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摘　要：对低空和高空飞艇在发射、回收、驻留、巡航或系留状态下所涉及的空气动力学问题及其重要性进行

分析，介绍飞艇空气动力学研究的进展和主要结论，指出需要进一步解决的问题。低空飞艇的空气动力学问

题主要包括厚艇身带来的流动分离与减阻、非薄平组件的非线性干扰、柔弹性表面或系留带来的流固耦合、因

低速飞行带来的环境敏感性等。大量学者进行了相应的研究。高空即平流层飞艇还涉及多种新的空气动力

学问题，包括热、浮力与气动的强耦合、昼夜外形变化、发射与回收过程中的突风带影响、风切变干扰等。关于

这些问题的研究处于起步阶段。另外，还针对地面及大气边界层的影响、多边形外形以及副气囊喷流与主流

干扰等很少有人研究的问题对飞艇周边流场进行了初步数值模拟。
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　　真正意义上的飞艇问世于１８５２年。在２０世

纪２０～３０年代低空飞艇达到鼎盛时期，出现了大

量的军用与民用飞艇。１９９４年以后，飞艇又以惊

人的速度得到复兴，其性能不断提升，布局方式更

加新颖，用途也趋于多样化。近十余年来，能够在

高空长久驻留，用于通讯、导航、中继、对地观测等

多种用途的长航时高空飞艇（主要是平流层飞艇）

概念也得到越来越多的关注。各国纷纷提出不同

的飞艇研制计划，主要包括低空大型运输飞艇和

平流层飞艇，其中，前者如海象计划（美国）、Ｃａｒ

ｇｏｌｉｆｔｅｒ计划（德国）、ＳｋｙＣａｔ（英国）等，后者如

ＨＡＡ（美国）等。此外，已有专著对飞艇设计、制

造、控制、应用等相关的技术进行介绍［１４］。

针对飞艇关键技术问题，各国开展了广泛的

研究。包括飞艇减阻优化、流动分离、各部件之间

的气动影响、复杂动力学模型的建立以及可视化

三维动力学仿真、系留特性、流固耦合、流热耦合

等。德国Ｓｔｕｔｔｇａｒｔ大学成立了ＦＯＧＬ小组，针

对ＬＯＴＴＥ型号的飞艇，深入开展了气动、控制等

方面的研究［５］。

若干典型飞艇的飞行高度及雷诺数如图１所

示，其中包括低空小型飞艇、低空大型运输飞艇以

及平流层飞艇。对于低空飞艇，主要涉及传统的

空气动力学问题；而对于高空飞艇，将会带来一些

新的空气动力学问题。
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图１　典型飞艇的雷诺数高度图

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｙｎｏｌｄｓｈｅｉｇｈｔｍａｐｆｏｒｓｏｍｅｔｙｐｉｃａｌａｉｒｓｈｉｐｓ

低空飞艇所涉及的传统空气动力学问题主要

包括：①飞艇的阻力与减阻问题；②厚艇身带来的

流动分离问题；③非薄平组件的非线性干扰问题；

④附加惯性问题；⑤流固耦合问题；⑥低速飞艇的

环境敏感性问题。

对于阻力及减阻问题，１９２４年 Ｍ．Ｍ．Ｍｕｎｋ

利用势流理论，解决了飞艇势流气动力的计算，为

飞艇气动分析奠定了基础［６］；经过若干学者的修

正与发展［７８］，形成飞艇（艇身、尾翼、吊舱）的三自

由度气动力模型。在此基础上，一些学者将各组

件的气动力整合在一起，给出了六分量气动力的

快速估算方法［９１０］。由于飞艇阻力在设计中具有

重要的作用，出现了与阻力预测有关的若干方法，

包括表面势流计算方法［１１１３］、附面层与转捩计算

方法［１４１６］。为减小阻力，一些学者通过外形优化、

附面层控制等方法，研究了飞艇的减阻效果，其中

最多可使阻力降低７０％左右
［１７］。

对于厚艇身的流动分离，近年来通过数值计

算［１８２４］和风洞试验［２５３０］，对流动分离产生的机

理、流线结构以及对气动力的影响进行了研究。

关于非线性干扰问题，一些学者针对“艇身

尾翼”和“艇身螺旋桨”之间的干扰进行了研究。

尾翼的存在改变了整个飞艇的气动特性；也影响

了艇 身 表 面 的 流 动 结 构。Ｐ．Ｆｕｎｋ 等 针 对

ＬＯＴＴＥ飞艇研究了尾翼对气动力和气动力矩的

影响［３１］；Ｊ．Ｐａｉｋ等研究了翼身融合处的流动分离

结构［３２］。

飞艇的附加惯性对其运动具有较大的影

响［３３］。因此众多对飞艇动力学仿真研究均需考

虑附加惯性。附加惯性的计算需要通过计算速度

势来实现。Ｉ．Ｓａｈｉｎ结合低阶精度面元法给出了

计算飞艇附加惯性的方法［３４］。为减小计算量，工

程上常将艇身等效为具有相同体积的椭球体，利

用解析表达式计算其附加惯性系数［３５］。

飞艇具有大跨度柔性气囊结构，容易发生大

尺度累积变形。该变形属于线弹性材料的非线性

大变形。使得飞艇纵向收缩、横向扩张，最大直径

处膨胀。同时，气囊的变形对气动特性也具有一

定的影响。一些学者对这种流固耦合带来影响进

行了数值研究［３６３８］。

高空飞艇特殊的空气动力学问题包括：①热、

浮力与气动的强耦合；②发射／回收过程中的突风

响应问题；③昼夜外形变化问题；④风切变干扰问

题；⑤氦气流失／泄露问题；⑥副气囊与主流干扰

问题；⑦地面及大气边界层的影响。

飞艇在高空驻留时，存在热、浮力与气动的强

耦合问题。在浮力方面，Ｇ．Ａ．Ｋｈｏｕｒｙ在其专著

中提到了由于浮力的影响使得囊体内外压差与变

形在竖直方向具有不均匀的分布［２］。在热辐射方

面，Ｋ．Ｓｔｅｆａｎ给出了不同时刻囊体平衡温度的计

算方法［３９］。此外，针对平流层飞艇的热环境与自

然对 流 问 题，Ｓ．Ｍ．Ｋｉｍ
［４０］、Ｋ．Ｈａｒａｄａ

［４１］和

Ｍ．Ｈｅｎｚｅ
［４２］等分别进行了实验和数值研究。

飞艇在发射／回收过程中需要穿越１０～１５

ｋｍ高空的急流区。Ｊ．Ｄ．ＤｅＬａｕｒｉｅｒ通过计算证

明，受强湍流的影响，飞艇抗风需要消耗大量的能

量［４３］。因此在穿越该区域时，飞艇需要适当降低

飞行速度，具有特殊的发射／回收方式。Ｓ．Ｌｅｅ和

Ｈ．Ｂａｎｇ还以最小升空时间和最低能量消耗为

目标，对升空轨迹进行了优化设计［４４］。

此外，高空飞艇还涉及多方面的新空气动力

学问题。对高空飞艇的设计具有较大的影响，需

要进行系统深入的研究。

本文在第１节首先针对传统的低空飞艇介绍

涉及的空气动力学问题，阐述其发展现状。第２

节针对近年来兴起的高空飞艇，介绍与之相关的

新空气动力学问题及其研究现状，并指出需要进

一步解决的问题，以及笔者对其开展的初步工作。

１　低空飞艇传统空气动力学问题

１１　飞艇的阻力与减阻问题

（１）飞艇的阻力及其来源

飞艇的阻力包括艇身阻力、尾翼、吊舱等部件

阻力、及其相互干扰形成的阻力。各部件对飞艇

的阻力均有贡献，其中艇身阻力约占整艇阻力的

１／２～２／３。

艇身的阻力主要来源于压差阻力和摩擦阻力

两部分。传统飞艇的艇身常做成阻力较低的细长

２３４
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椭球或类似形状的回转体外形。长细比λ是影响

艇身阻力特性的重要几何参数。长细比越大，压

差阻力越小；另一方面，长细比越大，在体积相同

的条件下表面积越大，带来了更大的摩擦阻力。

Ｓ．Ｆ．Ｈｏｅｒｎｅｒ经过理论推导得到了长细比对艇

身阻力系数的影响关系式［４５］：

犆犇犞／犆Ｆ ＝４λ
１／３
＋６λ

－７／６
＋２４λ

－８／３ （１）

式中：犆犇犞 为阻力系数（基于艇身体积的２／３次

方）；犆Ｆ 为基于艇身表面积的摩擦力系数。在湍

流条件下，通过试验数据拟合得到其表达式为

犆Ｆ ≈０．０４５犚犲
－１／６
Ｌ

式中：犚犲Ｌ为基于艇身长度的雷诺数。当长细比取

λ＝４．６５时，艇身具有最小的阻力系数。因此在早

期飞艇设计中，为使飞艇受到较小的阻力，长细比

常取为４～６之间，阻力系数在０．０２～０．０３之间。

飞艇的阻力对能源消耗具有很大的影响，因

此精确预子测阻力系数在飞艇设计过程中具有重

要的意义。常用的预测方法包括：快速工程估算、

势流＋附面层修正、ＣＦＤ、风洞试验。

工程估算方法具有速度和精度的合理折中，

因此，在快速分析、动力学仿真等领域，普遍使用

工程估算方法获得飞艇气动力。

在快速工程算法中，将飞艇分为艇身和尾翼

分别计算。针对细长体艇身，Ｍ．Ｍ．Ｍｕｎｋ利用

势流理论得到了在小迎角时艇身横截面受到的气

动力［６］。Ｈ．Ｊ．Ａｌｌｅｎ和Ｅ．Ｗ．Ｐｅｒｋｉｎｓ考虑了空

气的黏性作用，对 Ｍ．Ｍ．Ｍｕｎｋ的理论进行了修

正［７］。尾翼区域按 Ａ．Ｂ．Ｗａｒｄｌａｗ 的方法估

算［４６］。Ｓ．Ｐ．Ｊｏｎｅｓ和Ｊ．Ｄ．ＤｅＬａｕｒｉｅｒ利用这些

方法，给出了当飞艇有迎角飞行时三自由度（轴向

力、法向力与俯仰力矩）的气动力估算［８］。为了描

述飞艇在全状态下的气动力，Ｊ．Ｂ．Ｍｕｅｌｌｅｒ等将

其拓展为六自由度的气动力估算［９］，并添加了吊

舱对气动力的影响。苗景刚等人对其中若干处进

行了修正［１０］。

相对快速工程估算而言，势流＋附面层修正

方法除了计算阻力系数更加精确以外，还能够得

到表面气动载荷的分布。首先通过某种方法求解

Ｌａｐｌａｃｅ方程，得到表面势流速度分布。再利用附

面层理论求解边界层方程，得到表面摩擦力分布。

将其沿表面积分可以得到受到的阻力。

绕过艇身的势流解可以通过在轴线或表面分

布奇异单元（如源、偶极子、涡）的方法来得到。常

见的方法包括Ｋａｒｍａｎ法和面元法。

Ｋａｒｍａｎ方法是１９３０年由Ｔ．ｖｏｎＫａｒｍａｎ首

次提出，通过在轴线上分布离散的点源／点汇来模

拟艇身对流场的撑开／合拢作用的方法［１１］。但该

方法所求解的方程组是病态的［４７］，仅适用于细长

无斜率间断的母线［４８］。Ｍ．Ｆ．Ｚｅｄａｎ为了提高求

解精度，将轴线上的源／汇改为线性分布［１２］。

Ｋａｒｍａｎ法计算简单，运算快速，经过一定的修正

之后常用在艇身外形优化中［１７，４９］。

当母线曲率变化较大或非对称流动时，需要

采用面元法［１３］求解。面元法不仅可以用于艇身

或整艇的气动力及气动载荷快速计算［５０５２］，还可

用于艇身外形优化［５３］，以及流固耦合效应的计

算［３６］。

依据表面势流速度分布，可利用附面层方法

计算艇身表面摩擦力。对于轴对称层流附面层，

可使用修正的Ｔｈｗａｉｔｅｓ方法
［１４１５］求解一个关于

附面层动量厚度的简介积分表达式。对于轴对称

湍流附面层，可使用Ｊ．Ｒ．Ｓｈａｎｅｂｒｏｏｋ和 Ｗ．Ｊ．

Ｓｕｍｎｅｒ提出的方法求解关于动量厚度和修正形

状因子的两个常微分方程组［１６］。当飞艇表面既

有层流又有湍流时，需要对转捩位置进行确定。

常见的转捩判据有 Ｍｉｃｈｅｌ判据、Ｇｒａｎｖｉｌｌｅ判据、

Ｃｒａｂｔｒｅｅ判据、ｖａｎＤｒｉｅｓｔａｎｄＢｌｕｍｅｒ判据、ｅＮ

判据。Ａ．Ｎａｋａｙａｍａ和Ｖ．Ｃ．Ｐａｔｅｌ针对不同的艇

身外形，比较了各转捩判据对转捩位置及阻力系

数的影响。根据其结果，阻力系数对转捩模型的

敏感性很强。若模型选择不合适，阻力的误差甚

至超过５０％
［５４］。因此，高精度普适性转捩模型在

艇身阻力预测中具有重要的作用。

（２）飞艇的减阻问题

考虑到飞艇携带能源的有限性（或太阳能电

池的效率有限）以及高空飞艇长久驻空的需求，低

阻力是减小能量消耗的有效途径，可使飞艇减小

体积或增加载荷。因此，飞艇减阻问题显得尤为

突出。

基于飞艇阻力的产生机理，飞艇减阻主要包

括外形优化减阻、流动控制减阻、优化整体布置减

阻等。

外形优化方法主要通过外形优选方法，推迟

附面层转捩，使艇身尽量保持层流。由于层流附

面层摩擦力较小，艇身具有较小的阻力。当雷诺

数较小时，合适的外形可使层流区域达到总长度

的７０％左右
［５５］。这种条件下，层流化艇身可以在

很大程度上减小阻力系数。随着雷诺数的增加，

转捩点逐渐前移，艇身阻力系数随之增加。当雷

３３４
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诺数足够大时，层流区域不会超过艇长的１％～

１０％，其余全部为湍流边界层
［５６］。对于全湍流边

界层，外形对阻力系数的影响很小，不能通过外形

优化的方法实现减阻的目的。

图２是Ｔ．Ｌｕｔｚ等通过外形优化得到的不同

雷诺数犚犲犞（基于艇身体积的１／３次方）区域的最

优外形及其阻力系数犆犇犞（基于艇身体积的２／３

次方）［１７］。当雷诺数较低时，最优外形表面７０％

左右的区域保持层流，阻力系数可降低至约

０．０１。而在高雷诺数区域（湍流），很难保持大面

积的层流，因此阻力系数几乎没有得到降低。

图２　不同雷诺数区域最优艇身外形及其阻力系数
［１７］

Ｆｉｇ．２　Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄｓｈａｐｅａｎｄｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

Ｒｅｙｎｏｌｄｓｒｅｇｉｏｎｓ
［１７］

除了通过优化方法选择低阻力外形之外，还

可以通过主动控制的方法对飞艇的边界层进行控

制。例如Ｆ．Ａ．Ｐａｋｅ和Ｓ．Ｊ．Ｐｉｐｉｔｏｎｅ在某飞艇的表

面上加入吸气槽，通过吸气的方法对边界层进行控

制。吸气槽一方面使得边界层变薄，同时也使得压

力系数在吸气槽后骤增，从而在尾部形成了顺压梯

度，有效避免了流动分离，使总阻力减小［５７］。

此外，还可以通过整体布置的方法来实现飞

艇的减阻。例如：①通过螺旋桨后置方法，在低雷

诺数条件下，后置螺旋桨的吸气作用可以减小分

离，从而减小飞艇的阻力；②将飞艇的重心设计为

低于浮心，获得恢复力矩，利用这种方法减小尾舵

面积和尾舵阻力；③将吊舱设计成内埋式，减小凸

起物阻力。

１２　厚艇身带来的流动分离

在常规状态下，飞艇以水平姿态向前飞行，此

时绕过艇身的流动为无迎角的轴对称流动。当飞

艇进行姿态调整或遭遇阵风时，来流将有可能具

有较大的迎角或侧滑角。由于大多数飞艇绕流的

雷诺数都比较高，且飞艇的直径较大，对流场的扰

动也较大，因此绕过飞艇的流动很复杂。即使对

于外形很简单的回转体艇身，绕过它的流动也具

有很复杂的结构，包括强压力梯度下的三维附面

层，横流作用下产生的分离，自由面涡的形成与发

展，以及随之产生的流向涡结构等。目前已有大

量关于流动分离结构的研究。例如针对倾斜的细

长椭球的实验研究［２５３０］，以及大量的应用数值计

算方法对椭球绕流的研究［１８２３］。

当流动无迎角时，流动主要受到雷诺数的影

响。当雷诺数较低时，艇身表面为层流，在艇身尾

部易产生流动分离。分离区的样式随雷诺数的不

同也发生明显的变化。例如Ａ．Ｔｅｚｕｋａ和Ｋ．Ｓｕ

ｚｕｋｉ利用数值计算和线性稳定性分析的方法对长

细比为６∶１的椭球进行了分析，得出了不同雷诺

数对应的流动形式。并分析了流动形态在临界雷

诺数附近的转变过程（定常轴对称流动→定常平

面对称流动→非定常流动），其中两个特征雷诺数

（基于椭球长轴）分别为３．８３×１０３ 和６．６０×１０３。

他们还发现，当流动出现非定常流动分离时，艇身

在无迎角时仍然受到侧向力的作用。对于长细比

为６∶１的椭球，在雷诺数为犚犲Ｌ＝５×１０
５时，侧

向力相当于阻力的２．５％
［２４］。

当迎角较小时，流动在艇身的背风面分离，向

上卷曲，并在椭球两侧形成了两个较强的涡。当

迎角继续增加时，在主要涡的两侧还会伴随着至

少一对较小的二次涡，如图３（ａ）所示。涡与涡之

间具有复杂的相互干扰关系。这使得表面流线也

具有比较复杂的结构。如图３（ｂ）所示，在椭球后

半段形成了两条分离线和一条再附线。

图３　倾斜椭球绕流的分离涡结构
［２９］和表面极限流线

结构［５８］

Ｆｉｇ．３　Ｓｅｐａｒａｔｅｄｖｏｒｔｅｘ
［２９］ａｎｄｌｉｍｉｔｅｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆ

ｆｌｏｗｐａｓｔａｎｉｎｃｌｉｎｅｄｐｒｏｌａｔｅｄｓｐｈｅｒｏｉｄ
［５８］

４３４
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带来一定的影响。Ｃ．Ｊ．Ｃｈｅｓｎａｋａｓ和Ｒ．Ｌ．Ｓｉｍｐ

ｓｏｎ针对长细比为６∶１的椭球在雷诺数４．２×

１０６、迎角为１０°和２０°时的横流分离特性进行了试

验研究，得到了典型截面处附面层内流动参数分

布规律［２９］，如图４所示。图中：α为迎角，犝 为速

度。图４反映了速度、压力以及流线在附面层内

的分布。从图４可以看出，当横流绕过椭球侧面

时（对应图中＝９０°处），气流速度最大，表面压力

系数最低。在分离线的下游，速度达到最低值，此

后一段距离内压力系数基本维持不变。在主分离

涡下方，气流由＝１８０°处沿表面向－方向加

速，使压力系数不断降低。在主分离涡涡核的下

方压力系数达到了局部最低。当气流经过涡核

后，压力开始回升。由此带来的逆压梯度又导致

了流动的二次分离。

图４　流动分离区壁面附近的流场分布特性，狓／犔＝

０．７７２
［２９］

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｆｅａｔｕｒｅｓｎｅａｒｔｈｅｗａｌｌｉｎｓｅｐａｒａｔｅｄｒｅ

ｇｉｏｎｓ，狓／犔＝０．７７２
［２９］

随着迎角的不断增大，流动形态越来越复杂。

例如，Ｗ．Ｈ．Ｓｕ等针对长细比为４∶１的倾斜椭

球，在水洞中利用染色技术对流动分离区的结构

进行了实验研究，其中基于艇身长度的雷诺数为

犚犲Ｌ＝１×１０
４，迎角由０°变化到７０°

［５９］。根据实

验结果得到了不同迎角的尾流形态，以及表面流

线的拓扑结构，如图５所示。

分离涡的存在，使其下方的艇身表面压力降

低，因此艇身受到了向上的升力与向后的阻力。

图６是Ｔ．Ｌｕｔｚ等针对ＬＯＴＴＥ艇身进行的风洞

试验结果［６０］。从图中可以看出升力系数犆犔犞和阻

力系数犆犇犞 （犆犔犞 与犆犇犞 表示基于体积的２／３次

方）均随着迎角α绝对值的增加而增加。

图５　流动以不同迎角绕过４∶１椭球时，表面流线的

拓扑结构［５９］

Ｆｉｇ．５　Ｔｏｐｏｌｏｇｉｅｓｏｆｓｅｐａｒａｔｅｄｆｌｏｗｐａｓｔａ４∶１ｐｒｏ

ｌａｔｅｄｓｐｈｅｒｏｉｄａｔｖａｒｉｏｕｓａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｓ
［５９］

图６　ＬＯＴＴＥ艇身的升力系数、阻力系数
［６０］

Ｆｉｇ．６ 　 Ｖｏｌｕｍｅｔｒｉｃ ｌｉｆｔ ａｎｄ ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｆ

“ＬＯＴＴＥ”ｈｕｌｌ
［６０］

１３　非薄平组件的非线性干扰问题

尾翼、螺旋桨等部件的存在，使全艇受到的气

动力与艇身气动力差别明显，这主要是由于艇身、

尾翼、吊舱、螺旋桨等部件之间存在气动非线性干

５３４
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扰和相互影响。

（１）艇身尾翼之间的干扰

由于尾翼的存在，使飞艇受到的气动力与气

动力矩特性与单纯艇身相比发生较大的差别。图

７是Ｐ．Ｆｕｎｋ等根据ＬＯＴＴＥ飞艇模型的风洞试

验结果得到的升力系数犆犔犞与俯仰力矩系数犆犿犞
随迎角的变化规律［３１］。在一般的情况下，尾翼的

升力是艇身的２～３倍。当迎角增大时，艇身受到

的抬头力矩使得飞艇迎角继续增大；尾翼受到的

低头力矩使得迎角减小。存在一个临界的角度

αｃ，当迎角小于αｃ 时，艇身受到的抬头力矩相对

较大，使飞艇处于俯仰不稳定的状态；当迎角大于

αｃ时，艇身受到的低头力矩相对较大，使飞艇处

于俯仰稳定的状态。例如，根据Ｐ．Ｆｕｎｋ等的试

验结果，ＬＯＴＴＥ飞艇的临界迎角为２０°左右。

图７　ＬＯＴＴＥ飞艇的升力系数和俯仰力矩系数
［３１］

Ｆｉｇ．７　Ｍｅａｓｕｒｅｄｆｏｒｃｅａｎｄｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆ

“ＬＯＴＴＥ”ｍｏｄｅｌ
［３１］

尾翼的存在还给艇身表面流场带来一定的影

响。当流动速度较小的时候，尾翼表面上不发生

分离。当流动速度较大的时候，气流沿表面流动

时受到强的逆压梯度作用，在尾翼的根部发生分

离，同时在翼型前端也形成了复杂的马蹄涡结构，

如图８所示
［３２］。随着流动速度逐渐增加，且分离

区逐渐增大，分离点逐渐前移；来流具有一定的迎

角时，流场将出现非对称的结构。

图８　翼身融合处的三维马蹄涡
［３２］

Ｆｉｇ．８　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｈｏｒｓｅｓｈｏｅｖｏｒｔｅｘｎｅａｒ

ｗｉｎｇｂｏｄｙｊｕｎｃｔｉｏｎ
［３２］

（２）艇身螺旋桨之间的干扰

常规飞艇的螺旋桨具有两种挂载方式：①挂

载于吊舱两侧；②挂载于艇身尾部。

艇身对螺旋桨的气动效率具有一定的影响。

对于挂载于艇身尾部的后置螺旋桨，该处速度低

于无穷远的来流。根据螺旋桨的动量理论［２］，螺

旋桨在产生同样推力的前提下，所需功率降低，螺

旋桨的效率提高。关于这一点，Ｍ．Ｏｋｕｙａｍａ等

针对日本平流层飞艇平台，利用ＣＦＤ及水槽实验

的方法，研究了螺旋桨在艇身上的不同布置方式

（艇侧、艇侧＋艇尾、艇尾）对推进特性的影响。根

据其研究结果证实了使用后置螺旋桨可以使系统

的推进效率得到提高［６１］。

螺旋桨对艇身表面的流动也有一定的影响。

一方面，由于螺旋桨的吸气作用，艇身尾部的流动

加速，压力降低，于是艇身受到的阻力增加。这可

以看做是由螺旋桨诱发的压差阻力。另一方面，

由于艇身后部附面层外的势流速度增加，引起摩

擦阻力增加。该项与第１项相比常常可以忽略。

对于一般的飞艇，后置螺旋桨使艇身阻力大幅度

增加，仅对雷诺数很低，且尾部为钝体的飞艇，艇

身的阻力才由于附面层分离推迟而减小。Ｔ．

Ｌｕｔｚ等将螺旋桨等效为具有一定涡量分布的推

６３４
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进盘，而滑流等效为具有不同强度的涡管，对艇身

＋后置螺旋桨的流动进行了理论分析
［６２］。

１４　大型飞艇的附加惯性问题

附加惯性可以视为随物体运动的流体所具有

的惯性。相对于真实惯性而言，飞艇的巨大体积

导致其附加惯性很大。在飞艇的发射／回收、姿态

控制等方面不容忽视。因此，在对飞艇发射／回

收、驻留、巡航、系留等过程进行动力学仿真时，均

需要考虑附加惯性的影响。刘丹等专门研究了飞

艇附加质量对其运动产生的影响［３３］。

附加惯性质量根据不同来流分量引起的势流

计算。Ｉ．Ｓａｈｉｎ结合低阶精度面元法给出了计算

飞艇附加惯性的方法［３４］。由于面元法求解附加

惯性运算量较大，因此工程上常采用近似的方法。

将飞艇分为艇身与尾翼两部分分别进行估算。其

中艇身可近似为椭球，其附加惯性系数只与艇身

长细比有关［３５］；尾翼的附加惯性可以通过积分翼

型的附加惯性而得到，与翼型和翼平面形状有关。

对于吊舱等部件，由于其体积远小于艇身和尾翼

的体积，在实际的工程计算中常被忽略。

１５　柔弹性表面或系留带来的流固耦合问题

由于气囊的柔性结构跨度较大，因此容易发

生大尺度累积变形。引起气囊变形的因素主要包

括：①气动静载荷；②温度变化导致的氦气压力变

化；③气动弹性引起的变形。

在一般的情况下，蒙皮材料的应变相对较小，

局部的拉伸或角度变化不大。但由于飞艇的尺寸

较大，容易产生累积变形，导致蒙皮的位置与无载

荷情况下移动相对较大（与蒙皮厚度相比）。这种

变形属于线弹性材料的非线性大变形。

对于由气动载荷引起的变形，在前驻点附近

由于外部气压大导致蒙皮内外压差较小、表面趋

于松弛，因此该处应力变小，曲率半径变大；而最

大直径附近的低压区附近则相反，表面趋于张紧。

这导致了应力变大，曲率半径变小。一般来说，最

大变形量发生在艇身横截面最大位置附近，且变

形量不到艇长的１％。

气囊变形对气动特性也存在一定的影响。由

于变形使得飞艇纵向收缩、横向扩张，因此横截面

积增大，基于长度的雷诺数减小。这引起了飞艇

阻力系数的增加。对于常用材料，阻力系数增加

不到１０％。当有迎角时，飞艇前端的抬升等效于

迎角增加，因此飞艇的升力系数增加［３７］。

在外加载荷（主要为气动载荷）的作用下，由

柔弹性材料组成的蒙皮将改变自身的形状。同时

形状的改变又反过来影响流场的结构。这一问题

属于气动弹性问题。精确地求解这类问题常需要

流体（ＣＦＤ）与固体（ＣＳＤ）耦合求解
［３６３８，６３］。Ｎ．

Ｂｅｓｓｅｒｔ等还针对不同的流固耦合模型，分析了耦

合程度对飞艇气动力的影响［３６］。

１６　低速飞行带来的环境敏感性问题

由于飞艇的飞行速度较低，来流的影响很大。

例如，在平流层内的同一高度的水平面内，同一区

域内的风速近似均匀。风速的大小和方向随着地

区和时间发生变化。平均风速在竖直方向上变化

比较大，在１０ｋｍ附近风速最大，约为３０～７０ｍ／ｓ；

而２０ｋｍ附近风速局部最小，约在１０ｍ／ｓ以下。

来流还存在较强的瞬时变化。例如具有强烈脉动

的湍流，它与高度和天气都有关。此外，还存在风

切变与阵风。其中风切变的空间尺度约０．０４～

１００ｋｍ，时间尺度约０．１～１０ｈ。而阵风的最大

风速与空间尺度有关，作用时间约为几分钟。

２　高空飞艇新的空气动力学问题

高空飞艇体积巨大，需要长久驻留，对减阻、

结构设计和运行环境提出了新的要求，也带来了

一些新的空气动力学问题。

２１　热、浮力与气动的强耦合

高空飞艇的最大直径约在数十米的量级。因

此浮力在竖直方向上的变化不可忽略。在竖直方

向上，内外压力差的分布不均匀，这又使得气囊的

应力与变形程度有所不同。例如，对于零压的气

囊，底端将被压平，顶端向外膨胀［２］；而对于超压

的气囊，顶端的应力与应变变大，底端的应力与应

变变小。

高空飞艇所处的热环境包含许多复杂的因

素，如太阳辐射、红外辐射、强迫对流与自然对流

等［３９］。由于高空大气稀薄，对流换热不足以及时

地散去太阳辐射的热量，飞艇白天累积的热量很

高，使得飞艇表面温度大幅度上升。夜晚由于没

有太阳辐射，温度又很快下降。近年来，国外针对

平流层飞艇的热环境、自然对流等问题进行了实

验研究与数值计算［４０４２］。通过研究发现，虽然环

境温度一般在－５６℃（昼夜变化不过３°），但飞艇

气囊昼夜温差可达４０～５０℃，表面温差可达６０～

８０℃。飞艇的白天平衡温度可达５０℃左右，夜

７３４
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间可达－１３℃左右。

较大的昼夜温差直接影响气囊中气体的压力

和温度，通过使气囊膨胀／压缩改变飞艇受到的浮

力，影响飞艇的垂直定点。另外，热环境的显著变

化导致了飞艇内部温度分布的不同，也影响了内

部自然对流的流场结构和换热强度。另外，太阳

能薄膜与蒙皮粘接处因热蠕动导致的温度可达

８０℃，因此日本还考虑了强迫换热的措施。

２２　发射回收过程中的突风响应问题

在飞艇发射回收过程中，环境具有较大的变

化。因此在这一过程的气动问题也具有重要的意

义。在上升的过程中，飞艇在１０～１５ｋｍ处遭遇

强风。该处的水平风速约为６０ｍ／ｓ，湍流度约为

２０％。由于强湍流的存在，使得飞艇姿态不稳定、

运动更加复杂、受到的阻力更大、消耗更多的能

量。因此需要对姿态进行选择，使飞艇处于较小

的能量消耗水平，以便延长飞行时间。另一方面，

由于强风的存在，飞艇抗风需要更多的能量［４３］。

因此需要适当降低飞行速度。这样，飞艇在上升

过程中不得不向下游后退一段距离，到达指定高

度后再回到目标上空。因此，飞艇的发射／回收过

程具有特殊的飞行方式。Ｓ．Ｌｅｅ和 Ｈ．Ｂａｎｇ综合

考虑了风速分布、气动力、附加惯性、推进系统，以

最小升空时间和最小能量消耗为目标，对升空轨

迹进行了优化［４４］。

在升降过程中，特别是在１５ｋｍ左右的急流

区，飞艇的来流条件更加复杂，如大迎角／侧滑角

来流、阵风、高湍流度等。因此，需要对飞艇在这

些条件下的气动特性及流场结构进行研究。图９

是针对ＬＯＴＴＥ飞艇在９０°迎角来流条件下的流

场结构计算结果。

图９　９０°迎角来流下的飞艇流场结构

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｏｗｐａｓｔａｎａｉｒｓｈｉｐａｔａｎａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｏｆ９０°

２３　昼夜外形变化问题

高空飞艇的艇身一般为内充氦气的细长流线

型回转体，容易产生较大的累积变形。为了加强

结构强度、减小囊体变形，常在飞艇内部布置若干

加强筋，外部蒙上蒙皮。由于加强筋的存在，以及

蒙皮张力与内外压力差的共同作用，艇身通常不

能保持连续光滑的外形，是变成横截面为多边形

的细长体，不同于传统软式飞艇的光滑回转体。

高空飞艇的多边形细长体外形在不同时刻随

着热环境的变化而改变。气囊在白天累积的热量

可使其温度达到５０°左右，夜晚温度可降至－１３°。

温度的大幅变化导致了气囊内氦气压力的大幅度

变化。根据初步估计，在２０ｋｍ高空，气囊内氦

气的压力在昼夜之间可相差２０％左右，约相当于

压力变化了１０００Ｐａ（外界大气压力约５０００

Ｐａ）。这样大的压力变化必然大幅度地改变蒙皮

内外压力差与表面的张力平衡，进而改变艇身外

形。因此，白天气囊内部压力比环境大气高，导致

气囊向外膨胀。同时由于加强筋的限制，横截面形

成了外凸的曲边多边形；夜晚情况刚好相反，内部

压力比环境大气低，导致气囊向内凹陷，由于加强

筋的限制形成了内凹的曲边多边形。当温度恰好

达到使内外气体压力相等这一临界状态时，蒙皮在

周向的曲率为０，横截面变成为直边多边形
［６４］。

高空飞艇的这种多边形外形将带来新的空气

动力学问题。例如多边形外形的气动参数（如阻

力系数、升力系数）与传统的光滑表面有何不同，

棱边对流动分离、涡脱落有何影响等。

笔者针对ＬＯＴＴＥ艇身母线和不同边数的正

多边形生成的多边形艇身，采用数值计算方法研

究了棱边对气动特性及流动分离带来的影响。图

１０反映了在不同迎角时，多边形艇身的阻力系数

和升力系数随边数的变化关系。从图１０可以看

出，由于棱边的存在，使得艇身的阻力系数和升力

系数增加。边数越少，增加的幅度越大。

图１１反映了回转体艇身和多边形艇身（边数

为６）在迎角为３０°时的表面极限流线分布。对于

回转体艇身，如图１１（ａ）所示，在背风面出现了分

离区，分离线在下游向迎风面方向移动。背风面

还出现了二次分离，产生了再附线与第二分离线。

这与椭球的流动分离结构［２９］是一致的。

对于多边形艇身，如图１１（ｂ）所示，流动分离

结构更加复杂。气流由迎风面绕过艇身向背风面

流动时，在棱边处强制发生分离，形成主分离线。

８３４
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流动在背风面形成了次级流动分离，出现了再附

线与次级分离线。根据数值计算结果，存在两条

次级分离线，其中第二分离线依附于第二条棱边。

图１０　多边形艇身的阻力系数和升力系数随多边形边

数的变化规律

Ｆｉｇ．１０　Ｄｒａｇａｎｄｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｖａｒｙｉｎｇ ｗｉｔｈｅｄｇｅ

ｎｕｍｂｅｒｏｆｐｏｌｙｇｏｎａｌｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｅｄｈｕｌｌｓ

图１１　回转体艇身和多边形艇身表面极限流线

Ｆｉｇ．１１　Ｌｉｍｉｔｅｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｎｒｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｌａｎｄｐｏ

ｌｙｇｏｎａｌｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｅｄｈｕｌｌｓ

２４　风切变干扰问题

风切变是风矢量（风速和风向）在空间上和时

间上的梯度，包括水平风的垂直切变、水平切变和

垂直风的切变。此３种类型的风切变都会对飞艇

飞行产生不可忽视的影响，甚至会引发飞艇事故。

笔者针对ＬＯＴＴＥ飞艇，利用数值方法研究了

剪切来流对飞艇受力及流场结构带来的影响。来

流采用线性分布模型犝（狔）＝犝０＋ 犓犝０狔／犔 ，其

中犝０ 为飞艇轴线高度处的速度，犔为特征长度，犓

为剪切率，反映风切变的程度。图１２反映了犓＝

０．２时飞艇流场结构。由于上方速度相对下方较

大，因此艇身最大直径处低压区较宽，而下方低压

区较窄，如图１２（ａ）所示。翼身融合处附近的流线

也出现了上下不对称的现象，如图１２（ｂ）所示。

这种不对称现象使得飞艇受到了向上的升

力。图１３是根据数值计算结果得到的不同剪切

率条件下飞艇受到的犆犇犞与犆犔犞。从图中可以看

出，犆犔犞与犓 近似成正比。

图１２　剪切来流（犓＝０．２）作用下的飞艇绕流流场

Ｆｉｇ．１２　Ｓｈｅａｒｆｌｏｗｐａｓｔａｎａｉｒｓｈｉｐｗｉｔｈ犓＝０．２

图１３　飞艇阻力系数与升力系数随剪切率的变化

Ｆｉｇ．１３　Ｄｒａｇａｎｄｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｓｈｅａｒｒａｔｉｏ

９３４
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２５　氦气流失（扩散、渗透与泄漏）问题

高空飞艇在指定高度长久驻留过程中，气囊

内的氦气容易在囊体材料两侧发生扩散、渗透或

泄漏。这将造成氦气流失，从而引起高度下降等

问题。因此需要考虑氦气保持性问题。

氦气流失有两种机理，分别为渗透（泄漏）和

扩散。在渗透或泄漏过程中，氦气通过囊体材料

的开口部分流到气囊外部。穿孔、撕裂都可能造

成泄漏。渗透速率正比于接触面积、内外压差以

及渗透率，反比于蒙皮的厚度，满足Ｄａｒｃｙ定律。

而氦气囊体两侧的扩散过程由密度梯度驱动，扩

散速率正比于密度梯度，满足Ｆｉｃｋ定律。

秦朝中等对飞艇囊体材料突然破裂的过程进

行了实验与计算研究。在破裂的瞬间，裂口处的

压力间断形成一道压缩波（弱激波）向外传播，以

及一道稀疏波向内以声速传播。流场处于强烈的

非定常状态，气体外泄的速度远小于裂纹的扩展

速度。通过在囊体表面加入加强筋，可有效阻止

裂纹扩展［６５］。

２６　副气囊气流与主流干扰问题

高空飞艇在发射／回收、或进行高度及姿态调

节时，可以通过副气囊喷（吸）气来实现。空气以一

定的流量经由空气阀流出（流入）副气囊时，对周围

的流场也带来了一定的影响。例如，图１４是笔者

应用俄罗斯Ａｅｒｏｓｔａｔｉｃａ０２飞艇
［３］的气动外形及空

气阀门参数，利用数值计算方法得到的不同条件下

副气囊喷（吸）气时的流场结构。其中流线的不同

　　

图１４　不同条件时喷口附近的流场

Ｆｉｇ．１４　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｎｅａｒｔｈｅｖａｌｖｅｕｎｄｅｒｖａｒｉｏｕｓｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

弯曲程度与来流速度、喷（吸）流速度均有关系。

２７　地面及大气边界层的影响

当飞艇在地面锚泊或低空飞行时，地面效应

对飞艇的气动特性及流场结构也存在一定的影

响。此外，高空飞艇的高度跨度较大，常在数十米

的量级。由于飞艇处于大气边界层内，不均匀的

来流对流场存在一定的影响。图１５是笔者针对

锚泊于地面的ＬＯＴＴＥ飞艇进行的数值计算结

果。由于地面的限制，气流经过下方时加速较快，

使得下表面低压区范围扩大，因此飞艇整体受到

向下的气动力。在飞艇地面锚泊时需要考虑这种

影响。此外，地面的限制还使得气流向上弯曲。

在平尾与艇身融合处产生的马蹄涡也出现了上下

不对称的情况（如图１５中的犃点）。

图１５　地面对飞艇绕流流场的影响

Ｆｉｇ．１５　Ｇｒｏｕｎｄｅｆｆｅｃｔｓｏｎｔｈｅｆｌｏｗｐａｓｔａｎａｉｒｓｈｉｐ

０４４
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３　结　论

飞艇涉及多方面的空气动力学及相关问题，

包括低空飞艇传统空气动力学问题，以及高空飞

艇新的空气动力学问题。目前已有大量关于传统

空气动力学问题的研究成果，初步形成了比较完

整的方法体系。但在某些细节方面仍有提高的余

地。如阻力、转捩与流动分离的精确预测，组件之

间气动干扰机理及其精确预测，流固耦合精确预测

等。对于高空飞艇新的空气动力学问题，目前尚缺

乏比较完整的体系，仅有相对少量的研究工作。这

些新的问题对于飞艇在地面锚泊、发射／回收、空中

驻留等过程中的气动特性具有一定的影响。

国内从２０世纪８０年代开始开展了飞艇技术

研究。目前，中电科技集团第３８研究所，航空

６０５所，中科院光电子研究院，航空五院，北京航

空航天大学，上海交通大学，西北工业大学，清华

大学等单位正在开展平流层飞艇关键技术研究。

其中中电科技集团第３８研究所已经进入演示验

证阶段。由此带动了相关气动研究［１０，６３６６］。
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征文通知

中国航空学会第七届动力年会征文通知

一、征文内容

航空、航天、航海、陆地动力系统在预研、研制、改进改型方面的新成果、新进展；前沿学科专业在发展中的新概念、新理论、新方法和

新技术以及跨专业、跨学科或学科专业交叉与边缘学科方面的研究成果；航空发动机及部件各相关专业学科领域的研究成果、进展和有

关学术问题，包括：推进系统气动热力学（含数值仿真技术、进排气系统等）、叶轮机、燃烧与传热传质、发动机结构强度振动、发动机自动

控制、机械动力传输、火箭发动机、发动机试验与测试技术、轻型燃气轮机、发动机软科学、发动机可靠性、小型发动机等；我国航空动力

发展战略、发展目标、技术途径和国内外发展环境分析；航空发动机有关重点工程和重点型号研制过程中的技术分析，经济分析和管理

分析；无人机、直升机、远程轰炸机动力装置的研发与发展特点；大飞机、通用飞机、农林飞机、救援飞机动力装置的研发与发展特点；新

型空中加油机、预警机和电子战飞机动力装置的研发与发展特点；某些重大在研项目的自主创新与再创新分析，项目进展、预期目标和

发展愿景；空天一体作战飞行器、微型飞行器动力技术研究；航机陆用、发动机和其他相关民用技术、能源开发的研究；学会工作、期刊管

理和人才培训的研究与总结。

二、征文要求

１．已在全国性刊物或学术会议上发表过的文章一般不再征集。２．专题性文章一般不超过６０００字（包括摘要、图表和参考文献），

综述性文章一般不超过８０００字。３．要求文章重点突出、观点明确、文字简练、数据准确，文章格式、单位和符号符合出版要求。４．作者

文责自负，涉及保密部分，自行作解密处理，并提交保密审查证明。５．要求电子投稿，一般只接收电子邮件和光盘，如有困难可寄一份纸

质论文。论文要求 Ｗｏｒｄ图文通栏混排，均需注明作者姓名、单位、职务或职称、邮编、详细通信地址、电子邮件地址和保证确能联系到作

者本人的电话。６．一律不收版面费。

三、截稿日期与寄交地址

１．征文截止日期为２０１０年６月３０日

２．寄交地址

通信地址：贵州平坝２０７信箱科技委、科协办公室　　邮政编码：５６１１０２

联系人：彭瑛、于芳　１３６５８５３８８０８、１３０４９５０２１２９

联系电话：０８５３４６９２２９３，４６９２２９１　电子邮件：ｋｅｘｉｅ＠ｌｙａｅｃ．ｃｏｍ
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