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摘　要：采用非定常双时间步长方法、刚性旋转动网格技术，结合空间隐式格式数值分析了高超声速钝
锥体定常与非定常流场特征，并运用最小二乘法辨识出钝锥体的俯仰阻尼导数。通过与相应的实验数据、工

程估算值进行比较，分析并验证了壁面网格雷诺数、钝头比、攻角与质心位置对钝锥体俯仰阻尼导数的影响。

同时采用五种差分格式，其中包含五阶精度 ＷＥＮＯ与高精度 ＷＮＮＤ格式，对钝锥体俯仰阻尼导数进行了计
算，结果表明不同无粘差分格式对俯仰静导数影响较小，但不同格式之间俯仰动导数结果存在差异，分析认

为差分格式之间不同的粘性分辨率应是差异的主要来源。
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　　动导数是评估飞行器动态稳定性的重要参
数，在弹道设计、姿态控制系统设计中都必须考虑

动导数的变化规律。如何快速、准确预测动导数

的大小一直是国内外空气动力学、飞行力学学者

研究的重要问题之一。

２０世纪９０年代以前，动导数的计算方法以
实验与工程估算为主。但是工程估算方法只能应

用于简单外形，且风洞实验方法对于试验技术、测

量手段要求较高，实验费用比较昂贵，不可避免地

会存在诸如系统机构阻尼、支架干扰、洞壁干扰、

重心位置等干扰因素，从而影响实验测量的准确

性。而ＣＦＤ方法不存在上述问题，但运用ＣＦＤ方
法研究动态特性问题也面临一系列重要的挑战，最

主要的是非定常数值模拟的计算精度和计算效率。

随着计算机及计算流体力学的飞速发展，运用ＣＦＤ
方法计算动导数越来越被人们所重视：１９９１年和
１９９７年，Ｗｅｉｎａｃｈｔ［１］，Ｑｉｎ［２］等分别采用锥运动方法
求解ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程确定了钝锥体俯仰阻尼导
数；２００２年，Ｅｒｄａｌ和Ｈａｓａｎ［３］运用ＡＬＥ理论计算了
导弹在零攻角下不同Ｍａ数的俯仰力矩系数及小
攻角下的滚转力矩系数，通过与实验的对比，认为

ＡＬＥ理论求解动导数是可行的；２００３年，Ｓｃｏｔｔ［４］计
算了几种带有尾翼的轴对称导弹在１９６马赫数及
０６马 赫 数 下 的 动 导 数；２００７年，Ｚｈａｎｇ和
Ｐａｃｋｗｏｏｄ［５］计算了ＥＡ６Ｂ及Ｆ１８模型在不同Ｍａ
数及不同攻角下飞行器的动导数。

本文采用有限体积法求解三维可压缩 Ｎ－Ｓ
方程，在非定常时间项中采用双时间步长方法以
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提高非定常流动时间的计算精度。采用刚性旋转

法来生成动网格，即网格与物面刚性固连旋转。

１　计算方法

１９７９年，ＶａｎＬｅｅｒ提出了 ＭＵＳＣＬ方法并得
到了广泛的应用。ＭＵＳＣＬ方法是 Ｇｏｄｕｎｏｖ的二
阶扩展。Ｇｏｄｕｎｏｖ认为每个单元内的依赖变量是
常数，这只能是一阶；ＶａｎＬｅｅｒ认为是线性分布，
提高到二阶。虽然 ＶａｎＬｅｅｒ方法的核心是拉格
朗日（Ｌａｇｒａｎｇｅ）方法，但对于以后的迎风格式产
生了深远的影响。Ａｎｄｅｒｓｏｎ［６］等进一步提出了实
用化的、可达到三阶精度的ＭＵＳＣＬ插值方法。

ＭＵＳＣＬ方法分为两部分：首先将网格中心的依
赖变量外插至网格单元边界面处，求出界面两侧的

依赖变量值（对应于界面的左右极限）；然后在界面

处分裂矢通量。为了防止在激波附近解的过冲或过

膨胀，本文采用了压缩性的ＶａｎＡｌｂａｄａ限制器。
为了对比分析不同差分格式对俯仰静／动导

数的计算精度，本文采用了包括高阶精度格式在

内的典型不同类差分格式，主要包括 ＶａｎＬｅｅｒ矢
通量分裂格式（ＦＶＳ）、ＲＯＥ格式（ＦＤＳ）、ＡＵＳＭＰＷ
＋格式、五阶精度 ＷＥＮＯ计算格式及高精度
ＷＮＮＤ格式。

１．１　控制方程

无量纲守恒形式的非定常三维可压缩控制方

程为：

槇Ｑ
ｔ
＋

槇Ｅ
ξ
＋

槇Ｆ
η
＋

槇Ｇ
ζ
＝１Ｒｅ（

槇Ｅｖ
ξ
＋
槇Ｆｖ
η
＋
槇Ｇｖ
ζ
）（１）

式中：
槇Ｑ为守恒变量，槇Ｅ、槇Ｆ、槇Ｇ为无粘通量，槇Ｅｕ、

槇Ｆｕ、

槇Ｇｕ为粘性通量。
为了得到较高的计算效率及计算精度，本文

在计算非定常流动时采用双时间步长方法。双时

间步长的思想非常简单，第一个时间步长叫做外

时间步长或者物理时间步长，它与物理时间的离

散化相关；第二个时间步长叫做内部时间步长或

者相对时间步长，它主要为了保证非定常流场达

到期望角度的流场状态。运用双时间步长对控制

方程进行时间二阶精度的隐式三点后差离散后将

得到下式：

Ｊ－１３
槇Ｑｎ＋１－４槇Ｑｎ＋槇Ｑｎ－１

２Δｔ
＋槇Ｑｎ＋１Ｊ

－１

ｔ
＋Ｒ（槇Ｑｎ＋１）＝０

（２）

Ｒ（槇Ｕ）＝－
槇Ｅ
ξ
－

槇Ｆ
η
－

槇Ｇ
ζ
＋１Ｒｅ（

槇Ｅｖ
ξ
＋
槇Ｆｖ
η
＋
槇Ｇｖ
ζ
）

（３）

１．２　边界条件

壁面速度由无滑移条件得到：Ｖ＝Ｖｗ＝（ｘ，ｙ，
ｚ）ｗ。壁面气体压力法向梯度需记入离心力的影

响：（
ｐ
ｎ
）ｗ＝－ρｎｗ·ａｗ。式中 ａｗ为物面加速度：

ａｗ＝Ｖ
·

ｗ＝（̈ｘ，̈ｙ，̈ｚ）ｗ。壁面温度由等温壁或绝热

壁边界条件决定，即：Ｔｗ＝ｃｏｎｓｔ（等温壁）或
Ｔｗ
ｎ
｜ｗ

＝０（绝热壁）。壁面气体密度则由状态方程计算
得到：ρｗ＝γＭ

２
∞Ｐｗ／Ｔｗ。

１．３　动网格技术

由于飞行器的强迫振动，网格的模型也随之

变化，不同时刻必须重新生成计算网格，这将极大

增加计算时间。本文采用刚性旋转法生成动网

格。将网格和物面刚性固连，这种方法动网格的

质量也与静网格质量完全一致，精确地满足几何

守恒定律。实现方法也较为简单，在计算过程中

仅需对位置矢量乘以一个坐标变化矩阵即可（以

俯仰运动为例）：

ｘ２
ｙ２
ｚ










２

＝
ｃｏｓα ｓｉｎα ０ １ ０
－ｓｉｎα ｃｏｓα ０ ０ ０









０ ０ １ ０ ０

ｘ１－ｘｃ
ｙ１－ｙｃ
ｚ１
ｘｃ
ｙ















ｃ

（４）
其中（ｘ１，ｙ１，ｚ１）为坐标变换前网格点坐标，（ｘｃ，
ｙｃ，ｚｃ）为转轴与ＸｏＹ平面的交点，（ｘ２，ｙ２，ｚ２）为俯
仰α角度值之后的坐标。

１．４　动导数辨识

对于单自由度强迫俯仰振荡，给定简谐振动

形式如下：

α＝αｍ＋α０ｓｉｎ（ｋｔ）＝αｍ＋θ （５）
式中αｍ为起始攻角；α０为振幅；ｋ＝ωＬｒｅｆ／２Ｖ∞为
减缩频率。

对于飞行器的纵向运动，如果质心速度不变，

则在体轴系中，确立运动的独立状态变量的只有

攻角和俯仰角速度。假定基准飞行状态为对称直

线飞行且扰动幅度很小，且计算中仅考虑一阶动

导数，忽略高阶动导数。那么对气动俯仰力矩系

数在平衡攻角处进行泰勒展开有（保留至二阶导

数项）：

Ｃｍ＝Ｃｍ０＋（
Ｃｍ
θ
）０·θ＋（

Ｃｍ
θ
· ）０·θ

·

＋（
Ｃｍ
θ
¨）０·θ

¨

（６）

·４４·
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式中，Ｃｍ０为起始攻角处的静态俯仰力矩系数，

（
Ｃｍ
θ
）０为静导数，（

Ｃｍ
θ
· ）０和（

Ｃｍ
θ
¨）０为动导数，

本文采用最小二乘法进行参数辨识。

令ｙ＝ｙ（ｔ）＝Ｃｍ－Ｃｍ０，则三个基函数分别

为：ｘ１＝ｘ１（ｔ）＝θ，ｘ２＝ｘ２（ｔ）＝θ
·

，ｘ３＝ｘ３（ｔ）＝θ
¨
，

三个稳定性参数分别记为Ｃ０，Ｃ１，Ｃ２。那么有：
ｙ＝Ｃ０ｘ１＋Ｃ１ｘ２＋Ｃ２ｘ３ （７）

通过非定常流场的求解可得到动态俯仰力矩

的时间历程，由最小二乘法即可辨识出动稳定

参数：

（
Ｃｍ
θ
）０＝Ｃ０，（

Ｃｍ
θ
· ）０＝Ｃ１，（

Ｃｍ
θ
¨）０＝Ｃ２ （８）

２　计算结果与分析

２．１　静气动特性验证

本节采用钝锥体模型，其中半锥角为９°，球
头半径Ｒ为１５ｍｍ，模型总长Ｌ为１２５ｍｍ，来流马
赫数为 ３．９９，来流静压为 ５．９０ａｔｍ，来流动压为
０４４ａｔｍ，来流总温为２８５Ｋ。采用二阶 ＲＯＥ格式
分别计算了攻角为０°、４°、２０°的升力系数、阻力系
数与俯仰力矩系数，并与 ＦＤ０６风洞测力实验数
值进行比较。计算结果如表１所示。通过比较发
现计算数值与实验数值基本一致，说明计算方法

在定常流中的准确性。

图１　钝锥体模型
Ｆｉｇ．１　Ｂａｓｅｌｉｎｅｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｔｈｅｂｌｕｎｔｃｏｎｅ

表１　定常流气动系数与实验数据比较
Ｔａｂ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｓｔｅａｄｙｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄＣＦＤ

攻角 计算值 实验值 误差

０°
ＣＮ ——— ——— ———

ＣＡ ０．２９０４ ０．２８２６ ２．７６％
ＣＭ ——— ——— ———

４°
ＣＮ ０．０９３３４ ０．０９３９５ ０．６４％
ＣＡ ０．２９４５ ０．２８７４ ０．７１％
ＣＭ ０．０５１７９ ０．０５３６６ ３．４８％

２０°
ＣＮ ０．６３９０ ０．６３５４ ０．３７％
ＣＡ ０．３５７５ ０．３６４８ ０．７３％
ＣＭ ０．３８００ ０．３８２４ ０．６３％

２．２　动导数影响因素的研究

本文采用文献［２］的钝锥体模型。其半锥角
为１０°，底部直径 Ｄ为 ５０ｍｍ，钝锥总长 Ｌ为
１４１ｍｍ，如图１所示。钝头比定义为球头直径与
底部直径的比值 Ｒ／Ｄ。计算条件为：Ｍ∞ ＝６．８５，
以底部直径为参考长度的雷诺数 Ｒｅｂ＝１．４５×
１０６，壁面温度采用等温壁 Ｔｗ＝３００Ｋ。计算不考
虑钝锥底部流动的影响，给定简谐振动形式（无

量纲）如下：

α＝αｍ＋α０ｓｉｎ（ｋｔ） （９）
强迫振动振幅取为 α０＝１°，减缩频率取 ｋ＝

０．０５。
２．２．１　网格加密对结果的影响

本文采用三套不同网格对钝头比为０．４、质心
位置Ｘｃｇ／Ｌ＝０．７的钝锥体进行了比较计算。三套
网格的网格数量相同，均为４０×４７×１７，壁面法向
第一层网格间距分别为Ｇｒｉｄ１（２×１０－４ｍ）、Ｇｒｉｄ２（２
×１０－５ｍ）与 Ｇｒｉｄ３（２×１０－６ｍ）。计算结果如表２
所示，网格加密对钝锥体静导数计算影响不大，但

随着第一层网格间距的减小，其动导数结果与实验

值偏差从３２．８％减小到４．５％，其原因是由于壁面
附近速度梯度即粘性计算准确度的影响。由此可

见，精确模拟非定常条件下的气动力时间历程，壁

面附近第一层网格间距小于线性层是必需的。为

了尽可能避免网格对结果影响，如无特殊说明，以

下各节均采用第三套网格进行计算与分析。

表２　网格加密对静、动导数的影响
Ｔａｂ．２　Ｓｔａｔｉｃ／Ｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｓ

Ｇｒｉｄ１ Ｇｒｉｄ２ Ｇｒｉｄ３ 实验值

静导数
－０．０３７４
（５．３％）

－０．０３８２
（３．３％）

－０．０３８６
（２．３％）

－０．０３９５

动导数
－０．０５１２
（３２．８％）

－０．０６４４
（１５．５％）

－０．０７２８
（４．５％）

－０．０７６２

２．２．２　攻角对俯仰阻尼导数影响
本节计算了钝头比为０．２的钝锥体的动导数，

并通过与文献［２］中的实验数据及内伏牛顿理论
预估值的比较，认为数据与实验数值吻合度较好，

结果可信。但文献［５］中也坦言，其动导数实验数
据的误差带约为±１５％。从图２可以看到，对于钝
锥体，俯仰阻尼导数起着正阻尼作用，且当攻角增

大时，俯仰阻尼随着攻角的增大而增大。

２．２．３　质心位置与钝头比对俯仰阻尼导数影响
由图３计算结果可知质心位置对动导数有较

大的影响，计算结果与实验结果基本一致。随着

质心位置的后移，动导数先下降至０．７附近达到

·５４·
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图２　不同攻角下动导数的变化
Ｆｉｇ．２　Ｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

最小值再增大，且在质心位置为０．５８与０．７８处，
两者动导数相差较大。说明质心位置的选取会对

飞行器的稳定性与可控性有较大的影响。

图３　不同质心位置动导数的的变化
Ｆｉｇ．３　Ｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｅｎｔｅｒｓｏｆｇｒａｖｉｔｙ

图４给出了在相同计算条件下，钝头比的大
小对动导数的影响。随着钝头比的增加，钝锥体

的俯仰动稳定性会显著降低。

图４　不同钝头比对动导数的影响
Ｆｉｇ．４　Ｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｌｕｎｔｎｅｓｓｃｏｎｅｓ

２．２．４　差分格式对俯仰阻尼导数影响
ＦＤＳ格式中最具代表性的是ＲＯＥ格式［７］，该

格式对线性波（如接触间断）具有天然的分辨率，

而粘性作用区的特性就类似于接触间断，所以

ＲＯＥ格式具有较高的粘性分辨率，但其在高马赫
数会产生非物理信号，因而计算时必须引入熵修

正；ＦＶＳ格式中最具代表性的是 ＶａｎＬｅｅｒ格式［８］

与ＳｔｅｇｅｒＷａｒｍｉｎｇ格式［９］，其中 ＶａｎＬｅｅｒ格式构
造简单、捕捉激波能力强、稳定性好、计算效率高，

但ＶａｎＬｅｅｒ格式对粘性区计算的误差较大；
ＡＵＳＭＰＷ＋格式［１０］是ＡＵＳＭ类格式中的一种，其
兼有ＲＯＥ格式的高间断分辨率和 ＶａｎＬｅｅｒ格式
的计算效率，该格式因为其优异的计算性能得到

高超声速数值计算广泛关注和应用，但该格式对

网格质量与网格激波匹配的要求较高。高阶精度

格式中，加权的基本无振荡（ＷｅｉｇｈｔｅｄＥｓｓｅｎｔｉａｌｌｙ
ＮｏｎＯｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ）ＷＥＮＯ格式［１１］是 ＥＮＯ格式的改
进，它克服了ＥＮＯ格式计算残差难于收敛，浪费
计算节点，不适合并行计算等缺点。高精度

ＷＮＮＤ格式［１２］也是在ＮＮＤ格式模板基础上构造
出的具有空间三阶精度的计算方法。

本文分别采用上述五种差分格式对典型攻角

０°，钝头比０．４，质心位置Ｘｃｇ／Ｌ＝０．７的钝锥体进
行了数值计算与分析。表３与表４给出了０°与
６°攻角不同差分格式静、动导数的计算结果，鉴于
篇幅原因，本文仅给出了０°攻角的俯仰阻尼导数
迟滞曲线环，如图５所示。由于动导数的大小与
符号与迟滞环的旋转方向和形状密切相关，因此

迟滞环的形状基本决定了动导数的大小。

表３　０°攻角不同差分格式静、动导数计算结果
Ｔａｂ．３　Ｓｔａｔｉｃ／Ｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｃｈｅｍｅｓ

静导数（偏差） 动导数（偏差）

实验值 －０．０３９５ －０．０７６２
ＲＯＥ（ＦＤＳ） －０．０３８６（２．３％） －０．０７２８（４．５％）
ＶａｎＬｅｅｒ（ＦＶＳ） －０．０３９６（２．５％） －０．０５２１（３１．６％）
ＡＵＳＭＰＷ＋ －０．０３７５（５．１％） －０．０７９３（４．１％）
ＷＥＮＯ －０．０３９１（１．０％） －０．０７１９（５．６％）
ＷＮＮＤ －０．０３８２（３．３％） －０．０７２２（５．２％）

表４　６°攻角不同差分格式静、动导数计算结果
Ｔａｂ．４　Ｓｔａｔｉｃ／Ｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｃｈｅｍｅｓ

静导数（偏差） 动导数（偏差）

实验值 －０．０６４８ －０．０６３６
ＲＯＥ（ＦＤＳ） －０．０６３７（１．７％） －０．０５９６（６．３％）
ＶａｎＬｅｅｒ（ＦＶＳ） －０．０６２１（４．２％） －０．０４１８（３４．３％）
ＡＵＳＭＰＷ＋ －０．０６２９（２．９％） －０．０６６８（５．０％）
ＷＥＮＯ －０．０６３５（２．０％） －０．０６０６（４．７％）
ＷＮＮＤ －０．０６２８（３．１％） －０．０６０２（５．３％）

·６４·
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图５　不同差分格式０°攻角俯仰阻尼系数迟滞曲线
Ｆｉｇ．５　Ｄｙｎａｍｉｃｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｍｅｎｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｃｈｅｍｅｓ

　　对比分析以上几类计算格式的结果可以发
现，各种格式对静导数的计算误差普遍较小均在

５％以内，但动导数计算结果却出现了一些差异。
ＦＶＳ类格式由于在接触间断及边界层内数值耗散
较大，过度的数值耗散导致 ＦＶＳ格式的粘性分辨
率并不高，这导致 ＶａｎＬｅｅｒ格式的俯仰阻尼系数
与实验结果相比偏差较大。高阶精度的 ＷＥＮＯ
与ＷＮＮＤ格式的动导数计算误差与二阶 ＲＯＥ格
式、ＡＵＳＭＰＷ＋格式相比差异不大，说明钝锥体小
振幅俯仰阻尼导数计算误差与无粘差分格式的阶

数与精度没有十分紧密的联系。但从所占用的计

算资源来看，高阶精度格式的计算时间大于二阶

差分格式。

３　结论

通过对以上钝锥模型俯仰阻尼导数的计算研

究和分析，初步认为本文发展的数值模拟方法能

够准确地模拟飞行器定常、非定常流场特征；能够

提供较准确的气动力系数时间历程曲线。

壁面法线方向网格雷诺数对俯仰阻尼导数影

响较为显著，因此在计算动导数时应充分考虑网

格雷诺数匹配的原则。同时本文分析了攻角、质

心位置、钝头比对动导数的影响，其趋势与实验数

据所测量的结果一致，对于高超声速飞行器稳定

性设计提供了很好的参照。

通过对不同差分格式计算与分析可以认为：

在考虑动导数计算误差较大的前提下，无粘差分

格式阶数对俯仰静导数与动导数计算误差影响有

限；除了ＦＶＳ格式边界层内数值耗散较大程度地
影响动导数计算精度外，对于类似于钝锥体简单

外形的小振幅强迫振动，其俯仰阻尼导数对于无

粘差分格式阶数并不敏感。

参考文献（Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］　ＷｅｉｎａｃｈｔＰ．ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓｏｆｐｉｔｃｈｄａｍｐｉｎｇｆｏｒａ
ｆａｍｉｌｙｏｆｆｌａｒｅｄｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ［Ｒ］．ＡＩＡＡ９１－３３３９，１９９１．

［２］　ＱｉｎＮ，ＬｕｄｌｏｗＤＫ，ＳｈａｗＳＴ，ｅｔａｌ．Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｐｉｔｃｈ
ｄａｍｐｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｆｏｒａｆｌａｒｅｄｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ［Ｊ］．Ｊ．Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
ａｎｄＲｏｃｋｅｔｓ，１９９７，３４（４）．

［３］　ＯｋｔａｙＥ，ＡｋａｙＨＵ．ＣＦＤｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓｏｆｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓ
ｆｏｒｍｉｓｓｉｌｅｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００２－０２７６，２００２．

［４］　ＭｕｒｍａｎＳＭ．Ｒｅｄｕｃｅｄｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇ
ｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡｊｏｕｒｎａｌ，２００７，４５（６）：１１６１
－１１６８．

［５］　ＺｈａｎｇＸＤ，ＰａｃｋｗｏｏｄＰ．Ａｌｏｗｃｏｓｔｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌａｐｐｒｏａｃｈ
ｆｏｒｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ ２００６－
６８１８，２００６．

［６］　ＡｎｄｅｒｓｏｎＷＫ，ＴｈｏｍａｓＪＬ，ＶａｎＬｅｅｒＢ．Ａｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ
ｆｉｎｉｔｅｖｏｌｕｍｅｆｌｕｘｖｅｃｔｏｒｓｐｌｉｔｔｉｎｇｓｆｏｒｔｈｅＥｕｌｅｒｅｑｕａｔｉｏｎｓ［Ｒ］．
ＡＩＡＡ８５－０１２２，１９８５．

［７］　ＲｏｅＰＬ．Ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｒｉｅｍａｎｎｓｏｌｖｅｒｓ，ｐａｒａｍｅｔｅｒｖｅｃｔｏｒｓ，ａｎｄ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｃｈｅｍｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＰｈｙｓｉｃｓ，
１９８１，４３（２）：３５７－３７２．

［８］　ＶａｎＬｅｅｒＢ．ＦｌｕｘｖｅｃｔｏｒｓｐｌｉｔｔｉｎｇｆｏｒｔｈｅＥｕｌｅｒｅｑｕａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．
ＬｅｃｔｕｒｅＮｏｔｅｓＩｎＰｈｙｓｉｃｓ，１９８２：１７０．

［９］　ＳｔｅｇｅｒＪＬ，ＷａｒｍｉｎｇＲＦ．Ｆｌｕｘｖｅｃｔｏｒｓｐｌｉｔｔｉｎｇｏｆｔｈｅｉｎｖｉｓｃｉｄ
ｇａｓｄｙｎａｍｉｃｅｑｕａｔｉｏｎｓｗｉｔｈａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏｆｉｎｉｔｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ
ｍｅｔｈｏｄｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＰｈｙｓｉｃｓ，１９８１，４０（２）：
２６３－２９３．

［１０］　ＫｉｍＫ Ｈ，Ｋｉｍ Ｃ，ＲｈｏＯ Ｈ．Ｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｔｈｅａｃｃｕｒａｔｅ
ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｓｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｏｗｓ：Ｉ．ＡＵＳＭＰＷ＋Ｓｃｈｅｍｅ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＰｈｙｓｉｃｓ，２００１，１７４（１）：３８－８０．

［１１］　ＳｈｕＣ Ｗ． Ｈｉｇｈ ｏｒｄｅｒＥＮＯ ａｎｄ ＷＥＮＯ ｓｃｈｅｍｅｓｆｏｒ
ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］． Ｌｅｃｔｕｒｅ Ｎｏｔｅｓ ｉｎ
ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９９，９：４３９－４８２．

［１２］　刘伟．细长机翼摇滚机理的非线性动力学分析及数值模
拟方法研究［Ｄ］．长沙：国防科学技术大学，２００４．
ＬＩＵＷｅｉ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｓｌｅｎｄｅｒ
ｗｉｎｇｒｏｃｋａｎｄｓｔｕｄｙｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ［Ｄ］．
Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００４．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

·７４·


