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摘　 要： 宽域高超飞行器气动布局设计已是研究热点之一。 高压捕获翼新型气动布局可同时满足高容积率、 高升

力和高升阻比， 此布局前期研究主要针对高超声速状态。 基于该背景， 以宽域高超飞行器为主要目标， 依据高压

捕获翼基本设计原理， 发展了一种新型双翼构型。 对该构型的宽速域气动特性研究结果表明， 在亚声速条件下添

加捕获翼可使飞行器升力系数提高约 １６．６％， 在跨声速区域捕获翼可抑制飞行器气动焦点跳变， 飞行器在全速域

范围内均为纵向静稳定。
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引　 言

随着临近空间开发应用的深入以及各类航空

航天任务日益频繁， 宽域高超声速飞行器被认为是

满足经济、 高效空间往返运输需求的理想载体之

一［１］。 具有宽域飞行特性的高超声速飞行器飞行

剖面包含地面起飞、 快速爬升、 定速巡航以及减速

降落， 飞行包线涵盖亚、 跨、 超和高超声速速域，
故其气动布局须兼顾全速域流动特性， 通过合理匹

配设计以确保飞行器在飞行包线内均具有良好的
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气动性能［２］， 即应同时满足以下主要需求： 高超声

速巡航的高升阻比、 亚声速水平起降的高升力、 跨

声速气动焦点匹配、 宽速域姿态配平匹配等。 然

而， 飞行器在各个速域下的流动特性存在较大差

异， 将给其综合设计与优化带来困难， 因此宽速域

气动布局设计是宽速域高超声速飞行器的核心关

键技术之一。
目前国内外宽速域高超声速飞行器的气动布

局研究主要围绕乘波体［３］ 构型开展。 国外方面，
Ｌｏｂｂｉａ 等［４］ 以乘波体构型为基础， 综合考虑了气

动、 动力、 载荷等因素提出高超声速民用飞机方

案。 Ｒｏｄｉ［５］提出涡升力乘波体概念， 此类乘波体在

亚声速飞行时利用前缘涡使上表面形成低压区， 从

而提高低速升力。 欧空局提出的 ＬＡＰＣＡＴ 计划， 旨

在研发出实现洲际飞行的高超声速飞机， 其气动布

局采用了密切锥乘波体升力面设计以及进气口背

置的形式［６］。 洛克希德·马丁公司提出的 ＳＲ⁃７２
高超声速无人侦察飞机［７］ 和波音公司的高超声速

民用客机方案［８］均采用了局部乘波＋大边条大后掠

翼身融合的形式。 国内方面， 此部分研究主要分为

两类， 一类为在超声速范围内针对乘波体构型非设

计点状态气动性能的研究， 主要有多级组合［９］、 拼

接组合［１０］、 变设计 Ｍａｃｈ 数 ／激波角［１１］ 等设计方法

研究。 另一类为兼顾亚声速与高超声速速域气动

性能需求的涡升力乘波体研究， 其设计方法可分为

３ 种［１２］： 基于吻切理论的定前缘型线法［１３⁃１４］， 基于

激波装配法的波导体法［１５］， 基于给定激波面的投

影法［１６］。 上述研究均取得了不同程度的进展， 但

基本处于概念研究阶段， 而且此类飞行器为了保证

气动性能， 其布局形状通常较为扁平， 故其装载量

相对较小， 容积率仍有待进一步提升。
为了在增加容积率的同时保证飞行器在高超

声速条件下的良好气动性能， 崔凯等［１７］ 提出了高

压捕获翼新概念气动布局。 其主要特点是针对有

大容积需求的飞行器， 在飞行器上方增加一个升力

面， 合理利用机体压缩激波后的高压区产生升力，
从而提高飞行器升阻比。 该新概念布局可有效缓

解升阻比与容积率、 升力系数之间的矛盾， 同时满

足高超声速飞行器高升阻比、 高容积率和高升力的

需求。 目前已针对该布局开展了大量研究工作， 包

括设计原理［１８］、 参数化方法及优化［１９⁃２０］、 前缘热

负荷特性［２１］、 构型钝化和支撑机构影响特性等。
然而， 现有研究大多针对高超声速状态， 其他速域

范围的研究尚在起步阶段［２２］。 高压捕获翼布局飞

行器与现有宽域高超飞行器最显著的区别在于其

具有双升力面， 由飞行原理可知， 双升力面飞行器

可获得更大的升力系数， 因此高压捕获翼布局飞行

器可在水平起降阶段获得更高的升力。 此外， 高压

捕获翼布局的上翼面轴向位置在飞行器后部， 当飞

行器姿态改变时其升力增量作用点亦在后部区域，
即飞行器的气动焦点位置相对靠后， 有利于提升飞

行器自身的稳定性裕度。 综上可知， 高压捕获翼布

局可作为未来宽域高超飞行器气动设计的一个新

方案， 须对其宽速域气动性能进行深入研究。
针对上述背景， 本文以宽域高超飞行器为主要

目标， 在符合高压捕获翼基本设计原理的前提下，
将飞行器下翼面设计为双后掠翼， 同时考虑捕获翼

与机体之间的支撑结构、 尾部控制舵面、 腹鳍等部

件， 发展一种新型双翼构型。 采用数值模拟的手段

对该构型在亚、 跨、 超、 高超声速速域下的气动性

能进行研究， 初步获取高压捕获翼部件在不同速域

下对气动性能的影响， 所得结论可为后续宽域飞行

器设计与优化提供参考。

１　 高压捕获翼原理及双翼构型简介

１．１　 高压捕获翼基本原理

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 １ 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 ２ 道激波 Ｓ２， 使压

力进一步提升， 随来流继续前进， 在机体尾部产生

膨胀波， 经前 Ｍａｃｈ 线（ ｆｏｒｗａｒｄ Ｍａｃｈ ｌｉｎｅ， 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。

１．２　 高压捕获翼双翼构型简介

本文基于高压捕获翼设计原理， 发展了一种高

压捕获翼双翼构型， 如图 ２（ａ）所示， 该构型采用半

圆锥面作为机体上压缩面， 在机体上方设置高压捕

获翼， 捕获翼为具有一定厚度的平板， 翼前缘型线

为二次曲线， 翼尖进行钝化处理； 捕获翼与机体之

间的支撑结构采用单支撑形式， 支撑前缘型线为样
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条曲线； 采用翼身融合的形式设计了下翼面， 使整

机形成双翼布局， 机翼前缘型线采用“Ｓ 形”双后掠

式曲线， 翼尖进行钝化处理； 在机翼尾部添加控制

舵面， 在机身腹部增加腹鳍。 整机全长 ２．８４ ｍ， 最

大翼展 １．９２ ｍ， 高度 ０．８７ ｍ（含腹鳍）， 机体等效压

缩角为 １６°， 压缩段长度为 １．３９ ｍ， 捕获翼长度及

其位置由文献［１９］中的方法确定， 捕获翼与机翼

的翼尖钝化厚度均为 ４ ｍｍ， 捕获翼装配攻角为

－４°， 将其命名为 ＨＣＷ。 同时为了对比在不同速域

下飞行器添加捕获翼后气动性能的变化， 给出不带

捕获翼以及支撑结构的参考构型如图 ２（ｂ）所示，
其设计参数与上述一致， 将其命名为 ＨＣＷ⁃Ｒｅｆ。

图 １　 高压捕获翼设计原理
Ｆｉｇ． １　 Ｄｅｓｉｇｎ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｏｆ ｔｈｅ ｈｉｇｈ⁃ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃａｐｔｕｒｉｎｇ ｗｉｎｇ

（ａ） ＨＣＷ

（ｂ） ＨＣＷ⁃Ｒｅｆ

图 ２　 高压捕获翼双翼构型及参考构型示意图
Ｆｉｇ． ２　 Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｂｉ⁃ｗｉｎｇ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｈｅ
ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｈｉｇｈ⁃ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃａｐｔｕｒｉｎｇ ｗｉｎｇ

２　 高压捕获翼双翼构型宽速域气动性能分析

２．１　 计算条件及计算工况

本文采用数值模拟对构型气动性能进行分析，
选取的计算方法如下： 基于可压缩流动 Ｎ⁃Ｓ 方程，

数值方法采用 ＴＶＤ 格式， 时间推进选用隐式格式，
湍流模型为 ２ 方程 ｋ⁃ε 模型， 物面条件为绝热壁。
本文选取的数值方法与文献［２２］中的一致， 其可

靠性验证详阅该文献。 采用棱柱网格进行计算， 网

格示意图如图 ３ 所示， 总网格量约为 ６×１０６ 个， 其

中壁面法向第 １ 层网格厚度为 ｌ×１０－５， ｌ 为整机长

度， 远场边界为整机长度的 ２０ 倍。

图 ３　 构型计算网格
Ｆｉｇ． ３　 Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｇｒｉｄ ｏｆ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

分别选取亚、 跨、 超和高超速域下的典型工况

进行分析， 计算工况如表 １ 所示。

表 １　 计算工况
Ｔａｂｌｅ １　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

ｃａｓｅ Ｍａ Ｈ ／ ｋｍ ＡｏＡ ／ （°）

１ ０．３ ０

２ ０．５ ２

３ ０．８ ３

４ １．２ ４

５ ２ ８

６ ４ ２０

７ ６ ３０

－５， ０， ５， １０，
１５， ２０， ２５

２．２　 高压捕获翼设计原理符合性验证

首先给出在高超声速设计点 Ｍａ ＝ ６ 工况下构

型对称面以及高压捕获翼下表面的压力分布云图，
如图 ４ 所示， 由对称面压力云图可以看到机体激波

作用于捕获翼下表面， 其反射激波以及捕获翼前缘

激波均掠过机体最高点， 从捕获翼下表面压力分布

可知高压区被完全利用， 满足高压捕获翼基本设计

原则。 此外， 由图 ５ 中两个构型的升力系数及升阻

比曲线可以看到， 双翼 构 型 的 最 大 升 阻 比 为

（Ｌ ／ Ｄ）ｍａｘ ＝４．３１， 参考构型最大升阻比为（Ｌ ／ Ｄ）ｍａｘ ＝
３．７７， 提高了 １４．３％； 在最大升阻比工况下双翼构

型相比参考构型升力系数提高了６０．７％， 符合高压

６５
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捕获翼构型气动性能预期。 因此， 该双翼构型符合

高压捕获翼设计原理。

（ａ） Ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ ｐｌａｎｅ

（ｂ）Ｌｏｗｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ ｏｆ ＨＣＷ

图 ４　 Ｍａ＝ ６ 工况压力分布云图
Ｆｉｇ． ４　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｕｎｄｅｒ Ｍａ＝ ６ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

（ａ） Ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｂ） Ｌｉｆｔ⁃ｔｏ⁃ｄｒａｇ ｒａｔｉｏ

图 ５　 Ｍａ＝ ６ 工况气动性能
Ｆｉｇ． ５　 Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｕｎｄｅｒ Ｍａ＝ ６ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

２．３　 亚声速工况气动特性

亚声速水平起降工况重点关注飞行器升力性

能， 给出亚声速工况下两个构型的升力系数对比，
如表 ２ 所示。 由表中可以看到， 在 Ｍａ ＝ ０．３ 和 ０．５
工况下， 由于捕获翼的装配攻角为负， 所以当飞行

攻角较小时， 捕获翼对来流的压缩产生于上表面，
故在小攻角状态下双翼构型相比参考构型升力系

数有小幅降低， 但在大攻角工况下， 增加捕获翼均

可使整机的升力系数有明显提高， 在最大升阻比工

况下（ＡｏＡ＝ １０°）升力提高约 １６．６％， 其中捕获翼部

件的升力贡献占比约为整机升力的 ２６．４％， 为飞行

器主要升力来源之一。 另外， 给出 ＡｏＡ ＝ １０°工况

下双翼构型的物面压力分布与空间涡量分布， 如

图 ６ 所示， 由图中可以看到下翼面前段的边条翼产

生两道边条涡， 逐渐发展并掠过下翼面的上表面，
使得下翼面上表面的压力降低， 增大上下表面的压

差从而改善飞行器升力， 而且该边条涡并未直接作

用于捕获翼下表面， 即有效避免了双翼之间的流动

干扰。 与此同时， 由于捕获翼的前缘型线同样采用

了后掠的形式， 故捕获翼前缘亦产生一道前缘涡，
该前缘涡同样掠过捕获翼上表面并使其产生低压

区， 因此增加捕获翼部件可在亚声速工况下进一步

提高整机的升力。

２．４　 静稳定性分析

在本文算例中， 飞行器坐标系定义如下： 直角

坐标系， Ｘ 轴方向为机头指向机尾， Ｚ 轴方向为腹

部指向背部。 假定以机体全长 ５５％处的轴向位置

作为整机的质心位置， 构型俯仰力矩随升力系数变

化曲线如图 ７ 所示， 由图中可以看到， 双翼构型与

参考构型在各个 Ｍａｃｈ 数条件下， 其俯仰力矩系数

均随升力系数增大而减小， 根据坐标系定义， Ｃｍｙ

为负， 表示产生低头力矩， 即当构型在稳定状态

时， 受到攻角增大的扰动， 将产生低头力矩， 使其

具有恢复至稳定状态的趋势， 故双翼构型与参考构

型在全速域范围内均为纵向静稳定； 同时可以看

到， 双翼构型与参考构型的力矩系数曲线在各个

Ｍａｃｈ 数下基本相似， 由此可认为增加捕获翼部件

可较好地保持原有构型的静稳定特性。 此外， 注意

到参考构型在亚声速工况下的力矩系数曲线在攻

角大于 ２０°时出现了上翘的情况， 即出现静不稳定

的情况， 结合升力系数来看， 参考构型在 ＡｏＡ＝ ２５°
工况时出现了升力曲线斜率的下降， 即该攻角工况

已接近其失速攻角， 然而双翼构型并未出现该现

７５



气 体 物 理 ２０２３ 年　 第 ８ 卷

象， 其原因为在大攻角工况下， 捕获翼与机体之间

的流道存在一定的压缩， 可在一定程度上抑制机体

上表面后段的流动分离， 从而延迟了飞行器失速攻

角的出现， 因此， 添加捕获翼部件可在大攻角工况

下改善飞行器的失速特性与俯仰静稳定性。

表 ２　 亚声速工况升力系数
Ｔａｂｌｅ ２　 Ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｕｎｄｅｒ ｓｕｂｓｏｎｉｃ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

Ｍａ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
ＣＬ

ＡｏＡ＝ ５° ＡｏＡ＝ １０° ＡｏＡ＝ １５° ＡｏＡ＝ ２０°

０．３

ＨＣＷ ０．０５２ ６ ０．２９９ ８ ０．５７５ ８ ０．８３７ ２

ＨＣＷ⁃Ｒｅｆ ０．０５５ ８ ０．２５７ ２ ０．５０３ ５ ０．７４７ ０

－５．８％ １６．６％ １４．４％ １２．１％

０．５

ＨＣＷ ０．０５４ ５ ０．３０７ ３８ ０．５８９ ８２ ０．８５５ ３２

ＨＣＷ⁃Ｒｅｆ ０．０５７ １４ ０．２６３ ８２ ０．５１７ １６ ０．７６９ １８

－４．６％ １６．５％ １４．０％ １１．２％

图 ６　 Ｍａ＝ ０．５ 工况压力分布云图及流场涡结构
Ｆｉｇ． ６　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ａｎｄ ｖｏｒｔｅｘ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ ｕｎｄｅｒ

Ｍａ＝ ０．５ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

（ａ） ＨＣＷ

（ｂ） ＨＣＷ⁃Ｒｅｆ

图 ７　 俯仰力矩系数⁃升力系数曲线
Ｆｉｇ． ７　 Ｐｉｔｃｈ ｍｏｍｅｎｔ⁃ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｕｒｖｅｓ

２．５　 气动焦点特性

以机体全长 ５５％处作为整机的质心位置， 通过

俯仰力矩系数曲线求得构型在各个 Ｍａｃｈ 数下的气

动焦点位置， 如图 ８ 所示。 可见参考构型的气动焦

点位置随着 Ｍａｃｈ 数增加先增加后减小， 在跨声速

区域将产生较大幅度的跳变， 该规律与现有常规布

局宽速域飞行器气动规律基本一致； 而对于双翼构

型， 其气动焦点位置随 Ｍａｃｈ 数增加单调增加， 在

跨声速区域无跳变现象发生， 并且在超声速工况条

件下气动焦点位置变化幅度较小， 这将有利于飞行

器控制系统的设计。

图 ８　 气动焦点随 Ｍａｃｈ 数变化曲线
Ｆｉｇ． ８　 Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｆｏｃｕｓ ｗｉｔｈ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ

由于气动焦点的含义为飞行器随攻角变化时

其升力增量的作用点， 所以可从压力分布定性地判

断气动焦点与质心的相对位置。 给出构型在

Ｍａ＝ ０．８， ＡｏＡ＝ １０°工况下的对称面压力分布， 如

图 ９ 所示， 由双翼构型的压力分布可以看到， 其对

称面的流场分布与文献［２２］中的现象基本一致，
捕获翼与机体之间的流道由于压缩效应产生了一

段高压区域， 该区域即为与参考构型的主要差别，
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飞行器随着攻角变化时， 该高压区域的压力变化最

为剧烈， 反映在气动力上则是升力的作用区域； 由

于该高压区在飞行器质心位置之前， 即等效于将气

动焦点的位置前移， 所以在跨声速工况下， 双翼构

型相比于参考构型其气动焦点位置更靠前， 从而抑

制了飞行器在跨声速区域气动焦点跳变的现象。

（ａ） ＨＣＷ

（ｂ） ＨＣＷ⁃Ｒｅｆ

图 ９　 Ｍａ＝ ０．８， ＡｏＡ＝ １０°工况对称面压力分布云图
Ｆｉｇ． ９　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｎ ｔｈｅ ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ ｐｌａｎｅ ａｔ

Ｍａ＝ ０．８ ＡｏＡ＝ ５° ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

３　 结论与展望

本文基于高压捕获翼基本设计原理， 以宽域高

超飞行器为主要目标， 同时考虑了部分实用化气动

部件， 发展了一种新型双翼构型。 采用数值模拟手

段对该构型的宽速域气动特性开展了研究， 得到以

下基本结论：
１） 新型双翼构型符合高压捕获翼布局基本设

计原理， 在 Ｍａ＝ ６ 工况下最大升阻比为（Ｌ ／ Ｄ）ｍａｘ ＝
４．３１， 在最大升阻比工况下增加捕获翼部件可使飞

行器升力系数提高 ６０．７％。
２） 增加捕获翼部件可使飞行器在亚声速条件

下的升力系数得到提高， 在最大升阻比工况下升力

系数提高约 １６．６％。
３） 新型双翼构型在宽速域范围内均为纵向静

稳定， 增加捕获翼部件可基本维持原有构型的静稳

定性， 且可推迟飞行器失速攻角的出现。
４） 增加捕获翼部件可有效抑制在跨声速区域

时飞行器气动焦点跳变的现象， 双翼构型气动焦点

随 Ｍａｃｈ 数增加单调增加， 在超声速范围内气动焦

点位置变化幅度较小。
从气动布局设计与优化的角度来看， 宽域高超

飞行器应在满足各学科约束条件的情况下保持良

好的气动性能， 本文双翼构型为宽域高超飞行器提

供了一个全新的思路以及部分参考数据， 然而该构

型仅为初步设计， 较多约束条件未考虑， 如热防护

结构设计、 配平与操稳特性、 承力结构设计等。 此

外， 该构型仍存在较大的气动性能优化空间， 如通

过调节捕获翼外形参数进一步提高高超声速条件

下的升阻比、 通过增加捕获翼的截面翼型来进一步

增加亚声速条件下的升力、 通过调节构型参数来匹

配不同速域条件下的配平攻角等。 因此， 基于本文

双翼构型， 下一步研究应尽可能地在考虑实际应用

约束条件下开展宽速域气动性能综合优化。

参考文献（Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］　 蔡国飙， 徐大军． 高超声速飞行器技术［Ｍ］． 北京： 科

学出版社， ２０１２．
Ｃａｉ Ｇ Ｂ， Ｘｕ Ｄ Ｊ． Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｏｆ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅ［Ｍ］．
Ｂｅｉｊｉｎｇ： Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｐｒｅｓｓ， ２０１２（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２］ 李宪开， 王霄， 柳军， 等． 水平起降高超声速飞机气

动布局技术研究［Ｊ］． 航空科学技术， ２０２０， ３１（１１）：
７⁃１３．
Ｌｉ Ｘ Ｋ， Ｗａｎｇ Ｘ， Ｌｉｕ Ｊ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙ⁃
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ｇｙ， ２０２０， ３１（１１）： ７⁃１３（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［３］ 黄志澄． 高超声速飞行器空气动力学［Ｍ］． 北京： 国

防工业出版社， １９９５．
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［Ｒ］． ＡＩＡＡ ２０１４⁃２３５９， ２０１４．

［５］ Ｒｏｄｉ Ｐ Ｅ． Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓ ｆｏｒ ｏｓｃｕｌａｔｉｎｇ ｃｏｎｅｓ
ａｎｄ ｏｓｃｕｌａｔｉｎｇ ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ ｗａｖｅｒｉｄｅｒｓ［Ｒ］． ＡＩＡＡ ２０１１⁃
１１８８， ２０１１．

［６］ Ｓｔｅｅｌａｎｔ Ｊ， Ｖａｒｖｉｌｌ Ｒ， Ｗａｌｔｏｎ Ｃ， ｅｔ ａｌ． Ａｃｈｉｅｖｅｍｅｎｔｓ ｏｂ⁃
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ｂｅ７５⁃ｃｄ９６３ａ５ａ６７１２．

［９］ Ｌｉｕ Ｚ， Ｌｉｕ Ｊ， Ｄｉｎｇ Ｆ， ｅｔ ａｌ． Ｎｏｖｅｌ ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ ｆｏｒ ｗｉｄｅ⁃
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（１２）： １⁃１０．
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２０１７， ７１： ４２⁃５１．

［１２］ 易怀喜， 王逗， 李珺， 等． 涡升力乘波体发展研究综

述［Ｊ］． 航空工程进展， ２０２１， １２（６）： １⁃１２．
Ｙｉ Ｈ Ｘ， Ｗａｎｇ Ｄ， Ｌｉ Ｊ， ｅｔ ａｌ． Ｏｖｅｒｖｉｅｗ ｏｎ ｔｈｅ ｄｅｖｅｌｏｐ⁃
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Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， ２０２１， １２（６）： １⁃
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［１５］ 陈冰雁， 刘传振， 纪楚群． 基于激波装配法的乘波体

设计与分析 ［Ｊ］． 空气动力学学报， ２０１７， ３５ （３）：
４２１⁃４２８．
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ｓｉｓ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｓｈｏｃｋ⁃ｆｉｔｔｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａ
Ｓｉｎｉｃａ， ２０１７， ３５（３）： ４２１⁃４２８（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ 李珺， 易怀喜， 王逗， 等． 基于投影法的双后掠乘波

体气动性能［Ｊ］． 航空学报， ２０２１， ４２（１２）： １２４７０３．
Ｌｉ Ｊ， Ｙｉ Ｈ Ｘ， Ｗａｎｇ Ｄ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ
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２０２１， ４２（９）： １２４７０３（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］ 崔凯， 李广利， 胡守超， 等． 高速飞行器高压捕获翼

气动布局概念研究［Ｊ］． 中国科学： 物理学 力学 天文

学， ２０１３， ４３（５）： ６５２⁃６６１．
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ｎｅｓｅ）．

［１８］ Ｃｕｉ Ｋ， Ｌｉ Ｇ Ｌ， Ｘｉａｏ Ｙ， ｅｔ ａｌ． Ｈｉｇｈ⁃ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃａｐｔｕｒｉｎｇ
ｗｉｎｇ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ［Ｊ］． ＡＩＡＡ Ｊｏｕｒｎａｌ， ２０１７， ５５（ ６）：
１９０９⁃１９１９．

［１９］ 李广利， 崔凯， 肖尧， 等． 高压捕获翼位置设计方法

研究［Ｊ］． 力学学报， ２０１６， ４８（３）： ５７６⁃５８４．
Ｌｉ Ｇ Ｌ， Ｃｕｉ Ｋ， Ｘｉａｏ Ｙ， ｅｔ ａｌ． Ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｍｅｔｈｏｄ ｒｅ⁃
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［Ｊ］． Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ ａｎｄ Ａｐｐｌｉｅｄ Ｍｅｃｈａ⁃
ｎｉｃｓ， ２０１６， ４８（３）： ５７６⁃５８４（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ 李广利， 崔凯， 肖尧， 等． 高压捕获翼前缘型线优化

和分析［Ｊ］． 力学学报， ２０１６， ４８（４）： ８７７⁃８８５．
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［２２］ 王浩祥， 李广利， 杨靖， 等． 高压捕获翼构型亚跨超

流动特性数值研究［Ｊ］． 力学学报， ２０２１， ５３（１１）：
３０５６⁃３０７０．
Ｗａｎｇ Ｈ Ｘ， Ｌｉ Ｇ Ｌ， Ｙａｎｇ Ｊ， ｅｔ ａｌ． Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｔｕｄｙ ｏｎ
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