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摘 � � � 要: 在伴随非等温射流基础上发展了一种适用于缝槽气膜冷却绝热温比预估的数学模型. 通过合理

假设推导出二维壁面射流混合层核心温度分布规律, 将其作为气膜绝热壁温, 并考虑缝槽几何特征参数和气

膜吹风比对冷却效率的影响,得到绝热温比计算公式.用试验数据对该预估模型进行拟合分析, 得到了与试验

数据拟合精度在 � 8%以内的半经验预估模型, 证明该模型的可行性和应用潜力, 并需要更多的试验数据对其

进行验证和改进.
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A prediction model of film�cooling adiabatic effectiveness based
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Abstract: T o predict the slot film�cooing adiabat ic ef fect iveness, a mathemat ic model

w as developed based on cohence non�isothermal jet theo ry. T he core temperature dist ribut ion

of mix ing layer in 2D w all jet w as deduced through reasonable assumpt ions, and the tempera�
ture w as regarded as the adiabat ic w all temperatur e. In addition, this influence of slot g eome�
t ry parameter and f ilm blow ing rat io on the coo ling effect iveness w as also considered, so the

adiabat ic effect iv eness equat ion w as obtained. The empirical coeff icients in this predict ion

model should be fit ted to the experimental data, show ing that the present predict ion model

has an accuracy o f w ithin � 8% to all previous experimental data. T he feasibility and po ten�
t ial applicat ion o f this model have been demonst rated, and more experimental data are re�
quired fo r future verif icat ion and improvement.

Key words: aero space propulsion sy stem; aircraf t engine; combustor ;

slo t film cooling; adiabat ic ef fect iveness; cohence non�isothermal jet

� � 作为航空发动机高温部件的重要冷却手段,

气膜冷却技术对其工作性能和可靠性起到了至关

重要的作用,特别是对于动力之源的燃烧室来说

更是如此.随着当今先进航空发动机的高增压比

和高涡轮前温度的发展趋势, 燃烧室冷却气量大

大减少,常规缝槽气膜冷却的应用受到限制.在冷
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却气量不断减小并要求严格控制的情况下,设计

过程中对气膜的冷却效率需要更精确的预估, 以

决策采用合理的火焰筒冷却方案与结构.如果对

冷却效果的预估值和实际情况相差太大,在允许

的放宽范围内满足不了冷却要求, 则需要对燃烧

室结构做较大的改动, 这对于航空发动机研制来

讲是相当忌讳的,会大大增加研制周期和难度.因

此,对冷却效率的预估在航空发动机设计阶段越

来越重要.尽管对缝槽气膜冷却的研究内容已有

很多,国内外对其冷却效率的预估模型也不少,但

由于气膜冷却机理的复杂性, 已有的大部分预估

模型仍然存在精度问题,还有些预估方法过于繁

琐,难以应用.

本文以伴随非等温射流为理论基础对缝槽气

膜的二维射流进行分析,推导出一种形式简单的

气膜绝热温比预估模型,该模型必须考虑缝槽几

何结构以及射流气动因素对冷却效果的影响. 预

估模型中存在某些经验系数, 用本文作者过去的

试验数据对其进行拟合分析, 从而得到具有较高

精度的缝槽气膜绝热温比半经验预估公式,以满

足工程应用需求.

1 � 气膜冷却预估模型介绍

缝槽气膜冷却主要靠在壁面覆盖高效的冷却

气膜以防止高温燃气与壁面直接接触而起到冷却

的作用,图 1是其结构示意图.气膜冷却效率多采

用绝热温比�aw =
T g - T W, ad

T g - T a
来描述,它将气膜的

气动特性和对流换热特性一分为二, 避免了气固

耦合传热的复杂性, 便于基础研究和数据整

理[ 1�7] .在对缝槽几何结构的描述参数中, Stur�

gess
[ 2�3]
提出的几何特征参数 MIX N =

psI
dDL

是较

全面的综合性参数, 本文将它作为影响气膜冷却

效率的结构参数. 吹风比 m =
�ju j

�gug

[ 2�7]

是最常用

的描述气膜射流和主流之间密流比的气动参数,

本文仍将采用它来体现射流气动特性对冷却效率

的影响.

描述缝槽气膜冷却机理和绝热温比预估的模

型已有很多,表 1列出了部分常用的计算模型.早

期的缝槽气膜冷却研究多基于湍流附面层理

论[ 6�7] ,适合于气膜吹风比较小的情况. 为了更好

的估算大吹风比下气膜出口附近的绝热温比, 很

多研究者发展了半限制壁面射流理论[ 2�3, 6�10] , 并

考虑了舌片厚度、流通面积等几何因素的影

图 1 � 缝槽气膜几何结构

F ig. 1� Slot film geometrical configur ation

响
[ 6�7]

,或根据气膜的发展分段计算
[ 3]

.实际上,壁

面射流理论与本文所研究的伴随非等温射流理

论
[ 9�10]
基本一致, 但是由于过去的计算模型对缝

槽几何因素考虑不全而导致在推广应用中精度问

题比较突出.湍流混合理论是用壁面射流和主流

的混合层内质量平均温度代替绝热壁温,忽略了

混合层内的温度梯度, 因此对气膜冷却的预估精

度有限[ 1, 6] , 而且对于不同的缝槽几何结构其关

键的湍流混合系数值变化较大, 不能直接表现结

构对冷却效率的影响. M ongia[ 5]为了满足工程应

用,根据试验数据整理得到了考虑缝槽几何因素

的气膜冷却绝热温比纯数学计算模型, 也具有相

当高的精度,但缺陷就是各参数间的关系不是很

清晰,计算过程过于繁琐.

2 � 伴随非等温射流理论分析
缝槽气膜冷却实质上是属于伴随非等温半限

制壁面射流
[ 9�10]

.在壁面法向上, 既存在二次流的

附面层,又存在二次流与主流的混合层,如图 2所

示.而对于射流速度不大的绝热壁面而言,可以近

似假设附面层内法向温度梯度为零, 即绝热壁温

与混合层下边界上的温度相等 [ 9] , 避免了对附面

层内速度和温度的积分求解. 因此,对于伴随非等

温射流,理论上气膜绝热壁温取决于混合层内的

中心温度分布.射流边界层的形成对非等温射流

而言,其速度场的内外边界以及速度在横截面上

的分布,实际上与温差场相关位置和分布并不重

合而是略有区别, 这是因为射流在周围介质中的

热量扩散比动量扩散较快的缘故, 但是在工程实

际计算中,一般认为两者的内外边界是相同的.

为了便于分析,先假设气膜射流为非伴随射

流,即周围介质与射流有相同的速度,射流的速度

边界层分布规律为
y b

s
= 1+ K

x
s
,其中 K 值与射

流出口湍流系数有关.
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表 1 � 缝槽气膜冷却绝热温比预估模型[ 1, 5�8]

Table 1 � Prediction models for slot f ilm�cooing adiabatic effectiveness[ 1, 5�8]

研究者 数 � 学 � 模 � 型 理论基础

St ollery , EI�Ehwany

( 1965)

�aw = 3� 68
x
ms

- 0.8

Re s
 a

 g

0. 2

( 1)

式中 Re s =
�a us s
 a
缝槽出口雷诺数.

湍流附面层

理论

Ballal, L efebvr e

( 1973)

�aw = 0� 6
x
ms

- 0.3

Re s
m a

 g

0. 15

( 2)

� � 适用范围

m = 0. 5 ~ 1. 3, �a/�g = 0. 8 ~ 2. 5

s = 1. 9 ~ 6. 4 mm , x / s = 0 ~ 150

湍流附面层

理论

Ballal, L efebvr e

( 1972)

� � 当 0. 5< m< 1. 3 时

�aw = 1. 10m0. 65  a

 g

0. 15 x
s

- 0.2 t
s

- 0.2

( 3)

� � 当 1. 3< m< 4. 0 时

�aw = 1. 28
 a

 g

0. 15 x
s

- 0.2 t
s

- 0. 2

( 4)

壁面射流

理论

St ur gess

( 1969)

� � 对于机械加工缝槽

�aw = 1. 0 - 0. 12S0.65
N ( 5)

� � 对于板金焊接缝槽

�aw = 1. 0- 0. 094S0.65
N ( 6)

式中 SN =
x - x p

ms
Re s

 a

 g

- 0. 15 A 0

A e ff

壁面射流

理论

葛绍岩

( 1980)

� � 当 m< 1时

�aw = 2. 73m0. 4 x
s

- 0. 38

� � x
s

 20 ( 7)

�aw = 4. 55m0. 4 x
s

- 0.58

� � 20 <
x
s

< 150 ( 8)

�aw = 2. 04m0. 4 x
s

- 0.38

( 9)

� � 在 x
s

< 65� 2 和 0� 45< m< 1 情况下,取公式( 8)和(9)中较低的值;

当 1 m< 2 时 �aw = 1. 96m0.55 x
s

- 0. 38

� � x
s

< 150 ( 10)

� � 当 2 m< 3� 5 时 �aw = 2. 71
x
s

- 0. 38

� � x
s

< 150 (11)

壁面射流

理论

Jubasz

( 1971)

�aw =
1

1 + Cm
x
ms

(12)

式中 Cm 是湍流混合系数.

湍流混合

理论

L i, Mong ia

( 2001)

�aw = exp - a
x
ms

b

(13)

式中

a =
2. 8( t/ s) 0. 125 (1 + sin !2)

1.25

( 1+ sin !1 ) 1. 25 f 1 ( m)

b =
f 2 ( m)

1 + 0. 15(1 + sin !3 ) 1.1 ( 1+ sin !2 ) 2.8 cos(!1- !2 ) cos(!1 / 1. 5)m1.5

f 1 (m) = 0� 016 7 - 0� 128 5m + 0� 287 6m2 - 0� 114 1 m3

f 2 ( m) = 2� 671 7- 4� 434 2m + 3� 713 6m2 - 1� 157 4m3
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图 2 � 半限制伴随非等温射流模型[ 9]

F ig . 2� H alf�restr icted concomitant non�isot hermal jet model [9]

� � 根据射流自模性, 其混合层内的速度分布满

足经验公式
u
um

= f
r
R

= 1-
r
R

1. 5 2

,该经验

公式对初始段和主体段都适用, 只是在不同段上

符号意义有所不同
[ 9�10]

.

根据射流混合层截面的动量守恒

�u2
0 s = !

y
b

0
�u2 dy

� � 假设混合层内物性参数不变, 则有

u
2
0 s = y bu

2
m!

1

0

u
um

2

d
y
y b

� � 先定义 3个积分常数

B1 =!
1

0
(1 - X

1. 5
)

2 dX

B2 =!
1

0
(1 - X

1. 5
)

3
dX

B3 = !
1

0
( 1- X

1. 5
)

4
dX

� � 由此可以得到非伴随射流中心速度方程
um

u0
=

1

B3 1+ K
x
s

� � 在对非等温射流的理论分析中, 假设射流相

对周围环境介质是热射流,周围介质不是热量持

有者.用温差来计算焓值时,由于射流边界层中被

吸入的那部分介质的温差为零, 可以认为它的吸

入并不影响射流在出口时原有的焓值. 也就是说,

射流在任一截面上的焓值与出口截面的焓值守恒

�c pu0s∀T 0 = !
y
b

0
�c pu∀T dy

� � 根据假设物性参数不变, 则可简化为

∀T 0 u0s = !
y
b

0
∀Tudy =

∀T m um y b!
1

0

∀T
∀T m

u
um

d
y
y b

� � 或者得到非伴随射流中心温度方程

∀T m

∀T 0
=

1
B2

s
y b

u0

um
=

B3

B2 1+ K
x
s

� � 由于忽略附面层厚度,射流中心温度即等于

绝热壁温,因此上式就是非伴随射流气膜绝热温

比公式.

对于伴随射流, 无因次速度为 ∀u= ( u- ug ) /

( u j- ug ) ,则伴随射流的速度参数只需在非伴随

射流的基础上进行一定的变换即可[ 10]
. 由于速度

相对性效应,伴随射流相对于非伴随射流在流动

方向上的坐标系有所不同,非伴随射流 x 0 = ( u j-

ug ) t,而伴随射流 x = u jt .根据时间相等性, 可知

x= u jx / ( u j- ug )=
#

#- 1x
0 ,其中 #= u j/ ug 表示气

膜与主流速度比.

因此,对于伴随非等温射流气膜冷却来说,其

绝热温比计算模型可写成

�aw =
B3

B2 1+ K
#- 1
#

x
s

� � 考虑到伴随射流的相对性和湍流混合特性,

有研究者应用湍流混合系数 Cm 来代替 K
[ 1, 6]

.但

如文献[ 2�3]所述, 气膜缝槽几何结构对射流湍流

度的影响非常重要,在计算模型中引入常数 k 和

几何特征参数M IX N 来替代 K , 并将常用的气膜

吹风比代替射流速度比表示射流气动影响,是更

加合理的.于是就得到了一种新的缝槽气膜冷却
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绝热温比半经验预估模型, 其中的经验常数 k 和

指数a , b, c均需通过试验确定

�aw =
1

1+ kM IX
a
Nm

b x
s

c
(14)

3 � 半经验模型预估性能

为了确定本文缝槽气膜冷却绝热温比预估模

型中的经验系数, 对三种缝槽结构的气膜冷却开

展了试验研究, 得到不同吹风比下的展向平均绝

热温比数据,详细的试验装置、方法以及试验件结

构请参见文献[ 11] .利用这些试验数据对预估模型

中的经验系数进行拟合分析,确定了基于伴随非等

温射流理论的缝槽气膜冷却绝热温比计算公式

�aw =

1

1+ 0� 052 57MIX
0. 946 5
N m

- 1. 227 3 x
s

1. 697

� � 由于试验数据有限,目前能证明上式有效的

适用范围为: 0� 37< MIX N < 0� 7, 0� 5< m< 3, 0<

x / s< 70.今后还需要更充足的试验数据支持该模

型,以获得更宽广的适用范围.

图 3是文献[ 11]中某缝槽气膜冷却试验件在

不同吹风比下的绝热温比试验数据与本文的半经

验预估模型( 14)计算值的比较,可以看出,除了在

m= 3时 x / s< 40 区域内计算值较试验值稍高以

外,在绝大部分情况下两者符合得相当好.

图 3� 预估模型( 14)与试验数据比较

F ig . 3 � Calculated film coo ling adiabatic effectiv eness

by equat ion 14 against exper imental data

� � 利用该试验件在 m= 1时的试验数据对本文

的预估模型( 14)和其他几种常用模型计算值作比

较,如图 4所示,公式( 14)显然是与试验值符合得

最好的预估模型. 以试验数据为参考, 计算模型

( 2) , ( 3)和( 10)的精度较差,计算值与试验值相距

甚远, 只是公式( 10)在气膜出口不远处与试验值

较为接近.而预估模型( 12)的计算值与试验值较

为接近,但是值得注意的是,本文中这里的湍流混

合系数取 Cm = 0� 069 5是经过与文献[ 11]的试验

数据拟合得到的, 它将缝槽几何结构因素隐匿其

中,意味着对于不同的缝槽结构该系数值也是不同

的,这就导致了该公式无法在不同缝槽结构间进行

推广应用.相比而言, 预估模型( 13)在没有经过任

何加工处理的情况下,其绝热温比计算值也能表现

与本文所用试验值很相近的变化趋势, 不过在

x/ s< 10的区域内稍低于试验值, 而在 x / s> 10 区

域内偏高.

图 4� 不同预估模型气膜绝热温比计算值对比

F ig. 4� Com par ison of the calculated film cooling

adiabatic effectiv eness by different

pr ediction models

图 5 � 计算模型( 14)对试验数据的预估误差

Fig . 5 � Precision of equation ( 14) to exper iment al data

图 5则清楚的说明所有气膜绝热温比试验测

量数据
[ 11]
都分布在本文预估模型( 14)计算值的

� 8%误差带内. 可见, 以伴随非等温射流理论为

基础的缝槽气膜冷却绝热温比预估模型,与试验

数据有相当好的可拟合性和较高的拟合精度, 但

是这还不足以说明该模型已经具备了相当好的预
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估能力,还需要更多的试验数据对其进行验证和

进一步的改进完善.

4 � 结 � 论

本文将缝槽气膜冷却作为二维伴随非等温射

流来研究,通过一定的合理假设,得到了射流混合

层内的速度和温度分布规律, 从而确定了一种新

的气膜冷却绝热温比简化计算模型. 考虑到伴随

射流的相对性与湍流混合特性, 并为了描述缝槽

结构和射流气动特性对冷却效率的影响,在该计

算模型引入常用的缝槽几何特征参数 MIX N 和

吹风比 m,并用试验数据对该模型中的经验系数

进行拟合,得到了拟合精度在 � 8%以内的气膜绝

热温比半经验预估模型

�aw =

1

1+ 0. 052 57MIX
0. 946 5
N m

- 1. 227 3 x
s

1. 697

� � 适用范围

0. 37 < MIX N < 0. 7,

0. 5 < m < 3, 0 < x / s < 70

� � 鉴于所用的拟合数据有限,本模型的预估能力

还需要通过更多的试验数据验证,并对所采用的经

验系数值进行优化改进,拓宽适用范围,才能够达

到工程应用要求,因此大量后继工作正待进行.
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