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等压差下冲击气膜/多斜孔复合冷却特性分析
吴加州，张净玉，王    龙，何小民

（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京 210016）

摘　　　  要：    针对某型斜流驻涡燃烧室的火焰筒连续壁面短、气膜叠加效果差等问题，构建了冲击气膜 /多

斜孔复合的冷却结构。在等压差条件下开展了多种冷却方案的综合冷效试验研究，同时结合数值仿真，获得

了冷 /热流压差、狭缝 -多斜孔间距比、冲击间距比等参数对流动和综合冷效的影响规律。结果表明：与单一

的多斜孔和冲击气膜结构相比，冲击气膜 /多斜孔复合冷却方案有效解决了气膜初始段冷效不高、轴向壁温

分布不均匀的问题，面积平均综合冷效相比纯多斜孔冷却提升约 3.2%；增大冷 /热流压差可显著提高综合冷

效，狭缝 -多斜孔间距比过大不利于下游气膜的叠加，而冲击间距比的减小能够明显提升冲击气膜段的综合

冷效。
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Cooling characteristics analysis on impingement film with
effusion under constant pressure difference
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（College of Energy and Power Engineering，
Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China）

Abstract:   In response to the problem of short continuous liner wall and poor film stacking effect in
a  certain  type  of  oblique  flow  vortex  combustor， a  combined  impingement  film  and  effusion  cooling
structure  was  constructed.  Under  the  conditions  of  equal  pressure  difference， experimental  study  of
multiple cooling schemes on the overall  cooling effectiveness was carried out，and the influence laws of
pressure  difference  between  coolant  and  hot  gas， the  distance  ratio  between  slit  and  effusion， and  the
impact  spacing  ratio  on  the  flow  and  overall  cooling  effectiveness  were  obtained  by  combining  the
numerical  simulation.  The  results  showed  that  compared  with  the  single  effusion  or  impingement  film
structure， the  impingement  film  composite  effusion  scheme  solved  the  problems  of  low  cooling
effectiveness in the film initial section and uneven distribution of axial wall temperature，and average area
overall  cooling  effectiveness  was  about  3.2% higher  than  effusion  cooling.  The  increase  of  the  pressure
difference significantly improved the overall  cooling effectiveness.  The larger distance ratio between slit
and effusion was not conducive to the stacking of the downstream cooling-film，while the reduction of the
impact spacing ratio can improve the overall cooling efficiency of the impingement film section.

Keywords:   combustor cooling；impingement film cooling；effusion cooling；
overall cooling effectiveness；cooling air volume per unit area

 
收稿日期：2022-10-13

基金项目：国家科技重大专项（2017-Ⅲ-0008-0034）

作者简介：吴加州（1998−），男，硕士生，主要从事燃烧室火焰筒冷却研究。

通信作者：张净玉（1973−），女，教授、博士生导师，博士，主要从事燃烧室高温部件冷却研究。E-mail：zjyhxm@nuaa.edu.cn
 

引用格式：吴加州, 张净玉, 王龙, 等. 等压差下冲击气膜/多斜孔复合冷却特性分析[J]. 航空动力学报, 2024, 39（10）：20220785. WU Jiazhou,

ZHANG  Jingyu,  WANG  Long,  et  al.  Cooling  characteristics  analysis  on  impingement  film  with  effusion  under  constant  pressure

difference[J]. Journal of Aerospace Power, 2024, 39（10）：20220785.

第 39 卷  第 10 期 航空动力学报 Vol. 39　No. 10
2024 年 10 月 Journal of Aerospace Power Oct. 2024

20220785-1

mailto:zjyhxm@nuaa.edu.cn


目前先进航空发动机的主燃烧室向着高温升、

高油气比以及低排放的方向发展，燃烧室入口温

度、压力以及燃烧室内的温升不断提升，高温燃

气对火焰筒的冷却设计带来了巨大的挑战。为达

到燃烧室内更高的温升，燃烧区内需要更多的空

气参与燃烧，用于冷却的空气比例不断减少。因

此，如何以有限的冷却空气去实现更好的冷却效

果已成为燃烧室设计的关键技术[1]。

冲击气膜冷却结构综合了冲击冷却和气膜冷

却的优点，是燃烧室火焰筒内的有效复合冷却方

式之一[2]，其典型代表是 AL-31F发动机主燃烧室

的火焰筒。针对带导流环的冲击气膜冷却结构已

经开展了吹风比[3]、密流比[4-5] 等流动参数和导流

环形状[6]、冲击间距比 [7]、孔径和孔展向间距比 [8]

等几何参数对气膜流动和换热影响的相关研究。

研究结果表明，吹风比和密流比增大能使近壁面

卷吸涡向下游移动、三角形导流环能够消除导流

环端部涡和下游近壁卷吸涡，均显著改善了冷却

气流的贴壁情况，减弱了冷、热流之间的掺混强

度，同时使火焰筒壁面获得更高的绝热温比和综

合冷效。其主要缺点在于需要不断叠加导流环以

获得连续的气膜保护，此外冲击气流量受限于火

焰筒内外环压差，压差较小时，静压进气难以提

供足够的冷气量。

多斜孔气膜冷却作为一种高效的冷却结构，

相比于缝式气膜冷却可减少 40%的冷却气量 [9]，

随着加工工艺的进步，已广泛应用于多款发动机，

例如 GE90涡扇发动机 [10]。除辐射的影响外，多

斜孔气膜冷却机制主要包括三个方面：冷侧对流

换热、孔内对流换热和热侧对流换热，三个过程

中的换热量分别占 30%、40%和 30%[11]。国内外

学者针对吹风比、雷诺数和密度比等[12] 流动参数，

以及孔径、孔排方式 [13]、流向倾斜角 [14-15] 和复合

角[16-17] 等几何结构参数对流动和换热的影响进行

了广泛的研究。多斜孔冷却能够以较低的冷气量

获得较高的冷却效率，但存在前排气膜叠加较差，

在几何尺寸受限时冷却效果不佳的问题。

斜流驻涡燃烧室[18] 是国内学者基于回流燃

烧室发展出的一种新型的利用驻涡稳焰的燃烧室，

具有高温升和点熄火边界宽的优点，符合现代涡

轴发动机的发展需求。由于斜流驻涡燃烧室自身

结构限制，火焰筒在较短的轴向距离内存在大量

连续弯曲的壁面，不利于多斜孔气膜的叠加，难

以形成连续的气膜覆盖，单一的多斜孔或冲击气

膜都难以满足其冷却要求。

本文结合多斜孔和冲击气膜冷却结构的优缺

点，构建了冲击气膜/多斜孔复合冷却结构，针对

不同冷却方案开展了试验和仿真研究，在考虑燃

烧室内实际工作环境的等压差条件下对比分析不

同压差（Δp）、狭缝-多斜孔间距比（Ln）和冲击间距

比（Zn）对冷却特性的影响规律。 

1    研究方法
 

1.1   试验研究方法 

1.1.1    研究模型

图 1（a）为冲击气膜 /多斜孔复合冷却结构的

示意图，冷却壁面的上游布置冲击气膜结构，下

游布置多斜孔气膜冷却结构。冷却空气经冲击孔

冲击冷却导流环壁面，随后经狭缝形成平行于壁

面的冷却气膜，同时为下游多斜孔提供初始气膜，

解决多斜孔前 3～5排冷效低的问题，下游多斜孔

气膜叠加持续保护火焰筒壁面。

研究方案中冲击气膜导流环的结构设计参

照Wei等[6] 的文献。表 1为各冷却结构的具体几

何结构参数，其中冲击孔径为 Dj，孔展向间距比

Yn1 = yn1/Dj，冲击间距比 Zn = zn/Dj；多斜孔径为 Dm，

孔流向间距比 Xn = xn/Dm，展向间距比 Yn2 = yn2/Dm，

狭缝-多斜孔间距比 Ln = ln/ zn。其中 No.6方案（见

图 1（b））为两排带导流环的冲击气膜结构，两排

导流环的间距与基准 No.1方案的 Ln 保持一致，

No.7方案为全多斜孔结构（见图 1（c））。
图 2为热电偶测点位置示意，沿流向布置两

排热电偶测点，其中一排布置在冲击孔正后方，

另一排布置在两个冲击孔中垂线的位置上，在冷

却壁面上加工通孔敷设热电偶，热电偶头部焊点

与壁面保持齐平，以测试贴壁流动的气体温度，
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具体敷设方式示意见图 2中的局部放大图。 

1.1.2    试验系统

试验系统如图 3和图 4所示，主要包括供气

系统、加热系统、测试系统以及试验段。如图 5

所示，试验段共有两条气路，热流通过电加温器

加热从热流腔流入，模拟燃烧室火焰筒内的高温

燃气。冷流为环境温度的空气，经冷气腔从试验

件上的冷却孔流入热流腔，模拟燃烧室内、外环

的冷却气。

1） 供气系统：热流空气由单螺杆空气压缩机

提供，最大空气质量流量为 0.5 kg/s。冷流气源为

移动式空气压缩机，可提供的空气体积流量为

0～2 m3/min。
2） 加热系统：采用额定功率为 150 kW，额定
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图 1    试验件结构示意图

Fig. 1    Schematic diagram of test plate

 

表 1    几何结构参数

Table 1    Geometry parameters

方案 Dj/mm Yn1 Zn Ln Dm/mm Xn Yn2

No.1（基准） 1.2 1.6 1.5 15.56 0.5 8 4

No.2 1.2 1.6 1.5 20.00 0.5 8 4

No.3 1.2 1.6 1.5 24.44 0.5 8 4

No.4 1.2 1.6 1.0 15.56 0.5 8 4

No.5 1.2 1.6 2.0 15.56 0.5 8 4

No.6 1.2 1.6 1.5 15.56

No.7 0.5 8 4
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图 2    热电偶测点示意图（单位：mm）

Fig. 2    Schematic diagram of thermocouple measuring points

（unit：mm）
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图 3    试验系统示意图

Fig. 3    Schematic diagram of test system
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图 4    试验系统实物图

Fig. 4    Physical diagram of test system
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图 5    试验段示意图

Fig. 5    Schematic diagram of test section
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电压为 380 V的电加热器对热流空气进行加热。

3） 测试系统：试验过程中对来流空气的流量、

压力、温度和冷却板各测点处的近壁气膜温度进

行测量（见图 3）。热流体积流量测量为孔板体积

流量计（140～930 m3/h，精度为 1.5级），冷流为玻

璃转子体积流量计（0～100 m3/h，精度为 2.5级）；

压力通过精密压力表测量（0～0.16 MPa，精度为

1级）；测温热电偶为 T型热电偶（−200～350 ℃，

精度为 1级），输出信号由 NI PXIe-1082采集系统

进行采集。 

1.1.3    参数定义

沿程各测点综合冷效的定义为：

η j =（Th−Tw, j）/（Th−Tc） （1）

其中 Th 为热流进口温度，取热流腔内试验段前的

测点温度；Tc 为冷流进口温度，取冷气腔内试验

段前的测点温度；Tw,j 为沿流向 X=Xj 各测点位置

的近壁气膜温度，取同一流向位置上两列热电偶

温度的平均值。

面积平均综合冷效的定义为：

ηave =（Th−Tw）/（Th−Tc） （2）

其中 Tw 为冷却壁面平均近壁气膜温度，是将所有

热电偶测点温度按面积加权取平均值。

单位面积冷气量的定义为：

Mpa =
ṁc

Alp
（3）

ṁc其中 Al 为冷却壁面面积， 为冷气质量流量，p
为火焰筒内静压。

平均吹风比定义为：

M =
ρcuc

ρhuh
（4）

ρc uc

ρh uh

其中 和 分别为试验中进口冷流的密度和速度，

和 分别为进口热流的密度和速度。

狭缝吹风比定义为：

Ms =
ρsus

ρhuh
（5）

ρs us其中 和 分别为狭缝出口气流的密度和速度。

狭缝速度比定义为：

Vs =
us

uh
（6）

多斜孔平均吹风比定义为：

Md =
ρdud

ρhuh
（7）

ρd ud其中 和 分别小孔出流的密度和速度。吹风

比 Ms 和 Md 以及狭缝速度比 Vs 在试验中无法直

接获得，通过试验工况下的数值模拟来获取。

面积平均综合冷效的增速定义为：

Kηave =
ηave,i+1−ηave,i
∆pi+1−∆pi

（8）

其中 Δp 为冷/热流压差，i 为工况编号。

面积平均综合冷效的增速定义为：

KMpa =
Mpa,i+1−Mpa,i

∆pi+1−∆pi
（9）

试验中各测量值的测量范围以及综合冷效不

确定度如表 2所示。
 
 

表 2    物理量和相对测试不确定度

Table 2    Physical quantities and relative uncertainty

物理量 数值 不确定度/%

Tc/K 314～324 ±（0.15～0.16）

Th/K 473 ±0.11

Tw/K 323～353 ±（0.14～0.15）

η 0.76～1.0 ±（0.13～1.65）
  

1.1.4    试验工况

图 6展示了本文所针对的斜流驻涡燃烧室的

模型和流动示意图，气流进入燃烧室后从不同区

域流入火焰筒内，火焰筒自身几何结构和内部涡

系所造成的流动损失导致了火焰筒内外存在压力

差，冷却气在压差的驱动下流入火焰筒内。在燃

烧室的真实工作环境中，各段火焰筒内外的压差

约为 6.4～23.8 kPa[19]。在试验中，进口热流采用

加热后的空气代替实际燃烧室工作时产生的高温

燃气。

表 3为具体的试验工况参数，不同几何模型

都在等压差条件下开展试验，即保证在同一工况

下的冷/热流之间压差相等。在试验过程中维持

主流进口压力不变，通过改变冷流的质量流量获
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主
燃
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火焰筒

图 6    斜流驻涡燃烧室模型和流动示意图

Fig. 6    Schematic diagram of model and flow of oblique flow

vortex combustor
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得不同压差。根据燃烧室火焰筒内外的实际压差

范围，冷/热流之间的压差取 4.5～25.5 kPa。此外，

试验中冷、热流进口温度保持不变。 

1.2   数值模拟方法

为进一步分析不同冷却结构之间冷却性能的

差异，在实际试验所记录的进口参数条件下开展

数值模拟研究，获得温度分布和流场结构。

数值模拟中的计算域如图 7所示，冷/热流进

口均为质量流量进口，进口质量流量和温度为试

验中的实测值，出口边界条件为压力出口，两侧

壁面为周期性边界条件。采用不可压理想气体，

气体的热物性参数为常压下干空气热物性随温度

变化的函数，冷却壁面的固体材料为不锈钢，密

度为 8 030 kg/m3，比热容为 510 J/（kg·K），导热系

数为 15.21 W/（m·K）。
 
 

冷流腔 多斜孔 气膜板

冲击孔

冷流进口
出口

热流进口

热流腔导流环

图 7    计算模型

Fig. 7    Computational model
 

η

基于如图 8所示的网格独立性验证，选择了

网格数量为 475万的六面体结构化网格，对流固

耦合界面、气膜孔和狭缝等流动比较复杂的区域

进行了加密（见图 9）。图 10为不同湍流模型计

算结果对比图，图中 为沿程综合冷效，冷却壁面

上的虚线为热电偶位置示意，与试验结果吻合最

好的是 realizable κ-ε湍流模型。此外，壁面处理

采用增强壁面处理，动量方程、湍流方程以及能

量方程的离散格式均为二阶迎风格式，压力-速度

耦合采用 SIMPLE（semi-implicit  method  for  pres-
sure linked equations）算法。计算收敛的要求是各

项残差值小于 10−6，且冷却壁面热侧平均温度不

再变化。
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图 8    网格独立性验证

Fig. 8    Grid independence verification
 
 
 

图 9    计算网格示意

Fig. 9    Schematic diagram of computational mesh
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图 10    湍流模型对比（No.1方案，Δp=4.5 kPa）

Fig. 10    Comparison of turbulence models

（scheme of No.1，Δp=4.5 kPa）
  

2    研究结果及分析
 

2.1   3种冷却方案的对比分析

图 11为 No.1（冲击气膜 /多斜孔复合）、No.6
（带导流环的冲击气膜）和 No.7（全多斜孔）3种冷

却方案的沿程综合冷效对比，结合表 4中不同冷

却方案的单位面积冷气量 Mpa 和面积平均综合冷

效 ηave 对比可以看出，在相同的压差条件下，No.1
方案的冷却效果最佳，沿程温度分布较为均匀；

No.7方案所消耗的冷气量最少 ；而 Mpa 最大的

No.6方案，ηave 在 3种冷却方案中最低。

从图 11中沿程综合冷效分布可以看出，No.1

 

表 3    试验工况参数

Table 3    Operating parameters of experiment

编号 冷流温度/K 冷流压力/kPa 热流温度/K 热流压力/kPa

1 318 106.325 473 101.825

2 318 112.325 473 101.825

3 318 121.325 473 101.825

4 318 127.325 473 101.825
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方案前 4个测点的沿程综合冷效 η明显高于其他

冷却方案，冷效随流向距离增加而逐渐减小。继

续沿流向发展，η随流向逐渐增加，而最后两个热

电偶测点在最后一排多斜孔之后，没有多斜孔提

供的冷却气流，冷却壁面末端的温度有所上升，

综合冷效逐渐降低。在 No.6方案中，整体沿程综

合冷效低于 No.1方案，对于两排冲击气膜，都是

狭缝出口处具有最高的综合冷效，沿流动方向局

部综合冷效逐渐降低，后排的冷却效果高于前排。

No.7方案的综合冷效分布呈现出明显的随流向

逐渐增大的趋势，前 4排多斜孔的冷却效果不佳，

综合冷效明显低于冲击气膜。随流向距离增大，

气膜叠加使得第 6～10排多斜孔之后的冷却效果

有明显提升，综合冷效与 No.1方案基本一致。

为更好地对比分析 3种冷却方案，图 12给出

了不同冷却方案的流场和温度 T 分布。No.1方

案如图 12（a）所示，冲击孔流出的冷气对导流环

壁面进行冲击换热，冲击射流使得壁面到冷气的

传热增加，导流环上更多的热量被冷气带走，因

此对于没有气膜保护的冷却壁面初始段，图 12（a）
中的第一排导流环温度明显低于图 12（c）中的壁

面温度。从狭缝流出的冷气受导流环约束，流动

方向与主流同向，较小的径向速度分量使得气膜

能够更好地贴壁流动、隔绝热流。两种因素共同

作用使得冲击气膜在初始段拥有较高的综合冷效。

而随着流向距离的增加，冷热气流的剪切层不断

发展，气膜内温度随之升高，冷却效果逐渐降低。

继续沿流向发展，从下游多斜孔内流出的冷气与

孔内壁面换热的同时也为近壁气膜注入新鲜冷气，

壁面和气膜内的温度随流向逐渐下降。

图 12（b）显示了 No.6方案的流动和温度分布，

前排冲击气膜的流动和冷却特性与前文中所述类

似，冷却壁面的温度沿流向逐渐升高，而后排叠

加的导流环则再次重复这一过程。但前排的气膜

在向下游流动的过程中覆盖了后排的导流环，在

保护后排导流环的同时，有效降低了后排冲击气

膜层外热流的温度，因此即使 Ms1 略大于 Ms2，后

排冲击气膜的冷却效果更好。此外，由图中冷却

壁面的温度分布可以看出该方案的壁面温度梯度

较大。

由图 12（c）可以看出，冷却壁面前端壁温和

近壁气流温度均较高，这是多斜孔气膜前排冷效

低，气膜难以覆盖的典型特性。随着下游冷气不

断叠加，形成连续的气膜覆盖壁面，热流卷吸到

壁面的情况得到缓解，对壁面的保护程度逐渐提
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图 11    不同冷却方案综合冷效对比（Δp=19.5 kPa，试验结果）

Fig. 11    Comparison of overall cooling effectiveness of different

cooling schemes （Δp=19.5 kPa，experimental results）
 

表 4    不同冷却方案Mpa 和 ηave 对比

（Δp=19.5 kPa，试验结果）

Table 4    Comparison of Mpa and ηave of different cooling

schemes （Δp=19.5 kPa，experimental results）

方案 ηave Mpa

No.1 0.903 0.61

No.6 0.868 0.68

No.7 0.875 0.57
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图 12    不同冷却方案的仿真结果 （Δp=19.5 kPa）

Fig. 12    Simulation results of different cooling schemes

（Δp=19.5 kPa）
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升。对比图 12（a）下游的多斜孔气膜可以发现，

冲击气膜结构提供的初始气膜降低了第一排多斜

孔前端的壁温和多斜孔气膜层外的热流温度，减

弱了多斜孔初始段气膜与热流的掺混，为下游气

膜叠加提供了良好基础，能够有效提高多斜孔前

4排的保护效果。 

2.2   冷/热流压差（Δp）的影响

图 13为 No.1方案在 4.5～25.5 kPa压差下的

沿程综合冷效对比。不同压差条件下，沿程综合

冷效的分布相似，呈现出随压差的增大而上升的

趋势，但增长趋势逐渐变缓，在大压差条件下，冲

击气膜段冷却效果的下降幅度逐渐变大。同时冷

/热流间压差的增大，使得狭缝吹风比 Ms 和多斜

孔吹风比 Md 都逐渐增大，当 Ms 从 1.13提高到

1.62时，速度比 Vr 逐渐增大至 1附近，冷气流速

增加，气膜与主流的混合减弱，这两个因素共同

作用提高了气膜冷效。而当 Ms 继续增加至 2.34，
Vr 超过了 1，气膜与主流速度差逐渐增大，掺混增

强，使得冲击气膜段的综合冷效沿流向下降的幅

度显著增大，冷却效率随压差增加而增长的幅度

明显变缓。
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图 13    不同压差下综合冷效对比（No.1方案，试验结果）

Fig. 13    Comparison of overall cooling effectiveness of different

pressure differences （scheme of No.1，experimental results）
 

多斜孔部分的吹风比 Md 增大使得孔内气体

流速增加，强化了冷气与小孔通道壁面间的热对

流，但同时小孔出流的径向速度分量也增大，使

得冷气向热流穿透强度增加，冷气贴壁效果变差，

同样随着压差增大，冷效的增长幅度明显变小。

图 14的面积平均综合冷效及单位面积冷气

量随压差变化显示，ηave 和 Mpa 均呈现出随压差增

大而逐渐增加的趋势。当 Δp 从 4.5 kPa增大至

10.5 kPa时，ηave 提升约为 2.8%，单位面积冷气量

提升约为 27.4%。相比之下，Δp 从 19.5 kPa增大

至 25.5 kPa，ηave 和 Mpa 仅分别增加约 1.0%和 6.5%。

伴随压差增大，面积平均综合冷效和单位面积冷

气量的增速显著降低。依据行业惯例及《航空发

动机设计手册》 ， Mpa 的单位为 kg/（m2·s·atm） ，

atm为标准大气压，1 atm=1.013×105 Pa。
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图 14    综合冷效及 Mpa 随压差变化（No.1方案，试验结果）

Fig. 14    Variation of overall cooling effectiveness and Mpa with

pressure difference （scheme of No.1，experimental results）
  

2.3   狭缝-多斜孔间距比（Ln）的影响

图 15显示了在 Δp=4.5 kPa和 Δp=19.5 kPa时，

不同狭缝-多斜孔间距比 Ln 的沿程综合冷效分布。

结合表 5的 ηave 和 Mpa 对比来看，在相同压差下，

随 Ln 的增大，整体的冷却效果逐渐降低，而 Mpa

有所增加；在不同压差下，No.1方案的综合冷效

均为最高，且 Mpa 最小。如图 15所示，狭缝出口

Ms 随 Ln 的增大略有减小，冲击气膜段整体的综

合冷效也随之减小，而多斜孔的吹风比 Md 则明

显增大，下游多斜孔段的综合冷效下降幅度也显

著大于冲击气膜段。此外，沿程综合冷效从下降
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变为上升时的流向位置随 Ln 的增大而向下游移动。

图 16为 Δp =19.5 kPa时，不同狭缝-多斜孔间

距比下的流场结构和温度分布。可以看到，当 Ln

增大时，狭缝出口到第一排多斜孔之间的距离逐

渐增大，沿程综合冷效趋势转变点的流向距离同

样是随之增大的。Ln 的增大也使得冲击气膜需

要经过更长的距离才能流动到多斜孔的位置，覆

盖前排多斜孔的初始气膜的品质随之下降；同时

Ln 较大时，下游多斜孔的排数减少，冷却气膜的

叠加受到影响，因此在两者综合作用下，冷却壁

面后段多斜孔区域内的综合冷效的提升幅度显著

下降，综合冷效随 Ln 增大而明显降低。 

2.4   冲击间距比（Zn）的影响

图 17显示了在 Δp =19.5 kPa时，冲击间距比

Zn 取 1.0、1.5和 2.0的沿程综合冷效。表 6是不

同 Zn 下的单位面积冷气量 Mpa 和面积平均综合

冷效 ηave。可见，针对不同的 Zn，沿程综合冷效具

有相似的分布，对于前排的冲击气膜，沿流向的

综合冷效总体呈逐渐降低趋势，后排多斜孔区域

的冷效沿流向升高，且最终高于冲击气膜段。

从图 17和表 6可知，随着 Zn 的减小，冲击气

膜的吹风比 Ms 不断增加，多斜孔的吹风比 Md 不

断降低，且变化幅度接近，No.4和 No.5方案的

 

η

方案
方案
方案

Δ

No.1方案, Ln=15.56, Ms=2.07, Md=4.82

No.2方案, Ln=20.00, Ms=1.80, Md=5.83

No.3方案, Ln=24.44, Ms=1.51, Md=6.42

1.00

0.95

0.90

0.85

0.80

0.75

0.70

η

10 20 30 40 50 60 70

X/mm

(b) Δp=19.5 kPa

图 15    不同 Ln 下综合冷效对比（试验结果）

Fig. 15    Comparison of overall cooling effectiveness of different

Ln （experimental results）
 

表 5    不同 Ln 下Mpa 和 ηave 对比（试验结果）

Table 5    Comparison of Mpa and ηave of different Ln

（experimental results）

方案
Δp=4.5 kPa Δp=19.5 kPa

ηave Mpa ηave Mpa

No.1 0.858 0.37 0.903 0.61

No.2 0.838 0.44 0.901 0.67

No.3 0.814 0.4 0.876 0.63
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图 16    不同 Ln 下的仿真结果 （Δp =19.5 kPa）

Fig. 16    Simulation results of different Ln （Δp =19.5 kPa）
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图 17    不同 Zn 下综合冷效对比（Δp=19.5 kPa，试验结果）

Fig. 17    Comparison of overall cooling effectiveness of different

Zn （Δp=19.5 kPa，experimental results）

 

表 6    不同 Zn 下Mpa 和 ηave 对比（Δp=19.5 kPa，试验结果）

Table 6    Comparison of Mpa and ηave of different Zn

（Δp=19.5 kPa，experimental results）

方案 ηave Mpa

No.4 0.930 0.67

No.1 0.903 0.61

No.5 0.889 0.69
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Mpa 变化不大。随 Zn 的减小，狭缝吹风比 Ms 增大，

明显提升冲击气膜段综合冷效的同时，有效减缓

了冷效沿程的下降幅度，不仅整体冷却效率上升，

而且沿程冷效分布更加均匀。试验范围内，

Zn=1.0的 No.4方案的面积平均综合冷效 ηave 明显

高于其他冷却方案，Zn 由 2.0减小到 1.0时，Mpa 略

有减小，而 ηave 提升了约 4.3%。

图 18显示了不同冲击间距下的数值模拟结

果的流线和温度分布图，可以发现，随 Zn 的增大，

导流环根部的温度升高。同时如图 18（c）所示，

当 Zn 较大时，导流环下游形成的卷吸涡增强了冷

气与主流之间的掺混，导致热流和温度剪切层向

近壁区移动，削弱了冷气膜的保护作用，在这两

种影响下，冲击气膜段的冷效随 Zn 的增大而下降。

由于 Ln = ln/zn，在改变冲击间距 zn 时需要调整狭

缝-多斜孔之间的距离 ln 来保证相同的 Ln。因此

如图 18（a）所示，当 Zn=1.0时，多斜孔气膜冷却的

位置更靠近冲击气膜，冷却壁面在流向上的温度

分布更加均匀。
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图 18    不同 Zn 下的仿真结果 （Δp =19.5 kPa）

Fig. 18    Simulation results of different Zn （Δp =19.5 kPa）
  

2.5   平均综合冷效及冷气量的对比分析

图 19显示了所有结构的平均综合冷效 ηave，

由于冲击气膜/多斜孔复合方案中存在因热电偶

测点在最后一排多斜孔之后所造成的冷效下降的

情况，为更好地对比各结构的冷却效果，除去此

方案中冷却壁面末端冷效下降的测点，其余测点

按照面积加权平均。

对比图 19可见，所有结构的 ηave 随压差的变

化趋势大致相似，均随压差的增大而上升。其中

分别采用单一的冲击气膜和多斜孔的 No.6和

No.7方案，在 4个压差下的平均综合冷效相差不

大，且处于所有结构中的较低水平。除 No.3方案

外，其他冲击气膜/多斜孔复合冷却结构的 ηave 均

高于 No.6和 No.7方案，其中 No.4方案的平均综

合冷效最高。

由图 20中的单位面积冷气量对比可以看出，

在所有压差下，No.7方案消耗的冷气量最少 ，

No.1方案次之，而 No.6方案的单位面积冷气量处

于较高水平。在压差较小的条件下，No.4方案的

综合冷效明显高于其他的冷却结构，但 Mpa 也相
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图 19    所有结构平均综合冷效对比（试验结果）

Fig. 19    Comparison of average overall cooling effectiveness of

all cooling structures （experimental results）
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图 20    所有结构 Mpa 对比（试验结果）

Fig. 20    Comparison of Mpa of all cooling structures

（experimental results）

第 10 期 吴加州等： 等压差下冲击气膜/多斜孔复合冷却特性分析

20220785-9



对更高，而当压差大于 20 kPa后，其单位面积冷

气量与其他结构相比不再明显增加。

综合上述 ηave 和 Mpa 的对比情况，全多斜孔

的 No.7方案在消耗最少冷气量的情况下能够提

供相对较好的冷却效果，No.1方案在 Mpa 与 No.7
方案相差不大的情况下明显提高了 ηave。在 4个

压差下，No.1方案的 Mpa 相比 No.7方案平均提升

了 8.7%，ηave 平均提升了 3.5%，而在 Δp=25.5 kPa
的大压差条件下，提升约 4.8%的 Mpa 可以使 ηave

提升约 2.9%。可见采用冲击气膜/多斜孔复合形

式的冷却结构在解决全多斜孔前排气膜覆盖困难

的基础上，对于全程的平均综合冷效提升，也具

有进一步优化的空间。 

3    结　论

本文在等压差条件下对不同冷却结构开展了

综合冷效试验研究，结合数值仿真，在研究参数

范围内可以得出：

1） 冲击气膜/多斜孔复合的冷却方案综合了

多斜孔和冲击气膜的优点，能够解决气膜初始段

综合冷效不高、轴向壁温分布不均匀的问题，且

当单位面积冷气量 Mpa 相差不大时，整体的面积

平均综合冷效 ηave 更高，相比纯多斜孔冷却，ηave

提升约 3.2%。

2） 冷/热流压差的增大提升了单位面积冷气

量，也使得 Ms 和 Md 相应提升，提升了整体的冷

却效果。但平均综合冷效和单位面积冷气量的增

速随压差的增大都明显降低。

3） 狭缝-多斜孔间距比 Ln 过大不利于下游气

膜的叠加，缩短多斜孔与狭缝之间的距离能够使

下游的多斜孔具有更好的冷却效果；减小冲击间

距比 Zn 能够降低导流环根部的温度，通过增大狭

缝出流冷气的 Ms，可以提升冲击气膜段的综合

冷效。

4） 冲击气膜/多斜孔复合冷却方案的综合冷

效在所有压差下基本高于单一多斜孔和冲击气膜，

其中 No.4方案的综合冷效最高、轴向温度分布

最均匀，No.1方案能够在不明显提升 Mpa 的情况

下提升冷却效果。

本文所构建的冲击气膜/多斜孔复合冷却方

案克服了单纯冲击气膜冷却下游冷却效率急剧衰

减的缺陷，也改善了单纯多斜孔冷却起始段的冷

却效率，是一种新型高效的复合冷却结构。在未

来的研究中，可以扩大流动参数和几何结构参数

的变化范围，进一步研究冲击/气膜冷却和多斜孔

冷却的匹配关系，并总结出相关经验公式，为冷

却结构设计提供设计准则。
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