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临近空间高速飞行器抛罩过程的动网格方法对比 *

赵星宇，王 翼，苏 丹，徐尚成，范晓樯

（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙 410073）

摘 要：飞行器抛罩是一个复杂的动力学、流体力学耦合问题，涉及六自由度运动方程与N-S方程

的耦合求解，其中动网格非定常计算是关键技术。针对二维临近空间高速飞行器，将耦合过程简化为匀

速旋转抛罩，对比分析了光顺重构法、重叠网格法、域动分层法三种工程易行的动网格方法的仿真结

果，并得到如下结论：三种方法在整流罩关闭状态下的定常流场结果一致，均能捕捉到非定常开罩过程

的典型特征，得到正确的起动结果；在非定常过程中光顺重构法的分离区吞入速度慢于重叠网格法和域

动分层法；重叠网格法的计算通用性最好，域动分层法的计算速度最快，光顺重构法的理论精度最高；

由于光顺重构法的网格更新对于复杂模型容易失败，域动分层法只能处理运动轨迹已知的问题，三维动

力学耦合计算建议采用重叠网格法；在进行整流罩的三维设计时，应考虑溢流效应以缩小整流罩前方的

大分离区，降低飞行器的控制及热防护上的困难。
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Comparison of Dynamic Mesh Methods for Fairing Separation
Process of Near Space High Speed Aircraft
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Abstract：The fairing separation process is a complex problem coupling dynamics and fluid mechanics，in⁃
volving the solution of the six-degree-of-freedom equations and the N-S equations. The unsteady calculation of
the dynamic mesh methods is a key technique. The coupling process was simplified to the uniform rotation process
for the two-dimensional near space high speed aircraft，using smoothing and remeshing method，overset method，
sliding and laying method respectively，which are easy to implement in engineering. The simulation results of
three dynamic mesh methods were compared and analyzed，and conclusions are as follows：the steady flow fields
of the three methods are consistent when fairing is closed，and they can capture the typical characteristics of the
unsteady fairing separation process and reach the correct start consequence. In the unsteady process，the disap⁃
pearance speed of separation region of smoothing and remeshing method is slower than overset method and sliding
and layering method；overset method has the best computational flexibility，sliding and laying method has the
fastest calculation speed，and smoothing and remeshing method has the highest theoretical precision. Because the
grid update of smoothing and remeshing method is easy to fail for complex models，and sliding and laying method
can only deal with the problem of known motion path，3D coupling problems suggest the overset method. In the
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three-dimensional design of the fairing，the overflow effect should be considered to reduce the large separation ar⁃
ea in front of the fairing and to reduce the difficulties in the control and thermal protection of the aircraft.

Key words：Inlet；Fairing separation；Smoothing and remeshing method；Overset method；Sliding and
laying method

1 引 言

对于马赫数>5的临近空间高速飞行器，大多采

用超燃冲压发动机为动力［1］。由于超燃冲压发动机

对飞行速度和高度有要求，在应用中大多采用火箭

助推方式使其达到设计接力条件。为保护发动机内

流道的精密部件以及降低气动变化带来的控制难

度，助推加速段通常在进气道前加装整流罩［2］。

抛罩过程是一个复杂的动力学、流体力学耦合

问题，在工程应用中主要考虑两个方面的问题。首

先需要保证整流罩安全打开，飞行器在抛罩后不会

与整流罩相撞。其次需要保证抛罩引起的流场改变

不影响发动机工作，其中不影响进气道的工作是必

要条件。在飞行器与整流罩的分离过程中，气流流

经进气道进入燃烧室，发动机会面临进气道起动问

题［3］。当进气道不起动时，发动机的捕获流量大幅下

降，这可能导致飞行器的推力不足甚至熄火。因此

整流罩的设计与开启过程直接影响发动机工作甚至

决定飞行成败。

抛罩过程是一个复杂的动力学、流体力学耦合

问题，其试验难、成本高，因此在试验前期应依托 CFD
进行仿真分析。在非定常计算中，动网格是关键技

术。在动网格技术的研究上，张来平等［4］对应用于飞

行器非定常运动的动态网格技术及相应的数值离散

格式进行了综述，根据网格拓扑结构将数值方法分

为基于结构网格和基于非结构/混合网格，详细对比

分析了两类拓扑结构中不同网格方法、相应的计算

格式。大量学者针对整流罩抛罩过程进行了研究，

按照研究方法可大致分为 3类：（1）基于有限元分析；

（2）基于试验；（3）基于 CFD。
基于有限元分析，马忠辉［5］研究了在大气层外分

离的大型弹性整流罩的分离轨迹。刘海东［6］采用拉

格朗日方程结合有限元技术对整流罩的抛离过程进

行了动力学分析。罗震等［7］采用有限元计算结合性

能试验研究了头罩的分离性能。

基于试验，张永杰等［8］采用最小二乘方法拟合罩

体运动轨迹曲线，建立了安全边界方程，获得了整体

式头罩分离运动的可靠性基本规律。戈庆明等［9］针

对高速飞行器的头罩进行了抛罩的试验验证和理论

仿真计算，对头罩设计及防护设计进行了研究。

基于 CFD，朱学昌等［10］针对低空高速分瓣式头

罩分离运动过程，求解 N-S方程得到分离过程气动

力，基于多体动力学建立头罩分离模型，分析了不同

分离弹簧力和工况对头罩分离运动和变形的影响。

范庆志等［11］采用结构重叠网格方法求解 Euler方程耦

合 6DOF运动方程，针对导弹头罩分离的安全性分析

比较了两种头罩分离方案的技术特征。王巍等［12］采

用修正弹簧近似和局部重构的非结构动网格技术耦

合求解 Euler方程及 6DOF运动方程，分析了稠密大

气层内头罩的姿态及气动力变化情况。刘君等［13］采

用弹簧近似结合局部重构的非结构动网格技术，耦

合求解 Euler方程及 6DOF弹道方程，分析了头罩的

运动特性及力学特性。

上述关于抛罩过程的研究多数未考虑粘性影

响，且分析内容着眼于整流罩的运动特性、力学特性

等，对进气道内流场流动变化分析很少。本文针对

二维进气道抛罩过程中内流场流动变化过程，对比

了光顺重构法、重叠网格法、域动分层法三种工程易

行的动网格方法的差异。针对流场的分析有助于揭

示抛罩过程中动态流场演变对进气道以及飞行器工

作影响，针对动网格方法使用条件、计算效率、计算

通用性等的对比分析有很强的工程指导意义。

2 物理模型与计算方法

2.1 物理模型

本文针对如图 1所示的二维进气道展开研究。

设计工况为高度 26km，马赫数 6，以 0°攻角飞行时满

足“激波封口”原则。进气道唇口与头锥水平距离

1000mm，内 收 缩 比 R in = H i
H t
= 1.5，总 收 缩 比 R total =

H e
H t
= 5.5。
整流罩模型如图 2所示。整流罩长度为 180mm，

前端楔角 25°。在设计时整流罩的上壁面与进气道

Fig. 1 Schematic diagram of inlet and fairing
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前体壁面留出 3mm的缝隙，且距离唇口有 10mm的

缝隙。

图 2中，A为爆炸螺栓；B为旋转轴，距离唇口顶

点 180mm。为简化分析，本文忽略了整流罩与转轴

的连接部分。当飞行速度达到接力马赫数时，整流

罩与进气道前体间的爆炸螺栓断开，此后整流罩的

运动过程可分为两个阶段：第一阶段，整流罩受到来

流的气动力绕转轴做单自由度的变速运动；第二阶

段，当整流罩打开至给定的角度后脱离转轴，此后做

三自由度的自由运动。

由于本文主要对网格方法进行分析，因此不考

虑动力学与流体力学的耦合情况，仅对第一阶段进

行分析，并将其简化为绕转轴的匀速圆周运动。

2.2 计算方法

本文采用二阶精度隐式非稳态格式 CFD求解器

对进气道流场进行数值求解，控制方程为二维雷诺

平均 Navier-Stokes方程（RANS），采用 Realizable模
型，选取 Scalable型壁面函数，湍流模型中的各参数

基于文献［14-16］。通量差分采用 Roe格式，控制方

程使用二阶迎风格式离散。空气模型为理想气体，

黏性采用 Sutherland公式求解。计算的迭代终止条

件为：残差指标下降到 10-3以下，进气道喉部的质量

流量、质量平均马赫数、静压及整流罩的升力、阻力

等参数不再发生变化。

在非定常计算中，计算时间步长为 0.01ms，参考

某试验的开罩时间，整流罩以 2°/ms的速度绕转轴匀

速打开。

2.3 网格方法

本文充分利用动网格方法，采用混合网格，将计

算域分 4部分，分别为前体域（Forebody field），远场域

（Far field），内流场域（Internal field）和运动域（Motion
field），如图 3所示。

前体域、远场域、内流场域均为结构网格，采用

统一的网格划分方式。壁面边界层网格的厚度与第

一层网格高度为 5mm，0.05mm，其中进气道前体与唇

口内壁面层数为 20，唇口外壁面层数为 10，网格总量

为 55688。
运动域的划分由三种网格方法的特点决定，且

满 足 如 下 的 要 求 ：非 结 构 网 格 最 大 尺 度 限 制 为

10mm；整流罩的壁面网格点分布一致，第一层网格高

度为 0.05mm。

三种方法的计算总网格量均控制在 8.3万左右。

下文将分别介绍三种方法针对运动域的划分。

2.3.1 光顺重构法

对于大变形与大位移运动一般采用光顺法结合

局部网格重构，本文将这两种方法的结合简称为光

顺重构法。其中光顺法具有不会破坏网格的拓扑结

构的特点［16］，主要分为弹簧光顺、扩散光顺和线弹性

光顺，这三种光顺方法的计算量与生成的网格质量

依次增加。本文选择计算量与生成网格质量适中的

扩散光顺法，通过求解扩散方程来设置网格的节点

位置。

∇ ⋅ (γ∇u) = 0 （1）
式中 γ为扩散系数，有两种定义方式

γ =
ì

í

î

ïï
ïï

1
dα

1
V α

（2）

第一种定义基于距离，其中 d为正则化后网格节

点与边界的距离；第二种定义基于体积，其中 V为正

则化后网格单元体积。α为给定的扩散参数。

在运动或变形过程中一旦涉及大位移或大变形

情况，光顺法会在局部产生差网格甚至负网格，造成

计算无法进行，因此还需要结合局部网格重构。采

用局部网格重构时需要给定网格的最大尺度、最小

尺度以及最大网格畸变［17］。当光顺法形成的网格不

满足要求时，即网格尺度不在给定的最大、最小尺度

间或网格畸变超过给定的最大网格畸变，通过合并

小网格、分裂大网格以及重新调整部分网格节点的

Fig. 2 Partial enlarged drawing of fairing

Fig. 3 Universal computational domain and meshes
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方式使得所有网格满足要求。

光顺重构法的扰动域网格划分如图 4所示，其中

左上方为延伸过来的部分边界层网格，整流罩的壁

面边界层网格厚度为 1.5mm，前体的壁面边界层网格

厚度为 1mm，网格层数为 10，计算总网格量为 83670。
本文采用基于距离定义的扩散光顺法，选择扩散参

数 α = 1.5。网格重构参数根据扰动域的网格参数给

定：最大网格畸变参数为 0.6，最大网格尺度为 10mm，

最小网格尺度为 0.2mm。每一次时间步检查是否

重构。

2.3.2 重叠网格法

重叠网格法的思路是针对运动部件与静止部件

划分两套网格，将两套网格重叠在一块，找到位于计

算域外的网格将其删去，再利用算法使得重叠区域

最小化得到计算网格。这三步可简称为重叠、挖洞

以及最小化处理［18］。在计算过程中相互重叠的网格

单元利用插值交换数据。因此重叠网格中运动部件

和流体域一起运动，不需要改变网格的拓扑结构。

重叠网格法的扰动域网格划分如图 5所示，整流

罩的壁面边界层网格厚度为 3mm，前体的壁面边界

层网格厚度为 5mm，网格层数均为 20。重叠后的计

算总网格数为 82091。
2.3.3 域动分层法

本文讨论的问题为轨迹已知的单自由度运动，

还可以利用文献［19］提出的域动分层法处理，但其

只给出了直线运动的方式。本文将运用的范围由直

线轨迹拓展至任意给定轨迹。域动分层法结合了动

态层法与滑移网格法，下面分别介绍这两种方法。

动态层法适用于沿运动轨迹的截面为结构网格

的情况，即二维的四边形网格，三维的六面体、棱柱

型网格。动态层法通过在运动边界相邻处根据运动

规律增大或减小边界处网格层数，整个过程可通过

图 6解释，根据与运动边界相邻的第 j层网格的高度

h，可以决定是将该层网格分割还是将其与第 i层

合并。

当边界向下运动即第 j层网格处于拉伸状态时，

网格高度增加直到满足

hmin > (1 + β s ) h id （3）
式中 hmin 为第 j层网格的最小高度，h id 为理想网

格高度，β s为网格分割因子（β s < 1）。当上式满足时，

第 j层网格被分割成两层网格，有定常高度和定常比

例两种分割形式。当运动方向随时间不变时采用定

Fig. 4 Computational meshes of disturbance region with

smoothing and remeshing method

Fig. 5 Computational meshes of disturbance region with

overset method

Fig. 6 Schematic diagram of layering method
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常高度分割，将第 j层网格分割成两部分：靠近边界的

网格高度为 h id，远离边界的网格高度为 h - h id。当运

动方向随时间改变时采用定常比例分割，将第 j层网

格分割成两部分：靠近边界的网格高度为
1

β s + 1 h，

远离边界的网格高度为
β s

β s + 1 h。
当边界向上运动即第 j层网格处于压缩状态时，

网格高度压缩直到满足

hmin < β ch id （4）
式中 β c 为网格的消亡因子（β c < 1）。当上式成

立时，第 i和 j层合并为一层网格。

滑移网格法［20］与重叠网格类似，同样是流体域

跟随运动部件一起运动，不同的是滑移网格对交界

面上的数据进行插值而不是对网格单元处的数据插

值，因此可以视作一种特殊的重叠网格。

针对本文所研究问题的特点，将扰动域划分为 4
个部分：（Ⅰ）拉伸层域；（Ⅱ）滑移域；（Ⅲ）压缩层域；

（Ⅳ）静止域。划分的区域及网格如图 7所示。

拉伸层域（Ⅰ）为前体壁面的部分边界层网格，

高度为 1.5mm，网格层数为 10，采用动态层法的网格

拉伸状态的定常比例算法，新生成的 2层网格之间的

高度比例始终保持为恒定值。本文给定的分裂因子

为 0.1，网格分裂临界高度为 3mm，即新生成的网格小

圆弧一侧高度为 3mm。滑移域（Ⅱ）为网格及整流罩

整体运动的流域，其中整流罩边界层网格高度为

1.5mm，网格层数为 10，其余部分用非结构网格填充。

压缩层域（Ⅲ）采用动态层法的网格压缩状态的算

法。本文给定的消亡因子为 0.04，网格合并的临界高

度也为 3mm，保证计算过程中网格数量不变。静止

域（Ⅳ）为不参与运动的区域。

在非定常计算中各部分边界的节点分布不同，

需要建立交界面进行插值。拉伸层域（Ⅰ）的下边

界、压缩层域（Ⅲ）的上边界跟随滑移域（Ⅱ）运动，分

别与滑移域（Ⅱ）的上、下边界建立数据交接。拉伸

层域（Ⅰ）、滑移域（Ⅱ）、压缩层域（Ⅲ）与静止域（Ⅳ）

在共有边界处建立滑移交界面。总网格量为 83574。
3 计算结果对比分析

本文计算条件为：飞行高度 26km，飞行马赫数

5.8，攻角 0°。先根据初始网格计算定常流场，再基于

这一结果开展非定常计算。

3.1 整流罩关闭时的定常流场分析

图 8为三种方法得到的马赫数云图。从马赫数

云图可以看出，三者得出的前体激波、分离激波角

度、分离区大小以及进气道内流流场结构都吻合得

非常好，差别主要来自于分离激波求解上。由于分

离激波恰好穿过域动分层法中的三区边界，而分离

激波两端又为结构网格区，因此在中间形成一个相

对明显的锯齿。可以通过调整各域边界的位置以及

增加网格量解决这一问题。

图 9是进气道壁面处的静压分布曲线。三种方

法得到的壁面静压曲线吻合程度很好。来流经前体

激波后有一段较短的曲面压缩，之后经过分离激波

Fig. 8 Mach number contours of steady cases

Fig. 7 Computational meshes of disturbance region with

sliding and laying method
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压力形成第一个突跃，经过整流罩前端的压缩形成

第二个突跃，最后从缝隙膨胀至内流道压力骤降，渐

渐与出口背压一致。三者静压曲线的最值以及特征

点的位置都吻合得非常好，唯一的微小差异在于

0.8m处重叠网格的静压极小值偏小。这是由网格重

叠插值引起的数值耗散，但不影响之后的非定常

计算。

由于整流罩前端存在一个大分离区，气流经过

分离激波后压强、温度均会升高，飞行器会受到一个

附加的力与力矩的影响，造成控制上的困难，而波后

的高温区会带来热防护的困难。因此，可采用溢流

的思路设计头罩的三维构型（如 V形前缘）减小分离

区大小。

3.2 整流罩开启过程的非定常流场分析

基于以上的定常结果，利用三种方法分别开展

非定常开罩的仿真，开罩速度为 2°/ms，时间步为

7500，总时间 75ms。三种方法时间间隔 15ms的流场

马赫数云图如图 10所示。由于开罩马赫数为 5.8，而
进气道的自起动马赫数为 5.7，理论上在此工况下开

罩进气道一定会起动。由最终状态的马赫数云图可

以看出三种方法都能得到与理论相符的起动流场。

在开启过程中不同网格方法的非定常结果存在

一些差异，主要在于光顺重构法的分离区吞入速度

慢于另两种方法。

在 t=15ms时，三种方法的流场结构基本一致，其

中重叠网格法的分离激波角较小。在 t=30ms时，由

于整流罩前端的低速区影响了分离区，三种方法的

流场均存在脱体激波，形态基本一致，其中域动分层

法的罩前低速区较小，形成的脱体激波较弱。在 t=
45ms时，三种方法的进气道壁面分离区比较接近，但

整流罩附近的分离区差异较大。重叠网格法与域动

分层法在整流罩附近的分离区明显大于光顺重构

法。在 t=60ms时，重叠网格法与域动分层法的分离

区已被吞入内流道，但光顺重构法的分离区还存在。

由于光顺重构法的分离区未被吞入进气道，分离激

波相对较大，因此重叠网格法与域动分层法在整流

罩附近的分离区依然大于光顺重构法。在 t=75ms
时，三种方法的内流场结构一致，主要差异在整流罩

附近的分离区上。光顺重构法和重叠网格法的脱体

激波靠近整流罩，而域动分层法的弓形激波距离整

流罩稍远，且整流罩与唇口壁面间形成分离区。可

以观察出重叠网格法和域动分层法捕捉的脱体激波

较 为 光 滑 ，体 现 出 这 两 种 方 法 保 持 网 格 质 量 的

优势。

图 11为三种方法的壁面静压 x-t图［21］。其中最

前缘的轮廓线为分离点位置，云图的结构基本一致。

三种方法都捕捉到了非定常过程中分离区的震荡效

应，震荡的周期大约为 5ms。
由于分离点的位置震荡，导致飞行器受到的额

外力与力矩周期变化，易造成飞行器姿态控制上的

困难，因此应缩小罩前分离区降低震荡。

3.3 计算时间对比

采用 Intel Core i5-6500（3.2GHz）的处理器双线

程计算时，三种网格方法的每 100步计算时间如表 1
所示。

在网格更新上，由于域动分层法的网格更新仅

由压缩层域和拉伸层域的网格高度决定，因此速度

最快。重叠网格法需进行挖洞与最小化处理，速度

次之。而光顺重构法在更新网格时需要先计算扩散

方程，再调整网格节点位置，最后判断网格尺度以及

网格畸变，将不符合要求的网格重构，因此网格更新

速度最慢。

在计算时间上，域动分层法仅需进行边界的插

值计算，因此速度最快。光顺重构法在进行网格重

构后改变了网格数量，需要将数据重新分配至新网

格，速度次之。重叠网格法需要在重叠区域进行网

格单元的插值计算，因此速度最慢。

在计算总时间上，可发现三种方法的网格更新

时间占总时间的比例均<6%，因此在二维计算时总速

度主要由计算速度决定。从数据上来看，光顺重构

法和域动分层法分别比重叠网格法快接近 20%与

30%。故域动分层法最快，光顺重构法次之，重叠网

格法最慢。

3.4 网格方法分析小结

针对本文的抛罩非定常计算，就计算时间、精度

Fig. 9 Stacit pressure on inlet wall of steady cases
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和通用性对三种方法做出小结，并针对三维计算进

行部分预测。

3.4.1 计算时间

在计算时间上，域动分层法在进行网格更新时

仅由压缩层域和拉伸层域的网格高度两个参数决

定，在计算时仅需进行额外的边界插值，因此网格更

新速度最快，计算时间也最快。

光顺重构法由于网格重构导致网格数量的改

变，需要对新网格重新分配数据，因此延长了计算

时间。

重叠网格法由于额外的单元插值计算导致速度

最慢。

3.4.2 计算精度

在计算精度上，光顺重构法不会引入插值误差，

理论精度最高。但随着计算的深入，需要进行重构

的网格数量增多，很多重构出的新网格仅仅满足最

低限度的网格要求，造成网格整体质量下降，导致精

度的下降。

重叠网格法和域动分层法均会产生插值误差，

并且为误差的主要部分。前者来自于单元插值，后

者来自于节点分布不一致的交界面处插值。当激波

这种强间断穿过交界面会放大误差。因此，在网格

划分时需要注意：重叠网格的重叠区的网格尺度、横

纵比、类型等参数差异不大；域动分层法中各域的交

界面处节点分布较为接近。

由于三种动态网格方法均能捕捉到抛罩过程中

内流场变化的典型特征，因此计算精度均能满足

要求。

3.4.3 计算通用性

在计算通用性上，重叠网格法分块划分网格的

特点对于运动或构型复杂的案例非常适用，通用性

最高。

域动分层法只能处理运动轨迹已知的问题，且

需要压缩层域与拉伸层域为结构网格，但其更新过

程简单，算法鲁棒性高。

光顺重构法需要对网格进行局部重构，因此要

求扰动域内的网格种类必须为三角形网格（二维）、

四面体或金字塔形（三维）的非结构网格。当模型复

杂时，初始网格复杂，网格更新容易失败。因此光顺

重构法的算法鲁棒性较差。

Fig. 10 Time history of mach number contours

Table 1 Computing time comparison among 3 methods（s）

Method
Smoothing and remeshing method

Overset method
Sliding and laying method

Updating
meshes
36.2
25.2
13.2

Computing
639.8
787.4
553.2

Total
676.0
812.6
566.4
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3.4.4 三维预测

针对三维网格更新，域动分层法的网格更新依

然由两个参数决定，而光顺重构法、重叠网格法的更

新复杂度均会增加。若以三棱锥网格单元为例，光

顺重构法需计算三维扩散方程，需要判断的网格尺

度、网格畸变量分别增大 3倍和 4倍，在进行网格光

顺与重构时多考虑 3个面，复杂度成几何量级增大，

且需要降低重构标准或减小时间步长，防止网格更新

无法进行；重叠网格法需在三维网格中进行挖洞、最

小化计算，但由于算法复杂度较低，因此重叠网格法

的更新复杂度的增加应小于光顺重构法。可以推测

出在三维问题的网格更新上域动分层法会扩大时间

优势，而光顺重构法相对重叠网格法的优势会缩小。

针对后续的动力学耦合问题，由于第二段自由

飞过程轨迹未知，因此排除域动分层法。而具体的

三维构型较复杂，光顺重构法的网格更新困难，因此

推荐采用重叠网格法处理。

4 结 论

本文分别采用光顺重构法、重叠网格法、域动分

层法对二维临近空间高速飞行器匀速抛罩问题进行

了仿真，对比分析了三种工程易行的动网格方法的

差异及特点，得出以下结论：

（1）三种方法的初始定常流场一致，且均能捕捉

出非定常开罩过程的典型特征，得到正确的起动

结果。

（2）光顺重构法在计算中不会引入插值误差，理

论精度最高。但随着计算的深入造成网格整体质量

下降，导致精度降低。且初始网格复杂时，其网格更

新容易失败，算法鲁棒性较差。

（3）重叠网格法适用于复杂运动和复杂模型，通

用性最强。但重叠区域的插值导致额外插值误差的

产生。

（4）域动分层法计算效率最高，但只能处理运动

轨迹已知的问题。对于复杂模型网格划分较为复

杂，且在交界面处存在插值误差。

（5）在后续的三维动力学耦合计算中，由于光顺

重构法的网格更新对于复杂模型容易失败，域动分

层法只能处理运动轨迹已知的问题，因此建议采用

重叠网格法。

（6）在进行整流罩的三维设计时应考虑溢流效

应以缩小整流罩前方的大分离区，降低飞行器的控

制及热防护上的困难。
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