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Abstract 
In recent years, advanced cooling technology has developed rapidly. The advanced cooling struc-
tures can achieve efficient for turbine cooling blades and improve the mechanical properties of 
blades remarkably. In order to explore efficient cooling structures of turbine blades, keep the tur-
bine cooling blade working at a low temperature to the maximum extent, and keep the mechanical 
properties of High temperature nickel base alloy material blades when at the low temperature. In 
this paper, the temperature distribution characteristics of turbine blades with two different cool-
ing structures were studied by using ANSYS Fluent numerical simulation method to find the op-
timal cooling structure. The results show that the cooling effect of 3-hole turbine blade is signifi-
cantly better than that of 9-hole turbine blade. The increase of cooling hole volume can enlarge the 
gas flow in the cooling passage of turbine cooling blades, improve the cooling effect of blades, and 
improve the mechanical properties of blades to some extent. 
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摘  要 

近年来，先进冷却技术得到了迅猛发展，先进冷却结构能够实现对涡轮叶片高效冷却降温，显著提升涡

轮冷却叶片力学性能，为探索高效冷却结构叶片，最大程度的使涡轮冷却叶片保持在较低的工作温度下，

维持低温状态下高温镍基合金材料叶片优异的力学性能，本文运用ANSYS Fluent数值模拟计算方法对两

种不同冷却结构涡轮叶片分别展开温度分布特性研究，寻找最优冷却结构的涡轮冷却叶片。结果表明：

3孔式涡轮叶片整体冷却降温效果明显优于9孔式涡轮冷却叶片；冷却孔体积增大可以扩大涡轮冷却叶片

冷却通道内部的气体流量，改善叶片整体冷却效果，在一定程度上提高叶片力学性能。 
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1. 引言 

涡轮是航空发动机的核心部件带动整个航空发动机正常运转，其表面的气流相当复杂，涡轮叶片设

计的好坏直接关系到航空发动机的性能，随着航空工业的不断发展，对航空发动机的性能要求越来越高，

满足这种要求最为有效的方法就是提高涡轮前气流入口的温度[1]，涡轮进口燃气温度已经成为航空发动

机发展的一个重要标志，20 世纪 70 年代，涡轮进口燃气的温度为 1600 K~1700 K; 90 年代末已达 2112 K；

而本世纪初将要达到 2300 K~2400 K；平均每年以 15 K~20 K 的速度递增[2]。正在研制定向单晶、定向

共晶、钨丝增强镍基合金和陶瓷材料，研制弥散强化镍基合金和新型粉末涡轮盘合金，以适应更先进发

动机的耐高温涡轮叶片和涡轮盘的需要，数据显示发动机涡轮前温度每提高 56 K，发动机的输出功率就

可增大 8%~13% [3]，但高温在带来更高热效率的同时也使涡轮叶片的工作环境变得十分恶劣，叶片一方

面受到很高的热负荷，另一方面要受到很强烈气流冲击载荷及离心载荷作用，使寿命大幅降低[4]；为了

解决高温带来负面效应这一难题，仅仅依靠发展先进耐高温材料是远远不够的，涡轮进口燃气温度提升

的速度要明显高于耐高温叶片材料发展的速度[5]，唯一可行的办法是采取冷却和防护措施。事实证明，

冷却技术的效果极为显著，20 世纪 60 年代，采用冷却技术而带来的冷却温降为 60K~100K, 70 年代中期

冷却温降为 300 K，目前冷却温降已达 400 K~600 K [2]；而且随着冷却方法的不断改进，冷却温降还有

可能达到一个新的水平。当前先进发动机的涡轮进口燃气温度已达到 2000 K 左右，比高压涡轮叶片金属

材料的熔点高 400 K [6]，可见冷却设计的重要性和迫切性，本文即在这种背景下对高温部件涡轮叶片的

冷却结构进行设计，研究涡轮冷却叶片在工作状态下的温度分布特性。 

2. 流固耦合传热方法 

流固耦合传热一方面指流体与固体内传热过程通过流固交界面的位移、形变、传热和相变等作用相

互耦合，另一方面指流固交界面上流动、辐射和烧蚀等不同物理过程相互耦合[7]。对于某些流体与固体

之间的对流换热问题，热边界条件无法预先给定，而是受到流体与壁面之间相互作用的制约。 
这时无论界面上的温度还是热流密度都应看成是计算结果的一部分，而不是已知条件。像这类热边
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界件是由热量交换过程动态地加以决定而不能预先规定的问题，称为流固耦合传热问题[8]，用流固耦合

传热方法可以将流体与固体之间复杂的外边界条件变成相对简单的内边界进行处理，不但减少了边界条

件，又符合实际状态从而提高了仿真的合理性和精度。流固耦合传热计算的关键是实现流体与固体边界

上的热量传递。由能量守恒可知，在流固耦合的交界面，固体传出的热量应等于流体吸收的热量，因此，

流固边界面上的热量传递过程可表示： 

( )w f
T T T
x

λ α∂  = − ∂ 
 

式中： λ 为固体导热系数；α 为对流换热系数， wT 为固体壁面温度； fT 为流体温度。 
涡轮冷却叶片的传热既包括流固耦合传热即叶片和外部高温燃气强对流换热及叶片与内部冷却气流

换热，又包括固体叶片内部温差引起的热传导[9]。 
热传导遵循傅立叶定律： 

d
d
Tq k
x

= −  

式中， q 是热流密度 ( )2w m , k 是导热系数 ( )( )w m k⋅ 。 

3. 不同冷却结构涡轮冷却叶片温度分布研究 

现代航空发动机涡轮入口处的温度不断升高，燃气轮机工作时温度最高的地方是高压涡轮，涡轮叶

片处于恶劣工作环境当中，受到高温载荷作用下的涡轮叶片经常出现因强度不够而产生失效破环的现象

进而影响发动机的整体性能，本文以涡轮叶片不同的冷却结构为研究对象，以叶片整体温度分布最小为

研究目标开展相关研究，寻找最优冷却结构的涡轮叶片，其优化数学模型为 

( )1 9 1 9

find 
min , , ; , ,ave ave

X
T T x x y y


 =  

 

式中，X 为设计变量即冷却结构； aveT 为叶片整体温度分布； ,x y 为冷却结构关键点坐标。 

3.1. 带 9 个径向圆柱式冷却孔涡轮冷却叶片 

为了寻求先进涡轮叶片冷却结构，本文首先对叶片的圆柱式冷却孔沿前缘往后缘方向进行结构设计，

冷却孔具体尺寸见表 1，本文中的叶片材料选用高温镍基合金 GH4133，密度为 8210 kg/m3。 
 

Table 1. Turbine cooling blade diameter with 9 radial circular holes 
表 1. 带 9 个径向圆形孔涡轮冷却叶片直径 

孔编号 1 2 3 4 5 6 7 8 9 

直径(mm) 0.6 0.85 1.0 1.4 1.4 1.4 1.0 0.85 0.4 

带 9 个径向圆柱式冷却孔涡轮冷却叶片温度分布 
基于三维流固耦合共轭传热计算涡轮叶片的温度分布，涡轮叶片外部与流入涡轮 1600 K 高温主流燃

气进行对流换热，涡轮冷却叶片内部与 300 K 的冷却气流进行强对流换热，主流燃气入口设为压力进口，

总压为 1.81 MPa，燃气出口为压力出口，静压为 1.13 MPa，内部冷却孔采用质量流量进口，具体边界条

件见表 2，边界对流换热系数由流固耦合计算得到，利用 CFD 仿真计算得到涡轮冷却叶片温度分布见下

图。 
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Table 2. Boundary conditions of internal cooling hole 
表 2. 内部冷却孔边界条件 

编号 1 2 3 4 5 6 7 8 9 

流量(kg/s) 0.00067 0.00102 0.002 0.006 0.006 0.006 0.002 0.00102 0.000334 

 

 
Figure 1. Temperature distribution on blade root surface of 9-hole 
cooling hole turbine blade 
图 1. 9 孔式冷却孔涡轮叶片叶根面温度分布 

 

 
Figure 2. Temperature distribution on blade tip surface of 9-hole 
cooling hole turbine blade 
图 2. 9 孔式冷却孔涡轮叶片叶顶面温度分布 

 

 
Figure 3. Suction surface temperature distribution of 9-hole cooling 
hole turbine blade 
图 3. 9 孔式冷却孔涡轮叶片吸力面温度分布 
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Figure 4. Pressure surface temperature distribution of 9-hole cool-
ing hole turbine blade 
图 4. 9 孔式冷却孔涡轮叶片压力面温度分布 

 
通过对带 9 孔式涡轮冷却叶片壁面温度分布图进行分析，发现冷却气流给整个涡轮冷却叶片带来了

较为显著的冷却效果，图 1 表明叶片冷却孔附近温度最低，且这种低温效应沿着各个方向进行梯度式发

散，其周围出现了大面积的低温区域；各个圆柱冷却孔之间的区域温度有所回升，这是由于冷气流对孔

之间区域辐射力度有所减弱所致；从前缘往后缘方向来看，4、5、6 号孔给叶片带来的冷却效果最为明

显，此三孔周围的一大片区域属于低温区域，而这三个孔的孔半径是最大的，而其余冷却孔随着冷却孔

半径减小附近区域的冷却效果下降，总之，随着冷却孔半径逐渐增大，冷却效果也越加显著，此外，叶

片前缘附近温度明显偏高，这是由于叶片前缘区域最先受到高温气流的灼烧作用温度往往偏高，一般也

是容易出现高温损害的部位之一，1 号冷却孔及时的给叶片前缘进行冷却降温，可以看出此区域温度大

致保持在 1410 K 左右，实现了近 200 K 的降温效果，从 1 号冷却孔到 4 号冷却孔进行分析发现，叶片内

部的降温效果越来越明显，这是由于冷却孔半径增大冷却气体流量随着增大使得冷却效果提升的缘故，

从 7 号孔至 9 号冷却孔再到叶片尾缘进行分析发现，冷却孔逐渐变小冷却效果也在明显下降，叶片尾缘

附近区域温度最高维持在 1480 K 左右，这是由于此区域远离主要冷却气流受冷却气流影响小所致。 
通过对图 1 和图 2 进行对比发现，涡轮冷却叶片叶根面温度分布总体要低于叶片叶顶面处的，温差

普遍达 70 K 左右，这是由于冷却气流最先从冷却叶片叶根面射入沿着叶高方向流动逐渐受到叶片壁面的

加热作用气流温度逐渐升高使得其对叶片的降温效果有所下降。 
分析图 3 和图 4 发现，涡轮冷却叶片压力面与吸力面上前后缘附近温度偏高，前后缘之间大范围面

积温度显著偏低，这是前后缘之间区域分布着叶片内部主要的冷却气流使叶片得到显著冷却所致。 

3.2. 带 3 个径向混合式冷却孔涡轮冷却叶片 

先进冷却结构能够显著对高温部件涡轮叶片冷却降温的同时也能最大程度保持叶片的力学性能，为

了探索高效冷却结构，本文下面对 2 个椭圆式冷却孔和一个圆柱式冷却孔组成的涡轮冷却叶片进行温度

分布研究，冷却孔具体尺寸见表 3。 
 
Table 3. Specific dimensions of turbine blades with 3 radial mixed cooling holes 
表 3. 带 3 个径向混合式冷却孔涡轮叶片具体尺寸 

 
1 号椭圆冷却孔 2 号椭圆冷却孔 3 号圆柱冷却孔 

长轴 短轴 长轴 短轴 直径 

尺寸(mm) 4.4 0.78 5.86 0.78 0.6 
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带 3 个径向混合式冷却孔涡轮冷却叶片温度分布 
基于三维流固耦合共轭传热计算 3 孔式涡轮冷却叶片的温度分布，涡轮冷却叶片外部与从发动机燃

烧室流入涡轮 1600 K 高温主流燃气进行对流换热，叶片内部与冷却孔处流动的 300 K 冷却气流进行强对

流换热，主流燃气进口为压力进口，进口总压 1,675,000 MPa，燃气出口为压力出口，出口压力 1,200,000 
MPa，冷却孔为压力进口，进口总压 2,260,000 MPa,计算得到叶片温度分布见下图。 
 

 
Figure 5. Temperature distribution at the blade root surface of 
3-hole turbine cooling blade 
图 5. 3 孔式涡轮冷却叶片叶根面温度分布 

 

 
Figure 6. Temperature distribution on tip surface of 3-hole turbine 
cooling blades 
图 6. 3 孔式涡轮冷却叶片叶顶面温度分布 

 

 
Figure 7. Suction surface temperature distribution of cooling 
blades of 3-hole turbine 
图 7. 3 孔式涡轮冷却叶片吸力面温度分布 
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Figure 8. Pressure surface temperature distribution of 3-hole turbine 
cooling blades 
图 8. 3 孔式涡轮冷却叶片压力面温度分布 

 
通过对 3 孔式涡轮叶片温度场分布图 5 进行分析发现，3 孔式冷却结构给叶片内部带来显著的冷却

降温，沿叶片前缘至尾缘方向 1号椭圆冷却孔和 2号冷却孔给冷却叶片带来了极为明显的冷却降温作用，

两孔周围辐射出一大片低温区域温度最高不超过 1010 K，相比较 1，2 冷却孔的冷却效果，3 号孔冷却效

果要逊色很多，对周围很近小部分区域的冷却效果明显稍远的区域冷却效果偏弱，这充分说明，冷却孔

体积的增大能够提升叶片的冷却效果；各个冷却孔之间区域温度逐步回升，尤其是 2 号孔和 3 号孔之间

区域温度上升最为明显，这是由于冷却孔之间区域内不存在冷却气流且其它冷气源对这一区域沿距离梯

度增加辐射力度有逐渐减弱所致。图 5 和图 6 涡轮冷却叶片叶根面与叶顶面温度分布图对比发现，叶片

叶根面处的温度要明显低于叶顶面。 
对涡轮冷却叶片吸力面和压力面温度分布图 7、图 8 进行分析发现，涡轮叶片前后缘处的温度偏高，

前后缘之间的区域温度明显偏低，前缘最先受到高温燃气的冲击灼烧一般容易损坏，可以看到靠近前缘

区域的 1 号椭圆冷却孔给此区域带来了显著降温温度维持在 1400 K 以下，充分说明 1 号冷却孔对叶片前

缘冷却作用较大，叶片尾缘区域温度 1470 K 左右是叶片所有部位最高的，这是由于靠近尾缘区域附近冷

却气流流量小且受到外部高温燃气尾缘涡流影响冷却效果显著下降的缘故。 

4. 对不同结构涡轮冷却叶片温度分布综合对比分析 

通过对两组不同冷却结构涡轮冷却叶片温度分布特性进行研究发现，3 孔式涡轮冷却叶片内部温度

主要维持在 1010 K，叶片表面温度整体约保持在 1340 K，9 孔式涡轮冷却叶片内部温度主要维持在 1180 
K，叶片表面温度整体约保持在 1380 K 附近，3 孔式涡轮叶片整体冷却降温效果明显优于 9 孔式涡轮冷

却叶片；冷却孔体积的增大能够显著提高涡轮冷却叶片冷却降温效果，3 孔式涡轮冷却叶片的 1、2 号冷

却孔的体积要远大于 9 孔式涡轮冷却叶片任何一个孔，其给叶片内部带来的实际冷却降温效果明显优于

9 孔式涡轮冷却叶片任何一个冷却孔，就 9 孔式涡轮冷却叶片温度分布来看，随着圆柱式冷却孔半径逐

渐增大，冷却效果也越加显著，尤其是叶片中间半径最大的 4、5、6 号冷却孔带来了包围三孔区域的一

大片低温区。 

5. 结论 

本文对两种不同冷却结构的涡轮叶片温度分布进行研究，发现不同冷却孔结构使涡轮叶片在工作环

境下的冷却降温效果差别很大，总结如下： 
1)  3 孔式涡轮叶片整体冷却降温效果明显优于 9 孔式涡轮冷却叶片。3 孔式涡轮冷却叶片内部及表

面温度分布显著低于 9 孔式涡轮叶片，有利于提高工作状态下叶片的力学性能。 
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2)  随着圆柱冷却孔半径逐步增大，涡轮冷却叶片冷却降温效果不断提升。 
3)  冷却孔体积增大可以改善叶片冷却效果。涡轮叶片冷却孔体积增大使得冷却孔内气体流量增大进

而提升叶片的冷却效果并提高叶片的力学性能。 
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