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涡轮叶片综合冷却效率实验研究 *
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摘 要：为了研究气冷涡轮叶片综合冷却效率及其影响因素，采用红外热像仪对叶片表面温度场进

行了测量，同时在叶片中截面布置了 15支热电偶用于校准红外热像仪的测量结果，获得了叶片表面温

度场分布以及流量比、温比和落压比对叶片综合冷却效率的影响规律。实验结果表明：叶片温度场分布

受内部冷却和外表面换热共同影响，叶片前缘与叶尖处于较高温度状态；在实验工况内，增加流量比可

以有效提高叶片综合冷却效率，流量比从 0.02增加到 0.07时，平均综合冷却效率从 0.426升高到 0.645，
提高了 51.4%；温比对综合冷却效率影响不明显，但大温比可以降低叶片温度；落压比从 1.3增加到 1.5
时，平均综合冷却效率由0.524上升至0.565，升高了7.8%。
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Experimental Investigation on Integrated Cooling
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Abstract：In order to study the integrated cooling efficiency of air-cooled turbine blade and its influencing
factors，the infrared thermal imager was adopted for the measurement of blade surface temperature field，and 15
thermocouples were set up in the middle section of the turbine blades for calibration，obtaining accurate surface
temperature field distribution. The influences of flow ratio，temperature ratio and pressure ratio on the blades inte⁃
grated cooling efficiency were thus deduced. The experimental results show that the temperature field distribution
of the blade is affected by both internal cooling and external surface heat transfer，with the leading edge and the
tip part of blade at a higher temperature state. Under experimental conditions，the integrated cooling efficiency of
the blade is effectively improved by increasing the flow ratio. With the flow ratio increases from 0.02 to 0.07，the
arc-averaged integrated cooling efficiency rises from 0.426 to 0.645，which means a growth of 51.4%. Although
the large temperature ratio can reduce the blade temperature，the temperature ratio is found having no obvious ef⁃
fect on the integrated cooling efficiency. When the pressure ratio increases from 1.3 to 1.5，the arc-averaged inte⁃
grated cooling efficiency goes up from 0.524 to 0.565，resulting in a 7.8% growth.
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1 引 言

航空发动机主要性能指标循环工和热效率均随

涡轮前温度的升高而增加［1］。合理的提高涡轮前温

度成为航空发动机的主要发展方向，但同时对涡轮

能够承受的高温极限也提出了更高的要求，现有材

料必须采用高效的冷却技术才能满足涡轮需要［2］。

涡轮叶片冷却研究一方面是发展新型冷却结构和挖

掘现有冷却结构潜力，另一方面是对真实叶片进行

相似条件下的吹风试验，研究气冷涡轮叶片综合冷

却效率及影响因素，优化冷却结构设计和冷却气量

分配。

涡轮叶片冷却结构主要分为内部换热冷却和外

部气膜冷却。Han等［3］对旋转条件下肋化通道的换

热特性进行了总结，指出斜置肋片的换热效果均优

于 90°肋片，并描绘出科氏力与惯性力共同作用下气

体的螺旋形运动轨迹。文献［4-5］采用实验的方法

研究了几何和流动参数对高阻塞比肋化通道换热特

性的影响，雷诺数与阻塞比有利于通道的强化换热，

而肋的几何参数影响存在最优值。扰流柱冷却在叶

片尾缘得到了广泛应用，大多数扰流柱形状相比圆

柱形状很难同时兼并换热与压损两大关键因素，圆

形绕流柱的高度在一定范围内可以有效提高局部换

热［6-8］。冲击冷却可以强化叶片内表面换热，从而降

低叶片温度，冲击孔在距压力面越近时换热越好［9］，

Taslim等［10-11］研究发现横流的作用使冲击换热效果

减弱，而组合的冲击与气膜冷却中气膜出流的抽吸

作用使得冷却效果更优。文献［12-15］针对雷诺数、

湍流度、吹风比、气膜孔位置、气膜孔排布和气膜孔

形状等因素，对叶片外部的气膜冷却特性已经进行

了大量研究。冷却气体流出气膜孔后有着十分复杂

的流动现象，产生的肾形涡阻碍气膜横向发展［16］，

Bunker［17］从孔形状出发减少肾形涡强度提高气膜冷

却效率，常艳等［18］在冷却气出流前增加突片强化气

膜冷却效率。以上研究为涡轮叶片冷却结构设计和

综合冷却效率优化提供了基础数据，但实际叶片设

计完成后需要大量实验来验证其合理性，综合冷却

效率是评价叶片冷却设计有效性的核心指标［19］。邵

静等［20］对具有复合冷却结构的涡轮一级导叶进行研

究发现，叶片综合冷却效率随流量比增大而增大，受

温比和雷诺数影响很小，文献［21］同样发现温比对

叶片综合冷却效率影响不明显。红外热像仪测量可

以得到较全面的表面温度场分布，在测温实验中得

到了广泛应用。Rhee等［22］采用红外热像仪研究了多

种冷却结构叶片的压力面综合冷却效率。国内学者

也采用红外热像仪对叶片综合冷却效率进行了研

究，在进出口压比、温比、流量比和湍流度等气动参

数中，流量比对涡轮叶片综合冷却效率最明显［23-25］。

以往针对叶片综合冷却效率实验多采用热电偶

或红外热像仪单一测量，热电偶测量表面温度信息

较少，且叶片表面焊接热电偶影响主流流动特征，红

外热像仪可以获得叶片表面温度分布，但受拍摄角

度和测量环境等因素影响，拍摄视角与被测表面法

向夹角需小于 60°，而叶片表面是一个复杂空间曲面

且实验温度较高，实际红外测量误差较大。本文结

合热电偶与红外测量优势，在叶片表面埋设热电偶

用于校正叶片不同区域的红外温度，从而得到较准

确的叶片表面温度分布，对使用红外测量叶片综合

冷却实验具有一定参考价值，同时实验结果为优化

叶片冷却结构设计和冷却气量分配提供依据。

2 实验系统及实验方法

2.1 实验系统

实验系统如图 1所示，主要包括主气流管路和二

次气流管路。对于主气流管路，从压气机流出的空

气进入稳压罐，使气流保持均匀稳定，然后流经孔板

流量计，再由电加热器将气流加热至所需温度后进

入试验段。试验段主流入口布置有压力探针和热电

偶，用以测量主气流温度和压力。二次流管路包括

阀门、流量计、加热器和测温热电偶，测量叶片由罗

茨流量计精确控制次流流量。气流通过稳压罐进入

二次流管路，调节管路上的阀门和电加热器从而控

制进入实验段的冷气质量流量和温度。试验段开设

有红外窗口，涡轮叶片壁面温度由壁面埋设的热电

偶和红外热像系统同时测量。

2.2 叶片实验件

为避免叶片表面直接焊接热电偶对测量造成影

响，在叶片表面用电火花开设深度为 0.55mm深的热

电偶槽，埋设 15支直径为 0.5mm的 K型铠装热电偶，

位置如图 2所示，其中压力面 8根，吸力面 7根。热电

偶测点位于 50%叶高截面上，叶片沿叶高方向扭曲

角度不大，根据前期试验，通过在叶片表面 10%，50%
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和 90%叶高截面处粘贴热电阻测量得到不同位置名

义发射率结果如图 3所示，图中横坐标为叶片表面的

无量纲长度，可以看出不同叶高截面之间名义发射

率基本一致，认为 50%叶高测点可以对全叶高红外

测量结果进行较好校正。热电偶采用激光焊固定好

后，在叶片表面喷涂与叶片相同材料的高温合金

（GH4169），填充热电偶与叶片间隙，热电偶上方涂层

厚度约为 0.05mm，为叶片最小厚度处的 2.7%，因此

根据傅里叶定律，涂层所导致的热电偶测量误差将

小于叶片厚度方向温度梯度的 1.46%，根据实验结果

叶片外表面平均温度约为 200℃，内冷通道壁面温度

取次流进口温度，则叶片厚度方向的温度梯度最大

为 105℃/mm，因此涂层造成热电偶损失的测量精度

在实验条件下不超过 0.8%，最终将此误差体现为叶

片表面热电偶的测量精度，用于计算测量结果的不

准确度，埋偶喷涂后实体叶片如图 4所示。

2.3 红外测量修正方法

实验采用红外热像仪测量叶片表面温度分布，

其测量准确度受被测物体表面发射率、反射温度、测

量角度和介质性质（介质温度、发射率、透射率）等因

素影响，因此需要对红外热像仪测量结果进行修正。

红外热像仪通过接收被测物体表面辐射来计算

温度，根据其接收的辐射来源可分为：被测物体自身

辐射、环境反射辐射和介质辐射。红外热像仪接收

的辐射可以表示为

Eλ = A0d-2 [ τaλελ Lbλ (T0 ) +
τ aλ (1 - αλ )Lbλ (Tu ) + ε aλ Lbλ (T a ) ] （1）

式中 A0为热像仪最小空间角对应的目标可视面

积，d为被测物体到热像仪之间的距离，ελ 为被测物

体表面发射率，τ aλ为介质透过率，ε aλ为介质发射率。

T0为被测物体表面温度，Tu为测量物体环境温度，T a
为介质温度。

文献［26］推导出灰体表面真实温度的计算式为

T n
0 = {1ε éëêê 1τ a T 'n

0 - (1 - ε)T n
u - ε aτ a T

n
a
ù

û
úú} （2）

式中 T '0 为被测物体表面红外测量温度，不同红

外热像仪由于光谱响应和选择波段不尽相同，本实

验所采用的 3~5μm热像仪 n值为 6.4。
曲面红外测量中，由于被测物体表面与红外探

测器成一定角度，最小立体角瞬时视场面积小于实

际被测表面，被测表面测量等效面不满足漫反射假

设，可将曲面红外测量等效为平面特征的瞬时视场

偏转一定角度形成的平面红外测温。由文献［27］可

知，可以通过得到名义发射率修正因壁面法向与测

量方向之间夹角过大带来的红外测温结果的失真。

热电偶测温精度高，不受环境温度和角度等影

响，本文将热电偶测量结果视为叶片表面实际温度，

通过式（2）计算叶片表面不同位置名义发射率，从而

对红外测温结果沿弧长方向分区进行发射率修正得

到较为准确的温度云图分布。图 5为叶片中截面综

合冷却效率热电偶测量结果与校正后红外测量结果

Fig. 1 System of experiment

Fig. 2 Configuration of test blade with thermocouples

Fig. 3 Nominal emissivity along different section plane

Fig. 4 Photos of test blade with thermocouples
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对比，由试验结果看出，热电偶测量结果与红外测温

结果吻合很好，这说明求解和修正发射率的方法可

以很好地校正红外测温结果，进而大幅度提高红外

测温精度。

2.4 参数定义及工况

流量比定义为

B = m c
m g

（3）
式中 m c为次流质量流量，m g为主流质量流量。

温比定义为

K = T g
T c

（4）
式中 T g为主流温度，T c为次流温度。

落压比定义为

β = p*in
p out

（5）
式中 p*in为叶栅进口总压，p out为叶栅出口静压。

综合冷却效率定义为

η = T g - Tw
T g - T c （6）

式中 Tw为叶片表面温度。

按弧长平均的综合冷却效率定义为

η ave = 1S ∫0S ηds = 1S∑i = 1
n ΔSi ηi （7）

式中 S为叶片外表面总弧长，ΔSi为测点 i对应的

弧长。

发动机设计点流量比 B为 0.04，温比 K为 2.6，落
压比 β为 1.45。根据相似准则，实验时，设计点单叶

栅主流流量为 0.26kg/s，主流温度为 750K。实验工况

参数如表 1所示，调节次流流量与温度实现流量比与

温比的变化，落压比的变化通过调节叶栅进出口阀

门开度实现。实验台在加热器出口处安装有蜂窝器

和整流网，用于改善来流均匀度。受热线风速仪测

量限制，冷效实验前在常温下测量了叶栅进口处的

湍流度 Tu，在与冷效实验落压比为 1.45相同流量和

相同雷诺数下时，测量结果分别为 5.12%和 4.93%，

不同落压比时，湍流度分别为 4.65%，4.96%，4.93%
和 5%，此次实验没有主要研究湍流度的影响，所以认

为实验时湍流度基本一致约为 5%。

主流和次流温度以及叶片所埋设热电偶均采用

K型铠装热电偶，测量精度为 0.5%。红外热像仪温

度测量范围 0~600℃，光谱范围 3~5μm，测量帧频为

210Hz，测量精度为 1%。压力采用量程为 0~240kPa
的压力扫描阀测量，测量精度为 0.05%。根据误差分

析 方 法 计 算 出 本 实 验 叶 片 表 面 温 度 不 确 定 度 为

2.54%，综合冷却效率不确定度为 3.82%。

3 结果与讨论

3.1 叶片温度场分析

图 6示出了设计工况下（B=0.04，K=2.6，β = 1.45）
叶片表面温度分布。可以看出，在叶片前缘驻点区

域Ⅰ，气膜孔出流并未能有效降低前缘驻点区域的

温度，使得在驻点区域温度偏高。叶片压力面前缘

区域，气膜孔排布较多，气膜出流对叶片压力面前缘

区域的覆盖较好，使得此区域温度沿流动方向逐渐

降低，但前缘最后一排气膜孔下游区域Ⅱ，在叶片外

表面没有冷却气膜覆盖，同时内部冷却通道在进气

腔后段，冷却气体气量和品质都有所下降，叶片表面

温度升高。随后在压力面叶盆区域，第二个冷气进

口的冷却气通过内部换热有效降低了气膜孔前叶片

温度，其后的气膜层又对壁面进行了隔热保护，但随

着气膜影响减弱，压力面尾缘表面温度升高。叶盆

尾缘由于第三个冷气进口尺寸偏小导致进气量太

小，叶根处Ⅲ区不能得到充分冷却，温度偏高，叶盆

尾缘靠近叶顶部分由于有第二个进气腔部分冷却气

折转进入扰流柱区，温度有所降低，但是尾缘整体温

度偏高。可以明显看出，在前缘叶尖处出现一个高

温区，不仅如此，整个叶片的叶尖处均处于较高温度

状态下，且在前缘和尾缘区域叶尖高温区呈现扩大

的趋势。对于叶片吸力面，前缘出流气体形成气膜

Table 1 Experimental conditions

B

0.02
0.04
0.06
0.07

K

2.7
2.6
2.5
2.4

β

1.30
1.40
1.45
1.50

Tu/%

5

Fig. 5 Calibration results of infrared result
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沿着主流方向对叶片进行保护，但表面温度同时受

主流换热和气膜两个因素影响，使得叶背前部Ⅳ温

度变化趋势为逐渐降低，吸力面中部气膜孔由于出

流角较大，仅在气膜孔处温度有所降低，在尾缘区域

由于气膜失效同时内部冷却气量较少，叶片温度逐

渐升高。

3.2 流量比对叶片综合冷却效率的影响

图 7为 K=2.6，β = 1.45时不同流量比下，叶片压

力面和吸力面的温度分布云图。由图可知，除了流

量比 0.02的情况以外，随着主次流流量比的增加，叶

片表面的温度分布较为相似，温度较低的区域基本

集中在前缘以及有气膜孔附近的位置，涡轮叶片温

度随着主次流流量比的增加逐渐降低。当流量比为

0.02时，由于次流流量过低，未能对叶片进行较好的

保护，叶片前缘直接受到高温主流的冲击，边界层较

薄，换热量较大，且前缘处主流压力较大，冷气出流

受阻，因此叶片表面温度分布与其它工况存在差异，

温度较高。

图 8为流量比对叶片中截面综合冷却效率的影

响，横坐标为叶片表面的无量纲长度，前缘为坐标原

点，负方向为压力面，正方向为吸力面。与温度场规

律相似，除最小流量比外，不同流量比的综合冷却效

率变化趋势相同，流量比变化后叶片表面流动状况

并没有明显变化；随着流量比的增加，冷气流量增

加，气膜对叶片的保护作用越加明显，综合冷却效率

逐渐提高，冷气量的增加导致气膜层增厚，热阻变

大，换热量减小，同时冷却气流量增加，内部换热加

强带走更多热量，所以叶片表面温度下降，综合冷却

效率上升。最小流量比前缘实验结果与其他流量比

不相同，在于次流流量过小，而主流在前缘滞止压力

较大，冷却气前缘出流受阻，气膜保护作用不足，导

致温度升高。

图 9示出了按弧长平均的综合冷却效率随流量

比增大的变化规律，当流量比从 0.02增加到 0.07时，

平 均 综 合 冷 却 效 率 从 0.426 升 高 到 0.645，提 高 了

51.4%。虽然流量比增大，可以大幅度地提高综合冷

Fig. 6 Infrared temperature contours at standard

experimental condition
Fig.7 Infrared temperature contours at different mass flow

ratio
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却效率，但是冷却气量过大一方面使得部分气体失

去做功能力，另一方面也会带来较大的气动损失，实

际发动机设计中流量比是一个需要综合考虑和衡量

的变量，而不仅仅是冷却。

3.3 温比对叶片综合冷却效率的影响

图 10给出了 B=0.04，β = 1.45时不同温比下，叶

片压力面和吸力面温度分布的云图。从图中可以看

到，叶片表面温度随着温比的增加而降低，各温比下

叶片表面温度分布情况类似，由于流量比与落压比

不发生变化，气膜对叶片表面覆盖的情况保持一致。

各温比下次流温度变化不大，所以叶片外部主次流

掺混气体和叶片温度变化很小，可认为叶片热侧对

流换热热阻、固体域的导热热阻和冷侧对流换热热

阻不变，根据牛顿冷却定律和傅里叶定律可知，主流

与叶片外表面温差与主次流温差成正比，所以次流

温度越低，叶片表面温度也就越低。

图 11为不同主次流温比综合冷却效率沿表面的

变化曲线图，实验中保持主流进口温度不变，通过改

变次流进口温度实现温比的变化，次流温度随温比

的提高而降低。由图可知，不同温比下叶片表面综

合冷却效率大小几乎相同，温比并没有对综合冷却

效率产生较大的影响。图 12给出温比由 2.7降至 2.4
时，平均综合冷却效率基本保持在 0.556，如前文所分

析，随着温比的增加，叶片表面的温度有所降低，但

由于冷气温度变化不大，物性参数变化不明显，所以

Fig. 8 Integrated cooling efficiency along the middle

section plane at different mass flow ratio

Fig. 9 Arc-averaged integrated cooling efficiency with

various mass flow ratio

Fig. 10 Infrared temperature contours at different

temperature ratio

Fig. 11 Integrated cooling efficiency along the middle

section plane at different temperature ratio
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可认为综合冷却效率与主次流温比无关。

3.4 落压比对叶片综合冷却效率的影响

图 13为 B=0.04，K=2.6时，不同落压比下，叶片压

力面和吸力面的温度云图。可以看出，随着落压比

的增大，叶片表面温度逐渐降低，但分布趋势相近。

虽然主流流量随落压比增大相应增加，但主次流流

量比保持不变，气膜流动状态基本不发生变化。次

流流量的增大，使得叶片内部得到了更充分的换热，

同时降低了气膜孔冷气出流的温度，气膜层温度降

低，对叶片形成了更好的隔热保护，所以随着落压比

的增加，叶片表面温度逐渐降低。

图 14为落压比对叶片综合冷却效率影响规律，可

以看出，当冷气与高温主流流量比保持不变（mc/mg=
0.04）时，随着落压比的增加，叶栅通道内高温气流流

动速度随之增大，相应地高温主流流量亦随之增加。

由于流量比保持不变，因此冷气流量亦随着落压比的

增大而增加，一方面使得冷气与叶片内部的对流换热

得以加强，另一方面叶片表面喷出的冷却气温度降

低，形成更高品质的冷却气膜层，从而更加有效阻隔

高温气流与叶片表面间的对流换热，因此叶片温度随

落压比的增加而降低，使得综合冷却效率略微增大。

由图 15可知，当落压比从 1.3增加到 1.5时，平均综合

冷却效率由 0.524上升至 0.565，升高了 7.8%。

4 结 论

采用叶片表面埋设热电偶的方式，利用热电偶

Fig. 13 Infrared temperature contours at different pressure

ratio

Fig. 12 Arc-averaged integrated cooling efficiency with

various temperature ratio

Fig. 15 Arc-averaged integrated cooling efficiency with

various pressure ratio

Fig. 14 Integrated cooling efficiency along the middle

section plane at different pressure ratio
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和红外热像仪同时采集了叶片中截面温度和全表面

的温度云图，研究了主次流流量比、温比和叶栅落压

比对叶片综合冷却效率的影响规律，研究结论如下：

（1）根据热电偶测量结果，求解叶片不同位置名

义发射率，分区修正红外温度云图结果良好，有效解

决了叶片表面与红外拍摄角度过大带来的测量结果

不准确问题。

（2）叶片温度场同时取决于内部冷却和外表面

换热，叶片前缘尽管布置有多排气膜孔，但主流在此

区域滞止，使得温度偏高，当流量比为 0.02时，前缘

高温更加显著。叶尖由于没有得到较充分的冷却，

均处于较高温度状态。

（3）在温比和落压比一定的条件下，增加流量比

可以有效提高叶片综合冷却效率，当流量比从 0.02
增加到 0.07时，叶片平均综合冷却效率从 0.426升高

到 0.645，增加了 51.4%。

（4）温比对叶片综合冷却效率影响不明显，但由

于温比增大，冷却气体温度降低，可以有效降低叶片

表面温度。叶栅落压比对综合冷却效率影响不大，

当落压比从 1.3增加到 1.5时，平均综合冷却效率由

0.524上升至 0.565，升高了 7.8%。

在未来的工作中，将对旋转条件下涡轮叶片冷

却特性进行实验和数值研究，着重研究叶尖温度分

布与转速的关系。

致 谢：感谢北京动力机械研究所对本研究的资助与

支持。
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