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摘　 要：针对翼身融合布局中央机体翼型设计，在满足总体装载约束条件下，研究对称翼型、后卸载翼

型、前加载翼型和前加载－后卸载翼型的气动影响规律。 １５０ 座级 ＢＷＢ 布局研究结果表明，采用对称

翼型时，外翼需采用较大的负几何扭转角以实现静稳定设计状态下的正零升力矩，但升阻性能损失较

大；采用前加载翼型时，受布局平面形状限制，不易达到正零升力矩；采用后卸载翼型或前加载－后卸

载翼型时，合理设计前加载或后卸载的区域及大小，可获得升阻及力矩特性较为理想的气动设计结

果。 翼身融合飞翼布局无人机应用研究表明，采用具有前加载特征的＂鹰勾＂隐身前缘设计，气动性能

损失小。
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　 　 翼身融合布局（ｂｌｅｎｄｅｄ ｗｉｎｇ ｂｏｄｙ，简称 ＢＷＢ）
作为一种综合性能突出的新型布局形式，将成为未

来军民用航空领域飞行器发展的必然趋势［１⁃２］。 突

出高升阻比、高巡航效率的 ＢＷＢ 布局与常规布局

有很大的不同。 一方面，需要追求高升阻比以提高

飞机的巡航效率；另一方面，需要追求飞行边界内的

安全特性，特别是巡航状态下的力矩配平特性。 从

气动力设计角度，这两个问题往往是相互矛盾的。
为了兼顾高升阻比与配平及操纵能力，则必须从气

动布局形式和翼型设计两方面去加以权衡。 在布局

形式确定的前提下，翼型与机翼设计是提高飞机升

阻比的最主要途径。
常规布局飞机利用圆柱型机身提供装载，通过

尾翼解决稳定性和操纵性问题。 ＢＷＢ 布局如何解

决这些问题，中央机体翼型设计是关键［３⁃４］。 首先，
翼型厚度要满足客货舱等布置要求，同时还要避免

产生强激波；其次，ＢＷＢ 布局外翼通常为具有中等

或较大后掠角的超临界机翼［５⁃６］，要求中央机体翼

型的低头力矩要小。
目前，ＢＷＢ 中央机体翼型主要采用大厚度的后

卸载翼型（或反弯翼型）、前加载翼型和其他类翼

型。 大厚度后卸载翼型（相对厚度大于 １５％）可提

供抬头力矩，但导致气动效率下降且易于产生激

波［７⁃９］。 前加载翼型适用于中央机体＂窄长＂的混合

翼身融合布局（ｈｙｂｒｉｄ ｗｉｎｇ ｂｏｄｙ，简称 ＨＷＢ），如静

音系列飞机［１０⁃１２］，通过中央机体前部加载实现巡航

状态下的静稳定和配平设计，并可在弱力矩约束条

件下，进行高性能外翼设计［１３］。 在其他类翼型方

面，如日本东北大学的 ＢＷＢ 布局［１４］、法宇航和空客

法国的 ＢＷＢ 布局［１５］、多伦多大学的 ＢＷＢ 布局［１６］，
这类 ＢＷＢ 布局中央机体所采用的翼型具有前缘无

加载、后缘加载明显的特点，研究表明采用以上翼型

的 ＢＷＢ 布局会以损失较大的升阻比代价来满足纵

向配平要求，无法体现 ＢＷＢ 布局高升阻比的气动

优势。
基于此，针对 １５０ 座级 ＢＷＢ 布局中央机体翼型

设计，采用计算流体力学方法，在满足总体装载的约

束条件下，系统研究对称翼型、后卸载翼型、前加载

翼型、前加载－后卸载翼型的影响规律，在此基础上

开展应用研究。
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１　 ＣＦＤ 方法及验证

控制方程为三维积分形式的非定常雷诺平均

Ｎ⁃Ｓ 方程：
∂
∂ｔ∭Ｑｄｖ ＋ ∬ｆ·ｎｄｓ ＝ ０ （１）

式中， ｖ 为控制体体积，ｓ 为控制体表面，ｎ 为表面外

法向单位矢量，Ｑ 为守恒量，ｆ 为通过 ｓ 的无黏通量

和黏性通量之和。 无黏项采用 Ｒｏｅ 三阶迎风偏置通

量差分裂方法进行离散，黏性项采用中心差分格式

离散，时间方向采用隐式近似因子分解方法进行推

进求解，选取 Ｓｐａｌａｒｔ⁃Ａｌｌｍａｒａｓ 湍流模型。 采用多重

网格技术加速收敛，多重网格采用 ＦＡＳ（ ｆｕｌｌ ａｐｐｒｏｘｉ⁃
ｍａｔｉｏｎ ｓｔｏｒａｇｅ，全近似存储） 方法，循环方式为 Ｗ
型。 以某翼身融合飞翼布局为对象验证本文流场求

解程序的可靠性，计算状态：Ｍａ ＝ ０．７、Ｒｅ ＝ ８．０×１０６。
网格总数约为 ２００ 万，表面网格见图 １。 图 ２ 给出

的计算结果与风洞试验结果吻合良好，表明本文采

用的 ＣＦＤ 方法满足研究需要。

　 　 　 图 １　 表面网格示意图 图 ２　 计算和试验结果对比

２　 中央机体翼型气动特性影响研究

以 １５０ 座级 ＢＷＢ 布局为基础，在 Ｍａ ＝ ０．８、Ｈ ＝
１１ ｋｍ 状态下，研究中央机体采用对称翼型、后卸载

翼型、前加载翼型、前加载－后卸载翼型设计对布局

气动性能的影响规律。 图 ３ 给出了 ＢＷＢ 布局几何

模型示意图，沿展向布置 １０ 个控制翼型，１ ～ ６ 剖面

为中央机体，６～８ 剖面为过渡段，８ ～ １０ 剖面为外翼

段，通过各剖面间的线性插值构造 ＢＷＢ 布局三维

几何构型。 中央机体构造根据总体装载约束条件，
以相对厚度为 １３％的剖面 １ 翼型为基准，对其相对

图 ３　 ＢＷＢ 布局几何示意图

厚度进行缩放得到 ２～６ 剖面的控制翼型。 研究中，
保证过渡段和外翼段翼型不变，气动力系数均基于

全投影面积。
２．１　 对称翼型

图 ４ 给出了剖面 １ 所采用的对称翼型，图 ５ 给

出了 ３ 种（ｔｗｉｓｔ１，ｔｗｉｓｔ２ 和 ｔｗｉｓｔ３）不同几何扭转角沿

展向的分布。 以对称翼型为基础，分别构建基于以

上扭转分布的 ３ 种 ＢＷＢ 构型。

图 ４　 对称翼型示意图

图 ６ 给出了 ｔｗｉｓｔ２ 和 ｔｗｉｓｔ３ 方案相对于 ｔｗｉｓｔ１
方案的升阻比变化量。 ｔｗｉｓｔ２ 和 ｔｗｉｓｔ３ 由于较大的

外翼负扭转角，使得全机有效迎角减小，表现为小迎

角附着流状态下升阻比下降，随迎角增大，ａ＞３°时，
较大的外翼负扭转角可减小外翼激波强度并推迟由

激波诱导的流动分离，使得升阻比略有增加。
由图 ７ 给出的 ３ 种方案的俯仰特性可见，仅

·４０２·
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ｔｗｉｓｔ３ 方案才能实现正零升力矩。 分析原因可知，
对称翼型自身产生的抬头力矩有限，为实现静稳定

设计状态下的巡航点自配平，要求零升力矩大于零，
因此，需通过增加外翼负几何扭转角实现。 但采用

较大负几何扭转角会导致升阻比下降，不能体现

ＢＷＢ 布局高升阻比的优势。 从俯仰特性亦可见，采
用较大的负扭转角可改善力矩的非线性上仰特性，
ｔｗｉｓｔ３ 方案在 ＣＬ＞０．４ 时才出现轻微的力矩上仰。

　 　 　 图 ５　 几何扭转角沿展向分布　 　 　 　 　 　 图 ６　 不同几何扭转角分 图 ７　 不同几何扭转角分

布的升阻比变化量 布的俯仰力矩特性

２．２　 后卸载翼型

对 ２．１ 节所述的对称翼型后缘进行几何修形，
得到 ｒｅｆｌｅｘ１，ｒｅｆｌｅｘ２ 和 ｒｅｆｌｅｘ３ ３ 种后卸载翼型，３ 种

翼型及其弯度线分布见图 ８。 以几何扭转角分布

ｔｗｉｓｔ１ 为基础，分别构建基于以上后卸载翼型的 ３ 种

ＢＷＢ 构型。

图 ８　 后卸载翼型几何及弯度分布示意图

图 ９ 给出了 ｒｅｆｌｅｘ１， ｒｅｆｌｅｘ２ 和 ｒｅｆｌｅｘ３ 相对于

ｔｗｉｓｔ１ 的升阻比变化量。 翼型后卸载使得升力降低

并导致升阻比下降。 由图可见，升阻比降幅随后卸

载量的增大而增加，然而 ３ 者的最大降幅均小于

ｔｗｉｓｔ２ 和 ｔｗｉｓｔ３ 构型。
中央机体翼型后卸载可产生抬头力矩，增大零

升力矩。 由图 １０ 所示的俯仰特性可见，零升力矩随

后卸载量的增大而增加。 采用较小后卸载的 ｒｅｆｌｅｘ１
方案不满足零升力矩大于零的设计要求。 采用较大

后卸载的 ｒｅｆｌｅｘ２ 和 ｒｅｆｌｅｘ３ 方案的零升力矩分别为

０．００３ ３ 和 ０． ００８ １，满足零升力矩大于 ０ 的设计

要求。

图 ９　 不同后卸载翼型的升阻比变化量

２．３　 前加载翼型

对 ２．１ 节所述的对称翼型前缘进行几何修形，
得到 ｌｅｃ１，ｌｅｃ２ 和 ｌｅｃ３ 前加载翼型，３ 种翼型及其弯

度线分布见图 １１。 以几何扭转角分布 ｔｗｉｓｔ１ 为基

·５０２·
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图 １０　 不同后卸载翼型的俯仰力矩特性

础，分别构建基于以上前加载翼型的 ３ 种 ＢＷＢ
构型。

图 １１　 前加载翼型几何及弯度分布示意图

图 １２ 给出了 ｌｅｃ１，ｌｅｃ２ 和 ｌｅｃ３ 相对于 ｔｗｉｓｔ１ 的

升阻比变化量。 采用前加载使得升阻比降低，且前

加载量越大损失越为明显。 结合空气动力学原理可

知，采用类似于 Ｈｉｌｅｍａｎ 等人［１０］ 所提出的前缘下表

面“内凹”形式的前加载翼型，可在前缘下表面产生

的较大正压区，进而产生抬头力矩，但同时也带来了

附加的压差阻力并导致升阻比下降。
由图 １３ 给出的俯仰特性可见，零升力矩随着前

加载量的增大而增加，但采用 ３ 种前加载翼型的

图 １２　 不同前加载翼型的升阻比变化量

ＢＷＢ 布局的零升力矩均小于零。 分析原因可知，大
后掠中央机体的前部加载区域较小、且力臂沿展向

逐渐缩短，所产生的抬头力矩不足以平衡大后掠超

临界机翼产生的低头力矩。 因此，受 ＢＷＢ 布局平

面形状限制，即使采用较大的前加载翼型也不一定

能获得正零升力矩。 此外，较大的前加载将直接导

致中央机体前部空间降低，不利于与客货舱及前起

落架布置。

图 １３　 不同前加载翼型的俯仰力矩特性

２．４　 前加载－后卸载翼型

对 ２．１ 节所述的对称翼型前缘及后缘进行几何

修形，得到 ２ 种（ ｌｒ１，ｌｒ２）前加载－后卸载翼型，２ 种

翼型及其弯度线分布见图 １４。 以几何扭转角分布

ｔｗｉｓｔ１ 为基础，分别构建基于以上前加载－后卸载翼

型的 ２ 种 ＢＷＢ 构型。
图 １５ 给出了 ｌｒ１ 和 ｌｒ２ 相对于 ｔｗｉｓｔ１ 的升阻比

变化量。 采用前加载－后卸载翼型必然会导致升阻

·６０２·
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图 １４　 前加载－后卸载翼型几何及弯度分布示意图

比降低，图中 ｌｒ１ 和 ｌｒ２ 升阻比最大降低量分别约为

３．１ 和 ２．５。 翼型前加载使得阻力增加、后卸载使得

升力降低是导致升阻比下降的主要原因。 由图亦可

见，ｌｒ１ 前加载大于 ｌｒ２，ｌｒ２ 后卸载大于 ｌｒ１，但 ｌｒ１ 升

阻比降低量大于 ｌｒ２，表明前加载产生的阻力增量对

升阻比的影响更为显著。

图 １５　 不同前加载－后卸载翼型的升阻比变化量

图 １６ 给出了俯仰特性对比，通过较小的前加载

和后卸载，可实现静稳定设计状态下的正零升力矩。
２．５　 结果分析

上述研究表明，中央机体翼型选择与 ＢＷＢ 布

局平面形状特征密切相关，在满足总体装载约束前

提下，合理优化后卸载或前加载的区域及大小可获

得理想的气动设计结果。 针对 １５０ 座级 ＢＷＢ 布局，

图 １６　 不同前加载－后卸载翼型的俯仰力矩特性

受布局平面形状限制，采用上述前加载翼型均不能

获得正零升力矩。 基于对称翼型的 ｔｗｉｓｔ３ 构型、基
于后卸载翼型的 ｒｅｆｌｅｘ２ 和 ｒｅｆｌｅｘ３ 构型、基于前加载

－后卸载翼型的 ｌｒ１ 和 ｌｒ２ 构型均满足零升力矩大于

零的设计要求，但 ｒｅｆｌｅｘ２ 和 ｌｒ２ ２ 种构型升阻特性最

优（见图 １７），表明了中央机体采用后卸载翼型或前

加载－后卸载翼型均适合于该布局的气动设计。

图 １７　 不同构型的升阻特性对比

３　 应用研究

以上研究成果已应用于多类翼身融合布局的气

动设计，文献［１７］将前加载－后卸载翼型应用于 ３００
座级 ＢＷＢ 布局的优化设计，文献［１８］研究了小展

弦比翼身融合无人机的后卸载翼型设计。 为了进一

步拓展本文研究的应用领域，针对大展弦比翼身融

合飞翼布局无人机隐身设计需求，采用类似于 Ｂ⁃２
轰炸机的气动－隐身一体化设计思路，在无人机的

·７０２·
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中央机体前缘开展具有前加载特征的“鹰勾”隐身

前缘改型设计研究。 结合飞行器外形隐身设计相关

原则［１９］，相比于常规的圆前缘，采用“鹰勾”前缘可

进一步降低无人机的 ＲＣＳ，但对其气动特性的影响

有待分析。 因此，研究目标是在采用“鹰勾”前缘提

高无人机隐身特性的基础上，保证其气动特性不降

低。 图 １８ 给出了原始构型与最终设计构型的对比，
其中原始构型中央机体前缘为圆前缘。

图 １８　 原始构型与设计构型对比

图 １９　 气动特性对比

　 　 以下重点针对改型设计前后的气动特性进行比

较分析，设计状态为 Ｍａ ＝ ０．６、Ｈ ＝ １５ ｋｍ。 图 １９ 给

出了原始构型和设计构型的气动特性对比。 同前加

载翼型的气动特性影响研究，受无人机平面形状限

制，在中央机体前缘有限区域内采用具有前加载特

征的“鹰勾”前缘设计，设计构型的俯仰力矩略大于

原始构型，升阻比基本与原始构型保持一致，表明了

具有前加载特征的“鹰勾”前缘设计对无人机的气

动性能影响较小，使得该无人机的隐身性能和气动

性能同时得到兼顾。

４　 结　 论

本文开展了翼身融合布局中央机体翼型设计及

相关应用研究，结论如下：
１） １５０ 座级 ＢＷＢ 布局中央机体翼型设计研究

表明，采用自身抬头力矩有限的对称翼型时，需通过

较大的外翼负几何扭转角实现静稳定设计状态下的

正零升力矩，但升阻特性损失较大，不能体现 ＢＷＢ
布局的高气动效率优势。 采用前加载翼型时，仅通

过中央机体前缘有限区域的前加载不足以平衡大后

掠外翼所产生的低头力矩。 采用后卸载翼型或前加

载－后卸载翼型时，可在升阻特性损失较小的前提

下，实现正零升力矩。 综合分析表明，在满足纵向力

矩配平的设计要求下，ｒｅｆｌｅｘ２ 和 ｌｒ２ 构型升阻特性

最优。
２） 针对大展弦比翼身融合飞翼布局无人机，开

展了具有前加载特征的＂鹰勾＂前缘改型设计研究，
获得了同时兼顾隐身性能和气动性能的设计结果。

３） 在实际设计问题中，应综合总体和气动等设

计要求，结合布局形状特点，对后卸载或前加载的区

域及大小进行优化，以提高零升力矩、降低升阻比损

失，实现翼身融合布局的高升阻比切实可用。
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