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机翼前掠过程气动中心变化规律

张 冬, 胡孟权, 王 旭, 吴章沅
(空军工程大学航空航天工程学院,西安,710038)

摘要 基于一种滑轨式变前掠翼布局飞行器,采用三维N􀆼S控制方程的有限体积法离散格式,
对不同状态下飞行器的气动中心进行数值计算,得到了变前掠翼布局飞行器气动中心的位置。
在相同马赫数下,总结了变前掠翼布局飞行器气动中心随前掠角的变化规律;在相同前掠角下,
总结了变前掠翼布局飞行器气动中心随马赫数的变化规律。通过机体表面压力云图以及机翼

截面压力系数分布图,分析了变前掠翼布局飞行器气动载荷分布,总结了引起气动中心变化的

原因。结果表明:在相同马赫数下,气动中心随前掠角的增大,先少量后移再较大前移;在相同

前掠角下,随着飞行马赫数的增大,气动中心均向后移动,移动量在可接受范围内;选取合适的

任务模式,可使气动中心仅在小范围移动。
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AStudyoftheChangeRegulationofAerodynamicCenterwiththeWingSweepingForward

ZHANGDong,HUMengquan,WANGXu,WUZhangyuan
(AeronauticsandAstronauticsEngineeringCollege,AirForceEngineeringUniversity,Xi'an710038,China)

Abstract:Inordertoresearchthechangeregulationofaerodynamiccenterbasedonavariableforward􀆼
sweptwing(VFSW)configurationwithaslidewaysweeping,byadoptingaformatofN􀆼Scontrolequa-
tionswiththemethodoffinitevolumemethod,theaerodynamiccenterontheVFSWconfigurationunder
differentconditionsisnumericallysimulated,andthelocationoftheaerodynamiccenterisobtained.The
changeregulationofaerodynamiccenterwiththesweepangleinthesameMachnumberandthechange
regulationofaerodynamiccenterwithMachnumberatthesamesweepanglearesummarized.Thecorre-
spondingreasonisanalyzedthroughsurfacepressurecontouroverconfigurationandpressurecoefficienton
thewing.Theresultsshowthattheaerodynamiccentermovesbackwardslightlyandthenreversesheavily
withtheincreaseofsweepangleinthesameMachnumber.WiththeincreaseofflightMachnumber,the
aerodynamiccentermovesforwardinatoleranceintervalatthesamesweepangle.WhentheVFSWcon-
figurationexecutescorrespondingmissions,thismakesanaerodynamiccentermoveableinasmallscale.
Keywords:variableforward􀆼sweptwing;aerodynamiccenter;finitevolumemethod;sweepangle;numerical
simulate



  变前掠翼布局融合平直翼的高气动效率、前掠

翼的大迎角高机动性和菱形翼的高速低阻等特性,
使得飞行器在亚、跨和超声速状态下均能获取良好

的气动性能[1]。在机翼变掠过程中,气动中心沿飞

行器的纵轴移动,会引起飞行器的纵向静稳定度发

生很大变化。对于变后掠飞机,当飞行速度由亚声

速变为超声速时,一方面,由于激波出现,气动力分

布后移;另一方面,飞机由小后掠角变掠到大后掠角

时,气动中心也会向后移动。两方面后移效果叠加,
使变后掠飞机超声速纵向静稳定度增大到不可接受

的程度,这是变后掠飞机发展的重大障碍[2]。对于

变前掠布局飞行器,情况正好相反,增大前掠角,气
动中心前移,会抵消一部分因飞行马赫数增加所造

成的气动中心的后移量,使得变前掠翼布局飞行器

不会面临变后掠飞机那样棘手的问题,这也是变前

掠布局的一大优势所在。
本文通过计算变前掠翼布局飞行器5种构型在

3种不同飞行马赫数下气动中心的位置,分析总结

了气动中心的变化规律及原因。

1 计算模型及网格

1.1 模型

本文计算模型在保持机身不变的情况下,严格

按布置在机身上的滑轨滑动生成前掠角Λ =0°、

25°、50°、75°、90°的5种构型飞机,方案设计见图1。
机身长度为17m,在平直翼状态下展弦比为7,在菱

形翼状态下机翼前缘后掠角为65°,以参考重心为

原点,参考重心选取在平直翼状态时的机翼前缘处,
并假设参考重心不随掠角变化。

图1 不同前掠角下机翼结构图

Fig.1 Wingconfigurationswithvariable
forward􀆼sweptangle

1.2 网格

考虑到模型的几何对称性,本文各状态模型在

计算时均采用半模,并采用结构网格,图2为25°前
掠角构型时的网格示意图。网格划分时,边界层内

第1层网格高度控制在0.001mm,y +值控制在0
~1之间,以满足飞机表面粘性边界层的计算要

求[3],各模型网格数量控制在3×106~4×106之间。

图2 机翼表面网格示意图

Fig.2 Sketchofwingsurfacegrids

2 控制方程与离散

采用无热源的三维 Navier􀆼Stokes方程进行数

值模拟,在直角坐标系中,定义速度分量u1,u2,

u3,无热源的三维 Navier􀆼Stokes方程守恒形式[4]

为:

∂w
∂t+

∂fi

∂xi
=
∂fvi

∂xi

式中:w为状态矢量;f为无黏(对流)通矢量项;fv

为粘性(耗散)通矢量项。
控制方程采用有限体积法离散,对流项选用二

阶迎风差分格式离散[5]。物面为无滑移壁面条件,
远场条件为压力远场,采用SST湍流模型,计算残

差收敛精度为10-5 。

3 计算结果与分析

在变掠过程中,机翼的平均空气动力弦长在不

断变化,本文直接给出气动中心离参考重心距离的

绝对值,以指向机头方向为正,计算结果见表1。
表1 气动中心离参考重心距离计算结果

Tab.1 Theresultsofthedistancebetweenaerodynamic
centerandcenterofgravity (m)

Λ 0.2Ma 0.7Ma 0.8Ma 0.9Ma 1.1Ma 1.3Ma
0° 0.128 0.005 -0.098 -0.212 -0.923 -1.057
25° -0.225 -0.341 -0.477 -0.556 -0.981 -1.173
50° -0.234 -0.421 -0.708 -0.581 -0.932 -0.965
75° 0.923 0.751 0.611 0.502 -0.315 -0.498
90° 1.331 1.201 1.045 0.924 -0.082 -0.136

3.1 气动中心随前掠角变化规律分析

如图3所示,在相同马赫数下,从Λ =0°(平直

翼)构型变掠到Λ =90°(菱形翼)构型的过程中,气
动中心先后移再前移。当前掠角在0°~50°变化时,
气动中心变化较为缓和,移动量在0.7m以内,尤其

是前掠角由25°变化到50°时,气动中心移动量仅在

0.23m内变化;当前掠角在50°~90°变化时,气动

中心变化较为剧烈,最大移动量达1.75m,是前掠

角在0°~50°变化时所产生移动量的2.5倍。造成

以上变化的原因,主要是由于变掠过程中机翼表面
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气动力分布发生改变。图4为0.2Ma 时各构型上

翼面压力分布,前掠角由0°变化到25°的过程中,靠
近翼梢部分的翼面越过参考重心向前移动,与此同

时,翼根沿布置在机身上的滑轨移动,带动靠近翼根

部分的翼面后移,因而气动中心向后有少量的移动。
当前掠角从25°变化到50°时,气动中心移动量很

小,这说明翼梢部分翼面前移和翼根部分翼面后移

使得气动中心前后移动的效果相互作用,趋于平衡。
当前掠角从50°变化到90°时,靠近翼梢部分的翼面

明显前移,而此时靠近翼根部分的翼面移动量减小,
在后期变掠过程中甚至出现前移,故整个机翼翼面

积向前有很大的移动量,气动力随之前移,因而气动

中心有较大前移。

图3 气动中心位置与前掠角的关系

Fig.3 Relationshipbetweenaerodynamic
centerandsweepangle

图4 各构型上翼面压力分布图(Ma=0.2)

Fig.4 Theuppersurfacepressurecontouron
differentconfigurations(Ma=0.2)

3.2 气动中心随马赫数变化规律分析

图5反映了气动中心随飞行马赫数的变化趋

势。随着飞行马赫数的增大,气动中心均向后移动。
图6显示了在0.2Ma、0.8Ma 和1.3Ma 下,平直翼

构型展向剖面z/(b/2)=0.5压力系数分布,图7为

25°前掠角构型机体上表面压力云图。

  从亚声速变化到跨声速时,气动中心仅有少量

移动,这是因为在亚声速时,迎角增大使得机翼前部

吸力区变大,所以机翼前部是引起机翼升力增大的

地方,因此气动中心比较靠前,Ma 增大而流线谱变

化不大,故气动中心基本不随Ma 变化而变化;当进

入跨声速区时,机翼表面局部地方出现了激波和超

声速区,从机翼前缘直到局部超声速区内,吸力明显

增加,因而气动中心比较靠后;从跨声速变化到超声

速时,局部激波后移,局部超声速区不断向后扩大,
因而气动中心不断向后移动。前掠角50°的构型从

亚声速变化到超声速时,气动中心总体移动量较小。
在计算过程中发现,前掠角50°的构型在0.8Ma 左

右气动中心在较小迎角下就出现波动,在求解气动

中心过程中,宜取线性段的小迎角结果进行拟合,否
则会出现较大偏差。

图5 气动中心位置与马赫数的关系

Fig.5 Relationshipbetweenaerodynamiccenter
andMachnumber

图6 平直翼机翼截面压力系数分布z/(b/2)=0.5
Fig.6 Thedistributionofpressurecoefficient

ofstraightwing

图7 前掠角Λ =25°机体上表面压力云图

Fig.7 Theuppersurfacepressurecontouron
configurationwithsweepangleΛ =25°

3.3 不同任务模式下气动中心位置分析

由文献[6]可知,在起飞和巡航状态,处于低、亚
声速飞行,变前掠布局飞行器采用大展弦比平直机

翼可以获取最大的升阻比,加大续航时间。从图5
可以看出,在低、亚声速下采用平直翼飞行时,气动

中心就在参考重心附近;在近距格斗状态,变前掠布

局采用前掠机翼,可以提高战术机动性,增强近距作

战能力,此时处于亚、跨声速飞行,从计算结果来看,
在亚、跨声速阶段,采用前掠角低于50°的构型,气
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动中心在参考重心后0.7m以内变化;在逃逸战区

状态,变前掠布局采用菱形翼,可以充分利用其高速

低阻特性,实现超声速突防的战术动作。计算结果

表明,菱形翼在超声速1.3Ma 飞行时,气动中心在

参考重心后0.136m处,这对减小超声速的配平阻

力非常有利。综合看来,变前掠翼布局飞行器在其

各任务剖面飞行时,气动中心移动量并不大,这有利

于飞行稳定性及机动性的调节与控制。

4 结论

通过对变前掠布局飞行器5种构型在3种不同

飞行马赫数下气动中心的计算,总结了气动中心相

应的变化规律,得到的主要结论如下:

1)在相同马赫数下,从0°(平直翼)变掠到90°
(菱形翼)的过程中,气动中心先后移再前移。前掠

角在0°~50°变化时,气动中心移动量较小;前掠角

在50°~90°变化时,气动中心移动量较大。

2)随着飞行马赫数增大,气动中心均向后移

动。从亚声速变化到跨声速,气动中心仅有少量移

动;从跨声速变化到超声速,气动中心移动量较大。

3)变前掠翼布局飞行器在相应的任务模式下,
气动中心移动量不大。

本文探清了变前掠布局飞行器机翼在变掠过程

中气动中心的变化规律,有助于飞行器配重方案的

选取以及纵向静稳定性的控制,对变掠时机的选取

也有一定的借鉴意义。在下一步工作中,将进行风

洞实验以及模型试飞试验,以对仿真计算结果进行

验证和进一步分析。
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