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晶格阵列结构与主流高超声速气膜冷却
交互作用的数值研究
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摘要：着眼于充分利用晶格阵列结构良好的传热强化特性改进高超声速飞行器内部主动冷却结构设

计，探讨晶格阵列、Pin-fin阵列与主流高超声速气膜冷却相结合的热防护性能，并采用三维数值计算方

法分析了 Kagome、BCC晶格阵列结构以及 Pin-fin阵列结构与高超声速气膜冷却的交互作用机制。研究

表明，晶格阵列的扰流作用使冷却流体的肾形涡系在展向上与壁面的贴合程度更高，从而使气膜孔附近

下游壁面的展向气膜冷却效率得到提高，有效改善高超声速气膜冷却覆盖效果。
关键词：高超声速飞行器；主流；气膜冷却；晶格阵列结构；数值计算

       中图分类号：TJ01; V27 文献标志码：A 文章编号：1673-1379(2021)02-0115-07
DOI: 10.12126/see.2021.02.001

Numerical study of the interactions between lattice array structure and
mainstream hypersonic film cooling
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2. Beijing Institute of Spacecraft Environment Engineering, Beijing 100094, China)

Abstract:  In  order  to  enhance  the  heat  transfer  capability  of  a  lattice  array  structure  and  to  improve  the
design  of  the  cooling  structures  for  the  main  flow  hypersonic  film  cooling,  this  paper  analyzes  the  thermal
protective  performance  of  the  system,  when  the  main  flow  hypersonic  film  cooling  involves  lattice  array
structures.  The  interactional  mechanism  between  the  main  flow  hypersonic  film  cooling  and  the  Kagome,  the
BCC  and  the  Pin-fin  array  structures  is  studied  by  the  3D  numerical  calculation.  It  is  shown  that  the  kidney
vortices fit better with the wall in the lateral direction due to the disturbed flow caused by the array structures; the
efficiency  of  the  lateral  cooling  on  the  downstream  of  the  film  hole  is  improved,  indicating  a  strengthened
coverage effect of the hypersonic film cooling.
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0    引言

高超声速飞行器的飞行马赫数通常大于 5。剧

烈的气动生热对高超声速飞行器结构材料的热防

护性能要求极高。与被动和半被动热防护措施相

比，主动热防护措施中的气膜冷却技术维护成本

低、结构质量小、可重复使用，能有效提升高超声速

飞行器的热防护能力，具有良好的应用前景
[1-2]

。

在气膜冷却通道内，冷却介质与内部结构对流

换热，从而显著提升结构的热防护性能。关于通道

内流冷却结构的设计，本文所考虑的晶格阵列结构

是晶体晶相组织微观原子构型等比放大的一种模

型。随着 3D打印技术的逐步成熟，微细晶格阵列

结构在高温部件中的应用成为可能。已有研究表

明，晶格阵列结构通过增大表面积与体积之比以及

强化扰流可以显著提高冷却效率
[3-5]

，在同等换热能

力下，晶格阵列结构比泡沫金属结构的流动损失更

小
[6]
。LI Yang等[7]

对 x型晶格的强化换热作用进

行研究发现，x型晶格和其他元件的恰当组合能够

有效提升夹层板的整体换热性能。SHEN Beibei等[8]

比较了 Kagome与 Pin-fin阵列结构在楔形通道中

的强化换热效果，认为 Kagome晶格具有比 Pin-fin
结构更强的换热能力。BAI Xiaohui等[9]

分析了晶

格芯层夹板结构的传热性能，涉及多种晶格结构强

化换热的比较，研究结果表明晶格阵列结构能够有

效强化传热。

基于晶格阵列结构强化换热的特点，结合气膜

冷却对飞行器外壁面的热防护作用，同时运用于高

超声速飞行器热防护设计预期可取得良好效果。本

文研究在主流高超声速条件下，内流晶格阵列结构

与外流冷却气膜的交互作用，采用数值方法分析晶

格阵列结构与气膜冷却技术的交互作用机制，以期

为高超声速飞行器的主动冷却结构设计提供参考。 

1    数值方法
 

1.1    计算方法

本文利用 ANSYS CFX商业软件、采用有限体

积法求解定常 N-S方程，流动介质为空气。在主流

高超声速飞行工况中，由于温度的剧烈升高引起空

气动力黏性项和热传导系数的变化，从而影响整个

流域数值结果。对此，空气的动力黏性项和热传导

系数均采用萨德兰公式进行计算。本文使用的湍流

模型为 SST k-ω 湍流模型
[10]

，对近壁面流域采用 k-ω
模型求解，对远场流域采用 k-ε 模型求解。 

1.2    边界条件

计算模型边界条件如表 1所示，入/出口质量流

量差值用于控制气膜冷却吹风比 M。在本文参数

条件下，气膜冷却的吹风比为 0.2。
 

  
表 1    计算模型边界条件

Table 1    Boundary conditions for the calculation model
 

主流
边界条件

入口速度/(m·s-1) 1700
入口温度/K 300

入口压力/atm* 0.1

冷却通道
边界条件

入口质量流量/(kg·s-1) 0.2
入口温度/K 273

出口质量流量/(kg·s-1) 0.1
     注：1 atm=101325 Pa。

 

M =
ρ冷流u冷流
ρ主流u主流

， (1)

P = ρRT。 (2)

式 (1)、(2)中：ρ冷流和 u冷流分别为气膜孔出口处的

平均密度和平均速度；ρ主流和 u主流分别为主流的平

均密度和平均速度；R 为理想气体常数。主流壁面、

气膜孔壁面、冷却通道上/下底面均为绝热壁面边界

条件；两侧面为镜像边界条件；其余主流侧面均为

开放边界条件。 

2    计算模型与晶格设置
 

2.1    计算模型

本文研究 4种冷却通道模型，分别为无晶格光

滑通道模型、Kagome晶格阵列结构模型、BCC（体
心立方）晶格阵列结构模型和 Pin-fin阵列结构模

型。以 BCC模型（如图 1所示）为例，晶胞是晶格占

据的最小体积单位，不同体积的晶格结构带来的阻

塞比、换热面积均不同。为了让不同结构模型在流

动与换热方面具有可比性，令每种冷却结构在晶胞

内所占用的体积相等，晶格几何尺寸如图 2所示。
 

 

8Dhole

4Dhole 7Dhole

7Dhole

30D hole

14D hole

 
图 1    BCC几何模型

Fig. 1    BCC geometric model
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图 2    立方晶胞内的晶格结构

Fig. 2    Lattice structures in cubic crystal cells
  

2.2    晶格设置

本文采用四面体非结构网格划分计算域。为准

确求解气膜孔入/出口的复杂流动，对 4种模型曲面

变化剧烈的部分进行了局部加密处理，壁面第 1层
网格量纲 1高度 y+＜1。以 Kagome晶格阵列结构

为例，其网格划分如图 3所示。
 

 

(a) Kagome网格结构全局

(b) Kagome网格结构局部放大

(c) 气膜孔出口网格

冷却流体

主流流体

 
图 3    Kagome网格划分

Fig. 3    Kagome grid partition
 

为验证晶格数量对计算结果的影响，开展了网

格无关性验证工作，分别采用 1.79×106、3.89×106、
5.60×106、7.89×106 和 9.54×106 网格进行验证计算，

得到的展向平均温度沿流向分布结果如图 4所示，

横坐标之量纲 1距离 D 为

D =
∆x

Dhole
。 (3)

式中：Δx 为壁面沿流向上的各点与气膜孔尾部的实

际距离；Dhole 为气膜孔直径，大小为 10 mm。计算

结果表明，当网格加密至 9.00×106 左右时，计算结

果不再明显变化。故本文对 4种模型的计算网格

数量均控制在 1.00×107 左右，其中无晶格、Pin-fin
阵列、Kagome晶格阵列和 BCC晶格阵列模型的

网格数量分别为 1.098×107、1.123×107、1.198×107 和
1.156×107。
 

 

展
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均
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图 4    展向平均温度沿流向的分布

Fig. 4    Average lateral temperature along the flow direction
  

3    计算结果与分析
 

3.1    主流高超声速气膜冷却的热防护作用

本文对高超声速条件下有气膜冷却和无气膜

冷却的影响进行比较，结果如图 5所示。在无气膜

冷却的高超声速飞行器外壁面，由于剧烈的气动摩

擦生热，壁面温度在短距离内从主流气体入口静温

300 K迅速提升至 1700 K；采用气膜冷却后，气膜

孔下游壁面由于冷却流体的覆盖，温度大幅降低。
 

 

Temperature/K

273 980 1700

无气膜冷却

有气膜冷却
 

图 5    有/无气膜冷却的主流壁面静温对比
Fig. 5    Comparison  of  static  temperature  on  mainstream wall

surface with and without film cooling
 

由图 5还可发现，与无气膜冷却相比，有气膜

冷却的气膜孔上游壁面同样存在剧烈温升。沿主流

流动方向，冷却流体对外壁面的有效覆盖宽度逐渐

收窄，展向两侧的高温主流与冷却流体逐渐掺混，

导致下游展向两侧的壁面温度逐渐升高。

为了对气膜冷却覆盖进行量化分析，定义绝热

气膜冷却效率为

η =
Tw−T

T冷流−T主流
×100%。 (4)

式中：Tw 为近壁面流体总温；T主流和 T冷流分别为主

流和冷却通道入口的流体总温。不同剖面的气膜冷

却效率及速度流线如图 6所示。
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绝热气膜冷却效率η
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0 1700 
图 6    绝热气膜冷却效率云图及速度流线图

Fig. 6    Adiabatic film cooling efficiency contours and velocity
streamlines

 

图 6结果表明，高超声速气膜冷却中存在明显

的肾形涡，这种流动涡系在冷却通道内流方向与主

流方向交错的条件下具有良好的对称性。由于冷却

流体的速度相对主流较低，从而与主流之间产生较

强的切应力；在这种切应力的持续作用下，冷却流

体的速度急剧提升，肾形涡在主流流向上继续发

展，冷却流体在主流横截面上占据的区域不断扩

大，并伴随与主流的掺混；在主流下游区域，中心线

展向两侧的流体充分混合，导致壁面温度升高、热

防护性能降低。 

3.2    晶格阵列结构与高超声速气膜冷却交互作用

分析

在气膜冷却有利于高超声速热防护的前提下，

本文对晶格阵列结构与气膜冷却的交互作用机理

进行分析。

晶格阵列结构对高超声速气膜冷却的影响如

图 7所示。晶格阵列结构使气膜孔附近下游壁面的

展向冷却效果有一定提升，为量化这种提升程度，

给出展向平均气膜冷却效率沿流向的分布曲线如

图 8所示。可以看到，在气膜孔下游 12Dhole 范围内，

晶格阵列模型和 Pin-fin阵列模型的展向平均气膜

冷却效率明显高于无晶格模型，表明阵列结构能够

改善气膜孔附近下游壁面的展向气膜冷却效果，其

中 Pin-fin阵列模型的冷却效率最高。
 

 

无晶格阵列

Pin-fin阵列

Kagome阵列

BCC阵列

Temperature/K

273 980 1700

 
图 7    不同模型外壁面静温云图

Fig. 7    Static  temperature  contours  on  the  outer  wall  of
different models

 

 

量纲1距离D
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Pin-fin阵列模型
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图 8    展向平均气膜冷却效率沿主流流向上的分布

Fig. 8    Distribution  of  average  lateral  adiabatic  film  cooling
efficiency along the main flow direction

 

不同模型气膜孔附近下游壁面的展向平均温

度沿流向的分布在趋势上具有相似性，由此分析得

出晶格阵列的扰流作用并未破坏气膜冷却原有主

体流场结构，但不同模型的流场流动分布强度和范

围均有所不同。4种模型外壁面附近流场的速度流

线如图 9所示，其中低速卷吸流线代表着冷却流体

肾形涡的分布状况。可以看到：晶格阵列模型的肾

形涡结构在 y 轴方向的发展不如无晶格模型充分；

在面 2中，晶格阵列模型的冷却流体向中心线的卷

吸程度明显更弱，在展向两侧与壁面的贴合范围更

广，这种现象使得晶格阵列模型具有更高的展向平

均气膜冷却效率。
 

 

无晶格 Pin-fin Kagome BCC

速度/(m·s-1)

0 850 1700
x

y

z

面1
面2
面3

面4

流向

 
图 9    流向剖面速度流线

Fig. 9    Velocity streamline on flow profiles
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图 10为主流横截面上的 Q 值分布和速度流

线，Q 准则的定义为

Q =-
1
2

(∂u∂x
)2

+

(
∂v
∂y

)2

+

(
∂w
∂z

)2−
∂u
∂y
∂v
∂x
− ∂u
∂z
∂w
∂x
− ∂v
∂z
∂w
∂y
。 (5)

由图 10可以看出：在主流流向上，肾形涡系的

涡旋强度增加，肾形涡在空间中的占据范围增大；

高速主流与低速冷却气流之间的切应力提高了当

地沿流向的涡旋强度；在面 2中，具有阵列结构模

型的肾形涡的高涡旋强度区域更靠近主流壁面；壁

面附近的涡旋强度越高，冷却流体在涡旋作用下与

壁面的贴合程度越高、贴合范围越广。
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图 10    涡量云图和速度流向

Fig. 10    Vortices by Q-criterion and velocity streamlines
 

对气膜孔内的流场结构进行研究，气膜孔横截

面流场信息如图 11所示。在同一流场视角下，气膜

孔下侧壁面附近存在圆形低速区域，域内存在明显

涡系结构，这种孔内流动涡系结构实际上是外壁面

肾形涡结构的前身。该流场结构在气膜孔中部位置

最为明显，随着流动的发展，孔内涡系逐渐发散。

在气膜孔出口处，低速圆形区域显著缩小，且更靠

近孔中心位置。分析气膜孔壁所受静压的结果表

明，气膜孔入口上侧壁面附近流体的压力下降速度

相对更低，这与流体在孔型中的流动状态相关。气

膜孔入口上侧壁面附近流体的流动发展速度明显

低于气膜孔下侧壁面附近流体，因而冷却流体压力

下降速度也相对更低。气膜孔出口位置的下侧壁面

流体压力更低、流速明显更高，而与主流高速流体

直接相切的气膜孔出口上侧壁面附近的冷却流体

流速却相对更低，这与孔内压力下降速度不均匀现

象具有一致性。晶格阵列结构模型的气膜孔入/出
口流动分布与无晶格模型的存在明显差异——由

于晶格对气膜孔入口的扰流作用，气膜孔入/出口压

力相对更低。
 

 

(a) 无晶格模型

(b) Pin-fin阵列模型

(c) Kagome阵列模型

(d) BCC阵列模型
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图 11    气膜孔横截面速度云图、气膜孔壁压力云图和孔内

三维速度流线分布
Fig. 11    Velocity  contours,  pressure  contours,  and  three-

dimensional velocity streamlines in film hole
 

根据上述结果分析可知，晶格阵列的扰流作用

虽未改变气膜孔出口流场结构的主体框架，但不同

晶格阵列下流场结构分布的强度、范围均不同，气

膜覆盖程度存在差异。

为了分析不同模型气膜孔入口处的流动差异，

给出气膜孔前源流场的三维流线图（如图 12所
示）。在无晶格结构的冷却通道中，气膜孔入口附近

流域并未形成明显流动涡系；而具有晶格阵列结构

时，气膜孔入口附近流域受到前源流场的强烈扰

动，其中：Pin-fin结构在 y 轴方向绝大部分流体被

气膜孔卷吸，仅保留底部涡系未对气膜造成扰动；

Kagome晶格阵列模型中，由于 Kagome晶格结构
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具有 60°流向倾角，在 y 轴方向的流动涡系均在气

膜孔入口附近流域产生扰流作用；BCC晶格结构

在 y 轴方向上下对称，但涡系结构与 Pin-fin阵列模

型的明显不同，且绝大部分涡系结构被气膜孔卷

吸，仅保留底部少部分涡系结构未对气膜孔入口流

场产生干扰。总体上看，晶格阵列结构对气膜孔入

口流域的扰流作用能够提升高超声速气膜冷却的

热防护性能。
 

 

(a) 无晶格模型

(b) Pin-fin阵列模型

(c) Kagome阵列模型

(d) BCC阵列模型
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图 12    阵列结构对气膜孔入口流场的扰流作用

Fig. 12    Perturbation  effect  of  array  structures  on  the  flow
field at the inlet of the film hole

  

4    结束语

本文采用数值方法对晶格阵列结构与高超声

速气膜冷却的交互作用机制进行研究，主要结论

如下：

1）高超声速流体与壁面的气动摩擦生热会产

生剧烈的温升。通过气膜冷却流体对外壁面的覆

盖，使壁面与高温主流隔离，能够大幅度提升高超

声速飞行器的热防护性能。

2）气膜冷却通道内增设晶格阵列结构后，气膜

孔入口流域产生明显的扰流涡系。这种涡系结构将

影响气膜孔入口、气膜孔出口及出口附近下游外壁

面冷却流体的流动分布，进而改变气膜冷却肾形涡

结构沿展向的卷吸程度以及对壁面的展向覆盖程

度，从而提升气膜孔附近下游壁面的展向气膜冷却

效率，有效改善高超声速气膜冷却的热防护性能。

3）不同阵列结构模型对气膜冷却均具有优化作

用，Pin-fin阵列模型气膜孔附近下游的展向平均气

膜冷却效率最高，Kagome晶格阵列模型次之，BCC
晶格阵列模型相对更低。

以上分析结果对未来高超声速飞行结构设计

和热防护性能优化具有参考价值。在后续的研究

中，将考虑流‒固‒热耦合的综合影响，并引入高温

气体电离反应。
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