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高超声速飞行器主动式气膜冷却防热技术研究
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摘要：目的 针对未来高超声速飞行器（飞行速度20 Ma），提出一种主动式气膜冷却防热技术，并

计算验证其有效性。方法 通过求解三维N-S方程组，采用PARK-1 的5组分（N2，O2，N，O，NO）

17方程有限速率化学反应模型，考虑了真实气体效应；针对典型的钝头体外形，在头部驻点处构造

单个气膜冷却微孔，向外喷射冷却气体，计算了飞行马赫数为20、高度在30 km以下的气膜冷却效

率。结果 与无气膜冷却相比，有气膜冷却时，气膜孔附近等温壁面（300 K）热流密度的最高降幅

约90%，冷却气体有效覆盖面积可达到约孔出口面积的10倍。结论 气膜冷却在未来高超声速飞

行器防热中具有广阔的应用前景。
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ABSTRACT：Objective To put forward a new approach of active thermal protection system termed as film cooling
for future hypersonic vehicles (Mach 20 flow) and validate its performance by CFD. Methods By solving
Reynolds-averaged Navier–Stokes equations, the finite-rate chemical reaction model with Park-I 5 components (N2,
O2, N, O, NO) 17 equations was used to investigate the real gas effect. For the typical blunt body, a numerical study of
the effectiveness of film cooling was presented for Mach 20 flow at 30 km, with the special designed micro inject hole
located at the stagnation point. Results The reduction of heat flux on the isothermal wall (300 K) with film cooling at
the vicinity of the hole could be as much as 90% compared to that without film cooling, and the covering area of the
coolant flow could be 10 times larger than the out area of the hole. Conclusion The study showed promising prospect
of film cooling for heat proof of future hypersonic vehicles.
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高超声速飞行器一般是指飞行马赫数大于5、能

在大气层和跨大气层中远程飞行的飞行器，其应用形

式包括高超声速有人/无人飞机、空天飞机和返回式航

天器等多种飞行器。高超声速飞行器在今后相当长

的时间里将是航空航天技术发展的最前沿。另一方

面，高超声速飞行器面临的“热障”、“黑障”（等离子

体）和“气动光学”效应是世界性的难题[1—2]。当飞行速

度达到20 Ma，高超声速飞行器激波后的气流温度可

达约10 000 K（接近太阳表面温度的1.5倍）。飞行器

以高马赫数巡航时间长达1000 s，这给飞行器自身的

材料和结构都提出了极高的热防护要求。目前采用

较多的几种防热手段防热能力有限，并且都不同程度

地增加了飞行器质量，同时也使飞行器表面气动结构

复杂化。另外，受金属壳体和内部元件使用温度（最

高不超过150 ℃）、弹径尺寸等多方限制，现有的被动

热防护（防热瓦、碳碳材料、碳硅材料）均已无法完成

下一步型号研制的需求。

气膜冷却作为一种有效的主动冷却方式已被广

泛地应用于航空燃气涡轮发动机涡轮叶片上，成为航

空燃气涡轮发动机高温部件的主要冷却措施之一，其

技术应用已非常成熟[3]。研究气膜冷却的相关文献已

近万篇。气膜冷却流动结构复杂，影响因素众多。如

何通过优化气膜冷却结构及射流参数，实现使用相对

少的冷却气体量来获得相对高的冷却效果（低热流密

度），是值得不断探索的研究课题。

超声速流动与亚声速流动本质不同，而高超声速

流动更加复杂：激波层很薄，与边界层产生黏性干扰，

高温空气导致强烈的化学反应及电离效应，而射流又

会使得流动结构更加复杂。因此，针对高超声速飞行

器的气膜冷却的研究极为困难，不能简单地将低速气

膜冷却中已有的结论照搬过来。

目前针对高超声速飞行器的气膜防热的研究不多，

所针对的来流速度不超过10 Ma[4—6]。为了减小计算难

度，气膜孔多分布在非驻点区域[7]（这恰恰是舍本逐末

的，因为飞行器热环境最严苛区域为头驻点区域）。气

膜孔为简单的圆柱直孔[8]，冷却效率相比异型孔较低。

笔者针对未来高超声速飞行器，提出了一种主动

式气膜冷却防热技术，并采用数值模拟手段（CFD），计

算了高超飞行器的气膜冷却效率，验证了气膜冷却技

术应用于高超声速飞行器的可行性。

1 理论基础

高超声速飞行器在大气层飞行时，气流受到头

部的强烈压缩，会在头部形成弓形脱体激波。在此

飞行条件下，飞行器大量动能耗散，转化为热能，使

得飞行器周围流体产生很高的温度，本体周围的气

体也由于黏性阻滞作用，产生严重的气动加热，从而

形成高温高焓流场。此时流场内部区域多组元气体

将发生分子振动能量激发、离解、电离、复合和光化

学反应等一系列复杂的物理化学过程。这些现象会

影响气体热力学特性，使得气体偏离完全气体的特

性。

1.1 高超声速黏性流动控制方程

直角坐标系下，包含化学反应源项的三维守恒型

Navier-Stokes方程组如下[9]：
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式中：U为守恒状态变量向量；E，F，G为对流项

向量；Ev，Fv与Gv为黏性项向量；S为化学反应源项。
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F，G与E表达式相似；Fv，Gv与Ev表达式相似。其

中：p，ρ，T分别为混合气体压强、密度及温度；

书书书

!

!

，hs，

cs，Ds为气体各组分密度、焓、质量分数、扩散系数；u，

ν，w为气体速度分量；Et为单位体积气体总能量；

书书书

!

!!

，

书书书

!

!"

等为应力张量。

书书书

!

!"

#

!

"!

#

!

!

$

!

!

%

!

&

!

( )
"

书书书

!

!"

#

!

"!

#

!

!

$

!

!

%

!

&

!

( )
"

··2



第12卷 第3期

书书书

!

!"

#

!

"!

#

!

!

$

!

!

%

!

&

!

( )
"

书书书

!

!!

"

!

!!"## $"

"

!

%

!

!

书书书

!

!!

"

!

!!"## $"

"

!

#

!

!

书书书

!

!!

"

!

!!"## $"

"

!

%

!

!

1.2 化学反应机理

1.2.1 基元反应

一个化学反应的发生一般由多步基元反应组

成。基元反应定义为由反应物一步生成相应产物的

化学反应。假设文中研究的化学反应由K个基元反

应组成，代表第 s个组元，则系统总体化学反应方程式

可以写为：
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式中：
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分别为第 k步基元反应中反应物和

生成物的化学当量系数。

1.2.2 化学反应速率

前向化学反应速率由Arrhenius公式求出，反应速

率是温度的函数，逆向反应速率采用平衡常数求出：
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C1，η和
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为通过实验数据拟合出来的系数。

该化学反应还包括一个第三体（M）及其效率。第三体

又可称为碰撞体，起能量传递作用。

文中化学反应采用PARK-I的5组分17步反应模

型[10]。PARK-I模型是用来模拟不考虑电离的空气离

解反应的通用格式之一，包括5种组分（N2，O2，N，O，

NO）、17步基元反应，化学反应速率遵守Arrhenius公

式。具体参数见表 1。

2 CFD计算程序验证

为 验 证 CFD 程 序 的 正 确 性 ，选 取 NASA TN

D-5450 报告[11]中的实验模型，利用CFD程序进行仿真

计算。此报告对球头锥进行了详细研究和大量试验，

试验数据可靠。

2.1 计算模型

计算模型为如图 1所示的球头锥模型。

模型半锥角θc=15°。取实验中的4个典型工况

（Case 1，2 ，3，4），各工况中来流马赫数Ma∞=10.6，速

度 v=1461.92 m/s，温度 T ∞ =47.34 K，壁面温度 Tw=

294.44 K。Case1/2几何模型头部半径为0.008 525 m，

∇
∇
∇

↔

第三体效率

3.0

1.0

3.0

1.0

1.0

3.0

1.0

3.0

1.0

1.0

2.0

1.0

2.0

1.0

1.0

—

—

反应类型

离解

离解

离解

中性交换

中性交换

表1 Park-1化学反应模型

Table 1 Park-1 reaction scheme for air

反应方程

O2+M↔2O+M

N2+M↔2N+M

NO+M↔N+O+M

NO+O↔N+O2

O+N2↔N+NO

第三体M

N

N2

O

O2

NO

N

N2

O

O2

NO

N

N2

O

O2

NO

—

—

频率因子C1

8.25×1016

2.75×1016

8.25×1016

2.75×1016

2.75×1016

1.11×1019

3.70×1018

1.11×1019

3.70×1018

3.70×1018

4.60×1014

2.30×1014

4.60×1014

2.30×1014

2.30×1014

2.16×105

3.18×1010

温度因子η

-1.00

-1.00

-1.00

-1.00

-1.00

-1.60

-1.60

-1.60

-1.60

-1.60

-0.50

-0.50

-0.50

-0.50

-0.50

1.29

0.10

反应活化能-ε0/k

59 500

59 500

59 500

59 500

59 500

113 200

113 200

113 200

113 200

113 200

77 500

77 500

77 500

77 500

77 500

19 220

37 700
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自由来流压强为132.06 Pa，Case 3/4几何模型头部半

径为0.027 94 m，自由来流压强为198.09 Pa。Case 1/3

攻角为0°，Case 2/4 攻角为20°。

为节省计算资源，取模型的一半进行计算。利用

ICEM划分结构网格，在近壁面处对网格进行了适当

的加密，近壁面法向第一层网格高度为0.001 mm。网

格数量分别为 702 108 个（Case1/2）和 458 370 个

（Case3/4）。

根据实验条件，使用层流模型进行计算。通量分

裂格式使用 Van Leer′s FVS 格式，通量限制器为

Osher-C（L）。

2.2 计算结果

Case 3中温度云图和头部附近等压强线如图 2

所示。

四种工况下壁面热流密度计算结果与实验数据

的对比如图 3所示。整体来看，计算结果与实验数据

吻合得非常好；个别情况下，当计算带有攻角的工况

（Case 2/4）时，迎风面计算结果略微偏低。这可能是

由于有攻角时迎风面流动出现分离，而层流模型导致

计算结果略微偏低。

图1 几何模型-球头锥

Fig.1 Geometry model-cone

图2 Case 3 流场温度云图和压强等值线图

Fig.2 Contour of field temperature and pressure for case 3

图3 计算结果与实验数据对比

Fig.3 Comparison between CFD results and experimental data

··4
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3 气膜冷却

高超声速飞行器面临的热力环境极其恶劣，现有

的热防护技术防护能力有限，难以满足未来高超声速

飞行器（20 Ma）的防热要求（可承受极高热流密度、持

续较长时间、可重复使用），目前针对高超声速飞行器

防热系统的设计思想及发展趋势是从全部被动式防

热逐步走向在局部高温区采用主动防热技术。为此，

将航空发动机中广泛应用的主动式气膜冷却技术应

用到高超声速飞行器防热中。

3.1 计算条件

首先计算无气膜冷却时的流场。由于考虑真实

气体效应时计算量非常大，为尽量减少计算资源的消

耗，节省计算时间，同时保证计算精度，截取球头锥前

半部分长为0.10 m的部分重新划分流场网格进行计

算，并在初步计算的基础上将流场区域划分得尽量

小，所得最终网格数量为105 612；在壁面附近对网格

进行加密，近壁面法向第一层网格高度为0.002 mm。

然后计算单孔气膜冷却时的流场。计算主体几

何外形与第二章中所述相同，不同的是在球头驻点处

构造入口直径2 mm、长10 mm的渐扩异型孔，向外喷

射冷却工质（空气）。具体几何尺寸如图 4所示。

为了精确捕捉射流孔附近的流动特征，在射流孔

附近及近壁面处对网格进行手动加密，近壁面法向第

一层网格高度为0.002 mm，最终网格数量为776 556，

如图 5所示。

计算的自由来流条件为20 Ma，取30 km高度处的

大气值，压强P∞=1185.5 Pa，温度 T∞=231.24 K。射流

入口使用速度入口边界条件：保持总压和总温不变，

入口静压3 MPa，入口速度200 m/s（当地马赫数约为

1），温度壁面为等温壁面（300 K）。湍流模型为

Menter SST模型[12]。该湍流模型结合了 k-ε模型和

k-ω模型，在近壁面处采用 k-ω模型，远离壁面处采

用k-ε模型，避免了k-ω湍流模型对于自由来流湍流

度的敏感性，同时，对逆压梯度和分离流动模拟的效

果较好。化学反应模型采用PARK 5组分（N2，O2，N，

O，NO）17反应方程化学模型。

3.2 计算结果

经过反复迭代后计算，计算结果趋于稳定。收敛

准则为10-3，监测点的各变量（密度，速度，温度）无变

化，计算结果收敛。

由图6可以看出：随着流动速度的增大，激波后气

体温度急剧升高，马赫数为20时可达9827 K，约为太

阳表面温度（6000 K）的1.5倍；化学反应效应非常明

显，O原子质量分数最高可达25.17%，氧气分子全部

离解。值得一提的是，由于使用Roe通量格式，计算结

果出现了所谓的“红玉”现象（carburetor）[13]，关于这个

问题的讨论不属于文中所研究的范围。

图 7为有射流时流场温度云图。射流流场结构非

常复杂。由于在喷口附近的膨胀波的过度膨胀，在射

流出口处形成悬挂的马赫盘。射流通过马赫盘后与

主流接触，形成弓形激波。由于射流的作用，弓形激

图4 气膜孔几何尺寸（mm）

Fig.4 Geometry of the hole（mm）

图5 气膜孔附近网格

Fig.5 CFD grid of the hole

图 6 Ma=20 无气膜冷却时流场温度及O原子质量分数云图

Fig.6 Contour of field temperature and mass fraction of O atom at

Mach 20 without film cooling
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波扭曲变形并远离钝体头部，射流在主流的作用下又

附着在物体表面上，剪切作用在喷口附近形成低压回

流区。由于冷却气流与主流的掺混换热作用，主流最

高温度下降到7047 K。孔口附近的流场包含了激波、

马赫盘、剪切层、回流区、激波-激波干扰、激波边界层

干扰等流动现象。数值模拟结果精确捕捉了气膜冷

却射流流场结构，也与低马赫数下气膜冷却的规律一

致[14—17]。

图 8a为O原子分布云图，在孔口附近相当大的区

域内，气流温度较低，导致氧气分子未离解，O原子含量

较低。图 8b为射流孔附近速度矢量图，壁面为热流密

度分布云图，可清晰地看出孔口附近的涡系结构。单

个气膜孔有效冷却覆盖面积约为出口孔面积的10倍。

图 9给出了无气膜冷却和有气膜冷却时的壁面热

流密度分布。在孔口附近，由于冷却气流紧贴壁面，

热流密度非常低，相比无气膜冷却时，最高降幅达到

约90%，冷却效果非常理想；随着距孔口距离增加，下

游壁面热流密度增加，在距离孔中心约2倍出口直径

（约10 mm）处，热流密度达到最大值，且与无气膜冷却

时相同位置的热流密度相同。再下游处，热流密度与

无气膜冷却时热流密度相同。

另一方面，可以想象，若在热流密度最大值处再

加上一个射流孔，壁面热流密度将进一步降低，这也

为后续研究提供了思路。

4 结语

文中针对未来高超声速飞行器，提出了一种主动

式气膜防热技术，并从计算流体力学的角度，研究了

单个异型孔的气膜冷却效果。结果表明，对于高超声

速飞行器，气膜冷却效果较好，主动式气膜冷却技术

具有非常广阔的应用前景。

已有的关于低速气膜冷却的研究表明，影响气膜

冷却效果的因素众多，包括单个气膜孔的几何结构

（气膜孔形状及孔长度、孔径等）、气膜孔的喷射角度

（包括流向倾角即冷气流出射方向与被冷却壁面切向

的夹角和侧向倾角）、气膜孔排列方式（孔间距、孔排

距、孔排数、孔的排列方式）、气膜射流参数及主流参

数（主流速度、吹风比、射流与主流的密度比、动量比、

喷射压力损失、压力梯度、主流湍流度和气膜孔上游

的主流边界层厚度等）及其他影响参数（冷却工质、壁

面形状、表面曲率、表面粗糙度等）。另一方面，对于

主动冷却，还应考虑热应力、断裂刚度、冷却剂、工艺

（无泄漏、无通道堵塞）、系统的相容性等。设计和制

造主动冷却结构存在一定的困难，因为从表面到冷却

图7 有气膜冷却时流场温度云图

Fig.7 Contour of field temperature with film cooling

图8 有气膜冷却时O原子质量分数云图及气膜孔口附近速度

矢量

Fig.8 Contour of fraction of O with film cooling and vector plot of

the flow in the vicinity of the hole

图9 有气膜冷却和无气膜冷却时壁面热流密度分布

Fig.9 Comparison of heat flux distribution on the wall with and

without film cooling
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通道之间存在剧烈的温度变化使得热应力很大，同时

冷却剂需要很高的运行压力。主动冷却结构还要解

决许多设计、工艺和使用问题，包括提高防止产生故

障的能力、验证有无泄漏和保证轻质冷却系统的寿命

（包括重新填装冷却剂和维持压力等）。

进一步的工作可在如下几个方面进行。

1）首先对单孔射流进行优化设计，调整射流出口

压力、速度，寻找最佳射流参数；对射流孔的形状进行

优化设计，提高冷却效率。

2）对多孔射流进行研究，研究射流相互之间的影

响；通过在壁面合适的位置布置经过特殊设计的射流

异型孔，使得冷却气流均匀覆盖整个飞行器表面，从

而达到较为理想的热防护效果。

3）对气膜冷却结构性能进行分析设计，使得布置

气膜孔后，结构满足强度要求。

4）结合飞行器结构尺寸限制以及流体力学、结构

强度设计、工艺等要求，对气膜冷却进行系统综合设

计，形成了一套工程上可行的、适用于高超声速飞行

器的气膜冷却系统。

对于高超声速飞行器气膜冷却技术，还需做大量

的研究工作。这项技术一旦发展成熟并付诸工程应

用，能使得高超声速飞行器技术取得突破性进展。
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