ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｎ　Ｔｇｒ／Ｔｇ

从图９中可以看出，Ｒｅ＜４×１０５ 时，随着雷
诺数的减小，在压力面后半段和吸力面上Ｔｇｒ／Ｔｇ
是减小的，由于雷诺数对叶片表面压力系数的影
响不大，所以Ｔｇｒ／Ｔｇ的差异主要是由不同边界层
流动状态下恢复系数ｒ的不同导致的．雷诺数增
大时，边界层会更早的变为湍流，从而使ｒ增大，
相应的Ｔｇｒ／Ｔｇ值也增大．
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从图９中还可以看出，Ｒｅ≥４×１０５ 状态下测
量结果同平板上湍流理论计算结果基本吻合，在

Ｒｅ＝３×１０５ 状态下，吸力面前半段和压力面后
半段上Ｔｇｒ／Ｔｇ的测量值略低于平板上按层流状
态计算的理论值，Ｒｅ＝２×１０５ 时吸力面前半段

Ｔｇｒ／Ｔｇ的测量值则更低一些，这种测量值同平板
理论计算值的差别可能跟叶片表面曲率相关．

４　结　论

本文用短周期风洞对某放大导叶表面静压和

换热特性进行了实验研究，主要得到如下结论：

１）压比是影响叶片表面压力系数的主要因
素，压比增大使压力系数减小，并且吸力面压力系
数最低点后移．低速风洞压力系数测量结果同本
文ｐｒ＝１．１状态的结果比较接近，但同大压比状
态结果差别较大．
２）雷诺数是影响叶片表面换热的主要因素，
雷诺数增大时，叶片表面传热系数随之增加，并且
边界层转捩位置会向上游移动，从而改变传热系
数分布趋势．压比对换热的影响也不能忽略，小雷
诺数时压比增大会延迟吸力面上边界层的转捩位

置，大雷诺数时ｐｒ＝２．３的状态吸力面后半段传
热系数小于ｐｒ≤１．８的状态，这可能跟ｐｒ＝２．３
时吸力面后半段为超声速流动有关．
３）压比增大是导致Ｔｇｒ／Ｔｇ 减小的主要原
因，相同压比、不同雷诺数状态由于边界层流动状
态不同也会出现Ｔｇｒ／Ｔｇ值的差别．湍流状态时叶
片表面Ｔｇｒ／Ｔｇ值的测量结果同平板上湍流状态
下Ｔｇｒ／Ｔｇ的理论计算值吻合，层流状态时叶片表
面Ｔｇｒ／Ｔｇ实验值比平板上层流状态下Ｔｇｒ／Ｔｇ 的
理论值偏低．
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