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图1   导向叶片典型冷却结构

Analysis of Cooling Configurations for Turbine Blade

涡
轮叶片是航空发动机中承受

热及机械载荷最为苛刻的零

部件，也是发动机的关键安

全件。“如何在减少冷气流量的情况下

提高涡轮进口燃气温度”这一技术难题

的解决途径，一方面是研制新型耐高温

材料和热障涂层，另一方面就是实施先

进可靠的高效冷却技术。有资料表明，

在过去 30 年中，涡轮进口燃气温度提

高了 450K，其中只有 30% 是由于耐高

温合金的发展和制造工艺的进步，而其

余 70% 则是依靠有效的冷却技术获得

的。由此可见，发展更高效的涡轮叶片

冷却结构和冷却方式将是提高涡轮前温

度的重要手段。

涡轮叶片典型冷却结构
导向叶片

现代航空发动机高压涡轮导向

叶片典型冷却结构（如图 1 所示）主

要包括扰流柱、气膜孔以及热障涂

层等。叶片前缘受冷气 / 燃气压比限

制，常采用致密气膜孔冷却。叶盆、

叶背前部低速区常采用气膜或冲击

加气膜冷却的复合冷却形式。叶背

高速区主要采用冲击冷却形式。叶

背后部冲击冷却的冷气会经叶片尾

缘的扰流柱对尾缘区域进行冷却，

最后从叶片尾缝排出。叶片尾缝排
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气结构主要有全劈缝和半劈缝。导

叶叶片的缘板常采用冲击加气膜的

冷却方式。

受性能需求的影响，发动机涡

轮前温度逐渐升高，给涡轮导向叶

片冷却设计带来了各种问题和矛盾：

叶片前缘高温、高热负荷与叶片前

缘冷气侧与燃气侧压比较小，因而

难以进行复杂冷却设计 ；致密气膜

孔设计受叶片强度、可加工性及冷

气量等因素制约 ；叶背中后部出现

燃气分离、转捩换热增加与气膜孔

开孔区域限制导致叶片高热负荷区

域难以充分冷却 ；叶片尾缘受壁厚

限制，采用全劈缝会影响涡轮性能，

采用半劈缝则冷却不足。

转子叶片

现代典型的多通道高压涡轮转

子叶片的冷却结构如图 2 所示，叶片

前缘采用冲击冷却，叶片的中间部

分采用含有扰流肋的蛇形通道冷却，

而叶片尾缘由于空间结构的限制采

用劈缝结构冷却。

气膜孔主要分布于叶片前缘、
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吸力面、压力面和叶片尖端区域。

冷却气流由高压压气机引出并经由

叶片底部进入叶片内部，先流经带

有扰流肋的冷却通道通过增强换热

面积和湍流度的方式对叶片内壁进

行冷却，之后分为三股气流 ：一股

气流主要对涡轮叶片前缘高温区域

进行冲击冷却，最终通过叶片前缘

气膜孔流出，形成前缘的气膜冷却；

第二股气流通过叶片中间区域的气

膜孔在叶片表面形成气膜保护层，

保护叶片外表面 ；第三股气流则经

过涡轮叶片尾缘的绕流柱，在扰动

强换热后由尾缘劈缝排出。

转子叶片的冷却设计主要受强

度限制，叶片根部应力大，气膜孔

的角度、大小、间距等都对叶片强

度造成影响，扰流肋的强化冷却会

造成局部温差大、热应力大等问题，

对冷却设计形成挑战。

涡轮叶片主要冷却方式
涡轮叶片冷却方式主要包括强化冷

却空气与叶片内表面换热的内部冷

却和以气膜冷却及热障涂层为主的

外部冷却。

内部冷却方式

内部冷却的主要目的是强化冷

却空气与叶片内部通道内壁之间的

传热，通常由射流冲击、多程弯折

带肋通道、尾缘区域柱肋扰流所组

成的复合冷却结构来实现。

射流冲击是由冷却气体对涡轮

叶片内壁进行冲击，形成比较薄的

速度边界层，因此具有较高的换热

效率。涡轮叶片的射流冲击冷却主

要用于热负荷比较大的区域，如涡

轮叶片的前缘区域，冷却气流通过

叶片内部隔板上的小孔冲击叶片的

内表面以达到强化换热的目的。

尾缘区域柱肋扰流冷却是利用

连接通道两侧壁面的扰流柱来强化

通道内的换热，主要布置在厚度较

薄的涡轮叶片尾缘区域，同时还起

到支撑作用。扰流柱不仅可以提高

来流的湍流度，而且可以将叶片表

面的热量通过柱体传导出去。气流

经过扰流柱会产生尾迹，可以增强

流动的扰动，破坏壁面边界层的发

展，从而提高换热效率，此外，扰

流柱本身也是热量的传导体，可以

将叶片壁面的热量传到扰流柱上，

再通过流体流动将热量带走。

内部带肋通道的对流强化冷却

扰流肋

扰流肋

劈缝

冷却气体

气膜冷却
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带肋冷却通道
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吸力侧

压力侧

图2   转子叶片典型冷却结构 图3   带肋冷却通道及内部肋片布置
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主要用于叶片的中弦区域，在该区

域内部通道壁面的吸力侧和压力侧

布置扰流肋，起到强化换热的目的，

典型带肋通道冷却结构如图 3 所示。

通道内的扰流肋一方面可以增大通

道内的换热面积，另一方面扰流肋

会对来流有着扰动作用，在扰流肋

前后产生复杂的涡结构，破坏流动

边界层和热边界层的发展，从而增

强换热效率。但是，扰流肋在强化

换热的同时，也会增加通道内的流

动阻力，使得涡轮叶片整体的换热

效率降低。因此，研究扰流肋冷却

过程要结合换热特性和流动阻力特

性来综合评估冷却效果。研究表明，

影响带肋通道冷却效果的因素包括

肋形状、肋角度、通道形状、肋间

距与肋高比、通道堵塞比、无量纲

旋转数以及雷诺数等因素。

外部气膜冷却方式

目前，叶片外壁面冷却较为可

行的方式是气膜冷却。该冷却方式

结构较为简单、易于实现且具有较

高的冷却效率。气膜冷却的基本工

作原理是通过在叶片表面开设槽缝

或离散小孔，将冷却气体从叶片内

部以一定角度和动量喷射出，冷气

随主流向下游发展，在叶片表面形

成一层低温薄膜，把叶片表面和高

温主流隔开，并对叶片壁面降温，

起到了隔热和冷却的双重保护作用，

其结构功能如图 4 所示。影响气膜

冷却效率的因素主要有孔形、孔径、

复合角倾角、孔间距、孔排间排列

方式等几何参数，以及雷诺数、吹

风比、努塞尔数、传热系数等流动

参数，还有壁面曲率等冷却特性。

通过对气膜冷却效率进行研究，

发展出了不同的气膜孔形状，在传

统圆柱形孔基础上增加孔出口展向

和流向方向的扩张。圆柱形孔可发

展为不同前倾角的扩张形孔，其中

较为典型的是簸箕形孔，由于气膜

孔出口展向宽度的增大，气膜射流

速度和动量降低，气膜能较好地覆

盖在壁面上。此外，圆锥形孔、缝

形孔、凹槽形孔、哑铃形孔、收缩

扩张形孔、漏斗形孔、双向扩张形

孔等的气膜冷却特性也得到了广泛

研究（部分气膜孔形状如图 5 所示）。

目前，圆柱形孔和簸箕形孔在涡轮

叶片气膜冷却设计中得到广泛使用。

图4   气膜冷却在叶片上的结构原理

图5   不同的气膜孔形状示意

外部高温燃气流 气膜冷却孔 内部气冷通道

冲击导管（冷气源）

圆柱形孔 缝形孔扩张形孔 漏斗形孔

冷气膜
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对气膜冷却结构的研究，从单

孔、排孔到多排孔，从平板到曲面

到真实叶型，相对来说比较全面，

技术上较为成熟。初期的气膜冷却

研究更多是在平板上进行的，对于

具有航空发动机涡轮叶片真实叶型

的模型，其传热与流动特性更为复

杂，旋转工况在其中也有十分重要

的研究意义。

双层壁冷却方式

双层壁冷却是一种集内部冲击

冷却与外部气膜冷却为一体的复合

型冷却方式，即冷气从内壁上的冲

击孔向外壁内表面射流冲击后，再

从外表面的气膜孔流出形成气膜冷

却。该冷却方式充分发挥了内部冲

击射流强化换热和气膜孔溢流强化

换热作用，是提高局部换热系数的

有效方法，在相同开孔面积和冷热

气流条件下，比传统发散冷却效率

高出 30％。

对双层壁冷却结构在火焰筒和

涡轮叶片上的应用研究包括 ：较基

础的与主流垂直的气膜出流平行双

层孔板 ；具有倾角的气膜出流平行

双层孔板或者矩形通道，以及内部

流道更受限的短腔或者带肋的平行

孔板双层壁；对弯曲壁面双层壁（如

图 6 所示）和真实火焰筒或涡轮叶

片叶型的数值模拟，以及实验方式

等。

影响双层壁的冷却效率的因素

主要包括 ：几何因素，如双层孔板

的曲率（或在真实涡轮叶片的研究

中为叶片壁面叶型）之间位置偏置

或冲击孔 / 气膜孔间流向间距以及多

排孔的排之间的直列交错、双层壁

孔板间距、单层冲击孔板或者气膜

孔板的孔排布方式、气膜孔倾角或

复合角、气膜孔 / 冲击孔间距、冲击

孔 / 气膜孔孔径 ；流动因素，如主流

气体质量流率、冷却气体质量流率、

吹风比、绝热或导热壁面；旋转因素，

目前大多是关于简单模型的静止和

旋转研究，以及复杂模型的静止研

究，对于复杂模型（如真实涡轮叶

片模型）更多的是对于静止工况的

研究。

通过几种结构的对比研究可以

发现，双层壁冷却结构在旋转工况

里很明显地优于单纯冲击冷却结构，

气膜孔发生抽吸之前可以在双层壁

间以对流冷却的形式对内冷冲击冷

却进行叠加。

微尺度超强冷却方式

近年来，发动机冷却结构的研

究 呈 现 出 微 尺 度（100 ～ 500μm）

化的趋势，并且取得了很好的效果。

图 7 所示的是一种采用了微尺度强

化换热结构的涡轮冷却叶片，叶片

部分区域的内部冷却通道和外部气

膜孔采用了微尺度结构，使单位体

积内具有非常高的流动换热表面积，

可以在较小的冷气流量条件下产生

极高的换热率。因此，微尺度超强

冷却技术可为提高涡轮前燃气温度

提供新的技术途径。

结束语
从工程应用来看，由冲击冷却、气

膜冷却以及内部带肋通道冷却构成

的复合冷却结构是涡轮叶片冷却的

典型冷却结构。对于涡轮叶片复合

冷却结构的冷却方式的改进，可以

收到降低叶片温度或减少冷气用量

的效果。为了进一步提升涡轮前温

度，应结合几种不同冷却方式的优

势，发展更高效的冷却结构，如双

层壁冷却技术等。双层壁冷却结构

的原型已十分接近微尺度冷却结构

的要求，部分结构已属于微尺度冷

却结构的范畴。而微尺度冷却结构则

对突破传统冷却技术的极限、发展

超强冷却技术提供了可能。  

（郭文，中国航发涡轮院，研究

员、专项总师，主要从事航空发动

机空气系统、高温部件传热与冷却

技术研究及型号研制工作）

图6   涡轮叶片双层壁复合冷却结构内部示意

图7   微尺度超强冷却叶片
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