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带前缘涡轮动叶内冷通道流动换热数值模拟
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摘　　　要：在静止条件下，通过数值模拟的方法对接近真实的带前缘涡轮工作叶片腔模型内的流动与换

热进行了分析．结果表明：腔内斜肋引发的三维涡对换热产生了巨大的影响，在一倍肋高范围内，Ｙ－Ｚ 和Ｘ－Ｙ
平面上都出现了肋后涡，使得此处传热系数降低；在Ｘ－Ｚ平面上，第２通道产生一对方向相反的涡，第３通道

只产生一个涡．两个通道中的涡都占据整个横截面，这些涡增加了通道流阻．冲击和气膜流动主导了前缘通

道内的换热，冲击产生的一对涡加强了流动掺混，促进了前缘吸、压力面上的换热，而高速的气膜出流推动了

这一过程．相同流量工况下，第２通道带肋表面的平均换热和局部换热都是最好的，而光滑的第１通道总压降

最小，综合换热性能在各个通道中最高．随着雷诺数的增加，各通道吸、压力面的局部换热和平均换热都增

强，但压降系数变化不大．
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　　航空发动机涡轮工作叶片是重要的热端部
件，其性能的不断提升导致热负荷急剧增加，因此
需要对叶片内部进行高效的冷却．对于叶片中部
的多程通道，主要依靠空气强制对流形式来冷却
壁面，而在前缘位置，由于其空间狭小且直接面临
高温燃气的冲击，所以常采用换热效率更高的冲
击加气膜复合冷却方式．
对于叶片中部肋化通道，Ｋｉｍｌ等［１］研究了斜

肋引发的二次流的特性，Ｃａｓａｒｓａ等［２］用 ＰＩＶ
（ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｉｍａｇｅ　ｖｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙ）方法研究了带９０°肋
通道中的湍流流动，Ｒａｕ 等［３］用 ＬＤＶ （ｌａｓｅｒ
Ｄｏｐｐｌｅｒ　ｖｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙ）方法测量了带９０°肋方腔内
通道流动和肋间流动的结构．Ｅｌｆｅｒｔ等［４］的ＰＩＶ
研究结果表明，在双程带肋通道中的弯头区域，流
动分离和高湍流度涡的现象十分明显，第二通道
内隔板处的分离流动具有三维特征．Ｌｅｅ等［５］实
验研究了带１８０°弯头的双程梯形通道中的局部
换热与传质分布．此外，文献［６－７］针对肋节距比
对通道换热的影响进行了有关研究．其中文献［６］

就两个相对面带４５°平行肋的方形通道，系统地
测量了换热强化与压力损失特性．结果显示肋节
距比越小，肋高与水力直径比越大，传热系数越
高．文献［７］用稳态液晶实验研究了宽高比为５，
带４５°斜肋矩形通道中的换热和流阻．其雷诺数
范围９０００～３５５００，肋节距比分别为１３．３３和６．６６，

结果表明在一定流量下，节距比为１３．３３时通道
的换热性能比６．６６时的更好．
由于叶片几何形状的限制，前腔各通道的宽

高比小于１，这也给通道中的流动带来一些影响．
Ｐａｒｋ等［８］研究了通道截面比对矩形通道中带肋
壁面换热和压力降的综合影响，其通道截面比
（Ｗ／Ｈ 宽比高，肋在宽边面上）依次为１／４，１／２，

１，２，４，同时相应的肋攻角为９０°，６０°，４５°和３０°．
结果表明窄截面比通道（Ｗ／Ｈ＜１）比宽截面比通
道（Ｗ／Ｈ＞１）具有更好的换热性能．对于窄截面
比通道（Ｗ／Ｈ＝１／４或１／２），建议用４５°／６０°肋．
针对前缘通道，文献［９］中的实验研究了水力

直径Ｄｈ＝１．８３ｃｍ等边三角形通道的换热和压

降．Ａｍｒｏ等［１０］实验研究了肋化三角通道中的换

热，综合考虑局部、整体换热强化和阻力因子，认
为４５°斜肋是最优选择．鉴于前缘通道内复杂的
流动冷却方式，一些学者进行了耦合流动条件下
的相关研究．Ｔａｓｌｉｍ和Ｋｈａｎｉｃｈｅｈ通过实验和数
值手段研究了有无喷淋气膜孔时冲击对叶片前缘

鼻区、吸力面、压力面上传热系数的影响［１１］．在文
献［１２］中，Ｔａｓｌｉｍ 和Ｂｅｔｈｋａ研究了横流存在时
的叶片前缘冲击，测量了前缘内表面的传热系
数，结果发现外部横流的存在削弱了鼻区和侧
壁上的冲击射流效果．另外，Ｃｈａｍｂｅｒｓ等［１３］发
现赛道形冲击孔有利于改进前缘冲击射流对横

流的穿透性．
最近，Ｒａｖｅｌｌｉ等［１４］借助商业软件ＦＬＵＥＮＴ

用数值方法评价了冲击冷却对动叶前缘的气膜冷

却性能的影响．研究了三种不同的冲击装置，主要
是变化冲击孔的位置和直径．用真实ｋ－ε湍流模
型进行求解．计算结果表明内部冲击没有明显降
低叶片外部温度，减小孔直径提高射流速度并没
有提升冷却效率，而改进冷流分布可以略微提高
冷却效果．文献［１５］模拟了ＧＥ－Ｅ３ 发动机高压涡
轮第一级工作叶片前缘简化模型内部的冲击冷

却，分别使用ＲＮＧ（ｒｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎ　ｇｒｏｕｐ）ｋ－ε，
标准ｋ－ω，ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）ｋ－ω 模型
模拟冲击换热，并与现有的实验数据进行比较．结
果表明ＳＳＴｋ－ω模型模拟精度最好，涡轮叶片前
缘传热系数随射流马赫数和射流直径增加而增

加，展向面积平均努赛数随着冲击距与射流直径
之比的增加而降低．
目前单纯对工作叶片前缘通道和中部通道的

研究资料都很丰富，但是这些研究的对象都是从
完整叶片腔中分离出来的局部流道，其进口或出
口的流动边界条件与真实情况存在一定的差异，

进而可能导致计算结果偏离真实，故而有必要对
一个完整独立的叶片腔内的流动与换热进行分

析，这样可以更准确地获得复杂流动的信息和相
关规律，便于为工程设计提供参考．基于这一目
的，本文对叶片中独立完整的前腔模型进行了数
值模拟，分析其内部流动与换热特性，并探索不同
流动之间的耦合作用．
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１　计算模型

如图１所示，动叶流体计算域由３块隔板将
腔体分为４个通道，按流体经过的顺序依次记为第

１，２，３，４通道．第１通道入口水力直径为４１．３ｍｍ，
包括发展段在内长６４２ｍｍ，其余通道长４５０ｍｍ，
模型压力面宽度１２１ｍｍ．模型第１通道光滑无
肋，第２通道吸、压力面带６０°交错斜肋，第３通道
吸力面带６０°斜肋，压力面带９０°横肋．肋高ｄ＝
４．４ｍｍ，第２通道肋节距比为１１，第３通道吸力
面肋节距比为１２，压力面肋节距比为５．第４通道
对应叶片前缘，被扇形隔板分为长短两个腔，吸、
压力面上各有３排气膜孔．第３，４通道之间有１７
个赛道形冲击孔，上游流体经过这些孔高速冲击
前缘内各个表面．第一个弯头和第３通道在叶尖
一侧位置各有一个出流孔．所有的气膜孔和出流
孔为流体的出口．本文采用右手坐标系，沿叶片高
度方向为坐标轴Ｙ 方向，叶片弦向为坐标轴

Ｘ方向．

图１　动叶内冷通道流体计算域模型

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｏｍａｉｎ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ

ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｂｌａｄｅ　ｃｈａｎｎｅｌ

本文采用四面体网格划分流体域，边界层为

６层三棱柱网格，邻层比例为１．０５．近壁面第一层
边界层网格满足Ｙ＋＜１０．表１中列出了三种网格

方案，以及方案２与１，方案３与２之间的相对偏
差．由于方案３的结果与方案２接近，可以认为方
案２的解基本与网格无关，同时考虑计算时间的

经济性，最终选择方案２用于数值模拟．图２展示
了整体网格模型和进口及出口位置的边界层．

表１　数值网格独立性验证

Ｔａｂｌｅ　１　Ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ　ｔｅｓｔ　ｏｆ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｇｒｉｄ

网格方案 网格总数
出口速度

最大偏差／％

壁面换热

最大偏差／％

方案１　 ７８５　６５４

方案２　 １　３５８　４４１　 ４．１　 １０．１

方案３　 １　８１５　３３２　 ２．３　 ２．０

图２　计算域网格及局部放大的边界层

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｄｏｍａｉｎ　ｍｅｓｈ　ａｎｄ　ｌｏｃａｌ

ａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ

２　计算方法

本文借助软件ＣＦＸ１１．０计算静止条件下的
动叶多程通道，采用雷诺平均 Ｎ－Ｓ方程（Ｒｅｙｎ－
ｏｌｄｓ　ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ，即ＲＡＮＳ）进行稳态
求解．综合考虑本文研究的对象以及目前计算机
的实际运算能力，决定利用ｋ－ε模型模化湍流的

流动．计算中采用Ｓｃａｌａｂｌｅ壁面函数，以适应任意
加密的计算网格．
流体域工质选用理想空气，入口给定流量，湍

流度为５％，入口主流温度Ｔｉｎ＝３１８Ｋ，出口给定
平均静压，数值为一个大气压．壁面为无滑移粗糙
壁面，粗糙度为０．０１ｍｍ，其热边界条件设为等壁
温，壁面温度Ｔｗ＝３０３Ｋ．
计算共分５个流量工况，以第１通道入口水

力直径作为特征长度，对应的雷诺数Ｒｅ＝３１　７２４，

９３８
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２５　３７９，２２　２０７，１９　０３４，１５　８６２．

３　计算结果

对于研究的模型，将从流动特性、换热分布两
个方面分析动叶通道内部的热动力性能．在同一
工况下，将各个通道的总压降无量纲化，得到总压
降系数Ｃｆ

Ｃｆ＝ Δｐ
１
２ρｉｎＶ

２
ｉｎ

（１）

其中Δｐ为各通道进出口的总压降，ρｉｎ为模型入
口的空气密度，Ｖｉｎ为模型入口的平均速度．同时
研究各个通道吸、压力面上的面积平均努塞尔数

Ｎｕａｖｅ，用于分析综合的换热性能．为了方便叙述，
在此做一些命名：顺着冲击气流指向前缘顶端的
方向，压力面的３排气膜孔依次记为气膜孔排１，

２，３，吸力面的３排孔依次记为气膜孔排４，５，６；
在后面的某些图中，第１，２，３通道依次简称为

ｆｉｒｓｔ，ｓｅｃｏｎｄ，ｔｈｉｒｄ，第４通道较长的一段简称

ｆｏｕｒｔｈ　１，另一段简称ｆｏｕｒｔｈ　２，压力面用ｐ代替，
吸力面用ｓ代替，而ｆｉｒｓｔ－ｐ表示第１通道的压力
面，其余通道表面依次类推．

３．１　流动特性

对于多通道的叶片前缘腔，各种内冷结构的
耦合使得腔内流动十分复杂，因此信息量较大，限
于篇幅，本文只对一些具有代表性的位置进行流
动分析．
由于表面无肋，第１通道壁面上的流动形式

较为简单，只是在通道末端与弯头连接的两个角
区产生了一对方向相反的涡，这是由于主流与叶
尖顶壁冲击碰撞后产生两股分支，分支流沿壁面
循环在吸、压力面上与主流方向相反并发生剪切
流动，从而形成了旋涡．同时从图３中应注意到，
旋涡造成的反向回流与主流在近壁处的附面层相

图３　第１通道末端流动矢量图（Ｒｅ＝３１　７２４）

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗ　ｖｅｃｔｏｒ　ａｔ　ｔｈｅ　ｅｎｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ

ｃｈａｎｎｅｌ（Ｒｅ＝３１　７２４）

遇，从而阻止了主流附面层向顶壁扩展，这必然会
影响该处壁面的换热．
与第１通道不同的是，第２通道的吸、压力面

上交错排布着斜肋．除了有效中断边界层发展，阻
止其变厚外，斜肋还可以扩大肋的扰动面积，形成
三维涡，这是其优于９０°横肋的特点所在．从图４
中可以看出，由于节距比数值较高，肋后涡的影响
范围有限，这样在控制边界层厚度发展的前提下，
又保证壁面上换热不受涡过多的影响．

图４　第２通道中段流动矢量图（Ｒｅ＝３１　７２４）

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗ　ｖｅｃｔｏｒ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｍｉｄｄｌｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ

ｃｈａｎｎｅｌ（Ｒｅ＝３１　７２４）

在图５中，截取一个平行于模型压力面的平
面，来观察该面上斜肋扰流的特点．可以发现，肋
排周期性流动特点显著，第２通道每个斜肋后的
一侧区域形成了涡，而下游第３通道９０°横肋并没
有形成类似的涡．这一现象的原因是主流经过斜
肋时，流动发生分离的位置在Ｙ 方向上有所不
同，远离第１通道的一侧先于靠近第１通道的一
侧发生流动分离，同样先分离的位置也先附着主
流而恢复速度，这样肋后近壁区沿Ｘ 方向上流动

图５　距离压力面０．７倍肋高处截面

流线图（Ｒｅ＝３１　７２４）

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　０．７ｒｉｂ

ｈｅｉｇｈｔ　ｆｒｏｍ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｉｄｅ（Ｒｅ＝３１　７２４）

０４８
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产生一个速度梯度，离第１通道远的一侧速度值
更高，从而在靠近第１通道的肋后区域形成了图
中的涡．
为了考察这类涡在肋高度方向上的作用范

围，在距离模型压力面１．５倍肋高处截取一平行
面．通过观察图６发现，斜肋在Ｘ－Ｙ 平面上的肋
后涡消失了，说明这类涡仅存在于肋高度范围内
的附面层，高于肋的位置主流流动影响占主导，没
有肋后分离造成的Ｘ方向速度梯度，所以涡没有
存在的条件．

图６　距离压力面１．５倍肋高处截面

流线图（Ｒｅ＝３１　７２４）

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　１．５ｒｉｂ

ｈｅｉｇｈｔ　ｆｒｏｍ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｉｄｅ（Ｒｅ＝３１　７２４）

为了描述斜肋后在Ｘ－Ｙ 面上形成涡对横向
换热分布的影响，在第２通道压力面上两相邻斜
肋间作３条横线，沿着负Ｙ轴方向依次记为ｌｉｎｅ　１，

ｌｉｎｅ　２，ｌｉｎｅ　３，具体位置可参考图７．

图７　第２通道压力面上斜肋后横线位置

Ｆｉｇ．７　Ｌｉｎｅ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｂｅｈｉｎｄ　ｉｎｃｌｉｎｅｄ　ｒｉｂ　ｏｎ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｉｄｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ　ｃｈａｎｎｅｌ

图８中，ｗ是横线Ｘ 方向上从最左端起点开
始计算的距离，以肋高ｄ对其进行无量纲化．可
以发现，３条横线沿Ｘ 方向上努塞尔数呈现非对
称的单峰分布，其峰值点偏右，最左端的换热最
弱．随着横线沿着负Ｙ 方向移动，最左端努塞尔
数值逐渐提高，而最右端的变化不明显．这说明斜
肋在Ｘ－Ｙ平面上形成的涡改变了横向速度分布，

从而影响了横向对流换热的分布．这种涡削弱了
最左端的换热，离肋越近，削弱效果越明显．

图８　斜肋后３条横线上努塞尔数分布（Ｒｅ＝３１　７２４）

Ｆｉｇ．８　Ｎｕｓｓｅｌｔ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｒｅｅ　ｌｉｎｅｓ

ｂｅｈｉｎｄ　ｉｎｃｌｉｎｅｄ　ｒｉｂ（Ｒｅ＝３１　７２４）

由于腔内流动是三维的，不同截面上的流动
各有特点，而不同通道结构和形状的差异也会影
响流动结构，所以有必要对Ｘ－Ｚ 截面的流动进行
分析．图９中，光滑的第１通道没有形成涡，流线
均匀对称．而第２，３通道形成了覆盖整个通道流
动截面上的涡，这些涡是由斜肋引起．因为主流绕
过吸、压力面上的斜肋时，部分流体会沿肋的长度
方向流动，由于这一流动导致的横向流动遇到隔
板壁面后折转回旋，形成一对反向旋转的涡．这对
涡一方面促进通道中心较热的流体向较冷的壁面

流动来加强换热，同时对通道主流的输运起到了
阻碍作用，无疑带来较大的总压损耗．第３通道压
力面为９０°横肋，所以没有形成涡，而吸力面引起
的涡则几乎占据整个通道截面．在第４通道，冲击

图９　距离通道入口４７倍肋高处截面

流线图（Ｒｅ＝３１　７２４）

Ｆｉｇ．９　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　４７ｒｉｂ

ｈｅｉｇｈｔ　ｆｒｏｍ　ｃｈａｎｎｅｌ　ｉｎｌｅｔ（Ｒｅ＝３１　７２４）

１４８
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流动引起前缘截面内涡对的形成，此处涡与壁面
几何形状贴合较好，高效的掺混使流体与前缘吸、
压力面进行充分的换热．
冲击对前缘内表面换热的贡献占主导地位，

而气膜出流的高速抽吸进一步促进了前缘换热的

强度，扩大了冷却范围，保证了壁面换热的均匀
性．图１０～图１５，列出了吸、压力面上气膜孔排上
的速度分布．对于不同工况，以各流量下的模型进
口平均速度Ｖｉｎ对气膜孔出口速度进行无量纲化，
图中ｌ为沿Ｙ 方向气膜孔排连线上采样点距叶根
一侧起点的距离，用肋高ｄ进行无量纲化．从这

图１０　气膜孔排１速度分布

Ｆｉｇ．１０　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｒｏｗ　１ｏｆ　ｆｉｌｍ　ｈｏｌｅｓ

图１１　气膜孔排２速度分布

Ｆｉｇ．１１　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｒｏｗ　２ｏｆ　ｆｉｌｍ　ｈｏｌｅｓ

图１２　气膜孔排３速度分布

Ｆｉｇ．１２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｒｏｗ　３ｏｆ　ｆｉｌｍ　ｈｏｌｅｓ

图１３　气膜孔排４速度分布

Ｆｉｇ．１３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｒｏｗ　４ｏｆ　ｆｉｌｍ　ｈｏｌｅｓ

图１４　气膜孔排５速度分布

Ｆｉｇ．１４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｒｏｗ　５ｏｆ　ｆｉｌｍ　ｈｏｌｅｓ

图１５　气膜孔排６速度分布

Ｆｉｇ．１５　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｒｏｗ　６ｏｆ　ｆｉｌｍ　ｈｏｌｅｓ

些图中的曲线趋势可以看出，气膜孔位置的速度
极高，平均水平可达到同工况下入口平均速度的

２倍，而气膜孔之间测点的无量纲速度值在０．５
附近波动．而就换热而言，相邻气膜孔间的区域是
高速出流强化换热的主要受益对象，孔出流换热
的影响范围足以覆盖相邻孔间的区域．此外，可以
注意到，随着雷诺数的增加，无量纲速度并没有相
应随之提升，说明模型进出口速度增幅相当．

３．２　换热特性

特定的流动结构导致相应的换热分布，本文

２４８
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针对模型的吸、压力面上局部与平均换热结果进
行汇总，结合总压降分析其综合换热性能．
下面图中依次列出各个通道吸、压力面中心

线上换热分布，以中心线上流动起点为横坐标原
点，横坐标正方向与实际流动方向一致，ｌ为中心线
上采样点与起点间的距离，用肋高对其无量纲化．
光滑通道中，由于附面层充分发展沿程不断

增厚，增加了流体固壁间的换热热阻，使得努塞尔
数沿流动方向不断降低，由于进口段湍流度剧烈
的变化，单位流动距离内的努塞尔数降幅较大，其
后的流动趋于稳定，下降速度减缓并趋于不变．从
图１６和图１７看，在第１通道末端，努塞尔数出现
一个拐点，先突然降低然后又急剧大幅提升．究其
原因，主要有两点：一是前文图３中分析的一对反
向涡在在近壁处与主流附面层流动相反，速率大
小相当，造成此处近壁绝对流速急降，所以相应地
出现了努塞尔数快速下降的结果；二是主流对叶
尖顶壁高速的冲击导致末端吸、压力面上换热迅
速反弹回升．

图１６　第１通道压力面中心线努塞尔数分布

Ｆｉｇ．１６　Ｎｕｓｓｅｌｔ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ

ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｉｄｅ　ｉｎ

ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｃｈａｎｎｅｌ

图１７　第１通道吸力面中心线努塞尔数分布

Ｆｉｇ．１７　Ｎｕｓｓｅｌｔ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ

ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ　ｏｆ　ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｉｄｅ　ｉｎ

ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｃｈａｎｎｅｌ

图１８和图１９所示的第２通道中，肋的周期
性出现有效地中断附面层的发展，使通道表面的
换热水平保持稳定，基本上没有出现沿程下降的
迹象．相邻肋间换热呈单峰分布，雷诺数越大这一
特征越明显．由于通道上游受弯头离心效应影响，
努塞尔数显著高于下游的水平．

图１８　第２通道压力面中心线努塞尔数分布

Ｆｉｇ．１８　Ｎｕｓｓｅｌｔ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ　ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｉｄｅ
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图１９　第２通道吸力面中心线努塞尔数分布

Ｆｉｇ．１９　Ｎｕｓｓｅｌｔ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ
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ｉｎ　ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ　ｃｈａｎｎｅｌ

通过图２０和图２１可以发现，第３通道截面
几何上的不对称导致了吸、压力面上换热变化趋
势出现了巨大的差异．压力面过于窄小，Ｘ－Ｚ 面
上的涡流动无法掺混至其固体壁面上，同时９０°
横肋节距比仅为５，Ｙ－Ｚ 平面上的肋后涡几乎占
据了两个相邻肋之间的壁面空间，同样不利于主
流与带肋面的对流换热．此外，该通道上沿程冲击
孔不断分配流量，沿通道长度方向流量不断减小，
主流速度因而沿程不断下降．这三方面的因素使
该通道中后段压力面上的换热停留在一个非常低

的水平．而对于宽大的吸力面，只有流量沿程不断
减小这一因素对其换热造成影响，其局部换热分

３４８
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布呈现台阶式的下降．

图２０　第３通道压力面中心线努塞尔数分布

Ｆｉｇ．２０　Ｎｕｓｓｅｌｔ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ　ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｉｄｅ
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图２１　第３通道吸力面中心线努塞尔数分布

Ｆｉｇ．２１　Ｎｕｓｓｅｌｔ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ　ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ　ｏｆ　ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｉｄｅ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｔｈｉｒｄ　ｃｈａｎｎｅｌ

局部换热分布体现的是冷却结构对流动的控

制作用，而平均换热体现出整体的换热效果．图

２２中，对４个通道的吸、压力面上的面积平均努
塞尔数进行了总结．通过观察可以发现平均努塞
尔数与雷诺数呈线性正比例关系，所有通道中第

２通道的平均努塞尔数在５个工况下都是最高
的，其次是第１通道．除了第３通道外，其余各通
道的吸、压力面上平均努塞尔数较接近．
图２３列出了各通道的总压降系数，第１通道

最小，第３通道次之，而第４通道的两部分都较
高．对于第１通道，各表面光滑无肋，压降主要用
于克服沿程的壁面摩擦阻力，所以较低．第３通道
沿程流量不断下降，故而流阻也随之减小，所以总
压降幅也不大．相比之下，第４通道中流体对壁面
的冲击造成巨大的总压损失，导致其Ｃｆ 数值
非常高．
为了分析各通道的综合换热性能，将平均努

塞尔数与总压降系数相除，得到单位压降下换热
量的大小．从图２４中结果可以看出第１通道的综
合换热性能远远高出其他通道，模型进口处大的

图２２　各通道表面平均努塞尔数分布

Ｆｉｇ．２２　Ａｖｅｒａｇｅ　Ｎｕｓｓｅｌｔ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｎ　ｅａｃｈ　ｃｈａｎｎｅｌ　ｓｕｒｆａｃｅ

图２３　各通道总压降系数

Ｆｉｇ．２３　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｒｏｐ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

ｉｎ　ｅａｃｈ　ｃｈａｎｎｅｌ

图２４　各通道表面努塞尔数与总压降系数之比

Ｆｉｇ．２４　Ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ａｖｅｒａｇｅ　Ｎｕｓｓｅｌｔ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｎｄ　ｔｏｔａｌ
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湍流度，以及流体与壁面较高的温差都足以确保
对光滑壁面进行足量有效的换热，所以将模型的
第１通道设计为光滑通道不失为一个大胆而创新
的理念．

４　结　论

通过数值模拟分析了静止状态下５种流量工
况的复杂通道中的流动与内表面的换热分布特

性．在本文研究的参数范围内，得到以下结论：

１）通道表面上斜肋引发了三个维度上的涡，
其中Ｙ－Ｚ截面和Ｘ－Ｙ截面上的涡属于肋后涡，阻
碍了流体对壁面的换热，其影响仅限于肋高以下
范围内的近壁区域；Ｘ－Ｚ 截面上的涡属于通道
涡，增加了通道的流阻，同时促进中心的流体与壁
面流体进行掺混，有助于提升壁面的传热系数．
２）９０°横肋仅引发Ｙ－Ｚ 截面上的肋后涡，肋
节距比过小使得该涡占据肋间空间较多，不利于
肋间壁面的换热．过于窄小的带肋表面因流动不
畅而使传热系数非常低．
３）冲击产生的一对涡加强了流动掺混，促进
了前缘吸、压力面上的换热，而高速密集的气膜出
流确保了换热分布的均匀性和高效性．
４）随着雷诺数的增大，所研究的各表面上局
部换热和平均传热系数都出现增加，但各通道进
出口的总压降系数没有太大变化．
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