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高压捕获翼气动布局研究1) 
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摘要：针对高速飞行器大容积、高升力、低阻力和高升阻比设计需求，本文在高压捕获翼概念研究的基础上，进

一步考虑不同的三角翼、乘波体等下压缩面和以及捕获翼外形，对气动布局的性能进行了分析。此外，还分析了

湍流及支撑机构等的影响。计算结果表明，对于不同类型的下压缩面类型，即使在考虑全湍流及支撑机构的条件

下，增加捕获翼仍能在较大程度上改善整个飞行器的升阻性能。 
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引  言 

在高速飞行，特别是高超声速飞行条件下，由于激波阻力和摩擦阻力急剧增加，致使飞行器的气动性

能急剧下降，其典型表现为遭遇所谓“升阻比屏障”[1]。目前高速飞行器的气动布局主要包括翼身组合体、

翼身融合体和乘波体等几种方案。文献[2]给出了一种典型的翼身组合体构型，该构型主要由机体和机翼两

部分构成，其中机翼采用大后掠三角翼，充当主要升力部件，机体采用锥体或锥/柱组合体，为飞行器提供

足够的容积。翼身融合体的典型代表为美国 HTV-2 高超声速验证飞行器[3]，这种构型的主要特点是机体与

机翼融为一体，二者没有明显的界限，机体上表面适当拱起满足容积需求，下表面对来流进行压缩，提供

飞行所需的升力。相对于上述两种布局而言，乘波体[4]是目前公认的气动性能相对较好的高速飞行器构型

方案。此构型在设计条件下，高速飞行时前缘激波附着于飞行器的边缘，激波后的高压区被完全包裹于飞

行器的下表面，这样可以获得较大的升阻比。自上世纪八十年代 Bowcutt[5]和 Corda[6]在考虑粘性条件下

采用优化方法获得一系列粘性优化乘波体以来，该构型一直是研究热点之一[7-16]。广义而言，乘波构型

可以看作翼身融合体的一个特例，只不过其压缩面（下表面）有着严格的设计准则。 

然而时至今日，乘波构型在实用化方面仍面临许多困难。首先，标准乘波体上表面一般与自由来流平

行或采用弱膨胀面设计，因此其厚度相对较薄，容积率小。如果要提高其容积，一种方法是将其绝对尺寸

增加，如文献[7]和[8]所提出的概念飞行器长度均大于 60m。但显然，尺寸的增加导致乘波体的迎流面积

和湿润面积均大幅增加，阻力也急剧增大，在近一阶段尚无法寻求到合适的动力装置实现推阻匹配。其次，

乘波体的设计基本原则为激波附着于其边缘，即必须采用尖化前缘。但在实际的高速飞行时，考虑热防护

问题其边缘必须进行钝化处理，近期研究结果表明，无论是在连续流动条件下[9]还是在稀薄流动条件下

[10]，即使采用较小的前缘钝化半径或钝化厚度，乘波体的气动性能均会下降，特别是升阻比的下降十分

明显。此外，乘波构型通过流线追踪方式获得，其压缩面为非规则曲面，在制造、稳定性、控制等方面均

带来不同程度的困难。 

提高乘波体容积率的另一种方法是对其下表面形状进行修改。由于乘波体可以源自任意流场生成，改

变基准流场可以获得不同下压缩面（流面）的乘波体外形[11]。但文献表明，通过改变基准流场仅能在很

小的范围内缓解升阻比与容积之间的矛盾[12]。Bauer[13]于 1990 年通过风洞试验的方法比较了马赫数 4

条件下粘性优化乘波体和一个依据此构型修改的参考构型的气动性能。但风洞试验的结果显示参考构型的

升阻比比粘性优化乘波体高约 5%。Cockrell[14]为了解释这一现象，进一步对上述两种构型进行了 CFD 分

析，证明参考外形的升阻比的确优于原始乘波体外形，但压力分布云图显示，参考构型的激波仍附着于乘

波体的边缘。文献[15]对此进行了进一步分析，提出乘波体可以源自任意流场获得，从压力分布看，参考

构型仍是一个乘波体外形。该文进一步基于修正量参数化方法和微分演化算法对尖/钝前缘乘波体进行了优

化和分析，其结果表明乘波体的升阻比不仅与容积存在矛盾，同时也同升力存在矛盾。即乘波体高升阻比

建立在阻力减小的基础上，但同时升力也相应减小，这将使飞行器的升重匹配难以满足。此外，以乘波体
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为基础，将其上表面从自由来流面或弱膨胀面修改为压缩面以增加其容积亦为一种方案[16]。尽管这样处

理可以有效增加容积，但上压缩面将产生较大的阻力及负升力使飞行器的气动性能大幅下降。尽管调整巡

航飞行攻角可改善气动性能，但这又使乘波体偏离其设计点，其乘波特点将大为减弱。 

高速飞行器最基本的功能是实现远程的快速输运，因此重量和容积是最基本的两个约束指标，各项气

动性能必须在满足这两个指标条件下通过布局调整和优化进行改善和提高。然而，从前述讨论可知，飞行

器的容积、升力、阻力及升阻比之间存在强烈的制约关系。目前的各种布局方案是将气动性能和容积等性

能分离设计，其本质是在各项指标或参数间进行折中和平衡，即牺牲某一项或几项性能来换取其他性能的

提高，并获得一个总体性能相对较优的构型方案。文献[17]对一种弧形翼高超声速导弹进行了优化设计。

有趣的是，优化结果表明当弹翼的前缘进行适当前掠时，可以部分利用弹头压缩产生的高压区来增加其升

力，产生一种“借力打力”的效果。基于此思路，我们在文献[18]中提出了高压捕获翼(HCW)的布局设计思

想，该文给出了此构型的设计基础以及一般设计方法，并通过几种概念性构型验证此布局良好的气动性能。

为高速飞行器的气动构型设计提供了一条新途径。 

本文在文献[18]的基础上，考虑三角翼、乘波体等不同的下压缩面形式，结合锥体、锥/台组合体等不

同的机体构型，利用数值模拟进一步考察了高压捕获翼的增升效果。此外，还在考虑全湍流状态及添加高

压捕获翼支撑装置的条件下进行了计算分析。计算结果表明，对于前述诸多构型配置，增加捕获翼后均可

以有效提升飞行器的升力及升阻比。同时，多点分析结果表明，当飞行攻角在一定范围内变化时，与未添

加捕获翼的构型相比，在相同阻力条件下增加捕获翼后升力和升阻比均有明显提高。 

1  高压捕获翼（HCW）设计原理简述 

HCW 布局的基本设计原理如图 1 所示。图中，AF 为机体，采用压缩-膨胀设计，可提供较大容积，且

容积随前缘压缩角的增大而增加。HCW 为高压捕获翼。HCW 产生高升力的原理如下：高速来流经飞行器机体

前缘楔形压缩后，产生一道压缩激波 W1，其激波角和压缩强度与来流马赫数和前缘楔角的大小相关。来流

过此激波后，压力增加，马赫数减小，流动方向向上折转。来流继续前进向上遇 HCW 后，形成二次压缩激

波 W2，经二次压缩后，压力进一步升高。另一方面，由于机体的作用，来流过拐点后进行膨胀，产生前马

赫线 LM 和后马赫线 EM，高压气体经过膨胀区后压力下降，流向飞行器下游。通过分析上述流动过程可知，

引入 HCW 后，图 1 中 ABC 三个点所围成的三角形范围内将形成一个极高的高压区，而 HCW 的上表面压力与

来流压力基本相等，这样在 HCW 的上下表面将产生一个较大的压力差，使飞行器获得较大的升力补偿。此

外，由于 HCW 的摆放位置与来流平行，且属于薄翼结构，其所产生的附加阻力相对较小，因此整个飞行器

的升阻比也可获得大幅提高。 

 

图 1 高压捕获翼(HCW)布局基本设计原理图示 

Fig.1 Diagram of the high pressure zone capture wing (HCW) 

2  三角翼布局增加 HCW 

2.1 外形及计算条件 

这里机体上表面选取半锥体/半圆台组合体，整机长度为 1m，机体半锥角为 8°，在长度为 0.8m 处连接

半圆台，连接点的高度为 112.4mm，尾部半圆做收缩处理，其高度为 80mm。以 10°装配攻角组合三角翼，

中间垂直连接，三角翼前缘厚度给定 10mm。选取了三种具有不同后掠角的三角翼，后掠角分别为 75°、70°

和 60°，HCW 选择半圆柱壳体，遵照其设计原则放置，其投影形状为矩形，厚度为 2mm，其前缘侧视为三角
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形，暂未考虑气动热问题。HCW 的长度取 0.5m。得到的三维视图和三视图如下图 2 所示（后掠角 70°）。

图中 HCW 为高压捕获翼，Body 指半锥体/半圆台和连接部分，Delta Wing 为三角翼部分。 

 
图 2 三角翼布局添加 HCW 的外形示意图 

Fig.2	Schematic diagram of delta wing-HCW configuration 

计算网格选取非结构网格，机体和 HCW 上下表面物面网格尺度为 5mm。HCW 前缘以及厚度方向物面网格

尺度为 1mm，内部用半锥体做加密处理，其物面网格尺度为 10mm，总网格量约为 400 万。计算条件为：来

流马赫数为 6，飞行高度 25km，选择 0°飞行攻角。计算模型采用无粘的欧拉模型。 

2.2  计算结果及分析 

对称面（后掠角 70°）上的压力分布如图 3 所示，可以看出，HCW 上下表面具有很大的压差，可以利

用来流压缩为飞行器提供升力。并且下表面三角翼区域被较强的高压区覆盖。 

 

图 3 对称面（后掠角 70°）上的压力分布图 

Fig.3 Pressure contour at symmetrical plane of delta-wing configuration with HCW (sweepback angle 70°) 

各部件及总体构型的阻力和升力与后掠角变化情况如图 4 所示。图中 Case1 为未加 HCW 的构型，Case2

为添加 HCW 的构型。从图中可以看出，对于两种构型而言，在后掠角变化时，HCW 和机体的阻力和升力基

本没有改变，总升力和阻力与三角翼的变化趋势相同，即总升力和阻力随后掠角减小而增大，且增加幅度

与三角翼部分相同，在图中显现为其变化曲线斜率相同。因此，当后掠角最小时，构型的总升力和阻力最

大。HCW 由于上下表面巨大的压差产生很大的升力，但是总体上三角翼的纵向投影面积很大，所以三角翼

的升力值大于 HCW 的升力值。而 HCW 由于其厚度较薄，且与来流平行，故产生的阻力较小，对于不同后掠

角构型，HCW 的引入在带来很小阻力的情况下大幅增加了升力。图 5 给出了不同翼后掠角下升力和阻力相

对于未加 HCW 构型的增加百分比，升阻比的变化及增量如表 1 所示。由图 5 可明显看出，当后掠角比较大

时，升力增加效果较明显，在 75°后掠角下，升力增加约 51.9%。同时，其阻力总体上增加的百分比均在

5%以下。故升阻比在后掠角较大时，提升量比较大。在 75°后掠角下，添加 HCW 后升阻比从 2.77 增加到 3.99，

增加了 44.0%，在 60°后掠角下，升阻比从 3.76 增加到 4.30，增加了 14.4%。 

究其本质而言，增加 HCW 后，构型由原来的单升力面形式变化为具有上下两个压缩面的双升力面布局。
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基于 HCW 的设计特点，在机体构型给定，且来流条件固定的条件下，HCW 自身的升力及阻力值均是较为恒

定的数值，但升力较阻力而言增加数十倍。因此，飞行器的总升力和阻力等价于在原有基础上各自增加一

个常量，其相对增加幅度也与原构型的数值直接相关。 

 

图 4 不同翼后掠角的升力（左）及阻力（右） 

Fig.4 Lift (left) and drag (right) of configurations with different sweepback angles 

 

 

图 5 不同后掠角三角翼-HCW 构型的升阻力相对增量图 

Fig.5 Relative Increments of lift and drag for delta wing-HCW configurations with different sweepback angles 

 

表 1 添加 HCW 前后构型升阻比及增量 

Table 1 L/D and increments for configurations with/without HCW 

Sweep Angle L/D (Case1) L/D (Case2) Percentage Increase 

75° 2.77 3.99 44.0% 

70° 3.36 4.24 26.2% 

60° 3.76 4.30 14.4% 

3  乘波翼布局增加 HCW 

3.1 外形及计算条件 

外形如图 6 所示。机体取为半锥体，下压缩面遵循锥导乘波体的设计原则生成，设计为薄翼结构,翼

厚给定为 10mm，前缘用半径为 5mm 的圆弧钝化，同时给定一定的装配攻角。飞行器长度设为 4m。为同时研

究机体的影响，这里考虑了三种不同的机体形式，其差别在于尾缘半径，分别设定为 0.4m、0.6m 和 0.7m。

不同的尾缘半径对应于不同的机体压缩角，较大的尾缘半径对应压缩角较大，同时对应于较大的装配攻角

（因体轴按锥体的轴心设定）。上述三种构型的装配攻角分别为 1°、4°和 5.2°。HCW 仍然按照设计原则添
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加，整体为半圆柱壳体，俯视形状为矩形，厚度为 2mm。 

 

图 6 乘波翼-HCW 外形图 

Fig.6  Schematic diagram of waverider-HCW configuration 

计算网格仍采用非结构网格，机体和HCW上下表面物面网格尺度均为10mm，乘波体前缘网格尺度为5mm， 

HCW 的前缘网格尺度给定 1mm。物面附近用圆台体做加密处理，其物面网格尺度为 100mm，总体网格量约为

450 万。计算条件为：来流马赫数为 6，飞行高度 30km，选择 0°飞行攻角。计算模型采用层流模型。 

3.2  计算结果及分析 

三种构型对称面压力分布云图及典型截面压力分布云图如图 7 所示，可以看出，随着尾部半径的增加，

机体对来流压缩作用增强，机体和乘波翼面上的压力都随之增加，HCW 下表面的压力也随之增大，导致升

力和阻力增加。从截面上压力分布可以发现，乘波翼下表面几乎完全被激波下的高压区包裹，仅由于前缘

的钝化而在两侧存在轻微的高压泄漏。其上表面由膨胀作用产生低压区，与下表面形成巨大的压差，从而

为机体提供较大的升力。HCW 上下表面也形成较大的压差，在两侧边缘处由于三维效应有微小的高压泄漏。

从这一意义而言，HCW 和乘波体从设计理念上存在一定的相似性，但其设计方式大相径庭。前者是利用机

体压缩产生的高压区，一方面对机体有依赖作用，但一旦机体构型确定后，其构型设计与机体相关性较弱，

可在一定范围内较为自由的调节。而后者的设计则必须遵循较为苛刻的设计原则和要求。 

     
图 7 乘波翼-HCW 布局的对称面（左）及截面（右）压力分布云图 

Fig.7 Pressure contours at symmetrical(left) and cross-sectional(right) planes of waverider-HCW configurations 

半锥体尾部半径的改变导致机体压缩角和乘波翼装配攻角同时变化，而二者的改变均同时导致构型升

力、阻力和容积的变化。根据几何关系得出尾部半径 R 与构型容积 V之间的关系如表 2 所示，容积随尾部

半径的增加而增加。利用二者的关系，得出容积与升力、阻力和升阻比之间的关系如图 8 所示，这里 Case1

和 Case2 分别为添加 HCW 前和添加 HCW 后的构型。从图中可以看出，在同种机体即相同容积条件下，Case2

相对于 Case1 由于 HCW 的引入阻力有小幅度增加，而升力有大幅提升。并且对容积较大的构型，由于上表

面的压缩作用增强，导致升力的增加值较大。相应地，其升阻比在相同容积条件下也有明显提升，并且容
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积较大的构型升阻比增加越明显。 

对于具有不同容积的构型，在容积增加时，对升力起主要作用的乘波翼和 HCW 上的升力都大幅增加，

故构型的升力随机体容积的增加而增加，此外，流向的投影面积和压强都增加，构型总的阻力同样随机体

容积的增加而增加。以Case1为例，R=0.6m时相对R=0.4m时升力增加比为1.39，阻力增加比为2.05，R=0.7m

相对 R=0.6m 升力增加比为 1.13，阻力增加比为 1.43。升力增加比均小于阻力增加比，故构型的升阻比会

随着容积的增加大幅减小。添加 HCW 只是对其升力进行补偿，其规律并没有改变。尾部半径 R=0.4m 的构型

升阻比获得最大值。 

表 2 尾部半径 R 与构型容积 V 的对应关系 

Table 2 Volume versus base radius 

R / m 0.4 0.6 0.7 

V / m3 0.7458 1.6564 2.1463 

 

     
图 8 乘波翼-HCW 构型容积与气动参数的关系 

Fig.8 Volume versus aerodynamic performance of waverider-HCW configurations 

4  考虑湍流及支撑装置时 HCW 构型的性能分析 

4.1 外形及计算条件 

为简化分析，在对前述构型性能分析时均未考虑机体和 HCW 的支撑装置，计算模型也采用较为简单的

无粘或层流模型。这里进一步引入了支撑装置，在考虑全湍流的条件下开展了计算分析。添加支撑装置后

构型的三维示意图及三视图如图 9 所示。机体总长度为 4m，上表面半锥体的半锥角为 8.53 度，在 3.4m

处连接尾部半径为 0.3m 的半圆台体，后掠角为 70 度的三角翼压缩面以 8.53 度装配攻角垂直组合。HCW 的

厚度为 5mm，中间部分以厚度为 10mm 的薄板与机体连接，前缘采用圆弧钝化。两侧分别以两个支杆支撑，

其截面为长轴为 12.5mm、短轴为 5mm 的椭圆，为减小迎流面积，长轴与来流方向平行。 

计算网格选取非结构网格，机体物面、HCW 上下表面及支板物面上网格尺度均为 10mm，机体前缘、HCW

前缘和厚度方向、支板前缘及椭圆支杆物面网格尺度均为 2mm，内部用半圆台体做加密处理，其物面网格

尺度为 100mm，总体网格量约为 600 万。计算条件为：来流马赫数为 6，飞行高度 30km，选择不同的飞行

攻角，计算模型采用 k-ε湍流模型。 

4.2  计算结果及分析 

在下文的分析中 Case1、Case2、Case3 分别为未添加 HCW 的原始构型、添加 HCW 但未添加支撑装置的

构型和添加 HCW 和支撑装置的构型。图 10 为零度攻角下 Case2 和 Case3 各截面压力分布云图，通过比较

可以发现具有 HCW 的构型在添加支撑装置后的流场变化。在 x=2.8m 处，来流未到达 HCW，故其压力分布相

同。流经 HCW 后，在 x=3.2m 处，由于 HCW 的二次压缩作用，在 HCW 下表面产生高压区，但对于 Case3 在中

间部分由于支板的压缩作用，对来流产生压缩，故在支板右侧区域产生较大的高压，使机体物面和 HCW 下
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表面在该区域具有较大的压力分布，HCW 下表面的高压区为构型提供升力，而机体后端的高压区为构型提

供负升力。根据构型的设计，在 x=3.4m 处连接半圆台体，并且两侧在第一根椭圆支杆的后端，因此，由于

支杆的压缩作用，在 HCW 的两侧产生较大的高压区，由于两侧的压力对升力方向分量较小，对升力和阻力

基本没有影响。在尾部半圆台的膨胀作用下，机体上为低压区，在 x=3.9m 处，Case3 构型中支杆两侧附近

的压强减小，但仍大于 Case2 中的区域，并且流经第二个椭圆支杆后，来流马赫数减小，在其附近产生的

高压区明显低于 x=3.4m 处的压强。总体上，在添加支撑装置前后，流场只在 HCW 下表面附近发生微小改变，

对其升力影响较小，并未在本质上改变 HCW 升力补偿的特性。 

 
图 9 带支撑装置的三角翼-HCW 构型示意图 

Fig.9 Schematic diagram of delta wing-HCW configuration with support device  

 

          

图 10 添加支撑装置前后各截面压力分布比较 

Fig.10 Pressure contours comparison of two configurations at different cross sections 

图 11 为五种不同攻角下各气动参数随攻角的变化曲线，可以看出：1）随攻角的增加，各构型的迎流

面积增加，故阻力均随攻角增加而增加。由于 HCW 及支撑装置的添加，Case1、Case2 和 Case3 在相同攻角

下阻力依次增加，并且添加支撑装置后阻力增加相对较小，说明支撑装置的添加所带来的阻力增量相对较

小。2）基于上文对下压缩面组合 HCW 构型的分析，下压缩面为升力的主要提供部件，随攻角增加下压缩面

压缩性增强，所产生升力增加，各构型升力随攻角增加而增大。而 HCW 依靠来流高压和自身攻角获得升力，

且在小攻角时主要依靠对来流高压压缩产生升力，随攻角增加时，对来流高压减小，但由自身攻角产生的

升力增加，故整体上 Case2 和 Case3 相对 Case1 构型的升力增量以微小幅度减小。支撑装置的添加对升力

基本没有影响，Case2 和 Case3 构型的升力曲线基本重合。3）在未添加 HCW 时，升阻比随攻角增大由于升

力的增加而增大，但在攻角较大时，阻力增加导致升阻比减小，在 4度攻角时升阻比获得最大值 2.84。在

添加 HCW 后，由于升力的增加，其升阻比在 2度攻角时获得最大值 3.19。而支撑装置的添加带来一定的阻
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力，仍在 2度攻角时获得最大值，但是较 Case2 构型由一定减小，最大值为 3.09。整体上，Case2 构型的

升阻比曲线位于最上方，而未添加 HCW 的 Case1 构型处于最下方。4）HCW 放置在机体尾部的上方，且为薄

翼结构，主要为飞行器提供升力，因此，添加 HCW 使整体压心向后偏移。随攻角增加，HCW 的增升作用减

弱，故压心偏移量随攻角增加而减小。但是，随着攻角变化，压心维持在较小的范围内，对飞行器的操控

特性和稳定性非常有利。添加支撑装置后对升力基本没有影响，故压心曲线在添加支撑装置后基本不变。 

在零度飞行攻角时，HCW 飞行器构型的升力和升阻比有最优的提升空间，表 3 为添加 HCW 及支撑装置

后与没有添加 HCW 的构型升力、阻力及升阻比的对比数据，从表中可以看出，在添加 HCW 及支杆组成完整

的构型后较没有添加 HCW 的构型升力有较大提高，提升了 59.34%，而阻力增加了 24.87%，升阻比增加了

27.71%。因此，HCW 具有较优的升力补偿作用。 

     

     

图 11 各气动参数随攻角变化曲线 

Fig. 11 Aerodynamic parameters change with angle of attack 

 

表 3  Case1 和 Case3 在零度攻角下气动参数比较 

Table 3 Aerodynamic parameters comparison of case1 and case3 at 0 degree angle of attack 

 L / N D / N L/D 

Case1 13816.81 5984.97 2.31 

Case3 22015.98 7473.37 2.95 

Increased by +59.34% +24.87% +27.71% 

 

图 12 为升力和升阻比与阻力的变化曲线，其阻力随攻角增加而增加，故升力和升阻比与阻力的变化

趋势基本与飞行攻角的变化曲线相同。通过比较可以发现：1）在产生相同阻力的条件下，Case2 和 Case3

构型可以获得较大的升力，且 Case3 较 Case2 较小。这是由于 HCW 的添加主要为飞行器提供升力，而 Case3

相对于 Case2 在产生相同升力的条件下带来较大的阻力。Case1 通过攻角的增加使得升力和阻力增加，但

是相对于添加 HCW，在使飞行器获得相同大小的升力时，以增加攻角的形式产生较大的阻力。2）并且根据
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右图可以发现，获得相同阻力的条件下，添加 HCW 的构型具有较大的升阻比。通过添加 HCW 和机体的支撑

装置，使构型组成完整的 HCW 气动布局，通过不同攻角下与未添加 HCW 的传统构型的比较可以发现，HCW

可以较好地发挥升力补偿作用，使飞行器具有较好的气动性能。 

   
图 12 升力（左）和升阻比（右）随阻力变化曲线 

Fig.12 Lift(left) and L/D(right) change with drag 

2  结  论 

本文基于半锥体或半锥体/半圆台型机体，三角翼/乘波翼下压缩面，计算分析了 HCW 气动布局的性能。

结果表明，飞行器可保证较大的容积，且与未添加 HCW 的构型相比，气动性能得到明显提升。HCW 的气动

性能主要依赖于上压缩面，组合不同后掠角的平面三角翼对 HCW 的性能基本没有影响。但下压缩面面积相

对较大时，构型整体的升力和阻力都增大，添加 HCW 后可以获得较大的升阻比，其增升效果相对较弱。半

锥体与乘波体组合的构型在添加 HCW 后，上压缩角和装配攻角的改变对其性能有很大影响，当同时增大时，

构型的容积增加，并且机体所产生的升力和阻力都会增加，而 HCW 可以获得更大的升力，当容积增加时，

其升力补偿作用会随之增加，因此，HCW 较大的缓解了升阻比和容积之间的矛盾。 

具有 HCW 的构型在非设计点状态下，在一定的范围内，仍可充分发挥其升力补偿的作用。通过不同飞

行攻角和不同来流马赫数下的结果分析，HCW 构型的飞行器更适合于小攻角范围内飞行，并且在一定的飞

行马赫数范围内其效果也会比较明显。本文算例中引入 HCW 后，飞行器压心略微后移，但随攻角变化比较

稳定。 

在前述基础上，考虑更加实际的情况，分析了湍流及支撑机构对 HCW 气动性能的影响。结果表明，考

虑湍流影响后，基本不会改变 HCW 的升力补偿作用，但阻力有一定程度的增加，考虑湍流状态对 HCW 的优

化将是未来的研究方向之一。增加支撑机构后，HCW 的特性亦基本不变。相对于没有添加 HCW 的构型，在

相同阻力的条件下，HCW 布局具有更大的升力和升阻比。 
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THE STUDY OF HIGH PRESSURE CAPTURE CONFIGURATIONS1)  
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Abstract：Based on conceptual study of high pressure captured wing (HCW) configuration, various HCW 

configurations by taken different delta wings or waverider wings as the lower compression surfaces are further 

studies in this paper. Besides, the effects of turbulence and support device are also analyzed. All computational 

results clearly demonstrate the advantage of HCW configuration.  
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