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摘要：为了量化评估冷气掺混对高压涡轮性能的影响，综合分析现有设备能力，采用动量比相似的模拟方法，在 2 个结构和测

试布局相同，但叶片分别为实心叶片和气冷叶片的涡轮上进行对比试验，并借此开展冷气流量、气膜孔位置因素对涡轮性能影响的

试验研究。结合试验数据对比分析不同的效率计算方法，确定有效效率为气冷涡轮效率的计算方法。试验结果表明：涡轮性能随冷

气流量的增加逐渐恶化，作功能力逐渐下降，效率降低幅度呈先减小后增大趋势；从前缘至尾缘，冷气越靠后进入主流道，气体能量

利用率越低，涡轮效率越低。
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Simulation Test Study of Air-cooled High-pressure Turbine
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Abstract: In order to quantify and estimate the influence of cooling air mixing on the performance of high-pressure turbine and

comprehensive analyse the existing equipment capacity袁based on simulation method with similar momentum ratio袁 comparative tests were
carried out on two turbines with the same structure and test layout袁but with solid blades and air-cooled blades袁respectively. Test study on
the effect of cooling air flow rate and film orifice position on turbine performance were carried out. Combined with the test data袁different
efficiency calculation methods were compared and analyzed袁and the calculation method which the effective efficiency was air -cooled
turbine efficiency was determined. The test results show that the turbine performance degrades gradually with the increase of cooling air flow
rate袁and the working capacity decreases gradually袁and the efficiency decreases at first and then increases. From the leading edge to the
trailing edge袁the more backward the cooling air enters the main channel袁the lower the air energy utilization rate is袁and the lower the turbine
efficiency is.
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0 引言

随着航空发动机涡轮前温度的不断提高，对涡轮

叶片冷却提出了更高要求，冷却叶片的结构越来越复

杂，高压涡轮导向叶片和工作叶片的表面气膜孔也相

应增加。大量的冷气射流与主流气体掺混，势必对涡

轮气动性能产生影响[1]。自 20 世纪以来，国外学者针

对冷气射流掺混对涡轮流场和气动性能的影响开展

了大量研究[2-5]。目前国内在气冷涡轮气动设计验证方

面已经开展过一些平面叶栅或环形叶栅试验，而气冷

涡轮部件性能试验并不多见，冷气掺混在涡轮级性能

变化中的实际表现也不十分明确[6-8]。对于新设计的气

冷涡轮，有必要通过试验验证的方法进行量化评估。

同时，目前不同的研究机构对气冷涡轮的效率定义

不明确，也不统一。对同一涡轮，采用不同的效率定

义方法计算出的效率差别很大，给量化评估带来极

大困难。

本文以某气冷高压涡轮为研究对象，采用冷气射

流动量比相似的模化方法，进行气冷涡轮性能评估试
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验，并在气冷涡轮上开展冷气流量因素、气膜孔位置

因素的影响研究。此外，还分析了 3 种气冷涡轮试验

数据处理方法的特点。

1 试验总体思路

1.1 试验模拟方法

在地面试验中试验涡轮一般选择与原型涡轮尺

寸一致，因此满足几何相似。在气动相似方面许多有

关涡轮的文献[1，9-10]中都给出涡轮性能试验的相似准

则，即在雷诺数相同或雷诺数自模化（Re≥1.8×105）

时，保证换算转速 n/ T *姨 和总压膨胀比 仔T
*
相同，就

能保证涡轮流动相似。该相似准则所考虑的是无冷气

涡轮试验的气动相似问题，文献[11]认为在无冷气涡

轮模拟试验准则基础上，增加主流与冷气的流量比

Kw、温度比 K t 与原型涡轮一致，可满足气冷涡轮模拟

试验气动相似。而受试验设备能力的限制，在中温中

压模拟试验中原型涡轮温度比 K t 远高于试验涡轮

的。虽然文献[11]提及温度比所产生的影响较小，但该

影响目前仍有待试验验证。

在冷却气对主流掺混产生的气动效应方面，

Holdeman 等[12]研究认为动量比 J是对气动性能产生

影响的主要参数，也是流场结构的决定因素。Osnaghi

等[13]研究也表明，产生流动损失的关键因素是动量

比。保持流量比 Kw 和温度比 K t 相似即可保证主流与

冷气的动量比相似[14]。由于试验状态温度比与原型涡

轮的相差较大，仅流量比相似，动量比会产生严重偏

离，冷气的吹离覆盖等特性都会有很大差异。因此本

气冷高压涡轮模拟试验选择的相似参数为 Re、换算

转速、膨胀比、冷气与主流动量比 J
J=Dr*（V j /Um）2 （1）

式中：Dr 为密度比；V j 为冷气速度；Um 为主流速度。

由于发动机状态涡轮设计主流温度、冷气温度为

定值，试验器的主流温度和冷气温度基本固定。近似

认为总温比与静温比相同，重新匹配冷气流量比即可

保证试验状态动量比与发动机状态相同。

1.2 试验研究方案

1.2.1 冷气掺混影响的量化评估

冷气掺混对高压涡轮性能的影响一直是涡轮气

动设计领域的难题。气冷涡轮的性能不仅取决于涡轮

主流道的气动完善程度，还取决于冷却系统的设计水

平。通过试验对比无冷气涡轮和有冷气涡轮性能是量

化评估冷气引入对涡轮性能带来影响的有效手段。但

是，由于气冷叶片表面的气膜孔容易导致气流的串

流，而使二次流损失增加，在气冷涡轮试验中简单将

冷气停供而得到的涡轮性能并不能代表该涡轮主流

道的气动性能结果。因此本试验采用同一气动方案的

高压涡轮无冷气级性能试验和有冷气级性能试验的

方式对冷气掺混影响进行量化评估。试验中无冷气涡

轮的结构、测试布局与有冷气涡轮的完全一致，只是

将气冷叶片换为相同叶型的实心叶片。

1.2.2 涡轮特性变化规律获取

针对不同的冷却需要，不同的发动机叶片所需的

冷气量并不相同，而不同冷气量下涡轮的性能表现有

很大差别。在低冷气流量条件下，排入的冷却空气量

达到 1%燃气流量时，将导致涡轮效率降低 1%[15]。在

模拟试验中若能获取涡轮一定流量比 Kw 范围内的涡

轮特性变化规律，将对冷气匹配设计有极大参考价

值。因此试验将测取相同换算转速、总压膨胀比下不

同冷气量状态的涡轮特性参数。

1.2.3 气膜孔位置因素影响获取

对比国内各型高压涡轮，本涡轮气膜孔排数比第

3、4 代发动机增加 1 倍以上，而且在叶背型线上增加

了大量气膜孔。气膜出流引起的气动损失随气膜喷射

孔在叶型上的位置不同变化很大，气体可用能差别也

极大[16]。因此，需在级性能试验件上开展气膜孔位置

因素对冷气掺混的影响研究，现方案是对高压涡轮导

向叶片内部冷气腔进行分区，并对各区域冷气实施单

独控制。在试验中保持涡轮进、出口等参数不变，分别

在各腔通以等量的冷却气，测取不同导叶冷气腔供气

状态下涡轮性能差异。

1.3 数据处理方法

1.3.1 国内数据处理方法

综合分析国内已开展的气冷涡轮试验验证研究，

关于气冷涡轮效率定义

方法主要有初始效率和

有效效率。

单级涡轮气体流路

如图 1 所示。图中 0 表

示涡轮入口截面，41 表

示涡轮导叶出口截面，2

表示涡轮出口截面，A、B

分别表示涡轮导叶、动 图 1 单级气冷涡轮气体流路
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叶的冷却气体，a、c 表示涡轮缘板的冷却气体，b 表示

涡轮盘轮缘的封严气体。

初始效率常见于试验标准，主要面向工程应用，

把气冷涡轮简化为只有 1 股气流的无冷却涡轮。不同

的机构简化又有所不同：有的简化为导向器出口气流

为主气的无冷却涡轮，即采用 浊T41；有的简化为导向

器喉部气流为主气的无冷却涡轮，即采用 浊T4a。

浊T41=
NT

W 41
k

k-1 RT41

*
（1-1/仔T

* k-1
k
）

（2）

浊T4a=
NT

W 4a
k

k-1 RT4a

*
（1-1/仔T

* k-1
k
）

（3）

式中：NT 为轴功；R 为气体常数；仔*

T为膨胀比；k 为比

热比；W 41 为主流流量与转子叶片前冷气流量之和；

W 4a 为主流流量与导向叶片喉部前冷气流量之和；T41

*

为转子进口总温；T4a

*
为导向器喉部总温。转子进口总

温、喉部总温均利用加权公式计算获得。

Cp4iT4i

*
=
W 0Cp0T0

*
+

n

i=1
移W ciCpciTci

*

W 0+
n

i=1
移W ci

（4）

式中：Cp4i 为混合后比定压热容；T4i

*
为混合后温度；W 0

为主流流量；Cp0 为主流比定压热容；T0

*
为主流温度；

W ci 为各路冷气流量；Cpci 为冷气比定压热容；Tci

*
为冷

气温度。

有效效率 浊TH 定义为

把涡轮作为 1 个由热能

转变为轴功率的“黑匣

子”，输入“黑匣子”的是

主流的能量和多股冷气的

能量。所有这些能量流都有

从各自的总压 Pi
*
等熵膨胀

到涡轮出口压力 P2
*
的作功

能力。有效效率焓熵如图 2 所示。

浊TH=
NT

W 0（h0

*
-h2s

*
）+

n

i=1
移W ci（hi,0

*
-hi,2s

*
）

（5）

式中：h0

*
为进口总焓；h2s

*
为出口总焓；hi,0

*
为冷气入口

总焓；hi,2s

*
为冷气出口总焓。

1.3.2 国外数据处理方法

国外经过半个多世纪的研究，关于气冷涡轮效率

的定义问题也有多种说法。其中广泛被设计人员使用

也最为经典的气冷涡轮定义由 Hartsel[17]给出，即所谓

的“哈特塞尔效率”，其计算方法与国内的有效效率算

法基本一致。

哈特塞尔效率并不考虑主流与冷气掺混的影响，

对此，Young 及 Horlock 等[18]又假定主流与冷气先经

过掺混后再进入涡轮作功，并给出 3 种不同假设掺混

过程的效率定义方法，而且认为质量 - 压力加权的

“Weighted-Pressure”方法（简称 WP 方法）较为准确。

计算公式为

浊WP-mix=
NT

W 0+
n

i=1
移W ci（h0,m

*
-h2s

*
）

（6）

式中：h0,m

*
为冷气与主流掺混后的总焓。

WP 方法假设冷气与主流先在各自的压强下进行

热交换再经过等温可逆过程掺混，掺混后的温度 Tm

*
、

压力 Pm

*
由式（7）、（8）确定，并以此计算掺混后的总焓

（1-准）
Tm

*

T0

*乙 Cp0（T）dT+
i
移（准i

Tm

*

T0

*乙 Cpci（T）dT）=0 （7）

Pm

*

P0

* =
i
仪 Pci

*

P0

*蓸 蔀 准iRc

R0

（8）

式中：准i 为各股冷气所占的质量分数；准 为总冷气质

量分数；P0

*
为主流压力；Pci

*
为冷气压力；R0 为主流气

体常数；Rc 为冷气气体常数。

2 试验装置及试验件

2.1 试验装置

试验采用的动力涡轮试验器是 1 个宽流量、大膨

胀比范围，并具备多路冷气可调及叶尖间隙主动控制

等能力的综合试验器，由主气、冷气、加温、燃油、滑

油、水等系统及水力测功器、扭矩测量仪等主要设备

组成。试验器参数见表 1。

2.2 试验件

试验采用单级、单转子高压涡轮级性能试验件，

其尺寸为发动机原型涡轮冷态尺寸，主要由前承力机

匣组件、进气机匣组件、进口测量段、高压涡轮导向

图 2 有效效率焓熵
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器、高压涡轮转子组件、出口测量段、排气机匣组件、

封严篦齿、冷气集气腔等零部件组成。

由于要在级性能试验件上开展气膜孔位置因素

影响研究，试验件导向叶

片的各冷却腔单独供气，

互不影响。导向叶片供气

结构如图 3、4 所示。每个

集气腔通过机匣上的通气

孔与导向叶片的各冷却腔

连通；供气管路、集气腔与

叶片冷却腔一一对应，各

腔之间用隔板分隔，防止

集气腔之间冷气互相泄

漏，以确保导叶各腔的供

气路径相互独立。每个供

气管路上都设置有冷气调

节及测量设备。

涡轮设计状态冷气流量与进口流量之比约为

9%，由于试验温度较低，换算后的冷气流量将占进口

流量的 11.5%，导向器各腔冷气流量范围为 0.4~1.2

kg/s。针对大流量的冷气需求，在试验件设计时需详

细考虑并计算冷气流通过程中各截面的有效流通面

积，防止出现冷气量供应不足的问题。

2.3 测试布置

为了准确测取涡轮部件的气动特性，采用

ET5000HS 扭矩测量仪测量试验件输出扭矩和转速，

精度分别为±0.2% FS、±0.04% FS，其余试验测试系

统相关参数见表 2。

高压涡轮试验件测量参数分布如图 5 所示。在涡

轮进口截面（0-0、0’-0’截面）布置涡轮进口总压、总

温和内外壁静压测量；在导向器出口截面（1-1 截面）

布置内外壁静压测量；在涡轮出口截面（2-2、2’-2’

截面）布置涡轮出口总压、总温、气流角和内外壁静压

测量；在主进气管道布置

流量孔板测量主进气流

量；在空气系统各腔布置

压力、温度测量，并对导

叶各腔冷却气、动叶冷却

气进行流量测量布置。

3 试验结果分析

3.1 效率评估方式分析

涡轮变冷气量试验

的结果如图 6 所示。从图

中可见，不同计算方法得

到的涡轮效率差异较大，

在 Kw=9.8%时，效率相差

近 0.05。同时随着冷气流

量增加涡轮效率呈现不

同的变化规律。

（1）以 浊T4a 评价涡轮性能，随着冷气量增加涡轮

的气动特性明显变好。其主要原因是在这种简化处理

中仅考虑了导叶喉部截面前流入主流道冷气的可用

能，而从喉部后流入的冷气仍然能够作功，总冷气量

越大计算中被忽略的能量就越大。

（2）以 浊T41 评价涡轮性能，随着冷气量增加涡轮

的气动特性变化不大。其原因是以 41 截面参数简化

的无冷气涡轮，虽然导叶冷气都算进来了，当冷气温

度和主流温度相近时，41 截面温度随冷气量增加变

化并不明显。

（3）以 浊TH 评价涡轮性能，随冷气流量增加涡轮

效率逐渐降低。其原因是等量冷气压力势能明显高于

主流的，但由于入射掺混问题，其能量利用要低于主

流的，所以冷气量越大计入的膨胀功就越高，而实际

作功能力反而越低，计算出的效率就越低。

（4）以 浊WP-mix 评价涡轮性能，随冷气量增加涡轮

效率也逐渐降低，降低幅度相比 浊TH 计算进一步增

大。这是因为这种计算方法对冷气和主流的掺混方式

进行了假设，在计算掺混后气体总焓时，低温比试验

参数

涡轮进气流量 /（kg/s）

涡轮进气温度 /K

涡轮进口压力 /MPa

涡轮出口压力 /MPa

范围

≤100

≤800

≤0.6

≥0.05

参数

涡轮膨胀比

涡轮转速 /（r/min）

涡轮功率 / kW

范围

≤6.5

≤8800

≤22500

表 1 试验器主要参数

图 4 导向叶片供气结构

图 3 导向叶片分腔结构

测量参数

总压

总温

方向

静压

腔压

腔温

前端受感部

多点球窝型压力探针

多点 T 型带套总温探针

多点 3 孔箭式方向探针

壁面开孔

壁面开孔

单点 K 型热电偶

采集系统

DSA3217

EXI1048

DSA3217

DSA3217

DSA3217

EXI1048

精度

±0.2%

±1.0℃

±0.5°

±0.5%

±0.5%

±1.5℃

表 2 试验测试系统参数

图 5 试验件测试布局

图 6 不同计算方式下效率的

计算结果

封严垫

进气外机匣

供气接口

集气腔

导叶供气机匣

通气孔
导向叶片

冷却腔

0.01

Rotor Speed n =const
Pressure Ratio P4/P4s =const
Turbine Inlet Temp T4=const

浊T4s浊T41浊TH浊WP-max

Kw/%
11109876543
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掺混后温度降低很小；冷气流量与供气压力成正比，

流量越大掺混后的压力经过加权后就越高，从而计算

的总焓越大，效率越低；在低温比大冷气量时其效率

甚至低于全计算的有效效率。

综上所述，有效效率 浊TH 计及了所有气流，不存

在对每股冷气的作功能力的假设和简化，所得到的曲

线比较符合气冷涡轮的理论特性。同时该方法在国内

外涡轮设计和试验中均有使用，也最为经典，适合用

于评价涡轮气动性能。

3.2 冷气掺混对涡轮级性能影响的量化评估

在相同转速下无冷气涡轮试验与有冷气涡轮试

验结果对比如图 7 所示。图中有冷气涡轮效率计算为

浊TH。从图中可见，在相同换算转速时无冷气涡轮和有

冷气涡轮效率随膨胀比变化规律一致，通入冷气涡轮

效率降低，通入 9.4%流量（发动机设计流量比）冷气

时涡轮效率降低 0.04。

试验同时在安装气冷叶片的涡轮试验件上录取

了导叶冷气全部停供状态下的涡轮性能，在相同转速

下气冷叶片涡轮试验件效率与实心叶片涡轮试验件

效率相差较大，如图 8 所示。从图中可见，二者平均相

差约 0.025。这也证明要准确评估冷气对涡轮性能带

来的影响，有必要构建结构相同的实心叶片无冷气涡

轮来进行对比。

3.3 冷气量影响的试验结果分析

试验录取了涡轮在设计换算转速、不同膨胀比和

不同冷气流量下的性能。结合无冷气涡轮的试验数据

得到涡轮效率随冷气流量

比的变化曲线如图 9 所

示。从图中可见，涡轮性能

随冷气流量的增加逐渐恶

化，涡轮在无冷气状态和

有冷气状态下性能发生了

明显改变。其主要表现是：

在低冷气流量条件下涡轮效率降幅较大，即从无冷气

到通入 3.2%冷气，涡轮效率降低近 0.021；而后加大

冷气量效率降低幅度减小，冷气量从 3.2%到 9.4%，

效率降低约 0.018；后段即 7.6%冷气量以后效率降低

幅度又呈现增大趋势。从无冷气状态到冷气引入状态

的效率降低幅度是决定该气冷涡轮性能恶化的主要

阶段，在性能设计中需要重点考虑。

在进行设计点变冷气量试验时，刻意保持涡轮进

口温度、压力、膨胀比、物理转速等参数不变，得到涡

轮的物理流量和输出功曲线，如图 10 所示。从图中可

见，随冷气流量比增大，涡轮转子进口流量基本维持

不变，冷气的增加量与主流的减小量相当。等量的冷

气在温度与主流相差不大的情况下（试验温比 1.3），

其压力势能远高于主流的，而转子的输出功反而逐渐

减小，减小量约为 2.5%。这直接反映了冷气与主流在

入射和掺混过程中会有很大损失，随冷气量增加涡轮

作功能力降低，性能随之恶化。而在评价气冷涡轮特

性时以浊T4a 和 浊T41 计算涡轮效率，其随冷气量增加反

而是提高的，也证明了有效效率 浊TH 比较适合用来评

估气冷涡轮的性能变化。

3.4 气膜孔位置影响的试验结果分析

为了解导叶不同位置供气对冷气掺混的影响，试

验中保持涡轮进口压力、温度、膨胀比、物理转速不

变，分别对导叶 1~4 腔通入等量冷气，录取涡轮输出

功率等参数。冷气量分别

为 1.41%和 1.55%下涡轮

效率变化曲线如图 11 所

示。从图中可见，从 1~4

腔分别通等量冷气，涡轮

效率逐渐降低，4 腔单独

供气效率较 1 腔单独供

气效率低约 0.003~0.004。

图 7 冷气掺混对效率影响

量化评估

图 8 实心叶片涡轮与空心

叶片涡轮效率对比

图 9 变冷气量条件下涡轮

效率的变化

（a）物理流量随流量比的变化 （b）输出功率随流量比的变化

图 10 涡轮流量和输出功率变化

图 11 不同位置通冷气涡轮

效率变化

0.01
Guide Vane Cooling Air =0%
Rotor Speed n =const
Turbine Inlet Temp T4 =const

Kw=0%
Kw=9.4%

Pressure Ratio p4/p45

2.92.82.72.62.52.42.3

Pressure Ratio p4/p45

2.92.82.72.62.52.42.3

0.01
Rotor Speed n =const
Turbine Inlet Temp T4 =const

Turbine with soild blades
Turbine with hollow blades

Rotor Speed n =const
Turbine Inlet Temp T4 =const

0.01

Pressure Ratio P4/P45=2.35
Pressure Ratio P4/P45=2.67
Pressure Ratio P4/P45=2.81

-1 0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11
Kw /%

1

1

Turbine Rotor Speed n =const
Turbine Inlet Temp T4 =const
Turbine Inlet Presure P4 =const
Presure Ratio P4 /P45 =const

Mein channel Mass Flow
Cooling Air Mass Flow
Rotor Inlet Mass Flow

Kw /%
1098765432

Kw /%
109876543

1.01

1.00

0.99

0.98

0.97

0.96

Turbine Rotor Speed n =const
Turbine Inlet Temp T4 =const
Turbine Inlet Presure P4 =const
Presure Ratio P4 /P45 =const

Turbine Rotor Speed n =const
Turbine Inlet Temp T4 =const
Turbine Inlet Presure P4 =const
Presure Ratio P4 /P45 =const

0.0025

Kw=1.41%
Kw=1.55%

Cooling air supply position（Cavity Number）

4321
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说明从前缘至尾缘，冷气越靠后进入主流道气体能量

利用率越低，涡轮效率越低。该结果虽然与一些吹风

试验结果一致，但在级性能试验件上只是宏观表现，

其中还不乏有其他供气腔不通冷气主气串流带来的

影响。要详细了解气膜孔位置因素对性能的影响还需

要进一步策划和论证。

4 结论

（1）在气冷涡轮性能试验中，效率计算方法的不

同给涡轮性能评估带来很大影响，甚至比试验方法和

控制精度带来的影响更大。结合试验结果分析，有效

效率比较适合用来评估气冷涡轮性能变化。

（2）通过构建 2 个结构和测试布局相同，但叶片

分别为实心叶片和气冷叶片的涡轮来进行对比试验，

可以准确量化评估冷气掺混对高压涡轮性能的影响。

（3）经过冷气量的动量比相似转化，试验录取了

多状态下变冷气量涡轮性能参数，试验结果表明，涡

轮性能随冷气流量的增加逐渐恶化，作功能力逐渐下

降，效率降低幅度呈先小后大趋势。

（4）首次在级性能试验件上尝试开展导叶不同位

置供气对冷气掺混的影响试验，结果表明，从前缘至

尾缘，冷气越靠后进入主流道，气体能量利用率越低，

涡轮效率越低。
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