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摘　　　要：在平板上开设单排气膜孔，并通过红外测温法，实验研究了四个典型吹风比（０．５、１．０、１．５和

２．０）下圆柱形气膜孔（ＣＨ）安置上游沙丘形斜坡（ＳＤＲ）的绝热气膜冷却效率，并与平直楔形斜坡（ＳＷＲ）进行

了对比，同时结合数值模拟对不同形状的上游斜坡作用机制进行了剖析。研究结果表明：相比ＳＷＲ，ＳＤＲ可

以诱导出特有的反肾形涡对，因而其在强化气膜冷却方面更具优势。在小吹风比下（吹风比为０．５），ＳＷＲ和

ＳＤＲ可以分别提高特定区域（孔下游１５倍孔径范围内）的面积平均气膜冷却效率达２６％和７５％左右，在高吹

风比下（吹风比为１．５），两者的相对提高幅度分别高达１００％和１５０％左右。
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　　为了满足高推质比航空发动机的技术发展需

求，涡轮前进口温度持续提升，导致热端部件的热

防护技术难度不断加剧。气膜冷却作为一种高效

的冷却方式，对于热端部件热防护效果的提高具

有重要的贡献，由于气膜冷却所用冷却空气是从

压气机抽取的，过量的压缩空气消耗必然导致发

动机性能的下降，因此需要进一步优化和创新气

膜冷却结构以实现更优的冷却性能。

国内外研究人员针对气膜冷却开展了大量的

研究，在气膜冷却强化方面的一个引人瞩目的进

展是成型孔的应用［１］，它能够有效抑制气膜射流

与主流相互作用所形成的肾形涡，从而改善气膜

冷却效率。近１０年来，除了对常规的扇形气膜孔

开展深化和优化研究之外［２６］，国内外学者对新型

成型孔强化气膜冷却机理和作用开展了不懈的探

究，譬如哑铃或豆粒形［７］、分叉形［８］、月牙形［９］、猫

耳形［１０］、凹槽形［１１］、收敛缝形等［１２１３］。在发展新

型气膜孔结构的同时，利用气膜孔上游斜坡强化

气膜冷却也引起关注［１４１５］，这种表面处理方式可

利用热障涂层喷涂制备而成，因而对冷却结构成

型工艺和强度影响很小。Ｃｈｅｎ等
［１６］和 Ｒａｌｌａ

图１　实验系统示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｆａｃｉｌｉｔｙ

ｂａｎｄｉ等
［１７］对平直楔形斜坡的高度、角度和相对

位置等影响因素进行了系统研究，上游斜坡的存

在使得近壁主流发生偏转进而削弱了主流对气膜

孔下游冷却射流的影响，能够有效地改善气膜冷

却效率，但同时也引起附加的气动损失。为了减

少上游斜坡对气动性能的影响，Ａｂｄａｌａ等
［１８１９］提

出了曲率斜坡的结构形式，相对于常规斜坡可以

获得更好的展向气膜覆盖和较低的表面传热系

数；Ｈａｍｍａｍｉ等
［２０］提出了一种多面锥体形的上

游斜坡结构，Ｚｈｅｎｇ等
［２１］提出了非连续斜坡结构

形式，通过数值模拟研究指出上述斜坡结构可以

获得更好的冷却和气动性能；Ｚｈａｎｇ等
［２２］数值研

究了上游斜坡展向高度分布对于矩形孔气膜冷却

的影响，研究表明当斜坡两侧高度大于中央高度

时，展向非等高斜坡可以诱导出显著的反肾形涡

流动结构，改善气膜冷却效果。值得关注的是，

Ｚｈｏｕ和 Ｈｕ
［２３２４］基于“沙丘”减阻流动机理提出

了“沙丘”型斜坡概念并结合圆形孔气膜冷却进行

了流动和传热的实验研究，结果表明在气膜孔前

面布置沙丘形斜坡能有效扩展气膜覆盖面积和削

弱气膜分离。

沙丘型斜坡是一种具有良好气动外形的新型

的结构形式，目前对其内在作用机制以及影响规

律的研究尚不充分。鉴此，本文通过实验在三个

典型吹风比下对上游沙丘型斜坡（ｓａｎｄｄｕｎｅ

ｓｈａｐｅｄｒａｍｐ，ＳＤＲ）和平直楔形斜坡（ｓｔｒａｉｇｈｔ

ｗｅｄｇｅｓｈａｐｅｄｒａｍｐ，ＳＷＲ）进行了冷却效率对比

研究，并结合数值模拟方法对不同形状的上游斜

坡作用机制进行了深入剖析。

１　实验过程简介

１１　实验系统和模型

实验系统示意图如图１所示，主要包括主流

供气系统、次流供气系统、测试系统和数据采集系

统四部分组成。其中，主流由单螺杆压气机供给，

并通过可控硅整流器（ｓｉｌｉｃｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｒｅｃｔｉｆｉｅｒ，

ＳＣＲ）控制电加热器功率将其加热至给定温度，随

４７９
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后进入整流段和测试段。测试段横截面积为１５０

ｍｍ×１２０ｍｍ，在前端开有便于测量主流温度的

测温孔，并开设红外测温窗口。次流由空气压缩

机供给，并使用过滤器和干燥器将其清洁干燥，随

后通过质量流量控制器调节流量后进入冷气腔，

冷气腔壁面同样开有测温孔，冷气通过布置于气

膜板上的单排气膜孔进入测试段。

如图２（ａ）所示，气膜板采用有机玻璃材料制

备，在气膜板上布置单排共７个圆柱形气膜孔

（ＣＨ），孔径犇＝４ｍｍ，孔轴线与板面形成的流向

夹角（α）为３５°，板厚为２．２５犇，使得气膜孔长径比

犔／犇＝４，气膜孔中心位于距气膜板前端１５犇 位

置，相邻孔间距犘＝３犇。坐标原点位于孔中心位

置，犡、犢、犣向依次表示流向、展向和法向。沙丘

型斜坡如图２（ｂ）所示，其高度（犎ｄ）为２ｍｍ，即

０．５犇；宽度（犠）为１１．４ｍｍ，略小于相邻孔间距；

沙丘前缘至顶点的前体长度（犔ｆ）为５．４ｍｍ，位于

中央截面的坡体长度（犔ｍ）为１．８ｍｍ，两侧分叉

围绕气膜孔的尾腿长度（犔ｂ）为７．２ｍｍ，气膜孔出

口中心距离中央坡底（犔１）为４．０ｍｍ；作为对比的

平直楔形斜坡如图２（ｃ）所示，它的高度与沙丘斜

坡相同，长度为沙丘斜坡前体长度（犔ｆ），气膜孔出

口中心距离坡底长度（犔２）为沙丘斜坡犔ｍ 与犔１

之和，即５．８ｍｍ。最终，气膜冷却结构设计到三

图２　气膜冷却结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

种：简单圆柱孔结构（ＣＨ），圆柱孔上游引入直楔

形斜坡结构（ＣＨＳＷＲ）和圆柱孔上游安置沙丘

形斜坡结构（ＣＨＳＤＲ）。

１２　实验参数和测试

实验中，通过调节进气阀门使主流入口流量

为０．４５ｋｇ／ｓ，对应的入口速度为２５ｍ／ｓ，通过控

制电加热器功率使得主流入口温度为３５８Ｋ。次

流温度由热电偶测量得到，约为３０６Ｋ，次流入口

流量由吹风比犕 决定，并通过质量流量控制器调

至对应流量大小。本文选择四个典型吹风比作为

研究对象，分别为０．５、１．０、１．５和２．０。

Ｍ＝
ρｃ狌ｃ

ρ∞狌∞
（１）

式中ρ∞和狌∞分别为主流的密度和入口平均速

度，ρｃ和狌ｃ分别为次流的密度和平均速度。

局部绝热气膜冷却效率定义为

ηａｄ，ｔ＝
犜∞ －犜ａｗ
犜∞ －犜ｃ

（２）

式中犜∞和犜ｃ分别表示主流和次流的入口温度，

犜ａｗ表示绝热壁温。虽然本文所用气膜板材料的

导热率较低，但仍存在微弱的导热效应，为此采用

Ｅｔｈｒｉｄｇｅ等提出的修正法
［２５］对实际测量的气膜

冷却效率进行修正，即

ηａｄ＝
ηｍｅａｓ－η０

１－η０
（３）

式中ηｍｅａｓ为实际测量得到的冷却效率，η０ 表示由

气膜板材料导热所引起的冷却效率偏差，通过测

量无气膜孔的气膜板温度得到。在本实验中约为

０．０４～０．０７。

５７９
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主流温度犜∞和次流温度犜ｃ均由Ｋ型热电

偶测量得到，测试误差为±０．５Ｋ。气膜板壁面温

度由红外热像仪测量得到，对应不确定度为

±１Ｋ。根据误差传递理论
［２６］得到实际测量的气

膜冷却效率ηｍｅａｓ的不确定度约为６．３％；对于绝

热气膜冷却效率，不确定度约为７．５％。

２　数值模拟简介

２１　计算模型和边界条件

按照实验模型建立数值计算模型，针对单排

气膜冷却结构的周期性特征，选择展向一倍孔间

距的区域作为计算域，如图３所示，计算域由主流

通道、气膜孔和冷气容腔组成。主流通道长宽高

为５０犇×３犇×１５犇，气膜孔中心位于主流通道进

口下游１５犇位置。

图３　计算域示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｄｏｍａｉｎ

主流入口定义为速度入口，并设置为充分发

展速度剖面，即

狌
狌∞

＝
犣（ ）δ

１／７

（４）

其中δ取自 Ｚｈｏｕ和 Ｈｕ
［２３］的实验测量值，为

１．４犇；狌∞为主流核心区速度，取为２５ｍ／ｓ，主流湍

流强度设置为１．５％，温度为３８０Ｋ。

冷流入口设置为质量流量进口，入口流量由

吹风比犕 决定，入口温度为３００Ｋ。主流通道出

口定义为压力出口，出口压力为一个标准大气压，

主流通道两侧定义为周期性边界条件。固体壁面

设置为绝热、无滑移边界。

采用总压损失系数（Ψ）
［２７］评估三种气膜冷

却结构的气动损失大小，其定义为

Ψ ＝
狆

ｒｅｆ－狆


ｏｕｔ

狆

∞，ｉｎ－狆ｏｕｔ

，

狆

ｒｅｆ＝

犿
·

∞

犿
·

∞ ＋犿
·

ｃ

狆

∞，ｉｎ＋

犿
·

ｃ

犿
·

∞ ＋犿
·

ｃ

狆

ｃ，ｉｎ （５）

式中犿
·

∞和犿
·

ｃ 为主、次流的质量流量；所有压力

值均采用质量加权平均方法，其中狆∞，ｉｎ和狆

ｃ，ｉｎ为

主、次流入口总压，狆ｏｕｔ和狆ｏｕｔ分别为主流出口总

压和静压。由于该定义式考虑了冷气注入所引入

的总压，用其评估气膜冷却中的气动损失情况较

为合理。

２２　计算方法

使用商用软件ＧＡＭＢＩＴ进行网格划分。由

于几何形状的原因，计算域不能采用全结构网格

划分，因此将计算域分为多个子区域；在沙丘形斜

坡附近采用非结构网格，其余区域采用结构网格，

如图４所示。为了满足增强型壁面函数对近壁区

域网格的要求，在壁面附近设置边界层网格，使第

一层网格高度满足犣＋＜１。最终的网格数目通

过网格独立性实验确定，发现网格数目增加到

２３０万时，网格数目的增加对结果影响不大，因此

本文所用网格在２３０万左右。

图４　网格划分和独立性验证

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｓａｎｄｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｔｅｓｔ
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采用商用软件ＦｌｕｅｎｔＣＦＤ分离隐式求解器

进行稳态求解。根据已有的研究［２８３０］，ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ

犽ε两方程湍流模型在预测气膜冷却方面的精度

较好，因此，本文选择ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ犽ε湍流模型来封

闭湍流应力项，并用增强型壁面函数对近壁流动

进行处理。采用ＳＩＭＰＬＥＣ压力修正算法，各物

理量的离散精度为二阶。计算收敛的准则为各项

残差均小于１０－５。

３　结果及分析

３１　绝热气膜冷却效率

图５和图６分别为犕＝０．５和犕＝１．０时平

板壁面上局部绝热气膜冷却效率分布的实验和数

值模拟结果。

在小吹风比下，由于气膜出流向主流的法向

穿透能力弱，常规圆柱形气膜孔能够在气膜孔下

游中心线附近形成较好的覆盖延伸，但是在展向

上的气膜覆盖却无法实现，如图５（ａ）所示；在气

膜孔上游安置平直楔形斜坡，见图５（ｂ），气膜孔

附近的气膜冷却效率及其在展向的均匀性均得到

了有效改善，但也注意到，在气膜孔中心线上的气

膜射流向下游的延伸流动能力相较常规圆柱形气

膜孔有所下降；对比平直楔形斜坡，采用沙丘形上

游斜坡，气膜孔下游展向上的气膜覆盖得到了进

一步增强，特别是沿流向的气膜射流仍具有较强

的延伸能力，如图５（ｃ）所示。

图５　平板壁面绝热气膜冷却效率分布（犕＝０．５）

Ｆｉｇ．５　Ｌｏｃａｌａｄｉａｂａｔｉｃｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｎｔｈｅ

ｐｒｏｔｅｃｔｅｄｓｕｒｆａｃｅ（犕＝０．５）

随着吹风比的提高，由于射流喷吹的动量增

加，常规圆柱形气膜孔在高吹风比下向主流的强

穿透导致其冷却效果相对小吹风比（犕＝０．５）有

所下降，如图６（ａ）所示。此时在气膜孔上游设置

斜坡显示出更为显著的改善气膜冷却作用效果，

如图６（ｂ）和图６（ｃ）所示，其主要特征体现在，上

游斜坡不仅使得气膜孔下游的展向气膜覆盖得到

有效改善，而且在气膜孔下游中心线附近的流向

延展能力也得到一定程度的增强，特别是采用沙

丘形上游斜坡。

上游斜坡有利于改善局部气膜冷却效率在展

向的均匀性，尤其是在平直楔形斜坡尾缘和沙丘

形斜坡围绕的气膜孔周围，局部绝热气膜冷却效

７７９
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图６　平板壁面绝热气膜冷却效率分布（犕＝１．０）

Ｆｉｇ．６　Ｌｏｃａｌａｄｉａｂａｔｉｃｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｎｔｈｅ

ｐｒｏｔｅｃｔｅｄｓｕｒｆａｃｅ（犕＝１．０）

率很高，显然这是冷却空气在临近气膜孔周围驻

留增强的结果。同时，从实验测试和数值模拟的

对比来看，两者所反映出的气膜绝热冷却效率分

布特征是一致的，但是由于实验模型中存在特定

的平板内部导热效应，无法完全保证其“壁面绝

热”的热边界条件要求，因此实验测试获得的气膜

绝热冷却效率分布在展向上的差异没有数值模拟

结果明显，且在数值上与数值模拟结果存在一定

的偏差。图７显示了存在上游沙丘型斜坡时气膜

孔下游展向平均绝热冷却效率（ηａｄ，ｌａｖ）的实验和

数值模拟结果的对比，可见，实验测试值普遍小于

数值模拟值，大部分偏差在１０％以内。

图７　展向平均绝热气膜冷却效率实验和计算值对比

（ＣＨＳＤＲ）

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌａｔｅｒａｌｌｙａｖｅｒａｇｅｄａｄｉａｂａｔｉｃｆｉｌｍ

ｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒＣＨＳＤＲ

图８为不同吹风比下展向平均绝热气膜冷却

效率沿流向的分布的实验结果，图９为不同吹风

比下圆柱形气膜孔在有／无上游斜坡时特定区域

的面积平均绝热气膜冷却效率的对比，此处指定

的区域为气膜孔出口至流向犡／犇＝１５的位置。

对比两种斜坡形状，无论在小吹风比还是大吹风

比下，沙丘形斜坡均呈现出更优的气膜冷却效率

改善作用。从图９还可以看出，在高吹风比下

（犕＝１．５），上游斜坡可以显著提高气膜冷却效

率，平直楔形和沙丘形斜坡可以分别提高区域平

均绝热气膜冷却效率（ηａｄ，ｓａｖ）达１００％和１５０％左

图８　展向平均绝热气膜冷却效率分布实验结果

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｓｔｅｄｌａｔｅｒａｌｌｙａｖｅｒａｇｅｄａｄｉａｂａｔｉｃｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ

ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｌｏｎｇｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图９　面积平均绝热气膜冷却效率实验结果

（犡／犇＝０～１５）

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｓｔｅｄａｒｅａａｖｅｒａｇｅｄａｄｉａｂａｔｉｃｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ

ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ（犡／犇＝０－１５）
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右；而在小吹风比下（犕＝１．５），两者的相对提高

幅度分别为２６％和７５％左右。但是，采用上游斜

坡，在高吹风比的气膜绝热冷却效率的绝对数值

依然较低。

３２　流场特征分析

为了揭示沙丘型斜坡对气膜冷却的作用机

制，本节从犕＝１的数值模拟结果中提取其主要

的流场特征加以分析。图１０显示了采用无量纲

温度Θ＝（犜－犜ｃ）／（犜∞ －犜）渲染的气膜孔出口

附近流线分布，图１１显示了邻近壁面（犣／犇＝

０．１２５）截面上的相对静压分布。

图１０　气膜孔附近局部流线图

Ｆｉｇ．１０　Ｌｏｃａｌｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｉｎｖｉｃｉｎｉｔｙｏｆｆｉｌｍｈｏｌｅ

对于圆柱形孔，冷气射流与主流相互作用后

图１１　犣／犇＝０．１２５平面上相对静压分布

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｎ

犣／犇＝０．１２５ｐｌａｎｅ

产生一对明显的肾形涡，诱导主流入侵至射流底

部，如图１０（ａ）所示；缘于主流和射流的相干作

用，在气膜孔前缘形成压力升，同时在气膜孔尾缘

形成负的静压区，如图１１（ａ）所示。在圆柱形孔

上游引入平直楔形斜坡（ＣＨＳＷＲ），见图１０（ｂ）

和图１１（ｂ），近壁主流绕掠斜坡被抬升，在紧邻斜

坡的下游诱导产生低静压的回流区，该低静压回

流区对冷气射流具有一定的卷吸作用，扩展了气

膜在横向的覆盖面积；但是在远离气膜孔的下游，

主导气膜冷却的涡对仍然是肾形涡。在圆柱形孔

上游安置沙丘型斜坡（ＣＨＳＤＲ），见图１０（ｃ）和图

１１（ｃ），相对于平直楔形斜坡，沙丘形斜坡对于主

流具有良好的气动型面，因而主流绕掠沙丘形斜

坡的分离流动可以得到有效的削弱，值得关注的

一个显著特征是在气膜孔下游肾形涡对的两侧形

成与相邻肾形涡对旋转方向相逆的涡对，由于背

风面形成的局部低压区，气膜射流前缘的部分冷

却介质被卷吸驻留于气膜孔前缘周围，与掠过沙

丘形斜坡的主流形成螺旋状掺混并沿着沙丘斜坡

的两脊发展，进行生成与肾形涡旋转方向相逆的

反肾形涡对。

图１２对比了气膜孔上游安置平直楔形斜坡

和沙丘形斜坡时，气膜孔下游流向截面上的流向

９７９
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图１２　流向截面上的涡量和流线分布

Ｆｉｇ．１２　Ｖｏｒｔｉｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｓａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｎｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｐｌａｎｅｓ

（犡向）涡量（ω狓）和流线分布。相对于平直楔形

斜坡，沙丘形斜坡能够诱导出反肾形涡对，它的出

现有利于抑制肾形涡的发展，从气膜冷却强化的

机制出发，有益于气膜冷却效率的改善。

图１３所示为邻近壁面（犣／犇＝０．１２５）截面上

的流线和无量纲温度分布。对于常规圆柱形孔，

当主流经过气膜孔出口位置时，冷气喷吹射流类

似于绕流柱体作用，迫使主流向两侧偏转，同时其

迎风侧直接承受主流的撞击而与之发生掺混并被

裹挟向下游流动，如图１３（ａ）所示；当在气膜孔上

游设置斜坡时，主流掠过上游斜坡发生偏转以及

在其背风侧诱导出的特定流动结构，使得气膜孔

前缘的出流得以改善，促进了冷却气流在气膜孔

周围驻留及其展向流动覆盖能力，如图１３（ｂ）和

图１３（ｃ）所示。对比平直楔形斜坡和沙丘形斜

坡，前者在气膜孔出口展向上的射流横向流动能

力更强，这是由于其可以在气膜孔前缘诱导出更

低的静压区；但是，后者在流向上的气膜覆盖能力

更强，其原因在于沙丘形斜坡可以诱导出特有的

反肾形涡对。

气膜冷却应用中，剪切和掺混是造成流动损

失的两大主要因素。图１４展示了三种气膜冷却

结构的总压损失系数随吹风比的变化规律。显

然，所有结构对应的总压损失系数均随吹风比的

增加而显著增加，这是由于冷气射流动量的增加

加剧了主、次流之间的剪切和掺混损失造成的。

其中，简单圆柱孔结构（ＣＨ）的总压损失系数在四

种吹风比情况下均为最低。在圆柱形孔上游引入
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图１３　犣＝０．１２５犇平面上无量纲温度和流线分布

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓａｎｄ

ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｎ犣＝０．１２５犇ｐｌａｎｅ

图１４　总压损失系数

Ｆｉｇ．１４　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

平直楔形斜坡（ＣＨＳＷＲ）时，由于楔形斜坡诱导

主流产生分离流动并在斜坡下游形成具有较强卷

吸能力的驻涡，使得在斜坡下游的流动掺混损失

较强，因而该结构的总压损失系数较简单圆柱形

孔结构有较大的提高。在圆柱形孔上游安置沙丘

型斜坡（ＣＨＳＤＲ）时，由于沙丘型斜坡在气动外

形方面相比直楔形斜坡更具优势，其诱导的流动

分离较弱，引起的掺混损失较小，因此其总压损失

系数相对简单圆柱孔结构仅略有增加。

４　结　论

本文实验研究了在三个典型吹风比下圆柱形

气膜孔安置上游沙丘形斜坡和平直楔形斜坡的绝

热气膜冷却效率，并结合数值模拟对不同形状的

上游斜坡作用机制进行了剖析。主要结论如下：

１）主流掠过上游斜坡发生偏转以及在其背

风侧诱导出的特定流动结构，对比平直楔形斜坡

和沙丘形斜坡，前者在气膜孔出口展向上的射流

横向流动能力更强，这是由于其可以在气膜孔前

缘诱导出更低的静压区；但是，后者在流向上的气

膜覆盖能力更强，其原因在于沙丘形斜坡可以诱

导出特有的反肾形涡对。

２）在气膜孔上游安置平直楔形斜坡，气膜孔

附近的气膜冷却效率及其在展向的均匀性均得到

了有效改善，但在气膜孔中心线上的气膜射流向

下游的延伸流动能力相较常规圆柱形气膜孔却有

所下降；采用沙丘形上游斜坡，气膜孔下游展向上

的气膜覆盖得到了进一步增强，特别是沿流向的

气膜射流仍具有较强的延伸能力。

３）在高吹风比下（犕＝１．５），平直楔形和沙

丘形斜坡可以分别提高特定区域（犡／犇＝０和

１５）的面积平均绝热气膜冷却效率达１００％和

１５０％左右；而在小吹风比下（犕＝０．５），两者的相

对提高幅度分别为２６％和７５％左右。但是，采用

上游斜坡，在高吹风比下的气膜绝热冷却效率的

绝对数值依然较低。
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