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摘要　为研究高压捕获翼布局在亚跨超条件下的流动特性, 选取圆锥−圆台机体组合捕获翼概念构型, 在马赫

数 0.3 ~ 3速域范围内, 选取典型状态点, 采用数值模拟在 0°攻角条件下进行了计算和分析. 结果表明, 在整个速

域范围内, 由于机体与捕获翼在对称面附近的垂向距离最小, 因此二者之间的气动干扰最为明显, 且沿展向逐

渐减弱. 同时, 随马赫数增大, 机体与捕获翼间的流场结构明显不同, 具体表现为: 当 Ma<0.5时, 未出现流动分

离现象, 当 Ma>0.5 时, 机体后段开始出现明显的流动分离, 由于捕获翼与机体形成先收缩后扩张的等效通道,
捕获翼下表面和机体上表面的压力均先减小后增大; 进入跨声速速域后, 在捕获翼的影响下, 流动分离更加明

显, 机体与捕获翼之间开始出现激波, 并且与分离区相互作用, 同时出现激波串, 捕获翼下表面产生明显的压力

波动现象, Ma=1.5时, 通道内激波位置基本到达机体尾部, 分离区基本消失; 当 Ma>2以后, 整个流场呈现以激

波为主导的结构形式, 捕获翼下表面和机体上表面的压力分布逐渐趋于平缓.
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NUMERICAL STUDY ON FLOW CHARACTERISTICS OF HIGH-PRESSURE
CAPTURING WING CONFIGURATION AT SUBSONIC, TRANSONIC AND
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Abstract     In order to study the flow characteristics of the high-pressure capturing wing (HCW) configuration at
subsonic, transonic and supersonic regime, the conceptual configuration of the conical-cone airframe combined HCW
was selected, and the typical state points were selected in the range of Mach number 0.3 to 3. The numerical simulation
and analysis were carried out under zero angle of attack condition. The results show that in the speed range studied, since
the vertical distance between the airframe and HCW at the symmetry plane was the smallest, the aerodynamic
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interference was the most obvious and gradually weakened along the span. As the Mach number increased, the flow field
structure between the airframe and HCW was obviously different. The specific performance were as follows: when the
Mach number was less than 0.5, no flow separation occurred, and when the Mach number was greater than 0.5, the
obvious flow separation in the back section of the airframe began to appear. Since HCW and the airframe formed an
equivalent channel that first contracted and then expanded, the pressure on the lower surface of HCW and the upper
surface of fuselage both decreased first and then increased. After entering the transonic speed domain, under the influence
of the HCW, the flow separation became more obvious. The shock wave began to appear between the airframe and
HCW, and interacted with the separation zone, and a shock wave train appeared which resulted in significant pressure
fluctuations on the lower surface of HCW. When the Mach number was 1.5, the shock wave position between the
airframe and HCW reached the tail of the airframe, and separation zone almost disappeared. When Mach number
continues to increase, the entire flow field presented a shock-dominated structure and the pressure distribution on the
lower surface of HCW and the upper surface of fuselage gradually became flat.

Key words    high-pressure capturing wing, computational fluid dynamics, wide speed range, flow separation,
aerodynamic interference

 

引 言

高超声速飞行器近年来已成为国际研究热点,
以美国为代表的发达国家先后开展了大量研

究[1]-[3], 其中高超声速飞机[2] 因具有水平起降和宽速

域飞行等优势, 在军事和民用方面均具有巨大潜力.
2013 年, 美国洛克希德−马丁公司公布了 SR-72 高

超声速无人侦察飞机概念[4], 以此作为 SR-71 的后

继机. 2018年, 波音公司在美国航空航天学会科技大

会上, 公开展示了一个侦察/打击型高超声速飞机模

型和初始概念方案以及相关技术细节, 这是美国首

次公开高超声速民用飞机领域进展动向 [5]. 2019
年 5 月, 美国的 Hermeus 公司披露要研制最大巡航

速度马赫 5、载客 20 人左右、航程 4000 海里的高

超声速民用飞机, 并计划在 21 世纪 20 年代末投入

商业运营. 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[6]. 日本学者 Lobbia 等以乘波体为基础提出

了一种高超声速商用飞机等概念[7]. 同时, 国内学者

针对高超声速气动外形也展开了相关研究, 分别提

出了旁侧进气[8] 和背部进气[9] 等先进气动布局方

案. 从现有研究结果来看, 关于高超声速飞机的研制

仍处于概念探索阶段, 距离真正的实际飞行和商业

运营还有着较长的发展道路.
从气动布局设计角度来看, 高超声速飞机主要

追求的性能指标包括高升阻比、高升力系数和高容

积率. 然而上述性能指标之间存在着强烈的矛盾关

系, 对于常规构型而言, 容积的增大通常会导致升力

系数和升阻比的降低, 而且在高超条件下还存在“升
阻比屏障”[10] 问题, 使常规构型很难同时满足“三高”
需求. 针对上述问题, 崔凯等[11-12] 提出了一种高压捕

获翼新型气动布局概念, 其基本原理是通过在机体

上方引入捕获翼的方式, 来改变机体激波的传播方

向, 利用机体与捕获翼之间的气动干扰来产生高压

区, 进而提升整机的升力与升阻比. 目前针对高压捕

获翼新概念构型的研究主要集中在高超声速条件下

的性能评估与设计方法研究, 如捕获翼位置的确定

方法[13]、捕获翼前缘线外形优化[14] 和高升阻比外

型设计[15-16], 研究结果表明高压捕获翼气动布局可

在高超声速条件下有效缓解升阻比与容积率、升阻

比与升力系数间的矛盾关系, 具有较好的应用前景,
为未来高超声速飞机气动布局设计提供了新的思路.

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. 在亚、跨、超、高超声速飞行

条件下, 飞行器的流场结构会发生明显改变, 导致其

气动性能出现较大差异[17]. 针对上述问题, Zhao等[18]

总结了几种宽速域乘波体设计方法以提升其在非设

计点状态下的气动性能; 罗浩等[19-20] 和焦子涵等[21]

提出了几种宽速域变构型高超声速飞行器, 通过连

接装置的收放改变飞行器的展弦比和后掠角, 以此

来兼顾高低速的气动性能; 孙祥程等[22] 和张阳等[23]

通过优化算法得到新翼型, 研究结果表明,该翼型相

比于常规的高超声速翼型, 在跨声速和高超声速下

具有更加优良的气动特性, 配置新翼型的机翼在宽

速域范围内整体气动性能更优; Zhao等[24] 中对几种
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乘波体在亚跨超飞行条件的气动性能进行了综合比

较, 结果表明在亚跨超飞行条件下尖前缘乘波体升

阻比要优于通常的密切锥乘波体, 三角翼乘波体除

小攻角和负攻角外升阻比也优于普通的密切锥乘波

体, 此外通过比较尖前缘乘波体在亚跨超飞行条件

下能够产生更大的涡升力. 综上所述, 对于水平起降

和宽速域飞行的高超声速飞机, 开展亚、跨、超飞

行条件的气动性能研究是十分必要的.
由高压捕获翼的设计原理[13] 可知, 捕获翼置于

机体上方, 在机体与捕获翼之间会形成一个开放的

等效通道, 在高超声速设计点状态下, 机体激波经过

捕获翼后所形成的反射激波刚好掠过机体尾部, 此
时机体基本不受捕获翼干扰. 但在亚跨超条件下, 流
场结构会发生本质改变, 随着马赫数的增大, 通道内

气动干扰会逐渐增强, 会出现类似于 Busemann双翼

构型在低速下的壅塞现象[25-26]. 为研究高压捕获翼

构型在宽速域内的流动特征, 王浩祥等[27] 基于高压

捕获翼概念构型对马赫 0.92条件下的流场结构进行

了细致分析, 结果表明通道的压缩−扩张会造成机体

转折点与尾部之间产生较大的压差, 导致圆台上表

面产生分离区, 机体后半段处产生的激波与分离区

作用会产生二次激波, 机体与捕获翼的流场会耦合

在一起, 使整机的流场结构变的复杂, 并且激波串会

导致捕获翼下表面的物面压力出现明显的波动现

象, 初步证实了跨声速条件下, 高压捕获翼构型存在

复杂的流场结构和较为强烈的气动干扰特性, 因此

有必要对高压捕获翼构型亚跨超速域流动特性展开

更加深入的研究.
基于上述研究背景, 本文在文献 [27]的基础上,

基于一种简化的高压捕获翼概念构型, 对高压捕获

翼气动布局在亚跨超典型来流条件下的流动特性展

开细致研究, 重点关注机体与捕获翼之间开放通道

内流场结构随马赫数的演化机理, 以及其对飞行器

壁面的压力分布影响特性. 以期为后续宽速域飞行

器气动构型设计与优化奠定坚实基础. 

1     高压捕获翼原理和计算模型简介[27]

高压捕获翼在高超声速流动条件下的设计原理

如图 1所示, 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

获翼的压缩作用下形成第二道激波 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.

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: 机体

长 L 为 1.5 m, 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. 捕获翼与机体间的相对位置依据文

献 [13] 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.
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, 单位长度

雷诺数为 2.258 × 106 m−1, 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
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图 1   高压捕获翼设计原理

Fig. 1    Design principle of the HCW
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图 2   构型三维视图和三视图

Fig. 2    Three-dimensional and three view of the configuration
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图 3   纵向对称面的压力分布云图

Fig. 3    Pressure contour in the symmetrical plane
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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. 

2     CFD 可靠性验证与计算外形数值求解

本文数值模拟基于可压缩流动 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. 为验

证 CFD数值方法的可靠性, 分别计算了跨声速翼身

组合体标模、超声速航天飞机标模和超声速激波边

界层干扰典型案例.
图 4 为翼身组合体的结构网格示意图, 其中壁

面法向第一层网格厚度为 S (× 10−5), 其中 S 为翼身

组合体总长度, 总网格量约 1100 万. 计算马赫数为

0.75, 单位长度雷诺数为 2.125 × 107 m−1, 攻角为 0.49°.
图 5 给出了机翼不同展向截面的压力系数 Cp 随

x/c 的变化曲线, 其中 x 和 y 分别代表流向距离和展

向距离, c 为弦长, b 为机体半模展长, 下同. 计算结

果表明, CFD计算结果与风洞试验数据[28] 基本保持

一致, 且能够比较精确的预测出激波出现的位置.
图 6 给出了航天飞机结构网格示意图, 其中壁

面法向第一层网格厚度为 H (× 10−5), 其中 H 为航天

飞机总长度, 总网格量约 1024 万. 计算马赫数为

4.94, 单位长度雷诺数为 3.15 × 107 m−1, 攻角为 0°.
图 7 给出了典型截面物面压力系数对比结果, 其中

c 表示 y/H=0.13 处截面机翼弦长, 计算结果表明,
CFD计算结果与风洞试验数据[29] 吻合良好.

此外为验证当前所使用的 CFD 求解器对于激

波的模拟精度, 计算了典型的激波边界层干扰构型.
该构型由两部分组成, 分别是上方的楔形平板和下

方的圆锥−圆柱组合体. 图 8 给出了结构网格示意
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图 4   翼身组合体结构网格示意图

Fig. 4    Illustration of structure grid of wing-body combination
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图 5   机翼不同展向位置压力系数 Cp 变化曲线

Fig. 5    Curve of Cp at different spanwise section of wing
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图. 其中壁面法向第一层网格厚度为 W (× 10−5), 其
中 W 为圆锥−圆柱组合体长度, 总网格量约 2543万.
计算马赫数为 3, 单位长度雷诺数为 3.67 × 107 m−1,
攻角为 0°. 图 9 给出了典型截面物面压力系数对比

结果, 其中 D 表示圆柱直径, θ 表示圆柱轴向截面周

向角度, 计算结果表明, CFD 计算结果与文献 [30]
中给出的数值仿真结果和风洞试验数据吻合良好.
此外图 10 给出的计算云图和风洞试验纹影图高度

一致, 能够准确的捕捉到流场中主要波系结构.

综上所述, 本文采用的 CFD数值方法具有较高

的可信度.
采用上述数值方法对圆锥−圆台体组合捕获翼

概念构型进行求解, 图 11为计算构型结构网格示意

图, 近壁面边界层区域网格进行加密, 总网格量约为

2900 万, 壁面法向第一层网格厚度为 L (× 10−5 m),
其中 L 是机体总长度 1.5 m. 选取马赫 0.3 至 3 范围

内的典型状态点进行计算, 来流马赫数分别为 0.3,
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图 6   航天飞机结构网格示意图

Fig. 6    Illustration of structure grid of space shuttle
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图 7   航天飞机机身物面压力系数 Cp 变化曲线

Fig. 7    Curve of Cp at different spanwise section of space shuttle

 

 
图 8   激波边界层构型结构网格示意图

Fig. 8    Illustration of structure grid of shock-wave boundary-layer
interactions
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图 9   圆柱表面典型截面压力系数 Cp 变化曲线

Fig. 9    Curve of Cp at typical section of cylinder
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0.5, 0.7, 0.92, 1.1, 1.3, 1.5, 2和 3, 来流单位长度雷诺

数均取为 1.334 × 107 m−1, 计算攻角均为 0°.
针对不同的来流马赫数, 流场结构大致分为亚

声速流场、跨声速流场和超声速流场. 下面对不同

来流马赫数下的流场结构分别进行分析与讨论, 重
点关注捕获翼与机体之间的气动干扰以及捕获翼下

表面与机体上表面的物面压力变化规律. 

3     亚声速条件下流动特性分析
 

3.1    流场结构分析

当 Ma<0.7 时, 流场中最大马赫数小于 1, 整个

流场为亚声速流动. 图 12给出了 Ma=0.3, 0.5和 0.7
来流条件下纵向对称面和轴向截面的马赫数等值线

分布, 来流受到机体圆锥段的压缩加速, 靠近捕获翼

前缘时, 受到捕获翼前缘干扰而减速, 随后进入机体

与捕获翼之间的流场区域. 经过圆锥−圆台交界点之

前, 因为机体与捕获翼之间垂向距离不断减小, 来流

受到压缩而加速, 在垂向距离最小处附近马赫数达

到最大值. 通过圆锥−圆台交界点后, 随着机体与捕

获翼之间垂向距离增大, 来流受到膨胀不断减速, 直
至达到机体尾部并且与外部流场相匹配.

捕获翼的存在对圆台上表面附近的流动产生明

显的干扰. 图 12 给出了 x/L=0.833 处截面马赫数等

值线图, 由图可知 Ma=0.3 时, 机体附近的流场基本

保持了二维轴对称流动特性, 仅在机体上表面对称

面附近受到捕获翼干扰, 干扰区范围相对较小; Ma=
0.5 时, 二者之间的气动干扰增强, 干扰区范围沿着

垂向和展向发展扩大, 并且主要集中在机体上表面;
Ma=0.7 时, 干扰区的范围进一步扩大, 机体与捕获

翼的流场逐渐耦合在一起, 二者的气动干扰更加强

烈. 综上所述, 随着来流马赫数的增大机体与捕获翼

之间的气动干扰逐渐增强, 干扰区范围逐渐扩大, 导
致圆台上表面分离区的出现和发展.

来流经过机体与捕获翼之间的流场先加速后减

速, 会导致来流压力先减小后增大, 因此流场中机体尾

端出口处压力高于上游圆锥−圆台交界点处的压力,
机体上表面尾部出口处与圆锥−圆台交界点之间存

在逆压梯度, 并且随着来流马赫数的增大逆压梯度

增大, 机体圆台段上表面附近出现流动分离现象. 图 13
中给出了机体尾段不同位置轴向截面的流线分布,
如图所示 Ma=0.3时, 机体轴向截面流线分布均近似
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图 10   CFD结果与风洞试验对比

Fig. 10    Comparison of CFD with wind tunnel test
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图 11   计算构型结构网格示意图

Fig. 11    Illustration of computational grid of calculation configuration
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图 12   纵向对称面和圆台中点处轴向截面马赫数等值线分布图

Fig. 12    Contour of Mach number of symmetric plane and axial cross
section
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于二维轴对称分布, 捕获翼对机体干扰相对较弱, 圆
台附近流场没有分离现象; Ma=0.5 时, 圆台上表面

分离区开始出现, 圆台上表面左右两侧各产生一个

分离涡, 并且沿流向涡核逐渐向对称面附近运动, 同
时沿垂向发展逐渐脱离机体上表面; Ma=0.7 时, 分
离涡产生的位置更加远离对称面, 由于逆压梯度的

增大, 在相同截面下分离涡范围扩大, 涡核的运动规

律与 Ma=0.5情况类似. 

3.2    物面压力分布

图 14分别给出了机体上表面和捕获翼下表面不

同展向位置压力系数 Cp 分布曲线, 图中横坐标给定

的范围为高压捕获翼的前缘至后缘, 下同. 由图可知,
由于机体与捕获翼之间流场对来流的压缩−扩张作用,
捕获翼下表面与机体上表面压力系数沿流向均先减

小后增大, 在机体圆锥−圆台交界点附近达到极小值.
捕获翼下表面压力系数分布具有明显的三维效

应, 具体表现为沿展向位置机体与捕获翼之间垂向

距离增大, 二者之间的气动干扰逐渐减弱, 捕获翼下

表面压力系数最小值逐渐增大. 随着马赫数的增大,
机体与捕获翼之间的气动干扰逐渐增强, 机体与捕

获翼之间的干扰区沿展向扩大, 捕获翼下表面不同

展向截面物面压力曲线逐渐趋于一致.
圆台上表面物面压力分布与捕获翼下表面分布

规律相似, 即沿流向先减小后增大, 但由于圆台段受

到分离区的影响, 机体拐点处压力系数极小值沿展
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图 13   轴向不同位置流线分布

Fig. 13    Streamline distribute at different axial cross section
 

0.6
−0.8

−0.6

−0.4

−0.2

0

0.7 0.8 0.9 1.0
x/L

C
p

Ma = 0.3

y/L = 0
y/L = 0.05
y/L = 0.10

0.6
−0.60

−0.45

−0.30

−0.15

0

0.7 0.8 0.9 1.0
x/L

C
p

Ma = 0.5

y/L = 0
y/L = 0.05
y/L = 0.10

y/L = 0.10
y/L = 0.05
y/L = 0 y/L = 0.10

y/L = 0

y/L = 0.05

 
图 14   捕获翼下表面和机体上表面 Cp 分布曲线

Fig. 14    Curve of Cp at different spans of HCW lower surface and
fuselage upper surface
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向的变化规律略有不同. 具体表现为, Ma=0.3 时流

场中无分离现象, 圆台上表面干扰区主要集中在对

称面附近, 因此不同截面压力系数极小值沿展向逐

渐回升; Ma=0.5与 0.7时, 由于圆台上表面出现流动

分离现象, 不同展向截面处压力系数分布趋于一致,
但由于分离涡产生的位置在机体两侧, 受此影响远

离对称面的 x/L = 0.10 截面的压力系数极小值与两

外两个截面相比要更小. 

4     跨声速条件下流动特性分析
 

4.1    流场结构分析

来流马赫数继续增大, 流场中开始出现激波逐

渐演化为跨声速流场,图 15 依次给出了 Ma=0.92,
1.1, 1.3和 1.5条件下纵向对称面和轴向截面马赫数

等值线分布图. Ma=0.92时, 来流经过机体前段的压

缩开始加速, 随后进入到机体与捕获翼之间的流场

区域, 在达到机体圆锥−圆台分界点之前一直加速,
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图 14   捕获翼下表面和机体上表面 Cp 分布曲线 (续)

Fig. 14    Curve of Cp at different spans of HCW lower surface and
fuselage upper surface (continued)
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图 15   纵向对称面和圆台中点处轴向截面马赫数等值线分布图

Fig. 15    Contour of Mach number of symmetric plane and axial cross
section
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在机体拐点附近马赫数达到 1, 当来流经过机体拐点

后受到扩张段的膨胀作用继续加速直至产生激波,
激波与圆台上表面的分离区相互作用, 使分离区范

围增大, 并且在激波后产生若干的二次激波[30]; Ma=
1.1, 1.3 和 1.5 时, 来流经过机体圆锥段和捕获翼前

缘产生的两道弱激波作用后减速至亚声速流动, 随
后进入到捕获翼与机体之间的流场区域, 来流在到

达机体圆锥−圆台分界点之前再次加速至声速, 经过

分界点之后受到膨胀继续加速直至产生激波.
激波的出现并且与分离区相互作用使得机体与

捕获翼之间的流场结构变的更加复杂, 也加剧了机

体与捕获翼之间的气动干扰强度, 由图 15中给出的

x/L = 0.833 处轴向截面马赫数分布等值线图可知,
受到激波的干扰, Ma=0.92 时机体上下表面均出现

了流动分离现象, 此时圆台上下表面的分离区相互

连通, 分离区的范围进一步增大; Ma=1.1, 1.3 和 1.5
时, 马赫数的增大通道内超声速区域逐渐扩大激波

出现的位置后移, 激波后的分离区范围逐渐缩小, 由
马赫数等值线图可知, 机体与捕获翼之间的干扰区

主要集中在机体与捕获翼之间开放通道对称面附近.
由上述分析可知, 跨声速来流下机体与捕获翼

之间流场内激波出现的位置及其空间分布直接影响

激波后的流场结构, 尤其是分离区的范围和主激波

后的二次激波位置. 图 16(a)给出了 3组 Ma=0.92来
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图 16   机体与捕获翼之间流场内的马赫数分布

Fig. 16    Contour of Mach number between fuselage and HCW
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流条件下不同展向截面高压捕获翼附近的马赫数分

布, 由于捕获翼的影响, 机体尾部分离区范围上表面

相较于下表面明显增大, 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[30].
图 16(b) 中给出了不同来流马赫数下机体与捕

获翼之间流场区域对称面内马赫数分布, 随着来流

马赫数的增大, 机体与捕获翼之间超声速区域范围

增大, 激波出现的位置逐渐后移, 激波后分离区的范

围相应减小. 同时由对称面内 z/L = 0.123 处马赫数

分布曲线可知, 随着来流马赫数的增大, 激波强度增

强、激波首次出现位置后移并且二次激波现象逐渐

消失. 

4.2    物面压力分布

图 17 给出了捕获翼下表面和机体上表面不同

展向截面位置的压力系数分布曲线, 受到激波及其

诱导的二次激波影响, Ma=0.92和 1.1时捕获翼下表

面出现明显的压力波动现象; Ma=1.3 时, 超声速区

域扩大, 激波位置后移二次激波现象基本消失, 压力

波动现象逐渐减弱; Ma=1.5时捕获翼前缘激波反射

导致前缘下表面附近产生高压区, 随后来流不断加

速导致捕获翼下表面压力逐渐减小, 在靠近机体尾

部受到激波作用导致压力有小幅增大. 另外沿展向

发展可知, 跨声速流动状态下激波位置逐渐后移且

二次激波现象逐渐消失, 压力波动现象逐渐减弱.
机体上表面由于受到分离区的影响压力系数变

化较为平缓, Ma=0.92时, 来流经过捕获翼与圆锥之

间的收缩通道时受到压缩的作用, 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, 导致物面压力急剧减小, 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
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图 17   捕获翼下表面和机体上表面不同展向位置 Cp 分布曲线

Fig. 17    Curve of Cp at different spans of HCW lower surface and fuselage upper surface

第  11  期 王浩祥等: 高压捕获翼构型亚跨超流动特性数值研究 3065



升[30]; Ma=1.1 时, 机体与捕获翼之间的超声速区域

范围逐渐增大, 激波位置后移, 因此在机体交界点和

激波位置之间产生了一个低压区间, 经过激波的作

用压力剧增, 随后在分离区的影响下压力缓慢增大;
Ma=1.3 时, 物面压力变化规律与 Ma=1.1 大体一致,
机体与捕获翼之间的区域内超声速范围进一步扩

大, 激波出现的位置更加靠后, 因此低压区间范围更

大, 随后经过激波的作用压力增大, 最后在分离区的

影响下压力逐渐回升; Ma=1.5 时, 捕获翼前缘激波

打在机体上表面导致机体上表面物面压力有明显的

升高现象, 随后来流不断加速, 机体物面压力逐渐减

小, 直至机体尾段产生激波, 受到激波作用物面压力

有小幅的增大. 

5     超声速条件下流动特性分析
 

5.1    流场结构分析

随着来流马赫数继续增大, 整个流场呈现以激

波为主导的结构形式, 图 18中给出了 Ma=2和 3来

流下的纵向对称面和轴向截面马赫数等值线分布

图. 如图所示, Ma=2 时来流经过机体激波和捕获翼

前缘激波减速后, 进入到机体与捕获翼之间的通道

内, 随后经过机体拐点处的膨胀波加速直至机体尾

部, Ma=3情况与之类似.
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图 17   捕获翼下表面和机体上表面不同展向位置 Cp 分布曲线 (续)

Fig. 17    Curve of Cp at different spans of HCW lower surface and fuselage upper surface (continued)
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图 18   纵向对称面和圆台中点处轴向截面马赫数等值线分布图

Fig. 18    Contour of Mach number of symmetric plane and axial cross
section
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机体与捕获翼之间的通道内气动干扰仍然主要

存在机体上表面附近, 图 18中给出了 x/L = 0.833处
轴向截面马赫数分布图, 超声速来流条件下, 由于捕

获翼的存在限制了机体上表面来流的膨胀, 进而使

机体上表面产生的激波位置较机体下表面更加靠

后, 而且捕获翼对机体上表面来流膨胀的限制在对

称面附近最为强烈, 沿展向发展这种限制作用逐渐

减弱.
超声速来流条件下, 捕获翼前缘会产生弓形激

波, 激波会作用在机体压缩段上表面, 导致捕获翼前

缘与机体附近流场产生激波边界层干扰和机体反射

等现象. 如图 19 所示, Ma=2 时, 捕获翼前缘激波

S1 打在机体上表面, 反射激波 S2 打在捕获翼下表

面, 随后反射激波 S3 作用在机体拐点附近, S3 的反

射激波受到机体拐点附近的膨胀波 E1 作用而弱化

消失. Ma=3 时捕获翼前缘激波 S1 强度增大, S1 打

在机体上表面后反射激波 S2 作用在捕获翼下表面,
随后反射激波 S3穿过机体拐点膨胀波 E1打在机体

上表面, 最后反射激波 S4打到通道外.
  

S1

S1

S2

S2

S3

S3
S4

E1

E1

M: 0.2 1.465 2.04 2.68032 Ma = 2

M: 0.2 1.9 2.88483 3.40856 Ma = 3

 
图 19   捕获翼前缘与机体上表面附近的激波干扰波系结构

Fig. 19    Shock interference between the leading edge of HCW and
fuselage upper surface

  

5.2    物面压力分布

图 20 给出了 Ma=2 和 3 捕获翼下表面和机体

上表面压力系数分布曲线, Ma=2时捕获翼前缘激波

经过机体反射重新作用在捕获翼下表面, 捕获翼下

表面在拐点前压力会出现明显增大现象, 随后经过

机体拐点来流受到膨胀加速, 捕获翼下表面压力逐

渐减小 ,  而且膨胀段已经没有明显的激波现象 ;

Ma=3 时与 Ma=2 情况类似, 但激波反射点更靠后,
导致压力峰值也更加靠后. 分别是此外不同展向位

置压力系数分布也说明了捕获翼前缘激波面的三维

效应, 沿展向激波强度逐渐减弱且出现的位置逐渐

后移.
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图 20   捕获翼下表面和机体上表面不同展向位置 Cp 分布曲线

Fig. 20    Curve of Cp at different spans of HCW lower surface and
fuselage upper surface
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捕获翼前缘激波作用在机体上表面也会对其物

面压力分布产生显著影响, 由图 20 可知 Ma=2 时,
捕获翼前缘激波增强, 机体上表面受此干扰物面压

力急剧增大, 随后经过机体拐点, 来流受到膨胀, 物
面压力持续减小直至机体尾部; Ma=3时机体上表面

会有两个压力峰值, 分别是两次激波反射导致的. 

6     气动力特性分析

为分析圆锥−圆台组合平板构型在宽速域内的

气动力特性, 图 21 给出了升力系数 (Cl)、阻力系数

(Cd) 和俯仰力矩系数 (Cmy) 随马赫数 (Ma) 变化曲

线, 其中参考面积为整机俯视投影面积 0.318 m2, 参
考长度为整机全长 1.5 m, 力矩参考点选在原点即机

体前缘点. 图中 all代表整机, HCW代表高压捕获翼

部件, body代表圆锥−圆台机体.
如图 21所示, 在宽速域内整机的阻力系数主要

由机体提供, 由于在 0°攻角下捕获翼与来流方向平

行, 捕获翼的阻力系数相对较小. 随来流马赫数增加,
整机阻力系数先增大后减小, 在 Ma=1.1附近达到最

大值. 当 Ma<1.1 时, 随来流马赫数增大机体与捕获

翼之间的通道内会逐渐出现流动分离且分离区范围

逐渐扩大, 整机阻力系数随之增大; 当 Ma>1.1后, 随
马赫数增大通道内激波出现的位置逐渐后移, 分离

区的范围逐渐缩小直至消失, 整机阻力系数随之减小.
整机升力系数主要由捕获翼提供, 机体贡献的

升力系数占比较小 , 由于当前计算状态仅考虑了

0°攻角, 因此在亚跨超来流条件下整机基本处于负

升力状态. 当 Ma=0.3 至 0.7 时, 整机升力系数随马

赫数增大逐渐减小, 这是由于机体与捕获翼之间通

道内逐渐出现分离区并且范围逐渐增大, 分离区的

出现会导致捕获翼下表面附近的来流被压缩加速,
进而使捕获翼下表面产生的低压区范围逐渐增大,
导致升力系数逐渐减小; Ma=0.92 至 1.3 时, 整机的

升力系数会急剧减小, 这主要是因为通道内激波位

置逐渐后移, 通道内激波前的超声速区域产生的低

压范围逐渐扩大, 同时捕获翼上表面也会出现激波,
使得整机产生的升力急剧减小; Ma>1.3 之后, 捕获

翼前缘激波打在机体上并且发生反射, 反射激波会
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图 20   捕获翼下表面和机体上表面不同展向位置 Cp 分布曲线 (续)

Fig. 20    Curve of Cp at different spans of HCW lower surface and
fuselage upper surface (continued)

 

0
0

0.05

0.10

0.15

0.20

0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5
Ma

C
d

all
body
HCW

0

−0.10

−0.05

0

0.05

0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5
Ma

C
l

all
body
HCW

0
−0.04

0.04

0.08

0.12

0

0.16

0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5
Ma

C
m

y

all
body
HCW

 
图 21   气动力参数随马赫数变化曲线

Fig. 21    Variation of aerodynamic parameters with Mach number
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作用在捕获翼下表面进而产生额外的升力, 此时整

机升力系数逐渐增大.
俯仰力矩系数受压力分布特性和升力系数影

响, 整机俯仰力矩系数主要由捕获翼提供, 机体的贡

献较小. 由于整机升力主要由捕获翼提供, 且捕获翼

相对力矩参考点距离较大, 因此整机俯仰力矩系数

随马赫数变化规律基本与升力系数变化规律呈镜像

对称. 

7     结论和展望

本文基于一种圆锥−圆台组合平板原理性构型,
重点关注机体与捕获翼之间的气动干扰, 对高压捕

获翼新型气动布局在亚跨超速域下的典型流动特性

进行了研究. 结果表明, 二者之间的气动干扰存在明

显的三维效应, 从对称面向展向逐渐减弱, 其流动特

性随马赫数的增加发生明显改变, 具体如下:
(1) 亚声速来流在经过机体与捕获翼之间通道

时先加速后减速, 产生逆压梯度. 在 Ma=0.5 时开始

出现分离, 且分离区随马赫数的增加而逐渐向展向

扩展;
(2) 跨声速来流在机体拐点膨胀波的作用下沿

流向加速至超声速, 随后受到分离区的影响产生激

波以及二次激波, 在捕获翼下表面产生明显的压力

波动. 随着马赫数的增加, 激波后移, 分离区缩小; 当
Ma=1.5时, 二次激波基本消失, 分离区退至机体尾部;

(3)超声速来流时, 捕获翼前缘激波在通道内发

生多次正规反射, 并与机体拐点膨胀波相互干扰. 受
来流马赫数的影响, 呈现不同的波系结构.

总体来看, 捕获翼与机体之间在不同速域下呈

现出明显不同的典型流场结构. 在亚声速时, 有分离

区产生; 跨声速时, 出现了激波−分离区干扰结构; 超
声速时, 以激波−膨胀波波系干扰为主. 上述流场结

构均会对气动力特性产生显著影响, 在宽速域来流

条件下, 整机阻力系数主要由机体贡献, 并且随马赫

数先增大后减小; 整机升力系数与俯仰力矩系数主

要由捕获翼贡献.
为初步摸清高压捕获翼布局在亚跨超条件下的

流动特性, 本文仅对简化原理构型定攻角状态进行

了分析, 暂未考虑下翼面、外形优化以及攻角的影

响. 下一步拟在本文研究基础上, 重点考虑在亚声速

时如何有效抑制分离、在跨声速时如何改善激波-
分离干扰、以及在超声速时如何优化波系结构等问

题, 综合考虑气动力和力矩特性, 开展构型设计与优

化, 进一步探究相关流动特性和机理.
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