
第 22卷 第 10期
2007年 10月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vo l. 22 No . 10

Oct . 2007

文章编号: 1000�8055( 2007) 10�1598�06

小间距单孔冲击凸面靶板流场结构实验
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摘� � � 要: 利用烟线法研究了小间距、单孔冲击凸面靶板的流场结构.实验中, 改变冲击雷诺数 Re、冲击间

距和冲击孔直径之比 H / d 以及冲击靶面相对曲率 d / D 等参数, 通过拍摄流场形态, 分析气流分离角度和涡

旋结构随上述参数的变化规律.研究结果表明当 Re, H / d 较大时, 在凸面靶板周向两侧形成了稳定的旋流结

构.随着 Re, H / d 的增加,冲击射流与靶面分离处对应的圆心角增大, 分离推迟.实验中还发现当 d/ D 减小,

流体与靶面的分离提前,其相对应的圆心角呈现减小的趋势.
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Abstract: T he f low str ucture of convex sur face tar get w ith narrow space under r ound jet

impingement w as invest igated by smoke w ire f low visualizat ion. Reynolds number R e ( 750�
1500) , the ratio of the jet impingement distance to the diameter of the jet ho le H / d( 0� 2�1) ,
and the r elat ive curvature d/ D were modified in this experiment. The changes of flow separa�
t ion ang le and vortex dependent ly o f above�specified parameters w er e analy zed through cap�
ture of flow field state. The results show s that, w hen Re, H / D are larger, a stable vor tex is

generated at tw o sides of the convex sur face. With the increase of R e and H / D, the air sepa�
r at ion is delay ed when the radius angle of jet f low cor responding to surface separation increa�
ses. It w as also observed in the experiment that the separ at ion w as caused in advance and the

cor responding radius ang le decr eased when d / D declined.

Key words: aero space propulsion system; jet impingement ; convex surface; flow visu�
alizat ion; swir l structure; narrow space

� � 进入 21世纪后,欧美等航空航天科技大国均

投入巨资开展了先进高性能发动机的研究工作.

涡轮叶片冷却技术作为研究的核心内容之一, 科

研工作者们投入了大量的精力, 在现有涡轮叶片

的冷却技术基础上研制出了多种新型的涡轮叶片

冷却结构[ 1] .其中一种是利用先进的精细铸造和

精确加工技术,在叶片壁面内部直接构建出若干

相互独立的狭小受限空间,并将常规的�冲击+ 气
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膜出流 或�冲击+ 绕流+ 气膜出流 复合冷却技

术应用在这些结构中. 由于狭小几何空间上的受

限和冲击角度的设置, 使得冲击射流在封闭空间

内卷吸和偏转, 形成稳定的旋流.利用这种旋流结

构,同样是�冲击+ 气膜出流 或�冲击+ 绕流+ 气

膜出流 复合冷却形式,却可以达到比现有涡轮叶

片冷却技术更高的冷却效果, 同时消耗更少的冷

却空气用量
[ 2]
.

事实上,旋流结构的产生和控制可以通过多

种方式来实现. 如利用空间的受限、弯曲通道的类

型、冲击靶面的曲率以及旋转运动等,均可以产生

并控制旋流结构. Abdel�Wahab S, T af t i D

K[ 3�5] , Sew all E A, T aft i D K[ 6] 和 V isw anathan

A K, Taf ti D K
[ 7]
详细研究了静止和旋转状态

下,不同类型肋化通道中流场特构,特别对肋前和

肋后产生的涡系发展规律上进行了细致分析. L i�
g rani P M 等[ 8] 利用流场显现,研究了旋转状态下

叶片前缘受限大空间内的旋流结构. 研究中发现

在哥氏力的作用下, 受限冲击射流形成了明显的

旋流涡系,但同时该涡系结构在高转速条件下很

快失稳并破碎. Cornar o C 等
[ 9]
, Fleischer A S

等
[ 10]
分别利用烟线法开展了冲击靶面为半圆柱

凹面和凸面,大间距(冲击间距和冲击孔直径之比

大 1)条件下冲击射流的流场结构研究. 试验中清

晰地拍摄到冲击曲面靶板条件下的串型涡系; 并

通过改变冲击靶板型面曲率, 观察到两种不同的

涡系产生和破裂现象: 射流和外界静止空气相互

作用引起的旋涡作用以及由于流体在曲面运动时

脱离表面而产生的旋流现象.

为了进一步深入了解利用冲击靶面形状来产

生和控制旋流的方法, 本文利用烟线法对小间距

(冲击间距和冲击孔直径之比小于 1)条件下, 单

孔冲击凸面靶板的射流流场开展实验研究.通过

改变冲击雷诺数 Re、冲击间距和冲击孔直径之比

H / d、冲击靶板相对曲率 d/ D 等参数, 重点分析

射流与壁面分离位置随这些参数的变化规律, 以

及旋流结构的产生条件.

1 � 实验装置及实验件

1. 1 � 实验装置

本文中采用的实验系统如图 1所示.冲击射

流空气由压气机提供, 压气机产生的压缩空气首

先进入储气罐整流, 来保证实验中气流的稳定性.

气流进入稳压腔内经过二次稳流后, 通过冲击导

管后形成冲击射流. 实验中利用浮子流量计来测

量冲击射流空气的体积流量, 并且在管道上设置

压力和温度测量点, 结合浮子流量计的读数来计

算实际的空气质量流量和冲击导管出口处的冲击

雷诺数 Re.

1� 压气机 � 2� 储气罐 � 3� 阀门 � 4� 浮子流量计

5� 稳压腔 � 6� 光源 � 7� 冲击导管� 8� 冲击靶板 � 9� 摄像机

图 1� 实验系统示意图

Fig. 1 � Schematic of exper imenta l facility

为了保证实验中产生稳定的烟线,同时尽量

降低对流场的干扰, 在冲击导管下游出口约 1

mm 处放置一根直径为 0� 1 mm 的康铜丝. 在康
铜丝的表面均匀涂抹一层矿物油, 并采用可控硅

提供电流对康铜丝进行电加热. 当康铜丝上的矿

物油被加热到一定温度将产生白色烟线,与冲击

射流空气相混合后, 就可以通过观察烟线的轨迹

来显现流场结构.实验时,在实验台的四周布置黑

色的幕布背景,用和来白色的烟迹形成鲜明的对

比,使观察到的流场结构更加清晰,便于观察.

1. 2 � 实验件及实验工况

本文实验中的凸面靶板用厚度为 2 mm 的金

属板,由定制的夹具中加工而成.其结构如图 2所

示.

图 2 � 实验件示意图

Fig . 2 � Schematic o f test section

图中 R 为凸面半径, �为凸面圆心角(在实验

件边缘以红色标签进行标记; R = 150 mm, 200

mm 冲击靶板的相邻标签之间夹角为 10!圆心角;
半径 R= 250 mm冲击靶板的相邻两标签之间夹
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角为 5!圆心角) , C 为凸面靶板弦高. 冲击表面喷

上黑色油漆并烘干, 避免实验中在光照下反光,影

响拍摄效果.

实验中通过改变冲击雷诺数 Re= �Ud/  ( �

冲击射流空气密度, U 冲击射流空气出口速度,  

冲击射流空气动力粘度, d 冲击导管直径) , 冲击

间距和冲击孔直径之比 H / d 以及冲击靶板相对

曲率d / D等参数,观察这些参数变化对流场结构

的影响.具体工况如表 1.

表 1� 实验工况参数表

Table 1 � Flow and structure parameters

参数名称 参数变化范围

冲击靶面类型 凸面

冲击孔直径 d/ mm 30

凸面弦高 C/ mm 150

冲击射流雷诺数 Re 750, 1 000, 1 250, 1 500

冲击靶面半径 R/ mm 150, 200, 250

冲击靶面直径 D/ mm 300, 400, 500

冲击间距 H / mm 0. 2d, 0. 4d, 0. 6d, 0. 8d, 1. 0d

2 � 实验结果分析

2. 1 � 冲击雷诺数 Re对流场结构的影响

图 3为冲击凸面靶板半径 R= 150 mm, 冲击

间距 H 与冲击孔直径d 比H / d= 0� 8工况下,不
同冲击雷诺数 Re下的流场结构照片.

从图中照片可以观察到, 随着冲击 Re 数的

增加,烟线在凸面靶板两侧的运动距离逐步增加.

周向上,气流和壁面分离产生旋流也逐步推后,分

离处对应的圆心角增大. 同时从图中可以看到,在

冲击滞止形成的高压区作用下, 冲击射流在凸面

冲击靶板上形成了壁面流动, 并且随着冲击 Re

数的增加,壁面流动的紊乱程度明显变大.

空气从冲击导管流出后, 形成冲击射流. 当冲

击射流达到凸面靶板的表面后,速度滞止为零,会

在该处导致一个高压区. 在压力梯度、壁面黏性和

外部环境空气剪切力的作用下, 气流的运动方向

将会发生改变, 形成壁面流动. 从图 3( a)中可以

清晰的观察到, 在滞止区的高压作用下,烟线发生

了偏转,并沿着凸面冲击靶板的表面运动.同时图

3( a)中显示,气流在冲击靶板约 20!圆心角的地方

开始与壁面分离,形成旋流结构.

当冲击 Re 数增加后, 烟线所显示的流场结

构基本上没有改变. 只是在较高的冲击 Re 条件

下,滞止区内冲击射流的动量交换增加,高压区对

壁面流动的影响加剧, 导致冲击射流形成的壁面

图 3 � R= 150 mm, H / d= 0� 8, 不同 Re 下流场结构

Fig. 3� F low structures in the case of

R= 150 mm H / d = 0� 8

流动紊乱度增加.从图 3( b)中凸面冲击靶面两侧

烟线的轨迹可以发现,当冲击 R e= 1 000时, 由于

壁面流动中紊流的影响,烟线不再呈现稳定的层
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状流动,而是随着气流在靶面上的流动很快耗散.

但是气流和壁面之间的分离角度和图 3( a)相比

有所增加,大约在 25!圆心角的地方开始分离.

随着冲击 Re 数的进一步增加, 滞止区压力

梯度增大,迫使流体沿冲击靶面流动更长的距离,

同时壁面流动的紊流度逐步增加. 因此从图 3( c)

~ 图 3( d)中观察到, R e= 1 250时,冲击射流空气

大致在冲击靶板 30!圆心角的地方开始与壁面分
离,而当 Re= 1 500时, 该角度变化为 35!.并且在

图中能够发现, 和小冲击 R e数工况相比,烟线在

壁面流动区域内的混乱程度进一步加剧.

2. 2 � 冲击间距 H与冲击孔直径d 比H / d对流

场结构的影响

� � 图 4为冲击凸面靶板, 半径 R= 200 mm, 冲

击 Re= 1 000工况下,不同冲击间距 H 与冲击孔

直径d 比H / d 下的流场结构照片.从图中照片可

以发现: 随着冲击距 H / d 的增大,冲击射流的流

场结构发生了显著的改变.

冲击间距很小时,如图 4( a) H / d= 0� 2,冲击
射流到达冲击靶面后,并未形成明显的壁面流动,

而是沿水平方向呈现喷射状运动. 随着冲击导管

和冲击靶面之间距离的增加, 冲击射流逐步在凸

面冲击靶板的周向位置形成壁面流动, 同时气流

和壁面的分离逐渐推迟, 其对应的分离角度增加.

图 4( b)中 H / d= 0� 4, 冲击射流空气在靶面大约
15!圆心角的地方开始与壁面分离; H / d = 0� 6
时,冲击射流空气大致在冲击靶面 20!圆心角的

地方开始与壁面分离;当 H / d= 0� 8时,分离角度
增加为 25!.

当冲击导管和冲击靶板间距很小的情况(如

H / d= 0� 2)下,导管端部固体壁面和冲击靶板表
面对冲击射流所形成的滞止高压区存在着显著的

限制作用,两者之间形成了类似于窄缝射流的几

何结构.因此冲击射流空气在压力梯度的作用下,

沿水平方向呈现出喷射状的运动方式. 由于冲击

导管的直径仅为 30 mm, 当 H / d 增加后, 冲击射

流的发展空间变大, 冲击导管端部固体壁面对射

流的限制作用迅速削弱.此时在滞止区内压力梯

度的作用下,冲击射流于凸面冲击靶板的周向上

形成壁面流动.随着 H / d 的逐步增加, 冲击射流

在凸面靶面的周向上运动距离变大, 气流和靶板

表面的分离推迟,对应的圆心角也在逐步增加.

故此从图 4 ( c ) 和 ( d ) 中可以观察到, 当

H / d= 0� 6和 0� 8 时, 冲击射流首先在压力梯度
的作用下,在凸面靶板的周向上形成了壁面流动;

图 4� R= 200mm, Re= 1000,不同 H / d 下流场结构

Fig. 4� F low structures in the case of

R = 200 mm, Re= 1000
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在壁面黏性和外部空气黏性剪切力的作用下, 气

流和壁面之间分离, 并形成了明显的旋流结构.

2. 3 � 相对曲率 d/ D对流场结构的影响

图 5是在冲击雷诺数 Re= 1 000,冲击距 H /

d= 0� 8,不同相对曲率 d / D 下的流场结构. 在实

验中, 相对曲率 d/ D的改变通过保持冲击孔直径

d 不变, 改变冲击靶板直径 D 来实现.

图 5� R e= 1 000, H / d= 0. 8,不同 d/ D 下流场结构

Fig. 5� F low structures in the case of

Re= 1 000 H / d= 0� 8

从图中照片可以看到: 冲击射流的流场结构

基本保持不变, 但是随着相对曲率 d/ D 的减小,

流体与壁面的分离处的圆心角呈现减小的趋势.

图5( a)中, 当d / D= 0� 1时,冲击射流与壁面

大概在 25!圆心角处开始卷吸, 形成旋流结构; 当

d/ D= 0� 075时, 大约在 20!圆心角处, 冲击射流

流体与壁面分离;当 d/ D 降低为 0� 06, 冲击射流
流体在 10!左右的圆心角处开始与壁面分离, 并

形成了清晰旋流结构.

相对曲率 d/ D 较大时,意味着冲击靶板的曲

率半径相对较小. 相同冲击 R e数条件下,由于凸

面冲击靶板表面曲率的作用, 冲击射流可以沿靶

板周向运动更长的距离, 和靶板表面的分离推迟.

而 d/ D 较小时,凸面冲击靶板表面趋于平直, 使

得气流和冲击靶板表面的分离提前, 如图 5中所

示.

3 � 结 � 论

从以上的实验结果分析, 得到如下结论:

( 1) 冲击雷诺数 Re、冲击间距和冲击孔直径

之比 H / d 以及相对曲率 d / D 等参数均显著影响

了小空间内冲击凸面靶板的流场结构;

(2) 实验中随冲击雷诺数 Re的增加, 旋流与

壁面分离处的圆心角增大,冲击射流气体沿冲击

靶板运动距离增加, 与壁面分离推迟;

(3) 随着 H / d 的变化, 冲击射流的流场结构

发生了显著的改变. H / d= 0� 2时,冲击射流到达

冲击靶面上,并未形成明显的壁面流动,而是沿水

平方向呈现喷射状运动.当 H / d 增加后,流体沿

冲击靶面流动距离增加,冲击射流流体与壁面分

离推迟,旋流结构与冲击靶板分离处的圆心角增

大;

(4) 实验中发现, 随着相对曲率 d / D 的减

小,流体与壁面的分离提前,相对应的圆心角呈现

减小的趋势.
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