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支杆-钝头体带攻角飞行流场和“军刺”挡板 

作用机理研究 

韩桂来，姜宗林 

（中国科学院力学研究所，中国科学院高温气体动力学重点实验室，北京，100190） 

摘要  本文通过三维 Navier-Stokes 方程的数值求解，研究了支杆-钝头体结构在 10°攻角 M∞=6.0 飞行

条件下的流场结构和特点，指出其气动力特性恶化的原因，提出采用“军刺”挡板改善流场和气动

力特性，并通过对比两种不同挡板作用下的流场和气动力特性变化分析其作用机理，发现“军刺”

挡板结构分割流场抑制三维效应形成的周向流动，迎风面形成稳定的回流区和剪切层结构，将迎风

面锥激波推离轴线，降低钝头体肩部流动结构相互作用强度，并在一定程度上缓解背风面流动干

扰，明显改善支杆-钝头体带攻角飞行时的气动力特性。 

关键词   支杆-钝头体，“军刺”挡板，带攻角飞行，三维数值模拟  

引    言 

长时间、远距离高超声速飞行要求飞行

器设计兼顾减阻和防热两个方面，被动防热

形式在不同程度上增加了结构重量和飞行阻

力，不利于长时间飞行。目前，研究者更倾

向于采用主动的流场重构方式达到减阻和防

热目的，其中代表性的做法有逆向射流、集

中能量释放和支杆-钝头体。逆向射流[1-3]在飞

行器头部设置与飞行方向一致的射流，零攻

角条件下其减阻和防热有显著效果[4-6]，但带

攻角飞行时其性能大幅下降，部分工况下甚

至无法正常工作。集中能量释放[7-10]则通过激

光聚焦、放电等高能形式在飞行器前方产生

局部爆炸，诱导高速径向流动形成密度较

低、温度相对不高的来流形式，减阻效果甚

至高达 96%[11]，但这种方式提高了系统设计

和集成的难度，极大地依赖于激光等技术的

储备，目前仅停留于概念探索阶段。 
支杆-钝头体进行流场重构的研究开始于

上世纪中叶[12-14]，结果表明支杆可以明显降

低钝头体上的热流和压力分布，具备减阻和

防热装置的特征，零攻角下典型流场如图 1
所示[15]，其优点在于结构简单、效果显著，

零攻角下可实现减阻 30-60%，并明显降低整

体气动加热。但是，这种方式应对带攻角飞

行时也存在缺陷：Menezes 等[16]通过实验研

究发现其带攻角飞行时减阻性能明显下降，

甚至可能转变为阻力元件，同时钝头体上的

热流也明显增加；Morgenstern[17]指出支杆-钝
头体带攻角飞行时会形成非定常脉动，导致

轴向力和法向力大幅波动，对飞行和控制极

为不利。Kobayashi 等[18]设计了弹簧连接的支

杆-圆盘-钝头体结构，如图 2(a)所示，通过圆

盘在流场中形成多个回流区，在马赫数较低

（M<3.0）时取得了较好的效果，但对于高超

声速流动而言弹簧连接会引起结构振动，并

且在大攻角情形下可能导致背风面形成大面

积分离，不利于控制和稳定。Thurman[19]和

Schulein[20]则提出分别通过改变支杆的方向来

控制飞行器的气动力/热特性，并取得了一定

的效果，如图 2(b)所示；但在实际的高超声

速飞行过程中，支杆的调节和控制使得飞行

器设计更加复杂，并且需要一套快速的控制

系统，其可行性尚待进一步论证。 
零攻角飞行时，回流区作用是支杆-钝头

体实现减阻和防热的关键机理之一[21]。本文

借鉴支杆-钝头体的回流区的作用特点，提出

采用“军刺”挡板作用流场，在迎风面形成

稳定的回流区，避免强度过高的激波/激波、

激波/边界层相互作用形式，同时降低流动在

背风面流动相互干扰，以改善支杆-钝头体在

带攻角飞行条件下的气动力特性，增强流场
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稳定性适应飞行条件和控制要求。论文通过

求解三维 Navier-Stokes 方程对带攻角飞行流

场进行模拟，研究了支杆-钝头体带攻角飞行

时的流场特征，并采用两种不同尾部结构的

“军刺”挡板对流场进行作用，在流场模拟

的基础上通过气动力特性的对比，指出“军

刺”挡板结构的作用机理。 
 

 
图 1  零攻角下支杆-钝头体流场纹影 

 

 
(a)弹簧连接的支杆-圆盘-钝头体结构 

 
(b) 支杆转动后的流场纹影 

图 2  支杆-钝头体的两种改进形式 

 

1  模型与方法 

本文求解三维 Navier-Stokes 方程对支杆-
钝头体带攻角飞行进行模拟，突出流场的主

要形式和特征。由于未考虑真实气体效应，

流场介质可以看作单一组元，采用热完全气

体模型和理想气体状态方程，其热力学参数

直接从标准大气层表获得；控制方程中不包

含扩散效应，粘性系数的根据 Sutherland 公

式计算，并取 Pr=0.72。数值模拟采用有限差

分方法进行，可以保证精度和稳定性，无粘

对流项采用二阶精度 DCD 格式[22]离散，粘性

项离散则采用二阶中心差分格式，时间推进

采用显式格式，并应用局部时间步长法加速

收敛。模型基本几何尺寸和参数标识如图 3(a)
所示，其中 d/D=0.1、Rt/D=0.2、L/D=1.0。来

流马赫数取为 M∞=6.0，攻角α=10°，对应的

雷诺数为 Re∞=2.26×106，壁面边界设置为绝

热壁面条件。计算域采用正交化网格，并在

固壁边界附近局部加密，尽量降低对计算过

程和准确性的影响。三维 Navier-Stokes 方程

的计算量较大，本文通过区域分解并应用

MPI 非阻塞式通信实现计算程序并行化，整

个计算域约包括 107 个网格点，如图 3(b)所
示。“军刺”挡板设置于迎风面对称分布，

夹角为 120°，其外缘为支杆头部和钝头体肩

部的公切线，但在挡板与钝头体相接位置采

用两种构造形式：一种是挡板尾部与钝头体

完全连接，称为尾部封闭形式；另一种是挡

板尾部设为断面，与钝头体存有空隙，称为

尾部不封闭形式，分别如图 3(c)和(d)所示。

本文通过三种不同外形的流场和气动力特性

的对比，分析“军刺”挡板的作用机理。 
 

 
(a)外形和尺寸标识 

 
(b)三维计算域网格划分 
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(c)尾部封闭挡板 

 
(d)尾部不封闭挡板 

图 3  支杆-钝头体结构及“军刺”挡板结构 

 

2  结果与分析 

2.1  支杆‐钝头体带攻角飞行流场 

带攻角飞行时，支杆-钝头体流场呈现明

显的三维绕流特征，流场中出现显著的周向

流动趋势，如图 4(a)中的 RGB 三维流线所

示，代表流线所在位置的三个空间方向所对

应的流动速度。流线图表明支杆附近的流场

具有细长体绕流特征，压力差异导致迎风面

气流“泄漏”至背风面，势必影响迎风面回

流区的形成。流场对称面上数值纹影及其与

零攻角情形对比如图 4(b)和(c)所示：迎风面

锥激波与钝头体肩部激波作用位置明显偏向

轴线，激波/激波、激波/边界层的作用强度较

高，与 Edney 提出的 IV 型作用形式类似；迎

风面未能形成规则的回流区和剪切层，钝头

体肩部激波不可简单定性为再附激波，而是

由于钝头体本身的高超声速绕流形成的弓形

激波，同时与锥激波结构相互作用形成复杂

的局部流动；背风面流场也未能观察到再附

激波、回流区等。局部特征差异使零攻角和

带攻角条件下的流场有本质区别，带攻角时

的流场类似于细长体绕流及其与钝头体绕流

的相互作用。这在很大程度上阻碍了支杆发

挥流场重构功能，而究其根源则在于三维流

动中的周向流动，势必会进一步影响支杆-钝
头体的减阻性能。 

 

 
(a)RGB 着色三维流线(Red-u, Green-v, Black-w) 

 
(b)带攻角飞行流场纹影 

 
(c)零攻角飞行流场纹影 

图 4  带攻角支杆-钝头体流场及其与零攻角情形对比 

 

2.2  尾部封闭“军刺”挡板作用流场 

尾部封闭“军刺”挡板可以避免迎风面

气流泄漏及背风面流场的干扰，在迎风面形

成稳定的回流区结构，但由于回流区内压力

相对较高，部分气流在挡板尾缘受压力驱动

向下游运动，并具有较强的流向涡量，分别

如图 5(a)和(b)所示。对称面上的数值纹影显

示，迎风面形成了稳定的回流区，其结构与

零攻角情形下的回流区结构形式类似，如图 6
和图 4(c)所示。相对于未设置挡板的情形，

“军刺”挡板分割流场，抑制周向流动，将

迎风面激波/激波作用位置推离轴线，形成一

定体积的稳定回流区，流场结构相互作用强
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度降低，背风面流动相互干扰得到缓解，如

图 6 和图 4(b)所示。 
 

 
(a)仰视图 

 
(b)右前视图 

图 5  尾部封闭“军刺”挡板作用下支杆-钝头体流场

RGB 三维流线（Red-u, Green-v, Black-w） 

 

 
图 6  尾部封闭“军刺”挡板作用下支杆-钝头体流场

数值纹影 

 
2.3  尾部不封闭“军刺”挡板作用流场 

尾部不封闭“军刺”挡板与钝头体肩部

存在一定的间隙，流场中的三维流线分布形

式表明：受“军刺”挡板影响，周向流动在

一定程度上被抑制，迎风面形成了明显的回

流区结构；但另一方面，由于挡板尾部不封

闭，部分气流由迎风面进入背风面，并对流

场形成一定的干扰，如图 7(a)和(b)所示。相

对于尾部封闭“军刺”挡板，数值纹影显示

流场中同样形成了明显剪切层和回流区结

构，但回流区体积略小，激波/激波相互作用

位置偏向轴线，因此作用强度也相应有所提

高；由于挡板不封闭，迎风面部分气流直接

由挡板尾部进入背风面，对背风面流场形成

了一定的干扰，但强度较低，流场仍然较为

规则，如图 6 和图 8 所示。 
 

 

(a)仰视图 

     

(b)右前视图 

图 7  尾部不封闭“军刺”挡板结构作用下支杆-钝头

体流场的三维 RGB 流线(Red-u, Green-v, Black-w) 

 

 
图 8  尾部封闭“军刺”挡板作用下支杆-钝头体流场

数值纹影 
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2.4  气动力特性 

在三维流场模拟的基础上，本文对支杆-
钝头体及其在两种“军刺”挡板作用下的气

动力特性进行了计算，包括轴向力系数 CA、

法向力系数 CN、俯仰力矩系数 CM、阻力系

数 CD、升力系数 CL、压力中心 xcp、升阻比

l/d，其中 CM的积分过程以零点（0,0,0）为矩

心、以使得飞行器抬头（顺时针方向）为

正，如表 1 所示。对于支杆-钝头体而言，零

攻角时 CD 为 0.3133，而带功角飞行时 CD 则

高达 0.7784，结合之前的分析可知，支杆-钝
头体带攻角飞行时无法形成回流区，迎风面

形成较强的流动相互作用，而在背风面形成

高超声速绕流和周向流动的相互干扰，气动

力特性恶化。 

三种外形的气动力特性统计表明，尾部

不封闭和封闭的“军刺”挡板作用下：CA 分

别降低了 17.8%和 25.6%； CN 的略有增加，

变化幅度分别为 4.4%和 5.4%；Cd 和 Cl 则有

较大变化，Cd分别降低了 16.1%和 23.2%，Cl

则分别增加了 17.8%和 24.1%，对应的 l/d 分

别增加了 40.3%和 61.6%；同时，CM 变化幅

度有限，仅为 2.7%和 3.7%，且压力中心 xcp

基本不变，有利于飞行器的控制。因此，

“军刺”挡板作用下，支杆-钝头体的气动力

特性可以明显改善，阻力大幅降低，升力明

显提高，同时保证俯仰力矩变化不大，压力

中心位置基本不变；尾部封闭的“军刺”挡

板的作用更为突出，需要作进一步讨论。 
 

 

表 1  10°攻角下不同外形支杆-钝头体气动力特性比较 

挡板 CA CN Cd Cl l/d CM xcp 
无挡板 0.7300 0.3421 0.7784 0.2101 0.2700 -0.4053 1.1848 
不封闭 0.6003 0.3570 0.6532 0.2474 0.3787 -0.3943 1.1039 
封闭 0.5433 0.3606 0.5977 0.2608 0.4363 -0.3904 1.0827 

 
2.5  “军刺”挡板作用机理 

带攻角飞行时，周向流动使支杆-钝头体

迎风面无法回流区，减阻性能大幅下降；本

文采用“军刺”挡板作用流场，改善其气动

力特性。流场的初步研究表明，“军刺”挡

板可以明显抑制周向流动，在迎风面成功形

成稳定回流区；气动力特性分析表明，挡板

作用流场可以明显提高气动力性能。为了分

析“军刺”挡板的作用机理，本文进一步对

比三种外形的 4 条对应的母线上的压力分

布，其标记方式如图 9 所示。 
 

 
(a)左视图 

 
(b)主视图 

图 9  支杆-钝头体母线位置标记 

 
对于三种不同外形，4 个对应位置母线上

的压力分布如图 10 所示。θ=0°对应了对称面

位置，而θ=60°则对应了挡板内侧，二者的压

力分布可以大致表征迎风面的流动情况。在

θ=0°时，“军刺”挡板作用下钝头体肩部的

压力峰值位置明显后移，如图 10(a)所示。这

表明迎风面形成了一定体积的回流区，将激

波/激波相互作用位置推离轴线，而且封闭的

“军刺”挡板使压力峰值下降了约 40%，迎

风面流动相互作用明显减弱。在θ=60°的母线

上，“军刺”挡板使钝头体上压力分布相对
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均匀，与未设置挡板的情形有量级差别，如

图 10(b)所示。因此，支杆-钝头体带攻角飞行

时，周向流动影响迎风面回流区的形成，导

致锥激波和钝头体肩部激波形成高强度的相

互作用；“军刺”挡板分割流场抑制了周向

流动，在迎风面形成稳定的回流区，明显降

低激波相互作用强度。 
θ=90°的压力分布大致对应于飞行器侧面

的流动情况：三种外形对应的分布形式类

似，压力峰值位置也相互接近，“军刺”挡

板显著降低了压力峰值，降幅分别达到 30%
和 55%，其机理在于挡板抑制周向流动趋

势，而其后侧形成的绕流降低了侧面的流动

结构作用强度。θ=180°时，支杆-钝头体上出

现两个局部压力峰值，而在挡板作用下其分

布则较为均匀，流场结构相互干扰程度降

低；但由于压力值相对较低，对总体的气动

力影响较为有限。 
 

 
(a) θ=0° 

 
(b) θ=60° 

 
(c) θ=90° 

 
(d) θ=180° 

图 10  三种不同外形对应母线上的压力分布（其中 no 
plate 代表未设置挡板，plate 1 代表挡板不封闭，plate 

2 代表挡板封闭） 

结合流场结构分析和气动力特性的对比

发现，“军刺”挡板分割流场限制周向流

动，显著降低支杆-钝头体带攻角飞行时三维

效应的影响，在迎风面形成稳定的回流区和

剪切层，降低流场结构的相互作用强度；同

时背风面的流动及其相互干扰在一定程度上

得到缓解。尾部封闭的“军刺”挡板可以进

一步扩大迎风面回流区，降低钝头肩部的流

动作用强度；气动力特性对比则进一步验证

了这一观点，“军刺”挡板可以明显改善支

杆-钝头体带攻角飞行时的气动力特性，适应

带攻角飞行条件，其机理仍然归结为回流区

的作用。 
 

3  结论 

本文采用三维 Navier-Stokes 方程模拟支

杆-钝头体带攻角飞行，其流场基本特点和气

动力特性表明，显著的周向流动导致迎风面

无法形成规则的回流区，钝头肩部形成高强

度的流动作用形式，支杆重构流场的减阻功

能受到影响，气动力特性恶化。本文根据回

流区的作用特点，在支杆-钝头体上设置“军

刺”挡板作用流场，抑制周向流动，在迎风

面形成稳定的回流区，降低流动结构相互作

用强度，同时缓解背风面流动相互干扰，大

幅提高气动力特性；本文通过对比不同尾部

形式的“军刺”挡板对流场的作用，阐述其

作用机理在于回流区结构。 
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Investigations on Spiked Body Flying with Angle of Attack and Mechanisms of Action 
by Bayonet Shaped Plates 

Han Guilai, Jiang Zonglin 
(Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, Chinese Academy of Sciences, Beijing, 100190) 

Abstract Three-dimensional Navier-Stokes equation was numerically solved to investigate the flow structure 
and characteristics of spiked body flying at M∞=6.0 with 10-degree angle of attack. With reasons for the 
deterioration of aerodynamic force pointed out, bayonet shaped plates were set to improve the flow field and 
aerodynamic characteristics. By comparing the actions of plates with two different configurations, the 
mechanisms for the bayonet structure can be stated as formation of circumfluence and shear layer at windward 
side due to the plates split the flow field and depress flow in toroidal direction, which will drive conical shock to 
move away from axial line, lower the strength of interaction between flow structures around the blunt body and 
weaken the perturbation at leeward side. 

Key words spiked body, bayonet shaped plate, flying with angle of attack, three-dimensional numerical 
simulation 


