
第３５卷 第４期

２０２０年 ４月

航空动力学报

犑狅狌狉狀犪犾狅犳犃犲狉狅狊狆犪犮犲犘狅狑犲狉

Ｖｏｌ．３５ Ｎｏ．４

Ａｐ


ｒ．２０２０

文章编号：１０００８０５５（２０２０）０４０７９３１２　　　　　　　　犱狅犻：１０．１３２２４／ｊ．ｃｎｋｉ．ｊａｓｐ．２０２０．０４．０１３

高超声速流场支杆射流减阻降热的

流热耦合

马　坤１，朱　亮２，陈　雄１，李映坤１，周长省１

（１．南京理工大学 机械工程学院，南京２１００９４；

２．中国兵器工业集团有限公司 西安现代控制技术研究所，西安７１００６５）

摘　　　要：为缓解高超声速飞行器头部面临的高温高压环境，针对支杆和逆向射流组合式减阻降热方案开

展深入研究。基于有限体积法求解雷诺平均ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程组，并采了切应力输运犽ω湍流模型模。采用

共轭传热法求解固体热传导方程。结果表明：引入逆向射流将显著提高减阻降热性能。钝体头部阻力系数随着

支杆长度增长显著降低，当支杆长径比从０．５增大至２．０时，阻力系数降低２１％左右，而热流密度峰值几乎不受

影响。提高逆向射流总压比能显著降低钝体头部壁面压力，但将逆向射流的附加阻力纳入考虑后，实际减阻效

果反而变差。当逆向射流总压比从０．４升高至０．８时，钝体头部壁面热流密度峰值降幅达６２．５％。通过共轭传

热法分析表明，钝体头部结构温度随时间增长而显著上升，壁面热流密度峰值随着时间的推进而缓慢下降。
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　　高超声速飞行器具有飞行速度快、突防能力

强、反应快等优点，凭借其在军事及民用方面的巨

大潜力而得到了全球的广泛关注和研究［１２］。为

了尽量改善飞行器头部热环境和保证一定的载荷

空间，飞行器头部一般采用钝体构型。因此超声

速飞行过程中其头部将产生一道强烈的弓形激

波，来流经弓形激波压缩后压力和温度急剧上升，

此后由于气体与飞行器壁面的黏滞作用，温度将

进一步显著上升。这造成飞行器头部将承受恶劣

的气动加热环境。此外，过大的波阻将严重影响

飞行器升阻比。面对新一代高超声速飞行器长时

间巡航任务的迫切要求，传统的被动式热防护方

案难以满足设计要求。近年来，通过在支杆基础

上引入射流实现进一步减阻和热防护的方案引起

了广泛关注并得到研究［３５］。

气动支杆技术是一种简单有效的降低飞行器

阻力和气动热的方法，其通过将弓形激波推离头

部并使其分解成一系列较弱的斜激波，从而达到

减阻降热的效果。Ｋａｌｉｍｕｔｈｕ等
［６］通过实验研究

了来流马赫数为６的情况下，支杆的长度、形状及

攻角对减阻降热的影响。实验结果表明可以通过

适当增大支杆的长度、直径以及加装气动盘等措

施来达到减阻降热效果。国内姜维等［４］采用高超

声速风洞测力实验方法测量带支杆的飞行器钝体

头部的高超声速气动特性，研究了支杆减阻原理，

分析了多组不同构型支杆的减阻效果。研究结果

表明支杆构型和攻角对减阻效果影响较大。减阻

效果随着攻角的增大而降低，随着支杆长度的增

大，在一定范围内减阻降热性能均得到提升。

逆向射流技术则是通过喷射工质将头部弓形

激波推离钝体表面，改变头部波系结构及压力分

布，从而降低头部气动载荷。早在２０世纪中叶即

有人提出了在飞行器驻点设置逆向射流的热防护

方法。２０世纪６０年代Ｆｉｎｌｅｙ
［７］对逆向射流流场

的脱体激波进行了详细的研究，并对流场的不稳

定性进行了初步讨论。

Ｈａｙａｓｈｉ等
［８９］对飞行器钝体头部逆向射流

热防护方案进行了实验和数值研究。实验结果表

明在合适的射流压力条件下，适当增加射流压力

会降低头部壁面热流密度。２０世纪９０年代开

始，国内开展了逆向射流在超声速流场中的减阻

降热性能研究［１０］。周伟江采用了二阶迎风ｔｏｔａｌ

ｖａｒｉａｔｉｏｎｄｉｍｉｎｉｓｈｉｎｇ（ＴＶＤ）格式，清楚地捕捉到

了激波脱体等流动现象。激波位置计算结果与实

验拟合较好，在高压下，模拟结果的峰值与实验值

相比偏高。

为了进一步提高减阻降热效果，近年来一些

支杆与射流的组合方案被提出［１１１４］。黄伟等［１５］

通过数值方法研究了来流马赫数为３的情况下带

支杆头部射流方案的减阻降热特性。研究结果表

明：阻力系数随着射流总压比和支杆长度的增大

而显著增大。此外，欧敏等［１６］在此基础上在支杆

头部加装气动盘并考虑了射流喷嘴的直径对减阻

降热效果的影响。研究了湍流模型的选取及第一

层网格的高度对仿真结果的影响。得出了下列结

论：对于单一支杆结构更适合采用ＳｐａｌａｒｔＡｌｌ

ｍａｒａｓ（ＳＡ）湍流模型进行仿真，而切应力输运

（ＳＳＴ）犽ω模型更适用于具有逆向射流和分离流

的流场计算。Ｅｇｈｌｉｍａ等
［１７１８］采用ＳＳＴ犽ω模型

研究了支杆和支杆头部射流的组合方案在减阻降

热方面的效果。

本文对支杆和支杆头部逆向射流组合方案

（下文简称为支杆逆向射流组合方案）进行数值研

究。超声速飞行过程中，气动热对结构的影响是

一个动态过程［１９］，但公开文献中皆是将钝体头部

壁面设为不符合实际物理工况的等温壁或绝热

壁［２０］，而该方案下气动热载荷的预测及结构温度

响应特性未见研究。本文进行流热耦合分析，采

用共轭传热（ＣＨＴ）法求解固体热传导方程得到

不同参数下动态响应规律。另一方面，逆向射流

会带来附加阻力，尤其当逆向射流总压比较高时，

该阻力急剧上升。而以往文献中皆通过钝体壁面

压力分布变化情况来表征减阻效果，因此综合考

４９７
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虑逆向射流附加阻力后的减阻效果规律仍待探

寻。本文将逆向射流带来的附加阻力纳入考虑，

综合分析减阻性能。

１　物理模型和数值方法

１１　物理模型

由于来流攻角为零，为减小计算量，本文采用

的模型为二维轴对称模型，物理模型及边界条件

如图１所示。本文主要研究该热防护方案对钝体

头部的影响，并且计算时间短，热量未穿过预设厚

度，故除钝体头部外其他固体壁面设为绝热壁面。

犇代表钝体头部直径，其值为５０ｍｍ；犱代表支杆

及射流孔直径，其值为４ｍｍ；θ为钝体表面与对

称轴之间的角度。此外犔代表支杆长度，文中通

过犔／犇表征支杆长度。

图１　物理模型

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌ

π代表总压比，是影响减阻降热效果的一个

重要参数，其定义为逆向射流总压狆ｔｊ自由来流总

压狆ｔ∞之比，公式如下：

π＝
狆ｔｊ
狆ｔ∞

（１）

　　自由来流为２５ｋｍ 高空大气条件，压力为

２５５０Ｐａ，温度为２２１．５Ｋ，来流马赫数为５。逆向

射流总温为３００Ｋ，马赫数为１。固体材料采用标

准钢材，与文献［２１］中材料属性一致，密度为

８０３０ｋｇ／ｍ
３，热导率为１６．２７Ｗ／（ｍ２·Ｋ），比热容

为５０２．４８Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）。本文各工况具体参数见

表１。

１２　数值方法

本文采用 Ｆｌｕｅｎｔ软件对非稳态雷诺平均

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程进行数值求解，其中，采用ａｄ

ｖｅｃｔｉｏｎｕｐｓｔｒｅａｍｓｐｌｉｔｔｉｎｇ（ＡＵＳＭ）格式进行通

量计算，考虑到流场中存在流动分离及再附等流

动现象，因此选用ＳＳＴ犽ω 湍流模型。为得到固

体结构在气动加热下的热响应情况，通过耦合传

热方法求解固体结构热传导方程。

表１　不同工况下的参数

犜犪犫犾犲１　犆狅犿狆狌狋犪狋犻狅狀犪犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮犪狊犲狊

犔／犇 π

０．５ ０．４，０．６，０．８

１．０ ０．４，０．６，０．８

１．５ ０，０．４，０．６，０．８

２．０ ０．４，０．６，０．８

２　算例验证和网格独立性分析

２１　算例验证

算例一　钝体头部逆向射流
［８９］。钝体头部

直径犇＝５０ｍｍ，射流孔直径犱＝４ｍｍ。模拟的

工况：来流马赫数为３．９８，总温为３９７Ｋ，总压为

１．３７ＭＰａ。逆向射流的马赫数为１，温度为３００

Ｋ，逆向射流总压比π＝０．６。其余壁面设为２９５Ｋ

的等温壁。图２为钝体头部壁面的斯坦顿数犛狋

分布对比。其中犛狋定义如下
［９］：

犛狋＝
狇ｗ

（犜ａｗ－犜ｗ）ρ∞犮狆犞∞

（２）

犜ａｗ ＝犜∞｛１＋［（γ－１）／２］犕犪
２
∞犘狉

１／３｝（３）

其中狇ｗ 为壁面热流密度，犜ａｗ为绝热壁温，犜ｗ 为

壁面温度；ρ∞、犞∞和 犕犪∞分别为来流的密度、速

度以及马赫数，犮狆 为比定压热容，γ为比热比。图

２中可见，本文的犛狋数值结果与实验结果吻合较

好，并且明显好于文献［９］中拟合的结果。

算例二　高超声速圆柱绕流激波气动加

热［２１］。来流马赫数为６．４７，温度为２４１．５Ｋ，压力

为６４８．１Ｐａ，其他参数详见文献［２１］。图３为２ｓ

时圆柱表面压力和热流密度的计算值与实验值对

比情况，图中纵坐标分别为无量纲化的热流密度及

压力，其中狇与狆分别代表圆柱表面热流密度与压

力，狇０ 与狆０ 分别代表驻点的热流密度与压力。

由图３可见，计算所得压力与热流密度分布

与实验结果吻合较好。综上，文中采用的数值方

法能够适用于捕捉复杂流动结构，并能可靠地预

测壁面热流密度。

５９７
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图２　斯坦顿数对比

Ｆｉｇ．２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅＳｔａｎｔｏｎｎｕｍｂｅｒ

图３　狋＝２ｓ时圆柱表面热流密度和压力曲线计算结果

同实验数据对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｈｅａｔｆｌｕｘａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｏｎ

ｔｈｅｃｙｌｉｎｄｅｒｂｏｄｙｓｕｒｆａｃｅｂｅｔｗｅｅｎｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ

ａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓａｔ狋＝２ｓ

２２　网格无关性分析

本节采用犔／犇＝１．５，π＝０．６工况作为测试工

况，采用三种不同网格分辨率的网格，网格参数如

表２。图４给出了在不同网格分辨率下０．２ｓ时钝

体头部壁面的压力（狆ｗ）和热流密度分布情况。

表２　网格独立性验证参数

犜犪犫犾犲２　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犵狉犻犱狊狌狊犲犱犳狅狉

犻狀犱犲狆犲狀犱犲狀狋狏犲狉犻犳犻犮犪狋犻狅狀

网格类型 网格数量 第一层网格高度／ｍ

精细 ≈１５８０００ ５×１０－７

中等 ≈８４０００ １×１０－６

粗糙 ≈４１０００ １×１０－５

　　图４为不同网格分辨率下０．２ｓ时钝体头部

的压力和热流密度分布曲线。从曲线可知压力分

布规律在三套网格下相同，但在数值上产生了明

显区别。其中，中等网格与精细网格下的计算结

果几乎一致，而粗糙网格的计算结果明显偏高。

为了节省计算资源同时保证结果的可靠，本文选

取中等尺度网格进行仿真计算。为便于比较不同

工况下减阻降热性能，下文中皆采用０．２ｓ时刻参

数进行对比分析。

图４　不同计算网格下钝体头部壁面压力和热流密度分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｈｅａｔｆｌｕｘｏｎ

ｔｈｅｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｓ

６９７
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３　结果分析

３１　流场结构

本节采用长径比犔／犇＝１．５，逆向射流总压

比π＝０．６和无射流两种工况为例来分析支杆逆

向射流方案下的流场特性。马赫数（犕犪）及温度

云图如图５所示。其中图５（ａ）为无射流情况下

马赫数云图。

图５　有无逆向射流方案下钝体支杆区域的流场结构

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｒｏｕｎｄｓｐｉｋｅｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙ

ｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｏｐｐｏｓｉｎｇｊｅｔ

图５中可见，高超声速来流受支杆头部阻碍

产生一道弓形激波（ｂｏｗｓｈｏｃｋ），弓形激波后来

流压力和温度急剧上升，使支杆头部面临高温环

境。该激波向下游传播后激波角减小、强度减弱，

激波后的流动状态逐渐由亚声速过渡为超声速。

同时头部下游流动发生分离，形成一道剪切层

（ｓｈｅａｒｌａｙｅｒ），剪切层下为回流区。经过弓形激

波的超声速来流，通过分离激波 （ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

ｓｈｏｃｋ）使得流动与剪切层平行，该分离激波在下

游与再附激波（ｒｅａｔｔａｃｈｍｅｎｔｓｈｏｃｋ）发生干扰，产

生局部高温区。

支杆头部引入逆向射流后流场发生明显变

化，头部射流从声速膨胀加速到超声速，典型的欠

膨胀结构产生在支杆头部，整体流场如图５（ｂ）所

示。从云图上可以清晰地捕捉到马赫盘（Ｍａｃｈ

ｄｉｓｋ）、三波点（ｔｒｉｐｌｅｐｏｉｎｔ）以及桶形激波（ｂａｒｒｅｌ

ｓｈｏｃｋ）。射流将支杆头部前的弓形激波向外推

移。同时，通过弓形激波减速到亚声速的自由来

流与通过马赫盘减速到亚声速的射流相遇，在马

赫盘与弓形激波中间形成接触面（ｃｏｎｔａｃｔｓｕｒ

ｆａｃｅ）并流向下游。此外，在支杆头部产生一道剪

切层，部分冷流向下游流动，另一部分冷流在支杆

与剪切层间形成回流区。仅从温度云图可见，随

着逆向射流的引入，低温射流气体在朝下游流动

过程中将覆盖支杆和钝体头部壁面，势必有效缓

解钝体头部恶劣的热环境。进一步，图６给出了

两种方案钝体头部的压力云图及流线分布。

从流场结构来看，无射流方案与支杆逆向射

图６　钝体肩部的压力等值线和流线分布（单位：Ｐａ）

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｓｈｏｕｌｄｅｒｏｆ

ｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙ（ｕｎｉｔ：Ｐａ）
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流组合方案下的钝体头部区域都有一道明显的再

附激波，但后者再附激波在下游与分离激波相结

合。同时可以看到在两种方案下，支杆与钝体头

部间都存在一大一小两个涡结构。由云图中压力

等值线可知，在两种方案下，钝体头部附近流场都

经历了压缩后膨胀过程。通过观察流线发现，无

射流方案下再附激波波角较于支杆逆向射流组合

方案下该激波波角更大，这表明前者具有更大的

强度，并且该激波更贴近壁面，使得其壁面的高温

高压环境更甚于后者。

图７为钝体头部壁面压力及热流密度分布曲

线。通过分析曲线发现，只有支杆和支杆逆向射

流组合这两种方案下热流密度与压力变化规律较

为一致，参数数值急剧上升并在肩部达到峰值，而

后下降。但从数值上看，支杆逆向射流组合方案

减阻降热性能明显优于单一支杆方案。这与图６

的流场结构相吻合，并且在狋＝０．２ｓ时刻的钝体

头部温度分布曲线图８中得到体现。通过分析图

８发现单一支杆的方案，钝体头部面临非常严重

图７　狋＝０．２ｓ时钝体头部壁面压力和热流密度分布对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｎｔｈｅｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙｓｕｒｆａｃｅａｔ狋＝０．２ｓ

图８　狋＝０．２ｓ时钝体头部壁面温度分布对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｅｍｐｒｅａｔｕｒｅｏｎｔｈｅｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙ

ｓｕｒｆａｃｅａｔ狋＝０．２ｓ

的气动热问题。０．２ｓ时刻钝体头部在温度峰值

较初始温度上涨了约２１．１％，达到了３５５．９Ｋ，而

采用支杆逆向射流相组合方案时，该时刻下的峰

值温度为２９９．２Ｋ，上涨了约１．８％。综合来看，

后者在减阻和热防护性能上均优于前者。

图９所示为钝体头部热流密度及温度随时间

变化曲线图。由图９可知，热流密度随着时间的

图９　钝体头部壁面热流密度和温度随时间的变化情况

Ｆｉｇ．９　Ｈｅａｔｆｌｕｘａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙ

ｓｕｒｆａｃｅｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｔｉｍｅ
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增长而减小，而温度呈现相反趋势，其各自的变化

幅度趋势都是随时间增长而变小。狋＝０．１，１．０，

１．５，２．０ｓ时钝体头部温度云图如图１０所示。随

着时间的增长，不仅温度峰值在增大，气动传热影

响的深度也在增加。可以预测，由于钝体头部壁

面流体温度梯度的存在，随着时间的增长温度会

持续升高，但同时壁面温度的上升会削弱外部气

动加热，热流密度也会逐渐降低。考虑到在实际

飞行过程中，气动热对钝体头部结构造成的影响

是一个随时间变化的动态过程，所以有必要采用

流热耦合研究预测气动热带来的影响。

图１０　钝体头部温度演化过程

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙ

３２　支杆长度影响

为研究支杆长度对流场结构及减阻降热效果

的影响，共计研究了四种不同支杆长径比的工况，

即犔／犇＝０．５，１．０，１．５，２．０，其中逆向射流总压

比均设为π＝０．６。

图１１给出了在不同支杆长度下的流场马赫

数云图和流线分布情况。很明显，流场结构随支

杆的长度变化而产生明显变化。当犔／犇＝０．５

时，桶形激波后的回流区直接与钝体头部接触，剪

切层直接撞击在钝体壁面。当犔／犇＝１．０时，覆

盖在钝体头部的大回流区分裂成大小不一的两个

回流区，但此刻剪切层仍未与支杆壁面接触。当

犔／犇进一步增大到１．５和２．０时，两回流区不再

接触。从流线图可知，此时逆向射流气体在流经

上游回流区后附着于支杆壁面朝下游流动直至发

生流动分离，且随着支杆长度的增加，气体附着于

支杆壁面流动的距离也变大。从流场波系结构来

看，当犔／犇＝０．５时，在剪切层上方还未形成斜激

波。随着支杆长度的增加，当犔／犇＝１．０时，受上

扬剪切层影响，在剪切层上方位置处形成了一道

斜激波，这道斜激波在下游处与钝体肩部再附激

波发生相交。当犔／犇＝１．５，２．０时，剪切层的再

附和分离分别产生了再附激波和分离激波。另一

图１１　不同犔／犇下流场结构

Ｆｉｇ．１１　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｆｅａｔｕｒｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犔／犇
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方面发现，不论支杆长度如何变化，钝体肩部始终

存在再附激波。

进一步，图１２给出了钝体头部壁面压力随支

杆长度的变化情况。由图１２可知，支杆长度对压

力分布具有显著影响。不同支杆长度情况下，其

压力曲线的变化规律较为一致。增加支杆长度能

够明显地降低钝体头部壁面压力，尤其压力峰值

降幅较大，犔／犇＝２．０时的压力峰值较犔／犇＝０．５

时下降了４１．３％。

图１２　狋＝０．２ｓ时不同犔／犇下钝体头部壁面压力分布

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙ

ｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犔／犇ａｔ狋＝０．２ｓ

为更直观地反映支杆长度对减阻性能的影

响，通过沿头部壁面对压力积分得到阻力。图１３

给出了不同支杆长度下钝体头部的阻力系数

（犆ｄ）变化情况。犔／犇＝２．０时的阻力系数较

犔／犇＝０．５时下降了２１．４％。可见，增加支杆长

度能显著地提升减阻效果。

图１３　狋＝０．２ｓ时不同犔／犇下阻力系数

Ｆｉｇ．１３　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犔／犇ａｔ狋＝０．２ｓ

杆长对钝体壁面热流密度的影响如图１４所

示，支杆长径比犔／犇＝１．０，１．５，２．０时，随着支杆

长度的增加热流密度曲线虽有下降却相对缓慢。

图１４　狋＝０．２ｓ时不同犔／犇下钝体头部壁面热流

密度分布

Ｆｉｇ．１４　Ｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙ

ｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犔／犇ａｔ狋＝０．２ｓ

而在犔／犇＝０．５杆长情况下由于支杆长度小，射

流孔更加靠近钝体壁面，有更多冷流包围壁面，此

时逆向射流总压比起到了更主要的作用。

综合来看，一定范围内增加支杆长度能起到

很好的减阻效果，但对于热防护的影响很小。同

时支杆长度的增加必然造成结构冗长，消极质量

增加，所以需通过结合气动和结构等综合因素来

选取支杆长度。

３３　逆向射流总压比影响

本节针对逆向射流总压比（π）的影响特性进

行详细研究，其中支杆长径比均为犔／犇＝１．５。

不同π下的流场马赫数（犕犪）云图如图１５所

示。随着π增大，头部气体的质量流率及动量均

增大，支杆头部的弓形激波被进一步向外推离。

００８
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图１５　不同π下流场结构

Ｆｉｇ．１５　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｆｅａｔｕｒｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔπ

同时，支杆头部的剪切层外缘相对中心轴线的位

置略向上升高，回流区的体积略有增大。并且头

部欠膨胀结构的马赫数峰值随着π的增大而逐渐

增大，意味着逆向射流流场结构具有更大的强度。

不同于支杆长度的变化对回流区结构产生非常明

显的影响，π的增大几乎没有对回流区产生影响。

不同π下压力分布曲线如图１６。由图１６可

知，在θ＝３０°前压力的分布几乎相同，在其后的区

域内，可以观察到不同π下压力曲线开始发生变

化，并呈现出压力随着π的增大而减小的趋势。

同时需注意到压力峰值降低幅度在逐渐减小，并

且其位置随着π的增大而向上游移动。从π＝

０．４增大到π＝０．８时，压力峰值降低了１２．９％。

但这还并不能说明增加π对减阻性能有积极的影

响。由于射流与于飞行器的飞行方向相反，其势

必会产生附加阻力。前面提到π的增大意味着射

流气体的质量流率及动量同时增大，因此其带来

的附加阻力也在增大，所以必须将其纳入考虑。

图１６　狋＝０．２ｓ时不同π下钝体头部壁面压力分布

Ｆｉｇ．１６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙ

ｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔπａｔ狋＝０．２ｓ

图１７为不同π下的钝体头部面临的阻力情

况。其中白色部分为钝体头部壁面受到的阻力，

图１７　不同π下钝体头部阻力对比

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｄｒａｇｏｆｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔπ

红色部分为射流引起的附加阻力。

图１７中可见，π的增大虽然能够减小钝体头

部壁面上的阻力，但对总体阻力的降低产生了消

极影响。钝体头部阻力系数随π变化情况如图

１８所示。由图１８可知，增大π明显降低了该方

案下的减阻效果。

图１８　狋＝０．２ｓ时不同π下钝体头部阻力系数

Ｆｉｇ．１８　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔπａｔ狋＝０．２ｓ

犔／犇＝１．５情况下不同π下的热流密度分布

对比如图１９。通过观察图１９发现，热流密度分

布随着π的增大而减小，与压力分布趋势相同。

但同时要注意到，π对热流密度的影响几乎包含

整个壁面，而对压力的影响只在３０°之后才显现

出，并且热流密度峰值的位置受π的影响很小。

同时能明显看出，热流密度峰值随π增大而降低

的幅度远远大于压力峰值。π＝０．８时的热流密

度峰值较之π＝０．４时的峰值降低了６２．５％，而

压力峰值则仅下降了１２．９％。

热流密度的变化情况反应到结构温度分布如

图２０。通过观察结构温度云图可以看到，钝体头

１０８
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图１９　狋＝０．２ｓ不同π下钝体头部壁面热流密度分布

Ｆｉｇ．１９　Ｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙ

ｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔπａｔ狋＝０．２ｓ

图２０　狋＝０．２ｓ时钝体头部结构温度云图

Ｆｉｇ．２０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｂｌｕｎｔｆｏｒｅｂｏｄｙ

ａｔ狋＝０．２ｓ

部的肩部位置面临最为严重的气动热环境。并且

可以非常直观地看出π的增大能够有效地缓解气

动热对钝体头部造成的影响。

虽然增大π能很好地增强热防护能力，但随

之而来的是更大的质量流率，这也意味着飞行

器须携带更多的射流工质。而太多的消极质量

会影响到飞行器的射程，因此单位质量流率的

热防护效率是一个需要考虑的重要因素。文中

引入犈ｔ来表征单位质量流率的降热效率。定义

如下：

犈ｔ＝
犜０－犜ｍａｘ

犿
·

ｊ

（４）

其中犜０ 为犔／犇＝１．５支杆长度下无射流方案在

０．２ｓ时的壁面最大温度值，犜ｍａｘ为支杆逆向射流

组合方案在０．２ｓ时刻壁面最大温度值。犈ｔ随着

π的变化如图２１。图中可以看到，随着π的增大，

单位质量流率的降热效率在逐渐减小。

图２１　狋＝０．２ｓ时不同π下的犈ｔ

Ｆｉｇ．２１　犈ｔｖａｒｉａｔｉｏｎｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔπａｔ狋＝０．２ｓ

虽然在一定范围内增大π能够有效地增强热

防护性能，但同时也会带来阻力增大以及单位质

量流率降热效率降低等问题。

图２２给出不同π下阻力系数随支杆长度

变化曲线。由图２２可知，在支杆长径比犔／犇＝

１．０，１．５，２．０时，阻力系数随着π增长而明显

增大。而前文提到过犔／犇＝０．５下具有相对特

殊的波系结构，因此其阻力变化规律也稍有

不同。

此外，通过分析图２２中曲线能得到以下结

论：从π＝０．４增大到π＝０．８，最长支杆较最短支

杆下的钝体头部壁面阻力系数分别降低了

２６．３％、２１．４％、１６．１％。这表明在不同π下，增

加支杆长度都能有效地降低阻力。但π的增大会

导致支杆长度对阻力系数影响的降低。

２０８
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图２２　不同犔／犇下阻力系数的变化

Ｆｉｇ．２２　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犔／犇

４　结　论

基于流热耦合计算方法，本文数值研究了支

杆逆向射流组合方案下流场结构及减阻降热性

能，并分析了支杆长度和逆向射流总压比对流场

特性和减阻降热效果的影响，主要结论如下：

１）头部逆向射流的引入使单一支杆方案下

的波系结构产生巨大改变，不仅将支杆头部的弓

形激波推离，并且降低了再附激波的强度，体现出

良好的减阻降热性能。采用ＣＨＴ法得到结构温

度的瞬时响应，可以预测温度及热流密度的变化

趋势。研究表明，结构温度随时间增长而显著上

升，而钝体头部壁面热流密度峰值随着时间的推

进而降低。

２）逆向射流总压比一定时，支杆长径比的变

化会对流场波系结构产生重要影响。同时钝体头

部壁面阻力系数随支杆长径比增大而明显降低，

当π＝０．６时，随着犔／犇 从０．５增大到２．０，阻力

系数下降了２１．４％，但热防护效果对该变化不

敏感。

３）支杆长径比一定时，逆向射流总压比的变

化对整体的流场结构影响较小。壁面热流密度及

温度随着逆向射流总压比的增大而急剧减小，其

中热流密度峰值随着π从０．４增大到０．８会有

６２．５％的降低。

４）钝体头部壁面压力，尤其压力峰值，会随

着逆向射流总压比的增大显著降低。但是考虑到

逆向射流带来的附加阻力，减阻效果反而变差。

５）通过对比不同逆向射流总压比下的支杆

长度对阻力系数的影响发现随着逆向射流总压比

的增大，壁面阻力系数降低的幅度随支杆长度增

大而减小。
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