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0 引言
CC-200飞机是英国克莱菲尔德

大学团队设计的一种单通道、典型2级

舱位182座布局的民用客机。它定位于

中国及东南亚市场，可以覆盖东南亚

主要城市航线，目标是取代现有市场

中的波音737和A320系列飞机。依据

市场分析，确定CC-200的总体技术参

数，见表1。 

它的主要技术特点是大展弦比、

小后掠角、相对较低的巡航速度和更大

的航程。该设计理念与波音公司的亚声

速超绿色概念飞机SUGAR Volt类似，

以提高燃油经济性和旅客舒适性为主要

目标。此外，182座的客舱布局也符合

新一代单通道客机的需求。本文主要介

绍CC-200飞机的后机身布置与设计。

1 后机身外形设计与评估
1.1 后机身外形初步设计

典型客机的机身主要由机头、前

单通道客机的后机身设计
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机身，中机身，中后机身和后机身组

成。单通道客机的后机身长度一般为机

身有效截面直径的2.5～3.75倍[1]。综合

考虑后压力框，辅助动力装置（APU）

舱、维护口盖及系统布置等因素，我

们确定CC-200飞机的后机身长度为

6458mm。

从空气动力学角度看，后机身外

形应该尽量平滑和低阻力。但是在结

构布置方面，后机身必须有一个合适

的上掠角，以避免后机身在降落旋转

时与地面产生摩擦。对于客机，推荐

的上掠角为12˚~16˚ [1-2]。同时，在飞

机降落且倾斜时，后机身外形底部与

地面必须留有一定的间隙，其推荐最

小值为0.15m[3-4]。通过对整个机身及

主起落架的评估，CC-200的上掠角

确定为12˚，与地面的最小间隙值为

0.15m。

图1给出了CC-200飞机的后机身

外形数模。

摘　要:作为一种典型的单通道喷气客机，CC-200具有大展弦比、小后掠角、相对较低的巡航速度等技术特点，其后机

身长度为6.458m, 上掠角为12°，与地面水平线的最小间隙值为0.15m。本文采用ESDU 80006和ESDU 70011中的方法计算

了该机后机身的阻力增量，并分析了后机身的结构布置及应力分布。

Abstract: As a single-aisle airplane, CC-200  has bigger wing aspect ratio, smaller swept angle and lower cruising 

speed, etc. The aft fuselage length of CC-200 is 6.458m with upsweep angle 12°and tail down clearance 0.15m. The 

drag increment of aft fuselage was calculated using the methods in ESDU 80006 and ESDU 70011.Moreover, the stress 

distribution of the aft fuselage structure was analyzed.  
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总体技术参数

座位 (2级舱位布局) 182

最大载重航程 (km) 6700

机身长度（m） 43.50

翼展 （m） 40.32

展弦比 12.00

后掠角（°） 20.00

机翼面积（m2） 156.00

机翼载荷（kg/m2） 630.00

空重（kg） 42635

最大起飞重量(kg) 86110

有效载重 （kg） 20626

推力 (kN) 2×150

推重比 0.30

巡航速度 (Ma) 0.75

最大巡航高度 (m) 12800

最短起飞距离（m） 2000

最短降落距离（m） 1700

最大客舱宽度（m） 3.7

货舱体积
9×LD3（美国飞机制造

商协会标准集装箱）

表1　CC-200飞机总体技术参数
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1.2 后机身阻力增量计算

阻力增量ΔCD是基于横流阻力概念提出的，用于表述后机身

上掠角对阻力系数的影响。它通过计算相同迎角下的无上掠角的

机身阻力值减去有上掠角的机身阻力值而得[5]，见公式(1)和(2)。

( ) ( ){ } refpdD SScGGC /0 εαεβα −=∆

( )
( )

β
εβαβα

εβα
cos

sinsin 2 −−−
=G  

(1)

                                                                                                   (2)

此处：α —机身迎角；

      β —上掠角；

      ε —后机身气流下洗角；

      dc —越过后机身的局部横流阻力系数经验值；          
    S p—后机身俯视图面积；

    S ref—后机身最大横截面积。

涡流层中下洗角与迎角的变化率可以用下列公式简化：

A
Ha
π
2

=
∂
∂
α
ε                                                                                 (3)

此处，H是 4/1tanΛ ( 4/1tanΛ 表示机翼1/4弦线处后掠角)和 s/
x(s表示机翼半翼展；x表示1/4弦点至机身后掠点的距离)的

函数，可以通过查ESDU 80006中的图表获得。a表示机翼升

力线斜率值，可使用ESDU 70011中的方法计算[6]或者使用

XFLR5软件进行模拟、计算。A表示机翼展弦比。试验表明，

亚音速飞机的H值可以忽略压缩性影响。所以，机身迎角为α

时，气流下洗角可以用下列公式计算[5]：

( )w
a

A
H ααε += π
2

                          　　                                     (4)
此处，αw为机翼安装角。

依据公式 (1)，可扩展出如下公式：

( ) ( ){ } refpdsD SSckGGC /0 εαεβα −=∆  (5)
此处， dsc 表示平滑周界机身横截

面的局部横流阻力系数经验值，k表示

不平滑机身横截面的周界对 dsc 的影响因

子。 dsc 和k均可通过查ESDU 80006中的

图表获得[5]。

本文以α=0˚和β=12˚为例作为计算输

入。 221.1
7376.17

65.21
==

x
s ,

4/1tanΛ =tan20˚

=0.364,通过ESDU 80006得H=1.22,机翼

根梢比λ=0.24,展弦比A=12，使用ESDU 

7 0 0 11方法计算可得 577.0=A
a

。故当

 ˚˚˚ 1220 === βαα w 时，代入公式（4）

(a)   俯视图                                                                              (b) 侧视图

(c) 最大截面图                                                           (d) 轴测图带外形控制线）

图1 CC-200后机身外形初步数模

计算，得
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通过ESDU 80006得 ，代入公式（5）得，
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运用Matlab软件将上述计算公式程序化，分别计算

α=0˚～6˚（β=12˚）和β=0˚～16˚（α=0˚）时的 值，计算结

图2 α与ΔCD关系曲线(β=12˚)
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力增量在合理范围内。

2 后机身结构布置及应

力分析
后机身是尾翼及后压

力框的支持和连接结构。

CC-200飞机的后机身采用

常规的半硬壳式结构，分为

前段、后段和尾椎，共布置

12个框，见图4。后机身布

置平尾作动器、主通信设备

（MCE）马达、辅助动力装

置/燃油、环控、液压、照明

等设备和管路。后机身的选

材如下：

a) 前段主体结构采用

成熟的复合材料(3900-2B/

T800S)，关键连接框、接头及

支架均采用铝合金和钛合金材

料(7075,2024 ,Ti-6Al-4V)；

b) 后段考虑A P U工作

温度高等特点，主体结构采

用高温耐火复合材料(Epsilon 

97702)，关键接头及支架采用钛

合金材料(Ti-6Al-4V)。

c) 尾椎采用钛合金材

料(Ti-6Al-4V)。后机身结

构主要传递尾翼载荷及后机

身的惯性（包括装载）、气

动、突风载荷。根据初步估

算载荷，运用MSC.PATRAN

对后机身进行有限元分析，

应力云图见图5。通过分析可

知，最大应力为123MPa。

3 结束语
本文采用外形初步设计

及阻力增量评估方法，建立

了CC-200后机身外形设计和

分析模型，计算了该机后机

身的阻力增量以及应力分布，对其他单

通道喷气客机的概念设计具有一定的参

考价值。本文主要结论如下：

a） CC-200客机后机身的上掠角为

12˚，与地面的最小间隙值为0.15m。上掠

角越小，后机身对阻力的影响越小；

b）  实例计算证明，运用ESDU 

80006和ESDU 70011可以定量分析亚声

速单通道喷气客机的后机身阻力增量，

从而为改进单通道喷气客机外形设计提

供了有效途径；

c） 通过初步分析可知，CC-200

后机身结构的最大应力为123MPa，满

足静强度要求。                                 
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果见图2和图3。图2表明，在β=12˚时，ΔCD值随

着α值的减少而减小。图3表明，在α=0˚时，ΔCD

值随着β的增大而增大。计算结果表明，上掠角

β=12˚是较合理的选择，CC-200后机身外形的阻

图3　β与ΔCD 关系曲线(α=0˚)

图4　后机身框布置图

机身基准平面

图5　后机身应力分布云图
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力增量在合理范围内。

2 后机身结构布置及应

力分析
后机身是尾翼及后压

力框的支持和连接结构。

CC-200飞机的后机身采用

常规的半硬壳式结构，分为

前段、后段和尾椎，共布置

12个框，见图4。后机身布

置平尾作动器、主通信设备

（MCE）马达、辅助动力装

置/燃油、环控、液压、照明

等设备和管路。后机身的选

材如下：

a) 前段主体结构采用

成熟的复合材料(3900-2B/

T800S)，关键连接框、接头及

支架均采用铝合金和钛合金材

料(7075,2024 ,Ti-6Al-4V)；

b) 后段考虑A P U工作

温度高等特点，主体结构采

用高温耐火复合材料(Epsilon 

97702)，关键接头及支架采用钛

合金材料(Ti-6Al-4V)。

c) 尾椎采用钛合金材

料(Ti-6Al-4V)。后机身结

构主要传递尾翼载荷及后机

身的惯性（包括装载）、气

动、突风载荷。根据初步估

算载荷，运用MSC.PATRAN

对后机身进行有限元分析，

应力云图见图5。通过分析可

知，最大应力为123MPa。

3 结束语
本文采用外形初步设计

及阻力增量评估方法，建立

了CC-200后机身外形设计和

分析模型，计算了该机后机

身的阻力增量以及应力分布，对其他单

通道喷气客机的概念设计具有一定的参

考价值。本文主要结论如下：

a） CC-200客机后机身的上掠角为

12˚，与地面的最小间隙值为0.15m。上掠

角越小，后机身对阻力的影响越小；

b）  实例计算证明，运用ESDU 

80006和ESDU 70011可以定量分析亚声

速单通道喷气客机的后机身阻力增量，

从而为改进单通道喷气客机外形设计提

供了有效途径；

c） 通过初步分析可知，CC-200

后机身结构的最大应力为123MPa，满

足静强度要求。                                 
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