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摘 要：应用SST五圳湍流模型。对三维粘性掺混流场进行了数值模拟．得到了切向入

射的超声速氢气膜在不同吹风比和被冷却面上的绝热温比分布．并通过冷却剂分布情况详细

研究了其形成原因。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；不同曲率的曲面上，冷却效率的分布规律不同，凹面上冷却效果

最好，这与低速气膜冷却不同；离散孔在被冷却面中心和两侧的冷却效果存在明显差异，引

入一定的侧向倾角使这种差异趋向消失。
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Heat and I／laSS transfer in gaseous film cooling
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AbstratL,t,．The SST后叫turbulence model is employed to compute the 3D viscous mixing flow

field in order to investigate the supersonic gaseous hydrogen film cooling injected tangentially．

Results show that blowing rate is an important factor，along with the increase of which，the adiabatic

film cooling effectiveness is enhanced．The distribution of adiabatic film cooling effectiveness on

concave iS better than convex and plate．which iS different from subsonic film cooling．The film

cooling effectiveness is different between the centerline and side ones under discrete coolant

channels，which can be avoided by an appropriate口angle．
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1引言

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，这是因为高速冷却气体入射后和主流进

行掺混的时间相对较短。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，传统火箭发动机内冷却(欧空局阿里安

运载火箭主发动机VULCAINl．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研究。

目前国内研究的大都为低速流动气膜冷却，

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较多研

究。但重点在于计算模型和方法的改进。

氢是发动机中常用的燃料，比热高．具备作

为气膜冷却剂的天然优势。传热和传质方程在形

式上完全相同，其解也必然拥有相似的形式，本

文通过数值计算获得了超声速氢气膜冷却在不同

吹风比、不同曲率被冷却面上的冷却效果分布规

律。并通过传热和传质类比详细讨论了冷却效果

分布的形成原因．为开展进一步的研究工作提供

了参考。

2计算模型

图1所示为本文的计算模型。计算了平面和

半径分别为400mm、500mm的凹、凸曲面5种

情况，被冷却面长均取215ram，宽10mm，高

40mm。冷却剂入I：3圆孑L直径d--2mm。

图l计算模型和坐标系

Fig．1 Computational model and coordinate system

主流工质为空气，总压1．9651x105Pa，马赫

数1．021；气膜工质为氢气，总压和马赫数由吹

风比肘=6D：蚴／(p。㈨确定，其中P：、巩分别为
二次流的密度和流速。P。U。是主流密度和流

速，具体参数见表l。为使二次流出口后可能产

生的波系影响尽量降低。主、次流静压取相等

值。均为1．0133x105Pa。

表1气膜主要参数

7rab．1 Parameters of film coolant

3数值计算方法

本文与文献[5】计算方法一致，通过与实验

结果的比较证明计算结果是可信的。

3．1控制方程

笛卡儿直角坐标系下N—S方程形式如下：

宣!卫翌2+曼f巳竖鲤!+曼』型翌l-+旦衄)：
at ax a， az

嘉(尝)+专(f等)+砉(警)钙(1)
对不同的咖、r值，公式(1)分别代表连续、

组分、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AUSM混合格式，时间

推进算法，收敛标准为各分量误差小于104。
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3．2湍流模型 为绝热壁温。该无量纲参数是气膜冷却效果的主

计算中发现，可积分到壁面的SST后刊两方 要评价参数。其含义为被冷却表面所达到的温度

程模型对掺混流有较好的模拟能力，计算结果与 与能达到的最低温度之比，可知：0≤卵≤1。

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。4计算结果与分析
3，3边界条件

固体壁面均取为绝热条件：主流区两侧为周 离散孔入射的气膜在被冷却面上冷却效果分

期性边界条件，计算信息在两面间相互传递； 布不均匀，取被冷却面上z=5、7．5和lOmm 3个

主、次流人口均为超声速，给定组分、密度、压 位置(分别对应linel、2、3)上的计算结果进行

力、速度和温度条件，人口湍流度均取10％；出 分析，而有侧向倾角的工况，冷却效果分布不对

I：1超声速。所有边界条件外推。 称，因此增加2．5mm(1ine_2)位置进行分析，如图

3．4主要参数 2所示。曲面上的线被处理为直线距离。

侧向倾角：／3=--次流与主流在戈吆平面上的 一夹角； mcoonnclantt

Line

2刍
绝热温比：r／=(凡一功／(凡一功，其中：死 图2进行后处理的位置

为冷却气膜恢复温度；凡为主流恢复温度；％ Fig．2 4line。in po。t pmce8sing
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a)linel上绝热温比分布
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(c)line2上绝热温比分布

(d)line2上H2质量分数分布 e)line3上绝热温比分布 ∞line3上H：质量分数分布

图3吹风比对冷却效果的影响

Fig．3 Cooling effectiveness of slot injection

4．1吹风比对冷却效果的影响

图3所示为不同吹风比下被冷却平板上的绝

热温比和H：质量分数分布情况随吹风比的变化。

从两者的分布规律可见．绝热温比和冷却剂质量

分数的分布曲线非常相似。随着吹风比的增大，

冷却剂的流量提高，冷却效果也相应提高。但不
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同吹风比下中心线linel上游(x／d<40)的冷却效

果差别不大．即冷却剂流量增加主要对下游起作

用。这是因为超声速气膜冷却与主流的掺混很

弱。在上游较短距离内冷却剂的冷却效果得到了

充分发挥：冷却剂在下游由于与主流的不断掺混

导致冷却效果下降。此时增加的流量开始起作用

延缓冷却的失效

图3(c)、(d)、(e)、④显示在中心线两侧的line2

和line3上绝热温比和冷却剂质量分数的分布都

呈现以下特点：在被冷却面上游(x／d<25)，吹风

比越大的工况其冷却效果反而越差。这是因为吹

风比越大。冷却剂的动量也越大，这使得冷却剂

在一定的距离内难以向两侧扩散：随着距离增加

超过临界点．冷却剂向两侧扩散加剧，此时流量

越大，冷却剂的分布越多，冷却效果也越好。
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此外。从图3所示的各个工况可以清楚地看

到由冷却剂出口处的后台阶结构造成的冷却效果

较差的区域，冷却剂分布显示这是由冷却剂主流

无法到达该区域造成的。冷却剂在主流作用下向

壁面贴附。此过程中必然有--／1,部分冷却剂受壁

面作用回流，从而稍微改善了该处的冷却效果。

因此实际应用时应尽量避免后台阶结构的出现．

使冷却剂直接喷射在壁面上。

4．2曲率对冷却效果的影响

图4所示为吹风比M=0．5时平面和不同曲率

半径凹面、凸面上绝热温比和H：质量分数分布

的比较。图4(a)、(b)显示中心线上冷却效果在平

面和曲面上的差别不是很大，总体来说凸面比凹

面稍差。平面上游稍好，下游稍差，冷却剂质量

分数的分布也说明了这一点。
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x／d

∞)linel上Hz质量分数分布

0 40 80 120

x／d

(e)line3上绝热温比分布

图4被冷却面曲率对冷却效果的影响

Fig．4 Effect of coolant channel

曲率对冷却效果的影响主要体现在另外两条

线上。由图4(c)、(d)、e)、①可以看出，凹面上的

冷却效果要明显好于凸面和平面。且随着曲率的

减小两侧线上冷却效果会增加。冷却剂流动到凹
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面上。受几何形状的限制其冲击到壁面后会向两

侧扩散，且曲率越小这种限制作用越强烈，从而

使凹面上两侧的冷却效果变好。这种现象和低速

气膜冷却不同；而凸面和平面上则没有这种几何

O

8

6

4

2

O

l

0

O

O

O

辟

  万方数据



第34卷第2期 王建，等：气膜冷却传热传质类比研究 35

限制．尤其是凸面上冷却剂脱离壁面的趋势比其

他两种都强．但由于主流的压制，平面和凸面上

冷却剂的分布情况相近，冷却效果相差不多，平

面上的冷却效果在大部分区域只是稍好于凸面； 。

此外．凸面上冷却效果的分布与曲率关系不大。

中心线上R500稍好，两侧则是R400稍好。

4．3侧向倾角对冷却效果的影响

图5所示为侧向倾角为15度和30度时平面

上绝热温比和H：质量分数分布的比较。由图可

见，侧向倾角的加入使得平面上冷却剂的分布变

得均匀。当倾角为30度时3条线上的冷却效果

分布已经基本一致。可见，要避免由于离散孔结

构造成的冷却效果分布不均匀的现象出现。在冷

却通道上引入侧向倾角是很有效的方法。比较图

5(a)和(c)发现，其下游冷却效果随着侧向倾角的

增大而下降，这是因为倾角的增加使得冷却剂在

被冷却面上停留的时间增加。冷却剂得到了更充

分的使用，从而使下游局部冷却效果下降。
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(a)15度倾角绝热温比分布

O 40 80 120
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㈣15度倾角Hz质量分数分布

x／d

(c)30度倾角绝热温比分布

x／d

(d)30度倾角H2质量分数分布

图5侧向倾角对冷却效果的影响

Fig．5 Effect of blowing rate

4．4被冷却壁面绝热温比分布

通过图6所示的底面绝热温比分布图可以更

直观的观察不同情况下冷却效果的分布特点。由

图6(a)～(e)可见，与平面相比：凹面上的冷却效果

分布在纵向上更加均匀．等值线更为光滑．在中

心线两侧的冷却效果更好。说明冷却剂扩散的更

广，且曲率半径越小这一趋势越明显，这与前面

的分析一致；凸面上的冷却效果等值线则更尖。

说明凸面上冷却剂贴壁程度最差．且曲率半径越

小越明显。6(0、(g)显示由于侧向倾角的引入，冷

却效果的分布变得更加均匀，当倾角增加到30

度时，绝热温比已经相当均匀。

磐受堕馨壁画睦董釜主至兰王==。-I
O O 05 O．10 O．15 O．20

(a)平板

(b)R蜘凹面
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(c)R枷凸面

(3)超声速气膜冷却在凹面上效果最好，这

是与低速气膜冷却不同的现象，在凸面和平面上

冷却效果差别较小：

(4)侧向倾角的引入使得平面上冷却剂的分

布变得均匀。

0 0．05 0．10 0．15 0．20

(d)Rm凹面
参考文献：

0 0．05 0．10 0．15 O，20

(e)R5D0凸面

0 O．05 0 10 0．15 0．20

∞15度侧向倾角

O 0．05 0．10 0．15 0．20

(曲30度侧向倾角

图6 M--0．5底面绝热温比分布

Fig．6 Distribution of effectiveness on the wall M=0．5

5结论

通过数值模拟对超声速气膜冷却进行了研

究。主要结论如下：

(1)随着吹风比的增大，冷却剂的流量提高，

被冷却面下游冷却效果相应提高，但上游变化不

明显：

(2)吹风比越大，冷却剂的动量也越大，这

使得冷却剂在一定距离内难以向两侧扩散。导致

上游被冷却面两侧的冷却效果随吹风比的增大反

而下降；
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