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摘要：　 针对超燃冲压发动机在更高 Ｍａｃｈ 数飞行时，主动再生冷却技术面临换热能力不足的瓶颈问题，拟利用翼

型肋加强再生冷却通道的传热性能．为了从原理上验证翼型肋通道的强化传热效果，搭建了环境空气在 ＮＡＣＡ００２１
对称翼型肋和 ＮＡＣＡ４８２２ 非对称翼型肋通道（横截面尺寸 ５０ ｍｍ × ５０ ｍｍ）中的流动传热实验测试平台，基于稳态

液晶技术得到受热表面的 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数．通过实验研究发现：ＮＡＣＡ００２１ 对称翼型肋通道和 ＮＡＣＡ４８２２ 非对称翼型肋通

道的传热强度分别被提升了 ０．１７％～１７．１％和 １８．４％ ～ ５２．１％，５０ ｍ３ ／ ｈ 流量下的 ＰＥＣ（ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｃｒｉｔｅｒｉ⁃
ｏｎ）分别为 １．０４ 和 １．２４；大流量条件下，ＮＡＣＡ４８２２ 非对称翼型肋通道可强化中间受热面的传热性能；翼型肋通道

中的流动压降也会相应增大，其中 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道中的压降最大，翼型肋的非对称性使得流动湍流强度不

断积累造成下游压降存在明显升高．该研究将有助于进一步开展翼型肋通道内超临界流体的流动传热特性研究，拓
宽超燃冲压发动机主动再生冷却技术的应用温区．

关　 键　 词：　 超燃冲压发动机；　 翼型肋通道；　 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数；　 压力损失
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０　 引　 　 言

以碳氢燃料为推进剂的超燃冲压发动机被普遍认为是高超声速飞行器的核心部件［１］，燃烧释热和气动

加热双重作用使得燃烧室面临严峻的热防护问题，主动再生冷却技术是超燃冲压发动机燃烧室的理想热管

理方式．然而，更高 Ｍａｃｈ 数飞行时，主动再生冷却技术却面临换热能力不足的瓶颈问题，因此，科研人员就如

何进一步提升再生冷却技术的热管理水平展开了讨论．强化传热结构可通过破坏边界层而有效提高热吸收

能力，将其与再生冷却通道相结合，可较大程度地克服换热能力不足的问题．Ｙｕ 等［２］ 采用 Ｋａｇｏｍｅ 复合晶格

结构可使再生冷却通道的传热性能提升 ３３．６％，并且也可有效防止热裂解结焦产生的阻塞．鲍文等［３］借助人

工粗糙度结构来提高冷却效率，且最终可节约 ３０ ％以上的冷却燃油．Ｂａｉｊｕ 等［４］ 采用高孔隙率的泡沫铜来填

充冷却通道，冷却介质的换热系数被提高 ３４％．Ｌｉ 等［５］将球凹结构引入到再生冷却通道中，发现最优深径比

为 ０．２，此时综合评价指标 （Ｎｕ ／ Ｎｕ０） ／ （ ｆ ／ ｆ０） １ ／ ３ 为 １．１３．同时，Ｌｉ 等［６］认为 ｈ ／ Ｈ ＝ １０％ 的微肋结构可有效抑制

５．０ ＭＷ ／ ｍ２热环境下发生的传热恶化现象．相较于光滑通道，Ｈｕａｎｇ 等［７］实验验证了 ２００ 目的金属粉末涂层

管可将传热系数提高 ２．５ 倍，这主要是由于金属粉末涂层的扰动作用．Ｘｕ 等［８］ 研究了不同高度的矩型肋和

三角型肋对超临界甲烷流动传热的影响规律，发现存在最优肋高使得综合热性能最佳．翼型是空气动力学中

的经典结构，特有的扰流形态可显著降低流动损失，同时也具有良好的强化传热作用，故被广泛地应用在印

刷电路板换热器等不同结构形式的换热结构中［９］ ．褚雯霄等［１０］ 将翼型肋改进后耦合到印刷电路板换热器

中，Ｎｕｓｓｅｌｔ 数相较于平直肋通道提高 ２０．２％，阻力上升 ５．６％．Ｓｈｒｉｒａｏ 和 Ｓａｍｂｈｅ［１１］ 同样发现翼型肋通道比方

型肋和圆型肋通道具有更好的强化传热效果，这是由于翼型肋延迟了流体与壁面的分离，进而增加了相互接

触时间．Ｃｈｅｎ 等［１２］数值比较了超临界二氧化碳在 Ｚ 字型通道和 ＮＡＣＡ００ＸＸ 翼型通道中的流动传热性能，发
现带有 ＮＡＣＡ００１０ 翼型肋的印刷电路板通道具有更好的综合热性能．Ｃｕｉ 等［１３］ 对 ＮＡＣＡ００２０ 翼型肋进行了

改进， ｊ 因子提高了 ２．９７％～６．１５％，压降减小了 ０％～４．０７％．印刷电路板换热器通道经历了半圆型、Ｚ 字型、Ｓ
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型和翼型等的变化，大量研究发现，翼型肋或其改进结构具有最优的传热性能和最小压降的特点．除改进翼

型肋的形状之外，其排列方式也是重要的研究对象．因此笔者欲将分形分布的翼型肋（对称翼型肋 ＮＡ⁃
ＣＡ００２１ 和非对称翼型肋 ＮＡＣＡ４８２２）引入到主动再生冷却通道中以进一步挖掘碳氢燃料的吸热能力．为了

从原理上验证上述构思的合理性，本研究首先借助环境空气在横截面尺寸为 ５０ ｍｍ×５０ ｍｍ 大通道内流动传

热实验数据作为初始支撑，后续搭建再生微肋通道（横截面尺寸 ２ ｍｍ×２ ｍｍ）内超临界碳氢燃料冷却实验平

台，进行实际工况条件下的实验验证，实验结果将对主动再生冷却通道中翼型肋的合理布局提供理论支撑．

１　 超燃冲压发动机再生冷却系统

超燃冲压发动机主动再生冷却系统采用自身携带的碳氢燃料作为冷却介质．为了保障喷射、掺混以及避

免沸腾传热恶化的问题，冷却通道内燃料的驱动压力很高，一般在 ３．５～７．０ ＭＰａ 之间［１４］，超过了碳氢燃料的

临界压力（２．０～３．０ ＭＰａ）．因此，油箱中的碳氢燃料首先经驱动泵加压处理进入燃烧室壁面内冷通道，通过对

流传热过程吸收壁面热量，高温碳氢燃料泵入燃烧室燃烧，产生推进力（如图 １ 所示）．此技术可以将燃烧室

壁面热量回收再利用，实现能量高效循环，同时高温燃料以及裂解生成的小分子产物有利于燃料充分燃烧和

化学吸热．

图 １　 超燃冲压发动机再生冷却原理图

Ｆｉｇ． １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅ ｃｏｏｌｉｎｇ ｏｆ ｔｈｅ ｓｃｒａｍｊｅｔ ｅｎｇｉｎｅ

注　 为了解释图中的颜色，读者可以参考本文的电子网页版本，后同．

主动再生冷却技术实际上采用的是超临界（压力）碳氢燃料的对流传热过程吸收燃烧室壁面热量，从而

实现超燃冲压发动机燃烧室安全运行的目的．然而，再生冷却通道内超临界碳氢燃料存在换热能力不足的问

题，具体体现在： ① 碳氢燃料在超临界压力下运行时，热物性随温度的升高会发生如图 ２ 所示的非线性变

化，特别是在拟临界温度附近，造成近壁面处剪切应力降低，出现再层流化，发生如图 ３ 所示的传热恶化现

象［１５］； ② 当温度超过 ７２３ Ｋ 时，超临界（压力）碳氢燃料会发生裂解结焦现象，结焦产物在冷却通道壁面处

形成一层导热性能差的碳层，降低传热效率［１６］； ③ 再生冷却通道是单壁面受热的矩形通道，超临界（压力）
碳氢燃料在流动传热过程中会出现如图 ３ 所示的温度分层现象，导致其冷却能力不能被充分挖掘［１７］； ④ 随

着飞行 Ｍａｃｈ 数的增加，相比于燃烧过程，冷却所需燃料的质量流量更大，使燃料的热负荷超过其冷却能力，
主动再生冷却面临热沉不足的困境［１８］ ．上述原因致使简单的主动再生冷却技术已无法满足超燃冲压发动机

在更高 Ｍａｃｈ 数飞行时对热防护性能的苛刻要求，于是本文拟采用翼型肋再生冷却通道，以进一步挖掘冷剂

的吸热能力．
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图 ２　 超临界（压力）正癸烷的热物性参数

Ｆｉｇ． ２　 Ｔｈｅｒｍａｌ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ ｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌ （ｐｒｅｓｓｕｒｅ） ｎ⁃ｄｅｃａｎｅ

图 ３　 单壁面受热矩形通道内超临界（压力）碳氢燃料传热恶化现象

Ｆｉｇ． ３　 Ｈｅａｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｄｅｔｅｒｉｏｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌ （ｐｒｅｓｓｕｒｅ） ｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎ ｆｕｅｌ
ｉｎ ａ ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ ｃｈａｎｎｅｌ ｈｅａｔｅｄ ｏｎ ａ ｓｉｎｇｌｅ ｗａｌｌ

２　 实验装置及测试方法

２．１　 实验装置

根据超燃冲压发动机再生冷却系统图，搭建了如图 ４ 所示的，以环境空气作为工作介质的实验系统，依
此验证翼型肋再生冷却通道的流动传热性能．实验系统主要包括主流供应系统、电加热系统、温度场采集系

统和压力采集系统．主流供应系统：采用离心式风机抽气的方式获取主流流体，流量通过阀门调节，主流静压

压力为 ０．１ ＭＰａ，流量由浮子流量计获得，主流通道截面尺寸为 ５０ ｍｍ×５０ ｍｍ，总长 １ ４００ ｍｍ，包括上游段

５８０ ｍｍ、测试段 ２４０ ｍｍ 和下游段 ５８０ ｍｍ，其中测试段长度为热化箔（加热板）的尺寸，即 ２４０ ｍｍ×５０ ｍｍ，
测试段入口安装有喇叭口，提供湍流度小于 ３．５％的光滑流动，同时在测试段布置对称和非对称翼型肋来强

化传热性能．电加热系统：热化箔、铜板和液晶片依次粘贴在一起，总厚度为 １．２ ｍｍ，其中热化箔朝向通道方

向，液晶片靠近方形通道的壁面，采用 ３２ Ｖ ／ ６ Ａ 直流电源对热化箔进行供电，产生热量，通过中间铜板良好

的导热性来实现热量更均匀分布．温度场采集系统：利用稳态液晶热成像（ｌｉｑｕｉｄ ｃｒｙｓｔａｌ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ， ＬＣＴ）技术

采集热化箔上的温度数据，采集原理将在 ２．３ 小节中详细描述．压力采集系统：在通道上方等距布置①～⑦ ７
个压力测量孔，测量孔位置依次布置在两排翼型肋的中间，通过微压计对其进行测量．值得注意的是空气体
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积流量的选取方法，再生冷却实验取超临界压力正癸烷在 ｐｐｃ ＝ ３．０ ＭＰａ， Ｔｐｃ ＝ ７００ Ｋ 下的物性参数，流通截

面积为 ２ ｍｍ×２ ｍｍ，典型质量流量为 １．０ ｇ ／ ｓ ．翼型肋通道中环境空气流动传热实验取空气在 ｐ ＝ ０．１ ＭＰａ， Ｔ
＝ ３００ Ｋ 下的物性参数，流通截面积为 ５０ ｍｍ×５０ ｍｍ ．根据相似原理指导模化实验的应用规则，空气的体积

流量取 ２０～５０ ｍ３ ／ ｈ ．
翼型肋通道中，环境空气流动传热系统中关键实验仪器（测量仪器和测试仪器）如表 １ 所示，全部实验

仪器产自原欧盟国家，其制造商、产品型号、测量范围和测量误差均能满足实验需求．其中转子流量计、微压

计、温度计和直流电源的测量误差是后续估量传热 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数和阻力系数实验误差的重要依据．

图 ４　 翼型肋通道中，环境空气流动传热实验测试平台

Ｆｉｇ． ４　 Ｔｈｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｔｅｓｔ ｐｌａｔｆｏｒｍ ｆｏｒ ｆｌｏｗ ａｎｄ ｈｅａｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｏｆ ａｍｂｉｅｎｔ ａｉｒ ｉｎ ａｎ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ ｃｈａｎｎｅｌ

表 １　 实验仪器详细信息

Ｔａｂｌｅ １　 Ｄｅｔａｉｌｓ ｏｆ ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔｓ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｐｐａｒａｔｕｓ ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅｒ ｐｒｏｄｕｃｔ ｍｏｄｅｌ ｍｅａｓｕｒｉｎｇ ｒａｎｇｅ ｍｅａｓｕｒｉｎｇ ｅｒｒｏｒ

ｍｅａｓｕｒｉｎｇ
ａｐｐａｒａｔｕｓ

ＣＣＤ ｃａｍｅｒａ Ａｌｌｉｅｄ Ｖｉｓｉｏｎ （Ｇｅｒｍａｎｙ） Ｐｒｏｓｉｌｉｃａ ＧＥ １６５０Ｃ ４ ０９６×２２ １６０ ｐｉｘｅｌｓ －

ｆｌｏａｔ ｆｌｏｗｍｅｔｅｒ ＫＲＯＨＮＥ （Ｇｅｒｍａｎｙ） ＶＡ２０Ｒ ０～２１０ Ｎ·ｍ３ ／ ｈ ２％

ｍｉｃｒｏｍａｎｏｍｅｔｅｒ Ｆｕｒｎｅｓｓ Ｃｏｎｔｒｏｌｓ （ＵＫ） ＦＣ０１４ ０～１０ ０００ Ｐａ １％

ｔｈｅｒｍｏｍｅｔｅｒ Ｓｔｅｉｎｆｕｒｔｈ （Ｇｅｒｍａｎｙ） ＤＴＭ Ｓｐｅｚｉａｌ １５～６１ ℃ ０．０１ ℃

ｔｅｓｔ
ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔ

ｃｅｎｔｒｉｆｕｇａｌ ｆａｎ Ｓｉｅｍｅｎｓ （Ｇｅｒｍａｎｙ） ＥＬＭＯ⁃Ｇ ２ＢＨ３ １１０⁃０ＨＣ４２－５ １．１０ ｋＷ ／ ５０ Ｈｚ －

ｔｈｅｒｍａｌｉｚｅｄ ｆｏｉｌ － ＰＩ１０８９２０⁃００ ２４ Ｖ ／ ６０ Ｗ －

ｌｉｑｕｉｄ ｃｒｙｓｔａｌ ｍｅｍｂｒａｎｅ ＬＣＲ Ｈａｌｌｃｒｅｓｔ Ｌｔｄ． （ＵＫ） Ｒ３５Ｃ５Ｗ － ０．１ Ｋ

ＤＣ ｐｏｗｅｒ ＥＶＥＮＴＥＫ （Ｆｒａｎｃｅ） ＫＰＳ３０５Ｄ ０～３２ Ｖ ／ ０～６ Ａ －

２．２　 实验操作流程

翼型肋通道中环境空气流动传热实验测试平台如图 ４ 所示．下面将根据图 ４ 中的内容详细介绍翼型肋

通道中环境空气流动传热实验测试流程．实验前将控制流量的阀门开度调至最大，依次开启离心式风机、直
流电源和稳态液晶热测量系统．离心式风机通过提供出口负压来提供流动动力，流量由阀门开度控制，大小

由浮子流量计测量，沿程压力由微压计提供（如 ２．１ 小节中所述，压力测量孔均布于翼型肋的上方，且位于两

列翼型肋的中间位置，所测数值为环境压力与测量孔处压力的差值），最终空气在风机侧被排空；采用直流

电源来控制热化箔的电流和电压，进而控制热化箔的加热热流，稳态液晶测温原理详见 ２．３ 小节；测试段中

翼型肋根据分形理论排布且分布方式如图 ５ 所示，从右至右第 １，２，３ 列分别由 １，２，４ 个翼型肋构成，相间隔

分别为 ５０ ｍｍ，２５ ｍｍ 和 １２．５ ｍｍ，随后列数中的肋片呈周期性变化．肋片的长度为 ２０ ｍｍ，前后相间隔同样

为 ２０ ｍｍ ．翼型肋的形状参数将在第 ３ 节中详细阐述．
２．３　 稳态液晶校准

为确保温度场实验数据的准确性，实验前需对液晶进行标定，图 ６ 为液晶标定系统．为消除外界光和反

光影响，此实验在黑色木盒构成的封闭空间中进行．实际测量过程中，相机和液晶的相对位置也会影响测量

精度，本研究中相机位置相对于液晶位置成 ９０°，液晶和铜板粘合在一起，热电偶布置于铜板不粘贴液晶的
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一侧，以便测量液晶表面的温度，即黑色木盒内热空气的温度．采用离心式风机向封闭空间鼓入热空气，热空

气的温度可通过电热丝来调节，使得液晶周围环境处于恒定温度，ＣＣＤ 相机记录液晶显示颜色，即不同 ｈｕｅ
值（色调），依次增大电热丝功率，以改变流入空气的温度和相应的液晶颜色，这样就可以建立液晶膜颜色与

温度之间的关系．在计算过程中，将 ＲＧＢ 图像在计算机中转换为 ＨＳＶ 数据，其中 ｈｕｅ 值与局部温度建立一一

对应关系．图 ７ 中给出了色相值与温度之间的校准曲线，此曲线中离散点的颜色取自局部对应值．为了准确

地获得加热面的温度，在液晶膜显示的可用值中选择窄波段的绿区数据，详细的校准过程可参考文献［１９］．
由于 ｈｕｅ 值在 ６０～１００ 范围内时，液晶显示具有较高分辨率的绿色，因此本研究采用绿色色调来表征液晶表

面温度．

（ａ） 三维翼型肋通道

（ａ） Ｔｈｅ ３Ｄ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ ｃｈａｎｎｅｌ

（ｂ） 三维翼型肋通道

（ｂ） Ｔｈｅ ２Ｄ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ ｃｈａｎｎｅｌ
图 ５　 翼型肋排布方式（单位： ｍｍ）

Ｆｉｇ． ５　 Ｔｈｅ ａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ （ｕｎｉｔ： ｍｍ）

图 ６　 液晶标定示意图

Ｆｉｇ． ６　 Ｔｈｅ ｌｉｑｕｉｄ ｃｒｙｓｔａｌ ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ
图 ７　 液晶色随温度变化图

Ｆｉｇ． ７　 Ｔｈｅ ｃｏｌｏｒ ｃｈａｎｇｅ ｏｆ ｌｉｑｕｉｄ ｃｒｙｓｔａｌ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
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３　 翼型肋结构参数

本文中采用 ＮＡＣＡＸＹＺＺ 四位数翼型作为翼型肋结构的平面曲线（如图 ８ 所示）， Ｘ 表示最大弧度相对

弦长的百分比ｍ，Ｙ表示最大弧度位置相对弦长的百分比 ｐ，Ｚ表示最大厚度相对弦长的百分比 ｔ ．若翼型是对

称结构，则ｍ ＝ ０，ｐ ＝ ０； 反之，翼型是非对称结构．本工作中采用的 ＮＡＣＡ００２１ 和 ＮＡＣＡ４８２２ 分别是对称翼型

和非对称翼型，其中 ＮＡＣＡ００２１ 表示翼型的相对厚度为 ２１％；ＮＡＣＡ４８２２ 表示翼型的最大相对弧度为 ４％，最
大弧度位置位于翼弦前缘的 ８０％处，相对厚度为 ２２％．

图 ８　 翼型肋结构图

Ｆｉｇ． ８　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ

ＮＡＣＡ 翼型的型面曲线是根据理想流动理论和风洞吹风数据，并结合一系列性能良好的翼型进行拟合

所获得的多项式曲线．ＮＡＣＡ 翼型的厚度分布情况如下所示：

　 　 ｙｔ ＝
ｔｃ
０．２ ０．２９６ ９ ｘ

ｃ
－ ０．１２６ ０ ｘ

ｃ
－ ０．３５１ ６ ｘ

ｃ
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋ ０．２８４ ３ ｘ
ｃ

æ

è
ç

ö

ø
÷

３

－ ０．１０３ ６ ｘ
ｃ

æ

è
ç

ö

ø
÷

４æ

è
ç

ö

ø
÷ ， （１）

其中 ｃ 是弦长，ｘ 表示翼型曲线上点的横坐标，ｙｔ 是给定 ｘ 处的纵坐标（半厚度）．
翼型平均弧度线的控制方程如下：

　 　
ｙｃ ＝

ｍ
ｐ２ （２ｐｘ － ｘ２），　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ０ ≤ ｘ ＜ ｐ，

ｙｃ ＝
ｍ

（１ － ｐ） ２（１ － ２ｐ ＋ ２ｐｘ － ｘ２）， ｐ ≤ ｘ ≤ ｃ，

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（２）

其中 ｙｃ 表示给定 ｘ 处的弧线位置．
相应地，翼型结构的型面曲线可以通过方程（３）和（４）计算获得：

　 　

ｘＵ ＝ ｘ － ｙｔｓｉｎ θ，
ｙＵ ＝ ｙｃ ＋ ｙｔｃｏｓ θ，
ｘＬ ＝ ｘ ＋ ｙｔｓｉｎ θ，
ｙＬ ＝ ｙｃ － ｙｔｃｏｓ θ，

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（３）

　 　 θ ＝ ａｒｃｔａｎ
ｄｙｃ

ｄｘ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ， （４）

其中 （ｘＵ， ｙＵ） 和（ｘＬ， ｙＬ） 分别表示翼型上下表面的坐标．

４　 实验误差分析

实验过程中直接测量数据为热化箔表面温度、空气进出口温度和通道体积流量，间接测量数据为 Ｎｕｓ⁃
ｓｅｌｔ 数和传热系数．传热系数 ｈ 的表达式如下：

　 　 ｈ ＝
ｃｐρｑｖ（Ｔｏｕｔ － Ｔｉｎ）
Ａ（Ｔｗａｌｌ － Ｔａｉｒ）

＝
ｃｐρｑｖΔＴ１

ＡΔＴ２
， （５）

式中， ｑｖ 为空气的体积流量， ｍ３·ｓ－１； Ｔｗａｌｌ， Ｔａｉｒ 为热化箔表面温度和空气温度， Ｋ； ΔＴ１ 为进出口温度差， Ｋ；
ΔＴ２ 为热化箔表面温度和空气温度差值， Ｋ ．根据误差的传递公式， 可以计算得到实验测量传热系数的不确
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定度：

　 　 δｈ ＝ ∂ｈ
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． （６）

据此，可以得到传热系数的相对误差为

　 　 δｈ
ｈ

＝
δｑｖ

ｑｖ

æ

è
ç

ö
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÷

２

＋
δＴ１

ΔＴ１
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２

＋
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è
ç

ö
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÷

２

， （７）

其中，体积流量不确定度 Δｑｖ ＝ ０．０００ ２８ ｍ３ ／ ｓ，最大体积流量 ｑｖ ＝ ０．０１３ ８９ ｍ３ ／ ｓ，温度不确定度为 ０．１ Ｋ，最大

测量温差为 １０ Ｋ，故传热系数实验误差为 ２．４６％．实验过程中特征长度和特征温度不变，可得 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数的实

验误差同样为 ２．４６％．

５　 结果与讨论

５．１　 全局 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数分布

传热性能的优劣通常采用传热系数或 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数来表征，图 ９ 和图 １０ 分别对比了 ＮＡＣＡ００２１、ＮＡＣＡ４８２２
翼型肋通道和光滑通道中受热表面的 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数分布．

图 ９　 ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋通道和光滑通道受热表面的 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数分布

Ｆｉｇ． ９　 Ｎｕｓｓｅｌｔ ｎｕｍｂｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｎ ｈｅａｔｅｄ ｓｕｒｆａｃｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ＮＡＣＡ００２１ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ ｃｈａｎｎｅｌ ａｎｄ ｔｈｅ ｓｍｏｏｔｈ ｃｈａｎｎｅｌ

可以发现如下规律：在相同空气流量条件下（３０ ～ ５０ ｍ３ ／ ｈ），无论是 ＮＡＣＡ００２１ 对称翼型肋通道还是

ＮＡＣＡ４８２２ 非对称翼型肋通道，其传热性能均高于光滑通道的换热情况，这说明翼型肋确实可以提高通道内

传热强度，而且所有通道中传热性能均随着空气流量的增加而增大．对于无翼型肋通道（即光滑通道），当空

气流量为 ２０～５０ ｍ３ ／ ｈ 时，受热表面两端的传热性能明显优于受热表面中间部位的传热性能，而且随着空气

流量的增加，受热表面两端 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数提升的幅度要大于受热面的中间部位．对于 ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋通道，随
着空气流量的增加，受热表面两端的传热性能得到明显改善，但是中间位置的 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数提升较小．对于 ＮＡ⁃
ＣＡ４８２２ 翼型肋通道，当空气流量为 ２０～３０ ｍ３ ／ ｈ 时，主要是受热面两端的 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数增加；当空气流量为 ３０～
５０ ｍ３ ／ ｈ 时，受热面中间位置的传热性能也得到很大程度地改善．通过上述分析可知：当空气流量较小时，无
论是对称翼型肋 ＮＡＣＡ００２１ 还是非对称翼型肋 ＮＡＣＡ４８２２，均可以提高受热表面两端的传热性能，但受热表
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面中间位置的传热强度提升较小；当空气流量较大时，ＮＡＣＡ００２１ 对称翼型肋通道依旧无法有效提高受热表

面中间部位的传热性能，然而 ＮＡＣＡ４８２２ 非对称翼型肋通道可解决上述问题．

图 １０　 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道和光滑通道受热表面的 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数分布

Ｆｉｇ． １０　 Ｎｕｓｓｅｌｔ ｎｕｍｂｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｎ ｈｅａｔｅｄ ｓｕｒｆａｃｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ＮＡＣＡ４８２２ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ ｃｈａｎｎｅｌ ａｎｄ ｔｈｅ ｓｍｏｏｔｈ ｃｈａｎｎｅｌ

５．２　 沿程平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数分布

为了更好地说明通道沿程的平均传热性能，对于某一确定位置 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数根据式（８）进行算术平均便得

到如图 １１ 所示的无翼型肋、ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋和 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道中受热表面沿程平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数分

布情况：

　 　 Ｎｕｘ ＝
∑

ｎ

ｉ ＝ １
Ｎｕｘ，ｉ

ｎ
． （８）

通过图 １１ 可以发现，所有曲线的左右两侧均发生了 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数振荡的现象，这是由于热化箔、铜板和液

晶片依次粘贴构成一个台阶，使得流动发生振荡导致的．通过每个电极附近的曲线曲率可以发现热量在这些

区域存在传导损失，未出现较大波动的工况，说明数据不在电极的 ２．５ ｃｍ 范围内［２０］ ．当空气流量为 ２０ ｍ３ ／ ｈ
时，ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋通道中间部位的传热强度略低于无翼型肋通道中的强度，直到空气流量达到 ３０ ｍ３ ／ ｈ，
ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋通道中间部位的传热性能才得到改善，然而 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道中间位置的 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数
始终比无翼型肋通道中的高．对于无翼型肋通道的中间部位，Ｎｕｓｓｅｌｔ 数由空气流动上游到下游逐渐增大；对
于 ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋和 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道的中间位置，传热性能几乎保持不变，这得益于翼型肋强化传

热及铜板的强导热系数．观察图 １１（ｂ）和图 １１（ｃ）发现：ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道中受热表面沿程平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ
数分布要优于 ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋通道中的情况，但是随着空气流量的不断增加，两种通道传热性能增加的幅

度都不断减小，这说明入口流量（即入口 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数）的增加对翼型肋通道强化传热作用减弱，即考虑通道

压降时存在最佳入口 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数．
５．３　 沿程压力分布

综合传热性能除考虑 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数外，还需观察沿程压降．如图 ４ 所示，在通道沿程 ７ 个位置设置压力测量

孔，每个测量孔之间的距离相等，测量孔②—⑥分布于两列翼型肋中间位置．图 １２ 给出了无翼型肋、ＮＡ⁃
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ＣＡ００２１ 翼型肋和 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道中沿程压降分布情况，可以发现：对于无翼型肋通道，压降曲线变化

平缓，说明光滑通道内沿程压降很小，随着空气流量的增加，沿程压降升高，空气流量为 ２０ ～ ５０ ｍ３ ／ ｈ 时，对
应压降分别为 ２１．０ Ｐａ，４１．０ Ｐａ，６１．０ Ｐａ 和 ８１．０ Ｐａ；对于 ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋通道，两射流孔间压降明显大于

无翼型肋通道中的压降，并且从上游到下游逐渐增大；对于 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道，两射流孔间压降明显大

于无翼型肋通道和 ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋通道中的压降大小，上游测量孔③、④处压降存在明显升高的趋势，这
主要是由于翼型肋的非对称性使得流动湍流强度增大并在下游积累．

（ａ） 无翼型肋通道 （ｂ） ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋通道 （ｃ） ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道

（ａ） Ｔｈｅ ｓｍｏｏｔｈ ｃｈａｎｎｅｌ （ｂ） Ｔｈｅ ＮＡＣＡ００２１ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ ｃｈａｎｎｅｌ （ｃ） Ｔｈｅ ＮＡＣＡ４８２２ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ ｃｈａｎｎｅｌ
图 １１　 无翼型肋、ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋和 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道中受热表面沿程平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数分布

Ｆｉｇ． １１　 Ａｖｅｒａｇｅ Ｎｕｓｓｅｌｔ ｎｕｍｂｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｈｅａｔｅｄ ｓｕｒｆａｃｅ ｉｎ ｔｈｅ ｓｍｏｏｔｈ ｃｈａｎｎｅｌ
ｔｈｅ ＮＡＣＡ００２１ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ ａｎｄ ｔｈｅ ＮＡＣＡ４８２２ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ

（ａ） 无翼型肋通道 （ｂ） ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋通道 （ｃ） ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道

（ａ） Ｔｈｅ ｓｍｏｏｔｈ ｃｈａｎｎｅｌ （ｂ） Ｔｈｅ ＮＡＣＡ００２１ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ ｃｈａｎｎｅｌ （ｃ） Ｔｈｅ ＮＡＣＡ４８２２ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ ｃｈａｎｎｅｌ
图 １２　 无翼型肋、ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋和 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道中沿程压降

Ｆｉｇ． １２　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｒｏｐｓ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｓｍｏｏｔｈ ｃｈａｎｎｅｌ， ｔｈｅ ＮＡＣＡ００２１ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ ａｎｄ ｔｈｅ ＮＡＣＡ４８２２ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ

５．４　 传热⁃压降综合性能分析

ＰＥＣ 通常被用来评价传热强度和压降大小的相对关系，其表达式为

　 　 ＰＰＥＣ ＝ （Ｎｕ ／ Ｎｕ０） ／ （ ｆ ／ ｆ０） １ ／ ３， （９）
式中

　 　 Ｎｕ ＝ (∑
ｎ

ｉ ＝ １
Ｎｕｉ ) ｎ， （１０）

　 　 Ｎｕ０ ＝ (∑
ｎ

ｉ ＝ １
Ｎｕ０ｉ ) ｎ， （１１）

　 　 ｆ ＝ ２Δｐ
ρｕ２

ｉｎ

· ａ
Ｌｔ

， （１２）
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　 　 ｆ０ ＝
２Δｐ０

ρｕ２
ｉｎ

· ａ
Ｌｔ

， （１３）

Ｎｕ为 ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋和 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道中的 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数， Ｎｕ０ 为无翼型肋通道中的 Ｎｕｓｓｅｌｔ 数； ｆ 和
ｆ０，Δｐ和 Δｐ０ 分别为相对应的 Ｆａｎｎｉｎｇ 阻力系数和压降，Ｐａ； ａ 为冷却通道的水力直径，ｍ； Ｌｔ 为冷却通道实验

段的长度，ｍ ．图 １３ 给出了 ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋和 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道中传热⁃压降综合性能指数 ＰＥＣ 的大

小，可以看出随着流量的增加，ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋和 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道中的 ＰＥＣ 均会增大．对于 ＮＡ⁃
ＣＡ００２１ 翼型肋通道，仅当流量超过 ５０ ｍ３ ／ ｈ 时，ＰＥＣ 才能超过 １，也就是传热强度提升的幅度大于压降增大

的幅度；对于 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道，当流量超过 ４０ ｍ３ ／ ｈ 时，ＰＥＣ 会大于 １，当流量为 ５０ ｍ３ ／ ｈ 时，ＰＥＣ 等于

１．２４．这说明 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋可更加有效地提高通道强化传热水平．

图 １３　 ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋和 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道中传热⁃压降综合性能分析

Ｆｉｇ． １３　 Ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｈｅａｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ ａｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｒｏｐ
ｉｎ ｔｈｅ ＮＡＣＡ００２１ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ ａｎｄ ｔｈｅ ＮＡＣＡ４８２２ ａｉｒｆｏｉｌ⁃ｆｉｎ ｃｈａｎｎｅｌｓ

６　 结　 　 论

针对超燃冲压发动机更高 Ｍａｃｈ 数飞行时，主动再生冷却技术面临换热能力不足的瓶颈问题，本研究拟

借助翼型肋来进一步挖掘再生冷却通道中冷媒的冷却性能．为了验证翼型肋通道的传热性能，我们采用环境

空气在截面 ５０ ｍｍ × ５０ ｍｍ 通道内流动传热来进行原理性验证实验，发现了如下规律：
１） 当空气流量为 ２０～５０ ｍ３ ／ ｈ 时，ＮＡＣＡ００２１ 对称翼型肋通道无法有效提高受热表面中间部位的传热

性能，然而在大流量下 ＮＡＣＡ４８２２ 非对称翼型肋通道可解决上述问题．
２） ＮＡＣＡ００２１ 对称翼型肋通道和 ＮＡＣＡ４８２２ 非对称翼型肋通道均可有效提升传热强度，不同流量下提

升率分别为 ０．１７％～１７．１％和 １８．４％～５２．１％．
３） 对于无翼型肋通道，测量孔间压降是均匀分布的，且随着空气流量的增加而升高，压降分别为 ２１．０

Ｐａ，４１．０ Ｐａ，６１．０ Ｐａ 和 ８１．０ Ｐａ；对于 ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋通道，两射流孔间压降明显大于无翼型肋通道中的压

降，且从上游到下游逐渐增大；ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道中的压降最大，翼型肋的非对称性使得流动湍流强度

不断积累造成下游压降存在明显升高．
４） 当环境空气流量为 ５０ ｍ３ ／ ｈ 时， ＮＡＣＡ００２１ 翼型肋和 ＮＡＣＡ４８２２ 翼型肋通道的 ＰＥＣ 分别为 １．０４ 和

１．２４．通过环境空气的原理性实验证实翼型肋通道可以有效提升冷媒的传热性能，特别是非对称翼型肋的强

湍动能的作用，后续将开展翼型肋通道内超临界流体的流动传热特性研究．
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