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圆直管中离散孔超声速气膜冷却实验

张　佳，孙　冰，郑力铭
（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：以圆直管中的超声速高温燃气为主流，以常温氮气为气膜介质，用实验的方法研究了离散孔超

声速气膜冷却规律，主流马赫数为２，射流马赫数分别为１，２，３．结果表明：射流流量是影响离散孔气膜冷却效

果的最主要因素，提高吹风比或者增大孔径，都能显著提高气膜冷却效率；在实验工况下，冷却效率与吹风比

和孔径的关系可以总结成实验关联式；射流喉部直径相同、流量相同情况下，射流马赫数对气膜冷却效果影

响不大；在气膜孔附近，入射角为３０°的射流比切向入射时的冷却效果差，在下流远离气膜孔位置，入射角为

３０°的射流冷却效果优于切向入射时．
关　键　词：超声速气膜冷却；冷却效率；离散孔；吹风比；马赫数

中图分类号：Ｖ２３１．１；ＴＫ１２４　　　　　文献标志码：Ａ

收稿日期：２０１２－０５－０２
网络出版地址：ｈｔｔｐ：／／ｗｗｗ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２２９７．Ｖ．２０１３０４１７．１３５３．２０１３０４．８１３＿０１３．ｈｔｍｌ
作者简介：张佳（１９８２－），男，河北吴桥人，博士生，主要从事火箭发动机热防护方面的研究．

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｏｎ　ｄｉｓｃｒｅｔｅ　ｈｏｌｅｓ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｇａｓ　ｆｉｌｍ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｉｎ
ｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌ　ｐｉｐｅ

ＺＨＡＮＧ　Ｊｉａ，ＳＵＮ　Ｂｉｎｇ，ＺＨＥＮＧ　Ｌｉ－ｍｉｎｇ
（Ｓｃｈｏｏｌ　ｏｆ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

Ｂｅｉｊｉｎｇ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ　１００１９１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ　ｗｅｒｅ　ｍａｄｅ　ｂｙ　ｕｓｉｎｇ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ，ｈｉｇｈ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｇａｓ　ｉｎ　ａ　ｃｙｌｉｎ－
ｄｒｉｃａｌ　ｐｉｐｅ　ａｓ　ｔｈｅ　ｍａｉｎｓｔｒｅａｍ　ａｎｄ　ｎｉｔｒｏｇｅｎ　ａｔ　ｎｏｒｍａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｓ　ｔｈｅ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｍｅｄｉｕｍ　ｔｏ
ｄｅｔｅｒｍｉｎｅ　ｔｈｅ　ｒｕｌｅｓ　ｏｆ　ｄｉｓｃｒｅｔｅ　ｈｏｌｅｓ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｇａｓ　ｆｉｌｍ　ｃｏｏｌｉｎｇ．Ｍａｉｎｓｔｒｅａｍ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ
ｗａｓ　２，ａｎｄ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｖａｒｉｅｄ　ｆｒｏｍ　１ｔｏ　３．Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｓｈｏｗ　ｔｈａｔ　ｔｈｅ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｏｆ
ｔｈｅ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｉｓ　ｔｈｅ　ｍｏｓｔ　ｉｍｐｏｒｔａｎｔ　ｉｎｆｌｕｅｎｔｉａｌ　ｆａｃｔｏｒ．Ｆｉｌｍ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ　ｔｈａｔ　ｃｏｕｌｄ　ｂｅ
ｆｉｔｔｅｄ　ｉｎｔｏ　ａ　ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ　ｅｑｕａｔｉｏｎ　ｉｓ　ｅｎｈａｎｃｅｄ　ｇｒｅａｔｌｙ　ａｌｏｎｇ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｉｎｃｒｅａｓｅ　ｏｆ　ｂｌｏｗｉｎｇ　ｒａｔｉｏ
ｏｒ　ｄｉａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｈｏｌｅ，ａｎｄ　ｔｈｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｈａｓ　ｌｉｔｔｌｅ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｎ　ｉｔ．
Ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ａｎｇｌｅ　３０ｄｅｇｒｅｅ　ｓｈｏｗｓ　ｂｅｔｔｅｒ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ　ｔｈａｎ　ｔｈｅ　ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ａｔ
ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｄｉｓｔａｎｃｅ　ｆａｒ　ｆｒｏｍ　ｔｈｅ　ｈｏｌｅ，ｂｕｔ　ｗｏｒｓｅ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ　ｄｏｓｅ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｈｏｌｅ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｇａｓ　ｆｉｌｍ　ｃｏｏｌｉｎｇ；ｃｏｏｌｉｎｇ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ；ｄｉｓｃｒｅｔｅ　ｈｏｌｅｓ；

ｂｌｏｗｉｎｇ　ｒａｔｉｏ；Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

　　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
冷却薄膜，用以将壁面与高温气体环境隔离［１］．气
膜冷却技术广泛应用于航空发动机涡轮叶片、火
焰筒等高温部件，是现代航空发动机最主要的热
防护方法．国内外对气膜冷却规律做了大量的仿

真与实验研究，这些研究大多集中于亚声速范围．
与亚声速气膜冷却相比，超声速气膜冷却效

果更好，分析其原因，主要是因为超声速入射的冷
却流体动量较大，出射后没有足够的时间与主流
掺混，可以在很长的距离内起到热防护作用［２－３］．
超声速气膜冷却无论在导弹外壳热防护、传统火
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箭发动机内冷却还是高超声速飞行器上都有广泛

的应用前景［４－７］．国内外的专家学者针对超声速气
膜冷却做了很多工作，大多以二维槽缝模型为研
究对象，得出了不同参数对冷却效率的影响规
律［８－１３］．由于二维槽缝结构在实际应用过程中会
受到加工工艺及结构方面的限制，很难做到实际
意义的二维槽缝，而离散孔在加工工艺和结构方
面较容易实现，因此有必要对离散孔的超声速气
膜冷却规律开展研究．本文以圆直管中的离散孔
模型为研究对象，实验研究了吹风比、入口马赫
数、入射角度等参数对超声速气膜冷却的影响．

１　实验系统

采用微型燃烧式风洞，如图１所示，气源中的
氢气、氧气，经减压、限流后进入燃烧室，被燃烧室
头部的火花塞点燃，生成总温约为１３３０Ｋ，总压
为０．９２ＭＰａ的燃气．燃气经喷管加速至马赫数为

２后，进入实验段作为高温高速主流．气膜介质采
用常温氮气，气源的氮气减压后经小喷管加速到
预定马赫数进入实验段，沿切向或者以某一角度
喷入．射流压力由射流气源下游的减压器控制．

图１　实验系统示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｅｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ

实验段为圆柱形气流通道，如图２所示，壁厚
为２．５ｍｍ，材料为不锈钢．实验段的壁面温度分
布采用热电偶背壁测温法测量．在实验段背壁焊
接热电偶，并在外壁包覆４ｍｍ厚的陶瓷纤维以
创造绝热条件．经多次实验测量，实验状态下包覆
层外表面温度平均为６７℃，按照文献［１４］中相关
经验公式，可以计算得到包覆层向大气环境对流
散热及辐射散热的热流量为１２Ｗ，热损失远远小
于热生成量，可以认为绝热良好．由于实验段壁厚
较薄，而且背壁绝热良好，因此背壁测得的温度分
布可以近似代替内壁的温度分布．
本文的实验工况均为单孔射流，实验段沿轴

向布置１５个测点，沿周向共布置４排，每排间隔

１５°，射流孔的正下方为第１排测点，第２排～第４

排测点距离射流孔依次渐远．

图２　实验段示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｅｓｔ　ｓｅｃｔｉｏｎ

２　实验方法

评价冷却效果的最主要参数是冷却效率（绝
热温比），冷却效率的含义为：被冷却表面所达到
的温度与能达到的最低温度之比，用下式表示：

η＝ （Ｔ∞ －Ｔａｗ）／（Ｔ∞ －Ｔ２） （１）

其中η为冷却效率，Ｔ２ 为射流恢复温度，Ｔ∞为主

流恢复温度，Ｔａｗ为被冷却面的绝热壁温．
影响冷却效率的一个主要参数是吹风比，吹

风比定义为

Ｍ ＝ρ２Ｕ２／（ρ∞Ｕ∞）＝
（ｑｍ２／Ａ２）／（ｑｍ∞／Ａ∞） （２）

其中ρ为密度，Ｕ 为流速，ｑｍ 为质量流量，Ａ为流
道横截面积，下标∞和２分别代表主流和射流．
为了描述主、射流都是超声速流的情况，引入

临界吹风比Ｍｃ 的概念，它指的是保证射流以设
计马赫数入射的最小吹风比．在临界吹风比下，射
流孔出口的静压与主流静压相等．如果吹风比小
于Ｍｃ，则主流静压大于射流静压，将会在射流孔
出口处出现激波，波后马赫数下降．如果吹风比大

于Ｍｃ，则射流孔出口处会出现膨胀现象，吹风比
越大，膨胀越明显，膨胀一是会造成射流的局部温
度降低，二是会造成射流马赫数增加，两者都是对
冷却效果有利的．
依据气体动力学流量公式

ｑｍ ＝Ｋ ｐ
Ｔ槡 ＊
ｙ（λ）Ａ （３）

其中Ｋ，ｐ，Ｔ＊，ｙ（λ），Ａ 分别为流量系数、压力、

总温、气动函数和流通面积．
由式（２）和式（３）知，临界吹风比可以表示为

Ｍｃ＝ Ｋ２Ｋ∞

Ｔ＊
∞槡
Ｔ＊槡 ２

ｙ（λ）２
ｙ（λ）∞

（４）

式中下标∞和２分别代表主流和射流．根据本组
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实验工况参数，可以得出理想情况下的临界吹风
比，如表１所示．本组实验工况的吹风比都大于表

１列出的临界吹风比．

表１　临界吹风比

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｂｌｏｗｉｎｇ　ｒａｔｉｏ

Ｍａ＝１　 Ｍａ＝２　 Ｍａ＝３

Ｍｃ ０．９４５　 ２．３１５　 ４．３３１

　　实验时，射流先不工作，只吹主流，测量绝热
壁温，待热平衡后，实验停止，得到没有气膜情况
下的壁面温度分布．图３给出了无气膜状态下４
排测点的分度分布，图中横坐标为流向位置Ｘ，纵
坐标为绝热壁温Ｔａｗ．由图３可以看出，沿流向同
一个位置处，各排测点的最大值与最小值之差小
于４％，说明流场的温度分布比较均匀．

图３　无气膜温度分布

Ｆｉｇ．３　Ｗａｌｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｇａｓ　ｆｉｌｍ

实验段自然冷却后，开启主流及射流，并测
量壁面温度分布，达到热平衡后，实验停止，得到
有气膜情况下的壁面温度分布．射流温度在气源
位置测量，冷却效率和吹风比由式（１）、式（２）计算
得到．

３　实验结果及分析

由于国内外实验及仿真均以二维槽缝结构为

研究对象，为检验本文实验结果的可靠性，采用一
个沿周向长为４５°的狭缝孔来近似模拟槽缝结
构，如图４所示，采用与文献［１５］近似的吹风比进
行实验，将实验结果与文献［１５］的经验公式进行
对比，如图５所示，图中横坐标为流向位置Ｘ 与
槽缝高度Ｓ的比值，纵坐标为冷却效率，由图５可
以看出本文实验结果与文献［１５］的结果误差小于

１０％，且变化趋势相同，可以认为本文实验数据是
可信的．

图４　４５°槽缝结构

Ｆｉｇ．４　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　４５°ｓｌｏｔ

图５　实验结果与文献［１５］的比较

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｗｉｔｈ

ｔｈｏｓｅ　ｏｆ　Ｒｅｆ．［１５］

３．１　吹风比对冷却效果的影响

图６给出了射流马赫数 Ｍａ＝１、孔径ｄ＝２
ｍｍ时，吹风比Ｍ＝２．０９，１３．３４，２６．６８情况下气
膜孔正下方沿流向的冷却效率分布，图７给出了
射流马赫数Ｍａ＝３、射流孔喉部直径ｄ＝１．０ｍｍ
时，吹风比分别Ｍ＝４．８２５，６．３情况下气膜孔正
下方沿流向的冷却效率分布．可以看出，气膜孔正
下方的冷却效率沿流向逐渐下降，小吹风比时，在
靠近气膜孔的位置冷却效率下降迅速，越向下游，
下降得越缓慢；大吹风比时，在气膜孔出口处有一
段效率为１的区域，在此区域下游，几乎线性下
降．这主要是因为大吹风比情况下，射流流量大，
动量也大，能够在相当一段距离上起到保护作用．
射流马赫数Ｍａ＝１和Ｍａ＝３的情况下，冷却效
率均随吹风比的增大而增大，这与亚声速气膜冷
却中的规律不同，在亚声速气膜冷却中，往往存在
一个最佳吹风比，当吹风比大于最佳吹风比时，气
膜与壁面发生分离，造成冷却效率迅速下降［１６］，
吹风比越大，下降越明显．而超声速气膜冷却，随
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图６　吹风比对冷却效率的影响 （Ｍａ＝１）

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｂｌｏｗｉｎｇ　ｒａｔｉｏ　ｏｎ　ｃｏｏｌｉｎｇ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ（Ｍａ＝１）

图７　吹风比对冷却效率的影响 （Ｍａ＝３）

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｂｌｏｗｉｎｇ　ｒａｔｉｏ　ｏｎ　ｃｏｏｌｉｎｇ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ（Ｍａ＝３）

着吹风比的增加，流量在增加，射流动量也在增
加，而且大吹风比的射流在出口处膨胀，降温增
速，这使得无论在射流孔出口处还是在流向的下
游，较高的吹风比都会带来好的冷却效果．

３．２　孔径（流量）对冷却效果的影响

同样吹风比下，增大孔径意味着增大流量，较

大的流量会带来较好的冷却效果，图８给出射流
马赫数Ｍａ＝１，吹风比Ｍ＝１３．３４情况下，射流孔
直径ｄ＝１．０，１．５ｍｍ，２．０ｍｍ气膜孔正下方沿流
向的冷却效率分布，可见随着孔径的增大，冷却效

率显著提高．将图８的横坐标Ｘ 换成Ｘ／ｄ２，如图

９所示，发现不同孔径下的冷却效率可以拟合成
一条曲线，在对数坐标系下具有良好的线性度．对
吹风比Ｍ＝９．１７，５．４２，２．０８５情况下，不同孔径

的冷却效率与Ｘ／ｄ２ 的关系进行回归分析，具有
与图９相似的曲线特性．将冷却效率同Ｘ／ｄ２ 与
吹风比Ｍ 做二元线性回归分析，可以将实验结果
整理成统一的实验关联式（５），该关联式与文献
［８－１０，１５］在二维槽缝结构实验中的拟合式具有
相似的形式．在二维槽缝结构的关联式中，都以槽
缝高度Ｓ作为特征参数，而关联式（５）中以ｄ２ 为
特征参数，无论是二维结构中的槽缝高度Ｓ还是
离散孔结构中的ｄ２ 都是射流流通能力的反应，在
吹风比相同的情况下，Ｓ或者ｄ２ 增加，都会带来
冷却效果的增加．图１０给出了关联式（５）与实测
结果对比．

η＝１．７５８
Ｘ

ｄ２　Ｍ０．（ ）４９４

－０．７４２８

（５）

图８　孔径对冷却效率的影响 （Ｍ＝１３．３４）

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｄｉａｍｅｔｅｒ　ｏｎ　ｃｏｏｌｉｎｇ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ（Ｍ＝１３．３４）

图９　不同孔径下η与Ｘ／ｄ２的关系 （Ｍ＝１３．３４）

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎηａｎｄ　Ｘ／ｄ２　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｄｉａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｈｏｌｅｓ（Ｍ＝１３．３４）

６１８



　第４期 张　佳等：圆直管中离散孔超声速气膜冷却实验

图１０　冷却效率关联式拟合

Ｆｉｇ．１０Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ　ｅｑｕａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｏｌｉｎｇ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

３．３　马赫数对冷却效果的影响

图１１给出了同样流量下，气膜孔正下方沿流
向的冷却效率分布．射流孔喉部直径为１．０ｍｍ，
入口总压均为４．９ＭＰａ，马赫数Ｍａ＝１，２，３（对应
吹风比Ｍ＝２０．４３，１２．１１，４．８２５）．由于射流的入
口总压相同，喉部直径相同，这决定了流量相同，
从图中可以直观的看到，同样喉部直径、同样流量
下，不同马赫数的冷却效果区别不大．

图１１　同样流量下马赫数对冷却效率的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｎ　ｃｏｏｌｉｎｇ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ　ｗｉｔｈ　ｓａｍｅ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ

图１２　入射角示意图

Ｆｉｇ．１２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅ

３．４　入射角对冷却效果的影响

入射角α定义为射流孔轴线与主流流道轴线
的夹角．图１２示出的入射角分别为α＝－１５°，α＝
０°（切向入射），α＝＋３０°．图１３给出了孔径ｄ＝
１．０ｍｍ，Ｍａ＝１，吹风比Ｍ＝２０．４３时，入射角α＝
－１５°，α＝０°（切向入射），α＝＋３０°情况下，气膜孔
正下方沿流向的冷却效率分布．可以看出α＝
－１５°时效果最差，α＝０°（切向入射）效果略好，

α＝＋３０°时在靠近气膜孔出口处的效果要弱于切
向入射．在下游某一区域，随着气膜被主流压回壁
面，α＝＋３０°入射的冷却效率的下降比切向入射
要缓慢，因此在下游，＋３０°入射的冷却效率要优
于切向入射．

图１３　入射角对冷却效率的影响

Ｆｉｇ．１３　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅ　ｏｎ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

４　结　论

通过上述离散孔超声速气膜冷却的实验研

究，得出如下结论：

１）吹风比和射流孔径增大，射流孔正下方的
冷却效果显著改善．
２）在本文实验工况下，射流马赫数为１的射
流孔的冷却效率可以总结出一个关于孔径和吹风

比的实验关联式．
３）同样喉部直径、同样流量情况下，马赫数
对冷却效果影响不大．
４）在气膜孔出口处，α＝＋３０°入射的射流冷
却效率比切向入射效果差，但在孔的下游，α＝
＋３０°入射的射流冷却效果要优于切向入射．
５）综合来看，射流的流量是影响冷却效率的
最主要因素．
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