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高压捕获翼构型跨声速流动特性初步研究
王浩祥１，２，李广利１，２，＊，徐应洲１，２，崔　凯１，２

（１．中国科学院力学研究所 高温气动国家重点实验室，北京　１００１９０；

２．中国科学院大学 工程科学学院，北京　１０００４９）

摘　要：高压捕获翼是一种可以在高超 声 速 条 件 下 同 时 获 得 高 升 阻 比、高 容 积 率 和 高 升 力 系 数 的 新 型 布 局 概 念。

为初步分析该类新型布局的宽速域气动特性，以一种圆 锥－圆 台 体 组 合 高 压 捕 获 翼 原 理 性 构 型 为 计 算 模 型，以 典

型跨声速条件（马赫数０．９２、０°攻角）为计算工况，进行了计算和分析。流场分析结果表明，在跨声速流动条件下，机

体与高压捕获翼之间存在比较强烈的气动干扰，且干扰的强烈程度与高压捕获翼－机体间的垂向距离大小直接相

关。与不带捕获翼的参考构型相比，增加捕获翼会导致 机 体 尾 部 分 离 区 范 围 增 大，并 在 机 体 与 捕 获 翼 之 间 的 开 放

通道内形成类似于变截面收缩管的流动，致使沿流向方 向 出 现 了 明 显 的 激 波 串，进 而 导 致 捕 获 翼 下 表 面 壁 面 压 力

出现较为明显的波动。同时，由于机体和捕获翼间的垂 直 距 离 沿 展 向 方 向 逐 渐 增 加，导 致 该 波 动 在 对 称 面 附 近 最

为剧烈，然后随展向位置逐渐增加，压力波动逐渐减弱。
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０　引　言

　　高超声速飞机因可实现快速有效运输和全球快

速打击，而成为目前国内外研究的热点问题［１］。早在

１９８６年美国发展的ＮＡＳＰ计划中，Ｘ－３０空天飞机除

了作为新一代航天运输工具外，也描述了其作为高超

声速飞 机 应 用 的 美 好 前 景。近 期 继 洛 马 公 司 提 出

ＳＲ－７２之后，波音公司连续公布了军用和民用两种高

超声速 飞 机 概 念 方 案 和 研 制 计 划［２］。此 外，Ｌｏｂｂｉａ
等［３］综合考虑气动、动力、质量和容积等因素，通过多

学科／多目标 优 化 提 出 了 一 种 高 超 声 速 飞 机 概 念 构

型，欧洲联合俄罗斯、澳大利亚和巴西等国，以高超声

速民用飞机为方向，开展了 Ｈｅｘａｆｌｙ－Ｉｎｔ研究计划［４］。
国内近期也开展了相关研究，其中文献［５］和文献［６］
分别提出了双旁侧进气和背部进气方式的高超声速

飞机构型方案。综合来看，关于高超声速飞机的研究

仍处于概念探索阶段。

　　从气动构型设计角度而言，高超声速飞机应具有

高升阻比特性以增加其巡航距离，同时应具有较大的

容积以容纳乘客、货物和燃料等，此外，也应具有较大

的升力系数以提供更好的升重平衡，从而可有效缓解

结构减重问题。然而，在高超声速飞行中，激波阻力

和摩擦阻力急剧增大，导致气动性能急剧下降，并且

实际设计中升阻比与容积率、升阻比与升力系数之间

均存在强烈的矛盾关系，因此同时满足上述三种需求

十分困难［７］。针对上述问题，文献［８］提出了一 种 全

新的高压捕获翼气动布局概念，对于有大容积需求的

高速飞行器，通过在其上方添加高压捕获翼，可以有

效利用机体压缩激波所产生的高压区，从而可大幅提

高升力和升阻比。文献［９］中的研究结果充分验证了

该构型在高超条件下的高升阻比、高容积率和高升力

系数的“三高”特性。依据现有的研究结果，高压捕获

翼构型将可成为一种极具应用前景的高超声速飞机

布局概念。

　　关于高压捕获翼构型的前期研究主要集中于高

超声速飞行条件［１０－１２］，而对于水平起降的高超声速飞

机而言，不仅要关注巡航状态下的高速性能，还需关

注飞行过程中其他速域的气动性能，尤其是跨声速飞

行条件下［１３－１６］，在飞行器局部区域将会产生激波，导

致飞行器阻力急剧增加，并且激波与壁面边界层发生

相互作用，使边界层内部存在较大的逆压梯度。当激

波强度足够强时将引起当地边界层的分离和再附，或
者完全破坏原来的流动，产生大范围的分离区，导致

流动分离一直延续到飞行器尾部，严重影响飞行器的

气动性能。

　　根据高压捕获翼构型的设计原理［１０］，捕 获 翼 应

置于机体上方并与机体保持合理间距。同时，为了保

证机体前部的足够压缩以及反射激波掠过机体后部，
机体构型一般采用先压缩后扩张的设计方式，这样机

体和捕获翼之间可近似为一个先收缩后扩张的内流

道。在跨声速条件下，机体附近和捕获翼附近的绕流

流场将完全耦合，激波与分离区的相互作用使得机体

与捕获翼之间形成的开放通道内的流场结构变得更

加复杂，所出现的气动干扰可能会对飞行器的升阻特

性及稳定特性均产生十分显著的影响。因此，研究和

分析该类新构型跨声速条件下的气动性能和流场结

构十分有必要。

　　基于上述背景，本着由简至繁的原则，本文基于

一种简化的高压捕获翼原理构型，以 马 赫 数０．９２、０°
攻角为条件，利用ＣＦＤ数值模拟开展了初步研究，并
对结果进行了分析。其中，重点探索典型跨声速条件

下机体和高压捕获翼间的强相互干扰区的流场结构

及其对壁面压力的影响，以期为后续的宽速域构型设

计和多点优化等研究工作奠定基础。

１　高压捕获翼原理和计算模型简介

　　高压捕获翼在高速流动条件下的设计原理如图

１所示［１２］，图中区域①为自由来流，高速来流经过机

体上表面压缩，产生第一道斜激波Ｓ１，在激波Ｓ１ 后

压力增加，流动方向与机体上表面平行，之后在捕获

翼的压缩下形成第二道激 波Ｓ２，使 压 力 获 得 进 一 步

提升，随来流继续前进，在机体尾部产生膨胀波，经前

马赫线（ＦＭＬ）后压力逐渐减小，然后流向下游，由于

捕获翼平行于来流，区域⑤的压力基本与自由来流压

力相等。由上述描述可知区域③经两次压缩，捕获翼

下表面的压力明显高于上表面，因此捕获翼可为飞行

器提供较大的升力。当采用薄翼设计时，其阻力增加

较小，飞行器的升阻比也可获得大幅提升。

图１　高压捕获翼设计原理

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｓｉｇｎ　ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＨＣＷ

　　为突出重点，本文依据上述设计原理采用了一种

简化外形，使用一个圆锥－圆台组合体作为概念机体，
在其上方设置高压捕获翼，其外形为具有一定厚度的

平板，前缘进行钝化。外形主要参数如下：以机体长度

为参考量，无量纲化的捕获翼相对长度为０．４３１；相对

宽度为０．３３３；相对厚度为２．６６７×１０－３。捕获翼与机
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体间的相对位置依据文献［１０］中的捕获翼位置设计方

法给定。按上述方法生成的计算模型如图２所示。

图２　构型三维视图和三视图

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ａｎｄ　ｔｈｒｅｅ　ｖｉｅｗ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

　　为验证该构型的效果，在设计条件下对其流场进

行了计算，条件如下：来流马赫数为６．０，单位雷诺数

为２．２５８×１０６／ｍ，飞行攻角为０°。图３给出了该构

型在设计条件下的物面和纵向对称面压力云图。从

图中可以看到，机体压缩产生的激波打在捕获翼前缘

附近，并且反射激波刚好掠过机体最高点，符合高压

捕获翼构型的基本设计原则。

图３　纵向对称面的压力分布云图

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌ　ｐｌａｎｅ

２　ＣＦＤ可靠性验证

　　本文数 值 模 拟 基 于 三 维 可 压 缩 流 动 Ｎ－Ｓ方 程，
数值方法采用ＴＶＤ（Ｔｏｔａｌ　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　Ｄｉｍｉｎｉｓｈｉｎｇ）格
式，时间 推 进 选 用 隐 式 格 式，湍流模型为ＳＳＴ模 型。
首先以ＯＮＥＲＡ　Ｍ６机翼标模［１７－１８］对本文的ＣＦＤ方法

进行验 证。计 算 条 件 为 来 流 马 赫 数０．８４，雷 诺 数 为

７．１２×１０７／ｍ，飞行攻角３．０６°。为保证计算结果的可

比性，计算网格 选 用 ＮＡＳＡ公 布 的 结 构 网 格，如 图４
所示，总网格量约２９．５万，网格节点约３０．５万，物面

法向第一层网格厚度为机翼翼展长度的１０－５量级。

图４　ＯＮＥＲＡ　Ｍ６机翼网格示意图

Ｆｉｇ．４　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄ　ｆｏｒ　ＯＮＥＲＡ　Ｍ６ｗｉｎｇ

　　图５给出了沿翼展方向不同截面的翼型表面压

力分布，图中三组数据分别为ＮＡＳＡ实验结果、ＮＡＳＡ

（ａ）ｙ／ｂ＝０．２０

（ｂ）ｙ／ｂ＝０．４４

（ｃ）ｙ／ｂ＝０．６５

（ｄ）ｙ／ｂ＝０．９０
图５　机翼不同截面位置的压力系数比对曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｆｏｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｗｉｎｇ
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数值结果和本文计算结果。从图中可以看出，本文数

值结果与ＮＡＳＡ数 值 结 果 和 实 验 结 果 均 符 合 较 好，
说明本文数值方法具有较高的可信度。

３　计算结果及分析

　　采用上述数值方法分别对圆锥－圆台体和圆锥

－圆台体组合高压捕获翼构型进行了流场结构分析，
两组构型均采用结构网格对计算区域进行离散，近壁

面网格进行加密，总网格量约为２９００万。图６给出

了后 者 的 结 构 网 格 示 意 图。计 算 条 件 为：马 赫 数

０．９２，单位雷诺数１．３３４×１０７／ｍ，攻角为０°。

图６　结构网格示意图

Ｆｉｇ．６　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄ

　　为保证计算准确性，选取了不同的网格尺度进行

计算。参考标模计算参数，以整机长度为参考量，近

物面首层网格尺度分别采用１×１０－５和１×１０－６。结

果表明，升 力 和 阻 力 系 数 的 变 化 均 在３％以 内。此

外，图７分别给出了两种网格条件下的马赫数云图，
可以看到流场结构趋于一致，因此计算结果可信。后

续计算均采用１×１０－５网格尺度。

　　为进行对比，同时对不加捕获翼的圆锥－圆台体

（机体）绕流流场进行了计算，为保证可比性，两个算

例的网格分布和近物面第一层网格尺度等参数基本

保持一致。计算结果如图８所示。从图中可以看出，
来流经锥体压缩后不断加速，到达圆锥和圆台体转折

处流体达到超声速，并产生一道弱激波。在尾部收缩

段（圆台部分）出现了大面积的流动分离，由于分离区

（ａ）近物面首层网格尺度１×１０－５

（ｂ）近物面首层网格尺度１×１０－６

图７　不同壁面网格尺寸的计算结果

Ｆｉｇ．７　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｗａｌｌ　ｍｅｓｈ　ｓｉｚｅｓ

图８　圆锥－圆台体对称面上的流场结构

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌ
ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｒｅｆｅｒｒｅｄ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

的存在，波后亚声速气流继续被压缩，并产生了二次

激波，形成了类似于收缩管道的流动结构，随气流马

赫数的不断变化，出现了“超声速舌”现象［１６］。

　　图９给出了增加高压捕获翼后的对称面流场结

构。构型上方添加高压捕获翼后，在其上表面前半部

分达到超声速，并产生了一道激波，该激波与上壁面

图９　圆锥－圆台体组合高压捕获翼对称面上的流场结构

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌ
ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＨＣＷ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
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边界层发生相互作用，但未引起流动分离；圆台上方受

高压捕获翼影响，产生了较下方区域更大范围的流动

分离区；对于高压捕获翼和圆锥－圆台体中间区域，在
二者强烈的相互干扰作用下，流场变得更为复杂。

３．１　高压捕获翼对流场结构的影响

　　增加高压捕获翼后，对构型流场结构的影响主要

体现在其附近区域。图１０给出了三组不同展向截面

高压捕获翼附近的马赫数分布。可以看出，由于捕获

翼的影响，机体尾部分离区明显增大，由此导致高压

捕获翼和机体之间一直呈现出等效的收缩形状。在

跨声速来流条件下，收缩通道内出现了激波串现象，
进而 形 成 了 多 个 超 声 速 区 和 亚 声 速 区。随 展 向 位 置

（ａ）ｙ／Ｌ＝０

（ｂ）ｙ／Ｌ＝０．０５

（ｃ）ｙ／Ｌ＝０．１０
图１０　不同展向截面上的马赫数分布图

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎｓ　ｉｎ　ｙ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

增加，尽管等效通道的宽度增大，但仍一直保持收缩

状态。

　　图１１为ｘ／Ｌ＝０．６９（右上角给出了位置示意图）
截面上的马赫数分布。从图中可以发现，机体下侧的

流场基本未受到高压捕获翼的影响，即与二维轴对称

流场基本一致。而上表面受高压捕获翼影响，呈现出

明显的三 维 特 征。此 外，由 于 在 对 称 面 附 近 压 缩 最

强，所以对应的马赫数数值相对较高。随展向位置不

断增加，高压捕获翼的影响逐渐减弱，马赫数分布也

逐渐趋于均匀，直至与二维轴对称流场基本一致。图

１２给出了ｚ／Ｌ＝０．１２３截面（靠近捕获翼下表面的纵

向位置）上不同展向位置的马赫数分布，其中横坐标

的位置范围为捕获翼前缘到尾缘。可以看出在捕获

翼与机体之间的通道内均出现了激波串现象，而且随

展向位置增加，通道的等效宽度逐渐增加，导致激波

强度逐渐减弱，同时激波位置也逐渐后移。

图１１　ｘ／Ｌ＝０．６９截面上的马赫数分布图

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ
ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ａｔ　ｘ／Ｌ＝０．６９

图１２　ｚ／Ｌ＝０．１２３截面上不同展向位置的马赫数分布

Ｆｉｇ．１２　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ａｔ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ａｔ　ｙ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ（ｚ／Ｌ＝０．１２３）

３．２　壁面压力分布特性

　　图１３给出了不同展向位置截面中高压捕获翼上

下表面的压力分布曲线比较。由图中可见，捕获翼上

表面的压力分布与跨声速机翼类似，受激波影响，在

前半部分压力急剧增加，激波之后为亚声速区域，并
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且流动趋于均匀，压力基本保持不变。随展向位置增

加，由于翼边缘三维效应的影响，激波强度逐渐减弱，
导致上表面对应的最大压力相应减小。在捕获翼下

表面由于压缩影响，马赫数增加，因此压力逐渐减小，
之后受激波串影响，压力呈现明显的波动。在过激波

串以后，马赫 数 缓 慢 减 小，因 此 壁 面 压 力 缓 慢 增 加。
并且随展向位置增加，最小压力值增大、最大压力值

减小，且对应位置后移。

图１３　高压捕获翼不同展向位置上下表面的压力分布

Ｆｉｇ．１３　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ
ｗａｌｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＨＣＷ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎｓ　ｉｎ　ｙ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

　　图１４为不同展向位置截面中机体上下表面的压

力分布曲线比较，图中横坐标给定的范围为高压捕获

翼的前缘到后缘。依据图中曲线可知，机体物面压力

沿流向先减 小 后 增 大。结 合 图１２的 马 赫 数 分 布 可

知，其主要原因是来流经过捕获翼与圆锥之间的收缩

通道时受到压缩作用，来流速度增大，物面压力逐渐

减小，在拐点附近来流加速至声速，同时由于机体的

转折形成膨胀波，受其作用来流速度迅速增加，导致

物面压力急剧下降，随后在圆台上表面回流区的作用

下流速逐渐减小，物面压力逐渐回升。而在后部收缩

段，由于分离区的存在，流动速度减小，所以壁面压力

逐渐增加。此外，机体受高压捕获翼干扰区域主要为

上表面的对称面附近。下表面受干扰较小，仍接近于

图１４　机体不同展向位置上下表面的压力分布

Ｆｉｇ．１４　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ
ｗａｌｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｕｓｅｌａｇｅ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎｓ　ｉｎ　ｙ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

轴对称流动，所以壁面压力分布除了ｙ／Ｌ＝０和ｙ／Ｌ
＝０．０５截 面 的 上 表 面，其 余 四 条 曲 线 基 本 重 合。在

对称面上，高压捕获翼的影响最为明显，在其前缘驻

点附近，马赫数减小，所以机体上表面对应的压力要

高于下表面，并随展向位置增加，二者趋于一致。

４　结论和讨论

　　本文基于一种简化的原理性构型，对高压捕获翼

新型气动布局在跨声速条件下的基本流动特性进行

了初步研究，获得了这类新型布局在跨声速条件下的

基本特性。得到如下基本结论：

　　１）在跨声速条件下，高压 捕 获 翼 与 机 体 之 间 的

气动耦合比较明显，这导致机体与捕获翼之间的通道

内流场结构相对较为复杂，通道内产生的激波串导致

捕获翼下表面的壁面压力出现明显的波动。对于实

际飞行器而言，这种压力波动可能会导致在跨声速飞

行条件下俯仰力矩出现较为明显的变化，进而影响其

俯仰通道的稳定特性。

　　２）捕获翼与机体之间的气动干扰主要集中于机

体上半部分附近的区域，且越靠近对称面附近干扰越

强烈，对于机体下半部分及其远离对称面的区域影响

相对较弱，其原因主要是二者间距离增加所致。对于

实际的飞行器而言，尽管机体下表面一般也会增加升

力面并形成双翼布局，但由于双翼间距离较大，因此

相互的耦合干扰应相对较弱。但对于具体实例，特别

是在姿态发生变化或有诱导涡产生的条件下仍需开

展更加全面和细致的分析。

　　为简化构型，本文中捕获翼采用平板外形，但从

计算结果看，其流动结构仍与跨声速机翼基本一致。
在实际中，从减弱上表面激波的角度而言，对于捕获

翼截面形状可考虑超临界翼型的设计思路，在综合考

虑亚／跨／超／高超飞行条件下开展多 点 优 化，使 其 在

宽速域条件下均具有良好的气动性能。此外，为摸清

基本流动特 性，本 文 的 分 析 仅 考 虑 了 一 种 跨 声 速 工

况。下一步拟 进 一 步 拓 展 流 动 条 件，包 括 马 赫 数 范

围、不同的姿态角以及不同雷诺数条件等，以进一步

探究相关流动特性和机理。
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