
 

翼反角对高压捕获翼构型亚声速气动特性影响分析
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摘要　高压捕获翼新型气动布局在高超声速设计状态下具有较好的气动性能, 新升力面的引入使其在亚声速

条件下也具有较大的升力, 但在亚声速下的稳定特性还有待研究. 基于高压捕获翼气动布局基本原理, 在机身-
三角翼组合体上添加单支撑和捕获翼, 设计了一种参数化高压捕获翼概念构型. 以捕获翼和机体三角翼上/下反

角为设计变量, 采用均匀试验设计、计算流体力学数值计算方法及 Kriging代理模型方法, 研究了 0° ~ 10°攻角

状态下不同翼反角对高压捕获翼构型亚声速气动特性的影响, 重点分析了升阻特性、纵向和横航向稳定性的

变化规律以及流场涡结构等. 结果表明, 小攻角状态下翼反角对升阻比的影响比大攻角更加显著, 捕获翼上反

时, 升阻比略微增大, 下反则升阻比减小; 三角翼上反时, 升阻比减小, 下反则升阻比先略微增大后缓慢减小; 翼
反角对纵向稳定性的总体影响较小, 捕获翼上反会稍微提高纵向稳定性, 而三角翼上反则会降低纵向稳定性;
捕获翼或三角翼上反都会增强横向稳定性, 下反则减弱横向稳定性, 但大攻角状态时, 三角翼上反角过大对提

升横向稳定性作用有限; 捕获翼上反航向稳定性增强, 下反航向稳定性则减弱, 而三角翼下反对提升航向稳定

性的整体效果比上反更加显著.

关键词　高压捕获翼, 亚声速, 数值模拟, 上/下反角, 稳定性

中图分类号: V221+.3, O354.1       文献标识码: A       doi: 10.6052/0459-1879-22-217
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Abstract     High-pressure capturing wing (HCW) novel aerodynamic layout has good aerodynamic performance in the
hypersonic design state, and the import of the new lift wing provides more lift for it under subsonic conditions, but its
aerodynamic stability characteristics at subsonic speed have yet to be studied further. In this paper, a parametric HCW
concept configuration was presented based on the basic design principle of HCW aerodynamic layout, by adding an

第  54  卷 第  10  期 力      学      学      报 Vol. 54,  No. 10

2022  年  10  月 Chinese Journal of Theoretical and Applied Mechanics Oct.,  2022

流体力学

 

    2022–05–24 收稿, 2022–09–05 录用, 2022–09–06 网络版发表.

1) 国家自然科学基金 (12002347)和中国科学院基础前沿科学研究计划 (ZDBS-LY-JSC005)资助项目.

2) 肖尧, 工程师, 主要研究方向: 高超声速飞行器气动优化与设计. E-mail: xiaoyao@imech.ac.cn
 

引用格式:  常思源, 肖尧, 李广利, 田中伟, 崔凯. 翼反角对高压捕获翼构型亚声速气动特性影响分析研究. 力学学报,  2022,  54(10):  2760-
2772
Chang Siyuan, Xiao Yao, Li Guangli, Tian Zhongwei, Cui Kai. Effect of wing dihedral and anhedral angles on subsonic aerodynamic
characteristics of HCW configuration. Chinese Journal of Theoretical and Applied Mechanics, 2022, 54(10): 2760-2772



HCW with single support to a delta wing-body combination. The influence of wing dihedral/anhedral angle variations on
subsonic aerodynamic characteristics of HCW configuration at the angle of attack (AOA) range of 0° to 10° was studied
by utilizing uniform experimental design, computational fluid dynamics numerical simulation, and Kriging surrogate
model, which regarded the dihedral/anhedral angles of both HCW and delta wing as the design variables. Specifically, the
variation law of lift-drag characteristics, longitudinal and lateral-directional stability characteristics, and flow field vortex
structures were analyzed. The results show that the influence of wing dihedral/anhedral angles on the lift-drag ratio (L/D)
at low AOA is more significant than that at high AOA. The increase in HCW dihedral angle improves L/D of
configuration, while the increase in HCW anhedral angle or delta wing dihedral angle reduces L/D. As the delta wing
anhedral is increased from 0°, L/D has a slight improvement initially and then slowly reduces. The longitudinal stability,
which is generally less affected by wing dihedral/anhedral angles, slightly improves as the HCW dihedral angle increases
but reduces as the delta wing dihedral angle increases. Moreover, the lateral stability improves as the HCW or delta wing
dihedral angle increases but reduces as the anhedral angle increases. However, at the high angle of attack, the
improvement of lateral stability may be limited while the delta wing has a large anhedral angle. As for the directional
stability, the increase in HCW dihedral angle improves it, while HCW anhedral angle reduces it. In particular, the
increase in both the dihedral and anhedral angles of the delta wing can improve the directional stability, but the effect of
the anhedral angle is stronger.

Key words    high-pressure capturing wing, subsonic, numerical simulation, dihedral/anhedral angles, stability

 引 言

随着航空航天技术的快速发展, 人类在临近空

间的探索与应用等活动日益频繁, 飞行任务向多样

化、复杂化及智能化等方向发展, 高昂的飞行成本

也逐渐成为一个十分突出的问题 , 各国对速域更

宽、空域更广、航程更远、成本更低且重复性更强

的高超声速飞行器的需求更加旺盛.
长久以来, 欧、美、日等发达国家对宽速域高

超声速飞行器开展了大量研究. 2013年, 美国希德·马丁

公司公布了 SR-72高超声速临近空间无人侦察机长

期发展计划; 欧共体先后资助 2 次的 LAPCAT 计

划[1-2], 旨在研发用于 MR2 高超声速飞机[3] 的长时

高性能推进系统; 2014 年起, 欧洲、俄罗斯和澳大

利亚联合开展了“高超声速飞行试验 -国际合作

(HEXAFLY-INT)”项目[4-5], 其远景目标是发展一种

能够 2~3 h从欧洲飞至亚洲或澳洲的高超声速客机.
在学术界, 以日本学者 Lobbia 等[6-8] 和意大利学者

Aprovitola 等[9-10] 为代表的团队分别针对高超声速

再入飞行器开展了大量多学科优化设计研究; 美国

迈阿密大学查戈成等[11] 和 Espinal等[12] 提出了一种

超声速“双向飞翼”概念, 国内外对该新型布局向高超

速域进行了一定程度的拓展[13-14]. 整体而言, 关于宽

速域高超声速飞行器的研究大多仍处于概念探索层

面, 距离真正的实际飞行还面临很多关键技术亟待攻关.

从当前的研究态势来看, 大多数宽速域高超声

速飞行器主要基于“乘波体”布局设计[15]. 然而, 在高

超声速条件下升阻比与容积率之间存在十分强烈的

制约关系. 例如, 为了获得较高的升阻比以提升航程

等指标, 往往需要进行扁平化设计. 因此, 装载能力

相对有限, 容积率仍有待进一步提升. 针对这一问题,
崔凯等[16-17] 提出了一种“高压捕获翼 (high-pressure
capturing wing, HCW)”新型气动布局概念, 其基本原

理是在机体上方合适的位置引入捕获翼, 合理利用

机体在高超声速条件下产生的激波, 从而在捕获翼

上形成有益气动干扰, 能够保证飞行器在获得大容

积率的同时, 显著提高其升力和升阻比.
目前, 针对 HCW 新型气动布局的研究主要集

中在高超声速条件下的外形优化设计[18-19] 与气动性

能评估[20-21]. 研究结果表明, 该布局在高超声速条件

下可以有效缓解升阻比、容积率与升力系数之间的

矛盾关系, 为未来高超声速飞行器气动布局设计提

供了新的思路. 此外, 考虑到现有的宽速域高超声速

飞行器大多采用大后掠、小展弦比的布局设计, 其
在低速飞行阶段, 特别是起降阶段面临升力不足、

稳定性差等缺陷 ,  针对该问题 ,  部分学者从变构

型[22-23]、翼型设计[24-25]、前缘优化[26] 等方面进行了

探索研究. 与传统布局方式相比, 捕获翼的引入使得

HCW气动布局具有双升力面, 有望改善低速条件下

升力不足的问题. 为此, 王浩祥等[27-29] 针对一种圆
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锥-圆台组合平板简化构型, 对 HCW新型布局在亚/
跨/超声速下的基本流场特性进行了初步研究, 重点

分析了机体与捕获翼之间的气动耦合效应.
然而, 在 HCW 新型气动布局的低速稳定性方

面, 相关研究尚处于起步阶段. 一般来说, 翼面上/下
反是改变飞行器横航向稳定性的有效思路[30-32], 特
别在亚声速飞行器中十分常见. 因此, 对 HCW 新型

布局的翼面进行上/下反, 综合改善其在亚声速条件

下的气动性能和稳定性, 是一项值得研究的课题. 本
文基于 HCW 气动布局的基本原理, 设计了一种概

念构型, 结合试验设计方法、数值模拟方法和代理

模型方法, 研究了基于翼面上/下反改善其亚声速稳

定性的可行性, 为 HCW 气动布局在宽速域高超声

速飞行器设计中提供了参考.

 1     研究对象

 1.1    高压捕获翼基本原理

高压捕获翼气动布局的基本设计原理如图 1所
示, 高速来流经过机体上壁面的剧烈压缩产生斜激

波 IS, 在机体上方合适的位置安放一个薄翼 (即高压

捕获翼, 下文简称捕获翼或 HCW) 用于“捕获”斜激

波 IS 并诱导出反射激波 RS; 这样来流在经过 IS 和

RS 两道激波的双重压缩后将在捕获翼下表面产生

显著的高压区①; 此外, 由于捕获翼通常与来流近似

平行, 因此其上表面的压强相对较低.
  

IS: incident shock
RS: reflected shock
EW: expansion wave

high-pressure zone

fore body compress surface

HCW
upper
lower

··· rear body

M∞, P∞

①

EW
RS

IS

 
图 1   高压捕获翼基本原理示意图

Fig. 1    Schematic diagram of HCW basic principle
 

一方面, 捕获翼上/下表面存在较大的压强差,
因此可为整机贡献较大的升力; 另一方面, 由于捕获

翼通常采用薄翼设计, 其阻力的增加有限, 因此整机

的升阻比也将显著提升. 值得说明的是, 通过合理设

计机身型面, 可以使反射激波 RS恰好掠过机身最高

点, 且气流经过机身最高点时会产生较强的膨胀波

EW, 进而显著削弱反射激波 RS 的强度, 能有效避

免反射激波 RS 对机体后段或捕获翼支撑结构产生

不利的气动干扰.

 1.2    高压捕获翼基准构型

根据上述 HCW 基本原理, 为了便于计算分析,
本文设计了一种参数化概念构型, 作为本文工作的

基准构型. 如图 2所示, 基准构型包含捕获翼和机体

三角翼 (body delta wing, BW)两个升力面, 捕获翼通

过单立板支撑与机体后部相连, 根据文献 [18] 中的

准则可以确定捕获翼在机体上方的位置, 为了简化

外形, 三角翼与机身腹部直接拼接, 其中两翼面及支

撑均简化为等厚度的平板 (且前缘线均为直线, 并采

用圆弧钝化), 未考虑控制舵面. 基准构型的一些主

要几何参数如下: 对于机体, 其轴向长度为 1 m, 上/
下表面压缩角分别为 9°和 6°; 对于捕获翼, 其轴向

长 0.49 m, 展向长 0.8 m, 前缘和尾缘的后掠角分别

为 30°和 20°, 装配攻角为 3.5°; 三角翼后掠角为 70°,
且厚度和捕获翼一样均为 2 mm.
  

Y

Z Z
Y
X

X

X

Z

Y

 
图 2   高压捕获翼基准构型三维视图

Fig. 2    3D view of the basic HCW configuration
 

进一步, 对基准构型在设计状态点 (马赫数 Ma =
6, 高度 H = 30 km) 下的流场开展了计算流体力学

(computational fluid dynamics, CFD) 数值仿真计算,
飞行器物面及纵对称面上的压强分布如图 3 所示,
结果表明所给出的基准构型符合 HCW 布局的基本

设计原理, 此处不再赘述.
  

P/Pa 500 837 1401 2345 3926 6571 11 000

 
图 3   基准构型压强云图

Fig. 3    Pressure contours of the basic configuration
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 1.3    含翼反角的高压捕获翼构型

从上述 HCW 基准构型出发, 在参数化建模中

考虑两翼面的上/下反角, 以研究翼反角对气动特性

的影响. 如图 4所示, 分别从捕获翼和三角翼的翼尖

处沿展向选取适当宽度的翼面进行上/下偏折. 值得

说明的是, 由于偏折段宽度过小可能无法反映出翼

反角对整机气动性能的影响, 而受飞行器布局的限

制偏折段宽度也不能过大, 经综合考虑, 捕获翼和三

角翼偏折段的宽度分别取其对应半展长的 0.5 倍和

0.4 倍. 此外, 由于捕获翼和三角翼偏折段的形状分

别为四边形和三角形, 建模中上/下反的处理略有差

异: 当捕获翼上/下反时, 保证其展长不变; 当三角翼

上/下反时, 保证其表面积不变.
  

0.5d1

0.4d1

θhcw

θbw

d1

d2 
图 4   翼面上/下反角示意图

Fig. 4    Schematic diagram of the wing dihedral/anhedral angles
 

θhcw θbw

θhcw = θbw = 0◦

为了便于描述, 将捕获翼和机体三角翼的翼反

角分别用    和    表示, 并规定正值表示上反, 负
值表示下反. 表 1 给定了两个设计变量的上/下界范

围, 即设计空间, 其中三角翼反角的设计空间更大.
当   时, 即对应基准构型.
  

表 1   设计变量及取值范围

Table 1    Design variables and space

Design variables Lower bound/(°) Upper bound/(°)

θhcw  −20 20

θbw  −40 40
 

 2     分析方法

图 5给出了研究工作的分析流程. 首先, 基于所

设计的 HCW 基准构型, 确定合适的设计变量及设

计空间, 选择均匀试验设计方法生成设计变量集, 进
而获得一系列含翼反角的 HCW 构型作为构型样本

集. 然后, 结合基准构型网格及批量网格生成脚本,
完成所有样本构型计算网格的自动批量生成, 对所

有样本构型开展若干工况下的 CFD数值计算, 并提

取出相应的气动性能参数, 构建气动数据集. 最后,
采用 Kriging 代理模型方法分别对不同类别的气动

数据进行建模, 获取其在整个设计空间的响应, 并结

合典型外形的流场特性, 分析翼反角对 HCW 构型

亚声速气动特性的影响.
  

uniform
experimental design

basic HCW
configuration

batch
grid generation

CFD simulation

results analysis

configuration set

Kriging modeling

 
图 5   分析流程图

Fig. 5    Flowchart of analysis
 

 2.1    试验设计方法

为了构建高精度的输入−输出响应模型, 往往需

要使样本点在整个设计空间内均匀分散. 采用了实

际应用广泛的均匀试验设计 (uniform design, UD)
方法[33], 使得构型样本均匀分布在整个设计空间.

在构建代理模型时, 不仅需要训练样本集, 往往

还需要测试样本集用于考核代理模型的精度. 对于

训练样本集, 为了充分覆盖表 1给出的设计空间, 设
定每个设计变量有 81个水平, 采用 UD方法时每个

水平仅使用一次, 这样最终便获得了 82个训练样本

点 (包含基准构型), 其分布如图 6 中红色方形散点
 

−20 −10 0 10 20
θhcw/(°)

θ b
w
/(°

)

−40

−20

0

20

40

train sample test sample 
图 6   试验设计样本点分布

Fig. 6    Experimental design sample point distribution
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所示. 进一步, 采用 UD 方法生成 11 个样本点作为

测试样本, 其分布如图 6 中绿色菱形散点所示. 图 7
给出了测试样本集对应的 11 个 HCW 构型, 可以看

出, 不同构型的外形差异明显, 能有效代表不同水平

的翼反角组合.
  

 
图 7   构型的测试样本集

Fig. 7    Test sample set of configuration
 

 2.2    数值模拟方法

θhcw = 20◦ θbw = 15◦

本文基于 CFD 数值模拟方法来评估不同构型

的气动性能, 首先需要划分流场的计算网格. 为了获

得高质量网格的同时兼顾生成效率, 所有构型均采

用混合网格, 物面由三角形单元划分, 通过向外层层

拉伸生成三棱柱单元来刻画边界层流动; 空间区域

主要用六面体单元填充, 局部由四面体单元和四棱

锥单元进行过渡; 远场边界为球面, 球体中心位于飞

行器顶点, 半径为飞行器轴向长度的 15 倍, 以尽量

缓解远场边界对亚声速计算的影响. 图 8 显示了翼

反角   ,    对应构型的计算网格, 总网

格单元数约为 1091万.
本文所有构型的计算网格都是在基准构型网格

的基础上, 借助 Python脚本来实现批量自动生成的.
首先, 录制网格生成的宏文件, 该宏文件可以依次实

现网格生成软件的调用、基准构型网格的导入、捕

获翼 /三角翼翼尖处面网格的重建、体网格的生

成、边界条件的设置及网格文件的输出等关键步

骤. 然后, 编写 Python脚本, 对宏文件中翼反角参数

控制、文件输出路径等对应的命令行进行修改, 从
而得到新的宏文件. 最后, 按照给定的翼反角参数组

合, 反复进行宏文件的修改、保存和运行, 便可以自

动完成所有网格的生成. 通过这种方式, 不仅可以大

大节省琐碎繁复的人工操作, 提高网格生成效率, 同
时也能保证所有构型的网格质量及单元数基本一致.

k−ε

在 CFD数值算法方面, 采用有限体积法求解三

维可压缩 Navier-Stokes 方程, 空间离散采用二阶精

度、多维 TVD格式, 时间推进采用二阶精度的双时

间步方法, 黏性通量采用二阶中心格式计算, 并采用

工程上应用广泛的二方程   湍流模型. 该 CFD数

值模拟方法的可靠性验证可以参阅文献 [28-29], 因
为篇幅有限, 本文不再赘述.

α

β

对每个构型, CFD数值模拟的计算条件如下: 马
赫数 Ma = 0.4, 高度 H = 0 km; 来流攻角   取 0°, 5°,
10°, 来流侧滑角   取 0°, 5°, 其中侧滑角为正表示来

流吹向右翼, 即每个构型对应计算 6个工况; 参考面

积均取飞行器俯视投影面积, 即 0.368 m2, 参考长度

取机体轴向长度, 即 1 m, 原点位于机体头部顶点, 质
心坐标均为 (0.6, 0, 0) m.

 2.3    代理模型方法

通过整理数值模拟结果, 获取气动数据集, 进而

可以采用代理模型来构建设计变量与目标气动参数

之间的映射关系. 目前常用的代理模型主要有克里

金 (Kriging)模型、径向基函数模型及神经网络模型

等, 其中 Kriging模型已被广泛证明在求解强非线性

问题中往往能够取得较好的拟合效果. 因此采用实

际中应用广泛的普通克里金 (ordinary Kriging,
OK)模型来进行建模, 其表达式可以简单表示为

ẑo =

n∑
i=1

λizi (1)

ẑo xo zi xi λi其中,     为点    处的估计值,     为点    的真实值.   
为权重系数, 其求解过程中不仅要满足最优估计条件

min
λi

Var (ẑo− zo) (2)

 

 
图 8   计算网格

Fig. 8    Computational grid
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同时也要满足无偏约束条件

n∑
i=1

λi = 1 (3)

对于不同的目标参数, 基于前述 82个训练样本

构建相应的 OK模型, 并用 11个测试样本来度量其

模型精度. 具体地, 以前述 2 个设计变量 (经 min-
max归一化后)为输入量, 模型的输出量为单独某种

气动性能参数, 即每个目标参数对应一个 OK模型.

 3     精度考核

 3.1    网格无关性验证

θhcw = 20◦ θbw = 15◦

1.0×10−4 5.0 × 10−5

2.0×10−5

网格无关性是校核 CFD 数值模拟结果有效性

的重要指标. 本文以翼反角   ,    对应

的构型为例, 分别生成了粗 (coarse)、中 (medium)
和细 (refined) 3 套网格开展网格无关性分析, 网格

单元总量依次约为 551万、1091万和 2109万, 壁面

第一层网格厚度分别为      m,           m,
 m, 对应的 Y+分别为 35.0, 16.7, 6.6.

α = 10◦ β = 0◦
首先考察了气动力和力矩的计算结果. 表 2 给

出了在攻角    、侧滑角    时升力系数 CL、

阻力系数 CD 及俯仰力矩系数 Cm 的计算结果, 以细

网格结果为基准, 可以看出中网格与细网格之间的

差异较小, 均在 0.95%以内; 而粗网格与细网格之间

的差异稍大, 最大差异为俯仰力矩系数变化 4.08%.
  

表 2   不同网格下的气动力、力矩结果

Table 2    Force and moment results of different grids

Coarse grid Medium grid Refined grid
CL 0.704 1 0.698 4 0.699 9
ΔCL 0.59% −0.22% −

CD 0.209 5 0.211 9 0.213 3

ΔCD −1.75% −0.65% −

Cm −0.027 53 −0.026 69 −0.026 45
ΔCm 4.08% 0.91% −

 

α = 0◦随后考察了攻角   时焦点位置 Xac、横向静

稳定导数 Clβ 及航向静稳定导数 Cnβ 的计算结果, 如
表 3所示, 同样可以看到, 中网格与细网格之间的差

异较小, 最大差异为 Cnβ 变化 0.98%; 而粗网格与细

网格之间的差异十分明显 ,  最大差异为 Cnβ 变化

12.02%; 相比之下, 3种网格计算出的 Xac 和 Clβ 都比

较接近, 均在 1.5%以内.
整体来看, 中网格与细网格对应的升阻特性及

稳定性参数相对误差在 1% 以内, 而粗网格的航向

静稳定导数及俯仰力矩误差较大. 因此认为基于中

网格, 即网格量 1100 万左右, 获得的气动数据是可

信的.

 3.2    建模精度分析

为了度量不同目标参数 OK 模型的精度, 本文

使用平均绝对误差 (mean absolute error, MAE)和平

均相对误差 (mean relative error, MRE) 两种指标来

度量 11组测试样本数据的预测误差, 从而说明不同

目标参数的建模精度.
表 4给出了 5个主要的目标参数在不同攻角状

态下的两种测试误差. 可以看出, 在所有攻角状态下,
升阻特性参数 CL 和 CD 以及焦点位置 Xac 的建模精

度较高, MRE 均在 0.45% 以内; 而横航向静稳定导

数 Clβ 和 Cnβ 的建模精度相对稍低, MRE在 0.75% ~
2.96% 之间. 虽然可以通过扩充训练样本来进一步

提高 Clβ 和 Cnβ 的建模精度, 但考虑到本文主要关心

气动特性的变化规律, 对其量值大小没有过高要求,

 
表 3   不同网格下的稳定性参数结果

Table 3    Stability parameter results of different grids

Coarse grid Medium grid Refined grid
Xac 0.614 5 0.615 4 0.615 0
ΔXac −0.09% 0.06% −

Clβ −0.085 93 −0.084 90 −0.084 66

ΔClβ 1.50% 0.28% −

Cnβ 0.059 20 0.053 37 0.052 85
ΔCnβ 12.02% 0.98% −

 
表 4   不同目标参数的测试集误差

Table 4    Test set errors for different target parameters

Output α/(°) MAE MRE

CL

0 9.2 × 10−4 0.43%

5 8.4 × 10−4 0.19%

10 1.1 × 10−3 0.16%

CD

0 1.2 × 10−4 0.24%

5 2.8 × 10−4 0.27%

10 3.3 × 10−4 0.17%

Clβ

0 4.2 × 10−4 0.98%

5 7.9 × 10−4 1.80%

10 1.0 × 10−3 1.63%

Cnβ

0 4.3 × 10−4 0.75%

5 6.3 × 10−4 1.05%

10 2.1 × 10−3 2.96%

Xac
0 5.2 × 10−4 0.09%

5 3.9 × 10−4 0.06%
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因此可以适当放宽对建模精度的要求, 即认为当前

的建模精度足以支撑本文的分析.

 4     亚声速气动特性

 4.1    升阻特性分析

α = 0◦ 10◦
首先分析翼反角对 HCW构型升阻特性的影响.

图 9(a) ~ 图 9(f) 分别给出了攻角   ,    时升力

系数 CL、阻力系数 CD 和升阻比 L/D 在整个设计空

间下的分布, 其中横、纵坐标分别表示捕获翼和三

角翼的反角; 等值线表示相对于基准构型计算结果

的变化率, 且正值对应的等值线为实线, 负值对应虚线.
α = 0◦从升力系数的分布来看, 当    时, 如图 9(a)

所示, 一方面, 升力系数随捕获翼下反角的增大而单

调减小, 随上反角的增大而单调增大; 另一方面, 升
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图 9   设计空间内升、阻力系数及升阻比分布

Fig. 9    Lift coefficient, drag coefficient, and lift-drag ratio distribution in
design space
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θ∗bw
θ∗bw

θhcw = 20◦ θbw = −5◦

α = 10◦

α = 0◦

θ∗bw −25◦

力系数随三角翼上反角的增大会单调减小, 但随三

角翼下反角的增大却呈现出“先增后减”的趋势, 即
三角翼存在临界下反角   , 三角翼略微下反有利于

提高升力, 但超过   后升力将不增反降. 就该构型

而言, 升力系数在设计空间内增量最大对应的翼反

角约为    ,     , 增幅约为 4%, 而三角

翼上反且捕获翼下反将显著降低升力系数, 最大降

低约 16%. 当攻角增大到   时, 如图 9(b) 所示,
升力系数的变化趋势与   类似, 但变化幅度会略

微提高, 且三角翼临界下反角会显著提高, 此时不同

捕获翼反角对应的   均在   左右.
α = 0◦

α = 10◦

θ∗bw = −25◦

对于阻力系数, 从图 9(c)可以看出, 当   时,
阻力系数主要对三角翼反角更敏感, 捕获翼反角变

化几乎不影响阻力; 在整个设计空间内阻力系数最

大仅变化了约 5%, 即此时翼反角对阻力系数的影响

较小. 然而, 当攻角增大到   时, 如图 9(d)所示,
翼反角对阻力系数的影响程度提高, 此时阻力系数

的变化趋势与升力系数类似, 同样存在一个较为固

定的三角翼临界下反角   .

α = 0◦

θ∗bw

θ∗bw

α = 0◦

α = 0◦

α = 10◦ α = 10◦

根据升力系数和阻力系数, 可以得到升阻比分

布, 如图 9(e)和图 9(f)所示. 当   时, 升阻比随捕

获翼下反角的增大而单调减小, 随捕获翼上反角的

增大而单调增大; 三角翼存在临界下反角   , 当三

角翼上反或下反角较大时, 升阻比均会降低; 在整个

设计空间, 仅当捕获翼上反且三角翼下反角在   附

近时, 升阻比会增大, 但最大增量仅在 3% 左右. 整
体来看,     时升阻比的变化规律与升力系数一

致, 反映了小攻角时翼反角变化主要是通过影响升

力系数进而改变升阻比的. 与升力系数和阻力系数

不同, 随着攻角增大, 翼反角对升阻比的影响反而会

减弱, 升阻比最大变化率从    时的 15% 降低到

 时的 7% 左右. 当   时, 在设计空间内尚

不存在明显的三角翼临界下反角, 当捕获翼上反或

三角翼下反时, 升阻比会略微增大.

 4.2    纵向静稳定性分析

为研究翼反角对 HCW 构型纵向静稳定性的影

响, 选用焦点位置 Xac 这一参数来度量纵向静稳定性

的大小, 当焦点后移时, 即 Xac 值增大, 说明纵向静稳

定性增强; 反之则说明纵向静稳定性减弱.
α = 0◦ 5◦

α = 0◦
图 10(a) 和图 10(b) 分别给出了攻角   和 

时设计空间内焦点位置 Xac 分布, 可以看出, 当 

时, 焦点位置受三角翼反角的影响比捕获翼反角更

5◦

加显著, 但总体影响有限; 当捕获翼上反时, 焦点后

移, 即纵向稳定性增强, 反之则纵向稳定性减弱; 当
三角翼上反时, 焦点前移, 即纵向稳定性减弱; 当三

角翼下反时, 焦点后移, 但变化量很小, 最大仅在

1% 左右, 即纵向稳定性受三角翼下反角的影响较

小. 当攻角增大到   时, 焦点位置受捕获翼反角的影

响有所增强, 但整体规律不变.
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图 10   设计空间内焦点位置分布

Fig. 10    Aerodynamic center position distribution in design space
 

 4.3    横航向静稳定性分析

Iz/Ix

飞行器横航向稳定性通常由 Clβ, Cnβ, CnβDYN

和 LCDP 这 4个参数进行评估[34], 其中 Clβ 和 Cnβ 分

别表示横向和航向的单通道静稳定性导数; CnβDYN

为偏航动态失稳参数, 表征飞行器无控状态下横航

向开环稳定特性, 其在 Cnβ 的基础上, 考虑了横向稳

定性对飞行器航向稳定性的耦合增益, 且该增益随

飞行器转动惯量之比   及飞行攻角的增加而增大;
LCDP 为滚转操纵偏航失稳参数, 表征滚转操纵时

横航向闭环稳定特性, 该判据与控制策略密切相关[35].
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考虑到 CnβDYN 计算时与质量特性密切相关, 且该参

数实质上仍然是静态稳定参数; 而 LCDP 求解过程

涉及许多操纵稳定性导数, 计算较为复杂, 因此通过

Clβ 和 Cnβ 两参数评估翼反角对 HCW构型亚声速条

件下横航向静稳定性的影响.
值得说明的是, 在图 2所示的机体坐标系下, Clβ <

0表示横向静稳定, Clβ > 0表示横向静不稳定, Clβ 值

越小表示横向静稳定性越强; Cnβ > 0 表示航向静稳

定, Cnβ < 0 表示航向静不稳定, Cnβ 值越大表示航向

静稳定性越强.
α = 0◦ 10◦

α = 0◦

α = 10◦

θbw > 30◦

图 11(a) 和图 11(b) 分别给出了攻角   ,  
时 Clβ 分布, 为了方便比较, 图中红色数值表示基准

构型的计算结果. 可以看出, 当   时, Clβ 随捕获

翼或三角翼下反角的增大而增大; 另一方面, Clβ 对

捕获翼上/下反角的敏感度基本相同, 而对三角翼的

下反角相比其上反角更加敏感. 对于大攻角   ,
捕获翼反角对 Clβ 的影响较小, 此时 Clβ 对三角翼下

反角更加敏感; 随着三角翼上反角增大, Clβ 开始会

逐渐减小, 但当   , Clβ 基本保持不变.

整体来看, 横向静稳定性受三角翼反角的影响

比捕获翼更大; 无论捕获翼还是三角翼, 下反均会使

飞行器横向静稳定性减弱, 上反则使横向静稳定性

增强; 在大攻角状态时, 当三角翼上反角增大到一定

程度, 横向静稳定性基本不再提升.

α = 0◦

20◦ 10◦

α = 10◦

对于航向静稳定性, 从图 11(c) 可以看出, 在小

攻角   时, 捕获翼下反则 Cnβ 单调减小, 上反则

Cnβ 单调增加; 三角翼下反时, Cnβ 单调增加, 而上反

则 Cnβ 呈现出先减后增的趋势; 在整个设计空间中,
Cnβ 最小值对应于捕获翼下反   且三角翼上反 

左右; 整体来看, 三角翼反角对 Cnβ 的影响比捕获翼

更大. 进一步, 从图 11(d)可以看出, 在大攻角 

下, Cnβ 随捕获翼上/下反的变化趋势和小攻角状态

一致, 但 Cnβ 对捕获翼反角相比三角翼更加敏感; 三
角翼上反时, Cnβ 单调增加, 而下反则 Cnβ 呈现出先

略微减小后迅速增大的趋势, 即与小攻角下的变化

规律发生了明显变化.
由此可见, 在亚声速飞行时, 捕获翼下反会减弱
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图 11   设计空间内 Clβ 和 Cnβ 分布

Fig. 11    Clβ, Cnβ distribution in design space
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航向静稳定性, 而上反则会增强, 且捕获翼反角对航

向静稳定性的这种影响规律在一定攻角范围内是一

致. 而对于三角翼, 航向静稳定性随其反角的变化规

律对攻角相对更加敏感, 小攻角时, 三角翼上反角增

大, 航向静稳定性将先减弱后增强, 而下反则会明显

提高航向静稳定性; 攻角较大时, 三角翼上反却更容

易提高航向静稳定性, 而随着下反角增大, 航向静稳

定性则呈现出先略微减弱后迅速增强的趋势.

α = 0◦

α = 10◦

从翼反角对横航向稳定性的影响程度上看, 在
小攻角    状态时, 捕获翼上/下反对横向稳定性

的影响比航向略大, 而在大攻角   状态时, 捕获

翼上/下反对航向稳定性的影响更大; 对于三角翼,
在两个攻角状态下, 其上/下反对横向稳定性的影响

都更强.

 4.4    流场分析

θhcw = 11◦

θbw = 24◦

θhcw = −11◦ θbw = −24◦

为了进一步探寻翼反角对 HCW 构型亚声速气

动特性的影响机理, 本节结合不同构型典型工况下

的流场结果, 对前述相关现象进行说明. 为了包含捕

获翼和三角翼上/下反两种情况, 鉴于篇幅有限, 本
节的流场分析主要针对无反的基准 (basic)构型、上

反 (dihedral) 构型和下反 (anhedral) 构型展开, 其中

上反构型两翼面均上反 ,  对应翼反角     ,
  ;  下反构型两翼面均下反 ,  对应翼反角

 ,    .
α = 0◦ β = 0◦图 12 给出了在    ,     时不同构型机体

上、下表面的压强分布, 可以看出, 机体上表面的高

压区主要集中在机身前体以及尾部, 低压区主要分

布在机身中部以及三角翼偏折段; 机体下表面压强

从前缘到尾缘逐渐减小, 但整体较高. 不同构型间机

体上表面压强分布近似, 下表面压强分布差异较大,
且主要体现在翼面偏折段的前缘附近, 三角翼上反

使得下表面高压区范围减小; 反之, 下反使得高压区

范围增大. 图 13给出了捕获翼上、下表面的压强分

布, 可以看到捕获翼上表面整体压强更高, 下表面压

强呈现中心底边缘高的分布. 不同构型间捕获翼下

表面压强分布近似, 上表面压强分布差异主要集中

在尾缘, 且捕获翼上反使得上表面高压区范围减小;
反之, 下反使得高压区范围增大.

考虑到升、阻力是由物面压强差和投影面积两

因素综合决定的, 当三角翼下反时, 两因素对升、阻

力的影响是相反的. 具体来说, 当三角翼下反角小幅

增加时, 此时投影面积的改变很小, 上、下表面压强

差对升、阻力起主导作用, 升、阻力均会增加; 而当

三角翼下反角超过某一临界值时, 此时投影面积将

对升、阻特性起主导作用, 如法向投影面积减小会

导致升力降低, 轴向投影面积减小会导致阻力降低.
当三角翼上反时, 物面压强差和投影面积的变化均

会导致升、阻力减小, 因此升、阻力将在两者共同

作用下单调变化. 另一方面, 捕获翼上/下反时投影

面积的变化较小, 因此其提供的升、阻力主要受压

强变化主导. 综合以上分析, 翼反角对升阻特性的影

响规律如 4.1节所述.

α = 10◦ β = 0◦

∥ω∥

在亚声速大攻角飞行时, 该构型背风面旋涡会

对气动性能产生影响. 图 14给出了在   ,  
时不同构型机体上表面的压强分布及不同切面的流

场涡量   , 可以看出, 捕获翼上表面的旋涡尚未完

全发展起来, 呈现出不规则的形状; 而不同构型机体

背风面均具有明显的涡结构, 旋涡沿三角翼前缘从

机体头部一直延伸到尾部, 造成三角翼两侧出现大

范围的低压区. 当三角翼上反时, 旋涡强度下降, 导

 

P/Pa 95 000 97 000 99 000 101 000 103 000

dihedral basic anhedral basic
(a) 上表面

(a) Upper surface

(b) 下表面
(b) Lower surface

dihedral basic anhedral basic

 
图 12   机体上、下表面压强分布 (α = 0°, β = 0°)

Fig. 12    Pressure distributions on the upper and lower surface of bodies
(α = 0°, β = 0°)
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致三角翼上表面低压区的范围减小; 反之, 三角翼下

反时, 旋涡强度增加, 甚至出现了较强的二次涡和翼

尖涡结构, 导致低压区范围明显增大.

α = 10◦ β = 5◦

∥ω∥

进一步, 考虑侧滑角对流场的影响, 图 15 给出

了在    ,     时 3 种构型机体上、下表面的

压强分布及不同切面的流场涡量   . 可以看出, 对
于上表面, 不同构型间三角翼两侧涡结构一致, 均由

头部沿三角翼前缘向尾部延伸, 且旋涡强度的差异

决定了两侧低压区的形态. 不同构型间上表面压强

分布差异主要体现在三角翼偏折段的低压区及尾部

翼根处的高压区. 相对于基准构型, 三角翼上反使得

上表面偏折段低压区明显减弱, 尾部翼根高压区范

围减小, 两侧压强差异减小, 综合导致滚转恢复力矩

增大, 横向稳定性提高; 三角翼下反使得上表面偏折

段低压区明显增强, 尾部翼根高压区范围增大, 两侧

压强差异增大 ,  综合导致横向稳定性降低 .  从图

15 下表面压强分布也可以看出, 不同构型间下表面

左侧高压区分布较为一致, 差异主要体现在右侧翼

面偏折处附近, 三角翼上反使得右侧偏折处压强明

显降低, 恢复滚转力矩增大, 横向稳定性提高.

 

P/Pa 95 000 97 000 99 000 101 000

dihedral basic anhedral basic

(a)上表面
(a) Upper surface

dihedral basic

dihedral basic

anhedral basic
(b) 下表面

(b) Lower surface 
图 13   捕获翼上、下表面压强分布 (α = 0°, β = 0°)

Fig. 13    Pressure distributions on the upper and lower surface of HCWs
(α = 0°, β = 0°)
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dihedral basic
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anhedral basic 
图 14   机体上表面压强分布及涡结构 (α = 10°, β = 0°)

Fig. 14    Pressure distributions on the upper surface of bodies and vortex
structures (α = 10°, β = 0°)
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图 15   机体上、下表面压强分布及涡结构 (α = 10°, β = 5°)

Fig. 15    Pressure distributions on the upper and lower surface of bodies
and vortex structure (α = 10°, β = 5°)
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α = 10◦ β = 5◦
下面考察侧滑角对捕获翼表面压强的影响, 图 16

给出了在    ,     时 3 种构型捕获翼上、下

表面的压强分布. 可以看出, 不同构型间上表面右侧

压强分布变化较小, 差异主要体现在左侧翼面尾缘

附近的高压区; 对于不同构型间下表面压强分布的

差异, 一方面体现在左侧翼面尾缘附近高压区, 另一

方面体现在右侧翼尖附近的高压区. 相对基准构型,
捕获翼上反导致上表面左侧压强降低, 下表面左侧

压强降低且右侧压强升高, 虽然上、下表面贡献的

滚转力矩是相反的, 但由于上表面压强变化更显著

一点, 因此综合导致恢复滚转力矩小幅增加, 即横向

稳定性稍微提高. 此外, 由于捕获翼左侧偏折段上、

下表面的压差比右侧大, 因此偏航力矩主要受左侧

影响, 当捕获翼上反时, 综合导致左侧贡献的恢复偏

航力矩增加, 航向稳定性提高. 同理, 捕获翼下反时

将导致横向、航向稳定性都降低, 此处不再赘述.

 5     结 论

本文基于高压捕获翼新型气动布局的基本原

理, 设计了一种机身-三角翼组合、单立板支撑布局

的高压捕获翼概念构型. 以捕获翼和三角翼的上/下
反角为设计变量并构建参数化几何模型, 结合均匀

试验设计方法、CFD 数值模拟方法和 Kriging 代理

模型方法, 研究了 0° ~ 10°攻角状态下翼反角对高压

捕获翼构型亚声速气动特性的影响, 主要结论如下.
(1) 升阻特性方面, 小攻角状态下翼反角对升阻

比的影响比大攻角更加显著; 捕获翼上反时, 升阻比

略微增加, 下反升阻比则减小; 三角翼上反时, 升阻

比减小, 下反时升阻比先略微增大, 直到超过某临界

下反角后, 将不增反降; 整体来看, 升阻比的改变主

要受升力主导.
(2) 三角翼上反对该构型静稳定性的综合增益

相比下反更显著. 一方面, 三角翼上反时, 纵向稳定

性略微减弱, 但横向和航向稳定性均会增强, 但在较

大攻角时, 上反角过大可能对横向稳定性的提升有

限; 另一方面, 三角翼下反时, 纵向稳定性基本不变,
航向稳定性会增强 (尤其在小攻角状态下效果更强),
但横向稳定性会明显减弱.

(3) 捕获翼上反对增强该构型静稳定性的综合

效果相比下反更好. 从变化规律上看, 捕获翼上反时,
纵向、横向和航向稳定性均会有所增强, 下反则纵

向、横向和航向稳定性均减弱.
(4) 从提高该构型亚声速状态下三通道稳定性

的角度来看, 捕获翼和三角翼同时上反这种组合相

对较优, 当然, 上反角度还需要根据具体的外形进行

详细设计.
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