
 
文章编号：1000-8055（2023）12-3063-10　　　　　　　　　　doi：10.13224/j.cnki.jasp.20220199
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摘　　　  要：    针对高速飞行器减阻防热问题，提出了一种减阻杆头部开槽进气、中部侧向排气的减阻杆槽

道组合构型。基于 SST k-ω湍流模型，采用有限体积法求解了二维轴对称雷诺平均 Navier-Stokes方程，对组合

构型的流场进行了数值模拟，并分析了减阻防热特性以及其影响因素。数值结果表明：相较于单一减阻杆，

引入槽道后，侧向排气将分离激波推离减阻杆，飞行器主体再附激波强度明显减弱，组合构型减阻防热特性

显著提高；槽道收敛半角越大，侧向排气孔位置越靠近减阻杆中部，构型减阻防热效果越好；随着飞行动压的

增加，构型减阻防热性能不断提高。在研究范围内，收敛半角为 60°，侧向排气孔位于减阻杆中部的组合构型

减阻防热总体效果最好，并且在动压在 30.15 kPa时达到最佳，相比单一减阻杆，飞行器主体壁面热流峰值降

低 33.84%，总阻力降低 14.44%。
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Abstract:   For the drag and heat flux reduction of high speed vehicles, a novel combinational spike
and channel concept was proposed. The high pressure air behind the bow shock flowed into the channel at
the head of the spike, and then sprayed out through the lateral jet near the middle of the spike. Based on the
SST k-ω turbulence model, the two-dimensional axisymmetric Reynolds average Navier-Stokes equations
were  solved  by  the  finite  volume  method,  and  the  flow  field  of  the  combinational  configuration  was
numerically simulated. Compared with the single spike, with the introduction of the channel, the lateral jet
pushed the separated shock wave away from the spike, and the intensity of the reattachment shock wave
was significantly weakened,  thus improving the drag and heat  flux reduction efficiency.  The influencing
factors  of  the  combined  configuration  were  analyzed;  the  larger  convergent  half  angle  of  the  channel
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indicated the closer location of the lateral jet to the middle of the spike, and the better overall drag and heat
flux reduction result  of this configuration. With the increase of dynamic pressure,  the drag and heat flux
reduction performance of the configuration was continually improved. In the research range, the combined
configuration in which the convergent half angle was 60° and the lateral jet was located at the middle of
the spike had the best overall result of drag and heat flux reduction, and the result reached the best when
the dynamic pressure was 30.15 kPa. Compared with the spike, the peak value of heat flux along the blunt
body wall was reduced by 33.84% and the total drag of the configuration was reduced by 14.44%.

Keywords:   high speed flight；aerodynamic drag reduction；aerodynamic heat flux reduction；
spike；channel

 

近年来，高速飞行技术由于其重大的战略意

义，受到世界各国的广泛关注[1]。在高速飞行中，

飞行器往往面临剧烈的气动加热和气动力载荷，

严重时可造成飞行器表面烧蚀，破坏气动结构，

这给高速飞行器的设计带来了严重挑战。因此，

在高速飞行领域，减阻防热设计工作显得尤为重

要[2]。目前常见的减阻防热技术分为主动控制和

被动控制，其基本原理主要是通过改变流场结构

和激波强度来实现减阻防热，主要包括能量投

递[3-5]、迎风凹腔[6-8]、发汗冷却[9]、逆向喷流[10]、减

阻杆[11] 及组合技术[12] 等。

减阻杆由于其结构简单，减阻效果明显，得到

大量研究人员的青睐。在高速飞行器头部安装减

阻杆，可将弓形激波推离物面，削弱激波强度，降

低物面阻力，从而实现减阻的目的[13]。然而，减阻

杆在减阻的同时，其防热效果并不理想[14]，并且在

非零攻角下，其减阻防热性能显著变差[15]，这使减

阻杆的应用受到了限制。为了改善减阻杆的气动

性能，一些学者在减阻杆头部安装了气动盘，相

比减阻杆，再附激波强度明显减弱，从而进一步

实现了减阻防热作用[16-18]。此外，一些减阻杆组

合方案也被提出，其中姜宗林、Liu等[19-20] 在减阻

杆基础上提出了减阻杆侧向喷流组合构型，并进

行了实验和数值模拟，发现侧向喷流推离了再附

激波，并降低了激波强度，钝体壁面压力和热流

都大幅降低，减阻防热特性显著提高。朱亮等[21-24]

和黄杰等[25] 则进一步研究了减阻杆长度、头部气

动盘形状、侧向喷流总压及喷流位置对超声速流

动中减阻杆减阻防热特性的影响。但是在减阻杆

侧向喷流组合构型中，侧向喷流作为主动控制的

一种，需要飞行器携带额外的工质及其储存设备，

降低了有效载荷，提高了发射成本。

Gupta等[26-27] 提出了人工钝前缘构型，该构型

在高速飞行器头部驻点处开设槽道，通过移除激

波后的高压区域实现减阻的目的。本课题组在之

前的研究工作中[28-29] 也进行了大量的槽道构型气

动性能研究。但是以上的槽道构型都设计在飞行

器中轴线上，很大程度上影响了容积使用效率，

因而实际应用性欠佳。耿云飞等[30] 发展了曲型

槽道的概念，槽道在翼型前缘附近偏出，由此产

生的侧向喷流可以为升力带来增益，金亮等[31]

也针对高超声速再入飞行器流动控制问题，提出

了一种头部进气、尾部排气的多孔流动控制概念，

实现了无活动气动面产生控制力矩的目的。

基于以上研究工作，考虑一种减阻杆-槽道组

合构型，在减阻杆头部进气、通过中通槽道在减

阻杆中部排气，在起到侧向喷流等效作用的同时

无需携带额外工质，此外，槽道结构在减阻杆中

部侧向排气，没有影响下游主体飞行器的容积使

用效率。文中对这种构型流场进行了数值模拟，

计算了气动热与气动力参数，讨论了槽道收敛半

角、侧向排气孔位置以及飞行动压对气动性能的

影响，初步分析了减阻杆-槽道组合构型的减阻防

热原理。

 1    仿真构型及计算方法

 1.1   仿真构型

本文的减阻杆-槽道组合构型如图 1所示。

飞行器主体头部半径 R=20 mm，θ为主体头部圆

心和头部壁面任意点连线与对称轴之间的夹角；

减阻杆总长度 L=4R，减阻杆半径 Rs=0.1R，其头部

气动盘半径 Rd=0.3R；槽道半径 Rc=0.05R，定义收

敛半角 φ为槽道收敛段侧壁面与对称轴之间的夹

角；侧向排气孔宽度 W=0.05R，Lr 为侧向排气孔中

心距钝体壁面之间距离 Lj 与减阻杆总长度 L的

比值：

Lr = Lj/L （1）

计算选取海拔 30 km处的自由来流条件，来
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流静压 p∞=1 197 Pa，来流温度 T∞=226.5 K，来流马

赫数Ma=6，来流攻角为 0°，采用二维轴对称模型。

计算域远场采用压力远场边界条件，出口采用压

力出口边界条件，模型壁面采用无滑移恒温物面

边界条件，壁面温度 Tw=300 K。

 1.2   计算方法

本文基于有限体积法求解二维轴对称雷诺平

均纳维叶-斯托克斯（Navier-Stokes）方程，对高超

声速流场进行数值模拟。假设空气为理想气体，

黏性选择 sutherland公式拟合。在本文计算范围

内，最高温度不超过 2 500 K，因此不考虑化学反

应，只考虑高温真实气体效应带来的比定压热容

变化，并用分段七次多项式拟合。

采用 SST k-ω模型，选择密度基、双精求隐式

求解器，使用 AUSM （advection upstream splitting
method）格式计算通量，二阶迎风格式进行空间离

散。从压力远场初始化计算域，当残差降低 3个

量级，认为计算收敛。

 2    计算方法及网格无关性校验

 2.1   计算方法校验

为了检验本文数值计算方法的可靠性，对带

气动盘的减阻杆进行算例验证[32]。计算模型钝体

半径为 20 mm，减阻杆总长度为 40 mm，头部气动

盘半径为 5 mm，风洞实验自由来流马赫数为 7，
总温为 860 K，雷诺数为 4.0×105。

图 2给出了实验纹影与数值计算密度云图的

对比情况。从图中可以看出，本文的数值计算结

果准确地捕捉到了气动盘头部脱体弓形激波和主

体钝头肩部再附激波等复杂流场结构。此外，

图 3给出了主体钝头壁面热流分布对比情况 , 图
中 θ为主体头部圆心和头部壁面任意点连线与对

称轴之间的夹角。由图可知，热流计算结果与实

验测得结果分布规律符合较好。综上，本文采用

的数值计算方法可以准确可靠地模拟高速减阻杆

绕流。
 
 

Bow shock

Reattachment shock

图 2    实验纹影图与数值模拟密度云图对比

Fig. 2    Comparison of experimental schlieren image and

computational density contour
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图 3    数值模拟壁面热流数据与实验数据对比

Fig. 3    Comparison of heat flux along the model surface between

computational and experimental results
 

 2.2   网格无关性校验

高速气动热计算一直是 CFD领域中的一个

难点问题，网格的划分对热流的计算结果有着很

大的影响。为了保证计算精度，本文的网格生成

借鉴了潘静的实验结果[33]。第一层网格的切向尺

寸对计算结果的影响较小，而法向尺寸对热流的

计算有着本质的影响，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计算时的法向

第一层网格高度进行选取：
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图 1    仿真构型

Fig. 1    Physical model
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ε =
5.666×10−5

√
Rnρ

·
Å

4.341− 23.256
Ma∞

ã
· f（T）

f（T）=
ß

1.568−（22.5/T） （T < 180 K）
1.48 （T≥180 K）

（2）

λ

式中 ε为法向第一层网格高度 λ与驻点曲率半径

之比，表征物面法向网格松弛系数；Rn 为驻点曲

率半径；ρ和 Ma∞分别为远方来流的密度与马赫

数。考虑到本文的流动条件，根据式（2），得到了

第一层网格高度 为 10−5 m量级。

φ选取槽道收敛半角 =45°，侧向排气孔位置

Lr=0.5的减阻杆槽道组合构型进行网格无关性分

析。组合构型的网格如图 4所示，计算一共设置

了 3套网格，粗网格、中等网格和细网格，钝体壁

面法向第一层网格高度分别为 3×10−5 m、 1×
10−5  m、 5×10−6  m， 网 格 总 数 分 别 为 266 199、
312 867、350 764。
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图 4    计算网格

Fig. 4    Computational grids
 

不同密度网格主体头部壁面热流结果对比如

图 5所示。对壁面热流进行无量纲化，并用斯坦

顿数 St表示：

St =
qw

（Taw−Tw）ρ∞v∞cp
（3）

Taw = T∞
{

1+
[
（γ−1）/2

]
Ma2Pr1/3

}
（4）

式中 qw 为壁面热流密度，Taw 为绝热壁温，T∞为远

方来流温度，ρ∞、v∞、cp、γ、Pr分别为自由来流密

度、速度、比定压热容、比热比和普朗特数。

由图 5可以看出，随着 θ的增大，钝体壁面热

流整体上呈先增大后减小的趋势，其头部热流最

低，肩部热流最高。不同密度网格最终计算结果

较为一致，只有在肩部粗网格热流计算误差较大，

而中等网格和细网格计算结果差别很小，为在保

证计算精度的同时节省计算资源，本文选择中等

网格。

 3    结果与分析

 3.1   组合构型流场与气动特征分析

φ本节以槽道收敛半角 =45°，侧向排气孔位

置 Lr=0.5的减阻杆槽道组合构型为例，分析了其

流场特征并与单一减阻杆构型做了对比讨论，温

度云图、马赫云图以及流线图如图 6所示。

由图 6 （a）可知，高速来流在单一减阻杆的气

动盘头部形成一道弓形激波，随后在气动盘底部

发生流动分离，并生成了一对涡结构。在减阻杆

中部，再次发生流动分离，在钝体头部生成了一

对涡结构，并产生了一道分离激波。在钝体肩部

处，由于来流气体再附，产生了一道再附激波，并

与前面的分离激波相互干扰，造成钝体肩部附近

区域热环境变差。

而在加入槽道结构后，相比单一减阻杆构型，

组合构型的流场特征发生了明显改变。由图 6 （b）
可知，高速来流在槽道收敛段减速为亚声速，然

后在槽道内逐渐加速为超声速。在侧向排气孔处，

气体继续膨胀加速，并形成了桶状激波。桶状激

波与减阻杆中部的分离激波相互作用，将分离激

波推离了物面，削弱了主体附近的分离激波与再

附激波的干扰，并在排气孔两侧生成了涡结构，
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图 5    不同网格系统计算壁面斯坦顿数

Fig. 5    Stanton number distributions along the model surface for

different grids system
 

3066 航    空    动    力    学    报 第 38 卷



扩大了钝体头部的回流区区域，降低了肩部再附

激波的强度，这对热防护与激波减阻具有重要的

意义。

图 7显示了钝体、减阻杆以及减阻杆槽道组

合构型钝体壁面斯坦顿数分布情况。由图可知，

相比单一的钝体，加入减阻杆后，钝体壁面头部

热流得到大幅度降低；然而在钝体肩部处，由于

激波相互作用，使得该区域附近热流略有上升。

而在减阻杆的基础上加入槽道结构后，钝体壁面

热流得到进一步降低，在钝体肩部处效果最为明

显，缓解了该区域附近的气动加热情况。

图 8显示了钝体、减阻杆以及减阻杆槽道组

合构型钝体壁面压力分布情况。对壁面压力进行

无量纲化，并用压力系数 Cp 表示：

Cp =
p− p∞
1
2
ρ∞v2

∞

（5）

式中 p为壁面压力。由图 8可知，壁面压力分布

规律与热流相似。相比纯钝体，加入减阻杆后，

钝体壁面头部压力得到大幅降低。在减阻杆基础

上加入槽道后，钝体壁面压力进一步降低，在钝

体肩部处效果最为明显。综上，相比单一减阻杆，

减阻杆槽道组合构型在降低热流的同时，也会降

低阻力。

 3.2   槽道收敛半角影响

φ

为研究槽道收敛半角对减阻杆槽道组合构型

气动性能的影响，共设计了 5种不同槽道收敛半

角的构型，分别为 =0°，15°，30°，45°和 60°，侧向

排气孔位置均设为 Lr=0.5。
图 9给出了不同槽道收敛半角下的钝体壁面

斯坦顿数分布情况。由图可知，随着 θ增大，斯坦

顿数总体上呈先增大后减小的趋势。在 θ < 11°范
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图 6    携带槽道与不携带槽道减阻杆构型流场结构对比图

Fig. 6    Comparison of flow field structure around spike with and

without channel
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图 7    不同模型壁面斯坦顿数

Fig. 7    Stanton number distributions along the model surface

for different models
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图 8    不同模型壁面压力系数

Fig. 8    Pressure coefficient distributions along the model

surface for different models
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φ

围内，钝体壁面斯坦顿数先增大后减小；随后斯

坦顿数逐渐增大，并在钝体肩部附近达到最大值，

随之又逐渐减小。此外，随着槽道收敛半角逐渐

增大，槽道头部引入气体量增加，侧向排气推离

分离激波远离物面距离增加，再附激波强度减弱，

减阻杆槽道组合构型的壁面斯坦顿数逐渐降低，

尤其是在钝体肩部附近斯坦顿数降低最为明显。

其中，槽道收敛半角 =60°组合构型的防热效果最

好，相比单一减阻杆构型，钝体壁面斯坦顿数峰

值降低 33.84%。

图 10给出了不同槽道收敛半角下的钝体壁

面压力系数分布情况。由图 10可知，随着 θ增大，

钝体壁面压力系数总体上呈先增大后减小的趋势。

在 θ < 11°范围内，壁面压力系数基本不变；在 11° <
θ < 20°范围内，壁面压力系数逐渐降低；当 θ >
20°时，壁面压力系数逐渐增大，并在钝体肩部附

近达到最大，随后又开始降低。此外，随着槽道

收敛半角逐渐增大，减阻杆槽道组合构型的壁面

φ

压力系数逐渐降低，利于减阻。其中，槽道收敛

半角 =60°组合构型的压力降低效果同样最好，相

比单一减阻杆构型，压力系数峰值降低 40.02%。

表 1对比了不同槽道收敛半角构型阻力系

数 Cd 及其下降百分比 ΔCd。其中，阻力系数定义为：

Cd =
Fx

1
2
ρ∞v2

∞S ref

（6）

式中 Fx 为构型总阻力，本文假设钝体底部压强等

于自由来流压强；Sref 为参考面积。阻力系数下降

百分比定义为：

∆Cd =
Cds−Cdsc

Cds
×100% （7）

φ

φ

φ

式中 Cds 为减阻杆构型的阻力系数，Cdsc 为减阻杆

槽道组合构型的阻力系数。由表可知，减阻杆槽

道构型可进一步降低阻力。当 处在 0°～45°范围

内时，随着收敛半角逐渐增加，构型阻力不断降

低。其中， =45°构型阻力最低，相比单一减阻杆

构型，阻力降低 16.64%。但 继续增加到 60°时，

构型阻力稍有上升，但相比减阻杆，阻力仍降低

14.44%。
  

表 1    槽道收敛半角对阻力系数的影响

Table 1    Effect of the convergent half angle of the channel on

drag coefficient

模型 Cd ΔCd/%

单一减阻杆 0.268 49 0

φ=0° 0.239 62 10.75

φ=15° 0.239 35 10.85

φ=30° 0.236 31 11.99

φ=45° 0.223 82 16.64

φ=60° 0.229 73 14.44
 
 

φ

φ φ

φ

为进一步分析当 增加到 60°时阻力略有上

升的原因，图 11给出了 =15°和 =60°减阻杆头部

的马赫数云图，由图可知，当 =60°时，肩部激波

角 β变大，头部激波由弓形激波向正激波转化，激

波强度变大，导致了这一部分阻力分量变大，进

而导致整体构型阻力稍有上升。

 3.3   侧向排气孔位置影响

φ

φ

为研究侧向排气孔位置对减阻杆槽道组合构

型气动性能的影响，共设计了 5种不同侧向排气

孔位置的构型，即 Lr=0.1，0.3，0.5，0.7和 0.9。根据

以上分析，槽道收敛半角 =60°的减阻防热总体效

果最好，因此本节槽道收敛半角均设为 =60°。
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图 9    不同槽道收敛半角模型壁面斯坦顿数

Fig. 9    Stanton number distributions along the model surface for

different convergent half angles of the channel
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图 10    不同槽道收敛半角模型壁面压力系数

Fig. 10    Pressure coefficient distributions along the model

surface for different convergent half angles of the channel
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图 12给出了不同侧向排气孔位置下构型的

斯坦顿数分布情况。由图可知，在槽道收敛半角

一定的条件下，侧向排气孔位置对组合构型气动

热性能影响较大。总体上看，随着侧向排气孔位

置从减阻杆两端向中间靠近，斯坦顿数逐渐降低，

尤其是在钝体肩部附近斯坦顿数降低最为明显。

其中，侧向排气孔位置为 Lr=0.5的组合构型的防

热效果最好。
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图 12    侧向喷流位置模型壁面斯坦顿数分布

Fig. 12    Stanton number distributions along the model surface

for different lateral jet locations of the model
 

图 13给出了不同侧向排气孔位置下的钝体

壁面压力系数分布情况，表 2对比了不同侧向排

气孔位置构型阻力系数及其下降百分比。整体上，

钝体壁面压力和构型阻力随侧向排气孔位置的变

化规律与斯坦顿数的一致，侧向排气孔位置越靠

近减阻杆中部，钝体壁面压力越低，构型阻力越

小，侧向排气孔位置 Lr=0.5组合构型的壁面压力

降低效果和减阻效果最好。
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图 13    侧向喷流位置模型壁面压力系数分布

Fig. 13    Pressure coefficient distributions along the

modelsurface for different lateral jet locations

of the model
 
 
 

表 2    侧向喷流位置对阻力系数的影响

Table 2    Effect of the lateral jet location on drag coefficient

模型 Cd ΔCd/%

单一减阻杆 0.268 49 0
Lr=0.1 0.261 76 2.51

Lr=0.3 0.242 83 9.56

Lr=0.5 0.229 73 14.44

Lr=0.7 0.236 68 11.85

Lr=0.9 0.236 10 12.06
 
 

图 14给出了不同侧向排气孔位置下的马赫

数云图及流线图。与图 6（a）单一减阻杆构型对

比可以看出，侧向排气孔位置对流场特征的影响

非常明显。当侧向排气孔位于减阻杆尾部时，侧

向排气直接与钝体前的主回流区相互干扰，在一

定程度上降低了侧向排气的减阻防热效率。而当

侧向排气孔位于减阻杆头部时，侧向排气虽然也

与气动盘底部的次回流区发生相互干扰，但由于

次回流区强度明显弱于主回流区，此时侧向排气

的减阻防热效率得到进一步提高。当侧向排气孔

位于减阻杆中部时，侧向排气的减阻防热效率最

高，一方面是由于侧向排气与回流区相互干扰程

度较弱；另一方面，在减阻杆中部剪切层分离，生

成分离激波，而侧向排气将分离激波推离物面，

降低了再附激波强度。

 3.4   飞行动压影响

为研究飞行动压对减阻杆槽道组合构型气动

性能的影响，保证大气参数一定，固定飞行高度

为 H=30 km，设计 4个来流马赫数条件，即 Ma=3，
4， 5， 6，对应动压 Qbar 分别为 7.54、 13.40、 20.94
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=15° and  =60°
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φ

kPa和 30.15 kPa。根据上述分析，槽道收敛半角

=60°，侧向排气孔位置 Lr=0.5组合构型的减阻防

热总体效果最好，因此本节采用此构型进行分析。

表 3对比了不同来流马赫数下钝体壁面热流

峰值 Qm 及其下降百分比 ΔQm，下降百分比定义为：

∆Qm =
Qms−Qmsc

Qms
×100% （8）

式中 Qms 为减阻杆构型的钝体壁面热流峰值，

Qmsc 为减阻杆槽道构型的钝体壁面热流峰值。由

表可知，随着飞行动压的增大，减阻杆槽道构型

的钝体壁面热流峰值下降百分比逐渐增加，防热

效果逐渐增强，但是下降百分比增加的趋势逐渐

减弱。

表 4对比了不同飞行动压下构型阻力 Fx 及

其下降百分比 ΔFx，下降百分比定义为：

∆Fx =
Fxs−Fxsc

Fxs
×100% （9）

式中 Fxs 为减阻杆构型的阻力，Fxsc 为减阻杆槽道

构型的阻力。由表可知，阻力随飞行动压的变化

规律与热流的相似。随着飞行动压的增大，减阻

杆槽道构型的阻力下降百分比逐渐增加，但是其

趋势逐渐减弱。在研究范围内，组合构型在

Qbar=30.15 kPa条件下减阻效果最好，总阻力降低

了 14.44%。
 
 

表 4    飞行动压对阻力的影响

Table 4    Effect of flight dynamic pressure on drag

Qbar/kPa Fxs/N Fxsc/N ΔFx/%

7.54 2.46 2.17 11.79

13.40 4.72 4.05 14.19

20.94 7.23 6.19 14.38

30.15 10.18 8.71 14.44
 
 

 4    结　论

通过求解二维轴对称雷诺平均 Navier-Stokes
（RANS）方程，结合 SST k-ω湍流模型，对一种应

用新型减阻杆槽道组合构型的流场进行了数值模

拟，结果表明：

1）  较之单一减阻杆构型，引入槽道结构后，

构型流场特征发生明显改变。侧向排气孔处的桶

状激波与减阻杆中部的分离激波相互作用，将分

离激波推离了物面，并降低了肩部再附激波的强

度，增大了回流低压区，实现了防热减阻效果。

2） 在侧向排气孔位置一定的条件下，随着槽

道收敛半角增大，主体壁面斯坦顿数、压力系数

和阻力均呈下降趋势。整体上，槽道收敛半角

 

表 3    飞行动压对最大热流的影响

Table 3    Effect of flight dynamic pressure on

maximum heat flux

Qbar/kPa Qms/（kW/m2） Qmsc/（kW/m2） ΔQm/%

7.54 70.08 59.88 14.55

13.40 171.03 132.03 22.80

20.94 319.70 226.98 29.00

30.15 521.21 344.81 33.84
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图 14    不同侧向排气孔位置模型马赫数云图及流线图

Fig. 14    Mach contours and streamlines for different lateral jet

locations of the model
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φ=60°构型的减阻防热效果最佳，斯坦顿数与压力

系数峰值分别下降了 33.84%和 40.02%。

3） 在槽道收敛半角一定的条件下，随着侧向

排气孔位置从减阻杆两端向中间靠近，主体壁面

斯坦顿数、压力系数和阻力均呈下降趋势。整体

上，侧向排气孔位置为 Lr=0.5的组合构型的减阻

防热效果最佳。

4） 随着飞行动压的增大，构型的减阻防热效

果逐渐增强，但是相应的峰值热流和压力下降百

分比增加的趋势逐渐减弱。
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