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摘　要：为提高高超声速翼身组合式飞行器的射程，研究了采用不同翼面变形模式时，飞行器在马赫数
３～８内的气动特性和翼面效率。针对典型的轴对称翼身组合式外形，采用 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程进行数值模拟，
对伸缩、变后掠和二维折叠三种变形模式下的外形在超声速及高超声速来流条件下进行模拟，并对升阻比、

翼面单位面积升阻比和操稳特性进行分析。结果表明：在超声速及高超声速范围内，变后掠变形模式在宽速

域内升阻比提高明显，同时具备优良的翼面效率及操稳特性，其在马赫数３～８范围内具有最优的综合性能。
研究成果能对高超声速翼身组合式变形飞行器布局设计提供参考，具有一定的指导意义。
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　　随着飞行环境的复杂化和任务类型的多样
化，对飞行器的性能要求越来越高，为了更有效地

扩大飞行包线，变形飞行器的概念应时而生。变

形飞行器是一种多用途多形态的飞行器，可以根

据飞行环境、飞行剖面以及作战任务的需要进行

自适应变形。变形飞行器的飞行轨迹、飞行高度

和飞行速度等机动多变，飞行状态多样（如起降、

巡航、机动、盘旋和俯冲等），在不同飞行条件下

执行多种飞行任务时均能发挥飞行器最优的飞行

性能［１－４］。

针对高超声速飞行器，在采用大水平翼面对

称气动布局实现高升阻比的同时，往往给飞行器

的主动段静不稳定状态下的姿态控制以及末段快

速机动带来一定的设计困难，同时难以实现全速

域、大空域的气动性能最优。另外，大水平翼面对

称气动布局的几何包络尺寸较大，往往难以满足

不同发射方式等对飞行器外形包络提出的强约束

条件。相对于传统飞行器，变形飞行器通过变形

可以改善飞行性能，有望形成新的舵面设计和控

制方法，提高飞行器操纵控制效率，同时有望拓宽

其跨高度、跨速度稳定工作范围，提高推进效能，

有机动能力强、工作空域广、控制品质好等

优点［５］。

由于其突出的综合性能，随着智能材料及结

构等相关学科的发展，变形飞行器的相关研究在

国内外如火如荼地开展，而其中大多数的研究均

是针对低速条件下的变形飞行器展开。在美国国

防高级研究计划局（ＤｅｆｅｎｓｅＡｄｖａｎｃｅｄＲｅｓｅａｒｃｈ
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ＰｒｏｊｅｃｔｓＡｇｅｎｃｙ，ＤＡＲＰＡ）开展的“变形飞行器结
构”（ＭｏｒｐｈｉｎｇＡｉｒｃｒａｆｔＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ＭＡＳ）项目中，
三家合同承包商分别进行了变形方案设计，并在

ＤＡＲＰＡ的进一步资助下开展了相应的原理样机
研制和风洞试验，三家合同承包商分别采用了伸

缩、蒙皮变后掠和三维折叠的变形模式完成了项

目合同要求［６－８］。Ｂａｅ等［９－１０］针对变展长变形飞

行器的巡航气动特性及结构特性进行了分析。陈

钱等［１１］对亚声速及跨声速下变形机翼的两种变

后掠方式进行了对比分析。高飞云等［１２－１３］对亚

声速及跨声速下的 Ｚ型可折叠翼和可伸缩变后
掠翼变形飞行器进行了气动特性分析并进行了相

应的轨迹优化设计及仿真。张公平等［１４］在亚声

速到超声速条件下对可变形翼战术导弹的气动特

性进行了分析。郭建国等［１５］对非对称伸缩翼飞

行器的气动特性和动力学特性进行了研究。徐国

武等［１６］对超声速来流下伸缩和变前掠变形飞行

器气动特性进行了研究。张杰等［１７］对后掠展长

组合式变形飞行器进行了动力学建模，并进行了

动态响应分析。

虽然国内外在变形飞行器方面的研究较多，

但大多集中在亚声速及跨声速范围内，超声速及

高超声速环境下的变形飞行器则少有涉猎。同时

大多研究均仅对各自采用的变形模式进行特性分

析，而没有对比不同变形模式的优劣。考虑到高

超声速流动不同于亚、跨声速流动的特点，本文对

超声速及高超声速下的可变形飞行器进行分析。

由于高超声速条件下恶劣的力热环境对变形机构

可靠性的影响，变形仅在二维平面内展开，针对伸

缩、变后掠和二维折叠三种变形模式，通过数值模

拟对气动特性、翼面效率及操稳特性进行分析，从

而对高超声速条件下不同变形模式的优劣进行

对比。

１　变形模式分析

高速条件下，变形飞行器通过翼面变形可以

从生存能力、机动性能等方面提升综合性能，扩大

飞行器的飞行包线。

针对不同雷达探测形式，变形飞行器通过变

形可达到雷达探测面积最小，如图１所示的三种
形态，从左到右依次为侧面雷达探测下巡航飞形

模式、折中构型模式以及正面雷达探测下的突防

模式。由此可知通过在飞行过程中进行外形变

化，可以满足不同时机下的气动性能最优并规避

不同方式的雷达探测，从而提高飞行器的生存能

力。而图２中飞行器通过机翼几何尺寸变化改变

了操纵性能：左图中飞行器通过展开机翼，迅速增

加翼展提高升力，进行规避爬升；右图中飞行器通

过收回机翼进行俯冲实现对目标的重新捕获。通

过变形，飞行器执行多任务的能力和在不同环境

下的生存能力有了显著提高［８］。

图１　考虑战场生存能力的变形模式
Ｆｉｇ．１　Ｍｏｒｐｈｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｓｕｒｖｉｖａｂｉｌｉｔｙ

图２　考虑操纵性能的变形过程
Ｆｉｇ．２　Ｍｏｒｐｈｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｉｌｉｔｙ

本文研究的变形飞行器基准外形为典型的面

对称翼身组合体外形，如图３所示。其中，飞行器
主体为锥柱组合体；两侧为梯形升力翼，“＋”型
空气舵位于飞行器尾部。

图３　基准外形示意图
Ｆｉｇ．３　Ｂａｓｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

由于翼面变形为大尺度变形，会对飞行器气

动特性和飞行控制产生较大的影响，考虑工程实

现难度，目前实用的变形翼大多采用翼面刚性变

形方案［５］。为了改善飞行器的飞行性能，并结合

高超声速环境下恶劣的力热环境条件，考虑在二

维平面内对梯形升力翼进行变形，主要考虑伸缩、

变后掠和折叠三种变形模式，变形实现过程及变

形后外形如下：

伸缩变形通过在梯形升力翼内安装有套筒结构

的多级伸缩机翼实现，随着飞行任务的变化可以进

行一级或多级的伸展，类似Ｒａｙｔｈｅｏｎ公司为 ＤＡＲＰＡ
的ＭＡＳ项目设计的原理样机［６］，如图４所示。基于
基准外形的一级伸缩变形外形如图５所示。

变后掠变形过程采用剪切式变形的方式改变

梯形升力翼的前缘角度，即在保持飞行器展长不

变的基础上，通过改变前缘的后掠角度来改变翼

梢弦长以适应不同的飞行状况，此时的飞行器机

·６１·
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图４　Ｒａｙｔｈｅｏｎ伸缩变形方案
Ｆｉｇ．４　Ｒａｙｔｈｅｏｎ′ｓｔｅｌｅｓｃｏｐｉｃｗｉｎｇｍｏｒｐｈｉｎｇｐｒｏｊｅｃｔ

图５　伸缩机翼变形外形
Ｆｉｇ．５　Ｔｅｌｅｓｃｏｐｉｃｍｏｒｐｈｉｎｇｗｉｎｇａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

翼仅发生弦向的变化，如图６所示。

图６　变后掠机翼变形外形
Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｂｌｅｓｗｅｅｐｍｏｒｐｈｉｎｇｗｉｎｇ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

折叠变形模式为二维平面上的折叠变形，通

过折叠，在原有梯形升力翼的基础上绕前缘翼根

附近点进行旋转，展开折叠翼以提高升阻比。折

叠变形模式主要通过改变后掠角、增大翼展来达

到提高升力的目的。其变形原理如图７所示，经
过进一步修形得到变形后外形如图８所示。

图７　折叠变形方案原理图
Ｆｉｇ．７　Ｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇ

图８　折叠机翼变形外形
Ｆｉｇ．８　Ｆｏｌｄｉｎｇｍｏｒｐｈｉｎｇｗｉｎｇａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

２　气动特性计算方法

气动特性计算采用湍流黏性系数法对非定常

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程作时间平均，湍流黏性系数采用
ＳＳＴｋω湍流模型进行求解［１８］。该模型将ｋ－ω湍
流模型和ｋ－ε湍流模型进行结合，将前者应用于
边界层内部的流动，而后者应用于自由剪切流。

对本文中所研究的高超声速变形飞行器，针对

第１节中所介绍的三种变形模型进行计算流体力
学（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）计算。自
由来流马赫数范围为３～８，外边界为自由来流条
件，内边界为无滑移壁面边界条件。由于飞行器关

于纵向对称面对称，具有几何对称性，因此仅需要

对一半流场进行求解，流场对称面采用对称边界条

件。计算采用混合通量差分（ＡｄｖｅｃｔｉｏｎＵｐｓｔｒｅａｍ
ＳｐｌｉｔｔｉｎｇＭｅｔｈｏｄ，ＡＵＳＭ）二阶迎风格式，当计算迭
代到基本变量以及湍流变量值比迭代初始值小３
个数量级，同时升力系数等参数值与迭代１０００步
前值的差值小于１％时，认为计算收敛。

为了对流场计算模型的精度进行验证，首先对

网格收敛性进行分析。采用３套拓扑结构完全一样
的非结构网格对一半流场域进行空间离散。表１给
出了３套网格的基本情况及相应的计算结果。

表１　不同密度网格概况及升阻比对比
Ｔａｂ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｓｈｅｓ

网格编号 网格数量 升阻比 误差

１ 约１０３万 ２．７０３６ ０．７％

２ 约２４９万 ２．７１７２ ０．２％

３ 约４７２万 ２．７２２１

由表１中的计算结果可知，以高精度网格３
为基准，网格２的误差仅为０２％。因此综合权
衡时间和精度间的关系，采用２号网格即可满足
ＣＦＤ仿真要求。

３　不同变形模式结果分析

３．１　气动特性对比分析

采用第 ２节中确定的计算方法及网格，对
第１节中所介绍的基准外形和伸缩、变后掠、折叠
三种不同的变形模式外形在超声速及高超声速来

流下的气动特性进行分析，对比不同变形模式的

表现优劣。针对超声速来流情况，选取来流马赫

数为 ３时的情况进行气动特性分析，升力系数
ＣＬ、阻力系数 ＣＤ及升阻比 Ｌ／Ｄ随攻角 α变化曲
线如图９所示。

·７１·
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（ａ）升力系数随攻角变化曲线
（ａ）Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

（ｂ）阻力系数随攻角变化曲线
（ｂ）Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

（ｃ）升阻比随攻角变化曲线
（ｃ）Ｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图９　Ｍａ＝３时不同变形模式气动特性
Ｆｉｇ．９　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｒｐｈｉｎｇｍｏｄｅｓａｔＭａ＝３

　　从图９中升阻比随攻角变化曲线可知，三种
变形模式在５°到１５°攻角范围内升阻比相较基准
外形均有明显的提高，三者升阻比均在１０°附近
达到最大，且数值相差不大。单独从升力系数、阻

力系数来看，由于三种变形模式均靠增大升力面

积来提高升阻比，因此相对基准外形，三种变形模

式的升力系数均有大幅度的提高，其中折叠变形

模式的提高幅度最大。

针对高超声速来流情况，在来流马赫数为８
时，飞行器升力系数、阻力系数及升阻比随攻角变

化曲线如图１０所示。

（ａ）升力系数随攻角变化曲线
（ａ）Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

（ｂ）阻力系数随攻角变化曲线
（ｂ）Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

（ｃ）升阻比随攻角变化曲线
（ｃ）Ｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图１０　Ｍａ＝８时不同变形模式气动特性
Ｆｉｇ．１０　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｒｐｈｉｎｇｍｏｄｅｓａｔＭａ＝８

从图１０中可以看出，在来流马赫数为８时，
伸缩变形模式的升阻比与变后掠、折叠两种变形

·８１·
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模式的相比整体偏低，当攻角为５°时从图中反映
最为明显。从升力系数、阻力系数随攻角变化曲

线来看，阻力系数的明显增大是伸缩变形模式升

阻比较低的主要原因。不同于变后掠变形模式和

折叠变形模式，伸缩变形模式主要通过增大翼展

达到扩大升力面积的目的，在低马赫数下具有较

佳的气动性能，在亚声速范围内也得到了广泛的

应用，然而在高马赫数下，由于头锥脱体激波对伸

展机翼的影响等因素，其提高升阻比的效果并不

理想。

在达到最大升阻比的１０°攻角下，宽速域内
不同变形模式飞行器的气动特性随马赫数变化趋

势如图１１所示。
由图１１分析可知，伸缩变形模式在飞行环境

由超声速到高超声速转变过程中阻力系数变化较

为缓慢，升阻比增加幅度有限，且整体升阻比性能

与变后掠、折叠两种变形模式的相比更差。与其

余两种变形模式相比，伸缩模式的展弦比更大，在

同样工况下，具有更大的波阻和摩阻，因此，随着

马赫数提高，１０°攻角下的升阻比下降趋势愈发明
显，在高超声速阶段下与其余两种变形模式相比

处于明显的劣势。

（ａ）升力系数随马赫数变化曲线
（ａ）ＬｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

（ｂ）阻力系数随马赫数变化曲线
（ｂ）ＤｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

（ｃ）升阻比随马赫数变化曲线
（ｃ）ＬｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图１１　１０°攻角下不同变形模式宽速域气动特性
Ｆｉｇ．１１　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｒｐｈｉｎｇ
ｍｏｄｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐｅｅｄｓａｔ１０°ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

３．２　翼面效率分析

为考察不同变形模式下升力翼对飞行器整体

升阻性能的贡献，单独对三种变形模式的升力翼

气动特性进行分析，以研究各变形模式的翼面效

率，使得变形能更有效地提高飞行器升阻比和射

程。对不同变形模式单边升力翼翼面积进行测

量，结果见表２，对其升阻比进行分析，定义单位
翼面积的升阻比为翼面效率，结果见表３。

表２　升力翼面积对比
Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗｉｎｇａｒｅａ

变形模式 伸缩 变后掠 折叠

翼面积／ｍ２ ０．９０１ ０．９０９ ０．９５３

表３　不同变形模式翼面效率
Ｔａｂ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

马赫数
变形模式

伸缩 变后掠 折叠

３ ５．７７１ ６．０５４ ５．５９２

６ ５．３５１ ５．９３３ ５．４８９

８ ４．９７９ ５．９００ ５．４５４

结合表２、表３和第３１小节结果可知，由于
所研究飞行器依靠升力翼变形提高升力，因此升

力翼面积越大，飞行器整体升阻比越高。其中伸

缩变形模式与变后掠变形模式翼面积相差不大，

而变后掠模式升阻比明显高于伸缩模式，可知在

超声速及高超声速下，伸缩变形模式在提高升阻

比方面效率较低。从表３中可以看出，随着马赫
数增大，单位面积升阻比降低，三种变形模式中，

·９１·
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变后掠变形模式翼面效率最高；伸缩变形模式由

于增大了翼展后受头锥脱体激波影响，整体气动

性能较差，翼面效率最低；相对于变后掠变形模

式，折叠变形模式则是靠更大的升力面积提高整

体升阻比，因此翼面效率较低。

３．３　操稳特性分析

变形飞行器变形目的多种多样，不仅能提高

升阻比，同时也能改变飞行器的操稳特性，对不同

操纵方式的发展具有探索意义。

本文中的变形仅对梯形升力翼进行变形，保

持了空气舵不变，翼面变形可能会对飞行器操稳

特性产生影响，因此下面对三种变形模式下飞行

器的纵向操稳特性进行对比分析。

飞行器的静稳定性是指飞行器受外界干扰偏

离平衡状态后，不经操纵能恢复到平衡状态的能

力。偏导数ｍαｚ表示单位攻角引起的俯仰力矩系
数的大小和方向，它表征着飞行器纵向静稳定品

质。三种变形模式不同马赫数下的ｍαｚ如表４所示。

表４　不同变形模式ｍαｚ随马赫数的变化

Ｔａｂ．４　ＶａｒｉａｔｉｏｎｓｉｎｍαｚｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

马赫数
变形模式

伸缩 变后掠 折叠

３ －０．００２８５９ －０．００２８５７ －０．００２８３３

６ －０．００２１７４ －０．００１９７６ －０．００２０３２

８ －０．００２０５８ －０．００１９４１ －０．００１９６０

由表４中数据可知，三种变形模式下的飞行
器纵向静稳定性品质均较高，在超声速来流下三

种变形模式ｍαｚ值相当。在高超声速时伸缩变形
模式 ｍαｚ的绝对值更大，比变后掠变形模式大
６％，静稳定性更佳，这是由机翼向后伸展、压心后
移导致的。

对于舵面安装在尾部且具静稳定性的飞行器

来说，当舵面向上偏转一个角度 δｚ＜０时，舵面上
会产生向下的操纵力，并形成相对于飞行器重心

的抬头力矩Ｍｚ（δｚ）＞０，使得攻角增大，进而使得
对应的升力对重心形成低头力矩。当达到力矩平

衡时，α与δｚ满足平衡关系：

δｚ( )α ｂ
＝－
ｍαｚ
ｍδｚｚ

式中，ｍδｚｚ为舵面偏转单位角度时所引起的操纵力
矩因数，称为舵面效率。三种变形模式在不同马

赫数下的舵面效率如表５所示。

表５　不同变形模式ｍδｚｚ随马赫数的变化

Ｔａｂ．５　ＶａｒｉａｔｉｏｎｓｉｎｍδｚｚｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

马赫数
变形模式

伸缩 变后掠 折叠

３ －０．００１６０６ －０．００１６１６ －０．００１５２６

６ －０．０００７５８ －０．０００６８８ －０．０００６３０

８ －０．０００５２９ －０．０００４５５ －０．０００４１４

通过表５可以看出，伸缩变形模式在高超声
速条件下舵面效率比其余两种变形模式更高，当

马赫数为８时，舵面效率相差最大，比变后掠变形
模式和折叠变形模式分别高出 １６３％、２７８％。
这是由于伸缩机翼翼展增幅明显，因此伸缩机翼

翼梢激波对空气舵影响很小；而针对变后掠变形

模式及折叠变形模式，随着飞行马赫数提高，舵面

效率下降较快，这是由于这两种模式外形的升力

翼位于空气舵前方，且后缘更贴近飞行器，随着马

赫数的增大，翼舵干扰情况加剧，对舵面效率产生

了不利影响，而折叠变形模式由于升力翼整体翼

展变大，后缘翼梢产生的激波对空气舵影响更大，

舵面效率比变后掠变形模式更低。

４　结论

将可变形飞行器概念应用于高超声速飞行

器，针对超声速及高超声速的情况，分别对伸缩、

变后掠和二维折叠三种变形模式进行了设计和

ＣＦＤ数值仿真分析，得到如下结论：
１）变后掠变形模式和折叠变形模式与伸缩

变形模式相比，在高超声速来流下气动性能更佳；

２）随着马赫数增大，单位面积升阻比降低，
三种变形模式中，变后掠变形模式翼面效率最高，

翼面单位面积升阻比最大；

３）高超声速来流条件下伸缩变形模式静稳
定性及舵面效率均高于其余两种变形模式，折叠

变形模式舵面效率明显低于变后掠变形模式。

由于高超声速流动不同于亚声速、跨声速流

动的特点，综合考虑升阻比、操稳特性等方面各变

形模式的特点，变后掠模式是一种整体性能更优、

适用于高超声速飞行的变形模式。研究成果对高

超声速翼身组合式变形飞行器布局的设计具有一

定的指导意义。
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