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图1   激波/冷却剂相互作用 [1]

Application of Film Cooling in Supersonic/Hypersonic Vehicles and 
Propulsion Systems

气膜冷却在超/高超声速飞行器及其动力
系统的应用

在
高超声速飞行中，由于滞

止效应、飞行器表面和空

气的摩擦以及激波作用，

飞行器会受到强烈的气动加热。同

时，动力系统的燃烧室和喷管壁面

也承受着极高的热通量，温度可达

3000K以上，远超壳体材料所能承受

的极限。现有的热防护手段包括被

动式、半被动式以及主动式技术。其

中，主动热防护技术具有冷却效率

高、可重复使用和高可靠性等优势，

能满足飞行器的热防护需求。气膜冷

却是一种常用的主动热防护方法，拥

有良好的热防护效果，发展较为成

熟，并广泛应用于燃气涡轮发动机燃

烧室及涡轮叶片的冷却，也可应用于

高超声速飞行器的热防护。开展超声

速气膜冷却研究，对于满足超/高超

声速飞行器可重复使用需求、提升动

力系统的工作性能和使用寿命，以及

加快我国高超声速飞行器的研发与使

用具有重要意义。

气膜冷却技术原理
气膜冷却是通过孔或槽注入冷却工

质，从而形成冷却膜，将高温主流气

体与壁面隔离，以保护暴露在高温环

气膜冷却技术因结构简单、可重复使用和良好的冷却性能等优势而受到广泛关注，被认为是未来最有发展前

景的主动热防护技术之一。该技术可显著降低超/高超声速飞行器壁面热负荷和摩擦阻力，以及动力系统热端

部件的温度，提高飞行器与动力系统的性能。
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境中的壁面。根据主流速度，气膜冷

却可分为亚声速与超声速气膜冷却。

与亚声速气膜冷却存在本质区别，超

声速气膜冷却必须考虑流体的可压缩

性，此外，流道的几何形状与冷却剂

的喷射将导致激波生成，造成流场突

变，具体结构如图1所示 [1]，因此亚

声速气膜冷却的物理规律难以直接应

用于超声速气膜冷却。

超 / 高超声速气膜冷却技术
的研究现状
在亚声速与跨声速条件下，如燃气

轮机燃烧室及涡轮叶片等部件，气

膜冷却的应用已十分成熟。在超声

速乃至高超声速领域，如航空发动

机加力燃烧室与尾喷管、高负荷涡

轮叶片、超燃冲压发动机、火箭发

动机尾喷管和高超声速钝头等，气

膜冷却的应用研究也已陆续开展，

可显著降低壁面热负荷及摩擦阻力，

提高飞行器及动力系统的工作性能

与可靠性。但总的来看，超声速气

膜冷却的应用研究还远未成熟，除

了超声速气膜冷却本身复杂的流动

传热特性外，还需考虑工程应用中

的真实工况与实际需求，仍需开展

大量研究。

（b）  交叉射流 / 冷却剂相互作用
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航空发动机加力燃烧室与尾喷管

实 际 工 作 过 程 中， 加 力 燃 烧

室及尾喷管壁面温度过高，超出材

料的耐温极限，常常发生烧蚀情况

（第四代发动机平均加力温度高达

2100 ～ 2200K，核心燃烧温度可达

2300K）。因此，采用气膜冷却技术

对于提高加力燃烧室与尾喷管的可

靠性、维修性有着重要意义。此外，

气膜冷却对提高动力系统的隐身性

能及安全性也起着重要作用。

加力燃烧室尾喷管中的气膜冷

却为跨声速与超声速气膜冷却，目

前研究相对较少。南京航空航天大

学陈静等开展了发动机二维塞式喷

管缩比模型的气膜冷却试验研究，

在此基础上，采用数值方法研究了

全尺寸二维塞式喷管在加力状态下

入口总压比、开孔率和气膜孔径对

喷管流动特征和塞锥冷却特性的影

响 [2]。研究发现，气膜冷却可显著

降低塞锥的表面温度，以无冷却状

态 为 参 考， 入 口 总 压 比 从 1.02 增

至 1.20，塞锥表面温度降低 20% ～

45%。

随着加力燃烧室不断发展，加

力温度不断提高，一方面需要更多

的空气进行冷却 ；另一方面要求参

与燃烧的空气更多，参与冷却的空

气更少。这就要求在提高气膜冷却

效率的同时，减少冷却工质的消耗，

对气膜冷却在加力燃烧室及尾喷管

中的应用带来了更多挑战。

航空发动机高负荷涡轮叶片

涡轮作为航空发动机的核心部

件，随着涡轮级负荷不断提高，气

动布局更加先进。高负荷涡轮的出

口速度会达到跨声甚至超声速，叶

栅通道内形成激波，造成流场特性

的突变。保证涡轮叶片在高温高压

环境下工作的一大核心技术就是气

膜冷却。然而，在转子叶片叶尖间

隙这种狭小空间中，冷气引入势必

会改变间隙泄漏流动特征，影响气

膜冷却效率与涡轮工作性能。综合

考虑气动与传热冷却相互作用的研

究尤为重要。针对上述问题，笔者

所在的课题组已开展大量研究 [3-4]，

如图 2 所示。

超燃冲压发动机

超燃冲压发动机作为高超声速

飞行器的重要动力装置，其工作性

能、稳定性及使用寿命对于实现高

超声速飞行至关重要。目前，超燃

冲压发动机将再生冷却与气膜冷却

结合使用，将再生冷却通道中的燃

料作为气膜冷却的工质，降低壁面

热负荷与摩擦阻力。使用较多的燃

料为氢燃料与碳氢燃料，不同燃料

的物理化学性质差异明显。以燃料

为冷却工质的气膜在与高温主流掺

混过程中会发生一系列化学反应，

对超声速气膜冷却的流动传热以及

减阻特性造成显著影响。

国内外对燃料与主流掺混过程

发生的化学反应展开了一系列研究，

发现氢气与高温主流混合时会发生

燃烧反应，燃烧区域与壁面有一定

距离，增强了主流和冷却剂之间的

混合。哈尔滨工业大学针对高分子

碳氢化合物为冷却工质的超声速气

膜冷却开展了一系列研究，发现碳

氢化合物燃料的裂解反应对超声速

气膜冷却产生了有益的影响，这与

氢燃料有很大不同。

火箭发动机尾喷管

在火箭发动机中，推进剂的能

量释放必须限制在燃烧室中，并且

通过喷管的加速来产生推力。因此，

火箭发动机暴露于极高的热负荷和

结构载荷中，特别是尾喷管必须承

受高热、高压、高速气流，且最大

热通量靠近喷嘴喉部。为了保护结

构不受高热流密度的影响，降低壁

面负荷，提高发动机可靠性，往往

需要在喷管中采用气膜冷却技术。

研究人员对气膜冷却在火箭发

动机尾喷管中的应用开展了一系列

研究。结果表明，气膜冷却可显著

降低火箭喷管壁面热负荷。在不同

图2   跨声涡轮叶尖泄漏流/气膜冷却相互作用的试验与数值模拟研究 [3-4]
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图3   不同高度下双钟形喷管内的流动现象 [5]

图4   高超声速飞行器冷源获取方案

的飞行高度下，采用气膜冷却的双

钟形喷管内的流动表现出不同的特

点，如图 3 所示 [5]。与没有气膜冷却

时的壁温（约 3500K）相比，带气膜

冷却的壁温降低为原来的 1/4，达到

约 900K。

高超声速钝头

将气膜冷却应用于钝头热防护

时，冷却射流方向一般与主流方向

相反，称为逆向喷流气膜冷却。在

流场中，逆向射流形成马赫盘，使

射流压力与弓形激波后的主流压力

保持平衡。随后，逆向射流与自由

流接触，形成接触表面。射流被自

由流推回并重新附着到钝体表面，

并在喷嘴出口周围形成再循环区域。

研究发现，采用逆向喷流气膜冷却

可以在钝体表面产生一层气膜，使

边界层增厚，从而降低温度梯度和

由此产生的表面热通量。冷却气膜

能明显降低钝体的气动阻力，减小

钝体表面的摩擦。

冷源问题及其研究建议
冷源供给一直是制约超声速气膜冷

却工程应用的瓶颈难题。气膜冷却

的冷源一般为外部空气或携带冷源，

但携带冷源存在附加质量大等缺点。

在高超声速飞行中，来流滞止温度

过高，无法用于冷却，通常以燃料

作为冷源。前文已经提到，当以燃

料直接作为冷源时，以燃料为冷却

工质的气膜与高温主流掺混过程中

会发生一系列化学反应，影响气膜

冷却效果。不同燃料的物理化学性

质差异明显，关于燃料对气膜冷却

影响的作用机制尚不明确。目前，

进气预冷技术及燃油热管理技术已

经取得一定进展，有望解决冷源供

给问题，如图 4 所示。

气 膜 冷 却 与 进 气 预 冷 技 术 的

一体化研究

进气预冷将进入发动机的高温

空气进行冷却，降低至发动机的正

常工作温度，包括射流预冷与换热

预冷两种途径。国内外学者针对进

气预冷开展了大量研究，但与气膜

冷却的组合研究十分稀缺。通过抽

取部分预冷空气用于气膜冷却，开

展气膜冷却与进气预冷技术一体化
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研究，有利于进一步提高飞行器的

热防护效果。

射流预冷技术是在高温空气进

入发动机的压气机之前，加装喷雾

系统，通过冷却工质的喷射、雾化、

相变吸热效应对进气道中的高温空

气进行冷却，保证发动机安全稳定

运行并扩大飞行包线。早在 20 世纪

50 年代，国外便开始对射流预冷技

术进行研究，特别是美国和苏联的

研究取得了重要成果，证明了射流

预冷可提升发动机性能。换热预冷

是采用预冷器间接换热的预冷技术，

相对于射流预冷，换热预冷效率更

高，但应用难度也相应增加。换热

预冷分为燃料直接换热预冷与闭式

循环间接换热预冷两种类型 [6]。

在燃料直接换热预冷方面，日

本的研究较为深入，针对速度为马

赫数（Ma）5 的高超声速飞行器开

展了一系列研究。基本工作原理为

以液氢为燃料，在压气机前加装换

热器，液氢通过换热器冷却高温主

流空气。在间接换热预冷发动机研

制方面，英国的技术已十分成熟，

在协同吸气式火箭发动机（SABRE，

即“佩刀”）研制中取得了丰硕成果。

通过采用紧凑快速强预冷技术，可

瞬间将主流高温空气进行冷却，冷

却幅度可达 1000K 以上。预冷器通

过超临界氦作为中间换热工质，从

而避免低温液氢与高温空气直接换

热导致的氢脆问题。

针对高超声速强预冷发动机技

术，国内众多高校与研究所开展了

大量研究工作，研究内容包括发动

机方案设计、预冷器研制以及热力

循环分析等，且已取得阶段性成果。

北京航空航天大学高超声速强预冷

空天动力研究团队的工作开展较为

气膜冷却的精细化设计与试验

验证  

由于高超声速飞行器中冷源十

分稀缺，冷源的高效利用尤为关键。

如何利用更少的冷源，产生更好的

热防护效果，是高超声速飞行器气

膜冷却面临的重要课题。因此，有

必要对气膜冷却进行精细化设计，

以提高冷源的利用效率。

根据邦克（Bunker）对气膜冷

却技术发展的总结，自气膜冷却技

术开始应用以来，气膜冷却研究经

历了二维槽缝、多排孔的研究，后

来开始关注气膜孔型以及组合冷却

等方面 [7]，发展阶段如图 5 所示。超

声速气膜冷却的发展也遵循这一发

展规律，设计日趋精细化。虽然切

向槽缝超声速气膜冷却研究已取得

一些进展，然而，采用切向槽缝势

必会造成冷却剂的浪费。对于燃料

作为冷源的动力系统，以及对于结

构强度要求高且空间受限的高速飞

行器，切向槽缝并不总是适用。开

展基于离散孔的超声速气膜冷却精

细化研究，有望在降低冷却剂消耗

深入，提出了基于不同燃料的强预

冷方案 [6] ：针对氢燃料，提出了高

超 声 速 强 预 冷 发 动 机（FAPE） 方

案，飞行速度可达Ma5 ；同时，针

对碳氢燃料，提出了液态甲烷燃料

高超声速强预冷涡轮冲压组合发动

机（HSSCTBCC）方案，飞行速度可

达Ma7。

气膜冷却与综合热管理系统的

一体化研究 

高超声速飞行器的热管理系统

以燃油为主要热沉，基于此，研究

人员针对燃油综合热管理系统开展

了大量的设计与优化工作。基本工

作原理为热力循环发电，即以发动

机高温区域为热源，以燃料为冷源，

在两者之间构建循环发电系统。将

发动机一部分热量转换为电能，不

仅可以降低燃料吸收的总热量，减

少用于冷却的燃料需求，为发动机

提供长时有效的热防护，而且能够

满足高超声速飞行器用电需求。目

前，关于燃油热管理系统的研究仍

存在一些局限性，缺乏同气膜冷却

及其他冷却方案的耦合应用。

图5   气膜冷却技术的发展阶段 [7]
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图6   激波风洞试验台及预试验结果

的同时提高冷却效率。

在超声速气膜冷却研究过程中，

模拟超声速主流环境十分关键。试

验设备主要有暂冲式风洞、激波风

洞与炮风洞。暂冲式风洞的发展已

经十分成熟，能够提供Ma1.5 ～ 3 的

超声速主流，持续时间可达 10s 以上。

激波风洞能通过高温高压驱动气体

实现高马赫数的试验环境，但气流

速度过大也会导致激波风洞测试时

间仅仅只有 1 ～ 20ms, 导致获取精确

的温度与流场数据难度极大。炮风

洞通过自由活塞驱动测试气体，试

验测试时间较激波风洞明显增加，

一般为 20 ～ 80ms，但试验段的气流

马赫数相对较低。因此将激波风洞

与炮风洞结合，能够实现在延长测

试时间的同时，达到高马赫数的主

流条件。

笔者所在的课题组致力于将激

波风洞与炮风洞组合优化，目前已

完成试验台的搭建与测试工作，可

模拟Ma6 及以上的高超声速主流条

件，如图 6 所示。借助瞬态传热测试

以及纹影法流动可视化技术，开展

超 / 高超声速气膜冷却试验。通过高

精度的试验以及数据处理方式，为

超 / 高超声速气膜冷却研究提供可靠

的试验数据，有力地推动气膜冷却

研究取得进一步突破。

结束语
随着飞行器运载速度的不断提升，

飞行器表面与动力系统的热负荷显

著提高，降热减阻始终是高速飞行

器实现天地往返的关键技术。针对

气膜冷却这一提高超 / 高超声速飞行

器工作性能及使用寿命的关键技术，

加强对其流动传热机理、参数影响

规律，以及激波作用机制的理解与

掌握，紧密结合我国高速飞行器的

实际工程需求，提升其工作性能，

延长使用寿命，对我国高超声速飞

行器及动力系统的设计研发水平的

提高具有重要意义。               

（马海腾，上海交通大学，副教

授，主要从事高速飞行器及其动力

系统的气动热防护研究）
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