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摘 要:基于乘波构型设计高升阻比飞行器是新型高超声速飞行器布局设计的一种有效途径。受热防护系统设计

和材料加工工艺等限制,实际应用中需要对乘波构型具有的尖前缘进行钝化。本文针对移除材料和增加材料两种

边缘钝化方法进行了对比研究,分析了两种方法的共同点,并采用典型外形阐明了这一共性。在此基础上,基于移

除材料方法对典型外形进行了一致钝化和非一致边缘钝化,利用CFD方法对两种钝化外形气动性能进行了仿真

分析。流场计算表明:和一致边缘钝化相比,非一致边缘钝化有效降低了下表面高压气体向上表面的渗透,提高了

外形所受的升力,降低了边缘所受的阻力,从而提高了钝化外形的升阻比;尖前缘乘波构型最大升阻比位于零度迎

角,而钝化之后乘波构型最大升阻比在2°迎角附近取得;随着迎角的增大,钝化外形升阻比变化趋势和尖前缘外形

变化趋势一致,非一致钝化乘波构型气动性能和尖前缘乘波构型气动性能较接近,非一致钝化方法得到外形的气

动性能优于一致钝化外形。研究可为高超声速乘波飞行器的钝化修形设计提供参考依据。
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  Abstract:WaveriderisaneffectivereferenceconfigurationwhendesigninghighLift-to-Drag
ratiohypersonicaircraft.Restrictedbyaerodynamicthermalprotectionsystemand material
processingtechnique,thesharpleadingedgeofaidealwaveriderneedstobeblunted.Twoblunt
methods,TinchermethodandTakashimamethod,arediscussedandanalyzedinthiswork,and
thefeaturethatthetwo methodshaveincommonissuggestedandclarifiedbyatypical
waverider.Chosenatypicalidealwaveriderasreference model,uniform andnon-uniform
methodsareapplied,andtheaerodynamicperformancesarestudied.CFD methodisusedto
analyzetheperformanceofthethreewaverider models.Thesharpleadingedgewaverider
achiecesitsmaximumLift-to-Dragratioat0°angleofattack,whichisthedesignpointandshows
the“waverider”characteristic,thesharpleadingedgepreventsthehighpressureleakingtothe
uppersurface,thusshowsgoodaerodynamicperformance.Blunted waveriderobtainsthe
maximumlift-to-dragratioatabout2°angleofattack.Astheangleofattackincreases,the
aerodynamicperformanceofboththeidealandthebluntedwaveridersshowsthesamevariation



trend,whiletheperformanceofthenon-uniformbluntedwaveriderismoreclosetotheidealone.
Theflowfieldpressurecontoursshowsthatthenon-uniformbluntedmethodeffectivelyreduces
thehighpressuregasleakingfromthelowersurfacetotheuppersurface,thusthenon-uniform
bluntedwaveridershowsbetteraerodynamicperformancethanuniformbluntedone,whichcan
bereferencedintheconfigurationdesignofhypersonicwaverideranaloguevehicle.
  Keywords:waverider;bluntmethod;CFD;aerodynamicperformance;uniformblunt;non-
uniformblunt

0 引 言

  乘波构型是实现飞行器高升阻比、突破高超声速

“升阻比屏障”的一种有效尝试[1]。其主要设计思想

是通过已知流场构造外形,利用自身产生的附体激波

将波后的高压气流限制在飞行器的下表面,依靠上下

表面的压差形成较大升力,从而获得比常规外形高得

多的升阻比。乘波构型作为一种先进的气动布局,正
逐步应用于新概念飞行器和高超声速导弹的设计,如

HTV-2、X-51等。

  理想乘波构型的优异气动力性能总与其尖锐的

边缘特征紧密联系,这不仅给材料带来加工工艺、力
学性能等方面的困难,同时导致其边缘位置面临苛刻

的气动加热环境。为了解决乘波构型优异气动力性

能与尖锐边缘带来的材料、防热、控制等问题之间的

相互矛盾,对其边缘实施钝化修形,在适当降低气动

力性能的同时,提高乘波构型的防热性能,被认为是

可能的有效途径[2]。以前人们对未修形的乘波构型

的气动特性研究比较多[3-6],随着对乘波构型实用化

研究的深入,对乘波构型钝化性能的研究越来越多:

Lewis[7]、Takashima[3]和 Travis[8]等分别采用风洞

实验和CFD方法对具有钝化前缘的乘波构型进行了

研究,结果表明钝化前缘对乘波构型的气动性能具有

较大影响。文献[9]通过数值方法研究了钝边缘和尖

锐边缘的Λ形乘波体的气动特征,结果表明对于半

径不足外形长度1%的钝边缘造成外形升阻比相比

理想外形下降了50%左右,因此基于防热考虑的钝

边缘对乘波构形气动特征存在着极大的影响。刘济

民在分析已有钝化处理方法的基础上,针对乘波构型

设计的特点改进了两种钝化方法[10]。刘建霞进行了

非一致边缘钝化乘波构型的设计方法研究,建立了以

当地后掠角作为边缘分区依据的具体思路,通过

CFD和风洞试验对比分析,论证了“非一致边缘钝化

方法”在乘波构型总体设计中的可行性[11]。

  本文在对目前广泛采用的两种钝化方法进行了

分析,提出两种钝化方法是相通的,针对实际外形的

对比验证了该观点;对一致钝化和非一致钝化两种外

形气动性能进行了对比,验证了非一致钝化方法得到

的乘波构型的气动性能,研究可为高超声速乘波飞行

器的外形钝化修形设计提供一定的依据。

1 乘波构型钝化方法分析

  目前,针对乘波构型的钝化方法,有两种思路:移
除材料和增加材料[12]。Takashima[3]研究了移除材

料的钝化方法(切割钝化),由于乘波构型边缘非常

簿,这一钝化方法导致乘波构型的升力面、容积等指

标损失严重;Tincher[13]针对增加材料的钝化方法进

行了深入研究,并指出增加材料的钝化方法不会降低

乘波构型容积,同时对其升力面、流场结构的影响很

小。目前关于这两类钝化方法的优劣对比,主要强调

Tincher方法对容积的贡献以及其对流场结构影响

较小,两种方法如图1所示。

图1 两种边缘钝化方法

Fig.1 Twobluntmethod

  文献[14]中对Takashima和Tincher的方法分

别进行了改进,但其方法对上下表面均需进行光滑处

理,以改进的 Takashima方法为例,如图2所示,对
原始构型均会产生不同程度的偏离,尤其是上表面,
以图中所示的截面为例,针对B附近进行局部修形

之后,必须对B点之后BC之间的上下表面进行同步

的处理,否则利用这种方法得到的外形不能保证上表
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面平行于来流,下表面也和原始流线追踪的外形偏离

较大,构造起来比较复杂,而利用基本方法得到的外

形则不存在这方面的问题。

图2 改进的Takashmia钝化方法

Fig.2 ImprovedTakashmiabluntmethod

  针对移除材料和增加材料两种钝化方法分析认

为,两种思路是相通的,只是表达方式有所差异,图3
为乘波构型对称面钝化示意图。OA′B′为尖前缘乘

波构型对称面,OACB′为对其通过 Takashima移除

材料方法得到的乘波构型的对称面,OA′C′B″为通过

Tincher增加材料的方法得到的钝化乘波构型的对

称面。可以看出,OA′C′B″还是尖前缘乘波构型OA″
B″利用移除材料的方法得到的钝化乘波构型,而

OACB′则为尖前缘乘波构型OAB 通过增加材料的

方法得到的钝化乘波构型的对称面。

  以典型乘波构型为例(图4),初始设计长度为

5m(图3中A′B′),宽1.7m,厚0.792m(外形A),容
积为1.39m3,估算升阻比为3.964。对其进行2cm
半径的钝化修形后,测得上表面从前缘点到底部CB′
长4.746m,宽1.6m(外形B),容积为1.385m3,根据

几何关系亦可求得CB′=A′B′-A′C=5-0.02/

tan(∠CA′D)=4.746(半锥角为9°)。

图3 钝化方法比较

Fig.3 Comparisonofbluntmethod

图4 基本乘波构型

Fig.4 Basicwaverider

  利用该外形的上表面特征参数,生成了长度为

4.746m的尖前缘乘波构型(外形C),容积为1.22m3,将
其上下表面及底面和外形B进行比较,如图5所示。
针对外形B和C的上下表面分别比较可以发现,外
形B和C上下表面吻合较好,在前缘边处有细微差

异,这是因为对前缘边进行钝化时,钝化曲面需和上

下表面相切,进行局部的光顺处理,造成了细微的差

异。因此,外形B可以认为是外形C利用Tincher方

法进行钝化后的外形。对外形C利用移除材料的钝

化方法进行2cm 半径钝化后,其剩下的容积则为

1.18m3,和其相比,外形B具有较大的容积优势,但
外形B和原始外形A相比,其容积则略有降低。

图5 外形B、C对比图

Fig.5 ComparisonofwaveriderBandC

  利用切割钝化方法对乘波构型进行钝化时,钝化

尺度对乘波构型气动力性能影响显著[15],同时钝边

缘乘波构型的高热流密度仅局限在驻点附近的小范

围区域,在满足防热需求的同时,可以考虑对其绝大

部分边缘采用更小的钝化尺度以减小气动力性能损

失,在一般钝化方法的基础上,文献[11]提出了非一

致边缘钝化方法,基于这一思想,在外形 A的基础
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上,本文对其进行了非一致钝化修形,通过改变钝化

半径变化规律,如图6所示,生成了外形D,R1 选为

2cm,R2 选为0.5cm。外形D的容积为1.3846m3,
对比一致钝化外形B和非一致钝化外形D的容积可

以发现,因为是对边缘进行钝化处理,移除的是对容

积影响很小的边缘部分,因此二者容积差别较小。

  文献[15]中分析了一致钝化时半径选取1cm、

2cm和3cm时对乘波构型气动性能和气动热特性的

影响,钝化半径为2cm 时驻点处的热流密度相比

1cm时有较大程度的下降,继续增加钝化半径则下降

幅度有限而气动性能有较大幅度的降低;参考文中的

相关分析,本文驻点处的钝化半径选2cm。

图6 非一致边缘钝化方法半径变化示意

Fig.6 Radiusdistributionofnon-uniformbluntmethod

  当钝化半径选取同一值时,可以使用增加材料的

方法进行钝化处理,当需要进行非一致钝化时,如前

所述,若采用增加材料的方法,则需要对上下表面进

行连接处进行较大的修形及光滑处理,对原始流场结

构产生较大的影响,因此,本文只研究移除材料的方

法进行钝化。

  至此,共获得4个外形:长度为5m和4.746m
的尖前缘乘波构型A和C,对外形A进行2cm边缘

钝化的外形B、对外形 A进行非一致边缘钝化的外

形D。本文利用CFD方法对四个外形进行气动性能

的计算分析,比较其气动性能。

2 计算格式

2.1 控制方程

  由于高超声速飞行条件下粘性影响较大,三维效

应比较明显,采用二维简化的方法对其对称面进行模

拟存在较大的偏差,因此,本文在数值模拟时采用三

维NS方程作为控制方程:

  ∂U∂t+∂
(F+Fv)
∂x +∂

(E+Ev)
∂y +∂

(G+Gv)
∂z =0

(1)
其中U 为守恒变量,E、F、G 为对流通量,Ev、Fv、Gv

为粘性通量。

  流动在物面上满足无滑移、等温壁及法向压力梯

度为零条件,超声速来流外边界给定来流条件。

2.2 差分格式及数值方法

  将微分形式的流体动力学基本方程组对每个单

元体积分,并对空间导数应用Gauss定理,积分形式

可以表示如下:

  ∫
Ω

∂Q
∂tdV+∫

s

f·nds=0 (2)

其中Q为守恒变量,f 为矢通量,n为单元体表面外

法向单位矢量。离散后的控制方程为如下形式:

  δQi,j,k=- δtæ

è
ç

ö

ø
÷

Ω i,j,k

   {[fi
i+1/2-fi

i-1/( )2 j,k+ fi
j+1/2-fi

j-1/( )2 i,k+

   fi
k+1/2-fi

k-1/( )2 i,j]-[fv
i+1/2-fv

i-1/( )2 j,k+
   fv

j+1/2-fv
j-1/( )2 i,k+ fv

k+1/2-fv
k-1/( )2 i,j]}

(3)
其中将流通量矢量f分解为无粘通量fi 和粘性通量

fv,f=fi-fv。

  离散方程空间项采用 Roe′sFDS通量差分格

式,通过限制器的引入,使其具有高阶精度,本文中选

取Vanleer限制器。通过时间步进法求解离散方程。

  在设计状态(Ma=15,H=50km)下,本文所研

究的乘波构型特征雷诺数为1.4×106,根据转捩理

论,流动已经由层流过渡到湍流。文献[16]根据风洞

试验数据拟合出转捩准则:

  lgRes=6.421exp(1.209×10-4Ma2.641
e ) (4)

由上式计算的转捩雷诺数为3.1×107;此外,文献

[17]根据飞行试验数据拟合出转捩雷诺数计算公式

为:

  Res=6400×(Mae)3.66 (5)
由其计算得到的转捩雷诺数为1.2×108。所以,本
文计算流场时,采用层流假设。

  文献[18]对所有可能决定计算网格的因素均进

行了分析,总结出CFD计算中一套可获得精确结果

的网格分布方法。本文即按照其中提出的确定物面

第一层网格高度的公式进行了网格划分。

  边界条件选取如下:入口处取来流状态;出口处

数值边界条件采用外推方式获得;壁面处提等温、无
滑移物面条件。

3 计算结果分析

3.1 尖前缘流场

  首先针对尖前缘外形A和C的气动性能进行了

CFD分析,零度迎角下流场等压力线分布如图7所
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示。对于尖前缘乘波构型,附体激波将上下表面的流

动“完全”隔开,上下表面之间保持着均匀的高压力

差,使其获得了良好的升力性能。

图7 5m尖前缘乘波构型流场等压线分布

Fig.7 Pressurecontoursofthe5mlengthsharpwaverider

  零度迎角下5m长度外形升力系数为0.335662,阻
力系数为0.0852,升阻比为3.94。4.75m长度外形

的升力系数为0.3144875,阻力系数为0.07913289,
升阻比为3.97,二者相差1%,其余各迎角下的升阻

比差别也均小于1%:两个外形的气动性能相差很

小,这是由于两个外形的生成控制参数基本相同:上
表面控制曲线和基本圆锥半锥角完全相同,但外形宽

度相差0.1m。升力系数和阻力系数的差别主要是

因为无量钢化时参考面积均选取的5m长外形的底

部面积,使得4.75m长外形的升力系数和阻力系数

均比5m长外形偏小。

  在设计状态(零度迎角)下,乘波构型表现出良好

的气动性能,升阻比高达3.9,而一旦偏离设计状态,
在正迎角范围内,升力系数随迎角线性变化,阻力系

数随迎角成二次曲线关系,升阻比随迎角的增大线性

降低,如图8所示,在负迎角状态下,气动性能急剧下

降,-5°迎角情况下升阻比为0.2,由于采用的圆锥

半锥角为9°,迎角为-5°时,上表面压缩角为5°,下表

面为4°,两个表面的压强差别很小,造成气动性能的

急剧下降。

3.2 钝化对性能影响

  对于尖边缘乘波构型,其流场中的附体激波将上

下表面的流动完全隔开,上下表面之间保持着均匀的

高压力差,使其获得了良好的升力性能。对于钝边缘

乘波构型,头部弓形激波的出现增加了外形所受到的

激波阻力;同时弓形激波使得上下表面气体相互流

通,下表面的高压气体向上表面泄露,钝化边缘附近

区域的表面压力分布改变,导致乘波构型升力性能下

降。图9给出了零度迎角条件下尖前缘乘波构型、2cm

  (a)升力系数、阻力系数

  (b)升阻比

图8 尖前缘乘波构型气动性能

Fig.8 Aerodynamiccoefficientsofsharpwaverider

(a)尖前缘乘波构型

(b)一致钝化乘波构型

211 空 气 动 力 学 学 报                 第35卷



(c)非一致钝化乘波构型

图9 x=3.5m截面等压线分布

Fig.9 Pressurecontoursatx=3.5m

一致钝化乘波构型以及非一致钝化乘波构型3.5m截

面的等压线分布。可以看出,相同位置处的下表面的

压强从大到小依次为:尖前缘乘波构型、非一致钝化

外形、一致钝化外形。由于粘性效应的影响,尖前缘

下表面压强为900Pa左右,钝化后下表面高压气体

通过钝化前缘向上表面泄露,非一致钝化时泄露小于

一致钝化时泄露量,非一致钝化下表面压强为800Pa
~900Pa之间,一致钝化下表面压强则为800Pa左

右。

  对于一致钝化乘波构型,计算得到的升力系数为

0.301886,阻力系数为0.09175,升阻比为3.26。和

尖前缘乘波构型相比,其升力系数降低了10.1%,阻
力系数增大了7.7%,升阻比降低了17%。非一致边

缘钝化乘波构型的升力系数为0.31979,介于尖前缘

和一致钝化两种构型之间,比一致钝化乘波构型增加

10.6%;阻力系数为0.09,同样介于尖前缘及一致钝

化两种构型之间,比一致钝化乘波构型减少2%;两
因素的共同作用,使得非一致边缘钝化乘波构型的升

阻比增加约7.5%。

  图10给出了的一致和非一致钝化两个外形流

场中沿驻点线的压力系数分布。利用激波关系式计算

图10 压力系数沿驻点线分布

Fig.10 Pressurecoefficientsalongstagnationline

驻点压力为23148Pa,对应压力系数为1.8435,CFD
计算得到的一致钝化和非一致钝化两种外形的驻点

处压力系数为22588Pa和22595Pa,对应压力系数分

别为1.799和1.800,不同的钝化方法对驻点附近流

场结构影响较小。在计算条件下,采用Billig理论公

式,计算出的圆柱-楔构型和球头-锥构型的头部激波

脱体距离分别为0.394R 和0.145R,如图10中虚线

所示,两种钝化乘波构型头部脱体激波距离介于两者

之间,激波位置也很接近。

  表1给出了上下表面及钝化前缘各部分对气动

力的贡献,一致钝化时,下表面产生的升力从钝化前

的0.361降低为0.309,下降约20%;实施钝化修形

后,原本并不受力的边缘位置不仅产生了少量升力,
还承受了接近上表面3倍的阻力,其值占到钝边缘乘

波构型所受阻力总和的20%。上下表面受到的阻力

总和则减小约14%。由此可见,边缘位置增加的阻

力是造成乘波构型气动力性能损失的最主要原因。
在阻力构成中,钝化前后摩阻系数变化不大,大小约

0.026,主要是激波阻力增加了,从钝化前的0.059增

大为0.065,增加约10%。

  对于非一致边缘钝化乘波构型而言,导致气动力

性能得到改善的原因是:一方面,非一致边缘钝化乘

表1 0°迎角下乘波构型的气动力系数对比

Table1 Aerodynamiccoefficientsofwaveriderat0°AOA

Region CL CD CD|pressure CD|friction

Sharp
Uppersurface -0.025606 0.008158 0 0.008158
Lowersurface 0.361221 0.077037 0.058921 0.018116

total 0.335615 0.085195 0.058921 0.026274

Uniformblunt

Leadingedge 0.012891 0.018430 0.01174 0.006690
Uppersurface -0.020335 0.006873 0 0.006873
Lowersurface 0.309330 0.066447 0.053077 0.013370

total 0.301886 0.091750 0.064817 0.026933

Non-uniformblunt

Leadingedge 0.009544 0.014845 0.009826 0.005019
Uppersurface -0.02214 0.007004 0 0.007004
Lowersurface 0.332361 0.068220 0.054238 0.013982

total 0.319793 0.090069 0.064064 0.026005
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波构型大约97%的升力来自上下表面之间的压力

差,而一致边缘钝化的值为95.6%,这意味着其边缘

位置的泄露现象减弱,升力性能得到提升;另一方面,
与一致边缘钝化乘波构型相比,非一致边缘钝化乘波

构型其边缘面积要小于一致钝化乘波构型边缘面积,
和一致钝化外形相比,边缘位置受到的压差阻力减小

16%,摩擦阻力减小25%,边缘受到的总阻力减小明

显,可以看出,降低边缘位置受到的阻力,是改善钝化

对乘波构型气动力性能影响的重要措施。

  两种钝化外形气动性能随迎角变化关系如图11
所示,在研究迎角范围内,两种钝化乘波构型的升力

系数、阻力系数和升阻比随迎角变化趋势与尖前缘乘

波构型类似,升力系数和迎角成近似线性关系,阻力

系数和迎角近似成二次曲线关系,随着迎角的增大,
升力系数和阻力系数增大。

(a)升力系数,阻力系数

(b)升阻比

图11 钝化乘波构型气动性能

Fig.11 Aerodynamiccoefficientsofbluntedwaverider

  尖前缘乘波构型的设计状态为0°迎角,0°迎角下

其升阻比最大,钝化后其最大升阻比在2°迎角附近,
两种钝化外形0°迎角和2°迎角的升阻比相差约

0.05。以非一致钝化为例,其0°迎角下的升阻比为

3.55,2°迎角下为3.595,钝化对乘波构型的设计状

态有一定的影响。

  当迎角从0°变为-2°时,其升阻比呈现明显下降

的趋势。随着迎角的增大,钝化外形升阻比变化趋势

和尖前缘外形变化趋势一致,非一致钝化乘波构型气

动性能和尖前缘乘波构型气动性能较接近,表明在非

设计状态下,非一致边缘钝化乘波构型气动性能优于

一致钝化乘波构型。

  以上分析表明:非一致边缘钝化的方法可以有效

改善乘波构型由于钝化修形造成的气动力性能损失,
其最大升阻比不在0°迎角取得,而是位于小角度正

迎角处。该设计理念在高超声速乘波飞行器的总体

设计中具备一定的可行性。

4 结 论

  本文针对乘波构型的移除材料和增加材料两种

钝化方法展开分析,通过几何分析认为两种方法是相

通的,并且利用设计的钝化乘波构型和尖前缘乘波构

型的比较验证该观点。针对设计乘波构型的一致钝

化和非一致钝化两种外形展开气动性能分析,分析表

明,非一致边缘钝化方法对乘波构型流场结构的影响

小于一致钝化,下表面向上表面发生泄露的现象减

弱,气动性能得到改善。本文仅仅分析了钝化对气动

力的影响,进一步将开展钝化方法对气动热特性的影

响分析。

参 考 文 献:

[1] NonweilerTRF.Aerodynamicproblemsofmannedspaceve-
hicles[J].JournaloftheRoyalAeronauticalSociety,1959,69
(9):521-528.

[2] SantosWFN.Leadingedgethicknessimpactondragandlift
inhypersonicwedgeflow[R].AIAA2007-615.

[3] TakashimaN,LewisMJ.Navier-Stokescomputationsofavis-
cousoptimizedwaverider[R].AIAA92-0305,1992.

[4] TsaiBJ.Navier-Stokessimulationforwaveriderincludingtur-
bulence,HeatTransfer,and Wakes,UniversityofMissouri
Columbia,1992.

[5] MundyJA,HasenGA.Anumericalstudyofconicallyderived
waveriders[R].AIAA-94-0765,1994.

[6] GravesRE,ArgrowBM.Aerodynamicperformanceofanos-
culating-coneswaveriderathighaltitudes[R].AIAA2001-
2960,2001.

[7] Gillum MJ,LewisMJ.Analysisofexperimentalresultsona
Mach14waveriderwithbluntleadingedges[R].AIAA-96-
0812,1996.

[8] DraynaTW,NompelisI,CandlerGV.Numericalsimulation
oftheAEDCwaverideratMach8[R].AIAA2006-2816.

[9] SilvesterT,MorganR.QueenslandUBA.Computationalhy-
pervelocityaerodynamicsofacaretwaveriderWaverider[R].
AIAA2004-3848.

[10]LiuJM,HouZQ,SongGB,etal.Bluntedmethodfor
waverideranditseffectonperformance[J].JournalofAstro-
nautics,2011,32(05):966-974.(inChinese)
刘济民,侯志强,宋贵宝,等.乘波构型的钝化方法及其对性

能影响研究[J].宇航学报,2011,32(5):966-74.
(下转第122页)

411 空 气 动 力 学 学 报                 第35卷



[3] VassbergJC,YehDT,BlairAJ,etal.Numericalsimulation
ofKC-10in-flightrefuelinghose-droguedynamics withan
approachingF/A-18Dreceiveraircraft[R].AIAA2005-4605.

[4] VassbergJ C,Yeh D T,Blair A J,etal.Numerical
simulationsofKC-10wing-mountaerialrefuelinghose-drogue
dynamicswithareeltake-upsystem[R].AIAA2003-3508.

[5] RibbensWB,SaggioF,WierengaR,etal.Dynamicmodeling
ofanaerialrefuelinghose&droguesystem[R].AIAA2007-
3802.

[6] RoK,KammanJ W.Modelingandsimulation ofhose-
paradrogueaerialrefuelingsystems[J].JournalofGuidance,
ControlandDynamics,2010,33(1):53-63.

[7] VenkataramananS,Dogan A.Dynamiceffectsoftrailing
vortexwithturbulence&time-varyinginertiainaerialrefueling
[R].AIAA2004-4945.

[8] Venkataramanan S, Dogan A. Modeling of aerodynamic
couplingbetweenaircraftincloseproximities[R].AIAA2004-
5172.

[9] Venkataramanan S, Dogan A,Blake W. Vortex effect
modelinginaircraftformationflight[R].AIAA2003-5385.

[10]EichlerJ.Dynamicanalysisofanin-fIightrefuelingsystem[J].
JournalofAircraft,1978,15(5):311-318.

[11]HoernerSF.Fluid-dynamicdrag[M].BrickTown:Hoerner,
1965:454-455.

[12]HuMQ,LiuP,NieX,etal.Influenceofairturbulenceon
themovementofhose-drogue[J].FlightDynamics,2010,28
(5):20-23.(inChinese)
胡孟权,柳平,聂鑫,等.大气紊流对空中加油软管锥套运动

的影响[J].飞行力学,2010,28(5):20-23.

[13]Wang W,Liu X C, Wang P.Dynamicsofhose-drogue
refuelingsystemsduringcoupling[J].FlightDynamics,2013,
31(2):180-183.(inChinese)
王伟,刘喜藏,王鹏.空中加油对接过程软管-锥套动态特性

[J].飞行力学,2013,31(2):180-183.
[14]Dogan A,LewisT A,Blake W.Flightdataanalysisand

simulationofwindeffectsduringaerialrefueling[J].Journalof
Aircraft,2008,45(6):2036-2048.

[15]DoganA,Blake W.Modelingofbow waveeffectinaerial
refueling[R].AIAA2010-7926.

[16]BhandariU,ThomasPR,BullockS,etal.Bowwaveeffectin
probeanddrogueaerialrefueling[R].AIAA2013-4695.

[17]SpalartPR,AllmarasSR.Aone-equationturbulencemodel
foraerodynamicflows[R].AIAA-92-0439,1992.

[18]OsherS,SolomonF.Upwinddifferenceschemesforhyperbolic
systemsofconservationlaws[J].Mathematicsofcomputation,
1982,38(158):339-374.

[19]LiuXQ,QinN,XiaH.Fastdynamicgriddeformationbased
onDelaunaygraph mapping[J].JournalofComputational
Physics,2006,211(2):405-423.

[20]ChenLL,LiuXQ,WuCL.Dynamiccharacteristicsresearch
forvariabledampingparadrogue,JournalofNanjingUniversity
ofAeronautics& Astronautics,2015,47(4):607-612.(in
Chinese)
陈乐乐,刘学强,吴成林.稳定伞变阻尼过程动态特性研究

[J].南京航空航天大学学报,2015,47(4):607-612.
[21]RedekerG.DLR-F4wing-bodyconfiguration,aselectionof

experimentaltestcasesforthevalidationofCFDcodes[R].
AGARDAR-303,

췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍

1994.

(上接第114页)

[11]LiuJX.Studyontheaerodynamicandaero-heatingbasicprob-
lemsofhypersonicnonuniformbluntwaverider[D].National
UniversityofDefenseTechnology,2013.(inChinese)
刘建霞.高超声速非一致边缘钝化乘波构型气动力/热基础问

题研究[D].[博 士 学 位 论 文].湖 南:国 防 科 学 技 术 大 学,
2013.

[12]StevensDR.Practicalconsiderationsinwaveriderapplications
[R].AIAA-92-4247,1992.

[13]TincherDJ,BurnettDW.Ahypersonicwaveridertestvehi-
cle-Thelogicalnextstep[R].AIAA-92-0308,1992.

[14]LiuJM,HouZQ,SongGB,etal.Performanceanalysisof
waveriderwithbluntleadingedgeinoff-designregimes[J].
FlightDynamics,2011,29(1):966-974.(inChinese)
刘济民,侯志强,宋贵宝,等.前缘钝化对乘波体非设计点性

能影响分析[J].飞行力学,2011,29(1):966-974.
[15]ChenXQ.Studyofmaneuveringtechnologyforhypersonicgliding

vehicle[D].NationalUniversityofDefenseTechnology,2011.
(inChinese)
陈小庆.高超声速滑翔飞行器机动技术研究[D].[博士学位论

文].湖南:国防科学技术大学,2011.
[16]BowcuttKG,AndersonJD.Viscousoptimizedwaveriderde-

signedfromaxsymmetricflowfields[R].AIAA-88-20369,
1988.

[17]VanmolDO,AndersonJDJ.Heattransfercharacteristicsof
hypersonicwaveriderswithanemphasisonleadingedgeeffects
[R].AIAA-92-2920,1992.

[18]LiJZ.Researchonschemeeffectofcomputationalfluiddy-
namicsinaerothermal[D].BeijingUniversityofAeronautics
andAstronautics,2004.(inChinese)
李君哲.气动热CFD计算格式及网格影响研究[D].[硕士学

位论文].北京:北京航空航天大学,2004.

221 空 气 动 力 学 学 报                 第35卷


	15 陈小庆
	15 陈小庆-1

