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面向菱形双翼布局的超声速有益
干扰研究
薛亦菲，曾宏刚，程思野
中国航空研究院， 北京 100029

摘 要： 组合体有益干扰理论利用飞行器各结构组成之间的相互干扰获取增升/减阻等额外的气动收益，常被用于提高飞行

器的升阻比，具有较大的应用潜力。以飞行马赫数Ma3的二维菱形双翼为基本模型，利用头部斜激波波后的高压区产生有益

气动干扰，分别设计头部斜激波高压区作用于两翼后半部分的减阻方案，以及高压区仅作用于上翼后半部分的增升方案。建

立基于激波-膨胀波理论的气动力快速预测方法，针对增升和减阻方案，优化菱形双翼的相对位置及迎角，其中的增升方案能

够获得17%的升阻比增量。采用二维流动仿真分析增升方案中产生额外升力的流动机理，进一步分析黏性对激波-膨胀波理

论预测结果的影响，有黏模拟预测得到的升阻比相比激波-膨胀波理论预测结果要低29%。有益干扰理论及激波-膨胀波理

论能够用于气动布局初步优化，超声速菱形双翼布局可为超声速飞行器提供气动布局优化思路。
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超声速飞行中由激波产生的波阻是总阻力的重要组成

部分，波阻的大小随马赫数的增大而增大，超声速飞行器难

以获得大升阻比。在超声速飞行器气动特性优化问题中，

有益干扰理论[1]是实现飞行器增升、减阻[2]、降噪等气动优

化的基础理论之一。

布泽曼双翼[3]（Busemann biplane）设计充分体现出有益

干扰理论在超声速飞行器减阻降噪问题中的重要作用[4]。

布泽曼双翼采用顶部和底部翼面与流动方向平行的对称气

动布局，如图 1 所示，在理想流动状态下，顶部和底部翼面

几乎不会产生激波，能够最大限度消除外部波阻，进而极大

地减小飞行阻力，还可用于减弱超声速飞行器的声爆问题。

R. M. Licher[5]在布泽曼双翼的基础上叠加一个上翼无厚度

的平板双翼，设计出 Licher 双翼，有效提高了升阻比。刘姝

含等[6-7]和华如豪等[8]、马博平等[9]分别围绕布泽曼双翼和

Licher 双翼进一步开展了气动布局优化研究。

有益干扰理论还能够用于组合体形式的超声速飞行器

气动布局设计[10-11]，利用机身与机翼的有益波系干扰，O.

Morris[12]设计了低阻的环形翼布局，相似概念的气动布局

还有半环形翼布局[13]、伞形翼布局[14]、高压捕获翼布局[15]

等。提高升阻比是大多数气动布局优化的目标[16]，设计增

升减阻的有益干扰布局方案仍有很大应用前景。

超声速编队飞行技术是另一种利用有益干扰理论获取

升力的技术，Y. Goto 等[17-18]利用各飞行器之间的气动干扰，

设计了一系列适合超声速飞行器的编队飞行方案。M.

Rütten 等[19]和 R. Nangia 等[20]的分析表明，超声速斜翼飞行

器的近距离编队飞行能够带来明显的升阻比收益。

菱形双翼是一种典型的超声速翼型，本文利用有益干

扰理论，围绕二维菱形双翼超声速布局开展升阻比优化分

析研究。
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图 1　布泽曼双翼布局设计思路

Fig.1　Sketch of Busemann biplane
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1 基于有益干扰理论的双翼布局方案
菱形双翼由上下两个菱形翼组成，下文参数中角标 a

表示下翼的相关参数，角标 b 表示上翼的相关参数，在二维

菱形双翼的主要外形参数中，能够影响菱形双翼气动特性

的参数主要有菱形翼的弦长xi(i = 1,2,3)及厚度 i，两翼的迎

角 αa,     αb，以及两翼之间的相对位置 μn / (MHz ⋅ μ-1 ⋅ s-1 )。
本文以固定弦长、固定厚度的菱形双翼为研究对象，分析来

流马赫数为 3、飞行高度为 30km 的菱形双翼气动布局优

化，利用有益干扰理论以及激波-膨胀波理论分析获取优化

后的相对位置及迎角，两翼的弦长为 c=ca =cb =1 m，厚度为

b=ba =bb =0.1m，具体来流参数见表 1。

提高升阻比的途径主要有减阻和增升两种，双翼流动

中，可以利用两翼之间的激波/膨胀波等流动干扰实现减阻

或增升的效果。头部斜激波产生的高压区可以用于产生有

益干扰，当这个高压区作用于另一个双翼的后半部分时，波

后高压能够减小压差带来的阻力，进而提高升阻比。利用

这种思路提高升阻比的方案示意图如图 2 所示，图中实线

代表激波，单虚线代表膨胀波，双虚线代表滑移线。需要指

出的是，为了简化表达，在图中表达波系的几何关系时，仅

采用单虚线表示膨胀波。

图 2 为减阻方案的流场设计，下翼前缘斜激波产生的

高压区位于（2）位置，高压区间接作用于上翼的后半部分，

位于（4）位置；同时，上翼前缘的斜激波产生的高压区（1）间

接作用于下翼的后半部分，位于（3）位置。（3）和（4）两处流

场的压力增大，将减小这两处的压差阻力。从激波/边界层

干扰角度，上下两翼分别产生头部斜激波，斜激波后压力升

高，头部斜激波在两翼中间相交，上下两道斜激波波后的区

域分别为(9)和(10)，压力再次升高。从相交点向下游拖出

一道滑移线，滑移线两侧压力相同，马赫数不同。由于流道

扩张，经历过相交的两道斜激波分别在上下两翼的中点处

反射出膨胀波，压力有所降低，但仍比来流的压力高。

减阻方案中头部斜激波的波后高压区作用于两翼的后

半部分，高压区作用在上翼后半部分时能够产生额外的升

力，而作用在下翼后半部分时能够产生额外的负升力。充

分利用作用于上翼的有益高压，并令下翼避开高压区从而

避免产生负升力，令上翼头部斜激波打在下翼的后缘，使下

翼刚好脱离上翼产生的高压区，如图 3 所示，上翼后部高压

将为上翼提供额外的升力，而下翼后方区域的高压则不会

使总升力减小。

图 3 所示的增升方案利用的有益干扰思路以上翼增升

为主。下翼头部产生的斜激波波后高压区(2)作用于上翼

后半部的(4)区域，产生升力，上翼头部产生的斜激波与下

翼表面始终没有相交，因此下翼的气动特性几乎没有受到

上翼流动的影响。上下翼之间仍会出现斜激波相交后产生

的高压区(9)和(10)及滑移线。

2 基于激波—膨胀波理论分析的双翼气动力
特性优化
2.1 菱形双翼的气动特性快速预测方法

现有求解超声速翼型气动特性的无黏理论分析方法有

线化理论、二级近似理论、激波-膨胀波理论等[21]。其中线

化理论和二级近似理论都是采用薄翼理论推导出来的，从

本质上无法描述上下两翼之间的流动干扰。因此，本文采

用激波-膨胀波理论推导并分析菱形双翼的气动力特性。

本文所研究的菱形双翼共计 8 个面，这 8 个面所在的空

间位置及编号如图 2 和图 3 所示，利用激波-膨胀波理论能

够推算出所有面所在流场的压力，压力在菱形双翼表面的

表 1 双翼流动来流参数

Table 1 Flow parameters of the supersonic biplane

马赫数Ma∞
3

静温T∞/K
226.5

静压p∞/Pa
1197

密度ρ∞/ (kg/m3 )
0.0184
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图 2　减阻方案示意图

Fig.2　The strategy of reducing drag
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图 3　增升方案示意图

Fig.3　The strategy of enhancing lift
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积分即为菱形双翼所受的合力，即可以利用激波-膨胀波理

论推算出菱形双翼总体升力和阻力。在波系的几何分布估

算中使用了如下简化：不考虑激波与膨胀波相交发生的激

波局部变形。

在本文的研究中，菱形双翼的弦长和厚度为固定值，将

上 下 菱 形 翼 的 前 后 缘 翼 尖 角 度 的 一 半 记 为 θ，有 θ =
arctan (b/c)，针对不同迎角，分析不同迎角组合下的总升力

及总阻力。求解流场的顺序从来流方向开始，利用激波-膨

胀波的波前波后关系分析各处流场的气动特性[22]。

当流动遇到斜激波，采用如下方法求解波后的马赫数

和压力。

（1） 利用斜激波关系式求激波角β

tan δ = Ma2m sin2 β - 1
é

ë
êêêê

ù

û
úúúúMa2m( )γ + 1

2 - sin2 β + 1 ⋅ tan β
（1）

式中，δ为气流折角，Mam 为斜激波波前马赫数。

（2） 利用激波角求波后马赫数Man

Man =
Ma2m + 2

γ - 1
2γ
γ - 1 Ma2m sin2 β - 1

+ Ma2m cos2 β
γ - 1

2 Ma2m sin2 β
（2）

（3） 利用激波角求斜激波波后压力pn

pn = pm × é
ë
êêêê1 + 2γ

γ + 1 (Ma2m sin2 β - 1)ù
û
úúúú （3）

式中，pm 为波前压力。

当流动遇到膨胀波，则按照如下方法求解波后的马赫

数和压力。

（1）利用膨胀波关系式求膨胀波波后马赫数Man

δ = γ + 1
γ - 1

é

ë

ê
êê
êarctan γ - 1

γ + 1 ( )Ma2n - 1 ù

û

ú
úú
ú -

        γ + 1
γ - 1

é

ë

ê
êê
êarctan γ - 1

γ + 1 ( )Ma2m - 1 ù

û

ú
úú
ú -

         é
ë
arctan Ma2n - 1 - arctan Ma2m - 1 ù

û

（4）

（2）利用波后马赫数求膨胀波波后的压力pn

pn = pm ×
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê 1 + γ - 1
2 Ma2n

1 + γ - 1
2 Ma2m

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú
γ

γ - 1

（5）

采用上述方案可以求解大多数的流动波系结构及其气

动特性，需要特别说明的是面（3）、面（4），在求解这两个面

的气动参数之前，需要先求解面（9）、面（10）的气动参数，面

（9）、面（10）的滑移线两侧的气动参数存在唯一解，本文采

用了二分法寻找这一唯一解，初始值分别为±(αa + αb )，通

过数轮迭代，就可以找到该解。

在求得所有面的参数后，分别计算 8 个面的气动力，对

于二维流场，记每个面的长度为 l

l = ( )b2 2
+ ( )c2 2

（6）

此外，参考长度为弦长 c=1 m，利用压力积分求总升力

系数 CL 和总阻力系数 CD

CL = [
p1

p∞

cos (αb + θ ) -
p2

p∞

cos (θ -αa ) -

            
p3

p∞

cos (θ + αa ) +
p4

p∞

cos (θ -αb ) -

            
p5

p∞

cos (θ - αb ) -
p6

p∞

cos (θ + αb ) +

            
p7

p∞

cos (θ + αa ) +
p8

p∞

cos (θ -αa ) ] ×
2l

γMa2
∞

（7）

CD = [
p1

p∞

sin (αb + θ ) +
p2

p∞

sin (θ -αa ) -

            p3

p∞

sin (θ + αa ) -
p4

p∞

sin (θ -αb ) +

            p5

p∞

sin (θ -αb ) -
p6

p∞

sin (θ + αb ) +

            p7

p∞

sin (θ + αa ) -
p8

p∞

sin (θ -αa ) ] ×
2l

γMa2
∞

（8）

利用上述方法，可以迅速预测不同上下翼迎角和相对

位置菱形双翼的气动特性干扰特性。

2.2 双翼气动力特性优化

激波-膨胀波理论预测效率高，能够用于快速分析双翼

气动特性，为气动布局设计提供优化方向，分析αa在（-10°，

10°）及αb 在（-10°，10°）区间时所有的气动特性结果，统计

这些参数组合下的CL和CD值及升阻比，选取其中的最高升

阻比参数组合，作为最优位置和姿态。

图 4 是减阻方案得到的气动力特性随上下翼迎角变化

的规律，即图 2 所描述的上下翼前缘产生的斜激波对应作

用于在另一翼中点的流动。在小迎角变化范围内，双翼之

间的干扰强烈，当下翼迎角αa = 5.58°，上翼迎角αb = 5.49°
时，能够产生最大的升阻比。当上下两翼都为负迎角时，升

阻比为负值，并且存在极小值。

此外，图 4 显示，升阻比等值线在整个图像中展现出一

定的对称性，存在一条斜率为-45°、过零点的零升阻比线，

说明对于所有相对水平线对称的布局，升阻比都为 0。从图

中还可以看到斜率为 45° 的一条零值线，该零值线说明，当

上下翼迎角差为某一特定值时，升阻比为 0。升阻比大于 0

的区域显示，当上下翼的迎角之和大于 0°，且上下迎角差小
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于某特定值时，能够产生正升力。当上下迎角之和小于 0°，

且上下迎角差大于某特定值时，也能够产生正升力。前者

的升力主要由迎角产生的升力主导，后者的升力主要由下

翼斜激波波后高压区作用在上翼后部产生。

对于图 3 表示的增升方案，本文也做了不同迎角的升

阻比分析，如图 5 所示，增升方案中升阻比的最大值出现在

αa =0.12°，αb =4.17° 组合时。图中升阻比的零值线位于横

轴附近，当αb >0° 时，大部分区域的升阻比都为正值，当αa
较大时，即使αb 为负值，也能够产生正升力。值得注意的

是，由于这种方案的设计思路是利用波后高压使上翼增升，

因此，即使有时αa 和αb 都为负值，也能够产生正升力，增升

方案有助于提高双翼整体的升力及升阻比。

表 2 统计对比了不同优化方案的升阻比结果。表 2 中

第一列为单菱形翼最大升阻比对应的气动特性统计。减阻

方案能够实现的最大升阻比相比于单菱形翼的结果略大，

达到最大升阻比时双翼的阻力系数比单菱形翼的阻力系数

大，升力系数比单菱形翼的升力系数大，减阻方案对升阻比

的提升能力有限。增升方案的升阻比结果相比减阻方案及

单菱形翼提高了约 17 %。从最大升阻比对应的升力系数来

看，升力系数相比另两个方案提高了约 40 %。增升方案中

阻力系数相比另两个方案有较大增长，从机翼后部减阻效

应角度分析该现象产生的原因，增升方案中上翼头部的斜

激波波后高压区与下翼不相交，下翼后半部分不增压，没有

减阻效应，所以阻力系数变大。整体来看，增升方案能够获

得更大的升阻比。

3 增升方案气动力优化方案流场特性分析
3.1 无黏二维双翼流场特性

通过求解可压缩欧拉方程得到的流场结果与激波-膨

胀波理论预测得到的结果比较接近，本节采用 Fluent 软件

求解可压缩欧拉方程，对上文中升阻比最大的增升方案流

场开展模拟研究，验证激波-膨胀波理论预测的准确性，分

析二维空间流场特性。模拟采用三阶 MUSCL 格式进行空

间重构，壁面为绝热壁面条件，二维双翼模型的网格量为

nx × ny = 46800。

图 6 对比了激波-膨胀波理论和无黏模拟得到的波系

结果。图中灰色云图部分表示模拟得到的激波、膨胀波结

构，上下菱形翼的 4 个迎风面均产生了斜激波，双翼之间的

斜激波相遇后发生激波相交，相交后斜激波的激波角发生

变化，两道斜激波之间，从交点位置向下游拖出一道滑移

线。利用第 2 节的理论分析方法，可以获得流场中的激波

位置及激波角大小，图中红色虚线标记的是激波-膨胀波理

论分析得到的激波角的大小，理论分析出的激波位置与数

值模拟得到的激波位置完全相同。上下两翼 4 个中点均产

生了膨胀波，其中两翼中间的膨胀波与斜激波、膨胀波与膨
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图 5　增升方案，遍历不同迎角αa,  αb 后的结果

Fig.5　Lift drag ratio of the enhancing lift strategy by iterating

various angles of attack                                      

表 2 激波-膨胀波理论预测的两种方案气动特性

Table 2 The aerodynamics of the two strategies predicted

by the shock wave expansion theory   

上翼迎角/（°）

下翼迎角/（°）

升力系数

阻力系数

最大升阻比

单菱形翼

5.54

5.54

0.1433

0.0288

4.9757

减阻方案

5.49

5.58

0.1444

0.0290

4.9793

增升方案

4.17

0.12

0.2007

0.0345

5.8174
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图 4　减阻方案，遍历不同迎角αa，αb后的结果

Fig.4　Lift drag ratio of the reducing drag strategy by

iterating various angles of attack          
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胀波发生相互干扰。双翼的尾部出现了三道斜激波、一道

膨胀波，从上下两翼的尾部各拖出一道滑移线隔开了几个

波后区域。

图 7 和表 3 对比了数值模拟和激波-膨胀波理论预测得

到的马赫数分布结果，表 3 的数据显示，数值模拟结果和理

论预测结果一致。图 7 的马赫数分布云图显示，面(1)、面

(2)、面(5)、面(7)、面(9)、面(10)在斜激波后，波后的参数较均

匀。面(3)、面(4)、面(6)、面(8)在膨胀波后，波后参数都经历

了气动参数缓变的过程，在统计马赫数时，采用距离膨胀波

较远、马赫数变化小的位置处的马赫数进行统计，其结果与

理论分析得到结果相同。由于面(1)、面(2)、面(7)前方的头

部斜激波比较强，马赫数下降较大，面(5)前方的头部斜激

波较弱，马赫数下降较小，编号为(1)、(2)的两面之间的斜激

波相交后，面(9)、面(10)的马赫数继续下降。由于面(3)、面

(4)、面(6)、面(8)是膨胀波的波后区域，所以马赫数会增大。

压力差是产生升力、阻力的主要来源，图 8 描述的是增

升方案中最大升阻比方案的压力分布云图。在两翼中间的

流场，上翼前半部分由于其头部斜激波的压缩，会在斜激波

波后形成高压区。上翼后半部分本应受到上翼中点位置膨

胀波的影响，形成低压区，但由于下翼头部斜激波产生的高

压区作用于上翼的后半部分，导致上翼后半部分这一区域

压力增大，上翼后半部分的高压区使上翼产生额外的升力，

从而有效提高了双翼整体的升阻比。由于上翼的头部斜激

波并没有与下翼表面相交，因此下翼不受上翼头部斜激波

的影响。此外，最大升阻比方案中下翼的迎角αa =0.12°，由

于下翼的迎角较小，下翼产生的升力比较小。

3.2 考虑黏性的增升方案流场特性

激波-膨胀波理论无法考虑黏性产生的影响，黏性会导

致壁面附近出现边界层，进而影响整体流场。本节采用数

值模拟的方式，分析有黏情况下的流动特性，并对比有黏与

无黏气动力结果的差异。在求解过程中，壁面选择绝热无

滑移壁面边界条件，动力黏度采用 Sutherland 公式，重构方

式选择三阶 MUSCL 格式，采用 k-ω    SST 湍流模式，总网格

量为 855600，网格的整体如图 9 所示，网格上壁面第一层网

格的y+ < 1，壁面附近的边界层网格如图 10 所示。

表 3 马赫数分布模拟结果与理论结果的对比

Table 3 The comparison between the Mach number

                   results predicted by the simulation consistent

                   with the results predicted by the shock wave 

expansion theory                         

面编号

（1）

（2）

（3）

（4）

（5）

模拟结果

马赫数

2.51

2.72

3.32

2.52

2.92

理论结果

马赫数

2.51

2.72

3.32

2.52

2.92

面编号

（6）

（7）

（8）

（9）

（10）

模拟结果

马赫数

3.57

2.71

3.30

2.28

2.28

理论结果

马赫数

3.57

2.71

3.30

2.28

2.28
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图 7　马赫数分布及面编号定义

Fig.7　The contour of the Mach number and the definition of

 the face number                                                
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图 6　无黏模拟与理论结果对比

Fig.6　Simulation results of the inviscid flow consistent with

               the results predicted by the shock wave expansion theory
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图 8　无黏模拟的压力分布云图

Fig.8　Pressure contour of the inviscid flow
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黏性作用下斜激波位置发生了变化，图 11 为增升方案

中升阻比最大时的双翼流场有黏数值模拟结果，图 11 中密

度梯度幅值变化大的位置为激波和膨胀波所在位置。对比

图 6 所示的无黏结果，黏性导致双翼壁面附近流场出现边

界层，两个前缘附近的边界层使头部斜激波强度增大，斜激

波与壁面之间的激波角变大。下翼前缘产生的斜激波与上

翼相交的位置提前，交点位于上翼中点的前方，并产生了一

道强反射激波。上翼前缘斜激波的激波角增大，与下翼的

后部发生相交，并发生强激波/边界层干扰。

放大上翼中部的激波/边界层干扰流场，如图 12 所示，

此处的激波/边界层干扰产生了尺度较小的流动分离，入射

激波与壁面的夹角较大，在发生了激波/边界层干扰后，产

生了强度较大的反射激波。

下翼后部的激波/边界层干扰较强，出现了明显的流动

分离结构，如图 13 所示。入射斜激波的激波脚位于分离区

的顶端，分离区内的流动马赫数小于 1，在亚声速区域内，斜

激波退化为压缩波，在超声速区域内，斜激波跟随马赫数的

变化出现了偏折。流线在分离区的顶端位置处出现拐折，

此处为一道膨胀波，过膨胀波后流动马赫数迅速增大。由

于此处的激波/边界层干扰强度大，入射激波和分离点产生

的斜激波在超声速区域相交，因此发生了激波/激波干扰。

在附点位置产生了另一道斜激波，流线方向随着这道斜激

波一同变化，流线方向重新平行于壁面。

激波/边界层干扰将会导致局部压力分布发生变化，双

翼整体的压力分布如图 14 所示。对比图 8 的无黏模拟结果

压力云图，上翼的中部和下翼的后部将会出现压力的波动，

产生局部高压，伴随产生下翼后缘附近的激波强度变化。

为了能够更加详细地观察上述压力分布特性，图 15 提

取双翼壁面上的压力分布，并用曲线表现压力分布随流向

位置的变化规律，图中采用三角形符号标记的曲线为有黏

模拟得到的无量纲压力分布，方形符号标记的曲线为无黏

模拟得到的无量纲压力分布。由于有黏模拟得到的头部斜

激波比无黏模拟得到的斜激波强度高，双翼前半部分的有

图 9　整体网格分布

Fig.9　Overall grid
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图 12　上翼中部的激波/边界层干扰

Fig. 12　Shock wave/ boundary layer interaction at the center of

the upper airfoil                                               图 10　翼尖附近网格分布

Fig.10　Grid near the leading edge
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图 11　有黏双翼流动数值纹影图

Fig.11　Numerical schlieren of the biplane in viscous
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黏模拟均产生了比理论预测和无黏模拟更大的压力。在双

翼后半部分，有黏模拟壁面上的压力仍高于无黏模拟和理

论预测结果。需要注意的是，在下翼上翼面的尾部，有黏模

拟结果的压力在 x=0.83   ∼1m 位置附近突然增长，黏性作用

使下翼的上表面压力合力变大，产生了额外的负升力。有

黏模拟中，上翼中部的激波/边界层干扰使局部压力增长，

干扰后的压力也比无黏结果大，从而产生额外的正升力。

压力曲线包络的面积表示升力的大小，相比无黏模拟得到

的结果，有黏模拟预测结果的下翼升力较小，上翼升力

较大。

表 4 总结了激波-膨胀波理论预测、无黏模拟、有黏模

拟的气动力结果，其中理论预测得到的升力系数最大、阻力

系数最小、升阻比最大；无黏数值模拟得到的阻力系数和理

论预测结果几乎相同，但升力系数结果比理论预测得到的

结果小，无黏模拟预测的升阻比结果与理论预测结果的误

差约为 8 %。有黏模拟的升力系数结果比激波-膨胀波理论

预测结果小，比无黏预测结果大，这是由于黏性作用使斜激

波变强，斜激波波后的压力变大，升力系数增大。有黏模拟

得到的阻力系数较大，总阻力由波阻和黏性带来的壁面摩

擦阻力组成，因此阻力系数较大。考虑受流场特性影响和

黏性影响，升阻比的理论预测结果与带有黏性的数值模拟

结果相差非常大，约为 29 %。

4 讨论和结论
本文利用有益干扰理论对菱形双翼气动布局开展了升

阻比气动特性优化研究，传统双翼布局优化大多不破坏双

翼之间平行的位置关系，本文提出了基于上下两翼迎角不

同，相对空间位置不同的气动布局优化思路，建立了减阻和

增升方案的气动布局。并利用激波-膨胀波理论，设计适用

于二维菱形双翼流动的快速气动特性预测方法。在两个优

化方案中，机翼之间的相对流向位置和法向位置是由各自

迎角决定的，因此以两翼的迎角作为优化变量。

比较两种方案的气动特性后，发现增升方案能够产生更

大的升阻比，本文通过求解可压缩欧拉方程验证了激波-膨胀

波理论在流场预测中的准确性，分析了双翼升阻比优化后流

场中的激波、压力分布等特性。在超声速飞行中，流动黏性不

仅会产生壁面摩擦阻力，而且会导致出现边界层，令激波、膨
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图 14　黏性条件下双翼的无量纲压力分布云图

Fig.14　Non-dimensional pressure contour of viscous flow

表 4 考虑黏性的气动特性预测误差

Table 4 The prediction error of the aerodynamic 

             characteristic considering the viscosity

升力系数

阻力系数

升阻比

误差/%

理论预测

0.2007

0.0345

5.8174

—

无黏模拟

0.1859

0.0347

5.3573

8

有黏模拟

0.1897

0.0460

4.1239
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图 13　下翼后部的激波/边界层干扰

Fig.13　Shock wave/ boundary layer interaction at the rear

 part of the lower airfoil                             
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图 15　有黏模拟得到的双翼壁面无量纲压力分布

Fig.15　Distribution of non-dimensional pressure on the wall of 

viscous flow                                                      
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胀波位置偏离理论预测结果，本文采用二维 RANS 方法模

拟双翼在考虑黏性时的流场特性。在黏性的影响下，激波

角变大，斜激波与对应翼面相交的位置均发生前移，并产生

了明显的阻力系数预测误差，使激波-膨胀波理论预测和湍

流模拟预测的升阻比误差达到 29%。

超声速双翼流动是经典的流动问题，然而双翼气动布局

优化原理尚未得到重视，本文提出的增升、减阻方案能够为

双翼布局气动特性优化提供分析思路，本文发展的激波—膨

胀波理论预测方法可以作为快速估算气动特性的方法，然而

由于预测误差较大，超声速气动布局设计仍需要充分考虑黏

性影响。
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Research on the Supersonic Favorable Aerodynamic Interference in
Diamond-shaped Biplane Airfoil Design

Xue　Yifei， Zeng　Honggang， Cheng　Siye

Chinese Aeronautical Establishment， Beijing 100029， China

Abstract: Favorable aerodynamic interference can lead to lifting enhancement/drag reduction benefiting from the 

interactions between the aircraft's configurations. The favorable aerodynamic interference is feasible to obtain a 

higher lift drag ratio and has good application foreground. The original model was a two-dimensional diamond-shaped 

biplane airfoil at Mach 3. The drag reduction and lift enhancement strategies were proposed using the high pressure 

beneath the oblique shock induced by the leading edge. The drag reduction strategy set up the high-pressure impact 

on the aft body of both airfoils. The lift enhancement strategy set up the high-pressure impact on the aft body of the 

upper airfoil. The rapid aerodynamics prediction method in this paper used the shock expansion theory. Following the 

drag reduction and lift enhancement strategies, the paper optimized the lift drag ratio by changing the location and the 

angle of attack of two airfoils. The lift enhancement strategy can reach a higher lift drag ratio with an increment of up 

to 17%. Furthermore, the paper analyzed the mechanism of the external lift in the lift enhancement strategy using the 

two-dimensional simulation method. Viscous is not negligible in the prediction of lift drag ratio. Compared with the 

shock wave expansion theory, the lift drag ratio obtained by the simulation of the viscous flow is reduced by 29%. The 

favorable aerodynamic interference and the shock expansion theory are practical for aerodynamic optimization. In 

addition, the diamond-shaped biplane airfoil provides a potential aerodynamic configuration for supersonic aircraft 

design.

Key Words: diamond-shaped biplane airfoil; aerodynamic configuration; shock wave; optimization; lift drag ratio
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