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冲击发散冷却流场结构 PIV测量
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摘　　　要 : 为了研究冲击发散冷却结构的流场特性 ,设计了一典型冲击发散冷却结构 ,采用粒子图像测速

仪 ( PIV)对其流场特性进行了研究.研究发现 ,在冲击板与发散孔板间 ,气流的流动状态很复杂 ,在各个方向

上均形成大量的涡 ,且涡的形式和强度均随吹风比的变化而变化.在发散气膜侧 ,随着吹风比的增大 ,由发散

孔流出的冷却气流会逐渐穿透主流 ,从而使得冷却气膜层愈来愈不稳定 ,脱离壁面 ;而在发散孔出口与主流

方向垂直的位置会形成一对旋转方向相反的肾形涡 ,且涡的位置随吹风比的增大而移向主流区域.
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Abstract : In order to study t he flow field characteristics of impingement2eff usion cool2
ing , a kind of impingement2eff usion cooling st ruct ure was designed , t he flow field character2
istics of it was st udied by PIV (particle image velocimet ry) . It was found t hat the flow char2
acteristics between impingement plate and eff usion plate is very complex , and the size of ed2
dy between impingement plate and eff usion plate is different wit h t he change of blowing rati2
o . On t he side of eff usion film , t he flow f rom eff usion hole will penet rate gradually main

flow when blowing ratio is increased , t hat dest roys t he eff usion film. There is a pair of " kid2
ney eddies" on t he vertical section of t he outlet of eff usion hole , and t he " kidney eddies" will

moves into t he main flow when t he blowing ratio is increased.
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　　随着我国对直升机性能的要求不断提高 ,研

制高功质比、低油耗的涡轴发动机已经刻不容缓.

但发动机功率的提高必然引起燃烧室火焰筒的工

作环境更为恶劣.一方面燃烧温度不断提高 ,燃烧

空气量增加 ,冷却空气量减少 ,同时火焰筒壁面温

度的升高又要求冷却空气量的增加.随着发动机

功率的不断增大 ,这对矛盾愈来愈尖锐.为了更好

的解决这对矛盾 ,必须采用行之有效的方式对火



航　空　动　力　学　报 第 25卷

焰筒进行冷却.冲击发散冷却技术是一种先进的

冷却技术 ,在涡轴发动机火焰筒的冷却上 ,有着良

好的应用前景.目前 ,国外对冲击 +发散冷却技术

开展了广泛的研究[122 ] ,并成功应用到了火焰筒壁

面的冷却结构设计中 ,如美国在研的用于下一代

战斗机的组合动力装置 ( IPU)回流燃烧室就采用

了冲击 +发散冷却结构[3 ] .该发动机的温升可达

1 200 ℃,冷却用气量仅为传统气膜冷却结构用气

量的一半.国内对冲击 +发散冷却结构也开展了

研究.文献[ 425 ]对冲击发散冷却结构的火焰筒浮

动壁瓦片温度场及冷却特性进行研究.文献[ 6 ]研

究了发散孔的倾斜角度对冷却效果的影响规律 ,

发现入射角为 30°和 60°时 , 整个平壁上冷却效果

的分布都很相似 ;而入射角为 90°时冷却效果的

分布则不然 , 虽然与前者比较起来其冷却效果最

差 , 但与常规气膜冷却相比 ,入射角为 90°时的冷

却效果值仍然很高.文献[ 728 ]对冲击发散冷却结

构的综合冷却效果进行了试验研究和数值模拟 ,

研究了吹风比、冲击间距、孔间距比、发散孔倾斜

角和发散孔排列形式对综合冷却效果的影响规

律.文献[ 9 ]对冲击发散冷却结构冲击侧对流换热

特性进行了研究.文献 [ 10 ]研究了冲击 +多斜孔

内的对流换热特性 ,分析了气动参数和几何参数

对发散孔内对流换热特性的影响规律.文献 [ 112
12 ]对冲击 +发散复合冷却结构的流量系数以及

壁温分布特性进行了研究.研究发现 ,发散壁面起

始段的冷却效率较低.但由于高速冲击气流的传

热系数非常高 ,因此后段的冷却效果很好.影响冲

击冷却的关键参数是冲击孔径、孔的布局及开孔

的面积比 ,一般孔大、长菱形布孔且面积比大均有

利于降低壁温.斜孔壁的小孔长/径比大 ,大的小

孔侧面积对应的换热效果较好.

综上可知 ,目前对冲击发散冷却结构特性的

研究仅限于换热特性上 ,而对于直接影响其冷却

效果的流场结构研究 ,还很不完全 ,有必要深入地

研究 ,以期获得其流动规律.为此 ,本文设计了典

型冲击发散冷却结构 ,采用粒子图像测速仪

( PIV)对其流场特性进行了研究 ,研究结果对分

析冲击发散结构的冷却特性有一定的指导意义.

1　试验系统及试验段

1 . 1　试验系统

试验系统主要包括主次流管路系统、加粉系

统和 PIV测量系统三部分组成.主次流系统主要

包括压气机 (流量为 0. 4 kg/ s) 、稳压罐、主流管

路、次流管路、安装在主次流管路上的阀门、槽道

流量计 (精度为 1 级)和试验段. PIV 测量系统主

要包括激光发生器、同步器、CCD (charge coupled

device)相机和计算机采集系统.加粉系统主要包

括压气机 (流量为 0. 5 m3 / min) 、粒子发生器、加

粉管路及安装在管路上的球阀.系统如图 1所示.

图 1　试验系统示意图

Fig. 1　Schematic of test system

首先 ,空气由压气机流出后进入稳压罐 ,然

后 ,经过一阀门后分成两股气流 :一股由主流管路

进入试验段 ;另一股经二次流管路进入试验段.主

流和二次流量均由计算机数据采集系统自动采

集.在 PIV测量系统中 ,将示踪粒子均匀合理地

加到试验段将直接影响测量结果.本试验选用糯

米粉作为示踪粒子.试验时将干燥的糯米粉装入

粒子发生器中 ,用压气机将粒子吹入主流和次流

管路中.通过调节加粉管路上球阀的开度控制进

入主流和次流管路中的粉量.

1 . 2　试验段

试验段主要由试验段外壳和试验件组成 (图

2) .试验段外壳包括二次流外壳和主流外壳 ,均由

石英玻璃通过框架连接而成 ,以便于激光的照射

以及 CCD相机对流场的拍摄.冲击孔板和发散孔

板均用纯有机玻璃加工而成 ,试验件安装在二次

流外壳和主流外壳之间 ,用螺栓将试验段外壳和

试验件固定在一起.图 3和图 4为试验件示意图.

表 1列出了试验件几何结构尺寸.

图 2　冲击 +发散冷却试验段

Fig. 2　Schematic of test section
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图 3　冲击孔示意图

Fig. 3　Schematic of impingement hole

图 4　发散孔示意图

Fig. 4　Schematic of effusion hole

表 1　冲击 +发散冷却几何结构

Table 1　Geometrical dimension of impingement/

effusion cooling

试验名称 几何结构

冲击 +

发散冷却
发散
孔径/ mm

冲击
孔径/ mm

冲击
间距/ mm

横/纵
向间距比

0. 5 1. 0 3 8

2　试验结果及分析

在火焰筒冲击发散冷却结构中 ,其几何尺寸

较小 ,PIV测量系统的 CCD相机的分辨率不足以

在如此小的尺寸范围内精确反映冲击发散冷却结

构的流场特性.此外 ,虽然冲击发散冷却结构的几

何尺寸较小 ,但其流动特性能够用 Navier2Stokes

方程所描述 ,因此在试验过程中 ,为了能够更为准

确反映冲击发散冷却结构的流场特性 ,将试验件

的几何尺寸根据相似原理放大 3倍.

图 5示出了不同吹风比时发散孔出口处沿主

流方向的流场分布.可以看出 ,在小吹风比时 ,冷

却气流对主流的扰动较小 ,冷却气膜贴壁较好 ,能

够在发散孔出口下游能形成较为稳定的冷却气

膜.当吹风比 M 大于 1. 5 时 ,冷却气流在发散孔

出口形成射流 ,因而不能在冷却壁面形成稳定均

匀的气膜.

图 6示出了发散孔壁气膜侧与主流方向垂直

截面处流场分布 .可以看出 ,在发散孔出口处 ,在

图 5　发散孔出口处与主流方向平行流场分布

Fig. 5　Velocity vectors on the outlet of effusion hole

图 6　发散孔壁气膜侧与主流方向垂直截面

处流场分布

Fig. 6　Velocity vectors of the vertical section

of main flow direction
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发散气流的作用下 ,靠近壁面处的流体形成一对

旋转方向相反的肾形涡.在小吹风比时 ,这对肾形

涡紧靠壁面 ,但随着吹风比增大 ,这对肾形涡逐渐

远离壁面.

图 7示出了冲击孔板与发散孔板间 ,沿主流

方向两冲击孔间冷却气流的流动状态.可以看出 ,

冷却气流由冲击孔流出后 ,流速逐渐增加.由于气

膜孔板的阻碍以及两股射流的影响 ,在两冲击孔

间形成两个旋转方向相反的旋涡 ,在旋涡的交汇

处 ,气流的流速与冲击射流方向相反.在小吹风比

时旋涡交汇处气流的速度较小 ;在大吹风比下由

于旋涡的挤压使得在旋涡交汇处气流的流速增

大.不仅如此 ,由于旋涡的旋转 ,使得气流在冲击

驻点附近流速增大.同时也可以明显看出 ,两个旋

涡的强度随着吹风比的增大而增强.

图 8和图 9分别示出了冲击孔板与发散孔板

间与主流方向垂直和 45°夹角截面处的流场分

布.可以看出 ,两种情况下的流场分布基本相同.

气流由冲击孔流出 ,形成冲击射流 ,随着射流距离

的增加 ,流速逐渐增大.在发散孔壁面的阻碍下 ,

射流形成一对旋转方向相反的涡.这个涡的强度

随着射流速度的增大而增强.在冲击腔中的这种

流场结构无论在垂直与主流方向还是和平行与主

流方向或者与主流方向呈一定夹角均是相同的.

图 7　沿主流方向冲击板与发散孔板间流场分布

Fig. 7　Velocity vectors on the direction of main flow

in impingement space

图 8　冲击板与发散孔板间冲击驻点位置处与主流

方向垂直位置处流场分布

Fig. 8　Velocity vectors at impingement station on the

main flow direction in impingement space

图 9　冲击板与发散孔板间沿冲击驻点中心与主流

方向 45°流场分布

Fig. 9　Velocity vectors at impingement station on

the 45°direction in impingement space

3　结　论

采用 PIV 方法对一典型冲击发散冷却结构

的流场结构进行了研究.研究显示 ,在冲击板和发

散板间的冲击腔中 ,冷却气流的流动状态复杂 ,在
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各个流动方向上均形成有大量的涡 ,且这些涡的

强度和结构均随吹风比的变化而有所不同 ,同时 ,

这些涡的存强化了冷却气流在发散壁面冷侧的对

流换热.在发散气膜冷却侧 ,随着吹风比的增大 ,

由发散孔流出的冷却气流会逐渐穿透主流 ,从而

使得冷却气膜层愈来愈不稳定 ,脱离壁面 ;而在发

散孔出口与主流方向垂直的位置会形成一对旋转

方向相反的肾形涡 ,且涡的位置随吹风比的增大

而移向主流区域.
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