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摘　 要：针对带有后向台阶的等截面受限空间，通过三维数值模拟，开展了超声速内流道边界层氢气

喷注减阻的研究，分析对比了 ２．３Ｍａ，２．８Ｍａ 来流条件下等质量氢气喷注、２．８Ｍａ 来流条件下氢气以当

量比 ０．０３，０．０６，０．１ 喷注后近壁区流动特征以及壁面摩擦阻力的发展。 研究表明边界层氢气喷注在

２．３Ｍａ和 ２．８Ｍａ 来流条件下可以达到 １３．５％ 左右的减阻效果。 ２．８Ｍａ 来流条件下，当量比为 ０．０６ 时减

阻效果最优，降幅为 １３．５％。 气体的扩散与掺混沿流向逐渐加强，激波与边界层相互作用处掺混会被

先加强后抑制，壁面剪应力在该位置伴随密度先降低后反弹呈现相同的变化规律。 摩阻降幅沿流向

也逐渐减弱，最佳的减阻区域内可达到将近 ６０％的减阻收益。
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　 　 湍流摩擦阻力远高于层流，飞行器或航行器大

部分阻力均来自于摩擦阻力，比如飞机的摩擦阻力

约占总阻力的 ５０％，潜艇的约占 ９０％［１］。 这些摩擦

阻力主要都是由湍流产生［２］。 而对于高超声速飞

行器，研究发现摩擦阻力占飞行器总阻力 ５０％以

上［３］，甚至会达到 ８０％［４］，而发动机的内流道摩阻

占到总摩阻的 ６０％以上［５］。 因此，在通过优化结构

设计、燃料体系、燃料喷注位置及喷注方式等来提升

发动机性能的同时，研究者们也尝试通过降低发动

机内流道摩擦阻力来提高发动机性能。
摩擦阻力影响着潜艇、飞机等运输工具的性能。

因此，截至目前，基于动量守恒原理的间接摩阻测量

技术［６］ 或是基于微机电技术的直接摩阻测量技

术［７］、基于流质属性［８］ 或流场湍流结构［９⁃１０］ 摩阻机

理研究以及摩擦阻力控制［１，１１］等问题一直是研究热

点。 工业界一直致力于降低摩擦阻力技术的研究，
目前，降低摩擦阻力常见的方法主要包括被动减阻

和主动减阻 ２ 大类。 表面微结构设计等根据仿生学

原理通过设计壁面结构而控制近壁区流动的被动方

式在航空界和航海界应用较为成熟［１１⁃１２］。 对于高

超声速飞行器，尤其是吸气式冲压发动机流道而言，
边界层燃料喷注等主动减阻方式是近年来研究的重

点。 根据以往的研究结果［１３⁃１５］，发现通过边界层燃

料喷注的方式使得壁面摩阻最大可降低 ７０％以上。
研究者在不同的来流状态下将氢气或乙烯以不同的

方式喷注进边界层并进一步组织燃烧，这种方式最

大程度地改变了近壁面的气体属性以及气流的流动

状态，其关键点在于这种方式可以在近壁区营造低

密度场，使得雷诺应力（雷诺应力是湍流边界层中

壁面剪应力的重要组成部分）大大降低。
边界层燃料喷注减阻在 １０Ｍａ 及 １０Ｍａ 以上的

飞行状态下研究较广，对于飞行速度在 ６Ｍａ 左右工

作的发动机环境，该技术的研究较少。 而最新的研

究表明类似于火箭基组合循环发动机（ＲＢＣＣ）等吸

气式冲压流道在飞行速度 ６Ｍａ 时，发动机内流道摩

阻占净推力的 ４５％以上，并且隔离段的壁面剪应力

水平很高，摩阻较大［１６］。 因此，本文剥离构型对摩

擦阻力的影响，以一个上、下壁面带有微小后向台阶

的等直冲压流道为对象，模拟飞行速度在 ６Ｍａ 左右

工作的发动机隔离段环境，研究近壁区氢气喷注对

于壁面摩阻的影响及机制，为该技术在未来吸气式

高超声速发动机中的应用提供参考。
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１　 计算方法和物理模型

１．１　 数值计算方法

本文所有计算均基于 ＡＮＳＹＳ ＦＬＵＥＮＴ 平台，采
用基于有限体积的 Ｎ⁃Ｓ（Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ）方程求解器

求解定常、可压的流动方程。 湍流模型采用两方程

的 ＳＳＴ（ ｓｈｅａｒ ｓｔｒｅｓｓ ｔｒａｎｓｐｏｒｔ，剪应力输运） ｋ⁃ω 模

型［１７⁃１８］，使用具有二阶精度的迎风格式对控制方程

进行离散。 ｋ⁃ω ＳＳＴ 模型在近壁处采用 Ｗｉｌｃｏｘ ｋ⁃ω
模型，在边界层边缘和自由剪切层采用 ｋ⁃ε 模型，其
间通过混合函数来过渡。 ＳＳＴ ｋ⁃ω 模型充分发挥了

ｋ⁃ω 模型和 ｋ⁃ε 模型计算自由流、壁面限制流动问

题的优势，其对自由剪切层及分离流动湍流模型具

有较高的计算精度。 控制方程的求解过程基于定比

热理想气体假设。 应力张量计算中，分子黏性项采

用 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式。 迭代过程的收敛以上壁面的壁

面剪应力值等监控的流动参数不变为准则。
１．２　 计算方法校验

一方面，ｋ⁃ω ＳＳＴ 模型在壁面摩擦阻力以及高

超声速冲压流道减阻研究方面已被广泛应用，结果

表明该模型能较为准确地反映超声速内流道摩擦阻

力变化［１５，１９⁃２０］。 另一方面，本文对日本学者 Ｔａｉｒａ
等［７］ ２０１１ 年进行的实验进行了校验，对比了壁面剪

应力与壁面沿程压力的实验结果与数值计算结果，
其中壁面剪应力有 ２ 组实验结果，分别是剪应力传

感器直接测量的结果和基于动量守恒根据总温总压

推算的结果。
实验构型如图 １ 所示，实验段是横截面为

１４７ ｍｍ×３２ ｍｍ 的二元矩形等直冲压流道，总共由

４ 段组成，全长 ９８０ ｍｍ。 传感器安装在长 ８０ ｍｍ 的

测试段，图中所示长 ４００ ｍｍ 的部分在实验中进行

了拆卸，实验分 ２ 次进行，分别将测试段安装在等直

管道的出口 １ 和出口 ２，根据这 ２ 处的测量结果得

到出口 １ 至出口 ２ 的平均壁面剪应力。 数值计算模

拟了喷管出口以后 ９８０ ｍｍ 长的区域，为节省计算

资源，厚度方向上取 ５ ｍｍ。 近壁区网格加密，距壁

面最近的第一层网格落在对数层内（３０＜ｙ＋＜３００）。
实验采用化学加热方式通过氢气 ／氧气燃烧将

来流总温加热至（１ ０００±５０） Ｋ，通过设备喷管将速

度提升至 ２．５Ｍａ，同时来流总压为（１．５±０．０６） ＭＰａ。
气体组成按摩尔分数计算为：Ｏ２（２１％），Ｎ２（６９％），
Ｈ２Ｏ（９％），其余气体（１％）。

图 １　 实验构型示意图

图 ２ 给出了实验和数值计算的壁面压力分布，
横坐标为流向位置，纵坐标为壁面静压与来流总压

之比，超声速等直冲压流道壁面静压沿流向逐渐升

高，由于实验加工、安装及测量误差，导致流道内有

激波存在，进而引起压力波动。 出口 １ 至出口 ２ 区

间内实验所得壁面静压高于数值计算结果，因此实

验当中密度应该高于数值计算时的密度，那么可以

推断数值计算所得的壁面平均剪应力应该较低。
实验通过如上所述的 ２ 种技术得到壁面剪应

力，其中传感器测量结果为（１ ０７２±５３） Ｐａ，基于动

量守恒所得的结果为（１ ０６０±１０６） Ｐａ。 本文所采用

的数值计算方法所得结果为 ９５０ Ｐａ，与 ２ 种实验方

法得到的结果相对误差分别为 １１％，１０％。
对比本文所采用的数值计算方法与实验测量所

得结果，认为数值算法可以接受。

图 ２　 壁面沿程压力对比

１．３　 物理模型及计算状态

图 ３ 给出了计算所用构型，计算区域如图 １ 所

示，总长 ９００ ｍｍ，空气入口高度 ３０ ｍｍ，沿流向

３０ ｍｍ处上壁面有 ３ ｍｍ 高的后向台阶，台阶上以间

距为 ５ ｍｍ 布置 １ ｍｍ×３ ｍｍ 大小的燃料喷孔，喷孔

距上壁面 １ ｍｍ。 主要关注喷孔后 ５００ ｍｍ 的计算

区域。 考虑到构型和边界条件的对称性，为了节约

计算资源，计算区域在厚度方向取 ４ ｍｍ，即图 ３ 右

·０５４·
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侧所示前后对称面之间，高度方向上的下边界亦设

置为对称面。 总网格数为 ７５０ 万，壁面处局部加密，
距壁面最近的第一层网格落在对数层内（３０＜ｙ＋＜
３００）。 空气及燃料入口分别采用了压力入口和质

量入口，出口采用压力出口，壁面采用等温壁面［２１］。

图 ３　 计算构型示意图

计算工况如表 １ 所示，来流总温为 １ ８５０ Ｋ，总
压 ２．４ ＭＰａ，马赫数分别为 ２．３，２．８。 氢气以声速平

行于上壁面喷入流场，总温 ３００ Ｋ，当来流马赫数为

２．３ 时当量比为 ０．０５，当来流马赫数为 ２．８ 时，氢气

分别以当量比 ０．０３，０．０６ 和 ０．１ 喷入。 其中，来流

２．３Ｍａ时的氢气喷注质量与来流 ２．８Ｍａ 时以 ０．１ 当

量比喷注时的氢气质量相同，均为 ４５ ｇ ／ ｓ ／ ｍ。 本文

将考察小流量氢气喷注是否可以有效降低摩擦阻

力，因此喷注当量比均不超过 ０．１。 当量比是化学当

量空燃比与实际空燃比之比，空气与燃料的实际流

量为计算区域中空气入口与燃料入口的实际流量。
表 １　 计算工况

工况
空气入口 　 　 氢气入口

总温 ／ Ｋ 总压 ／ ＭＰａ 马赫数 总温 ／ Ｋ 当量比

１⁃１

１⁃２

２⁃１

２⁃２

２⁃３

２⁃３

１ ８５０ ２．４

２．３
＼

３００
＼

０．０５

２．８

＼ ＼

３００

０．０３

０．０６

０．１

２　 研究结果分析与讨论

２．１　 全局摩擦阻力分析

表 ２ 给出了所有工况下的全局摩擦阻力，所谓

全局摩擦阻力，即为考察面上的壁面剪应力沿该面

的面积分值，该值可以反映所采用的减阻技术在一

定范围内的整体减阻能力。

表 ２　 全局阻力分析

工况 总摩阻 ／ Ｎ 减少量 ／ ％

１⁃１ ２．６７ ＼

１⁃２ ２．３０ １３．９

２⁃１ １．５０ ＼

２⁃２ １．４４ ３．９

２⁃３ １．３０ １３．５

２⁃４ １．３１ １２．９

２．３Ｍａ 和 ２．８Ｍａ 来流相比空气流量大，流场密

度大，对比工况 １⁃１ 与工况 ２⁃１ 可以发现 ２．３Ｍａ 来

流壁面摩擦阻力比 ２．８Ｍａ 来流的高 ７８％，此时 ２ 个

工况的流量相差 ８９％。 来流为 ２．３Ｍａ 时，当氢气以

总温 ３００ Ｋ、当量比 ０．０５ 的声速喷入之后，整个考察

面上的总摩阻降低接近 １４％。 来流为 ２．８Ｍａ 时，同
等质量的氢气以相同的喷注边界条件喷入边界层后

摩阻降低接近 １３％。 对比考察面总摩阻降低的绝

对值发现工况 １⁃２ 相比工况 １⁃１ 降低 ０．３７ Ｎ，工况

２⁃４相比于工况 ２⁃１ 降低 ０．１９ Ｎ，前者比后者多出

９５％。 可以发现一条较为普适的规律：高密度流场

会带来高摩擦阻力，相同的减阻策略会在摩阻较高

时带来更多的减阻收益。 进而引发一个讨论：摩阻

较低时如果采用与高摩阻工况下相同的减阻策略必

然需要降低对减阻幅度的预期值，那么低摩阻工况

是否有必要进行类似本文的主动减阻，如果减阻幅

度会随着来流条件的降低（来流条件可以用飞行速

度考量）而下降，那么主动减阻的成本与收益的平

衡点在哪里？ 对比第二组工况发现当提高氢气喷注

当量比时减阻幅度会随之提高，但并不能无限提高，
随着当量比的提高，减阻幅度存在最大值。 从表 ２
发现当量比为 ０．０６ 时减阻效果最佳，减阻幅度为

１３．５％。 具体原因应该从当地摩阻的变化进行

分析。
２．２　 当地摩擦阻力分析

图 ４ 和图 ５ 给出了上壁面典型直线上的壁面剪

应力分布。 图 ４ 对比了不同来流马赫数下的壁面剪

应力以及同等氢气喷注条件所带来的减阻效果。 图

５ 给出了不同氢气喷注当量比对壁面剪应力的影

响。 可以看出，当无氢气喷注时，经过后向台阶后摩

阻迅速上升，之后沿流向逐渐减小，受激波影响明

显，激波与边界层相互作用处摩阻降低，后迅速反

·１５４·
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弹；氢气入射后，随着流动掺混，壁面阻力呈振荡上

升状，表明氢气喷入后沿流向减阻效果逐渐减弱。
无喷注时，２．３Ｍａ 来流下的壁面剪应力明显比２．８Ｍａ
高，考察最大值发现前者比后者高出 ６０％，不考虑

激波的影响时，在考察平面的全部区域 ２ 个来流条

件带来的壁面剪应力差异无太大变化。 同样，由于

来流条件的差异，后向台阶处的激波初始角度不同，
造成激波与边界层相互作用点位置差别较大。 从图

４ 的对比结果看出，２．８Ｍａ 来流下氢气喷入边界层

后在可以带来全场摩擦阻力的降低，但随着流动，减
阻效果逐渐减弱，２．３Ｍａ 来流下氢气喷入边界层后

在 ｘ＝ ３５０ ｍｍ 之后（第二个激波与边界层相互作用

点之后）壁面剪应力未被降低，甚至在第三激波与

边界层相互作用点之后剪应力高于无喷注时的情

况。 若根据激波反射点将流场划分、对剪应力进行

积分，２．３Ｍａ 时前 ２ 个区间分别减阻 ５８．９％，２４．３％，
２．８Ｍａ 时前 ３ 个区间分别减阻 ３９．０％，８．９％，０。 表

图 ４　 ２．８Ｍａ ｖｓ ２．３Ｍａ 来流时上壁面直线

ｙ＝ ０ 上的壁面剪应力分布

明边界层氢气喷注减阻的有效区域与来流条件密切

相关，在减阻设计过程中应当考虑喷注条件与来流

条件的相互匹配，但具体的匹配关系还有待进一步

探索。
当来流条件不变时，随着氢气喷注当量比的提

高，喷注孔后侧的壁面剪应力降幅也逐渐提高，减阻

的有效区域也会逐渐变广。 但从全局摩擦阻力的统

计结果来看，当量比 ０．１ 所带来的减阻收益小于当

量比 ０．０６ 的收益，表明氢气当量比 ０．１ 时喷注孔两

侧壁面剪应力更高。 氢气喷注质量增加时，２ 个喷

注孔之间空气被挤压的程度变大，流场密度、速度伴

随挤压而变大，剪应力也会自然而然变大。 这种由

于两侧气体挤压引起的剪应力升高主要发生在喷孔

附近，随着流动掺混，这种情况会逐渐减弱。 氢气入

射也会影响激波角度，造成激波反射点前移。 随着

氢气喷注当量比的升高激波作用点位置前移幅度

越大。

图 ５　 ２．８Ｍａ 来流时上壁面直线 ｙ＝ ０ 上的

壁面剪应力分布

图 ６　 上壁面密度、热流分布

　 　 高速流动下壁面剪应力受密度影响强烈，并且

近壁区氢气喷注在壁面附近将形成一层气膜，起到

主动冷却的作用。 图 ６ 给出了上壁面典型直线上的

密度和壁面热流变化，左侧 ２ 幅图为密度变化，右侧

２ 幅图为壁面热流变化，上侧是 ２．８Ｍａ 来流下的情

况，下侧是同等氢气喷注条件、不同来流马赫数的对

·２５４·
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比结果。 可以看出密度的变化趋势和壁面剪应力的

变化趋势大致相同。 但是存在两点差异，首先，无氢

气喷注时，由于气体黏性，冲压等直流道内速度逐渐

降低，密度则逐渐升高，而剪应力逐渐降低。 其次，
２．３Ｍａ 时氢气喷入后密度均低于无喷注时的情况，
但第二个激波与边界层相互作用点之后的剪应力却

未被降低，表明氢气喷注引起的流动干扰在流场后

侧造成了额外的剪应力增益。 壁面热流方面，３００ Ｋ
的氢气喷注可以有效地降低壁面热流，降幅也随着

氢气喷注当量比的提高而增大。
２．３　 沿程阻力分析

为了考察氢气喷注之后沿流向的有效作用区

间，将考察平面沿流向根据激波与边界层相互作用

位置分为三段。 ２．３Ｍａ 来流时，考察喷孔至第一个

激波与边界层相互作用点、第一个至第二个以及第

二个至第三个激波与边界层相互作用点之间的壁面

剪应力值。 ２．８Ｍａ 来流时，考察喷孔至第一个激波

与边界层相互作用点、第一个至第二个以及第二个

至出口之间的壁面剪应力值。 将上述典型线上的壁

面剪应力值， τｗ（Ｐａ），做线积分，得到 Ｆ′Ｎ（Ｎ ／ ｍ），以
此反映相应区间内的剪应力整体水平。 将结果总结

于表 ３ 之中。 下列公式中，ｌ１ 表示喷孔位置，ｌ２，ｌ３ 及

ｌ４ 分别代表各工况中激波与边界层相互作用的第一

个、第二个及第三个位置。

Ｆ′Ｎ１ ＝ ∫ｌ ２
ｌ１
τｗｄｘ

Ｆ′Ｎ２ ＝ ∫ｌ ３
ｌ２
τｗｄｘ

Ｆ′Ｎ３ ＝ ∫ｌ ４
ｌ３
τｗｄｘ

表 ３　 沿程阻力分析

工况
Ｆ′Ｎ１ ／

（Ｎ·ｍ－１）
减少

量 ／ ％
Ｆ′Ｎ２ ／

（Ｎ·ｍ－１）
减少

量 ／ ％
Ｆ′Ｎ３ ／

（Ｎ·ｍ－１）
减少

量 ／ ％

１⁃１ ２４１ ＼ １８２ ＼ １６６ ＼

１⁃２ １４７ ３９．０ １６５ ９．３ １６７ ０

２⁃１ １７６ ＼ １３５ ＼ ６４ ＼

２⁃２ １０４ ４０．６ １２７ ６．１ ６７ －４．７

２⁃３ ８２ ５３．４ １１７ １３．２ ５９ ７．８

２⁃４ ７２ ５８．９ １０２ ２４．３ ５５ １４．１

从表 ３ 的数据可以发现降幅最大的几乎都为第

一个区间，降幅大约在 ４０％ ～ ６０％。 ２．３Ｍａ 来流时，

３ 个区间内的降幅从前至后分别为 ３９％，９．３％，０。
相同的喷注条件，２．８Ｍａ 来流时，这些数值分别为

５８．９％，２４．３％，１４．１％。 当喷注当量比从 ０．１ 降低至

０．０６，０．０３ 时，上述 ３ 个区间内的摩擦阻力降幅分别

降低 为 ５３． ４％， １３． ２％， ７． ８％ 和 ４０． ６％， ６． １％，
－４．７％。 氢气以 ０．０３ 的当量比喷注时，出口附近的

摩阻不降反增。
２．４　 近壁区流动分析

从上述的结果可以看出壁面摩擦阻力的变化与

流动状态密切相关，尤其是激波对流场的影响十分

强烈，壁面剪应力也会在激波作用位置显著降低。
从图 ７ 所给的数值纹影可以看出不同来流条件下流

场规律基本相似，但激波角度与强度差异较大。 图

７ 由 ４ 个工况的结果组成，与图 ４ 所选取的工况相

同，以 ｚ＝ ０ 为对称线，上方为无喷注工况，下方为有

氢气喷注的工况。

图 ７　 不同来流马赫数下的数值纹影

近壁区射流与主流空气形成的剪切层处密度变

化大，但无射流时仍然会在近壁处形成高密度梯度

带，说明该梯度变化并非全然由近壁区喷注引起，而
造成该梯度的主要原因应该是距入口 ３０ ｍｍ 处的

后向台阶。 激波直接折射进混合层，并且无明显的

折射角度。 喷入流场的氢气扩散与掺混沿流向逐渐

加强，图 ４ 中壁面剪应力也沿流向逐渐升高，激波反

射点处掺混会被先加强后抑制，壁面剪应力在此处

突降，之后恢复到与原来同等大小。 来流静压的提

高会增大激波初始角度及强度，并且会抑制剪切层

掺混。
氢气喷注与来流空气相互作用的物理模型如图

８ 所示。 来流空气经过后向台阶时形成一道膨胀

波，膨胀波后由于壁面的滞止影响形成再附激波。
主流空气与氢气相互挤压，在膨胀波与激波之间诱

导出强度较弱的激波系。 这些诱导波系经过再附激

波时被抹平，停止传播。

·３５４·
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图 ８　 流向喷注与主流相互作用模型

图 ９ 和图 １０ 分别给出了喷孔附近上壁面直线

ｙ＝ ０ 上的壁面剪应力分布和不同来流马赫数下的

数值纹影。

图 ９　 喷孔附近上壁面直线 ｙ＝ ０ 上的壁面剪应力分布

图 １０　 不同来流马赫数下的数值纹影

图 １０ 的结果与图 ８ 所示的模型相似。 从图 ９
可以看出，氢气喷入流场后喷孔附近的壁面剪应力

值沿流向变化更加复杂。 ２．８Ｍａ 来流经过后向台阶

时在台阶后形成的回流区压力低于 ２．３Ｍａ 来流时

的情况，氢气喷入后继继续膨胀，壁面剪应力值在 ｘ
＝ ０．０３ ｍ 至 ｘ＝ ０．０３５ ｍ 的膨胀区间内处于较为稳定

的状态，但剪应力曲线的波动相比于未喷注氢气时

更为复杂。 同时，主流空气对氢气形成挤压，迫使氢

气有向下运动的趋势，从图 １０ 中的波系也可以看出

氢气喷出后波系被明显挤压。 在氢气膨胀过程中，
与主流空气诱导产生 ２ 道强度较小的激波，在这 ２

道激波起始位置处壁面剪应力也出现了明显波动，
这 ２ 道激波沿流向逐渐减弱，与再附激波相遇时被

抹平。 从图 ９ 也可以看出，当未喷注氢气时，再附激

波起始位置处壁面剪应力突降，之后迅速上升。 但

氢气喷入之后由于氢气与主流空气的相互挤压作

用，使再附激波起始位置处的剪应力突降明显减弱。
２．３Ｍａ 来流时，台阶后侧压力较高，氢气喷出后被继

续挤压，波系与 ２．８Ｍａ 喷注时的波系明显不同，其
波系强度、刚度较高，自持性优于前者，在与空气的

相互挤压的过程中无明显变形，壁面剪应力也未出

现如 ２．８Ｍａ 来流时复杂的波动。 从图中可以看出

２．３Ｍａ来流下再附激波与壁面夹角较大，使激波与

边界层更早遭遇。

３　 结　 论

本文利用三维数值模拟的研究手段，基于一个

带有后向台阶的受限空间，针对不同来流条件、不同

燃料喷注当量比开展了近壁区氢气喷注减阻研究，
获得以下结论：

１） 近壁区氢气喷注能有效降低壁面摩擦阻力，
２．３Ｍａ 和 ２． ８Ｍａ 来流条件下减阻收益可以达到

１３．５％左右。
２） 氢气喷注总温和速度相同时，摩擦阻力降低

幅度并不随氢气喷注当量比提高而一直增大。
２．８Ｍａ来流、当量比为 ０．０６ 时减阻效果最优，摩阻降

幅为 １３．５％。
３） 边界层氢气喷注减阻的有效区域与来流条

件密切相关，在减阻设计过程中应当考虑喷注条件

与来流条件的相互匹配。
４） 壁面剪应力与当地密度变化趋势相似，但不

完全吻合。 氢气喷注在近壁区形成的气膜对热防护

有很明显的积极作用。
５） 摩阻降幅沿流向逐渐减弱，最佳的减阻区域

内可达到近 ６０％的减阻收益。
６） 气体的扩散与掺混沿流向逐渐加强，激波与

边界层相互作用处掺混会被先加强后抑制，壁面剪

应力在该位置伴随密度先降低后反弹呈现相同的变

化规律。

·４５４·
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