
第 64 卷 第 5 期
2025 年 9 月

Vol. 64 No. 5
Sept.  2025

中山大学学报（自然科学版中英文）
ACTA SCIENTIARUM NATURALIUM UNIVERSITATIS SUNYATSENI

一种翼身融合体飞机失速特性分析*

胡新科， 涂良辉， 付建， 李镇文
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摘 要：针对翼身融合体飞机的失速特性，结合数值模拟与流场结构解析，揭示其气动行为与失速机制。采用分

离涡模拟并在边界层引入延迟函数，对不同迎角、跨音速条件下的整机流场进行仿真。研究发现，翼身融合体飞机

升力系数在迎角为 35°时达到峰值 1.943 7，随后因气流分离加剧而下降。跨音速流动中，外翼区域的强激波引发波

阻增大与流动分离，中央机身与外翼结合部形成显著的马蹄涡系，涡量沿展向扩散耗散。通过表面压力与涡量分

布分析，阐明了激波—边界层干扰、三维流动分离及涡系演化对失速过程的影响，为翼身融合体飞机布局优化提供

了关键理论依据。
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Analysis of stall characteristics of a blended wing - body aircraft
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Abstract： This study conducts a systematic analysis of the stall characteristics of BWB aircraft， 

combining numerical simulation with flow field structure analysis to reveal their aerodynamic behavior 

and stall mechanisms. The detached eddy simulation method is adopted， and a delay function is 

introduced for the boundary layer to simulate the full aircraft flow field under different angles of attack 

and transonic conditions. This study finds that the lift coefficient reaches a peak of 1.943 7 at an attack 

angle of 35°， followed by a decline due to intensified airflow separation. In transonic flow， strong 

shock waves in the outer wing region induce increased wave drag and flow separation， while a 

significant horseshoe vortex system forms at the junction of the central fuselage and outer wing， with 

vorticity diffusing and dissipating along the spanwise direction. Through the analysis of surface 

pressure and vorticity distribution， the influence of shock wave-boundary layer interaction， three-

dimensional flow separation， and vortex system evolution on the stall process is clarified， providing 

key theoretical basis for the layout optimization of BWB aircraft.
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现代客机对低排放、高空气动力学效率以及低

运营成本的需求日益增长（Smith，2000）。如今为人

们熟知的翼身融合体（BWB）飞机是 1988年由当时

就职于麦克唐纳-道格拉斯公司的罗伯特-利贝克

提出的概念（Leifsson，2006）。翼身融合体飞机是一

种将机身与机翼结合的设计理念，能够显著降低飞

行时的空气阻力，提高燃油效率。NASA 探索将无

尾飞机概念应用于商业客运的可能性，促使 BWB-
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450 于 2003 年诞生。与空客 A380-700 相比，BWB-

450 每座燃油消耗降低了 32%（Liebeck，2004）。新

型混合翼身设计的主要气动优势在于较低的润湿

面积体积比和干扰阻力（Qin，2002）。除此之外，低

噪音、结构载荷和最大起飞重量降低 15%、表面积

减少 33% 等（Lyu et al.，2014）促进了该型飞机的相

关研究。

欧盟委员会先后资助了“高效大型飞机”

（VELA）和“新型飞机概念研究”（NACRE）项目来

研究大型混合翼身商用飞机，随后的“2020 年灵活

飞机主动控制”（ACFA 2020）项目更是提出了多目

标控制以及可容纳 450名乘客的超高效 BWB 预设

计飞机模型概念（Kozek，2014）。德国航天中心设

计了 DLR-LY-BWB 配置，其任务要求是 7 650 海里

的航程和 500 个座位的容量（Ciampa et al.，2011；

Zill et al.，2012）。波音公司和美国国家航空航天局

开展了 BWB项目，并对设计的 BWB X-48B稳定性

和机载飞行控制系统进行了严格分析和飞行试验

评估。2007年 6月进行了首次飞行测试，至 2010年

新的 BWB X-48C 项目开始之前共进行了 80 次飞

行，从 BWB X-48B 项目中吸取了许多经验。其中

之一就是 BWB 飞机处于高迎角而失速时，进入旋

转翻滚运动（Ordoukhanian et al.，2014；Saephan et 

al.，2008）。BWB飞机因其特殊的结构布局，在环保

性能、远程飞行能力和大运量运输方面展现出显著

的潜力，有望成为新一代环保型远程大运量客机的

理想选择。但该机型在飞行控制与稳定性、客舱增

压系统设计以及飞行操纵品质优化等方面仍面临

诸多挑战，需要深入研究和有效解决（Okonkwo et 

al.，2016）。

翼身融合的宽体气动布局导致其升力分布、气

流分离模式与传统飞机存在显著差异，所以研究

BWB 飞机的失速特性至关重要（Paulus et al.，

2013）。杨建忠等（2024）分析了ＢＷＢ飞机飞行特

性并根据相关规章提出适航操稳特性要求。夏明

等（2020）通过对带有不同安装位置和平面形状鸭

翼的ＢＷＢ飞机开展数值模拟，分析低速下鸭翼影

响ＢＷＢ飞机气动性能的机理。付军泉等（2020）

针对某双垂尾翼身融合飞行器在不同迎角和纵向

截面的流场变化进行了研究，分析了其失速特性。

Velazquez et al.（2017）运用CFD方法，对一款 100座

混合翼身飞机在低速时的失速特性进行了研究。

这些研究很少涉及 BWB 飞机的涡旋流动分析。

Schütte et al.（2010）研究了 SACCON 构型对称流动

中的涡旋流动。Zimper et al.（2014）指出在大迎角

情况下 SACCON 构型的特殊设计会导致强烈的激

波-涡旋相互作用，将影响 SACCON 构型在整个飞

行包线内的飞行特性。

针对某种翼身融合体飞机构型，本文首先对飞

机结构进行分析，包括其气动布局依据以及详细的

设计参数。然后，利用 FLUENT中的分离涡模拟方

法对整机进行气动仿真。通过对比不同迎角、不同

纵向截面的流场结构，研究该翼身融合体飞机的失

速过程和跨音速流动特性。最后，通过飞机表面涡

量和压力瞬时变化分析，阐述了该飞机失速时的表

面气流流动特征。

1 概念设计

翼身融合飞机组成包括了翼梢小翼、外翼、内

翼和中央机身（Morris et al.，2004）。本文采用 Qin 

et al.（2004）的翼身融合飞机几何模型，具体参数如

表 1所示。翼展厚度与弦长比在中心翼身上的平均

值为 17%；在翼展约 6 m处最大，为 18%。内翼融合

了厚的中心机身和薄的外翼（8%），其厚度变化

很大。

利用 CATIA 建模软件，建立 BWB 飞机的三维

模型，如图 1所示。中央机身由 6个翼段组成，其跨

度位置分别为 y = 0.0、1.0、3.0、6.0、10.0、13.0 m，将

整个几何体定义为分块的翼干，当只有 2个末端截

面定义翼干时，相关曲面通过线性插值获得。中央

截面在 x/c = 0.21 处具有 z/c = 0.01 的前缘正弯度，

然 后 在 60% 弦 长 处 反 弯 ，在 x/c = 0.81 处

z/c = -0.004。
2 数学模型和计算方法

2. 1　数学模型

Spalart et al.（2006）提出了一种混合模型，在边

界层内使用雷诺平均纳维—斯托克斯（RANS）方

程，在自由剪切流中采用类似大涡模拟（LES）方程。

这种模型被称为分离涡模拟（DES），目前它与斯帕

表1　模型主要几何参数

Table 1　Main geometric parameters of the model

几何参数

翼展/m

展弦比

梯形面积/m2

机身弦长/m

取值

≤80

4. 26

842

50. 8
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拉特—阿勒玛拉斯（Spalart-Allmaras）模型以及 SST

湍流模型结合使用。Strelets et al.（2001）通过高迎

角（高达 90°）下的 NACA0012 翼型、具有层流和湍

流分离的圆柱体、后向台阶、平面通道中的三角柱

等一系列的数值结果来支持该方法的可信度。同

时，为了防止网格诱导分离现象发生，引入了延迟

分离涡模拟（DDES）模型，确保 RANS/LES 的切换

发生在物理上正确的位置。

本节给出 SST模型的完整公式，同时将修改的

地方做出强调阐述（Menter et al.，2003）。其中

∂( )ρk
∂t + ∂( )ρUik∂xi

= P͂k - β* ρkω + ∂
∂x

é
ë
êêêê( μ + σk ∝ t ) ∂k

∂xi
ù
û
úúúú，

                 

∂( )ρω
∂t + ∂( )ρUiω∂xi = αρS2 - βρω2

+ ∂
∂x

é
ë
êêêê( μ + σw ∝ t ) ∂k

∂xi
ù
û
úúúú + 2 (1 - F1 ) ρσω2

1
ω

∂k
∂ki

∂ω
∂xi .

所有常数通过 k-ω模型和 k-ω模型相应常数的

混合计算得到，例如 α = α1F + α2(1 - F )等。该模

型 的 常 数 为 β* = 0.09，α1 = 5 9，β1 = 3 40，σk1 =
0.85，σω1 = 0.5，α2 = 0.44，β2 = 0.082 8，σk2 = 1，
σω2 = 0.856。

SST 模型中 DES 的修正应用于 k 方程中的耗

散项：

ρε = β* ρkω → β* ρkωFDES，

其中 FDES = max ( Lt
CDES∆，1)，ε表示设计耗散率，∆ 表

示局部最大网格间距，β* 表示 SST模型的常数，Lt =
k

β*ω
是长度尺度，CDES = 0.61 是 DES 公式的校准

常数。

为了减少 DES 限制器对边界层 RANS 部分的

网格影响，SST模型提供了“保护”边界层免受限制

器影响的选项。这需要再次借助 SST 模型的分区

公式实现，原始模型公式保持不变，但是在 CFX 代

码中已进行了若干方面的改进。以下修改显著降

低了DES限制器对流动边界层的影响：

FDES - CFX= max ( Lt
CDES∆ (1 - FSST )，1)，

其中FSST = 0，F1，F2。FSST 可以从SST模型的混合函

数 中 选 择 。 当 FSST = 0 时 ，恢 复 到 斯 特 列 茨

（Strelets）模型。

2. 2　网格生成

网格生成借鉴 Bouriga et al.（2015）的研究成

果。在建模阶段，运用 CATIA V5 软件构建三维曲

面几何模型，完成模型构建后，将其转换输出至

Pointwise 2023.20版本软件进行后续网格处理。生

成的非结构化混合网格由四面体单元、棱柱体单元

以及金字塔体单元构成。翼身融合体飞机的表面

网格分布如图2所示。

首先在飞机外表面区域构建四边形和三角形

面网格；随后采用推进波前算法在全域范围内生成

四面体体网格。网格特征参数如表2所示。

2. 3　对比验证

Qin et al.（2004）使用克兰菲尔德大学的高精度

隐式多块 RANS 求解器 MERLIN，该求解器采用基

于奥舍通量差分的近似黎曼求解器来捕捉激波和

边界层。本文采用分离涡模拟解析翼身融合体飞

机在特定条件下非定常气动特性。翼身融合体飞

机失速时，流动分离通常从前缘或后缘开始，逐渐

发展为全机大范围分离，形成非定常涡结构。DES

的 RANS 部分高效处理附面层流动，LES 部分精确

解析分离涡的动态演化。如图 3所示，将Ma = 0.85
时不同迎角下飞机的升阻极曲线与Qin et al.（2004）

做了对比验证，结果在误差允许的范围内。

表2　网格参数

Table 2　Grid parameters

最大偏度等角

51. 95°

最小正交性

0. 743 5

总网格数

1. 7 × 107
边界接近度

4. 8 × 10-4
平均长度比率

1. 11

最大面积比例

18. 9

最大扭曲度

0. 75

图1　BWB飞机平面图

Fig. 1　Plan view of the BWB aircraft
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3 结果分析

3. 1　气动特性

翼身融合体飞机特有的升力体外形导致其失

速迎角较传统的布局延迟约 2°~3°，迎角的增大过

程将引发复杂的流场重构现象（Liebeck，2004）。当

迎角从初始设计值逐步增加时，飞行器绕流场中激

波/边界层干扰效应、三维流动分离特性及纵向静稳

定性均发生本质性改变。

图 4 为翼身融合体飞机以 Ma=0.85 飞行过程

中，升阻力系数随迎角增加的变化趋势。当迎角小

于 10°时，升力系数曲线曲率呈现出很强的线性特

征，这个阶段升力系数快速上升；飞机迎角在 10°~

20°时，升力系数的增长变缓，直到迎角达到 30°时，

升力系数的斜率几乎趋于平直，但升力系数仍然在

继续增大；达到失速迎角 35°之后，升力系数开始逐

渐下降，此时升力系数值为 1.943 7。迎角到达 50°

时，升力系数的值从 45°迎角的 1.885 0 突然增长到

2.246 9，接下来断崖式下降。这是因为随着迎角的

进一步增加，激波从后缘向前缘移动，分离区扩大，

升力系数会持续下降。随着迎角的增大，阻力系数

增加的趋势与常规布局飞机类似。在迎角达到 55°

时，阻力系数从 50°的 2.163 8下降到 1.684 1，随后持

续上升。这是因为当迎角超过 53°时，前缘涡破裂

导致低压区收缩与能量耗散，触发二次流动分离，

再附着区消失使得分离泡尺寸激增，压差与摩擦阻

力同步上升，呈现动态失速迟滞特性。

3. 2　流动机理

图 5 展 示 了 翼 身 融 合 体 飞 机 在 巡 航 条 件

（α = 3°，Ma = 0.85）时机翼表面速度等值线。机翼

上表面出现了典型的激波，从中央机身与机翼的连

接处一直延伸到翼尖处。尽管中央机身部分的厚

度处于最大值，但鉴于展向升力分布特点（该区域

局部升力呈现相对较低的态势），以及大前缘后掠

角所引发的三维效应，在此区域并未观测到显著的

激波现象。而在内侧机翼部分，能够察觉到激波分

叉的迹象。由于外侧机翼对局部升力有着较高的

需求，故而该区域产生的激波强度最大。激波不仅

延伸至小翼内侧，同时在小翼上也形成了一道相对

强度较弱的激波。这与图 6的表面压力等值线图所

示的激波现象合理对应，而 Qin et al.（2004）描述的

基线飞机在相同气动条件下具有相近的现象。

图3　BWB飞机在Ma = 0. 85时的升阻极曲线

Fig. 3　Lift-drag polar curve of the BWB aircraft

 at Ma = 0. 85

图4　升阻力系数曲线

Fig. 4　Lift and drag coefficient curve

图2　BWB飞机模型网格分布

Fig. 2　Grid details of the BWB aircraft model
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当迎角为 10°时，由图 7所示，y/c = 0.25截面处

中央机身后缘部分开始有流动分离的趋势，y/c =
0.375处截面的流动分离向着前缘位置靠近，越过外

翼中部，到达 y/c = 0.55 截面处，分离区域几乎已经

占据了整个机翼表面；而在 y/c = 0.95 截面，靠近翼

梢小翼处，流动已经完全分离，这种现象说明随着

迎角的增大，机翼的流动分离开始沿着外翼向中央

机身发展。迎角增大时，气流在更靠近前缘的位置

到达超音速，超音速区域向机翼前缘延伸，激波随

之前移至超音速区末端。

如图 8 所示，当迎角为 25°时，两个截面的机翼

上表面都开始了大量的气流分离，并且分离点在前

缘位置；中央机身和外翼的连接点处在两个截面中

间，故此时机翼不再为飞机提供升力，整个外翼段

完全处在气流分离的位置，基本不再提供升力。

当迎角增加到 35°时，中央机身前缘和后缘的

图5　机翼表面速度等值线（α = 3°，Ma = 0. 85）
Fig. 5　Wing surface velocity contours at α = 3°, Ma = 0. 85

图6　机翼表面压力等值线（α = 3°，Ma = 0. 85）
Fig. 6　Wing surface pressure contours at α = 3°, Ma = 0. 85

图7　α = 10°时不同截面的来流速度

Fig. 7　Inflow velocities at different sections at α = 10°
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气流行为存在显著差异，导致分离现象仅仅发生在

内侧前缘位置，而后缘保持气流附着。如图 9所示，

中央机身前缘曲率大，气流在流过前缘时快速加

速，随后在机身上表面遇到急剧的逆压梯度。此时

边界层动能被耗尽，很容易发生气流分离现象。而

当前缘局部气流加速至超音速会形成激波，激波与

边界层相互作用也会直接触发气流分离。激波诱

导和逆压梯度共同作用促使机身前缘气流分离。

在气流经过前缘和中段后，速度逐渐降低，后

缘区域的逆压梯度较前缘更平缓，边界层具备足够

的动能克服压力回升。后缘处的边界层已发展成

湍流状态，其更强的动量交换能力可抵抗分离，而

前缘通常为层流边界层，抗逆压能力弱。所以后缘

的流动会沿展向调整，流动相比前缘更加平稳，同

时后缘的几何形状本身也更利于气流平顺离开表

面。这验证了图4中飞机失速迎角为35°的结论。

在 迎 角 到 达 42° 后 ，如 图 10 所 示 ，截 面

y/c = 0.05 处中央机身上表面处开始出现气流分离

现象，在 y/c = 0.25 接近中央机身和外翼连接处，中

央机身上表面几乎不再为飞机提供任何升力。

图 11展示了 35°迎角时翼身融合体飞机表面压

力和涡量的分布情况。当外翼完全失速时，中央机

身与外翼结合处曲率变化较快，会诱导形成比较强

的马蹄涡系。而由于中央机身展弦比较大，涡核沿

轴向发展成稳定的集中涡，涡量也会因为涡拉伸效

应而增强。

沿着翼身融合体飞机展向，机翼上表面涡量逐

渐减小。当机翼上表面分离区形成自由剪切层，在

展向压力梯度驱动下，气流向翼梢方向流动，导致

涡量沿展向扩散并逐渐耗散。翼梢小翼通过气动

分割阻断翼梢涡的连贯发展，其垂向端板结构将翼

梢涡分解为多个次级小尺度涡，加速涡量通过湍流

混合耗散为热能。

图8　α = 25°时不同截面的来流速度

Fig. 8　Inflow velocities at different sections at α = 25°
图9　α = 35°时不同截面的来流速度

Fig. 9　Inflow velocities at different sections at α = 35°
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4 结 论

1）翼身融合体飞机的升力体外形显著改变了

传统飞机的失速特性。升力系数曲线呈现独特的

非线性特征：迎角小于 10°时，升力系数线性快速上

升；迎角在 10°~20°时升力系数增长放缓；迎角达到

30°后升力系数曲线斜率趋于平缓，失速后升力系数

逐渐下降。值得注意的是，迎角为 50°时升力系数

出现异常回升后断崖式下降，这是由于激波强度增

大抑制了分离区扩展，形成“压力屏障”效应，但激

波与膨胀波的动态平衡最终被打破，导致升力骤

降。阻力系数随迎角增大呈非线性增长，迎角为

55°时因前缘涡破裂与二次分离，阻力系数经历短暂

下降后持续上升，体现出动态失速的迟滞特性。

2）在巡航条件（α = 3°，Ma = 0.85）下，外翼区域

出现强激波，从中央机身与机翼连接处延伸至翼

尖，外侧机翼因局部升力需求高，激波强度最大，导

致波阻显著增加。中央机身虽厚度较大，但展向升

力分布与三维效应抑制了激波形成。随着迎角增

大至 8°，外翼中部（y/c = 0.625）率先发生强烈流动

分离，而中央机身与翼梢区域因机身涡与翼梢涡的

干涉作用流动分离较弱，形成“两端弱、中间强”的

特征。迎角为 10°时，分离区沿外翼向中央机身扩

展，激波随之前移，外翼前缘出现明显激波诱导

分离。

3）BWB飞机的涡系演化对失速起决定性作用。

35°迎角时，中央机身与外翼结合处因曲率变化诱导

强马蹄涡系，涡核沿轴向发展为稳定集中涡，涡量

通过涡拉伸效应增强。展向压力梯度驱动气流向

翼梢流动，导致机翼上表面涡量沿展向扩散耗散。

翼梢小翼通过气动分割将翼梢涡分解为次级小涡，

加速涡量通过湍流混合耗散。中央机身涡与翼梢

前缘涡形成双涡干涉系统，机身涡通过注入湍动能

抑制近机身分离，而双涡下洗效应在中段外翼形成

低速区，加剧分离强度。这种涡系的竞争性耗散与

气动干涉，显著影响了流动附着性与失速发展。
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