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固体药燃气逆向喷流热防护有效性分析
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摘　要：针对高超声速飞行器逆向喷流介质供应，采用固体药燃烧产生的燃气作为喷流的介质，来减小
供应系统的质量与体积。采用数值计算的方法对高速飞行器球头逆向喷流流场进行数值模拟，分析不同飞

行条件下高温燃气对球头热防护的影响。研究表明，采用高温燃气会减弱逆向喷流的热防护效果，但是对比

无逆向喷流的驻点热流，最大热流仍然存在大幅度的下降。通过调节喷流压力，在不增加喷流质量的情况

下，高温燃气逆向喷流可以取得与常温介质一致的热防护效果。针对６马赫数以上的飞行，现有的固体药燃
气温度能够对飞行器头部实现有效的热防护。
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　　随着超燃冲压等动力技术的发展，长时间、可
持续飞行的飞行器的研制受到了各国的青睐，由

于马赫数的提高、飞行时间的延长，飞行器头部的

热环境将会越来越恶劣。研究人员提出了一系列

新型的热防护概念并进行了大量可行性研究，如

充气式防热罩［１］、逆向喷流［２］、疏导式防热［３］、磁

控热防护［４］等。

其中，逆向喷流技术由于其优异的主动热防

护性能得到了大量关注，其原理是通过逆向喷出

低温流体，将球头的弓形激波推离壁面，低温流体

在喷流两侧形成回流区，因此气动加热明显的区

域被喷流冷却剂覆盖，利用喷流的隔热和吸热作

用，实现对飞行器的热防护［５］。逆向喷流在高超

声速飞行器头部优良的防热性能已经得到了研究

者的认可［６］，逆向喷流的喷流性质、几何结构等

也得到了研究者的关注。研究者通过实验与数值

计算的方式分析了喷流的流体性质［７］，攻角特

性［８］、喷口的几何形状及尺寸［９］等对高速飞行器

防热特性的影响。逆向喷流能够在再入体外形、

钝头体外形以及升力体外形上得到应用［１０］，实现

热防护功能。

然而，在实际的飞行器设计过程中，受限于飞

行器的推力与空间结构，喷流的介质供应成为了

逆向喷流应用的一大难点。课题组借鉴汽车的安
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全气囊气体供应方式，采用固体药燃气作为逆向

喷流的介质［１１］。与传统的贮藏式高压储气供应

方式相比，采用燃气供应可以节约空间，减轻系统

质量，并且具备更快的响应速度，但是燃气的温度

会远高于贮存的介质，高温燃气的注入会带来流

场能量的增加，并且改变近壁面的温度分布，为逆

向喷流热防护系统带来负面影响。

本文针对燃气的高温性质带来的不利影响，

通过数值计算的方法，论证固体药燃气在具体飞

行条件下热防护的有效性；并在保证流量相同的

情况下，与常温冷却剂的热防护效果进行对比。

１　物理模型和数值计算方法

１．１　结构模型

固体药燃气供应系统的核心结构为类似于固

体火箭发动机形式的气体发生器，为了节省空间，

气体发生器直接内嵌在头锥头部。系统工作时，

点燃气体发生器内部的固体药，固体药燃烧产生

的大量燃气通过渐扩喷口喷出形成逆向喷流，详

细结构示意图如图１所示。钝体头锥的直径为
５０ｍｍ，逆喷口的直径为２ｍｍ。

图１　固体药燃气逆喷热防护系统示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｕｅｌｇａｓｏｐｐｏｓｉｎｇｊｅｔ

ｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

１．２　边界条件

边界条件按照不同的飞行条件设置，飞行条

件按照２５ｋｍ的高度参数设置，飞行马赫数分别
设置为６Ｍａ与８Ｍａ，来流压力为２５４９Ｐａ，来流温
度为２２１Ｋ。逆喷条件则根据算例的不同有所变
化，逆喷马赫数设置为１Ｍａ，逆喷压力与逆喷温度
根据探究的问题而有所变化。壁面设置为非滑移

壁面，壁面温度为２９５Ｋ。出口为超声速出口，出
口条件通过线性外推得到，边界分布见图２，逆喷
气体为固体药燃烧产生的燃气，燃气成分设置为

二氧化碳、水蒸气和氮气的混合气，三种气体的摩

尔分数分别为００５０２，０６３５６，０３１４２［１１］。在
逆向喷流特性的分析中，逆喷总压比是一个重要

的参数，逆喷总压比定义为：

ＰＲ＝
Ｐ０ｊ
Ｐ０∞

（１）

其中，Ｐ０ｊ为逆向喷流总压，Ｐ０∞为来流总压。

图２　网格与边界条件
Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｙａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

１．３　数值方法

采用数值模拟方法对高温燃气逆向喷流在高

超声速球头外形的应用进行了概念验证。控制方

程采用二维稳态 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程，基于双精度
密度求解器进行求解，湍流模型采用剪切应力输

运（ＳｈｅａｒＳｔｒｅｓｓＴｒａｎｓｐｏｒｔ，ＳＳＴ）ｋ－ω模型，空间
离散采用二阶迎风格式，对流通量项采用 ＡＳＵＭ
（ａｄｖｅｃｔｉｏｎｕｐｗｉｎｄｓｐｌｉｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄ）格式进行离散。
初始Ｃｏｕｒａｎｔ数设为０２５以保证计算的稳定，并
逐步增加到４来加速收敛。由文献［１２］可知，当
流动稳定且攻角为零时，采用轴对称假设是合理

的，本文对总压比进行了选择，确保了流动的稳定

性，从而合理地应用轴对称假设。

２　网格无关性分析与数值验证

２．１　网格无关性分析

采用ＡＮＳＹＳＩＣＥＭ１６．０对计算域进行网格
划分。采用三套不同的网格对网格的无关性进行

验证，网格数量分别为１６０×１８０（沿球头周向分
布１６０个点，沿球头径向分布 １８０个点），３００×
２４０，４５０×３６０。第 一 层 网 格 高 度 设 置 为
０００１ｍｍ，保证壁面的 ｙ＋小于 １，从而满足
ＳＳＴｋ－ω模型对近壁面网格的要求。边界条件如
图２所示，其中喷流温度与喷流总压比分别设置为

·２３·
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３００Ｋ与０１。图３和图４为不同网格时马赫数与
壁面斯坦顿数分布（Ｓｔ）；其中，θ的位置如图２所
示，表示球面任意一点和驻点相对球心的夹角；Ｓｔ
是用于评估热流的一个无量纲参数，定义如下：

Ｓｔ＝
ｑｗ

（Ｔａｗ－Ｔｗ）ρ∞ｃｐ∞ｕ∞
（２）

Ｔａｗ＝Ｔ∞ １＋
３ｐｒ槡 ｗ

（γ－１）
２ Ｍａ２[ ]{ }∞ （３）

其中，ｑｗ为热流密度，Ｔａｗ为绝热壁温，Ｔｗ为壁面
温度，ρ∞为自由来流密度，ｃｐ∞为自由来流定压比
热，ｕ∞为自由来流速度，ｐｒｗ为普朗特数，γ为比热
比，Ｍａ∞为自由来流马赫数。

图３　不同网格轴线马赫数对比
Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆＭａｆｏｒｔｈｅｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｏｆ

ｏｐｐｏｓｉｎｇｊｅｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｓ

图４　不同网格壁面Ｓｔ对比
Ｆｉｇ．４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｗａｌｌＳｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｓ

由图３可知，采用三套不同密度的网格时，沿
轴向的马赫数分布基本一致，此时网格对流场计

算的影响很小。由图４可以看出，当采用密度较
小的１６０×１８０网格时，壁面 Ｓｔ与密度较大的
３００×２４０、４５０×３６０网格相差较大，而后两者的
壁面Ｓｔ分布基本一致。因此，采用１６０×１８０网
格时，壁面热流受网格因素影响而导致误差的可

能性较大，而采用３００×２４０、４５０×３６０网格时，网
格因素对壁面热流的影响较小。因此，在保证计

算可靠性的条件下，本文采用 ３００×２４０进行
计算。

２．２　数值验证

采用 Ｈａｙａｓｈｉ［７］的试验模型及结果对本文的
数值方法进行验证，边界条件及几何模型均与试

验一致，总压比设置为０４，此时能够获得稳定的
流场结构。图５为本文计算得到的密度云图与试
验的对比。从图中可以清晰地看到弓形激波、马

赫盘、回流区、再附激波等逆向喷流流场的特殊结

构，且特殊流场结构的位置、大小与试验所得基本

一致。图６为数值计算与试验所得的壁面 Ｓｔ分
布图，由图可知，从定性上分析，数值计算得到的

壁面Ｓｔ变化趋势与试验结果相符，数值计算结果
能够准确描述壁面热流的分布特征及变化趋势。

为了定量地分析数值方法的可靠性，分析了数值

计算与试验所得的壁面 Ｓｔ的误差值。计算式
如下：

Ｅｑ＝
ＳｔＣＦＤ－Ｓｔｅｘｐ
Ｓｔｅｘｐ

×１００％ （４）

其中，ＳｔＣＦＤ表示数值计算所得的斯坦顿数，Ｓｔｅｘｐ表
示试验所得的斯坦顿数。对比图６所示的 Ｓｔ分
布，当θ小于５０°时，计算值相比试验值偏小，当 θ
大于５０°时，计算值与试验值基本符合，两者的
最大误差为１８％，并且最大热流的位置也存在
２°的偏差。计算过程中采用的轴对称假设、湍
流模型等都可能带来数值误差。由于热流的精

确测量与计算较为复杂，存在一定的误差是可

以接受的，因此本文采用的方法可以用于逆向

喷流的计算。

图５　试验与数值计算密度云图对比
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｎｓｉｔｙｂｅｔｗｅｅｎｐｒｅｄｉｃｔｅｄ

ｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ
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图６　试验与数值计算壁面Ｓｔ对比
Ｆｉｇ．６　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｌｌＳｔｂｅｔｗｅｅｎｐｒｅｄｉｃｔｅｄ

ｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ

３　热防护效果分析

３．１　热防护有效性分析

图 ７和图 ８分别给出了 ２５ｋｍ、６Ｍａ与
２５ｋｍ、８Ｍａ飞行工况不同喷流参数时壁面的 Ｓｔ

图７　２５ｋｍ，６Ｍａ壁面Ｓｔ分布
Ｆｉｇ．７　ＷａｌｌＳｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｎｔｈｅ２５ｋｍ，６Ｍａｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

分布。随着喷流温度的升高，壁面热流会显著增

强。虽然喷流温度的增加不会改变喷流的强度，

但是随着喷流温度的升高，回流区的温度也会升

高，冷却作用减弱，从而回流区壁面热流也会相应

地增加；在再附区域，随着喷流温度的增加，喷流

的隔离作用减弱，再附激波对壁面的撞击加强，因

此再附点区域的壁面热流显著增加，甚至会超过

无逆向喷流时的热流。增加喷流总压比，激波脱

体距离增加，会进一步改善流场温度分布梯度，降

低壁面热流。因此，喷流温度与喷流总压比同时

对壁面热流产生影响。提高喷流总压比会增强逆

向喷流的强度，增加喷流的隔离作用，增加温度则

会降低喷流的冷却作用，两者共同影响喷流的热

防护效果。对比无逆向喷流时驻点的热流，采用

高温燃气时壁面的热流仍然有很大程度的降低，

且随着来流马赫数的提高及驻点温度的升高，对

燃气温度的适应性也会相应地提高，当马赫数提

高到８时，即使高达２７００Ｋ的燃气也能使得热流
取得大幅度的下降。因此，采用高温燃气逆向喷

流能够有效地实现球头的热防护。

图８　２５ｋｍ，８Ｍａ壁面Ｓｔ分布
Ｆｉｇ．８　ＷａｌｌＳｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｎｔｈｅ２５ｋｍ，８Ｍａｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

３．２　等质量燃气逆向喷流热防护效果对比

随着燃气温度的增加，热防护效果会明显降

低，通过增加喷流总压比，可以提升喷流的热防护

效果，但是会导致喷流质量增加。由于飞行器对

喷流介质供应系统空间与重量的敏感性，采用高

温燃气作为喷流介质时，在获得与常温冷却介质

相同的热防护效果时应避免喷流质量的显著提

升。本节对相同质量流率时高温燃气与常温介质

逆向喷流热防护效果进行对比。

为了确保质量流率相同，由理想气体状态方

程可以得到

ｍｊ＝
ＰｊＶ
ＲｇＴｊ

＝
Ｐｊ·Ａｊ·Ｍａｊ槡γ

ＲｇＴ槡 ｊ

（５）

其中：ｍｊ表示喷流质量流率；Ｐｊ，Ｔｊ与 Ｍａｊ分别表
示喷流静压、喷流静温和喷流马赫数；Ａｊ表示喷
口面积。在喷流马赫数、喷口面积不变的情况下，

槡Ｐ／Ｔ应保持不变。针对上述的 ２５ｋｍ、６Ｍａ与
２５ｋｍ、８Ｍａ飞行工况进行计算，计算结果如表１、
表２所示。

表１列出了２５ｋｍ、６Ｍａ飞行工况时相同质
量流率，不同喷流参数时的热防护效果，此时来流

的滞止温度为１８１２Ｋ，其中ｑｊ，ｍａｘ表示逆向喷流时
壁面的最大热流，ｑｏ表示无逆向喷流时壁面的最
大热流；表２列出了２５ｋｍ、８Ｍａ飞行工况时相同

·４３·
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质量流率，不同喷流参数时的热防护效果，此时来

流的滞止温度为３０４９Ｋ。

表１　２５ｋｍ、６Ｍａ飞行工况等质量燃气热防护效果
Ｔａｂ．１　Ｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｉｄｅｎｔｉｃａｌｍａｓｓ

ｆｌｕｘｏｎｔｈｅ２５ｋｍ，６Ｍａｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

算例 ＰＲ Ｔ０ｊ／Ｋ ｍｊ／（ｋｇ／ｓ） ｑｊ，ｍａｘ／ｑｏ

算例１ ０．１ ３００ ０．０１０７８ ０．４５

算例２ ０．１５ ６７５ ０．０１０７ ０．４６

算例３ ０．２ １２００ ０．０１０６ ０．５６１

表２　２５ｋｍ、８Ｍａ飞行工况等质量燃气热防护效果
Ｔａｂ．２　Ｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｉｄｅｎｔｉｃａｌｍａｓｓ

ｆｌｕｘｏｎｔｈｅ２５ｋｍ、８Ｍａｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

算例 ＰＲ Ｔ０ｊ／Ｋ ｍｊ／（ｋｇ／ｓ） ｑｊ，ｍａｘ／ｑｏ

算例４ ０．０２５ ３００ ０．０１６７ ０．５７１

算例５ ０．０５ １２００ ０．０１６３ ０．５２６

算例６ ０．０６ １７２８ ０．０１６２ ０．５７４

６Ｍａ时，与算例１采用常温介质相比，在喷流
质量流率相同的情况下，算例２采用６７５Ｋ的燃
气能够取得与算例１一致的热防护效果，算例３
采用１２００Ｋ的燃气时，热防护效果则有所降低。
当马赫数增至８时，与算例４采用常温介质相比，
算例５采用１２００Ｋ燃气能取得比算例４常温介
质更优的热防护效果，算例６中当燃气温度进一
步增加到１７２８Ｋ时，热防护效果有所降低，但效
果仍与算例４中常温介质热防护效果相当。在燃
气的温度与来流的滞止温度相差较大时，提高燃

气温度和喷流总压比，在保证与常温介质逆向喷

流质量相同的条件时，可以取得与常温介质一致

的热防护效果。这是由于逆向喷流的热防护主要

体现在对高温区域的隔绝作用，增强喷流总压比，

可以增强喷流的隔绝作用，且这种隔绝作用超过

了喷流温度升高带来的负面影响。随着喷流温度

的进一步升高，与滞止温度的差距进一步缩小时，

喷流本身作为热源对壁面进行加热，这种加热作

用强度已超过了喷流本身的隔热作用，因此会导

致壁面热流的增加。上述计算表明，通过合理地

选择喷流参数，在不增加喷流质量的情况下，采用

高温燃气可以取得与常温介质相同的热防护

效果。

４　固体药分析

在固体药逆向喷流热防护系统中，固体药应

该具备高产气量、低燃温、适宜的燃速、少残渣、无

毒无害等特点，但是上述各性能特点通常存在着

制约关系。在这里，优先考虑固体药的燃温特性。

表３列出了３种不同固体药成分的燃烧温度。

表３　固体药气体发生剂燃烧温度
Ｔａｂ．３　Ｌｉｓｔｏｆｓｏｌｉｄｆｕｅｌｓａｎｄｉｔｓｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

序号 固体药成分 燃烧温度

１ ＧＡＰ／硝酸铵［１３］ １４１３Ｋ

２ ＰＡＫ／硝酸钾／氧化铜［１４］ １３１０Ｋ

３ 硝酸胍／碱式硝酸铜／ＤＨＧ［１５］ １２７８Ｋ

由表３可知，目前已知的固体药燃烧可以实
现１５００Ｋ以下的燃烧温度，能够在本文所述的工
况下实现有效的热防护，通过添加适量的降温剂，

可以实现更低的燃烧温度、获得更低温度的燃气，

满足更高的热防护要求。在安全气囊的设计过程

中，通过合理的物理与化学冷却，固体药燃气实现

了９００Ｋ以下的温度［１６］。因此，通过合理地添加

燃速调节剂、催化剂等辅助剂，调节固体药的燃烧

特性，可以获得满足逆向喷流热防护要求的固

体药。

５　结论

本文采用高温燃气作为逆向喷流的介质，对

高速飞行器球头模型进行热防护。

１）采用高温燃气会降低逆向喷流热防护的
效果，但是与无逆向喷流时的驻点热流相比，最大

热流仍然存在较大幅度的降低。当飞行马赫数为

６时，１５００Ｋ的燃气能有效降低壁面的最大热流；
而当马赫数增至８时，２７００Ｋ的高温燃气仍然能
有效地降低壁面的最大热流。

２）提升喷流的总压比可以增强高温燃气的
热防护效果。通过调节喷流的总压比和温度，可

以使燃气的质量流量与常温介质一样，此时两者

的热防护效果基本一致。当飞行马赫数为８，且
喷流质量一致时，１８７５Ｋ的燃气取得了比３００Ｋ
燃气更好的热防护效果。
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