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摘　　　要：采用基于ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｆｅｒ（ＳＳＴ）犽ω双方程湍流模型的数值方法研究了等面积多孔逆向射

流对超声速来流条件下半球头体减阻性能的影响。基于等射流面积设计原则，在半球头体驻点附近进行多孔

逆向射流喷注，通过改变射流总压比、射流孔数量，分析各变量对减阻性能的影响，并探讨多孔逆向射流间的

相互影响。仿真发现：逆向射流能有效减小半球头体受到的阻力，随着总压比的增大，多孔逆向射流回流区增

大，射流减阻性能提高；随着射流孔数的增多，射流减阻性能先提高再降低。在研究范围中，双孔逆向射流取

得最优的减阻效果，其减阻比高达２９％，双孔逆向射流间的相互影响是其取得良好减阻性能的关键。多孔逆

向射流展现了取得优良减阻性能的可能性。
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　　超声速飞行器在大气层中飞行时会受到巨大

的波阻，在飞行器的头部和迎风前缘产生高压区，

这对超声速飞行器的气动性能和结构稳定十分不

利。为解决这一难题，国内外学者提出逆向射流

主动减阻方案。从２０世纪５０年代开始，逆向射

流技术的空气动力学问题就成为广大学者的研究

对象，其流场图如图１所示，逆向射流从射流孔中

高速射出，与高速来流相互作用形成脱体激波，将

高总压的来流推离壁面，并且在射流孔附近形成

低压的回流区，这有利于减小波阻，提高飞行器的

气动性能。

图１　逆向射流流场结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｏｆｔｈｅｏｐｐｏｓｉｎｇｊｅｔ

国内学者对单孔逆向射流方案开展了许多研

究。何琨等人［１］利用数值模拟方法研究了轴对称

球头、截锥的逆向射流流场，得出了喷口参数对减

阻效率的影响和不同模态下钝头体表面压力、气

动力系数和不同模态之间转换的瞬态效应规律。

田婷等人［２］采用高分辨率的ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ（ＮＳ）

方程对钝头体头部逆向射流进行研究，发现流场

重构形成低压回流区，大大减小了阻力系数，并且

发现来流马赫数、射流马赫数和攻角在有射流时

对阻力系数影响更大。王兴等人［３］利用数值模拟

方法研究逆向射流对超声速流场钝头体压力分布

和温度分布的影响，发现逆向射流使钝头体头部

压力和温度得到明显降低，头部高温高压情况得

到改善。周超英等人［４５］利用数值模拟方法研究

了超声速半球头体逆向射流流场，分析来流与射

流总压比、模型与喷口直径比对流场的影响，发现

射流总压变化导致流场模态的变化，射流能明显

减小半球头体阻力，半球头体压力随喷口直径的

减小而增大以及减阻效率随着喷口直径的减小而

下降。Ｌｉ等人
［６］利用逆向射流技术对高超声速

飞行器升阻特性进行优化，使升阻比提高约４％，

这对飞行器的总体设计优化起到重要作用。

国外学者针对单孔逆向射流方案也进行了

大量的实验和数值计算模拟分析。Ｗａｒｒｅｎ
［７］通

过实验研究来流马赫数为５．８，以氮气和氦气为

冷却剂的射流对钝头体表面压力和热量的影

响。实验发现射流产生两种流场模态，分析了

射流质量流量以及不同气体对于降热效果的影

响。Ｆｉｎｅｌｙ
［８］对来流马赫数为２．５、声速喷注的

逆向射流流场进行实验研究。分析了射流的总

压比对流场稳定性及减阻性能的影响，还分析

了射流喷口直径对钝头体表面压力分布的影

响。Ｆｏｒｍｉｎ等人
［９］通过实验和数值模拟得到了

超声速来流下截锥体模型逆向射流流场的两种

不同模态，分析了射流参数以及物理模型的几

何参数对流场模态的影响。Ｖｅｎｕｋｕｍａｒ等人
［１０］

开展了不同射流压力条件下的逆向射流实验，

实现了对钝头体模型的有效减阻。此外，国内外

学者还研究了多孔逆向射流的防热特性［１１１３］。

Ｇｅｒｄｒｏｏｄｂａｒｙ等人
［１１］发现多孔逆向射流冷却剂

的质量流量对防热性能有很大的影响。Ｓｒｉｒａｍ

等人［１３］发现相同质量流量条件下，多孔逆向射流

的动量通量较小，冷却剂能更好地覆盖钝头体表

面，从而获得更好的防热效果。但文献［１１，１３］中

没有进行减阻性能的讨论。Ｌｉ等人
［１２］将多孔逆

向射流应用于钝化乘波飞行器的细长钝化前缘

上，结果发现当多孔逆向射流位于来流滞止线上

时，其减阻防热的性能会更好，驻点附近的多孔逆

向射流流场特性及其减阻性能值得进一步研究。

综合上述，国内外学者主要研究了钝头体单

孔逆向射流的减阻特性，而对多孔逆向射流的研

究较少。从他们的研究中也可以发现单孔逆向射

流具有局限性，单孔逆向射流在展向上的影响区

域有限，对高超声速飞行器钝化前缘的防护面积

小，而多孔逆向射流通过多微孔阵列的排布产生

流场的三维效应为实现良好的减阻效果提供了可

７７１２
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能性，同时微孔阵列由于微孔的尺度很小也更适

用于前缘半径较小的气动部件，比如机翼前缘上。

因此，多孔逆向射流的研究具有深远的理论意义

和工程应用意义。本文采用半球头体模型进行了

等面积多孔逆向射流数值研究，分析了１～４孔逆

向射流在不同总压比下的三维流场特性和减阻性

能，为多孔逆向射流在超声速飞行器上的减阻应

用提供借鉴。

１　物理模型和数值方法

１１　物理模型

本研究采用的是对称的半球头体，直径０＝

５０ｍｍ，原点位于球心。来流马赫数、总温和总压

分别记为犕犪∞、犜０∞和狆０∞。单射流孔设置在驻

点处，与半球头体同轴。多射流孔布置在驻点区

域，各孔的圆心按等圆周角间隔分布，并位于与单

孔直径相同的圆周上，保持总射流面积不变。沿

自由来流方向（＋犡 方向），射流孔分布示意图如

图２所示，射流孔直径犖（犖＝１，２，３，４）如表１

所示。

图２　多射流孔直径及分布示意图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｄｉａｍｅｔｅｒａｎｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｔｈｅｐｏｒｏｕｓｊｅｔｓ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

表１　射流孔直径

犜犪犫犾犲１　犇犻犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺犲狆狅狉狅狌狊犼犲狋狊

射流孔数犖 １ ２ ３ ４

射流孔直径犖／ｍｍ ４．００ ２．８２ ２．３１ ２．００

１２　数值方法

采用ＦＬＵＥＮＴ软件
［１４］基于密度的双精度求

解器求解三维雷诺平均的ＮＳ方程（ＲＡＮＳ）
［１４１６］，

引入ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｆｅｒ（ＳＳＴ）犽ω双方程湍流

模型以便更好地捕捉到逆向射流流场的特

性［１７１９］。空间离散采用二阶精度的迎风格式，采

用ａｄｖｅｃｔｉｏｎｕｐｓｔｒｅａｍｓｐｌｉｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄ（ＡＵＳＭ）通

量矢量分裂格式，时间离散采用一阶精度的隐

式离散格式。普朗特数设置为０．８５，库朗数初

始设置为０．２，随着计算的推进自动变化，加速

收敛。壁面设置为无滑移等温壁面。计算的收

敛标准采用监测全局残差和变量相结合的方式：

①残差下降五个量级；②相邻迭代步的阻力系数

差值下降六个量级；③进出口质量流量差小于

０．０１ｇ／ｓ。

计算域为外直径为１００ｍｍ，内直径为５０ｍｍ

的半球头体构型，采用ＩＣＥＭＣＦＤ１６．０进行计

算域网格划分，如图３所示。网格量约为１０３万，

网格节点数为９７（轴向）×５０（径向）×１６０（周

向）。考虑边界层内流动参数的剧烈变化，对壁面

和射流出口进行了网格加密，同时为了取得合适

的狔
＋值，壁面第一层网格高度取１．５×１０－４ｍｍ。

边界条件的设置如下：自由来流设置为压力远场；

射流设置为压力入口，以声速沿－犡 方向射入流

场；出口设置为压力出口，当流场出口为超声速

时，流动参数由内流场外推得出；自由来流与射流

皆采用空气，且气体性质符合理想气体状态方程。

表２给出了边界条件的具体设置值，其中 犕犪ｊ、

犜０ｊ和狆０ｊ分别表示射流马赫数、总温和总压，

犕犪∞、犜０∞和狆０∞分别表示自由来流相应的参数，

犘表示射流总压与来流总压的比值，犜ｗ 表示恒温

壁温度。

图３　单孔逆向射流的计算网格

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｏｆｔｈｅｓｉｎｇｌｅｏｐｐｏｓｉｎｇｊｅｔ

８７１２
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表２　计算边界条件

犜犪犫犾犲２　犅狅狌狀犱犪狉狔犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊狅犳狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀狊

边界 气体 速度 压力／ｋＰａ 温度／Ｋ

压力远场 空气 犕犪∞＝３．９８ 狆０∞＝１３７０ 犜０∞＝３９７

压力入口 空气 犕犪ｊ＝１．０ 狆０ｊ＝犘·狆０∞ 犜０ｊ＝３００

壁面 犜ｗ＝２９５

２　数值方法验证和网格独立性分析

采用公开文献［２０］里的半球头体模型对数值

方法进行验证，采用轴向和径向的网格节点数为

２５０×１６０的网格进行仿真。图４展示了实验结果

与仿真结果的对比。由图４（ａ）可知，虽然仿真得到

的斯坦顿数分布与实验值之间存在一定差异，但两

者的分布趋势基本一致。值得注意的是，文献［２０］

中的射流气体是氮气而数值模拟中采用的是空气，

考虑到气体不同，仿真值与实验值的差异在可以接

受的范围内。图４（ｂ）展示了仿真的流场密度云图

与实验纹影图的对比。可以看到，仿真得到的流场

结构与实验纹影图中的基本一致，脱体激波量对

结果的影响不大。由于精细网格的计算时间较

长，而中等网格也能捕捉到精细的流场结构，因此

下文的研究中采用中等网格进行计算。

和马赫盘等流场结构吻合较好，流场结构较

为清晰。综上所述，本数值方法能较好地捕获流

场特性。

为确保计算结果的网格独立性，采用三种不

同密度的网格进行网格无关性分析，划分的网格

数量分别为９５万（粗糙网格）、１０３万（中等网格）

和１１５万（精细网格）。图５展示了上半球头体壁

面犣＝０ｍｍ母线（即上半球头体壁面与犣＝０ｍｍ

平面相交所得的母线）上的壁面压力分布，图中角

图４　单孔逆向射流仿真结果与实验结果的对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｔｒａｓｔｏｆｓｉｎｇｌｅｏｐｐｏｓｉｎｇｊｅｔｓｂｅｔｗｅｅｎ

ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｒｅｓｕｌｔａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔ

图５　不同网格密度下的半球头体表面压力分布

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｎｔｈｅｈｅｍｉｓｐｈｅｒｉｃａｌ

ｂｏｄｙｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｓ

度θ是犣＝０ｍｍ母线上各点的角坐标，当该点位

于上半球体时为θ正，反之θ为负。由图可知，三

种不同尺寸的网格计算得到的压力分布情况基本

一致，相应的网格尺寸已能达到网格无关性要求，

９７１２
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再增加网格数量对结果的影响不大。由于精细网

格的计算时间较长，而中等网格也能捕捉到精细

的流场结构，因此下文的研究中采用中等网格进

行计算。

３　结果与讨论

通过截取壁面犣＝０ｍｍ母线上的压力分布，

结合半球头体表面的压力分布云图，分析半球头

体上的压力分布情况。同时截取犢＝０ｍｍ，犣＝０

ｍｍ面上的流场并创建声速等值面，分析多孔逆

同射流的三维流场特性，探讨分析了总压比犘和

射流孔数量犖 对半球头体多孔逆向射流减阻性

能的影响。

３１　总压比犘对减阻性能的影响

本节对不同总压比犘＝０．４，０．５，０．６下的逆

向射流进行分析，研究总压比犘对多孔逆向射流

减阻性能的影响。图６给出了不同犘 时半球头

体的犣＝０ｍｍ 母线上的压力分布曲线，可以发

现，各射流孔附近的壁面压力显著降低，但随着

θ 增大，即远离射流孔时，逆向射流的影响减

弱，壁面压力又逐渐上升，最终与无射流条件的压

力分布趋近重合，壁面压力分布随着 θ 增大呈

先减小再增大最后与无射流条件接近的趋势。由

图６（ａ）～图６（ｄ）可知，不同孔数产生的射流对壁

面的影响区域具有显著差异。单孔逆向射流

（犖＝１）显著降低了半球头体±３５°区域内的压

力。双孔逆向射流（犖＝２）的影响区域略有增大，

达到±３８°。三孔逆向射流（犖＝３）由于上下非对

称性，一个孔位于上半球体且位于犣＝０ｍｍ母线

上，另两个孔位于下半球体且分布在犣＝０ｍｍ母

线的两侧，因此上单孔主要影响上半球体３０°内

的区域而下双孔共同影响下半球体－２４°内的区

域。四孔逆向射流（犖＝４）主要影响半球头体±

图６　不同犘下的半球头体表面压力分布

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｎｈｅｍｉｓｐｈｅｒｉｃａｌ

ｂｏｄｙｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犘

３０°内的区域。因此，由该图可以看出，相比无射

流条件，逆向射流能够明显降低半球头体驻点附

近的压力，不同射流孔数对半球头体壁面压力分

布的影响呈现相似的趋势，半球头体壁面的压力

随着犘的增大而逐渐减小。

由于各射流在不同犘 时对壁面压力分布的

０８１２
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影响趋势相似，选取双孔逆向射流进行进一步的

流场分析。图７给出犣＝０ｍｍ截面上的无射流

和双孔逆向射流流场压力云图和流线图。由图可

知，自由来流经过激波后压力突增。无逆向射流

时，激波后的高压区直接附着在壁面驻点处，产生

巨大的波阻。而逆向射流将弓形激波推离壁面，

使波后高压区远离壁面，在双孔附近形成了两个

低压回流区，自由来流附着点不再位于鼻锥处

（０°），而是位于壁面的±３８°附近，逆向射流对再

图７　无射流和双孔逆向射流在不同犘下

犣＝０ｍｍ截面的压力云图

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｎ犣＝０ｍｍｐｌａｎｅｏｆ

ｎｏｊｅｔａｎｄｄｏｕｂｌｅｏｐｐｏｓｉｎｇｊｅｔｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犘

附点之后的区域影响很小，因此再附点之后的壁

面压力分布与无射流条件下的基本一致。

图８展示了双孔逆向射流在不同犘下犢＝０

ｍｍ截面的压力云图。由图可知，射流在垂直于

两孔连线的方向（横向）上也形成了低压回流区，

相比犣＝０ｍｍ截面上的小，因此自由来流在壁面

形成了较强的再附激波，并形成高压区。说明射

流在横向上也存在影响但影响较弱。随着犘 的

增大，弓形激波脱体距离增加，射流对横向的影响

增强，使再附激波的强度逐渐减弱，壁面压力进一

步降低，减阻能力进一步提高。

综上所述，逆向射流通过将主激波推离壁面，

在射流孔附近形成低压回流区，能有效减小波阻。

随着总压比犘 的增大，主激波脱体距离越大，多

孔逆向射流回流区增大，射流影响作用区域扩大，

对壁面的覆盖防护作用越好，减阻性能越好。

１８１２
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图８　双孔逆向射流在不同犘下犢＝０ｍｍ截面的

压力云图

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｎ犢＝０ｍｍｐｌａｎｅｏｆｄｏｕｂｌｅ

ｏｐｐｏｓｉｎｇｊｅｔｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犘

３２　射流孔数犖对减阻性能的影响

保持总压比犘＝０．４不变，分析不同射流孔

数犖 对逆向射流减阻性能的影响以及多孔逆向

射流的流场特性。图９给出了犘＝０．４下不同射

流孔数下的壁面犣＝０ｍｍ母线上的壁面压力分

布。从图中可以看出，双孔逆向射流的壁面压力

最低，其压力峰值仅约为６０ｋＰａ，由于双孔在０°附

近有一段小间隔，该处是来流压缩最剧烈的地方。

因此，该处有一个压力小尖峰。单孔逆向射流与

四孔逆向射流的压力峰值接近，达到约１２５ｋＰａ，

但单孔逆向射流在射流影响域内的压力更低。与

双孔逆向射流类似，四孔逆向射流在０°附近同样

存在一个压力小尖峰。三孔逆向射流由于上下非

对称，其压力分布也呈现出强烈的非对称性，下壁

面的压力峰值远超上壁面的压力峰值，下壁面压

力峰值约１７０ｋＰａ而上壁面压力峰值仅约为１１５

图９　不同犖 下半球头体表面的压力分布（犘＝０．４）

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｎｔｈｅｈｅｍｉｓｐｈｅｒｉｃａｌ

ｂｏｄｙｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犖 （犘＝０．４）

ｋＰａ，０°附近处于射流之间的间隙，也存在一个压

力尖峰。综合上述，壁面压力分布随着孔数的增

大呈现先减小后增大的趋势，双孔逆向射流的压

力分布最低。

图１０给出了不同射流孔数下的壁面压力云

图。射流孔数的不同以及孔的几何分布造成了壁

面压力分布的不同。单孔逆向射流对壁面的减压

区域呈现以射流孔为中心的圆环状。以射流孔为

中心，由近及远，射流的影响逐渐递减，壁面压力

以环状先减小后增大。双孔逆向射流上下对称分

布，因此，在竖直方向上能有效减小压力分布，但

在水平方向上出现高压区，双孔逆向射流在水平

方向上的减压能力减弱。三孔逆向射流在相邻的

射流区域出现高压区，分别处于相邻两孔连线的

垂直平分线上，三个高压区的连线呈倒三角状，说

明三孔逆向射流在靠近射流孔的一侧能有效减小

压力，但射流在各孔间的区域防护能力显著下降。

与三孔逆向射流相似，四孔逆向射流的高压区也

分布在相邻两孔连线的垂直平分线上，四个高压

区的连线呈正方形状，说明四孔逆向射流对相邻

２８１２
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图１０　不同犖 下的半球体表面压力云图

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｎｔｈｅｈｅｍｉｓｐｈｅｒｉｃａｌ

ｂｏｄｙｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犖

孔间的防护能力也下降。综合上述，多孔逆向射

流对两相邻孔连线方向上的影响较强而对垂直于

两孔连线方向上的影响较弱。

图１１给出了减阻比ε与孔数犖 的变化关

系，减阻比ε的定义如下：

ε＝
犆ｄ０－犆ｄ犖

犆ｄ０
×１００％

式中犆ｄ０表示无射流条件下的阻力系数，犆ｄ犖表示

射流孔数犖＝１，２，３，４时的阻力系数，且只考虑

来流对半球头体壁面的阻力作用。从图１１中可

以发现，双孔逆向射流的减阻能力最强，减阻比约

图１１　不同犖 下的减阻比分布

Ｆｉｇ．１１　Ｄｒａｇｒｅｄｕｃｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犖

为２９％。单孔逆向射流减阻能力次之，减阻比约

为１８％，三孔与四孔逆向射流的减阻性能接近，

减阻比约为１３％。

图１２给出了犣＝０ｍｍ向截面上的压力分布

云图和声速等值面图。由图可知，射流从射流孔

射出后先膨胀加速，与来流相互作用后减速，形成

马赫盘，将来流推离壁面。由压力云图可知，双孔

逆向射流的激波脱体距离比单孔逆向射流的更

长。由声速等值面可知，单孔逆向射流与双孔逆

向射流在射流出口都产生了较大的膨胀波束。双

孔逆向射流声速等值面产生了连接，说明双孔逆

向射流相互影响较强，能将自由来流更远地推离

壁面，更有效减小壁面压力。而三孔和四孔逆向

射流在出口处的膨胀波束很小，射流声速等值面

之间没有互相连接，说明三孔和四孔逆向射流之

间的相互影响很弱，将自由来流推离壁面的能力

大大减弱，减阻能力显著降低。在射流孔的几何

分布上，双孔逆向射流孔径较大，双孔之间的距离

较小，射流出口后膨胀扩张，较小的孔间距有利于

３８１２
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图１２　不同犖 下的犣＝０ｍｍ截面压力分布云图

和声速等值面

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｎ犣＝０ｍｍｐｌａｎｅａｎｄ

ｉｓｏｓｕｒｆａｃｅｓｏｆｓｏｕｎｄｓｐｅｅｄｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犖

射流间的相互连接充分膨胀产生更大的膨胀波

束。而三孔和四孔逆向射流孔径都较小而各孔间

距较大，射流出口后膨胀扩张但较大的孔间距使

自由来流对射流急剧压缩，射流的膨胀波束减小，

不能相互连接，削弱了射流之间的相互作用，且自

由来流形成的声速等值面在相邻射流之间向内凹

陷，来流在该方向上压缩剧烈，在壁面上形成再附

激波，对壁面的阻力增加。

综上所述，多孔逆向射流之间具有三维流场

效应，等射流面积下，随着射流孔数犖 的增大，射

流的减阻性能先增大后减小。本文中，射流孔数

犖 较小时，射流孔间的距离相对射流孔的半径较

小，射流间的相互作用会有利于提高减阻性能，但

当犖 增加时孔间距离相对射流孔的半径较大，射

流之间的影响减弱，减阻性能反而下降。

４　结　论

本文对超声速半球头体多孔逆向射流进行了

数值模拟，分析了不同总压比犘和不同射流孔数

犖 的流场特性及其减阻性能，得到以下结论：

１）多孔逆向射流是一种有效的减阻方法，能

有效减小半球头体的阻力，具有良好的减阻特性。

多孔逆向射流的低压回流区和主激波脱体距离随

着犘的增大而增大，半球头体壁面压力随着犘的

增大而减小，使减阻性能增强。

２）等射流面积条件下，不同的射流孔数 犖

对减阻性能产生一定影响，随着射流孔数的增大，

减阻性能呈现先增大后减小的趋势，双孔逆向射

流取得最好的减阻性能，减阻比高达２９％。因

此，等射流面积下，多孔逆向射流相对单孔逆向射

流可能具备更好的减阻性能，但射流孔的孔径以

及各孔的距离等因素对多孔逆向射流减阻性能的

影响需要进一步研究。
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