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摘　　　要：主要对不同孔型在不同质量流量下对高超声速逆喷流气膜冷却影响规律开展研究，得到不同孔

型对气膜冷却效果的影响规律。采用ＣＦＤ计算方法，对飞行高度为５０ｋｍ，飞行马赫数为１５条件下圆柱孔、

收缩孔、扩张孔、收缩扩张孔４种孔型开展研究。研究显示：小流量供气时，收缩孔和圆柱孔会出现长穿透模

态（ＬＰＭ）工作状态，扩张孔和收缩扩张孔则不会出现；随着喷流流量的增大，喷流会从ＬＰＭ 转向短穿透模

态（ＳＰＭ），此时继续增大气膜喷流流量，并不会显著增大冷却收益。综合整个流域的变化，扩张孔在高超声

速飞行器头部逆流喷流气膜冷却中是比较稳定可靠的气膜冷却孔。
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　　高超声速飞行器是目前航空航天技术发展的

热点课题。由于飞行速度极快，高超声速飞行器

将面临“热障”、“黑障”和“气动光学”效应问题，这

都是世界性的难题［１２］。高超声速技术的应用愈

发广泛，无论是科研方面的航天飞机发射、宇宙飞

船返回舱再入，其中对于高超声速飞行器而言，热

效应越来越突出，被动和半被动式的防热方式不

能满足设计需要。在高超声速飞行中，驻点附近

会产生高温高压的强激波，这将导致飞行器材料

结构强度降低甚至直接烧毁，因此主动式的防热

方法尤为显得重要。

目前对高超声速气膜冷却的研究多借鉴于

航空发动机的气膜冷却技术［３６］，常常对气膜

孔的形状做研究［７］，并且研究的飞行马赫数一

般不高于１０
［８９］。而对高超声速的逆喷流的研

究相对较少。逆喷流是指从飞行器迎风位置

向逆来流方向喷射气体，通过将激波推离飞行

器表面达到降低波阻和热流的效果。研究者

对逆喷流技术做了相关的实验与仿真分析，如

Ｈａｙａｓｈｉ等
［１０］在飞行马赫数 犕犪＝３．９８的条件

下对直径为５０ｍｍ的球头结构进行了风洞实

验。Ｄａｓｏ等
［１１］对在 犕犪＝３．４８与 犕犪＝４．０的

条件下对２．６％比例的阿波罗返回舱模型进行

了风洞实验与数值计算。他们发现当质量流

量增加到一定临界值时，流场将从长穿透模态

（ＬＰＭ）转化为短穿透模态（ＳＰＭ），喷流距离突

然大幅下降，此后再增加质量流量可使喷流距

离缓慢增加。后来，Ｖｅｎｋａｔａｃｈａｒｉ等
［１２］在 Ｄａｓｏ

实验的基础上用数值模拟方法进一步分析了

长穿透模态。在高超声速（特别是 犕犪＞１０）对

撞流气膜冷却中，研究者一般不用吹风比作为

气膜喷流流量的控制因素，因为来流速度过

快，要实现气体喷流需要较高的喷流压力，这

使得高超声速对撞流的吹风比一般都远大于

１，因此一般采用压比或质量流量来研究其变

化规律［１１１２］。

文献［１３１５］前期对多孔及异型孔气膜冷却

做了相关研究。但是没有系统地给出研究结果，

本文就针对气膜孔形状对高超声速飞行器对撞流

气膜冷却的影响开展研究，研究在不同质量流量

（下文简称为流量）条件下，不同孔形状对气膜冷

却的影响规律，为高超声速气膜冷却设计提供

参考。

１　犆犉犇基础理论模型

１１　高超声速黏性流动控制方程

柱坐标系（狓，狉，θ）下轴对称的无量纲守恒型

ＮＳ方程为

犝

狋
＋
犉

狓
＋
犌

狉
＋犎＝

１

犚犲

犉ｖ

狓
＋
犌ｖ

狉
＋犎（ ）ｖ ＋犠 （１）

式中犝 为守恒状态向量；犉、犌为对流项向量；犎

为源项矢量；犉ｖ与犌ｖ为黏性对流项向量；犎ｖ 为

有黏源项矢量；犠 为化学反应源项。式中的各参

数的具体表达式可参考文献［１６］。

１２　化学反应

本文的计算工况为飞行马赫数 犕犪＝１５，其

端头驻点温度已经超过了９０００Ｋ，此时已经达到

分子电离的温度区间，常规的５组元模型已经不

能满足要求。犕犪＝１５工况的等离子体成分主要

是ｅ－和ＮＯ＋，为了保证计算精度兼顾计算效率，

化学反应采用７组元６反应模型
［１７］。其中７组

分包括Ｎ２、Ｏ２、Ｎ、Ｏ、ＮＯ、ＮＯ
＋、ｅ－。有限速率化

学反应模型的化学反应速率遵守 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ公

式［１７］，如式（２）所示，反应速率犓ｆ是温度的函数，

逆向反应速率犓ｂ采用平衡常数求出

犓ｆ＝犆１犜ηｅ
－ε０
／（犽犜）

犓ｂ＝
犓ｆ
犓ｅ

烅

烄

烆 ｑ

（２）

其中频率因子犆１、温度因子η、反应活化能ε０ 为

拟合系数，犽为玻耳兹曼常数，犜 为气体温度，平

衡常数犓ｅｑ根据温度拟合曲线得到。７组元６反

应化学反应的方程及参数如表１所示
［１７］。

３１６１
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表１　７组元６反应方程参数
［１７］

犜犪犫犾犲１　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳７犮狅犿狆狅狀犲狀狋狊６狉犲犪犮狋犻狅狀犲狇狌犪狋犻狅狀狊
［１７］

序号 反应式 频率因子犆１ 温度因子η 反应活化能ε０／１０
８（Ｊ／ｋｍｏｌ）

１ Ｎ２ →＋Ｍ ２Ｎ＋Ｍ ７．０×１０１８ －１．６ ９．４１１４４８

２ Ｏ２ →＋Ｍ ２ＯＭ ２．０×１０１８ －１．５ ４．９４６８３

→３ ＮＯ＋Ｍ Ｎ＋Ｏ＋Ｍ ５．０×１０１２ ０ ６．２７７０７

→４ ＮＯ＋Ｏ Ｏ２＋Ｎ ８．４×１０９ ０ １．６１７０７３

５ Ｎ２ →＋Ｏ ＮＯ＋Ｎ ６．４×１０１４ －１．０ ３．１９２５７６

６ →Ｎ＋Ｏ ＮＯ＋＋ｅ ８．８×１０５ １．０ ２．６５２１６６

注：其中 Ｍ是碰撞体，在化学反应中起催化作用，可以是反应７组分中的任意一种。

２　方法验证

分别选取 ＮＡＳＡ ＲＵＮ５９７报告
［１８］犕犪＝

１４．２８的尖头再入体绕流实验和Ｈａｙａｓｈｉ等
［１０］的

５０ｍｍ直径的半球喷流实验作为仿真方法的验证

实验。

２１　高超声速仿真方法验证

选取与 犕犪＝１５工况较为近似的 ＮＡＳＡ

ＲＵＮ５９７报告
［１８］犕犪＝１４．２８的尖头再入体绕流

实验结果作为验证算例。

图１　计算网格及边界条件

Ｆｉｇ．１　Ｍｅｓｈａｎｄｂｏｕｎｄａｒｉｅｓ

２．１．１　计算网格及条件设置

由于ＮＡＳＡＲＵＮ５７９报告中模型是不喷流

的简单头锥结构，其激波厚度特别薄，为了增加计

算效率，网格尽量贴近壁面。计算的网格数为

１２０×５２０，贴近壁面的最内层网格厚度为０．０００１

ｍｍ。计算网格如图１所示。图中“１”表示入口

边界条件，其计算的飞行马赫数 犕犪＝１４．２８，工

质为空气，背景压强为８８．３Ｐａ，温度为１８８．３Ｋ，

来流中氧气质量分数为２３％，氮气质量分数为

７７％；“２”为对称边界条件；“３”为辐射壁面，初始

壁面温度为３００Ｋ，辐射系数设为０．８５；“４”为高

超声速外推出口边界。由于大气背压只有８８Ｐａ，

并且没有喷流，其流动仍是层流流动，因此计算采

用层流模型。

２．１．２　无喷流高超再入体绕流计算结果

选取高超声速计算中常用的壁面压力系数和

壁面热流密度作为气体对壁面的力热作用的表征

参数［１８］。计算得到的壁面压力系数和壁面热流

密度结果和实验结果的对比如图２所示。其中图

２（ａ）为壁面压力系数的计算结果，图中犆ｐ＝（狆－

狆ｒｅｆ）／（０．５ρ狌
２）为标准化的压力系数，式中狆为当

地压强；狆ｒｅｆ为参考压力，其值等于来流的背压；ρ
为来流密度；狌为来流速度。图２（ｂ）为壁面热流

密度狇的计算结果与实验数据的对比。由图２可

知，采用本文计算方法计算的壁面热流密度结果

和实验结果符合较好。

２２　逆向喷流仿真方法验证

２．２．１　网格及边界设置

选取 Ｈａｙａｓｈｉ等
［１０］的实验作为喷流仿真方
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图２　计算结果与实验结果的对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

法的验证实验。计算的网格及边界条件如图３所

示。装置为直径５０ｍｍ的半球，球头顶部开有直

径为４ｍｍ的喷流孔，实验测量热流的传感器分

布在以球心为中心，球头迎风端头为０°的方向，

从２０°到后端８０°，每１０°一个测点。飞行马赫数

犕犪＝３．９８，总温为３９７Ｋ，总压为１．３７ＭＰａ。选

取压比为０．４的工况作为验证工况，即喷流压力

狆ｊ＝０．４狆∞。壁面为辐射壁面，辐射系数设为

０．８５。本文使用的湍流模型是Ｇｏｌｄｂｅｒｇ提出的适

用于高超声速流动的ＧｏｌｄｂｅｒｇｓＲｔ模型
［１９２０］。

图３　喷流工况计算网格及边界条件

Ｆｉｇ．３　Ｍｅｓｈａｎｄｔｈｅｂｏｕｎｄａｒｉｅｓｏｆｊｅｔｃａｓｅ

２．２．２　逆喷流仿真结果

计算得到的流场密度（ρ）与实验所得纹影图

对比结果如图４所示。图５给出了计算和实验的

Ｓｔａｎｔｏｎ数的结果对比。由图４、图５可知逆向喷

流计算的密度流场和Ｓｔａｎｔｏｎ数与实验结果基本

吻合。

图４　计算得到的流场密度与实验所得纹影图对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

ｄｅｎｓｉｔｙａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｃｈｌｉｅｒｅｎｄｉａｇｒａｍ

图５　计算和实验的Ｓｔａｎｔｏｎ数对比

Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅＳｔａｎｔｏｎｎｕｍｂｅｒ

ｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

３　计算模型及条件

计算模型采用半锥角为１２°的圆锥体，椎体

头部为半径５０ｍｍ的圆球。端头模型的主体尺

寸如图６所示。端头逆向中心喷流孔采用圆柱

孔、收缩孔、扩张孔和收缩扩张孔４种孔型。４

种孔型的入口直径均为４ｍｍ。其中圆柱孔保持

入口直径不变，孔长度为１６ｍｍ；收缩孔从距离出

口４ｍｍ处开始收缩，最后减小到出口直径２ｍｍ；

扩张孔从距离出口８ｍｍ处开始扩张，最后增加

到出口直径８．４ｍｍ；收缩扩张孔则从入口开始

收缩一直持续５ｍｍ长，直径减小到２ｍｍ，而后逐

渐增加到出口直径８．４ｍｍ。４种孔型的型面变

化如图７所示。

计算网格如图７所示。其中图７（ａ）为圆柱

孔整体网格及边界条件设置，图７（ｂ）为孔附近部
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图６　计算模型

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅｌ

分网格截取图，图７（ｃ）、图７（ｄ）及图７（ｅ）分别为

收缩孔、扩张孔和收缩扩张孔的网格图。

在计算高超声速热效应时，网格的粗细对计

算结果影响很大，根据文献［２１］的建议，近壁面网

格尺寸设为０．００１ｍｍ，此时狔
＋ ＝０．１５，满足

狔
＋
＜１的条件。

计算的边界条件如图７（ａ）所示。其中“１”为

来流入口边界，飞行马赫数犕犪＝１５，飞行攻角为

０°，压力为７９．８Ｐａ，温度为２７０．６５Ｋ，来流气体为

空气组分设置为氧气质量分数２２％，氮气质量分

数７８％。“２”为对称边界。“３”为辐射壁面，辐射

图７　４种孔型的计算网格及边界条件

Ｆｉｇ．７　Ｍｅｓｈａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｏｆｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆｃｏｌｌｉｎｇｈｏｌｅｓ

系数取０．８５。“４”为高超声速外推出口边界。

“５”为喷流气膜孔的入口边界条件，气膜冷却孔的

冷却工质为空气，压力入口设置为０．５ＭＰａ，流量

选取６种工况，分别是犿
·
＝０．１，０．５，１，５，１５，３０

ｇ／ｓ。湍流模型依然采用ＧｏｌｄｂｅｒｇｓＲｔ模型。

４　计算结果及讨论

按照文中第３节中所述条件，计算得到的６

种流量下的壁面热流密度结果如图８所示。图中

采用统一坐标尺度，方便观察其绝对壁面热流密

度变化，其中横坐标狓表示沿端头中心轴线方

向。由图８可见随着流量的增加，不同孔壁面热

流密度表现出不同的变化规律。

在较小质量流向下，圆柱孔和扩张孔的冷却

效果最好，收缩孔次之，收缩扩张孔最差。随着

流量的增加，收缩孔最先开始出现热流密度极高

值点，表现出具有极大值热流密度区域，这主要是

出现了超声速的ＬＰＭ
［１２］效应导致的，文章下面

将讨论该效应。随着流量的继续增加，圆柱孔和

收缩扩张孔也会出现热流密度极高值点，但是收

缩扩张孔的热流密度极大值要远远小于收缩孔

和圆柱孔。

随着流量的再次增加，也就是到大流量的冷

却范围，此时４种气膜冷却均表现出很好的冷却

效果，这主要是由于冷却工质的流量比较大，气膜

可以很好地覆盖在飞行器的头部区域，形成全覆

盖的冷却气膜。特别地，收缩扩张孔由于在喷管

内部充分地加速会出现比较长的喷流，在５ｇ／ｓ和
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１５ｇ／ｓ的喷流下依然表现出ＬＰＭ流态，其冷却效

果反而不如其他几种孔型，直到３０ｇ／ｓ的流量才

表现出ＳＰＭ流态，此时４种孔型的壁面温度均比

较低。

选取飞行器头部热流密度最高点作为４种孔

型不同流量下的热流密度（狇）对比点，结果如图９

所示。由图９可见，收缩孔和圆柱孔会在小流量

下产生局部热流密度极值点，扩张孔在整个流量

图８　６种工况的壁面热流密度计算结果

Ｆｉｇ．８　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｗａｌｌｈｅａｔｆｌｕｘｕｎｄｅｒ

６ｃａｓｅｓ

变化范围内未出现热流密度的极大值点，而收缩

扩张孔在小流量区域壁面热流密度比较大，因此

对于小流量的工况，扩张孔更合适。而对于大流

量的情况４种工况都会有较好的冷却效果，相对

而言收缩孔的冷却效果优于圆柱孔，最次是扩张
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孔。收缩扩张孔由于型面复杂，另外其冷却效果

只有在５ｇ／ｓ的供气条件下表现出最优的结果，其

他条件并不具备优越性。因此在选择对撞流气膜

冷却孔型时应根据供气的特点加以选择，在小供

气条件下应选择扩张孔，大供气条件应选择收缩

孔，但是一般对于系统稳定性而言，扩张孔最佳，

因为扩张孔整体全流域壁面温度比较平稳，而收

缩孔和圆柱孔在小流量时会出现激波再附位置的

极高温点。因此综合小流量到大流量的整个流域

变化，扩张孔是比较合适的气膜冷却孔。

图１０给出了犿
·
＝０．５，１，５，１５ｇ／ｓ工况下的

图９　头部不同流量下最高热流密度对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｈｉｇｈｅｓｔｈｅａｔｆｌｕｘｂｅｔｗｅｅｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｓｏｆｔｈｅｈｅａｄ

收缩孔、圆柱孔、扩张孔、收缩扩张孔４种孔的流

场马赫数的变化对比图。由图可知，收缩孔在小

流量喷流时由于受到收缩段的影响，表现出加速

喷流的作用，由于喷流流量小，来流会和喷流作用

形成明显的激波再附现象，如图１１所示。由于激

波附体区域密度和温度都会比较高，因此能量密

度极高，此时在激波再附点会出现极高的温度区

域，这就是图８（ｂ）、图８（ｃ）所示的温度极高点。

流量达到５ｇ／ｓ的喷流时激波再附现象才不会明

显，并且形成较好的气膜冷却层。随着流量的增

加，气膜冷却层已经完全建立，此时冷却效果基本

不随流量的增加而增大了。

如图１０（ａ）所示，在小流量的喷流作用下

（０．５、１ｇ／ｓ），此时收缩孔气膜冷却喷流处于ＬＰＭ

状态，此时气流将激波推离壁面较远，但是会出现

激波再附的情况。这主要是收缩段的加速作用，

使得气体以超声速的小面积喷射导致的。随着流

量的增加，逐渐会转化成ＳＰＭ 的工作状态。此

时气体出口膨胀，形成典型的喷流回流流场如图

１２所示。这是高超声速气膜冷却的一般稳定工

作状态。

圆柱孔与收缩孔类似，但是在较小流量如图

１０（ｂ）所示的０．５ｇ／ｓ流量时，喷流在圆柱孔内不

会加速，因此仍属于亚声速流动，不会表现出

ＬＰＭ特性。随着流量增大，到１ｇ／ｓ时则表现出

ＬＰＭ特性，此时出口喷流达到声速，同时会出现

激波再附体的情况，出现热流密度极高点如图
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图１０　不同流量下的流态变化

Ｆｉｇ．１０　Ｆｌｏｗｒｅｇｉｍｅｃｈａｎｇｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｓ

图１１　ＬＰＭ工况下的激波再附

Ｆｉｇ．１１　ＳｈｏｃｋｗａｖｅｒｅａｔｔａｃｈｍｅｎｔｏｆＬＰＭ

图１２　１５ｇ／ｓ流量下收缩孔ＳＰＭ模态的流场

马赫数分布

Ｆｉｇ．１２　ＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＳＰＭｍｏｄｅｉｎａ

ｓｈｒｉｎｋａｇｅｈｏｌｅｕｎｄｅｒ１５ｇ／ｓｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅ

８（ｃ）所示。随着流量增大，逐渐转化成ＳＰＭ的喷

流，形成稳定的喷流气膜冷却流场。

扩张孔在整个流量增加的过程中变化比较平

稳，激波位置随着流量增加逐渐被推离壁面。在

小流量工况（０．５、１ｇ／ｓ）时扩张孔流动呈现亚声

速流动，此时不会出现ＬＰＭ 工况，也无激波再附

情况产生，壁面热流密度表现出稳定的下降趋势。

虽然扩张孔也会出现ＬＰＭ 工作状态，但是其发

生工况出现在５ｇ／ｓ流量附近，其流量明显大于收

缩孔和圆柱孔的ＬＰＭ 状态（０．５ｇ／ｓ），大的流量

具有较好的气膜冷却覆盖性，因此整个过程无明

显的激波再附情况，最终表现出图９中较小的壁

面热流密度，并且壁面热流密度随着流量的增加

呈现出基本单调下降的规律。

收缩扩张孔和扩张孔有点类似，喷流在小流

量时处于亚声速状态。但是在５ｇ／ｓ和１５ｇ／ｓ的

工况下会出现ＬＰＭ 状态，相对于扩张孔，在１５

ｇ／ｓ的喷流作用下其工作仍处于ＬＰＭ 状态，这主

要是由于收缩段和扩张段的加速效应，导致其在

喷管内部完成了充分膨胀，喷流出现超声速的定

向喷流。直到３０ｇ／ｓ的喷流时才会出现ＳＰＭ

状态。

不同孔型的流态变化实际上是由于气膜孔的

不同型面导致气体在孔内加速减速的特性导致

的。图１３给出了具有代表性的小流量（０．５ｇ／ｓ）

工况下，收缩孔和圆柱孔的内流场对比，以及大流
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量（５ｇ／ｓ）工况下收缩扩张孔和圆柱孔的内流场

对比。图１３（ａ）表明收缩孔由于收缩段的作用，

使得气体在出口处达到声速，并继续膨胀加速，表

现出超声速的流动状态，此时流动不会出现稳定

的弓形激波，而表现出ＬＰＭ 状态，更多的信息读

者可参考文献［１２］，而此时圆柱孔则不会加速，因

此表现出亚声速的流动状态。图１３（ｂ）则显示出

在大流量下，收缩扩张孔在流道内持续加速（此

时相当于拉瓦尔喷管），而圆柱孔则是在圆柱孔内

加速但是只有到达出口处才能到达声速，进而在

外部膨胀形成稳定的弓形激波，此时圆柱孔表现

出ＳＰＭ模态。

图１３　不同孔的通道内流场图

Ｆｉｇ．１３　Ｉｎｔｅｒｎａｌｆｌｏｗｆｉｅｌｄｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｏｌｅｓ

５　结　论

本文通过对圆柱、收缩、扩张、收缩扩张４种

孔型对高超声速飞行器头部逆喷流气膜冷却规律

进行了研究，得到以下结论：

１）小流量供气时，收缩孔和圆柱孔会出现

ＬＰＭ工作状态，形成激波再附，导致局部热流密

度极高点出现，扩张孔和收缩扩张孔则表现出亚

声速流动，不会出现ＬＰＭ模态。

２）随着喷流流量的增大，４种孔喷流均会从

ＬＰＭ态转向ＳＰＭ态，形成稳定的气膜流场，是较

为理想的气膜冷却状态，此时表现出收缩孔冷却

效果更优的情况。

３）在ＳＰＭ态喷流冷却时，随着流量增大，壁

面热流密度会进一步降低，但是趋于平缓，继续增

大气膜喷流流量，并不会显著增大冷却收益。

４）综合整个流域的变化，扩张孔在高超声速

飞行器头部逆喷流气膜冷却中是比较稳定可靠的

气膜冷却孔。
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