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高压涡轮叶片冷却方案优化改进
骆剑霞，陈大为，谭智勇

（中国航发商用航空发动机有限责任公司，上海 200241）

摘　　　  要：    为了提高冷却效果，开展了转子叶片冷却方案的优化设计，并验证了叶片综合冷效。对于原型

叶片，叶片前缘与尾缘为高温区，吸力面中部温度也比较高。随着流量比的增大，压力面与吸力面分别在

7%和 5%以上工况出现了气膜覆盖效果变差导致测点温度升高的情况。优化方案叶片通过内腔与气膜孔设

计优化，实现了叶身温度均匀性与整体冷效的同步提升。在相同的流量比下，优化方案压力面与吸力面前部

区域测点温度最大降幅约 30 K，使得整体综合冷效提高 0.02。随着流量比的增大，优化方案的气膜一直能提

供很好的覆盖效果，叶身测点温度持续降低，综合冷效从 0.568逐渐增加至 0.613。
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Optimization and improvement of the cooling scheme for
high pressure turbine blade

Luo Jianxia， Chen Dawei， Tan Zhiyong

（Commercial Aircraft Engine Company Limited，
Aero Engine Corporation of China，Shanghai 200241，China）

Abstract:   To  enhance  the  cooling  effect， an  optimized  cooling  scheme  for  the  rotor  blade  was
developed，and overall  cooling effectiveness  of  the blade was verified.  For  the prototype blade，elevated
temperatures were observed at the leading edge，the trailing edge，and the mid-region of the suction side..
As the flow ratio increased to 5% and 7%，the film cooling effectiveness deteriorated on both the pressure
and  suction  sides.  This  degradation  led  to  a  corresponding  temperature  rise  at  the  measured  points.  The
optimized  blade  design  achieved  a  more  uniform  blade  temperature  distribution  and  enhanced  overall
cooling efficiency through optimization of the internal cavity and film hole design. At the same flow ratio，
temperatures at the measurement points in the front regions of the pressure and suction sides dropped by
about 30K compared to the prototype design，with an improvement of 0.02 in overall cooling effectiveness.
As the flow ration increased，the optimized design consistently provided good film coverage，leading to a
continuous  decrease  in  blade  measurement  point  temperatures  with  the  overall  cooling  effectiveness
increasing from 0.568 to 0.613.

Keywords:   high pressure turbine；blade；cooling scheme；flow ratio；
overall cooling effectiveness

高压涡轮叶片在航空发动机和燃气轮机中发

挥着至关重要的作用，其性能直接影响到整个发

动机的效率和可靠性。随着技术的不断进步，对

高压涡轮叶片的冷却技术和冷效分析的研究逐渐

成为一个重要的课题。涡轮叶片在高温高压环境

下工作，承受着极端的热负荷，因此，合理的冷却设
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计对于提高叶片的使用寿命和热效率至关重要。

采用更少的冷却气获得更好的冷却效果，一直是

冷却设计追求的终极目标。目前的先进高压涡轮

叶片均采用内部强化传热与外部气膜保护的复合

冷却结构形式[1]。

内部冷却技术在高压涡轮叶片的冷却中占据

了重要地位。近年来，许多研究者对内部冷却通

道的形状、布局以及冷气流动特性进行了深入的

研究。文献 [2-3]研究了带肋通道的换热与摩擦

损失的影响。Elfert等 [4] 使用 PIV测量技术分析

了带肋通道内部复杂的流动结构，试验表明在两

肋之间二次流形成一对对转涡，而在主流方向上，

则产生周期性的绕流流动，流动结构非常复杂。

外部气膜冷却是设计冷却气从叶片表面喷出

在叶片表面形成一层气膜，有效地隔开高温燃气

和叶片表面，直接降低了叶片表面换热温度，防

止叶片被烧坏。气膜覆盖效果的好坏直接影响叶

片的金属温度。影响气膜冷效的因素主要有气膜

孔几何参数，主流的流动状态参数和二次流的流

动状态参数。文献 [5-6]研究了气膜孔几何参数

对气膜冷效的影响规律。文献 [7]指出气膜孔出

口扩张能有效提升气膜冷却效果。Ammari等 [8-9]

研究了气膜密度比对气膜冷效的影响。Schmidt
等[10] 研究了主流湍流度对气膜冷效的影响。文

献 [11-13]研究了内部冷气流动状态对外部气膜

冷效的影响。

为了验证叶片冷却设计效果，必须开展多项

试验考核[14-15]。单一冷却结构的影响因素较多，而

不同冷却结构之间还会产生关联影响，最终叶片

冷却方案的优劣通常采用综合冷却效率来表征。

综合冷效试验是模拟叶片运行状态，测量叶片表

面金属壁温。叶片综合冷效考虑了外部气膜冷却、

内部冷却以及导热的耦合作用，是叶片冷却设计

方案的综合评价指标，在工程中被广泛应用。文

献 [16-18]分别给出了涡轮叶片在综合冷效试验

台上获得的叶片综合冷效，以及综合冷效随各项

参数的变化规律，较好地验证了设计方案。

叶片温度场是内外冷却结构的综合结果，内

外冷却方案的冷却效果稍有不同就会导致局部温

度场产生明显的改变，因此需要开展叶片的精细

化设计，优化局部设计方案，从而获得更佳的综

合冷效。本文开展了高压涡轮转子叶片冷却设计

与验证研究。设计叶片采用复合冷却结构形式。

在原型叶片的基础上，通过内腔与气膜冷却设计

优化，在冷气量不变的情况下，实现了叶片综合

冷却效果显著提升。

 1    叶片冷却设计与验证方法

叶片冷却方案设计是依据航空发动机工程

设计方法开展。具体设计方法是采用外换热计

算程序计算叶片燃气侧换热系数与换热温度，

采用内流网络法计算内部冷却气流分配与内壁

面冷气流动换热参数，计算得到各排气膜孔出

流参数后再通过经验公式计算得到有气膜出流

情况下的叶片外表面换热系数与换热温度，将

叶片内外表面的换热系数与换热温度作为换热

边界可计算得到叶片温度场，通过温度场分析

确定叶片冷却方案。

叶片冷却方案验证是通过叶片综合冷效试验

实现。该试验是在中航工业燃气涡轮研究院涡轮

叶片冷却效果试验器上进行。由于叶片真实运行

状态参数过高，试验台上无法按发动机运行参数

进行试验。为了在叶片冷效试验中模拟发动机叶

片设计点参数，需要保证几何相似、运动学相似、

动力学相似和热相似，实现试验状态与叶片设计

状态相似。试验过程中，主要测试参数包括栅前

燃气参数、叶片进口冷气参数和叶片表面温度。

根据式（1），计算得到叶片综合冷效。

 2    综合冷效试验方案

 2.1   试验台与试验件

综合冷效试验设备示意图如图 1所示。试验

设备由主气系统、冷气系统、燃油系统、水系统、

电气控制系统、测试系统等组成。

试验叶片安装在冷效试验段内开展试验，冷

效试验段示意图如图 2所示。试验叶片为真实叶

片，设计的试验叶栅相当于涡轮通道的一个扇形

段，并且进排气角和发动机状态相同。扇形试验

段是由 7片叶片组成的六通道扇形叶栅，中间一

个叶片为主试验叶片，其余为陪衬叶片。

主试验叶片表面中截面开槽埋设热电偶，用

来测试叶片表面局部点温度。由于使用热电偶温

度加权平均计算平均壁温，局部热电偶代表了其

覆盖弧长内的温度，因此热电偶布点需考虑电偶

位置的代表性。尽量在叶身温度变化剧烈的地方

多布测点，其余位置基本均匀布置，同时电偶位

置不能紧贴气膜孔出口，还得考虑壁面厚度以避

免开槽时出现穿孔现象。埋偶后采用等离子喷涂
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工艺对叶片表面进行修复，喷涂后打磨涂层使之

与叶片表面光滑过渡。

 2.2   试验测试参数

试验测量参数与测点布局描述如下。

栅前燃气参数：采用 2 支（每支 5 点）梳状探

针测量栅前总温、总压，进口静压通过排布在进

气测量段壁面上的 8 点压力探针进行测量，同时

还需要测量主气进口流量和燃油流量。

栅后燃气参数：栅后燃气静压测点数量为  8

点，位于排气测量端壁面。

冷气进口参数：叶片进口冷气总温、总压和

流量，其中主试验件各参数单独测量，陪衬叶片

试验件合并测量。

叶片表面温度：通过叶片表面热电偶获得。

试验测试精度：流量测量精度为±0.15 g/s，压

力测量精度为±3 kPa，温度测量精度为±1.5 K。

 2.3   数据处理

叶片综合冷效计算公式见式（1）。

ϕ =
Ttg−Tw

Ttg−Ttc
（1）

ϕ Ttg Ttc

Tw

其中 为叶片综合冷效， 为栅前燃气总温， 为

冷气进口总温， 为叶片平均壁温。

Tw叶片平均壁温  采用叶片表面局部点温度

加权平均计算，见式（2）。

Tw =

m∑
l

Twi ·S i

S
（2）

Twi S i

S

其中 为热电偶 i测点温度， 为热电偶 i覆盖

的弧长， 为叶片弧长。

冷气流量比定义为主试验叶片冷气流量与单

通道燃气流量之比，见式（3）。

Kg =
Gc

Gg
（3）

Gc Gg其中 为主试验叶片冷气流量， 为单通道燃气

流量。

 3    原型叶片设计与验证

 3.1   叶片冷却设计方案

原型叶片冷却结构示意图如图 3所示。冷却

空气由叶片榫头底部入口流入转子叶片内腔。叶

片采用七腔结构。Ⅰ腔为冲击腔，采用冲击-气膜

复合冷却形式。Ⅱ～Ⅵ腔采用对流-气膜复合冷却

形式，腔内设有斜肋用于强化换热。Ⅵ腔的冷气

会经尾缘冲击孔流入Ⅶ腔后再由尾缘劈缝排出。
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图 1    试验设备示意图

Fig. 1    Illustration of the test system
 

图 2    冷效试验段示意图

Fig. 2    Cooling effectiveness testing section schematic diagram
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叶片前缘设置 3排圆型气膜孔，吸力面设置 3排

扩张型气膜孔，压力面设置 4排扩张型气膜孔。

 3.2   冷却方案验证结果

针对原型叶片，开展了叶片综合冷效试验。

在原型叶片中截面开槽埋设热电偶，测试叶片表

面温度。在叶片表面共布置有 21个测点，具体位

置见图 3中圆点位置。

在进口燃气流量、总温总压、冷气温度保持

不变条件下，改变叶片进口冷气流量从 4%增加

到 8%，得到叶片叶身各测点温度分布如图 4所示，

图中黑色虚线标示了各排气膜孔位置。

设计点工况（流量比为 6.41%），叶片前缘区

域，叶背侧 9号测点的温度高于叶盆侧 8号测点，

相差近 20 K，这是由于吸力面侧主流流速高换热

强。对于叶片压力面，从前缘向后（8号到 6号）

温度略有降低，然后升高（5号测点），这是因为孔

排 8下游气膜覆盖效果不好造成的，之后温度持

续降低（5号到 2号），接近尾缘区域，冷却效果降

低， 1号测点温度升高。对于叶背侧，从前缘向后

（测点 9号到 11号）温度逐渐降低，  12号测点位

置处温度与 11号相当，随后温度迅速上升（12号

到 14号），随后温度小幅下降（至 16号测点），之

后温度明显下降（至 19号测点位置），最后叶片尾

缘区域温度大幅上升（测点 20号、21号）。叶片

最高温出现在前缘吸力面 9号，次高点为吸力面

13号点，尾缘 21号位置温度也比较高。

随着流量比的增大，前缘、压力面和吸力面

整体温度都是不断降低。但是压力面 7号测点温

度先降低后上升，说明流量比 7%及以上，由于孔

排 7冷气射流速度增大，导致气膜覆盖效果降低。

而在吸力面随着流量的增加，11号和 12号测点

出现温度略有上升的现象，最低温度出现在流量

比为 6.41%时，  13号与 14号测点温度有明显上

升，最低温度出现在流量比 5%，说明孔排 3在流

量比为 6.41%以上，孔排 2在流量比为 5%以上

出现气膜覆盖效果变差的情况。
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图 3    原型叶片冷却结构与测点示意图

Fig. 3    Prototype blade cooling structure and

measurement points
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图 4    不同冷气流量比下原型叶片表面温度分布

Fig. 4    Surface temperature distribution of the prototype blade at various cooing flow ratios
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按照式（1）叶片综合冷效计算公式，计算得到

不同流量比下叶片综合冷效，见图 5中三角标识

的曲线，随着流量比的增大 ，叶片综合冷效从

0.544逐渐增加至 0.596。
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图 5    原型与优化叶片叶身中截面测点温度对比

Fig. 5    Mid-Span section measuring point temperature

comparison between prototype and

optimized blades
 

 3.3   小　结

通过以上分析可知，原型叶片设计点冷效

0.584，前缘叶背温度高于叶盆侧，两侧温度不均

匀。随着流量比的增大，叶盆与叶背均出现了气

膜覆盖效果变差从而叶片温度升高的情况。

 4    优化方案设计与验证

 4.1   优化方案设计改进

基于提升叶片综合冷效并改善叶身温度均匀

性的考虑，对原型叶片开展了优化设计。优化叶

片冷却流路结构形式与原型叶片保持一致，如图 6
所示。
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图 6    优化叶片冷却结构与测点示意图

Fig. 6    Optimized blade cooling structure and

measurement points

首先，对内腔通道进行了局部调整。考虑到

原型叶片吸力面侧温度过高的现象，优化方案微

调了冲击隔板的角度，使得冲击气流方向正对前

缘吸力面侧，如图 6中箭头所示。减小了通道Ⅱ

的横截面，提升通道内部换热系数，从而降低叶

片温度。后面的通道Ⅲ相应地前移，原型叶片次

高点 13号位置对应内部较厚的叶片实体区域被

内部冷却腔取代，内部换热增强，同时，该通道内

吸力面侧的气膜孔位置随之前移，也可提高该处

的气膜冷却效果。后面几个通道保持通道面积比

不变，随之调整。针对尾缘通道，尽量减薄了壁

厚以提高换热效果。

根据文献 [7]可知，采用扩张孔能有效提升气

膜冷效，因此将原型方案前缘圆孔改进为出口扩

张的圆锥孔。其余气膜孔均保持为扩张孔方案。

针对尾缘区域，由于通道Ⅵ与通道Ⅶ之间隔板前

移且尾缘区域叶片温度较高，在压力面尾缘增设

了一排气膜孔（图 6中孔排⑪ ）。

叶身内部的冷气分配也作了调整，增大了叶

片前缘冷却气来提高内换热与气膜冷效，相应地

减少了中后部的冷却气。采用内流网络法计算所

得调整前后各排气膜孔与劈缝出流占比见表 1。
  

表 1    各排气膜孔与劈缝出流占总流量比例

Table 1    Flow rate from each film hole and slot to total

cooling flow

位置
冷气流量比/%

原型叶片 优化设计

气膜孔 1 8.33 7.34

气膜孔 2 6.04 5.79

气膜孔 3 4.95 5.21

气膜孔 4 4.66 4.83

气膜孔 5 4.21 4.83

气膜孔 6 4.25 4.83

气膜孔 7 3.49 4.25

气膜孔 8 2.54 4.83

气膜孔 9 3.53 3.47

气膜孔 10 2.74 2.90

气膜孔 11 1.74

劈缝 40.77 33.40
 

 4.2   优化方案验证结果

针对优化叶片，开展了叶片综合冷效试验。

在优化叶片中截面开槽埋设热电偶，测量叶片表

面温度。叶身测点如图 6中圆点所示，在叶片表

面共布置有 19个测点。
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在进口燃气流量、总温总压、冷气温度保持

不变条件下，改变叶片进口冷气流量从 4.5%增加

到 8%，得到叶片叶身各测点温度分布如图 7所示，

图中黑色虚线标示了各排气膜孔位置。
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图 7    不同冷气流量比下优化叶片表面温度分布

Fig. 7    Optimized blade surface temperature distribution at various cooling flow ratios
 

对于叶片前缘区域，叶盆侧 8号与叶背侧 9
号测点温度基本相当。对于叶片压力面，从前缘

向后（8号到 7号）温度大幅降低，然后逐渐升高

（5号测点），之后温度持续降低（从 5号到 2号），

接近尾缘区域，冷却效果降低， 1号测点温度升高。

对于叶片吸力面，从前缘向后（9号到 11号）温度

逐渐降低，随后温度逐渐上升（12号到 14号），随

后温度小幅下降后略有上升（16号测点），继而温

度明显下降（至 18号测点位置），最后叶片尾缘区

域温度大幅上升（19号测点）。叶身最高温出现

在吸力面中部测点 16号处。

随着流量比的增大，前缘、压力面和吸力面

各测点的温度都是不断降低。

按照式（1）叶片综合冷效计算公式，计算得到

不同流量比下叶片综合冷效，见图 5中方框标识

的曲线，随着流量比的增大 ，叶片综合冷效从

0.568逐渐增加至 0.613。
 4.3   优化方案改进效果

原型方案与优化方案叶片在相同流量比下

（6%）叶片叶身中截面测点温度对比见图 5。
在叶片前缘，近叶盆侧测点温度与原型方案

相近，优化方案近叶背侧测点温度下降约 15 K，

成功实现了前缘区域设计改进的目的。

对于叶片压力面，优化方案的测点温度基本

均低于原型方案，除叶片尾缘最后一个测点处温

度小幅上升（这主要是因为优化方案的尾缘冷气

调减内换热减弱）。对于叶片吸力面，在前半部

分区域，测点温度有明显降低（降低约 30 K），后

半部分区域的温度相当、局部位置略低。这说明

优化叶片对内部通道的整体调整也是起到了明显

的改善效果。

而且，在各流量比下，优化方案均未出现冷气

量上升而测点温度升高的现象，说明在试验流量

比范围内，优化方案的气膜一直能提供很好的覆

盖效果。

总而言之，优化方案叶片在原型叶片基础上

温度有明显的降低，成功实现了提升叶片综合冷

效并提升叶身温度均匀性的目的。从综合冷效随

流量比的变化曲线来看（图 8），在各流量比下优
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图 8    原型与优化叶片综合冷效对比

Fig. 8    Overall cooling effectiveness of the prototype and

optimized blade
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化方案叶片的综合冷效均提高约 0.02。

 5    结　论

针对某型高压涡轮转子叶片，开展了叶片冷

却结构设计与验证研究。并基于验证结果，完成

了内腔与气膜冷却设计的优化，实现了叶身温度

均匀性与综合冷效的同步提升。

1） 原型叶片叶身高温区出现在前缘吸力面，

且随着流量比的增大，压力面与吸力面分别在

7%和 5%以上工况出现了气膜覆盖效果变差导

致测点温度升高的情况。

2） 采取了内腔结构优化与气膜孔设计优化，

有效降低了叶身温度并提高了温度均匀性，在相

同的流量比下，优化方案压力面与吸力面前部区

域测点温度最大降幅约 30 K，使得综合冷效提高

约 0.02。
3） 优化方案叶片随着流量比的增大，气膜覆

盖效果逐渐增强，叶身测点温度持续降低，综合

冷效从 0.568逐渐增加至 0.613。
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