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高超声速溢流冷却实验研究
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摘要 高超声速溢流冷却是一种新型的飞行器热防护方法，基本思想为：在高热流区布置溢流孔，控制冷却液

以溢流方式流出，之后通过飞行器表面摩阻作用展布为液膜，形成热缓冲层以降低飞行器表面热流. 目前，溢

流冷却技术还处于探索阶段，实现工程应用前还需开展大量的实验验证和机理研究工作.本文首次开展溢流冷

却的实验研究工作，采用热流测量、液膜厚度测量及液膜流动特性观测技术，搭建了完善的溢流冷却风洞实验

平台，对溢流冷却热防护性能和高超声速条件下液膜流动规律进行了初步研究.研究表明：(1)高超声速流场中

通过溢流能够在飞行器表面形成液膜并有效隔离外部高温气流，可降低飞行器表面热流率；(2)楔面上的液膜

前缘流动是一个逐渐减速的过程，增加冷却液流量液膜厚度变化不明显，但液膜前缘运动速度增大；(3)液膜层

存在表面波，在时间和空间方向发生演化，导致液膜厚度的微弱扰动；(4)液膜层存在横向展宽现象，即液膜层

宽度大于溢流缝宽度.原因是液膜层与流场边界层条件不匹配，存在压力梯度，迫使冷却液向低压区流动，从而

展宽液膜层，并且流量越高，横向展宽现象越明显.
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Abstract Hypersonic overflow cooling is a new type of aircraft thermal protection method. The basic idea is that the

overflow hole is arranged in the high heat flux area, and the coolant poured out in an overflow way.The liquid film spreads

through the aircraft surface friction forming a thermal buffer layer to reduce the surface heat flux. Now, the overflow

cooling technology is still in the exploratory stage, and a large number of experimental verification and mechanism

research work need to do. In this paper, wind tunnel experiment platform for overflow cooling was build, adopting the

heat flux measurement, liquid film thickness measurement and liquid film motion observation technology. The feasibility

of applying overflow cooling to hypersonic thermal protection was verified, and the characteristics of liquid film flow

under hypersonic flow field were preliminary analyzed. Reserch results show that: (1) In hypersonic flow field, the liquid

film can be formed on the vehicle surface , and effectively isolate the external high temperature air to reduce the surface

heat flux; (2) On wedge surface, the leading velocity of the liquid film gradually decelerate. Increase coolant flow rate,
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the liquid film thickness change is not obvious, but the leading velocity of liquid film will increase; (3) Surface waves

exist in liquid film, and evolve in time and space direction, which leads to slight perturbation of liquid film thickness; (4)

There is a lateral expansion phenomenon in the liquid film layer, that is, the width of the liquid film is greater than that

of the overflow hole. The reason is that the liquid film layer don’t match the flow field boundary condition, and there is

pressure gradient, forcing the coolant to flow to low pressure area, thus broadening the liquid film layer.

Key words hypersonic thermal protection, active cooling, overflow cooling, liquid film

引 言

高超声速飞行器在飞行时由于激波和黏性的作

用，其周围空气温度急剧升高，形成剧烈的气动加

热环境 [1] . 尽管过去几十年间，高温材料、飞行器

设计、气动热预测模型等方面取得了长足的进步，

但高超声速飞行器热防护问题仍是飞行器设计中最

具挑战的环节，尤其对于热流梯度非常大的前缘部

位，热环境极为恶劣，如进气道前缘由于 IV 激波

干扰，热流约为 57 kW/cm2，被动式热防护已无法满

足要求，需要结合主动冷却技术来提高防护能力 [2] .

国内外已开展的主动冷却方法有：发汗冷却 [3-5]、

膜冷却 [6-8]、对流冷却 [9-11]、逆向射流 [12-15]、激波

针 [16-19]、迎风凹腔 [20-22]等，在某些条件下上述冷

却方法表现出较好的热防护性能. 其中发汗冷却是

一种极具吸引力的热防护方法，通过从多孔介质表

面渗出的冷却液来达到防热目的，突出优点是不影

响飞行器的气动外形，而且还可以通过控制冷却液

的渗出量来适应不同热流强度的防护需求. 这种方

法虽然很吸引人，但在工程实现上却极其复杂，不仅

高强度耐高温的多孔介质防热层难以加工制造，而

且对冷却液泵送、分配以及控制系统要求非常高，

尚未在高超声速飞行器上获得应用.

面对上述问题，俞鸿儒院士和陈兵博士提出了

溢流冷却的概念 [23], 如图 1所示. 溢流冷却的基本

思想为：在高热流区附近布置溢流孔，通过对冷却

液流量的控制，保证其不喷成射流，而是以溢流的

方式流出，而后在绕流气体表面摩擦力作用下展布

为薄膜，覆盖在模型表面.溢流液膜的防热效果主要

表现在三个方面：一是覆盖的液膜能够将外部气流

与物面隔离，使得高温气体与物面之间存在一个以

液态形式的热缓冲层；二是一般液态冷却液的比热

容要远大于空气的比热容，有液膜层时，该层吸收的

热量要远大于其为空气时吸收的热量，这些热量大

部分会作用于冷却液的温升和蒸发，使传到物面的

热量降低；三是冷却剂在吸热和蒸发后，冷却液变为

气态进入到外部气流 (主要指激波层)中，通过质量

引射作用，增大边界层厚度，从而降低外部气流的温

度梯度，使进入到冷却液内或者前缘表面的热流降

低.溢流冷却与发汗冷却机理相似，只是液膜的形成

方式不同，但可以大大降低对材料强度及加工能力

的要求，并且降低了冷却液泵送控制系统的复杂程

度，更具工程应用前景.

图 1 溢流冷却示意图

Fig. 1 Sketch of overflow cooling

目前，溢流冷却还处于探索阶段，对其冷却性

能、液膜流动特性、液膜成膜条件、液膜传质/传热

机理等方面还需大量的研究工作. 本文拟开展典型

外形模型溢流冷却风洞实验，采用动态热流测量、

液膜厚度测量及液膜流动特性观测技术，搭建完善

的溢流冷却风洞实验测量系统，验证溢流冷却应用

于高超声速飞行器热防护的可行性，并对高超声速

流场中液膜流动特性进行初步分析，为深入研究溢

流冷却机理及冷却液传质/传热过程奠定基础，推进

溢流冷却工程应用.

1 实验方案

1.1 实验风洞

实验是在中国科学院力学研究所 JF14燃气风洞

中完成的，该风洞可以以激波风洞、单/双爆轰模式运
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行，全长 41 m，实验段口径 1 220 mm，顶部和侧面分

别设计有光学窗口，直径分别为 300 mm和 247 mm.

1.2 实验模型

实验采用楔模型如图 2 所示，上楔面半楔角

为 15◦，下楔面半楔角为 10◦，模型高 200 mm，宽

150 mm.模型上布置有溢流缝、热电偶和电导探头.

冷却液通过模型表面溢流缝流出，溢流缝应尽量靠

近前缘高热率区，受限于模型内部空间，实验模型溢

流缝距离模型前缘 75 mm，尺寸为 20 mm×0.2 mm；

直径 1.4 mm的热电偶用于测量模型表面热流率，距

离模型前缘 105 mm和 125 mm；测量液膜厚度的电

导探头与模型表面齐平安装，到模型前缘距离分别

为 95 mm, 115 mm和 135 mm，探头直径为 6 mm.

图 2 风洞实验模型

Fig. 2 Wind tunnel experiment model

1.3 冷却液注入装置

冷却液注入装置由高压气源、储液器、精密调压

阀、锥面流量调节块、电磁阀构成，通过高压软管与

模型上的溢流缝相连接，并配备有时序控制装置实

现冷却液注入与风洞流场时序同步. 实验冷却液选

用自来水，利用冷却液注入装置注入到模型表面溢

流缝，流量可根据实验需求通过改变精密调压阀压

力或锥面调节块位置进行调节.

1.4 液膜厚度测量

溢流冷却实验中，液膜厚度作为最基本的物理

特征参数，对揭示液膜形成机理、研究液膜传热/传

质过程、合理评估/优化冷却性能等方面起着重要作

用.

液膜厚度利用电导法测量，原理是液膜厚度不

同时液膜内的电场分布特性不同，液膜层具有不同

的电导值，即电导值和液膜厚度相耦合，通过测量电

导值即可确定液膜厚度.实验中采用自行研制的测量

装置进行测量，原理示意图如图 3所示.电导探头采

用同轴结构，由内、外两电极及绝缘层构成，与模型

表面平齐安装.激励信号作用于电导探头内、外两电

极上，在液膜层内形成电场，液膜厚度改变电极间的

电导值，经过信号调理单元将电导值变化转换为输

出信号峰峰值的变化，结合电导探头输出特性反算

液膜厚度.

图 3 液膜厚度测量装置示意图

Fig. 3 Schematicdiagram of liquid film thickness measurement device

电导探头输出特性在实验前通过标定获得，标

定过程中通过调节标定装置移动块与水槽底面间的

间隙控制液膜层厚度，获得液膜层厚度与输出信号

峰峰值的对应关系. 本实验同轴电导探头内电极半

径为 0.5 mm，外电极半径为 3.0 mm，壁厚 0.5 mm，

标定结果如图 4所示.

图 4 电导探头输出特性标定结果

Fig. 4 Calibrationresult of the conductivity probe output characteristics

液膜厚度测量结果受限于探头的标定精度，所

研制的电导探头标定装置液膜层厚度调节间隔为

0.01 mm，采集系统 AD分辨率为 16位，由采集量化

误差造成的液膜厚度误差小于 0.2µm，因此可认为

液膜层厚度测量结果精度为 0.01 mm.

1.5 液膜流动特性观测

溢流冷却液膜通过飞行器表面摩阻被动展开，
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深入了解液膜流动特性是溢流冷却工程设计的前提

条件. 结合液膜厚度测量对液膜在飞行器模型表面

上的流动过程进行观测可获取液膜的三维流动特性.

实验中液膜流动特性观测选用两组光源和高速相机

完成. 一组采用小发散角高亮光源和 Photron SA4高

速相机，布置与风洞实验段顶部光学窗口，利用模型

反射光成像，观测模型表面液膜流动特性；另一组采

用 LED面光源和 Photron SA1.1高速相机分别布置于

风洞实验段的两侧光学窗口，采用逆光成像原理，

观测无流场情况下冷却液流动特性.

1.6 风洞实验时序设计

为实现风洞启动过程和冷却液注入过程的解

耦，需要对实验时序进行设计，以保证冷却液在风

洞启动后再注入，并充分利用风洞实验时间.实验首

先测定了风洞启动时间和冷却液注入装置的响应时

间，分别为 11.7 ms和 26.4 ms.由于冷却液电磁阀响

应时间较长，需要在风洞点火前开启电磁阀.设计的

实验时序如图 5所示，时间延迟调节利用 Quantum

9520延迟触发器完成.

图 5 实验时序示意图

Fig. 5 Sketch of experimental timing

2 实验结果与分析

2.1 溢流冷却可行性验证

作为一种新的高超声速飞行器热防护技在开展

深入研究前，首先需要对其可行性进行实验验证.溢

流冷却通过摩阻展布液膜隔离外部高温气流，形成

液膜并有效降低飞行器表面热流是溢流冷却的首要

基础，为此开展风洞实验进行验证：

(1)高超声速流场中能否形成液膜；

(2)液膜层能否形成热缓冲层有效隔离外部高温

气流.

风洞实验采用单爆轰方式运行，实验气体为

爆轰所产生的高温燃气，起爆前气体 H2:O2:N2=

2:1:1.25，初始压力0.12 MPa，起爆后气体参数如表1

所示.冷却液采用自来水，实测电导率为 332µS/cm,

表 1 流场参数

Table 1 Parameters of flow field

T0/K P0/MPa P∞/Pa T∞/K Ma q∞/Pa

2 832 0.62 255 401 6 6 432

流量为 10.6 g/s.

为对比高超声速流场对溢流冷却液流动特性的

影响，实验开始前，风洞实验段抽真空至 100 Pa，通

过冷却液注入装置注入冷却液，侧面高速相机观测

到冷却液以水柱的形式向上喷出，如图 6所示.流场

建立后再注入冷却液，一段时间后通过顶部高速相

机获得的液膜图像如图 7所示，图中用黑线指出了

液膜层的轮廓范围，可见高超声速流场条件下可以

在模型表面形成液膜.流场建立前，由于所设计的溢

流缝垂直模型表面，冷却液注入后仅受重力，故形成

向上喷射的水柱；流场建立后再注入冷却液时，冷却

液与流场气体相互作用，动量交换同时由于压力作

用冷却液被束缚在模型表面，形成液膜.

图 6 流场建立前冷却液水柱

Fig. 6 Thecoolant column before flow field establishment

图 7 模型表面形成的液膜

Fig. 7 Liquidfilm formed on the model surface

相同的实验状态下，同时验证溢流冷却的隔热

效果，开展有溢流和无溢流实验，通过热电偶测量
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相同时间内模型表面温升情况，结果如图 8所示.无

溢流时，该实验状态下，30 ms实验时间内 1#、2#热电

偶测得模型表面温升分别为 3.5◦C和 3.0◦C；而溢流

冷却液流量为 10.6 g/s时，模型表面基本没有温升，

对比表明高超声速流场中液膜能够有效隔离外部高

温气流，降低飞行器表面热流率，实验证明溢流冷却

可以应用于高超声速飞行器热防护.

图 8 模型表面温升

Fig. 8 Temperature rise of model surface

2.2 溢流冷却液膜流动特性

在验证溢流冷却可行性基础上，进一步开展高

超声速条件下液膜流动特性实验研究，为研究溢流

冷却机理和评估冷却性能做铺垫.

受限于风洞长度，单爆轰状态有效实验时间约

为 30 ms，为更方便研究液膜流动特性，采用高压

空气作为实验气体，实验时间可达到 100 ms.利用

电导测量装置测量液膜厚度，实验来流总压 P0 =

0.6 MPa，冷却液流量为10.6 g/s，液膜厚度测量结果

如图 9所示，顶部高速相机获得的图像序列如图 10

所示.

图 9 液膜厚度 m = 10.6 g/s

Fig.9 Liquid film thicknessm = 10.6 g/s

图 10 液膜流动图像序列

Fig. 10 Imagesequence of liquid film

对结果进行分析表明：

(1) 对于流量 m = 10.6 g/s 情况下，液膜前缘

流经 3个电导探头的时间分别为 2.9 ms, 20.9 ms及

49.3 ms，对应的平均速度为1.11 m/s和 0.70 m/s. 顶

部高速相机成像帧频为 3 600帧/秒，观测到液膜流

经 3个电导探头对应为 721, 785, 884帧图像，时间

间隔与电导探头测量结果一致，表明楔面上的液膜

前缘流动是一个逐渐减速的过程.

(2)液膜层存在表面波，在时间和空间方向发生

演化，导致液膜厚度的微弱扰动.最靠近溢流缝的电

导探头在 23 ms∼100 ms时间内测量得到的液膜层厚

度平均值为 0.23 mm，标准差为 0.02 mm.傅里叶变换

得到的液膜厚度频率谱如图 11所示. 由于激励信号

频率为 1 kHz，傅里叶变换的有效频为 0∼500 Hz，可

看出在此范围内频率谱分布近似白噪声分布.

(3)溢流液膜存在一定的横向展宽现象.初步分

析横向展宽的原因是液膜建立初期冷却液在溢流缝
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图 11 液膜厚度频率谱

Fig. 11 Frequency spectrum of liquid film thickness

处与流场边界层条件不匹配，冷却液堆积形成局部

突起，液膜层与边界层相互作用产生局部高压区，

存在压力梯度，迫使冷却液向低压区流动.随着液膜

层厚度迅速降低，压力梯度逐渐减小，横向展宽效应

减弱.

(4)液膜前缘存在股状水流，原因可能是冷却液

注入装置启动瞬间溢流缝流量空间分布不均匀造成

的.液膜厚度较薄时，股状水流不能再横向展宽，表

明开展溢流冷却实验为形成较均匀的液膜层要求溢

流缝的流量空间分布具有一致性.

2.3 流量对液膜流动特性的影响

模型和流场实验条件不变，改变冷却液流量以

研究流量变化对液膜流动特性的影响. 冷却液流量

分别为 7.1 g/s和 12.4 g/s时，液膜厚度测量结果如图

12所示.通过对比发现：

(1)减小或增大冷却液流量，图 12(a)和图 12 (b)

中电导探头起跳时间间隔逐渐延长，同样表明楔面

上液膜流动过程中液膜前缘是逐渐减速的过程.

(a)流量 m = 7.1 g/s

(a)Flow ratem = 7.1 g/s

(b)流量 m = 12.4 g/s

(b) Flow ratem = 12.4 g/s

图 12 不同冷却液流量条件下液膜厚度

Fig. 12 Liquid film thickness with different coolant flow rates

(2)冷却液流量增加时，液膜层厚度变化并不明

显，以 1# 测量探头为例，流量为 7.1 g/s, 10.6 g/s和

12.4 g/s条件下，液膜局部厚度在实验时间内的平均

值分别为 0.22 mm, 0.23 mm和 0.21 mm，液膜厚度

变化不明显. 但液膜前缘运动速度随流量增大而增

大，如流量为 7.1 g/s时液膜前缘由 1#流动到 3#电导

探头的时间间隔为 76.2 ms，流量为 10.6 g/s和 12.4 g/s

时流动时间间隔缩短为 62.0 ms和 41.6 ms，液膜前缘

运动速度明显增大.初步分析原因为：冷却液喷出后

与流场相互作用，流场气体与冷却液之间存在动量

交换，流量增大形成的局部凸起在流场中的高度和

截面积增大，冷却液获得更多的动量，从而增大其运

动速度.

利用数字图像处理技术对顶部高速相机获取的

液膜流动图像进行处理，获得的液膜展开宽度随液

膜流向距离间的变化关系，如图 13所示.

图 13 液膜宽度分布

Fig. 13 Distribution of liquid film width
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(1)液膜流动过程中，液膜层宽度逐渐增大，在

距离溢流缝较短的距离内液膜层宽度迅速展开，之

后逐渐变慢.

(2)冷却液流量越高，液膜层横向展宽现象越明

显.原因是冷却液流量增大时，相同流场条件下，冷

却液堆积形成的局部突起更高，压力梯度增大，造成

液膜横向展开宽度增大.

3 结 论

通过典型模型的溢流冷却风洞实验，对溢流冷

却的热防护性能和液膜流动规律进行了初步研究，

结论如下:

(1)高超声速条件下通过溢流能够在飞行器表面

形成液膜并有效隔离外部高温气流，降低飞行器表

面热流率，证明溢流冷却可以应用于高超声速飞行

器热防护.

(2)楔面上的液膜前缘流动是一个逐渐减速的过

程，增加冷却液流量液膜厚度变化不明显，但液膜前

缘运动速度增加.

(3)液膜层存在表面波，在时间和空间方向发生

演化，导致液膜厚度的微弱扰动.

(4)液膜层存在横向展宽现象，即液膜层宽度大

于溢流缝宽度.原因是液膜层与流场边界层条件不匹

配，存在压力梯度，迫使冷却液向低压区流动，从而

展宽液膜层，并且流量越高，横向展宽现象越明显.

高超声速条件下气液两相流可供参考的研究结

果很少，而且高超声速风洞实验时间较短开展溢流

冷却实验还存在诸多限制条件，还有待进一步深入

研究液膜流动特性.
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