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基于正交试验的混合翼无人机旋翼位置优化

王晓璐，刘威威，陈昌宁，张一帆

（郑州航空工业管理学院  航空宇航学院， 郑州  450046）

摘 要： 旋翼是混合翼无人机的重要部件，探究旋翼位置对无人机气动特性的影响规律具有重要意义。采用

数值方法分析典型混合翼无人机的气动特性，以升阻比和纵向静稳定性为优化目标，设计旋翼弦向、展向和垂

向位置的三因素四水平正交试验；采用直观分析和计算分析方法，对旋翼位置三个因素的影响进行分析。结果

表明：与初始的设计参数组合相比，正交试验设计得到的优化设计参数组合最大升阻比提升约 2 倍，俯仰力矩系

数曲线的斜率增加约 15%；就本文布局而言，试验因素对混合翼无人机气动特性的综合影响程度从大到小依次

为弦向、展向和垂向位置。
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Abstract： Rotor is an important part of hybrid configuration unmanned aerial vehicle （UAV）. It is of great signifi⁃
cance to investigate the influence criteria of rotor positions on aerodynamic characteristics of UAV. The aerodyna-
mic characteristics of a typical hybrid configuration UAV is analyzed by numerical method. Taking the lift-to-drag 
ratio and longitudinal static stability as the optimization objectives， a three-factor four-level orthogonal experimen⁃
tal of the chord-wise， span-wise and vertical positions of the rotor is designed. The effects of three factors of rotor 
position are analyzed by means of intuitive analysis and computational analysis. The results show that the maximum 
lift-to-drag ratio of the optimized design parameter combination obtained by the orthogonal test design result is 
about 2 times larger than that of the initial design parameter combination， and the slope of the pitch moment coeffi⁃
cient curve is increased by about 15%. For present configuration， the effect factors on the lift-to-drag ratio and the 
slope of the pitch moment coefficient curve are in a descending order as follows： chord-wise， span-wise and verti⁃
cal positions.
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0　引  言

混合翼布局兼具固定翼和旋翼的若干优势，

是近年来垂直起降无人机使用的主要布局之一，

其主流构型为倾转旋翼式和倾转涵道式［1］。对于

倾转旋翼式构型，在近地面垂直起降时，可能会造

成旋翼气流出现“喷泉”效应和涡环状态［2］；悬停状

态，机翼受到的垂直方向载荷较大，旋翼效率下

降［3］；前飞状态，易出现旋翼与机翼耦合的气弹稳

定性问题以及旋翼回转颤振［4］；过渡状态，全机气

动特性及稳定性呈非线性变化，控制难度大［5］。而

对于倾转涵道式构型，气动特性分析较为困难，倾

转涵道的直径达到一定程度后，前飞状态下产生

的阻力会影响飞行器整体性能［6-7］。

为减少或消除上述的负面气动问题，机翼嵌

入式推进系统已被广泛认为是多旋翼推进系统的

潜在替代品，可以提供更高的巡航效率。Hickey
等［8］研究了半跨翼的性能，采用嵌入式风扇，出口

叶片可以在一个自由运动速度范围内为附着的系

统产生净推进力，而升力仅略有降低；Culpepper
等［9］说明了旋翼倾斜角和入口形状的关系，并引入

导流叶栅，使气动性能和纵向稳定性进一步提高；

王红波等［10］通过验证文献［11］得到的结论，分析

了内埋式旋翼的喷流在机翼不同弦向位置上产生

的特有“抽吸”和“堵塞”效应，对无人机的气动特

性有较大的影响；Footohi 等［12］发现了内埋式旋翼

具有良好的地面效应和正相互作用，改善了悬停

和垂直起降气动效率低的问题。上述混合翼无人

机构型的设计中，内埋入机体的旋翼仅在悬停和

垂直起降的状态下发挥作用，前飞则需要加入额

外的动力系统，动力系统和操控系统变得更加

复杂。

翼身融合布局无人机具有良好的空气动力学

性能，有利于将推进系统安装在体内，从而减小浸

润 面 积 和 干 扰 阻 力 ，还 能 产 生 较 为 可 观 的 升

力［13-15］。借鉴上述设计思路，研究人员将旋翼内埋

入翼身融合布局无人机的机体内，仅用一套动力

系 统 实 现 倾 转 旋 翼 和 固 定 翼 结 合 的 新 构 型 方

式［16］。新构型可以减少其他传动机械在飞机内部

的空间占比，有效降低结构质量和复杂度，简化动

力系统和操控系统，提升巡航飞行和垂直起降及

悬停效率。

综合上述分析，旋翼在不同的位置，对混合翼

无人机气动特性有较大的影响。对旋翼位置参数

进行合理的优化，能够提升混合翼无人机的气动

效率。目前，对混合翼无人机旋翼分布位置的研

究相对较少。王红波等［10］使用经验方法分析了旋

翼在机翼弦向位置的气动影响；Kasim 等［17］在低速

风洞实验中研究了螺旋桨在机翼上的前、中、后 3
个不同位置，采用稳平衡测量和表面压力测量验

证了螺旋桨的位置对无人机的升力、阻力和俯仰

力矩有显著影响；张飞等［18］在无人机平飞状态下，

采用实验和流体仿真 2 种方法初步确定了旋翼的

安装方式和安装距离，并分析了旋翼和机翼之间

的气动干扰。上述研究加深了对旋翼和螺旋桨分

布位置的认识，但目前鲜有关于旋翼垂向、展向和

弦 向 位 置 对 气 动 特 性 和 静 稳 定 性 影 响 的 综 合

分析。

正交试验设计是利用正交表研究与安排多因

素试验，并进行试验结果分析的一种科学方法［19］。

在航空航天领域飞行器的设计过程中，正交试验

设计的应用也较为广泛。Kapsalis 等［20］对鸭翼的

后掠角、展弦比、锥度比、相对于主翼的垂直位置、

迎角和上反角 6 种几何设计参数进行了正交试验

设计，并结合 CFD 分析了几何设计参数对巡航状

态下轻型飞翼无人机气动和稳定性能的影响，得

到了最佳设计参数优化方案；Kapsalis 等［21］还基于

正交试验权衡研究了 BWB 无人机的 7 个设计参数

对无人机 8 个性能指标的影响，确定了不同性能指

标下的设计参数水平最佳组合方案，对 BWB 布局

无人机进行了优化；薛小锋等［22］基于正交试验对

民航飞机的最小风险炸弹位置（LRBL）结构提出

了参数敏感性分析方法，利用较少试验次数探究

主要影响因素，并得到 LRBL 结构的最优水平组

合；于雅楠［23］在微型旋翼飞行体设计阶段基于有

限元法和正交试验设计，分析了飞行体结构参数、

制造材料和环境条件对飞行性能的影响，优化了

设计参数之间的组合方式。因此，在无人机气动

特性优化方面，正交试验设计可以科学地安排

CFD 数值模拟，减少试验次数、简化数据统计，更

容 易 综 合 分 析 得 到 较 优 气 动 特 性 的 参 数 组 合

方案。

本文针对混合翼无人机的旋翼位置优化设计

问题，采用无人机总体设计方法给出初步的无人
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机尺寸和旋翼位置；采用正交试验设计准则确定

试验因素、水平和组合方案，使用 ANSYS FLU ⁃
ENT 对试验方案的模型进行仿真计算，得到不同

试验方案模型的升阻比和纵向静稳定性，并对试

验指标数据进行直观分析和计算分析；以升阻比

和纵向静稳定性为优化设计目标，对旋翼位置进

行单目标和多目标优化，获得最优的参数组合方

案，以期为混合翼无人机布局设计提供参考。

1　设计模型和数值模拟

1. 1　几何模型和控制方程

基准混合翼无人机尺寸由无人机总体设计方

法［24］确定，机体采用低速性能良好的 NACA4412
翼型，模型参数和平面示意如图 1 和表 1 所示。本

文称不带旋翼的无人机为干净构型（旋翼位置封

闭），初步设计的混合翼无人机的旋翼位置称为初

始构型，优化后的旋翼位置构型称为优化构型。

重心位置取 25% 平均气动弦长处，与机头的纵向

距离为 0. 59 m。

（a） 平面示意

（b） 三维 CAD 模型

图 1 混合翼无人机简化外形

Fig. 1　Hybrid configuration UAV

对于低速定常不可压黏性绕流场，在笛卡尔

直角坐标下，连续性方程的微分形式为
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∂z + ∂τxz
∂x + ∂τyz

∂y + ∂τzz
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（2）

本文使用 ANSYS FLUENT 商用软件求解定

常不可压时均雷诺方程，考虑到旋翼的旋转和旋

流的影响，数值模拟的湍流模型采用 RNG k-ε模
型，使用多参考坐标系（MRF）方法模拟旋翼的旋

转流［25］。边界条件选用速度入口和压力出口以及

无滑移固体壁面。使用二阶迎风差分格式离散控

制方程，选取耦合方法作为压力修正方法。

1. 2　算例验证

本文以同类型翼身融合布局的 Fore-BWB 模

型进行数值模拟验证，与亚利桑那大学风洞实验

数据［26］进行对比。Fore-BWB 模型的主要参数为：

表 1　主要尺寸参数

Table 1　Main parameters

参数

翼根弦长 cr/m

翼梢弦长 ct/m

平均几何弦长 cMGC/m

机翼翼展 b/m

全机长 hB/m

面积 Sref/m2

轴距 bB/m

螺旋桨直径Dprop/m

数值

1

0. 2

0. 6

2. 2

1. 2

1. 32

0. 55

0. 24
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参 考 面 积 1. 63 m2，平 均 气 动 弦 长 0. 2 m，展 长

0. 99 m，梢根比 0. 136，展弦比 4. 74，机体上配置的

翼型为 NACA642-015A 和 Eppler 330［12］。风洞实

验数据与数值仿真结果对比如图 2 所示，可以看

出：数值仿真计算结果与实验结果的变化趋势基

本一致，升阻比平均误差为 3. 2%。因此本文所采

用的数值模拟方法具有较高的可信度，能够用于

无人机相关的气动特性分析与对比［27］。

参考双叶 APC9060 螺旋桨地面条件下，流速

6. 23 m/s 时，对不同转速下的实验结果［28］进行数

值方法验证对比。APC9060 螺旋桨主要参数：直

径 228. 6 mm，桨距 152. 4 mm［29］。螺旋桨动态拉

力数值仿真结果与实验数据［28］对比如图 3 所示，可

以看出：旋翼的计算值与实验值的变化趋势一致，

平均误差为 3. 86%，选取 5 000 r/min 作为后续计

算中旋翼的转速，其误差是可以接受的。

1. 3　网格划分及收敛性验证分析

设计非结构网格时充分考虑到计算域对远场

边界条件的适应性，同时加密近壁面网格尺寸以

准确获得气动力数据。巡航状态时，侧滑角为 0°，
流场相对于飞机纵剖面对称，仅计算对称面至远

场区域，具体设置信息详见文献［30］。使用非结

构网格，将带桨构型无人机的空间计算域划分成   
2 部分，包围旋翼的部分为旋转区域，其余则为静

止区域。网格对机翼前后缘、翼梢处加密，机翼和

旋 翼 边 界 层 网 格 第 一 层 网 格 分 别 采 用 0. 10 和       
0. 03 mm，如图 4 所示。无人机巡航速度 30 m/s，
高度 500 m，Re=2×106。

以相同类型并采用一致的设置方法及划分流

程，网格划分时对飞机边线节点以 2 倍的方式对

应并加密，得到 3 套独立网格。这些网格的边界层

设置均相同，计算得到的机翼和旋翼第一层网格

对应的无量纲网格参数均满足 y+
1 ≈ 30。计算 0°迎

角的气动力系数，以验证网格数量对数值收敛性

的影响，结果如表 2 所示。网格数为 676 万与 1 306
万时，升力系数和阻力系数的相对误差分别小于

0. 84% 和 1. 70%。综合考虑，选择 948 万网格数

作为后续计算网格。

1. 4　气动特性对比分析

前飞状态下初始构型与干净构型的气动力系

数随迎角变化关系的对比如图 5 所示，在 2°巡航迎

图 4 全机网格

Fig. 4　Computational mesh of aircraft

表  2　网格收敛性验证

Table 2　Verification of grid sensitivity

网格数/万

  676

  948

1 306

升力系数

0. 071 8

0. 072 2

0. 072 4

阻力系数

0. 052 5

0. 051 9

0. 051 6

图 2 Fore-BWB 模型数值仿真与风洞实验数据对比

Fig. 2　Comparison of CFD and experimental 
results of Fore-BWB

图 3 旋翼动态拉力数值仿真与实验数据对比

Fig. 3　Comparison of rotor dynamic tension curves
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角时，最大升阻比为 14. 38，对应的升力系数为

0. 287，具有明显的通航飞机的特征［31-32］。由于此

时飞机飞行性能最佳，后续主要针对该迎角进行

分析。与干净构型相比，初始构型的升阻比、纵向

静稳定性和升力明显减小，阻力明显增大。

（a） 升阻比

（b） 俯仰力矩系数

（c） 升力系数

（d） 阻力系数

图 5 初始构型气动特性曲线

Fig. 5　Aerodynamic characteristic curves of 
initial configuration

初 始 构 型 和 干 净 构 型 机 体 和 机 体 截 面 处      
（y/b分别为 0、0. 227、0. 300、0. 500）压力系数和流

线分布如图 6 所示，可以看出：旋翼对机体的影响

是全展向的，初始构型较同位置干净构型的机体，

在旋翼的作用下气流流速加快，引起机体上表面

低压区和下表面高压区面积明显减小，升力损失

较大；由于旋翼对迎风面前机体的气流“抽吸”加

速和迎风面后的机体对气流堵塞减速，造成旋翼

迎风面前的区域高压区面积和背风面后的区域低

压区面积明显增大，压力差变大，因此初始构型的

阻力明显大于干净构型。

（a） 干净构型机体和机体截面

（b） 初始构型机体和机体截面

图 6 压力系数与速度流线分布对比

Fig. 6　Comparison of pressure coefficients and 
velocity streamlines
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2　正交试验计算结果及分析

2. 1　正交试验设计

在产品设计开发和优化过程中，使用正交试

验设计方法，不仅可以提高参数识别和优化的效

率，还可以给出各因素对目标指标的影响程度，并

确定多目标指标所需的最优或较优参数组合［19］。

正交试验设计主要环节是利用规格化的正交表，

对选择的试验条件安排试验计划并进行试验。常

用的正交表符号表示为 Ln(mk )，L为各种试验方案

组合的正交表，n为试验次数（正交表行数），m为

不同因素的水平值，k为试验中因素的数目（正交

表列数，包含空列）。其中，n的求解如式（3）所示。

n= k (m- 1) + 1 （3）
根据初始构型和干净构型的气动特性对比分

析可知，旋翼直接影响了混合翼无人机的气动性

能。旋翼位置的合理分布，有利于提高混合翼无

人机的气动效率。在机体不变的情况下，正交试

验设计准则选取旋翼弦向位置（X）、展向位置（Y）
和垂向位置（Z）3 个主要变量，如图 7 所示。

将弦向位置、展向位置和垂向位置作为正交

试验的 3 个主要影响因素，每个因素中选取 4 个具

有代表性的水平值（每个因素具有代表性的旋翼

位置），如表 3 所示。

根据表 3 内容，本文设计 3 种正交表，如表 4 所

示。对正交表 L10（43）进行 10 次试验，无空列进行

试验误差的验证；正交表 L13（44）试验次数为 13 次，

试 验 水 平 组 合 和 计 算 分 析 较 为 繁 琐 ；正 交 表         
L16（45）引入 2 列空列，试验次数为 16 次，进行试验

误差验证，计算分析较为简便，试验次数相对较

少。综合分析，本文选取正交表 L16（45）分析旋翼

位置对复合翼无人机气动特性的影响。在这项试

验中，全因子试验包含 64 种不同的试验组合，正交

试验只需要 16 次试验，比全因子试验次数减少

75%。

2. 2　结果直观分析

将 3 个因素的 4 种水平值设计成 16 种具有代

表性的正交试验设计模型。以相同的边界条件和

数值方法，对这些模型进行仿真计算和后处理分

析，整理得到试验结果（本文的 2 列空列不在表中

显示），如表 5 所示。

图 7 混合翼无人机旋翼位置示意

Fig. 7　Rotor position indication of hybrid configuration UAV

表 3　试验因素及水平

Table 3　Test factors and levels
因素状态号

1
2
3
4

弦向位置/%

 43
 74
100
120

展向位置/%

22. 70
27. 30
30. 00
33. 00

垂向位移/mm

 0
10
15
20

表 4　正交表设计对比

Table 4　Comparison of orthogonal table of experiment
正交表

L10（43）

L13（44）

L16（45）

空列

0

1

2

试验次数

10

13

16

试验误差验证

无

有

有

表 5　正交试验方案及计算结果

Table 5　Scheme and results of orthogonal experiment

组号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

13

14

15

16

弦向位
置/%

 43

 43

 43

 43

 74

 74

 74

 74

100

100

100

100

120

120

120

120

展向位
置/%

22. 70

27. 30

30. 00

33. 00

22. 70

27. 30

30. 00

33. 00

22. 70

27. 30

30. 00

33. 00

22. 70

27. 30

30. 00

33. 00

垂向位
移/mm

15

20

0

10

20

15

10

0

0

10

15

20

10

0

20

15

升阻比
CL/CD

2. 71

3. 58

4. 98

5. 05

2. 95

2. 77

2. 52

2. 67

8. 79

9. 08

10. 73

9. 03

10. 03

9. 63

9. 46

9. 52

纵向静稳定性
dCM dα

-0. 001 8

-0. 001 7

-0. 001 6

-0. 001 4

-0. 003 7

-0. 003 4

-0. 003 2

-0. 003 1

-0. 003 5

-0. 003 5

-0. 003 8

-0. 003 6

-0. 003 4

-0. 003 2

-0. 003 0

-0. 002 9
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以最大升阻比和纵向静稳定性为优化目标，

分析这 3 个因素和 4 个水平值对升阻比和纵向静

稳定性的影响程度，确定较为合理的参数组合

方案。

由正交试验设计结果对升阻比和纵向静稳定

性进行极差分析，如表 6 所示，其中 xi和 yi分别表

示同水平值的升阻比和纵向静稳定性之和。由 xi
和 yi中最大值减去最小值得到升阻比和纵向静稳

定性的极差［22］，分别为 Rxi和 Ryi。

2. 3　结果计算分析

旋翼位置的 3 个因素对混合翼无人机的升

阻比和俯仰力矩系数曲线斜率的影响趋势，如

图 8 所示，可以看出：随着弦向位置因素（X）从

水平状态 1 到水平状态 4 的过程中，升阻比先减

小后增加，俯仰力矩系数曲线斜率先减小后增

加；而展向因素（Y）和垂向因素（Z）对升阻比和

俯仰力矩系数曲线斜率变化趋势不明显。根据

各试验因素对应的极差大小可以确定影响主次

顺序，得到弦向因素对构型的升阻比和俯仰力

矩系数曲线斜率影响最大，展向因素次之，垂向

因素最小。

（a） 升阻比

（b） 俯仰力矩系数曲线斜率

图 8 3 因素影响趋势

Fig. 8　Trends for three factors test

2. 4　旋翼位置影响规律分析

旋翼的展向和垂向位置变化时，由于这 2 个因

素对升阻比和俯仰力矩的影响不明显，不再具体

分析。旋翼的弦向位置对升阻比和俯仰力矩的影

响较明显，对其影响规律的原因分析如下。

1） 结合图 6 的压力系数与速度流线分布对比

分析可知，旋翼背风面存在机体时，机体阻塞了旋

翼吹出的气流，机体前的气流速度减小，压力差变

大；旋翼迎风面前存在机体时，机体表面的气流被

旋翼抽吸加速，机体后的低压区增大，压力差变大

表 6　正交试验结果分析

Table 6　Orthogonal experiment results

因素

X因素

Y因素

Z因素

因素

X因素

Y因素

Z因素

x1

16. 32

24. 48

26. 06

y1

-0. 006 5

-0. 012 4

-0. 011 4

x2

10. 91

25. 06

26. 68

y2

-0. 013 4

-0. 011 8

-0. 011 4

x3

37. 63

27. 69

25. 72

y3

-0. 014 4

-0. 011 6

-0. 012 0

x4

38. 64

26. 26

25. 03

y4

-0. 012 5

-0. 011 0

-0. 011 8

Rxi

27. 73

 3. 21

 1. 66

Ryi

0. 007 9

0. 001 4

0. 000 6
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且弱于前者。弦向 74% 位置旋翼的迎风面和背风

面均存在机体，出现了上述 2 种情况，因此其对升

阻比的影响较弱；弦向 43% 位置旋翼背风面存在

机体，其对升阻比的影响稍强于弦向 74% 位置；弦

向 100% 和 120% 位置旋翼的迎风面存在机体，对

升阻比的影响较大且两者相近。由图 6（b）可知，

弦向 74% 位置的一部分机体产生的阻塞气流在机

体表面与来流剪切形成速度较大的涡流，造成机

体尾缘的升力增大，因此其对纵向静稳定性的影

响与弦向 100% 和 120% 构型相近。

2） 结合图 7 和图 8 分析可知，机体面积变化会

影响升力和力矩特性，从而导致无人机的升阻比

和纵向稳定性产生变化。4 种弦向位置的机体和

重心前的机体半模面积如表 7 所示，可以看出：机

体面积变大的顺序依次为弦向 74%、43%、100%
和 120% 位置，对升阻比的影响与面积变大顺序一

致。无人机的参考重心前、弦向 43% 位置的机体

面积较小，因此弦向 43% 对纵向静稳定性的影响

较弱；弦向 74%、100% 和 120% 位置的机体面积

基本一致，因此三者对纵向静稳定的影响基本

一致。

3　旋翼位置正交优化分析

3. 1　单目标优化

以提高升阻比和纵向静稳定性为优化目标，

分析旋翼位置的最优参数组合。根据正交试验的

数据处理方法，由极差的大小可以判断 xi或 yi对升

阻比和纵向静稳定性的影响程度［19］。比较 3 个因

素的 4 个水平值对应的 2 个评价指标（升阻比和纵

向静稳定），确定单目标最优水平组合。优化目标

为升阻比时，弦向因素的排序依次为：X4、X3、X1和

X2，因此 X4 为升阻比的最优水平。对其他试验因

素进行类似分析，此处不再展开论述，分别得到以

升阻比和纵向静稳定性为单一优化目标的最优水

平组合，具体结果如表 8 所示。

3. 2　多目标优化

表 8 得出的优化参数组合为单目标优化，为确

定混合翼无人机的升阻比和纵向静稳定性双目标

的优化组合，逐步分析弦向、展向和垂向 3 个因素

的影响，综合平衡分析得到混合翼无人机旋翼位

置的最优组合参数。

弦向位置对混合翼无人机的升阻比和纵向静

稳定性影响最大，为主要因素。根据单目标优化

组合参数的结果，对 X3和 X4进行对比分析，X3相对

于 X4 的升阻比降低约 2. 62%，而纵向静稳定性增

加约 13. 19%，综合平衡后得到 X3为 X因素的最优

水平。

展向位置对混合翼无人机的升阻比和纵向静

稳定性影响次之，为次要因素。较好的升阻比和

纵向静稳定性是本文的优化目标，由表 6 可知 Y1

和 Y3 为较优水平，本文只对 Y1 和 Y3 作对比分析。

Y3 相较于 Y1 的升阻比增加约 13. 1%，而俯仰力矩

系数减小约 6. 45%，综合平衡后得到 Y3 为 Y因素

的最优水平。

垂向位置对混合翼无人机的升阻比和纵向静

稳定性的影响最小，试验因素取 Z2和 Z3对比，Z3相

较于 Z2 的升阻比降低约 3. 62%，而俯仰力矩系数

增加约 5. 26%。综合平衡后得到 Z3 为垂向位置 Z

因素的较优水平。

综上所述，通过对试验结果的计算分析和直

观分析，以及单目标优化和多目标综合分析，旋翼

位置对混合翼无人机的升阻比和纵向静稳定性 2
个优化目标的综合最优水平组合为 X3Y3Z3，即优

化构型的旋翼位置参数。

3. 3　优化后的气动特性对比分析

初始构型、优化构型和干净构型在前飞状态

下的气动力随迎角变化关系的对比如图 9 所示，可

表 8　单目标优化所得水平组合

Table 8　The level combination obtained by single 
objective optimization

因素状态号

升阻比

纵向静稳定性

影响顺序

X>Y>Z

X>Y>Z

最优组合

X4Y3Z2

X3Y1Z3

表 7　4 种弦向位置的机体半模面积

Table 7　Airframe half-mode area of four 
chordwise positions

弦向位置/%

 43
 74
100
120

机体面积/m2

0. 629
0. 615
0. 637
0. 660

重心前机体面积/m2

0. 110 0
0. 139 0
0. 140 0
0. 140 0
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以看出：巡航迎角下，优化构型较初始构型的升力

系数增加约 0. 6 倍，阻力系数减小约 0. 6 倍，升阻

比增加约 2. 8 倍；优化构型较初始构型，其最大升

阻比增加约 2 倍；-4°~10°时，优化构型较初始构

型俯仰力矩系数曲线的斜率增加约 15. 15%，有效

改善了纵向静稳定性。

（a） 升阻比

（b） 俯仰力矩系数

（c） 升力系数

（d） 阻力系数

图 9 优化前后气动特性对比

Fig. 9　Comparison of aerodynamic characteristics Curves

优化构型机体的压力系数和流线分布如图 10
所示，与图 6 对比可以看出：优化构型的气流较好

地附着在机体表面，机体上表面的低压区和下表

面的高压区面积明显扩大，升力增加较为明显；在

旋翼迎风面前高速涡流减弱较为明显，低压区面

积明显变小，压力差减小，因此阻力减小。同时，

与初始构型相比，优化构型的机体（机体剖面翼型

完整度较好和面积较大）完整性较好，也是造成气

动性能和纵向静稳定性提升的原因之一。

初始构型、优化构型和干净构型压力系数分

布对比和展向位置示意如图 11 所示，其中A~D代

表不同展向位置的机翼弦向的压力系数分布，可

以看出：旋翼的旋转对机翼绕流流动的影响范围

是全展向的，且主要影响机体的下表面；带桨构型

的压力系数范围明显小于干净构型，气动性能下

降；远离旋翼影响区域，剖面的升力系数范围接近

干净构型；相较于初始构型，优化构型的机体表面

的压力系数范围明显扩大。

图 10 优化构型压力系数和流线分布

Fig. 10　Pressure and velocity streamlines
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（a） 展向位置示意

（b） 展向A位置

（c） 展向 B位置

（d） 展向 C位置

（e） 展向D位置

图 11 机翼典型展向位置压力系数对比

Fig. 11　Spanwise pressure coefficients 
distribution comparison of wings

4　结  论

1） 正交试验优化结果表明，对于本文布局，在

旋翼位置的 3 个方向的参数中，弦向位置对混合翼

无人机的升阻比和纵向静稳定性的影响最大，展

向次之，垂向则最小。合理布置旋翼位置，能够保

证较好的升阻力特性，同时也可以改善纵向静稳

定性。

2） 通过对正交试验结果的计算分析和直观分

析，对混合翼无人机的升阻比和纵向静稳定性的

旋翼位置最优水平组合为 X3Y3Z3，即弦向 74% 翼

根弦长、展向 30% 展长和垂向 15 mm 的设计方案

具有良好的气动性能。

3） 在模拟迎角范围内，进行正交试验优化后

的混合翼无人机旋翼位置的气动参数明显优于初

始构型，提升了气动效率和纵向静稳定性。

后续将综合考虑气动、操稳和结构性能，并使

用多学科设计优化方法，提出更具有工程应用价

值的改进方案。
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