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冲击孔板和扰流柱组合结构流动传热特性的
实验和数值研究
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摘　　　  要：    实验和数值研究了涡轮叶片尾缘内部冷却通道中冲击孔板与扰流柱组合结构的流动和传热特

性。扰流柱叉排地布置在叶片尾缘端面上。冲击孔板穿孔率为 0.07～0.44，冲击距为 1.5～4，基于进气通道水

利直径和平均速度的雷诺数为 1 600～4 000。采用瞬态液晶传热测量技术获得了柱肋通道壁面的局部表面

传热系数分布，并分析了冲击孔板穿孔率、冲击距、雷诺数对柱肋通道流动结构以及表面传热特性的影响。

研究结果表明：较小的穿孔率下形成的强烈冲击射流能够显著提升组合结构的平均传热性能，但是会极大地

增加其流动损失；冲击距和穿孔率对冲击 -扰流柱组合冷却结构的传热和压损特性具有显著的影响；组合冷

却结构的传热性能是光滑通道传热性能的 2.0～9.4倍，而其摩擦因数是光滑通道摩擦因数的 136～1 800倍；

获得了组合结构的强化传热因子与相关参数的实验关联式。
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Experimental and numerical study on flow and heat transfer
characteristics of composite structure with impingement

perforated plate and pin-fins
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Abstract:   The  flow  and  heat  transfer  characteristics  of  the  composite  structure  with  impingement
perforated  plate  and  pin-fins  in  the  cooling  channel  at  the  trailing  edge  of  a  turbine  blade  were
experimentally and numerically studied. The pin-fins in a staggered array were arranged on the end face of
the trailing edge. The perforation ratio varied between 0.07 and 0.44，and the jet-to-surface varied from 1.5
to 4. Reynolds number，based on the hydraulic diameter of the inlet channel，was tested within the range
values from 1 600 to 4 000. The convective heat transfer coefficient distribution of the surface in the pin-
fin  channel  was  obtained  by  using  the  transient  liquid  crystal  temperature  measurement  technique.  The
effects  of  perforated  ratio  and  impingement  distance  on  the  flow  structure  and  convective  heat  transfer
characteristics of the pin-fin channel were analyzed. The results showed that the average heat transfer of
the  composite  structure  can  be  significantly  improved  by  the  strong  impingement  jet  formed  at  a  small
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perforation rate，but  could greatly  increase the flow loss.  The impingement  distance and perforation rate
had a significant influence on the heat transfer and pressure loss characteristics of the impingement and pin-
fin  composite  structure.  The  Nusselt  number  of  the  composite  structure  was  2.0—9.4  times  that  of  the
smooth channel，with a friction factor of 136—1 800 times that of the smooth channel. The experimental
correlations between heat transfer enhancement factors and key parameters of the combined structure were
obtained.

Keywords:   blade trailing edge cooling；impingement perforated plate；pin-fin；
transient liquid crystal；heat transfer

新一代航空发动机涡轮前燃气进口温度越来

越高，达到了 2 200 K[1]，已远远超过涡轮叶片材料

的耐温极限。为了保证发动机安全稳定地工作，

必须对其实施冷却措施。叶片的尾缘较薄，承受

的热负荷极高。扰流柱作为一种常用的强化传热

结构，通常被布置在涡轮叶片的尾缘区域，一方

面，与上下端面连接的扰流柱可以增强流体的扰

动，强化传热，另一方面还可以起到支撑作用，提

高叶片尾缘区域的强度。

叶片尾缘区域扰流柱区域的流动传热特性复

杂，许多学者开展了大量的研究工作。Huang等[2]

实验研究了雷诺数范围在 50 000～410 000之间

时带有圆形、椭圆形和滴状销扰流柱的通道传热

特性。结果表明，与其他形状的扰流柱相比，水

滴形针形扰流柱具有最佳的传热效果。Xu等 [3]

采用瞬态液晶传热测量技术比较了雷诺数在

10 000～70 000之间变化时矩形通道内布置圆形、

椭圆形、长圆形、水滴形、柳叶刀形和美国国家

航空咨询委员会（NACA）翼型扰流柱的传热能力。

结果表明，在所研究的雷诺数范围内椭圆形扰流

柱具最优的综合热性能。Ferster等[4] 通过实验研

究了三角形、星形和球形针形扰流柱对矩形通道

的流动和传热特性的影响，发现三角形几何形状

显示出最佳的传热特性。Shen等 [5] 通过实验和

数值研究了雷诺数为 5 000～15 000时由细小圆

形扰流柱编织形成的六边形笼目（Kagome晶格）

结构对楔形通道传热效果的影响。研究结果表明，

Kagome晶格结构的平均传热性能比圆形扰流柱

结构要高出约 6%～71%，而二者的压力损失相差

不大。

扰流柱间距也是影响叶片后缘整体传热特性

的重要因素之一。Jadhav等[6] 通过实验和数值研

究了带有分离圆形扰流柱阵列的通道的流动和传

热特性。设计变量为端壁之间的间隙距离、展向

间距、流向间距和直径。研究发现，扰流柱直径

是流动的最关键变量，阻力、传热、扰流柱流向间

距对流动阻力有很大影响，传热对展向间距更敏

感。Axtmann等 [7] 使用瞬态液晶 （transient  liquid
crystal，TLC）传热测量技术探讨了相对间距和纵

横比对通道传热和流动阻力的影响。研究发现，

具有较短扰流柱的通道比具有较长扰流柱的通道

具有更好的传热效果，并且具有较长扰流柱的通

道的传热不受雷诺数的影响。张丽等[8] 分析了涡

轮叶片尾缘带有小而密的短扰流柱的梯形通道端

壁的传热性能，指出数值模拟可以获得与实验值

较为一致的扰流柱通道壁面的表面传热系数分布。

Lawson等 [9] 实验研究了翼展方向和流向间

距对带有交错圆形扰流柱阵列的通道的流动阻力

和传热的影响。研究发现，流向间距对通道传热

的影响大于展向间距，而展向间距对通道流动阻

力的影响大于流向间距。Chyu等 [10] 分析了交错

圆形扰流柱阵列的高径比对通道传热性能的影响，

发现高径比增加时，扰流柱通道壁面的平均传热

特性增加，但其综合热性能降低。Lyall等[11] 考虑

了扰流柱的展向间距与直径比对扰流柱通道壁面

传热特性的影响。Park等 [12] 进一步分析了旋转

数和扰流柱高径比对交错圆形扰流柱通道传热性

能的影响。Kirsch等[13] 研究了基于增材制造的微

小扰流柱通道的流动传热特性，指出了增材制造

的微小扰流柱在强化传热方面具有巨大潜力。

冲击孔板与柱肋相结合可以进一步提高柱肋

通道的传热强度。Lau等[14] 研究了带有侧向出流

的扰流柱通道的流动和传热特性。Metzger等 [15]

进一步分析了带有射流入口的扰流肋通道的强化

传热特性。结果表明，入口处的传热得到显著增

强。Xu等 [16] 实验研究了柱肋与冲击孔直径比及

相对布置方式对收缩型通道内冲击冷却特性的影

响，结果表明，冲击射流与柱肋相结合显著提高

了端面的传热性能，存在最佳的柱肋结构参数使

得通道的平均努塞尔数达到最大值。Kan等 [17]

航空动力学报 第 39 卷

20240151-2



采用实验测量和数值模拟方法研究了雷诺数为

9 000～20 000时穿孔冲击板与叉排布置扰流柱

组合结构的流动与传热特性。分析了冲击孔的孔

型、穿孔率和孔分布的影响。研究结果表明，冲

击条件下，第一排和第二排扰流柱驻点处的努塞

尔数相比于无冲击条件下的努塞尔数提高了

2～3倍。冲击射流的引入，使得扰流柱通道表面

的平均努塞尔数提高了 20%～50%，摩擦因数提

高了 4～20倍。最近，Schekman和 Kim[18] 采用粒

子图像测速仪（particle image velocimetry，PIV）和

油膜流场可视化技术研究了双排冲击孔板的孔排

布、穿孔率和冲击距对扰流柱通道流动结构的影

响，结果表明冲击孔板靠近侧壁处开孔形成的侧

向射流及冲击距小于射流核心时都有利于提高柱

肋通道的传热性能。

冲击射流与扰流柱强化冷却形成的组合结构

具有高效的传热性能，在涡轮叶片尾缘的高效内

冷结构设计中具有重要的应用价值。为了尽可能

地节省冷气质量流量（下文简称流量），需要发展

较低冷气流量下涡轮叶片尾缘高效冷却结构。然

而文献中主要针对高雷诺数下扰流柱通道的流动

传热特性展开研究，而对较低雷诺数下的流动传

热特性研究开展较少。因此，本文针对较低雷诺

数下（1 600≤Re≤4 000）不同流动及冲击/扰流柱结

构参数下的流动传热特性展开研究。采用瞬态热

色液晶测温技术获得了不同冲击孔孔径、孔径向

间距和冲击距下八种组合结构中扰流柱通道壁面

的表面传热系数分布，并比较了其流阻特性。进

一步，结合数值模拟采用基于雷诺平均耦合 RNG
k-ε湍流模型的方法开展了数值研究，为传热特性

的实验测量结果提供机理性解释。 

1    实验研究
 

1.1   实验装置和测试部分

本文针对不同冲击孔孔径和布局下冲击扰流

柱通道的流动和传热特性展开研究。实验在低速

直流式风洞实验台上进行，实验台结构如图 1所

示。实验系统主要由压气机、气罐、浮子流量计、

稳定段、丝网加热器、收缩段和实验段组成。实

验时，由气罐流出的气流通过两个并联的浮子流

量计控制流量后，经过稳定段和一次收缩段的整

流稳定作用后均匀地通过丝网加热器，并被丝网

加热器在很短的时间内快速地加热到 330 K以上

并维持稳定。而后被加热的气流进入二次收缩段，

之后进入实验通道，并最终流到外界大气中。

实验平台的通道段均是由透明的有机玻璃加

工而成，壁厚为 15 mm，满足实验强度要求。矩形

通道中布置冲击孔板与扰流柱的结构分别如图 2
和图 3所示。进气通道的入口长度为 60 mm，拥

有宽（W）为 81.6 mm和高（H）为 8.8 mm的矩形截

面，对应的通道的水力直径（DH）为 15.89 mm。冲

击孔板厚度（δ1）为 10.4 mm，工作段上布置三排叉

排排列的扰流柱，其长度（L）为 81.6 mm。圆柱形

扰流柱的直径（D）为 4 mm，作为特征长度。扰流

柱的高度与其直径的比值（H/D）为 2.2。扰流柱

流向间距（S1/D）和径向间距（S2/D）与其直径之比

分别为 1.73 和 2。
实验过程中，共研究了 8种具有不同冲击孔

径（dj）、孔间距（P）和冲击距（L1/dj）的冲击孔板扰

流柱结构布局，对应的冲击孔板的穿孔率（β）和

冲击距（L1/dj）分别在 0.07～0.44和 1.5～4之间变

化，其具体的几何参数如表 1所示。基于通道的

水力直径和入口速度的雷诺数处于 1 600～4 000
之间。

扰流柱通道壁面的表面传热系数采用瞬态液

 

出口

工作段

摄像机

收缩段

快速加热器

气流入口

图 1    实验台系统照片

Fig. 1    Photos of experimental platform system

 

来流 冲击孔板

柱肋
喷涂液晶端壁

图 2    冲击扰流冷却结构示意图

Fig. 2    Schematic diagram of cooling structures with jet

impingement and pins
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δ2

晶（TLC）测试技术获得。实验过程中，摄像机放

置在实验段的正下方进行拍摄，整个平台的实验

段处于由黑色吸光布搭建的封闭环境。4支相同

类型的 K型铠装热电偶分别安装在紧邻冲击挡

板下游和扰流柱下游 5D处来测量测试段进出口

处气流的温度。对于测试段的进出口压差，则是

通过在冲击挡板前 10D及扰流柱前、后 5D的位

置处分别开设静压孔，采用差压计来获得。通道

内流体的温度和压力测点的布置位置如图 3所示

（图中 为有机玻璃板厚度）。 

1.2   瞬态热色液晶传热测试技术

本文采用瞬态液晶热像传热测量技术获得柱

肋端壁表面的温度分布。将经过校准的窄带液晶

和黑漆喷涂在测试实验件的表面，通过摄像机记

录的液晶颜色色调变化来反映扰流柱通道上表面

温度的变化。根据一维瞬态半无限大热传导方程[19]，

扰流柱通道壁面表面传热系数可以表示为：

Tw−T0

Tg−T0
= 1− exp

(
h2t
λρcp

)
erfc

(
h
√

t
λρcp

)
（1）

式中 ρ、cp、λ分别代表物体的密度、比定压热容、

导热系数；T0 为气流的初始温度；Tg、Tw 分别代表

气流和扰流柱通道壁面温度；h代表扰流柱的通

道壁面的表面传热系数，t为加热时间；erfc为互

补误差函数。

瞬态传热实验过程中，气流温度在极短时间

内升高到一定温度，很难看成是一个严格的阶跃

温升过程。为了对实验数据进行处理，可以将气

流温度分割为若干小段，每个小段的气流温度化

看作是阶跃改变。因此式（1）通过 Duhamel叠加

原理表示为：

Tw−T0

Tg,i−Tg,i−1
=

N∑
i=1

{
1− exp

[
h2（t− ti）

λρcp

]
erfc

[
h
√

t− ti

λρcp

]}
（2）

式中 tg,i 为 ti 时刻气流的温度，可以通过该紧邻冲

击孔板下游的 K型热电偶测量获得；N是壁面上

每一个像素位置处达到壁温 Tw 所需的时间步数，

每一个时刻 ti 下 Tw 的值则可以通过瞬态液晶热

像视频信息中获得。

δ2 ⩾ 4
√
αt α = λ/ρcp

α

t ⩽
(
δ2

4

)2

· 1
α

此外，由于式（1）是在一维半无限大假设下得

到的解，因此需要满足 ，其中

为热扩散率。在本文实验条件下，有机玻璃的厚

度为 15 mm，有机玻璃的热扩散率为 = 1.28×

10−7 m/s。所以实验测试时间需要满足 =

109.86 s。本研究的实验时长均在 90 s左右，满足

一维半无限大固体条件。 

1.3   数据处理

冲击孔板的穿孔率定义为：

β =
nπd2

j

4WH
（3）

式中 n为冲击孔板上冲击孔的个数。

入口雷诺数定义为：

Re = uDH/ν （4）

式中 u为入口速度，ν为进口空气的运动黏度。

努塞尔数定义为：

Nu =
hDH

λ
（5）
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主流热电偶 静压孔

图 3    冲击柱肋通道测试段结构示意图

Fig. 3    Schematic diagram of test section of impingement/pin-fin

composite structure

 

表 1    冲击孔板的布置情况

Table 1    Layout of impingement perforated plate

编号
冲击孔径
dj/mm

冲击孔径向
间距 P/mm

冲击距
H/dj

穿孔率 β

模型 1 6.67 8 3 0.437

模型 2 3.08 8 3 0.093

模型 3 2.67 8 3 0.070

模型 4 3.08 4.8 3 0.166

模型 5 3.08 9.6 3 0.083

模型 6 3.08 8 1.5 0.093

模型 7 3.08 8 2 0.093

模型 8 3.08 8 4 0.093
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柱肋通道的达西摩擦因数定义为：

f =
∆p

0.5ρu2
· DH

L
=

2∆pDH

ρu2L
（6）

式中∆p为射流孔板上游和扰流柱下游的静压差。

Nu0 和 f0 分别为光滑通道内充分发展湍流的

平均努塞尔数和摩擦因数，分别由 Dittus-Boel-
ter关联式[20] 和 Petukhov方程[21] 给出。

Nu0 = 0.023Re0.8Pr0.4 （7）

f0 = 8
[
2.236ln（Re）−4.639

]−2
（8）

式中 Pr为普朗特数。 

1.4   不确定度分析

本实验的流动传热特性实验测量误差根据

Moffat等 [22] 描述的 95%置信区间的方法来确定

的。表 2中列出了实验中各物理量的测试仪器精

度和相对误差范围。实验件的加工误差为±0.1%，

空气和有机玻璃的热物性参数的测量误差为±1%。

因此，雷诺数的不确定度为 2.5%，压力损失误差

为 3.5%。实验过程中，控制主流空气的温升为 5～
10 K，无量纲过余温度（Tg−T0）/（Tw−T0）在 0.3～0.7
之间，表面传热系数的不确定度大概为 5%～10%。
  

表 2    测量仪器和测量精度

Table 2    Measuring instruments and measuring accuracy

实验仪器和参数 测量仪器 精度

入口流量计 浮子流量计 2.5级

气流温度 Tg 热电偶 ±0.5 K

壁面温度 Tw 热色液晶、摄像机 ±0.5 K

实验件和气流初始温度 T0 热电偶 ±0.5 K

实验时间 t 摄像机 ±0.04 s

流量计压力 ps 压力变送器 ±0.75%

实验压力 p 差压计 ±0.1%

大气压力 pa 大气压力表 ±0.1%
  

2    数值研究
 

2.1   计算物理模型及边界条件

本文的计算模型根据实验测试通道建立，并

与实验测试模型具有相同的尺寸，如图 4所示。

计算模型包含入口段和工作段两部分。在加热工

作段上游设置入口段，以确保加热通道入口处的

流体充分发展。在工作段的加热端面上布置有 3
排交错排布的扰流柱，且最后一排扰流柱与计算

区域的出口截面距离大于 50 mm（12.5D）以消除

出口回流效应。工作介质为常物性不可压缩空气。

计算区域的边界条件如图 4所示，入口处给定流

量边界条件，其值由对应的雷诺数计算获得。流

动的湍流强度为 5%，进口温度为 300 K。出口给

定压力边界条件, 通道的下壁面设置为等温壁面

（Tw = 330 K），通道两侧壁设置对称边界条件，其

余所有壁面均为绝热无滑移边界条件。三维不可

压缩黏性湍流流动和传热特性数值计算在商业软

件中完成，采用 RNG k-ε湍流模型来模拟湍流雷

诺应力。对流项和扩散项均选择 2阶迎风格式进

行离散。连续项、速度及湍流项残差收敛标准为

1.0×10−5，而能量残差的收敛标准为 1.0×10−8。

 
 

质量流量入口
进气腔

出气腔
压力出口

扰流柱
上下恒温壁面
（无滑移）

冲击孔

8.
8

60

10.4 81.6
81.6

Z
Y
X

图 4    计算模型及边界条件（单位：mm）

Fig. 4    Calculation model and boundary conditions （unit：mm）
  

2.2   网格划分和无关性验证

计算模型网格如图 5所示，计算采用了非结

构化网格。数值模拟的计算结果对计算网格存在

一定的依赖性。本文对涡轮叶片尾缘的数值计算

中，为使计算结果更加准确，在对计算区域划分

网格时，在扰流柱和冲击孔的壁面都划分了边界

层，并且在冲击孔和扰流柱区域进行局部网格加

密，使得第 1层的网格高度满足 y+<1。
 

Z

X Y

图 5    计算区域多面体网格划分和局部网格结构示意图

Fig. 5    Schematic diagram of polyhedral grid of computational

domain and local grid structure
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为了验证网格节点数目对计算结果的影响，

同时尽可能的减少计算资源的需求，通过改变网

格尺寸与节点密度生成了 4套不同疏密程度的网

格。并对模型 1在主流雷诺数为 10 000时进行了

数值模拟。计算得到的面积平均表面传热系数 h
变化如表 3所示。
 
 

表 3    网格无关性验证

Table 3    Grid independence verification

参数
方案

网格 1 网格 2 网格 3 网格 4

网格数/万 220 400 600 1 000
面积平均

表面传热系数/
（W/（m2·K））

36.87 40.82 41.76 41.92

变化率/% 12.05 2.62 0.38
 

由表 3可知，网格数目由 600万上升到 1 000
万带来的面积平均表面传热系数的变化率只有

0.38%，可以认为网格 3的网格密度已经满足计算

要求。因此选用该套网格节点数和分布规律生成

本文所使用的所有计算网格，整个计算域网格总

数为 600万。 

2.3   计算方法验证

图 6比较了雷诺数为 2 800时不同模型在扰

流柱通道壁面上游区域面积平均表面传热系数的

实验和数值结果。其中，扰流柱上游区域定义为

从冲击孔出口到第一排扰流柱中心截面位置（0≤
x/D≤5）。从图中可以看出，数值预测值与实验值

具有相同的分布趋势，各个模型的面积平均值与

实验值的偏差基本都在 10%以内，验证了本文计

算方法的准确性。 

3    结果分析与讨论
 

3.1   瞬态液晶传热测量结果

图 7展示了 Re = 2 800时不同影响因素下扰

流柱通道壁面面积平均表面传热系数分布。由

图 7（a）～图 7（c）（模型 1、模型 2、模型 3）可以看

到，在相同的无量纲冲击距和冲击孔径向间距下，

随着穿孔板的孔径逐渐减小，扰流柱通道壁面上

高表面传热系数区的影响范围逐渐增大，尤其是

第一排扰流柱前缘处。这是由于模型 3的穿孔率

最小，导致从单个射流孔射流冲击的速度较大，

进而使得冲击在扰流柱前缘驻点处的强化传热效

果越明显。在第一排扰流柱周围和尾迹区有明显

的高表面传热系数区存在，这主要是由于马蹄涡

和尾迹涡的生成增强了冷热流体之间的掺混，增

强了传热。

进一步，从图 7（a）、图 7（d）及图 7（e）（模型 1、
模型 4、模型 5）可以看到，在相同的冲击孔径和

冲击距下，随着冲击孔间距逐渐增大，穿孔率逐

渐减小，使得扰流柱通道壁面上高表面传热系数

区的影响范围逐渐增大。从图 7（f）、图 7（g）、图

7（b）及图 7（h）（模型 6、模型 7、模型 2、模型 8）
可以看到，在相同的冲击孔孔径和冲击孔间距下，

随着冲击距逐渐增大，第一排扰流柱端面上游区

域的表面传热系数逐渐减小。模型 6中第一排扰

流柱下游高表面传热系数区占据的范围较大。这

主要是由于模型 6的冲击距最小，射流到达第一

排扰流柱时依然保持较大的速度核心，在扰流柱

的扰动作用下，其下游尾迹区域具有较高的传热

强度。

为了进一步比较各个结构参数对扰流柱端面

上表面传热系数分布的影响，图 8给出了第一排

扰流柱上游区域（见图 8（a））和第一排扰流柱下

游区域（见图 8（b））以及整个扰流柱通道壁面的

展向平均表面传热系数分布。其中，扰流柱上游

区域定义为从冲击孔出口到第一排扰流柱中心截

面位置（0≤x/D≤5），扰流柱下游区域定义为从第

一排扰流柱中心位置到扰流柱下游区域（5≤x/D≤

125）。由图 8（a）可以看到，模型 6由于冲击距最

小，冲击冷却效果最明显。模型 1的传热效果最

差，主要是由于较大的冲击距和较大的穿孔率（较

小的节流效应）所致。由图 8（b）和图 8（c）可以看

 

模型1模型2 模型3模型4 模型5
编号

模型6模型7 模型8
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h/
(W

/(m
2 ·K

))

数值预测结果

实验测量结果

图 6    Re = 2 800时各个模型在柱肋通道扰流柱上游区域面积

平均表面传热系数实验与数值对比

Fig. 6    Сomparison of experimental and numerical area-averaged

heat transfer coefficient of each case at upper region of the

pin-fin channel at Re = 2 800
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到，模型 6具有最优的传热性能，模型 1的传热性

能最差。

图 9展示了模型 6在不同雷诺数下扰流柱通

道壁面的表面传热系数分布。可以看到，随着雷

诺数的增加，扰流柱通道的面积平均表面传热系

数逐渐增大。第一排扰流柱周围的表面传热系数

较高，这主要是由于从冲击孔出流的射流速度较

大，正向冲击在扰柱表面后流动的边界层较薄所

导致的。当雷诺数增加到 3 400时，继续增大雷

诺数，扰流柱通道壁面上表面传热系数的面分布

几乎没有发生变化。

图 10展示了各个模型扰流柱上游区域（见

图 10（a））、下游区域（见图 10（b））和整个扰流柱

通道壁面（见图 10（c））的面积平均表面传热系数

随雷诺数的变化。可以看到，在扰流柱上游和下

游区域及整个扰流柱通道加热壁面上，各个模型

之间的面积平均表面传热系数差异较大。正如前

文所述，模型 6由于具有较小的冲击距，诱导产生

 

(a) 模型1 (d) 模型4

(e) 模型5

(b) 模型2 (c) 模型3

(f) 模型6 (g) 模型7 (h) 模型8

h/(W/(m2·K)) 30 60 90 120 150 180 210 240 270 300

图 7    Re = 2 800时不同模型扰流柱通道壁面表面传热系数分布

Fig. 7    Distribution of local convective heat transfer coefficients on end wall of pin-fin channel for different cases at Re = 2 800
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图 8    Re = 2 800时不同模型展向平均表面传热系数分布

Fig. 8    Distribution of spanwise-averaged convective heat

transfer coefficients of different cases at Re = 2 800
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的高速冲击射流使得其在柱肋上游区域的表面传

热系数明显高于其他模型。模型 3由于穿孔率最

小，从冲击孔出流的射流速度较大，因而在柱肋

区域上游的表面传热系数也较高（见图 10（a））。

冲击射流在第一排扰流柱冲击驻点之后，射流速

度急剧降低，扰流柱下游区域的表面传热系数急

剧下降，模型 6具有最优的传热性能（见图 10（b））。

由图 10（c）可知，各个模型的面积平均表面传热

系数随雷诺数的增加而增加，在较低雷诺数时

（1 600≤Re≤2 800）模型 6表面传热系数的增幅要

明显高于其他模型的值。在雷诺数大于 2 800时

出现了一定程度的下降（7% 附近），随后趋于

平稳。

进一步，根据实验测量的平均表面传热特性，

将冲击-柱肋通道的强化传热因子（Nu/Nu0）拟合

成冲击距、穿孔率和雷诺数的函数，如图 11所示。

对测量获得的 40个样本点进行回归分析后，得到

拟合误差在 15%以内强化传热因子的拟合关联

式如下：

Nu/Nu0 = 0.076Re0.5β−0.41
(L1

d

)−0.62

（9）

其中 1 600≤Re≤4 000, 0.07≤β≤0.44, 1.5≤L1/d≤4。 

3.2   摩擦因数

图 12 显示了不同模型的相对摩擦因数随雷

诺数的变化特性。没有冲击孔板的柱肋通道的结

果也在图中予以显示。可以看到，相比于纯柱肋

冷却结构，带有冲击隔板的冲击-扰流柱组合结构

的流阻急剧增加，约为 1.5～12倍。模型 5的相

对摩擦因数最大，它的流阻是光滑通道流阻的 1 800
倍左右，模型 1相对摩擦因数较小，其流阻是光滑

通道流阻的 150倍左右。冲击孔板的加入虽然增

 

h/(W/(m2·K)) 30 60 90 120 150 180 210 240 270 300

(a) Re=1 600 (d) Re=3 400 (e) Re=4 000(b) Re=2 200 (c) Re=2 800

图 9    模型 6柱面端面表面传热系数分布随雷诺数变化

Fig. 9    Variation of distribution of convective heat transfer coefficient on end wall of pin-fin channel for Case 6 with Reynolds number
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大了扰流柱通道壁面的传热性能，但是却极大地

增加了通道的流动阻力。 

3.3   传热与流阻之间的关系

冲击孔板-扰流柱组合冷却结构的强化传热

因子与相对摩擦因数具有密切的关系。根据这一

特点，图 13 展示了冲击孔板-扰流柱结构的强化

传热因子与相对摩擦因数之间的近似关系

（式（10）），并与文献 [17]中雷诺数为 7 000时的

冲击-扰流柱通道的流动传热特性进行比较。

Nu/Nu0 =C（ f / f0）
m （10）

式中 C、m为雷诺数的函数，1 600≤Re≤4 000。当

雷诺数为 4 000时 ，C取 1.36～2.04，m取 0.18～
0.2。

对于冲击-扰流柱结构，相对摩擦因数的增长

速度要远大于强化传热因子的增长速度，这与文

献 [17]中得到的结论是一致的。在相同的冷气

流量下，依靠冲击孔板可以将柱肋通道的表面传

热系数提高到光滑通道的 10倍左右，但是引起的

压力损失却要比光滑通道的压力损失高达 2 000
倍左右。 

3.4   流场结构分析

为了清晰地展示冲击射流与扰流柱之间的相

互作用过程，图 14给出了不同模型下 XY平面的

流向速度场和流线分布。从图中可以看到，小的

冲击孔径和穿孔率下，模型 2、模型 3和模型 5～
模型 8中射流孔的出口冲击射流的速度较大，产

生强烈的冲击效应，因而扰流柱上游的表面传热

系数较大。模型 8中冲击距较大，因而靶面上游

区域的传热效果相对较弱（见图 10（a））。冲击孔

与第一排扰流柱的相对位置关系显著影响了第一

排扰流柱下游的流场分布。射流的冲击效应和扰

流柱的阻塞所引起流场的不均匀性对传热有显著

的影响。当流体撞击在第一排柱肋表面时（见图

14（b）、图 14（c）和图 14（f）～图 14（h）），射流的动

量大幅度降低，在冲击滞止点处的高压驱动流体

向柱肋两侧流动，增强了与扰流柱通道表面热流

体的掺混。随后，在紧邻第一排柱肋下游区域观

察到一对反向旋转的对称马蹄涡，分离的流线向

相邻的下游柱肋中间区域发生偏移。经过三排扰

流柱后，流动的动量衰减很快，速度场分布呈现

较大的不均匀性。当射流在第一排扰流柱中间流

过时（见图 14（a）和图 14（d）、图 14（e）），第一排

扰流柱的堵塞作用使得射流得到加速，使得冲击

在第二排扰流柱时具有较高的动量，从而导致在
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图 11    冲击扰流组合结构的强化传热因子的实验值与

拟合值的比较

Fig. 11    Comparison between experimental value and fitting

value of heat transfer enhancement factor of composite

structure with jet holes and pin-fins
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图 12    相对摩擦因数随雷诺数的变化

Fig. 12    Variation of relative friction factor with

Reynolds number
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第 11 期 谢　立等： 冲击孔板和扰流柱组合结构流动传热特性的实验和数值研究

20240151-9



第一排和第二排扰流柱附近出现了高表面传热系

数区（见图 14（d）、图 14（e））。
  

(a) 模型1 

(d) 模型4

(e) 模型5 (f) 模型6

(g) 模型7 (h) 模型8

(b) 模型2

(c) 模型3

速度/(m/s) 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22

图 14    不同模型下 XY平面中截面处流向速度和

流线分布

Fig. 14    Flow velocity and streamline distributions at middle

cross-section of XY plane for different cases
 

湍动能的强度反映了流体掺混的强烈程度。

不同模型下的湍动能分布（见图 15）表明，射流孔

正对第一排扰流柱时，正向冲击效应引起了扰流

柱通道壁面附近冷热流体强烈的掺混，因而显著

强化了传热（见图 15（b）、图 15（c）和图 15（f）、图

15（g））。模型 1和模型 4的湍动能水平较低，对

应的传热性能也最弱。模型 5在第一排和第二排

扰流柱附近观察到明显的高湍动能区域，但是由

于射流经过第一排扰流柱时在扰流柱上游形成了

尺度较大的回流区（见图 14（e）），削弱了第一排

扰流柱上游区域的强化传热能力，因此整体上的

传热效果不佳。 

4    结　论

本文针对带有冲击孔板的扰流柱通道的流动

和传热特性展开研究。采用瞬态液晶传热测量技

术获得了雷诺数在 1 600～4 000之间变化时带有

8种不同冲击-扰流柱结构的通道壁面表面传热

系数分布，并采用经过实验验证的数值模拟方法

分析了不同模型下的流场特性。所得到的结论

如下：

1） 冲击距和冲击孔板穿孔率是两个对冲击-
扰流柱结构的表面传热系数分布具有显著的影响

的因素，较小的冲击距和穿孔率都有利于显著提

升其平均传热特性。

2）  冲击射流的出流位置与第一排扰流柱之

间的位置关系会影响冷却通道内的流场分布，冲

击射流正冲击在第一排扰流柱时会极大增强扰流

柱上游区域的表面传热系数，而冲击射流冲击在

第二排扰流柱时在第一排扰流柱上游形成的大尺

度回流区会削弱柱肋扰流强化传热效果。

3）  增加冲击孔板可以有效地提升扰流柱通

道的平均传热特性，但是同时也会引起流动阻力

的急剧增加。冲击孔板-扰流柱组合冷却结构的

摩擦因数是纯扰流柱通道摩擦因数的 1.5～12倍。

4） 冲击-柱肋通道的强化传热因子与相对摩

擦因数具有密切的关系，在雷诺数为 4 000时，强

化传热因子近似正比于平均摩擦因数的 0.19幂

次方。
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