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摘要：为研究高超声速飞行器头部全覆盖保护情况下的气动热分布特征，文章提出一种微孔射流的

主动气膜热防护方案，并对射流微孔分布进行优化；通过数值求解 N-S 方程，得到高超声速飞行器头部

的驻点压力及表面、附近温度分布。研究结果表明，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 1000 K 以下。该方案可为未来高超声速飞行器的外壳设计提供参考。 
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Abstract: For studying the thermal distribution on the hypersonic vehicle head in the case of full cover 
protection, this paper proposes a thermal protection scheme with the active film cooling based on micro jet, and 
an optimization of the distribution of the film holes. By solving the Navier-Stokes equations, the hypersonic 
stagnation pressure and the surface temperature distribution of the vehicle front are obtained. It is shown that the 
temperature at the wall of the hypersonic vehicle could be below 1000 K under the active thermal protection. 
This scheme provides a new idea for the future hypersonic vehicle design. 

Key words: hypersonic; micro jet; film-cooling; numerical simulation 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 

 

———————————————————————— 
收稿日期：2016-10-24；修回日期：2017-03-05 
基金项目：可靠性与环境工程技术重点实验室开放基金；宁波市自然科学基金（编号：2015A610102；2015A610105） 
 
引用格式：郭春海, 张文武, 向树红, 等. 高超声速飞行器主动气膜冷却热防护数值仿真研究[J]. 航天器环境工程, 2017,
34(2): 132-137 
GUO C H, ZHANG W W, XIANG S H, et al. Numerical simulation of hypersonic vehicle thermal protection with active film
cooling[J]. Spacecraft Environment Engineering, 2017, 34(2): 132-137 



第 2期                    郭春海等：高超声速飞行器主动气膜冷却热防护数值仿真研究                      133
 

0  引言 

高超声速一般指流动或飞行的速度超过 5 倍

声速，即 Ma＞5。高超声速飞行将产生剧烈的气动

激波摩擦生热，严重情况下，会产生万度以上高温

等离子体[1]。因此，对高超声速飞行器进行充分的

热防护是十分必要的。 
热防护是高超声速飞行器的关键技术，国内外

学者进行了许多研究工作。1921 年 Hartmann 等[2]

提出了在高超声速飞行器的头部加工小孔以产生声

波并改变激波频率。1959 年 Burbank 等[3]首先将头

部加工小孔的方法应用到了高超声速飞行器的热防

护上。Engblom 等[4]研究了微孔的直径与深度之比

值为 0.75 和 2 的飞行器正向微孔附近的热流分布和

压力分布。Yuceil 等[5]利用红外摄像仪研究了大直径

浅腔周围的温度分布，发现在浅腔周围形成一个冷

却环，其温度明显低于飞行器球形鼻锥的表面温度。

Siltond 等[6]研究了前部空腔的几何结构对高超声速

飞行器烧蚀情况的影响，研究表明对于固定的鼻锥，

空腔深径比为 4 时，空腔形成的低温保护作用较好。

Saravanan等[7]用数值模拟方法研究了前部空腔对热

传导及空气动力学系数的影响，模拟结果与实验结

果吻合。向树红等[8]用数值仿真方法研究了头部一

个单孔的气膜热防护情况。 
尽管很多学者对气膜冷却这种方式进行了研

究，但针对马赫数很大的飞行器的不多。部分学者

研究了飞行器头部单孔的情况，但没有研究对飞行

器头部全覆盖保护的情况。基于高超声速飞行器头

部气动热分布特征，本文给出了一种较小直径多孔

的气膜冷却方案：在高超声速飞行器头部的腔体内

部设置冷源，腔体壁面上设置若干微孔；在驱动力

作用下冷源从小孔喷射出来，在腔体外表面形成全

覆盖气膜。本文对气膜冷却过程进行了数值模拟及

优化，研究结果表明该种气膜冷却方案能在高超声

速飞行器的头部有效地形成一层低温膜，减轻了飞

行器头部的烧蚀。 

1  数值方法 

1.1  控制方程与计算方法 

经坐标变换后，三维非定常可压缩流的 N-S
方程形式为[9-10] 
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对于非定常流，本文采用二阶精度，将上述隐
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为求解大规模非线性方程组，本文采用双时间

迭代方法，引入伪时间变量τ，考虑方程组 
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计算中，取当地伪时间步长为 
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1.2  边界条件 

1）根据 Stefan-Boltzmann 定律，辐射壁面的

边界条件为 
4

w wq Tεσ= 。               (7) 

其中：ε为表面材料的发射率；σ =5.669 7×10-8 W/(m2·K4)，
为 Stefan-Boltzmann 常量。 

根据热传导的 Fourier 定律，壁面热流为 
w

w - Tq k
n

∂
=

∂
。             (8) 
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2）依据黏性流动特性，将壁面来流速度边界

条件定为 u=v=w=0。 
3）来流的壁面压力–壁面法向动量方程为 
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4）在确定来流的壁面温度和压力后，其壁面

密度可由状态方程 p=ρRT 确定。  
5）另外，在远场采用自由流条件，出口采用

外推边界条件。 
微孔射流入口边界为入口压力 pin，由计算所

得驻点的最大压力 pmax 决定，即 pin＞pmax。其中

pmax 为没有射流情况下驻点的最大压力。 

2  模型与计算网格 

球头在现代高超声速飞行器中有着广泛的代

表意义，本文以飞行器头罩为研究对象，其示意图

如图 1 所示，头罩结构尺寸为长度 L=100 mm，球

状半径 R=30 mm，母线与球所成角度 β=9°。 

 
图 1  飞行器头罩示意图 

Fig. 1  The schematic diagram of the vehicle head 

首先模拟飞行器头罩无微孔射流的高超声速

气动热流场，并与文献[11]中的实验结果进行比较，

验证求解过程的合理性。在此基础上，模拟有微孔

射流时的气动热流分布，同时考虑到微孔对飞行器

结构的影响及加工微孔效率等因素，对飞行器头罩

微孔的分布进行优化。由于飞行器模型的对称性，

可以建立二维数学模型，以降低计算复杂度。计算

时采用结构网格建模，壁面附近适当加密，如图 2
所示。计算区域为 100 mm 长的飞行器前部区域，

400 mm 长的尾部区域，纵向长度 400 mm；其中微

孔直径 0.5 mm，孔深 1 mm，孔等间距分布，间距

1 mm。其中，模型(a)为头罩无微孔射流时的网格

分布，模型(b)、(c)、(d)分别为微孔分布区域所对

应的头部圆心角 α为 90°、60°及 30°时的网格分布。 

 

  
(a)  α=0°                 (b)  α=90° 

  
(c)  α=60°               (d)  α=30° 

图 2  计算模型网格 
Fig. 2  The mesh of computational model 

3  计算结果分析 

本文重点分析了低温气膜防护下飞行器头罩

的温度场，在分析过程中忽略高温气体化学反应的

影响。为了验证仿真求解结果的合理性，根据文献

中已有实验数据并结合相应条件进行了仿真，与美

国航空航天局高超声速飞行器 X33 的实验结果进

行比较[11]，见图 3。其计算条件为：来流气体为标

准大气，其压力为标准大气压，速度为 5 倍声速，

初始温度为 273 K。 
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图 3  温度分布模拟值与 X33 实验值比较 

Fig. 3  The temperature distribution comparison between 
simulated and experimental values of X33 vehicle 

图 3 中纵坐标表示飞行器表面温度；横坐标表

示从飞行器头部向尾部方向的距离。可以看出，总

体上仿真结果与实验结果较为一致，在飞行器头罩

的温度分布上两者有一定差异，这是因为在高超声

速飞行过程中，头罩会产生复杂的电离、化学效应，

而这部分因素在仿真过程中被忽略了。 
在上述验证的基础上，又进行了数值模拟，计

算参数如下：飞行高度 H=50 km，来流气体压力 p∞= 
87.86 Pa，来流 Ma=15，初始温度 T∞=282.7 K，微

孔射流气体初始温度 Tin=100 K。图 4 为无微孔射流

时飞行器周围气体的压力、速度和温度分布云图。 

 
(a)  压力分布 

 
(b)  速度分布 

 
(c)  温度分布 

图 4  无微孔射流时飞行器周围气体的压力、速度和温度分布 
Fig. 4  Pressure, velocity and temperature contours  

          in case of no micro-jet 

由图 4 可见，由于来流的攻角为 0°，流场分布

上下对称，在驻点处的最大压力为 23.9 kPa，而受

黏性作用影响，飞行器壁面附近来流速度为 0，导

致了壁面上的温度很高，在驻点处温度最高达到

14 000 K 左右。 
基于此计算结果，模拟微孔射流情况下的流

场分布，设定微孔射流的入口压力 pin=25.1 kPa。
图 5～图 7 分别为有微孔射流时，3 种微孔分布

情况下飞行器周围气体的压力、速度和温度分布

云图。 

� 
(a)  α=90° 

 
(b)  α=60° 

 
(c)  α=30° 

图 5  有微孔射流时，3 种微孔分布情况下飞行器 
周围气体的压力分布 

Fig. 5  The distribution of the pressure contours in case of 
       micro jet and three different pore distributions 

 
(a)  α=90° 
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(b)  α=60° 

 
(c)  α=30° 

图 6  有微孔射流时，3 种微孔分布情况下飞行器 
周围气体的速度分布 

Fig. 6  The distribution of the velocity contours in case of 
   micro jet and three different pore distributions 

 
(a)  α=90° 

 
(b)  α=60° 

 
(c)  α=30° 

图 7  有微孔射流时，3 种微孔分布情况下飞行器 
周围气体的温度分布 

Fig. 7  The distribution of the temperature contours in case of 
micro jet and three different pore distributions 

由图 5 可以看出，飞行器头部驻点附近存在一

个高压区，受到微孔射流的压力影响，该高压区范

围要比无微孔射流时大。 
由图 6 可以看出，微孔射流下的壁面附近存在

一个低速区，但该低速区与无微孔射流时的有所不

同，包括低速的射流气体区域和黏性作用下的边界

层，因此范围比无微孔射流时相对较大。同时发现

低速射流气体对尾涡也有很大的影响。 
图 7 所示的飞行器周围气体温度分布与无微孔

射流时完全不同：无微孔射流时壁面附近是一个高

温区，而有微孔射流时壁面附近被一层低温区域包

围，这正是微孔气膜冷却主动热防护的意义所在。 
由以上各图还可以看出，对于 3 种不同的微孔

分布，微孔数量越多，壁面附近的低速、低温区域

越大。但兼顾考虑飞行器头罩结构强度及微孔加工

效率等因素，应在实现飞行器全区域低温保护的前

提下，尽量减少微孔数量。由仿真结果得到，微孔

所占区域 α=30°时即能形成低速、低温气膜。 
图 8 为飞行器头罩（图 1 中 A-A 处）在有/无

气膜保护时壁面附近的温度分布。由图可见，当无

气膜时，来流温度在靠近飞行器过程中迅速上升，

在壁面附近达到最大值（14 000 K 左右）；而有气

膜时，来流温度在靠近飞行器过程中上升，在距壁

面一定距离处（约 10 mm）达到最高，进一步贴近

壁面时降低，最终壁面温度接近微孔射流的温度。 

  
图 8  飞行器头罩壁面附近的温度分布 

Fig. 8  Temperature distribution near the wall of  
the vehicle head 

图 9 为飞行器侧壁面不同位置有/无气膜保护

时的温度分布。由图可见，在无气膜时，从壁面到

远离壁面，温度呈现由高到低的变化趋势；而有气

膜时，温度呈现由低到高再到低的变化趋势，从而

验证了微孔射流形成的低速、低温气膜对飞行器的

热防护作用。 
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(a)  无气膜 

 
(b)  有气膜 

图 9  不同部位的温度分布 
Fig. 9  The temperature distribution of different positions  

4  结束语 

针对高超声速飞行器热防护问题，本文提出了

一种微孔射流气膜热防护方案，并对微孔分布进行

了优化分析；数值模拟了飞行高度 H=50 km，来流

Ma=15 时有/无气膜保护下的流场分布。结果表明，

无气膜时，壁面最高温度达到 14 000 K 左右；有气

膜时，壁面温度可以降到 1000 K 以下，此时高超

声速飞行器的内部温度环境将大大改善。上述主动

式热防护方案可以为未来的高超声速飞行器的外

壳设计提供一定的参考和借鉴。 
在本文研究过程中没有考虑高温气体的化学反

应的影响，且在气膜孔的优化方面所做工作有限。

因此，后续将研究高温气体及等离子体下化学反应

对温度场的影响；分析形成全区域气膜保护前提下

微气孔数量的最少极限，以及对不同孔型的优化。 
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