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飞翼布局气动外形设计

余永刚,黄 勇,周 铸*,黄江涛
(中国空气动力研究与发展中心 计算空气动力研究所,四川 绵阳 621000)

摘 要:双后掠前缘飞翼布局具有较好的气动隐身特性,是近年的一项研究热点。其纵向气动特性设计的主要难

点是如何在小俯仰力矩的约束下实现高升阻比设计。本文从平面形状选择、重心位置选择、翼型选择/优化与配置

等方面提出了一些设计思路,设计了一种双后掠前缘飞翼布局,并通过数值模拟和风洞试验两种手段,验证了设计

思路的合理性。CFD计算表明该布局在亚声速设计点具有较高升阻比和较小的俯仰力矩系数。
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Aerodynamicdesignofaflying-wingaircraft

YUYonggang,HUANGYong,ZHOUZhu*,HUANGJiangtao
(ComputationalAerodynamicsInstituteofChinaAerodynamicsResearchandDevelopmentCenter,Mianyang 621000,China)

  Abstract:Theflying-winglayoutwithcrankedplanformisaresearchfocusinrecentyears
duetoitssuperiorityonaerodynamicsandstealth.Majordifficultyinitsdesignforlongitudinal
performanceishowtoobtainhighlift/dragratiowiththeconstraintoflowpitchingmoment
coefficient.Aflying-winglayoutwasconstructedintermofsomeideasabouttheplanform,the
locationofthecentreofgravity,andtheairfoiloptimization/arrangementinthispaper.The
viabilityoftheseideaswasverifiedthroughnumericalsimulationsandalowspeedwindtunnel
test.Thecomputationalresultspresentedinfiguresexhibitthattheflying-winglayouthave
relativelyhighmaximumlift/dragratioandlowpitchingmomentcoefficientatthegivensubsonic
designpoint.
  Keywords:flying-wing;lift/dragratio;airfoil;pitchingmoment

0 引 言

  近年来,飞翼气动布局频频出现在无人作战飞行

器上。如波音公司陆续发展的X-45A/B/C[1-2],以及

X-45C的改进型“鬼怪鳐”无人验证机;诺斯罗普·格

鲁门公司发展的X-47A/B[2];以法国为主研制的“神
经元[2]”;英国的“雷神[2-3]”、“渡鸦”无人机等。飞翼

布局是最具发展前途的作战飞机气动布局形式之

一,已成为国外航空航天大国的研究热点。它采用

翼身融合的单翼面,且没有垂直尾翼,由此带来气动

升力效率高、隐身性能好、阻力小、升阻比高的优势。
现代采用飞翼布局最成功的是美国B-2[4-6]隐身轰炸

机和X-47B[7]无人机,它们为作战模式带来革命性的

变化。

  本文从飞翼布局的平面形状选择、重心位置选

择、翼型选择/优化与配置等方面入手,提出了设计思

想,并在三维气动外形上得到了验证,综合考虑各种

因素配置,获得了高巡航升阻比(23左右)和小俯仰

力矩系数(接近于0)的设计效果,给出的飞翼布局飞

行器外形,其航程可达4000km。



1 流场计算方法和网格

  计算采用的主控方程为三维积分形式雷诺平均

的N-S方程:

  ∂∂t∭V
QdV+∬

S

f·ndS=0 (1)

其中,V 为控制体体积,S 为控制体表面,Q 为守恒

量,f为通过表面S 的无黏通量和黏性通量之和,n
为表面S 的外法向单位矢量。以有限体积法构造空

间半离散格式,采用Roe平均迎风通量差分分裂格

式离散[8-9]无黏项,运用中心差分格式离散黏性项,计
算湍流模型选取k-ωSST二方程,利用多重网格、残
值平均和局部时间步长等方法加速收敛。

  计算网格的质量直接影响模拟结果。采用结构

多块对接网格,在外形和流场变化剧烈的空间区域进

行适当的网格加密,物面法向第一层网格厚度为

0.01mm,对应的y+ 值约为1.5,半模网格规模为

1500万左右。经过考核,网格满足该类外形的流场

准确模拟要求。

2 设计思路

  飞翼突出的优势主要表现在[10]:阻力小,飞行效

率高;结构简单,重量轻,容易布置;低可探测性能好。
但也存在需要重点解决的问题,主要包括:较小的最

大升力系数CLmax;高升力下的俯仰不稳定倾向;较
小/中立的航向稳定性与阻尼等等。要达到综合性能

最佳,改善上述问题,需从平面形状、重心位置、翼型

配置与优化、三维配置与优化等方面考虑。

2.1 平面形状的选择

  设计飞翼布局平面形状时要着重考虑前缘后掠

角、外翼弦长和前缘拐折点[11]。

  最为关注的平面参数是前缘后掠角,它不仅对纵

向静稳定性,而且对前向雷达散射截面波峰的分布都

起决定性作用。增大前缘后掠角,有利于提高高速气

动效率、阻力发散特性和前向隐身等,但会降低低速

气动特性,影响飞机起降。反之,容易满足起降状态

的升阻特性要求,但对高速的失速特性不利,过早失

速,对安全造成威胁。兼顾高低速特性,多段前缘后

掠角能起到折中的效果。

  增大外翼弦长,相对厚度减小,能有效削弱激波

和抑制分离,改善低速失速特性和高速抖振特性,提
高升阻比,但会引起纵向静稳定性增强,配平难度和

损失增大,由于展弦比的减小会降低气动效率,可能

因载荷的增加而会增大结构重量,散射面的增大会影

响隐身特性。因此,要兼顾高低速特性和隐身特性,

选择尽可能小的外翼弦长。

  前缘拐折是考虑满足高低速特性、需要多段前缘

后掠而形成的,拐折位置受任务载荷和舰载折叠要求

约束。同样任务载荷,要获得较小内翼相对厚度,拐折

点则需更偏向翼尖,此时升阻比会增加,同时纵向静稳

定性增大使得重心向后位移更大;另外,受舰载停放几

何约束,拐点位置受限,外移上限明确。另外,拐点使

得空间流动不连续,拐点处的外形过渡很重要。

  平面形状设计时也要考虑部件几何约束,比如发

动机、任务载荷等位置或容积需求,这直接决定了当

地的绝对厚度,要使得相对厚度较小,则弦长不能过

短;再比如舵面臂长需求,臂长过短,使得舵效较低,
姿态控制较难,需在气动特性和舵效间折中。

  本文采用前缘双段后掠形式平面形状,如图1所

示,类似X-47B。采用菱形平面机身和短翼,机体后

缘外轮廓线为 M 形,机翼可部分折叠。为了提高升

阻比和空间,增加了一段展弦比相对较大的外翼,形
成双后掠布局形式。内段前缘采用大后掠(>50°)可
以适应较高速度和重心位置的布置,外段前缘采用相

对小后掠(<35°)可以提高低速性能。另外为了提高

隐身性能,采用了边缘平行法则,使其轮廓边线尽可

能的平行,边线数尽可能的少。

图1 平面形状和重心位置参考

Fig.1 Planformofthelayoutandreference
positionofthecentreofgravity

  对于后掠翼,需要关注与边界层横向流动有关的

翼尖过早失速问题,如图2所示,而且流动分离主要

发生在后缘,与控制面相互作用更促进了俯仰和滚转

稳定性的减弱甚至丧失。因此需要改善翼尖过早的

失速,措施主要包括机翼扭转、改变翼型、改变翼尖平

面外形、改变根稍比、添加翼刀或前缘缝翼等。

图2 翼尖流动分离

Fig.2 Flowseparationatthewingtip
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2.2 重心位置的选择

  飞翼布局飞机的重心位置取决于平面形状大致

决定的气动焦点、全机质量分布和纵向静稳定度等因

素。该类飞机内部空间本已紧凑,不仅要充分利用内

部空间,而且还只能通过内部空间的部件布置来实现

重心位置的调节,在平面形状设计时就要考虑大型部

件的大致布置,以免方案推倒重来。重心位置与气动

焦点的距离大体决定了飞机的纵向静稳定度,而飞翼

布局由于取消了平尾,只能靠机翼来实现纵向力和力

矩平衡,因此一般要求纵向弱静(静不)稳定,考虑到配

平飞行的要求,重心位置需位于焦点附近。在不同的

重心位置处为获得设计点小俯仰力矩系数则将对应于

不同的物面升力分布。例如,对于机头较重、重心靠前

的状态,升力分布应主要集中在机体前部;而对于尾部

较重、重心靠后的状态,升力分布主要集中在机体后

部,此时后掠翼的外侧翼载较大,容易导致翼尖失速和

相应舵效的弱化。因此可见,重心位置对后掠式飞翼

的稳定与气动特性影响很大,需要慎重考虑。

  选择重心位置时:一是根据前面确定的平面形

状,配以结构重量和装载重量后,初步评估重心位置;
二是以此重心为前后界线,估算前后部分的载荷(设
计点处约为设计升力的一半)是否相当,以及前后部

分的俯仰力矩系数Cm 绝对值是否相当,若不行,通
过迭代载荷分布、重量重置和平面形状调整等,实现

最佳重心位置选择。

  本文根据重量布置、结构需求等方面的研究,将
重心位置选择在前缘拐折点对应对称面位置的附近,
如图1红线所示。

2.3 翼型的选择、优化和配置

  由于飞翼布局飞机取消了尾翼,失去了平尾对

Cm0和Cmα所起的调节作用。这意味着机翼不仅要产

生升力来平衡重力,同时还要保持俯仰力矩的平衡和

纵向稳定性。因此在飞翼布局飞机的设计过程中,对

Cm0>0和Cmα<0这两个条件均需重视。

  对于后掠式飞翼布局飞机,可以采用Cm0≈0的

翼型(对称翼型或正弯度很小的翼型)或轻微后卸载

的翼型,并加以几何扭转或气动扭转来使得全机Cm0

>0,此时位于重心后的翼尖部分所起的作用和平尾

类似[12]。而要实现Cmα<0需将重心位置置于气动

焦点之前。

  采用后缘卸载即后缘反弯在使得力矩曲线向抬

头方向平移的同时,降低了翼型升力,尤其是最大升

力的降低,影响了起降性能,为此需要在弦向逆压梯

度的限制内适当加大翼型弯度并前移最大弯度位置。

  本文在设计过程中,采用前缘加载和后缘对称或

后卸载相结合、最大弯度位置前移的翼型,给以翼型

几何扭转来改善失速特性,调整升力分布位置来改善

俯仰力矩特性。

  在单独优化二维翼型[13]、考察其气动特性时,不
同翼型要根据站位考虑不同的三维效应。所需达到

的升力系数指标可以根据二维与三维升力系数换算

关系式粗略估算,其公式为:

  CL2D=CL3D/(0.67cosΛ1/4) (2)

  同时,二维翼型计算参考点选取也很重要。选取

在三维外形计算参考点相对该站位翼型弦长的位置

点,这样做的好处是生成三维外形后能尽可能地得到

设计点升力下的小俯仰力矩系数。

3 设计结果

  利用前面所述的设计思路,遵循如图3所示的设

计流程,经过多轮的优化设计迭代,获得了符合设计

指标要求的气动外形模型,如图4所示。

图3 外形设计流程

Fig.3 Flowchartofthedesignprocess

  优化设计的模型主要参数如下:投影面积为

87.42m2;重心为距机头53.86%机身长的相对位置;
平均气动弦长(MAC)为6.571m;展向厚度分布(对
应图4中5个 站 位)为17.5%、9%、12%、12%、

12%;设计点为M=0.6、CL=0.335、H=10km。

图4 三维外形及翼型特征

Fig.4 3Dshapeandairfoilcharacteristics

  站位1到站位5的扭转角分别为0°、-0.5°、

-3°、-3°、-5°,以改善俯仰力矩特性、较大迎角的失

速特性以及翼尖的失速特性等。

  内段翼主要采用后缘对称翼型或轻微后卸载翼
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型,主要考虑的是内段翼后缘襟翼舵效不要受此影响

较大,再则在内段翼对称面后缘附近是发动机喷口和

推力矢量喷口安置的地方,过度的反弯会使得此区域

的外形扭曲,影响其布置,因此,舵效和空间的约束限

制了该区域的反弯程度。

  外段翼主要采用最大弯度前移与后缘卸载略大

相结合的翼型,主要考虑的是将外段翼的主要升力分

布集中在前半段,以减小设计点俯仰力矩系数值,使
得其在设计点尽可能地接近配平,减小因巡航配平而

带来的阻力增量和气动效率降低的影响。

  从三维截面压力分布(图5)可以看出,优化后的

外形实现了前面叙述的设计理念。展向上,内段后缘

轻微后卸载,不会影响襟翼效率,外段后缘后卸载加

重,减小较大的低头力矩。弦向上,大部分载荷分布

在前半段,内段大后掠的气动效率低但离重心相对

远,外段相对小后掠的气动效率高但离重心相对近,
那么综合作用下,在重心前产生的抬头力矩与在重心

后产生的低头力矩在设计点附近达到了大致平衡,且
能达到需求的升力,即可微调重心位置来实现设计点

的力矩配平。

图5 三维截面压力分布(M=0.6、α=4°)
Fig.5 Sectionpressuredistributionsofthe

3Dlayout(M=0.6、α=4°)

  图6为CFD计算的气动力曲线。从升力系数曲

线看,M=0.2时CLmax达到了0.9,线性段斜率CLα为

0.059,M=0.6时CLmax达到了0.65,CLα为0.066,这
在同类布局中是相对较高的,但失速特性还存在进一

步优化的余地。

  从俯仰力矩系数曲线看,Cm0为+0.01,有利于全

机的配平。M=0.2和0.6的Cm 曲线的线性度良

好,斜率分别为0.041和0.061,处于静稳定,且稳定

度合适。设计点左右对应的有效升力域较宽,气动效

率高,有 利 于 远 航。设 计 点 的 Cm 值 较 小,约 为

-0.0154,可以通过略调重心(即重心后移4.6%MAC,
至56.46%机身长的位置),可实现设计点的Cm 配

平,减小因配平而需俯仰舵偏转带来的阻力增量,且
重心后移还有利于结构和重量的布置。

图6 三维外形气动特性

Fig.6 Aerodynamiccharacteristicsofthe3Dlayout

  从升阻比曲线看,在 M=0.6时,最大升阻比

kmax达到23.6,设计点的升阻比为23,充分利用高升

阻比状态巡航,且设计点附近升阻比变化不大,对应

的升力域较宽,较高的气动效率适合于远航。

  根据航程计算公式,可以计算出航程:

  R=CL

CD

V
SFCln

W1

W
æ

è
ç

ö

ø
÷

2
(3)

其中:R 为航程;CL 为升力;CD 为阻力;W1 为飞机巡

航起始重量;W2 为飞机巡航结束时重量;V 为飞行

速度;SFC为所安装的发动机的燃油消耗率。

  假定飞机因舵面设计、喷口布置、配平等方面使

得巡 航 升 阻 比 损 失 至 20,某 发 动 机 的 SFC 为

0.8kg/(daN·h),起飞耗油500kg,余油为15%任务

油重,即巡航耗油4250kg,则根据公式可得在不加油

情况时航程为3976km,航时可达6h。

  该飞机以5.15°的迎角巡航,从图7的物面流线
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可以看出,巡航时流场特征良好,且无激波出现,无流

动分离出现。

图7 物面压力和流线分布

Fig.7 Surfacepressureandstreamlinedistribution

  从图8中可以看出,该飞机Cnβ<0,航向静不稳

定,但不稳定度较小(α=2°时Cnβ
约为-0.0001),而常

规飞机Cnβ>0,航向是静稳定的,这与飞翼类飞机的

航向稳定特性[12]是吻合的。这也是飞翼布局飞机与

常规飞机一个很大的不同之处,可以通过航向控制措

施[14-15]和增设基于控制舵面的增稳系统实现可控。

图8 偏航力矩系数随侧滑角变化曲线

Fig.8 Yawmomentcoefficientversussideslipanglecurve

  图9对比了 M=0.2、Re=3.6×106 时CFD计

算数据与风洞试验数据。计算采用全湍流模拟,试验

采用1∶5缩比模型。试验在CARDC低速空气动力

研究所FL-13风洞进行。FL-13风洞是一座开路式、
闭口串列双试验段的大型低速风洞,试验段长15m、
宽8m、高6m,横截面为切角矩形,中心截面有效面

积47.4m2,常用风速为20m/s~80m/s。从对比结

果看,数值评估可靠,各曲线总体趋势一致,并反映出

了该布局良好的气动特性。

4 结 论

  本文探索了飞翼布局的设计思想,基于该思想开

展了气动外形设计,并用CFD和风洞试验两种手段

得以验证,得出的结论如下:

  1)针对飞翼布局,从平面形状、重心选择、翼型

选择/优化与配置等方面提出了设计思想,形成了一

图9 计算数据与试验数据对比

Fig.9 ComparisonbetweenCFDandexperimentresults

套设计方法,并通过两种手段验证,此方法是可行有

效的。

  2)遵循上述设计方法,获得了亚声速高升阻比、
长航程、俯仰接近配平的前缘双后掠飞翼布局外形,
马赫数0.6时最大升阻比约为23.6,巡航升阻比约

为23,气动效率高,航程可达4000km。
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