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高超声速主流中平／曲面上超声速气膜冷却特性

陈泊宏，易仕和

（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：超声速气膜冷却技术被广泛应用于高超声速飞行器主动热防护。针对平面和曲面，采用数值模
拟方法研究了冷却气体入口马赫数、吹风比以及喷缝高度对于超声速气膜冷却特性的影响，并对气膜冷却效

果进行了试验验证。结果表明，无论被冷却壁面是平面或曲面，超声速气膜均具有良好的壁面附着特性，可

以对壁面进行有效冷却。相较而言，超声速气膜作用于曲面上的冷却效果优于平面。提高冷却气体入口马

赫数及吹风比可以提高冷却效率。随着喷缝高度的增大，气膜冷却效率随之增大，并逐渐达到一个恒定值。
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即当喷缝高度足够大时，进一步增大喷缝高度的优势不大。
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　　高超声速飞行技术是世界各国高度重视和大
力发展的重要方向之一。然而，高超声速飞行器

会受到严重的空气动力加热，这会造成飞行器表

面烧蚀，损害飞行器安全。因此，主动防热方法的

突破对于高超声速飞行器的研制十分重要。这种

情况下，气膜冷却技术作为一种主动热防护手段，

已在高超声速飞行器的冷却中得到广泛应

用［１－３］。其基本原理是利用孔和槽缝将冷却工质

喷射至高温部件表面，形成冷却气膜覆盖高温表

面，达到冷却效果。然而，如何通过优化气膜冷却

结构及射流参数，实现使用相对少的冷却气体量

来获得相对高的冷却效果引起了研究者的

关注［４－５］。

基于此研究者进行了许多研究。基于高速粒

子图像测速技术，Ｍａｒｑｕａｒｄｔ等［６］重点研究了激波

与超声速气膜冷却气体的相互作用，发现喷射马

赫数是影响冲击／冷却气膜相互作用的流动结构
的最关键因素。宋长青［７］对唇缘厚度对超声速

气膜冷却气体场结构的影响进行了研究，发现当

狭缝高度保持不变时，唇缘厚度的增大会减小从
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唇缘的上尖端和下尖端发出的激波和再附着激波

的角度。Ｐｅｎｇ等［８］研究了激波强度、激波发生器

宽度和冷却气体入口马赫数对超声速气膜冷却的

影响。结果表明，对于具有激波发生器的情况，边

界层中较低的马赫数降低了气膜冷却的有效性。

除了上述所有研究，Ｊｏｓｅｐｈ等［９］还对圆柱形

喷孔进行了研究，发现圆柱形喷孔的效率很低。

此外，Ｇｏｌｄｓｔｅｉｎ等［１０］通过得到平板上３５°倾斜圆
柱孔在不同吹风比下的气膜冷却效率，系统地研

究了气膜冷却的基本规律。Ｗｅｉ等［１１］评估了四

种壁热状态对气膜冷却性能的影响，发现增加壁

面热通量有利于提高超声速气膜的冷却性能。

Ｓｈａｎ等［１２］分析了超声速和亚声速气流下的冷却

特性。结果表明，在相同的条件下，超声速冷却气

体的膜覆盖率优于亚声速流。倪航等［１３］研究了

五种入口高度组合的冷却气体分段注入结构，并

与单个冷却气体注入结构相比较，结果表明分段

注入与单个注入相比可以提升气膜冷却效果。

基于以上分析，目前针对高超声速主流下的

超声速气膜冷却特性的研究主要集中在针对平面

进行冷却的单参数研究上。只有少部分研究者针

对实际中更常见的曲面进行超声速气膜冷却研

究，尤其是缺少对多参数综合影响的研究。因此，

针对典型的临近空间高超声速巡航飞行条件下，

平面和曲面上的超声速气膜冷却工程进行了数值

模拟研究。研究对象均为高超声速后台阶模型，

高超声速后台阶流动是大气层内高速飞行器发动

机设计及表面热防护等技术研发过程中涉及的一

类基础流动问题。研究了冷却气体入口马赫数、

吹风比及喷缝高度对超声速气膜冷却效果的影

响，研究结果可为提高试验中的超声速气膜冷却

效率提供理论指导，且研究高超声速后台阶流动

特性对有效提升飞行器性能有重要意义。

１　模型描述

１．１　物理模型

为了研究超声速气膜在平面和曲面上的冷却

特性，二维超声速气膜冷却的物理模型如图１所
示。模型均带有垂直后台阶，超声速的冷却气流

从槽缝平行于主流射出，对下游壁面进行气膜冷

却。该模型的总长度为 ２００ｍｍ，通道为３０ｍｍ。
曲面的弯曲半径为 ４ｍ，其他尺寸与平面相同。
主流从左向右流动，马赫数为 ６０，飞行高度为
３０ｋｍ。喷缝高度ｄ为１～６ｍｍ，冷却气体入口马
赫数为１２～１８，吹风比为０２～０３。

（ａ）平面模型
（ａ）Ｆｌａｔｓｕｒｆａｃｅｍｏｄｅｌ

（ｂ）曲面模型
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅｍｏｄｅｌ

图１　物理模型
Ｆｉｇ．１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌ

·７２１·
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　　冷却效果的评价指标为有效冷却距离 Ｌｃ和
冷却效率η。Ｌｃ是指 η＞０９的以喷缝为起点的
壁面长度。冷却效率的定义为

η＝
Ｔｍ－Ｔｗ
Ｔｍ－Ｔｃ

（１）

式中，Ｔｍ表示主流恢复温度，Ｔｗ表示冷却壁的绝
热壁温度，Ｔｃ为冷却气体的恢复温度。

吹风比 Ｍ是气膜冷却研究中的常用参数。
其定义为

Ｍ＝
ρｃｕｃ
ρｍｕｍ

（２）

式中，ρｃ为冷却气体密度，ｕｃ为气膜槽缝出口平
均速度，ρｍ为主流密度，ｕｍ为主流速度。

１．２　数值模拟方法和边界条件

对于超声速气膜冷却，可使用的湍流模型包括

剪切应力传输（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｆｅｒ，ＳＳＴ）ｋ－ω模
型、ｒｅａｌｉｚａｂｌｅｋ－ε模型、重整化群（ｒｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎ
ｇｒｏｕｐ，ＲＮＧ）ｋ－ε模型和标准ｋ－ε模型。由于研
究模型既需要计算近壁面的流动情况，又需要进行

射流及混合层的计算，还需保证高超声速主流计算

的精度。因此，选择综合了标准ｋ－ε模型和标准
ｋ－ω模型优点的ＳＳＴｋ－ω模型进行数值模拟计
算，且此模型也被多次用于二维后台阶超声速气膜

模型的模拟计算。采用对流上游分裂方法

（ａｄｖｅｃｔｉｏｎｕｐｓｔｒｅａｍｓｐｌｉｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄ，ＡＵＳＭ）对无黏
性通量矢量进行离散［８，１４－１８］。湍流方程中的动量

方程、能量方程和对流项采用二阶迎风格式离散

化。主流和冷却气体介质均设置为空气，冷却气体

及主流气体均为完全气体。冷却气体入口条件为

压力入口，出口条件为压力出口。主流的入口条件

为压力远场入口，出口条件为压力出口。表１列出
了主流和冷却气体的边界条件。

表１　边界条件
Ｔａｂ．１　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

来流类型 马赫数 入口总压／Ｐａ 入口总温／Ｋ

主流 ６．０ １８８９９１６ １８５３

冷却气体

１．２ ２９０３ ２９１

１．５ ４３９４ ３２８

１．８ ６８７８ ３７２

２　模型验证

为了验证超声速气膜的冷却效果及数值模拟

所用湍流模型的正确性，在ＫＤ－０１高超声速炮风
洞上进行了验证试验。ＫＤ－０１高超声速炮风洞全

长为４３ｍ，名义总温可达１０００Ｋ。风洞采用拉瓦
尔（Ｌａｖａｌ）型面喷管，出口直径为５００ｍｍ。采用轻
活塞运行方式，喷管出口马赫数实校值为７１。

气膜冷却试验模型示意图及供气设备照片分

别如图２（ａ）和图２（ｂ）所示。试验模型整体结构
为二维槽缝模型，与图１中的平面模型一致。试验
模型全长为５００ｍｍ，前缘距离喷缝１５０ｍｍ，喷缝
高度为５ｍｍ，冷却气体为空气，喷流马赫数为３．２。

（ａ）试验模型示意图
（ａ）Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｏｄｅｌ

（ｂ）供气设备照片
（ｂ）Ｐｈｏｔｏｓｏｆｇａｓｓｕｐｐｌｙｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

图２　试验模型示意图及供气设备照片
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｏｄｅｌａｎｄ

ｐｈｏｔｏｓｏｆｇａｓｓｕｐｐｌｙｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

当吹风比为１．２５时，测量了有无超声速气膜
冷却的高超声速平面模型下游表面热流分布，并

计算了冷却效率。在数值模拟中，先建立了与试

验模型一致的物理模型，且将模型的边界条件设

置的与试验一致，在算例计算收敛后得到了冷却

效率。图３为试验及模拟结果的冷却效率对比，
横坐标为ｘ方向距离与喷缝高度 ｄ的比值，纵坐
标为冷却效率 η。如图３所示，超声速气膜对于
试验模型的冷却效果较好，且模拟与试验结果非

常吻合。除少数点外，其他点的模拟与试验结果

的相对误差的绝对值均小于５％。因此，可认为
采用的ＳＳＴｋ－ω模型是可靠的，相对误差主要来
自模型的理想化。例如在喷缝附近，模拟与试验

的结果差距较大。这是因为在实际的风洞试验的

过程中，冷气喷缝附近的气体流动情况复杂，且冷

却气体刚射出喷缝时，温度较低。随着其在往下

游流动的过程中不断与主流掺混，导致温度上升。
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然而，模拟计算中会忽略掉冷却气体在喷缝处的

温度变化，因此在靠近喷缝附近的试验结果中的

冷却效率高于模拟结果，导致误差较大。

图３　试验及模拟结果的冷却效率对比
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｂｅｔｗｅｅｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

表２所示为模型的网格无关性验证。在该模
型中，主流马赫数为６０，冷却气体入口马赫数为
１２，吹风比为０２，喷缝高度 ｄ为４ｍｍ。由于湍
流模型采用ＳＳＴｋ－ω模型，因此在所有计算条件
下，冷却壁上第一层网格质心到壁面的无量纲距

离ｙ＋均在１以下。

表２　网格信息

Ｔａｂ．２　Ｇｒｉｄｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

网格数量 ｙ＋ 网格增长率

　２３７１３ ＜１ １．２

３１３１３ ＜１ １．２

６０８７３ ＜１ １．２

１０５１９３ ＜１ １．２

１２１５７３ ＜１ １．２

图４显示了被冷却壁面的绝热壁温分布，这
表明了最佳网格数量为３１３１３个，此时可以在保
证计算准确性的同时有效降低计算成本。

图４　模型收敛后的温度分布
Ｆｉｇ．４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｆｔｅｒｍｏｄｅｌｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ

３　结果讨论

３．１　冷却效果分析

数值模拟研究主要关注冷却气体对高超声速

飞行器壁面的冷却效果，而待冷却壁面的温度分布

是反映冷却效果的重要参数。图５为有无气膜冷
却下平面和曲面的温度分布对比。主流的马赫数

为６０，喷缝高度ｄ均为１ｍｍ，冷却气体入口马赫
数均为１２，吹风比为０２。冷却气体的出射方向
均与待冷却壁面平行，其流动方向和法线方向分别

对应于ｘ坐标轴和ｙ坐标轴的方向。

（ａ）平面，无气膜冷却
（ａ）Ｆｌａｔｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈｏｕｔｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ

（ｂ）平面，有气膜冷却
（ｂ）Ｆｌａｔｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ

（ｃ）曲面，无气膜冷却
（ｃ）Ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈｏｕｔｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ

（ｄ）曲面，有气膜冷却
（ｄ）Ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ

图５　有无气膜冷却下壁面的温度分布
Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅ

ｗｉｔｈｏｒｗｉｔｈｏｕｔｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ
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图５（ａ）和图５（ｃ）表示，当没有气膜冷却时，
封闭的喷缝会变为后台阶。在这一区域，主流的

速度较小，导致其动能转化为内能，造成局部温度

上升。故该区域的温度相对较高，最终导致该喷

缝的下游壁面的气动热环境相对恶劣。从

图５（ｂ）和图５（ｄ）中可以看出，有气膜冷却时，低
温流可以覆盖喷缝后面的壁面，将高温主流与壁

面隔离，从而降低喷缝下游的壁面温度。这种冷

却效果在靠近喷缝处更为明显，出现这种现象的

主要原因是：随着冷却气体向下游流动，其不断与

主流混合，来自高温主流的热量通过热对流传递

到冷却气体，导致冷却气体逐渐远离冷却壁。因

此，在这个过程中，冷却效果逐渐减弱。这种趋势

也可以通过图 ６来解释。图 ６为图 ５（ｂ）和
图５（ｄ）所对应的湍流动能 ｋ的分布。湍流动能
ｋ表示主流和冷却气体之间的混合程度，在更强
的混合程度下 ｋ更高。从图６可以看出，在平面
和曲面上，ｋ均沿ｘ方向先增大后减小，但始终大
于喷缝附近处的 ｋ。因此，冷却效果沿 ｘ方向下
降，但下降速度逐渐降低。

（ａ）平面，有气膜冷却
（ａ）Ｆｌａｔｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ

（ｂ）曲面，有气膜冷却
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ

图６　冷却气体作用下壁面的湍流动能分布
Ｆｉｇ．６　Ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｋｉｎｅｔｉｃｅｎｅｒｇｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎ
ｔｈｅｗａｌｌｕｎｄｅｒｔｈｅａｃｔｉｏｎｏｆｃｏｏｌｉｎｇｇａｓ

３．２　平／曲面冷却效果的比较

主流马赫数为６０、冷却气体入口马赫数为

１２、喷缝高度 ｄ为１～４ｍｍ时，平面和曲面上
的温度分布如图 ７所示。可以看出，在这两种
表面上，离喷缝越近，温度越低，下游壁面温度

逐渐升高。在相同的喷缝高度和冷却气体入口

马赫数下，超声速气膜对曲面的冷却效果优于

平面。

（ａ）ｄ＝１ｍｍ，平面
（ａ）ｄ＝１ｍｍ，ｆｌａｔｓｕｒｆａｃｅ

（ｂ）ｄ＝１ｍｍ，曲面
（ｂ）ｄ＝１ｍｍ，ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅ

（ｃ）ｄ＝２ｍｍ，平面
（ｃ）ｄ＝２ｍｍ，ｆｌａｔｓｕｒｆａｃｅ

（ｄ）ｄ＝２ｍｍ，曲面
（ｄ）ｄ＝２ｍｍ，ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅ

（ｅ）ｄ＝３ｍｍ，平面
（ｅ）ｄ＝３ｍｍ，ｆｌａｔｓｕｒｆａｃｅ
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（ｆ）ｄ＝３ｍｍ，曲面
（ｆ）ｄ＝３ｍｍ，ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅ

（ｇ）ｄ＝４ｍｍ，平面
（ｇ）ｄ＝４ｍｍ，ｆｌａｔｓｕｒｆａｃｅ

（ｈ）ｄ＝４ｍｍ，曲面
（ｈ）ｄ＝４ｍｍ，ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅ

图７　平面和曲面上的温度分布
Ｆｉｇ．７　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｆｌａｔａｎｄｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅ

　　曲面模型的超声速气膜冷却效果优于平面的
原因是曲面限制了流体流动的剪切力。沿冷却气

体流动方向，压力梯度逐渐增大，使得边界层内冷

却气体紧紧地贴在曲面上，同时向下游流动。最

终表现为更长的冷却距离和更好的更冷效果。

图８（ａ）和图８（ｂ）分别展示了喷缝高度ｄ＝２ｍｍ
时平面和曲面上的压力分布。从图８可以看出，
在壁面的相同位置，曲面模型中的被冷却壁面的

法向压力梯度大于平面。较大的压力梯度使得冷

却气体更紧贴壁面，从而减少冷却气体和高温主

流在曲面上的混合。

（ａ）平面
（ａ）Ｆｌａｔｓｕｒｆａｃｅ

（ｂ）曲面
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅ

图８　平面和曲面上的压力分布（ｄ＝２ｍｍ）
Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｆｌａｔａｎｄ

ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅ（ｄ＝２ｍｍ）

为了进一步说明超声速气膜作用于平面和曲

面上的区别，当冷却气体入口马赫数为１２时，图９
展示了平面和曲面的近壁面流场速度矢量分布。

可以看出，在近壁面处，沿着壁面ｘ方向，曲面的低
速区域大于平面，且低速冷却气体对于曲壁的覆盖

长度更长。这是因为相较于平面而言，曲面限制了

流体流动的剪切力，因此从喷缝射出的冷却气体与

高超声速主流掺混的程度较低。最终导致超声速

气膜作用于曲面上的效果优于平面。

（ａ）平面
（ａ）Ｆｌａｔｓｕｒｆａｃｅ

（ｂ）曲面
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅ

图９　平面和曲面近壁面流场速度矢量分布
Ｆｉｇ．９　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｆｌａｔａｎｄ

ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅｎｅａｒｗａｌｌｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓ

３．３　吹风比的影响

图１０表示了当吹风比 Ｍ分别为 ０２、０２４
及０３时，平／曲面模型下的壁面冷却效率。在这
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两种表面上，冷却效率均随着吹风比的增加而增

加。这是因为吹风比较大时，意味着冷却气体的

质量流量也较大。较大的冷却气体质量流量，可

以使更多的冷却气体向壁面下游流动，从而产生

更好的冷却效果。对比图１０（ａ）和图１０（ｂ），发
现在不同的吹风比下曲面的冷却效率均大于平

面，这是因为沿外流方向，曲面的边界层内压力梯

度变化大于平面。这会导致冷却气体沿曲面射出

且向下游流动时，会紧贴着壁面，并且流动的距离

更远。此外，从图中可以看出，吹风比的变化对平

面的影响比曲面更大。因此，接下来将重点讨论

流动参数对平面冷却效率的影响。

（ａ）平面
（ａ）Ｆｌａｔｓｕｒｆａｃｅ

（ｂ）曲面
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅ

图１０　吹风比对平／曲面冷却效率的影响
Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｂｌｏｗｉｎｇｒａｔｉｏｏｎｔｈｅｃｏｏｌｉｎｇ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｆｌａｔ／ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅ

３．４　冷却气体入口马赫数的影响

为研究冷却气体入口马赫数对 η的影响，冷
却气体入口马赫数在１２、１５和１８之间变化，
主流马赫数仍然保持为６０。冷却气体入口马赫
数对冷却效率的影响如图１１所示，在ｄ不变的情
况下，η随着马赫数的增加而增加，但在平面下
游，冷却效果的提升幅度会减小。这是因为增加

冷却气体入口马赫数会增加冷却气体流速，从而

导致用于气冷却的冷却气体入口质量流量更大。

最终，较大的冷却气体入口马赫数会带来更好的

冷却效果。

（ａ）ｄ＝１ｍｍ

（ｂ）ｄ＝２ｍｍ

（ｃ）ｄ＝３ｍｍ

（ｄ）ｄ＝４ｍｍ

·２３１·
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（ｅ）ｄ＝５ｍｍ

（ｆ）ｄ＝６ｍｍ

图１１　冷却气体入口马赫数对冷却效率的影响
Ｆｉｇ．１１　ＥｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｔｔｈｅｃｏｏｌｉｎｇ

ｇａｓ′ｓｉｎｌｅｔｏｎｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

　　为了更好地量化飞行器下的气膜冷却效
果，而不是简单地使用冷却效率进行研究，用有

效冷却距离 Ｌｃ进行接下来的讨论。这是因为在
实际情况下，应该更多地关注有效冷却距离，其

与实际飞行器的尺寸有关，不是冷却效率的确

切值。

用ΔＬｃ来表示同一个ｄ下马赫数从１５变为
１２和从１８变为１５的有效冷却距离差的平均
值。图１２显示了不同的喷缝高度下，Ｌｃ和冷却
气体入口马赫数之间的关系。显然，ΔＬｃ随着 ｄ
的增加而增加，Ｌｃ曲线的斜率随着 ｄ的增加而增
加。这说明当ｄ较大时，马赫数的增加可以更显
著地改善冷却效果。

故当 ｄ较小时，马赫数对有效冷却距离增加
的影响相对有限，即不同马赫数之间的有效冷却

距离Ｌｃ差异不大。如：当ｄ＝１ｍｍ、马赫数从１２
增加到１８时，Ｌｃ只增加了７ｍｍ。因此，可以通
过降低马赫数来减少注入的气体量，并可以降低

冷却气体加速所需的压力，这可以在不牺牲太多

有效冷却距离的前提下减小对气膜冷却装置的要

求，并最终提升整体设计的经济性。相反，当ｄ足
够大时，考虑到整体经济性，选择更大的马赫数会

更好，因为增加马赫数对 Ｌｃ有大幅度提升。例
如：当ｄ＝６ｍｍ、马赫数从１２增加到１８时，有
效冷却距离Ｌｃ增加４６ｍｍ。也就是说，喷流马赫
数的选择取决于实际应用中的具体的ｄ，在第３５
节中继续探索最佳喷缝高度。

图１２　马赫数对有效冷却距离的影响
Ｆｉｇ．１２　ＥｆｆｅｃｔｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｎ

ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅ

３．５　喷缝高度的影响

如３４节所示，随着 ｄ增加，冷却气体入口
马赫数对 η的影响相应增加。然而，在实际情
况下，冷却气体入口马赫数并不能随意调整，因

此如何在固定马赫数下选择合适的喷缝高度也

需要进行研究。在主流马赫数为６０，冷却气体
入口马赫数为１２、１５和１８时，研究ｄ对η的
影响。

图１３显示在不同马赫数下，η随着ｄ的增加
而增加。这是由于喷缝出口处射流的动量不同，

从而产生不同的冷却效果。即ｄ越大意味着喷缝
出口面积越大，那么喷缝出口处气流的动量就会

减小，因此射流的壁面黏附性能越好，η也越高。
此外，对于不同的ｄ，η总是随着马赫数的增加而
增加，这验证了３４节中的分析。

然而，从图１３也可以看出，在同一马赫数下，
冷却效率的提升效果随着ｄ的增加而降低。这意

（ａ）Ｍａ＝１．２

·３３１·
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（ｂ）Ｍａ＝１．５

（ｃ）Ｍａ＝１．８

图１３　喷缝高度对冷却效率的影响
Ｆｉｇ．１３　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｈｅｉｇｈｔｏｆｔｈｅｓｐｒａｙｓｅａｍｏｎ

ｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

味着盲目增加喷缝高度 ｄ是不合理的，故应该
综合考虑冷却气体入口马赫数和喷缝高度的

影响。

图１４　马赫数对冷却效率的影响
Ｆｉｇ．１４　ＥｆｆｅｃｔｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｎｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

为了给出ｄ和η之间的定量关系，图１４展示
了各马赫数下ｘ＝０１６ｍ处η与ｄ的关系。随着
ｄ增大，η也增大，但增加的速率并不是线性的。
当ｄ足够大时，η逐渐趋于定值。出现这种趋势
的原因是，当ｄ较大时冷却壁壁面只能与靠近它
的一定距离内的冷却气体进行热交换，而对于远

离表面的冷却气体，其与壁面的热交换非常有限。

因此，当ｄ足够大时，进一步增加ｄ对冷却效果益
处不大。

４　结论

为了明确影响高超声速飞行器气膜冷却效率

的关键因素，研究了高超声速主流下超声速气膜

冷却分别作用于平面和曲面时的传热特性。数值

研究了喷缝高度、吹风比及冷却气体入口马赫数

对冷却效率的影响，并通过试验验证了超声速气

膜的冷却效果。结果表明，对于高超声速飞行器，

冷却气体与壁面具有良好的黏附性，可以有效地

冷却高温壁面。

在相同的喷缝高度、吹风比及冷却气体入口

马赫数下，超声速气膜在曲面上的冷却效果优于

平面。在同一喷缝高度下，提升冷却气体入口马

赫数和吹风比可以提升冷却效率。此外，随着喷

缝高度增加，不同马赫数之间有效冷却距离的差

距会随之增加。因此，当喷缝高度较大时，增加冷

却气体入口马赫数对于冷却效率的提升更为显

著。超声速气膜冷却效率随着喷缝高度的增加而

增加，但会逐渐达到一个恒定的极限。

为了解决高超声速飞行器面临的严重的空

气动力加热问题，对气膜冷却技术进行了研究。

然而，高超声速飞行器领域仍存在许多问题需

要进一步研究。例如激波与湍流边界层的干扰

会导致飞行器局部流场内出现大尺度非定常流

动分离和再附现象、强压力脉动以及局部干扰

峰值热流等。未来仍需要采用模拟或试验手段

对其进行研究，以减少这类现象对飞行器气动

性能的影响。
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