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凹腔尺寸对迎风凹腔与逆向喷流
组合热防护系统性能的影响
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摘　　　要：针对高超声速飞行器热防护系统（ＴＰＳ）的设计，对迎风凹腔与逆向喷流组合热防护系统展开研

究．在数值方法实验验证的基础上，通过求解Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程得到了带组合热防护系统的鼻锥的流场结构

以及壁面热流分布．验证了组合热防护系统的有效性．在逆向喷流条件不变的情况下，进一步研究了凹腔的

尺寸变化对其防热能力的影响．研究发现：凹腔的直径越小，深度越深，气动加热值越低．自由来流与逆向喷

流形成的回流区在减少鼻锥的气动加热上起到关键的作用．相对于凹腔深度的变化，鼻锥壁面的气动加热更

敏感于凹腔直径的变化．
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　第１２期 陆海波等：凹腔尺寸对迎风凹腔与逆向喷流组合热防护系统性能的影响

　　高超声速飞行器飞行时，剧烈的气动加热使
得飞行器头部面临严峻的考验．如何设计飞行器
的热防护系统以保护飞行器免受或降低高温的损

害，一直是世界许多学者的关注焦点．从数值模拟
到实验研究，大量的工作围绕着高速飞行器的热
防护问题而展开［１－５］．
在飞行器驻点设置逆向喷流的热防护方法最

早在上世纪６０年代提出，并做了实验验证［６］．相
关的研究陆续展开．Ａｓｏ等［７］结合实验与数值模
拟研究了鼻锥逆向喷流对气动加热的影响．通过
实验证明了逆向喷流减少气动加热的有效性，通
过数值模拟发现回流区对气动加热具有重要的影

响．Ｈａｙａｓｈｉ等［８－９］研究了逆喷总压对气动加热的
影响，实验与数值模拟都显示随着逆喷与自由来
流总压比的升高，飞行器的壁面热流降低．Ｔａｍａ－
ｄａ等［１０］对３种鼻锥外形，使用不同形状的逆喷喷
嘴，在超声速Ｍａ＝３．９８和高超声速Ｍａ＝８条件
下，逆向喷流的热防护效果进行了对比研究，研究
发现开放式的喷口效果最好．
在高超声速流场中放置迎风凹腔结构，由

Ｈａｒｔｍａｎｎ［１１］于１９２１年最早提出，当时的主要用
途是作为产生高强度非连续频率的声源，谓之
“Ｈａｒｔｍａｎｎ　ｗｈｉｓｔｌｅ”．对凹腔的研究长期注重于
其振动特性．Ｅｎｇｂｌｏｍ等［１２］实验并数值研究了高
超声速流场内的迎风凹腔流动的非定常性，发现
对于较浅的腔，自由来流的噪声是引起凹腔流动
振荡的主要原因，但是对于较深的腔，在高超声速
流场中，流动具有自发振荡的特点．在上世纪５０
年代末，迎风腔体结构作为高超声速飞行器头部
尤其是鼻锥驻点附近的热防护手段被Ｂｕｒｂａｎｋ
等［１３］首先提出．Ｙｕｃｅｉｌ等［１４］使用红外摄像机观察
到了迎风凹腔结构形成的稳定的“冷环”现象，即
在相同位置上，使用了尖锐唇缘凹腔的球头鼻锥
温度低于普通的球头鼻锥，并且固壁最高温度位
于唇缘顶点之后．Ｓｉｌｔｏｎ等［１５］对马赫数为４．９２条
件下，高超声速飞行器头部使用迎风防热腔时的
烧蚀发生时间进行了数值仿真与实验的对比研究

并初步验证了ＣＦＤ计算中流场层流流动假设的
准确性．在文献［１６］中他们进一步对如何降低严
重的气动加热、延缓热烧蚀展开了研究．Ｓａｒａ－
ｖａｎａｎ等［１７－１８］实验考察了导弹外形带不同尺寸的
迎风凹腔防热结构的在Ｍａ＝８条件下的气动与
传热特性，研究发现最小直径的凹腔有最大的升
阻比，而中等的凹腔有最大的热流下降．
本文在数值方法实验验证的基础上，将逆向

喷流与迎风凹腔两种热防护方案相结合，通过数
值模拟得到了带迎风凹腔与逆向喷流组合热防护

系统鼻锥的流场参数和表面热流分布．证明了该
组合结构作为热防护系统的有效性，并进一步研
究了相同来流、逆喷条件下，不同的凹腔几何尺寸
对组合结构热防护效果的影响．为高超声速飞行
器的热防护方案的选择提供支持．

１　组合热防护系统的构造

迎风凹腔与逆向喷流组合热防护系统结构如

图１所示．逆向喷流的喷嘴置于迎风凹腔底面中
心，喷流出口半径２ｍｍ．为了与实验结果比较，鼻
锥的外形参数与文献［１８］一致．示意图中凹腔深
度Ｌ＝２４ｍｍ，直径Ｄ＝１２ｍｍ．

图１　组合热防护系统结构示意图面

Ｆｉｇ．１　Ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｃｏｍｂｉｎａｔｏｒｉａｌ

ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

２　数值方法

２．１　控制方程及离散

以三维Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程为控制方程

Ｕ
ｔ＋

Ｅ
ｘ＋

Ｆ
ｙ＋

Ｇ
ｚ＝

Ｅｖ
ｘ ＋

Ｆｖ
ｙ ＋

Ｇｖ
ｚ

（１）

式中Ｕ 为守恒变量，Ｅ，Ｆ，Ｇ为无黏通量，Ｅｖ，Ｆｖ，

Ｇｖ为黏性项．结合ｋ－ε湍流模型［１９］进行求解．对
流通量项采用 ＡＵＳＭ－ＤＶ（ａｄｖｅｃｔｉｏｎ　ｕｐｓｔｒｅａｍ
ｓｐｌｉｔｔｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄ－ＤＶ）差分格式处理，黏性扩散项
采用２阶中心差分格式，时间项采用ＬＵ－ＳＳＯＲ
（ｌｏｗｅｒ－ｕｐｐｅｒ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅ　ｏｖｅｒ　ｒｅｌａｘａ－

７６６２
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ｔｉｏｎ）的隐式格式离散分解．

２．２　网格生成

使用Ｐｏｉｓｓｏｎ方程生成三维贴体网格［２０］Δ

２
（ｘ，ｙ，ｚ）ξ＝ＰΔ

２
（ｘ，ｙ，ｚ）η＝ＱΔ

２
（ｘ，ｙ，ｚ）ζ＝

烅
烄

烆 Ｒ

（２）

式中 （ｘ，ｙ，ｚ）为物理平面坐标；（ξ，η，ζ）计算平
面坐标；Ｐ，Ｑ，Ｒ为控制网格疏密的源项［２１］．
计算模型对称面与头部物面网格如图２、图３

所示（以凹腔Ｌ＝２４ｍｍ，Ｄ＝１２ｍｍ，节点数６６１４６０，
网格为例）．

图２　对称面网格

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ

图３　物面网格

Ｆｉｇ．３　Ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｏｂｊｅｃｔ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｎｏｓｅ－ｔｉｐ

为消除网格疏密对计算结果的影响，对不同
密度的网格模型进行了计算．以迎风凹腔参数取

Ｌ＝２４ｍｍ，Ｄ＝１２ｍｍ为例，图４给出了３种不同
网格密度的鼻锥外壁面热流斯坦顿数（Ｓｔ）沿鼻锥
中心纵轴（Ｘ 轴）的分布结果，计算结果差别很
小．最终选择了网格节点数为６６１　４６０的网格用于
本文计算．

２．３　流动条件与数值假设

流动边界条件如表１所示，ｐｒ定义为逆向喷

流总压与来流总压之比，逆向喷流工质为压缩空
气．计算中认为壁面无滑移，并使用了等温壁边界
条件假设（Ｔｗ＝３００Ｋ）．

图４　网格评估

Ｆｉｇ．４　Ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ　ｏｆ　ｇｒｉｄ

表１　流动边界条件

Ｔａｂｌｅ　１　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｌｏｗ

自由来流参数 数值 逆向喷流参数 数值

马赫数Ｍａ∞ ８ 马赫数Ｍａｏｐｐ １

总压ｐ０／Ｐａ　 １　９３９　２１１ 总压比ｐｒ ０．２

总温Ｔ０－ｆｒｅｅ／Ｋ　 １　９５５．１４ 总温Ｔ０－ｏｐｐ／Ｋ　 ３００

３　数值算法验证与算例设置

物面热流大小使用斯坦顿数Ｓｔ表征，计算公
式如下：

Ｓｔ＝ ｑｗ
（Ｔａｗ－Ｔｗ）ρ∞ｃｐ∞ｕ∞

（１）

Ｔａｗ ＝Ｔ∞｛１＋ ３
槡Ｐｒ［（γ－１）／２］Ｍａ２∞｝

（２）

其中ｑｗ 为热流密度，Ｔａｗ为绝热壁温，Ｔｗ 为壁面
温度，ρ∞为自由来流密度，ｃｐ∞为自由来流比定压
热容，ｕ∞为自由来流速度，Ｔ∞为自由来流温度，

Ｐｒ为普朗特数，γ为比热比，Ｍａ∞为自由来流马
赫数．
图５给出了传统鼻锥（无凹腔无逆喷）以及带

单纯迎风凹腔（无逆喷）的鼻锥外表面斯坦顿数的
实验测得值［１８］与数值模拟结果之间的比较．由图
可见，数值结果与实验结果具有较高的一致性．差
别的存在主要来源于数值计算假设以及实验测量

的误差．由于迎风腔的存在，鼻锥的前端难于安装
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测元件，所以对带迎风凹腔的鼻锥前端没有实验
的结果，但是数值结果很好的预测出了迎风凹腔
鼻锥流动热流分布的“冷环”现象．由图５亦可见，
单纯的迎风凹腔结构能够有效的降低鼻锥滞止区

域附近的气动加热．

图５　数值与实验结果比较 （Ｓｔ）

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｒｅｓｕｌｔｓ（Ｓｔ）

为了研究迎风凹腔几何尺寸对迎风凹腔与逆

向喷流组合热防护系统的防热能力的影响，算例
设置如表２所示．

表２　算例设置

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｃａｓｅｓ

算例 １　 ２　 ３　 ４　 ５　 ６　 ７

Ｌ／ｍｍ　２４　 ２４　 ２４　 ２４　 ３２　 １６　 ８

Ｄ／ｍｍ　 ６　 ８　 １０　 １２　 ８　 ８　 ８

４　结果与讨论

４．１　流场参数分布

图６～图１２给出了算例１～算例７的流线
（Ｍａ云图）分布．由图可见，逆向流自喷口喷出
后，急剧膨胀、加速并形成了反射，而后由于凹腔
壁产生的边界层效应，逆向流动的速度又有所下
降．在鼻锥凹腔口，逆向喷流再次急剧膨胀并与来
流相遇，形成了复杂的马赫盘结构．逆向喷流受来
流挤压，反向，在鼻锥的前端形成一个回流区．绕
过回流区后，逆向流动与来流沿物面向后流去．在
逆向喷流的出口与凹腔底部夹角处，亦形成了一
个小的涡流区．
由图６～图９可见，在相同的凹腔深度条件

图６　算例１（Ｌ＝２４ｍｍ，Ｄ＝６ｍｍ）流线分布
（Ｍａ云图）

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　１（ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａ）

Ｌ＝２４ｍｍ，Ｄ＝６ｍｍ

图７　算例２（Ｌ＝２４ｍｍ，Ｄ＝８ｍｍ）流线分布
（Ｍａ云图）

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　２（ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａ）

Ｌ＝２４ｍｍ，Ｄ＝８ｍｍ

图８　算例３（Ｌ＝２４ｍｍ，Ｄ＝１０ｍｍ）流线分布
（Ｍａ云图）

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　３（ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａ）

Ｌ＝２４ｍｍ，Ｄ＝１０ｍｍ
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图９　算例４（Ｌ＝２４ｍｍ，Ｄ＝１２ｍｍ）流线分布
（Ｍａ云图）

Ｆｉｇ．９　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　４（ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａ）

Ｌ＝２４ｍｍ，Ｄ＝１２ｍｍ

图１０　算例５（Ｌ＝３２ｍｍ，Ｄ＝８ｍｍ）流线分布
（Ｍａ云图）

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　５
（ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａ）Ｌ＝３２ｍｍ，Ｄ＝８ｍｍ

图１１　算例６（Ｌ＝１６ｍｍ，Ｄ＝８ｍｍ）流线分布
（Ｍａ云图）

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　６
（ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａ）Ｌ＝１６ｍｍ，Ｄ＝８ｍｍ

图１２　算例７（Ｌ＝８ｍｍ，Ｄ＝８ｍｍ）流线分布
（Ｍａ云图）

Ｆｉｇ．１２　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　７
（ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａ）

Ｌ＝８ｍｍ，Ｄ＝８ｍｍ

下，凹腔的直径越大，逆向流自喷口喷出后膨胀越
剧烈，形成的反射波也越清晰；凹腔的直径越小，
边界层的影响越大，逆向流自喷口喷出膨胀加速
后速度下降的越多．由图１０、图７、图１１、图１２可
见，在相同的凹腔直径条件下，凹腔深度的变化对
流场的影响较小，主要表现在逆向喷流经过膨胀、
反射后相对低速段的长短．
图１３给出了算例５的温度分布，图１４给出

了算例１的压力分布．各个算例的压力与温度分
布相似．流场压力的变化主要集中于凹腔的内部．
流场的最高温区域出现在弓形激波后，凹腔的正
前方．逆向喷流绕过回流区后，将波后高温的来流
与鼻锥壁面隔离．

图１３　算例５（Ｌ＝３２ｍｍ，Ｄ＝８ｍｍ）温度分布

Ｆｉｇ．１３　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　５，

（Ｌ＝３２ｍｍ，Ｄ＝８ｍｍ）
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图１４　算例１（Ｌ＝２４ｍｍ，Ｄ＝６ｍｍ）压力分布

Ｆｉｇ．１４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　１，

（Ｌ＝２４ｍｍ，Ｄ＝６ｍｍ）

４．２　气动加热变化

图１５给出了各算例（包含无逆向喷流鼻锥）
沿鼻锥外壁面的斯坦顿数总体分布．由图可见，与
没有逆向喷流的单纯迎风凹腔结构比较，由于逆
向流动绕过回流区后，将波后高温来流与鼻锥壁
面隔离，从而有效降低了来流对壁面的气动加热，
迎风凹腔与逆向喷流组合结构取得了远远优于单

一腔体的冷却效果．由总体分布图亦可见低焓值
的逆向喷流在凹腔唇口急剧膨胀、降温后，甚至造
成了凹腔唇口处的固壁放热（唇口斯坦顿数计算
结果为负）．

图１５　各算例外壁面的斯坦顿数分布

Ｆｉｇ．１５　Ｓｔａｎｔｏｎ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｌｌ　ｃａｓｅｓ

图１６、图１７为相同凹腔深度（Ｌ＝２４ｍｍ），不
同凹腔直径（Ｄ＝６，８，１０，１２ｍｍ）即算例１～４的
斯坦顿数局部分布放大图．由图可知，当凹腔深度
一定，随凹腔直径增大，鼻锥外壁面斯坦顿数增
大，并且增幅不断提高．算例４有远大于其他算例
的热流值．图１８、图１９给出了沿鼻锥外壁面，相

同凹腔直径（Ｄ＝８ｍｍ），不同凹腔深度（Ｌ＝８，

１６，２４，３２ｍｍ）即算例７、算例６、算例２、算例５的
斯坦顿数局部分布放大图．由图可见，凹腔直径不
变，斯坦顿数随凹腔深度加深而减小，在此情况下，
算例７的气动加热较为严重．分别比较算例１～
算例４、算例７～算例５、算例２的流线分布图（图

６～图９、图１０～图１２与图７），发现对应于热流
值低的算例，其凹腔唇口逆向喷流周向的膨胀更
严重，这使得回流区域向壁面挤压．在逆喷流周向
膨胀与鼻锥外表面的共同作用下，回流区域的位
置被抬高，进一步使得高焓值的来流与壁面之间，
被足量的绕过回流区域的低焓逆向流隔离的更

图１６　算例１～算例４外壁面的斯坦顿数分布，

Ａ区域放大

Ｆｉｇ．１６　Ｓｔａｎｔｏｎ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ

ｃａｓｅ　１～ｃａｓｅ　４，ａｎｄ　ａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｒｅｇｉｏｎ　Ａ

图１７　算例１～算例４外壁面的斯坦顿数分布，

Ｂ区域放大

Ｆｉｇ．１７　Ｓｔａｎｔｏｎ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ

ｃａｓｅ　１～ｃａｓｅ　４，ａｎｄ　ａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｒｅｇｉｏｎ　Ｂ

１７６２



航　空　动　力　学　报 第２７卷

图１８　算例７、算例６、算例２、算例５外壁面的

斯坦顿数分布，Ａ区域放大

Ｆｉｇ．１８　Ｓｔａｎｔｏｎ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　７，ｃａｓｅ　６，

ｃａｓｅ　２，ｃａｓｅ　５，ａｎｄ　ａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｒｅｇｉｏｎ　Ａ

图１９　算例７、算例６、算例２、算例５外壁面的

斯坦顿数分布，Ｂ区域放大

Ｆｉｇ．１９　Ｓｔａｎｔｏｎ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃａｓｅ　７，ｃａｓｅｓ　６，

ｃａｓｅｓ　２，ｃａｓｅｓ　５，ａｎｄ　ａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｒｅｇｉｏｎ　Ｂ

远．所以，对应的算例有更低的气动加热．鼻锥凹
腔唇口上方的回流区域在组合热防护系统的防热

能力上，起到了重要的作用．
由算例的凹腔几何参数安排（表２）与图１５

的热流计算结果亦可见，凹腔直径的变化对组合
系统的热防护能力的影响要大于凹腔深度的变化

对组合系统的热防护能力的影响．

５　结　论

迎风凹腔与逆向喷流的组合热防护系统能够

有效地保护高超声速飞行器的鼻锥．迎风凹腔能
够独立的对鼻锥尤其是驻点区域进行有效的冷

却．当单纯的凹腔冷却难于满足飞行器的热环境
要求时，引入很小总压的逆向喷流，组合结构的冷

却效果大大提高．
在本文的仿真计算条件下，对于组合热防护

系统，凹腔的直径越小气动加热越低；凹腔越浅气
动加热越大．相较于凹腔深度的变化，凹腔直径的
变化对热流的影响更显著．
逆向喷流与来流相互作用形成的回流区域对

于鼻锥气动加热的降低起到了关键的作用．
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