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【摘要】　在燃气涡轮研究所 (GT E) 的涡轮叶片综合冷却效果试验器上对四套大载荷跨音速复合

式气冷涡轮叶片 (多种气膜孔方案) , 成功地进行了 290小时试验。试验结果表明, 导叶在 2- 8% ,

动叶在 1- 6%宽广的冷气流量比范围内, 具有良好的冷却特性。此外还分析了叶片参数对冷却效

果的影响。

一、试验设备和试验件

试验设备管路简图图 1。 (1. 进气控制阀　2. 流量喷嘴　3. 燃烧室　4. 试验段　

图 1　试验设备管路简图

5. 排气管　6. 反压调节阀　7. 冷气控制阀　8. 干

燥箱　9. 稳压箱　10. 流量管　11. 硅碳棒加温炉)

导叶试验段图 1由五个真实叶片组成四个燃气通

道扇形叶栅; 动叶则由七个真实叶片组成六个通道扇

形叶栅。在试验段中, 中间一片叶片为试验件, 其余

为陪衬叶片。试验段全部采用水冷保护。在叶栅前、后

布置了总温、总压和静压测点。并且, 测量了叶片进

口冷气的总温、总压和流量。

四套复合式气冷叶片 (导叶É、导叶Ê、动叶É、
动叶Ê ) 有多种气膜孔方案, 如图 2所示。

图 2　复合气冷叶片气膜孔方案



采用 5 015微型铠装热偶测量叶片表面温度。在其表面开设 0155×0155mm 的槽, 埋设热

偶。然后, 用等离子喷涂将沟槽填平, 经抛光, 恢复原型面精度。以备进行试验。

二、试 验 结 果

叶片相对冷却效果定义为: Υ= (T 3
3 - T W , T ) ö(T 3

3 - T 3
C ) (1)　

式中 T 3
3、T 3

C、TW 分别为栅前燃气、冷气进口总温及叶片壁面温度。注脚 T 表示试验状态。

绝对冷却效果定义为: ∃3W , T = T 3
3 - 3W , T (2)　

　　1. 平均冷却效果　图 3示出了导叶É、导叶Ê的平均冷却效果ΥλT 随冷气流量比 K G 的变

化关系和导叶É的三种方案比较曲线。由图中可以看到, 在 2- 8◊ 宽广的流量比变化范围内,

平均冷却效果随流量比的增加而明显增加, 具有良好的冷却特性。在跟发动机温比、落压比

相同的试验工况下, 当 K G = 4175◊ 时, 导叶É三种方案的绝对降温效果为 260～ 306℃, 导叶

Ê为 244℃。

图 4示出了动叶É、动叶Ê在设计温比下平均冷却效果ΥλT 随流量比 K G 的变化关系和它

们的三种方案比较曲线。由图中看到, 动叶É、动叶Ê在 1- 6◊ 较宽广的流量比变化范围, 均

具有良好的冷却特性。在设计流量比K G= 316◊ 时, 动叶É的绝对降温效果为 245～ 257℃, 动

叶Ê为 191～ 210℃。

图 3　导叶É、Ê ΥλT 随 K G 的变化和É的三种方案曲线 图 4　动叶É、Ê ΥλT 随 K G 的变化和É的三种方案曲线

图 5　导叶É (Ê方案) 壁温分布曲线 图 6　导叶Ê壁面温度分布曲线

2. 壁温分布　图 5示出了在典型流量比下, 导叶É (Ê方案) 壁面温度分布曲线。在设

计流量比附近, 表面弦向温差为 104℃。图 6示出了导叶Ê壁面温度分布。在设计流量比时
(K G = 5◊ ) , 表面弦向温差小于 100℃。由于叶片前缘采用错排空间喷射角气膜孔, 致使叶片
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图 7　动叶É三种方案的壁温分布曲线 图 8　动叶Ê三种方案的壁温分布曲线

前缘壁面温度明显降低。图 7示出了动叶É三种方案的壁温分布。在设计流量比附近, 壁面

最大温差为 42～ 76℃。图 8示出了动叶Ê三种方案壁温分布比较曲线。在设计流量比附近, 壁

面最大温差为 50～ 65℃。

三、试验结果分析

1. 热损失分析　图 9示出了导叶, 动叶中截面在试验工况下理论计算的燃气平均恢复

图 9　导叶、动叶 Tϖrg和 Tϖr与总温的关系

温度 Tϖrg和根据叶栅进、出口参数获

得的实际平均恢复温度 Tϖr, 与栅前燃

气总温的关系。图 10示出了导叶、动

叶在试验工况下理论计算的燃气恢复

温度与叶片壁面的实测 (K G= 0时)值

沿弦向的分布。如果试验段对外界没

有散热 (绝热) 的话, 则叶片壁面温

度 T r (绝热壁温) 则等于燃气的恢复

温度。然而, 两者并不相等 (见图

10) , 存在差值。原因在于试验段对外

界散热, 试验段水套中的水冷吸热, 以及连接件

图 10　导叶、动叶的燃气恢复温度与壁面的实测值分布

的导热等。并且, 随着燃气进口温度提高, 两
者差值越大 (见图 9)。也就是说, 燃气温度越
高, 其系统热损失越大。显然, 不进行热损失
修正, 特别是在高温下, 叶片实测的壁面温度
必然偏低, 即叶片冷却效果偏高。为了消除这
一影响, 在整理数据时, 在实测的壁温值上再
加上燃气理论恢复温度与非冷却 (K G= 0) 时实
测壁温之差值。
因此, 考虑热损失的相对冷却效果定义
为:

ΗT = 〔T rg , T - (T W , T + ∃T rg , T )〕ö〔(T W , T + ∃T r, gT ) - T 3
C , T〕 (3)　
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式中 T rg为燃气理论恢复温度, T W 为表面热偶实测温度, ∃T rg为热损失修正值。

2. 换算到发动机状态的冷却效果　由于试验器所能提供的参数 (压力、温度和流量) 均

不能达到发动机状态的参数要求。试验器上燃气雷诺数 (导叶为 415×105, 动叶为 319×

105) 也不可能与发动机 (导叶为 217×106, 动叶为 1129×106) 上一样。困此, 只能在保证叶

片几何相似、流动相似和热近似相似的前提下, 经过模化分析, 修正燃气的雷诺数, 将试验

器上获得的冷却效果换算到发动机状态。

根据模化分析[1 ] , 有:

ΗE = ΗT R e, E öR e, T n- m (4)　

式中

ΗE = (T rg , E - T w , E öT w , E - T 3
C , E (5)　

注脚“E”为发动机状态。

由式 (4) 和式 (5) 可以获得换算到发动机状态的叶片壁面温度:

T W , E = 〔T rg , E + T 3
C , E õ ΗT R e, E öR e, T

n- m〕ö〔1 + ΗT R e, E öR e, T
n- m〕 (6)　

式中: n- m = 0114 [2 ]

绝对冷却效果

∃T W , E = T rg , E - T W , E (7)　

　　相对冷却效果

ΥE = (T rg , E - T W , E ) ö(T rg , E - T 3
C , E ) (8)　

　　表 1列出了四套叶片的平均冷却效果和表面最大温差。
表 1　平均冷却效果和表面最大温差 ∃T s

参数 T 3
3 Tϖ1gE ΠT K T

K G·
(◊ )

∃TϖW E ∃T s

导
叶
É

É 1600 1584 212 1184 4167 345 135

Ê 1600 1584 212 1184 4185 391 104

Ë 1600 1584 212 1184 5114 422 115

导叶Ê 1600 1584 212 1184 5 335 136

动
叶
É

É 1400 1382 2148 1171 316 305 118

Ê 1400 1382 2148 1171 316 319 120

Ë 1400 1382 2148 1171 316 310 70

动
叶
Ê

É 1400 1382 2148 1171 316 274 106

Ê 1400 1382 2148 1171 316 275 55

Ë 1400 1382 2148 1171 316 285 90

表 2　与 E 3 发动机的比较

参数 类型 E 3 试验值 换算值

T 3
3

导叶 2073 1173 2073

动叶 1687 1063 1687

K T

导叶 2132 2124 2124

动叶 1198 210 210

ΠT

导叶 2120 2115 2115

动叶 2125 2140 2140

K G (◊ )
导叶 615 514 514

动叶 314 313 313

∃TϖW

导叶 845 409 785

动叶 444 2372265 3982440

我们将获得的试验结果, 换算到美国节能发动机 (E 3) 气冷叶片状态[3 ] , 并进行了比较

(见表 2)。比较表明, 本课题研究的气冷叶片, 其冷却性能相当于美国 80年代初节能发动机

(E
3) 气冷叶片水平。

四、气冷叶片参数对平均冷却效果的影响
1. K G 的影响　总的规律是冷却效果Υλ随 K G 增加而增加。叶片冷却品质的好坏, 可根据
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冷却效果随 K G 变化的快慢程度来判定。

2. 温比 K T 的影响　 (1) 固定 Tϖ3
3 (1063K) 图 11 (a) 示出了当 (ΠT = 2148) , 通过改

变 T
3
c 从而改变 K T 时的影响。由图中可以看出, 在同一 K G 下, 平均冷却效果 Υλ随温比的增
加而降低, 叶片壁面平均温度也降低。

图 11　K T 对动叶É的 (a) 和É方案 (b) 中 Υ的影响 图 12　Tϖ3
3 参动叶É (É方案) 中 Υ的影响

(2) 固定 T
3
c (513K) 　图 11 (b) 示出了当ΠT = 2148时, 通过改变 Tϖ3

3 从而改变 K T 的

影响。

由图中可以看到, 在同一 K G 下, Υλ随 K T 的增加而降低, 叶片壁面平均温度增加。

3. Tϖ3
3 的影响　当固定叶栅ΠT (= 2148)、K T (= 1171) 和 P

3
3 时, 试验得到不同的 T

3
3

的影响 (图 12) 示。由图中可以看到, 在同一 K G 下, Υλ随 Tϖ3
3 的增加而下降, 叶片壁面平均

温度增加。Tϖ3
3 增加, 意味着燃气雷诺数下降。如果我们将不同燃气总温下得到的试验结果用

模化分析方法[1 ] , 通过修正燃气雷诺数换算到发动机状态, 得到了相同的相对和绝对冷却效果

ΥλE , ∃TϖW , E以及叶片的壁面平均温度 TϖW , E (见表 3)。
表　3

773 873 973 1063

ΥλE ∃TϖW、E TϖW、E ΥλE ∃TϖW、E TϖW、E ΥλE ∃TϖW、E TϖW、E ΥλE ∃TϖW、E TϖW、E

1◊ 01222 125 1257 01222 125 1257 01220 123 1258 01221 124 1258

316◊ 015088 286 1096 01518 291 1091 01505 284 1098 01517 290 1092

6◊ 01634 356 1026 01646 363 1019 016297 354 1028 01645 363 1020

图 13　ΠT 对动叶É的É方案 (a) 和Ê方案中 Υλ的影响 图 14　后腔冷气进口节流面积对动叶Ê (É方案) Υλ的影响

由表中可以看到, 其绝对冷却效果的最大偏差为 2◊ 。由此得出结论, 当试验设备参数不能达

553第　4　期 高负荷跨音速复合气冷涡轮叶片的试验研究



到发动机状态参数时, 采用这种低温模拟高温的方法也是切实可行的, 并能得到满意的结果。

4. ΠT 的影响　当固定 Tϖ3
3 (= 1063K)、K T (= 1171) 和 P

3
3 时, 试验得到 ΠT 时, 在不

同的落压比下, 对平均冷却效果的影响图 13 (a)。可以看到, 在同一流量比下, Υ随落压比的
增加而增加, 叶片壁面平均温度降低。但是, 对于不同冷却结构的叶片, 也有例外情况, 如

图 13 (b) 所示, 在同一 K G 下, Υλ随ΠT 的增加而降低, 叶片壁面平均温度增加。这可能是由

于落压比增加, 尾缘燃气压力降低, 冷气流量加大, 虽然降低了尾缘壁面温度, 但却大大地

减少了前腔冷气流量, 削弱了前缘冷却, 致使整个叶片冷却效果降低, 壁面平均温度升高。这

就提醒我们, 在气冷叶片设计中, 选择多路进气的冷气流量分配最佳比例, 对提高叶片冷却

效果和温度场的均匀性是很重要的。

图 15　后腔冷气进口节流面积对动叶Ê

(Ê方案) Υλ的影响

5. 后腔冷气进口节流面积对Υ和壁面温度分布的影响
　图 14和图 15示出了动叶Ê (É、Ë方案)在 Tϖ3

3 = 1063K

和 K T = 11706, ΠT = 215和两种不同后腔冷气节流孔面积

用直径Υ表示单位为mm 时,它对平均冷却效果的影响。由

图 14看出, 在同一冷气流量比下, 增大后腔冷气节流孔面

积, 叶片平均冷却效果增加。然而, 由图 15看出, 其影响

则相反。以上结果表明, 当叶片内冷结构确定后, 正确选

择多路冷气进口节流面积, 合理分配冷气流量, 获得最佳

的平均冷却效果和均匀的壁面温度分布相当重要。

6. 与美国节能发动机 (E 3) 气冷叶片冷却性能比较,

其性能水平相当。

参加本项研究的还有: 高玉华、孙德行、陈瑞华、刘波、王速、孙欣、李茂淦、顾振明、

邹学岩等同志。
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EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION ON COPOSITE A IR-COOL ED
BLAD ES OF H IGHLY -LOAD ED TRANSON IC TURB INE

L iu Cun lu, L uo M ingjun , D eng Huayu, L iu Y ufang
(Gas Tu rbine Es tablishm en t)

ABSTRACT　　　　Fou r sets of compo site a ir2coo led b lades of h igh ly2loaded and h igh
temperatu re t ran son ic tu rb ine w ith variou s schem es of film 2coo ling ho les have been designed
and m ade, and have successfu lly passed 290 hou r test run. Experim en ta l resu lts show that the
coo ling characterist ics of the tu rb ine vanes and b lades are superio r as their coo ling m ass flow
rat io s are 228% and 126% respect ively. T he w all tempera tu re of tu rb ine vanes and b lades
w ere co rrected by m easu ring the heat lo sses of the test sect ion. T he resu lts are converted to
actual engine opera t ion condit ion s, acco rd ing to the sim ilarity theo ry. It is ob ta ined that the
coo ling effect iveness of the tu rb ine vanes and b lades is 3352420K respect ively, and the w all
tempera tu re dist ribu t ion s are un ifo rm. T he effects of the param eters of the air2coo led tu rb ine
b lades on the coo ling effect iveness are a lso con sidered system at ica lly, based on a large quan t i2
ty of data ob ta ined from the experim en ts of fou r k inds of compo site a ir2coo led tran son ic tu r2
b ine vanes and b lades.

EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION ON COM POSITE COOL ING
OF A TURB INE BLAD E

Zheng J iru i, J i Honghu, Kong Zuka i, W ang Baoguan
(N anj ing A eronau tica l Ins titu te)

ABSTRACT　　　　 In view of the w ho le p rocess of compo site coo ling on a tu rb ine
b lade, th is paper is compo sed of th ree parts. F irst the imp ingem en t2convect ion coo ling on th
in ternal su rface of a b lade leading edge is invest iga ted, in resu lt an emp irica l exp ression of in2
ternal2local heat t ran sfer coeff icien ts a t the stagnat ion po in t is fo rm u la ted and regu larity of
their varia ton s along the leading edge region is found. Secondly, the varia t ion s of the film 2
coo ling effect iveness a long the ex ternal su rface of the leading edge are invest iga ted acco rd ing
to variou s b low ing ra t io s w hen the film jets ejected from the film ho les on the b lade. T h ird ly,
as the film jets impo se som e distu rbances on the m ain stream , heat t ran sfer is enhanced, as
a resu lt a set of emp irica l exp ression s fo r the ex ternal2local heat t ran sfer coeff icien ts are fo r2
m u lated.

RESEARCH ON F ILM -COOL ING OF TURB INE BLAD E
Ge Shaoyan , L iu D engyun , Xu J ingzhong, Yao Y ongq ing, D eng Suq ing, J ia J ianguo

( Ins titu te of Eng ineer ing Therm op hys ics)
ABSTRACT　　　　T he effects of d iscrete f ilm 2coo ling ho les, w all cu rvatu re and the

p ressu re gradien t on the tu rb ine b lade film coo ling are system at ica lly studied by m ean s of
heat2m ass analogy, num erica l m ethods and flow visualiza t ion techn iques. T he flow and heat
t ran sfer perfo rm ances of the coo ling film over the fla t p la te, cu rved w all and b lade su rfaces
are invest iga ted. It is p roven that the characterist ics of d iscrete2ho le film coo ling are qu ite d if2
feren t from tho se of con t inuou s2slo t f ilm coo ling in the vicin ity of the in ject ion ho les becau se
the coo lan t jets from ho les tend to separa te from the coo led su rfaces.

A n op t im al b low ing ra t io is expected fo r ideal d ist ribu t ion of film coo ling effect iveness.
W all cu rvatu re exerted an addit ional fo rce on the coo ling film. W hen mom en tum b low ing ra2
t io I (= Θ2U 2öΘ∞U 2

∞) > 1, th is fo rce tends to sepera te the film from the convex su rface and
to keep it clo se up to the concave su rface, bu t w hen I< 1, it acts con trary. Fo r a given film
coo ling schem e, the effect iveness of tu rb ine b lade deponds on the b low ing ra t io , w all cu rva2
tu re and the p ressu re gradien t. Som e of the co rrela t ion fo rm u las, exp rim en ta l data and com 2
pu ta t ional resu lts are p resen ted to evaluate the film coo ling effect ivenesses and heat t ran sfer
coeff icien ts a t the leading edge, m id2cho rd and ta iling edge of the tu rb ine b lade.
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