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无人机变形机翼气动优化设计
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摘 要：多目标优化设计对飞机性能的折中已不能满足人们日益增长的需求，设计出性能更全面的飞机是未来飞机设计的

必然发展趋势。针对某无人机机翼气动优化问题，本文开展了机翼表面形状、翼型以及后缘变弯的综合设计研究。采用计

算机模拟技术（CST）对翼型参数化，结合指关节变弯结构特点确定了后缘变形方式，并采用Catia二次开发方法对根梢比、机

翼面积以及后缘变弯进行参数化，基于ARI_XunZhu优化平台的代理优化算法对其进行优化设计，最终得到两组变弯机翼

构型。结果表明，将变弯设计融入整个机翼设计流程中能获得性能较好的机翼构型，得到的两组机翼在不同CL下的升阻比

性能均优于初始模型；两组机翼的性能存在交叉，分别适用于高、低升力工况；机翼后缘变弯存在一定的规律，随着升力系数

的增大，下弯角度和下弯区域增大。
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自 1903 年莱特兄弟在全世界面前驾驶飞机飞上天空

以来，人们的出行方式经历了伟大的变革，飞机早已成为长

途旅行最主要的交通工具，无论在军用还是民用领域，飞机

都有着举足轻重的地位。如今，人们已经不满足于飞机的

现有能力，希望它能够胜任更为复杂的飞行任务，这要求飞

机在多种不同工况下都具备良好的飞行性能[1]。现在固定

翼飞机多采用多目标优化设计，能够实现多工况下飞机综

合性能的提升，但其设计结果往往是各性能的折中与权衡，

从单个性能来看都没有达到最优[2]。

反观鸟类在完成捕猎、迁徙等不同任务时所处的飞行

环境和机动状态截然不同，它们的身体更加灵活和柔软，可

以通过改变翅膀的形状来应对不同场面，如在长时间平飞

时将翅膀充分伸展开来以节省体力；在狩捕猎物时将翅膀

后收成大后掠角以减小空气阻力；在丛林中飞行时将翅膀

蜷缩来减小自身宽度跨越障碍；即将着落时将翅膀垂直于

来流方向展开并不断拍打空气来增加阻力，从而快速着

陆[3]。受此启发，赋予飞机像鸟类一样的机翼变形能力，这

将有助于解决多目标优化设计中各目标的权衡问题，有望

实现飞机在多种飞行状态下的性能都达到最优的目标，变

形机翼这一概念由此而生[4-5]。

早在 20 世纪初期，人们便对变形机翼产生兴趣。发展

至今，变形机翼已经成为航空航天领域的科研前沿和研究

热点[6]。变形机翼是指能够在飞行过程中改变气动外形，

如机翼面积、展弦比或后掠角等，使在不同飞行状态下性能

均保持最佳的机翼[7]。

美苏两国将变形机翼技术应用到军用飞机上，有效提升

了飞机的综合作战能力。从 F-111 到 F-14，从米格-23 到  

苏-17、苏-24，以及目前仍在服役的 B-1B 等型号飞机都采

用了变形机翼设计。我国专家学者也对此技术开展了大量

研究，黄虎等[8]采用动力学仿真方法研究了飞机重载大变形

伸缩变体机构，建立了一种可靠的仿真手段，可用于传动传

载性能优化和结构强度设计分析，对于伸缩机翼的结构/机

构一体化设计有重要应用价值；高飞[9]开展了新型零泊松比

蜂窝结构设计，在此基础上采用碳纤维复合材料对该结构进

行了制造和性能分析，并将该结构推广到变形机翼飞机的应

用研究中；李航航等[10]通过对各代飞机结构特点和选材的研

究，分析了新一代战斗机可能采取的结构形式和技术特征，

并对未来先进结构材料发展的初步需求提出了见解。对于

变形机翼方面的研究，我国主要集中在变体结构的设计和新

型材料的研究上[11]，鲜有对外形设计的研究成果。

本文依托 MQ-9 无人机平台，将机翼后缘变弯设计融入

整个机翼设计流程中，使翼型、机翼平面形状和后缘变弯参数

的寻优过程融为一个整体，避免了对成品机翼进行后缘变弯

只能获得局部最优解的弊端，具有搜索全局最优参数的能力。

收稿日期： 2023-11-10；  退修日期： 2024-01-18；  录用日期： 2024-03-15

引用格式： Jiang Xinhuai，Li Chunpeng，Liu Ning. Aerodynamic optimization design of UAV deformed wing［J］. Aeronautical Science & 

Technology，2024，35（05）：74-81.姜心淮，李春鹏，刘宁 .无人机变形机翼气动优化设计［J］.航空科学技术，2024，35（05）：74-81.



航空智能/多功能结构技术 Aeronautical Intelligent/Multifunctional Structures

1 研究模型及计算方法
1.1 研究模型

本文研究初始模型为仿 MQ-9 大展弦比无人机，半模

模型如图 1 所示，其机身长 10.9m，半展长 10m，主机翼后掠

角约为 3.8°，机翼面积为 6.6m2，根梢比约为 1.9。

1.2 计算方法

本文求解方法采用微分形式三维雷诺平均 Navier-

Stokes 方程
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式中，ρ为密度；t 为时间；ui，uj 分别为 xi，xj 两个方向的 Favre

平均速度（ij= 123）；P 为静压；μ为动力黏度；e 为单位体

积能量；q为热传导过程中产生的热流。

湍流模型采用 SST k -ω，结合了 ε方程和ω方程的优

点，在近壁面采用 k -ω模型，而在远离壁面的区域则采用

k - ε模型，SST k -ω湍流模型既有对自由流的高敏感性，也

具有较好的鲁棒性，适用于本文研究问题相关模型流场参

数的求解[12]。

计算网格采用生成的多面体非结构网格，半模计算域远

场为一长方体区域，如图 2 所示，机身前缘距离远场各边界距

离为 20 倍的机身长度，远场表面最大网格尺度约为 22m；机身

表面网格和对称面网格如图 3 所示，棱柱层为 20 层，机身表面

第一层网格厚度为 7.58 ´ 10-7m，总厚度为 0.05m，对翼尖、机

翼前缘、机翼后缘等气动敏感区域进行加密，面网格、体网格

的增长率均为 1.2，最终生成网格单元数约为 890 万个。

本文用于评估每个样本点的计算迭代次数为 1500 次，

前 500 次计算固定迎角，目的是使各气动参数迭代达到一

个相对稳定的状态，后 1000 次为固定 CL 计算最终达到收

敛，经检验，在本文样本空间中采样的绝大多数样本点均能

在 1500 次计算迭代内达到收敛。

2 优化设计方法
本文优化设计基于气动院 ARI_XunZhu 优化设计平台，

采用基于 CST 参数化方法和 Catia 二次开发参数化方法的代

理优化算法进行某无人机变形机翼气动优化设计。优化设计

思路为：首先是整个机翼表面形状和剖面翼型的寻优，然后在

此寻优的基础上进行机翼后缘的变弯设计，代理优化找出设

计空间中的最优点，判断是否满足设计目标，若满足则退出优

化，不满足要求则返回重新设计机翼表面形状和翼型。

图 1　研究模型

Fig.1　The model studied

图 2　计算域远场及对称面网格

Fig.2　The calculation domain far-field mesh and symmetric

 surface mesh                                                     

图 3　飞机表面及对称面网格

Fig.3　Aircraft surface mesh and symmetrical surface mesh
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2.1 ARI_XunZhu 优化设计平台

ARI_XunZhu 优化设计平台是用于优化飞行器气动外

形的框架软件。能够完成单目标或多目标的多约束优化问

题，主要用于解决以高精度计算流体力学（CFD）为主的气

动优化问题，无论是在民用还是军用飞行器的气动外形优

化设计方面都有广泛的应用。本文采用格里旺克函数

（Griewank Function）来测试 ARI_XunZhu 优化设计平台的

优化设计效果，Griewank 函数是用于优化算法性能检测的

典型高维函数。Griewank 函数的表达式为

f ( x) =∑
i = 1

d x2
i

4000
- ∏

i = 1

d

cos ( xi

i ) + 1 （2）

式中，d 为函数维度，一般取 20、30、50 或 100；最小值为

0|x = 0。改变 xi 的取值范围，函数形状也会跟着改变，如图 4

所示，通常 xiÎ [ - 600600]。

表 1 给出了 Griewank 多峰函数的测试结果，数值越小

代表结果越好。与参考文献[13]中的最优算法相比，本文

测试的基于 ARI_XunZhu 优化设计平台的两种优化算法采

用 EI 加点和 SMIC 加点的方法而具备更高的寻优性能。

2.2 参数化方法

在气动优化过程中，参数化方法和参数变量的选取至

关重要，合理的参数化方法选择和采用尽可能少的变量来

表示机翼外形，能够大大提升优化效率。

机翼表面形状和剖面翼型优化将翼根和翼尖两个剖面

翼型、机翼根梢比、机翼面积和机翼后掠角作为变量参数。

其中，翼型的参数化采用直接 CST 方法，后缘厚度和位置保

持不变，翼型上、下表面均采用 8 阶 Bernstein 多项式，需要

18 个设计变量来表示单个翼型，翼根、翼梢两个翼型需要

36 个变量参数；其他机翼表面外形参数则是将根梢比和机

翼面积换算成翼梢、翼根弦长，连同机翼后掠角三个变量参

数一同输入 Catia，并采用 Catia 二次开发方法进行参数化建

模。总共需要 39 个变量来表示机翼外形。

在变弯设计中，展向从翼根开始取 18%~80% 的机翼长

度，弦向从机翼后缘开始，取 30% 当地弦长区域作为变弯

图 4　三维 Griewank 函数

Fig.4　Three-dimensional Griewank function

表 1 Griewank多峰函数测试结果

Table 1 Test results of Griewank multimodal function

项目

EI 加点

SMIC 加点

文献最优算法

维度

100

100

100

参数范围

-600~600

-600~600

-600~600

步数

500

500

500

最优点

2.88

2.78

10.8

76



航空智能/多功能结构技术 Aeronautical Intelligent/Multifunctional Structures

区，如图 5 所示。该区域展向长度为 6.2m，将其沿展向分割

成 6 段，两端较短，长度为 0.6m，中间每段长度均为 1.25m。

机翼变弯区域外形由 5 个三段式指关节控制，作为典型

变弯结构形式，指关节变形结构由能够相互独立旋转的分段

刚性结构组成，具有结构简单、刚度大、强度大、承载能力强

等优点。参考文献[14]中的三段式指关节变形结构，保留翼

型末端具有一定弦向占比，且保持末段翼型表面外形不变，

忽略内段结构对后缘的外形限制，将变弯控制剖面后缘中弧

线分成三段，如图 6（a）所示。考虑结构变形能力限制，确定

中弧线长度比例为 2∶2∶1，其中末端占比 1/5，p1 固定不动，

line1、line2、line3可分别绕 p1、p2、p3在剖面内旋转相同角度，采

用 NURBS 曲线重新连接上、下翼面变弯区域使整个翼型平

滑，就构成了新的剖面，对不同剖面构型采用相同策略重新

进行网格划分，指关节偏转角度为 5°和-5°的翼型后缘和剖

面网格如图 6（b）和图 6（c）所示。在每个变弯控制剖面中，中

弧线绕指关节的偏转角度作为变量，5 个剖面总共需要 5 个控

制变量来改变变弯设计过程中机翼的外形，将变量参数输入

Catia，采用二次开发方法进行参数化建模。

2.3 优化设计

机翼表面形状和翼型优化采用 Kriging 代理模型，函数

类型为三次样条函数，采用拉丁超立方抽样方法获取 120

个初始样本点，代理模型参数优化采用 Hooke_Jeeves 方法，

循环次数设为 10 次，加点准则采用 EI+MSP+LCB+PI 方法，

最大加点数设为 1000，采用概率相乘法处理约束。

模拟飞行环境为海拔为 18km 的大气条件，分别固定

CL=0.5，CL=1.0，进行两个互相独立的优化设计，以最优升

阻比为优化目标，由于采用半模计算，因此参考面积取单

个机翼面积为 8.1m2。第一轮优化具体优化状态和约束

如下。

优化状态： ① Ma=0.6，CL=0.5

② Ma=0.6，CL=1.0

优化目标： ① (L/D)max|CL = 0.5

② (L/D)max|CL = 1.0

设计约束： ① mo ≥ m i

式中，m 为翼型最大厚度。最终在设计空间中搜索出两个

机翼构型 wCL = 0.5 和 wCL = 1.0，分别对应 CL=0.5 和 CL=1.0 条件下

使无人机产生最优升阻比的机翼外形。

机翼变弯设计采用的代理模型种类、函数类型、试验设

计方法、参数优化方法、加点方法以及约束处理方法等均与

机翼外形设计相同，由于变弯设计采用的变量较少（5 个），

仅需少量初始样本点便可构建初始代理模型，本文变弯设

计的初始样本点数为 40。

寻优思路为：分别以 wCL = 0.5 和 wCL = 1.0 作为基础构型进行

两个独立的机翼后缘变弯优化设计，以基础构型 wCL = 0.5 为

图 5　机翼变弯区域

Fig.5　The wing bending area
图 6　指关节变弯结构

Fig.6　Knuckle-like bending structure
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例，对其后缘固定区域进行变弯设计，优化目标为当升力系

数 CL=1.0 时，使机翼变弯后的模型升阻比优于初始模型，具

体优化状态如下。

优化状态： wCL = 0.5：Ma=0.6，CL=1.0，

wCL = 1.0：Ma=0.6，CL=0.5

优化目标：① (L/D)max|CL = 1.0 wCL = 0.5 >(L/D) |CL = 1.0 i

② (L/D)max|CL = 0.5 wCL = 1.0 >(L/D) |CL = 0.5 i

式中，|CL =m wCL = n /i 表示优化状态为定升力系数 CL=m，

wCL = n 表示变弯设计的优化基础构型，m、n=0.5、1.0，i 代表整

个优化设计的初始模型。第二轮优化通过机翼后缘变弯得

到 wCL = 0.5 构型在 CL=1.0、wCL = 1.0 构型在 CL=0.5 条件下的最

优升阻比，若满足优化目标则停止优化，不满足目标则返回

机翼外形设计阶段重新寻优。

3 优化结果分析
固定 CL=0.5 和 CL=1.0 的机翼优化经 400 轮迭代均达到

收敛，收敛曲线如图 7 所示，当 CL=0.5 时优化迭代达到 180

步时升阻比达到完全收敛，CL=1.0 时优化迭代到 240 步时

迭代完全收敛。

最终得到两个未变弯的机翼构型，图 8~图 10 分别为初

始模型、wCL = 0.5 和 wCL = 1.0 的平面形状、翼根翼型和翼尖翼型

的对比图。

从翼型来看，初始模型的翼根截面翼型前缘半径约为

弦长的 1.84%；最大厚度出现在 39.8% 弦长位置，约为弦长

的 13.17%；翼型最大弯度出现在 57.2% 弦长位置，约为弦长

的 1.57%。

与初始模型相比，优化模型 wCL = 0.5 的翼根截面翼型前缘

半径略有增大，约为弦长的 2.01%；最大厚度略为增加，为弦

长的 13.75%，最大厚度位置后移位于 41.2% 弦长处；最大弯度

变化不大，最大弯度位置大幅度后移，位于 73.6% 弦长位置。

与初始模型相比，优化模型 wCL = 1.0 的翼根截面翼型前

缘半径有所减小，为弦长的 1.67%；最大厚度与 wCL = 0.5 相同，

其位置与 wCL = 0.5 相比较初始模型有更多后移，位于 43.1% 弦

长位置；最大弯度有所增大，为弦长的 2.51%，其位置大幅

后移，位于 70.5% 弦长位置。

初始模型的翼尖截面翼型前缘半径约为弦长的 2.12%；

最大厚度出现在 31.3% 弦长位置，约为弦长的 13.82%；翼型

最大弯度出现在 69.6% 弦长位置，约为弦长的 2.5%。

与初始模型相比，优化模型 wCL = 0.5 的翼尖翼型前缘半

径有所增大，为弦长的 2.32%；最大厚度略有减小，为弦长

的 13.7%，最大厚度位置有较大幅度前移，位于 24.2% 弦长

处；翼型最大弯度有所减小，为弦长的 1.91%，其位置也有

较大幅度前移，位于 49.8% 弦长位置。

与初始模型相比，优化模型 wCL = 1.0 的翼尖翼型前缘半

径有所增大，为弦长的 2.37%；最大厚度略有减小，为弦长

图 7　优化收敛曲线

Fig.7　Optimal convergence curve

图 8　机翼平面形状对比

Fig.8　Comparison between the wing planform
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的 13.76%，最大厚度位置有较大幅度前移，位于 24.2% 弦长

处；翼型最大弯度略有增大，为弦长的 2.77%，其位置有所

前移，位于 59.9% 弦长位置。

优化模型 wCL = 0.5 的后掠角约为 10°，与初始模型相比增

加了约 6.2°；机翼面积约为 6.5m2，比初始模型少 0.1m2；根

梢比约为 3.2，相较初始模型增加了 1.3。优化模型 wCL = 1.0 的

后掠角也为 10°；机翼面积约为 7.5m2，比初始模型增加了

0.9m2；根梢比约为 3.1，比初始模型增加了 1.2。从上述分析

可知，两个优化模型后掠角和根梢比相差很小，机翼面积相

差较大，这是导致性能上差异的重要原因。

对初始模型和未变弯优化机翼进行高精度 CFD 气动分

析，升阻比对比见表 2。不难看出，与初始模型相比，wCL = 0.5

和 wCL = 1.0 在设计点处的升阻比均有提升，wCL = 0.5 提升了约

3.8%，wCL = 1.0 提升了约 12.3%，而在非设计点处 wCL = 0.5 的升阻

比仍提升约 5.2%，wCL = 1.0 的升阻比下降约 2.7%。

对其进行变弯设计后，初始模型和优化机翼的升阻比对

比见表 3。可以看出，wCL = 0.5bw 和 wCL = 1.0bw 在 CL=0.5 和 CL=1.0

处的升阻比均大于初始模型，当 CL=0.5 时， wCL = 1.0bw 与初始模

型相比升阻比提升了约 2.7%；当 CL=1.0 时，wCL = 0.5bw 与初始模

型相比升阻比提升了 6.6%。

除设计点 CL=0.5 和 CL=1.0 处的气动性能外，优化模型

在非设计点处的气动性能也值得关注，本文对初始模型和

设计模型在 CL=0.66 和 CL=0.83 时的气动性能也进行了高精

度数值模拟，升阻比随 CL的变化曲线如图 11 所示。

从曲线图 11 中不难看出，wCL = 0.5bw 和 wCL = 1.0bw 在 CL=0.5~

1.0 范围内的升阻比均优于初始模型。两个优化模型在 CL

约为 0.85 处存在交叉，当 CL＜0.85 时，wCL = 0.5bw 的升阻比性

能更优；当 CL＞0.85 时，则 wCL = 1.0bw 的升阻比性能更优。造

成优化结果差异的主要原因是 wCL = 0.5bw 是以定 CL=0.5 条件

下的优化结果为基础进行变弯设计的，而 wCL = 1.0bw 则是在固

图 10　翼尖翼型对比

Fig.10　Airfoil contrast at the wing tip

图 11　升阻比随 CL变化曲线对比

Fig.11　Comparison of the curve of lift-drag ratio with the

 change of CL                                             

图 9　翼根翼型对比

Fig.9　Airfoil contrast at the wing root

表2 机翼外形优化结果

Table 2 Wing optimization results

模型种类

升阻比
CL=0.5

CL=1.0

初始模型/

迎角/（°）

18.2/1.3

21.2/4.9

wCL = 0.5 /

迎角/（°）

18.9/1.9

22.3/5.6

wCL = 1.0 /

迎角/（°）

17.7/0.7

23.8/4.0

表 3 变弯设计结果

Table 3 Bending design results

模型种类

升阻比
CL=0.5

CL=1.0

初始模型/

迎角/（°）

18.2/1.3

21.2/4.9

wCL = 0.5bw /

迎角/（°）

18.9/1.9

22.6/4.7

wCL = 1.0bw /

迎角/（°）

18.7/2.1

23.8/4.0
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定 CL=1.0 条件下的优化结果进行变弯设计的，因此在优化

机翼全升力系数工况下升阻比性能均优于初始模型的同

时，两个优化模型仍存在性能上的差异，前者变弯后的机翼

更 适 合 较 低 CL 的 工 况 ，后 者 则 更 适 合 高 CL 工 况 。 以

wCL = 0.5bw 为例，变弯后的机翼后缘如图 12 所示。

从图 12 可知，当 CL=0.66 时，最优升阻比对应的变弯区

下弯角度较小；当 CL增至 0.83 时，变弯区下弯角度增大，其

外形特点为中间凸起，两端凹陷；当 CL 继续增大达到 1.0

时，凸起部分下弯，变弯区沿展向过渡更为平滑。从以上描

述中分析可知，机翼变弯区在不同 CL下的变化具有一定的

规律，当 CL增大时，下弯角度和下弯区域也逐渐增大。

4 结论
本文提出了一种将机翼后缘变弯融入整个机翼设计中

的设计方法，给出了设计流程，并基于 ARI_XunZhu 优化平

台对某无人机机翼进行了优化设计，最终得到两组机翼变

弯构型，得到如下结论：

（1）对 Griewank 多峰函数的寻优测试以及和文献[13]

的对比，说明本文采用的 ARI_XunZhu 优化平台具有较高

的寻优性能。

（2）后缘未变弯的优化模型在设计点处的升阻比性能

均优于初始模型，进行变弯设计后，优化模型在 CL=0.5~1.0

范围内的升阻比均优于初始模型。

（3）wCL = 0.5 和 wCL = 1.0 相比，后掠角和根梢比均相差不大，

wCL = 1.0 比 wCL = 0.5 的机翼面积增大了 1m2，这是导致性能差异

的重要原因，当 CL＜0.85 时，wCL = 0.5 的升阻比性能更优，反

之，wCL = 1.0 的性能更优。

（4）机翼变弯随 CL变化具有一定的规律，当 CL增大，后

缘下弯角度和下弯区域也随之增大。
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Aerodynamic Optimization Design of UAV Deformed Wing

Jiang　Xinhuai， Li　Chunpeng， Liu　Ning

Aero Science Key Lab of High Reynolds Aerodynamics Force at High Speed， AVIC Aerodynamics Research Institute， 

Shenyang 110034， China

Abstract: The compromise of multi-objective optimization design on aircraft performance can no longer meet people's 

growing needs, and designing aircraft with more comprehensive performance is the inevitable development trend of 

future aircraft design. Aiming at the aerodynamic optimization of a UAV wing, the comprehensive design of wing 

surface shape, airfoil and trailing edge bending was studied. CST method was used to parameterize the airfoil, and 

the trailing edge deformation mode was determined based on the characteristics of knuckle-bending structure. The 

root tip ratio, wing area and trailing edge bending were parameterized by Catia secondary development method. The 

agent optimization algorithm of ARI_XunZhu optimization platform was used to optimize the design, and finally two 

groups of bending wing configurations were obtained. The results show that the wing configuration with good 

performance can be obtained by integrating the bending design into the whole wing design process. The performance 

of the two wings with different lift coefficient is better than that of the initial model. The performance of the two wings is 

crossed, which is suitable for high and low lift conditions respectively. The bending of the trailing edge of the wing has 

a certain regularity, and with the increase of the lift coefficient, the bending angle and bending area also increase.

Key Words: UAV; bending wing; aerodynamic optimization; agent optimization; parameterization
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