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摘 � � � 要: 以双层壳型冲击/气膜复合冷却结构的平壁模型作为研究对象, 进行了该种冷却结构的复合冷

却效果实验研究.研究中改变冷热气流吹风比 M,冲击距 H / d,冲击孔和气膜孔间距与冲击孔直径之比 P/ d

等参数,利用红外热像仪拍摄实验件的温度分布 .研究结果表明: 上述参数均影响双层壳型冲击/气膜复合冷

却效果,而且影响规律表现出较强的关联性. 随着吹风比的增加, 复合冷却效果逐步增强;在实验工况条件下,

存在一个最佳冲击距 H / d 范围使得复合冷却效果最佳; 同时在冲击孔和气膜孔之间也存在一个最佳的 P/ d

范围,使得复合冷却效果达到最大. 当 H / d= 0. 5 和 P / d = 4 时, 双层壳型冲击/气膜复合冷却结构能达到最

佳的冷却效果.
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Abstract: Experiments were conducted out to invest ig ate cooling coef ficient o f a lamellar

double�decker jet impingement / f ilm st ructur e. Blow ing rate M , the ratio of the jet impinge�
ment distance to the diameter of the jet ho le H / d, and the rat io of the distance betw een the

jet ho le and f ilm hole to the diameter of the jet hole P / d w ere changed to study the rules of

local cooling coef f icient varying w ith these parameters. All the results show that higher coo l�
ing coef ficient w as achieved under larger blow ing rate condit ions. And there ex ists a proper

range of H / d and P/ d, w hich can result in a max imum cooling coeff icient . It is v erif ied that

w hen H / d= 0. 5 and P / d= 4, the max imum coo ling coef f icient can be achieved.

Key words: aerospace pr opulsion system; double�decker st ructure; jet impingement ;
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� � 提高航空燃气涡轮发动机的推重比是研制和

发展高性能发动机始终不渝的追求目标之一. 在

合理的发动机诸多热力参数匹配下, 提高涡轮前

燃气温度是增加推重比的最有效措施之一.目前
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涡轮进口温度远远高于叶片材料的熔点温度, 因

此必须对涡轮叶片进行冷却以保证其安全工作.

常规的涡轮叶片冷却技术包括了: 冲击冷却, 粗糙

表面强化换热, 冲击�对流�气膜复合冷却等. 目

前,美国、俄罗斯等航空航天大国在现有冷却技术

的基础上又发展了多种新型的冷却技术,如 层板

冷却技术!,  超级冷却技术!等. 这些技术可以在

减少冷却空气用量的前提下, 有效提高涡轮叶片

的冷却效果[ 1, 2] .

本文以双层壳型 冲击/气膜!复合冷却结构

为研究对象,通过实验对该冷却结构的平壁模型

展开了冷却效果的研究.实验中改变流动参数和

双层壳型结构的几何参数(冲击间距,冲击孔和气

膜孔间的间距等) ,重点分析平壁模型的冷却效果

随这些参数的变化规律.

1 � 实验装置及实验件

1. 1 � 实验装置

实验装置如图 1所示, 来自压气机的压缩空

气经过供气管道,通过加热器被加热成为热气流,

进入矩形实验段;冷气流经过管道进入稳压腔,对

实验件进行冷却. 实验中通过管道上的阀门调节

图 1� 实验装置示意图

Fig. 1� Exper imental equipment sketch map

图 2� 实验件模型

F ig . 2� Test model

冷、热空气流量,由浮子流量计测量其流量. 在冷、

热气流通道中安装热电偶,对冷、热空气温度进行

实时监测.图 2为双层壳型冲击/气膜复合冷却结

构的结构示意图. 其中 d 为冲击孔直径(试验中

气膜孔和冲击孔直径相同) , H 为冲击间距 ,参数

P 表示冲击孔和气膜孔间距.

实验件采用不锈钢材料, 通过激光焊接联结

起来,使空腔保持密封. 焊接完毕,利用定做的专

门器具进行气密性检查.

1. 2 � 实验数据获得和处理方法

本文实验中热气流量在 0. 096~ 0. 082 3 kg/ s,

冷气流量在 0. 005 6~ 0. 016 6 kg / s之间变化, 具

体实验工况如表 1所示.

表 1 � 实验工况

Table 1 � Experimental parameters

mC / ( kg/ s) mH / ( kg / s) M

0. 005 6 0. 096 0. 001 7

0. 007 4 0. 094 0. 002 3

0. 009 5 0. 0914 0. 003 1

0. 011 4 0. 0898 0. 003 7

0. 012 9 0. 0872 0. 004 4

0. 015 3 0. 0858 0. 005 3

0. 016 6 0. 0823 0. 006 6

工况表中吹风比 M 定义如下:

M =
�CUC

�HUH
=

mC ∀ AH

A C ∀ mH
(1)

式中 A H 为热气有效出口面积, A C 为冷气有效流

通面积, mC 为冷气质量流量, mH 为热气质量流

量.为了研究双层壳型冲击/气膜这种冷却结构的

冷却效果,本文定义了一个复合冷却效果参数 �,

具体表达形式为:

�=
tg - twg

t g - tc
(2)

式中: tc 为冷气流进口温度, tg 为热气流进口温

度, t wg为通过红外热像仪测量得到的实验件外表

面温度.

在采集温度数据时, 为了避免实验通道和实

验件安装板等壁面效应的影响, 沿 X 方向(热气

流运动方向)在实验件中部进行数据采集,测取了

沿气膜孔中心线上的数据, 在 3条气膜孔温度连

线上各取 11个数据点,如图 3所示.数据分析时,
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图 3 � 实验件外表面温度取点位置

F ig. 3� Position of taking equipment temperature

对 X 位置相同的温度点取平均, 以消除取点时有

可能存在的误差.

2 � 实验结果及分析

2. 1 � 吹风比M对复合冷却效果的影响

图 4( a)和( b)为不同结构几何参数、不同吹

风比的工况下, 复合冷却效果沿热气流运动方向

的变化规律. 从图中可以看出,在同一吹风比下,

复合冷却效果沿热气流流动方向逐渐增大.在实

图 4 � 复合冷却效果 �随吹风比M 变化的特性曲线

Fig . 4 � Compound cooling coeff icient � at

differ ent blow ing rat ion M

验件的前端(如图 3 中所示的位置 A ) , 在热气流

侧尚未形成较好的气膜覆盖效果, 导致了此处复

合冷却效果不佳.

实验中,双层壳型冲击/气膜复合冷却结构形

成了多个独立的腔体, 每一排冲击孔对应一排气

膜孔(如图 2所示) , 但从整体上看该种冷却结构

构成了多排冲击和多排气膜的复合冷却形式. 因

此从图 4中观察到, 在相同的吹风比条件下,随着

热空气流向距离的增加,由于多排气膜出流的叠

加覆盖和多排冲击射流强化换热的共同作用, 复

合冷却效果逐步提高.

从图 4( a)和( b)中同时可以观察到,在本文的

实验工况条件下,随着吹风比 M 的增加,双层壳型

冲击/气膜冷却结构的复合冷却效果逐步增加. 在

实验件的尾部, 吹风比较大的工况( M= 0�005 3,

0� 006 6)下,多排气膜相互叠加导致气流波动,体

现在图 4中,即为靠近实验件尾部的测点温度在

大吹风比条件下存在一定的波动.

2. 2 � 冲击间距和冲击孔直径之比 H/ d对

复合冷却效果的影响 � �

� � 图 5( a) ~ ( d)给出了相同吹风比的情况下,

复合冷却效果随冲击间距和冲击孔直径之比 H /

d的变化规律.

图5( a)为吹风比 M = 0. 001 7, P / d= 0时,沿

热气流运动方向复合冷却效果随 H / d 的变化规

律.从图中可以发现复合冷却效果 �随H / d 的变

化并非单调. 当 H / d = 1. 25 时, �达到最大;

H / d= 0. 5的工况下,复合冷却效果次之, 但两者

非常接近. H / d= 1. 0 和 0. 75 条件下, 复合冷却

效果最差.图 5( b)和( c)分别给出了 M = 0. 002 3

和 M= 0. 004 4工况下, 复合冷却效果 �随 H / d

的变化曲线图. 同图 5( a)相似, 相同吹风比条件

下,当 H / d = 0. 5和 1. 25, 能够达到最佳的复合

冷却效果,并且随着 M 的增加, H / d = 0. 5工况

下的复合冷却效果 �逐渐超过 H / d = 1. 25条件

下的复合冷却效果.当 M = 0. 006 6 时, 最佳复合

冷却效果在 H / d= 0. 5工况下达到,如图 5( d)所

示.

为了更好的说明复合冷却效果 �随冲击距

H / d的变化规律,图 6( a)和( b)给出了不同取点

位置,冲击间距和冲击孔直径之比 H / d 的变化对

复合冷却效果的影响.

从图 6( a)和( b)中,可以更为清楚的看到复

合冷却效果 �随H / d 的变化并非单调.在同一取

点位置,相同的吹风比条件下, H / d 存在 2个值
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图 5� 复合冷却效果 �随冲击距比 H / d 变化的特性曲线

Fig. 5� Compound coo ling coefficient � at different r atio o f the jet impingement distance to the

diameter of the jet ho le H / d

图 6 � 在不同取点位置复合冷却效果 �随冲击间距比H / d 变化的特性曲线

Fig. 6� Compound coo ling coefficient � at different r atio o f the jet impingement distance to the

diameter of the jet ho le H / d at different taking points position

(H / d= 0. 5, 1. 25) ,使得双层壳型冲击/气膜复合

冷气效果 �达到最佳;并随着吹风比的增加, 复合

冷却效果增大.

在实验中, 当冲击间距(即双层壁之间的距

离)减小,特别是当H / d< 1时,冲击射流的局部强

化换热效果将会随着冲击间距减小而逐步变大.

Lytle D和Webb B W [ 3]在针对单孔冲击光滑靶板

所开展的实验研究中发现,冲击间距与冲击孔直径

比在 0. 25~ 1. 0之间时,冲击射流的局部换热效果

也是随着冲击间距的减小而逐步增加.因此从图 5

( a) ~ ( d)中可以看到, H / d= 0. 5时实验件的冷却

效果最佳.由于本文研究的是一种冲击/气膜的复

合冷却结构, 气膜出流也会显著影响复合冷却效

果.在双层壳型这种结构中,双层壁之间的间距(即
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图 7 � 复合冷却效果 �随冲击孔和气膜孔间距与冲击孔直径比 P/ d 变化的特性曲线

F ig. 7 � Compound coo ling coefficient � at different ratio of the distance between the

jet hole and film hole to the diameter of the jet hole P/ d

冲击间距)直接影响了气膜孔附近的流场结构.气

膜孔附近存在着气流运动方向的偏转和卷吸作用,

产生了溢流效应,有效的强化了气膜孔附近的换热

效果[ 4, 5] .这种溢流效应在小空间内(特别是H / d<

1) ,由于双层壁结构形式的限制,溢流效应的强化

换热效果被显著削弱. 在大空间内 (如 H / d =

1� 25) ,溢流的强化换热效果对冲击/气膜复合冷

却效果的影响逐步增强, 因此从图 5 和图 6中均

可以观察到, 在不同的吹风比条件下, 当 H / d =

1� 25时,尽管该条件下冲击射流的强化换热效果

减弱,但在气膜孔附近的溢流效应的影响下, 复合

冷却效果还是得到了明显的提高. 所以实验中观

察到 H / d 存在 2 个最佳值范围 ( H / d = 0. 5,

1� 25)使得双层壳型冲击/气膜复合冷却效果达到

最佳.

2. 3 � 冲击孔和气膜孔间距与冲击孔直径之比
P/ d对复合冷却效果的影响

� � 图 7( a)和( b)给出了 H / d = 0. 75 时, 冲击孔

和气膜孔间距与冲击孔直径之比 P / d 对复合冷

却效果的影响规律. 从图中可以看出,在相同吹风

比的情况下, 随着 P / d 的增加, 平壁复合冷却效

果增加, P / d= 4时,复合冷却效果最佳.

冲击射流在达到冲击靶面上, 高速射流迅速

降低为速度为零,并且在壁面上滞止下来,导致该

区域内存在着强烈的动量交换, 其局部换热的强

化换热效果非常明显,但作用范围有限,一般处于

冲击孔附近大约 2d ~ 3d 范围内
[ 6]
. 在冲击/气膜

复合冷却结构中, 气膜出流将直接影响冲击射流

在滞止区域的流场结构,从而影响了冲击靶面上

的局部换热效果[ 3] .当冲击孔和气膜孔间距较小

时,气膜孔的空气出流削弱了流动通道内表面的

冲击射流强化换热效果,尽管气膜孔附近溢流效

应存在一定的强化换热, 但总体上冲击/气膜复合

冷气效果降低,因此从图 7( a)和( b)中观察到当

P/ d= 0时复合冷却效果较差.

当冲击孔和气膜孔之间存在一定的间距, 如

P/ d= 4时, 可以同时发挥冲击射流的局部强化

换热和气膜孔的溢流效应,同时冷却气流在冷却

通道内运动了一段距离,参与了一部分换热之后

才从气膜孔流出, 和 P / d = 0工况下冷却气流直

接被抽吸走相比,提高了复合冷却效果,所以此时

换热效果达到最佳.

综合分析本文中得到的各种参数对双层壳型

冲击/气膜复合冷却效果影响规律,当冲击间距和

冲击孔直径比 H / d = 0. 5、冲击孔和气膜孔距离

与冲击孔直径比 P/ d= 4时,双层壳型冲击/气膜

符合冷却结构能达到最佳的复合冷却效果.

3 � 结 � 论

从以上的实验结果分析, 可以得到以下结论:

( 1) 双层壳型冲击/气膜复合冷却结构能够

达到较好的冷却效果. 冷热气流吹风比 M, 冲击

间距和冲击孔直径之比 H / d, 冲击孔和气膜孔间

距与冲击孔直径之比 P/ d 等参数均显著影响了

该种复合冷却结构的冷却效果.

( 2) 在本文的实验工况条件下,吹风比 M 越

高,复合冷却效果越好.

( 3) 实验中发现, 参数 H / d 和P / d 均存在着

一个范围使得双层壳型冲击/气膜复合冷却效果

达到最佳. 在本文实验中, H / d= 0. 5和 1. 25, P/

d= 4时有较好的复合冷却效果.

( 4) 综合分析本文中得到的各种参数对双层

壳型冲击/气膜复合冷却效果影响规律,当冲击间

距和冲击孔直径比 H / d= 0. 5、冲击孔和气膜孔
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距离与冲击孔直径比 P/ d = 4时,双层壳型冲击/

气膜符合冷却结构能达到最佳的复合冷却效果.
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