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变体平尾翼型气动外形设计方法
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摘要：为了使飞机在控制飞行姿态时仍然能保持最优升阻比，提出了一种通过改变翼型形状来代替传统控制舵

面来控制飞机俯仰的方法。采用伯恩斯坦多项式对机翼的翼型进行数学建模，并采用遗传算法通过空气动力学

仿真对翼型进行优化得到一组在一定飞行环境下、产生附加阻力最小且随升力系数变化的翼型形状。通过对比

证明在提供相同升力的情况下，变体翼比传统的控制舵面产生更小的附加阻力。根据翼型形状和升力系数的变

化采用数据拟合的方法得到翼型形状控制参数随升力变化的规律。通过算例对变化规律的验证表明其可以用来

作为飞行姿态控制的翼型形状变化依据。
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随着飞机设计技术的进步，飞机在飞行中的效

率越来越引起飞机设计人员的重视，特别是航空公

司为了降低运营成本更是想尽各种办法降低飞机

的阻力。例如：采用翼梢小翼减小翼尖涡来提高飞

行效率，采用变体机翼技术使飞机在不同的飞行速

度下保持最优升阻比［１７］
，采用鼓包技术减小飞机

的波阻等。以上这些方法都是在特定的飞行环境下

不考虑飞行控制姿态的前提下提出的。

按改变的几何外形的不同，变体翼技术主要分

为两类：（１）通过改变翼的平面形状（如变后掠、伸

缩机翼、变弦长等）来改变飞机的气动特性
［８］
；（２）

通过改变翼的截面形状（如变弯度、变前缘、变后缘

形状等）来改变飞机的升阻特性
［９１０］
。

传统飞机在飞行过程中，采用偏转飞机的副



翼、升降舵和方向舵的舵面分别控制飞机的滚转、

俯仰和偏航。飞机通过左右副翼的舵面差动，改变

左右翼面的升力从而产生滚转力矩来调整飞机的

滚转角；通过偏转方向舵的舵面角度产生偏航力矩

来控制飞机的偏航角；通过调整升降舵的角度产生

俯仰力矩来控制飞机的俯仰角。所有对这些飞行姿

态的控制可以理解为改变单个或多个控制面的升

力来控制飞机的姿态。对飞机控制姿态过程中的效

率问题可以简化为提供与传统控制舵面相同的升

力时产生最小附加阻力的问题。

为了降低飞机控制舵面控制飞机姿态时产生

的附加阻力，本文提出通过改变翼截面形状的方

法，即变体翼的方法来控制飞机的飞行姿态，采用

遗传优化算法得到了在不同升力系数下产生附加

阻力最小的最优翼型形状，并将其与采用传统控制

面控制飞机俯仰姿态产生的附加阻力进行对比。

 基于变翼型的变形结构

根据变体翼的变形需求，设计变体水平尾翼的

翼肋处截面结构形状如图１所示。尾翼前缘和后缘

采用柔性复合材料制作的柔性变形机械结构，其形

状根据翼型形状变化规律通过结构拓扑优化得

到［１１１３］
，通过调整控制点的位置控制前、后缘的形

状；翼型中段采用布满六角形孔的可拉伸板做支

撑，可伸缩变形的硅胶材料做蒙皮，尾翼在变形过

程中改变尾翼上、下表面弯度，相对厚度以及迎角；

同时因为伸缩结构的存在，尾翼在变形过程中始终

光滑，不会因为机翼上、下表面的形状变化导致尾

翼表面蒙皮引起褶皱而影响飞机的气动特性。图中

的控制点都有单独的驱动器控制，并由传感器反馈

位置信号。

图１ 变体结构示意图

 变体尾翼翼型形状变化规律设计

 翼型描述方法

采用Ｋｕｌｆａｎ提出的基于整数“牕”的伯恩斯坦

多项式描述机翼的翼型形状［１４１６］
，方程式（１～３）描

述了翼型曲线形状

犪（犼）＝ 犼
爫１（１－ 犼）

爫２∑
牕

牏＝０
爛爺牏爳牜，牕（犼）＋ 犼燈犢爴

（１）

式中：犼＝牨燉牅；犪＝牫燉牅；犪爴＝Δ犪爴爠燉牅，Δ犢爴爠为翼型后缘

偏移量；爫１，爫２为定值；爛爺牏（牏＝１～４）及犼为决定

翼型形状的参数。爛爺为一个牕项的数列，用来控制

翼型的形状。本文中取牕＝４，并采用不同控制参数

分别描述翼型上下表面的曲线形状。

爳牜，牕（牨）＝ 爦牜，牕牨
牜
（１－ 牨）

牕－牜
（２）

式中：牜＝０～牕（牕为伯恩斯坦多项式的项数），爦牜，牕

定义如下

爦牜，牕≡
烄

烆

烌

烎

牕

牜
≡

牕！

牜！（牕－ 牜）！
（３）

由于翼型上下不对称，上下表面的控制参数分

别用牅牏，牎，牆牏，－牎来表示，翼型的形状方程可以写

成

犪（牨）＝ 犪（牅１，牅２，牅３，牅４，牆１，牆２，牆３，牆４，牎） （４）

式中：牅牏，牆牏分别为伯恩斯坦多项式中各项的系数

爛爺牏；牎＝犼·犪爴为翼型上下表面后缘与 牨轴的距

离。

 翼型形状优化设计方法

翼型的气动特性随翼型的控制参数变化，而不

同的控制参数对翼型的气动特性影响各不相同，本

文采用多目标优化方法，以在不同的目标升力系数

下的最小阻力系数为目标对飞机翼型参数进行多

维非线性优化。其受到变形机构的限制，在翼型的

优化过程中，牅１，牅２，牅３保持初始值不变。则翼型形状

参数描述方程简化为

犪（牨）＝ 犪（牅４，牆１，牆２，牆３，牆４，牎） （５）

而翼型的升力系数和阻力系数是翼型形状的

函数

爞ｌ＝ 牊（犪（牨））＝ 牊（犪（牅４，牆１，牆２，牆３，牆４，牎））（６）

爞ｄ＝ 牊（犪（牨））＝ 牊（犪（牅４，牆１，牆２，牆３，牆４，牎））（７）

目标为升力值与目标升力值的差值最小，约束

条件为阻力最小

爞ｌ－ 爞ｌ０＝ 牊（犪（牨））－ 爞ｌ０＝

牊（犪（牅４，牆１，牆２，牆３，牆４，牎））－ 爞ｌ０ （８）

式中：爞ｌ０为目标升力系数，目标为 爞ｌ－爞ｌ０→０，且

爞ｄ≤爞ｄ牏（牏∈（１，牕）），爞ｄ牏为优化过程中得到的所有

阻力值。

 优化算法的应用

采用优化算法在雷诺数为３０００００，马赫数为

００４５时对多维非线性问题就行优化
［１７］
。变形翼型

１８７第６期 杜 厦，等：变体平尾翼型气动外形设计方法



的攻角为 ０°，变量爞４，牆１，牆２，牆３∈（０，０．２），牆４，牎∈

（－０．２，０．２）。

原理如图２所示。

（１）调整翼型的控制参数，计算出翼型的升阻

特性。

（２）将翼型的升力系数与目标升力系数进行

对比，若满足进行下一步，不满足重复第一步。

（３）将得到的阻力系数进行对比，找到当前升

力系数下的最小阻力。

图２ 优化过程图

 优化结果

以不同的目标升力系数为目标，最小阻力系数

为约束对翼型参数进行优化，飞行速度为１５ｍ燉ｓ，

飞行高为海拔１００ｍ，初始翼型为ＮＡＣＡ００１２。获得

了一组在不同升力系数下产生附加阻力最小的连

续变化的翼型形状。

 优化后的翼型形状

图３为一组翼型随升力系数的增加形状的变

化规律。表１为不同翼型形状对应的升力阻力特

性。

当升力系数较小时，随着升力系数的提高翼型

的相对厚度减小，这时升力由上下表面的压力差提

表 得到的不同翼型形状下的升力阻力系数

翼型 爞ｌ 爞ｄ

１

２

３

４

５

６

７

８

９

１０

０００５

００６５

００９３

０１９３

０３２４

０６５８

０７４７

０９２３

１０２４

１０９７

０００７４

０００７０

０００６８

０００６５

０００６５

０００７７

０００８９

００１３１

００１５３

００１６７

图３ 优化得到的翼型形状

供（伯努利方程）；随着升力系数的增大，单纯靠上

下表面的压力差不能提供足够的升力，这时要调整

翼型后缘的位置（即改变机翼的迎角）来提高升力

系数。

 与传统控制方法对比

将优化得到的翼型与传统翼型在不同迎角和

舵面偏转角下产生的升力、阻力特性进行对比。图

４中，Ｆｌａｐ０，Ｆｌａｐ３及Ｆｌａｐ５为翼型ＮＡＣＡ００１２在

迎角分别为０°，３°及５°时不同舵面偏转角下产生的

升、阻力关系曲线；Ｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌ为变体尾翼在

不同翼型形状下产生的升力系数及阻力系数关系

曲线。

从图４中可以看出在控制飞行姿态过程中提

供相同的升力系数时变体翼比传统舵面产生更小

的附加阻力：升力系数接近０时，差距很小，当升力

系数大于０１５时，变体翼产生的附加阻力比传统

控制面小３０％～６０％。
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图４ 升阻特性对比

 翼型控制参数随升力的变化规律

在实际应用中，飞机需要实时控制飞行姿态，

这就需要事先清楚翼型随升力变化的规律。根据优

化得到的翼型的参数和其对应的升力系数的值用

数值拟合的方法得到翼型形状的控制参数与升力

系数的关系，如图５所示。图５中牎为翼型后缘在竖

直方向的位置，爞４为翼型上表面后缘形状，牆１，牆２，

牆３，牆４分别为翼型下表面前缘、中部前段、中部后

段、后缘翼型形状的控制参数。

图５ 升力系数与各翼型控制参数的关系

 算例验证

为了验证拟合得到的升力系数与翼型形状各

控制参数的关系是否准确，取一组目标升力系数进

行验证。根据翼型形状控制参数与升力系数的关系

获得对应目标升力系数的翼型形状，并对得到的翼

型形状进行气动特性计算，得到其真实的升力系数

和阻力系数，表２中为期望升力系数及阻力系数和

真实升力系数及阻力系数值。在表中可以看出，在

期望升力系数为０２及１２时获得的翼型形状的实

际升力系数比期望升力系数略大，而其他期望升力

系数与真实升力系数差距较小，只有 ００２％～

０７％。真实阻力系数与最小阻力系数的差距在

０４％以内。

图６（ａ）为期望升力系数和根据期望升力系数

获得的平尾形状的实际升力系数之间的对比。图

６（ｂ）为获得的真实阻力系数和在期望阻力系数之

间的比较。
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表 验证数据

序号 期望爞ｌ 真实爞ｌ 期望爞ｄ 真实爞ｄ

１ ０２０ ０２２７０ ０００６４８ ０００６４８

２ ０３５ ０３５００ ０００６３２ ０００６３４

３ ０５０ ０５０３８ ０００６５１ ０００６５４

４ ０６０ ０６０３７ ０００６７１ ０００６７３

５ ０７０ ０７００２ ０００７５２ ０００７５１

６ ０８０ ０７９６５ ０００９５６ ０００９５７

７ １．００ ０９８９５ ００１３５２ ００１３５３

８ １２０ １２１５７ ００１８３１ ００１８３１

图６ 爞ｌ及爞ｄ的期望值与真实值的对比

 结束语

本文提出了用变体翼代替传统控制舵面的方

法，采用这种方法可以减小在控制飞机俯仰时产生

的额外的阻力。

通过对变体机翼与采用传统控制舵面的机翼

比较，发现在提供相同的升力系数时，采用变体技

术的尾翼产生相对较小的附加阻力。

拟合得到的翼型控制参数与升力系数的关系

是正确的，在实际应用中可以通过翼型控制参数与

升力系数的关系来获得对应升力系数的翼型形状。
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