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低速引射对高超声速飞行器气动加热影响

王丽燕 檀妹静 王振峰 聂春生 李 宇 郑 宇
（中国运载火箭技术研究院空间物理重点实验室，北京，100076）

摘要：为研究低速引射对高超声速飞行器气动加热的影响，对高超声速来流条件下大面积平板引射进行数值模

拟，讨论了引射孔结构、迎角和引射入口速度对边界层流场的影响，得到了不同引射孔结构下壁面热流，引射影

响因子及流动参数随引射入口速度的变化。结果表明：低速气体引射在一定程度上能缓解引射区域壁面和下游

壁面的气动加热情况。4种引射状态中引射孔结构 4（即面引射）壁面热流最低，其他 3种引射孔结构冷却效果基

本相当。相同条件下 10°迎角低速气体引射降热效果明显优于 0°迎角的情况。引射入口速度 v= 20 m/s时，0°迎
角情况下，引射区引射影响因子约为 0.23，即壁面平均热流降低约 23％；10°迎角情况下，引射区引射影响因子约

为 0.45，约为 0°迎角情况的 2倍。
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Impact of Low Speed Ejection on Aerodynamic Heating of

Hypersonic Aircrafts
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（Science and Technology on Space Physics Laboratory，China Academy of Launch Vehicle Technology，

Beijing，100076，China）

Abstract:To study the impact of low speed ejection on aerodynamic heating of hypersonic aircrafts，the flat
injecting of large area under hypersonic flow condition is numerical simulated in this paper. The influence of
ejecting pore structure，incidence angle and injecting inlet velocity on boundary layer flow field are discussed.
Wall heat flux under different ejecting pore structures variation of ejecting factors and flow parameters with
inlet velocity are obtained. The results show that low speed gas ejecting can relieve the aerodynamic heating
situation of injecting regional wall and the downstream wall to some extent. The bigger the inlet velocity，the
better the thermal reduction will be. As for four ejecting pore structures the wall heat flux is the lowest in
ejecting pore structure 4（surface ejecting pore structure），the other three ejecting cooling effect are basically
quite. The thermal reduction of angle of attack α= 10° is obviously better than the state of α=0° . When
injecting inlet velocity is 20 m/s，the injecting factor of injecting area is about 0.23，which means the
averaged wall heat flux decreases about 23% under α=0°. And the injecting factor of injecting area is about
0.45 which is about double of the value of α=0°.
Key words: low speed ejection；ejecting factor；different ejecting mode；wall heat flux；cooling

高超声速飞行器抵御气动加热的功能部件统

称热防护系统 [1]，其使用的树脂基复合材料在长时

中低热流的目标环境下，内部达到一定温度后将发

生热解现象，热解气体将持续进入近壁面气体区
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域，形成引射效应，即高超声速主流和低速引射气

体发生相互作用。这使得原本具有薄激波层、边界

层黏性干扰、高温真实气体效应等特征的高超声速

飞行器绕流流动变得更为复杂，引射效应一直以来

都是国内外学者研究的热点 [2⁃5]。

Moffat等 [6⁃8]对湍流条件下多孔介质壁面吹风

和抽吸、均匀与非均匀二次流、主流加速条件下壁

面流动阻力及换热规律进行了实验研究。Wim⁃
berly等 [9]在Ma＝12~17的高超声速风洞内对细圆

锥体进行了实验研究，结果表明喷流流量增大，壁

面换热系数、流动阻力减小。杨宽等 [10] 利用红外

热像仪测量圆斜孔温度场，探讨了平板气膜孔的数

目对于气膜冷却效率的影响。朱惠人等 [11] 探索了

单排孔和多排孔结构与气膜冷却效率变化的关系，

研究显示当吹风比处于比较低的条件时，多排孔的

冷却效果更佳，且单排气膜孔的最佳吹风比与多排

孔的吹风比并不一致 [12]。Ligrani等 [13]进一步探讨

了顺排和错排对气膜冷却效率的影响，研究表明吹

风比相同时，错排冷却效果更佳。熊宴斌等 [14]在

Ma＝3的超声速风洞中对不同平板实验研究表

明，二次流注入能够有效减小壁面速度梯度，降低

壁面温度，并使边界层增厚。另外，还有学者使用

直接数值模拟 [15⁃17]和大涡模拟对壁面存在二次流

注入的流动传热进行计算，获得了射流与主流相互

作用的精细流动图画。雷云涛等 [18]及王建等 [19]对

不同吹风比条件下的流场进行了数值模拟，结果表

明随着吹风比的不断增大，由于卷吸作用的增强，

射流大部分脱离壁面与主流进行掺混，使得气膜冷

却效率不断降低，这与实验所得结果基本吻合。

Sreekanth等 [20⁃21]对高超声速 Ma=6~10主流条件

下的平板及钝体头锥主动冷却进行了数值计算，结

果表明注入对主流压力的影响并不大，二次流的注

入会降低壁面摩擦因数。余磊等 [22]对烧结不锈钢

平板进行了实验和数值模拟研究，结果表明引射工

质显著增厚了壁面边界层，大为减少了壁面的摩擦

阻力因数，随着注入率的提高，壁面温度和局部对

流换热系数都大为下降。Yang等 [23]开展了高超声

速来流层流和湍流不同流态下平板在不同射流率

下的数值研究，结果表明，高超声速层流流动下喷

流冷却是对壁面进行热防护的有效方法，并且说明

了边界层是由两部分组成，其内层起着绝热壁面

作用。

虽然国内外均做了不少关于引射效应的研究，

但大多数研究中主流速度相对较低而引射气体速

度较高，而针对高超声速飞行器的高超声速主流状

态下低速引射的研究相对较少，不少研究工作尚处

于探索阶段。而且工质从多孔介质表面流出与主

流掺混会形成混合流边界层，对于引射气体与主流

之间的相互作用规律、射流和主流相互作用后边界

层发展规律等机理性问题方面的研究较少。因此，

需针对低速引射效应开展系统研究。

传统意义上的气膜冷却喷出的冷却介质附着

在壁面一定区域上，形成温度较低的冷气膜将壁面

同高温燃气隔离，引射速度较高，本文研究的低速

引射主要是模拟材料热解气体引射，引射速度和流

量远低于气膜冷却。本文从工程实际应用出发，建

立类似树脂基复合材料热解部位引射特征的平板

引射模型，采用数值模拟的方法，开展气体引射条

件下的高超声速飞行器表面气动加热机理研究，探

讨迎角、引射孔结构、引射流量对壁面热流和边界

层流动的影响，评估引射表面的降热效果，研究引

射表面降热特性，并根据模拟结果对高温边界层流

场进行深入分析。

1 计算方法与模型

1. 1 模型建立与计算方法

本文研究的模型如图 1所示，高速主流从左侧

流入，低速引射气体与壁面成 90°垂直向上流出，与

主流边界层相互掺混，向下游发展。其中：引射区

前部 Lx1=5 mm，引射区域 Lx2=31 mm，引射区下

游 Lx3=64 mm，空间流场高度 Ly=50 mm，流场宽

度 Lz=6 mm，引射孔结构模型如图 2所示，蓝色区

域为引射出口。其中：引射孔结构 1为引射孔交错

排布的 1 mm×1 mm方孔，引射孔结构 2为引射孔

交错排布的 1 mm×2 mm方孔，引射孔结构 3为引

射孔间隔排布的 1 mm×6 mm条形孔，引射孔结构

4引射孔为 31 mm×6 mm均匀表面，引射孔结构 5
模型为 31 mm×6 mm均匀平板。为了便于分析引

射表面与光滑表面流动特性，降低计算误差同时保

证数值计算结果是在同一流场状态下得到，将引射

表面对应的壁面作为光滑壁面。根据某飞行器典

型工作状态材料运用条件，考虑主流和射流流动特

性，流动为层流，控制方程由经典的 Navier⁃Stokes
方程组来描述

∂ρ
∂t +∇· (ρV ) = 0 （1）

dV
dt = fb+

1
ρ
∇p+ μ

ρ
∇2V+ 1

3
μ
ρ
∇ (∇·V)（2）

ρ
d ( û+ V 2/2 )

dt = ρfbV+∇(V·Γ) + ∇ (λ∇T) +

ρq̇ （3）
求解控制方程采用有限体积法离散，通量离散

采用总变差减小的 TVD格式以及 MinMod限制

器，保证空间为二阶精度。时间离散采用点隐式方
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法，收敛标准为各分量相对误差小于 10-8，本文使

用的方法已在工程实践中证明可用于此类问题

研究。

1. 2 网格划分及边界条件设置

为捕捉射流与主流相互作用的复杂流动结构，

达到对边界层进行精确的数值模拟，计算流域采用

结构化网格划分方法，壁面第一层网格法向距离计

算公式为

Δy= μy+

ρuτ
（4）

式中：y+为第一层网格到壁面的无量纲距离，取

y+＝1；uτ为壁面摩擦因数；ρ为流体密度；μ为流体

动力黏性系数。

为了保证计算精度、降低计算量，网格采取射

流孔附近网格密集，远离射流孔表面区域密度有规

律减小，流场变化较大的流域细密处理，并使得光

滑表面与射流表面流域网格增长率保持一致的划

分策略。射流孔第一层网格尺寸为 0.01 mm，网格

增长比例为 1.1，引射前后区域采用向引射区逐渐

变密的方式，网格间距 0.2 mm，比率 1.02。空间流

动区域壁面第一层网格尺寸为 0.001 mm，网格增

长比例为 1.05。网格划分情况如图 3所示。

光滑壁面及引射区域壁面为无滑移等温壁面

条件，壁温 1 000 K；主流区两侧为对称边界条件；

主流入口为高超声速入口，给定压力、速度和温度

条件；引射气体入口为质量流率入口，给定质量流

率和温度条件，气体温度为 1 000 K；主流和引射气

体工质均为空气；出口超声速，所有边界条件外推；

初始压力为 79 Pa。

2 结果与分析

考虑到平板引射流场特征与引射孔结构和引

射流率有密切关系，本文采用上述的数值方法，选

取高超声速飞行器典型飞行状态，对Ma＝10，H=
50 km，0 °和 10 °迎角条件下的平板引射进行了数

值模拟研究，主要考察了引射孔结构（5种），引射

速度（v＝0.1，0.2，0.5，0.8，1.0，5.0，10.0，20.0 m/s）
和引射介质（空气）对壁面热流和边界层流动的影

响规律，评估引射表面的降热效果，探究引射效应

对高温边界层传热的影响规律。图 4给出了迎角

定义。迎角（又称迎角、冲角）α为导弹质心的速度

矢量 V（Ox3）在弹体纵向对称面 Ox1y1上的投影与

Ox1轴之间的夹角。若Ox1轴位于V的投影线的上

方时，迎角 α为正；反之为负。

2. 1 基本流动结构

图 5 为 0° 迎 角 ，引 射 孔 结 构 5 条 件 下

z＝0.001 5界面沿展向马赫数和温度云图。由图

可知，高超声速飞行条件下壁面附近激波层很薄，

黏性作用下边界层气体温度急剧升高，导致壁面气

动加热严重。图 6所示为 0°迎角引射孔结构 1和 5
条件下速度云图和流线图。由图可知，引射气体对

主流来流产生阻碍作用，并与主流相互掺混，但仅

存在于近壁区域，表明此时边界层是由两部分组

成，其内层起着绝热壁面作用 [19]。

图 1 物理模型

Fig.1 Physical model

图 2 引射孔结构模型

Fig.2 Injecting ejecting pore structures

图 3 计算区域网格

Fig.3 Grid of computational domain

图 4 迎角示意图

Fig.4 Schematic diagram of angle of attack
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2. 2 低速引射对壁面热流的影响

飞行器高超声速飞行时由于黏性作用边界层

气体温度急剧升高，壁面气动加热严重。为了评估

引射表面的降热效果，对壁面热流按面积进行平

均，得到壁面平均热流，采用引射影响因子 θ对降

热效果进行表征。引射影响因子是质量引射对热

流密度的影响，可表示为有质量引射时的阻塞热流

密度与无质量引射时的热流密度之比。其值大小

表示被阻塞的热流密度的百分数 [24]。

θ= 1- qw
q0

（5）

式中：θ为引射影响因子，qw为有气体引射时平均

壁面热流密度，q0为无气体引射时平均壁面热流密

度（引射孔结构 5）。

2. 2. 1 低速引射对引射区壁面热流的影响

图 7展示了不同引射孔结构下引射影响因子

与引射入口速度的变化。可以看出，相同引射入口

速度下，引射孔结构 4（面引射）引射影响因子最

大，其他 3种引射孔结构引射影响因子近似，也就

是说 4种引射孔结构壁面平均热流均低于无气体

引射孔结构，其中引射孔结构 4壁面平均热流最

低，引射孔结构 1，2，3壁面平均热流相当。同一引

射孔结构下，引射影响因子与引射入口速度成正相

关。0°迎角时，引射影响因子全都大于 0，引射入口

速度较小时，对应的引射影响因子也很小，趋近

10-3，引射入口速度达到 20 m/s，引射影响因子大

于 0.1，即该引射孔结构下壁面平均热流较无气体

引射时减幅大于 10%。10°迎角时，引射影响因子

全都大于 0.01，引射入口速度较小时，对应的引射

影响因子也很小，趋近于 0.025，引射入口速度达到

20 m/s，引射影响因子约等于 0.45，即该引射孔结

构下壁面平均热流较无气体引射时降低 45%。由

此可见，引射效应存在可以降低壁面热流，引射流

量越大，壁面平均热流越小，冷却效果越好。由图

可知，引射影响因子整体上变化规律基本相同，但

同一引射孔结构和速度下，10°迎角条件下气体引

射的降热效果显著优于 0°迎角的情况。10°迎角，

v＝5 m/s条件下得到的引射影响因子与 0°迎角

v＝20 m/s时对应的引射影响因子相当。因为迎

角存在，使激波边界层温度梯度更加陡峭，低速引

射气体使温度边界层增厚，因而壁面热流变化

显著。

由图 7可知，引射孔结构 4降热冷却效果最好，

所以进一步对引射孔结构 4进行分析。在给定飞

行环境，0°迎角条件下，由于引射孔结构相同，因而

引射面积相同，所得引射影响因子只与引射入口速

度有关。如图 8所示，引射影响因子与引射入口速

度成正相关，引射入口速度由 0.1增加到 20 m/s
时，引射影响因子由接近 0增加到约为 0.23。也就

是说引射入口速度为 20 m/s时，壁面平均热流约

降低 23%，冷却效果显著。拟合得到引射影响因

子与速度成线性增长关系，斜率为 0.012 09，截距

图 5 α=0°引射孔结构 5马赫数云图和温度云图

Fig.5 Mach number and temperature of injecting pore
structure 5 at α=0°

图 6 α=0°不同引射孔结构下速度云图和流线图

Fig.6 The velocity and streamline under different in⁃
jecting pore structure at α=0°
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为 0.001 63，约等于 0，即引射入口速度为 0 m/s时，

引射影响因子趋近于 0。拟合 R2=0.999，表明 θ=
0.012 09 × v+ 0.001 63能很好地表达该引射孔结

构下引射影响因子与引射入口速度的关系。10°迎

角条件下，引射入口速度由 0.1增加到 20 m/s，引
射影响因子由接近 0.3增加到约为 0.45。也就是说

引射入口速度为 20 m/s时，壁面平均热流约降低

45%，冷却效果较 0°迎角状态下更加显著，约为 0°
迎角同样条件下的 2倍。拟合得到引射影响因子

与速度也成线性增长关系，斜率为 0.021 09，截距

为 0.033。 拟 合 R2=0.999，表 明 θ= 0.021 09 ×
v+ 0.033能很好地表达该引射孔结构下引射影响

因子与引射入口速度的关系。因此可通过控制引

射入口速度，有效控制冷却效果。

图 9展示了相同引射速度下引射孔结构 4在引

射区域引射影响因子随迎角的变化。由图可知，引

射影响因子随迎角先增大后减小。也就是说相同

引射入口速度下，引射效应对到达壁面热流的阻塞

作用随着迎角增大先增强后减弱，在迎角 5°~15°
之间，存在一个最佳迎角，也就是说可以通过调整

引 射 入 口 与 主 流 来 流 的 相 对 角 度 来 优 化 引 射

效应。

2. 2. 2 低速引射对引射区下游壁面热流的影响

引射气体对引射区域的壁面降热效果明显，气

体进入边界层继续向下游流动，仍会影响引射区下

游壁面附近热流分布，为研究引射气体对引射区下

游壁面热流的影响，进一步分析不同工况下下游壁

面平均热流及热流沿流向的分布。

图 10展示了不同引射孔结构下引射区下游引

射影响因子随引射入口速度的变化。与引射区域

相同，同一引射孔结构下引射影响因子随引射入口

速度增大而增加，相同引射入口速度下引射孔结构

4引射影响因子最大，因而引射孔结构 4降热效果

最好，且引射入口速度小于 1 m/s时，同一工况下

引射孔结构 4的冷却效果在 10°迎角条件下明显优

于 0°迎角，由此可推断，引射入口速度很小时，大热

流薄激波层冷却效果更佳。

图 7 不同引射孔结构下引射区引射影响因子

Fig.7 Injecting factors under different injecting pore
structures

图 9 引射孔结构 4在引射区引射影响因子随迎角的

变化

Fig.9 Variation of injecting factors with angle of at⁃
tack in injecting pore structure 4

图 8 不同引射入口速度下引射影响因子

Fig.8 Injecting factors under different injecting inlet ve⁃
locity
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图 11展示了相同引射速度下引射孔结构 4在
引射区下游引射影响因子随迎角的变化。由图可

知，引射影响因子与迎角成正相关，迎角越大，引射

效应对下游气动加热的阻塞作用越显著。迎角为

15°时，引射影响因子约为 0°时的 3.5倍。

图 12 给出了 0°迎角，引射入口速度为 1 和

10 m/s时，z=0.001 5 m截面引射区下游壁面热流

沿流向的变化。4种引射孔结构下下游壁面热流

均低于无气体引射孔结构，说明在本文所研究的引

射入口速度范围内气体引射在一定程度上缓解下

游壁面的气动加热情况，越靠近射流区域这种冷却

效果越显著，随着流动向下游发展，射流与主流掺

混逐步加剧，4种射流状态下的壁面热流趋向于无

气体引射孔结构壁面热流。Byerley等 [25]研究指出

气膜孔周围换热的强化主要发生在孔后的附近区

域，并受气膜出流量的影响，流量越大，换热越好。

引射入口速度为 1 m/s时，4种引射孔结构下游壁

面热流在很近的范围内与无气体引射孔结构下游

壁面热流趋于一致，而引射入口速度为 10 m/s时，

不同引射孔结构下游壁面热流在本文研究的范围

内仍存在差异。这是因为引射入口速度大，与主流

掺混剧烈，对边界层干扰大，需要更长的距离重新

达到稳定。射流的速度分量是决定纵向耦合涡和

主射流间相互作用的关键因素 [26]。随着吹风比的

不断增大，由于卷吸作用的增强, 射流大部分脱离

壁面与主流进行掺混使得气膜冷却效率不断降低，

射流气体在很近的距离内再附到壁面上，继续降低

壁面热流 [18]。因而，引射入口速度为 10 m/s时，距

离出流孔很近的区域热流较小，之后缓慢增加，在

距离出流孔几毫米处达到最大值，紧接着缓慢减

低，引射孔结构 4 达到最大值距离最远。4种引射

孔结构中引射孔结构 4下游壁面热流最低，引射孔

结构 1,2,3基本相当。这是由于引射入口速度相

同的情况下，引射孔结构 4引射入口面积较大，即

射流流量较大，引射孔结构 1,2,3引射入口面积基

本相当。引射入口速度为 10 m/s，在 x= 0.036 m
截面，引射孔结构 1壁面热流较无气体引射孔结构

降 低 约 14%，引 射 孔 结 构 4 壁 面 热 流 降 低 约

22%。

图 13展示了 0°迎角引射孔结构 4引射入口速

度为 0.1~20 m/s，z=0.001 5 m截面引射区下游壁

面热流沿流向的变化。由图可知，引射入口面积相

同时，下游壁面热流与引射入口速度成负相关。引

射入口速度小于 1 m/s时，下游壁面热流略小于无

气体引射孔结构，且在较短距离内趋于一致，表明

边界层在较短距离内恢复稳定，射流带入的干扰基

本消失。引射入口速度大于 5 m/s时，下游壁面热

流明显低于无气体引射和低引射入口速度的状态，

且在本文研究范围内仍小于无气体引射孔结构。

因为速度越大，带入的能量越多，与主流混合越剧

烈，对边界层的扰动越大，边界层重新达到稳定所

需距离越远 [15]。引射入口速度大于 5 m/s时，距离

出流孔 4 mm内热流变化规律与 0°迎角，10 m/s时
相似，且速度越大，达到最大值距离越远。因为射

流入口速度越大，脱离壁面的高度越高，再附到壁

面的距离越远。x＝0.036 m截面，引射入口速度为

5，10和 20 m/s对应的下游壁面热流较 1 m/s时分

别约降低 10%，22%和 38%。可推测，存在流动分

图 11 引射孔结构 4在引射区下游引射影响因子随

迎角的变化

Fig.11 Variation of the injecting factors of injecting
downstream with angle of attack in injecting
pore structure 4

图 10 不同引射孔结构下引射区下游引射影响因子

Fig.10 Injecting factors of injecting downstream under
different injecting pore structures
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离的区域，在分离区前加入气体引射效应可对分离

产生影响，并通过控制射流位置和引射量达到控制

分离的效果。也就是说，可在飞行器舵缝等存在分

离的区域前使用树脂基复合材料，可以利用材料热

解产生的气体影响分离区。

2. 3 低速引射对边界层流动的影响

为分析气体引射对边界层流动的影响规律，寻

找气体引射缓解壁面气动加热的本质原因，本文选

取 4种引射孔结构中壁面冷却效果最好的引射孔

结构 4的边界层流动参数与无气体引射孔结构

（v=0 m/s）进行对比。x= 0.017 5 m典型截面处

边界层流动参数分别如图 14，15和 16所示。

图 14为 x=0.017 5 m截面边界层主流方向速

度变化。如图 13所示，引射入口速度与 X向速度

成负相关。气体引射孔结构下，边界层增厚 [14,22]，x
向主流速度较无气体引射孔结构有所降低，可见引

射气体对主流有阻碍作用，引射入口速度越大，阻

碍作用越明显。边界层内主流速度变化主要集中

在距壁面法向距离 0.8~2.5 mm之间，最大差异约

达到 500 m/s。由此可知，引射气体降低了主流速

度 梯 度 进 而 减 小 了 由 高 速 气 流 压 缩 所 形 成 的

总温。

图 15为 x=0.017 5 m截面边界层垂直主流方

向速度变化。由图 14可以看出，引射入口速度与 y
向速度成正相关。y向速度较无气体引射孔结构

有所增加，引射入口速度较小时，增幅较小，当引射

入口速度达到 5 m/s后，y向速度显著增大，且引射

入口速度越大，y向速度变化越明显。因为引射速

度方向与 y向速度方向相同。

图 16为 x=0.017 5 m截面边界层温度变化。

由图可知，引射入口速度由 0增加到 20 m/s时，边

界层温度峰值位置向着远离壁面方向移动，因而近

壁处温度梯度减小 [14]，对于无滑移流动，由傅里叶

定律，壁面热流也因此降低，所以气体引射可以有

效降低壁面热流 [23]，达到冷却的效果，引射入口速

度越大，降热效果越显著。也就是说引射气体把气

图 15 x=0.017 5 m边界层垂直主流方向速度

Fig.15 Vertical mainstream velocity of boundary lay⁃
er at x=0.017 5 m

图 12 不同引射孔结构引射区下游壁面热流

Fig.12 Wall heat flux of injecting downstream under
different injecting pore structures

图 13 不同引射入口速度引射区下游壁面热流

Fig.13 Wall heat flux of injecting downstream under dif⁃
ferent injecting inlet velocities

图 14 x=0.017 5 m边界层主流方向速度

Fig.14 Mainstream direction velocity of boundary
layer at x=0.017 5 m
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动加热的一部分热量带走了，同时部分阻隔了高速

气路滞止后的高温气体，导致壁面热流降低，其中

后者占主导地位，因为引射气体的量少，所能带走

的热有限。

3 结 论

低速气体引射可以在一定程度上缓解引射区

域壁面和下游壁面的气动加热情况，对于下游壁

面，越靠近射流区域这种冷却效果越显著。4种引

射孔结构中引射区引射孔结构 4壁面热流最低，其

他 3种引射孔结构效果基本相当。相同条件下 10°
迎角低速气体引射降热效果明显优于 0°迎角的情

况。引射入口速度 v= 20 m/s时，取 0°迎角，引射

影响因子约为 0.23，即壁面平均热流降低约 23%；

10°迎角情况下，引射影响因子约为 0.45，即壁面平

均热流降低约 45%，约为 0°迎角的 2倍。4种引射

孔结构中引射孔结构 4下游壁面热流同样最低。

0°迎角情况下，引射入口速度 v= 10 m/s时，x=
0.036 m截面，引射孔结构 1壁面热流较无气体引

射孔结构降低约 14%，引射孔结构 4降低约 22%。

壁面热流降低是引射气体把气动加热的一部分热

量带走，并降低了主流速度梯度从而减小了高速气

流压缩所形成的高温，同时部分阻隔了高速气路滞

止后的高温气体，三者的综合效应。
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