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摘 � � � 要: 应用 SST k��湍流模型,对三维粘性掺混流场进行了数值模拟, 得到了切向入射的超声速气膜

在不同吹风比和冷却通道下的绝热温比分布.计算结果表明:吹风比是决定超声速气膜冷却效果的重要因素,

吹风比增大,冷却效果随之提高; 冷却通道不同,冷却效率的分布规律也不同, 矩形孔在出口处存在冷却效果

较低的区域;离散孔冷却通道在下游和冷却通道中间线上的冷却效果存在明显差异, 侧向倾角的引入使这种

差异消失;扩散孔和侧向倾角两种结构上游冷却效果好,但下游衰减更快; 引入的评价参数可以为比较不同的

气膜冷却方式提供参考.
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Abstract: The SST k�� turbulence model w as em plo yed to sim ulate numerically 3D vis�
cous mixing f low field in order to invest igate the supersonic gaseous f ilm cooling injected

from different cooling channels tangentially. Results show that blow ing rate is an impo rtant

factor , the adiabat ic f ilm coo ling ef fectiveness is enhanced w ith the increase of the blow ing

rate. Through dif ferent co oling channels, the f ilm coo ling has differ ent distr ibut ion rules,

the cuboids channel is the w or st one. T he f ilm cooling ef fect iveness is dif ferent betw een 2

kinds of centerlines in the discrete coolant channels, w hich can be avoided by the � ang le.

The dist ribut ion of adiabat ic film cooling effect iv eness on the w all indicates that the out�
spr ead hole and co lum n w ith �ar e bet ter in the foreside, but decline mo re quickly . 3 valuable

parameters are int roduced to evaluate the supersonic f ilm cooling.

Key words: aerospace propulsion system ; supersonic; gaseous film cooling ; numerical

simulat ion; adiabat ic f ilm coo ling effect iveness

� � 气膜冷却是指沿壁面切线方向或以一定的入

射角射入冷却气体, 形成一层贴近受保护壁面的

缓冲冷却薄膜, 用以将壁面与高温气体环境隔离,

对壁面进行热防护和化学防护, 因此冷却薄膜能

否较好地覆盖整个壁面及能否较长时间贴附壁面

流动是气膜冷却技术的关键. 根据冷却剂入射马
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赫数,气膜冷却可分为亚声速和超声速两种, 与亚

声速气膜冷却相比, 超声速气膜冷却效果更好[ 1] ,

这是因为高速冷却气体入射后和主流进行掺混的

时间相对很短, 可以在很长的距离内起到热防护

作用. 超声速气膜冷却无论在导弹外壳热防护[ 2] ,

传统火箭发动机内冷却(欧空局阿里安运载火箭

主发动机 VULCAIN )
[ 1]

, 还是目前的研究热

点 � � � 高超声速飞行器上,都有广泛的应用前景,

有必要对其进行详细和深入的研究.

目前国内研究的大都为亚声速流动的气膜冷

却
[ 3]

,相对而言对超声速气膜冷却的研究很少,也

不够详细.超声速流与亚声速流的物理本质完全

不同,因此亚声速气膜冷却的研究结果不能简单

推广到超声速中. 国外对超声速气膜冷却进行了

很多研究工作
[ 4]

,但重点在于计算模型和方法的

改进.本文通过数值计算研究比较了超声速气膜

冷却与亚声速的不同, 及其在不同吹风比和冷却

通道下的冷却效果, 为开展进一步的研究提供了

参考.

1 � 计算模型

图 1所示为本文的计算模型, 冷却通道位于

主流区的后台阶上, 均布两条. 主流区长 215

mm, 宽 6 m m,高 40 mm, 后台阶高 3 m m.共计算

了 5种冷却通道下的工况,分别为:狭缝、圆柱孔、

扩散孔、矩形孔和 15 侧向倾角的圆柱孔, 如图 2

所示.狭缝高 3 m m; 圆孔直径 D = 2 m m, 长 10

mm; 扩散孔自 5 mm 处以 5 角扩散; 矩形孔高 3

mm, 面积与圆孔相同.

主、次流工质均为空气.主流总温 700 K,总

压 1. 965 1 ! 10
5

Pa, 马赫数 1. 021; 二次流总温

500 K,总压和马赫数由吹风比 M = (  2 U2 ) / (  ∀

U ∀ )确定,其中  2 , U2 分别为二次流的密度和流

速,  ∀ , U ∀ 是主流密度和流速,具体参数见表 1.

表 1� 二次流主要参数

Table 1� Main parameters of 2nd stream

吹风比
二次流

总压/ 105 Pa 马赫数

1. 430 2. 444 0 1. 196 0

2. 097 4. 474 9 1. 613 4

2. 936 8. 763 9 2. 052 4

为使二次流入射后可能产生的波系的影响尽

量小,将主、次流静压取相等,均为 1. 013 3 ! 105

Pa.计算结果表明, 整个计算区域内仅在二次流

出口处存在一道很弱的波,对计算结果基本没有

影响.

2 � 数值计算方法

2. 1 � 控制方程

笛卡儿直角坐标系下 N�S 方程如下:

 (  !)
 t +

 ( u!)
 x +

 (  v !)
 y +

 ( w !)
 z =

 
 x

∀  ! x +
 
 y

∀  ! y +
 
 z

∀  ! z + S (1)

� � 对不同的 !, ∀值,式( 1)分别代表连续、动量、

能量和湍流方程.使用有限体积法离散方程,空间

格式选择 AU SM 混合格式,时间推进算法,收敛

标准为各分量相对误差小于 10- 4 .

2. 2 � 湍流模型

计算中发现,可积分到壁面的 SST k��对掺
混流有较好的模拟能力,计算结果与试验符合较

好.计算网格在所有壁面附近都进行加密,以符合

湍流模型的要求.

2. 3 � 边界条件

固体壁面均取为绝热条件; 主流区两侧为周

期性边界条件,计算信息在两面间相互传递; 主、

次流入口均为超声速, 给定密度、压力、速度和温

度条件,入口湍流度均取 10% ;出口超声速,所有

边界条件外推.

2. 4 � 主要参数

侧向倾角: �= 二次流与主流在 X�Z 平面上
的夹角;

绝热温比: #= ( T ∀ - T aw ) / ( T ∀ - T 2 ) ,其中:

866
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T 2 为二次流恢复温度; T ∀ 为主流恢复温度; T aw

为绝热壁温.该无量纲参数是气膜冷却效果的主

要评价参数,其含义为被冷却表面所达到的温度

与能达到的最低温度之比,可知: 0 # ## 1;

参照文献[ 5] ,引入以下参数对超声速气膜冷

却效果进行更为全面的评价�

平均冷却效率: #= 1
A∃∃

A

#( x , y )dxdy , 反映

气膜有效覆盖区内的平均冷却效果, A 为被冷却

面面积;

冷却不均匀度: ∃ =
∃∃
A

%#
2
( x , y )dx dy

A
=

∃∃
A

[ #( x , y ) - #] 2 dxdy

A
,表示气膜冷却的不均匀

性,其值越大,有效覆盖区内气膜冷却的均匀性越

差;

吹气平均冷却效率: #
*

=
#
M

, 表示单位冷却

剂质量的平均冷却效率.

3 � 计算结果与分析

离散孔入射的气膜在被冷却面上冷却效果分

布不均匀, 因此取被冷却壁面上 Z= 3 m m, 4. 5

mm 两个位置(分别对应线 1, 2)上的计算结果进

行分析后处理, 如图 3所示.

图 3 � 后处理位置示意图

Fig� 3 � Positions of post pr ocession

3. 1 � 超声速与亚声速气膜冷却比较

图 4所示为高 H = 3 mm 狭缝出射的超声速

和亚声速气膜冷却效果的计算结果比较.

由图可见, 吹风比较大时( M = 2� 936) , 超声

速气膜由于速度高, 与主流掺混较弱,在整个计算

区域内冷却效果都优于亚声速工况. 吹风比较小

时,超声速气膜冷却在被冷却面中上游( X / H <

50)仍然明显优于亚声速; 下游两者的差距缩小,

甚至亚声速工况稍好, 这是因为本文的计算区域

较长,主次流随着距离的增加掺混加剧,并且超声

速主流对壁面的加热远远强于低速主流,较少的

冷却剂无法对壁面进行更好的保护.总之,超声速

图 4� 超声速与亚声速气膜冷却效果比较

Fig4� Com par ison of super sonic and subsonic

film coo ling

气膜冷却在主流流速高、流量大的工况下具有明

显的优势.

3. 2 � 狭缝出射冷却效果

选择与文献[ 2]一致的参数计算了高 H = 3

mm 狭缝出射的超声速气膜冷却, 图 5所示为被

冷却面线 1上绝热温比分布的计算与试验结果.

可见,冷却效果随吹风比的增大而上升,距离出口

越远,冷却效果越差.计算结果较试验结果偏高,

首先是因为试验条件的限制, 不可能实现真正的

绝热壁面条件,另外本文计算时没有考虑辐射的

影响.本文计算结果与试验结果变化趋势相同,最

大相对误差小于 20% ,证明本文计算结果可信.

图 5 � 狭缝出射下游冷却效果分布

F ig� 5� Cooling effectiveness o f slot injection

3. 3 � 冷却通道对冷却效果的影响

狭缝冷却效果好,但结构不易实现,实际中采

用的结构主要有两种,一是在狭缝中加支撑肋,计

算时抽象为矩形孔; 一种是在后台阶上打孔.本文

针对几种有实用意义的结构进行了计算.

图 6所示为相同吹风比下不同冷却通道下游

867



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 23 卷

图 6� 冷却通道形状对冷却效果的影响

F ig6 � Effect of coo lant channel

线 2上冷却效果分布. M= 1� 430时,几种冷却通

道的冷却效果分布差别不大, 圆柱孔冷却效果稍

好; M 增大到 2. 097,各冷却通道下游冷却效果都

得到提升,此时矩形孔的冷却效果在出口处明显

低于其他三种; M = 2� 936 时, 冷却效果继续增

强,各冷却通道对应的趋势不变.

另外,吹风比较大时,除矩形孔外, 其他三种

冷却通道在冷却剂出口处都出现了冷却效率较低

的区域,在离开出口一段距离后的区域才达到最

大值.这是因为,除矩形孔外其它几种冷却通道的

计算模型出口( X= 0)处,由于后台阶高度大于冷

却通道直径, 都存在一个小台阶( 0. 5mm ) , 吹风

比较小时,冷却即在主流作用下可以作用到这一

区域,随着吹风比增大, 冷却剂流速增大, 由于惯

性作用冷却剂要在出口一段距离后才能贴壁.

3. 4 � 吹风比对冷却效果的影响

图 7所示为不同吹风比作用下同种冷却通道

下游冷却效果的分布.

图 7 � 吹风比对冷却效果的影响

Fig7� Effect of blow ing r ate
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� � 由计算结果可见,随着吹风比的增大,各冷却

通道的冷却效果都得到了增强. 离散孔入射必然

导致两条后处理线上冷却效果分布不同,因为冷

却剂出口后并不能马上覆盖冷却通道之间的区

域,这是与低速气膜冷却相同的 [ 6] . 图 7( a) , ( b) ,

( c)所示的计算结果显示了这一特点,线 1上的冷

却效果存在一个先增大再减小的区域, 在下游两

条线上冷却效果达到一致.要消除这种不同, 可以

给冷却通道加上一定角度的侧向偏角 �, 图 7( d)

的计算结果表明, �角的加入, 使得冷却剂的分布

在纵向更加均匀, 两条中心线上冷却效果的分布

几乎一致,但 �并不是越大越好, �角的增大一方

面使得冷却剂在上游停留的时间增加, 从而影响

了下游的冷却效果; 另一方面还会使单位长度上

冷却通道的数量下降.

3. 5 � 壁面绝热温比分布

图 8所示为吹风比 2. 936时被冷却面上绝热

温比的等值线分布, 为了更清楚地观察等值线,图

中纵坐标为其实际尺寸的 4 倍. 由绝热温比的分

布,可以看出高吹风比下冷却剂出口处由台阶结

构造成的高温区的存在; 由于出口覆盖面积小,冷

却剂相对集中,导致矩形孔下游冷却效率在横向

和纵向都较其余工况低;扩散孔冷却效果在上游

较圆柱孔好, 低温面积较大,但衰减快, 因为冷却

剂经过扩散孔后出口覆盖面积增大,速度增加,压

力密度减小, 与主流区掺混更快; 引入侧向偏角

后,冷却剂在单位长度上停留时间增加,覆盖面积

更广,使上游冷却效率增大,且分布更加均匀,相

应地其下游冷却效率下降快, 因此侧向倾角的引

入要视具体情况而定.

3. 6 � 综合评价参数

表 2为利用上文提出的三个评价参数对超声

速气膜冷却进行评价的结果. M = 1� 430时,圆柱

孔平均冷却效果较好;扩散孔和 15 倾角圆柱孔

则在高吹风比时稍高, 同时其冷却不均匀度都较

高,这是由其下游冷却效果衰减快造成的.随着吹

风比的增加,吹气平均冷却效率下降,这与积分壁

面的长度相关,因为大吹风比在下游优势更为明

显.由于流量不同,狭缝出射的超声速气膜评价参

数不具备可比性,仅作为参照,但无论从出口覆盖

面积还是均匀性看, 狭缝出射无疑是最有效的冷

却方式.

图 8 � M= 2� 936 底面绝热温比分布

F ig� 8 � Distribution o f effect iveness on the w all M= 2� 936

表 2 � 超声速气膜冷却效果评价结果

Table 2 � Results of evaluation parameters

M= 1� 430 M= 2� 097 M= 2� 936

# ∃ #* # ∃ #* # ∃ #*

狭缝 0. 856 0 0. 147 5 0. 598 6 0. 928 1 0. 088 5 0. 442 6 0. 972 1 0. 034 8 0. 331 1

圆柱孔 0. 668 5 0. 170 1 0. 467 5 0. 739 5 0. 133 7 0. 352 6 0. 781 8 0. 114 9 0. 266 3

扩散孔 0. 638 9 0. 164 1 0. 446 8 0. 731 7 0. 147 6 0. 349 0 0. 791 3 0. 133 9 0. 269 5

矩形孔 0. 564 7 0. 120 0 0. 394 9 0. 673 7 0. 111 4 0. 321 3 0. 745 5 0. 098 8 0. 253 9

15 倾角 0. 660 5 0. 183 6 0. 461 9 0. 742 0 0. 154 7 0. 353 9 0. 810 7 0. 135 8 0. 276 1

� � 对比上面的分析, 可见本文引入的三个评价

参数基本反映了实际情况,可以为比较各种不同

的冷却方式提供参考.

4 � 结 � 论

本文通过数值模拟的方法对超声速气膜冷却
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进行了研究,主要结论如下:

1) 通过计算狭缝出射的超声速气膜冷却,得

到了与试验相近的结果,证明本文计算方法和计

算结果可信;

2) 比较了相同吹风比下冷却通道形状对冷

却效果的影响, 在吹风比较低时,几种冷却通道在

其下游中心线上的冷却效果非常接近, 随着吹风

比的增加,冷却效果都得到提高,此时矩形孔在冷

却剂出口处出现了冷却效率较低的区域;

3) 比较了相同冷却通道在不同吹风比下的

工况,吹风比的增加提高了冷却效果,离散孔入射

方式导致冷却通道下游中心线和两条冷却通道之

间的中心线上冷却效果分布不同, 但在下游随着

冷却剂的扩散两者趋于一致;

4) 扩散孔冷却效果在上游较圆柱孔好, 低温

面积较大, 但衰减快;引入侧向偏角后, 上游冷却

效率增大,且分布更加均匀,相应地其下游冷却效

率下降快;

5) 引入的三个评价参数基本反映了超声速

气膜冷却的实际情况, 可以为比较各种不同的冷

却方案提供参考.
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