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摘要：目的 获得高超声速飞行器翼前缘射流降热机理。方法 通过计算流体力学（CFD）方法，针对典型高

超声速带翼飞行器开展飞行马赫数为 15 条件下的射流干扰热环境规律研究，分析无射流翼前缘气动加热特

性，确定热流严酷射流开孔区域，分别在翼前缘激波干扰及翼后段布置射流孔，并设计射流流动参数，开

展射流总压与来流总压比率在 0.002~0.02 范围内的流场仿真计算，获得局部流动及表面热流分布特性，针

对计算结果进行对比分析。结果 随着总压比率逐渐增大，激波干扰以及机翼后段射流孔区域热流均显著降

低，降幅达 76%~99%。翼中段无射流典型位置总压比率为 0.002 时热流增高，增幅为 11%~24%，随着射流

总压增大热流降低，降幅达 68%~86%。高射流总压比率局部射流孔前热流增大 2 倍以上。结论 射流影响下

降热机理是射流将高温气体推离壁面，局部表面热流显著降低。低射流总压比率亚音速射流作用区域向下

游延伸距离短，不会引起局部再附热流增大。高射流总压比率音速射流降热影响向下游明显延伸，增强射

流强度可以增加延伸区长度，同时会诱导局部射流孔前再附热流显著增大。 
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Aerodynamic Heating Reduction with Jet Array over Leading  
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ABSTRACT: Objective To obtain the aerodynamic heating reduction mechanism over the leading edge for hypersonic vehicle. 

Methods A CFD study was carried out to research the rules of aerodynamic heating reduction with jet array over leading edge of 

hypersonic vehicle with a free-stream Mach number of 15, to determine the opening area of hypersonic flow. Holes for jet flow 

were set on the front wing edge of shock wave and rear wing section. Flow parameters were designed to simulate and calculate 

the flow field with ratio of total jet pressure and total incoming flow pressure between 0.002 and 0.02 to obtain regional flow 

field and surface heat flux features. Furthermore, the calculated results were compared and analyzed. Results With the increase 

of the total pressure ratio, 76%-99% of aerodynamic reduction was achieved at the jet impinged positions both in the shock in-

teraction and wing tip rear regions. In the region of middle wind tip without jets, the heat flux was increased by 11%~24% with 

a total pressure ratio of 0.002; while the heat flux was decreased by 68%-86% with the increase of the total pressure ratio. It was 

also observed that the regional heat flux in front of the first jet orifice was amplified drastically above 2 times. Conclusion The 

aerodynamic heating reduction with jets is due to the jets injection which could push the high temperature gas far from the wall 
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and lower the regional high heat flux. The zone of action for subsonic jet flow of total pressure ratio of low jet flow extends 

downstream only in a certain short distance, which would not generate higher heat flux at the attached point. While the high total 

pressure performs a sonic jet flow, it could be concluded that the heat reduction effects would be available in a long distance 

along the downstream region and the affected region would be enlarged by a higher total pressure ratio, which could produce a 

more obvious peak heat flux in the attached region simultaneously. 

KEY WORDS: hypersonic flow; jet; leading edge; aerodynamic heating; heating reduction 

高超声速飞行器为了在高空大气层内长时间滑

翔，一般采用尖头锥以及在机身两侧安装机翼以获得

高升阻比特性。在高超声速气流下，尖锐前缘面临的

热流密度很高，同时需要保持原有气动外形不发生变

化，这给防热设计带来了极大压力。高热流密度局部

位置热防护迫切需要探索更先进的防热方式。 

热防护的方式可分为被动热防护和主动热防护

两种。被动热防护在飞行器外表面大面积上铺设防隔

热材料，随着热流增高需要加上局部烧蚀防热层。主

动热防护技术可用于较高热流密度并持续时间长的

气动加热，较常用的包括对流冷却、发汗冷却[1]、气

膜冷却[2]以及逆向喷流冷却[3]。发汗冷却和气膜冷却

对飞行器中等热流强度的大面积区域效果很好，但对

尖前缘等局部热流极高处冷却不大适用。为了对气动

加热严重的局部区域，例如头锥、翼前缘等进行热防

护，可使用逆向喷流注入低温气体。一方面低温气体

可吸收驻点区的热量，另一方面可以很大程度上减少

气动加热。逆向喷流降低驻点热流方法早在 20 世纪

60 年代由 Warren 提出并作了实验验证[3]。Hayashi

等[4-5]针对钝头体外形开展了 4 Ma来流条件下头部逆

向喷流冷却效果研究，试验及数值分析结果表明，较

大压比音速逆向喷流对驻点区域降热显著。为了进一

步研究逆向喷流在高焓飞行条件下降热效果，

Takashig 等[6]在高焓风洞开展了钝头体逆向喷流测热

试验，Vinayak[7]在 HST3 8 Ma 风洞条件下开展了 60°

钝锥体测热试验。研究均表明，在喷流与来流总压比

率达到一定值后，在驻点区域均获得显著降热效果。

国内向树红等[8-10]使用数值模拟方法研究了逆向喷流

对降低头部驻点区域气动加热的影响，计算结果证明

了逆向喷流良好的降热效果，并分析了逆向喷流降热

物理机理。 

逆向喷流降热机理为从飞行器头部或迎风关键

局部反向喷射气体，将激波推离物面以减阻并降低热

流。高超声速来流与球头之间有一道强弓形脱体激

波，喷流喷出后先等熵膨胀加速，温度降低，经过马

赫盘后速度降低温度升高，自由来流向两侧沿剪切层

流动，而喷流分叉后进入回流区，被喷流覆盖的区域

气动加热环境得到明显改善，如图 1 所示。 

逆向喷流因其在减阻防热方面的良好效果日益

成为研究热点。NASA 太空探索项目返回舱再入气动

热力学特性研究中，为了对返回舱进行更合理的热管 

 
 

图 1  球头驻点区域逆向喷流流场分布 
 

理，引入了逆向喷流技术[11]。已有的逆向喷流降热研 

究对象主要集中于高超声速飞行器头锥，并对喷流与

来流总压比率、喷流温度、喷流气体种类等影响进行

了研究，在一定压比条件下逆向喷流获得了显著的降

热效果。文中基于逆向喷流技术在飞行器头部显著的

降热效果，开展典型带翼飞行器射流条件下热环境数

值模拟研究，进一步探索其在高超声速飞行器翼前缘

热环境严酷部位的有效性。 

1  数值方法及验证 

1.1  控制方程与离散 

控制方程采用三维 Navier Stokes 方程。基于完全
气体模型，不考虑化学反应影响。空间离散格式对于
流场的计算精度和稳定性均有较大影响，文中采用经
大量工程实践检验的 Roe[12]的 FDS 格式进行空间离
散，并采用各向异性的 Muller 型熵修正格式[13]。为
提高计算效率，采用时间一阶精度的隐式离散格式，
求解时应用 LU 分解技术。当飞行雷诺数较高时，采
用 Spalart-Allmaras 方程湍流模型[14]对湍流影响进行
模化。 

1.2  方法验证 

针对国外典型算例开展射流干扰条件下气动热

环境数值模拟方法验证。选取了两个典型算例，第一

个算例是美国开展的超音速反喷风洞试验[15]，第二个

算例是日本开展的超声速流场中逆向喷流的减阻降

热试验研究[5]。 

为降低火星进入速度，美国开展了超音速反喷的

风洞试验[15]，文中选取计算马赫数为 4.6，来流攻角

为 0°，来流温度为 65 K，喷流压比为 7724。计算采
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用半模进行，网格第一层网格为 0.001 mm，总的计

算网格量为 1200 万。试验中测量 0°与 180°子午线上

的表面压力，文献[15]采用 NASA 各主流计算软件给

出的压力系数分布与试验结果的对比如图 2 所示，其

中 θ 为球心角，Cp 为压力系数，r/R 为无量纲径向尺

度，文中计算结果与试验吻合较好。 
 

 
 

图 2  0°/180°子午线压力系数对比 

 
前述试验虽然给出了详细流场结构，但未开展表

面热流的测量，为此采用日本九州大学的超声速流场

中逆向喷流的减阻降热试验对热环境计算方法进行验

证[5]。选取计算工况状态见表 1，壁面为等壁温 300 K。

在壁面和喷流附近进行加密，壁面第一层网格间距

0.001 mm，总网格数约 512 万。 
 

表 1  逆向喷流计算工况 

自由来流（空气） 逆向喷流（氮气） 

马赫数 总压/MPa 总温/K 马赫数 总压/MPa 总温/K

3.98 1.370 397 1.00 0.538 300 

图 3 给出了喷流及无喷条件下计算和实验得到

的表面热流分布，其中 θ 球心角，PR 为喷流总压与

来流总压比，St 为斯坦顿数。由图 3 可见，在无喷条

件下，球头表面发生了边界层转捩，因此在 θ=20°附

近产生最大热流。文中研究并未包含转捩模型，因此

未能对这一峰值进行精细预测，在转捩完成后计算与

试验吻合良好。当施加喷流后，可见逆喷在头部的降

热效果显著。 
 

 
 

图 3  无量纲热流分布下计算结果与文献实验结果对比 
 

图 4 是压力分布的数值结果与文献结果的对比，

P 为压力，PR 为喷流总压与来流总压比。可以看出，

计算结果与试验结果吻合良好。 
 

 
 

图 4  压力计算结果与试验结果的对比 
 

2  翼前缘射流降热研究 

2.1  无射流气动加热特性 

文中研究的飞行器在后方机身两侧布置对称水

平翼面。以飞行器机头锥顶点为坐标原点，以飞行器

长度 L 为参考长度值，机翼沿机身轴向 x 方向无量纲

坐标范围 0.57~0.8。选取计算工况为飞行高度 50 km、

马赫数 15、飞行攻角 15°、壁面为等壁温 300 K。为
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给出合理的飞行器表面热流，在进行网格剖分时，需

要保证飞行器表面网格的光滑性、均匀性，并对大流

场梯度区进行网格加密，壁面第一层网格间距为

0.001 mm，半模计算网格总计约 400 万。 

高超声速来流条件水平翼与机体头部激波产生

干扰，局部激波干扰加之较小外形尺度，因而翼前缘

局部形成高热流带。图 5 给出了机翼前缘中截面处

（y=0 mm 截面）的温度、压力云图分布，图 6 为翼

前缘 y=0 mm、y=5 mm、y=5 mm 截面无量纲热流分

布，归一化热流参考量为驻点热流，qx 为无量纲热流

密度。可以看出，前缘激波与机翼相交，在干扰点位

置产生了热流峰值，无量纲热流峰值为 0.78。 
 

 
 

图 5  机翼前缘中截面流场分布（y=0 mm） 

 

 
 

图 6  机翼前缘无量纲热流密度分布 
 

2.2  射流孔方案 

2.1 节研究表明，机体头激波与翼前缘相交形成

局部热流峰值，该峰值出现于机翼前缘靠下表面的位

置（位于沿 y=5 mm 机身截面机翼翼面）。为了利用

射流对激波干扰区域进行降热控制，在干扰点附近布

置了多个射流孔，射流孔直径均为 3 mm，孔间距为

10 mm，即射流孔区域 1，该区域沿机身轴向 x 方向

无量纲坐标范围为 0.64~0.66。同时为了研究无激波

干扰翼前缘射流对热环境影响，在机翼后段也设置多

个射流孔，即射流孔区域 2，尺寸与射流孔区域 1 相

同，沿机身轴向 x 方向无量纲坐标范围为 0.76~0.78。

射流开孔示意见图 7。 

2.3  射流区域气动加热特性 

根据已有头锥逆向喷流降热研究，射流总压对射 

 
 

图 7  翼前缘局部开孔 

 
流局部降热效果影响显著。文中针对不同射流总压条

件下机翼局部流动及气动加热特性进行研究。针对目

前研究的飞行高度 50 km、马赫数为 15 的高焓来流

工况，选取射流总压与来流总压比率为 0.002、0.005、

0.02，射流总温为 300 K，射流气体为氮气。 

为了保证捕捉到每一个射流孔的马赫盘和回流

区的精细流场结构，对近壁区域进行了大幅加密。计

算网格第一层高度取为 0.001 mm，半模网格总量达

到 1000 万，图 8 为射流开孔附近网格分布。 
 

 
 

图 8  射流开孔附近网格分布 
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针对不同射流总压比率机翼前缘高热流区典型

截面热流分布进行了分析。翼前缘 y=5 mm、y=0 mm、

y=5 mm 截面无量纲热流分布如图 9 所示，机翼前缘

截面射流孔区域热流计算结果如图 10 所示。典型位

置无量纲热流密度见表 2。 
 

 
 

图 9  机翼前缘截面处热流计算结果 
 

在低射流总压比率 0.002 条件下，射流区域热流

大幅降低，远离射流孔区域后翼前缘表面热流迅速恢 

复到无射流状态。以 y =5 mm 截面为例，对于射流

孔区域 1 无量纲轴向长度 0.65 典型位置，无射流前

无量纲热流密度为 0.710，射流条件下无量纲热流密

度为 0.004，降幅极为显著；中间无射流孔区域无量

纲轴向长度 0.72 典型位置，无射流前无量纲热流密

度为 0.430，射流条件下无量纲热流密度为 0.495，热

流有所升高；射流孔区域 2 无量纲轴向长度 0.77 典

型位置，无射流前无量纲热流密度为 0.347，射流条

件下无量纲热流密度为 0.021，热流显著降低。 
 

 
图 10  机翼前缘截面射流孔区域热流计算 

结果（y=5 mm） 

 

表 2  典型位置无量纲热流密度 

无量纲热流密度 
截面位置 无量纲轴向坐标 

无射流 总压比率 0.002 总压比率 0.005 总压比率 0.020 

0.65 0.421 0.080 0.043 0.060 

0.72 0.312 0.345 0.046 0.048 y=5 mm 

0.77 0.292 0.063 0.046 0.020 

0.65 0.581 0.029 0.030 0.015 

0.72 0.338 0.441 0.051 0.050 y=0 mm 

0.77 0.350 0.032 0.010 0.004 

0.65 0.710 0.004 0.019 0.005 

0.72 0.430 0.495 0.060 0.061 y=5 mm 

0.77 0.347 0.021 0.070 0.021 
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在高射流总压比率 0.005、0.02 条件下，射流

孔附近热流大幅降低，其降热区域并不局限于射流

孔附近，而是向后延伸一段距离。以 y=5 mm 截面

射流总压比率 0.02 为例，对于射流孔区域 1 无量纲

轴向长度 0.65 典型位置，无量纲热流密度为 0.005，

降幅极为显著；中间无射流孔区域无量纲轴向长度

0.72 典型位置，无量纲热流密度为 0.061，较无射

流前降幅明显；射流孔区域 2 无量纲轴向长度 0.77

典型位置，无量纲热流密度为 0.021，热流显著降

低。随着射流总压比率的增大，射流干扰区局部热

流密度进一步显著降低，且向后将热延伸区域长度

增加。  

通过上述分析，文中所研究射流方案条件下翼前

缘局部热流降幅极为显著。同时需要指出，在高射流

总压比率条件下，位于射流孔核心区影响范围内的

y=0 以及 y=5 mm 截面处，射流对来流较强阻滞作用

引起第一个射流孔前部形成高热流带射流。例如，总

压比率为 0.02 的第一个射流孔前无量纲热流由 0.78

增为 2.5。 

接下来对射流总压比率引起的降热效果差异进

行分析。图 11 给出了翼前缘温度分布云图，图 12

给出了射流孔区域 1（激波干扰点射流孔附近）马赫

数云图及流线分布。低总压射流作用下，射流出口

马赫数小于 1，未形成超音速射流，同时未观察到波

系结构的明显变化。高射流总压比率条件下，可以

看到受到射流的阻挡，气流在射流孔附近形成了一

道斜激波，头部激波并不与翼前缘相交而是与射流

激波相交。过了射流区域后，激波逐渐向壁面靠近，

而后又与机翼后段射流孔区域射流产生的激波相

交。高射流总压条件下，在射流孔区域的第一个射

流孔前形成了一个回流区，气流在此发生了明显分

离再附。 

 

 
 

图 11  翼前缘温度分布 
 

射流总压比率 0.002 条件下射流出口为亚音速，

射流将高温气体推离壁面，射流引起的扰动位于激

波层内，影响范围仅局限于靠近壁面的黏性流体层

内，如图 12 所示。因而其降热效果向后作用距离较

短，在无射流区域热流迅速恢复到无射流前水平。

同时注意到其分离再附区域远小于高射流总压比率

音速射流工况，这也是其未产生较强再附点热流的

原因。 

射流总压比率 0.005 以及 0.02 均为音速射流工
况，射流将高温气体推离壁面，过了射流区域后，
高温气体逐渐向前缘靠近。因此其降热区域并不局
限于射流孔附近，而是向后延伸了一段距离。此后
在机翼后段射流作用下，高温气体又再次被推离壁
面，高温与壁面间距离的变化是形成前述热流分布
的原因。 

对于高射流总压比率条件，在射流孔区域的第

一个射流孔前均形成了一个回流区，如图 12b 所示。

气流在此发生了分离再附，尤其射流孔区域 1 第一

个射流孔前部由于强分离再附作用形成了高热流

带。随着射流总压比率的进一步增大，再附点热流

显著上升。 

3  结论 

文中采用数值模拟方法对高超声速飞行器机翼

前缘射流降热机理进行了研究，得到如下结论。 

1）射流影响下局部热流降低的机理是将高温气

体推离壁面，随着射流总压的增加，激波距物面距离

增加，表面热流显著降低。 

2）较低射流总压比率亚音速射流孔可以有效降

低射流孔附近的热流值，且不会引起射流孔前再附

热流增大，但降低热流的作用较音速射流孔延伸距

离短。 

3）较高射流总压比率音速射流孔在射流孔附近

降热显著，其降低热流的作用并不局限于射流孔周围

而是向后延伸一段距离，增强射流强度可以增加这一

延伸区域长度，但同时会诱使第一个射流孔前再附热

流增大。 
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图 12  射流孔区域 1 射流孔附近马赫数 
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