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直通道和弯曲通道中超声速气膜冷却研究
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摘　　　要 : 对直通道和弯曲通道两种不同几何形状中的二维平行缝槽形式的超声速气膜冷却进行了数值

模拟 ,分析了在有、无斜激波入射冷却层时的冷却效果.计算结果表明 ,斜激波的入射使壁面的冷却效率较无

斜激波入射时要低.在该计算模型中 ,无斜激波入射时 ,弯曲通道壁面的冷却效果好于直通道壁面 ,而有斜激

波入射时 ,弯曲通道壁面的冷却效果不如直通道壁面.
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Abstract : Film cooling wit h supersonic , tangential2slot injection of cooling air into su2
personic air flow was numerically investigated. The effect of impingement of oblique shock

wave was studied and it s impact s on a flat surface and on a convex surface were compared.

The result s indicate t hat t he adiabatic effectiveness of bot h the surfaces is reduced by t he im2
pingement of t he oblique shock wave. The adiabatic effectiveness of convex surface is higher

t han t hat of flat surface when oblique shock wave is absent whereas the opposite is t he case

when it is p resent .
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　　由超燃发动机提供动力的未来空天飞行器将

在大气层以高超声速飞行 ,其内部通道如进气道、

燃烧室和尾喷管以及外表面如前缘、探测窗等将

受到剧烈的燃烧、激波和气动加热 ,因而对于这些

热端部件进行有效的热防护变得十分重要.超声

速气膜冷却已经证明是一种能够对这些热端部件

提供有效热防护的方式[1 ] .其原理是通过在这些

热端部件表面射入一层高速的冷却气流 ,将壁面

与高温气体隔开 ,对壁面进行有效的热防护和化

学防护.

由于超声速要考虑气体的可压缩性 ,同时超

声速流场中常常伴随着激波的作用 ,激波的入射

对气膜保护层将产生影响 ,因而超声速气膜冷却

和亚声速气膜冷却的机理存在较大的区别 ,所以

不能把亚声速气膜冷却得到的研究结果简单外推

到超声速气膜冷却情况[2 ] ,针对超声速气膜冷却

进行研究也就变得十分迫切.

已有的研究[127 ]考虑的模型多是一个直通道

的超声速缝槽气膜冷却结构 ,而对实际中可能遇

到的弯曲壁面情况的报道则不多.本文对直通道

和弯曲通道两种不同几何形状中的二维平行缝槽

形式的超声速气膜冷却进行了数值模拟 ,分析了
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在有、无斜激波入射冷却层条件下的冷却效果.

1　数理模型

本文计算的模型采用的是二维后台阶绕流模

型 ,高温主流气体从主流道的进口进入计算域 ,冷

却气体从后台阶处与主流道平行方向喷入 ,从而

形成对下壁面的气膜冷却.

为了探讨激波入射对气膜冷却的作用 ,计算

了其在直通道和弯曲通道中的作用情况.其中激

波产生器为一倒立的等腰三角形 ,底角为 10°,高

度为 0. 01 m ,高温主流以超声速绕过激波产生

器 ,流动方向被迫改变 ,引发斜激波对下壁面造成

影响.本文计算分别考虑了直通道和弯曲通道中

有、无激波产生器的情况.图 1是两种通道中有激

波产生器的示意图.

图 1　计算模型图

Fig. 1　Sketch of the numerical models

计算域以冷却气体入口的下沿为坐标原点建

立坐标系 ,主流道入口位于 x = - 0. 3 m的位置 ,

高度 H = 0. 1 m ,出口位于 x = 1 m的地方 ,计算

中采用的冷却剂入口高度 s和隔板厚度分别是 s

= 4 mm 和 t = 2 mm.弯曲通道的弯曲半径为 2

m ,其他尺寸条件和直通道一样.

高温主流进口总压为 650 kPa ,总温为 900

K ,马赫数为 3109 ;冷却流进口总压为 73 kPa ,总

温为 300 K ,马赫数为 1. 70 ,可以计算得其吹风比

M = 016061 其它壁面设置为绝热边界条件.

本文高温主流和冷却流气体都采用空气 ,空

气的物性利用 N IST的 REFPRO P7 物性程序计

算 ,在所考虑的温度范围内拟合成温度的高阶多

项式 ,物性考虑的温度范围为 150～1 200 K ,得

到的多项式如下 :

cp (J/ (kg·K) ) = 1 0171459 17 - 01090 01 T -

71701 9 ×10 - 5 T2 + 11140 21 ×10 - 6 T3 -

11254 13 ×10 - 9 T4 + 41047 25 ×10 - 13 T5

λ( W/ (m·K) ) = - 51213 75 ×10 - 4 +

11207 59 ×10 - 4 T - 11566 83 ×10 - 7 T2 +

21092 36 ×10 - 10 T3 - 11397 19 ×10 - 13 T4 +

31564 25 ×10 - 17 T5

μ( kg/ (m·s) ) = - 11959 41 ×10 - 7 +

81146 29 ×10 - 8 T - 81238 18 ×10 - 11 T2 +

71561 41 ×10 - 14 T3 - 31993 63 ×10 - 17 T4 +

81908 71 ×10 - 21 T5

　　本文的计算在 FL U EN T6. 2上进行 ,经过网

格无关性检查后 ,计算网格数大约为 8万多 ,为了

更准确的捕捉激波 ,计算过程中根据压力梯度进

行了网格自适应调整 ,调整后的网格数约为 10

万.计算中采用 k2ω湍流模型 ,采用耦合隐式求解

器进行稳态计算 ,动量方程、能量方程中对流项采

用 3阶 MU SCL 格式离散 ,湍流方程中对流项采

用 QU IC K格式离散 ,各量的残差小于 10 - 4 .

超声速气膜冷却效率的定义为

η =
Taw - Tr∞

Trc - Tr∞
(1)

其中 Tr∞ , Trc为主流和冷却流的恢复温度 ; Taw为

绝热壁面温度.

为了验证本文数值计算所采用的方法与结果

的可靠性 ,建立了一个尺寸与 J uhangy K A , et

al [5 ]的实验研究相同的模型 ,边界条件设置与 J u2
hangy K A ,et al .实验的条件相同.由图 2可以看

到 ,本文计算所采用的湍流模型可以较好的模拟

超声速气膜冷却情况.

图 2　本文数值计算结果与文献[5 ]实验结果的比较

Fig. 2　Comparison of the numerical result s with the

experiment of J uhany K A , Hunt M L ,Sivo J M [5 ]

2　计算结果和分析

2 . 1　有激波产生器和无激波产生器的比较

从图 3可以看出 ,无论是直通道还是弯曲通
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道 ,有激波产生器的时候 ,由于斜激波的入射对气

膜层产生影响 ,使气膜冷却效率比没有激波入射

时要低.

图 3　有无斜激波入射冷却层时冷却效率的比较

Fig. 3　Comparison of adiabatic wall effectiveness

with and without shock wave interaction

从图 4和图 5 中可以看出 ,斜激波作用在气

膜层上 ,使局部静压骤增 ,引起流体马赫数减少 ,

流体温度相应升高 ,导致冷却效率比没有激波作

用的时候下降.

图 4　通道中马赫数分布图

Fig. 4　Dist ributions of the Mach number

同时 ,从图 6 可以看出 ,由于激波的作用 ,冷

却气体边界层产生了回流 ,边界层发生了分离现

象 ,从而使高温主流和冷却流的混合作用加强 ,也

使冷却效率下降.

2 . 2　直通道和弯曲通道的比较

在本文计算的工况条件下 ,没有激波产生器

的时候 ,弯曲通道上气膜冷却的效果要好于直通

道 ,这与亚声速下的结论一致 ,主要是由于在凸面

图 5　直通道离冷却壁面 1 mm处马赫数和静压分布图

Fig. 5　Dist ributions of the Mach number and static

p ressure in the flat channel

图 6　冷却边界层局部速度分布矢量图

(有激波作用)

Fig. 6　Dist ributions of velocity in the zone of

interaction with shock wave

的情况下 ,剪切力受到了抑制 ,压力梯度使冷却气

流紧贴在壁面 ,因而具有比平面更好的冷却效果.

而在有激波产生器的时候 ,弯曲通道上的气

膜冷却效果反而不如直通道.

并且从图 7中可以看出 ,在有激波产生器的
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时候 ,弯曲通道受保护的壁面冷却效率比直通道

中提前下降.

图 7　直通道和弯曲通道冷却效率的比较

Fig. 7　Comparison of adiabatic wall effectiveness on

flat and convex curved surfaces

　　主要原因是由于激波对冷却流和主流的混合

加强作用 ,在弯曲通道中表现得更强 :从图 8中可

以看出 ,在冷却气体边界层受到斜激波作用的区

域 ,直通道和弯曲通道产生了回流区 (沿主流方向

轴向速度小于 0的地方) ,弯曲通道回流区的长度

比直通道回流区的长度要大得多 ,并且出现回流

区的位置较直通道提前.

图 8　直通道和弯曲通道产生回流处近壁 1 mm处

沿主流方向轴向速度比较

Fig. 8　Axial velocity of separating zone in flat

channel and comparison with

convex channel result

　　造成这种现象的原因是由于在曲面上 ,激波

的作用使冷却流更容易在壁面上产生分离 ,从而

更早的与高温主流混合 ,出现了弯曲通道冷却流

与高温主流的掺混较直通道提前的现象 ,从而使

弯曲通道受保护的壁面冷却效率比直通道中提前

下降.而在冷却壁面后部 ,直通道和弯曲通道的冷

却效率差别较少 ,主要原因是由于无论是弯曲通

道还是直通道 ,在冷却壁面中后部 ,高温主流和冷

却流已经混合比较充分 ,其后的冷却壁面的边界

层实际是高温主流和冷却流混合后发展的边界

层 ,所以两者差别较少.

3　结　论

本文对二维平行缝槽形式的气膜冷却进行了

数值模拟 ,比较了超声速气膜冷却在直通道和弯曲

通道的差异 ,在本文计算的模型中 ,基本结论如下 :

(1) 无论是直通道还是弯曲通道 ,有激波产

生器的时候 ,超声速气膜冷却的冷却效率都较无

激波产生器时下降 ;

(2) 在没有激波产生器的时候 ,超声速气膜冷

却在弯曲通道的凸面上表现出比直通道平面上更

好的冷却效率 ,这和亚声速气膜冷却的结论一致 ;

(3) 在有 10°激波产生器的时候 ,由于斜激波

的入射 ,超声速气膜冷却在弯曲通道的凸面的冷

却效率反而不如直通道平面上的冷却效率.
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