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摘暋要:中空长航时无人机追求高续航性能和任务多样化,故应满足高效巡航、短距起降、抗变形等多性能要

求。在原始飞机单段翼型的基础上,通过控制点加分段可控二次曲线方法并结合优化算法开展两段翼型的设

计优化;利用新设计的两段翼型完成对无人机机翼内侧段(襟翼段)的改进设计及其结果分析。结果表明:改进

后的无人机在续航因子、起飞升力和起飞升阻比方面得到大幅提升;襟翼大角度偏转时,在保持一定升力的同

时阻力增加,满足飞机着陆减速要求;此方法可以满足中空长航时无人机巡航和起降多设计点综合设计要求。
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Abstract:Accordingtothedesignrequirementsrelatedtohighendurancefactor,shorttake灢offandlanding,de灢
formingresistanceofmediumaltitudelongendurance(MALE)UAV,theinvestigationofthedesignmethodolo灢
gyonmulti灢constraintofthetwo灢elementairfoilisconductedbasedupontheearlierstudiesoftheone灢element
airfoildesign.Thegeometryofthetwo灢elementairfoilisgeneratedwiththemethodofcontrollableconiccurves
accompaniedwiththecontrolpoints.MeanwhileoptimumdesignoftheUAVinnerwingiscarriedoutusingthe
designedslotairfoilandimprovementeffectisevaluated.Theresultsindicatethattheendurancefactor,take灢off
liftandlift灢to灢dragratiooftheoptimum UAVaresubstantiallyimproved.Atthesametime,thedragoffull
flapincreasesunderthecertainliftconditionswhichisbeneficialtothelandingdeceleration.Thismethodcan
meettherequirementssuchastheefficientcruise,shorttakeoffandlandingandissignificanttotheMALE
UAVdesign.
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0暋引暋言

中空长航时无人机追求高续航性能和任务多

样化,此类飞机通常具有大展弦比、低推重比和较

大寄生阻力等技术特点,因而在起飞升力、起飞和

巡航升阻比以及结构高度等方面具有很高的要求。



首先,由于较大寄生阻力并追求高续航性能,此类

无 人 机 需 用 很 大 的 巡 航 升 力 以 提 高 其 续 航 因

子[1灢4];其次,较小的推重比和短距起降要求无人机

具有很高的起飞升力和升阻比;再者,大展弦比和

内部装载要求机翼具有一定的结构高度;除此之

外,着陆时又需要无人机具有较高的阻力,降低着

陆距离并提高着陆安全性[5]。目前大多数此类无

人机仅针对高巡航效率单设计点而开展设计[4],像
本文原始飞机一样,存在起降距离长等问题。

两段翼型能保持较长的层流区,在大升力时维

持较小阻力,同时可通过构型的变化适用于不同任

务阶段,具有多任务适应能力等技术特点,是长航

时和短距起降无人机翼型设计的一个重要发展方

向[5灢7]。两段翼型一般是在原始翼型的基础上参照

常规襟翼设计方法,通过切割法生成外形[8]。目

前,所能查到的国外文献,多是介绍两段翼型在此

类无人机上应用的意义和所能达到的效果,并未查

到针对设计方法的研究。W.H.Wentz等[9]虽然

提到了翼型分割之后襟翼平移的设计思路,但未给

出具体的外形生成方法。为了加强对外形的控制,
国内,侯成义等[6]采用“椭圆-控制点切割法暠来生

成两段翼型外形;董斌斌[10]引入偏移量和斜率来

控制襟翼前缘形状。但受限于设计方法和控制参

数数量等因素,上述方法对初始翼型的依赖性

较强。
本文在原始低速长航时无人机单段翼型的基

础上,开展满足多设计点两段翼型设计方法研究,
并结合数值计算和优化方法完成对翼型和机翼的

改进设计及其改进效果分析。

1暋翼型设计思路和生成方法

1.1暋两段翼型设计思路

结合某型无人机在续航和起降特性改进方面

的设计需要,为了满足起降、巡航以及结构高度等

约束,在单段翼型设计的基础上,尽量维持原有翼

型的基本几何形状(尤其是上表面,维持原有翼型

在低雷诺数条件下层流特性[3]),并在主翼后梁高

度和襟翼(第二段翼)前缘半径等关键位置设置控

制点,其余部分通过分段可控二次曲线与原始翼型

相切过渡。利用控制点加分段二次曲线方法快速

生成两段翼型外形,之后通过优化程序使主翼及襟

翼外形、缝道参数和转轴位置匹配,使之满足多设

计点要求。

1.2暋两段翼型生成方法

后缘襟翼生成方法通常参考《飞机设计手册》
或文献[8],在原始翼型的基础上通过切割法生成

襟翼外形。本文除了需考虑到高升力和多设计点

综合设计,还涉及低雷诺数流动和层流再生成等复

杂流动现象。从国外研究结果来看,其主翼和襟翼

外形 参 数 和 常 规 襟 翼 参 数 分 布 存 在 较 大 差

异[2灢3,9],主翼和襟翼下表面外形也与原始翼型差

别较大。
为了加强对外形的控制,侯成义等[6]采用“椭

圆-控制点切割法暠来生成两段翼型外形;董斌

斌[10]引入襟翼头部上表面点位置偏移量和斜率来

控制襟翼前缘形状,并通过形状控制变量来改变襟

翼上表面外形。研究表明,上述方法与初始翼型关

系较大,针对本文的初始翼型因外形改变量较大,
效果不是特别理想。本文在文献[6]和文献[10]工
作的基础上,借用其部分思想,通过在关键位置增

加控制点数量并结合可控二次曲线生成两段翼型,
提高其对原始翼型的适应能力,从而更加适用于优

化程序,同时改善流场品质提高翼型性能。
具体的设计过程如下:
(1)将需要优化的外形分成五部分(如图1所

示),即点1~点3段曲线段、点3~点5段曲线段

和点1~点4段曲线段,其构成襟翼前缘外形;点

6~点7段曲线段和点7~点8段曲线段构成主翼

下翼面后缘外形。

(a)外形生成示意图

(b)襟翼平移

图1暋两段翼型外形生成示意图

Fig.1暋Geometrygenerationdiagramoftwo灢elementairfoil

(2)选择控制点及其参数,除了一般控制点约
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束(点4、点5、点6、点8只能在原始翼型上移动),
点1和点2给定坐标(点2处斜率无穷大)用于控

制襟翼前缘形状;为了更好地控制主翼后梁高度和

后缘形状,点3和点7给定了点坐标与斜率,其值

作为优化参数随优化过程而改变。
(3)设定曲线的形状控制参数用于进一步控

制曲线的形式。此方法控制参数更多,很大程度上

将主翼下表面和襟翼头部外形分开设计,下表面外

形对原始翼型依赖性更小;同时结合目标要求对外

形参数和缝道参数一并优化设计,从而具有更好的

灵活性和适应能力,更适合多目标和多约束下的优

化设计。
二次曲线控制方程表达式为

y2+ax2+bxy+cx+dy+e=0 (1)
二次曲线可为椭圆、双曲线和抛物线,如果已

知两端点的坐标和斜率,则可由形状控制参数

(Q=DE/DC)决定曲线形状,控制效果如图2所

示。根据外形生成的需要,点6~点7和点3~
点5曲线段采用可变的形状控制参数控制其二次

曲线类型,由优化算法决定形状控制参数Q 值;其
余曲线段根据初步研究结果采用固定形状控制参

数(二次曲线的类型在优化过程中不变)。结合控

制点参数和曲线类型能够生成翼型优化外形,例如

通过联合求解点1的坐标、点2和点3的坐标与斜

率得到二次曲线系数,从而确定点1~点3段曲线

外形方程;其余曲线段外形方程的系数则通过联合

求解相应曲线的起点/终点坐标和斜率以及形状控

制参数而得到。

图2暋形状控制参数对曲线的影响

Fig.2暋Effectofcontrolparameteroncurveshape

2暋设计方法及结果分析

2.1暋设计方法和条件

针对低速固定翼长航时无人机在巡航和起飞

等状态下的约束进行两段翼型优化设计,优化参数

包括两段翼型外形、缝道参数和转轴位置。考虑到

无人机的使用和保障要求,襟翼形式尽量简单,采
用固定转轴(转轴位置在设计过程中变化)。此外,
本文的主要目的是验证两段翼型外形生成方法和

优化设计方法的有效性,此阶段将巡航状态和起飞

状态分开设计,巡航状态以最大升阻比为优化目标

(长航时无人机续航性能为首选),优化变量为两段

翼型外形和缝道参数;起飞状态以起飞升力为优化

目标,以转轴位置为优化参数,并校核优化结果是

否满足起降要求。考虑到目标函数与控制参数及

约束条件的关系不明确,采用多岛遗传算法进行全

局寻优;优化设计程序包含优化算法、翼型生成、网
格生成、流场模拟和结果处理五大模块。

由于涉及到大升力和多段翼缝道流动,其流场

特性包含大量粘性扰流和分离流。为了保证数值

模拟的准确性,气动力通过求解 RANS方程得到,
选用SSTk灢氊 两方程湍流模型,此模型在低雷诺

数分离流和襟翼升力方面都具有很好的模拟能

力[11灢12]。来流马赫数 Ma=0.15,Re=3.0暳106。
为了更加准确地对流场进行模拟,采用多块 C型

网格(如图3所示),并保证每次优化过程网格参数

分布一致,以避免因网格而对优化结果造成影响。

图3暋计算网格

Fig.3暋Computationalgrid

2.2暋设计结果及分析

续航性能对于低速长航时无人机而言是最为

重要的指标之一,其在很大程度上依赖于翼型的升

阻比,故翼型优化设计时以巡航状态的升阻比为目

标;考虑不改变飞机基本配平情况,对翼型的俯仰

力矩进行一定的限制,以不大于原始翼型百分之二

的低头力矩以及大于初始升力系数为约束条件,优
化变量、变化范围和优化后的参数取值如表1所

示。毮x 和毮y 分别为襟翼向后和向下移动的量,以
翼型弦长无量纲化,以点2的原始位置为参考点,
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其意义相当于缝道参数。Y1、Y2、Y3、Y7 分别为点

1、点2、点3、点7在Y 方向(高度方向)的位置,其
中Y1 以点1所在弦向位置原始翼型下翼面点为参

考点,以点2与点1的高度差无量纲化;Y2 和Y7

以相应位置的翼型高度无量纲化,以相应位置下翼

面点为参考点;Y3 以点2和点5的高度差无量纲

化,以点2为参考点。K3、K7 分别为点3、点7的

斜率(以可控角的范围无量纲化)。经初步研究发

现,点6~点7段和点3~点5段曲线的线型对优

化结果影响较大,采用变化的形状控制参数(即

Q67和Q35);其他线段根据初步研究结果采用固定

形状控制参数。襟翼外形生成通常的做法是在原

始翼型的某个位置进行分割,但这样简单处理襟翼

上表面局部压力并不理想,本文将主翼和襟翼分割

点进行分开设计,点6在点5的位置上进行适当调

整,形成参数X6(以毮x 无量纲化)。
遗传优化每代总群体规模数为144,杂交概率

0.7,变异概率0.03,最大进化代数40代。

表1暋巡航状态优化参数和优化结果

Table1暋Optimalparametersandtheiroptimalresultsofcruise

参数 初始值 上限 下限 优化值

毮x 0.020 0.020 0.060 0.048

毮y 0.030 0.015 0.045 0.039

Y1 0.780 0.650 0.800 0.770

Y2 0.460 0.350 0.550 0.476

Y3 0.810 0.700 0.900 0.890

K3 0.180 0.100 0.250 0.128

Q35 0.400 0.300 0.700 0.600

X5 0.850 0.800 0.850 0.805

X6 0.430 0 1.000 0.308

Y7 0.280 0.100 0.300 0.298

K7 0.260 0.200 0.500 0.206

Q67 0.590 0.500 0.700 0.614

暋暋优化翼型和初始翼型的外形如图4所示,在优

化翼型的基础上,对其气动特性进行评估,计算结

果如图5所示,可以看出:相对于原始翼型,两段翼

型升力线性段范围增加,最大升力系数由1.5增加

到2.1,襟翼无偏转情况下最大升力系数增加

40%;失速攻角增大,扩展了无人机的飞行包线,增
强其抗风能力。在升阻比方面,滑跑状态下(0曘攻

角,襟翼放下)优化后翼型升阻比得到大幅提升,从
约25提升到69;襟翼无偏转状态最大升阻比大于

原始翼型(由67.0增加到68.3),但受两段翼型较

大零升阻力的影响,较小升力下升阻比略低于原始

翼型,在更大升力系数下(大于1.3),升阻比大于原

始翼型。文献[2]等研究表明,此类长航时无人机

其续航升力系数的选择与零升阻力有很大关系,本
文研究的无人机最佳续航升力系数应该在1.3以

上(Heron灢1无人机巡航设计升力系数大于1.5),
故相对于原始翼型,优化后的两段翼型更适合此类

飞机。

图4暋原始和优化翼型

Fig.4暋Beforeandafteroptimizedairfoil

(a)最大升力系数对比

(b)升阻比对比

图5暋优化前后翼型气动性能对比

Fig.5暋Aerodynamicperformancecomparisonof

beforeandafteroptimization
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优化前后翼型续航因子与升力系数的关系如

图6所示,结合升力曲线,可以看出:在安全飞行包

线内(1.2倍的失速速度,图中圆点),其最大续航

因子由优化前的75.5提升到两段翼型的85.0(提
升了12.6%),根据文献[2]等研究结果小幅度偏

转襟翼后续航因子还能进一步提升。

图6暋优化前后续航因子

Fig.6暋Endurancefactorscomparisonof

beforeandafteroptimization

针对起飞要求,在相同襟翼偏转下(20曘),优化

前后最大升力系数得到大幅提升,由原始翼型的

2.2提高到2.9。进一步分析发现,升力提升只是

一方面,由于原始翼型为了追求巡航升阻比,翼型

后缘加载比较严重,襟翼偏转后缘分离严重,在升

力受到限制的同时阻力急剧增加。过低的升阻比

(如图5所示)严重影响到此类低推重比无人机的

滑跑加速度;研究发现,由原始翼型生成的无人机

有/无常规襟翼对无人机的滑跑距离影响有限,极
大地限制了无人机的使用(例如高原和短距起降)。
优化设计后的两段翼型则不存在上述问题,在取得

大升力同时保持高的升阻比,即在降低离地速度的

同时还能提升无人机的滑跑加速度;相当于其起飞

升力由原始翼型的1.4提升到2.7(由于受阻力影

响,原始翼型使用无襟翼数据),改进后的两段翼型

能极大地提升无人机的起飞性能。除此之外,襟翼

的大角度偏转,在保持一定升力的同时阻力增大

(图5中襟翼偏转60曘情况下升阻比降到10左右),
其效果相当于阻力板,可以满足着陆下滑和防止长

距离飘移的大阻力(保持一定的升力)要求,具有集

巡航、起飞和着陆多任务一体的技术特点。
在巡航状态的基础上,结合襟翼舵机功率(压

力分布决定舵机功率)和飞机安装位置的约束,给
出转轴位置的限制范围,对转轴位置进行优化设

计,确定无人机转轴位置和起飞状态构型。优化所

用方法与巡航状态优化设计基本一致,优化参数和

优化结果如表2所示,在优化结果的基础上开展起

飞状态不同攻角气动性能评估(如图5所示)。

表2暋起飞状态优化参数和优化结果

Table2暋Optimalparametersandtheir

optimalresultsoftake灢off

参暋数 初始值 上限 下限 优化值

毮x_hinge 0.040 0.100 0.040 0.100

毮y_hinge 0.028 0.060 0.020 0.056

CL 2.59 - - 2.74

K 54.8 - - 56.4

注:毮x_hinge和毮y _hinge是以点 2为参考点,以弦长无量纲化

长度。

2.3暋设计结果应用

利用上述两段翼型设计方法,开展对其工程应

用的研究。针对某型无人机起飞距离长和着陆阶

段减速慢等问题,在基本维持原有飞机巡航状态性

能和主机翼结构的前提下,对其内翼部分进行改进

设计(外翼维持原始飞机单段翼型),改进设计的效

果如图7所示。

图7暋飞机改进机翼外形图

Fig.7暋Theconfigurationoftheoptimizedwing

改进前后的气动性能对比如图8所示。

(a)升力系数对比
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(b)升阻比对比

图8暋改进前后飞机气动特性对比

Fig.8暋Aerodynamiccharacteristicscomparisonof
beforeandafteroptimization

从图8可以看出:尽管受到原有飞机巡航点气

动特性(升力系数和力矩)和结构主梁等约束,在襟

翼面积较小(约占弦长的20%)的情况下,飞机的

起飞升力和升阻比得到大幅提升。20曘襟翼情况

下,起飞升力(6曘攻角)由原来的1.56提升到1.83;
滑跑状态(0曘攻角)的升阻比由12.9提升到18.8;
由于常规襟翼升阻比低,襟翼对起飞性能影响有

限,改进后起飞升力的实际效果相当于由原来的

1.32(无襟翼状态)提升到了1.83,极大地降低了

无人机的离地速度。小攻角下(2曘以下)巡航升阻

比与原始外形基本一致,其他攻角范围改进外形升

阻比高于原始外形。
改进前后飞机起降性能评估结果如表3所示,

由于起飞升力和升阻比提高,改进外形离地速度减

小18%,起飞滑跑距离减小约40%;接地速度减小

11%,综合接地速度和大角度襟翼阻力因素,飞机

着陆滑跑距离降低约55%。

表3暋改进前后起降性能对比

Table3暋Comparisonoftake灢offandlanding
performancebetweentheoptimized

configurationandoriginalone

外形
离地速度/
(m·s-1)

起飞距

离/m
接地速度/
(m·s-1)

着陆距

离/m

原始外形 38.1 1216 36.7 730

改进外形 31.2 暋713 32.8 326

暋暋上述结果表明,即使受到巡航状态气动性能和

主机翼结构等因素限制,利用本文设计方法,飞机

在保持巡航性能(略有提高)的前提下,其起降性能

得到大幅改善;弥补了原始单段翼型在起降阶段的

不足,达到了对巡航和起降多设计点综合设计的要

求,即针对中空长航时无人机,此方法具有明显的

优势。

3暋结暋论

(1)相比于常规直接切割法,本文采用的方法

控制点和控制参数更多,其对原始翼型适应性更

好,更适合多目标优化设计。
(2)新设计的两段翼型续航因子和起飞升力

分别提升了12.6%和40%,起飞升阻比由原始常

规襟翼的25提升到了69。
(3)实际的飞机工程应用中,飞机的起降滑跑

距离分别降低40%和55%,弥补了原始翼型在起

降阶段的不足,达到了对巡航和起降多设计点综合

设计的要求,此方法对中空长航时无人机设计具有

重要意义。
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