
第 53 卷第 3 期
2021 年 6 月

Vol. 53 No. 3
Jun. 2021

南  京  航  空  航  天  大  学  学  报
Journal of Nanjing University of Aeronautics & Astronautics

涡轮叶片表面温度场及综合冷却效果试验研究

邓丽君 1， 宣文韬 2， 钟  博 2， 杨卫华 2

（1.中国航发湖南动力机械研究所，株洲  421002； 2.南京航空航天大学能源与动力学院，南京  210016）

摘要： 涡轮叶片温度场分布受到气膜孔排布方式和内冷通道的影响，涡轮叶片结构不同导致传热特性不同。为

了更准确获得有气膜冷却条件下涡轮叶片综合传热特性，设计试验方法在叶片中截面采用埋入式热电偶测温，

通过热电偶测温与红外测温结合获取更准确的温度场，展开试验研究获得了流量比、温比和落压比对叶片综合

冷却效率的影响规律。
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Experimental Research on Surface Temperature field and Comprehensive 
Cooling Effect of Turbine Blade
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Abstract:The temperature field distribution of turbine blades is affected by the arrangement of film holes and 
the internal cooling channels. The different structures of turbine blades result in different heat transfer 
characteristics. In order to obtain the integrated heat transfer characteristics of turbine blades under film 
cooling conditions more accurately， the design test method uses embedded thermocouples to measure the 
temperature of the blade in the cross section and obtain a more accurate temperature field through the 
combination of thermocouple temperature measurement and infrared temperature measurement. The 
experiment is carried out to obtain the influence law of flow ratio， temperature ratio and pressure ratio on the 
integrated cooling efficiency of blades.
Key words: aero-engine； turbine blade； film cooling； temperature field； comprehensive cooling efficiency

随航空发动机的推力/功率逐步提高，使涡轮

叶片的工作温度逐渐增高，过高的温度会使涡轮叶

片发生蠕变甚至变形，严重威胁到发动机的安全。

如何降低涡轮叶片的表面温度成为科学研究的热

点，对涡轮叶片采取冷却措施是一种途径，其中气

膜冷却法是普遍采用的一种冷却方式。使用冷气

可以降低涡轮叶片的表面温度,但投入过多冷气会

影响发动机性能，因此投入研究用合适的冷气流量

来完成冷却至关重要 [1]。热电偶是常用的测温元

器件，将热电偶埋入被测物体表面不改变叶片表面

获取表面温度常被用于科研试验。红外热像仪使

用方便并且测量温度场的精度较高，被科研人员广

泛地运用在涡轮叶片温度场的测量中 [2]。文献 [3]
分析了红外精密度，介绍了红外校正，并通过研究

证明红外测温的可行性，且可利用数字图像处理技

术得到冷却效率分布。马龙等 [4]使用红外测温进
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行层板实验。国外科研人员研究了端壁气膜冷却，

发现气膜孔出流受到二次流压迫从叶盆流向叶

背 [5]。侯亚东等 [6]研究平板气膜孔，通过红外热像

仪获取热壁面的温度场。气膜出流特征对冷却效

率的影响尤为重要，袁瑞明等 [7]通过对层板数值仿

真分析了气膜孔分布不同对冷效的影响。Liu 等 [8]

通过瞬态液晶测量技术测量了薄膜的冷却特性。

国外研究采取不均匀的湍流边界条件为圆柱状的

薄膜冷却孔做了数值仿真 [9‑10]。3D 打印被用来制

作航发零部件开展科学研究 [11]。国外近年通过红

外测温研究了许多透平的综合冷却效果 [12]。贺宜

红等 [13] 研究了涡轮叶片内冷通道的优化设计，王

培枭等 [14]研究发现叶片温度场分布受内部冷却和

外表面换热共同影响，叶顶和前缘温度较高。

由上可知，国内外专家针对涡轮叶片气膜冷却

特性的研究已经较为深入，取得了许多有益的成

果，然而对于高温条件下涡轮叶片表面温度场的测

量及综合冷却效率的研究，目前研究得还不够深

入，因此需要对高温条件下叶片温度场的测量及综

合冷却效率开展较为深入的研究，用来验证结构的

合理性，同时提供进一步改进的依据。本文针对某

型涡轮叶片，采用热电偶和红外热像测温技术相结

合的方法，对表面温度场进行测量，并且得到了综

合冷却效率的分布特征，总结了改变流量比、温比

和落压比对综合冷效的影响。所得结果对涡轮叶

片表面温度场和综合冷却效率的测量方法提供了

借鉴。

1 试验件和试验系统

图 1 示出了综合冷效试验系统，主要包括主气

流管路和次气流管路。从压气机流出的气流经过

稳压罐以后分别进入试验主气流管道和次气流管

道。在主气流管道内的气流依次通过阀门、孔板流

量计、加热器后进入试验段；在次气流管道内的气

流经过四通分为 3 股气流依次通过阀门、超声波流

量计、冷凝器和换热器后流入叶片内冷通道进入试

验段，分别给一个主要测量叶片和两个陪衬叶片提

供气流。在试验段入口、出口及 3 股次流管道入口

安装压力探针和热电偶，用来测量压力和温度。使

用红外热像仪透过红外拍摄窗口分别在两个视角

下获取涡轮叶片压力面、吸力面的温度场。

图 2 和图 3 分别示出了涡轮叶片试验件设计

图和实物照片。为了保证测量涡轮叶片的流场，试

验件采用 3 个叶片构成的两叶栅通道，中间叶片为

测量叶片，叶片材料均为可承受高温高压抗氧化的

镍基合金 GH4169，在 650~1 000 ℃高温下有较高

的强度，在涡轮叶片开槽埋入热电偶以后喷涂材料

均为相同的镍基合金，并且打磨后不改变原来的涡

轮叶片表面。冷却气流有 3 路，其中中间一路是中

间测量叶片的冷气通道，其余两个冷却通道分别供

给两侧叶片的冷却气流。为了能够准确标定红外

热像仪的测量结果，在叶片的中截面沿叶片表面共

布置 16 根 0.5 mm K 型铠装热电偶（精度±0.1 ℃），

其中叶盆、叶背各 8 根，具体的埋设位置如图 2 所

示。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，表明热电偶测点可以对叶片

表面红外测量结果进行较好校正。

图 2 涡轮叶片试验件设计图

Fig.2 Design of turbine blade test piece

图 3 涡轮叶片实物图

Fig.3 Real picture of turbine blade

图 1 综合冷效试验系统

Fig.1 Comprehensive cooling efficiency experimental setup
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如图 4 和图 5 所示，在通道上壁面设计长方形

的 红 外 拍 摄 窗 口 ，进 行 试 验 前 在 窗 口 内 嵌 入

80 mm×90 mm×10 mm 可承受高温的蓝宝石玻

璃，为了能够清晰准确拍摄涡轮叶片温度场，在测

量过程中，使用红外热像仪分别在两个视角下获取

涡轮叶片压力面、吸力面的温度场。

2 试验参数与工况

2. 1　试验参数

流量比

M = m c

m g
(1)

式中：m c 为次流流量，m g 为主流流量。

温比

K = T g

T c
(2)

式中：T g 为主流温度，T c 为次流温度。

落压比

π = P *
in

P out
(3)

式中：P ∗
in 为试验段入口总压，P out 为试验段出口

静压。

综合冷却效率

η = T g - Tw

T g - T c
(4)

式中 Tw 为叶片表面温度。

2. 2　试验工况

如表 1 和表 2 所示分别为温比影响综合冷效

试验的试验工况和流量比影响综合冷效试验的试

验工况。

3 误差分析与红外修正

3. 1　误差分析

根据误差传递规律，含有 n 个独立变量 X,函
数 Y = f ( X 1,X 2,…,Xn )的误差为

ΔY ( ΔX 1,ΔX 2,⋯,ΔXn )=

( )∂Y
∂X 1

2

ΔX 2
1 + ( )∂Y

∂X 2

2

ΔX 2
2 + ⋯ + ( )∂Y

∂Xn

2

ΔX 2
n (5)

式 中 ：ΔX 1,ΔX 2,…,ΔXn 分 别 为 独 立 变 量 X 1,X 2, 
…,Xn 的绝对误差。根据式（4）和式（5），叶片综合

冷却效率的绝对误差为

Δη =

( T g - Tw )2 ( ΔT 2
g + ΔT 2

c )
( T g - T c )4 + ΔT 2

w

( T g - T c )2

(6)

试验采用红外热像仪测量叶片表面温度，主流

温度及次流温度均采用铠装 K 型热电偶测量，测温

范围在 200~1 300 K 时，允差值为±2.5 K。ΔT g=
2.5 K，ΔT c=2.5 K，ΔTw=2.5 K。因散热的作用 ,
使得 ΔTw 应更大些，试验时温度较高，估算因散热

而引起的温度误差为 3 K。叶片平均壁温通过红

外热像仪进行测量，红外热像仪测温精度为±1%，

红外误差为 1.2 K，考虑散热，则 ΔTw=4.2 K。将

上述数据代入式（6）中，得到最大误差为

Δη = ±0.018 (7)
相对误差为

( Δη
η )

max

= ±3.82% (8)

图 4 涡轮叶片压力面红外拍摄视角

Fig.4 Infrared position of turbine blade pressure surface

图 5 涡轮叶片吸力面红外拍摄视角

Fig.5 Infrared position of turbine blade suction surface

表 1 主次流温比影响试验参数

Table 1 Temperature ratio test parameters

温比

K

1.8
1.9
2.0
2.1

m g/
（kg·s-1）

0.34
0.34
0.34
0.34

T g/
K

615
615
615
615

T c/
K

342
324
308
293

m c/
（kg·s-1）

0.005 4
0.005 4
0.005 4
0.005 4

流量比

M

0.016
0.016
0.016
0.016

表 2 主次流流量比影响试验参数

Table 2 Flow ratio test parameters

流量比

M

0.005
0.016
0.025
0.035

m g/
（kg·s-1）

0.34
0.34
0.34
0.34

T g/
K

615
615
615
615

T c/
K

293
293
293
293

m c/
（kg·s-1）

0.001 7
0.005 4
0.008 5
0.011 9

温比

K

2.1
2.1
2.1
2.1
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3. 2　红外修正

通过将热电偶测得叶片实际温度代入式（9）计

算当地发射率，从而沿弧长方向分区进行发射率修

正得到较为准确的红外温度场。

T 0 ={ 1
ε

[ T '0 n - ( 1 - ε ) T n
u ]}

1 n

（9）

式中：T 0 为热电偶测得涡轮叶片的温度，T '0 为红外

测量涡轮叶片表面未修正的温度，T u 为被测物体

环境温度，ε为发射率。

不同红外热像仪由于光谱响应和选择波段不

同，n 值存在差异，此次试验使用的 1.5~5 µm 红外

热像仪 n 值为 5.1。

4 试验结果与分析

4. 1　涡轮叶片温度场分析

图 6 示出了标准工况即温比 K=2.1，流量比

M=0.016 时叶片温度场。在前缘附近较高，这是

因为前缘气膜孔流量不足，并且直接受到主流的冲

刷。在叶片压力面前缘近端壁区域，由于外表面缺

乏气膜覆盖以及内部流道没有强化换热措施（即该

部分未设置肋片），冷却气体对叶片降温较差，表面

温度较高。随后在压力面叶盆区域出现一个较为

明显的低温区域，这是由于该处内腔肋化通道进口

段效应引起的强烈对流换热产生的。近尾缘处的

冷气进气通道由于缩扩段的原因在入口处会产生

较大的漩涡影响内部换热情况，造成了尾缘处靠近

端壁的高温区域。在叶片尾缘靠近叶尖处出现局

部低温区域，这是由于腔 1 气流经过弯头后流向腔

2 后该处冷气流量增大导致的。

如图 7 所示，叶背气膜孔下游温度明显先降低

后提高。对于叶背，叶背两排气膜孔出流气体形成

气膜沿着主流方向对叶片进行保护，叶背温度逐渐

降低，随后温度又逐渐升高，这是因为冷气量不足，

可在尾缘布置气膜孔优化冷却。可以看出，叶片吸

力面叶尖区域温度均处于较高水平。

4. 2　热电偶与红外热像仪测量结果比较

图 8 示出了 η 的红外热像仪测量结果与热电偶

测量结果的比较。可以看出，由于叶片前缘驻点区

域没有热电偶，所以前缘驻点区域无热电偶测量结

果，在叶片其他位置均有热电偶测量结果。在求解

叶片表面名义发射率时，根据试验结果对求解公式

进行修正后，通过二者比较可以看出，红外热像仪

得到的结果与热电偶测量结果基本一致，说明修正

发射率以后红外温度场精度较高。图 8 中“X”指测

点距叶片前缘驻点的弧长；“S”指叶片总弦长。

4. 3　流量比对叶片综合冷却效率影响

如图 9 所示，主流温度为 615 K 时 4 个 M 下叶

盆、叶背的温度场，当 M=0.016~0.035 时，流量比

提高对温度场的影响规律是一致的，随着流量比提

高，气膜附近低温区逐渐扩大，但没有产生新的低

温区，主次流流量比提高使得前缘附近的温度降

低。当 M=0.005 时，叶片温度较高，这是因为冷气

不足。

图 10 示出了 M 对 η 影响试验的热电偶测量结

果和红外热像测量结果得出的综合冷效变化规

图 8 红外热像仪测量结果与热电偶测量结果比较

Fig.8 Comparison of measurement results of infrared ther‑
mal imager and thermocouple

图 6 涡轮压力面温度分布

Fig.6 Temperature distribution of turbine pressure surface

图 7 涡轮吸力面温度分布

Fig.7 Temperature distribution of turbine suction surface
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律。可见，M 从 0.016 增大到 0.035 过程中，综合冷

却效率变化规律一致，这是因为 M 改变未使外表

面流动特征发生较大改变；M 增加，综合冷效增

大，这是因为冷气流量变大使得更多的气膜覆盖阻

隔了主流，同时增大了冷气流量，腔内交换大量热，

因此表面温度降低，综合冷效提高。当 M 为 0.005
时，前缘出气量不足，导致温度较高，综合冷却效率

接近零。

4. 4　温比对叶片综合冷却效率影响

图 11 为综合冷效在不同 K 下的沿程变化关系

图，图 11（a）、图 11（b）分别为主流温度为 615 K 时

温比影响试验热电偶测量结果和红外热像仪测量

结果。试验采用调节次流入口温度的方式完成对

温比的调节，不改变燃气入口温度，温比升高即调

低次流温度。图中可见叶背处的综合冷效最高达

到了 0.52，图中温比变化后综合冷效变化甚微，可

见温比对综合冷效影响很小，这是因为主次流的流

动特征没有改变。

4. 5　落压比对叶片综合冷效影响

如图 12 所示，叶片综合冷效随 π 的变化关系，

其中，图 12（a）、图 12（b）分别为主流温度为 615 K

图 10 流量比对综合冷效影响

Fig.10 Effect of flow rate ratio on comprehensive cool‑
ing efficiency

图 9 不同流量比时涡轮叶片表面温度场

Fig.9 Temperature field of turbine blade surface under dif‑
ferent flow ratio

图 11 温比对综合冷效影响

Fig.11 Effect of temperature ratio on comprehensive cool‑
ing efficiency
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时落压比影响试验热电偶测量结果和红外热像仪

测量结果。可以看出，当 M=0.016 时，落压比增

大，则综合冷效提高。由于 M 恒定，π 增加则次流

流量增大，使得腔内的对流换热增强，而且气膜冷

气温度降低，冷气覆盖在涡轮叶片表面，减少了对

流换热，所以落压比增大则叶片温度更低，综合冷

效略有提高。

4. 6　叶片平均冷却效率

为了充分比较 M、K、π 与叶片综合冷效的变化

关系，将叶片各测点得到的综合冷却效率按照叶片

弧长进行平均，得到叶片平均综合冷却效率。图

13~15 分别为 M、K、π 对叶片平均综合冷效的影

响。可以看出，对叶片平均综合冷效影响最大的因

素是 M，由图 13 可以看出，随着 M 的增加，叶片平

均综合冷却效率逐渐升高，当 M=0.005 时，η=
0.125，而当 M 为 0.035 时，η 升高到 0.424。由图 14
可以看出，K 对 η 的变化甚微，在温比为 1.8 时，叶

片对应的平均综合冷却效率为 0.321，而温比为 2.1
时，叶片对应的平均综合冷却效率为 0.315，变化甚

微。由图 15 可以看出，π 的变化对 η 有影响但影响

甚微，随着 π 的增加，叶片平均综合冷却效率略有

增加，具体而言，当落压比为 1.2 时，叶片对应的综

合冷却效率为 0.301，当落压比为 1.56 时，叶片对应

的综合冷却效率为 0.315，变化较小。

5 结   论

（1）由于叶片前缘和尾缘表面缺乏气膜覆盖，

叶片前缘及尾缘的叶尖和叶根存在高温区，在内流

道附近叶身温度有所降低。

（2）流量比对叶片表面综合冷却效率有较大

影响。随流量比增加，冷气量增加，内部换热能力

增强，表面形成的气膜覆盖面积亦随着扩大，叶片

图 12 落压比对叶片综合冷效影响

Fig.12 Effect of drop pressure ratio on comprehensive cool‑
ing efficiency of blade

图 13 流量比对平均综合冷效的影响

Fig.13 Effect of flow rate ratio on average comprehensive 
cooling efficiency

图 14 温比对平均综合冷效的影响

Fig.14 Effect of temperature ratio on average comprehen‑
sive cooling efficiency

图 15 落压比对平均综合冷效的影响

Fig.15 Effect of drop pressure ratio on average comprehen‑
sive cooling efficiency
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表面温度降低，冷却效率变大，叶片表面平均综合

冷却效率由 0.12 逐渐增加到 0.424。
（3）温比对综合冷却效率的影响较小，在前缘

位置处，综合冷却效率在前缘位置最小，约为 0.28，
在叶背两排气膜孔后的低温区达到最大值约为

0.52。平均综合冷却效率基本维持在 0.31~0.32。
（4）随落压比增加，叶片表面温度有所降低，但

对叶片表面综合冷却效率影响较小。平均综合冷

却效率基本保持在 0.3~0.32。
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