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超声速飞行器减阻杆/盘与双喷流组合构型减阻
和防热性能

许    阳，陈宣亮

（中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘　　　  要：    为降低超声速飞行器的气动力和热载荷，研究一种减阻杆 /盘与双喷流组合构型，并采用数值

方法分析了几何参数和喷流参数对流场特征以及减阻和防热性能的影响。结果表明：减阻杆长径比对构型

的减阻效率影响较小，但对防热效率影响较大；增加减阻盘直径比，构型的减阻效率先增大后减小，防热效率

先减小后增大，但当逆向喷流总压较高时，减阻盘直径比对减阻和防热效率的影响均较小；提高逆向喷流总

压比，构型的减阻和防热效率一直处于较高水平，且其变化幅度均不明显；提高侧向喷流总压比，构型的减阻

和防热效率均增大，减阻效率变化率增大，防热效率变化率减小；侧向喷流出口位置远离钝体头部，减阻效率

增大，防热效率减小；适当选取减阻杆 /盘与双喷流参数，可达到 57.1%的减阻效率，同时防热效率达到 100.4%。
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Drag and heat flux reduction performance of supersonic vehicle with
combination model of aerospike/aerodisk and double jet

XU Yang， CHEN Xuanliang

（Sichuan Gas Turbine Establishment，Aero Engine Corporation of China，Chengdu 610500，China）

Abstract:   In  order  to  reduce  aerodynamic  and  thermal  loads  of  the  supersonic  vehicle， a
combination  model  of  aerospike/aerodisk  and  double  jet  was  studied， and  the  effects  of  geometrical
parameters  and  jet  parameters  on  flow  field  characteristics，drag  and  heat  flux  reduction  were  analyzed
numerically. The results showed that: the length-to-diameter ratio of the aerospike had little effect on the
drag reduction efficiency of the configuration，but had a great effect on the heat flux reduction efficiency.
When  the  diameter  ratio  of  the  aerodisk  increased， the  drag  reduction  efficiency  of  the  configuration
increased first and then decreased，and the heat flux reduction efficiency decreased first and then increased.
However，when  the  total  pressure  of  the  opposing  jet  was  high， the  diameter  ratio  of  aerodisk  had  little
effect  on  the  drag  and  heat  flux  reduction  efficiency.  When  the  total  pressure  ratio  of  the  opposing  jet
increased，the drag and heat flux reduction efficiency of the configuration was kept at a high level，and the
variation range was not obvious. When the total pressure ratio of the lateral jet increased，both the drag and
heat  flux  reduction  efficiency  of  the  configuration  increased， and  the  change  rate  of  the  drag  reduction
efficiency increased，while the change rate of the heat flux reduction efficiency decreased. The location of
the  lateral  jet  was  far  away  from  the  blunt  body， which  increased  the  drag  reduction  efficiency  and
decreased  the  heat  flux  reduction  efficiency.  The  drag  reduction  efficiency  of  57.1%  and  heat  flux
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reduction efficiency of 100.4% can be achieved by properly selecting the aerospike/aerodisk and double jet
parameters.

Keywords:   supersonic flow；aerodisk；jet；drag reduction；heat flux reduction

超声速飞行器在空间运输和国家空天安全领

域具有极高的政治和军事价值，是当前航空航天

领域研究的热点[1]。新一代超声速飞行器追求更

高的飞行马赫数，但随之而来的气动力与气动热

问题也更加突出[2]。一方面，巨大的气动阻力对

飞行器的动力系统提出了更高要求，限制其巡航

速度的提升；另一方面，剧烈的气动加热造成的

高温烧蚀会改变飞行器的气动外形，甚至威胁飞

行安全。因此，开展新型减阻方案和热防护系统

的设计探索工作，对降低飞行器所承受的巨大阻

力以及改善其面临的严峻气动加热环境具有重要

意义。目前，迎风凹腔、减阻杆/盘、逆向喷流等

减阻和防热方案得到了广泛研究[3-5]。

虽然采用单一技术的减阻和防热方案应用前

景依然广阔，但将各种单一技术组合起来可以进

一步提升减阻和防热性能以及实际应用价值。因

此，近年来迎风凹腔与逆向喷流，减阻杆/盘与逆

向/侧向喷流等组合技术方案越来越得到重视。

Lu等人 [6] 基于迎风凹腔的防热性能，提出了

将迎风凹腔与逆向喷流相结合的新构型。并采用

数值方法研究了组合构型的流场特征、气动力以

及钝体壁面热流分布。结果表明，该构型可以大

幅降低钝体壁面热流，并具有一定的减阻能力。

随后，Huang等人 [7-8] 研究了凹腔位置和宽深比，

喷流工质，凹腔构型以及喷流总压比对迎风凹腔

与逆向喷流组合构型减阻和防热性能的影响。

Sun等人 [9-10] 选取近似最大推力喷嘴外形来

代替传统的圆柱形凹腔以期获得更好的减阻和防

热性能，并分析了喷流参数、来流攻角以及凹腔

几何参数的影响。数值结果表明，新构型可以使

喷流气体充分膨胀从而避免了喷流总压损失，拥

有更好的减阻和防热效率。

Jiang和 Liu等人[11-12] 提出了将减阻杆和侧向

喷流相结合的新构型，并进行了来流马赫数为 6
的试验研究，探究了攻角对减阻和防热性能的影

响。结果表明，减阻杆将弓形激波转变为斜激波，

侧向喷流增大了斜激波的激波角，避免了斜激波

和再附激波在钝体肩部的相互作用，导致钝体壁

面压力大幅下降，并有效降低了钝体壁面热流。

更为重要的是，钝体壁面峰值压力在攻角 α=4°时

仍能减小 65%。

Barzegar等人[13] 提出了另一种减阻盘与逆向

喷流组合构型，喷流从钝体鼻锥驻点喷出，并研

究了 CO2 和 He在不同喷流总压比下对减阻和防

热性能的影响。结果表明，钝体壁面热流显著降

低，在逆向喷流总压较小时热流甚至为负值，表

明该构型具有极佳的热防护性能；在逆向喷流总

压较小时，He的冷却性能要优于 CO2。

Huang等人 [14] 针对 Barzegar等人 [13] 的方案，

进一步研究了减阻盘形状的影响。结果表明，平

板形减阻盘具有最大的减阻和防热效率。随后，

Huang等人 [15] 又改变了逆向喷流喷口位置，选取

无减阻盘的单一减阻杆构型的头部作为喷口。研

究了减阻杆长径比以及喷流总压比对减阻性能的

影响。数值结果表明，钝体的减阻效率随着减阻

杆长径比和喷流总压比的增加而增大。

Eghlima等人 [16] 以及 Qu等人 [17] 均研究了减

阻杆长径比和逆向喷流总压比对组合构型减阻和

防热性能的影响。数值结果表明，随着减阻杆长

径比和喷流总压比增加，钝体的减阻和防热效率

均得到进一步提升，组合方案防热效果十分显著。

Moradi等人 [18] 研究了喷流方向和工质对组

合构型减阻和防热性能的影响。数值结果表明，

侧向喷流的防热效率高达 90%；逆向喷流并不能

大幅降低钝体壁面的热流密度；与其他喷流工质

相比，He的防热性能最好。

Ou等人 [19] 进一步研究了喷口直径、喷流总

压比以及减阻杆长径比对减阻盘与逆向喷流组合

构型减阻和防热性能的影响。数值结果表明，当

喷口直径为 2 mm时，并未起到减阻和防热的效

果；但是当喷口直径增加到 4 mm时，该构型的减

阻和防热效果显著，钝体壁面斯坦顿数和压力系

数分别减小了 45%和 38%。次年，她们又将 CFD
数值方法与基于代理模型的多目标优化算法相结

合[20]，对该组合构型进行了结构优化设计。

随着组合式减阻和防热方案的不断发展，不

仅减阻杆/盘和逆向 /侧向喷流得到深入研究，多

喷流组合方案也逐渐成为研究热点。

Huang等人[21] 提出了一种无烧蚀的双逆向喷

流组合构型，在减阻杆头部和尾部分别安装逆向
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喷流。采用数值方法研究了减阻杆长度、逆向喷

流总压比以及喷口直径对构型防热性能的影响。

结果表明，该构型的防热效率要高于其他构型，

证明了该构型在未来工程应用中的可行性。在此

基础上，Meng等人 [22] 在减阻杆头部安装减阻盘，

将喷口置于减阻盘中心轴线上，并采用流热耦合

计算方法研究了逆向喷流总压比和减阻杆长径比

对流场特征以及气动性能的影响。结果表明，增

加逆向喷流总压比可以大幅降低热流和静压，较

优构型的峰值压力和热流分别减少了 58.21%和

46.43%。

同样，也是在 Huang等人[21] 的基础上，Zhu等

人[23] 将减阻杆尾部的喷口向上游移动，喷流方向

垂直于来流方向，形成侧向喷流。采用流热耦合

计算方法研究了减阻杆长径比、逆向/侧向喷流总

压比和侧向喷流位置对流场特征以及减阻和防热

性能的影响。结果表明，对于这种改进构型，喷

流单位质量流率的减阻和防热性能更优。

从以往的研究工作来看，减阻杆/盘和逆向/侧
向喷流组合构型的减阻和防热效率要高于迎风凹

腔和逆向喷流组合构型[24]。但减阻杆/盘与逆向

喷流组合构型存在一些缺点。首先逆向喷流喷口

位于滞止点，喷口压力要大于一定的临界值才能

顺利喷出；其次喷流方向与飞行方向相同，会给

飞行器带来额外的阻力。侧向喷流虽然解决了逆

向喷流的反作用力给飞行器带来额外阻力的问题，

但其只能保护和冷却钝体头部，而无法保护减阻

盘，减阻盘驻点位置依然会受到高温烧蚀。

因此，本文提出了一种减阻杆/盘与双喷流组

合构型，该构型结合了逆向喷流和侧向喷流的优

点。逆向喷流喷口位于减阻盘头部轴线上，保护

和冷却减阻盘；侧向喷流喷口位于减阻杆上，方

向垂直于来流方向，保护和冷却钝体。并采用

CFD方法探究了组合构型的减阻和防热机理，分

析了减阻杆长径比、减阻盘直径比、逆向喷流总

压比、侧向喷流总压比以及侧向喷流位置对组合

构型流场特征以及减阻和防热性能的影响规律。

 1    仿真构型及数值方法

 1.1   仿真构型

本文与试验文献 [25]的几何结构与尺寸尽可

能一致，便于仿真与试验结果对比验证，几何结

构、尺寸和边界条件如图 1所示。

钝头飞行器由半球钝体和圆柱后体组成，半

r

πo=p0oj/p0

球体球心为全局坐标系原点。半球体直径 D=
40 mm；减阻杆直径 d0=0.1D，减阻杆总长度为 L；
半球体减阻盘直径为 d；逆向喷流喷口直径 dj=
0.1D；侧向喷流缝隙宽度 =0.05 D，侧向喷流中心

点到钝体壁面的距离为 L0。定义 L/D表示减阻杆

长径比；d/D表示减阻盘直径比； 表示逆

向喷流总压比，πl=p0lj /p0 表示侧向喷流总压比，其

中 p0oj 为逆向喷流总压，p0lj 为侧向喷流总压，p0
为自由来流总压；Lr=L0/L表示侧向喷流位置。

 1.2   数值方法

采 用 二 维 轴 对 称 平 均 雷诺 Navier-Stokes
（RANS）方程和 k-ω SST（shear stress transfer）两方

程湍流模型，密度基、双精度求解器进行流场数

值模拟。假设空气为理想气体，采用 Suther-
land黏性定律，假设飞行器表面无速度滑移，且为

等温壁面，壁面温度 Tw=300 K，数值模拟采用的

边界条件与 Hayashi等人 [26] 的试验条件一致，见

表 1。
 
 

表 1    边界条件

Table 1    Boundary conditions

参数 数值

自由来流

总压/MPa 1.37

总温/K 397

马赫数 3.98

侧向喷流
马赫数 1.00

总温/K 300
 

采用二阶空间精确迎风格式（SOU）和 Roe-
FDS（flux difference splitting）空间离散格式确保计

算精度和加快收敛速度。Courant-Friedrichs-Levy
数保持在 0.5，并选择合适的亚松弛因子确保计算
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图 1    模型示意图及边界条件

Fig. 1    Schematic diagram of model and boundary conditions
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稳定[27]。当残差下降超过 5个数量级达到其最小

值，并且所计算的流入质量流率与流出质量流率

之间的差值小于 0.000 1 kg/s时，认为数值计算求

解结果收敛。

 2    网格无关性和数值方法校验

 2.1   网格无关性校验

数值模拟的准确性不仅取决于数值方法还取

决于网格质量。图 2给出了总体和局部放大的网

格 （L/D=2.0，d/D=0.5，Lr=0.5）。
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图 2    总体和局部放大的网格

Fig. 2    Global and local magnified grids
 

为满足 k-ω SST湍流模型要求，并尽可能捕

捉边界层附近流场特征，采用分块结构网格，对

壁面法向网格进行加密处理，壁面法向第一层网

格高度设置为 1×10−6 m，以 保证 y+值小于 1，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。选择 πo=0.8，πl=0.6，对上述组合构型进

行网格无关性验证，设置粗网格、中等网格和细

网格三种不同尺寸的网格，网格划分信息如表 2
所示。
 
 

表 2    三种网格划分细节

Table 2    Details of the three sets of grids

网格尺寸 第一层边界层高度/10−6 m 网格总数 y+

粗网格 5.0 299 591 0.91

中等网格 1.0 333 454 0.18

细网格 0.5 380 544 0.07
 

图 3和图 4分别给出了沿钝体壁面压力系数

和斯坦顿数分布。从图中可以看出，三种不同网

格尺寸下的压力系数和斯坦顿数分布趋势基本一

致，但在峰值压力系数位置附近，粗网格的计算

结果与中等网格和细网格相比有一定的偏差，而

中等网格和细网格的计算结果十分吻合；在峰值

斯坦顿数位置附近，粗网格的计算结果与中等网

格和细网格相比偏差较大，但中等网格和细网格

的计算结果比较吻合，只有微小的偏差。因此，

为了节省计算资源并同时保证数值计算的精度，

下文选择中等尺寸网格。
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图 3    不同网格尺寸下沿钝体壁面压力系数分布

Fig. 3    Pressure coefficient distribution along blunt body

with different grids
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图 4    不同网格尺寸下沿钝体壁面斯坦顿数分布

Fig. 4    Stanton number distribution along blunt body with

different grids
 

 2.2   数值方法校验

本文研究对象包括减阻杆、减阻盘和钝体结

构，并且在超声速下减阻盘绕流流场结构十分复

杂，包含流动分离与再附、激波和激波相互作用、

剪切层、再循环区域等复杂流动现象，因此针对

这一流动特征进行数值验证是十分必要的。选

择Motoyama等人[28] 利用高超声速风洞研究减阻

盘绕流问题的试验作为验证。试验中半球体直径

为 40 mm，减阻杆长度为 40 mm，减阻杆直径为
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4 mm；自由来流马赫数为 7，总温为 860 K，雷诺

数为 4.0×105，攻角为 0°。
图 5给出了数值方法获得的密度云图与试验

纹影图的对比情况。由图 5可见，数值方法清晰

地捕捉到了减阻盘头部的弓形激波，自由来流在

减阻盘肩部末端发生流动分离而形成的分离激波

以及钝体肩部附近的再附激波等流场特征；激波

的形态和位置与试验纹影结果吻合较好。
  

Present study

Experiment schlieren

Bow shock

Separation shock
Reattachment shock

图 5    减阻盘的密度云图和试验纹影图

Fig. 5    Density contour and experimental schlieren of aerodisk
 

图 6和图 7分别给出了沿钝体壁面压力分布

和热流分布的数值与试验结果的对比情况，图中

p表示钝题壁面压力 ，p∞表示自由来流静压，θ表

示半圆形钝体壁面位置。通过比较可知，首先数

值结果可以准确预测沿钝体壁面的压力和热流分

布规律，均呈现出先上升后下降的趋势，且均在

钝体肩部位置附近达到峰值压力和峰值热流；其

次在具体数值上也比较吻合，尤其是在峰值压力

和峰值斯坦顿数位置处，数值结果与试验数据几

乎无差别。

考虑到本文通过引入逆向喷流对超声速流场

进行热防护，因此有必要验证数值方法对自由来

流与逆向喷流相互作用引起的超声速复杂流场结

构的预测能力。选取 Hayashi等人[29] 在超声速风

洞中关于逆向喷流的试验作为验证。试验中半球

体直径为 50 mm，喷口直径为 4 mm；自由来流马

赫数为 3.98，总压为 1.37 MPa，总温为 397 K；喷流

出口马赫数为 1.0，总温为 300 K；等温壁面温度

为 295 K。为了能更清晰地观察到激波和喷流结

构，逆向喷流总压比选择 πo=0.6。
图 8给出了数值方法获得的密度云图与试验

纹影图。由图 8可见，在数值流场中清晰地捕捉

到了欠膨胀喷流结构的马赫盘、桶形激波和三波

点，自由来流和逆向喷流相互作用形成的接触面，

弓形激波以及钝体肩部附近的再附激波。激波和

喷流结构的形状及位置均与试验吻合较好。

图 9给出了沿钝体壁面斯坦顿数的数值与试
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图 6    沿钝体壁面压力分布

Fig. 6    Pressure distribution along the blunt body
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图 7    沿钝体壁面热流分布

Fig. 7    Heat flux distribution along the blunt body
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图 8    逆向喷流的密度云图和试验纹影图

Fig. 8    Density contour and experimental schlieren of

opposing jet
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验结果对比情况。由图 9可知，沿钝体壁面斯坦

顿数的数值结果与试验数据在分布趋势一致，均

为先上升后下降，且在钝体肩部位置达到峰值斯

坦顿数。此外，在具体数值上两者的差别也较小，

在峰值斯坦顿数上吻合较好。

考虑到引入侧向喷流提供热防护后，流场结

构将进一步发生变化，会产生包括欠膨胀喷流结

构、边界层分离与再附、剪切层、激波和激波相

互作用以及再循环区域在内的复杂流动结构。因

此有必要验证数值方法对自由来流与侧向喷流相

互作用引起的超声速复杂流场结构的预测能力。

选取 Nakamura等人 [30] 在高超声速风洞中关

于侧向喷流的试验作为验证。试验中自由来流马

赫数为 8.1，总压为 4.0 MPa，总温为 900 K；侧向喷

流马赫数为 1.0，总压为 0.71 MPa，总温为 288 K；

雷诺数为 7.4×105，攻角为 0°，其他详细参数可见

文献 [30]。
图 10给出了数值方法获得的密度云图与试

验纹影图。由图 10可见，在侧向喷流出口上游形

成了喷流弓形激波，由喷流弓形激波引起的逆压

梯度使侧向喷流上游的边界层发生流动分离。钝

体头部弓形激波以及喷流弓形激波的形态和位置

均与试验纹影结果吻合较好。

图 11给出了沿钝体壁面压力系数的数值与

试验结果对比情况。其中，点 x/L=0为侧向喷流

中心，横坐标 x/L=0左右两侧喷流孔径范围内无

壁面压力系数数据，钝体壁面压力系数峰值小于

0.4，Jet-off为无侧向喷流的情况即可简化为钝体

绕流问题。由图 11可知，沿钝体壁面压力系数的

数值结果与试验数据在分布趋势上一致，对于无

侧向喷流的情况，压力系数在钝体头部驻点处达

到峰值随后沿着钝体壁面逐渐减小；对于有侧向

喷流的情况，压力系数受到侧向喷流与自由来流

相互作用所形成的激波的影响上下波动，在侧向

喷流喷口位置附近出现峰值。此外，在具体数值

上两者的差别较小，在峰值压力系数上吻合也

较好。

综上所述，从数值仿真结果与试验结果的对

比情况来看，本文所采用的数值方法在探究减阻

杆/盘与双喷流组合构型的超声速复杂波系流场

结构以及计算气动力和气动热方面具有可靠性和

准确性，满足计算精度的要求。

 3    结果与分析

在超声速条件下，定义 L/D=2.0，d/D=0.5，且
无喷流的减阻杆/盘构型为基准构型。首先，研究

了组合构型在不同减阻杆长径比（L/D=1.0，1.5，
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Fig. 9    Comparison of Stanton number distribution along the

blunt body between experiment and simulation
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2.0，3.0），减阻盘直径比（d/D=0.2，0.3，0.4，0.5），逆
向喷流总压比（πo=0.4，0.6，0.8），侧向喷流总压比

（πl=0.1，0.2，0.4，0.6）以及侧向喷流位置 （Lr=0.1，
0.3，0.5，0.7）下的流场特征。然后详细分析了上

述几何参数以及喷流参数对组合构型减阻和防热

性能的影响规律。

减阻效率∆Cd 表征不同组合构型相对于基准

构型的减阻性能，定义如下：

∆Cd =
Fdref −Fd

Fdref
×100% （1）

其中 Fdref 为基准构型的总阻力，Fd 为其他组合构

型的总阻力。

斯坦顿数 St表征钝体壁面的热流大小，定义

如下：

St =
qw

（Taw−Tw）ρ∞cp∞u∞
（2）

Taw = T∞
{
1+ 3
√

Prw
[
（γ−1）/2

]
Ma2

∞

}
（3）

其中 qw 为表面热流密度，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∞为自由来流静温，

Prw 为普朗特常数，γ为比热比，Ma∞为自由来流

马赫数[26]。

防热效率∆St（max）表征不同组合构型相对于基

准构型的防热性能，定义如下：

∆St（max）=
St（max）dref −St（max）

St（max）dref
×100% （4）

其中 St（max）dref 为基准构型钝体壁面的峰值斯坦顿

数，St（max）为其他组合构型钝体壁面的峰值斯坦顿

数。下文计算中自由来流条件为：总压 p0=1.37 MPa，
总温 T0=397 K，Ma∞=3.98。
 3.1   流场特征

图 12给出了基准构型和组合构型（L/D=2.0，
d/D=0.5，πo=0.8，π1=0.6，Lr=0.5）的对比马赫数云图

及局部放大流线图。由图 12可见，对于基准构型，

自由来流在减阻盘头部受到压缩形成脱体弓形激

波，随后减阻盘将弓形激波转变成激波角为

β=25°的前缘激波。随后，自由来流在减阻盘拐角

分离点处发生流动分离，形成向下倾斜的剪切层，

并再附着到减阻杆壁面，形成了一个较大的再循

环区域覆盖在减阻杆壁面上。自由来流贴附于减

阻杆壁面流动一小段距离后，由于存在逆压梯度，

在分离点处再次发生流动分离，形成了一道分离

激波。分离的剪切层再附着到钝体肩部位置附近，

形成了一道再附激波。下游剪切层、钝体壁面和

减阻杆壁面之间形成了一个较大的低速再循环区

域。由于构型的结构特征，在减阻盘与减阻杆连

接处以及减阻杆与钝体连接处均形成了小型单涡

结构。

对于组合构型，流场波系结构更为复杂。首

先，在逆向喷流出口处形成了典型的欠膨胀喷流

结构，清晰地捕捉到了桶形激波、马赫盘和三波

点。逆向喷流从喷口喷出后经膨胀加速达到超声

速，然后在高强度马赫盘的作用下减速到亚声速，

继续向上游膨胀加速。超声速自由来流经过减阻

盘头部弓形激波的强烈压缩后与逆向喷流相遇并

形成了接触面。逆向喷流在自由来流的作用下改

变流动方向，再附着到减阻盘壁面，形成了一个
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图 12    基准构型和组合构型的马赫数云图及局部放大流线图

Fig. 12    Mach number contours and locally magnified streamlines for the basic model and combination model

第 5 期 许　阳等： 超声速飞行器减阻杆/盘与双喷流组合构型减阻和防热性能

20220351-7



低速的再循环区域，这不仅可以降低自由来流对

减阻盘的冲击，还可以有效冷却减阻盘壁面，防

止其产生高温烧蚀。贴附于减阻盘壁面的气流继

续流动一小段距离后，在减阻盘拐角分离点处发

生流动分离，形成剪切层，并产生了一道分离激波。

其次，在侧向喷流出口处也形成了典型的欠

膨胀喷流结构，侧向喷流的喷流结构呈“细长型”，
喷流穿透距离大于逆向喷流。贴附于减阻盘壁面

的气流发生流动分离后受侧向喷流作用，形成了

向上倾斜的剪切层，在减阻盘壁面、减阻杆壁面

和喷流结构之间形成了一个较大的再循环区域，

该区域与侧向喷流发生相互作用，在两者之间形

成了一个逆时针旋转的小型单涡结构。随后，在

自由来流和逆向喷流作用下侧向喷流改变流动方

向朝下游倾斜流动，最终再附着到钝体肩部附近，

形成一道再附激波。侧向喷流将前缘激波径向推

离减阻杆壁面，前缘激波角增大为 β=32°，使得再

附着点位置进一步向下游移动，减弱了再附激波

强度。在侧向喷流结构、下游剪切层、钝体壁面

和减阻杆壁面之间形成了一个更大的低速再循环

区域。

综上所述，一方面逆向喷流将减阻盘头部的

弓形激波推离其壁面，增大了激波脱离距离，减

弱了弓形激波强度；其次逆向喷流在减阻盘壁面

形成了一个低速的再循环区域，这不仅可以降低

自由来流对减阻盘的冲击，还可以有效冷却减阻

盘壁面，防止其产生高温烧蚀。另一方面，侧向

喷流将前缘激波径向推离减阻杆壁面，增大了前

缘激波角，使得再附着点位置进一步向下游移动，

减弱了再附激波强度；其次，侧向喷流出口距离

钝体更近，从减阻杆环形喷口向流场内注入低温

喷流，由于侧向喷流周围压力较低，膨胀降温效

应更强，能有效降低钝体壁面热流。

 3.2   减阻杆长径比对减阻防热性能的影响

为了研究减阻杆长径比对组合构型流场特征

以及减阻和防热性能的影响，固定 d/D=0.5，πo=0.8，
πl=0.6，Lr=0.5，设置了 L/D=1.0，1.5，2.0，3.0四种工

况。图 13给出了不同减阻杆长径比构型的马赫

数云图和流线以及温度云图和等值线。

由图 13中马赫数云图和流线可以看出，在逆
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向喷流作用下，减阻盘上游位置的流场结构和流

场温度分布并未受到减阻杆长径比的影响，再循

环区域 3的尺寸基本保持不变，减阻杆长径比的

影响主要体现在减阻盘下游和钝体壁面之间的区

域。随着减阻杆长径比增加，再循环区域 1的尺

寸增大，涡心位置向上游移动，但当减阻杆长径

比增加到 L/D=3.0时，流场结构发生显著变化，再

循环区域 1分裂为两个较小的再循环区域，生成

了新的再循环区域 4，原有位置的再循环区域 1
尺寸减小，在侧向喷流和钝体壁面之间形成了双

涡结构。随着减阻杆长径比增加，再循环区域 2
的尺寸增大，涡心位置向下游移动。此外，当 L/D=
1.0和 L/D=1.5时，由于存在强烈的逆压梯度，在

侧向喷流出口下游的减阻杆壁面上均形成了分离

泡，但对于 L/D=2.0和 L/D=3.0构型，在流场中未

出现分离泡结构。

由图 13中温度云图和等值线可以看出，随着

减阻杆长径比增加，钝体肩部附近区域的流场最

高温度由 L/D=1.0构型的 300 K升高到 L/D=3.0
构型的 500 K。这是因为低温侧向喷流在降低钝

体肩部附近区域流场温度上起到了主要作用。随

着减阻杆长径比增加，侧向喷流出口位置远离钝

体肩部，当 L/D=1.0时侧向喷流出口位置距离钝

体肩部最近，低温侧向喷流气体在到达钝体肩部

之前与高温自由来流掺混较少，混合气体仍能保

持较低的温度，从而降低钝体肩部附近流场温度；

而当 L/D=3.0时，侧向喷流出口位置距离钝体肩

部最远，低温侧向喷流气体在到达钝体肩部的过

程中与高温自由来流掺混严重，受到自由来流气

体的加热作用，混合气体温度升高，削弱了低温

侧向喷流气体降低钝体肩部附近流场温度的能力。

得益于低温逆向喷流的冷却作用，再循环区域 2
的流场温度保持在 300～500 K。

图 14给出了不同减阻杆长径比构型沿钝体

壁面压力系数分布。由图 14可知，组合构型在整

个钝体壁面的压力系数均显著低于基准构型，随

着减阻杆长径比增加，钝体壁面压力系数减小，

压力系数变化率也在减小。当减阻杆长径比由

L/D=2.0增加至 L/D=3.0时，钝体壁面压力系数虽

然继续减小，但减小幅度已经十分有限。

图 15给出了不同减阻杆长径比构型的总阻

力及其分量。由于减阻杆壁面仅有摩擦阻力，而

这部分摩擦阻力和构型总阻力相比几乎可以忽略

不计，因此将减阻杆引起的阻力计入到钝体引起

的阻力中，下文中均进行这样的简化处理。

由图 15可以看出，组合构型的总阻力均显著

低于基准构型，随着减阻杆长径比增加，钝体引

起的阻力减小，减阻盘引起的阻力增大，逆向喷

流引起的阻力保持不变，总阻力变化幅度较小；

L/D=2.0构型的总阻力最小，减阻效率为 52.4%，

L/D=3.0构型的总阻力最大，但减阻效率也能达

到 49.8%。

在防热方面，图 16和图 17分别给出了不同

减阻杆长径比构型沿钝体壁面斯坦顿数分布以不

同减阻杆长径比构型的防热效率。组合构型的斯

坦顿数均明显低于基准构型，随着减阻杆长径比

增加，组合构型的斯坦顿数增大 ，防热效率由

L/D=1.0构 型 的 100.5%减 小 到 L/D=3.0构 型 的

91.5%。值得注意的是，对于 L/D=1.0构型，沿钝

体 壁 面 的 斯 坦 顿 数 均 为 负 数， 这 是 因 为 当

L/D=1.0时，侧向喷流出口位置距离钝体最近，低

温侧向喷流气体直接覆盖到钝体壁面，使其附近
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流场温度降低到钝体等温壁面温度 Tw=300 K以

下，起到了很好的冷却作用，这与图 13中的流场

分析结果一致。

总之，减阻杆长径比的变化对组合构型减阻

效率的影响较小，但对防热效率的影响较大，减

阻杆长径比从 1.0增加到 3.0时，组合构型的减阻

效率减小了 2.5%，防热效率减小了 9%。

 3.3   减阻盘直径比对减阻防热性能的影响

为了研究减阻盘直径比对组合构型流场特征

以及减阻和防热性能的影响规律，固定 L/D=1.0，
πo=0.8， πl=0.6， Lr=0.5，设置了 d/D=0.2， 0.3， 0.4和

0.5的四种工况。图 18给出了 d/D=0.2构型和 d/D=
0.5构型的马赫数云图和流线以及温度云图和等

值线。

由图 18可知，减阻盘直径比变化对再循环区

域 2、再循环区域 3以及涡 1结构有着显著影响，

对再循环区域 1的影响很小。对于 d/D=0.2构型，

由于减阻盘直径较小，再循环区域 3直接与再循

环区域 2相互连通，形成了一个双涡结构，再循环

区域 2的尺寸远大于涡 1结构；当减阻盘直径比

增加到 d/D=0.5时，再循环区域 3贴附到减阻盘

壁面流动一段距离之后在减阻盘肩部附近形成了

再循环区域 2，此时再循环区域 3和再循环区域

2是两个独立的单涡结构，再循环区域 2的尺寸

远小于涡 1结构。虽然 d/D=0.2和 d/D=0.5构型

的流场结构存在差异，但得益于低温逆向喷流和

侧向喷流的冷却能力，流场温度分布基本一致，

只是在 d/D=0.5构型中由于再循环区域 3的流体

再附形成了一道激波导致减阻盘肩部附近温度升

高到 700 K。

值得注意的是，这两种构型在减阻盘头部的

弓形激波脱体距离相等，这与减阻杆/盘与逆向喷

流或者减阻杆/盘与侧向喷流组合构型中弓形激

波脱体距离随着减阻盘直径比的增加而增大的规

律不一致。这可能是因为在本节中逆向喷流总压
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图 16    不同减阻杆长径比构型沿钝体壁面斯坦顿数分布

Fig. 16    Stanton number distribution along the blunt body for

different L/D
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比较大（πo=0.8），逆向喷流的直接推离作用对增

大弓形激波脱离距离的贡献远大于增加减阻盘自

身直径对增大弓形激波脱离距离的贡献。也就是

说，当逆向喷流总压比较大时，喷流的直接推离

作用在增大弓形激波脱离距离方面占主导地位。

图 19给出了不同减阻盘直径比构型沿钝体

壁面压力系数分布。由图 19可知，组合构型在整

个钝体壁面的压力系数均低于基准构型。随着减

阻盘直径比增加，压力系数减小，但减小幅度并

不明显，峰值压力系数位置向下游移动，这是由

再附激波强度减弱和再附点位置后移导致的。
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Fig. 19    Pressure coefficient distribution along the blunt body

for different d/D
 

图 20给出了不同减阻盘直径比构型的总阻

力及其分量。由图 20可知，组合构型的总阻力均

低于基准构型，随着减阻盘直径比增加，钝体引

起的阻力先增加后减小，逆向喷流引起的阻力保

持不变，总阻力先减小后增大。当 d/D<0.5时，减

阻盘引起的阻力为负数即为推力，这是因为此时

逆向喷流总压比较高，减阻盘尺寸较小，在减阻

盘背风一侧壁面受到气流的强烈作用从而产生推

力。减阻盘引起的阻力在总阻力中的占比很小，

而逆向喷流引起的阻力在总阻力中的占比很大，

达到了一半以上。d/D=0.4构型的总阻力最小，减

阻效率高达 53.6%；d/D=0.2构型的总阻力最大，

但也能获得 51.8%的减阻效率。

在防热方面，图 21和图 22分别给出了不同

减阻盘直径比构型沿钝体壁面斯坦顿数分布以及

不同减阻盘直径比构型的防热效率。组合构型的

斯坦顿数均明显低于基准构型，随着减阻盘直径

比增加，斯坦顿数减小，防热效率先减小后增大，

但 d/D=0.2和 d/D=0.3构型的防热效率基本一致。

对于 d/D=0.5构型，沿钝体壁面的斯坦顿数均为

负数，这在图 16中已给出详细解释。d/D=0.5构

型的防热效率最大为 100.5%，d/D=0.3构型的防

热效率最小，但也能达到 98%。

总之，随着减阻盘直径比增加，组合构型的减

阻效率先增大后减小，防热效率先减小后增大。
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图 21    不同减阻盘直径比构型沿钝体壁面斯坦顿数分布

Fig. 21    Stanton number distribution along the blunt body for

different d/D
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Fig. 20    Total drag and its components for different d/D
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然而值得注意的是，当逆向喷流总压比较高时，

减阻盘直径比变化对减阻和防热效率的影响均较

小，当 d/D从 0.2增加到 0.5的过程中，减阻效率

最大变化量仅为 1.8%，防热效率最大变化量仅为

2.5%。

 3.4   逆向喷流总压比对减阻防热性能的影响

为了研究逆向喷流总压比对组合构型流场特

征以及减阻和防热性能的影响规律，固定 L/D=1.0，
d/D=0.5，πl=0.6，Lr=0.5，设置了 πo=0.4，0.6和 0.8的

三种工况。图 23给出了 πo=0.4构型和 πo=0.8构

型的马赫数云图和流线以及温度云图和等值线。

由图 23（a）可见，逆向喷流总压比变化对流

场结构的影响主要集中自由来流和侧向喷流结构

之间。随着逆向喷流总压比增加，喷流喷出后经

膨胀加速可以达到更高的马赫数，喷流的穿透距

离更大，喷流结构更加饱满；减阻盘头部的弓形

激波脱体距离大幅增加，弓形激波强度减小；再

循环区域 3的尺寸增大，更有效的保护了减阻盘

壁面；此外，再附激波强度减小，再附着点位置向

下游移动。

从图 23 （b）  中可以看出，πo=0.4和 πo=0.8构

型在减阻盘肩部均出现了局部高温区，这是因为

再循环区域 3的流体再附着到减阻盘壁面时形成

了一道激波，导致其附近区域温度骤增，πo=0.8
构型在该区域的峰值温度为 700 K左右，小于 πo=
0.4构型的 900 K。此外，在其他条件保持不变的

情况下，更高的逆向喷流总压比会产生更大的质

量流率，相同时间内会向流场注入更多的低温喷

流气体，从而降低流场温度。因此得益于更大逆

向喷流总压比的冷却效果，再循环区域 2和涡 1
的流场温度由 πo=0.4构型的 500 K降低到了 πo=
0.8构型的 300 K。两种构型在侧向喷流结构下

游的流场温度分布基本一致，均保持在较低的流

场温度水平。

图 24给出了不同逆向喷流总压比构型沿钝

体壁面压力系数分布。由图 24可知，组合构型在

整个钝体壁面的压力系数均明显低于基准构型，

随着逆向喷流总压比增加，压力系数减小，峰值

压力系数的位置向下游移动。这是因为随着逆向

喷流总压比增加，减阻盘头部的弓形激波脱体距

离增大，弓形激波强度减小，其次钝体肩部再附

激波强度减小，再附点位置向下游移动，这与图 23
中流场分析结果一致。
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图 24    不同逆向喷流总压比构型沿钝体壁面压力系数分布

Fig. 24    Pressure coefficient distribution along the blunt body for

different total pressure ratios of the opposing jet
 

图 25给出了不同逆向喷流总压比构型的总

阻力及其分量。由图 25可以看出，组合构型的总

阻力均明显低于基准构型，随着逆向喷流总压比

增加，钝体引起的阻力减小，减阻盘引起的阻力

减小，逆向喷流引起的阻力增大，总阻力增大但
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变化幅度很小。总阻力由基准构型的 64.13 N减小

到 πo=0.6构型的 29.44 N，最大减阻效率为 54.1%，

最小减阻效率为 πo=0.8构型的 52.3%。

在防热方面，图 26和图 27分别给出了不同

逆向喷流总压比构型沿钝体壁面斯坦顿数分布以

及不同逆向喷流总压比构型的防热效率。组合构

型的斯坦顿数分布均明显低于基准构型，随着逆

向喷流总压比增加，斯坦顿数减小。当 x<−0.015 m
时，三种组合构型的斯坦顿数分布基本一致且均

为负数，这是因为在减阻杆和钝体连接处形成了

一个小型的单涡结构，如图 23 （a）  所示，很好地

保护了该范围内的钝体壁面。随着逆向喷流总压

比增加，构型的防热效率增大，但增大幅度较小。

πo=0.8构型的防热效率最大为 100.5%，πo=0.4构

型的防热效率最小，但也高达 99.4%。

总之，不同逆向喷流总压比下，组合构型的减

阻和防热效率均处较高水平。随着逆向喷流总压

比增加，减阻效率先增大后减小，防热效率增大，

但减阻和防热效率变化幅度均不明显。

 3.5   侧向喷流总压比对减阻防热性能的影响

为了研究侧向喷流总压比对组合构型流场特

征以及减阻和防热性能的影响规律，固定 L/D=
1.0，d/D=0.5，πo=0.8，Lr=0.5，设置了 πl=0.1，0.2，0.4
和 0.6的四种工况。图 28给出了 πl=0.1构型和 πl=
0.6构型的马赫数云图和流线以及温度云图和等

值线。

从图 28 （a） 可以看出，侧向喷流总压比变化

对流场结构的影响主要体现在减阻盘下游和钝体

之间的流场。与 πl=0.1构型相比，πl=0.6构型的

喷流喷出后经膨胀加速可以达到更高的马赫数，

喷流穿透距离更大，喷流结构更饱满，马赫盘呈

现扁平状结构；而 πl=0.1构型则出现了明显的小

型激波串结构。随着侧向喷流总压比增加，由于

受到侧向喷流结构的影响，再循环区域 2的尺寸

减小，涡 1以及分离泡的尺寸增大。πl=0.6构型

将前缘激波径向推离减阻杆的能力远大于 πl=0.1
构型，这也导致了钝体肩部的再附激波强度减弱，

其再附着点位置向下游移动。

从图 28 （b） 可以看出，侧向喷流总压比的变

化对钝体头部周围流场尤其是再循环区域 1的温

度分布有显著影响。在再循环区域 1中，πl=0.1
构型的气体温度为 300～500 K，在钝体肩部附近

局部峰值温度甚至达到了 700 K；而 πl=0.6构型的

气体温度下降为 100～300 K，在钝体肩部附近局

部峰值温度也能减小到 300 K左右。首先，这是

因为在其他条件保持不变的情况下，更高的侧向

喷流总压比会产生更大的质量流率，相同时间内

向流场注入低温喷流气体更多，从而降低了整个

再循环区域 1及其下游的流场温度 ；其次 ，与
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图 26    不同逆向喷流总压比构型沿钝体壁面斯坦顿数分布

Fig. 26    Stanton number distribution along the blunt body for

different total pressure ratios of the opposing jet
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πl=0.6构型相比，πl=0.1构型的再附激波强度更强，

再附激波位置更靠近上游，因此导致了钝体肩部

附近局部气体温度升高。此外，这两种构型在侧

向喷流结构末端附近位置，由于自由来流和侧向

喷流发生相互作用均出现了温度为 700 K的局部

高温区，但 πl=0.6构型的局部高温区尺寸远大于

πl=0.1构型。

图 29给出了不同侧向喷流总压比构型沿钝

体壁面压力系数分布。由图 29可知，组合构型在

整个钝体壁面的压力系数均显著低于基准构型，

除了 πl=0.6构型外，随着侧向喷流总压比增加，压

力系数减小，但压力系数减小幅度很小，这说明

侧向喷流总压比变化对钝体壁面压力系数分布影

响很小，这一点也可以从图 30中钝体引起的阻力

看出。

图 30给出了不同侧向喷流总压比构型的总

阻力及其分量。由图 30可知，组合构型的总阻力

均显著低于基准构型，随着侧向喷流总压比增加，

钝体引起的阻力减小，减阻盘引起的阻力减小，

逆向喷流引起的阻力保持不变，总阻力由基准构

型的 64.13 N减小到 πl=0.6构型的 30.62 N，减阻效

率为 52.3%，最小减阻效率为 πl=0.1构型的 44.5%，

减阻效率变化率增大。

在防热方面，图 31和图 32分别给出了不同

侧向喷流总压比构型沿钝体壁面斯坦顿数分布以

及不同侧向喷流总压比构型的防热效率。组合构

型的斯坦顿数分布均明显低于基准构型，随着侧

向喷流总压比增加，斯坦顿数逐渐减小，峰值斯

坦顿数位置向下游移动，这与图 28流场中再附激

波的再附着点位置向下游移动是一致的。对于

πl=0.6构型，沿钝体壁面的斯坦顿数均为负数，这

在图 16中已给出详细解释。πl=0.6构型的防热

效率最大为 100.5%，πl=0.1构型的防热效率最小，

但也能达到 86.8%；与减阻效率变化率相反，防热
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图 28    马赫数云图和流线以及温度云图和等值线
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Fig. 28    Mach number contours and streamlines as well as

temperature contours and isolines （πl=0.1，πl=0.6）
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效率的变化率减小。

总之，随着侧向喷流总压比增加，组合构型的

减阻效率和防热效率均增大，但减阻效率的变化

率增大，防热效率的变化率减小。

 3.6   侧向喷流位置对减阻防热性能的影响

为了研究侧向喷流位置对组合构型流场特征

以及减阻和防热性能的影响规律，固定 L/D=1.0，
d/D=0.5，πo=0.8，πl=0.6，设置了 Lr=0.1，0.3，0.5，0.7
四种工况。图 33给出了不同侧向喷流位置构型

的马赫数云图和流线。

由图 33可见，侧向喷流出口位置的变化对组

合构型流场结构有着重要影响。当 Lr=0.1时，侧

向喷流出口位置距离钝体较近，侧向喷流经出口

膨胀加速后直接撞击到钝体壁面，此时侧向喷流

的欠膨胀喷流结构丧失了对称性；由流线可以看

出，由于受到侧向喷流结构的影响，在钝体壁面

处只形成了较小的再循环区域 1。当 Lr=0.3时，

流场结构发生显著变化，侧向喷流结构不再受钝

体壁面的影响，再循环区域 1尺寸明显增大，并在

其下方形成了再循环区域 4。当 Lr 增加到 0.5时，

流场结构进一步发生变化，尺寸较小的再循环区

域 4与尺寸较大的再循环区域 1融为一体，使得

再循环区域 1的尺寸增大。当 Lr=0.7时，侧向喷

流出口位置距离减阻盘背风一侧的壁面较近，侧

向喷流经出口膨胀加速后直接撞击到减阻盘背风

一侧的壁面，此时侧向喷流的欠膨胀喷流结构也

丧失了对称性，侧向喷流结构向右上方倾斜；由
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图 31    不同侧向喷流总压比构型沿钝体壁面斯坦顿数分布

Fig. 31    Stanton number distribution along the blunt body for

different total pressure ratios of the lateral jet
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图 32    不同侧向喷流总压比构型的防热效率

Fig. 32    Heat flux reduction efficiency for different total

pressure ratios of the lateral jet

 

Recirculation zone 1 Recirculation zone 1

Recirculation zone 2 Recirculation zone 2

Vortex 1

Recirculation zone 3 Recirculation zone 3

Mach
number

Mach
number1.5 3.5 5.5 1.5 3.5 5.5

Recirculation zone 4Vortex 1
(a) Lr=0.1 (b) Lr=0.3

Vortex 1 Separation bubble Separation bubble
(c) Lr=0.5 (d) Lr=0.7

Recirculation zone 1 Recirculation zone 1

Recirculation zone 2
Recirculation zone 2Recirculation zone 3

Recirculation zone 3

Mach
number

Mach
number1.5 3.5 5.5 1.5 3.5 5.5

图 33    不同侧向喷流位置构型的马赫数云图和流线

Fig. 33    Mach number contours and streamlines for different locations of the lateral jet

第 5 期 许　阳等： 超声速飞行器减阻杆/盘与双喷流组合构型减阻和防热性能

20220351-15



流线可知，此时再循环区域 1的尺寸进一步增大，

其涡心位置向上游移动。随着 Lr 增加即侧向喷

流出口位置远离钝体壁面，再循环区域 2的尺寸

减小，其涡心位置向上游移动；涡 1的尺寸先增大

后减小直至消失，其涡心位置也向上游移动。

图 34给出了 Lr=0.1构型和 Lr=0.7构型的温

度 云 图 和 等 值 线 。 从图 34中 可 以 看 出 ， 当

Lr=0.1时，侧向喷流出口位置靠近钝体壁面，侧向

喷流结构与钝体壁面之间存在碰撞，低温侧向喷

流气体在到达钝体壁面之前与高温自由来流掺混

很少，因此在侧向喷流结构与钝体之间区域的流

场温度保持在 100～300 K左右，低温侧向喷流气

体能有效的覆盖钝体壁面，从而降低其热流；但

由于缺少了侧向喷流的冷却作用，再循环区域 2
的流场温度上升到 500 K。当 Lr=0.7时，侧向喷流

出口位置距离钝体最远，低温侧向喷流气体在到

达钝体壁面的过程中与高温自由来流掺混严重，

本应该受到自由来流气体的加热作用，使得侧向

喷流结构与钝体之间区域的流场温度大幅上升，

但是得益于低温逆向喷流气体对高温自由来流的

冷却作用，混合气体温度下降，最终导致侧向喷

流结构与钝体之间区域的流场温度只有略微上升，

基本保持在 300 K左右。
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图 34    不同侧向喷流位置构型的温度云图和等值线

Fig. 34    Temperature contours and isolines for different

locations of the lateral jet
 

图 35给出了不同侧向喷流位置构型沿钝体

壁面的压力系数。组合构型在整个钝体壁面的压

力系数均低于基准构型。整体上随着 Lr 增加即

侧向喷流出口位置远离钝体，压力系数减小，但

是 Lr=0.1构型的压力系数在 x<−0.010 m范围内

一直处于较低水平，这是因为当 Lr=0.1时，侧向射

流结构直接与钝体壁面相撞，形成了一个如

图 33 （a） 所示的再循环区域 1覆盖在钝体壁面上，

导致其再附着点上游的钝体壁面压力减小。

图 36给出了不同侧向喷流位置构型的总阻

力及其分量。由图 36可知，组合构型的总阻力均

明显小于基准构型，随着 Lr 增加即侧向喷流出口

位置远离钝体，钝体引起的阻力增加，减阻盘引

起的阻力减小，总阻力由基准构型的 64.13 N减

小到 Lr=0.7构型的 27.51 N，减阻效率最大为 57.1%，

Lr=0.1构型的减阻效率最小为 35.5%。当 Lr=0.7
时，减阻盘引起的阻力为−3.34 N即为推力，这是

因为此时侧向喷流出口位置距离减阻盘背风一侧

的壁面较近，侧向喷流经出口膨胀加速后直接剧

烈撞击到减阻盘背风一侧的壁面，如图 33 （d） 所
示，故产生一个向前的推力。当 Lr 从 0.1增加到

0.5时，组合构型的总阻力基本保持不变，继续增

加到 0.7时，构型的总阻力才明显减小。
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图 35    不同侧向喷流位置构型沿钝体壁面的压力系数

Fig. 35    Pressure coefficient distribution along the blunt body

for different locations of the lateral jet
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在防热方面，图 37和图 38分别给出了不同

侧向喷流位置构型沿钝体壁面斯坦顿数分布以及

不同侧向喷流位置构型的防热效率。组合构型的

斯坦顿数分布均明显低于基准构型。无论侧向喷

流位置如何变化，沿钝体壁面的斯坦顿数均为负

数，这是因为高压侧向/逆向喷流从喷口喷出后急

剧膨胀加速，喷流气体温度会进一步降低。由

图 34可知，当前工况下侧向 /逆向喷流经喷口喷

出后气体静温由初始值 250 K降低到 100 K左右，

在侧向喷流和逆向喷流气体的组合冷却作用下，

钝体等温壁面温度（300 K）甚至高于由逆向喷流、

侧向喷流以及自由来流所组成的混合气体的温度，

因此造成了整个钝体壁面的斯坦顿数均为负数。

随着 Lr 增加即侧向喷流出口位置远离钝体，构型

的 防 热 效 率由 Lr=0.1构 型 的 102.3%减 小 到

Lr=0.7构型的 100.4%，防热效率始终处于较高水

平，防热效率变化率减小。

总之，随着 Lr 增加即侧向喷流出口位置远离

钝体，减阻效率增大，防热效率减小。当 Lr 从 0.1
增加到 0.7时，减阻效率增大了 5.0%，防热效率仅

减小了 1.9%，同时防热效率最小也能达到 100.4%。

因此，综合考虑减阻和防热两方面性能，侧向喷

流喷口位置应该尽可能设计在减阻杆前端。

 4    结　论

本文研究了一种应用于钝体飞行器头部的减

阻杆/盘与双喷流组合构型，并采用数值方法对该

构型的气动性能进行探索，分析了减阻杆长径比、

减阻盘直径比、逆向喷流总压比、侧向喷流总压

比以及侧向喷流位置对组合构型流场特征以及减

阻和防热性能的影响规律，获得如下结论：

1） 与基准构型相比，减阻杆/盘与双喷流组合

构型能够有效降低构型的气动力和热载荷，具有

显著的减阻和防热性能。当 L/D=1.0、d/D=0.5、
πo=0.8、πl=0.6、Lr=0.7时，组合构型可达到 57.1%
的减阻效率，同时防热效率达到 100.4%。

2）  减阻杆长径比变化对组合构型减阻效率

影响较小，但对防热效率影响较大，减阻杆长径

比从 L/D=1.0增加到 L/D=3.0时，组合构型的减阻

效率仅减小了 2.5%，防热效率减小了 9%。

3）  随着减阻盘直径比增加，组合构型的减

阻效率先增大后减小，防热效率先减小后增大。

然而值得注意的是，当逆向喷流总压比较高时

（πo =0.8），减阻盘直径比变化对减阻和防热效率

的影响均较小，当减阻盘直径比从 d/D=0.2增加

到 d/D=0.5的过程中，减阻效率最大变化量仅为

1.8%，防热效率最大变化量仅为 2.5%。

4） 不同逆向喷流总压比下，组合构型的减阻

和防热效率均处较高水平。随着逆向喷流总压比

增加，减阻效率先增大后减小，防热效率增大，但

减阻和防热效率变化幅度均不明显。

5） 随着侧向喷流总压比增加，组合构型的减

阻效率和防热效率均增大，减阻效率的变化率增

大，防热效率的变化率减小。

6）  随着 Lr 增加即侧向喷流出口位置远离钝

体，减阻效率增大，防热效率减小。当 Lr 从 0.1增

加到 0.7时，减阻效率增大了 5.0%，防热效率仅减

小了 1.9%，同时防热效率最小也能达到 100.4%。

因此，综合考虑减阻和防热两方面性能，侧向喷

流喷口位置应该尽可能设计在减阻杆前端。
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