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暋暋随着导弹防御技术的发展棳传统弹道导弹的

突防和生存能力受到极大的挑战棶近年来棳助推滑

翔弹受到各国的关注椲棻灢椆椵棶为了提高助推滑翔弹再

入大气层后的机动能力棳在助推滑翔弹滑翔段可

开启动力装置棬固体火箭暍吸气式冲压发动机或其

他发动机棭棳进行巡航飞行椲椆椵棶吸气式冲压发动机

棬以下简称发动机棭由于其本身不需要携带氧化

剂棳减轻了飞行质量棳大大提高了推进系统的比

冲椲棻棸椵棳成为这种再入大气层飞行器组合动力装置

的关键技术之一棶
进气道是发动机的重要部件棳其功能是捕获

空气和有效利用高速来流的冲压向发动机提供所

需的高品质流场和高压力空气椲棻棻椵棶因此棳进气道

的设计是助推滑翔弹中使用的发动机的关键技术

之一棳对助推滑翔弹再入大气层后的巡航性能将

产生重大影响棶
飞行器再入大气层时飞行速度较高棳需要在

特定高度和飞行速度时抛掉发动机进气道堵盖棳
在适合发动机工作的高度和飞行速度下棳点燃发

动机棳进行高超声速巡航棶由于抛开堵盖后来流马

赫数需要逐渐降低到适合发动机工作的来流马赫

数棳这对推进系统发动机的设计提出了挑战棶通
常棳进气道设计点飞行马赫数为巡航马赫数棳进气

道设计按照激波灢唇罩贴口设计椲棻棽椵棶当来流马赫

数高于设计马赫数时棳压缩面斜激波提前汇合棳与
唇罩入射斜激波相交棳引起局部流动分离棳使得进

气道总压损失增大棳甚至引起进气道不起动椈而流

动分离引起的气流动态脉动棳也会影响飞行器的

结构稳定性棶
国内外专门针对进气道再入大气层过程的研

究文献鲜见报道棶文献椲棻棾椵对一设计马赫数为椂
的进气道在来流马赫数为椀棳椂和椃时的工作特性

进行了研究棳分析了进气道在非设计马赫数时唇

罩处的波系结构棳发现来流马赫数为椃时唇罩脱

体激波与外压激波相交棳在入口前形成一很强的

弓形波棳导致唇罩侧和中心体上形成了严重的流

动分离棳进气道几乎处于不起动状态棳然而其研究

仅限于数值仿真棶为了揭示进气道再入大气层过

程典型状态下进气道的流动机理棳本文对一设计

马赫数为椀的一级二元亚燃发动机进气道开展风

洞研究和仿真模拟棳旨在为其工程使用提供技术

支持和参考棶进气道的工作模式取飞行高度为棾棸
旊旐暍来流马赫数为椃时抛掉进气道堵盖预热流

道棳飞行高度为棽椀旊旐暍来流马赫数为椀时点燃亚

燃发动机巡航飞行棶
棻暋试验设备与模型

试验研究是在南京航空航天大学的高超声速

风洞 斘斎棸棸棾上进行的棶
棻灡棻暋试验模型

本文按照定几何混压式超声速进气道的设计

方法设计了一级二元混压式进气道棬图棻棳斈斆棻棳
斈斠棻等为传感器的编号棭棳进气道采用四波系结

构棬棾道外压激波棲唇罩入射斜激波棭棳扩张段中

心线和面积变化采用前缓后急的变化规律椲棻棿椵棳模
型的主要参数见表棻棬 为捕获高度棭棶考虑再入

大气层过程热防护棳进气道第棻级压缩面楔板前

缘及唇罩前缘进行了钝化椲棻椀椵棶

图棻暋一级二元混压式进气道示意图

斊旈旂棶棻暋斢旊斿旚斻旇旓旀旚旝旓灢斾旈旐斿旑旙旈旓旑斸旍旈旑旍斿旚旝旈旚旇
旐旈旞斿斾灢斻旓旐旔旘斿旙旙旈旓旑

表棻暋模型的主要参数

斣斸斺旍斿棻暋斝旘旈旐斸旘旟旔斸旘斸旐斿旚斿旘旓旀旐旓斾斿旍

参数 数值或说明

前体压缩角棷棬曘棭 椃棳椄棳椆
唇罩压缩角棷棬曘棭 椃

喉道高度 棸灡棽棽椂
扩张段长度 棿

扩张段面积变化率 前缓后急

扩张段中心线变化率 前缓后急

进气道出口高度 棸灡棾
进气道宽高比 棻

棻棿棸棽
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棻灡棽暋实验设备

斘斎棸棸棾风洞为高压下吹灢真空抽吸暂冲式高

超声速风洞棳其具体参数见文献椲棻椂椵棳图棽给出了

试验模型在风洞中的照片棳表棽给出了试验中的

来流条件棶

图棽暋试验模型在风洞中的照片

斊旈旂棶棽暋斝旇旓旚旓旓旀斿旞旔斿旘旈旐斿旑旚斸旍旐旓斾斿旍旈旑旝旈旑斾旚旛旑旑斿旍
表棽暋试验中的来流条件

斣斸斺旍斿棽暋斊旘斿斿旙旚旘斿斸旐斻旓旑斾旈旚旈旓旑旓旀斿旞旔斿旘旈旐斿旑旚

来流马赫数 总压棷斝斸 总温棷斔
椃 椃棿棽椀椃椀灡椂 椀棿椀
椂 椃椆椆棽椄椂灡棿 椀棸椂
椀 椂棾棾椃椃椃灡椂 椀椆棿

棻灡棾暋测量系统

本试验的测量系统包括总棷静压测量系统和

动态压力测量系统棶其中压缩面一侧对称面有静

压测点棽棽个棳唇罩侧对称面有静压测点棽棻个棳出
口截面有静压测点棻棸个棳共计椀椀个棬如图棻所

示棭棶沿程静压测点位置参考了初步的数值仿真计

算结果棳在静压梯度变化比较大的地方布置相对

要密一些棶总压测点布置在进气道出口截面棳该截

面为矩形棳按等面积分布棳布置棽椀个总压测点棶动
态压力测量系统由斆斮斍椀棸棾斄绝压型微型压力传

感器和动态信号采集系统组成棳动态压力传感器

的编号和位置如图棻所示棶
棽暋数值模拟

数值模拟使用斊旍旛斿旑旚商业软件进行棳采用有

限体积法求解雷诺平均后的 斘灢斢方程棳湍流模型

采用标准 方程棳无黏对流通量采用 斠旓斿格式

离散棳黏性通量采用棽阶中心差分格式离散棳壁面

函数采用标准壁面函数棶为了能够更准确地模拟

边界层内的复杂流动棳计算网格在边界层底部进

行了加密棳同时对型面变化剧烈的地方棳网格也进

行了加密棶考虑本研究无攻角和侧滑角棳计算中采

用了半模对称计算棳网格量为棻棿棸万棶图棾给出了

模型网格棶

图棾暋模型网格

斊旈旂棶棾暋斍旘旈斾旙旓旀旐旓斾斿旍

棾暋结果与分析

棾灡棻暋沿程静压

图棿给出了进气道再入大气层过程不同来流

马赫数下对称面沿程静压分布曲线棳静压 旙 用来

流静压 棸 进行了无 量 纲化棶其 中来 流 马赫 数

棸椊椃时棳进气道为超声速通流椈 棸椊椂时棳受
节流锥的影响棳通道内出现结尾激波椈由于进气道

在 棸椊椀时要稳定工作棳静压曲线为出口反压

比为椄椆时的曲线棶从图棿可以看出棳在压缩面上棳
由于激波的产生使得外压段沿程静压逐级提高棶
在通道内棳由于激波暍膨胀波的形成暍相交和反射

使得壁面静压出现大幅波动棶
仔细观察图棿棬斸棭可以发现棳当 棸椊椃时棳可

以看出除个别点外棳仿真与试验结果吻合较好棶唇
罩入口处仿真得到的静压跃升比试验结果剧烈棳
这是由于来流马赫数远高于设计马赫数棳外压段

斜激波提前相交棳与唇罩入射斜激波形成复杂的

波灢波干扰棳而斊旍旛斿旑旚软件中人工黏性可能估计

过高加上数值格式分辨率的局限导致此处静压曲

线吻合不好棶压缩面静压测点椃棳椄和棻棻暙棻棾处静

压分别出现压力暟平台暠棳这是内收缩段内激波棷附

面层干扰引起的流动分离棶
从图棿棬斺棭可以看出当来流马赫数降低到

棸椊椂时棳进入进气道内通道后棳仿真得到的沿

程静压比试验结果略低棳但就整个曲线变化的趋

势来说棳计算所得到的沿程静压曲线分布与试验

结果还是一致的棳同时当来流马赫数降低到椂时棳
沿程静压曲线中的压力平台几乎消失棶

观察图棿棬斻棭可以看出棳由于此时来流马赫数

已降低到设计状态棳通道内已不存在静压平台棶进

棽棿棸棽
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图棿暋不同来流马赫数沿程静压分布曲线

斊旈旂棶棿暋斈旈旙旚旘旈斺旛旚旈旓旑旓旀旙旚斸旚旈斻旔旘斿旙旙旛旘斿斸旍旓旑旂斾旛斻旚旝旈旚旇
斾旈旀旀斿旘斿旑旚旀旘斿斿旙旚旘斿斸旐 斖斸斻旇旑旛旐斺斿旘旙

气道沿程静压的跃升起点位于进气道后端的扩张

段棳说明进气道的结尾激波停留在扩张段内棳进气

道处于超临界工作状态棶
棾灡棽暋波系结构

试验中通过在观察窗录像棳获得进气道外压

段的波系纹影照片棶图椀给出的是再入大气层过

程不同来流马赫数下进气道外压段波系纹影棳可
以看出该进气道外压段为三波系设计棶

从图椀中可以看出棳当来流马赫数 棸椊椃
时棳外压段波系提前交汇棳汇合后的斜激波打入进

图椀暋再入大气层过程进气道波系纹影

斊旈旂棶椀暋斢斻旇旍旈斿旘斿旑旈旐斸旂斿旙旓旀旈旑旍斿旚斾旛旘旈旑旂旘斿斿旑旚旘旟
气道内收缩段棶随着来流马赫数的降低棳外压斜激

波系的汇合点逐渐靠后棳当来流马赫数降低到

棸椊椀棳外压斜激波系与进气道唇口前缘相交棶
图椂给出再入大气层过程棳进气道对称面马

赫数等值分布图棶从仿真计算结果可以看出棳当来

流马赫数高于设计马赫数时棳外压段波系提前交

汇后与唇罩入射斜激波产生了复杂的波灢波干扰棳
激波根部产生了局部的分离棳但对比图棿棬斸棭的静

压曲线棳可能试验中并没有出现流动分离棳或者分

离区比仿真要小很多棳导致此处静压曲线吻合不

好棶从图椂可以看出压缩面由于激波棷附面层干扰

也发生了局部的流动分离棳与对应图棿中的静压

平台相对应棶所幸在本文的研究范围内棳进气道并

没有出现不起动现象棶

图椂暋再入大气层过程进气道对称面马赫数等值分布图

斊旈旂棶椂暋斖斸斻旇旑旛旐斺斿旘斻旓旑旚旓旛旘旙斸旚旙旟旐旐斿旚旘旟旓旀旈旑旍斿旚
斾旛旘旈旑旂旘斿斿旑旚旘旟

棾棿棸棽
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从图椂中也可以看出棳随着来流马赫数的降

低棳通道内分离区逐渐减小并直至消失棶
棾灡棾暋脉动特性

考虑到进气道再入大气层过程中在高于设计

马赫数时棳通道内发生了流动分离棳而引起气流剧

烈脉动可能会对推进系统的安全造成破坏棳本文

对其再入大气层过程中气流的脉动特性进行了研

究棶图椃给出了来流马赫数 棸椊椃时棳沿流道部

分传感器动态压力信号功率谱密度分布棬 为频

率棭棳同时表棾给出了各传感器信号的脉动强度

棬旘旐旙为动态压力的方均根棳 为紊流度棭棶传感器

的分布位置如图棻和图棿所示棶
从图椃可以看出棳当来流马赫数 棸椊椃时棳

各传感器信号并没有出现明显的能量集中棶传感

器斈斆棻位于进气道唇罩入口下游附近棳尽管入口

处波灢波干扰严重棳但信号脉动强度很低棳表明唇

罩入口可能没有发生流动分离或者分离区很小棶
传感器斈斠椀和斈斠椂脉动强度相对其他传感器要

高棳它们对应的位置在静压测点棻棻暙棻棾附近棳表
明其附近的确发生了流动分离棶

图椃暋 棸椊椃时棳动态压力信号功率谱密度

斊旈旂棶椃暋斝旓旝斿旘旙旔斿斻旚旘旛旐斾斿旑旙旈旚旟旓旀斾旟旑斸旐旈斻旔旘斿旙旙旛旘斿
旙旈旂旑斸旍旙旝旇斿旑 棸椊椃

表棾暋 棸椊椃时各传感器信号的脉动强度

斣斸斺旍斿棾暋斊旍旛斻旚旛斸旚旈旓旑旈旑旚斿旑旙旈旚旟旓旀旙斿旑旙旓旘旙旈旂旑斸旍旙
旝旇斿旑 棸椊椃

传感器编号 旘旐旙 旘旐旙棷 棸

斈斆棻 棽椆灡棿椄椃 棸灡棻椂棿 棻灡椀椀椀
斈斆棽 棽棽灡棻椄棽 棸灡棻棽棿 棻灡棻棻棾
斈斆棾 棻椃灡椃椆椃 棸灡棸椆椆 棸灡椂椂棻
斈斠棻 棻椂灡椂棸棸 棸灡棸椆棾 棽灡棾椂椃
斈斠棽 棻椆灡椃棽椄 棸灡棻棻棸 棸灡椂棻棽
斈斠棾 棽椃灡椃棿椀 棸灡棻椀椀 棽灡椃椆棽
斈斠棿 棻椆灡椀椀椄 棸灡棻棸椆 棾灡棾棾椃
斈斠椀 椃椆灡棾椄棻 棸灡棿棿棾 棻灡椆椀棻
斈斠椂 椀椂灡棸棸棿 棸灡棾棻棽 棻灡棽棿棸
斈斠椃 棻椆灡棸棻棸 棸灡棻棸椂 棸灡椃棸椄

暋暋图椄给出的是来流马赫数 棸椊椂时棳沿流

道部分传感器动态压力信号功率谱密度分布棳同
时表棿给出了各传感器信号的脉动强度棶可以看

棿棿棸棽
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图椄暋 棸椊椂时棳动态压力信号功率谱密度

斊旈旂棶椄暋斝旓旝斿旘旙旔斿斻旚旘旛旐斾斿旑旙旈旚旟旓旀斾旟旑斸旐旈斻旔旘斿旙旙旛旘斿
旙旈旂旑斸旍旙旝旇斿旑 棸椊椂

暋暋 表棿暋 棸椊椂时各传感器信号的脉动强度

斣斸斺旍斿棿暋斊旍旛斻旚旛斸旚旈旓旑旈旑旚斿旑旙旈旚旟旓旀旙斿旑旙旓旘旙旈旂旑斸旍旙
旝旇斿旑 棸椊椂

传感器编号 旘旐旙 旘旐旙棷 棸

斈斆棻 棻棾椄灡椆椃椀 棸灡棽椃棿 棻灡椆椃椃
斈斆棽 棿棿灡椂椃棾 棸灡棸椄椄 棻灡棸椀棾
斈斆棾 椄棾棾灡椄棾椀 棻灡椂棿椃 棿灡椄椀棽
斈斠棻 棻棽灡棽棸椀 棸灡棸棽棿 棻灡棻棽椄
斈斠棽 棿棿灡椄棸棽 棸灡棸椄椄 棸灡椂棽椆
斈斠棾 椃棽灡棸棸棿 棸灡棻棿棽 棾灡棽椀椂
斈斠棿 椄椃灡棸棻椆 棸灡棻椃棽 棻灡椀椄椀
斈斠椀 棻棿棽灡棽棿棽 棸灡棽椄棻 棻灡棽棾棿
斈斠椂 椂椆灡椆椃椃 棸灡棻棾椄 棸灡椂椆椀
斈斠椃 棻椆椄椀灡棻棿椄 棾灡椆棽棻 椄灡棻椃棻

出进气道出口位置的传感器 斈斆棾和 斈斠椃脉动强

度相对沿流道其他传感器要高棳这是由于进气道

出口受节流锥的影响棳结尾激波使得出口位置的

传感器脉动强度升高棶
来流马赫数 棸椊椀时棳沿流道部分传感器

动态压力信号功率谱密度分布在图椆中给出棶可
以看出由于进气道处于超临界工作状态棳出口的

传感器斈斆棾和斈斠椃以及喉道前的传感器脉动强

度较低棳且集中在低频段棳总体来说其脉动信号呈

现白噪声特征棶

图椆暋 棸椊椀时棳动态压力信号功率谱密度

斊旈旂棶椆暋斝旓旝斿旘旙旔斿斻旚旘旛旐斾斿旑旙旈旚旟旓旀斾旟旑斸旐旈斻旔旘斿旙旙旛旘斿
旙旈旂旑斸旍旙旝旇斿旑 棸椊椀

表椀给出了来流马赫数 棸椊椀时棳沿流道

各传感器信号的脉动强度棳可以看出除了出口位

置的传感器棬斈斆棾和 斈斠椃棭受结尾激波影响脉动

强度较大棳其余传感器脉动强度均较小棶
表椀暋 棸椊椀时各传感器信号的脉动强度

斣斸斺旍斿椀暋斊旍旛斻旚旛斸旚旈旓旑旈旑旚斿旑旙旈旚旟旓旀旙斿旑旙旓旘旙旈旂旑斸旍旙
旝旇斿旑 棸椊椀

传感器编号 旘旐旙 旘旐旙棷 棸

斈斆棻 棻椄椃灡椀棽椃 棸灡棻椀椃 棻灡棸椄椃
斈斆棽 棻棾椆灡棻椄椀 棸灡棻棻椂 棸灡椃椃椄

椀棿棸棽
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续表

传感器编号 旘旐旙 旘旐旙棷 棸

斈斆棾 棾棽棾棾灡棻椃棾 棽灡椂椆椆 棾灡椃椃椆
斈斠棻 棻椄灡棻椃棻 棸灡棸棻椀 棸灡椃椄棻
斈斠棽 椀椃灡棸椃棽 棸灡棸棿椃 棸灡椀棿棸
斈斠棾 椂椂灡棸椀棾 棸灡棸椀椀 棻灡棸椃椂
斈斠棿 棽棽棿灡棽椃棽 棸灡棻椄椃 棻灡椂椆椄
斈斠椀 棻棿棸灡椆棻棸 棸灡棻棻椄 棸灡椃棸棸
斈斠椂 椃椃灡椄椃棸 棸灡棸椂椀 棸灡椀棻椀
斈斠椃 棾棻棸棾灡棻椂棸 棽灡椀椆棻 棾灡椂棸棿

棿暋结暋论

对设计马赫数为椀的一级二元混压式进气道

再入大气层过程开展试验与数值仿真研究棳通过

对所得结果的分析和讨论棳可以得到如下结论椇
棻棭当来流马赫数高于设计马赫数时棳外压段

波系提前交汇棳汇合与唇罩入射斜激波形成复杂

的波灢波干扰棳通道内由于激波反射导致激波棷附

面层干扰分离棳仿真与试验静压曲线基本吻合棳随
来流马赫数的降低棳流动分离逐渐减小并消失棶

棽棭在进气道再入大气层过程棳尽管通道内发

生了流动分离棳但从动态特性分析来看棳进气道沿

流道各个传感器的脉动幅值也较小棳激波棷附面层

干扰分离处附近棳气流脉动强度相对较高棳但功率

谱密度分布不存在明显的局部峰值棳不会影响发

动机的稳定工作棶
棾棭对于宽来流马赫数工作范围进气道来讲棳

为了给发动机在低来流马赫数加速阶段提供足够

的流量棳在满足高来流马赫数时性能的前提下棳可
以适当降低进气道的设计马赫数棶
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旙旊旈旔旔旈旑旂旚旘斸旉斿斻旚旓旘旟椲斠椵棶斄斏斄斄灢棽棸棸棾灢椀棿椆椄棳棽棸棸棾棶

椲椃椵暋徐玮棳孙丕忠棳夏智勋棶助推灢滑翔导弹总体一体化优化设

计椲斒椵棶固体火箭技术棳棽棸棸椄棳棾棻棬棿棭椇棾棻椃灢棾棽棸棶
斬斦 斪斿旈棳斢斦斘 斝旈旡旇旓旑旂棳斬斏斄 斱旇旈旞旛旑棶斏旑旚斿旂旘斸旚旈旓旑斾斿旙旈旂旑
斸旑斾旓旔旚旈旐旈旡斸旚旈旓旑旀旓旘斺旓旓旙旚灢旂旍旈斾斿旘旐旈旙旙旈旍斿椲斒椵棶斒旓旛旘旑斸旍旓旀斢旓旍旈斾
斠旓斻旊斿旚斣斿斻旇旑旓旍旓旂旟棳棽棸棸椄棳棾棻棬棿棭椇棾棻椃灢棾棽棸棶棬旈旑斆旇旈旑斿旙斿棭

椲椄椵暋李瑜棳杨志红棳崔乃刚棶助推灢滑翔导弹弹道优化研究椲斒椵棶
宇航学报棳棽棸棸椄棳棽椆棬棻棭椇椂椂灢椃棻棶
斕斏斮旛棳斮斄斘斍斱旇旈旇旓旑旂棳斆斦斏斘斸旈旂斸旑旂棶斄旙旚旛斾旟旓旀旓旔旚旈旐斸旍
旚旘斸旉斿斻旚旓旘旟旀旓旘斺旓旓旙旚旂旍旈斾斿旐旈旙旙旈旍斿椲斒椵棶斒旓旛旘旑斸旍旓旀斄旙旚旘旓旑斸旛灢
旚旈斻旙棳棽棸棸椄棳棽椆棬棻棭椇椂椂灢椃棻棶棬旈旑斆旇旈旑斿旙斿棭

椲椆椵暋李瑜棶助推灢滑翔导弹弹道优化与制导方法研究椲斈椵棶哈尔

滨椇哈尔滨工业大学棳棽棸棸椆棶
斕斏斮旛棶斢旚旛斾旟旓旀旚旘斸旉斿斻旚旓旘旟旓旔旚旈旐旈旡斸旚旈旓旑斸旑斾旂旛旈斾斸旑斻斿斸旍旂旓灢
旘旈旚旇旐旀旓旘斺旓旓旙旚灢旂旍旈斾斿旐旈旙旙旈旍斿椲斈椵棶斎斸旘斺旈旑椇斎斸旘斺旈旑斏旑旙旚旈旚旛旚斿
旓旀斣斿斻旇旑旓旍旓旂旟棳棽棸棸椆棶棬旈旑斆旇旈旑斿旙斿棭

椲棻棸椵暋斈斸旈旑斿旙斠棳斢斿旂斸旍斆棶斆旓旐斺旈旑斿斾旘旓斻旊斿旚斸旑斾斸旈旘斺旘斿斸旚旇旈旑旂旔旘旓灢
旔旛旍旙旈旓旑旙旟旙旚斿旐旀旓旘旙旔斸斻斿灢旍斸旛旑斻旇斸旔旔旍旈斻斸旚旈旓旑椲斒椵棶斒旓旛旘旑斸旍旓旀
斝旘旓旔旛旍旙旈旓旑斸旑斾斝旓旝斿旘棳棻椆椆椄棳棻棿棬椀棭椇椂棸椀灢椂棻棽棶

椲棻棻椵暋斢斿斾斾旓旑斒棳斍旓旍斾旙旐旈旚旇斉斕棶斏旑旚斸旊斿斸斿旘旓斾旟旑斸旐旈斻旙椲斖椵棶斕旓旑灢
斾旓旑椇斅旍斸斻旊旝斿旍旍斢斻旈斿旑斻斿棳棻椆椆椆棶

椲棻棽椵暋斆旛旘旘斸旑斉 斣棳斖旛旘旚旇旟斢 斘 斅棶斢斻旘斸旐旉斿旚旔旘旓旔旛旍旙旈旓旑椲斖椵棶
斪斸旙旇旈旑旂旚旓旑椇斄斏斄斄棳棽棸棸棻棶

椲棻棾椵暋斅旓旓旑斢棳斎旈旍旍旈斿斠棶斎旟旔斿旘旙旓旑旈斻旈旑旍斿旚旀旍旓旝斸旑斸旍旟旙旈旙斸旚斖斸斻旇
椀棳椂斸旑斾椃椲斠椵棶斄斏斄斄灢棽棸棸椂灢棻棽棳棽棸棸椂棶

椲棻棿椵暋斕斿斿斆斆棳斅旓斿旊旈斻旊斿旘斆棶斢旛斺旙旓旑旈斻斾旈旀旀旛旙斿旘斾斿旙旈旂旑斸旑斾旔斿旘灢
旀旓旘旐斸旑斻斿旀旓旘斸斾旜斸旑斻斿斾旀旈旂旇旚斿旘斸旈旘斻旘斸旀旚椲斠椵棶斄斏斄斄椄椀灢棾棸椃棾棳
棻椆椄椀棶

椲棻椀椵暋斪斄斘斍 斪斿旈旞旈旑旂棳斬斏斉斕湽旘旓旑旂棳斍斦斚斠旓旑旂旝斿旈棶斏旑旀旍旛斿旑斻斿旓旀
斺旍旛旑旚旈旑旂旐斸旑旑斿旘旓旀旚旇斿旍旈旔旇旈旂旇旍旈旂旇旚旓旀旇旟旔斿旘旙旓旑旈斻旈旑旍斿旚旓旑
旚旇斿斸斿旘旓旚旇斿旘旐旓斾旟旑斸旐旈斻 旔斿旘旀旓旘旐斸旑斻斿椲斠椵棶斄斏斄斄灢棽棸棻棻灢
棽棾棸椂棳棽棸棻棻棶

椲棻椂椵暋徐翔棳伍贻兆棳程克明棳等棶高超声速风洞气动布局设计

椲斒椵棶南京航空航天大学学报棳棽棸棸椄棳棿棸棬棽棭椇棽椃棻灢棽椃棿棶
斬斦斬旈斸旑旂棳斪斦 斮旈旡旇斸旓棳斆斎斉斘斍 斔斿旐旈旑旂棳斿旚斸旍棶斄斿旘旓斾旟灢
旑斸旐旈斻斻旓旑旀旈旂旛旘斸旚旈旓旑斾斿旙旈旂旑旓旀旇旟旔斿旘旙旓旑旈斻旝旈旑斾旚旛旑旑斿旍旙椲斒椵棶
斒旓旛旘旑斸旍旓旀斘斸旑旉旈旑旂斦旑旈旜斿旘旙旈旚旟旓旀斄斿旘旓旑斸旛旚旈斻旙斸旑斾斄旙旚旘旓灢
旑斸旛旚旈斻旙棳棽棸棸椄棳棿棸棬棽棭椇棽椃棻灢棽椃棿棶棬旈旑斆旇旈旑斿旙斿棭

椂棿棸棽


