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要!为了得到气膜入口结构对气膜冷却效率的影响规律%并为工程应用提供参考%针对不同形状气

膜入口结构的离散孔超声速气膜冷却展开了三维数值模拟&结果表明#气膜入口结构对气膜冷却效率影响明

显%轴对称孔入口收敛段结构的流量系数直接影响冷却效果%计算工况下流量系数降低
$J#!

下游冷却效率约

降低
$J$0

%应该防止收敛段剧烈收缩(同时%离散孔扩张段面积变化速率越小越有利于冷却%变化过快会使得

冷却剂得不到充分发展%垂直主流方向的速度分量大%使得气膜往两侧流动而中心区域冷却效果变差(在非轴

对称离散孔出口增加平直段能使射流更集中%可以有效防止气膜在上游被穿透造成冷却恶化现象&

关
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气膜冷却是在壁面附近沿切线方向或以一定

角度射入冷却剂%从而达到对壁面进行保护的热

防护方法%若主流和冷却剂均为超声速%则将这种

冷却方式称为超声速气膜冷却)

#."

*

&超声速气膜

冷却广泛应用于液体火箭发动机喷管'导弹外壳

以及超燃冲压发动机进气道的热防护&随着大推

力'高性能'高热载液体火箭发动机的发展%超声

速气膜冷却成为发动机喷管延伸段热防护主要辅

助手段之一&美国
].#

发动机%欧洲航天局研制

的
&U(-653.

+

发动机%日本
M.

+

运载火箭二级发

动机
QF.0<

等%均使用涡轮废气在喷管扩张段形

成超声速气膜进行壁面热防护)

!.1

*

&对于国外典

型大推力氢氧发动机%多采用将少量低温氢引入

喷管延伸段的方式实现超声速气膜冷却)

0.9

*

&

针对超声速气膜冷却%国外早期进行了大量

的试验研究&

N'(B7A,53

等)

%

*使用空气和氮气作

为冷却剂在主流马赫数为
!

的条件下进行了超声

速气膜冷却试验研究%得到了冷却效率的试验关

联式(美国国家航空航天局!

*<@<

"

)

/

*使用薄壁

金属试验喷管研究氢气膜的冷却效果%并将冷却

效率关联到卷吸气膜模型&

<U

8

'5̀

等)

D

*模拟火

箭发动机进行了不同槽缝高度'冷却剂温度和压

力工况下的超声速气膜试验研究%得到冷却面温

度及压力分布&

@U7('H

等)

#$

*使用
&U(-653.

+

缩

尺发动机及相似的试验工况对超声速气膜冷却的

喷管延伸段详细流动传热过程进行了试验研究%

以氢气代替涡轮废气作为冷却剂加速至超声速切

向入射对喷管型面进行冷却%得到喷管延伸段的

冷却效率分布&国内关于超声速气膜冷却试验研

究较少%张佳等)

##.#"

*使用氢氧燃气作为主流'氮气

为冷却剂进行了轴对称结构和平板结构超声速气

膜冷却试验%分别将试验结果整理成统一的试验

关联式&

虽然试验研究能获得直接可信的数据%但往

往需要耗费大量时间及人力物力%而且很多数据

无法通过试验手段测得%所以超声速气膜冷却数

值计算也十分必要&大多数超声速气膜冷却数值

模拟是针对槽缝式结构展开%对此国内外进行了

大量二维数值模拟研究&

[̂L'33'C

等)

#!

*使用

L]+

方法进行了二维槽缝式超声速气膜冷却数

值模拟%对比了不同唇高及吹风比下的流动传热

特性%认为计算工况下超声速气膜冷却效率发展

段与轴向位置'槽缝高度和吹风比有关联%唇高对

冷却效率基本无影响&

;'CC57

等)

#1

*对比了二维

计算中不同湍流模型和压缩性修正方法%认为

@@=

!

7X,6C7AC,77AC637

8

'CA

"模型与试验结果符

合最好&

@,((6G

等)

#0

*针对超声速氢气膜%考虑化

学反应展开了二维
L]+

计算&

gUG6C

等对带半

扩张角和全扩张角的两种气膜入口结构进行了二

维数值模拟%认为带半扩张角的结构效果更好&

在国内%彭威等)

#9.#/

*进行了大量二维数值计算%主

要研究主流加速'通道结构和主流湍流度等对超

声速气膜冷却效果的影响&

在超声速气膜冷却中%二维槽缝式结构在实

际应用中会有加工工艺及结构强度上的限制%所

以在工程应用中一般采用离散孔结构)

#

*

&为了充

分考虑离散孔超声速气膜冷却的三维特性%进行

三维数值计算十分必要&

;'CC57

等)

#1

*对比了二

维和三维气膜入口模型对气膜冷却效果的影响%

认为三维计算得出的气膜入口参数与二维结果差

别较为明显%三维模拟与试验及
L]+

方法对比计

算结果更为准确&王建等)

#D

*参考亚声速气膜入

口结构%研究了离散孔结构不同孔型对超声速气

膜冷却效率的影响%认为矩形孔的冷却效果较好%

增加侧向倾角能改善冷却均匀性&

为了研究离散孔超声速气膜冷却的入口结构

对冷却效果的影响%本文在文献)

#D

*计算方法的

基础上%考虑了固体区域的热传导和固液耦合计

算%对工程应用中常用的几种结构进行了三维数

值模拟%并通过与试验结果对比进行验证&根据

计算结果分析影响超声速气膜冷却效率的因素%

为工程应用提供参考&

9

"

数值计算方法

9:9

"

控制方程及计算方法

三维离散孔结构超声速气膜冷却流动与传热

过程满足可压缩稳态
*6H5,C.@A'4,7

!

*.@

"方程%

在笛卡儿直角坐标系下表示如下#
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式中
'

为求解变量%

(

为广义扩散系数%

=

为广义

源项%对于连续方程'动量方程'能量方程和组分

方程%

'

'

(

和
=

具有特定的形式)

"$

*

&固体区域热

传导过程满足傅里叶导热定律&

本文采用
](U,3A

基于压力的耦合隐式求解

器进行计算%湍流模型采用
@@=@Z

)

模型&控制

方程中对流项采用
"

阶迎风格式进行离散%扩散

项采用中心差分格式进行离散&主流及射流均采

/"D"
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冰等#离散孔结构超声速气膜冷却数值模拟

用压力入口%冷却面背壁为绝热条件%计算域两侧

面为对称边界条件&

9:;

"

计算模型及主要参数

本文采用与文献)

#"

*中试验相同的结构尺寸

及主流参数进行计算%图
#

为计算模型纵向截面

的结构示意图&文献)

#"

*中气氢气氧燃烧后经喷

管加速至马赫数为
"J$

%然后进入试验段形成高

温主流燃气%燃烧室总压为
$JD";Y6

%混合比为

#$$

&本文主流燃气参数由液体火箭发动机热力

计算直接得到%计算总温为
#!!%J1g

%组分为主

要燃烧产物水蒸气和少量残余氧气&冷却剂入口

总温为
"D/g

%冷却剂种类为
*

"

%离散孔间距为
1

GG

%出口马赫数由计算结构决定&

图
#

"

计算模型结构示意图

]5

P

)#

"

@ACU-AUC,74,A-X'V-6(-U(6A5'3G'B,(

为了研究离散孔结构对冷却效果的影响%本

文针对不同结构进行了数值模拟%图
"

所示为计

算采用的
#$

种离散孔结构&前
!

种入口收敛段

结构不同%其中
<#

为圆直孔'

<"

为锥形面入口'

<!

为圆弧面入口%喉部直径均为
"GG

%

<"

和
<!

入口直径为
0GG

&

>#

'

>"

'

>!

入口扩张段结构不

同%喉部直径为
#GG

%入口直径为
!GG

%出口直

径为
"GG

%其中
>#

的扩张段为
10b

锥面'

>"

为双

圆弧面%结构
>!

在
>"

基础上出口增加了
#GG

平直段&

L#

'

L"

'

L!

和
L1

为不同非轴对称结构%

射流孔横截面为矩形%面积沿流向变化%孔的高度

恒定为
#GG

%同时保证喉部面积及出入口面积与

>#

系列相同&其中
L#

为曲面扩张段%出口处切

线与主流平行(

L"

为
9$b

直线扩张段%

L!

为
"$b

直

线扩张段%

L1

是在
L#

的基础上增加了平直段&

整体长度除
>!

为
1GG

%

L!

和
L1

为
/GG

外%其

余结构均为
!GG

&

考虑到结构的对称性%为了提高计算效率%取

单个离散孔模型的一半区域作为计算对象&模型

采用六面体结构化网格%气膜入口区域局部网格

如图
!

所示%图中离散孔结构为
L!

&经网格无关

性检查后%计算模型网格总数在
"$

万
#

"0

万之

间%

J

i值均小于
0

&

图
"

"

气膜入口结构模型

]5

P

)"

"

;'B,('VAX,V5(G53(,A7ACU-AUC,

图
!

"

气膜入口局部网格示意图

]5

P

)!

"

@4,A-X'VG,7X3,6C_

I

AX,V5(G53(,A

在超声速气膜冷却研究中%一般使用冷却效

率来评价冷却效果&为了方便与试验值进行对

比%本文采用的气膜冷却效率计算公式如式!

"

"

所示&

2

"

C

W

!

I

"

#

C

6W

!

I

"

C

W

!

I

"

#

C

/

"

!

"

"

其中
C

/

"

为气膜入口总温(

C

W

为无膜状态下的壁

面温度%使用相同模型进行计算%气膜入口为壁面

边界条件(

C

6W

为存在气膜状态下的壁面温度&

吹风比是气膜冷却设计中的重要参数%计算

公式如式!

!

"所示&

%"

,

"

R

"

,

$

R

$

"

SG

%

"

*

$

SG

%

$

*

"

!

!

"

其中
,

为密度%

R

为流速%

SG

为流量%

*

为流道横

截面积%下标
"

和
$

分别代表气膜和主流&

离散孔的流量系数定义如式!

1

"所示&

7

B

"

SG

%

C

SG

%

A

"

#

T

-

SG

%

C

C

/

槡 "

Q

/

"

*

A

!

1

"
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其中
SG

%

C

为射流孔的实际流量%

SG

%

A

为理论流量(

T

是与流体介质种类有关的常数%

*

A

为离散孔喉

部面积%

Q

/

"

为气膜入口总压&

;

"

计算结果比较与分析

;K9

"

验
"

证

采用与文献)

#"

*多孔圆直孔超声速气膜冷却

试验模型相同的入口结构
<#

进行了对比计算%

验证数值计算方法的准确性&分别计算了吹风比

%

d"J$/0

和
%

d0J1"

两种工况&图
1

给出了冷

却效率
2

的试验与计算结果&

图
1

"

计算与试验冷却效率对比

]5

P

)1

"

L''(53

P

,VV,-A5H,3,77-'G

8

6C57'3'V-6(-U(6A5'3

63B,̀

8

,C5G,3A

可以看出计算结果与试验结果沿
I

方向变

化趋势相同%且吹风比越大%冷却效率越高%但计

算结果在数值上略高于试验值&这是由于#计算

模型中主流总温为理论总温%与试验实际情况可

能有一定差异(同时%试验过程中存在辐射换热%

在计算中没有考虑%会使壁面温度偏高&验证计

算结果的误差均小于
#0f

%可以用于不同离散孔

结构的冷却效果对比研究&

;K;

"

轴对称射流孔

轴对称结构离散孔的加工最为方便%而且结

构强度高&为了研究气膜入口收敛段和扩张段结

构对冷却效果的影响%对几种轴对称离散孔结构

超声速气膜冷却展开了数值模拟&

表
#

中给出了不同收敛段结构
<#

'

<"

和
<!

的计算工况%计算结果如图
0

所示&可以看出%在

上游靠近气膜入口处
!

种结构冷却效率基本没有

差别(在下游气膜发展段%圆直孔结构
<#

冷却效

率明显低于其他两种结构&这种现象主要是由于

圆直孔收敛段入口面积更小且转角为直角%造成

流道更加剧烈突缩%流动损失大%流量系数会明显

低于有收敛段的结构&计算得出
<#

流量系数为

$J/11

%而
<"

'

<!

分别为
$JD%$

'

$JD%1

&可以看

出%流量系数约减小
$J#!

导致了下游的冷却效率

减小了
$J$0

左右&正由于这种差别%在工程应用

中尽量不直接采用圆直孔结构%而应该加入一定

倒角或倒圆的收敛段%使流量系数尽可能大%冷却

效果更好&

表
9

"

不同收敛段结构计算工况

>&6'*9

"

A3$#-3#$*-&'-#'&31"%-"%0131"%"(

01((*$*%3-"%R*$

H

*%3+*-31"%+

入口结构 气膜总压$
;Y6

气膜总温$
g

理论吹风比

<#

%

<"

%

<! $J1/ "D/ "J$/0

图
0

"

不同收敛段结构冷却效率对比

]5

P

)0

"

L''(53

P

,VV,-A5H,3,77-'G

8

6C57'3'VB5VV,C,3A

-'3H,C

P

,3A7ACU-AUC,7

""

离散孔扩张段决定了气膜入口马赫数'速度

和温度等参数%是超声速气膜冷却入口结构设计

的重要参数之一&表
"

所示为
!

种不同的扩张段

结构算例的计算工况%图
9

给出了中心线上冷却

效率的计算结果&

可以看出%结构
>#

和
>"

冷却效率略低%两

者区别不大(而
>!

结构的冷却效果明显优于前

两种结构&这归功于该扩张段上最后
#GG

的平

直段%不仅使射流在小孔内充分发展%而且在出流

后方向更集中%从而中心线上的冷却效率更大&

表
;

"

不同扩张段结构计算工况

>&6'*;

"

A3$#-3#$*-&'-#'&31"%-"%0131"%"(

01((*$*%301R*$

H

*%3+*-31"%+

入口结构 气膜总压$
;Y6

气膜总温$
g

理论吹风比

>#

%

>"

%

>! 1J%$ "D/ 1J!1

$!D"

JA
SP
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""

为了考察气膜冷却效果的横向不均匀性%引

入横向不均匀度
$

U

%如式!

0

"所示&

$

U

"

G6̀

2

#

#

2

"

2

#

<

! "

#$$f

!

0

"

其中
2

#

'

2

"

分别为冷却面上离散孔中心线下游直

线
H

#

'孔间中心线下游直线
H

"

的冷却效率%

H

#

和
H

"

位置如图
%

所示&

图
9

"

不同扩张段结构冷却效率对比

]5

P

)9

"

@ACU-AUC,-''(53

P

,VV,-A5H,3,77-'G

8

6C57'3'V

B5VV,C,3AB5H,C

P

,3A7,-A5'37

图
%

"

后处理位置示意图

]5

P

)%

"

@4,A-X'V

8

'7A

8

C'-,775'3

8

'75A5'3

分别计算冷却效率横向不均匀度
$

U

%

!

种结

构计算结果依次为
!JDf

'

!J!f

和
0J1f

&可见

冷却效率的横向均匀系数较小%说明冷却效率横

向分布比较均匀&同时也说明当前工况下加入平

直段后%使得射流更集中%但冷却效率的均匀性会

略微变差%所以在工程应用中需要综合考虑冷却

效率及横向均匀系数%选择合适的扩张段结构&

;K<

"

非轴对称结构

轴对称结构虽然有容易加工的优点%但是圆

形出口气膜往往不能很好地覆盖冷却面%而且相

同出流面积需要更大的空间%使得切向入射冷却

剂与主流之间的台阶更大%对主流的影响更显著&

出口为矩形'两侧为喷管型面的非轴对称结构更

接近于槽缝结构%在实际工程应用中使用更加

广泛&

计算采用了
1

种不同扩张段结构型面%收敛

段结构相同%计算工况如表
!

所示&不同射流孔

的面积比均为
1J$"

%理论出口马赫数及喉部面积

与带扩张角的轴对称结构相同%离散孔间距为
1

GG

&静压比为
#J$%

%基本满足静压匹配要求&

表
<

"

非轴对称入口结构计算工况

>&6'*<

"

M"%N&[1+

8

44*3$

8

1%'*3+3$#-3#$*

-&'-#'&31"%-"%0131"%

入口结构 气膜总压$
;Y6

气膜总温$
g

理论吹风比

L#

%

L"

%

L!

%

L1 1J%$ "D/ 1J!1

""

不同结构展向平均冷却效率计算结果如图
/

所示&可以看出%

L#

和
L"

上的平均冷却效率迅

速衰减%带有平直段的喷管效果最佳&图
D

给出

了不同入口结构下近壁面区域的
*

"

摩尔分数分

布%可以看出%

L#

'

L"

射流孔在流向位置为
0GG

附近时%气膜孔中心线上
*

"

摩尔分数迅速衰减%

显著小于两侧区域%而
L!

结构中这种不均匀性

得到改善%

L1

结构则
*

"

中心摩尔分数略高于两

侧&图
#$

给出了
L#

'

L"

'

L1

射流孔中心纵切面

上流线&显而易见%

L#

和
L"

的气膜在射流孔下

游不远处被主流穿透%主流直接与壁面接触&

L1

孔的流线在下游依然维持平直稳定的状态&这说

明在扩张段较短的结构中%中心区域气膜更容易被

主流穿透%形成.气膜空洞/&在这个空洞区域%高

温气流直接接触冷却面%造成冷却效率迅速恶化&

综合上述数据%

L#

'

L"

射流孔的中心区域气

膜被主流穿透的主要原因为#射流孔的面积变化

速率太大%在
"GG

长度上扩张比达到了
1J$"

%使

得冷却剂速度在垂直主流方向分量较大%气膜向

图
/

"

不同非轴对称结构平均冷却效率

]5

P

)/

"

<H,C6

P

,-''(53

P

,VV,-A5H,3,77'VB5VV,C,3A

3'3.6̀57

I

GG,AC

I

7ACU-AUC,7
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图
D

"

近壁面
*

"

摩尔分数分布云图

]5

P

)D

"

L'U3A'C'V*

"

G'(6CVC6-A5'3B57AC5_UA5'33,6CAX,W6((

图
#$

"

射流孔附近中心切面流线

]5

P

)#$

"

L'G

8

6C57'3'V7AC,6G(53,53-,3A,C

8

(63,

3,6CAX,

2

,AX'(,

两侧的流动增强%而且离散孔高度仅有
#GG

%中

心区域气膜容易被主流穿透&当把射流孔面积变

化速率放缓!如
L!

结构"%中心区域气膜被穿透

现象基本消失%但由于离散孔出口存在
"$b

的扩

张角%气膜向两侧扩散的趋势仍然存在&在离散

孔出口加一段平直段后!如
L1

结构"%冷却剂在

平直段内充分发展%在孔出口处速度几乎全平行

于主流方向%则气膜向两侧的流动减弱%中心区域

不会被主流穿透%冷却更加均匀&因此在工程应

用中%应避免离散孔面积剧烈变化%且可考虑在射

流孔出口处增加平直段%在孔间距合适的条件下

能有效提高冷却效率&

作为对比%图
/

给出了轴对称结构
>!

结构

平均冷却效率&可以看出%在理论吹风比相同的

条件下%

>!

结构冷却效果低于
L1

结构%在下游差

别更明显&说明合理设计非轴对称离散孔结构能

够一定程度上改善冷却效果&但是由于计算吹风

比较大%轴对称离散孔的平均冷却效率已经较大%

所以轴对称离散孔
>!

的冷却效果好于
L#

和
L"

%

与
L!

结构基本相同&

<

"

结
"

论

本文通过三维数值模拟的方法对离散孔超声

速气膜冷却进行了研究%主要结论如下#

#

"三维数值模拟计算方法得到的结果与试

验结果符合较好%用于对比不同入口结构冷却效

果是可行的&

"

"轴对称离散孔结构收敛段对气膜冷却效

率有一定的影响%主要与入口结构的流量系数有

关%圆直孔流量系数最小%工程应用中应尽量避免

使用&

!

"轴对称离散孔结构扩张段带有平直段时

中心线上冷却效果最好%但横向不均匀性略差%应

用中应综合考虑冷却效率大小及横向不均匀性&

1

"非轴对称结构中%将射流孔面积比的变化

速度放缓%有利于冷却&面积变化过快会在下游

中心形成.气膜空洞/%使得冷却效果恶化&
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