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摘 要：以全气膜覆盖的一体化加力支板为研究对象，将冲击板布置于支板内腔中，研究气膜出

流-前缘冲击复合冷却结构下一体化加力支板内外流气-固耦合传热特性。开展了不同主次流温比

（2.24~2.76）、不同冲击间距 （H/D=1，2.5，4） 等参数对支板内外流动特性、内外壁面对流换热系数分

布和支板综合冷却效率的影响规律分析。研究结果表明：冲击板结构改变了支板腔内冷气流动及各排气

膜孔流量分配，随着冲击间距的增大，冲击腔内对应气膜孔冷气量依次下降2.68%，3.80%，7.14%；此

外，冲击板结构增强了支板前缘内外壁面对流换热，其中对内壁面对流换热的强化更为显著，前缘冲击

滞止线处对流换热系数提升幅度依次为 298.3%，354.5%，271.9%；冲击板的存在提高了壁温分布均匀

性，而整体平均综合冷效随冲击间距的增大而增大，分别提升1.64%，2.26%，2.62%；随着主次流温比

的增大，支板的综合冷效减小，但是下降的趋势逐渐减小；在主次流流量不变的情况下，随着冲击间距

的增大，主次流压比减小，相比无冲击板模型，其变化幅度依次为0.395%，0.012%，-0.650%。
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Abstract：Taking the integrated strut with full film coverage cooling as the research object， the impinge⁃
ment plate was arranged in the inner cavity of the integrated strut. The conjugate gas-solid coupling heat transfer 
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characteristics of internal and external flow on integrated strut with composite cooling structure of outflow film and 
impingement cooling were studied. The effects of different primary and secondary flow temperature ratios （2.24~
2.76） and impingement spacing on the internal and external flow characteristics and the convective heat transfer 
coefficient distribution and the overall cooling effectiveness of integrated strut were analyzed. The results indicate 
that the impingement plate changes the coolant flow in the inner cavity of integrated strut and the flow distribution 
of film hole. With the increase of the impingement spacing（H/D=1，2.5，4）， the coolant mass flow of the corre⁃
sponding film hole in the impingement cavity decreases by 2.68%， 3.80% and 7.14%. In addition， the impinge⁃
ment plate enhances the convection heat transfer on the internal and external wall of the leading edge， especially 
the internal wall. The increase of the convection heat transfer coefficient at the impingement stagnation line of 
leading edge is 298.3%， 354.5% and 271.9%， respectively. The existence of impingement plate improves the uni⁃
formity of wall temperature distribution， and the average overall cooling effectiveness elevates with the raise of im⁃
pingement spacing， which increases by 1.64%， 2.26% and 2.62%， respectively. With the increase of primary 
and secondary flow temperature ratio， the overall cooling effectiveness of the strut decreases， but the downward 
trend gradually declines. In the case of constant mainstream and coolant flow， with the increase of impingement 
spacing， the mainstream and coolant pressure ratio decreases. Compared with the non-impingement plate model， 
the variation ranges are 0.395%， 0.012%， -0.650%， respectively.

Key words： Integrated strut； Film cooling； Impingement cooling； Convection heat transfer； Overall 
cooling effectiveness；Conjugate heat transfer

1 引 言

对于航空发动机而言，加力燃烧室的存在不仅

给发动机带来了附加质量和长度，还给发动机设计

带来了新的难度。火焰稳定器、喷油装置、混合器等

主要部件均直接与高温燃气接触，为保障其工作可

靠性需对部件分别实施热防护，无疑增加了冷气用

量和设计复杂度，此外这些部件在非加力状态还造

成劳而无功的流动损失［1］。针对新一代航空发动机

高燃烧效率、低流动损失以及重量更轻、可靠性和适

用性更高等要求［2］，对多部件进行功能整合的一体化

设计成为了加力燃烧室技术的重要发展方向［3］。

1988 年 美 国 提 出 高 性 能 涡 轮 发 动 机 技 术

（IHPTET）研究计划，该计划将一体化加力燃烧室的

发展提上日程［4］。同一时期，欧洲 EJ200 发动机采用

了环形稳定器前置于混合截面的方式，将混合器、扩

压器、稳定器进行了一体化设计［5］。Clement［6-7］申请

了将支板、稳定器和喷油装置进行一体化设计的相

关专利，首次提出加力燃烧室与涡轮后框架一体化

的方案，为后续研究提供了重要方向。Raffoul 等［8］、

Lovett 等［9］、Ebrahimi［10］和 Shahnam 等［11］以 及 Cross
等［12］分别从理论、数值计算和实验研究等角度，分析

论证了一体化加力燃烧室方案的可行性。美国在

IHPTET 计划的基础上进一步提出了“多用途、经济可

承受的先进涡轮发动机”（VAATE）研究计划，该计划

中明确了以涡轮后框架与加力燃烧室进行一体化的

概念［13］。这一时期，一体化加力燃烧室的发展方向

已初见雏形，普惠公司基于此方案，在第四代发动机

F119 上进行一体化加力燃烧室设计，有效缩短整体

尺寸，减轻重量，成功实现技术应用［14］。

国内相关一体化加力燃烧室的研究起步较晚，

季鹤鸣等［15］在 2006 年提出了一种新型内突扩加力燃

烧室方案，利用内突扩结构形成中心高强涡作为稳

定点火源。孙雨超等［16］采用类似 F119 发动机的一体

化设计方案，提出一种“近配合”技术，将支板、稳定

器、喷油杆功能合一。随后有不少研究者针对非加

力与加力状态下不同结构特征一体化加力燃烧室的

流场特性及燃烧性能开展了数值仿真［17-20］和实验

研究［21-26］。

前述多数研究主要围绕一体化加力燃烧室由概

念向方案设计的转变和气动、燃烧的性能论证等方

面开展，随着航空发动机的发展，现有框架下涡轮前

温度逐步提高，加力燃烧室进口温度亦逐步提高［14］，

部件易发生变形乃至烧蚀损坏，故一体化加力燃烧

室高温部件冷却仍是不容忽视的关键问题。

有关一体化加力燃烧室的部件冷却研究相对较

少，Mario［27］提出了一种引外涵冷气进行冷却的方法，

通过布置中空叶形结构，引外涵冷气进入，并在其表

面设置气膜孔，形成冷却气膜降低壁温。Ivan 等［28］和

Jeffrey 等［29］针对喷油杆和稳定器的一体化结构，设计
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隔热屏进行热防护，引入外涵冷气实施冷却。随后

Frank 等［30］采用一种类似一体化稳定器结构，在稳定

器后部开设大量气膜孔实施冷却。贾翔中等［31］将混

合扩压器与火焰稳定器融为一体化设计，引入外涵

气流对高温部件进行冷却，对比分析了涵道比与总

温比对流动特征的影响。陈玉乾等［32］以涡轮后框架

一体化加力燃烧室为研究对象，为其中壁式火焰稳

定器设计一种气冷结构，通过控制斜板与后板上冷

却孔的倾斜角度来改变其内部旋涡的形成与分布，

实现对其表面对流换热的调节。刘友宏等［33］提出了

一种一体化气冷凹腔支板结构，将外涵引入冷气通

过支板壁面上的气膜孔流出，在相同来流气动热力

参数下，定量研究了引气孔面积对引气率、壁面温

度、壁面平均冷却效果的影响，为一体化加力支板冷

却研究提供了思路。一体化加力支板为整合火焰稳

定器、喷油杆的重要核心部件，自身为薄壁结构，于

一体化加力燃烧室热环境下直面高速高温燃气，而

当前针对一体化加力支板的冷却特性研究尚较为

缺乏。

基于上述，本文采用数值模拟的方法，以一种实

施全气膜覆盖的一体化加力支板为研究对象，建立

内外耦合传热模型，基于一体化加力燃烧室非加力

状态热环境，研究在气膜出流-前缘冲击的复合冷却

结构下，一体化加力支板的内外流气-固耦合传热特

性。针对不同主次流温比、不同冲击间距等参数，开

展一体化加力支板内外流动特性、内外壁面对流换

热系数分布、综合冷效的影响规律分析。旨在为一

体化加力支板的冷却结构设计提供依据，通过合理

组织冷气流动，进一步发掘一体化加力支板高效低

阻的冷却结构。

2 数值计算方法

2.1 物理模型

本文以某型燃烧室一体化加力支板为研究对

象，其结构由前缘壁面、尾缘壁面和侧壁面合围形

成，上与外涵通道相连，下与中心锥相连，前缘和侧

壁壁面设计为流线型，尾缘壁面径向与主流方向夹

角为 60°，中心锥按曲面收缩设计，支板厚度为 b1。

考虑到一体化加力支板沿周向均匀排布，且一

体化加力燃烧室具有周向对称性的结构特点，为提

高计算效率，在周向上取该型一体化加力燃烧室 1/16
周期作为计算域，如图 1（a）所示；一体化加力支板壁

面上布置交叉排布的气膜孔结构，如图 1（b）所示，孔

径为 d，气膜孔排布前密后疏，纵向间距为 P1，横向间

距从前向后按增长率为 r 的规律逐排增大，其中前缘

第一与第二排气膜孔的横向间距为 s；后排气膜孔纵

向排列终止于与尾缘壁面相平行的侧喷式喷油杆截

止线上。

支板腔内设置厚度为 b2的冲击板，图 1（c）给出了

冲击板结构示意图，其与支板前缘迎风脊线平行，沿

冲击板中心轴线设置单列直径为 D 的冲击孔，各冲击

孔纵向间距为 P2，与支板前缘内壁面冲击间距为 H，

冲击板位置有 3 个（H=1D，H=2.5D，H=4D），为了比较

冲击板的影响，将不带冲击板的模型命名为 REF 作

为参考模型，以上结构参数的取值关系在表 1 中

列出。

2.2 网格划分

如图 2 所示，计算域网格采用 Fluent Meshing 进

行多面体网格划分，在支板前缘处施加网格局部加

密，针对计算域中存在大量小几何尺度的气膜孔结

构需要有较高的网格分辨率，采用 Poly-Hexcore 非结

Fig. 1　Schematic maps of computational domain
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构体网格生成方法，使六面体网格与多面体网格共

节点连接，提升整体网格中六面体网格的数量以节

省网格量，同时提升计算效率和收敛速度。边界层

网格设置 10 层，增长率设置为 1.1，控制壁面第一层

网格高度，保证 y+在 30~80 以内。

为保证计算网格的无关性，对网格的独立性进

行验证，采用体网格加密的方式，预先对参考模型

REF 分别划分为数量 805 万、963 万、1095 万、1268

万、1454 万和 1591 万的网格，通过计算进行比较分

析，图 3 给出了一体化加力支板外表面平均综合冷却

效率 ηavg 随网格数目的变化，当网格量大于 1268 万

时，ηavg 的变化小于 0.5%，可认为其已不受网格量变

化的影响，满足独立性条件，最终数值仿真选用网格

数量为 1268 万。

2.3 计算方法与边界条件

采用 FLUENT 软件进行数值计算，选用压力基求

解器，采用标准壁面函数进行近壁处理，选用 SIMPLE
算法进行速度与压力耦合，各项均采用二阶迎风格

式，启用扭曲面梯度修正项以提高计算精度，收敛准

则为各项残差均小于 10-6。空气采用理想气体模型，

固体域材料选用钢铁，其材料性质具体参数见表 2。
一体化加力燃烧室边界条件如下：内涵主流进

口与支板次流进口均采用质量流量入口，一体化加

力燃烧室出口采用压力出口，其中主次流流量比为

0.023，主次流温比为 TR（2.24~2.76），主流进口湍流度

设置为 5%，通道两侧采用周期性边界条件，支板内外

壁面、冲击板壁面、气膜孔和冲击孔壁面均采用耦合

传热壁面，其余壁面均设置为绝热无滑移壁面。

Table 1 Structural parameters of integrated strut with 

impingement cooling at leading edge

Parameter
D

L1
L2
P1
P2
d

s

r

b1
b2

Value
D

136.1D

112.5D

1.5D

2D

0.25D

1.091D

1.25
0.5D

0.25D

Fig. 2　Schematic diagram of grids in computational domain
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2.4 湍流模型

针对一体化加力支板的外部流动，陈翔［22］采用

粒子图像测速法（PIV），在常温常压下对带凹腔支板

稳定器一体化加力燃烧室开展非加力状态流场试验

研究，采用 7 种不同湍流模型进行数值模拟，将仿真

结果与实验进行比较，结果表明 Realizable k-ε 湍流

模型得到的仿真结果与实验具有相同变化规律；陈

楠［23］在保证内外涵温比的条件下对一体化加力燃烧

室的流场特性开展试验研究，同样采用 PIV 方法测量

支板后轴向截面、流道中间截面和近壁轴向截面的

流场结构，通过数值仿真将 Realizable k-ε 模型、RNG 
k-ε 模型、SST k-ω 模型的计算结果与实验取得的速

度场和总压恢复系数进行比较，结果表明 Realizable 
k-ε 湍流模型计算得到的速度场与实验更相符。

在腔内流动换热方面，文献［34-35］采用瞬态液

晶法和压敏漆技术，对半圆柱型气膜冷却前缘模型

的综合冷效与内部对流换热开展实验研究，分别采

用 SST k-ω 和 Realizable k-ε 湍流模型针对两种不同

的冲击孔情形进行数值仿真，将计算得到的展向平

均努塞尔数与实验结果进行比较，如图 4 所示。结果

表明，两种情形下 SST k-ω 模型给出的预测值在气膜

孔排列之间相比实验结果均超出 20%~30%，而 Real⁃
izable k-ε 湍流模型得到的结果与实验有较好的吻合

度，此外，结合 Chupp 等［36］提出的一种前缘冷却关联

式得到的预测结果，Realizable k-ε 湍流模型亦有较

高的吻合度。

本文的计算模型与陈翔［22］、陈楠［23］的实验模型

同为一体化加力支板结构，文献［34-35］的模型具有

类似的前缘结构，根据上述的湍流模型与实验验证

结果，本文选用 Realizable k-ε 湍流模型进行计算。

2.5 参数定义

（1）外壁面对流换热系数为

hm = q
Tm - Tw,o

（1）
式中 q 为换热量，Tm为主流燃气进口温度，Tw，o为支板

外壁面温度。

（2）内壁面对流换热系数为

h c = q
T c - Tw,i

（2）
式中 Tc为次流冷气进口温度，Tw，i为支板内壁面温度。

（3）主次流温比为主流进口温度 Tm 与次流冷气

进口温度 Tc之比，即

TR = Tm
T c

（3）

Fig. 4　Experimental model and results of numerical and 

experimental comparison[34-35]

Fig. 3　Validation of grid independence

Table 2 Material properties of solid domain

Properties
Thermal conductivity/（W/（m·K））

Cp/（J/（kg·K））
Density/（kg/m3）

Value
25

502.48
9000
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（4）综合冷却效率为

η = Tm - Tw,o
Tm - T c

（4）
（5）沿程综合冷却效率为

η 0 = 1
1.5D ∫-0.75D

0.75D

ηdz （5）
式中 η0 为沿程展向平均综合冷却效率 η 在一个孔间

距 P1上的线平均值。

（6）平均综合冷却效率 ηavg      
η avg = 1

S ∫ηdS （6）
式中 S 为支板壁面平均综合冷效的计算区域面积，

ηavg为计算区域内的面加权平均值。

图 5 给出了一体化加力支板综合冷效计算区域

示意图，L1为支板的轴向长度，L2为支板的径向高度，

如图 5 所示，截取与尾缘法向方向平行且间距为

12.5D 的平行线，设置该平行线前侧为计算平均综合

冷效区域。

（7）主次流压比为

Γ = p∗
in,m

p∗
in,c

（7）
式中 p*

in，m为主流进口总压，p*
in，c为次流进口总压。

3 结果与讨论

3.1 支板内外流场流动特性

首先针对主次流温比 TR=2.50 条件下的一体化加

力支板的内外流动特性进行分析。图 6 显示了 REF
模型前缘区域的速度和气膜孔出流冷气的流线分

布。可以看出，低速区域出现在支板前缘处，同时下

游支板两侧出现主流加速的现象。这是由于高温主

流由内涵进口以较大速度进入一体化加力燃烧室通

道，在通过支板段时，因流动滞止而形成了局部低速

区，随着气流向下游流动，相比内涵入口段流道面积

减小，速度增大。

图 7 给出了 H=2.5D 模型冲击腔内径向截面和周

向截面的速度分布。从这两幅图中可以看到，气流

经冲击孔加速进入冲击腔，在孔口两侧形成一对旋

转方向相反的涡，在远离孔口方向速度减小，于周向

方向上各冲击孔间形成了低速回流区，在前缘气膜

孔入口附近的局部速度增大。

设无量纲径向高度 Y/L2 为坐标 Y 与支板径向高

度 L2 的比值，图 8 分别展示了 H=4D 和 REF 模型前缘

区域在 Y/L2=0.48 处截面上的无量纲压力 p/pin，m（当地

压力与主流进口静压之比）分布，横纵坐标分别代表

坐标 X 和 Z 与支板轴向长度 L1 的比值。图 8（a）中比

较 0.05<X/L1<0.07 与 0.08<X/L1<0.1 范围，可见支板外

侧处于下游的 0.08<X/L1<0.1 压力明显减小，位于冷

气腔侧壁上的后排气膜孔比位于冲击腔壁面上的前

排气膜孔具有更大的进出口压降。比较图 8（b）与图

8（a），可以发现冷气在进入冲击腔后压力明显下降，

相对 REF 模型，H=4D 模型的前排气膜孔进出口压降

减小。综合图 6，由于主流受支板堵塞作用，在支板

Fig. 7　Velocity on radial and circumferential sections in 

spray cavity of H=2.5D model (TR=2.50)

Fig. 6　Streamlines from film holes and velocity at leading 

edge of REF model (TR=2.50)

Fig. 5　Overall cooling effectiveness on the calculation 

domain of integrated strut
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前缘处压力增大，主流向下游流动，随着流道面积缩

小，故压力又逐渐下降，另一方面对于带冲击板模

型，结合图 7 可知由于速度增大，进入冲击腔内的冷

气压力减小。

图 9 为支板前缘示意图，随冲击间距 H 的增大，

冲击腔内包含气膜孔的数量增多，mi，1D，mi，2.5D，mi，4D分

别表示不同冲击间距下进入冲击腔冷气流量，而

mi，REF，1D，mi，REF，2.5D，mi，REF，4D 分别表示不同冲击间距下，

REF 模型对应冲击腔内气膜孔出流的冷气量。表 3
显示了不同冲击间距 H 下，进入冲击腔冷气量的变

化，mc为次流总冷气量。可见随冲击间距 H 的增大，

冲 击 腔 气 膜 孔 出 流 冷 气 量 依 次 下 降 7.3%，8.5%，

10.1%。虽然带冲击腔模型相较 REF 模型对应气膜

孔冷气量减少，但在冲击换热的影响下，支板前缘冷

效显著提升。

为进一步比较冲击间距 H 对各排气膜孔冷气量

带来的影响，图 10 给出了主次流温比 TR=2.5 条件下

的不同模型各排气膜孔冷气所占总冷气量的比例。

从图中可以看出，REF 模型对应冲击腔内的气膜孔具

有更大的冷气出流量，当冲击间距 H 为 1D，2.5D 和

4D 时，相比于 REF 模型，第一排气膜孔冷气量依次下

降 2.68%，3.80%，7.14%，此外，比较不同冲击间距 H

的模型，位于冷气腔侧壁上的后排气膜孔冷气量随 H

增大而增大。

3.2 支板内外壁面对流换热特性

通过坐标变换将模型展平，U 为展平方向坐标，

Fig. 8　Dimensionless pressure in radial section (Y/L2=0.48) 

of REF and H=4D models (TR=2.50)

Fig. 9　Schematic diagram of leading edge of different models
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针对主次流温比 TR=2.50 条件下，REF 与 H=2.5D 模型

在内外壁面上的对流换热系数分布情况进行比较

分析。

图 11 展示了 REF 与 H=2.5D 模型内壁面上对流

换热系数 hc分布。从图 11（a）和图 11（b）可以直观看

出，hc均在前缘冲击滞止线 |U|=0 处达到最大，在冷气

腔内壁面较小。图 11（c）为图 11（a）和图 11（b）中相

应前缘区域的局部放大，可见 H=2.5D 模型前缘区域

的 hc远大于 REF 模型。

由于气膜孔在支板壁面上呈自前向后横向间距

逐渐增加的排布规律，在前缘处气膜孔排布密集，间

距小，气膜“溢流效应”突出，前缘内壁面对流换热增

强。而 H=2.5D 模型在这一影响上，还受到冲击孔射

流的影响，进入冲击腔内的冷气速度增大，强化了与

前缘内壁面的对流换热，该处 hc 相对于 REF 模型得

到了显著提升。

图 12 显示了主次流温比 TR为 2.5 条件下，不同模

型的沿程展向平均次流对流换热系数 hc，avg，横坐标代

表坐标 X 与支板轴向长度 L1 的比值，为方便显示，纵

坐标采用以 2 为底的对数刻度。可以看到，hc，avg在支

板前缘内壁面冲击滞止线处，冲击间距 H 为 1D，

2.5D，4D 模型相对 REF 模型提升幅度依次为 298.3%，

354.5%，271.9%；在 0.07<X/L1<0.105 范围内，对于带

冲击板模型，hc，avg在靠近冲击板对应位置处均显著降

低；当 X/L1>0.11 时，hc，avg呈现阶段式的增大和减小，带

冲击板模型相比 REF 模型的值更大，在该范围内不

同的冲击间距 H 对 hc，avg的影响较小。综合图 7，支板

前缘内壁面滞止线正对冲击孔射流，该处的对流换

热增幅最大，支板壁面与冲击板连接处的冷气速度

较低，故该处的对流换热减弱。气膜孔抽吸作用使

Fig. 12　Spanwise average heat transfer coefficient hc,avg on 

inside wall of different models (TR=2.50)

Table 3 Variation of cooling mass flow in relevantly front 

film holes of impingement and REF models (TR=2.50)

Item
H=1D

H=2.5D

H=4D

（mi/mc）/%
10.1
17.2
23.9

（mi，REF/mc）/%
10.9
18.6
26.3

Change rate/%
-7.3
-8.5

-10.1

Fig. 10　Proportion of coolant in each row of film hole in 

different models (TR=2.50)

Fig. 11　Heat transfer coefficient on inside wall of REF and 

H=2.5D models (TR=2.50)
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局部对流换热增强，故换热系数在各排气膜孔处显

著增加。在冲击板之后，沿程综合冷效的变化，冷效

沿流向逐渐下降，壁面温度与次流冷气温差增大，其

次，气膜孔横向间距沿流向逐渐增大，气膜孔抽吸作

用减弱，故换热系数沿流向逐渐降低。结合表 3，随
着冲击间距 H 的增大，更多冷气从位于冷气腔侧壁上

的后排气膜孔流出，加强了气膜孔抽吸作用，对流换

热得到增强，故在 X/L1>0.11 的支板内壁面上，带冲击

板模型的 hc，avg相比 REF 模型更大。

图 13 给出了 REF 与 H=2.5D 模型外壁面上对流

换热系数 hm 分布。从图 13（a）和图 13（b）中可以看

出，hm 均在支板前缘处达到最大，随着 |U|的增大，hm
在支板侧壁面上逐渐减小。图 13（c）为图 13（a）和图

13（b）中相应前缘区域的局部放大，可见 REF 模型在

支板前缘处 hm更小且具有更大范围的低值区域。由

于支板前缘直面高温主流，REF 和 H=2.5D 模型前缘

外壁面均具有较大的 hm，结合图 10 显示的各排气膜

孔冷气量变化，REF 模型的前排气膜孔冷气量更大，

故该处 REF 模型的 hm 更小，而在 0.01<|U|<0.04 范围

内，随着支板表面逐渐形成冷却气膜，下游沿支板两

侧壁面 hm 逐渐减小，至 |U|>0.04 的范围，表面冷却气

膜得到充分发展，故 hm维持在相对低的值。

图 14 展示了主次流温比 TR=2.50 条件下，不同模

型的沿程展向平均主流对流换热系数 hm，avg，横坐标代

表坐标 X 与支板轴向长度 L1 的比值，为方便显示，纵

坐标同样采用以 2 为底的对数刻度。整体上看，hm，avg
在支板前缘外壁面处相对较大，且在该处沿流向先

增大后减小，在 0.04<X/L1<0.15 范围内呈现阶梯式迅

速下降，至 X/L1>0.15 后下降逐渐趋于平稳；比较各模

型，可见 0.04<X/L1<0.15 范围内，hm，avg随冲击间距 H 的

增大而减小，而 X/L1>0.15 的范围，hm，avg 受冲击间距 H

的影响较小，带冲击板的模型相对 REF 模型具有更

小的值。综合图 6 的支板前缘区域速度分布，由于前

缘迎风脊线处流动滞止，而两侧区域速度增大，故

hm，avg 在支板前缘外壁面处先增大，后于 0.04<X/L1<
0.13 范围迅速减小，在多排气膜叠加作用下，表面气

膜逐渐发展，至 X/L1>0.13 后 hm，avg 维持相对较低且较

平稳的值。针对不同模型，结合表 3 和图 9 可知随冲

击间距 H 的增大，位于冷气腔内的后排气膜孔冷气量

增加，表面冷却气膜得到强化，故 hm，avg在 X/L1>0.13 范

围内，带冲击板模型的值比 REF 模型更小。与在支

板内壁面上对流换热系数分布规律所不同的是，冲

击板的冲击间距 H 的影响主要反映在对流换热系数

整体的大小变化上，而对于冲击板所在相应 X/L1位置

的局部影响较小，可见影响 hm 的主要因素为支板冲

击腔与冷气腔的冷气流量分配。

综合上述对流换热的分析与讨论，在一体化加

Fig. 13　Heat transfer coefficient on outside wall of REF 

and H=2.5D model(TR=2.50)

Fig. 14　Spanwise average heat transfer coefficient hm,avg on 

outside wall of different models (TR=2.50)
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力燃烧室非加力状态热环境下，内涵高温主流与支

板外壁面和支板腔内外涵引入冷气与支板内壁面均

发生对流换热，对于施加全气膜覆盖的一体化加力

支板，外壁面对流换热的增强或内壁面对流换热的

减弱均不利于一体化加力支板冷却。如图 13 和图 14
所示，支板前缘处，布置冲击板使局部 hm 和 hc 均增

大，同时强化了支板内外壁面的对流换热，而支板侧

壁处，布置了冲击板则使相应位置的 hc增大 hm 减小，

上述内外对流换热的耦合作用将综合地反映在支板

壁面温度上。

3.3 支板外表面综合冷效

图 15 和图 16 分别给出了主次流温比 TR=2.50 条

件下，REF 与 H=2.5D 模型的壁面温度分布和综合冷

效分布。从图 15（a），（b）和图 16（a），（b）可以看出，

在 |U|<0.01 范围，该处温度较高，冷效较低，0.01<|U|<
0.06 的范围内，温度逐渐下降，冷效逐渐增大，至 |U|>

0.06 的范围，温度和冷效维持平稳。图 15（c）与图 16
（c）分别为图 15（a），（b）和图 16（a），（b）中相应前缘

区域的局部放大，可直观看出 H=2.5D 模型在整个前

缘区域均具有更低温度和更大综合冷效。结合图

14，可知随着 |U|增大，支板表面气膜降低了高温主流

对支板外壁面的对流换热，由于各排气膜孔的横向

间距沿流向逐渐增大，区域内表面气膜得到的补充

冷气量逐渐减少，故 |U|>0.06 时在壁温下降到一定程

度后基本维持平稳。而前述有关支板前缘内外对流

换热的耦合作用，在两模型温度分布和综合冷效分

布的比较下，其结果已显而易见，尽管位于冲击腔的

前排气膜孔冷气量减小，前缘区域 hm增大，但内壁面

上 hc增大带来的影响更为显著。

为进一步比较 REF 与不同冲击间距 H 的模型壁

面综合冷效分布情况，取无量纲径向高度 Y/L2=0.932，
0.709，0.472 和 0.236 上的沿程综合冷效 η0。图 17 和

Fig. 15　Temperature distribution of REF and H=2.5D 

model (TR=2.50)

Fig. 16　Overall cooling effectiveness distribution of REF 

and H=2.5D model (TR=2.50)
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图 18 分别显示了 REF，H=1D，H=2.5D，H=4D 四模型

在不同 Y/L2 处的支板外表面沿程综合冷效和 REF 与

H=4D 模型在不同温比 TR 下的支板外表面沿程综合

冷效。

从整体趋势上看，η0 先迅速增大后平稳缓慢下

降；比较不同模型，支板前缘处 X/L1<0.2 的范围，带冲

击板模型的 η0 均大于 REF 模型，且 η0 随冲击间距 H

的增大而增大，以图 17（b） Y/L2=0.709 处支板前缘为

例，相较于 REF 模型，冲击间距 H 为 1D，2.5D，4D 模

型的 η0提升幅度依次为达到 16.7%，25.5%，30.2%，而

在支板侧壁上 X/L1>0.2 的范围，带冲击板模型相对

REF 也具有更大的 η0。从图 17 可以看出，在不同径

向高度上，支板外表面的冷效分布具有一定差异，η0
随 Y/L2的减小存在小幅度下降。此外，通过对比图 18
中在不同主次流温比 TR 下的沿程综合冷效可以得

到，在不同 Y/L2上，随着 TR 的增大，REF 和 H=4D 模型

沿程综合冷效 η0减小，但下降的趋势逐渐减小。

综合图 14 可知，X/L1<0.2 范围内支板前缘在前排

气膜孔冷气出流作用下，外壁面对流换热迅速减弱，

沿程综合冷效 η0 得以快速增加，随后在多排气膜的

叠加效应下很快达到峰值，接着由于气膜孔在支板

壁面上的排布自前向后横向间距逐渐增大，区域内

补充到表面气膜的冷气逐渐减少，故沿程综合冷效 η0
增大到一定值后开始平稳缓慢下降。对比带冲击板

模型和 REF 模型，综合图 12 可以得到，在支板前缘

处，带冲击板模型内壁面的对流换热强度显著大于

REF 模型，在此影响下，带冲击板模型 η0的值得到显

著提升，且随冲击间距 H 的增大而增大；而在支板冷

气腔侧壁处，结合图 11 和图 13 可知，带冲击板模型

在增强支板内壁面对流换热的同时减弱了外壁面对

流换热，故该处带冲击板模型的综合冷效均大于 REF
模型。

3.4 支板整体冷却特性

为了能从整体性能上综合考虑一体化加力支板

内腔中布置冲击板对冷却特性带来的影响，还需对

外涵引入冷气的引气压力加以考虑，故而在本文给

定的质量流量冷气入口边界下，评价整体冷却特性

除综合冷却效率外，将进一步地对各模型的主次流

压比 Γ 进行比较。

图 19 集中展示了各模型在不同温比下的平均综

合冷效 ηavg 与主次流压比 Γ，其中 X 轴表示主次流压

比 Γ，Y 轴表示不同温比下的各模型，Z 轴表示对应下

的平均综合冷效 ηavg。可以看到，ηavg随主次流温比 TR
的增大而减小，Γ 则随主次流温比 TR的增大而小幅增

Fig. 17　Spanwise average overall cooling effectiveness η0 in different radial dimensionless height with different integrated strut 

models (TR=2.50)



带前缘冲击的一体化加力支板内外耦合传热数值研究第 44 卷  第 5 期 2023 年

2208012-12

大。在主次流温比 TR=2.50 条件下，ηavg随冲击间距 H

增大而增大，与 REF 模型相比，增大幅度依次为

1.64%，2.26%，2.62%，而主次流压比 Γ 随冲击间距 H

增大而减小，与 REF 模型相比的变化幅度依次为

0.395%，0.012%，-0.650%。

表 4 和表 5 中分别总结了不同冲击间距 H 模型在

不同温比下相比 REF 模型平均综合冷效 ηavg 和主次

流压比 Γ 的变化。冲击板一方面增强了支板前缘内

壁面与次流的对流换热，使直面高温主流的支板前

缘壁面温度下降，有利于提高支板的壁面温度分布

均匀性，另一方面，冲击板的分隔调节了流量分配，

结合图 17 和图 18 显示的支板各高度上的沿程综合

冷效 η0，使后排气膜孔冷气量增加，增强了整体气膜

冷却效果。此外，支板腔内布置冲击板后，次流冷气

进口面积和冲击板分隔下腔内流动的改变均给腔内

流动阻力带来变化，必然对次流引气压力产生影响，

其主要也有两方面影响因素，一方面如图 7 所示，冲

击孔和冲击腔内产生漩涡结构均增大了支板腔内流

动损失，造成次流引气压力增加，另一方面如表 3 和

图 10 所反映在冲击板的分隔下，原先从前缘气膜孔

流出的冷气量减少，更多冷气从具有更大进出口压

降的后排侧壁气膜孔流出，使引气压力减小。可知

当冲击间距 H 为 4D 时，冲击板造成局部损失的影响

要大于分隔作用，而冲击间距 H=1D 情况下其分隔作

用影响则强于造成的局部损失，冲击间距 H=2.5D 时

二者影响程度较为接近，作用几乎相抵，次流引气压

力与 REF 模型近乎齐平，可将 REF 视为冲击间距 H=
0 的模型，进而可得到随冲击间距 H 增大，次流引气

压力先减小后增大的变化规律。

比较不同冲击间距的模型，H=4D 模型有相对最

Fig. 18　Spanwise average overall cooling effectiveness η0 in different radial dimensionless height with integrated strut models 

of REF and H=4D at different temperature ratio TR

Fig. 19　Average overall cooling effectiveness ηavg and 

mainstream and coolant pressure ratio Γ of different 

models at different temperature ratio TR
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大的平均综合冷效，但所需引气压力有所上升，H=1D

虽引气压力较低，但其平均综合冷效提升幅度较小，

而 H=2.5D 模型在引气压力与 REF 模型几乎持平的条

件下同时提升了平均综合冷效。

4 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

（1）在一体化加力燃烧室非加力状态热环境下，

对于全气膜覆盖的一体化加力支板，冲击板的布置

改变了支板腔内的冷气流动及支板壁面上各排气膜

孔的流量分配，次流从冷气腔加速进入前缘冲击腔，

于冲击孔两侧形成漩涡，在主次流温比为 2.5 条件

下，冲击间距为 H=1D，2.5D，4D 时，相比无冲击板模

型，冲击腔内对应气膜孔冷气量依次下降 2.68%，

3.80%，7.14%。

（2）高温主流与支板外壁面和次流冷气与支板

内壁面均发生对流换热，前缘内壁面上受突出的气

膜溢流效应影响，对流换热系数达到最大，沿流向随

气膜横向间距的增大而逐渐减小，外壁面对流换热

系数在前缘处先增大后减小，沿流向在表面冷却气

膜作用下逐渐减小。

（3）冲击板的布置对于支板内外壁面对流换热

而言，首先使支板前缘内外壁面对流换热均增强，其

中对内壁面对流换热的强化最为显著，于前缘冲击

滞止线处对流换热系数提升幅度依次为 298.3%，

354.5%，271.9%，其次使支板冷气腔内壁面对流换热

增强，外壁面对流换热减弱。

（4）冲击板结构有效降低了一体化加力支板前

缘温度，提高了壁温分布均匀性，同时后排气膜孔更

大的冷气出流量也增大了侧壁的综合冷效，整体平

均综合冷效随冲击间距的增大而增大，在典型主次

流温比 TR=2.50 下，依次提升 1.64%，2.26%，2.62%，随

着主次流温比的增大，支板的综合冷效减小，但是下

降的趋势逐渐减小。

（5）对于次流冷气的引气压力而言，支板腔内布

置冲击板后，带来额外的流动阻力，同时冲击板改变

了支板腔内的冷气流量分配，使后排气膜孔冷气量

增加，与无冲击板模型相比，带冲击板模型主次流压

比的变化幅度依次为 0.395%，0.012%，-0.650%。

致  谢：感谢国家科技重大专项的资助。
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