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平流层飞艇气动特性相似缩比分析与风洞试验
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摘　要：阐述了平流层飞艇气动特性天地相似缩比分析设计方法，给出了刚体模型与柔性体模型完成风
洞试验需满足的相似准则数，并指导完成两类缩比模型研制及风洞试验。通过对两类缩比模型风洞试验数

据的分析，发现平流层飞艇不同充气内压下气动特性规律基本一致，但较刚体模型有明显的差异；柔性特征

下的气动阻力系数明显高于刚体，在零攻角状态下甚至高出一倍，引发滚转气动力矩特性出现稳定与发散的

本质变化。这对平流层飞艇特别是低压保形下的柔性气动特性评估，克服现有采用刚体气动特性数据或工程
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估算方法进行“动阻平衡”飞艇总体设计存在较大偏差的弊端，具有重要工程应用价值。
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　　平流层飞艇主要利用空气静力学高效稳定漂
浮在驻空高度，充分发挥临近空间２０ｋｍ高度附
近常年风速小的环境特征，配置电推进系统实现

小风速、低速抗风机动飞行“动阻平衡”。由于

２０ｋｍ高度环境大气密度约为地面的１／１４，浮力
囊体的尺度达到百米量级，气动阻力较大。实现

动态可控低阻飞行姿态是解决稀薄空气下的电动

螺旋桨推力输出能力有限、“小马拉大车”精简动

力布局现状下飞艇平台“浮重平衡”和“昼夜循环

能耗平衡”的重要途径［１］。其关键在于摸清飞艇

气动特性，特别是浮力囊体在机动飞行过程中充

压柔性形变下的气动特性，这是平流层飞艇总体

优化设计与飞行控制设计的重要基础数据。

由于平流层飞艇囊体尺度巨大，现有气动试

验条件无法实现全尺寸状态下的风洞试验，通过

缩比模型吹风获取，需满足一定的天地相似性，只

有这样才能保证缩比风洞试验获取的气动特性数

据具有一定参考价值。美国ＮＡＳＡ兰利研究中心
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使用缩比模型飞机进行飞行研究已有很长的历

史［２］，研究表明，缩比试验对于平流层飞艇类较

小升阻比飞行器的验证有效性较高［３］。当前，对

平流层飞艇缩比相似性的研究主要集中在气动构

型［４－５］、螺旋桨气动与振动［６－１４］、结构力学特性

响应［１５］、刚体飞行器缩比试验［１４－１５］与风洞试验

方法等领域［１６－２１］，对平流层飞艇柔性气动特性飞

行器领域研究较少［２２－２６］，特别是其柔性气动特性

实际缩比风洞试验、与刚体气动特性的差异性等

方面的实践研究。

本文针对平流层飞艇充压柔性变形下的气动

特性试验需求，系统阐述了缩比模型天地相似性

分析理论方法，研制柔性、刚性缩比模型，开展变

雷诺数、变攻角、变侧滑角风洞试验，对试验现象

进行深入分析，提炼平流层飞艇气动特性变化

规律。

１　平流层飞艇柔性气动特性描述

影响平流层飞艇气动力学现象的物理量包括

空气密度ρ、空气黏度μ、气流角γ、囊体特征长度
Ｖ１／３、飞行速度ｖ、声速 ａ、浮力囊体充气保形压差
Ｐｓ、柔性囊体材料弹性模量Ｅ、柔性囊体材料厚度
δ。其气动力与力矩可以表述为：

（Ｑ，Ｍ）＝ｆ１（ρ，Ｖ
１／３，ｖ，ａ，μ，δ，Ｐｓ，Ｅ，γ） （１）

式中，Ｑ、Ｍ分别表示飞艇所受的气动力与气动
力矩。

另外，飞艇依靠浮力囊体蒙皮张应力保持气

动外形，此时气囊内外压力差与蒙皮张应力满足

平衡关系，外部空气流动及内部温度变化都会因

平台充压保形压力差变化而变化。故，影响其充

压保形现象的物理量包括 ρ、Ｖ１／３、ｖ、Ｅ、δ、填充气
体常数Ｒ、填充气体温度 Ｋ。其充气保形压差可
表述为：

Ｐｓ＝ｆ２（ρ，Ｖ
１／３，ｖ，Ｋ，Ｒ，Ｅ，δ） （２）

将式（２）代入式（１），可求出平流层飞艇柔性
气动特性。

　（Ｑ，Ｍ）＝ｆ３（ρ，Ｖ
１／３，ｖ，ａ，μ，γ，Ｋ，Ｒ，Ｅ，δ） （３）

２　天地相似缩比分析

π定理［１９，２２－２４］：一个反应物理过程量纲奇次

的物理量方程可以转换成由这些物理量组成的各

无量纲参数间的函数关系。

相似定理［１９，２２－２４］：凡同一种类现象（即可用

同一动态方程组描述的现象），且由单值条件中

的物理量所组成的相似准则在数值上相等，则这

些现象一定相似。

本文将依据上述定理开展平流层飞艇气动

特性特征量的量纲分析，推导出影响相似缩比

的无量纲相似准则数，按照相似定理完成缩比

模型设计及风洞试验实施，确保试验数据的天

地一致性。

２．１　量纲分析

考虑到平流层飞艇气动特性特征量描述的复

杂性，采用量纲分析的 π定理来开展分析。选取
基本物理量纲：长度Ｌ、质量Ｍ、时间Ｔ及温度Θ。
根据各物理量的量纲定义，则有：

　

ｄｉｍＱ＝Ｌ１Ｍ１Ｔ－２Θ０

ｄｉｍＭ＝Ｌ２Ｍ１Ｔ－２Θ０

ｄｉｍρ＝Ｌ－３Ｍ１Ｔ０Θ０

ｄｉｍＶ１／３＝Ｌ１Ｍ０Ｔ０Θ０

ｄｉｍｖ＝Ｌ１Ｍ０Ｔ－１Θ０

ｄｉｍａ＝Ｌ１Ｍ０Ｔ－１Θ０

ｄｉｍμ＝Ｌ－１Ｍ１Ｔ－１Θ０

ｄｉｍγ＝Ｌ０Ｍ０Ｔ０Θ０

ｄｉｍＫ＝Ｌ０Ｍ０Ｔ０Θ１

ｄｉｍＲ＝Ｌ２Ｍ０Ｔ－２Θ－１

ｄｉｍＥ＝Ｌ－１Ｍ１Ｔ－２Θ０

ｄｉｍδ＝Ｌ１Ｍ０Ｔ０Θ

























０

（４）

其中，ｄｉｍ表示量纲。根据式（４），可写出式（３）
主要运动特征量的量纲矩阵，如表１所示。

表１　平流层飞艇气动特性特征量量纲矩阵

Ｔａｂ．１　Ｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｍａｔｒｉｘｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐ

基本量纲
导出量纲

ρ Ｖ１／３ ｖ Ｋ ａ μ γ Ｒ Ｅ δ

Ｌ －３ １ １ ０ １ －１ ０ ２ －１ １

Ｍ １ ０ ０ ０ ０ １ ０ ０ １ ０

Ｔ ０ ０ －１ ０ －１－１ ０ －２－２ ０

Θ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０ １ ０ ０

从表１可知，物理量 ρ、Ｖ１／３、ｖ、Ｋ与基本物理
量的量纲矩阵的行列式不为零，则其与基本物理

量是一一映射的，故其可作为基本物理量，其他物

理量均可由其导出。

令Ｅ＝πＥρλ１（Ｖ
１／３）λ２ｖλ３Ｋλ４，根据 π定理，结

合式（４），则有：
Ｌ－１Ｍ１Ｔ－２Θ０＝（Ｌ－３Ｍ１Ｔ０Θ０）λ１（Ｌ１Ｍ０Ｔ０Θ０）λ２·

（Ｌ１Ｍ０Ｔ－１Θ０）λ３（Ｌ０Ｍ０Ｔ０Θ１）λ４

（５）

·１４·
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求解式（５）可知，λ１＝１，λ２＝０，λ３＝２，λ４＝
０，进而由定义可求出Ｅ的无量纲参数πＥ。

πＥ＝
Ｅ
ρｖ２

（６）

同理，可求出其他物理量的对应无量纲参数

分别为：

πａ＝
ａ
ｖ

πμ＝
μ
ρＶ１／３ｖ

πδ＝
δ
Ｖ１／３

πＱ＝
Ｑ

ρＶ２／３ｖ２

πＭ＝
Ｍ
ρＶｖ２

πＰｓ＝
Ｐｓ
ρｖ





















 ２

（７）

根据量纲分析π定理，则由式（４）可得到：
（πＱ，πＭ）＝ｆ３（１，１，１，１，πａ，πμ，γ，πＲ，πＥ，πδ）

（８）
综上所述，式（８）形成了平流层飞艇气动

特性的相似准则。根据相似定理［１９，２２－２４］，只

要保证在原型艇和缩比模型试验中组成相似

准则的无量纲数（同名相似准则数）相同，就能

使得原型艇与缩比模型试验现象相似，进而将

缩比模型试验的结果按相似比例尺推广至原

型艇上。

２．２　相似准则数选取

根据相似准则数的定义可知，上述推导的主

要无量纲参数都对应着常用的物理量，即有 πμ＝

μ／（ρＶ１／３ｖ）对应着雷诺数 Ｒｅ，πａ＝ａ／ｖ对应着马

赫数 Ｍａ，πＥ ＝Ｅ／（ρｖ
２）、πδ＝δ／Ｖ

１／３、πＰｓ ＝Ｐｓ／

（ρｖ２）分别为囊体材料与内压的无量纲参数，
πＱ＝Ｑ／（ρＶ

２／３ｖ２）对应着气动力系数 Ｃｄ，πＭ＝Ｍ／
（ρＶｖ２）对应着气动力矩系数Ｃｎ。

另外，平流层飞艇属于低速飞行器，飞行速度

（包括风洞试验吹风速度）小于临界马赫数

（Ｍａ＞０４，约１２０ｍ／ｓ），故在缩比模型设计时可
忽略相似准数马赫数的影响，只模拟 Ｒｅ、πＥ、πδ、
πＰｓ等相似准则数。

２．３　相似指标计算

Ｃ表示相应物理量的相似比例尺，为保证
Ｒｅ、πＥ、πδ、πＰｓ等相似准则数相同，要求其对应的
相似指标都为１，则有：

ＣρＣｌＣｖ
Ｃμ

＝１

ＣＥ
ＣρＣ

２
ｖ
＝１

Ｃδ
Ｃｌ
＝１

ＣＰｓ
ＣρＣ

２
ｖ















 ＝１

（９）

求解式（９），则有 Ｃｖ＝Ｃμ／（ＣρＣｌ），ＣＥ＝Ｃ
２
μ／

（ＣρＣ
２
ｌ），Ｃδ＝Ｃｌ，ＣＰｓ＝Ｃ

２
μ／（ＣρＣ

２
ｌ）。因此，平流层

飞艇风洞试验缩比模型的等效设计要根据所选择

的试验风洞的尺寸、环境特性来对应设计，而不能

随意选择。

３　缩比模型风洞试验

３．１　缩比参数设计

风洞试验采用的是一座单回流闭口低速风洞，

试验段长１４ｍ，横截面为３ｍ×３ｍ四角圆化正方
形，圆角半径为 ０５ｍ，试验段有效横截面积为
８７８５４ｍ２。试验段左右两侧洞壁互相平行，上下
两侧洞壁沿流向各有０２°扩张角，以消除顺流而下
风洞壁面附面层增加的影响，使得轴向静压梯度基

本消除，风洞流场品质良好。依据３ｍ量级风洞试
验的模型设计经验，考虑飞艇模型的最大迎风面积

不宜超过风洞试验段横截面积的５％［２６－２７］，确定

模型特征长度缩比比例尺Ｃｌ＝７５。相应的驻空高
度与风洞试验大气环境参数如表２所示。

表２　驻空高度与风洞试验大气环境参数
Ｔａｂ．２　Ｓｔａｎｄｉｎｇａｌｔｉｔｕｄｅａｎｄｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔ

ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

海拔高度 压强／Ｐａ 温度／Ｋ 密度／（ｋｇ／ｍ３）

２００００ｍ 　５９７６．６ ２１６．５０ ０．０９６３

地面 １００６０６．３ ２９３．１５ １．１９５６

结合试验环境大气参数，可计算出Ｃρ＝００８０５、
Ｃμ＝０７８３５，进一步得出完整的天地相似缩比比
例尺 Ｃｖ＝０１２９８，ＣＥ＝０００１３５５６８７５，ＣＰｓ＝
０００１３５５６８７５，Ｃδ＝７５。

从上述推导的比例尺可以看出，若要保证原

型与模型试验完全相似，特别是压力相似，则要使

囊体材料的弹性模量大大提高，而材料厚度降低，

这将导致实际选材困难，大大增加工程实现难度

及试验成本。因此，对刚体模型的气动特性缩比

试验仅需考虑雷诺数Ｒｅ相似即可；而对于柔性体

·２４·
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模型的气动特性缩比试验要综合考虑囊体内外压

差与蒙皮张力平衡关系对平台气动特性耦合的影

响［２２］，定义充气保形无量纲数（张力相似）πｂｘ＝
ＰｓＶ

１／３／（Ｅδ），则其相似指标为：
ＣＰｓＣｌ
ＣＥＣδ

＝１ （１０）

为充分模拟飞艇绕流场的压力分布的相似

性，可选择与平流层飞艇外囊体相同的囊体材料，

ＣＥ＝Ｃδ＝１，明确柔性缩比模型试验保形压差相
似ＣＰｓ＝１／Ｃｌ，从而在降低试验难度的同时也保证
了试验的有效性。

３．２　缩比模型研制

刚性缩比模型为７５∶１铝制模型，由飞艇前段、
中段、后段组成，如图１所示。柔性体缩比模型采用
与刚体相同的尺寸，外面贴敷囊体材料，内部配置有

充气保形接口，通过气管引出至风洞外部，通过压力

监测与补气系统实时维持模型内外保形压差。

（ａ）刚体模型
（ａ）Ｒｉｇｉｄｍｏｄｅｌ

（ｂ）柔性体模型
（ｂ）Ｆｌｅｘｉｂｌｅｂｏｄｙｍｏｄｅｌ

图１　缩比风洞模型实物图
Ｆｉｇ．１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐｉｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｓｈｒｉｎｋａｇｅｒａｔｉｏｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｍｏｄｅｌ

３．３　风洞试验数据分析

３．３．１　数据坐标系与气流角定义
艇体坐标轴系（体轴系）Ｏｘｙｚ：坐标系原点 Ｏ

固定在飞艇模型体心，Ｏｙ轴位于飞艇模型的对称
面并指向艇首，Ｏｘ轴垂直于飞艇模型对称面指向
右方，Ｏｚ轴在对称面内与 Ｏｙ轴垂直指向艇身
上方。

气流坐标轴系（风轴系）Ｏａｘａｙａｚａ：坐标系原
点Ｏａ固定在飞艇模型体心；Ｏａｘａ平行于气流方
向并指向前；Ｏａｙａ在飞艇模型的对称面内垂直于
Ｏａｘａ轴指向模型上方；Ｏａｚａ按照右手法则确定。

攻角α：飞行速度矢量在艇体坐标系下 Ｏｙｚ
对称面上的投影与 Ｏｙ轴之间的夹角，投影在对
称面上方为正。

侧滑角β：飞行速度矢量与艇体坐标系下Ｏｙｚ
对称面的夹角，在对称面右侧为正。

３．３．２　变雷诺数风洞试验
刚体模型变雷诺数风洞试验结果如图 ２

所示。

（ａ）阻力特性
（ａ）Ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

（ｂ）升力特性
（ｂ）Ｌｉｆｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

图２　刚体模型变雷诺数风洞试验结果
Ｆｉｇ．２　ＶａｒｉａｂｌｅＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｔｈｅｒｉｇｉｄｂｏｄｙｍｏｄｅｌ

·３４·
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从图２可以看出，风速为２０ｍ／ｓ时雷诺数
效应比较明显，试验风速在高于５０ｍ／ｓ后雷诺数
（１９３×１０６）对试验结果影响比较小，这表明模
型已经进入雷诺数自模区。因此，后续风洞试验

风速采用７０ｍ／ｓ来流进行。
３．３．３　变攻角变侧滑角风洞试验

侧滑角为８°时气流坐标系与艇体坐标系下
的气动特性风洞试验结果分别如图３、图４所示。
从图３、图 ４可以看出，平流层飞艇在 ２２５０～
２２５００Ｐａ充气内压下升阻特性一致性较强，侧向
力变化趋势一致，高内压下数值吻合度较高、低内

压下数值存在一定分散。这主要是由于高内压下

柔性体刚度较强，侧向受力气动形变较小；受气动

力变化的影响，气动力矩同样呈现相似的变化规

律。另外，柔性体模型较刚体模型气动特性有明

显的差异界面，并未随着充气内压的增大而逐步

趋向于刚体模型试验结果，这主要是由柔性体模

（ａ）阻力特性
（ａ）Ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

（ｂ）升力特性
（ｂ）Ｌｉｆｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

图３　气流坐标系下气动特性风洞试验结果（８°侧滑角）
Ｆｉｇ．３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａｏｎｐｎｅｕｍａｔｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｗｉｎｄ

ｔｕｎｎｅｌｉｎａｉｒｖｅｎｔｉｌａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ（８°ｓｉｄｅａｎｇｌｅ）

型工程试验过程中刚柔结合界面的干扰（如测量

天平所在的内部支撑与外部覆盖的蒙皮结合处可

能产生的台阶）、大展弦比充气尾翼的刚度差异、

缩比模型不同材料表面粗糙度引起的。

侧滑角为４０°时气流坐标系和艇体坐标系下
的气动特性风洞试验结果分别如图５、图６所示。
从图５、图６可以看出，平流层飞艇不同充气内压

（ａ）纵向滚转气动特性
（ａ）Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｒｏｌｌ

（ｂ）纵向偏航气动特性
（ｂ）Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｙａｗ

（ｃ）侧向气动特性
（ｃ）Ｌａｔｅｒａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

·４４·



　第６期 史智广，等：平流层飞艇气动特性相似缩比分析与风洞试验

（ｄ）横向俯仰气动特性
（ｄ）Ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｐｉｔｃｈ

图４　艇体坐标系下气动特性风洞试验结果（８°侧滑角）
Ｆｉｇ．４　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａｏｎｐｎｅｕｍａｔｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｗｉｎｄ
ｔｕｎｎｅｌｉｎｂｏａｔｂｏｄｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ（８°ｓｉｄｅａｎｇｌｅ）

（ａ）阻力特性
（ａ）Ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

（ｂ）升力特性
（ｂ）Ｌｉｆｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

图５　气流坐标系下气动特性风洞试验结果（４０°侧滑角）
Ｆｉｇ．５　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａｏｎｐｎｅｕｍａｔｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｗｉｎｄ

ｔｕｎｎｅｌｉｎａｉｒｖｅｎｔｉｌａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ（４０°ｓｉｄｅａｎｇｌｅ）

下气动特性规律基本一致，但数值分散度加剧，较

刚体模型试验结果差异更加明显。导致该现象的

主要原因除上述分析方面外，大侧滑角引发的柔

性体模型气动流动分离、气弹效应、充气尾翼变形

与位移影响更加明显。

（ａ）纵向滚转气动特性
（ａ）Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｒｏｌｌ

（ｂ）纵向偏航气动特性
（ｂ）Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｙａｗ

（ｃ）侧向气动特性
（ｃ）Ｌａｔｅｒａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

·５４·
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（ｄ）横向俯仰气动特性
（ｄ）Ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｐｉｔｃｈ

图６　艇体坐标系下气动特性风洞试验结果（４０°侧滑角）
Ｆｉｇ．６　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａｏｎｐｎｅｕｍａｔｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

ｉｎｂｏａｔｂｏｄｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ（４０°ｓｉｄｅａｎｇｌｅ）

４　结论

本文详细阐述了平流层飞艇气动特性天地相

似缩比分析设计方法，给出了刚体模型与柔性体

模型完成风洞试验需满足的相似准则数，并指导

完成两类缩比模型研制及风洞试验。通过对两类

缩比模型风洞试验数据进行分析，发现平流层飞

艇不同充气内压下气动特性规律基本一致，但较

刚体模型有明显的差异；柔性特征下的气动阻力

系数明显高于刚体，在零攻角状态下甚至高出一

倍，引发滚转气动力矩特性出现稳定与发散的本

质变化。这对平流层飞艇特别是低压保形下的气

动特性核算，及当前普遍采用刚体气动特性数据

或工程估算方法进行“动阻平衡”飞艇总体设计

有重要工程应用价值。
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ｄｙｎａｍｉｃｔｅｓｔｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｒｅｓｅａｒｃｈａｔＮＡＳＡ
ＬａＲＣ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ２５ｔｈＡＩＡＡ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ
ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＧｒｏｕｎｄＴｅｓｔｉｎｇＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，
２００６．　

［４］　 王浩，华俊，钟敏．ＣＡＥＡＶＭ模型巡航构型风洞试
验［Ｊ］．空气动力学学报，２０２２，４０（４）：１４８－１５７．
ＷＡＮＧＨ，ＨＵＡＪ，ＺＨＯＮＧＭ．Ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｏｆｃｒｕｉｓｅ
ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆＣＡＥＡＶＭ ｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａ
Ｓｉｎｉｃａ，２０２２，４０（４）：１４８－１５７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［５］　 周萌，高国柱，薛松海．双囊体飞艇布局气动特性分
析［Ｊ］．西安航空学院学报，２０２１，３９（１）：３－８．
ＺＨＯＵＭ，ＧＡＯＧＺ，ＸＵＥＳＨ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｌａｙｏｕｔｏｆｄｏｕｂｌｅｅｎｖｅｌｏｐｅａｉｒｓｈｉｐｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
Ｘｉ′ａｎＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０２１，３９（１）：３－８．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６］　 胡晓强，黄政，刘志华．复合材料螺旋桨扭转变形对推力
脉动影响研究［Ｊ］．推进技术，２０２２，４３（８）：４１６－４２４．
ＨＵＸＱ，ＨＵＡＮＧＺ，ＬＩＵＺＨ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｒｏｐｅｌｌｅｒ
ｔｏｒｓｉｏｎａｌｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｎｔｈｒｕｓｔｐｕｌｓａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２２，４３（８）：４１６－４２４．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［７］　 易贤，周志宏，杜雁霞，等．螺旋桨结冰试验相似准则研
究［Ｃ］／／第六届中国航空学会青年科技论坛，２０１４．
ＹＩＸ，ＺＨＯＵＺＨ，ＤＵＹＸ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｓｃａｌｉｎｇｌａｗ
ｆｏｒｒｏｔｏｒｃｒａｆｔｉｃｉｎｇ［Ｃ］／／ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＳｉｘｔｈＣｈｉｎｅｓｅ
ＳｏｃｉｅｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓＹｏｕｔｈＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ
ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＦｏｒｕｍ，２０１４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８］　 焦俊，宋笔锋，张玉刚，等．平流层飞艇螺旋桨气动相似
准则研究［Ｃ］／／中国浮空器大会，２０１４．
ＪＩＡＯＪ，ＳＯＮＧＢＦ，ＺＨＡＮＧＹＧ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎ
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙ ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ ｏｆｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃ ａｉｒｓｈｉｐ
ｐｒｏｐｅｌｌｅｒ［Ｃ］／／ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＣｈｉｎａＡｅｒｏｓｔａｔＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，
２０１４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［９］　 高永卫，乔志德．螺旋桨风洞实验气动声学相似准则研
究［Ｊ］．西北工业大学学报，２００５，２３（４）：４３０－４３４．
ＧＡＯＹＷ，ＱＩＡＯＺＤ．Ａｎｅｗｐｒｏｐｅｌｌｅｒａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃｓｃａｌｉｎｇ
ｌａｗ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，
２００５，２３（４）：４３０－４３４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　孙振华．复合材料螺旋桨缩比相似模型振动特性研
究［Ｄ］．大连：大连理工大学，２０２２．
ＳＵＮＺＨ．Ｓｔｕｄｙｏｎｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅ
ｐｒｏｐｅｌｌｅｒｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌ［Ｄ］．Ｄａｌｉａｎ：ＤａｌｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　张宇．平流层浮空器及螺旋桨气动特性研究［Ｄ］．上海：
上海交通大学，２０２０．
ＺＨＡＮＧ Ｙ． Ｓｔｕｄｙ ｏｎ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ
ｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｅｒｏｓｔａｔａｎｄｐｒｏｐｅｌｌｅｒ［Ｄ］．Ｓｈａｎｇｈａｉ：Ｓｈａｎｇｈａｉ
ＪｉａｏＴｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０２０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　刘沛清，马蓉，段中?，等．平流层飞艇螺旋桨地面风洞
试验［Ｊ］．航空动力学报，２０１１，２６（８）：１７７５－１７８１．
ＬＩＵＰＱ，ＭＡＲ，ＤＵＡＮＺＺ，ｅｔａｌ．Ｇｒｏｕｎｄｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔ
ｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｐｒｏｐｅｌｌｅｒｏｆｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１１，２６（８）：１７７５－１７８１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　周利霖，唐国金．大型飞艇缩比模型设计方法研究［Ｃ］／／
第三届高分辨率对地观测学术年会，２０１４．
ＺＨＯＵＬＬ，ＴＡＮＧＧＪ．Ｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｏｆｓａｌｅｍｏｄｅｌｆｏｒｌａｒｇｅ
ａｉｒｓｈｉｐ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ３ｒｄＡｎｎｕａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＨｉｇｈ
ＲｅｓｏｌｕｔｉｏｎＥａｒｔｈＯｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ，２０１４．

［１４］　ＬＡＵＲＥＮＣＥＡＷ．ＦｌｉｇｈｔｔｅｓｔｉｎｇｔｈｅＸ３６：ｔｈｅｔｅｓｔｐｉｌｏｔｓ
ｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅ：ＮＡＳＡＣＲ１９８０５８［Ｒ］．［ｓ．ｌ：ｓ．ｎ］，１９９７．
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　第６期 史智广，等：平流层飞艇气动特性相似缩比分析与风洞试验

［１５］　ＴＡＹＬＯＲＢＲ．Ｘ４８Ｂｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ［Ｃ］／／
Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆＡｎｎｕａｌＭｅｅｔｉｎｇ， ＮＡＳＡ Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌ，
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓＰｒｏｇｒａｍ，ＳｕｂｓｏｎｉｃＦｉｘｅｄＷｉｎｇＰｒｏｊｅｃｔ，２００９．

［１６］　吴子牛，王兵，周睿，等．空气动力学［Ｍ］．北京：清华
大学出版社，２００８．
ＷＵＺＮ，ＷＡＮＧＢ，ＺＨＯＵＲ，ｅｔａｌ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．
Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１７］　张兆顺，崔桂香．流体力学［Ｍ］．２版．北京：清华大学
出版社，２００６．
ＺＨＡＮＧＺＳ，ＣＵＩＧＸ．Ｆｌｕｉｄｍｅｃｈａｎｉｃｓ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．
Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１８］　王铁城．空气动力学实验技术［Ｍ］．北京：航空工业出版
社，１９９５．
ＷＡＮＧＴＣ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｍ］．
Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＡｖｉａｔｉｏｎＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，１９９５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１９］　邱绪光．实用相似理论［Ｍ］．北京：北京航空学院出版
社，１９８８．
ＱＩＵＸＧ．Ｐｒａｃｔｉｃａｌｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｔｈｅｏｒｙ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｂｅｉｊｉｎｇ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，１９８８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２０］　ＣＨＡＯＧＭ，ＭＡＸＹ，ＷＡＮＧＮＴ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｏｆ
ａｄａｐｔｉｖｅ ｄｅｌａｙ ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆＣｈｉｎａ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ
Ｃｏｎｇｒｅｓｓ（ＣＡＣ），２０２２．

［２１］　屠兴．模型实验的基本理论和方法［Ｍ］．西安：西北工业
大学出版社，１９８９．
ＴＵＸ．Ｂａｓｉｃｔｈｅｏｒｙａｎｄｍｅｔｈｏｄｏｆｍｏｄｅｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ［Ｍ］．
Ｘｉ′ａｎ：ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，１９８９．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２２］　田中伟，周睿，吴子牛．飞艇相似准则研究［Ｃ］／／中国浮
空器大会，２００８：８４－８８．

ＴＩＡＮＺＷ，ＺＨＯＵ Ｒ，ＷＵ ＺＮ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｉｒｓｈｉｐ
ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｃｒｉｔｅｒｉｏｎ［Ｃ］／／ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＣｈｉｎａＡｅｒｏｓｔａｔ
Ｃｏｎｇｒｅｓｓ，２００８：８４－８８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２３］　牛文韬，高永．缩比模型飞行试验相似准则研究［Ｊ］．兵
工自动化，２０２１，４０（８）：３０－３４．
ＮＩＵＷＴ，ＧＡＯＹ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｃｒｉｔｅｒｉｏｎｏｆｓｕｂ
ｓｃａｌｅｍｏｄｅｌｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔ［Ｊ］．ＯｒｄｎａｎｃｅＩｎｄｕｓｔｒｙＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，
２０２１，４０（８）：３０－３４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２４］　ＳＵＶＡＲＮＡＳ，ＣＨＵＮＧＨ，ＳＩＮＨＡＡ，ｅｔａｌ．Ｒｅｖｉｓｅｄｓｅｍｉ
ｅｍｐｉｒｉｃａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｆｏｒｍｏｄｅｌｌｉｎｇｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓ
ｏｆａｎａｉｒｓｈｉｐ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２２，
１２６：１０７６４２．

［２５］　李意，陈务军，高成军，等．考虑裁切效应飞艇囊体模型
充气数值模拟与试验［Ｊ］．上海交通大学学报，２０２０，
５４（３）：２７７－２８４．
ＬＩＹ，ＣＨＥＮＷＪ，ＧＡＯＣＪ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄ
ｔｅｓｔｓｏｎｉｎｆｌａｔｉｏｎｏｆａｎａｉｒｓｈｉｐｅｎｖｅｌｏｐｅｍｏｄｅｌｗｉｔｈｃｕｔｔｉｎｇ
ｐａｔｔｅｒｎｅｆｆｅｃｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｈａｎｇｈａｉＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，
２０２０，５４（３）：２７７－２８４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２６］　中国人民解放军总装备部军事训练教材编辑工作委员
会．低速风洞试验［Ｍ］．北京：国防工业出版社，２００２．
ＭｉｌｉｔａｒｙＴｒａｉｎｉｎｇＴｅｘｔｂｏｏｋＥｄｉｔｉｎｇＣｏｍｍｉｔｔｅｅｏｆｔｈｅＧｅｎｅｒａｌ
Ｒｅｓｅｒｖｅ ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＰＬＡ． Ｌｏｗｓｐｅｅｄ ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ
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