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摘要： 为实现高速变体飞行器的宽升阻比飞行性能，提出并发展了一种宽升阻比高速滑翔变体飞行器新型气动

布局及其高效建模方法。该方法基于 UG 二次开发平台、采用二维 B 样条构建了高速滑翔变体飞行器的参数化

体系，仅需 27 个参数完成整机气动构型设计。针对宽速域（Ma=2.5~8.5）、宽空域（H=6~25 km）、宽飞行迎角

范围（AOA=0~10°）进行数值模拟。结果显示：新型变体飞行器能兼顾高速巡航（翼展开状态 Ma=4.0~8.5 升

阻比均高于 4.7）、低阻滑翔（翼收起状态 5°迎角内阻力系数低于 0.02，相比翼展开时降低 20%~30%）及升阻比大

幅调节的机动能力（升阻比能在 0.3~4.7 大幅变动），其性能可调节裕度大；乘波效应随机体上下表面间的溢流程

度对应变化，即溢流越高、乘波效应越弱。因此，可通过调节变后掠翼开度来调整乘波效应在机体流向的强弱，

从而达到适应各类飞行任务需求的目的。
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Abstract:In order to achieve the flight performance of high-speed variant vehicles with wide lift-to-drag ratio， 
a new aerodynamic layout of high-speed gliding variant aircraft with wide lift-to-drag ratio is proposed and its 
efficient modeling method is developed. The method is based on the UG secondary development platform and 
adopts two-dimensional B-splines to construct the parametric system of the high-speed glider-variant aircraft， 
and only 27 parameters are needed to complete the aerodynamic configuration design of the whole aircraft. 
Numerical simulations are carried out under conditions of a wide speed range （Ma=2.5—8.5）， a wide 
airspace （H=6—25 km）， and a wide flight angle of attack （AOA=0—10°）. The results show that the new 
variant vehicle can exhibit good performances in multi-situations， including the high-speed cruising with the 
lift-to-drag ratios higher than 4.7 when the wings are spread and Ma= 4.0 ─ 8.5， the low-drag gliding with 
the drag coefficients lower than 0.02 when the wings are retracted and the angle of attack is within 5° （reduced 
by 20% ─ 30% from those with spread wings）， and different swept-back wing openings with a large 
adjustable range of lift-to-drag ratio from 0.3─ 4.7. The results also indicate that the wave-riding effect varies 
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depending on the degree of the spillage between the upper and the lower surfaces of the fuselage， i. e.， the 
higher the spillage， the weaker the wave-riding effect. Thus， the strength of the wave-riding effect in the 
airframe flow direction can be decided by adjusting the opening of the swept-back wing， and the variant 
vehicle can fulfill various flight missions.
Key words: variable aircraft； aerodynamic layout； wave-like body； parametric modeling； wave-riding effect

高超声速飞行器的总体设计是一个涉及多个

学科的复杂系统工程，涵盖气动力学、气动热、飞行

动力学、推进系统、控制、结构设计及优化等多个领

域。在此过程中，气动布局作为设计的关键环节，

起到了牵引性作用，对飞行器的飞行性能产生直接

且深远的影响。特别是在高超声速飞行器设计中，

气动布局不仅关乎飞行器的稳定性与效率，还直接

影响到其高温环境下的气动热管理和飞行控制策

略，因此是设计过程中的核心问题［1］。

当前，在高超声速研究领域，相较于传统的旋

成体与升力体构型，乘波体与类乘波体构型因其优

越的升阻比性能，目前在高超声速研究领域逐渐崭

露头角［2］，成为各国研究的主流趋势［3］。而变体飞

行器作为一种创新的解决方案，通过局部或整体地

改变飞行器的外形形状，实现了对飞行环境和任务

需求的实时适应，展现出多方面的明显优势［4］。

在高速变体飞行器研究中，变后掠翼设计已被

广泛采用。哈尔滨工业大学张建［5］结合柔性蒙皮

和连杆网格式机构，开发了一种能够同时调节翼面

积和后掠角的变后掠翼，并对其变形机构和气动特

性进行了分析。南京航空航天大学姚军锴［6］提出

了一种变后掠的气动布局，并研究了刚性旋转式与

柔性旋转式平行四边形变形机构之间的气动性能

差异。北京理工大学王贤勇等［7］进一步对这两种

变形结构进行了对比，同时探讨了变展长对飞行器

定常与非定常流动特性的影响。西北工业大学王

臻等［8］和中国航天空气动力技术研究院陈钱等［9］

则分别研究了变后掠与变展长的结合应用，前者聚

焦于机械结构的优化，后者则对控制及定常/非定

常流动等特性进行了多维度的测试与分析。南京

航空航天大学张欣等［10］通过特定设计工况下的分

析，延伸翼能够显著改善高速飞行器的气动性能。

河北工业大学冯文正等［11］则通过调整飞行器后掠

角与翼型厚度，探讨了组合变形对机翼气动特性的

影响。中北大学王振兴［12］基于轴对称机体设计，

将机翼嵌入机身内部，有效降低了气动阻力，同时

通过在飞行过程中机翼旋转 90°展开，实现了气动

性能的优化。国防科技大学吴世超［13］则采用乘波

体构型，通过刚性旋转调整机翼后掠角以适应激波

效应，在飞行速度增大时有效减少波阻并提升气动

效率。国防科技大学彭悟宇［14］以翼身融合型为参

考，比较了伸展式变展长、旋转式变后掠与折叠式

变后掠 3 种设计对气动性能的影响。

然而，尽管目前变体飞行器研究在全局变形策

略、变形机理、结构形变以及气动优化等方面取得

了一定的进展，但仍偏重于低速至超声速区间，对

于高超声速领域的相关探索尚显不足。为了解决

这一问题，本文借助乘波效应进一步提升飞行器的

性能，基于 UG 二次开发平台，结合变体飞行器的

灵活性和高超声速飞行器的性能优势［15］提出了一

种类乘波构型与变后掠翼的新型气动布局。采用

了等厚度的旋转式变后掠翼，该设计在结构承受力

和稳定性方面具有明显优势。之后采用数值模拟

对该方案在宽速域/宽空域的多种来流条件下的气

动特性进行了计算分析。这一设计的实现，不仅为

高超声速飞行器的进一步研究提供了有力的技术

支持，也为未来高超声速飞行器的性能提升奠定了

坚实的基础。

1 高超声速飞行器气动布局设计、验

证与性能对比

1. 1　气动布局设计

借鉴国内外多个飞行项目和相关研究成果，结

合等厚度旋转式变后掠翼、钝化前缘和空气舵等设

计要素，开展飞行器的初步设计，共设计了 4 种构

型（见图 1）。为确保对比结果的科学性和严谨性，

设计前需固定若干重要参数，以突出气动布局的性

能表现。初步设定飞行器机身长度为 5 m，宽度为

1.4 m，高度为 0.6 m；机翼厚度为 0.05 m，展开角度

不超过 20°。4 种构型选取依据如下：

（1） 构型 1 的设计灵感来源于美国雷神公司和

诺斯罗普·格鲁曼公司联合开发的高超声速攻击巡

航导弹，采用典型的升力体布局；其外形特点包括

“鹰嘴”式头部设计，这种设计能够有效增加机体前

中部下表面的升力，同时后方较长的平直段布局提

供了较大的内部容积，设计结果如图 1（a）所示。

机翼设计以较小的翼展开面积为主要特点，单侧翼

面积为 0.619 m²，翼展开角为 15°。折叠部分面积

较小，结构简单，动态收放过程便捷性较高，适合需

要快速完成折叠或展开的飞行任务（红色虚线用于
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标识机翼的展开与折叠区域界限）。较小的翼面积

虽然限制了升力性能，但大幅降低了复杂度，是追

求低阻力和简化结构任务的合理选择。

（2） 构型 2 的设计融合了美国军方的 X⁃37B 无

人航天飞行器和国内学者邓经枢［16］的翼身融合设

计，如图 1（b）所示，其布局展现出更高的空气动力

性能。采用机翼与机体下表面的几何融合布局，使

机翼与机身的过渡更加平滑，提升了气动效率和结

构 完 整 性 ；其 翼 展 开 角 为 18° ，单 侧 翼 面 积 为

1.312 m²，内部容积为 1.606 m³。较大的翼面积在

提高升力性能的同时增加了收放机构的复杂性，动

态折叠便捷性有所下降，但仍在合理范围内。该设

计适合需要较高升力但对便捷性要求相对较低的

任务，兼具良好的升力性能与稳定性。

（3） 构型 3 的设计借鉴吕侦军等［17］基于吻切

锥理论提出的多级压缩锥导乘波体设计方法，结合

乘波式前缘与三级斜楔的设计理念，优化了下表面

设计，使整体结构呈现出类乘波体特征。展现了强

大的空气动力学特性，其核心特点在于机翼前缘与

机身保持一致，未展开时与机体高度契合，能够显

著减少阻力，提升高马赫数飞行中的气动效率，设

计结果如图 1（c）所示。该构型的翼展开角为 18°，
单侧翼面积为 1.911 m2，内部容积为 1.727 m3。较

大的翼面积在提供高升力性能的同时，对动态收放

机构的设计提出了更高的要求，便捷性较构型 1 和

构型 2 有所降低。然而，其在布局和性能上的平衡

使其非常适合需要高升力支持的长距离巡航任务。

（4） 构型 4 的设计在构型 3 的基础上进行了进

一步优化，如图 1（d）所示。主要针对下表面设计，

将原有的三级斜楔结构取消，改为与上表面一致的

光滑曲面。其次，对钝化前缘进行了改进，由传统

的圆弧形钝化调整为如图 2 所示的“一段圆弧+两

段过渡曲线”形式。这种设计可在不受翼厚限制的

情况下灵活调整钝化半径，该构型的钝化半径设定

为 10 mm。翼展开角为 15°，单侧翼面积为 1.525 m2，

内部容积为 1.523 m3。虽然其内部容积相对较小，

但较小的翼展开角和翼面积有效减少了翼所受的

力，有利于简化变形机构的设计，动态收放便捷性

显著提升。

1. 2　湍流模型与网格无关验证

为了确保数值模拟的准确性，湍流模型的验证

使用 NASA Ames 研究中心的 Ames 全身模型［18］。

该模型经过全面的风洞测试，现已成为大多数高超

声速飞行器 CFD 研究中验证湍流模型的标准。

如图 3 所示，Ames all body 模型的三角翼前缘

后掠角为 75°，总长度为 0.914 4 m。该模型的特点

是在不同轴向位置上呈现椭圆截面。模型主要分

为前体和后体，两者之间的分界线位于模型轴向长

度的 2/3 处。前体椭圆截面的长短轴比为 4。后机

身的短轴高度从分界线到尾缘逐渐降低，最终在尾

缘处达到零高度。Ames 全体吹气试验条件为来

图 2 飞行器钝化前缘截面示意图

Fig.2 Schematic of cross-section of the blunt leading edge 
of aircraft 

图 1 4 种飞行器构型

Fig.1 Four aircraft configurations 
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流马赫数 Ma∞ =7.4；雷诺数：Re∞，L=15×106 （L=
0.914 4 m）；迎角 AOA=0°、5°、10°；进水温度 T∞=
62 K；壁温 TW = 300 K。

图 4 所示给出了基于 k‑ε 湍流模型的数值模

拟、Ames 中心开发的 UPS 代码计算和 Ames 中心

提供的风洞数据的迎风/背风中心线静压分布对比

图。散点代表试验结果，曲线则表示数值模拟结

果。结果表明：（1）数值模拟准确预测了翼型变化

平稳区域的静压，但在翼型过渡区域（x=0.6~
0.7 m），数值模拟的结果略低于试验数据，相对误

差控制在 0.4%~4%。（2）在小迎角（<10°）情况

下，数值模拟与风洞试验数据较为吻合，三者间的

平均相对误差为 0.7%；而在较大迎角（>10°）时，

标准 k‑ɛ 湍流模型数值模拟结果略低于吹风试验和

UPS 代码计算结果，平均相对误差为 5.3%，差异

在可接受范围内。这些结果验证了基于 k‑ε湍流模

型的数值模拟方法在高超声速飞行器气动特性评

估中的有效性。

针对上述建立的 4 种构型进行网格无关性验

证，为确保计算结果的准确性，4 种构型的网格设

置必须保持一致。以构型 4 完全展开的机翼模型

为基准，使用 ANSYS⁃ICEM 软件对计算域进行了

非结构化网格划分，计算域为底面半径 30 m、高

10 m 的圆柱体区域。如图 5 所示，飞行器机体、舵

面以及机翼表面附近采用了网格加密处理，其中机

翼表面采用细密三角网格划分，保证了在关键区域

的网格质量和分布的均匀性。网格第一层高度设

置为 0.4 mm，增长率为 1.3，层数设置为 4，并采用

网格加密倍数为 2.5，以确保对气动力表面边界层

的精确捕捉。

来 流 条 件 设 定 为 Ma=7.0、H=20 km 和

AOA=5°，保持附面层网格厚度不变。计算结果

图 3 Ames all body 模型

Fig.3 Ames all body model

图 5 飞行器网格加密图

Fig.5 Aircraft grid encryption map

图 4 Ames模型在中心线上的静压分布

Fig.4 Static pressure distribution of the Ames model on the 
centreline
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如表 1 所示，Fx 和 Fy分别表示作用在机体 x 和 y 方

向的力，Nz 为俯仰力矩。所有力均在固体坐标系

中进行确定，L/D 代表升阻比。从表 1 可看出，疏

网格的结果与中、密网格相比差异显著，且一致性

较低，而中、密网格的结果较为相似。因此，后续模

拟将采用中密度网格（751 万个单元）。在翼收起

模型中，同样参数用于网格划分，最终获得 614 万

个单元网格。后续工作中，将采用相同的参数设置

对另外 3 个构型进行划分与设计。

1. 3　气动布局性能对比

在 ANSYS CFX 中，以来流条件为 Ma=7.0、
H=20 km，对 4 种构型在迎角 AOA=0~10°范围

内进行数值计算。升阻比的计算结果如图 6 所示，

不同构型主要参数与性能对比如表 2 所示。

由表 2 可看出，构型 1 具有最大的内部容积，

但其升阻比性能相对较弱。构型 2 由于机翼设置

了预安装角，从图 6 可观察到，在约 4°迎角时达到

最大升阻比，相较其他构型，达到最佳升阻比的迎

角更早。构型 3 借助较大的翼面积，在容积和最大

升阻比方面均优于构型 2。构型 4 虽然内部容积相

对较小，但其最大升阻比也较高。

综合对比 4 种构型，构型 3 和构型 4 的整体性

能表现最佳。然而，构型 4 的翼展开角和翼面积较

小，考虑实际应用时，其机翼所受的力也相对较小，

因而其变形机构相较于构型 3 更易实现。

因此，构型 4 被选为最优基准构型。其中，机

身部分（灰色结构）采用乘波式前缘设计，结合与上

表面相同的光滑曲面进行下表面设计，属于类乘波

式构型；空气舵部分（棕色结构）采用十字布局形

式，4 个舵面采用相同的外形结构；可变形机翼部

分（黄色结构）可在 0°（收起）~15°（展开）之间做旋

转运动。图 7 展示了可变形机翼完全收起和完全

展开两种状态下飞行器气动造型。

2 高超声速飞行器参数化建模与设

计方法　

2. 1　飞行器整机模型参数化

本文采用当前参数化建模中常用的二维 B 样

条法［19］对构型 4 进行参数化设计。与其他参数化

方法相比，该方法在局部可修改性和灵活控制特性

方面具有显著优势，这为后续的优化工作奠定了良

好基础［20⁃22］。n 阶贝塞尔曲线的一般参数方程为

B ( t ) = ∑
i = 0

n

Pi( )n
i

( 1 - t ) n - i
t i （1）

式中：B（t）为贝塞尔曲线在参数 t 处的点；n 为贝塞

尔曲线的阶数；Pi 为曲线的控制点；( )n
i

为二项式系

数，（1-t）n-i和 t i为参数 t 的权重因子；t 为参数，取

值范围为［0，1］。

如图 8 所示，采用二阶和三阶双夹持边界的 B
样条结合圆弧和直线来表达截面线。其中，侧视图

用于描绘机体的上下部分，其截面线形式包括钝前

表  1 网格无关性验证

Table 1 Grid⁃independent verification

网格密度
疏网格
中网格
密网格

网格数目
5.3×106

7.5×106

9.6×106

Fx/kN
-11.82
-11.51
-11.42

Fy/kN
101.1

99.7
98.6

Nz/（kN·m）
-280.4
-279.4
-278.9

L/D
4.842
4.878
4.869

表 2 不同构型主要参数与性能对比

Table 2 Comparison of main parameters and perfor⁃
mance of different configurations

构型

1
2
3
4

单侧翼面积/m2

0.619
1.312
1.911
1.525

翼展开角/
（°）

15
20
18
15

内部容积/m3

2.157
1.606
1.727
1.523

最大升阻比

3.353
4.520
4.616
4.774

图 6 各构型升阻比随迎角变化

Fig.6 Plot of variation of lift-resistance ratio with angle of 
attack for each configuration

图 7 飞行器翼变形示意图

Fig.7 Schematic diagram of aircraft wing deformation
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缘（圆弧）、上下表面（二阶双夹持边界 B 样条）以及

后部的平直段（直线），大写变量的含义如表 3
所示。

以上述表面对称面型线为例，圆弧和直线的方

程显而易见，而二阶双夹持边界的 B 样条由 3 个极

点完全约束。在确定其参数方程之前，需先计算与

圆弧的切点，记作（x0，y0），则

式中：R 为钝化前缘半径，Ha为上表面高度，S1为 B
样条曲线极点 1，La为扩张段长度。

其他两个控制点的坐标如下：（S1-La，Ha）、

（-La，Ha），代入式（1），得曲线参数方程为

ì
í
î

x ( t )= ( 1 - t )2 x 0 + 2t ( 1 - t ) ( S1 - La ) t 2 - L 1

y ( t )= ( 1 - t )2 y0 + 2t ( 1 - t ) H a + t 2 H a

          t ∈[ 0，1] （4）

由式（4）可知，上表面的对称面型线由参数

R、La、Ha、S1 完全约束，由于前 3 个参数通常在设

计初期就已确定，因此选取 S1 作为上表面型线的

控制参数。俯视图和前视图主要由三阶双夹持边

界的 B 样条曲线构成，生成过程与前述方法相似，

此处不再详细说明。如图 9 所示，钝化前缘部分，

机翼与机身共用该钝化前缘，前端的圆弧通过两

条过渡曲线与机体连接，这些过渡曲线为二阶双

夹持边界的 B 样条曲线。其中 A、B 取值如式（5）
所示。空气舵则采用“十字”形态布局，其单舵模

型如图 10 所示。

{A = 2.5T - 4R
B = 1.25T - 2.5R

（5）

式中：A 为钝化前缘长度，B 为过渡曲线控制点，T
为机翼厚度，R 为钝化前缘半径。

x0 = R [ H 2
a +( S1 - La )2 - R ( S1 - La ) ]+ RH a H 2

a +( S1 - La )2 - 2R ( S1 - La )
R2 +( S1 - La )2 + H 2

a - 2R ( S1 - La )
（2）

y0 = -2Rx0 - x2
0 （3）

表  3 飞行器关键几何参数

Table 3 Key geometric parameters of aircraft

参数序号
1
2
3
4
5
6
7
8
9

10
11
12
13
14
15
16
17
18
19
20
21
22
23
24
25
26
27

部位

机体
（1~
10 号）

机翼
（14~
17 号）

空气舵
（18~
24 号）

钝化前缘
（25~
27 号）

参数名称/符号
B 样条曲线极点 1/S1

B 样条曲线极点 2/S2

B 样条曲线极点 3/S3

B 样条曲线极点 4/S4

B 样条曲线极点 5/S5

B 样条曲线极点 6/S6

B 样条曲线极点 7/S7

B 样条曲线极点 8/S8

上表面高度/Ha

下表面高度/Hb

扩张段长度/La

平直段长度/Lb

机体半宽/W
机翼起始位置/Wa

机翼结束位置/Wb

机翼最大转角/θ
机翼厚度/T
上舵宽/Tra

下舵宽/Trb

舵长/Lr

舵高/Hr

水平对舵至机身间距/Da

垂直对舵至机身间距/Db

舵前缘半径/Rr

钝化前缘半径/R
钝化前缘长度/A

过渡曲线控制点/B

初始参数值
2.000 m
2.000 m
0.500 m
3.000 m
0.200 m
0.140 m
0.160 m
0.200 m
0.300 m
0.300 m
4.000 m
1.000 m
0.700 m
0.600 m
3.980 m

15°
0.050 m
0.018 m
0.030 m
1.000 m
0.300 m
0.010 m
0.010 m
0.006 m
0.010 m
0.085 m
0.037 m

图 8 飞行器三维截面

Fig.8 Three-dimensional cross section of aircraft

图 9 飞行器钝化前缘示意图

Fig.9 Schematic of the blunt leading edge of aircraft
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2. 2　基于 UG 二次开发平台的飞行器参数化设计

软件

传统的参数化方法基于多种 CAD 软件（Solid⁃
works、CATIA），往往需要在交互界面上进行繁琐

操作，耗时较长。而 UG 二次开发是一种非常好的

参数化建模途径，其已广泛应用于多种模型设计的

研究之中［23⁃25］。本文采用 UG 10.0 版本，并配合

VS 2012 进行程序编写和编译。UG 二次开发的总

体流程以 C/C++语言实现［26］。

如图 11 所示，参数化设计流程基于 UG 二次

开发可概括为 3 个主要阶段。首先需要在根目录

下执行菜单与选项的注册手续，此步骤完成后，

UG 主界面的工具栏上将新增一选项，指向参数化

设计程序；点击此选项，UG 即启动预设程序，展现

设计软件界面。其次，软件界面的构建可在 UG 用

户界面设计模块中进行，涉及菜单栏、参数输入区

域、位图显示区和提示条等元素的设计。在确定输

入参数后，执行操作时 UG 将调用对应程序，将输

入的参数视为初始参数。最后，参数化建模程序的

设计是整个流程的核心部分。UG 提供的二次开

发工具函数库可在 Visual Studio 中调用，用户可通

过这些函数实现与 UG 操作中的相应功能，如构建

曲线、曲面、进行尺寸及几何约束，或进行模型修改

及文件导出等一系列操作。

程序的总体框架流程如图 12所示。首先，进行

数据读取并判断是否需要生成机翼。满足条件后，

在 UG 中运行程序，建立飞行器各截面上的曲线，并

搭建完整的尺寸约束和表达式库。这一方法的优

势在于方便用户对模型进行修改，同时为后续的外

形优化奠定基础。当所有外形曲线建立完成后，程

序将调用 UG 中的一系列曲面建模函数，以连接各

条曲线，最终完成整个飞行器的构建。在所有外部

曲线完成后，该程序利用 UG 提供的曲面建模功能

将这些曲线连接，从而实现整体结构的构造。

3 新型飞行器典型工况下数值模拟

3. 1　计算工况

飞行器的飞行过程可分为 3 个阶段：助推阶

段、滑翔阶段和下压打击阶段。具体而言，助推阶

段涵盖 Ma 范围为 0~8.5，滑翔阶段对应 Ma 为

8.5~2.5，下压打击阶段则发生在 Ma 为 2.5 以下。

为全面评估飞行器在不同阶段的气动性能，基于

ANSYS CFX 进行了 5 种不同流入工况的数值模

拟计算。在假设理想气体来流条件下，选取的流入

Ma=2.5~8.5，飞行高度H=6~25 km，迎角AOA=
0~10°，共设计了涵盖 55 个状态点的工况集合。特

别是针对 Ma 为 4~7 区间的计算，旨在进一步充实

飞行器性能数据集，并分析其在该区间内的机动状

态，为多种飞行工况提供更加全面的数据支持，如

表 4 所示。

图 10 飞行器单舵模型图

Fig.10 Aircraft single rudder model diagram

表 4 飞行器计算工况

Table 4 Working conditions of aircraft calculation 

高度/km
6

10
15
20
25

温度/K
249.19
223.25
216.65
216.65
221.50

压强/Pa
47 217.50
26 499.76
12 111.40

5 529.10
2 549.15

Ma

2.5
4.0
5.5
7.0
8.5

图 11 UG 二次开发流程图

Fig.11 UG secondary spreading flow chart

图 12 程序框架流程图

Fig.12 Procedural framework flow chart
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3. 2　升阻特性分析

根据模型的几何参数，计算得到飞行器机身在

xoz 平面上的投影面积为 6.077 m²，作为本研究中

飞行器的参考面积。所有壁面均假定为绝热处理，

以确保计算的物理准确性。结合数值模拟结果，本

研究系统分析了飞行器在不同马赫数、飞行高度及

攻角组合条件下的气动特性，并重点评估了其在助

推、滑翔及下压打击阶段的适应性和稳定性。研究

结果为优化飞行器性能和适应多工况飞行需求提

供了重要的理论依据。

针对本文研究的新型变体飞行器造型的升阻

力特性如图 13 所示，其中升力系数及阻力系数分

别为

CL = L
q ⋅ S ref

（6）

CD = D
q ⋅ S ref

（7）

式中：CL与 CD 分别为升力系数和阻力系数，L 和 D
分别为飞行器所受升力和阻力，q 为自由来流动

压，Sref为参考面积。

由图 13可知，不论是机翼处于展开状态还是收

起状态，亦或是在不同的飞行工况下，升力系数均随

攻角的增大而呈现出线性增长的趋势。此外，随着来

流马赫数及飞行高度的降低，升力系数呈现持续上升

的特点。

针对相同来流环境下的升力与阻力特性变化

进行分析：（1）当迎角为 0°时，两者的升力系数近

乎相等；而在 5°迎角下，Ma=2.5 对应的升力系数

分别为 0.181 与 0.079，表明翼展开相较于翼收起

状态，升力提升了 129%。在 10°迎角时，系数分别

达到 0.356 与 0.177，升力提升了 101%，这表明在

Ma=2.5 条件下，随着迎角增大，机翼所提供的升

力比例逐渐降低。在 Ma=4.0 时，机翼在迎角 5°
与 10°下的升力增长分别为 96% 与 87%；而在 Ma
为 5.5~7.0 范围内，升力稳定增长 82% 与 77% 左

右；在 Ma=8.5 时，升力则下降至约 73%。此现象

揭示，随来流马赫数与飞行高度的增加，机翼提升

升力的效能逐渐减弱。（2）阻力系数变化趋势，随

迎角的增加而呈二次变化趋势上升，且随来流马

赫数与飞行高度的降低而上升。在 0°迎角时，不

同来流条件下翼展开相较于翼收起时，额外增加

的阻力比例为 20%~30%，且随着来流马赫数与

高度的增加，阻力系数虽缓慢上升，但其影响远小

于升力系数；随着迎角的增大，机翼所受的阻力也

随之增大，在 5°迎角翼展开的阻力系数相较于翼

收起时增加了 40%~50%，而在 10°迎角时增幅为

55%~65%。然而，随来流马赫数与高度增加，翼

展开与翼收起的阻力系数均呈现缓慢下降趋势。

（3）翼收起时，各来流条件下的升阻比最大值均出

现在 6~8°迎角范围，而翼展开时则对应于 5~6°迎
角。具体而言，Ma=2.5 时翼收起的最大升阻比

为 3.22，展开后提升至 4.31，但综合性能在各来流

图 13 翼收起与翼展开升阻特性对比图

Fig.13 Comparison of lift-resistance characteristics between wing retraction and wing spreading
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条件中最低。在 Ma=4.0 时，翼收起与翼展开的

最大升阻比分别为 3.81 与 4.77。在 Ma 为 5.5~
8.5 区间，翼收起状态的最大升阻比超过 4，其中

Ma=7.0 时达到峰值 4.14；相应地，翼展开状态的

最大升阻比均超 4.7，Ma=5.5 时达到最高 4.9。
综上所述，翼收起在 Ma 为 5.5~8.5 区间能保持 4
以 上 的 最 大 升 阻 比 ，而 翼 展 开 状 态 则 在 Ma 为

4.0~8.5 区间内维持 4.7 以上的最大值。

3. 3　乘波效应分析

为进一步分析升阻比性能达到最佳状态下的

流场特性，以飞行器头部顶点为坐标原点，设置了

4 个垂直于来流方向的截面，如图 14 所示。各截面

分别距原点 0.3、1.4、2.5 和 3.6 m，通过压强 p 与来

流压强 p∞的比值（简称压比）展示在不同来流条件

下，翼展开（左）与翼收起（右）时、迎角为 5°的压强

分布情况。

由图 14可得出如下结论：（1）随着来流马赫数的

增加，飞行器下表面的压比逐渐增大。（2）在 Ma=2.5
的条件下，各截面来流压强较低，无论机翼展开与

否，下表面均出现向上表面的溢流现象，导致飞行

器在该来流条件下未表现出较高的升阻性能，最大

升阻比为 4.3，低于其他来流条件。（3）在 Ma=4.0
时，飞行器头部（距原点 0.3 m）表现出一定的乘波

效应，升阻性能有所提升。然而，在随后的截面上

可以观察到翼收起时明显的溢流现象，而机翼展开

显著抑制了下表面溢流，进一步提升了升阻性能。

（4）在 Ma=5.5 时，由于激波角减小，飞行器头部边

缘开始形成高压区。从图 13（e）所示的闭合升阻

比来看，乘波效应显著增强，翼展开时在 4 个截面

上均在前缘出现高压区域，高压气体被机翼留在下

方，使飞行器达到最高的升阻比 4.9。（5）在 Ma=
7.0 和 8.5 时，飞行器翼收起状态下在前 3 个截面均

表现出乘波效应，相较于前 3 种情况，翼收起时的

升阻比更高。同时，翼展开状态下翼尖处的高压区

域（红色部分）逐渐扩展，从而增加波阻，导致翼展

开时整体升阻性能相较于 Ma=5.5 时略有下降。

通过对图 15 翼收起与图 16 翼展开状态下的流

线图的对比分析，可以清晰地观察到乘波效应的产

图 14 Ma 为 2.5~8.5 飞行器 5°迎角截面对比

Fig.14 Comparison of cross sections at angle of attack of 5° for aircraft with Ma of 2.5—8.5
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图 16 翼展开 Ma 为 2.5~8.5 飞行器 5°迎角截面流线对比

Fig.16 Comparison of cross-section streamlines at angle of attack of 5° for wing spread aircraft with Ma of 2.5—8.5

图 15 翼收起 Ma 为 2.5~8.5 飞行器 5°迎角截面流线对比

Fig.15 Comparison of cross-section streamline at angle of attack of 5° for wing retracted aircraft with Ma of 2.5—8.5

156



第 1 期 孙佳鑫，等：宽升阻比高速滑翔变体飞行器高效建模方法

生及其特性。在翼收起状态下，流线分布较为均

匀，冲击波未能与飞行器表面充分结合，主要表现

为气流绕过飞行器表面形成分离区，流线未呈现显

著的乘波效应特征。然而，在翼展开状态下，特别

是高马赫数条件下（如 Ma=7.0 和 8.5），流线沿飞

行器表面更加密集且贴附，冲击波的捕获现象显著

增强，展向和弦向截面均显示出压力波的高度集中

区域。这表明展开布局成功利用冲击波的附着效

应，通过合理的气动设计实现了冲击波与飞行器表

面的高效结合，显著提升了乘波效应的表现。具体

表现为：冲击波在前缘及翼尖区域形成清晰的高压

区域，压力分布随着马赫数的增加逐渐增强，气流

的动量和压力被高效转化为升力，同时显著降低波

阻力，从而验证了展开布局设计的合理性及其对高

超声速飞行器气动性能的提升作用。

对应图 14 和图 17 展示了在 5°迎角下不同来流

马赫数时飞行器上下表面的压比和壁面流线分布。

由图可见，随着来流马赫数的增大，上下表面头部区

域的压比均随之升高，下表面壁面流线略微向外排

移，而上表面壁面流线则向中心线靠近。机翼前缘

的壁面流线初始与溢流方向一致（由下表面翻向上

表面），随后逐渐平行于来流方向。在 Ma=2.5条件

下，机翼开合状态对机体下表面的压比分布影响较

小，但机翼下表面压比整体略高于机身。在接下来

的 4.0 个马赫数下，当机翼展开时，机翼上表面和机

身下表面的压比分布较翼收起时有所提升，这表明

飞行器在这些马赫数下产生了一定的乘波效应，对

应 Ma为 4.0~8.5时的最高升阻比均高于 Ma=2.5，
进一步验证了乘波效应对升阻比提升的促进作用。

在升阻性能最优的 Ma=5.5 来流条件下，飞行

器在 0∼10°迎角范围内的压比云图如图 18 所示。

由图可知：（1）随着迎角的增加，下表面压强逐渐上

升，流线向两侧扩散；而上表面压强则随之下降，壁

面流线逐渐向中心线汇聚。（2）在 0°迎角下，压力集

中在头部、前缘和机身中心线区域。通过图 14截面

可知，机身下表面比上表面有更大的凸起，因此下

表面的压力分布也相对更高。（3）在有迎角的情况

下，飞行器上表面在经过前缘激波后形成小范围的

高压区，而后在流动过程中沿上表面不断膨胀加

速，产生整体的低压区。（4）对应图 14中 Ma=5.5截

面，在翼收起的状态下，飞行器下表面约前 1/3的区

域中，机身前缘切线与来流方向的夹角大于激波

角，高压气流在激波和前缘的共同作用下集中在下

表面，产生一定的乘波效应，因而该区域压强较高。

但在此之后夹角逐渐减小并小于激波角，机体中部

呈现下表面向上溢流的现象，导致该区域压力降

低，造成部分升力损失。而当展开机翼时，机翼前

缘替代机身前缘产生新的乘波效应，并有效提高原

翼收起状态下机身中部低压区域的压力，再加上机

翼下表面的升力，飞行器的升阻比达到最佳状态。

图 17 5°迎角时飞行器上下表面压比分布

Fig.17 Distribution of pressure ratios on the upper and low ⁃
er surfaces of aricraft at angle of attack of 5°

图 18 Ma=5.5 时飞行器上下表面压比分布

Fig.18 Distribution of pressure ratios on the upper and low ⁃
er surfaces of aircraft at Ma=5.5
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4 结   论

本文融合类乘波体与变后掠翼设计方法，提出

并发展了一种宽升阻比高速滑翔变体飞行器新型

气动布局及其高效建模方法，并针对新型气动布局

开展了宽速域、宽空域、宽飞行迎角范围内的数值

模拟，得到如下结论：

（1） 建模方法方面：基于 UG 二次开发平台、

采用二维 B 样条构建了高速滑翔变体飞行器的参

数化设计体系，仅需 27 个参数即可全面描述飞行

器整体特征，包括类乘波体机身、变后掠翼、钝化前

缘、舵等部件，实现了基于尺寸约束下的飞行器高

效气动造型建模。

（2） 气动特性方面：变后掠翼展开时，飞行器

升阻比在 Ma 为 4.0~8.5 内均高于 4.7，证明其巡航

态气动能力突出；变后掠翼收起时，飞行器 5°迎角

内的阻力系数均低于 0.02（比展开状态低 20%~
30%），证明其具备低阻滑翔能力；基于不同变后掠

翼开度，飞行器升阻比在 0~5°迎角范围内实现了

0.3~4.7 的大幅调节，证明其机动能力预期较强。

相较于领域内同类飞行器，本文发展的变体飞行器

其性能可调节裕度更大。

（3） 乘波效应方面：当前可查文献主要研究的

是乘波效应的达成，尚未研究乘波效应在不同条件

下的增益、削弱。本文研究发现了飞行器乘波效应

沿流向分布不均的现象，其主要取决于机体下表面

到上表面的溢流比例，即溢流越高、乘波效应越

弱。因此，可通过调节变后掠翼开度来调整乘波效

应的强弱，从而得到对应气动性能以适应不同的飞

行任务需求。
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