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宽速域无尾布局气动焦点变化规律
研究
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摘 要：水平起降、宽速域飞行的高超声速飞机是航空技术的一个重要发展方向。这类飞机常采用无尾布局形式,该布局全

速域气动焦点移动范围大，且舵面配平能力有限，纵向稳定性设计是一项关键技术。本文针对典型的宽速域无尾布局概念

方案，通过数值仿真方法，研究了不同前体截面形状、边条平面形状和前机身长度的宽速域气动焦点变化规律，并重点关注

了高超声速相对低速的焦点前移问题。研究结果表明，前机身长度对高超声速相对低速焦点前移的影响最明显；前机身越

长，高超声速相比低速焦点前移趋势越明显。亚、跨和低超声速范围，尖侧缘脊型和下表面平面的半圆形前机身截面相比椭

圆截面使焦点小幅前移；高超声速范围前机身截面形状对焦点影响较小。边条平面形状对高超声速相比低速气动焦点前移

量影响较小。本文的研究结果可为此类宽速域无尾布局设计提供参考。
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水平起降高超声速飞机具有使用灵活、生存力强的优

势，近年来成为国外航空航天领域研究重点之一。在此背

景下，波音公司和洛克希德-马丁公司分别发布了Manta[1]

和 SR-72 飞机[2]，该类飞机采用并联涡轮基组合循环

(TBCC)动力，巡航速度为马赫数 6～7，主要用于高超声速

情报、监视和侦察（ISR）与打击。这两型飞机采用大后掠小

展弦比菱形薄机翼、无尾、机体推进高度一体化的气动布局

形式。

该类布局俯仰力矩设计具有如下特点：首先，从亚声

速、超声速到高超声速，升力产生机制逐渐由翼面环量升力

过渡到全机迎风面压缩/背风面膨胀升力，因此机身尤其是

高度一体化的宽扁前体对高超声速范围内气动焦点的影响

尤其显著，导致宽速域焦点变化范围大；其次，高超声速机

体/推进一体化技术是制约总体性能提升的关键技术[3-4]，而

高度一体化的上下非对称推进系统不同工况对零升俯仰力

矩影响量大；最后，无尾布局由于俯仰操纵面力臂较短，高

超声速翼面/舵面升力线斜率小，俯仰操纵能力较低。因此

气动焦点、重心位置、零升俯仰力矩和俯仰操纵能力的匹配

设计，是机体推进高度一体化的高超声速无尾气动布局设

计的重点之一。

高超声速相对低速气动焦点过于靠后，可能导致高超

巡航点纵向静稳定度过大，配平损失过大；高超声速相对低

速气动焦点过于靠前，可能存在高超巡航点纵向静不稳定

度过大的问题，导致配平损失过大，且难以满足操稳特性要

求。因此，气动焦点变化规律对于无尾布局高超声速飞机

气动布局设计至关重要。本文重点研究无尾布局宽速域气

动焦点变化规律，并分析其主要影响因素。

1 背景方案
无尾气动布局相比正常式气动布局，具有跨超声速阻

力低的优势[5]，因此国外多型宽速域飞机采用无尾布局，如

“幻影”2000、“黑雨燕”、SR-71和XB-70等。

通过文献测绘三面图[6]，并构建初步三维数模，采用数

值仿真方法（详情见本文第 2 节）获得了上述 4 型飞机

Ma0.3～4.0范围小迎角气动焦点，如图 1所示。从亚声速

到跨声速，上述几型飞机气动焦点随马赫数增加迅速后移，
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变化规律基本一致；但进入超声速以后，不同布局气动焦点

随马赫数增加的变化规律存在显著差异；不同布局高马赫

数相比低速气动焦点前移或后移量明显不同。

本文研究对象为大后掠菱形机翼无尾翼身组合体（见

图 2)。研究前体截面形状、前体长度和边条对气动焦点的

影响。

气动焦点的定义是：迎角增加时全机升力增量作用

点[7]。纵向静稳定度、相对重心和气动焦点三者关系如下：
-x f = -x cg - CmCL （1）

将飞机沿机头至机尾方向分割成 n段，CLαi为第 i段部

件升力线斜率，-x i为第 i段面心至重心 x方向距离与平均气

动弦长比值，定义见式（2）。根据式（3）和式（4）可推导出式

（5）和式（6）：

-x i = xicA （2）

CLα =∑
i = 1

n

CLαi （3）

Cm =∑
i = 1

n

Cmi =∑
i = 1

n

CLαi ⋅ Δα ⋅ ( -x i - -x cg ) （4）

∂Cm
∂α =∑

i = 1

n

CLαi ⋅ ( -x i - -x cg ) （5）

CmCL =
∂Cm
∂CL =

∂Cm ∂α
CLα

（6）

将式（5）和式（6）代入式（1），可推导出式（7）：

-x f =∑
i = 1

n CLαi
CLα

⋅ -x i （7）

从式（7）可知，各部件对全机气动焦点的贡献取决于该

部件在全机升力线斜率占比(
CLαi
CLα

)和部件位置参数（-x i）。

2 计算方法及验证
本文采用 k-ε湍流模型的雷诺平均N-S方程求解湍流

平均流场，即把流场变量分解为平均量和脉动量两部分，代

入全N-S方程并取平均，在Morkovin假设下得到关于平均

量的方程。空间离散格式采用AUSM格式，采用绝热和无

滑移边界条件。

计算采用四面体非结构网格。为模拟边界层内流动，

物面采用棱柱层网格，壁面y+值在1.0附近。

为验证数值仿真方法的可靠性，对 AGARD-B 标模[8]

(见图3)开展典型马赫数小迎角数值仿真。

表 1对比给出了Ma=0.7、2.0和 4.0小迎角范围升力线

斜率和气动焦点的数值仿真和风洞试验结果[9-10]。仿真和

试验结果差别不大；两者升力线斜率最大偏差0.0011，焦点

位置最大偏差1.1%cA，表明计算方法合理可靠。

3 前体及边条对气动焦点影响研究
3.1 前体截面形状

以翼身组合体非通气模型为对象，研究了 5种前体截

面形状，分别定义为 A、B、C、D 和 E。前机身截面宽度相

同，高度和截面形状不同，详情见图4和表2。

通过数值仿真，获得了不同前体截面形状翼身组合体

图 3 AGARD-B标模

Fig.3 AGARD-B model

图2 本文研究的翼身组合体

Fig.2 The blended wing-body researched in this paper

图1 典型无尾飞机的-CmCL

Fig.1 -CmCL
of typical tailless aircraft
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Ma=0.3～6.0范围气动焦点，如图5所示。A、B和C对比可

以看出，前体宽度相同情况下，椭圆形截面宽高比对翼身组

合体气动焦点影响不大。宽度和宽高比相同情况下，亚、跨

和低超声速，尖侧缘脊型D和下表面平面的半圆形截面E

相比椭圆截面B焦点前移1.0%～2.0% cA左右；高超声速不

同截面焦点差别不大。

为分析翼身组合体升力分布和焦点变化规律，选取典

型截面B和E，将翼身组合体沿机头至机尾方向等距分割成

40段。图6和图7分别给出了Ma0.3和Ma6.0部件升力线斜

率随 -x i分布曲线。Ma0.3 时，截面 E 比 B 在前体 -x i=-1.4～

-0.8范围升力线斜率贡献略高，根据式（7）可知将导致截

面E比B低速焦点小幅前移。Ma6.0时，两者前体贡献的

升力线斜率差别不大，因此气动焦点基本一致。

3.2 边条平面形状

本文研究背景方案为吸气式飞行器，为便于进气道宽

图4 翼身组合体不同前体截面

Fig.4 Wing-body with different forehead sections

表1 AGARD-B数值仿真与风洞试验数据对比

Table 1 CFD and test data comparison of AGARD-B

项目

升力线斜率

气动焦点

Ma

0.7

2.0

4.0

0.7

2.0

4.0

CFD

0.04695

0.03864

0.02163

6.5%

10.9%

-9.3%

试验

0.04794

0.03760

0.02183

7.3%

9.9%

-10.4%

试验-CFD

0.00099

-0.00104

0.00020

0.80%

-1.00%

-1.10%

表2 前体截面宽高比

Table 2 Width-height ratio of forehead sections

截面编号

A

B

C

D

E

前体宽高比

1.00

1.30

1.86

1.30

1.30

备注

圆截面

椭圆截面

椭圆截面

尖侧缘脊型

半圆形

图6 典型截面翼身组合体等分段部件升力线斜率（Ma=0.3）

Fig.6 Lift curve slope distribution of parts with different

forehead sections(Ma=0.3)

图5 不同截面前机头翼身组合体气动焦点

Fig.5 Aerodynamic center of wing-body with different

forehead sections

图7 典型截面翼身组合体部件升力线斜率（Ma=6.0）

Fig.7 Lift curve slope distribution of parts with different

forehead sections(Ma=6.0)
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速域调节，选择前体截面E开展进一步研究。在前体截面E

基础上，以翼身组合体通气模型为对象，开展边条平面形状

对焦点影响研究。本文研究了 4 种边条，分别定义为 S0、

S1、S2和S3，如图8所示。表3给出不同边条相对面积(
-s straw

为边条面积与机翼面积比值)、边条相对臂长(
-d straw为边条面

心至参考重心距离与平均气动弦长比值)及边条相对面积

矩（-d straw × -s straw）。

通过数值仿真，获得不同边条翼身组合体宽速域气动

焦点。结果表明：相同马赫数，从S0加长到S3，随着边条相

对面积矩增加，焦点前移量基本成线性增加，如图9和图10

所示。不同边条方案高超声速相比低速焦点前移量基本一

致，在4.0% cA左右。

图11和图12给出了迎角4°，不同边条翼身组合体典型

展向截面压力系数分布曲线。Ma0.3时，边条S0截面升力

主要来自翼型上表面前段的吸力；边条加长至 S3，上表面

前段吸力位置前移，从而导致升力增量前移，焦点随之前

移，如图 11所示。Ma6.0时，边条 S0截面升力主要来自翼

型下表面前段的激波压缩升力；边条S0加长至S3，下表面

前段压缩升力随之前移，从而导致升力增量前移，焦点随之

前移，如图12所示。

3.3 前机身长度

边条加长能有效减小翼根相对厚度，降低跨超声速阻

力，因此选择边条S3开展下一步研究工作。在前体截面E

和边条S3基础上，以翼身组合体通气模型为对象，开展机

表3 边条参数

Table 3 Parameters of straws

项目

S0

S1

S2

S3

相对面积
-d straw

0.0000

0.4515

0.4938

0.5361

相对臂长
-s straw

0.0000

0.0407

0.0573

0.0865

边条相对面积矩
-d straw × -s straw

0.0000

0.0184

0.0283

0.0464

图11 边条S0和S3展向截面压力系数（Ma=0.3）

Fig.11 Pressure coefficient distribution of straw S0&S3(Ma=0.3)

图8 不同边条的翼身组合体

Fig.8 Wing-body with different straws

图10 焦点前移量与边条相对面积矩关系

Fig.10 Aerodynamic center forward movement vs
-
d straw × -s straw of straws

图9 不同边条的气动焦点

Fig.9 Aerodynamic center of wing-body with

different straws
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头长度对气动焦点的影响研究。本文对比了 4 个机头方

案，分别定义为H0～H3。不同机头方案的主要差异是长度

不同，在H0基础上通过加长机头，形成了H1、H2和H3三个

机头方案，图 13 给出了示意图。表 4 给出了相对 H0 前机

头，各前机头加长方案俯视投影面积增量与机翼面积比值

(Δ -s Hi)、机头增加俯视面积面心至参考重心距离与平均气动

弦长比值（-x Hi）和两者乘积(Δ -s Hi×-x Hi)。

通过数值仿真，获得了H0～H3翼身组合体气动焦点。

结果表明：马赫数相同时，随着机头加长，Δ -s Hi ×-x Hi增大，气

动焦点基本成线性前移，如图 14和图 15所示。另一方面，

随前体长度增加，高超声速相比低速焦点前移量逐渐增加；

H0、H1、H2 和 H3 高超声速相对低速焦点前移量分别为

4.2%cA、5.2%cA、6.0%cA和6.8%cA，如图14所示。

为分析机头加长对升力分布和焦点变化规律，选取H0

和H3，将翼身组合体通气模型沿机头至机尾方向等距分割

成 42段。图 16和图 17分别给出了Ma0.3和Ma6.0各段部

件升力线性斜率随-x i变化曲线。

根据经典空气动力学理论，随迎角增加，在低速范围，

前机身产生环量升力；在超声速范围，前机身下表面压缩而

上表面膨胀产生升力。机头从H0加长至H3，加长部分（-x i=

-1.75～-1.4范围）在整个马赫数范围贡献一定量值的升力

线斜率，如图 16和图 17所示，从而导致全速域范围焦点前

移。但机头不同马赫数升力机制的变化，使机头加长部分

在不同马赫数贡献升力线斜率存在差异；对 Ma0.3 和

Ma6.0，H3相比H0机头加长部分贡献全机升力线斜率0.6%

图12 边条S0和S3展向截面压力系数（Ma=6.0）

Fig.12 Pressure coefficient distribution of

straw S0 & S3(Ma=6.0)

表4 前机身主要参数

Table 4 Main parameters of foreheads

项目

H1

H2

H3

机头俯视投影面

积增加比例

Δ -s Hi
1.95%

3.24%

4.97%

相对H0，增加面积面

心与重心相对距离
-x Hi

1.5372

1.5922

1.6358

相对H0，增加的相

对俯视面积矩

Δ -s Hi ×-x Hi
0.0300

0.0516

0.0814

图13 不同前机头长度的翼身组合体

Fig.13 Wing-body with foreheads of different length

图14 不同机头翼身组合体气动焦点

Fig.14 Aerodynamic center of wing-body with

different foreheads

图15 焦点前移量与机头增加相对面积矩关系

Fig.15 Aerodynamic center forward movement vs

Δ -s Hi×-x Hi of different foreheads
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和 2.7%，见表 5，这是机头加长 Ma6.0 比 Ma0.3 焦点前移量

大的主要原因。相比前机身截面和边条，前机身长度对高

超声速相对低速焦点前移的影响最明显。

4 风洞试验
为满足宽速域操稳需求，减小高超声速相比低速焦点的

前移量，同时兼顾超声速阻力和进气道调节便利性，方案选取

前机头H0、边条S3和前机身半圆形截面。采用上述构型的翼

身组合体通气模型，在中国航天空气动力技术研究院的FD06

和 FD07 分别开展了优选布局 Ma0.4～4.0 和 Ma5.0～6.0 全机

测力风洞试验。试验结果表明，数值仿真和风洞试验气动焦

点随马赫数变化规律一致，量值相差不大(见图 18)；Ma6.0相

对Ma0.4焦点前移量为3.2% cA，满足宽速域操稳特性需求。

5 结论
本文针对某高超声速大后掠菱形机翼无尾布局通气模

型，开展了前体截面形状、边条平面形状和前体机身长度对

气动焦点影响的研究，主要结论如下：

（1）亚、跨和低超声速范围，尖侧缘脊型和下表面平面

的半圆形前机身截面相比椭圆形截面使焦点小幅前移；高

超声速范围前机身截面形状对焦点影响较小。

（2）相同马赫数，焦点前移量与边条相对面积矩基本

成正比；不同边条高超声速相比低速焦点前移量差别不大。

（3）增加前体长度，各马赫数焦点前移量与俯视增加面

积的相对面积矩基本成正比。相比前机身截面和边条，前机

身长度对高超声速相对低速焦点前移的影响最明显；前机身

越长，高超声速相比低速焦点前移趋势越明显。
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