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稀疏孔阵层板冷却结构的主要参数影响数值研究
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摘要：针对燃烧室火焰筒的气动热力条件，在给定的单位壁面面积冷却空气质量流量下，通过数值模拟较为系统

地研究了稀疏孔阵层板结构主要参数对冷却性能的影响，冲击孔、扰流柱和气膜孔数之比为 1∶10∶1。在本文研

究的结构参数范围内，气膜孔和冲击孔直径对于层板的综合冷却效果和压降影响相对较大，增大气膜孔直径有

利于改善综合冷却效果并降低冷却气流通过层板的压力损失，增大冲击孔直径虽降低了冷却气流压力损失但同

时也导致综合冷却效果有一定的减弱；射流冲击间距和扰流柱直径的改变对压力损失影响甚微，扰流柱直径增

加可以提升层板综合冷却效果，小射流冲击间距比的层板综合冷却效果略优。
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Numerical Investigation on Influence of Main Structural Parameters in
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Abstract:A series of numerical simulations were performed to investigate the effects of geometric parameters
on cooling performance of a laminate porous plate with a sparse hole array，under a given coolant massflow
rate per unit wall‐surface area and the combustor linear representative conditions. The relationship between
impinging‐hole number，pin‐fin and film‐holes number is 1∶10∶1. Among the current ranges of geometric
parameters，it is found that the film‐hole diameter and impinging‐hole diameter have relatively stronger
influence on overall cooling effectiveness and pressure drop across the laminate porous plate. Increasing
film‐hole diameter is helpful for improving overall cooling effectiveness and reducing pressure drop. Increasing
film‐hole diameter results a reduction of pressure drop and overall cooling effectiveness. The variation of
pin‐fin diameter or impinging distance has nearly no influence on the pressure drop. The increase of pin‐fin
diameter results in a little increase of overall cooling effectiveness. Small dimensionless impinging distances
seems to be a little advantageous.
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随着发动机推重比的不断提高，燃烧室火焰筒

面临的气热环境日益恶劣，发展高效的火焰筒冷却

结构已成为高温升燃烧室的关键技术之一。层板

冷却结构集射流冲击、内部对流冷却和多孔全覆盖

气膜冷却于一体，被认为是一种先进的复合冷却方

式，成为国内外广泛关注的研究课题。

国内外众多研究人员针对多孔层板冷却结构

进行了大量的实验和数值模拟研究。其中，全栋梁

等 [1‐2]通过模型实验和数值计算研究了层板冷却结

构的流动传热和冷却特性，指出射流冲击后在扰流

柱前反卷形成驻涡，诱导出局部低速流动区，为此

提出了可起到较好分流和引导作用的雪花型扰流

柱布置方式；Hong等 [3]实验研究了存在横流影响

下扰流柱对层板流动换热的影响，与无扰流柱的层

板冷却结构相比，带有扰流柱的层板结构中内部对

流冷却得到有效强化，但付出的流动阻力也相应增

大；Nakamata等 [4]通过模型实验研究发现孔‐柱相

对位置和扰流柱的致密度是影响层板综合效率的

重要参数；陶智等 [5]对进气孔、扰流柱和出气孔数

之比为 1∶4∶1的典型层板冷却结构流体流阻与换

热特性进行了模型实验和数值研究，对比分析了进

气孔直径、出气孔直径和倾角等的影响；Yang等 [6]

通过数值模拟和模型实验对比研究了有/无扰流柱

的双层板冷却，研究表明在小的冷却空气流率下扰

流柱增强冷却效率的作用更加显著，冲击孔、扰流

柱和气膜孔的气流间相互作用对内部传热具有重

要的影响；谭晓茗等 [7]对高致密多孔层板结构选型

进行模拟，发现增大扰流柱堵塞比能够在一定程度

上强化换热，提高冷却效率；杨旭等 [8]数值研究了

模拟加力燃烧室隔热屏气动热力参数条件下的气

膜‐冲击孔径比与冲击距对冲击/发散冷却隔热屏

冷却性能影响；曹俊等 [9]和屠泽灿等 [10]分别对双层

壁冷却结构在回流燃烧室弯曲段和涡轮导向叶片

的应用效果进行了模拟分析研究。

由于多孔层板的结构参数众多，其影响规律依

然是一个值得关注的研究课题 [11‐16]。注意到目前

针对多孔层板冷却结构的研究大部分围绕较为致

密的孔阵列结构，而对于稀疏孔阵列的层板冷却结

构尚缺乏充分的研究 [17]，同时由于模型实验中，主

流和冷却气流参数与发动机燃烧室内高温高压参

数相差显著，因此通过数值方法模拟接近真实气动

热力参数条件下的层板结构冷却性能也是十分必

要的 [18]。本文通过数值模拟方法较为系统地研究

了层板结构主要结构参数 (冲击孔径、扰流柱直径、

气膜孔径、冲击距)对多孔层板冷却性能的影响，以

便为工程应用提供理论依据。

1 物理模型及边界条件

图 1为多孔层板数值计算模型。冷却气流经

冲击孔流入环腔，与扰流柱相互作用，在环腔内进

行复杂流动，再通过气膜孔喷吹至火焰筒内表面形

成气膜层，与高温燃气混合后从通道出口流出。考

虑到层板在展向上的周期性结构特征，在展向上计

算域选取一个孔节距 P，主流通道长为 265.6 mm，

其中，层板段长度为 105.6 mm(包含 10个孔排距

S)，冲 击 孔 板 与 气 膜 孔 板 的 厚 度 相 等 ，均 为

0.5 mm，层板上游和下游各有 80 mm的流动发展

区，高为 70 mm；冷却气流采用垂直进气方式，冷却

通道高度为 40 mm。坐标轴原点位于第一排冲击

孔前缘，x，y和 z方向分别代表主流方向，展向及垂

直于壁面方向。

本文所涉及的层板冷却结构孔‐柱排布方式如

图 2所示，冲击孔、扰流柱和气膜孔数之比为 1∶10∶
1，冲击和气膜孔阵具有稀疏布置的结构特点。为

了研究层板结构主要结构参数 (冲击孔径、扰流柱

直径、气膜孔径、冲击距)对多孔层板冷却性能的影

响，具体结构参数如表 1所示。

本文中冷热气流的压比、温比与某燃烧室参数

相同，所有算例采用相同的边界条件设置。主流入

口速度为 60 m/s，温度为 2 000 K，压力为 3.1 MPa；
二次流入口为质量流量入口，给定所有的冷却方案

均具有相同的单位壁面面积冷却空气质量流量

(G c = m c/A，mc为冷却空气质量流量，A为层板结

构表面积，选取 Gc=8.032 kg/(s ∙m2)，温度为 860
K，压力为 3.2 MPa；通道出口为压力出口，压力大

小为 3 MPa。冲击壁、扰流柱、气膜壁均设置为流

固耦合面，固体域材料为 GH3230，密度为 8 934
kg/m3，比热容为 550 J/(kg∙K)，导热系数为 25 W/
(m∙K)。计算中冷热流体均设置为理想空气，黏性

系数采用萨瑟兰关系式修正。

图 1 计算域示意图

Fig.1 Schematic diagram of computational region
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2 计算方法及参数定义

2. 1 计算方法

使用 Gambit对计算区域进行网格划分，均采

用六面体网格进行离散，对近壁面处进行网格加密

处理，扰流柱外壁划分附面层网格，第一层网格高

度为 0.1 mm，端壁区域 y+值小于 1。对于不同结

构参数的模型，网格尺寸按照几何比例变化，避免

网格差异对计算结果产生影响。x‐z方向及气膜壁

局部区域网格如图 3(a)所示。图 3(b)为网格数量对

层板结构综合冷却效果的影响，可见当网格数达到

1 000万左右，计算结果基本不再变化。

数值计算使用 Fluent‐CFD软件，采用二阶迎

风差分式方程进行离散，压力‐速度耦合采用 SIM‐
PLEC算法，根据前人针对射流冲击和气膜冷却数

值模拟中的湍流模型选择研究 [19‐20]，此外，也根据

Nakamata等 [4]的实验进行了湍流模型验证，选取

STAG2模型，在吹风比M=0.6时进行数值模拟，

发现 Realizable k‑ε湍流模型是一个较为理想的湍

流模化方式，如图 4所示。因此本文选取该湍流模

型，近壁区采用增强型壁面函数处理，计算过程中

相对残差小于 1×10-5时可认为计算收敛。

2. 2 参数定义

本文主要分析层板冷却结构的压力损失、流量

系数和综合冷却效果。

层板结构的冷却气流相对压力损失定义为

Δp ∗t =
p ∗c - p ∗out
p ∗c

(1)

式中：p ∗c为冷却空气的进口总压，p ∗out为冷却空气在

主流通道中的出口平均总压，可近似采用主流通道

出口处的总压。

图 2 孔‐柱排布示意图

Fig.2 Arrangement schematic diagram

表 1 模型几何参数

Tab. 1 Model geometry parameters

方案

冲击孔径 di/mm

扰流柱径 dp/
mm

气膜孔径 df/mm

冲击距H/mm

孔排距 S/mm

孔节距 P/mm

Cases
1—4

0.8

0.8

0.8~1.4

0.8

9.6

13.2

Cases
5—8

0.8~1.4

0.8

1.0

0.8

9.6

13.2

Cases
9—12

0.8

0.8~1.4

1.0

0.8

9.6

13.2

Cases
13—16

0.8

0.8

1.0

0.8~1.4

9.6

13.2

图 3 网格独立性验证

Fig.3 Grid sensitivity test

图 4 不同湍流模型的综合冷却效果与文献比较

Fig.4 Comparison between comprehensive cooling ef‐
fect of different turbulence models and literature
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为了更细致地分析冷却气流流经冲击壁和气

膜壁的压力损失，以层板结构中 H/2处截面的平

均总压 p ∗s 作为参考，从而获得冷却气流流经冲击

壁的相对压力损失 (Δp ∗i )和气膜壁的相对压力损

失(Δp ∗f )。

Δp ∗i =
p ∗c - p ∗s
p ∗c

(2)

Δp ∗f =
p ∗s - p ∗out
p ∗c

(3)

借鉴文献 [21]中的双层壁流量系数定义方式，

分别定义冲击壁流量系数 (Cd,i)和气膜壁流量系数

(Cd,f)，以及层板的当量流量系数(Cd,o)

Cd,i =
m

A i 2ρ ( p ∗c - p s )
(4)

Cd,f =
m

A f 2ρ ( p ∗s - pout )
(5)

Cd,o =
1

( )A 0

A iCd,i

2

+ ( )A 0

AfCd,f

2
(6)

式中：A i和 Af分别为冲击壁和气膜壁的出流孔总

面积，ps为层板结构中截面的平均静压，pout为冷却

空气在主流通道中的出口平均静压。Ao为层板结

构的当量流动面积，定义为

A o =
1

1/A 2
i + 1/A 2

f

(7)

综合冷却效果的定义为

ηov =
T g - Tw

T g - T c
(8)

式中：Tg为高温气流进口温度；Tc为冷却气流进口

温度；Tw为层板结构高温气流侧壁面温度。对壁

面温度进行平均处理，可以得到线平均综合冷却效

果(ηov,l)或面平均综合冷却效果(ηov,A)。

3 结果与分析

3. 1 气膜孔直径的影响

图 5为 Cases 1—4中，保持其他参数不变，改

变气膜孔直径得到的层板结构高温气流侧壁面温

度分布。在层板前缘，由于热侧气膜层处于起始阶

段，存在局部的高温区域，在对应于射流冲击的驻

点区域，由于强对流换热而呈现出高的冷却能力。

随着气膜层的逐渐发展，沿流向的壁面温度降低，

在本文研究的气膜孔直径范围内，随着气膜孔直径

的增加，冷却效果得到一定程度的改善。这是由于

在本文给定的单位面积冷却流体流率下，随气膜孔

直径的增加，气膜壁的平均吹风比 (M= ρ cu c
ρgug

，此

处 ρc和 ρg分别为冷却气流和主流的密度；uc为气膜

壁气膜射流的平均喷吹速度，ug为主流进口速度)
依次为 3.1，2.0，1.4和 1.0。气膜孔直径的增加减

小了相邻气膜孔之间的节距比 (P/df，S/df)，从而提

高了气膜孔的开孔率，有助于改善气膜侧的冷却效

果 [22]，同时气膜孔径增加使得气膜出流速度降低，

有利于改善气膜贴壁性能，起到增强综合冷却效果

的作用。

图 6为不同气膜孔径对层板平均综合冷却效

果的影响。如图 6(a)所示，线平均综合冷却效率在

第 1至第 5个单元区域 (1≤x/S≤5)的沿程增加幅

度微弱，这是由于高温气流侧气膜层处于缓慢发展

阶段；自第 6个单元起，层板综合冷却效率迅速增

大，这是因为随着气膜孔排数的增多，上游气膜的

叠加效应有效改善高温气流侧气膜冷却效果的缘

故 [23]。图 6(b)为层板面平均综合冷却效率（0≤
x/S≤10.5）随气膜孔径的变化，随着气膜孔径的增

加，面平均综合冷却效率增大，当气膜孔直径从

0.8 mm增加至 1.4 mm时，面平均综合冷却效率相

对提高约 8.6%。

图 7显示了层板结构压力损失以及流量系数

随气膜孔径改变的变化图。如图 7(a)所示，增加气

膜孔的直径，通过冲击壁的相对压力损失几乎不受

影响，但通过气膜壁的相对压力损失降低，进而导

图 5 气膜孔径对气膜壁壁面温度的影响

Fig.5 Effect of film‐hole diameter on wall temperature
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致层板结构的冷却气流相对压力损失下降；同时，

与气膜孔直径相比，冲击孔的直径较小，因此通过

冲击壁的相对压力损失对层板结构的冷却气流相

对压力损失贡献更大。从图 7(b)可以看出，气膜孔

直径增加，气膜壁的流量系数先增大后减小，但层

板的当量流量系数却有所增加。

3. 2 冲击孔直径的影响

图 8为 Cases 5—8中，保持其他参数不变，改

变冲击孔直径得到的层板结构平均综合冷却效

果。冲击孔直径的改变不影响气膜壁的气膜喷吹

平均速度，气膜壁的平均吹风比为 2.0。从图 8可
见，在给定的单位面积冷却流体流率下，随着冲击

孔直径的增加，层板平均综合冷却效率呈现逐渐下

降的趋势，当冲击孔直径从 0.8 mm增大至 1.4 mm
时，面平均综合冷却效率下降约 7.6%。

在单位面积冷却流体流率一定时，冲击孔径增

大，使得射流的冲击速度下降，引起射流冲击的换

热能力降低。图 9为不同冲击孔径下位于孔中心

截面的局部速度云图（4.125<x/S<7.125），可见，

两者的气膜喷吹局部流动结构基本一致，但在层板

内部，小冲击孔径的射流具有大的射流冲击趋近速

度，从而有利于层板结构的内部对流冷却，进而加

强层板的综合冷却效果。

图 10显示了层板结构压力损失以及流量系数

随冲击孔径改变的变化图。如图 10(a)所示，增加

冲击孔的直径，通过气膜壁的相对压力损失几乎不

受影响，但通过冲击壁的相对压力损失降低，进而

导致层板结构的冷却气流相对压力损失下降；但冲

击孔的直径与气膜孔的直径相同时，冷却气流通过

冲击壁的相对压力损失与通过气膜壁的相对压力

损失基本一致。从图 10(b)可以看出，冲击孔直径

增加，层板的当量流量系数先增大后有微弱的

图 6 气膜孔径对综合冷却效果的影响

Fig.6 Effect of film‐hole diameter on overall cooling
effectiveness

图 7 气膜孔径对相对压力损失和流量系数的影响

Fig.7 Effect of film‐hole diameter on relative pressure
loss and discharge coefficient

图 8 冲击孔径对综合冷却效果的影响

Fig.8 Effect of impinging‐hole diameter on overall
cooling effectiveness
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降低。

3. 3 扰流柱直径的影响

图 11为 Cases 9—12中，保持其他参数不变，

改变层板内部扰流柱直径得到的层板结构平均综

合冷却效果。随着扰流柱直径的增加，层板的综合

冷却效果有一定的增强，当扰流柱直径从 0.8 mm
增加至 1.4 mm时，面平均综合冷却效率相对提高

约 1.5%。

扰流柱的存在增加了层板结构冲击壁和气膜

壁之间的导热，同时也增强了层板结构内部的对流

换热。图 12为不同扰流柱直径下气膜壁内侧及扰

流柱表面的温度分布，当扰流柱直从 0.8 mm增加

到 1.2 mm时，气膜壁内侧局部区域壁面最高温度

从 1 240 K减少至 1 220 K，且高温区范围减小，这

表明扰流柱直径的增加强化了层板内侧的对流换

图 12 气膜壁内侧和扰流柱外侧温度分布

Fig.12 Temperature distribution on inner surface of effu‐
sion wall and outer surface of pin fins

图 9 冲击孔径对流场的影响

Fig.9 Effect of impinging‐hole diameter on flow field

图 10 冲击孔径对相对压力损失和流量系数的影响

Fig.10 Effect of impinging‐hole diameter on relative
pressure loss and discharge coefficient

图 11 扰流柱直径对综合冷却效果的影响

Fig.11 Effect of pin‐fin diameter on overall cooling ef‐
fectiveness
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热；同时，扰流柱顶部 (与冲击壁相连)的温度也从

1 060 K增加至 1 080 K，表明直径较大的扰流柱将

来自气膜壁的热量更多地传递至到冲击壁。

图 13显示了层板结构压力损失以及流量系数

随扰流柱直径改变的变化图。可见，在本文研究的

层板内部扰流柱直径范围内，扰流柱直径的改变对

于冷却空气通过冲击壁和气膜壁、以及层板结构的

相对压力损失几乎没有影响，从图 13(b)可以看出，

扰流柱直径增加，气膜壁的流量系数先减小后

增大。

3. 4 冲击间距的影响

图 14为 Cases 13—16中，保持其他参数不变，

改变层板双层壁间距或射流冲击间距得到的层板

结构综合冷却效果。鉴于层板冷却结构小射流冲

击间距比 (H/di)的结构特点，在射流冲击间距H为

0.6 mm至 1.4 mm的变化范围内，相应的射流冲击

间距比为 0.75~1.75，引起的射流冲击对流换热能

力差异并不明显 [22]，在本文的参数范围内，小冲击

间距比的情形略优。

图 15显示了层板结构压力损失以及流量系数

随射流冲击间距改变的变化图。可见，在本文研究

的层板内部射流冲击间距范围内，射流冲击间距的

改变对于冷却空气通过冲击壁和气膜壁、以及层板

结构的相对压力损失几乎没有影响，对于冲击壁和

气膜壁的流量系数，以及层板的当量流量系数都随

着冲击间距的增大而增大。

图 13 扰流柱直径对相对压力损失和流量系数的

影响

Fig.13 Effect of pin‐fin diameter on relative pressure
loss and discharge coefficient

图 14 射流冲击间距对综合冷却效果的影响

Fig.14 Effect of impinging distance on overall cooling
effectiveness

图 15 射流冲击间距对相对压力损失和流量系数的

影响

Fig.15 Effect of impinging distance on relative pres‐
sure loss and discharge coefficient

854



第 6 期 季 钧，等：稀疏孔阵层板冷却结构的主要参数影响数值研究

4 结 论

在给定的单位壁面面积冷却空气质量流量下，

针对燃烧室火焰筒的气动热力条件，通过数值模拟

较为系统地研究了稀疏孔阵层板结构主要结构参

数 (冲击孔径、扰流柱直径、气膜孔径、冲击间距)对
层板冷却性能的影响，主要研究结果如下：

(1) 随着气膜孔径的增加，面积平均综合冷却

效果增强，当气膜孔直径从 0.8 mm增加至 1.4 mm
时，面积平均综合冷却效率相对提高约 8.6%；气膜

孔直径增加，气膜壁的流量系数先增大后减小，但

层板的当量流量系数却有所增加。

(2) 随着冲击孔直径的增加，层板平均综合冷

却效果呈现逐渐减弱的趋势，当冲击孔直径从

1.4 mm减小至 0.8 mm时，面积平均综合冷却效率

相对增加约 7.6%；冲击孔直径增加，层板的当量流

量系数有微弱的增加。

(3) 扰流柱直径和射流冲击间距对冷却空气通

过层板结构的相对压力损失影响很小；当扰流柱直

径从 0.8 mm增加至 1.4 mm时，面积平均综合冷却

效率相对提高约 1.5%；小射流冲击间距比的层板

综合冷却效果略优。
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