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高速飞行器防热减阻新概念构型的
气动性能

张 帅

（中国航天科工集团有限公司 北京空天技术研究所，北京 100074）

摘 要：提出了一种高速飞行条件下兼具防热减阻的凹腔槽道气动构型，建立了凹腔深宽比为 1，槽道高

度分别为 0、10、20、30、40 mm 的凹腔槽道构型，以及槽道入口高度固定为 30 mm，出口高度分别为 35、40、45、
50 mm 的扩张型凹腔槽道构型。采用求解 Navier⁃Stokes（N⁃S）方程方法进行计算，获得了不同算例的鼻锥外

壁面热流密度分布以及构型阻力系数的变化情况，分析了凹腔槽道构型参数对气动热与气动力性能的影响。

数值结果表明凹腔槽道构型能够达到预期的防热减阻效果。较优构型（槽道进出口高度比为 30/50）的防热率

与减阻率分别达到 40. 1% 和 16. 8%。槽道高度越高，减阻效果越好，但防热效率降低。相较于平直型凹腔槽

道，扩张型凹腔槽道构型能够在保证防热率不变的情况下显著提升减阻性能。
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Aerodynamic performance of new conceptual configuration of
high speed vehicle􀆳s heat flux and drag reduction
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Abstract：A heat flux and drag reduction conceptual configuration combining the forward ⁃
facing cavity and the channel was proposed with high speed.The ength⁃to⁃depth ratio of forward⁃
facing cavity was set as 1.The first series of channel height with 0,10,20,30,40 mm,and the sec⁃
ond series of channel entrance height with 30 mm and channel exit height with 35,40,45,50 mm
were taken into consideration.The wall heat flux distributions and drag coefficient were extracted
from the flow field structures to evaluate the heat flux and drag reduction characteristics via solv⁃
ing Navier⁃Stokes（N⁃S）equations.The results showed that the cavity⁃channel configuration can
achieve the expected heat flux and drag reduction.Compared with the baseline blunt cone,the cavi⁃
ty ⁃channel configuration（the channel entrance height to exit height ratio of 30/50）had the opti⁃
mal but not best heat flux and drag reduction performance within the range considered, and the
heat flux and drag reduction rates reached approximately 40.1% and 16.8%,respectively.Higher
channel height indicated better the drag reduction, but the heat flux protection effectiveness be⁃
came weakened. Moreover, higher channel exit height with a constant channel entrance height
could enhance the drag reduction effectiveness without any heat flux reduction penalty.
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高速飞行器在设计过程中，气动防热和气动

减阻性能是相互关联且矛盾的。如何设计兼具气

动防热与气动减阻的系统一直是人们关心的话

题 [1⁃2]。防热主要是降低飞行器头部驻点附近的热

流密度，减阻主要是减小激波阻力。目前常见的

防热减阻技术主要通过控制流场结构来实现，如

逆向喷流 [3⁃10]、能量投递 [11⁃17]、激波探针 [18⁃27]以及组

合形式 [28⁃36]等流场控制技术，基本原理主要是将头

部主激波推离物面，形成较大的激波脱体距离进

而为波后形成低压回流区创造条件。一方面，激

波脱体距离增大，高能量区远离物面，头部驻点附

近热流密度得以下降；另一方面，低压回流区减缓

了头部波后高压区的气动力载荷，从而减小了阻

力。然而，逆向喷流和能量投递技术结构较为复

杂，增加了飞行器整体结构设计与集成难度，除此

之外，需要飞行器携带大量额外的燃料，严重影响

了飞行器的有效载荷质量分数；激波探针头部结

构曲率半径远低于主体头部曲率半径，激波探针

本身要承受着更为巨大的烧蚀热流，需要频繁更

换维修。

凹腔构型概念最早被 Hartmann[37]作为一种

声源发生器提出。这种概念就是在飞行器头部开

出凹腔，在高速气流的作用下，腔体底部压力不断

变化进而使得腔体头部激波发生高频振荡，这个

过程中能量不断被消耗从而降低头部热流。20
世纪 60年代初，Burbank等 [38]首先利用计算流体

力学方法对柱状腔体的气动热进行分析，结果表

明凹腔构型能在一定程度上降低前缘鼻锥热流，

并在此基础上提出了迎风凹腔防热方法。Yuceil
等 [39]使用红外摄像的方法研究了在自由来流马赫

数为 4.9的条件下凹腔结构的气动热特性，发现

了“凹腔冷环”现象。Silton等 [40]通过风洞实验与

热导模拟的方法研究了自由来流马赫数为 5的条

件下，凹腔结构鼻锥烧蚀随着时间的变化情况，实

验结果表明了两者烧蚀情况的一致性。 Seiler
等 [41]对无凹腔、有凹腔等两种结构模型进行了分

析，得出了最深凹腔具有最小热通量的重要结论。

Selvaraj等 [42]将凹腔应用于高速钝头导弹外形中，

研究了自由来流马赫数为 8时弹体头部气动传热

特性，结果表明最小的凹腔直径具有最高的升

阻比和最佳的冷却效率。

槽道构型概念首先由 Gupta等 [43]提出。通过

在飞行器头部前缘处开槽形成完全流通的通道，

移除前缘壁面驻点附近的高压区，从而有效减小

飞行器的气动阻力（主要为激波阻力）。通过合理

的槽道设计使槽道内部气流发生壅塞，槽道头部

产生与未开槽的基准构型头部类似的弓形激波，

从而在大大降低飞行器气动阻力的同时不会带来

任何气动防热方面的代价。而当槽道设计不合理

时，槽道内的气流由壅塞流转变成启动流，头部弓

形激波开始向槽道内部塌陷，相应的减阻性能消

失，气动加热变得剧烈。壅塞流与启动流的流场

结构如图 1所示。

本文将凹腔和槽道构型进行有效组合，充分

利用两种构型在气动性能方面的优势。凹腔开在

钝锥的头部，槽道开在凹腔的底部，两者沿着同一

条中心轴线。对于在合理设计范围之内的凹腔槽

道构型，与未安装凹腔槽道的基准钝锥一样，正常

的激波仍然停留在头部，槽道内形成壅塞流。腔

体底部壁面压力振荡引发激波振荡耗能从而实现

防热，槽道移除头部高压区实现减阻。文中对这

种构型简单，易于一体化设计的凹腔槽道构型进

行了尝试，对飞行器流场进行了数值模拟，计算了

气动热与气动力参数，讨论了不同槽道构型对气

动性能的影响，初步分析了凹腔槽道构型的防热

减阻原理，总结了凹腔槽道概念应用于高速飞行

器防热减阻的规律，旨在探究一种新型防热减阻

气动构型。

图 1 槽道流场结构

Fig.1 Flow field structure in channel
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1 仿真构型及计算方法

1. 1 仿真构型

计算基准构型选用戴姆勒 ⁃奔驰宇航公司

（DASA）的钝双锥，它能更好地满足内部布局约

束与运载系统约束，具有更大的实际应用价值。

本文仅取钝双锥前半部分进行分析。基准构型、

迎风凹腔构型以及凹腔槽道构型参数情况如图 2
所示。图中 L为凹腔长度；D为凹腔宽度；θ为基

准构型的钝锥锥角；R n 为基准构型头部钝化半

径；平直槽道高度用 H表示，扩张型槽道进出口

高度用 H 1/H 2表示，迎风凹腔构型可认为是槽道

高度H=0 mm的凹腔槽道构型。

1. 2 计算方法

仿真计算程序采用商业软件 Fluent 19.2，网
格生成采用商业软件 ICEM 19.2。中国并行科学

技术计算中心的 128核处理器工作站为凹腔槽道

构型的计算提供了一个并行计算环境。考虑到平

均雷诺 Navier⁃Stokes（RANS）方程能够在较粗的

网格上进行求解，并且与其他数值方法（分离涡模

拟、大涡模拟和直接数值模拟）相比，可以以较低

的计算成本简化流动的计算，因此文中采用此方

法 进 行 求 解 [44]，湍 流 模 型 采 用 k⁃ω shear stress
transport（SST）湍流模型。

本文选取基于密度的双精度解算器，模拟了

具有组合凹腔槽道结构的钝锥周围流场。首先，

采用一阶空间精确迎风格式和对流上游分裂法

（AUSM）来 加 快 收 敛 速 度 ，并 通 过 FLUENT
19.2中的高速求解器进行计算引导，逐步提高二

阶精度求解器占比，并最终控制二阶空间精度模

型占比在 10%左右，这种控制方式是因为在一阶

精度结果收敛后，引入二阶空间精度模型时，残差

曲线波动逐渐变得剧烈，而且计算云图、壁面压强

与热流密度等分布情况同样变得不稳定，也有些

学者认为，二阶空间精度模型在使用轴对称网格

时不宜使用。在适当的欠松弛因子下，首先将

Courant⁃Friedrichs⁃Levy数设为 0.5以保证计算的

稳定性，随收敛过程的进行以及残差曲线的下降

自动增加到 2。当连续性残差曲线下降超过两个

数量级，其他参数残差曲线下降超过四个数量级

后，可以认为求解过程已经收敛。需要强调的是，

本文的计算存在一定的非定常性，而本文对于气

动参数的计算主要用于方案评估，此时定常假设

可以接受的，因此文中涉及定常气动热与气动力

参数数据均采集于求解过程收敛时，只有在揭示

防热减阻的机理，获得凹腔底面的压力脉动过程

时才对非定常压力数据点进行了采集。

在本文研究中，气流由左向右流动，其边界条

件类型设定为压力远场。流场由自由来流填充，

气体被认为是理想气体，采用质量加权黏度混合

定律。假设壁面上无滑移，并设置等温壁面温度

为 300 K。与之前的研究类似，本研究中使用的

边界条件如表 1所示，这些条件已在 Selvaraj等的

实验中得到了详细的描述 [42]。

2 计算方法及网格无关性校验

2. 1 计算方法校验

由于公开文献中鲜有对组合凹腔槽道结构进

行风洞或者数值实验，因此本节对之前研究过的

迎风凹腔结构进行了数值模拟计算分析，以验证

本文中采用的数值方法的正确性以及有效性。基

准构型是一个具有 20.5°锥角的钝锥构型，头部钝

化半径为 15 mm。迎风凹腔构型的长度 L=24
mm，直径 D分别为 6 mm和 12 mm[42]。计算模型

和边界参数与实验保持一致，如表 1所示。图 3给
出了 D=6 mm的基准构型与迎风凹腔构型的温

度分布云图，图中 X表示平行于来流方向的位置，

Y表示垂直于来流方向的位置。实验结果表明，

图 2 几何构型

Fig.2 Geometric configurations
表 1 边界条件

Table 1 Boundary conditions

参数

自由来流马赫数Ma∞

自由来流静压 p∞/Pa

自由来流静温 T∞/K

自由来流密度 ρ∞/（g/m3）

自由来流速度V∞/(m/s)

壁面温度 Tw/K

数值

7. 96

205. 2

143

4. 9

1 908

300
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相较于基准构型，迎风凹腔构型的凹腔内部的温

度变化很大，凹腔上游部分的温度相对均匀且差

异较小。在凹腔边缘附近可以看到局部的表面加

热。两种构型的最高温度都出现在头部鼻锥附

近，处于此位置的气流通常会减速，并降到接近零

速度。此外，在本研究中所考虑的情形下，激波的

脱体距离几乎相同。

上述三种构型的外表面热流密度分布与实验

结果的比较如图 4所示，斯坦顿数的定义在文献

图 4 热流密度的仿真与实验结果对比

Fig.4 Comparison of the heat flux between simulation
and experiment

[42]中有明确的说明。通过应用 6 mm和 12 mm
直径的凹腔，可以清楚地看到壁面热流密度的减

少。仿真结果与实验结果相差不大，斯坦顿数的

最大值出现的位置具有很高的一致性，这表明了

本文采取的仿真方法的有效性与准确性。

2. 2 网格无关性校验

气动热计算一直是 CFD领域中的一个难点

问题，网格的划分对热流密度的计算结果有很大

的影响 [45]。为了保证计算精度，本文的网格生成

借鉴了潘静等的实验结果 [46]。第一层网格的切向

尺寸对计算结果的影响较小，而法向尺寸对热流

密度的计算有本质的影响，尤其是在有激波⁃边界

层相互作用、激波⁃激波相互作用等复杂流动结构

发生时。初步网格参数根据精准热流密度计算时

的法向第一层网格高度进行选取：

ε= 5.666× 10-5

R n ρ∞
( )4.341- 23.256

Ma∞
f (T∞ ),

f (T )= {1.568-( 22.5/T ) (T < 180 K )
1.48 (T ≥ 180 K )

（1）
式中 ε为法向第一层网格高度 λ与驻点曲率半径

R n之比，表征物面法向网格松弛系数。考虑到本

文的流动条件，根据式（1），得到了第一层网格高

度 λ的阶数为 1.0×10-5 m。然后，对槽道高度

H =30 mm的凹腔槽道构型进行了网格无关性验

证分析。网格划分如图 5所示，对近壁面以及激

波可能出现的位置进行了细化。与上述研究类

似，本部分采用的边界条件见表 1，为了得到更真

实的计算结果，计算采用了轴对称假设。

第一层网格高度围绕 1.0×10-5 m量级变化，

法向高度分别设置为 1.6×10-5、8.0×10-6 m 和

1.6×10-6 m，而径向的节点数保持不变。采用指

数拉伸公式，以指数为 1.1的分布律在壁面法向

生成逐渐稀疏的流场网格。图 6为上述三种网格

下系统计算的鼻锥外壁面压力系数和热流密度分

布的比较。需要强调的是，由于凹腔槽道构型唇

口处存在尖点，在数值计算中出现了理论极值，但

考虑到其非物理特性，在数据采集时予以剔除。

结果表明，与压力相比，热流密度的计算对网格尺

寸更为敏感，网格尺度对压力数值计算结果影响

较小。不同网格尺度下的计算结果差异不大，最

大差异出现在流场复杂的驻点附近。

此外，三种网格系统计算下的局部马赫数云

图如图 7所示。观察到这些局部马赫数云图变

图 3 总温云图

Fig.3 Total temperature contours
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化不大，这意味着三种网格系统捕捉激波的能力

相似。因此，在后续研究中，为了保证数值精度

和节省计算资源，采用了 λ=8.0×10-6 m的中等

网格。

图 5 网格划分

Fig.5 Grid system

图 6 三种网格结果对比

Fig.6 Results comparison of three grids

图 7 三种网格下局部马赫数云图对比

Fig.7 Comparison of local Mach number contours with three grids
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3 结果与分析

为了探究不同凹腔槽道构型对气动热与气动

力的影响，设计了不同槽道高度以及不同出口高

度的凹腔槽道构型，并对其进行了计算分析。各

算例凹腔的深度和宽度均为 80 mm；槽道的长度

固定，平直槽道高度分别为 0、10、20、30、40 mm。

扩张型槽道入口高度H 1固定为 30 mm，出口高度

H 2为 35、40、45、50 mm。计算中假设无壁面滑移

与温度跳跃，来流条件与表 1中设定条件相一致。

需要注意的是，由于哈特曼 ⁃哨声效应，带有迎风

凹腔的钝锥周围的流场在严格意义上总是不稳定

的 [37]。这种不稳定的数值模拟在公开文献中很少

报道，而在用于方案评估时，定常假设可以接受

的 [47]。文中假设热流密度、阻力系数和流场的计

算与以往的数值模拟研究一样是稳定的 [40,42,47]，只

有在揭示防热减阻的机理，获得凹腔底面的压力

脉动过程时才模拟了空腔中的非定常流动。

3. 1 防热性能分析

图 8（a）给出了基准构型、迎风凹腔构型和

H =30 mm的凹腔槽道构型在零升力条件下的外

壁面热流密度分布比较。结果表明，凹腔槽道构

型外壁面热流密度低于基准构型的外壁面热流密

度，凹腔槽道概念的引入可以有效地降低局部热

流密度。同时，槽道高度H=10，20，30，40 mm构

型的热流密度变化如图 8（b）所示。观察到各算

例表面热流密度最大值出现的位置几乎相同。值

得注意的是，鼻锥外壁面峰值热流密度并未出现

在唇缘附近处，而是出现在靠近唇缘的下游位置。

总的来说，随着 X轴向距离的增加，热流密度先增

大到较高值，然后沿着轴向继续下降，随之再增大

到峰值继而逐渐下降。

不同槽道高度算例的峰值热流密度和激波脱

体距离变化情况如图 9所示，可以看出，对于 0
mm≤H≤30 mm的不同凹腔槽道构型，激波脱体

距离变化不大，数值在 22.1~22.9 mm之间波动。

当槽道高度达到 40 mm时，激波脱体距离明显下

降，接近 17.8 mm。在整个研究范围内，凹腔槽道

激波脱体距离比基准构型 14.6 mm的激波脱体距

离要大。峰值热流密度对槽道高度的变化较为敏

感，此值随着槽道高度的增加呈变大趋势，维持在

0.234~0.392 MW/m2之间，与无凹腔槽道的基准

构 型 相 比 ，总 体 上 热 流 密 度 下 降 了 60.07%~
33.11%。此外，与预期的一样，可以看出激波脱

体距离与峰值热流密度之间的关系是明显的，脱

体激波距离越大，激波与物体表面之间的气体流

域越宽，波后导致气动加热的能量得以耗散，避免

了高能量气体向物面传入大量的热，对应的峰值

图 8 不同构型热流密度对比（L=D=80 mm）
Fig.8 Heat flux distribution of different models

（L=D=80 mm）

图 9 不同槽道高度的峰值热流密度和激波脱体距离

Fig.9 Peak heat flux and shock wave stand⁃off
distance of cavity⁃channel with
different channel heights
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热流密度也就越小。因此，首先可以推测，凹腔槽

道构型可以通过推离主体激波来降低热流密度。

图 10为非定常特性下腔体底面的压力脉动，

横坐标为计算迭代步数，纵坐标为凹腔底面平均

压力系数，考虑到不同算例凹腔底面的面积不同，

文中通过式（2）计算平均压力系数。

C p =
2( F A - p∞ )

ρ∞V 2
∞

（2）

其中 F为面积为A的凹腔底部壁面的轴向力。结

果表明，凹腔槽道构型空腔内的流动是非定常的

并且存在一定的周期性，槽道高度越高，空腔内的

振荡频率越低，振幅越小，相应振荡越为平缓。槽

道高度H=40 mm构型的振幅仅为槽道高度H=
0 mm构型振幅的 50%左右，且自身振荡呈现出

趋于稳定的趋势。由此可见，具有较低槽道高度

的凹腔槽道构型保留了单一迎风凹腔构型的气动

结构方面的特性。而具有较高槽道高度的构型则

将大部分来流通过槽道引流到腔体外，这显然有

利于维持流场的稳定性，但也势必带来了防热性

能方面的不利影响。

图 11给出了各构型的流场温度图。图中显示

了凹腔槽道构型腔体内的温度低于不存在振荡的

基准构型的钝锥头部定常流动条件下的温度。通

过对比迎风凹腔与凹腔槽道构型的腔体内温度分

布以及凹腔底面压力振荡的特性，可以发现两者

之间有很大的相似性，因此有理由认为，凹腔槽道

构型与迎风凹腔构型的防热机理有相同之处，尤

其是具有较低槽道高度的凹腔槽道构型。凹腔底

面的压力振荡可以冷却进入腔体的气流，从而降

低钝锥外壁面上的热流密度。振荡越强，冷却效

果越明显[42,48⁃49]。由此可以进一步预测，当激波向

凹腔唇口移动时，激波与壁面之间形成的流域空

间变窄，气体压缩剧烈，激波强度变强，波后局部

马赫数下降，温度随着激波向近壁面靠近而升高，

而在能量守恒的情况下，波后气流的能量下降，滞

止温度降低，从而实现了削弱气动加热的效果。

而当激波背向凹腔唇口移动时，波后局部马赫数

上升，滞止温度升高，然而随着激波的前移，下游

的低温气体不断补充变宽的流域，在鼻锥附近形

成“气膜”，在一定程度上避免了热空气的影响，降

低了气动加热。然而可以发现，对于H=40 mm的

凹腔槽道构型，振荡压力不明显，且凹腔大体部分

区域温度没有降低，这也导致了其防热效果不佳。

最后，从能量角度来看，也能合理地解释凹腔

槽道构型热流密度下降的原因：飞行器在同一高

图 10 凹腔底部压力脉动

Fig.10 Pressure pulsation at the bottom of cavity

图 11 不同构型流场温度云图

Fig.11 Flow field temperature contours of different configurations
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度同一自由来流马赫数下飞行时总的动能和重力

势能是一定的，这些机械能在飞行过程中不断以

气动阻力做功的方式耗散。对于基准构型，气体

微元在流过弓形激波后被剧烈压缩并滞止于头部

壁面，动能下降为零，机械能全部转化为气体微元

的内能，而这些微元又通过与壁面接触放热，使得

头部驻点附近热流密度急剧增高。而对于凹腔槽

道构型，气体微元流过弓形激波被剧烈压缩后仍

然能够沿着轴向保持一定的流速，保留了部分动

能，削弱了气体微元自身的动能向内能的转化，从

而实现了凹腔槽道构型的防热特性。

考虑到火箭发动机拉瓦尔喷管的结构特点，

喷管前部缩小到中间位置至窄喉处，窄喉后由小

到大向外扩展到箭体的底部。箭体中的气体在高

压作用下流入喷嘴前部，通过窄喉后向外喷出。

这使得气流的速度根据射流横截面积的改变而变

化，进而使气流从亚声速加速到声速直至超声速。

如果将凹腔槽道的出口处设置成扩张型，则这种

凹腔槽道构型和拉瓦尔喷管在结构上就有一定的

相似之处。那么就产生了这样一个问题，这种拉

瓦尔喷管结构特性的气动优势是否有利于新型的

凹腔槽道构型的设计 ?本节选取具有平直槽道

（H1=H2=30 mm）的凹腔槽道构型作为基准模

型，得到一组 H2=35，40，45，50 mm的扩张型凹

腔槽道构型，试图解决以上问题并进一步探索改

进的方案。

峰值热流密度和脱体激波距离变化如图 12
（a）所示。从图中可以看出，激波的脱体距离和峰

值热流密度值随 H2 的变化不大。脱体距离在

22.0~22.9 mm 之 间 波 动 ，峰 值 热 流 密 度 在

0.342~0.362 MW/m2之间波动。这说明，当槽道

入口的高度确定时，峰值热流密度对槽道出口的

高度变化并不敏感，拉瓦尔喷管的构型对于气动

防热方面没有表现出有益或者有害的影响。图

12（b）为非定常特性下腔体底面的压力脉动，由

图可知，压力振荡幅值和频率无明显差异。

3. 2 减阻性能分析

相较于基准构型，凹腔槽道构型增加了湿润

面积，理论上湿润面积的增加会引起摩擦阻力的

增大，从而带来气动减阻方面的负面效果。为了

说明这部分由于湿润面积增加而增大的摩擦阻力

在飞行器总体摩擦阻力中的占比情况，现对凹腔

槽道构型外部流动和凹腔槽道内部流动所产生的

摩擦阻力进行量纲分析

f int
fext
= f int1 + f int2

fext
= 0.5ρ int1V 2

int1C f,int1 l int1
0.5ρ extV 2

extC f,ext lext
+ 0.5ρ int2V 2

int2C f,int2 l int2
0.5ρ extV 2

extC f,ext lext
（3）

式中 f int1、f int2和 fext为凹腔槽道构型内部凹腔壁面、

槽道壁面以及构型外部壁面的摩擦阻力，以下物

理量下标与此相对应。ρ为局部气体密度，V为

局部气体流速，C f为摩擦阻力系数，该系数值与

雷诺数有关，l为特征长度（文中取各部分壁面的

流向长度）。考虑到实际飞行条件，除了飞行器头

部激波后气体流速下降之外，下游大部分部位处

于自由来流中，故认为构型外部壁面气体流速

V ext =V∞，将上式整理可得

图 12 扩张型凹腔槽道构型结果对比（H1=30 mm）
Fig.12 Results comparison of diverging cavity⁃channel configurations（H1=30 mm）
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f int
fext
+ f int1 + f int2

fext
= ( )0.5ρ int1V int1

0.5ρ extV ext ( )V int1

V ext ( )C f,int1

C f,ext ( )l int1
lext

≈ V int1

V∞
≈ 0+ ( )0.5ρ int2V int2

0.5ρ extV ext ( )V int2

V ext ( )C f,int2

C f,ext
⋅

( )l int2
lext

≈ 2.0≈ V int2

V∞
≈ 0.12≈ ( )Re int2

Reext

-1/7

≈ 0.67
（4）

其中 V int1 /V ext为内流与外流速度之比，腔内气流

近乎处于滞止态，故此项为零，又因为其他项为有

限值，则第一相加项整体为零。式中 0.5ρ int2V int2/
( 0.5ρ extV ext )为质量通量之比，现对其进行推导。

来流在凹腔唇口处被切削成内流与外流两部分，

设其气动参数分别为 ρ1V 1和 ρ2V 2，由于两部分气

流分离于同一来流，两者相等。之后外流的流域

面大，认为气动参数基本不变。而内流流经的流

域面发生变化，假设槽道内气动参数变为 ρ3V 3，

构型纵向距离为单位长度，考虑到凹腔槽道内部

部分气体有可能在反压的作用下外溢到外流域，

则根据质量守恒方程有

ρ2V 2Δth2 ≥ ρ3V 3Δth3 （5）
其中 h2为凹腔的高度，h3为槽道的高度，Δt为任

意一段时间间隔，又因为 ρ1V 1 = ρ2V 2，则有

ρ3V 3

ρ2V 2
= ρ3V 3

ρ1V 1
= ρ int2V int2

ρ extV ext
≤ h2
h3

（6）

假设内部气流无外溢，考虑本文所采用的模

型，0.5ρ int2V int2/ ( 0.5ρ extV ext )为 2.0。速度之比V int2/
V∞约为 0.12，摩擦阻力系数之比 C f,int2/C f,ext，根据

摩擦阻力与雷诺数之间的关系可写成雷诺数之

比；l int2/lext特征长度之比，根据模型可选弦长和槽

道长度作为特征长度，比值近似为 0.67。根据雷

诺数与黏度之间的关系式以及 Sutherland公式

Re= ρ∞V∞L '
μ

, μ≈ μ0 ( )T '
T 0

3/2

（7）

式中 L'为流场的特征长度，μ为动力黏度，μ0为对

应的动力黏度参考值，T'为气体的特征温度，T 0

为绝对温度参考值。

可以将 f int/fext继续简化为

f int
fext
≈ 0.15 ( )μ int

μ∞

1/7

≈ 0.15 ( )T 3/2
int

T 3/2
∞

1/7

（8）

将参数以及结果代入式（8）有 f int/fext ≈ 0.24。
由此可见，相较于凹腔槽道构型的外壁面，内壁面

所产生的摩擦阻力占比很小，实际上当考虑气流

外溢时，此值更小。相对于飞行器整体阻力，这部

分摩擦阻力增量可以忽略不计，故本文气动力分

析不予考虑摩擦阻力的增量。根据以上量纲分析

可知，理论上在全流通流动情况下，增加凹腔长

度、减小槽道长度可以提高 l int1 /lext值，降低 l int2/lext
值，从而进一步降低内部流动所产生的摩擦阻力

占比。

图 13（a）显示了不同槽道高度 H的凹腔槽道

构型的阻力系数 C d（基于钝头头部钝化半径）和

减阻效率 ΔC d的比较。减阻效率定义为

ΔC d =
C d,H- C d,baseline

C d,baseline
（9）

式 中 C d,H 为 不 同 槽 道 高 度 构 型 的 阻 力 系 数 ，

C d,baseline 为基准构型的阻力系数。可以看到阻力

系数值在 0.909~1.107之间，槽道高度 H=0 mm
的凹腔槽道几乎没有或只有轻微的减阻作用，但

是当 H >0 mm时，相对于基准构型，总阻力降低

约 4%~19%。减阻效率随槽道高度的增加而增

大，较大的槽道高度可以移除更多的驻点壁面面

积和激波阻力，从而提供更好的减阻效果。当 H
达到 40 mm时，减阻效率提高到 18.60%的最佳

减阻值。图 13（b）显示了不同构型的非黏性阻力

（激波阻力）和黏性阻力（表面摩擦阻力）的比较

图。结果表明，非黏性阻力比黏性阻力在总阻力

中的占比要高，与基准构型相比，凹腔槽道结构的

非黏性阻力下降了 13.4%~42.7%，而黏性阻力

略有增加，但整体上，非黏性阻力的减小弥补了黏

性阻力的增加，进而使得总阻力得以减小。此外，

虽然黏性阻力的增量不大，但随着槽道高度的增

加，黏性阻力呈增加趋势。这是由于较高的槽道

内，气体流速与相应的动压较大，从而使其黏性阻

力略有增加。

图 14（a）给出了基准构型的局部马赫数分布
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图 13 不同构型阻力

Fig.13 Drag of different configurations

云图。如图所示，气流通过头部的弓形激波减速，

并在钝锥肩部周围迅速膨胀成为超声速气流。边

界层在锥体壁面不断发展，当流动在底部拐角处

扩展时，边界层分离形成自由剪切层。自由剪切

层向下收缩进入尾迹区，然后转向自由流方向，产

生再压缩斜激波。通过对计算的速度矢量的分

析，发现在构型底面区域形成了一对反向旋转的

回流涡。图 14（b）显示了H= 30 mm凹腔槽道构

型的局部马赫数分布。其头部激波结构与基准构

型的钝锥头部的激波结构相似，槽道内形成壅塞

流，形成了有效钝前缘。对于这里所考虑的几何

结构，内部流动与在膨胀状态下的射流和排气管

下形成的高压气流结构相似，形成了类似于射流

羽流的清晰可见的筒体激波结构。同时，两个急

剧膨胀的气流的存在严重地缩小了底部回流区的

大小，流动结构类似于两个反向旋转的旋涡，尾部

也形成了类似于喷管出口处的马赫盘形状流场。

此外，研究扩张型凹型槽道构型的减阻效果。

图 15显示了扩张型槽道的阻力系数和减阻效率，

此处减阻效率定义为

ΔC 
d =

C d,H- C d,30

C d,30
（10）

式中 C d,30为槽道高度为 30 mm构型的阻力系数。

可以看出，扩张型槽道的阻力比平直槽道的阻力

要小一些。H 2 =35~50 mm构型的总阻力降低

约 0.63%~2.52%。当使用扩张型槽道时，槽道

壁面上的压力会产生一个逆来流方向的分量，从

而进一步降低阻力。

图 16是不同构型的局部马赫数云图。在图

中可以看到，对于不同算例，气流以亚声速从凹腔

流入槽道，随后气流在喉部之后加速到超声速。

然而，在 H 2较低的扩张型槽道中，大部分槽道内

的气体流速仍然相对较低。随着H 2的增加，气流

提前在槽道上游处加速到较高的局部马赫数，动

压随 H 2的增加而增大。这部分动压将会在来流

的反向产生一个更大的力分量，从而进一步降低

阻力。此外可以发现，各算例头部鼻锥附近的流

场差别不大。

为了直观地观察凹腔槽道构型通过移除鼻锥

头部波后驻点高压壁面从而实现气动减阻的效

果，图 17给出了基准构型、迎风凹腔构型和 H=
30 mm凹腔槽道构型三维定常流场模拟下的壁面

图 15 扩张型凹腔槽道构型的阻力系数和减阻效率对比

（H1=30 mm）
Fig.15 Comparison of drag coefficient and drag reduction

efficiency of diverging cavity⁃channel
configurations（H1=30 mm）

图 14 不同构型的腔体局部马赫数云图

Fig.14 Mach number contours in cavity of
different configurations
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压力分布图。

由图 17可知，基准构型鼻锥处形成了明显的

波后驻点高压区。迎风凹腔构型能够将这部分驻

点高压区移除，但是由于腔体内部气体的滞留，在

凹腔底部仍会形成高压区域。除此之外还注意到

外壁面压力峰值仍然出现在鼻锥唇口驻点附近，

而腔体内部侧壁面和底面的压力要高于基准构型

头部的驻点压力，结合图 13（a）可知相应的单一

迎风凹腔构型的减阻效果并不明显。对比以上两

种构型，H =30 mm的凹腔槽道构型在移除头部

驻点高压区壁面的同时，虽然在凹腔底部形成局

部高压区，但是槽道却能进一步对这部分高压区

进行移除，不仅减小了轴向有效面积，且使得凹腔

槽道构型底部的壁面压力值小于单一的迎风凹腔

构型，从而达到更为显著的减阻作用。值得注意

的是：①经过槽道的压力移除作用，凹腔构型侧壁

面以及底面的压力值均明显低于无槽道的迎风凹

腔构型的同部位压力值，这对凹腔槽道构型的减

阻作用有益。②对于鼻锥外壁面，壁面压力峰值

已经不再出现在唇口驻点附近处，而是出现在唇

口的下游部位。

3. 3 本文探究思路与不足

综上可知，在高速钝体飞行器中应用凹腔槽

道新概念构型确实能够实现兼具防热减阻的目

图 16 扩张型凹腔槽道腔体构型的局部马赫数云图

Fig.16 Local Mach number contours of diverging cavity⁃channel configurations

图 17 不同构型压力云图

Fig.17 Pressure contours of different configurations
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的，对于凹腔槽道构型，在保证凹腔几何尺寸一定

的条件下，仅通过控制槽道构型的几何参数，对构

型参数不断设计优化，有望达到防热减阻的最优

效果。整体来看，凹腔槽道构型流场结构主要分

为两部分：一部分为椭圆形的亚声速区，此区域内

的流动信息可以沿着各个方向传递；另一部分为

双曲线形的超声速流动区，这部分区域信息只能

沿着来流方向向下传递。较低槽道高度的凹腔槽

道构型凹腔底面的压力脉动引起的扰动向逆向传

递，势必会引起激波的变化从而实现防热甚至是

减阻的作用。此外，通过槽道的头部波后高压区

壁面的移除作用，加上槽道对凹腔内部壁面压力

值削弱的影响，也势必会出现显著的减阻作用。

此外，凹腔槽道构型还存在提供可变阻力系数的

可能性，例如，对于空间飞行器，在进入大气层的

初始阶段，在槽道关闭的情况下具有相对较高的

阻力，实现减速。然后打开槽道，以获得较低的阻

力，以改善横向航程、弹道控制或机动性。无论槽

道处于打开状态还是关闭状态，凹腔槽道构型始

终具有出色的热防护能力。

在整个新概念防热减阻构型的设计过程中采

用了迂回行进的方法，如图 18所示，图中 qmax为飞

行器头部峰值热流密度。首先，采用单一迎风凹

腔来解决气动加热问题，其中最重要的结构参数

是 L/D，文中 L/D设为 1，L=D=80 mm，得到理

想的防热效果（0→1）。其次，张帅等 [50]对槽道的

减阻效果进行了研究，验证了带有槽道的 DASA
钝双锥能够在没有过多的防热损失的情况下实现

显著的减阻效率（0→2）。接下来，对迎风凹腔与

槽道构型进行结合，以弥补彼此的气动性能方面

的不足，达到预期的防热和减阻效果（0→3）。但

图 18 凹腔槽道迂回行进设计过程

Fig.18 Circuitous marching process in the
cavity⁃channel design

是，如果凹腔槽道构型超出设计范围，槽道内则会

出现启动流并出现热防护反作用（0→4）。最后，

考察了拉瓦尔喷管的形状，旨在进一步改进凹腔

槽道构型，随着H 2的增加，热流密度的变化很小，

H 2越大，减阻效果越好，热防护效率受其影响较

小，从而得到了更为理想的结果（3→5）。

在高速飞行器的设计中要尽量避免尖点的出

现以防止热流密度集中，这也是钝头体产生的原

因。目前大部分关于迎风凹腔尺寸构型设计等研

究很少考虑唇口尖点钝化，为了避免唇口的烧蚀，

可以将唇口尖点进行一定的钝化。此外，贯穿飞

行器整体的槽道必定会引起飞行器整体强度、有

效体积利用率等性能的下降，同时考虑到为避免

增加过多的湿润面积而引起摩擦阻力的升高，可

以将开槽在前缘附近向下偏出，为避免喷流对流

场的影响，出口处可以设计成内面曲线与外面曲

线相切。图 19给出了优化构型的设想，以期达到

更优的气动效果。最后，凹腔槽道构型的防热减

阻机理比较复杂，且是多方面的，对其减阻机理进

行更全面、更详细的研究，并考虑以上分析的设计

要素将是本实验室后续工作的重点。

4 结 论

通过求解二维轴对称 RANS方程，结合 SST
k⁃ω湍流模型，对一种应用新型凹腔槽道概念钝

锥的流场进行了数值模拟，结果表明：

1）在本文考虑的范围内，H 1/H 2=30/50的
凹腔槽道构型具有较优的防热和减阻性能，热流

密度下降率和减阻率分别达到 40.1%和 16.8%。

2）头部峰值热流密度对槽道高度的变化敏

感，随槽道高度的增加，此热流密度值呈上升趋

图 19 优化构型设想

Fig.19 Hypothetical optimal configuration design
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势，各算例最大值在 0.234~0.392 MW/m2之间，

与 基 准 构 型 相 比 ，总 体 上 热 流 密 度 降 低 了

33.11%~60.07%。

3）减阻率随槽道高度的增加而提高，较高槽

道高度的构型可移除更多的驻点壁面面积和激波

阻力，从而提供更好的减阻效果。相对于基准构

型，总阻力降低了约 4%~19%。

4）迎风凹腔构型对钝锥的减阻效果不明显，

在本研究考虑的范围内，其减阻率在 1.0%以内。

5）扩张型凹腔槽道构型头部峰值热流密度

受槽道出口高度H 2的影响不明显，头部流场结构

变化也不大。而阻力系数随 H 2 的增加呈下降

趋势。
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