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在激波风洞中进行的涡轮平面叶栅实验
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摘要 本文描述了在激波风洞中
,

来流条件为总压 尸。 。, 、

’
、

’ ,

总温 。 ,

入 口马赫数
,

进行的平面涡轮叶姗

实验
。

实验内容包括叶片表面压力分布测量
,

热流率分布测量和激光千涉法显示叶栅通道

流场
。

为了 进行比较
,

文中还给出叶片表面马赫数分布和热流率分布的分析结果
。

侧呈值

与计算结果规律基本一致
。

关键词 平面叶栅
,

热流率
,

压力
,

祸轮
,

激波风洞

引 吉、 丫 ‘

众所周知
,

提高燃气轮机涡轮入 口温度
,

是提高燃气轮机效率及推重比的主要途径

之一
。

由于涡轮入 口温度逐年增加
,

年代以前
,

不超过 ℃
,

年代至 年代
,

达到 ℃
,

到 年代初
,

进一 步 提 高 到 ℃
,

展望未来
,

预计可达到 。。℃。

不采用冷却措施
,

涡轮叶片是不能承受如此高的温度的
。

这样
,

在进行涡轮设计时
,

必

须做大量实验
,

研究叶片在高温运行下的热环境
,

冷却效果
。

显然这些实验的精确度直

接影响到设计的质量
。

顺应燃气轮机发展的这种需要
,

瞬态实验设备受到人们的青睐
。

瞬态设备能提供接近或超过 目前涡轮实际运行的工况
,

能独立改变来流雷诺 数 和 马 赫

数
,

数据精确
,

实验费低廉等
。

特别应指出的是接近涡轮运行工况这一特点 ,

使它能较

真实地再现涡轮通道 中复杂的跨声速激波边界层干扰流动
,

为建立合理的流动模型
,

发

展更精确的计算方法创造了条件
。

跨声速流和激波与边界层千扰都是气体动力学中的前

沿课题
,

缺乏成熟的分析方法
,

因此发展这种瞬态实验技术的意义就不仅仅局限于给设

计部门提供一些数据
。

本文于 , 年 月 日收到
,

年 月 日收到修改稿
。

本课题得到国家 自然科学基金资助
。
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鉴于上述这许多优点
,

国外一些单位从 年代起纷纷发展用于涡轮传热实验的瞬态

设备
,

现在初步达到实用阶段 〔, ‘ , ’,

而国内尚属空白
。

自 年起
,

我们开始用
,

瞬态设

备进行涡轮传热实验的研究
。

首先将一个高超声速激波风洞改建成能进行 个涡轮

叶片实验的叶栅风洞 〔‘ ’。

相应地发展了一些新的实验技术
。

在这个激波 叶栅 风洞中
,

进行了涡轮叶片表面压力分布万热流率分布和叶栅通道的光学流动显示实验
。

以上实验

的来流条件为 总压
。 力 , , , , , 。

壁温比
。 。 ,

壁温
。 ,

入 口马赫数 。 。

本文将给出上述实验结果
,

为了进行 比较
,

还给出部分分析结果
。

·

如

二
、

实验设备
、

模型和测量方法

激波叶栅风洞是由原来的高超声速激波风洞改装的
,

移去高超声速喷管
,

加上一个

圆变方的过渡段和叶栅实验段而成
。

它包括内径为 毫米的激波管 , 将直径为 毫

米的圆改成 方截面的过渡段 , 面积为 的实验段 能进行 一 个叶片

的叶栅实验 , 真空罐等
,

见图
。

实验时间为 毫秒
,

由来流状态决定
。 由于实

验时间极短
,

模型壁面温度认为是等温壁
,

即等于室温
,

它比涡轮叶片实际 温 度 低 得

多
,

只能通过保持实验和涡轮运行工况下的壁温比和来流雷诺数相等来模拟
。

具体做法

是由涡轮实际运行工况的壁温比
,

得到风洞来流的总温
。 ,

由这个
。

和涡轮 入 口 雷

诺数
,

’得到来流总压 尸 。 。

调节激波管中两道膜片的厚度
,

和驱动段及被驱动段 中

的压力
,

即可得到所需要的气流总温和总压
。

图 激波 叶栅 风洞示意图

真空罐
。

实验段 过渡段
。

被驱动段
。

驱动段
。

第二道膜

实验用叶片由线切割加工
,

精度为 。 毫米
,

测压叶片表面共布有 个测

压孔
,

叶盆叶背各半
。

内径为 毫米的细铜管将测压孔和传感器连在一起
。

测热叶片

也由金属制成
,

表面喷涂氧化铝后
,

溅射测热流率的薄膜电阻温度计及烧结银导线
。

叶片弦长
,

毫米
,

栅距
,

毫米 , 人 口气流角
“ , 叶栅肉 个叶片组
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成
,

中间两个为测量叶片
,

两边为陪衬叶片犷 叶片均悬臂固定在实验段一侧
一

壁上
。

二
‘ ’

光学显示窗用厚 毫米的
一

玻璃袖成护砰片雨销子固定在其上
。

光源为红宝石

,

激光器
。

流动显示由单握拉斯顿棱镜差万千涉仪完成
。

’ ‘

‘

气体总压和叶片表面静压由精度为 编的固悉压力传感器测量
,

整个系统误差不大

于 士
。

叶片表面热流率由薄膜电阻温度计测量
, 、

整个系统的精度约为士 ,

氧化

铝底基的热特性亿五万丁灭
, 由动标得到

。
· ’

六
·

气流总温由测得的激波速度计算得到
。

由固态压力传感器和薄膜 电阻温度计来的讯号由
一

瞬态记录仪采集后
,

送

到
一

数据处理机处理
。

典型的叶片表面静压
、

热流率和气流总压的波形分别见图
。
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图 人 口 气流总压 。 ,

叶面静压 , ,

叶面热流率 , 和膜前压力
。 的波形

三
、

实验结果和讨论

流动建立过程

流动建立过程是很复杂的
,

有许多文章都作了详细的介绍
,

这里不再赘述
,

仅将建立

跨声速平面叶栅流动和建立超声速喷管流动之 ’的区别指出来
。

整个流动建立过程可以

从装在低压段中第二道膜前压力传感器的输出讯号清楚地看出
,

见图
。

人射激波扫过测

压传感器
,

波后压力为 尸 ,

见传感器输出讯号上的第二个小台阶
,

与计算值 相 符
。

入

射激波在第二道膜上反射
,

再次扫过测压传感器 , 反射波后压力达到 破 ,

本实验为 部

分反射
, 尸破 比由所测激波速度计算的全反射波后压力值 尸 、

小
。

二道膜后压力 突 然 下

降
,

达到最低值 尸二 ,

由估算知
,

这时气流达到声速 、 假若激波后的实验段面积与激 波

管面积相同
,

则实验段中气流保持声速 , 若实验段面积扩大
,

则气流加速到超声速 本实

验段面积比激波管截面小
,

声速气流到达实验段后堵塞 、产生一道反向激波
,

波后气流达
到定常亚声速

。

相应地激波形 图上压力突然王升达到定常值
,

第二个定常压力平台是由于

叶栅通道中还有一个最小截面造成的
。

叶片表面上的
一

薄膜电阻温度计的输出讯号也表明

了这种流动建立过程
。

第一个台阶为声速气流通过‘ 第二个峰值为反向正激波通过
,

波后
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定常的亚声速流流过后 毫秒多
,

叶片表面热流率才达到定常值
。

叶片表面热流率
、

压力分布和流动显示

在总压
。 ’ ,

总温
。二 ,

人 口马赫数
,

的来流 条 件下
,

测量了 涡轮叶片表面压力分布
。

表面热流率分布并取得了叶栅通道的干涉 照 片
。

结

果分别见图 一
。

图 为由叶片表面压力分布转换成马赫数分布的结果
。

由图上结果

可看出 在叶片头部区域
,

气流速度最低
,

然后分别沿叶盆
,

叶背膨胀加速
。

叶盆表面

马赫数分布为单调上升到出口马赫数
,

叶背表面气流在大约 弦长处开始

达到声速
。

气流继续加速
,

通道中达到局部声速
。

从图 的通道千涉 图上可看出
,

在弦长

为 处
,

出 现 垂 直 激波
,

该激波与叶背壁面边界层相互作用
,

形成入形的分 离 激

波
,

分离激波与叶背相交在近似 弦长处
。

在叶背表面马赫数分布图上
,

相应地在弦

长约 处
,

出现了马赫数突降点
,

即表面有激波打在其上
。

同样在垂直激波后 弦长

约 处
,

气流开始下降到亚声速
。

另外
,

由测量得到 涡轮叶栅通道出口马 赫 数
,

同时通道干涉图上只看到清晰的尾涡
,

没有尾激波存在
。

由以上结果看出
,

马

赫数分布与流动显示结果是很一致的
。

】

。
‘

“

。二 。 。 旦
一 舀知口尸

计

孟弋省
。 出口 马赫数

测掀值 设计值

阳

图

弓 , 冬 心

涡轮叶片表面马赫数分布 图 涡轮叶栅通道流动干涉图

图 是叶片表面热流率测量结果
,

由

于气流滞止
,

驻点热流率达到最大值
。

随

着气流膨胀热流率急剧下降
。

为了考察雷

诺数对热流率的影响
,

图上还给出来流总

压
。名义 ‘ , , , 弓

下对应的来流雷诺数 以弦长为基准 分别

为
‘ , ‘ ,

所得

到的叶面热流率分布
。

可以看 出
,

在三种

雷诺数下
,

叶盆都出现了转换现象
,

即由

层流转缺为湍流
,

热流率逐渐增加
。

当雷

诺 数由 , 增加到 时 ,

焦耳 秒
·

度米勺

、、、、

, 减 ‘
乍众

、

份丫
详夕

‘

以 一几石 ‘

图 来流雷诺数对叶面热流率的影响

转抉结束位置从弦长大约 处前 移 到



空 气
,

动 力 学 学 报 年 第 卷

处
。

叶背热流率在弦长 处均有一个最低点
,

不随来流总压变 化
。

这 是 通 道

中人形分离激波与叶背相交的交点前
,

该处速度最大 见图
,

故此处热流率最低
,

然

后随气流分离
,

热流率大大上升
。

叶背在三个雷诺数下几乎看不 出转抉 现 象
。

无 论 叶

盆
、

叶背
,

随着雷诺数增加
,

热流率都大大增加
。

与分析结果的比较

叶 片驻点热流率较大
,

测量困难
,

为了比较
,

分别用 〔, ’和 〔‘ ’方法计

表

。
焦尔 厘米

。

秒
。

帕
计算值 〔“ 〕

一
计算值 〔“ 〕

二

来源
测皿值

。 。

本文

文 〕

算了驻点的热流率
。

计算值和实验值都列

在表 中
,

表上还有 〔, ’的相应结

果
。

由表上所列结果可看出 测量值均比

计算值低
,

这是由于涡轮叶片前缘半径极

小
,

前缘热流率变化剧烈
,

而测热流率的

传感器尺寸又不能无限缩小之故
。

奇怪的

是
,

方法一的计算值与 叶片驻点热流率

测量结果接近
,

方法二偏差较大
,

而文〔 〕的结果正好相反
,

其原因还需进一步 研 究
。

另外
,

尽管在做实验时
,

已保证实验条件和涡轮工况的壁温比相同
,

由于实验条件

下的来流总温比实际工况低得多
,

加之叶片均放大
,

故实验中的雷诺数 以来流参数和

叶片弦长为淮 要比实际工况中的雷诺数高 倍
,

而湍流度又比实际工况中的 值 低

得多
,

要把这些结果用到实际工况中去
,

必须将它们换算成无因次量
,

一般是将表面热

流率换成无因次量斯坦顿数或努塞特数
。

本文做了新的尝试
,

引进一个考虑总压
、

几急温

和壁温影响的无因次参数 一 。 。 尸争
。 。

为来流总温
, 。

为壁面温度
, 。

为

来流总压
。

用此参数无 因次化叶盆
、

叶背表面热流率
,

结果见图
,

可看出
,

除驻点外

的每个截面各状态下的数据点几乎都重叠在一条曲线上
。

、

由计算得到的叶面马赫数分布
,

也画在图 上
。

由图上结果看 出
,

叶盆马赫数分布

的计算值与实验结果较符合
,

而叶背计算值明显地低于实验值
。

由本文测得的马赫数分布
,

计算了 涡 轮 叶 面 。二 了 时 的 热 流 率 分

布
,

计算结果与实验结果的比较见图
。

图上实线为实验结果
,

可看出计算结果与实验

数据规律大致相符
,

叶盆热流率分布计算值与实验点很接近
,

而叶背相差较大
,

看来
,

无论是气动还是传热
,

计算方法还需要进一步改进
,

特别是传热
。

‘共奴即 秒
,

厘米

实验点

—计算值

衡一
。 , 魂 一

口

一、

户勺一工

竺
砂春‘水 ’’

‘ 口 ,

卜洛屯
、

份

,

众
,

“ 嗯
氏

乐︵甘、

玉
。

图 涡轮叶片表面无因次热流率分布 王’
涡轮叶面热流率计算值与实验值的比较

一、,‘一口匕
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四
、

结 论

在国内首次成功地在激波风洞中完成了涡轮平面叶栅的压力分布
、

热流率 分 布

和光学显示的实验
,

说明本实验方案是可行的
。

由叶面压力分布
、

热流率分布和通道流场照片所反映的流动规律的一致
,

证明实

验数据是可靠的
。

与分析结果比较
,

尽管分析结果与实验数据规律一致
,

但偏差较大
,

因此 今 后

还需进一步发展好的计算方法
,

因为跨声速涡轮传热计算是十分困难的
,

必须依靠实验

寻找规律
,

逐步改进
。

当然实验技术也需要不断发展
,

努力提高精度
。

本实验是在设备组同志的协助下完成的
,

在此谨致谢意
。

本工作还得到国家 自然科

学基金资助
。
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