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高超声速飞行器变体机翼方案及气动特性分析
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摘 要： 变体飞机能够改变自身外形适应不同的飞行状态，为了提升某高超声速飞行器的气动性，研究机翼变

后掠方案和延伸机翼后缘变形方案对该飞行器气动性的影响。获得不同变形机翼的高超声速飞行器三维模

型，基于 k-ε湍流模型，对高超声速飞行器三种外形情况分别进行外部绕流流场的数值模拟，分析其在不同攻角

下、不同机翼变形方案下的气动特性。结果表明：变后掠机翼方案在该高超声速飞行器设计工况下无法实现提

高整机升阻比的目标，而直接延伸机翼的变形设计可以在设计工况下提高高超声速飞行器的气动特性。
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Abstract： The variant aircraft can change its shape to adapt to different flight states and improve aerodynamic prop⁃
erties of aircraft. Aiming at a new hypersonic vehicle concept machine， the applicability of the wing variable sweep 
design on this hypersonic aircraft is discussed， and the influence of the deformation design of directly extending the 
trailing edge of the wing on the aerodynamics of the aircraft is studied. Firstly， the 3D model of the hypersonic vehi⁃
cle with different deformable wings is obtained. Then， based on the k-ε turbulence model， the numerical simulation 
of the external flow field around the hypersonic vehicle is carried out respectively. Finally， the aerodynamic charac⁃
teristics of the hypersonic vehicle under different angles of attack and different wing deformation schemes are ana⁃
lyzed. The research results show that the variable-sweep wing scheme cannot achieve the goal of improving the lift-
to-drag ratio under the design conditions of the hypersonic vehicle， and the deformation design of directly extending 
the wing can improve the aerodynamic characteristics of the hypersonic vehicle under the design conditions. The re⁃
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0　引  言

未来先进飞机的飞行空域和飞行速域不断扩

大，飞行包线不断扩展，向高速度、远航程、多任务

能力、宽隐身性、高生存力、经济可承受等方向发

展。高超声速飞机具有高度和速度优势，将对传

统的战争模式及作战样式产生革命性影响，是未

来大国之间非接触对抗与空天对抗的战略支点。

2020 年 3 月，美军已成功开展“通用高超声速滑翔

体”飞行试验，验证了其向武器转化的可行性［1］。

近半个世纪以来，高超声速飞行技术得到了

美、俄、日、英、德、法、印、澳、中等航空航天强国的

广泛重视和深入研究，积累了大量经验。国外针

对先进飞机的研究主要聚焦于先进复合材料结构

技术、变体结构技术、多功能结构技术和热防护结

构技术等方向。其中飞机变体结构技术通过改变

机体结构气动外形，确保飞行器在不同飞行状态

下持续获得最优气动效益，一直是航空领域的研

究热点［2-8］。

形 状 记 忆 合 金（SMA）、形 状 记 忆 聚 合 物

（SMP）、压电材料、磁致伸缩材料、电致伸缩材料

等的发展，为变体飞机的驱动提供了多种选择，为

人类描绘了智能可变形飞行器的诱人前景和宏伟

蓝图［9］。变形飞行器的相关研究在国内外如火如

荼地开展，由美国宇航局（NASA）和柔性系统公司

（FlexSys）合作开展的美国 ACTE 项目［10］，在 2017
年第二轮飞行试验中，飞行速度接近 0. 85 马赫。

徐国武等［11］针对大尺度变形，提出变前掠翼

布局和可伸缩翼布局两种可变形概念，指出大尺

度变形能够显著改变飞行器的气动特性，使可变

形飞行器飞行范围更广；李俊成等［12］研究一种采

用伸缩机翼设计超声速飞机的气动特性变化，指

出亚声速时机翼展长伸长、展弦比增大、飞机诱导

阻力降低、升阻比增大，可以明显提高飞机的航

程，超声速时机翼展长缩短、展弦比减小、飞机的

波阻降低、升阻比增大，提高了超声速飞行性能；

Jiao X 等［13］提出了一种基于模糊神经网络的自主

学习控制律，以解决高超声速变形飞行器模态转

换控制的问题；殷明［14］针对变体飞行器变形与飞

行的协调控制问题，以可变机翼展长的变翼展飞

行器和可变机翼厚度的变厚度飞行器为对象，研

制一套变体飞行器变形飞行的原理演示系统；徐

孝武等［15］提出一种将非对称变形作为操纵输入的

控制方案，研究非对称变形的控制效率和有效区

间，结果表明，在较低飞行速度下非对称变形操纵

效率高，非对称变形操纵能够在基准折叠角度 90°
附近提供最高的滚转操纵效率；彭悟宇等［16］针对

超声速及高超声速飞行器提出伸缩、变后掠和二

维折叠三种变形模式，得到变后掠模式在 3~8 马

赫速域内升阻比提高明显、翼面效率优、操稳特性

好的结论，但其针对典型的轴对称翼身组合式外

形进行分析，飞行器主体为锥柱组合体，变形在二

维平面内展开；Bao C Y 等［17］研究了高超声速变形

飞 行 器（HMV）的 制 导 、控 制 和 变 形 一 体 化

（IGCM）方法，指出该方法可有效地解决 HMV 的

变形特性问题，提高飞行性能，抑制 HMV 在滑翔

阶段变形系统对制导控制系统的干扰；A. Hajarian
等［18］制造、表征和建模一种用于变形机翼的新型

结构柔性蒙皮，这种蒙皮具有生产成本低、重量

轻、结构简单的优点，并且蒙皮在一个方向具有灵

活性的同时还能保证其他方向的刚度。

综上所述，有关变体飞行器的研究很多，但多

数是针对低速条件下的变形飞行器或针对单独机

翼进行分析，关于高超声速变体飞行器的研究有

待进一步深入开展。本文针对某新型翼身一体式

高超声速飞行器概念机（内部有进气道结构）进行

三维空间内变体机翼设计，研究机翼变后掠对飞

行器气动性的影响；同时提出延伸机翼变形方案，

分析机翼延伸后飞行器的气动性。

1　数值方法

1. 1　网格与边界条件的确定

高超声速飞行器示意图如图 1 所示，包含机

身、机翼、边条翼、升降舵和方向舵，其外形是经过

优化之后的概念机。

图 1 高超声速飞行器示意图

Fig. 1　Schematic diagram of the hypersonic vehicle
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由于高超声速飞行器几何模型复杂，机翼、边

条翼、舵面呈扁平形状，局部尺寸很小，故在计算

条件允许的情况下，采用加密度盒的非结构网格

设计更合理，最终划分网格数量约 5 000 万，对计

算硬件有一定要求。

飞行速度 6 马赫，飞行高度 30 km，根据飞行高

度获得压强、温度和密度等来流参数，如表 1 所示。

计算选用密度基求解器，流体属性定义为理想气

体，边界条件定义为压力远场边界，操作压强设置

为 0。流场区域需要足够大，选择球型流场，如图 2
所示。原始高超声速飞行器机翼表面网格如图 3
所示。

计算收敛条件是：阻力系数、升力系数和力矩

系数在最后 1 000 次迭代中保持三位有效数字不

变，且最后 300 次迭代步内，阻力系数的变化率小

于 0. 05%。

1. 2　控制方程

控制流体流动的基本定律是：质量守恒定律、

动量守恒定律和能量守恒定律，可分别导出连续

方程、动量方程和能量方程［19］。由质量方程推导

得出的连续方程为

∂ρ
∂t

+ ∂
∂xj

( ρuj )= 0 （1）

式中：ρ 为流体密度；uj为 j方向上的流体速度。

由牛顿第二定律推导得出动量方程

∂
∂t

( ρui )+ ∂
∂xj

( ρui uj )= ∂
∂xj

é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú-( )p + 2

3 ρk δij + τij

（2）
式中：p 为压力；k 为湍动能；δij为克罗列克函数；τij

为剪切张量。

由热力学第一定律即能量守恒定律推导出能

量方程为

∂El

∂t
+ ∂

∂xj
[ ]( )El + p uj = 

∂qj

∂xj
+ ∂qi

∂xi
( uj τij )- ∂

∂xj ( )∑
s = 1

ns

hs （3）

式中：El为每个控制体内的总能量；qj为 j 方向上的

热通量；等式右边最后一项为分子扩散导致的热

量传递。

1. 3　k-ε湍流模型

本文对变形前、变形后高超声速飞行器进行

流体力学仿真时采用 k-ε 标准模型作为湍流模型，

k-ε模型是双方程模型。

Standard 模型是基于湍流动能 k 及其耗散率 ε
的输运方程的模型。k 的模型传输方程从精确方

程 推 导 而 来 ，ε 的 模 型 传 输 方 程 通 过 物 理 推 理

得到［20］。

在模型的推导过程中，假设流动完全是湍流，

分子黏度的影响可以忽略不计。因此，Standard 模

型只适用于完全湍流。

湍流动能 k 及其耗散率 ε 可由以下输运方程

得到：

∂
∂t

( ρk )+ ∂
∂xi

( ρkui)= ∂
∂xj

é

ë
ê
êê
ê( μ + μt

σk ) ∂k
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∂
∂t

( ρε )+ ∂
∂xi

( ρεui)= ∂
∂xj

é

ë
ê
êê
ê( μ + μt

σε ) ∂ε
∂xj

ù

û
úúúú+ C 1ε

ε
k

( )Gk + C 3ε Cb - C 2ε ρ
ε2

K
+ Sε （5）

图 2 飞行器流场网格

Fig. 2　Flow field grid of the aircraft

表 1　飞行器流场计算边界条件

Table 1　Boundary conditions for aircraft 
flow field calculation

参数

Ma∞

P∞/Pa

数值

6

1 197

参数

T∞/K

𝜌ρ/（kg·m-3）

数值

226. 51

0. 018 4

图 3 机翼表面网格

Fig. 3　Surface mesh of the wing
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式中：Gk为平均速度梯度产生的湍流动能；Gb为由

浮力产生的紊流动能；Ym 为可压缩湍流中波动膨

胀对总耗散率的贡献；C1ε、C2ε和 C3ε为常数；σk 和 δε

为 k 和 ε 的湍流普朗特数；Sk 和 Sε 为用户定义的源

项；C1ε=1. 44，C2ε=1. 92，σk=1. 0，σε=1. 3。
湍流（或涡流）黏度 μt的计算方法为

μt = ρcμ

k 2

ε
（6）

式中：cμ=0. 09。
上述默认值是在基本湍流的实验中确定的，

包括经常遇到的剪切流，如边界层、混合层和射

流，以及衰减的各向同性网格湍流。研究发现，在

很大范围的壁面约束和自由剪切流动中都能得到

比较好的结果。

2　正确性验证

采用高超声速返回舱模型对数值模拟方法的

准确性进行验证，模型的来流参数如表 2 所示。

高超声速返回舱模型如图 4 所示，由于返回舱

是对称模型，为了减少计算量，取一半模型进行分

析。返回舱表面网格如图 5 所示，为验证数值方法

的有效性，对气动参数（阻力、升力和升阻比）进行

比较。

采用《Ansys Fluent Tutorial Guide》［21］中高超

声速返回舱模型对数值模拟方法的准确性进行验

证。本文数值仿真方法计算结果与参考数据［21］的

比较如表 3 所示，可以看出：本文的计算结果与参

考结果符合良好，升力、阻力和升阻比的变化量分

别为 2. 507%、1. 827% 和-0. 663%，可以验证数

值仿真方法的正确性。

3　计算结果与分析

3. 1　原始高超声速飞行器气动性分析

利用本文数值仿真方法对高超声速飞行器开

展不同攻角下的气动性能分析，俯仰力矩参考点

取飞行器质心位置（飞行器全长的 68%），选取飞

行器飞行工况 6 马赫数。首先计算原始外形气动

性能，对飞行器划分三维流场网格、进行流场计算

设置，计算得到高超声速飞行器在飞行工况下的

升力系数、阻力系数、升阻比和力矩系数随攻角的

变化曲线图。

动压 q∞ 的表达式为

q∞ = γ
2 p∞ Ma2

∞ （7）

  当空气温度低于 800 K 时，γ=1. 4；当空气温

度高于 800 K 时，γ≈1. 3。
升力系数 CL、阻力系数 CD、力矩系数 Cm为

CL = L
q∞ S

（8）

CD = D
q∞ S

（9）

表 3　数值计算结果与参考结果比较

Table 3　Comparison of numerical calculation 
results with reference results

数据来源

参考数据

本文计算

阻力/N

26 932. 79
27 608. 05

升力/N

7 434. 34
7 570. 18

升阻比

0. 276 033
0. 274 202

图 4 返回舱模型

Fig. 4　Capsule geometry

表 2　返回舱流场计算边界条件

Table 2　Boundary conditions for flow field 
calculation of reentry capsule

参数

Ma∞

来流静压（P∞）/Pa

来流静温（T∞）/K

数值

17

25

250

参数

壁面温度（Tw）/K

攻角（α）/（°）

数值

1 500

-25

图 5 外流场网格

Fig. 5　Grid of the fluid
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Cm = M
q∞ Sl

（10）

式中： L、D、M 为飞行器升力、阻力、俯仰力矩；S 为

高超声速飞行器的参考面积，按设计要求给出参

考面积为 10 m2；l 为飞行器参考长度，按设计要求

给出参考长度为 10 m，在计算过程中 S 和 l 保持

不变［22-23］。

原始飞行器气动特性如图 6 所示。

（a） 阻力系数

（b） 升力系数

（c） 升阻比

（d）力矩系数

图 6 原始飞行器气动特性

Fig. 6　Aerodynamic characteristics of the original aircraft

从图 6 可以看出：阻力系数与攻角呈抛物线关

系；升力系数与攻角之间近似呈线性关系，变化趋

势符合一般规律；升阻比随攻角的增加，先迅速增

加后缓慢减小，在 6 马赫 4°和 8°之间达到峰值，整

体变化趋势呈反对称分布；力矩系数在大攻角 12°
后，存在拐点，力矩降低，原因是大攻角飞行后，流

场中产生分离涡的现象更为显著，涡脱体后对力

矩产生影响，使得力矩减小。通过力矩系数变化

可以判断，高超声速飞行器的舵面设计控制效果

良好，飞行器在高超声速巡航状态是纵向静稳

定的［24］。

飞行器 6 马赫 8°工况下的具体气动数值如表 4
所示，本文机翼变形设计主要针对 6 马赫 8°工况，

提高 6 马赫 8°工况下的气动性。

3. 2　机翼变后掠飞行器气动性分析

根据已有关于变形机翼的研究，常见的机翼

变形方法有：变后掠、变展长、变弦长、变弯度等，

很多研究和实践表明变后掠设计在亚声速和超声

速飞行器上具有很高的应用价值［1，4-6］。因此，本文

针对高超声速飞行器首先提出改变机翼后掠角的

设计方案，验证变后掠设计在高超声速飞行器上

的适用性。机翼变后掠前如图 7 所示，主要变形形

表 4　原始飞行器 6 马赫 8°攻角下的气动数值

Table 4　Aerodynamic values at Mach 6 and 
8° angle of attack for the original aircraft

参数

CD

CL

数值

0. 040 84

0. 154 30

参数

Cm

L/D

数值

0. 002 352

3. 778 250
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式如图 8 所示，红色三角区表示机翼变后掠之后增

加的区域，具体变形为：机翼绕前端向外偏转 5°，即
后掠角减小 5°，机翼面积增加。设计原理：通过改

变后掠角，增加机翼面积，从而提高升力系数，达

到提升气动性能的目的。计算工况：变形设计主

要针对 6 马赫 8°条件，同时分析飞行器随攻角变化

的特点。

机翼变后掠前后飞行器阻力系数、升力系数、

升阻比和力矩系数随攻角的变化曲线如图 9 所示，

可以看出：变后掠高超声速飞行器升力系数、阻力

系数随攻角的变化符合一般规律；随攻角绝对值

的增加，变后掠飞行器升力系数、阻力系数都增

加，最终升阻比变化很小；机翼变后掠前后飞行器

力矩系数变化较大，变后掠飞行器力矩系数在大

攻角时没有出现拐点。根据定义纵向静稳定性：

若 ∂M z /∂α < 0，则飞行器具有纵向静稳定性。图 9
（d）中俯仰力矩系数随着攻角的增大单调递减，满

足 ∂M z /∂α < 0，即飞行器在飞行过程中是纵向静

稳定的。

（a） 阻力系数

（b） 升力系数

（c） 升阻比

（d） 力矩系数

图 9 变后掠前后飞行器气动特性比较

Fig. 9　Aerodynamic characteristics of the 
aircraft before and after variable sweep

变后掠前后机翼表面压强分布如图 10 所示，

从图 10（a）~图 10（b）可以看出：后掠角减小后，由

于机翼向外侧伸出，机翼前缘迎风区域增大，机翼

下表面高压区面积较原始模型增加显著，有利于

飞行器的升力性能，同时也引起阻力的增加；从图

10（c）~图 10（d）可以看出：后掠角减小，增加机翼

上表面与来流的接触面积，机翼前缘激波强度增

加、机翼上表面压强增加。

图 7 变后掠前

Fig. 7　Before sweeping morphing

图 8 变后掠后

Fig. 8　After sweeping morphing
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6 马赫 8°攻角下变后掠前后飞行器气动数值

如表 5 所示，根据表 5 绘制出图 11，再结合图 10 给

出的机翼表面压力云图结果，综合分析得出结论：

机翼变后掠设计可提高飞行器力矩系数、升力系

数、阻力系数，但由于阻力系数增加量大于升力系

数增加量，升阻比下降。其原因是：在高超声速条

件下，机翼后掠角增加，导致机翼前方波阻增加，

阻力增大；机翼面积增加引起下表面压强增加的

同时，上表面压强也增加。即机翼面积增加引起

的升力效果不如前缘激波对飞行器阻力产生的影

响大。

（a） 阻力系数

（b） 升力系数

（c） 升阻比

（d） 力矩系数

图 11 6 马赫 8°工况下变后掠前后飞行器气动数值比较

Fig. 11　Comparison of the aerodynamic values of the 
aircraft before and after the variable

sweep under Mach 6 and 8°

（a） 原始模型机翼下表面压力云图

（b） 变后掠后机翼下表面压力云图

（c） 原始模型机翼上表面压力云图

（d） 变后掠后机翼上表面压力云图

图 10 变后掠前后机翼表面压力云图

Fig. 10　Pressure cloud map of wing surface 
before and after variable sweep

表 5　变后掠飞行器 6 马赫 8° 攻角下气动数值

Table 5　Aerodynamic numerical simulation of a variable 
sweeping morphing aircraft at Mach 6 and 8° of attack
模型

原始模型

变后掠

CD

0. 040 839
0. 043 318

CL

0. 154 30
0. 163 17

L/D

3. 778
3. 767

Cm

0. 002 352
0. 003 780
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3. 3　延伸机翼飞行器气动性分析

经过多种变形方案的尝试，最终采用设计工

况下的最佳变形模型：直接延伸机翼变形设计方

案，提升飞行器气动性。延伸机翼主要变形形式

如图 12 所示，红色区域表示机翼面积延伸后的大

致区域，延伸长度为 1 000 mm，升降舵面直接平移

1 000 mm，然后将延伸部分和升降舵一同向上旋

转 3. 5°。设计原理：通过不改变后掠角、直接增加

机翼面积，提高升力系数；不改变机翼后掠角、将

延伸部分向上旋转，变体部分进行上偏，一方面控

制阻力的增加，另一方面也是解决低头力矩的有

效方法。

机翼延伸前后飞行器阻力系数、升力系数、升

阻比和力矩系数随攻角变化曲线如图 13 所示，可

以看出：机翼延伸变形高超声速飞行器气动特性

符合一般规律。

对图 13（c）进行局部放大得到图 14，可以看

出：在 6 马赫 8°~20°攻角范围内，延伸变形飞行器

升阻比大于原始飞行器升阻比，气动性提高。

（a） 阻力系数

（b） 升力系数

（c） 升阻比

（d） 力矩系数

图 13 机翼延伸前后气动性比较

Fig. 13　Aerodynamic characteristics of the aircraft 
before and after extending wing

图 12 延伸机翼

Fig. 12　Extended wing

图 14 升阻比

Fig. 14　Lift-to-drag ratio
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本文只通过改变机翼来提升飞行器整体的气

动性，故延伸机翼变形情况下气动性得到上述结

果已是很好的提升；对高超声速飞行器进行延伸

机翼变形，一方面提升飞行器整体的升力系数；另

一方面相比较其他方式能有效控制飞行器阻力系

数的增加，提高高超声速飞行器稳定飞行时的飞

行效率，节约能源。

根据定义纵向静稳定性，图 13（d）中俯仰力矩

系数随着攻角的升高单调递减，满足 ∂M z /∂α < 0，
即飞行器在飞行过程中是纵向静稳定的。延伸机

翼后力矩系数比原始模型显著增加，特别是在大

攻角情况下，针对力矩系数的影响可以采用打舵

面的方式增加飞行器稳定性；可以在小攻角情况

下进行机翼延伸变形以避免力矩系数变化过大；

或者在设计原始飞行器时合理配置机身与机翼的

长度关系，达到延伸机翼后控制力矩系数的目的；

此结论可为变体机翼设计提供重要参考。

6 马赫 8°攻角工况下，对延伸前后机翼表面压

强分布进行比较，如图 15 所示，可以看出：延伸机

翼后，由于机翼向后伸出，机翼面积增大，原始机

翼上的压强分布几乎不变，机翼延伸部分压强分

布均匀，这样有利于提升飞行器的升力性能、控制

阻力系数的增加。

（a） 原始模型机翼下表面压力云图

（b） 延伸机翼后机翼下表面压力云图

（c） 原始模型机翼上表面压力云图

（d） 延伸机翼后机翼上表面压力云图

图 15 延伸机翼前后机翼表面压力云图

Fig. 15　Pressure cloud map of wing 
surface before and after extending

6 马赫 8°攻角下延伸机翼前后飞行器气动数
值如表 6 所示，根据表 6 绘制出图 16，再结合图 15
给出的延伸前后机翼表面压力云图分布结果，综
合分析得出结论：6 马赫 8°攻角下，延伸机翼高超
声速飞行器提高升力系数、力矩系数、阻力系数，
由于升力系数增加量大于阻力系数增加量，机翼
延伸后飞行器升阻比得到提高。其原因是：不改
变后掠角直接延伸机翼，增加机翼面积，提高升
力；机翼在后方延伸，对机翼前方的波阻影响很
小，从而在增加升力系数的同时控制阻力系数的
增加，提高高超声速飞行器气动性。

（a） 阻力系数

（b） 升力系数

表 6　延伸机翼后飞行器 6 马赫 8°攻角下气动数值

Table 6　Aerodynamic values of aircraft with extended 
wings at Mach 6 and 8° angle of attack

模型

原始模型

延伸机翼

CD

0. 040 839
0. 041 175

CL

0. 154 30
0. 159 22

L/D

3. 778
3. 867

Cm

0. 002 352
0. 004 886
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（c） 升阻比

（d） 力矩系数

图 16 6马赫 8°工况下机翼延伸前后飞行器气动数值比较

Fig. 16　Comparison of the aerodynamic values of the 
aircraft before and after the extending under 

Mach 6 and 8°

4　结  论

1） 变后掠机翼高超声速飞行器气动性随攻角

变化趋势稳定，符合理论规律；但后掠角增加导致

激波阻力增大，故变后掠设计不能在高超声速飞

行器设计工况（6 马赫 8°）下实现提升气动性的

目标。

2） 延伸机翼高超声速飞行器气动性随攻角变

化特性符合一般规律；延伸后高超声速飞行器在

设计工况（6 马赫 8°）下升力系数增加、升阻比增

加，可实现提升飞行器气动性的目标。

3） 两种针对高超声速飞行器进行的变形设计

都有效地提高了飞行器力矩系数。

4） 相比较亚声速飞行器，高超声速飞行器飞

行工况更复杂，激波等对飞行器气动性影响较大，

变形设计时要充分考虑高超声速飞行器的飞行

特点。
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