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不同射流状态下射流气体与高超声速主流相互作用影响
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（中国运载火箭技术研究院 空间物理重点实验室，北京　１０００７６）

摘　要：为研究不同射流状态对高超声速飞行器气动加热的影响，对高超声速来流条件下方孔和圆孔横
向射流模型进行数值模拟，讨论射流压强、射流速度及射流方向对主流流场的影响，得到了不同射流状态下

流场结构、壁面温度热流分布及壁面中心线温度热流变化。结果表明：射流在一定程度上能缓解壁面气动加

热情况，壁面引射效果更好，壁面引射速度１ｍ·ｓ－１时壁面热流降低接近三分之二。在高速（Ｍａ＞１）射流情
况下，适当增大压强和速度，均会使得射流下游的冷却效果加强；在中低速（Ｍａ＜０６）射流情况下，射流基本
上不改变主流流场而在边界层内流动，流速越大，冷却范围越大，冷却效果也相对较好。射流方向与主流方

向夹角为锐角时，利于射流孔下游降温；夹角为钝角时，利于射流孔上游降温。
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　　严重的气动加热是高超声速飞行器无法避免
而又必须妥善解决的一个重大技术难题，称为

“热障”［１］，目前通常采用被动式防热设计来解决

高超声速飞行器的这一问题。被动式热防护系统

提高防热或隔热能力的主要方法为提高材料防热

或隔热性能和增加材料厚度等，但是新型材料的

研制周期较长，材料厚度的增加又无疑增加了热

防护系统的重量，这使得单一的被动式热防护系

统难以完全应对未来高超声速飞行器长时间、高

热流和可重复使用的服役环境。主动式热防护系

统具有冷却能力强、可抵抗高热流密度的长时间

加热、可重复使用等优点，可以满足未来高超声速

飞行器的热防护需求。主动式热防护系统防热方

法主要有发汗冷却、膜冷却、对流冷却和喷雾冷

却。对于发汗冷却和膜冷却来说，飞行器表面引

射气体会与高超声速主流来流发生相互作用，产

生复杂的激波和漩涡剪切流动，这使得高超声速

飞行器流场内流动更为复杂。引射效应一直以来

都是国内外学者研究的热点［２－５］。

Ｈｅｕｆｅｒ和Ｏｌｉｖｉｅｒ等［６－８］通过实验和数值模拟

对高超声速主流中的楔形体狭缝式气膜冷却进行

了研究，表明气膜冷却在高超声速流动中能有效

减少机体的热负荷；随着吹风比、主流雷诺及马赫

数的增大，气膜冷却效率提高。Ｗｉｍｂｅｒｌｙ等［９］针
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对细圆锥体模型在来流马赫数１２～１７条件下进
行了风洞实验，结果表明壁面换热系数及流阻与

吹风比呈负相关，吹风比增大，二者随之减小。熊

宴斌［１０］在马赫数３的风洞中研究分析了青铜、不
锈钢粉末烧结多孔平板、烧结金属丝网多孔平板

以及不锈钢烧结粉末多孔曲面结构的引射规律，

研究表明，二次流注入能够有效减小壁面速度梯

度，降低壁面温度。数值模拟研究方面，Ｙａｎｇ
等［１１］针对槽缝式平板进行了不同流态下不同影

响因素（射流率、缝高、吹风比）状态下的模拟研

究，发现气膜冷却是壁面进行主动热防护的一种

有效途径，在高超声速流动中降温减阻效果更加

明显。Ｋｏｎｏｐｋａ等［１２－１３］采用大涡模拟方法对气

膜冷却问题进行了研究，发现顺压梯度有利于降

低剪切层湍流度并推迟转捩，从而提高冷却效率；

湍流流态下气膜冷却的整体效率比层流流态下的

稍低，冷却长度稍短［１３］。王建［１４］、余磊［１５］等的

研究表明气体引射进入边界层使边界层增厚，有

效降低了壁面摩擦系数；随着引射气体流量增加，

壁面温度和对流换热系数显著减小。另外，还有

学者使用直接数值模拟［１６－１８］对壁面存在二次流

注入的流动传热进行计算，获得了射流与主流相

互作用的精细流动图画［１９］。上述研究丰富了人

们对气体引射效应的认识。工程上高超声速飞行

器常出现局部热流过高的情况，气体引射效应能

有效解决这一状况，因此系统研究气体引射与高

超声速主流相互作用有重要意义。

本文针对方孔和圆孔横向引射模型、高超声

速来流条件下冷却气体射流问题，采用数值模拟

的方法，开展气体射流条件下的高超声速飞行器

表面气动加热机理研究，分析射流气体压强、射流

速度以及射流方向等因素对壁面温度和附面层内

流动结构的影响，研究气体射流表面降热特性，并

根据模拟结果对高温边界层流场进行深入分析。

１　计算方法与模型

１．１　计算模型

图１给出了本文研究模型，其中高超声速主
流从左侧进入，射流气体与壁面成一定角度从射

流孔射出，与主流相互作用，向下游发展。ｘ、ｙ、ｚ
分别为主流的流向、法向和展向。射流孔（包括

圆孔和方孔）中心取为坐标原点，主流进口位于

ｘ＝－２０ｍｍ处，出口位于 ｘ＝８０ｍｍ处，射流孔
出口位于 ｙ＝－１０ｍｍ处。空间流场高度 Ｌｙ＝
３０ｍｍ，流场宽度Ｌｚ＝６ｍｍ。为了便于分析引射
表面与光滑表面流动特性、降低计算误差同时保

图１　物理模型
Ｆｉｇ．１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌ

证数值计算结果是在同一流场状态下得到，将引

射表面对应的壁面作为光滑壁面［１９］。考虑主流

和射流流动特性，流动为层流，控制方程由经典的

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程组来描述，见式（１）～（３）：
ρ
ｔ
＋·（ρＶ）＝０ （１）

ｄＶ
ｄｔ＝ｆｂ＋

１
ρ
ｐ＋μ
ρ

２Ｖ＋１３
μ
ρ
（·Ｖ）

（２）

ρｄ（^ｕ＋Ｖ
２／２）

ｄｔ ＝ρｆｂＶ＋（Ｖ·Γ）＋（λＴ）＋ρｑ

（３）
其中：ρ表示流体密度；ｔ表示时间；Ｖ表示速度矢
量；ｆｂ为外体力；μ为流体的动力黏性系数；ｐ为流
场压力；^ｕ表示内能；Γ表示应力项；λ表示流体
导热系数；ｑ为源项热流。

１．２　网格划分及边界条件设置

对于高超声速主流来流条件下的气体引射流

动的 计 算 流 体 动 力 学 （ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）模拟，网格是至关重要的。本文
开展了包含基准网格在内的 ５个网格状态的计
算，以考察第一层网格高度、网格数量对热环境计

算结果的影响。壁面第一层网格法向距离计算公

式为：

Δｙ＝μｙ
＋

ρｕτ
（４）

式中：ｙ＋为第一层网格到壁面的无量纲距离，取
ｙ＋＝１；ｕτ为壁面摩擦系数。

为排除网格数量的影响，分别对 ２４０万、
１４０万和４１０万网格进行计算。２４０万与４１０万
网格数量下壁面中心线温度相对接近而与１４０万
网格数量下壁面温度存在一定差异，即在２４０万
基准网格基础上增加网格数量不会引起壁面温度

的较大变化。为提高计算效率，网格设置为第一

层网格间距０００１ｍｍ、总网格量为２４０万的分块
对接网格，如图２所示。求解控制方程采用有限
体积法离散，通量离散采用总变差减小格式以及

·７６·
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ＭｉｎＭｏｄ限制器，保证空间为二阶精度。时间离散
采用点隐式方法［１９］。

图２　计算区域网格
Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ

边界条件设置：光滑壁面及射流区域壁面为

无滑移绝热壁面条件；主流区两侧为对称边界条

件；主流入口为高超声速入口，给定压力、速度和

温度条件；射流气体入口为质量流率入口，给定质

量流率和温度条件，气体温度为２２１Ｋ；主流和引
射气体工质均为空气；出口超声速，所有边界条件

外推；初始条件采用压力值为２５５０Ｐａ。

１．３　方法验证

为了验证计算软件气动热模拟的准确性，采

用二维钝头圆柱作为验证算例，该算例包含

Ｈｏｌｄｅｎ的风洞试验数据［２０］。其中圆柱半径为

００３８１ｍ，来流马赫数为８，静压为８５５Ｐａ，静温
为１２５０７Ｋ，壁面温度为２９４Ｋ。计算网格如图３
所示，网格量１００×８０（周向×径向），第一层网格
间距３８１×１０－６ｍ。

图３　二维圆柱计算网格
Ｆｉｇ．３　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｇｒｉｄｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ

图４给出了圆柱表面斯坦顿数分布与风洞实
验值比较，从计算结果来看热流误差均在１０％以
内，证明本方法计算热流的精度是可靠的。

２　结果与分析

考虑气体引射与主流掺混后流场结构与引射

气体压强、引射速度和射流方向等的变化密切相

图４　圆柱表面斯坦顿数分布曲线
Ｆｉｇ．４　Ｓｔａｎｔｏｎｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｃｙｌｉｎｄｅｒｓｕｒｆａｃｅ

关，本文以主流０°攻角，主流来流静温２２１Ｋ、静
压２５５０Ｐａ、马赫数 ６，射流来流方向 ９０°、静温
２２１Ｋ、静压１９１２５Ｐａ、马赫数１２为基准状态，
通过改变射流压强、射流速度和射流方向，得到了

掺混后流场结构、壁面温度分布和壁面中心线温

度等参数，并对其变化规律进行分析。

２．１　流场特征

图５展示了基准状态下气体引射的基本流动
结构。由图可知：一方面，自入口处边界层开始发

展，主流首先产生一道斜激波，而到了射流孔附

近，受射流垂直进入主流影响，受到阻碍的主流产

生一道弓形激波；另一方面，射流从方孔进入主

流，在射流出口附近形成明显的马赫盘。斜激波

和弓形激波下面存在明显的速度剪切层，射流垂

直进入主流，受到该剪切层的阻碍，在靠近剪切层

位置附近滞止，向四周流动。流向上游的流体产

生回流涡，沿展向左右流动的流体，在ｘ截面形成
一对“肾型”涡，其余大部分流体则流向下游。

图５　气体引射基本流动结构
Ｆｉｇ．５　Ｂａｓｉｃｆｌｏｗｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｎｔｈｅｇａｓｅｊｅｃｔｉｏｎ

图６给出了主流壁面温度分布及射流孔附近
表面极限流线。由图可知，入口附近流动滞止，该

位置附近的壁温极高。射流孔前方某位置处壁温

迅速降低，因为该位置存在一个较大的回流区，一

直延伸到高温的滞止区域，这与空间流线显示出

的射流孔上游回流涡相对应。围绕射流孔一周直

到远下游，存在明显的“肾型”涡流动结构，而“肾

型”涡流动结构与壁面的低温区相对应。

·８６·
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图６　主流壁面温度分布及射流孔附近表面极限流线
Ｆｉｇ．６　Ｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｌｉｍｉｔ
ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｎｅａｒｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｏｆｅｊｅｃｔｉｎｇｈｏｌｅ

２．２　射流压强影响

为了研究射流压强对流动结构和壁面热流的

影响，开展了包含基准状态在内的５个不同射流
压强状态的模拟。其中主流来流静温２２１Ｋ，马
赫数６，静压 ２５５０Ｐａ。射流静温 ２２１Ｋ，马赫数
１２，静压分别为：２５５０Ｐａ、５１００Ｐａ、１０２００Ｐａ、
１９１２５Ｐａ和４０８００Ｐａ。

图７为不同射流压强下ｚ＝０ｍｍ截面和 ｘ＝
０ｍｍ截面流线及马赫数分布。由图可知，射流对
横向来流产生阻挡，形成一道弓形激波，弓形激波

使迎风面近壁面发生流动分离１，随着压强增大，
弓形激波强度、分离程度均增强。此外，射流与来

流之间形成明显边界。射流下游背风区的低压特

性会造成此处近壁面产生流动分离２，随着压强
增大，此处流动分离加剧。同时射流与来流剪切

掺混形成的正反向旋转流向“肾型”涡，随着压强

增大，靠近射流孔的“肾型”涡增大，较远的一对

“肾型”涡逐渐消失。因为“肾型”涡的产生主要

依靠射流与主流在边界处的剪切掺混，而射流压

强增大使边界范围变大，速度剪切层向远离壁面

方向移动，导致涡的搅动范围增大。

图７　不同射流压强下流线及马赫数分布
Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔｒｅａｍｌｉｎｅａｎｄ

Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｊｅｃｔｉｎｇｐｒｅｓｓｕｒｅ

图８为不同射流压强下壁面中心线温度变
化。由图可知，射流孔附近低温区降温效果较强。

因为压强较小时，引射气体对主流的阻碍作用较

小，对上下游影响范围较小，引射气体被主流压向

壁面，在壁面很近的区域内向下游流动。随着射

流压强增大，射流孔上游回流涡增大，上游壁面低

温区范围增大，但低温区内降温效果减弱；射流孔

下游低温区范围也增大，靠近射流孔处的壁面温

度升高，远离射流孔处的壁面温度降低，即增大射

流压强，能增大下游低温区范围，增强下游整体降

温效果，即单位质量的冷却介质冷却效果最好。

若射流孔数目增多，则低压射流对壁面降温效果

更优。

图８　不同射流压强下壁面中心线温度对比
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｊｅｃｔｉｎｇｐｒｅｓｓｕｒｅ

２．３　射流方向影响

为了研究射流方向对流动结构和壁面热流的

影响，开展了不同射流孔与主流壁面夹角研究。

其中射流方向与主流方向的夹角分别为 ３０°、
４５°、６０°、９０°、１２０°、１３５°和１５０°。

图９给出了不同射流孔方向下流线及马赫数
分布。由图９（ａ）可知，在截面 ｚ＝０ｍｍ处，射流
角度越大，射流与主流作用产生的弓形激波越大，

射流孔上下游区域的回流区越大。射流角度为锐

角时，射流对上游的影响范围随角度增大，下游的

影响范围也随角度增大，但强度减弱。引射角度

为钝角时，射流对上游的影响范围随角度增大，强

度也增大，对下游影响则相反。由图９（ｂ）可知，
随着射流角度增大，射流孔两侧的“肾型”涡增

大。射流角度为锐角时，角度越大，“肾型”涡越

贴近壁面。射流角度为钝角时，“肾型”涡产生位

置较锐角时远，且角度越大，产生位置距壁面越

远。由于射流角度的存在，引射气体沿主流方向

的速度分量导致主流流场较基准流场有所变化，

引射角度为锐角时沿主流方向的速度分量增强，

钝角时则相反。

图１０为壁面中心线温度对比。由图可知，射
流方向与主流方向夹角为锐角时，射流孔上游降

温效果劣于基准态；下游降温效果差别较小，都优

于基准态。随着射流方向与主流方向夹角增大，

·９６·
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图９　不同射流孔方向下流线及马赫数分布
Ｆｉｇ．９　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔｒｅａｍｌｉｎｅａｎｄＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｊｅｃｔｉｎｇｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

上游低温区增大，降温效果增强。射流方向与主

流方向夹角为钝角时，射流上游降温效果优于基

准态，下游则劣于基准态。随着角度增大，射流孔

下游降温效果减弱；射流方向与主流方向夹角为

锐角时降温范围大于钝角，效果也优于钝角时状

态。角度越小，射流越贴近壁面，射流孔附近降温

效果越好，射流角为３０°时较射流角为９０°时壁面
温度降低约３０％。

图１０　不同射流方向下壁面中心线温度对比
Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｔｈｅ
ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｊｅｃｔｉｎｇｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

２．４　射流孔形状影响

为了研究射流孔形状对流动结构和壁面热流

的影响，研究了方孔和圆孔两种射流孔。

图１１给出了不同射流孔形状下流线及马赫
数分布。由图可知，相同条件下，射流孔形状的改

变对流场结构影响不大。相同工况不同引射孔情

况下，弓形激波大小位置、分流区大小、强度基本

相同。可见，孔结构的改变，对射流与主流掺混作

用影响较小。由图１２不同射流孔形状下壁面中
心线温度变化可知，相同工况下，圆孔的降温效果

略优于方孔。因为孔结构的改变，对射流与主流

掺混作用影响较小，所以对流场的降温效果影响

也较小。

图１１　不同射流孔形状下ｚ＝０ｍｍ截面流线
及马赫数分布

Ｆｉｇ．１１　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔｒｅａｍｌｉｎｅａｎｄＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｔ
ｚ＝０ｍｍｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｊｅｃｔｉｎｇｈｏｌｅｓ

图１２　不同射流孔形状下壁面中心线温度对比
Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｔｈｅ

ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｊｅｃｔｉｎｇｈｏｌｅｓ

２．５　射流速度影响

２．５．１　高速射流
以方孔模型为研究对象，研究射流来流马赫

数为２４、１２、０６时的流场状态。通过对比分
析，研究高速射流速度情况对流动及冷却效果的

影响。

图１３给出了不同射流速度下 ｚ＝０ｍｍ截面
和ｘ＝０ｍｍ截面流线及马赫数分布。随着射流
速度增大，射流对主流的阻碍作用增大，产生的弓

形激波也较强，使主流远离壁面。随着射流速度

增大，射流孔上游和下游流动分离加剧，射流孔两

侧的“肾型”涡增大。

图１４为不同射流速度下壁面中心线温度变
化。由图可知，随着射流速度增大，射流孔上游回

·０７·
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流涡增大，上游壁面低温区范围增大，但低温区内

降温效果减弱；引射下游靠近射流孔处的壁面温

度升高，远离射流孔处的壁面温度先降低后增大，

推测可能存在一个最优射流速度，使下游壁面降

温效果最佳。

图１３　不同射流速度下流线及马赫数分布
Ｆｉｇ．１３　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔｒｅａｍｌｉｎｅａｎｄＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｊｅｃｔｉｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙ

图１４　不同射流速度下壁面中心线温度对比
Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｔｈｅ
ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｊｅｃｔｉｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙ

２．５．２　中低速射流
以圆孔模型为研究对象，研究射流来流马赫

数为１２、０６、０３、０１、００５时的流场状态，壁面
取３００Ｋ等温壁面边界条件。通过对比分析，研
究中低速射流速度情况对流动及冷却效果的

影响。

图１５给出了不同射流速度情况下射流孔附
近流动对比，可以看出，速度越低，其对主流的改

变越小。射流马赫数为００５（速度约１５ｍ·ｓ－１）
时，流体从射流孔流出之后几乎是贴壁继续向后

流动，对主流阻碍较小，几乎不产生弓形激波。而

射流马赫数为１２时，在射流孔附近区域形成较
强的弓形激波，在其上游形成一个较大的回流涡，

受回流涡的影响，在上游形成高热流区域，如

图１６所示。

图１５　不同射流速度下射流孔附近流动对比
Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｏｗｓｔｒｕｃｔｕｒｅｎｅａｒｔｈｅ
ｅｊｅｃｔｉｎｇｈｏｌｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｊｅｃｔｉｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙ

图１６给出了中心线上的热流分布，可以看
出，在射流的下游区域热流均有所降低。射流马

赫数小于０３时，射流对主流影响较小，基本集中
在射流孔附近，冷却效果较弱。射流马赫数大于

等于０３时，下游区域热流显著降低。射流马赫
数为０６时在射流孔附近的降温效果优于马赫数
为１２时的，而下游稍远区域冷却效果基本相当。
但射流马赫数为１２时，射流孔上游区域形成不
利干扰，使得热流不降反增，可以推测，存在最佳

的射流速度，使冷却效果最好。就本文研究工况

下，单孔射流马赫数为０６左右，冷却效果最好。
射流的影响呈现明显的三维效应，其影响范围明

显受射流速度的影响，局部呈现条带状的热流分

布，因此，若要大范围地冷却，则需要更多的射流

孔出流进行冷却。

图１６　不同射流速度下壁面中心线热流对比
Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｗａｌｌｈｅａｔｆｌｕｘｏｆｔｈｅ
ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｊｅｃｔｉｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙ

２．５．３　多孔射流影响
进一步对多孔（壁面整体）射流情况进行研

究，其中，主流来流 ０°攻角、静温 ２２１Ｋ、静压
２５５０Ｐａ、马赫数 ６，射流气体静温 ２２１Ｋ、静压
１９１２５Ｐａ，射流速度为 １ｍ·ｓ－１、２ｍ·ｓ－１、
１５ｍ·ｓ－１、３０ｍ·ｓ－１。壁面为等温壁３００Ｋ。

图１７给出了不同射流速度的流动对比，可以

·１７·
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看出，增加射流速度后，会引起边界层流动的明显

改变。低速射流情况下，射流气体直接进入边界

层贴壁流动，使得热流明显降低。高速射流情况

下，射流气体将原平板边界层“抬离”壁面，使得

壁面附近充满射流气体，从而使得壁面热流接近

于０。

图１７　不同射流速度下流动对比
Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｏｗｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｊｅｃｔｉｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙ

图１８给出了不同射流速度下壁面热流对比，
可以看出，考虑壁面整体射流之后，热流大幅降

低。１ｍ·ｓ－１的壁面射流速度即使得壁面热流降
低接近三分之二，２ｍ·ｓ－１的壁面射流速度即使
得壁面热流降低接近９０％，而１５ｍ·ｓ－１的射流
速度即使得壁面热流降为接近０的量值，由此可
见，壁面射流即使射流速度很低，降温冷却效果也

非常显著。

图１８　不同射流速度下壁面中心线热流对比
Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｗａｌｌｈｅａｔｆｌｕｘｏｆｔｈｅ
ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｊｅｃｔｉｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙ

２５４　小结
１）高速射流的冷却机理：高速射流一般用于小

孔喷流，当冷却工质以高速状态（特别是 Ｍａ＞１）
喷出时，喷流气体形成类似“气柱”的一团流体，

来流和气柱相互作用，在气柱前方形成涡系流动，

使得局部热流降低或升高，而在气柱后方，来流将

气柱压在物体表面，使得后方壁面得到冷却，如

图１９（ａ）所示；当气流速度进一步增大，气流对主

流的冲破作用加强，对流动结构的改变也更加明

显，如图１９（ｂ）所示。实际上，喷流和主流相互作
用的流动结构很大程度上与两种流动的静压、动

压两种关系的匹配相关。这种高速喷流对流动结

构的改变大，需要的冷却工质也多，对于可以短时

改变流动结构从而降低热流的情况较为适用。

图１９　高速射流与主流相互作用的流动结构
Ｆｉｇ．１９　Ｆｌｏｗｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｈｉｇｈｖｅｌｏｃｉｔｙ
ｅｊｅｃｔｉｎｇｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｗｉｔｈｍａｉｎｓｔｒｅａｍ

２）低速射流的冷却机理：低速射流可用于小
孔喷流和多孔介质引射，冷却工质以低速喷出时，

喷流在主流的作用下被压在物体表面，在边界层

内贴壁流动，进而冷却飞行器外表面。由于具有

需要冷却工质相对较少和对主流流动改变较少的

特点，这种冷却方式的应用范围较广，并且可较长

时间持续工作。综合考虑实际情况，可对孔的大

小、孔的分布数量、流速大小等因素进行综合优化

设计，选择整体效果最好的方案。

３　结论

１）高超声速来流条件下的射流流场中存在
主流斜激波、弓形激波、马赫盘、速度剪切层、流向

回流涡、展向“肾型”涡等复杂流动结构，流动结

构的改变和射流的压强、速度、方向相关，其中射

流速度对流动结构的改变尤为明显。

２）射流压强增大，射流孔下游低温区范围增
大，靠近射流孔处的壁面温度升高，远离射流孔处

的壁面温度降低，增强了下游整体降温效果，若射

流孔数目增多，则低压射流对壁面降温效果更优。

射流方向与主流方向夹角为锐角时，利于射流孔

下游降温，角度越小，射流越贴近壁面，射流孔附

近降温效果越好，射流角为３０°时较射流角为９０°
时壁面温度降低约３０％。夹角为钝角时，利于射
流孔上游降温。圆孔的降温效果略优于方孔。

３）在高速（Ｍａ＞１）射流情况下，一定范围
内，压强和速度适当增大，均可使射流下游的冷却

效果加强。当射流速度达到一定量值后，主流流

场结构明显改变，流动结构改变大，需要的冷却工

质多，较为适用于可以短时改变流动结构从而降

·２７·
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低热流的情况。

４）在中低速（Ｍａ＜０６）射流情况下，射流对
流场的改变相对较小，低速时，射流基本上不改变

主流流场而在边界层内流动，达到冷却壁面的效

果；在这个速度区间范围内，流速越大，冷却范围

越大，冷却效果也相对较好。壁面整体引射时，

１ｍ·ｓ－１的壁面引射速度即使得壁面热流降低接
近三分之二，２ｍ·ｓ－１的壁面引射速度即使得壁
面热流降低接近９０％，而１５ｍ·ｓ－１的引射速度
即使得壁面热流降为接近０的量值。
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