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高超声速气膜冷却技术研究进展及发展方向
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文 摘 随着飞行器速度的进一步提高以及对可重复使用飞行器的需求，高超声速气膜冷却技术已经成

为航空航天技术发展的热点问题。开展高超声速飞行器主动气膜冷却技术研究，对于解决高超声速飞行器面

临的热防护问题，突破防热技术瓶颈，有十分重要的意义。本文在对主动冷却热防护技术原理、分类及其机制

进行系统研究的基础上，从实验研究和数值模拟两个维度，对二维槽缝气膜孔工艺、离散气膜孔工艺和高超声

速逆向喷流技术等高超声速气膜冷却技术以及影响气膜冷却效果的因素的研究现状进行了梳理和分析，进而

提出了高超声速气膜冷却技术的防热材料研制、材料制备工艺、多气膜孔特性实验研究、逆向喷流气膜孔冷却

技术实验验证等研究方向。
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Abstract With the further increasement of vehicle speed and the demand for reusable vehicles，hypersonic film
cooling technology has become a hot issue in the development of aerospace technology. The research on active film
cooling technology of hypersonic vehicle is very important to solve the problem of thermal protection and break
through the bottleneck of thermal protection technology. In this paper，the principle，classification and mechanism of
active cooling thermal protection technology are studied firstly. Then，from both experimental research and numerical
simulation point of view，the research status of two-dimensional slot film cooling technology，discrete film hole
technology and hypersonic reverse jet technology，as well as the factors affecting the film cooling effect are reviewed
and analyzed. At last，the research directions such as heat-resistant material development，material preparation
process，experimental study of multi film hole characteristics，experimental verification of reverse jet film hole
cooling technology for hypersonic film cooling technology are put forward.

Key words Hypersonic vehicle，Film cooling，Thermal environment，Material，Technology
0 引言

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

形式包括高超声速导弹、高超声速飞机等多种飞行

器［1］。高超声速飞行器已成为世界先进武器研究的

热点。国际上诸多国家如美国、俄罗斯、德国、法国、

日本、印度等国家都在进行各类高超声速飞行器的

研究。其中具有代表性的如美国研制的可重返大气

收稿日期：2020-02-21
第一作者简介：向树红，1963年出生，研究员，博导，长期从事航天器动力学环境工程方面的研究工作。E-mail：xshxsh638@sohu. com

—— 1



宇航材料工艺 http：//www.yhclgy.com 2020年 第3期

层并能水平着陆、执行在轨试验任务的可重复使用

无人驾驶试验机X-37B。
高超声速飞行器的研究也存着诸多难点问题。

随着飞行器在大气层内飞行速度的不断提高，高超

声速流动在飞行器高超声速巡航时带来一系列极具

挑战性的问题［2］。当高速的气流与飞行器接触的时

候，空气受到飞行器表面的压缩，气体会滞止，在航

天器前端形成激波，气流的动能便会转换为内能，使

得气流温度迅速的升高。此外，由于气体的黏性耗

散作用，会和航天器表面产生摩擦作用，这也会使得

气体能量的转化温度升高。强激波的加热效应和强

烈的黏性耗散作用导致流经物体的高超声速流动温

度很高。这些热量通过高强度物面热传导将大量热

能传递给飞行器表面结构，从而使得飞行器表面的

温度迅速大幅升高。高温热障导致结构材料性能下

降，内部设备仪器工作异常，严重时会导致飞行器在

轨解体。高温还会使气流中产生化学反应。分子会

在高温下分解，原子会电离，从而使得飞行器被一层

等离子体包围。电离气体形成的黑障等离子体，会

造成通信信号严重衰减，甚至造成信号中断。

现有的高超声速飞行器热防护手段，主要有被

动防护、半被动防护和主动防护三大类。其中被动

防护和半被动防护技术如大面积使用陶瓷复合材

料、烧蚀防热、热管等，存在制造维护成本高昂、结构

质量大、不可重复使用等缺陷，难以满足先进高超飞

行器的防热要求。而主动式热防护技术广泛应用于

航空发动机涡轮叶片和火箭发动机燃烧室的冷却

上，大大提升了航空发动机和火箭发动机的性能。

开展高超声速飞行器主动冷却技术研究，对于解决

高超声速飞行器面临的热防护问题，突破防热技术

瓶颈，有十分重要的意义。另外，主动冷却技术对于

开发研制可重复使用天地往返飞行器，降低太空运

输成本也有非常广阔的前景。

主动冷却一般是指利用冷却工质（一般指气体

或液体）阻止或带走热量，阻止或控制进入系统的热

流，从而达到控制内部结构的温度不超过限定温度

的目的。主动冷却一般应用在系统需要经受长时间

气动加热并具有非常高热流密度的冷却中。

主动冷却热防护系统还包括 3种冷却方式：发汗

冷却、对流冷却以及喷雾冷却，如图1所示。

发汗冷却热防护系统是利用从材料表面渗出冷

却工质的方式来隔断热量向结构内部的热传递。发

汗冷却的冷却工质一般通过多孔的材料表面向外蒸

发起到防热、散热的作用。

对流冷却的基本原理是在高温端材料下端设置

冷却剂内循环通路，冷却工质从通路流过耗散结构

所承受的气动热。对流冷却的冷却能力小于发汗冷

却和膜冷却，这主要因为对流冷却由内部通路的冷

却工质冷却，而此时热量已经进入材料内部。

喷雾冷却主要采用喷头将冷却工质喷射成雾

状，这些雾状液滴撞击被冷却表面，液滴蒸发耗散热

量从而达到冷却材料表面的目的。一般喷雾冷却的

冷却能力要小于对流冷却，一般应用在热流不太高

的工况中。

高超声速气膜冷却技术是采用主动喷流的手

段，在材料表面形成气膜，从而起到材料表面热防护

的目的，属于主动冷却的范畴。

本文首先对高超声速气膜冷却技术及其优点进

行了介绍，接着从实验研究和数值模拟两个维度，对

高超声速气膜冷却的研究进展进行了阐述，最后从

工程应用的角度给出了未来应该进一步开展的工作

和研究方向。

1 高超声速气膜冷却技术

1. 1 基本概念

高超声速气膜冷却技术是指在壁面附近沿切线

方向或一定的入射角射入一股冷却气流，用以将高

温气体与壁面隔离，这类防护性冷却即是气膜冷

却［3］。冷空气沿给定方向喷至壁面后，在其壁面上形

成一层气膜。气膜对壁面的保护主要体现在两个方

面：第一是隔热作用，也就是将高温气体与壁面隔开

的作用，从而避免高温气体与材料壁面直接对流换

热；第二是冷却作用，一般冷却工质自身温度较低，

可以与壁面进行热交换带走热量，从而起到冷却壁

面的作用。气膜冷却原理如图2所示。

1. 2 优点

由于气膜冷却是可以将高温区域与材料表面隔

离的一种冷却方式，因此气膜冷却在几种冷却技术
图 1 主动冷却热防护方法

Fig. 1 Active cooling thermal protection method

图2 气膜冷却原理示意图

Fig. 2 Schematic diagram of hypersonic film cooling
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中是唯一一个能够承受极端高温环境的冷却方式，

在极端高温特别是高马赫数飞行工况下具有明显的

优势。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。增

加发动机的入口温度能大大增加燃气的热效率和输

出功。总体上说，航空发动机燃气耐热温度之所以

能够提高除了材料和工艺的进步外，更多的（70％）

是由主动冷却的设计来实现的。

表1给出了气膜冷却与几种主动冷却的对比。

从表 1对比可以看出，通过实现高温与材料的隔

离，气膜冷却可以实现其他主动冷却方式难以实现

的超高温隔离。

因此，随着高超声速飞行速度的提高和飞行时

间的延长，其他几种主动冷却方式开始不能满足热

承载的设计要求，气膜冷却技术就越来越受到重视。

2 高超声速气膜孔工艺演变

随着气膜冷却技术研究的深入，高超声速气膜

孔工艺演变从技术上经历了早期简单孔实验探索、

二维槽缝工艺、离散气膜孔工艺技术和高超声速逆

向喷流技术等不同的阶段。

2. 1 早期的简单孔实验

早期的主动气膜冷却的研究多见于实验研究，

如 Ames Research Center的 Robert E. Dannenberg等
（1962）［4］对半球模型开展了Ma=10的实验研究。采

用He为冷却工质，实验采用槽缝式设计分别布置在

半球下游 5°和 10°的地方，实验结果显示，射流可以

很好的将壁面与主流隔开，带有气膜冷却的工况是

没有冷却时的 2. 5%。C. R. Wimberly等（1970）［5］等
对细长旋成体结构的气膜冷却研究，主流名义马赫

数为 12和 17。研究发现气膜冷却使得壁面热载荷

大大降低。壁面热载荷随着射流流量增加而增加，

随着攻角的增大而减小。喷流使得流动变得更加复

杂，在高雷诺数下，喷流导致流动转捩。

2. 2 二维槽缝工艺

随着研究工作的推进，研究者逐渐发现二维槽

缝工艺有气膜覆盖好、对主流穿透干扰小等优点，是

气膜冷却效果最佳的工作方式，集中对二维槽缝气

膜冷却开展了大量的实验研究。如NASA兰利中心

的AUBREY M. GARY J R. 等（1972年）［6］通过实验研

究了Ma=6时二维切向槽缝对平板的冷却效果，研究

了槽缝高度、质量流量、射流温度热传导系数的影

响。冯卡门研究中心的B. E. Richards（1979年）［7］通
过实验研究了切向槽缝在层流主流中对平板的冷却

效果。在等温壁面条件下，研究了缝高、沿流向缝的

位置、流动条件以及不同冷却剂（空气、氟利昂、氦

气、氩气）的影响。 Bass（1990）［8］，M. L. Hunt 等
（1991）［9］对二维槽缝在马赫数比较低的工况下开展

了不同喷口形状和射流参数冷却效果的研究工作。

George C. Olsen等（1995）［10］对马赫数为 6. 4工况下，

冷却气体为氢气和氦气，主流气体为氮气，切向槽缝

对平板的冷却开展了研究工作，得到氢气的冷却效

果比氦气好，同时随着质量流量的增加，冷却效果增

大，但当质量流量增大到一定程度后，冷却效果反而

呈下降的趋势。

2. 3 离散气膜孔工艺技术

随着气膜冷却技术的不断提高，研究者发现二

维槽缝工艺是连续开孔，这对工程实际的应用有很

大的限制，同时会影响飞行器的结构强度，因此研究

重点开始向离散的气膜孔工艺技术发展。Niranjan
Sahoo等（2005）［11］对顶角 60°的钝头体开展了实验研

究，研究了马赫数 5. 75条件下的气膜冷却效果。气

膜孔为直径 2 mm的圆柱孔位于模型头部，冷却剂为

（空气、二氧化碳、氦气）。实验结果显示使用氦气作

为冷却气体可使得壁面整体热载荷降低 30%~45%，

其他冷却气体的整体热载荷降幅在 10%~25%。R.
Sriram和G. Jagadeesh（2009）［12］对头部半径 35 mm的

钝头体驻点处设有相同有效面积的单孔（直径 2和
0. 9 mm）和多个微孔（每个直径 0. 3 mm）的冷却效率

做了实验研究。实验工质为氮气和氦气，主流马赫

数为 5. 6。实验结果得到一个重要的结论，紧密排列

的微孔比相同有效面积的单孔覆盖范围广，冷却效

果要好得多。2010年之后，国外的实验研究相对比

较少了，2013年Hombsch M. 等［13］对超声速下气膜冷

却进行了一次系统的实验研究。研究了不同气膜孔

型、几何尺寸、射流角度在不同马赫数、雷诺数、吹风

比、流动状态（层流、湍流）状态下对平板热负荷的

影响。

2010年之后，我国开展的高超声速气膜冷却的

实验研究逐渐多起来。国防科技大学的付佳等

（2012）［14-15］对高超声速钝头体表面气膜冷却进行了

试验研究，同时借助纹影图像，对比分析了流动结构

与热流分布的对应关系如图3所示。

表1 气膜冷却与几种主动冷却的对比

Tab. 1 Comparison of film cooling and several kinds of
active cooling

冷却方式

喷雾冷却

对流冷却

发汗冷却

气膜冷却

高温与材料

是否隔离

否

否

半隔离

隔离

耐高温

能力

低

低

中

高
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在Ma=8，总温 900 K的来流条件下，比较了三种

不同喷流流量（0. 0124、0. 0152、0. 0182 kg/s）下的超

声速气膜对模型表面热流分布的影响。随后又在高

超声速炮风洞内对马赫数分别为 7. 3和 8. 1，总温均

为 900 K的两种来流状态下，无喷流结构模型和有喷

流接口模型表面光学窗口附近流场结构和气动热环

境进行了测量。国防科技大学同一团队的朱杨柱等

（2011，2013）［16］对带喷流冷却的超声速光学头罩流

场及其气动光学效应进行了实验研究。此外北京航

空航天大学的张佳等（2013）［17］以圆直管中的超声速

高温燃气为主流，以常温氮气为冷却介质，用实验的

方法研究了离散孔超声速气膜冷却规律，其主流马

赫数偏低，只有 2个马赫。结果表明：射流流量是影

响离散孔气膜冷却效果的最主要因素，提高吹风比

或者增大孔径，都能显著提高气膜冷却效率。

2. 4 高超声速逆向喷流技术

在高超声速气膜冷却领域区别于一般的航空涡

轮叶片的气膜冷却的一个重要方向就是高超声速的

逆向喷流的研究，其喷流方向和来流方向基本呈逆

向对喷方式，这和一般的扫掠流（喷流和来流速度方

向夹角一般不大于90°）有明显的区别。

Hayashi（2003）等［18］在 Ma=3. 98的条件下对直

径 50 mm的球头结构进行了风洞实验，研究了喷流

孔与来流压比对降温效果的影响。实验装置如 图 4
所示，喷流孔直径4 mm，喷流工质为氮气。实验测量

了两种来流总温下不同压比（PR）值对应的喷流工

况 ，并 绘 制 了 流 场 纹 影 图 和 壁 面 Stanton 数 分

布（图4）。

Daso（2009）等［19］在Ma=3. 48与Ma=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。如图 6所示，实验装置中心开孔处是一个可以更

换的喷管。图7给出了Daso实验的流场图。

Imoto（2011）等［20］在Ma=6. 6的高焓来流下对直

径 60 mm的球头结构进行了风洞实验。Imoto分别选

用氦气和氮气作为喷流气体，测试了不同压比下两

种气体的冷却效果，实验结果表明两种气体都能有

效冷却球头，驻点附近的热流降低了 80%以上。在

相同的总压比下，氮气具有更好的冷却效果，但氦气

的质量更轻。2019年 Shen［21］等人研究了一种中间大

孔喷流，周围交错排列的小孔阵的方法。研究通过

对不同的小孔的排列方式进行数值模拟分析，计算

有无轴向排列的小孔的 Stanton数进行对比，结果发

现小的孔阵可以有效的提高冷却效果同时可以降低

冷却气体的排放量。

图4 Hayashi球头喷流实验示意图［18］

Fig. 4 Schematic diagram of sphere head jet experiment of
Hayashi［18］

（a） 无气膜冷却 （b） 喷流流量0. 0182kg/s
图3 付佳等高超声速气膜冷却实验纹影图［14］

Fig. 3 Experimental schlieren images of hypersonic film cooling
by Fu Jia［14］

（a） 壁面Stanton数分布（T0∞=397 K） （b） 流场纹影图

图5 Hayashi球头喷流实验结果［18］

Fig. 5 Experimental results of sphere head jet experiment of Hayashi［18］
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表2列举了几个具有代表性的逆向喷流实验。

3 高超声速气膜冷却数值模拟研究

根据 R. S. Bunker［23］的统计，截止到 2005年，关

于气膜冷却效率的有关文献已将近万篇。影响气膜

冷却效果的因素主要可以分为如下几个方面：

（1）单个气膜孔的工艺结构的影响包括气膜孔

形状及其相关参数（气膜孔长度、孔径）、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）等；

（2）气膜射流参数及主流参数的影响有主流速

度、吹风比（密流比）、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；

（3）气膜孔排列工艺的影响有孔间距、孔排距、

孔排数、孔的排列方式；

（4）其他影响参数有冷却工质、壁面形状、表面

曲率、表面粗糙度等。

对高超声速气膜冷却的数值模拟研究，学者往

往沿用航空发动机领域的气膜冷却的研究思路，重

点讨论气膜冷却效率的依赖问题，研究不同来流雷

诺数、吹风比、气膜孔形状参数、射流参数以及高超

声速飞行特有的逆向喷流冷却参数对高超声速气膜

冷却的影响。

3. 1 湍流及吹风比的影响

高超声速由于来流速度快，其来流雷诺数会比

较大，学者对湍流及吹风比的影响做了大量的研究。

Glasgow大学的Xiaobo Yang等（2005）［24］利用该大学

自编的 PMB2D程序分别研究了层流（Ma=9. 9，压强

76 Pa，温度 62. 62 K）和湍流状态（Ma=8. 2，压强 957
Pa，温度 53. 64 K）下二维切向槽缝平板的冷却效果。

德国 RWTH Aachen大学的 K. A. Heufer和H. Olivier
等（2006）［25］研究了高超声速（Ma=8. 3）层流条件下，

二维槽缝的对平板的冷却效果。用数值模拟和实验

的手段研究了马赫数、雷诺数、吹风比和气膜孔形状

对冷却效果的影响。其研究结果显示：层流状态下

气膜冷却效果要远远好于湍流。对缝宽 0. 5 mm的

垂直射流，得到了一个临界吹风比 0. 144。超过这一

吹风比时，缝下游出现转捩，壁面热负荷急剧上升，

甚至起到相反效果；冷却有效温比随着来流 Ma
（1. 6~4. 0）和 Re（0.17 × 106~2.4 × 106）的 提 高 而

升高。

Sung In Kim等（2011）［26］对Ma=6. 56、攻角 40°、
飞行高度 30 km的钝头体的气膜冷却进行了数值模

拟研究。使用层流模型和几种不同的湍流模型进行

计算，研究了不同吹风比的影响，结果显示：在较大

的吹风比下（2. 27~3. 31），气膜冷却效率随着吹风比

的增大而降低，在较大的吹风比时，冷却气流从飞行

器壁面分离，导致高温主流与壁面接触而使气膜冷

却效率下降。

德国 RWTH Aachen大学的Wolfgang Dahmen等
（2013）［27］对高超声速平板冷却进行了数值模拟，得

到了较为精细的高超声速气膜冷却的流场结构。计

算的激波后Ma=2. 6，温度为 488 K，计算了不同吹风

比（0. 065、0. 0151、0. 13）、缝宽（0. 5、1 mm）、射流角

度（30∘、60∘、90∘）下槽缝的气膜冷却效果。研究结果

表明，利用槽缝形成气膜对壁面进行冷却，在超声速

流中是可行的。槽缝在较大区域内形成了均匀的冷

却气膜，如图8所示。

值得注意的是，当射流动量较大且垂直壁面喷

射时，在槽缝下游临近区域出现一对反向旋转的涡，

将热流（主流）引向壁面，导致气膜冷却失效。研究

结果也表明在小吹风比喷射下，气膜冷却效果与吹

风比无关。

图7 Daso实验流场图［19］

Fig. 7 Experimental results of Daso’s experiment［19］

表2 几个具有代表性的逆向喷流实验

Tab. 2 Several representative counter-flow jet experiments
作者

Hayashi[18]
Daso[19]
Imoto[20]

Fomichev[22]

Ma∞
3.98
3.48,4.0
6.6
8

飞行器外形

球形

阿波罗返回舱

球形

截锥

喷流气体

氮气

空气

空气

空气

喷流马赫数Maj

1
1,2.44,2.94

1
1

图6 Daso实验示意图［19］

Fig. 6 Experimental schematic diagram of Daso［19］
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3. 2 气膜孔工艺及射流参数的影响

气膜孔的加工工艺对气膜冷却的影响是非常关

键的，在航空涡轮叶片的气膜冷却领域演化出了各

种各样的气膜孔型。如扇形孔［如图 9（a）所示］
［23，28］、Console形孔［如图 9（b）所示］［29］、月牙孔［如图

9（c）所示］、哑铃孔［如图 9（d）所示］、天窗孔［如图 9
（e）所示］［30］等。

孔型在高超声速气膜冷却中的研究相对较少，

很大一部分原因是上述的几种孔型均是适用于扫掠

流的工况，在扫掠流工况下孔型对来流速度的敏感

程度比较低，其规律和低速流动的规律未发现本质

的区别。类似的还有入射角的影响。

王建等（2008）［31］又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气膜在不同冷

却通道下的绝热温比分布。计算结果表明：冷却通

道不同，冷却效率的分布规律也不同。相对于矩形

孔离散孔的覆盖均匀性较低，在孔与孔之间的中间

线上的冷却效果明显低于孔下游，引入侧向倾角可

以有效的提高孔覆盖的均匀性，但是引起的负面效

果就是下游衰减更快。唐奇等（2009）［32］以二维平板

模拟红外窗口，模拟比较了射流切向喷射和大角度

喷射下，气膜覆盖长度随喷缝高度和总压比的变化

规律，并分析了射流在各种喷射角度下对窗口表面

流场的影响。结果表明射流切向喷射的气膜覆盖长

度长，对主流的影响小，是一种较为理想的冷却

方式。

Adrian S. Pudsey等（2013）［33］采用 13组元、33反
应方程模型，研究了不同射流流量、不同孔间距（1、
2、4、8 mm）下的气膜特性。结果显示：（1）射流孔附

近流场结构非常复杂，如图 10（a）所示，不同条件下

流场结构变化较大，且该流场结构对气膜特性有很

大影响；（2）在长 500 mm的平板上减阻效果可达

37%~60%；（3）提高质量流量（0. 12~0. 3 kg/s/m），气

膜冷却效果增加，如图 10（b）所示。在研究工况的范

围内，孔间距对气膜冷却效果的影响很小，增大间

距，冷却效果略有下降。

图8 Dahmen计算出的流场结构图［27］

Fig. 8 Flow field map calculated by Dahmen［27］

（a） 扇形孔

（d） 哑铃孔

（b） Console孔

（e） 天窗孔

（c） 月牙孔

图9 几种常见的异型孔工艺［30-31］

Fig. 9 Several kinds of profiled hole technology［30-31］
—— 6
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3. 3 逆向喷流数值模拟研究

Venkatachari（2013）等［34］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（LPM）。

Venkatachari通过比较不同射流孔大小、喷管几何结

构以及喷管质量流率条件对射流的影响，最终得出

结论：喷管出口直径与机身直径的比值是影响 LPM
的关键因素，这一比值越小越容易维持 LPM。此外

Venkatachari还通过高精度非定常流场结果得到了

不同模态的压强频谱，分析了 LPM不稳定的原因以

及如何转化为稳定模态。图 11给出了Daso实验和

Venkatachari的计算结果对比图。

Gerdroodbary（2015）［35］研究了 58°钝锥在 Ma=
5. 9的多射流情况下的流动特性，发现多射流的流场

与单射流不同。特别是在低压比情况下的多射流比

单孔有明显的优势如图12所示。

Tamada（2008，2010）等［36-37］对三种形状的飞行

器头部（卵柱体、钝体、前端有喷管的卵柱体）在Ma=
3. 9工况下的气膜冷却进行了研究，其研究结果表明

即使在恒定的质量流量条件下，反向喷流对气动加

热降低的影响也因飞行器头部结构的不同而显著不

同。为了减少反喷流对头部区域的气动加热，必须

避免在头部区域表面正前方形成再压缩激波。

北京卫星环境工程研究所向树红团队［38-40］对Ma
=15的超高声速飞行器的气膜冷却开展了研究，研究

了异型孔工艺下气膜孔的冷却设计和效果取得了很

好的成绩。郭春海和向树红等（2017）［41］提出了一种

微型孔阵喷流的方式进行气膜冷却，针对飞行高度H
=50 km，来流Ma=15时有/无气膜保护下的流场分布

进行了数值模拟。研究结果显示：在主动气膜冷却

热防护下，高超声速飞行器壁面温度可以降到 1 000
K以下。商圣飞和向树红等（2018）［40］研究发现，在

异型孔的冷却作用下，端头的壁面热流可以显著地

降低，但是如果开孔不喷流，则端头将承受比光滑壁

面更高的热负荷，如图13所示。

（a） 多孔射流流场计算结果 （b） 流向名义热流量变化

图10 Adrian S. Pudsey给出的多孔射流流场计算结果［33］

Fig. 10 Calculation results of porous jet flow field by Adrian S. Pudsey［33］

图11 Daso实验和Venkatachari计算的流场模态对比图［19，34］

Fig. 11 Comparison of flow field modes between Daso’s
experiment and Venkatachari’s calculation［19，34］

图12 Gerdroodbary研究的多射流和单射流

在不同压比下的对比图［34］

Fig. 12 Comparison of multi jet and single jet studied
by Gerdroodbary under different pressure ratios［34］
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表 3列举了几个具有代表性的逆向喷流数值模

拟研究工作，更多的资料读者可以参考文献［42］，作

者对 2015年之前的逆向喷流减阻减热做了综述

研究。

4 研究方向

目前对高超声速热防护的方法在被动防护方面

已经取得较大的进步，例如C-C、C-Si复合材料的研

制取得了巨大的成功，但遇到了技术瓶颈。在被动

防护方面应加强材料和工艺的研究，研究耐温更高、

可塑性更强、强度、抗疲劳度等更优的材料，另一方

面还要对材料的加工工艺和成型设计做研究。

对于高超声速飞行器的主动气膜冷却实验研究

主要在孔的加工工艺和成型上，目前主要的几种工

艺为二维槽缝工艺、离散孔工艺。对于数值模拟计

算的研究工作则比较集中于单个孔型的冷却效率研

究，特别是在逆向喷流领域缺乏不同孔型在不同供

气条件下冷却效果的规律性研究。

由此可见结合主动和被动的热防护方法，第三

种防护“主动-被动综合热防护”手段似乎是下一步

的研究热点。因此在综合热防护技术中对材料和工

艺提出了新的要求：主动气膜孔的加入，降低了材料

耐温性能的要求，但是对材料的可塑性、成型难度、

强度等参数有了新的要求。因此针对越来越复杂的

气膜孔的加工工艺需求，研究适合的材料满足其对

材料特性的需要，是一个重要的研究方向。

面向未来的高超声速飞行器的工程应用，高超

声速气膜冷却需要在以下几个方面进一步开展

工作：

（1）多气膜孔特别是不同孔型（异型孔）的加工

工艺研究；

（2）不同逆向喷流单气膜孔型面对冷却效率的

影响规律；

（3）逆向喷流多气膜孔的实验研究和验证；

（4）高超声速对气膜孔材料的损伤机制和对气

膜冷却的影响；

（5）基于高超声速气膜冷却技术的防热材料

研制；

6）用于高超声速气膜冷却的材料制备工艺

技术。
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图13 商圣飞计算的几种热流密度分布结果［40］

Fig. 13 Some heat flux distribution results calculated by Shang Shengfei［40］
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