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摘 � � � 要: 以冲击旋流强化换热为研究背景, 通过粒子示踪的流场显示技术,对受限空间内斜向冲击凹柱

面的流场结构开展了试验研究.通过改变冲击雷诺数、冲击角度、相对冲击间距(冲击间距和冲击孔直径之

比)以及相对曲率(冲击孔直径同凹面靶板直径之比)等参数,分析了受限空间中,斜向冲击曲率表面后产生

的涡系结构及其发展和变化规律.流场显现结果表明: 随冲击雷诺数的增加, 在冲击滞止区域两侧都能形成

稳定的旋流结构,并且在受限空间的角部, 进一步形成了诱导涡.试验中发现随着冲击雷诺数的增加,冲击气

流与壁面分离处对应的圆心角增大, 分离推迟;随着相对冲击间距值的增加, 气流与壁面分离处对应的圆心

角越来越大,相对于受限空间的大小, 诱导涡的范围越来越小.由于冲击角度的影响, 冲击射流在滞止区域左

侧射流(相对冲击角度较小)与壁面分离比在右侧(相对冲击角度较大)提前, 同时更容易产生旋流.
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Abstract: Smoke w ire f low visualizat ion w as used to invest igate the character ist ics of

the f low st ructures of a round jet inclined impingement on the concave surface in limited

space. Reyno lds number of impingement , inclined jet ang le, the rat io of the jet distance to

the diameter of the jet hole and the r elat ive curvatur e ( the rat io of the diameter o f jet hole to

the diameter o f concave surface) w ere changed to study the r ules o f f low st ructur es v ar ying

w ith these par ameters. At the same t ime, the developing and disappearing phenomena of the

induced vo rtex w er e analyzed. All the experimental results show that , around the stagnat ion

reg ion, it can fo rm sw irl st ructur e and gener ate vortex because of inclined jet and cur vature

of target concave. T he central ang le of the impingement fluid separated f rom the targ et sur�
face became larger w ith the increase of jet Reynolds. And the separ at ing angle also increased

w ith the increasing rat io of the jet distance to the diameter of the jet ho le, w hile the range of

induced vo rtex became smaller. It w as also found in experiments that , because of the inf lu�
ence of the inclined impingement � s angle, it is easier to generate vor tex at the left o f the
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stagnat ion r eg ion w here the relat iv e jet ang le is smaller.

Key words: inclined impingement ; concave surface; f low v isualizat ion; lim ited space

� � 现代高性能发动机,特别是各种军用发动机

的推质比逐步增加, 其涡轮前温度已经远远高于

高温耐热材料的熔点温度,这对涡轮叶片等高温

部件的冷却设计提出了更高的要求. 当今世界各

航空大国均对高效低阻冷却技术投入了大量的人

力和物力, 取得了很多研究成果, 研制出层板冷

却、双层铸冷、浮动壁以及多斜孔发散冷却等先进

高效冷却技术[ 1�3] ,并对内部强化换热机理进行了

进一步的深入讨论. 相关文献表明这些先进冷却

技术中,充分利用了旋流来强化换热,在降低冷却

空气用量的条件下显著提高了冷却效果.

如Bunker 等
[ 4]
利用交错肋形成的蛇行通道,

迫使冷却空气在通道内不断改变运动方向,形成

连续涡旋结构, 并将其应用在叶片尾部冷却设计

中.研究发现采用该技术后,平均换热效果提升约

2� 5倍. Glezer 等[ 5]
试验中利用冲击射流和叶片

旋转在冲击腔内产生旋流,获得了比常规冲击和

带肋冲击更高的传热系数, 换热效果显著提升.

Qian C 等
[ 6]
试验研究了利用圆柱型通道的表面

曲率使冲击气流在运动方向上形成涡旋结构, 发

现采用此种产生涡旋的冷却结构与常规冲击冷却

相比,气流流动压力损失基本不变,但平均换热能

力提高 20% .

航空发动机涡轮叶片中由于叶片厚度和外部

型面的限制,同时叶片中大量采用了冲击冷却,使

其内冷通道中存在诸多受限小空间(冲击间距甚

至小于冲击孔直径) , 冲击靶面均为曲率表面. 因

此本文根据旋流强化换热技术, 并综合考虑旋流

生成和控制方法,研究一种在受限小空间内, 利用

带倾角冲击和凹柱型曲率表面相结合来产生旋流

的方法.

显然这种基于旋流强化换热的技术, 旋流的

产生和发展规律是影响冷却效果的关键因素之

一,而流场显现是了解旋流产生和发展规律最直

观和有效的途径之一.

针对曲率表面上流体运动特性和流场结构,

Co rnaro C 等
[ 7]
使用烟线法对单孔垂直冲击凹/

凸柱面(冲击间距 H 与冲击孔直径 d 之比 H / d

为 1~ 4)的流场结构进行了研究. 试验中通过改

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

起的涡以及由于流体在曲面运动时脱离表面而产

生的涡.毛军逵、刘震雄等
[ 8�9]
同样利用烟线法对

单孔垂直冲击凹/凸柱面的流场结构开展了研究,

重点讨论了小冲击间距比(冲击间距 H 与冲击孔

直径d 之比H / d< 1)下,冲击以及气体分离产生

的涡系及其发展规律. 但是目前针对带倾角冲击

曲率表面靶板的流场结构分析, 很少见到相关

文献.

因此针对涡轮叶片的结构特点, 开展受限

空间内斜向冲击凹柱面的流场结构和流动特性

研究, 将有助于加深基于旋流强化换热技术的机

理认知,可以为今后的高性能涡轮叶片冷却技术

和冷却结构设计提供基础的试验数据和设计

参考.

1 � 试验设备与试验方法

1� 1 � 流场显现试验台

试验装置如图 1所示,主要由试验段、供气系

统、发烟系统、拍摄系统这四部分组成.

图 1 � 受限空间内斜向冲击凹柱面流场显现试验系统

F ig� 1 � Schematic o f the exper imental facility

试验中冲击射流的空气由压气机提供. 压气

机产生的压缩空气首先进入储气罐整流,再进入

稳压腔内稳流后,通过冲击导管后形成冲击射流.

试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 .
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1� 2 � 试验件

受限空间是通过在凹面靶板上叠加一个有孔

平板建立的,如图 2所示.试验件具体结构和相关

参数定义如下: 图中 R 为凹面半径, 为凹面圆心

角, C 为凹面弦高, L 为冲击导管偏移靶面中心的

距离, �为冲击射流角度. 试验中, 通过改变冲击

导管偏移靶面中心的距离 L 来实现角度的变化,

其中射流角度为 �= ar cco s( L / R ) .

图 2 � 凹柱面靶板结构示意图

Fig� 2 � Schematic o f the concave ta rget

试验中凹柱面靶板采用厚度为 2mm 的金属

板加工而成,在冲击表面喷上黑色油漆并烘干,保

证其光滑平整, 并便于同白色烟雾进行对比. 试验

段照片如图 3所示. 在试验件边缘以红色标签进

行标记;直径 D= 300, 400mm 冲击靶板的相邻标

签之间夹角为 10 圆心角; 直径 D= 500mm 冲击

靶板的相邻两标签之间夹角为 5 圆心角.

图 3� 受限空间斜向冲击凹柱面试验系统照片

F ig� 3� Photo o f the experimental facility

1� 3 � 流场显现试验方法

本文采用了传统的烟线法来直观地显现相关

流场结构特征. 即在气流中引入煤烟或气体, 借助

光线对烟气质点的散射, 显示流体质点的运动.烟

线法可以得到完整、细致的流体流动图像, 方法

相对比较简单. 但是当气流速度大于 2 m/ s时,

烟流便会被冲散; 当气流太小时, 由于烟气质点

重于空气,下降的影响过大, 就不能正确反映流

体的真实流动状态
[ 10]

.试验中通过控制通过导管

的空气流量来保证出口速度处于 0� 5~ 1m/ s的

范围.

在冲击导管下游出口约 1mm 处放置一根直

径为 0� 1mm 的康铜丝, 在康铜丝表面均匀涂抹
一层矿物油,利用可控硅控制电流对其进行电加

热.当康铜丝上的矿物油被加热到一定温度将产

生白色烟雾,与冲击射流空气相混合,冲击到冲击

靶面上显现流场结构. 同时在试验台周围布置黑

色布景,同和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. 试验中使用 Canon

MX350数码摄像机对冲击流场进行拍摄, 使用聚

光灯提供稳定的拍摄光源, 从 45 斜上方照射冲
击导管下游,具体位置如图 1所示.

1� 4 � 流场显现试验工况

依据前文中关于冲击 R e数、冲击角度以及

相对曲率的定义,试验中通过改变冲击流量、冲击

导管的相对位置以及凹柱面靶板的直径,来研究

流场结构及其变化规律. 具体工况见表 1.

表 1� 受限空间内斜向冲击曲面的试验工况表

Table 1 � Parameters of the model

参数名称
符号

和单位
参数变化范围

冲击孔直径 d/ mm 30

曲面弦高 C/ mm 150

冲击射流雷诺数 Re 750, 1000, 1 250, 1500

冲击靶面半径 R/ mm 150, 200, 250

冲击靶面直径 D/ mm 2R

冲击间距 H / mm 18, 24, 30, 36

冲击距/冲击孔直径 H / d 0� 6, 0� 8, 1� 0, 1� 2

相对曲率 d/ D 0� 1, 0� 075, 0� 06

冲击导管相对偏移 L /R 0� 1, 0� 3

射流角度 �/ ( ) 84� 26, 72� 54

2 � 试验结果及分析

2� 1 � 冲击 Re数对流场结构的影响

图 4为冲击凹面靶板半径 R= 150mm ,冲击

角度为 84� 26 (对应的冲击导管偏移位置为
0� 1R ) ,冲击间距比 H / d= 0� 6工况下,不同冲击
雷诺数 Re下的流场结构照片.

13



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 25 卷

试验中,当气流从冲击导管流出后,形成冲击

射流,当冲击射流达到凹柱面靶板后,速度迅速降

低为零,从而在滞止区域内形成了高压区,在压力

梯度作用下, 气流将转变运动方向, 并形成壁面

流, 到出现逆压力梯度时, 流体开始与壁面分离.

当分离运动的气体, 遇到受限空间中的平板后,再

次改变运动方向, 从而形成冲击旋流结构, 如图

4( a)中的!区域.

图 4 � R= 150 mm , �= 84� 26 , H / d= 0� 6 不同冲击

雷诺数 Re 工况下的流场结构

F ig� 4 � Flow fields of the inclined impingement on

concave sur face under differ ent jet Re conditions

(R= 150 mm, �= 84� 26 , H / d = 0� 6)

由于整个流动区域的空间受限,气体在 !区

域中产生旋流后, 在气体之间相互黏性力的作用

下,于受限空间的角部产生了诱导涡, 如图 4( a)

中的 ∀区域所示.

同时从流场显现照片可以看出,在图 4( a)与

图 4( b)中,气流在滞止区域两侧都形成了比较稳

定的旋流结构,且由于流动空间限制形成了诱导

涡.但随着气流 R e数的提高,受限空间内的冲击

旋流和诱导涡结构发生了显著的改变. 如图 4( d)

中显示,气流在滞止区域左侧仍可以形成较稳定

的旋流结构,而在滞止区域右侧由于气流速度较

大,当冲击射流在凹柱面靶板上分离后,遇到受限

空间中的平板,在空气黏性力作用下,产生了两个

运动方向相反的稳定冲击旋流, 如 !和 ∀区域所

示,其中!区域中旋流为逆时针方向, ∀区域中的

旋流为顺时针方向. 在受限空间的角部,由于冲击

旋流∀区域的影响,形成了 #区域所示的逆时针

方向的诱导涡.

并且将图 4( d)和图 4( a)中诱导涡结构和位

置相比, 可以观察到, 随着冲击雷诺数 R e 的增

加,在冲击滞止区域形成的高压区逐渐增强,迫使

流体沿冲击靶板流动更长的距离, 冲击射流流体

与壁面分离处的圆心角增大, 冲击气流与壁面分

离推迟,而诱导涡所占据的空间越来越小.

2� 2 � 冲击角度 �对流场结构的影响

显然从图 4中可以发现, 由于斜向冲击的影

响,导致在凹柱面靶板上滞止区两侧的流场结构

存在着显著差异. 为了进一步地研究冲击角度 �

对流场的影响, 试验中通过保持靶面半径 R 不

变, 改变冲击导管偏移靶面中心的距离 L 来实

现,射流角度 �= arccos( L / R) .

图 5给出了相同冲击间距比 H / d = 1� 0, 冲
击雷诺数 R e= 1 000工况下, 不同冲击角度下流

场结构.

从图 5( a)和( b)中可以看出, 气流在滞止区

域两侧都形成了比较稳定的旋流结构, 且由于流

动空间限制形成诱导涡.

由于试验中冲击角度的改变是通过改变冲击

导管和凹柱面靶板的相对位置来实现的,因此当

冲击导管向靶板的左侧偏移, 导致冲击角度从

90 逐步减小. 并且在冲击导管中心轴线的左侧,
形成了相对于凹柱面靶板的冲击角度 �, 而在冲

击导管中心轴线的右侧,形成了相对于凹柱面靶

板的冲击角度 180 - �.这两个相对角度的差异就
导致了流体在滞止区域左侧与壁面分离比在右侧

14
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提前.并且随着偏移量 L 的增大, 射流在滞止区

域左侧与壁面分离处的圆心角减少, 在右侧与壁

面分离处圆心角增大.

图 5 � R= 150 mm, Re= 1 000, H / d = 1� 0 不同冲击

角度 �工况下的流场结构

F ig� 5 � Flow fields of the inclined impingement on

concave sur face under differ ent jet ang le conditions

(R= 150 mm, Re= 1 000, H / d= 1� 0)

在图 5中可以同时发现, 当冲击导管向靶板

的左侧偏移,使得在滞止区域左侧射流与壁面角

度比右侧小,并且由于左侧流动空间同右侧相比,

流动受限程度加剧, 从而使气流与壁面分离提前,

且容易产生旋流结构.同时由于受限空间变小,诱

导涡的作用范围也随之减小. 而在滞止区域右侧,

旋流结构及诱导涡范围变大.

图 6给出了另一组凹面靶板半径( 250 mm)

和冲击间距比( 0� 8) , 冲击 R e数为 1 000,不同冲

击角度工况下的流场结构.

从图 6中可以看出, 流场结构随冲击角度 �

的变化规律与图 5中相似.只是由于凹柱面靶板

曲率的变化,特别是冲击间距比的减小,冲击射流

产生的旋流结构及诱导涡作用范围变小.

2� 3 � 冲击间距比 H/ d对流场结构的影响

从前文中图 5 和图 6 的相互比较中可以发

现,冲击间距比 H / d 直接影响了流场结构.为了

进一步地研究冲击间距比这个参数的影响规律,

图 7给出了凹面靶板半径 R= 150mm ,冲击角度

为 84� 26 , Re= 1 000 工况下, 不同冲击间距比

H / d条件下的流场结构照片.

从图 7中可以观察到, 在不同的冲击间距比

条件下,冲击滞止区两侧均产生了稳定的冲击旋

流结构,并且在受限空间的角部均形成了诱导涡.

图 6� R= 250 mm, Re= 1000, H / d= 0� 8 不同冲击

角度 �工况下的流场结构

Fig� 6 � Flow fields of the inclined impingement on

concave sur face under differ ent jet ang le conditions

(R = 250 mm, R e= 1 000, H / d= 0� 8)

当冲击间距比较小, 如 H / d= 0� 6时,冲击射
流达到凹柱面靶板后,在高压区的影响下沿着凹

柱面靶板运动,形成壁面流动.随着压力梯度的减

小以及同周围静止空气黏性相互作用下,流体开

始与壁面分离.当分离运动的气体,遇到受限空间

中的平板后,将再次改变运动方向,从而形成冲击

旋流结构.由于此时 H / d 仅仅为 0� 6,气体的运
动空间受到了很大的限制,所以气流接触到平板

后,分成两股运动方向相对的气流,并分别形成了

逆时针方向的冲击旋流 !、顺时针方向的冲击旋

流∀, 如图 7( a)中所示.在受限空间的角部,由于

冲击旋流 ∀的影响, 形成了逆时针的诱导涡 #.
比较冲击滞止区域左右两侧的冲击旋流结

构, 可以清楚的发现,由于冲击存在一定的角度,

即冲击导管偏向左侧, 导致滞止区两侧的冲击旋

流在作用区域和位置上存在一定的差异.图 7( a)

显示左侧的冲击旋流区域∃要明显小于右侧的冲

击旋流区域! ,同时由于流动空间小于右侧,滞止

区左侧只形成了一个冲击旋流.相应的,在右侧的
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受限空间角部, 产生的诱导涡%区域也非常小,并

且不太明显.

随着冲击间距比 H / d 的增加,受限空间内流

体运动空间增加, 平板对冲击射流产生的壁面分

离流动限制随之减弱, 因此从图 7( b)和( c)中可

以清楚的看到, 受限空间内形成的冲击旋流作用

区域在逐步增大, 并且气流在凹面靶板上分离位

置所对应的圆心角逐渐增加, 分离逐步推迟.

图 7� R= 150 mm, Re= 1000, �= 84� 26 不同冲击

间距比 H / d 工况下的流场结构

F ig� 7 � Flow fields of the inclined impingement on

concave sur face under differ ent H / d conditions

(R= 150 mm, R e= 1 000, �= 84� 26 )

当 H / d= 1� 2时, 平板对气流运动的限制作
用进一步削弱,同图 7( a)中小冲击间距比的工况

相比,此时在滞止区两侧形成的冲击旋流结构发

生了显著改变.

当气体在凹面靶板上分离后, 在同周围静止

空气的黏性力相互作用下,首先在左右两侧分别

形成了冲击旋流∀和 ! .特别是在滞止区域的右

侧,大冲击间距比情况下,仅仅形成了一个稳定的

冲击旋流区! ,而在小冲击间距比 H / d= 0� 6时,
由于气流接触平板后分为两股, 在右侧形成了两

个冲击旋流区域.

如图 7( d)所示, 在滞止区域的右侧, 由于冲

击旋流!的影响, 产生了两个运动方向相反的诱

导涡 #和%.而小冲击间距工况下,诱导涡仅仅产

生了一个.

小冲击间距比下,平板对气流的限制作用很

明显,冲击射流在壁面上形成的壁面流,在逆压力

梯度的作用下,产生分离.这股分离气体在较小的

流动空间内, 很快接触到平板, 并会分为两股气

流,分别顺着平板再次改变方向运动,并最终形成

两个运动方向相反的冲击旋流. 而在大冲击间距

比的工况下,壁面流动在凹柱靶板表面分离后,由

于流动空间比较大, 不会立即同平板相接触,而是

会在周围静止空气的黏性力作用下首先形成冲击

旋流,在旋流发展过程中会和平板相接触,并产生

诱导涡.试验中观察发现,由于该诱导涡作用范围

较大,在受限空间的右侧角部又产生了一个诱导

涡%,而在相对较小的左侧空间角部仅仅产生了

一个诱导涡∃,如图 7( d)所示.

图 8给出了凹面靶板半径 R= 200mm ,冲击

角度为 72� 54 , R e= 1 000 工况下,不同冲击间距

比 H / d条件下的流场结构照片.

从图 8 中可以观察到, 冲击角度较小的工况

下, 流场结构随冲击间距比的变化规律是基本

类似的.只是由于此时冲击导管更加偏向于左

侧, 导致滞止区域左侧的冲击旋流区域显著减

小. 特别是冲击间距比较小, 如 H / d= 0� 6时,在
滞止区域的左侧几乎观察不到清晰的旋流结构.

如图 8( a)中所示,此时气流在左侧的角区内运动

非常混乱.随着冲击间距比的增加,左侧的冲击旋

流结构越加清晰, 相应的诱导涡作用区域也在逐

步扩大.在滞止区右侧区域中,由于气体流动空间

相对较大,会形成的明显的稳定冲击旋流 !和诱
导涡 ∀.
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图 8� R= 200 mm, Re= 1000, �= 72� 54 不同冲击

间距比 H / d 工况下的流场结构

F ig� 8 � Flow fields of the inclined impingement on

concave sur face under differ ent H / d conditions

(R= 200 mm, R e= 1 000, �= 72� 54 )

3 � 结 � 论

1) 采用的试验装置和试验方法较好地显示

出受限空间内斜向冲击凹柱面靶板的流场结构,

表明本文采用的烟线法可以满足流场显现和定性

分析的要求.

2) 随冲击雷诺数 R e的增加,在冲击滞止区

域两侧都能形成稳定的旋流结构, 并且在受限空

间的角部,进一步形成了诱导涡.

3) 试验中发现随着冲击雷诺数 R e的增加,

冲击气流与壁面分离处对应的圆心角增大,分离

推迟,诱导涡所占据的空间越来越小.

4) 随着 H / d 值的增加, 气流与壁面分离处

对应的圆心角越来越大, 相对于受限空间的大小,

诱导涡的范围越来越小.

5) 在 H / d 较小时, 冲击滞止区左侧出现两

个冲击旋流和一个诱导涡, 而 H / d 较大时,冲击

滞止区左侧出现一个冲击旋流和两个诱导涡.

6) 由于冲击角度的影响,冲击射流在滞止区

域左侧射流(相对冲击角度较小)与壁面分离比在

右侧(相对冲击角度较大)提前,更容易产生旋流.
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