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摘　要：以高马赫数临近空间无人机概念方案设计为背景，研究高马赫数无人机气动布局设计问题。为
提高气动布局设计的效率，开发了气动外形设计和分析的工具，包括参数化几何建模程序、网格自动生成程

序、自动化流场计算程序和结果分析程序。针对高马赫数无人机总体设计要求，提出一种翼身融合的双后掠

气动布局方案，翼型为菱形，尾翼构型为Ｖ型。为了满足进气道进口流量捕获面积的要求，机体前缘设计成
拱形前缘。应用数值分析方法分析展弦比和上反角对升阻比的影响，优选出合适的展弦比和下反角，形成了

最终的气动布局方案。流场特性分析结果证实了最终的气动布局方案的合理性。
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　　高马赫数临近空间无人机是指巡航马赫数为
３０～５０、飞行高度在２０～１００ｋｍ的无人飞行
器［１］。在临近空间区域内，较之于近地轨道侦察

卫星，高马赫数临近空间无人机能够更快、更精确

地获取信息。另外，这种无人机所具有的高空高

速特性，使得现有战斗机和地面防空系统难以对

其进行有效攻击。因此，这种无人机在快速侦察、

打击等军事方面具有应用前景。

高马赫数临近空间飞行器的动力装置通常为

涡轮基组合循环（ＴｕｒｂｉｎｅＢａｓｅｄＣｏｍｂｉｎｅｄＣｙｃｌｅ，
ＴＢＣＣ）发动机或火箭基组合循环（ＲｏｃｋｅｔＢａｓｅｄ
ＣｏｍｂｉｎｅｄＣｙｃｌｅ，ＲＢＣＣ）发动机等［２］。例如：美国

有人侦察机ＳＲ－７１配装了ＴＢＣＣ发动机［３］；无人

侦察机Ｄ－２１Ａ采用了空中挂载发射自主返回的
方式［４］，配装了ＲＢＣＣ发动机。

本文的研究对象是一种高马赫数临近空间无

人机（ＨｉｇｈＳｕｐｅｒｓｏｎｉｃＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ，
ＨＳＵＡＶ），其概念方案的动力装置采用 ＴＢＣＣ发
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动机，具有自主起飞和着陆能力。气动布局设计

是ＨＳＵＡＶ概念设计的一项重要内容。本文在提
出一种初步的气动布局方案基础上，通过对机体

前缘的修形设计以及展弦比和上反角对升阻比的

影响分析，获得了一种满足 ＨＳＵＡＶ总体要求的
气动布局方案。

１　设计要求、流程与设计工具

１．１　总体设计的基本要求

高马赫数临近空间无人机总体设计的基本要

求为：①巡航马赫数３５，巡航高度２５０００ｍ；②
可自主起飞和着陆；③任务半径为１５００ｋｍ；④最
大起飞重量７０００ｋｇ，任务载荷６００ｋｇ；⑤推进系
统为ＴＢＣＣ；⑥为了提高其隐身性能，进气道入口
和尾喷管出口布置于机身上方，进气道入口应满足

巡航状态所需的空气质量流量———１７２２ｋｇ／ｓ；
⑦巡航升阻比应大于４３；⑧机体俯视图的参考
面积为３００ｍ２，参考面积为整个俯视图轮廓围
成区域的面积。

１．２　设计流程

根据该高马赫数临近空间无人机总体设计的

基本要求，制定了气动外形设计流程，如图１所
示。首先根据总体设计的要求，基于空气动力学

的基本原理，从减小巡航飞行阻力和提高巡航升

阻比出发，提出几种可能的气动布局方案，通过定

性的对比分析，优选出一种初步气动布局方案；然

后利用气动设计分析工具，定量分析该方案主要

外形参数对气动特性的影响关系；根据分析结果，

对初步方案进行修改，并对修改方案进行评估，最

终获得一种能满足总体设计要求的最佳气动外形

设计方案。

图１　气动外形设计流程
Ｆｉｇ．１　Ｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎ

１．３　设计分析工具

为了提高 ＨＳＵＡＶ气动布局设计的效率，开
发和应用了气动外形设计和分析的相关工具。该

工具包括气动布局参数化几何建模程序、网格自

动生成程序、流场求解器、结果分析处理程序。上

述程序之间的关系如图２所示。

图２　气动外形分析工具
Ｆｉｇ．２　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｔｏｏｌｓ

应用参数化几何建模方法和 ＣＡＴＩＡ二次开
发技术，开发了无人机参数化几何建模程序［５］，

可快速生成各种气动布局方案的三维外形。

ＨＳＵＡＶ外形的几何参数定义参见图 ３及图 ５。
图３中，Ｌ为机长，ｂ为展长，ｂ１、ｂ２和 ｂ３分别为
沿着半展长方向的三个占位，Ｃ２、Ｃ３和 Ｃｔｉｐ分别
为占位 ｂ１、ｂ２和 ｂ３位置对应的弦长，Λ１和 Λ２为
机体前缘后掠角，Λ３和 Λ４为机体后缘前掠角，
θ１、θ２和 θ３为占位 ｂ１、ｂ２和 ｂ３位置对应机翼的
下返角。

三维网格生成使用 Ｇｒｉｄｇｅｎ软件。应用
Ｇｒｉｄｇｅｎ脚本文件命令编制了自动化网格生成程
序，可根据 ＨＳＵＡＶ的三维外形自动生成计算网
格。流场求解器采用Ｆｌｕｅｎｔ软件中 Ｎ－Ｓ方程的
数值模拟方法。应用Ｆｌｕｅｎｔ脚本文件命令编制了
自动调用网格文件以及自动化计算一系列工况的

程序。另外，编写了气动特性结果分析处理程序，

可将 Ｆｌｕｅｎｔ软件计算的结果进行分析处理，获得
升阻比、最大升力系数等气动特性。

图３　高马赫数无人机气动构型和外形参数
Ｆｉｇ．３　ＨＳＵＡＶａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎａｎｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ
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应用上述设计分析工具，可快速建立无人机

气动布局三维外形，生成气动分析所需的计算网

格，执行气动计算分析，并从计算结果中提取气动

特性，从而提高ＨＳＵＡＶ气动布局设计的效率。

２　气动布局的初步方案

气动布局初步设计的任务是形成一个满足总

体要求的气动布局方案，包括气动的基本构型方

案、机翼（或机体）平面形状、翼型、尾翼形状、进

气道位置与形状等。

２１　气动的基本构型方案

ＨＳＵＡＶ的气动基本构型有二个选择：一是常
规构型；二是乘波构型。根据文献［６］的理论分
析和风洞实验结果，在马赫数４０左右，常规构型
飞行器的最大升阻比与乘波构型飞行器接近；而

在马赫数６０时，常规构型飞行器的最大升阻明
显差于乘波构型飞行器。由于 ＨＳＵＡＶ的巡航马
赫数为３５，且具有自主起降要求，同时考虑到翼
身融合构型也有利于满足隐身特性要求、推进系

统布置［７］和机体内部装载布置，因此 ＨＳＵＡＶ的
气动构型采用常规的翼身融合构型（外形如图４
所示）。

（ａ）双后掠方案Ｎ１
（ａ）ＤｏｕｂｌｅｓｗｅｐｔｐｌａｔｆｏｒｍｃｏｎｃｅｐｔＮ１

（ｂ）单后掠方案Ｎ２
（ｂ）ＳｉｎｇｌｅｓｗｅｐｔｐｌａｔｆｏｒｍｃｏｎｃｅｐｔＮ２

（ｃ）准菱形方案Ｎ３
（ｃ）ＱｕａｓｉｒｈｏｍｂｕｓｐｌａｔｆｏｒｍｃｏｎｃｅｐｔＮ３

图４　ＨＳＵＡＶ的三种平面形状的候选方案
Ｆｉｇ．４　ＴｈｒｅｅｏｐｔｉｏｎａｌｐｌａｔｆｏｒｍｃｏｎｃｅｐｔｓｏｆＨＳＵＡＶ

２２　机体平面形状

机体前缘采用亚声速前缘设计方案，目的是

使ＨＳＵＡＶ在高马赫数巡航时具有前缘吸力［８］，

可提高升力和减小阻力，增加升阻比。

根据马赫角公式：

μ＝ａｒｃｓｉｎ １( )Ｍ （１）

在马赫数 Ｍａ＝３５时，马赫角 μ应等于 １６６°。
为了使机体前缘在马赫数 Ｍａ＝３５时为亚声速
前缘，机体前缘后掠角取Λ１＝７４°，参见图３。

机体后缘设计为前掠的超声速后缘，这样可

以加快气流流过后缘、增加整机的长细比、减小飞

行阻力。为保证 ＨＳＵＡＶ的副翼效率，后缘前掠
角取Λ４＝２０°。

机翼翼稍采用削尖方式（参见图３），这样可
提高升力线斜率，减小零升阻力，同时削尖形状与

机体前缘平行有利于提高隐身性能。

ＨＳＵＡＶ的３种平面形状的候选方案分别为：
双后掠气动布局（Ｎ１）、单后掠气动布局（Ｎ２）和
准菱形气动布局（Ｎ３）。３种平面形状的主要参
数见表１，表中 Ｓｒｅｆ为机翼参考面积，其他符号的
含义参见图３。应用气动布局参数化几何建模程
序，生成３种气动布局方案的三维外形，如图 ４
所示。

表１　三种平面形状方案的主要外形参数
Ｔａｂ．１　Ｐｒｉｍａｒｙｐａｒａｍｅｔｒｉｃｖａｌｕｅｓｏｆｔｈｒｅｅ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

机体形状 双后掠Ｎ１ 单后掠Ｎ２ 准菱形Ｎ３

Λ１／（°） ７４ ７４ ７４

Λ２／（°） ４５

Λ３／（°） ７４ ７４ ５７

Λ４／（°） ２０ ２０ ５７

Ｓｒｅｆ／ｍ
２ ３０ ３０ ３０

ｂ１ ０．５ ０．５ ０．５

ｂ２ ０．３ ０．３ ０．３

ｂ３ ０．２ ０．２ ０．２

ｂ／ｍ ６．１８５ ４．８９４ ４．８７４

Ｌ／ｍ １０．０４ １０．９９７ １２．２８４

双后掠气动布局（Ｎ１）的机体前缘后掠角
Λ１＝７４°对应的直前缘在设计点处为亚声速前缘，
外段机翼前缘为超声速前缘，机体后缘为超声速

后缘。单后掠气动布局（Ｎ２）和准菱形气动布局
（Ｎ３）的整个机体前缘在设计点处均为亚声速前
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缘，机体后缘均为超声速后缘。３种方案中，Ｎ３
方案的长细比最大，Ｎ２方案的次之，Ｎ１方案的
最小。

从表１可知，在同一个参考面积下，Ｎ１方案
的展长最大、机身长度最小和展弦比最大，Ｎ２和
Ｎ３方案的展长和展弦比相近，Ｎ３方案的机长最
大，Ｎ２方案机身长度介于Ｎ１和Ｎ３方案之间。

由于要求 ＨＳＵＡＶ具有自主起降性能，这就
需要ＨＳＵＡＶ在低速时具有较大的升力线斜率，
而升力线斜率主要取决于机翼展弦比和后掠角。

对比３种构型方案，Ｎ１方案具有较大的展弦比且
外段翼后掠角较小，具有较大的升力线斜率。综

合考虑巡航升阻比和低速时升力特性，选择 Ｎ１
方案为ＨＳＵＡＶ的平面形状。

２３　翼型

考虑到高马赫数巡航时升阻比最大以及跨声

速和超声速飞行时阻力最小的气动设计要求，机

翼翼型选相对厚度为００３５的菱形翼型［９－１１］。

２４　尾翼

考虑无人机高低速飞行时的操稳特性以及隐

身要求，采用 Ｖ型尾翼，外形参数定义如图５所
示。尾翼翼型与机翼的翼型一致。

图５　尾翼构型和外形参数
Ｆｉｇ．５　ＴａｉｌＣｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎａｎｄＤｅｆｉｎｉｔｉｏｎｓ

图５中，ν１和ν２为尾翼后掠角，１为尾翼外
倾角，Ｈｔ为尾翼高度，Ｈｔ１为靠近根部尾翼高度，Ｃｔ
和Ｃｔ２分别为尾翼翼根和翼尖的弦长，Ｃｔ１为由后
掠角ν２决定的弦长。

２５　进气道位置与形状

ＨＳＵＡＶ的进气道采用定几何混压式轴对称
超声速进气道，该进气道分别由圆锥面段、等熵

段、类等熵段、喉道段和扩压段组成，如图６所示。
根据ＨＳＵＡＶ的总体设计要求，进气道布置在前
机身上方，具体布置位置（俯视图）如图７所示。

图６　定几何混压式轴对称超声速进气道剖面
Ｆｉｇ．６　Ｓｅｃｔｉｏｎｏｆｍｉｘｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｉｎｌｅｔｗｉｔｈｆｉｘｅｄｇｅｏｍｅｔｒｙ

图７　拱形前缘、直前缘平面形状和进气道布置
Ｆｉｇ．７　Ｐｌａｔｆｏｒｍｓｈａｐｅｓｏｆａｒｃｈｅｄａｎｄｓｔｒａｉｇｈｔ
ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅａｎｄｌｏｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｉｎｌｅｔ

３　方案的分析与改进

由于进气道布置在机头上部，因此需要分析

图４（ａ）所示的初步的气动外形方案能否布置进
气道。当确定了外形方案以后，考虑到展弦比对

气动效率具有重要影响，需通过定量分析来优选

展弦比；同时对于马赫数大于３的飞行器，机翼下
反角有可能对升阻比有较大影响，也需通过定量

分析确定合适的下反角。

３．１　机体前缘修形

根据 ＨＳＵＡＶ的总体设计要求，取 １／３圆锥
进气道布置在机体头部上表面，进气道设计点

（巡航状态）所需的质量流量为１７２２ｋｇ／ｓ。通过
对设计点进气道进口气流捕获面积的计算分析可

知，唇口的宽度（俯视图）至少要１０８ｍ，如图７
所示。由于机体头部直前缘具有很大后掠角

（７４°），进气道唇口的宽度（俯视图）１０８ｍ已经
超出唇口位置处机身宽度０９６ｍ，图４（ａ）所示的
机体头部形状无法满足进气道进口与机体融合设

计的要求，为此将图４（ａ）所示的 Ｎ１方案的直前
缘改为拱形前缘［１２］。将机体前缘修改为拱形前

缘后，可以增加机体头部的宽度，在进气道唇口位

置处的机身宽度由直前缘情况下的０９６ｍ增加
到１５７５ｍ，增加的进气道唇口位置处机身的宽
度不仅使得进气道进口捕获面积可以变得更大

（如超声速爬升加速要求所需的进气道进口捕获
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面积可能比巡航状态的要大），而且还使得进气

道外压缩段与机体更易实现融合设计。拱形前缘

的平面形状如图７所示，其函数表达式为：
ｓ（ｘ）
ｓＴＥ
＝ｘｌ２－

ｘ( )ｌ （２）

式中，ｌ为拱形前缘的高度，ｓＴＥ为拱形前缘的
宽度。

将Ｎ１方案的直前缘修改为拱形前缘后，外
形如图８所示，方案命名为 Ｎ１－Ｍ。将直前缘改
进为拱形前缘，除了机体前部上表面进行修形以

外，其他的输入参数均保持不变。这一改进带来

的额外好处是拱形前缘可以减小 ＨＳＵＡＶ从亚声
速到超声速飞行时焦点的移动量［１２］，但缺点是增

加了机体外露面积，会增加一些零升阻力，不过外

露面只增加了５４％，因此零升阻力增量也很小。

图８　拱形前缘方案（方案Ｎ１－Ｍ）
Ｆｉｇ．８　Ａｒｃｈｅｄｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ（ＣｏｎｃｅｐｔＮ１－Ｍ）

３．２　展弦比的优选

确定出合适的展弦比是气动布局设计的一个

重要工作。在满足 ＨＳＵＡＶ的内部空间要求和保
证机翼面积的情况下，通过调整机翼展向占位参

数ｂ１、ｂ２和ｂ３（参见图３），可得到不同展弦比下
的气动布局构型。图９给出了３种不同展弦比的
方案（Ｎ１－Ｍ－Ａ，Ｎ１－Ｍ－Ｂ和Ｎ１－Ｍ－Ｃ）。三
种方案的参考面积均相同，其展弦比分别为

１１６７，１４３０，１６４６。
应用１３节所述的设计分析工具，在巡航状

态（马赫数３５和高度２５０００ｍ）分析了Ｎ１－Ｍ－Ａ，
Ｎ１－Ｍ－Ｂ和Ｎ１－Ｍ－Ｃ三种方案的最大升阻比
及其对应的升力系数，分析结果见表２。

（ａ）方案Ｎ１－Ｍ－Ａ
（ａ）ＣｏｎｃｅｐｔＮ１－Ｍ－Ａ

（ｂ）方案Ｎ１－Ｍ－Ｂ
（ｂ）ＣｏｎｃｅｐｔＮ１－Ｍ－Ｂ

（ｃ）方案Ｎ１－Ｍ－Ｃ
（ｃ）ＣｏｎｃｅｐｔＮ１－Ｍ－Ｃ

图９　不同展弦比的拱形前缘气动布局构型
Ｆｉｇ．９　Ａｒｃｈｅｄｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｃｏｎｃｅｐｔｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｓｐｅｃｔｒａｔｉｏｓ

表２　三种方案的气动力特性比较
Ｔａｂ．２　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆ

ｔｈｒｅｅｃｏｎｃｅｐｔｓ

参数 Ｎ１－Ｍ－Ａ Ｎ１－Ｍ－Ｂ Ｎ１－Ｍ－Ｃ

展弦比 １．１６７ １．４３０ １．６４６

诱导阻力因子 １．６５２ １．６３６ １．６０７

零升阻力系数 ０．００８１０ ０．００７８７ ０．００８９９

最大升阻比 ４．３２２ ４．４０６ ４．１６０

最大升阻比对应的

升力系数
０．０７００ ０．０６９４ ０．０７４８

最大升阻比对应的

阻力系数
０．０１６２ ０．０１５８ ０．０１８０

最大升阻比对应的

攻角／（°）
５．１４２ ４．９２９ ５．６３９

根据表２中所列计算结果，可优选出最佳的
展弦比。优选的准则是：①最大升阻比尽量大；②
最大升阻比对应的升力系数尽量大；③展弦比取
值应有利于低速起降性能。

从表２中数据看出，Ｎ１－Ｍ－Ａ方案的最大
升阻比及其对应的升力系数与 Ｎ１－Ｍ－Ｂ方案
的值比较接近，但 Ｎ１－Ｍ－Ａ展弦比较小，低速
时最大升力系数较小，不利于起降。而方案Ｎ１－
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Ｍ－Ｃ的最大升阻比小于方案 Ｎ１－Ｍ－Ｂ的值。
综合来看，Ｎ１－Ｍ－Ｂ方案的展弦比最为合适。

３．３　下反角的优选

ＨＳＵＡＶ的下反角 θ２和 θ３的定义参见图３。

一般而言，下反角主要影响飞行器的横向（滚转）

稳定性。但对于高马赫数飞行器来说，采用下反

角有利于实现飞行器机体下表面对气流进行压

缩，从而以增加巡航升阻比［１３－１４］，因此有必要对

下反角进行优选。

假设下反角 θ２ 和 θ３ 的变化范围均为
［－３０°，０°］。采用正交试验设计方法来优选下
反角，θ２和θ３组合的样本方案共１６种，见表３。

表３　下反角θ２和θ３组合的试验设计方案
Ｔａｂ．３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔｓｏｆｄｉｈｅｄｒａｌｓθ２ａｎｄθ３

（°）

试验设计样本［θ２，θ３］

［０，０］ ［－１０，０］ ［－２０，０］ ［－３０，０］

［０，－１０］ ［－１０，－１０］［－２０，－１０］［－３０，－１０］

［０，－２０］ ［－１０，－２０］［－２０，－２０］［－３０，－２０］

［０，－３０］ ［－１０，－３０］［－２０，－３０］［－３０，－３０］

应用１．３节中所述的设计和分析工具，对
表３中１６种方案在巡航状态（Ｍａ＝３５和高度
２５０００ｍ）进行数值模拟计算，从计算结果中提
取最大升阻比（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ及其对应的升力系数
ＣＬ（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ，如图１０所示。从图１０可以看出下反
角 θ２对气动布局最大升阻比和升力系数的影
响比较大，下反角 θ３对最大升阻比和升力系数
有一定的影响。这是由于外段机翼沿着展向

占位（图３中 ｂ３）比较小，且机翼的翼尖又被斜
切，该部分面积比较小，因此对升力的贡献相

对较小。

（ａ）下反角对最大升阻比影响
（ａ）Ｄｉｈｅｄｒａｌｅｆｆｅｃｔｓｏｎｍａｘｉｍｕｍｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｓ

（ｂ）下反角对升力系数的影响
（ｂ）Ｄｉｈｅｄｒａｌｅｆｆｅｃｔｓｏｎｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

图１０　下反角对最大升阻比及其升力系数的影响
Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｈｅｄｒａｌｅｆｆｅｃｔｓｏｎｍａｘｉｍｕｍｌｉｆｔｄｒａｇ

ｒａｔｉｏｓａｎｄｔｈｅｉｒｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

根据图１０中的巡航状态最大升阻比及其对
应的升力系数的值，同时考虑到 ＨＳＵＡＶ的下反
角θ２过大会增加起落架的长度，ＨＳＵＡＶ机翼下
反角最终确定为θ２＝－１０°和θ３＝－３０°。

３．４　气动布局方案的流场分析

通过上述对 ＨＳＵＡＶ气动布局方案 Ｎ１的修
改（即Ｎ１－Ｍ方案）以及对展弦比和下反角的优
选，最终形成了ＨＳＵＡＶ气动布局方案，其展弦比
为１４３，下反角为θ２＝－１０°和 θ３＝－３０°。最终
确定的 ＨＳＵＡＶ气动布局的外形如图 １１所示。
该气动布局方案的巡航升阻比可达到４３９，对应
的升力系数达到００６８８，起飞状态的升力系数
为０３７。

图１１　ＨＳＵＡＶ的最终气动布局方案
Ｆｉｇ．１１　ＦｉｎａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆＨＳＵＡＶ

以下通过对该 ＨＳＵＡＶ气动布局方案的流场
特点分析，进一步明确该方案的合理性。

图１２为飞行马赫数３５、高度２５０００ｍ和攻
角４°时的ＨＳＵＡＶ马赫数云图。根据图１２（ａ）中
的马赫数云图的俯视图，拱形前缘产生的激波看

上去似乎与外段机翼的翼尖部分相交。激波与翼

尖部分相交将会增加飞行阻力、降低巡航升阻比。

·７６·
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但实际上，由于ＨＳＵＡＶ有较大的下反角，拱形前
缘产生的激波不会与机翼的翼尖相交，从

图１２（ｂ）中可清晰观察到这一现象，图１２（ｂ）为
取机体坐标系中 ｘ＝７１５ｍ处 ＹＺ平面的马赫数
云图。从图１２（ｂ）中还可以看出，拱形前缘产生
的激波不仅没有与外段机翼的翼尖相交，而且在

翼尖上表面还形成了一个比来流马赫数更高的流

动区域。按照等熵流动理论［１５］可知，翼尖部分上

表面的静压将会变低，从而机翼的升力也将变得

更大。因此，从拱形前缘产生的激波与外段机翼

相互关系来看，ＨＳＵＡＶ气动布局是合理的。

（ａ）ＸＹ平面的马赫数云图
（ａ）ＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆＸＹｐｌａｎｅ

（ｂ）ｘ＝７．１５ｍ处ＹＺ平面的马赫数云图
（ｂ）Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓａｔｘ＝７．１５ｍｏｆＹＺｐｌａｎｅ

图１２　巡航状态马赫数云图
Ｆｉｇ．１２　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓａｔｃｒｕｉｓｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

４　结论

１）采用常规的翼身融合气动布局方案易于
推进系统布置和机体内部装载布置，通过优选常

规的翼身融合气动布局的展弦比和下反角，可使

该高马赫数无人机的巡航升阻比达到４３９，能满
足巡航升阻比大于４３的要求。
２）将直前缘设计为拱形前缘，可增加前机身

的宽度，既能满足进气道入口对捕获质量流量裕

度的需求，又能为进气道／气动布局外形的一体化
融合设计提供更大的设计灵活性。

３）本文设计的翼身融合气动布局方案为该
高马赫数临近空间无人机概念方案的论证提供了

重要的支撑。
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