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摘暋要:翼身融合布局(BWB)综合性能突出,是未来民用航空领域飞行器发展的必然趋势,研究 BWB布局的

气动特点及流动机理,对开展BWB布局设计具有重要的支撑作用。采用测力、丝线流动显示的风洞试验方法

并辅以CFD方法,开展300座级BWB布局(BWB灢1)低速气动特性、流动机理及通气发动机短舱影响研究。结

果表明:与EarlyBWB、N2A布局相比,BWB灢1具有更好的低速纵向气动性能,具有横向静稳定、航向静不稳定

量值较小,航向增稳与控制难度较小等优点;揭示了布局的流动发展过程及具有和缓失速特性的物理原因;通

气发动机短舱对提高最大升力及增加航向静稳定性有利,对横向静稳定性影响较小,但使得阻力和低头力矩增

加;CFD纵向计算结果与试验基本一致,验证了CFD方法的有效性。
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Abstract:Blendedwingbody(BWB)configurationwillbetheinevitabletrendoftheaircraftusinginthefuture

civilaviationforitsexcellentperformance.AerodynamicandflowmechanisminvestigationsoftheBWBconfig灢
urationwillprovideimportantsupportforitsdesign.Windtunneltestsincludeforcemeasurementsandtuftvi灢
sualization,inadditiontocomputationfluiddynamics(CFD)simulation,areusedtoinvestigatethelowspeed

aerodynamiccharacteristicsandflow mechanismandeffectsofflow灢throughnacellesfora300灢passengerBWB

configuration(BWB灢1).TestresultsshowthatlongitudinalaerodynamiccharacteristicsofBWB灢1arebetterthan

thoseoftheEarlyBWBorN2A.BWB灢1possesseslateralstaticstabilityanddirectionalstaticinstability,how灢
ever,lowvalueofthedirectionalinstabilitydegradesthedifficultyindirectionalstabilityaugmentationandcon灢
trol.Investigationalsorevealsflowdevelopmentandphysicalmechanismofamildstallcharacteristicofthe

configuration.Flow灢throughnacellesarebeneficialtobothmaximumliftanddirectionalstability,andhavemin灢
imaleffectsonlateralstability;however,dragandpitch灢downmomentareincreased.ResultsfromCFDsimu灢
lationshowgoodagreementwithtunneltestdata,whichdemonstratethevalidationoftheCFDmethod.
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0暋引暋言

随着未来民用航空对减小噪声、氮氧化物排放

和降低燃油消耗等要求的不断提高,现有常规布局

飞机 设 计 技 术 已 难 以 满 足[1]。翼 身 融 合 布 局

(BlendedWingBody,简称 BWB)技术,以其特有

的综合优势正逐渐被业内所认可,NASA、Boeing、

ONEAR、MIT和DLR等均开展了广泛的研究[2]。
国内,西北工业大学、中国商用飞机有限责任公司、
南京航空航天大学、中国空气动力研究与发展中心

等也开展了相关研究[3灢6]。相对于常规布局,BWB
布局由于采用高度翼身融合设计,浸湿面积和质量

大幅减小[7],具备了更高的气动效率和更小的燃油

消耗,有效减小了氮氧化物排放;同时,将发动机置

于机身尾部上表面,遮蔽发动机噪声,进而减小噪

声水平。
深入掌握 BWB布局的空气动力学特点及流

动机理是开展 BWB布局设计研究的基础。基于

CFD的优 化 设 计 和 反 设 计 方 法 已 广 泛 应 用 于

BWB布局的气动设计[3,8灢10]。然而,基于 CFD 的

气动设计方法还存在一定的局限性,对于非常规的

BWB布局,现有 CFD方法是否有效可靠、是否能

准确地揭示其流动机理,已成为备受关注的热点问

题。因此,采用风洞试验方法开展BWB布局研究

十分必要。
国外在BWB布局风洞试验方面开展了大量

研究,NASALangley、DLR、ONEAR 等研究机构

针对 BWB灢450、N2A、VELA1、VELA2 等 多 种

BWB构型开展了系列化的低、高速风洞试验研

究[11灢17],通过大量的测力、测压及流动显示试验,
构建了完备的BWB布局气动数据库,验证了现有

概念设计方法及CFD设计方法的可靠性。国内关

于BWB布局风洞试验方面的研究仍鲜有报道。
针对基于CFD方法设计的300座级BWB布

局概念性方案[3](以下简称 BWB灢1),采用风洞试

验方法,研究 BWB布局的低速气动特性、流动机

理及通气发动机短舱的气动特性影响,并验证

CFD方法的可靠性。

1暋试验设备及模型

试验在西北工业大学 NF灢3低速风洞中进行,

该风洞是一座低速直流式风洞,三元试验段尺寸

3.5m(宽)暳2.5m(高)暳12.0m(长),空风洞最

大风速可达130m/s,湍流度为0.078%,相关风洞

细节可参见文献[18]。

BWB灢1布局三视图及1暶25缩比试验模型如

图1所示,该布局相关细节可参见文献[3]。同

NASALangley、DLR等相关 BWB布局风洞试验

研究[12灢13]一样,试验模型采用腹部支撑方式。试

验风速为50m/s,基于全机平均气动弦长的雷诺

数为3.2暳106(平均气动弦长基于布局全投影面

积)。采用全模型测力、丝线流动显示技术开展布

局气动特性与流动机理研究。

(a)布局三视图

(b)试验模型

图1暋BWB灢1布局三视图及风洞试验模型

Fig.1暋Three灢dimensionalviewandwind
tunnelmodelofBWB灢1configuration

2暋低速气动特性及流动机理

2.1暋纵向气动特性

BWB灢1布局风洞试验结果、NASA Langley
研究中心的 BWB布局(以下简称 EarlyBWB)风
洞试验结果[11]以 及 波 音 BWB 布 局 (以 下 简 称

N2A)风洞试验结果[14]的对比如图2所示。Early
BWB、N2A试验风速分别为 Ma=0.25和 Ma=
0.20,相关风洞、模型及试验细节可参见文献[11,

14]。三种布局均为舵面不偏转、不带发动机短舱
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的干净构型。
为了便于分析BWB灢1布局的纵向气动特性及

流动机理、检验CFD方法的可靠性,本文采用基于

雷诺平均的 N灢S流场求解程序、SA 湍流模型进行

纵向气动特性数值模拟,数值模拟方法参见文献

[3]。气动力系数均基于布局全投影面积(Early
BWB布局原始气动数据基于梯形机翼,本文进行

相应转换)。

(a)升力特性

(b)阻力特性

(c)俯仰力矩特性

图2暋纵向气动特性对比

Fig.2暋Comparisonoflongitudinalaerodynamic

characteristics

BWB灢1布局具有良好的升阻、俯仰与失速等

低速特性,从图2可以看出:

栙BWB灢1布局升力线斜率及最大升力(CLmax

=0.65)与 N2A相当,失速特性和缓,但两者升力

均低于EarlyBWB。

栚CL<0.4时,三种布局阻力差异不大;CL>

0.4时,存在较大差异。

栛BWB灢1布局零升力矩(CM0=0.0016)介于

EarlyBWB与 N2A之间,大迎角下的俯仰力矩非

线性上仰特性优于其他两种布局,直到毩>16曘时,

俯仰力矩才出现剧烈的非线性上仰。

综上所述,BWB灢1布局的低速气动特性优于

其他两种布局。与 EarlyBWB相比,BWB灢1升阻

特性略差,但EarlyBWB低头力矩明显偏大,且俯

仰力矩在毩=9曘时即产生了强烈的非线性上仰,过

大的低头力矩和过早的力矩非线性上仰是无尾布

局难以接受的;与 N2A 相比,BWB灢1最大升阻比

略有优势(两者最大升阻比差量约为0.73),且大

迎角下俯仰力矩上仰更为和缓。

同时,通过BWB灢1布局CFD计算结果与风洞

试验结果对比,验证了所采用的 CFD方法的可靠

性。中小迎角下,CFD计算的升力、阻力以及俯仰

力矩与试验差别较小;大迎角下,由于CFD在计算

流动分离方面的局限性,计算结果与试验结果差别

较大,但仍能较为准确地反映气动力的变化趋势。

2.2暋纵向流动机理分析

迎角毩在0~20曘范围内典型状态丝线流动显

示结果如图3所示,对应状态的 CFD计算结果如

图4所示。

(a)毩=4曘
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(b)毩=8曘

(c)毩=10曘

(d)毩=12曘

(e)毩=14曘

(f)毩=16曘

图3暋丝线流动显示

Fig.3暋Tuftflowvisualization

暋暋暋暋暋暋暋暋(a)毩=4曘暋暋暋暋暋暋暋暋(b)毩=8曘

暋暋暋暋暋暋暋暋(c)毩=10曘暋暋暋暋暋暋暋暋(d)毩=12曘

暋暋暋暋暋暋暋暋(e)毩=14曘暋暋暋暋暋暋暋暋(f)毩=16曘

图4暋CFD计算的表面极限流线

Fig.4暋CFDcomputedsurfacesteak灢lines

从图3~图4可以看出:

毩=4曘时,流动保持附着,丝线及 CFD计算的

表面极限流线均反映出大后掠中央机体产生的展

向流动对中央机体与机翼之间的过渡段区域影

响小。

毩=8曘时,丝线和CFD计算结果仍表明全机处

于附着流态,但大后掠中央机体产生的展向流动对

过渡段的影响已逐渐显现,此区域流动已开始

失稳。

毩=10曘时,随着展向流动加强,并且受翼身结

合部的转折点影响,中央机体与机翼结合的转折处

前缘首先出现了局部的分离区域;同时,过渡段边

界层稳定性变差,丝线向外翼摆动幅度加大,但机

翼仍能保持附着。CFD计算的表面极限流线发展
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趋势与丝线结果基本一致。

毩为12曘~16曘时,随着迎角增大,机翼上表面

丝线流动显示表明流动分离区域迅速向翼尖处发

展,在此过程中,中央机体后部的上表面外侧局部

区域亦出现了流动分离,但可产生升力的中央机体

绝大部分区域仍能保持附着流态,这也是大迎角状

态下布局失速特性和缓的原因。CFD模拟流动分

离存在局限性,甚至无法捕捉中央机体后部上表面

外侧局部区域的流动分离,但其计算结果仍可反映

出大迎角状态下的机翼流动分离发展趋势。

综上所述,过渡段首先出现流动分离不仅与机

体的展向流动有关,也与翼身转折点影响有关。因

此,大后掠中央机体产生的展向流动与翼身结合部

的转折点影响的叠加是导致过渡段首先出现流动

分离的物理原因。随着迎角增大,流动分离区域向

外翼不断拓展,但由于中央机体流动特性良好、仍
可提供升力,全机在大迎角下失速特性和缓。

2.3暋横航向气动特性

BWB灢1布局采用无尾设计,其横航向气动特

性关系着该布局用于工程实际的可行性。BWB灢1
布局的横航向静稳定导数如图5所示。

(a)横向静稳定导数

(b)航向静稳定导数

图5暋横航向静稳定导数

Fig.5暋Lateral/directionalstabilityderivative

从图5可以看出:横向具有静稳定性,且横向

静稳定导数随着迎角的增大而增加,这与后掠翼自

身的横向特性一致。正侧滑,迎风侧机翼有效后掠

角减小,升力增大;背风侧机翼有效后掠角增大,升
力减小,综合效果是产生稳定的滚转力矩。

由于取消了垂尾,航向静不稳定。毩曑8曘时,航
向静不稳定性随着迎角的增大而增加;毩>8曘时,航
向静不稳定性随着迎角的增大而减小,但静不稳定

性量值较小,降低了航向增稳与控制的难度。之所

以出现航向静不稳定,主要是取消了提供稳定性的

垂尾;此外,尽管采用了“翼型暠形式的机体设计,但
中央机体仍与圆柱机身一样会产生航向静不稳定

性力矩;迎风侧机翼由于有效后掠角减小,该侧机

翼的升力和阻力均较背风侧机翼大,虽可提供一定

的阻力型航向静稳定性力矩,但中小迎角时,量值

较小,不足以克服中央机体产生的航向静不稳定性

力矩;迎角较大后,迎风侧机翼分离更早且更为严

重,阻力型航向恢复力矩增大,使全机航向静不稳

定性减小,航向静稳定性开始恢复。
综上,BWB灢1布局横向静稳定和航向静不稳

定特性反映了后掠翼无尾布局固有的特征。针对

该布局的航向控制问题,李路路等[19]提出了嵌入

式阻力舵与襟副翼组合的航向操纵舵面设计方案,
可有效解决无尾布局的航向操纵问题。

3暋发动机短舱影响

为了屏蔽发动机风扇及排气噪声,BWB灢1布

局将发动机短舱布置于中央机体后部上表面。通

过风洞试验研究发动机短舱的影响,如图6所示,
试验中发动机短舱为通气状态。

图6暋BWB灢1布局加通气发动机短舱

Fig.6暋BWB灢1configurationwithflow灢throughnacelles

有无发动机短舱的升阻和俯仰力矩变化量如

图7所示,可以看出:发动机短舱对升力的线性段
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区域影响较小,大迎角使得升力略有增加,最大增

量可达0.032;在所研究的迎角范围内使阻力增加,
最大增量可达0.026;发动机短舱产生低头力矩,毩
<10曘时,所产生的低头力矩增量约为0.002。

图7暋升力、阻力、俯仰力矩变化量

Fig.7暋Thechangesinlift,drag,pitchingmoment

有无发动机短舱的横航向静稳定导数变化量

如图8所示。

图8暋横航向静稳定导数变化量

Fig.8暋Thechangesinlateral/directional

stabilityderivative

从图8可以看出:由于发动机短舱远离机翼,
对横向静稳定性影响较小;置于中央机体后部的发

动机短舱可起到类似垂尾的作用,提供航向恢复性

力矩,使航向静不稳定性减小。

4暋结暋论

(1)低速风洞试验验证了BWB灢1布局具有优

于EarlyBWB与 N2A布局的纵向气动性能,其和

缓的俯仰力矩非线性上仰特性尤其突出。丝线流

动显示试验揭示了大后掠中央机体产生的展向流

动与翼身结合部的转折点影响的叠加是诱导过渡

段首先产生流动分离的物理原因;然而,较大迎角

下,中央机体流动特性良好,是全机仍可保持和缓

失速特性的主要原因。
(2)BWB灢1布局横向静稳定、航向静不稳定

体现了后掠翼无尾布局的固有特征,但航向静不稳

定性量值不大,控制难度较小。
(3)发动机短舱有利于提高最大升力,但使得

阻力和低头力矩增加;对横向静稳定性影响较小,
但可增加航向静稳定性。

(4)验证了 CFD方法的可靠性,计算得到的

纵向气动力变化趋势及流态与试验基本一致。
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