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飞翼无人机外形与进排气几何一体化参数化建模

方欣瑞，余雄庆

（南京航空航天大学  航空学院， 南京  210016）

摘 要： 飞翼布局是无人作战飞机的优先布局方案，其特点是机体与发动机进排气系统高度融合。针对飞翼

式无人作战飞机概念方案快速几何建模需求，提出一种飞翼机体外形和进排气几何外形的一体化参数化建模

方法。基于类函数/形函数方法，建立飞翼机体和进排气几何外形的参数化数学模型；确定关联的外形参数和

关联控制规则，实现飞翼外形参数与进排气几何外形的匹配；将所建立的模型与 CATIA 二次开发方法相结合，

实现飞翼式无人机概念方案三维几何模型的自动生成。结果表明：针对不同的进排气方案，本文方法能自动调

节飞翼外形，匹配进排气系统的几何外形，有效地提高了飞翼式无人作战飞机概念设计的效率。
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Parametric geometry modeling of flying wing UAV configuration 
integrated with intake and exhaust
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Abstract： Flying wing is a preferred configuration for unmanned combat air vehicle （UCAV）， in which its airframe 
is highly integrated with intake and exhaust of propulsion system. To implement rapid geometric model of flying 
wing UCAV concept， a parametric geometry modeling method for flying wing UCAV configuration integrated 
with the intake and exhaust is proposed in this paper. Firstly， parametric models for configuration of the flying wing 
airframe and the intake and exhaust are established using class function/shape function. Then， the related geometry 
parameters between the flying wing airframe and the intake and exhaust are identified， and the correlative control 
rules are set to match airframe-propulsion interactions. 3D geometric models of the flying wing UCAV configura⁃
tion are automatically generated by use of the parametric geometry model and CATIA API. Application examples 
indicate that flying wing UCAV configurations can automatically adjust its shape to match the different intake and 
exhaust concepts by use of the proposed method. The method can effectively improve efficiency for flying wing 
UCAV conceptual design.
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0　引  言

飞翼布局是一种非常规的飞机布局形式，其

设计理念是将不产生升力的部件全部取消，没有

平尾和明确的机身，整个机体表面由光滑连续的

曲面构成。与常规布局相比，飞翼布局外露面积

小，升阻比高，隐身性能突出，但缺少传统的安定

面和操纵面，本体操稳特性差，需要应用复杂的飞

行控制系统来保证其操纵性和稳定性［1］。近年来，

随着飞行控制技术的日趋成熟，飞翼布局凭借其

在气动、隐身等方面的优势，被视为无人作战飞机

（Unmanned Combat Air Vehicle，简称 UCAV）的

一种优先布局方案［2-3］。例如，美国的 X-47 系列、

英 国 的 雷 神（Taranis）、法 国 的 神 经 元（NEU⁃
RON）、俄罗斯的 S-70、我国的攻击-11 等均采用

了飞翼布局。

飞翼式 UCAV 通常采用发动机内埋的布置方

式，进排气系统布置在机体背部，这样可利用机体

有效地遮挡雷达波，在重要的方位上可避免推进

系统被雷达波直接照射，从而提高 UCAV 的隐身

性能。这种布局的推进系统（发动机及其进排气

系统）与飞翼外形高度融合［4］，不同的推进系统方

案往往会影响 UCAV 的机体外形。因此，在飞翼

式 UCAV 的方案设计中，需要重点考虑机体与推

进系统的一体化设计问题。在概念设计阶段，通

常需要对比分析各种方案，这就要求具有快速生

成各种方案几何模型的技术手段。

参数化几何建模是快速生成概念方案几何模

型的有效手段，也是多学科设计优化的基础［5］。因

此飞翼式 UCAV 外形参数化建模是其总体设计的

一个重要问题［6］。胡添元等［7］将飞翼外形沿展向

划分为三段，每段用一组参数来描述，从而建立全

机几何模型；周皓宇［8］将参数化几何建模方法应用

于飞翼布局无人机族的外形建模；樊华羽等［9］应用

自由曲面变形（Free Form Deformation，简称 FFD）

方法建立了飞翼外形参数化模型，并利用该模型

开展了飞翼气动隐身优化设计；陈立立等［10］基于

FFD 方法研究了静稳定裕度对飞翼布局的影响；

Morris 等［11］针对无尾翼身融合布局超声速军用飞

机多学科设计优化的需求，建立了该类飞机外形

的参数化几何模型；Edefur等［12］分析了不同的进气

道方案对整机外形和气动隐身性能的影响；Sepul⁃
veda 等［13］面向 UCAV 概念设计，展示了参数化几

何设计模块的灵活性。但现有的方法主要关注机

体外形参数化建模，没有充分考虑推进系统方案

对飞翼外形的影响，机体外形参数化建模和推进

系统外形建模相互独立，不存在关联性。这种几

何建模方法存在的问题是，在集成推进系统几何

模型和机体几何模型时，往往会导致二者之间的

不匹配，即要么机体内部空间不足，无法有效布置

发动机和进排气系统；要么机体内部空间过余，造

成空间浪费，对减阻减重产生不利影响。

本文针对飞翼式 UCAV，研究飞翼机体和发

动机进排气系统的一体化参数化几何建模方法，

实现机体外形与进排气几何外形的自动匹配，并

应用 CATIA 二次开发方法，创建三维几何模型。

1　一体化外形参数化建模方法

参数化几何模型是用一组参数描述几何外形

的数学模型。根据典型的飞翼式 UCAV 外形特

点，将其划分为基础机体、推进系统外壳（属于机

体部分）和内部管道（进排气系统）三个主要部分，

如图 1 所示。

参数化几何建模的思路是：首先定义一组形

参分别实现上述三个部分的单独建模；然后将三

者结合，各部分外形需满足一定的几何位置关系

和型面过渡要求，部分外形参数之间需设置合理

的关联控制规则；最后基于关联控制规则，实现含

进排气系统的飞翼式 UCAV 的一体化建模。

图 1 飞翼式 UCAV 外形的主要部件

Fig. 1　Main components of the flying wing 
UCAV geometry model
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1. 1　飞翼机体外形参数化建模

飞翼机体外形主要包括基础机体和推进系统

外壳。参见图 1，前者采用沿机体展向的特征翼剖

面和翼平面形状来综合描述；后者采用沿机体纵

向的特征横截面和连接各特征横截面的特征引导

线来综合描述。基础机体的特征翼剖面和推进系

统外壳的特征引导线都可归纳为翼型类形状，如

图 2 所示。

翼型类形状参数化采用 Kulfan 提出的 CST 方

法［14］（Class function/shape function transforma⁃
tion），该方法的基本思想是采用分类函数和形状

函数的乘积来描述复杂曲线形状。CST 方法的主

要优点是：控制参数较少，拟合精度较高，外形描

述能力强，有一定的几何意义，稳健性较好。其形

状函数采用 n阶伯恩斯坦多项式，对应的参数化公

式为

η= φN 1 ⋅ ( )1 - φ
N 2 ⋅ 

      ∑
i= 0

n

Bi

n！
i！( )n- i ！

φi(1 - φ) n- i
+ φ ⋅ ΔηTE （1）

式中：φ为翼型控制点弦向坐标/弦长；η为翼型控

制点法向坐标/弦长；ΔηTE 为翼型后缘厚度/弦长；

φN 1 ⋅ (1 - φ) N 2

为分类函数项；N1 和 N2 为分类函数

的控制参数；∑
i= 0

n

Bi

n！
i！( )n- i ！

φi(1 - φ) n- i
为形状

函数项；n为伯恩斯坦多项式的阶数，其值为总控

制点数减去 1；下标 i为控制点序号；Bi为伯恩斯坦

多项式的待求系数，可通过（n+1）个控制点的坐

标信息进行求解。

翼型控制点的选取可根据公式（2）进行均匀

取点或根据公式（3）进行非均匀取点［15］：

φi =
N 1 + i

N 1 + N 2 + n
（2）

φi = 0.5 + 0.5 × tanh
é

ë
ê
êê
êλ ⋅ ( N 1 + i

N 1 + N 2 + n
- 0.5) ùûúúúú

（3）
翼平面形状参数基于笛卡尔坐标系的各平面

投影定义，如图 3 所示。

推进系统外壳特征横截面可归纳为截面类形

状，如图 4 所示，其参数化方式同样基于 CST 方

法，形状函数可简单取为常数，具体如公式（4）
所示。

ζU/D = 2 ⋅ μNU/D (1 - μ) NU/D

（4）
式中：下标 U/D 对应截面上/下半部；ζ为截面曲线

离散点法向坐标/截面高度；μ为截面曲线离散点

展向坐标/截面宽度；μNU/D (1 - μ) NU/D

为分类函数

项；NU/D 为分类函数的控制参数；常数 2 为形状函

数项。

图 4 截面类形状示意图

Fig. 4　Schematic diagram of cross sections

图 2 翼型类形状示意图

Fig. 2　Schematic diagram of airfoil type

图 3 基于笛卡尔坐标系的翼平面投影参数

Fig. 3　The defined wing plane parameters based on 
projection in Cartesian coordinates system
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1. 2　进排气系统外形参数化建模

进排气系统外形可采用特征体截面的形状及

其空间位置来综合描述。首先以体截面中心点为

局部坐标原点，基于公式（4）得到表征体截面形状

特征的二维坐标向量（y，z）；然后空间位置参数包

括体截面中心点的位置坐标（Xoffset，Yoffset，Zoffset）以

及体截面法矢绕 y和 z轴的旋转角度，分别记作 γ1

和 γ2（注：此处默认体截面关于 zOx平面对称），如

图 5 所示。

将二维坐标向量乘以旋转矩阵 MR 并加上平

移向量（Xoffset，Yoffset，Zoffset），可得各特征体截面在三

维空间中的离散点坐标（X，Y，Z）：

é

ë

ê

ê
êê
ê
ê ù

û

ú

úú
ú
ú

úX
Y
Z

= MR ⋅
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú0
y

z
+
é

ë

ê

ê
êê
ê
ê ù

û

ú

úú
ú
ú

úX offset

Y offset

Z offset

（5）

  MR 的表达式如下：

MR =
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú0 -sin γ2 cos γ2 sin γ1

0 cos γ2 sin γ2 sin γ1

0 0 cos γ1

（6）

1. 3　进排气系统外形与飞翼外形的关联

发动机布置在整个飞翼的对称面，直接影响

飞翼内翼根部附近的外形。因此，选取飞翼对称

面的内翼外形与进排气系统外形为关键关联因

素。假设进排气系统外形为定量，调整内翼根部

（内翼上下纵线）形状。重点关注两方面要求：其

一，进排气系统管道与飞翼蒙皮间需留有一定的

框结构高度（如图 6 所示），框结构高度应满足强度

要求，同时不应过大，以免造成空间浪费；其二，飞

翼的纵向外形对气动特性影响显著，因此在满足

前者的前提下，纵向翼型调整应尽量遵循保形

原则。

对称面特征线离散点示意图如图 7 所示。

记推进系统内管总长为 Ln，飞翼推进系统外

壳长为 Ls，外壳起始点 X坐标为 Xs0，外壳末端点 Z
坐标为 Zs1，内翼根弦长为 Cr；初始（未关联）的归一

化内翼上、下纵线翼型离散点集分别为｛（xFu（j），

zFu（j））| j=1，2，3，…｝和｛xFd（k），zFd（k）|k=1，2，3，
…｝；进排气系统各特征体截面与飞翼对称面的交

点，即进排气系统上、下纵线离散点点集分别为

｛（XNu（i），0，ZNu（i））|i=1，2，3，…｝和｛（XNd（i），0，
ZNd（i））|i=1，2，3，…｝。分别取 XCu（i）=XNu（i）和

XCd（i）=XNd（i）作为内翼上、下纵线关联特征占位，

图 5 基于体截面描述的管道外形

Fig. 5　Pipe profile based on section description

图 6 飞翼机体与进排气系统的融合示例（X-47B）［4］

Fig. 6　An illustration of airframe integrated with 
intake and exhaust for flying wing （X-47B）［4］

图 7 对称面特征线离散点示意图

Fig. 7　Schematic diagram of discrete points of 
characteristic lines on the symmetric plane
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再基于初始内翼上、下纵线，获得其关联特征参考

点 集 ，分 别 为｛XCu（i），0，ZCu（i）｝和｛XCd（i），0，
ZCd（i）｝。

在关联特征占位引入进排气系统对内翼外形

的约束，实现二者之间的几何关联。记在关联特

征占位，内翼上、下纵线与进排气系统上、下纵线

的初始（未关联）框结构高度（默认 Z向）分别为

ΔZu（i）= |ZCu（i）| - |ZNu（i）|和 ΔZd（i）= |ZCd（i）| -  
|ZNd（i）|。理想框结构高度由机身框的结构高度与

机身当量直径的统计关系初步确定［16］，取理想框

结构高度的 1 和 1. 2 倍分别作为各关联特征占位

框 结 构 高 度 的 下 限 和 上 限 ，分 别 记 作 Dux（i）      
（Ddx（i））和 Dus（i）（Dds（i））。依据理想框结构高度

和初始框结构高度，对内翼上下纵线进行调整。

以上纵线为例解释关联规则，其基本思想是：以关

联特征占位的初始框结构高度是否满足理想框结

构高度上下限为判断准则，基于初始飞翼外形（包

括内部管道外形）数据对推进系统外壳上纵线进

行调整。

1） 推进系统外壳长度应大于内管总长，内翼

根弦长应大于推进系统外壳长度，故长度关联式为

L s = L n + ΔL 1 （7）
C r = L s + X s0 + ΔL 2 （8）

2） 基于各关联特征占位的理想框结构高度和

对应内翼初始上纵线的特征参考点，定义理想偏

移量 ZM（i）：

当 ΔZ u( i ) < D ux( i )或 ΔZ u( i ) > D us( i )时：

ZM( i ) = ZNu( i ) + D ux( )i + D us( )i
2 - ZCu( i )   （9）

当D ux( i ) ≤ ΔZ u( i ) ≤ D us( i )时：

ZM( i ) = 0 （10）
3） 基于各关联特征占位的理想偏移量 ZM（i），

定义关联平移量 zGM。

当 ΔZ u( i ) ≥ D ux ( i )非恒成立时：

zGM =
max { }ZM( )i

L s
（11）

当 ΔZ u( i ) ≥ D ux ( i )恒成立时：

zGM =
-min { }|| ZM( )i

L s
（12）

此时，对应下标 i记作 iGM。

4） 基于关联平移量 zGM，对内翼纵线离散点进

行 Z向关联，关联控制后的上纵线归一化离散点集

｛xG
Fu（j），zG

Fu（j）｝的计算公式如下：

xG
Fu ( j )= xFu ( j ) （13）

当 xG
Fu ( j )≥

[ ]XCu( )end - X s0

L s
时：

zG
Fu ( j )= zFu ( j )+ zGM × 1 - xG

Fu ( j )
1 - [ ]XCu( )end - X s0  L s

（14）

当 xG
Fu ( j ) <

[ ]XCu( )end - X s0

L s
时：

zG
Fu ( j )= zFu ( j )+ zGM （15）

式中：ΔL1和 ΔL2为预留长度余量；XCu（end）为内翼

上纵线关联特征参考点中的末点，即 X坐标值最大

的点。

此外，出于隐身需求考虑，进气内管前端的机

体上表面一般有遮挡进气内管的凸起过渡型面

（可称为进气锥），且推进系统外壳前缘一般与机

体某前缘边平行。将进气锥与进气内管起始截面

关联（如图 8 所示）：进气锥顶点与内管起始截面下

弧线顶点保持齐平，进气锥根弦长以相对于起始

截面宽度的比值定义，而进气锥总长、梢弦长又以

相对于进气锥根弦长的比值定义；推进系统外壳

前缘与机体外侧前缘平行。

2　三维外形创建方法

在建立了机体外形模型、进排气系统几何模

型以及二者的关联规则后，可应用 CAD 二次开发

技术，实现飞翼机体和进排气系统的三维几何模

型的生成。这种三维几何模型创建方法的优势［17］

在于：1） CAD 软件具有很强的曲面生成和操作功

能，在几何建模中只需定义关键剖面的参数，就可

生成高质量的三维几何模型，避免了曲面生成的

复杂建模和编程工作；2） 生成的几何模型能在

CAD 软件环境中直接使用，不必进行图形格式的

图 8 进气口前端形状关联控制示意图

Fig. 8　Schematic diagram of correlative 
control for front inlet shape
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转换，便于各设计部门对几何模型的直接使用。

因此，这种参数化的三维几何模型生成方法，无论

在 工 业 界 还 是 在 学 术 界 均 得 到 了 较 广 泛 的

应用［17-19］。

本文采用 CATIA 二次开发的方法，实现飞翼

外形和进排气系统三维几何模型的自动生成，主

要应用到 CATIA 创成式外形设计下的样条线、多

截面曲面、桥接曲面、切割、相交、接合等功能模

块。遵循先基础机体，再推进系统外壳、内部管道

和进气锥，后型面衔接、切割处理的基本建模顺序

生成外形，如图 9 所示。

首先，创建基础机体三维外形，包括内侧、外

侧以及小翼。其过程是：导入各特征翼剖面的三

维离散点坐标，基于样条线拟合得到各特征翼剖

面的空间曲线；再将各特征翼剖面的始末端点分

别基于样条线拟合作为前、后缘引导线；通过多截

面曲面分别生成基础机体的上下表面。外侧外形

相对简单，可作为内侧和小翼建模时的支撑面，因

此，先进行外侧建模。内侧考虑到展向截面起伏

较大，其引导曲线由始末端点的坐标和始末端点

的矢量方向和张度控制，曲线起点处矢量方向垂

直于机身对称面，曲线终点处矢量方向与外侧翼

面相切，张度按照曲面外形要求设定。

其次，以基础机体为参考创建推进系统外壳

三维外形。其过程是：依次采用样条线拟合推进

系统外壳上纵线、侧边线和特征横截面曲线，采用

多截面曲面生成初始外壳，其中，上纵线末端点和

侧边线以基础机体为支撑，特征横截面曲线在左

右端与基础机体相切过渡；再基于平行于内翼前

缘的平面切割初始外壳前缘。

再次，创建进排气系统三维外形。其过程

是：导入各特征体截面的空间三维离散点坐标，

采用样条线拟合得各特征体截面空间曲线；采

用多截面曲面生成进排气系统外形。需要注意

的一点是：体截面布置应合理（包括形状过渡和

数量分布），保证管道曲面平滑过渡，避免出现

曲面扭曲。

然后，以发动机内管起始截面为参考，基础机

体为支撑，采用多截面曲面功能生成进气锥，进气

锥边缘与基础机体满足相切过渡。

最后，以已生成的飞翼机体和进排气系统外

形为参考，对曲面不连续的部分做进一步的面连

接或面切除处理：基于多截面曲面生成过渡曲面，

光滑衔接进气内管与推进系统外壳的进气前端；

在初步设计阶段，简化尾喷管喷口形状的生成：发

动机内管生成后，基于末端截面曲线继续向后拉

伸管道，直至与推进系统外壳曲面相交，以两者形

成的交线切割出喷口出口形状，如图 10 所示。

3　示例验证

以典型飞翼式 UCAV 为研究对象，考虑三种

不同进排气系统方案，验证飞翼式 UCAV 机体与

进排气系统一体化几何建模方法的有效性。方案

1 为基本方案；方案 2 主要改变进气内管外形；方案

3 进一步改变尾喷内管外形。原飞翼机体外形（含

推进系统外壳）和上述三种进排气系统的初始配

装情况如图 11 所示。

图 9 基本建模顺序示意图

Fig. 9　Schematic diagram of basic modeling sequence

图 10 尾喷管喷口形状的生成

Fig. 10　Schematic diagram of the exhaust nozzle shape
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方案 1 的进气内管从进气口到发动机进口呈

向下平缓过渡，进排气系统与原内翼上纵线间的

结构高度不足，而与下纵线间的结构高度过余。

通过应用 1. 3 节所述的机体外形与进排气几何外

形的关联规则，使得内翼上纵线自动外扩，下纵线

内收，最终生成的一体化飞翼几何模型如图 12 所

示，其中前视和后视图都可见部分发动机内管，隐

身性较差。

为提高前向隐身性能，方案 2 进气内管呈“S
型”过渡，与方案 1 相比，管道前端下部明显隆起，

对内部发动机可形成一定的遮挡。通过应用机体

与进排气几何外形的关联规则，使内翼上纵线自

动外扩，下纵线内收，进气锥顶点自动抬高等，最

终生成的与进排气几何外形相匹配的整机三维外

形如图 13 所示，可以看出：在前视方位发动机内管

不可见，提高了前向隐身性能。

为了提高 UCAV 的后向隐身性能，方案 3 在

方案 2 的基础上引入“S 型”的尾喷内管。管道先

下弯后抬平，管道长度增加。若不考虑机体与进

排气几何外形的关联，进排气系统与内翼上、下纵

线间的结构高度明显不足，且尾喷口端面偏靠后。

通过应用机体与进排气几何外形的关联规则，使

得内翼上、下纵线自动外扩，且翼根加长，所生成

的几何模型如图 14 所示，可以看出：在前视和后视

方位，发动机内管均不可见，提高了 UCAV 的全向

隐身性能。但由于翼根上下纵线外扩明显，翼根

长度增大，厚度增大，全机外露面积增大，会对气

动阻力和结构重量带来不利影响。

4　结  论

1） 通过建立合理的关联控制规则，实现了进

排气几何外形与飞翼机体外形间的自动匹配。

2） 针对不同的进排气设计方案，实现了飞翼

外形的自动调节。

3） 一体化参数化几何建模方法避免了飞翼外

形与进排气几何模型不匹配造成的反复迭代，有

效地提高了飞翼式 UCAV 几何建模的效率。

本文研究的管道外形属于单管道型式。在进

一步研究中，可将本文方法扩展到更复杂的管道

外形（如管道分叉或管道内部出现旁路管道入

口）。通过分段建模并额外定义段与段衔接处的

位置参数和型面过渡参数，建立这些复杂管道外

形的参数化几何模型。另外，本文只选取了飞翼

对称面的上、下纵线作为关联调整曲线，对于复杂

模型，可进一步关联调整推进系统外壳特征横截

面曲线或进一步对管道外形做双向调整。
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