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某高亚声速鸭式导弹超临界对称翼型设计研究
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!!摘!要%为改善高亚声速导弹气动性能!提出了超临界对称翼型概念&该翼型具有前缘钝圆!表面平坦!型面

面积大等特点&在跨声速(小攻角状态下!翼型表面大部分区域为超声速区!有效防止了激波出现并减轻了边界层

分离程度!进而提高了阻力发散马赫数和升阻比&针对某高亚声速鸭式导弹!采用/Z5"M@CWBGLGH@ILAQABHKKJS

ILCHM$软件求解)S&")LTHNRS&G@\N1$方程的方法和基于翼型特征的参数描述"7(E&D/$方法优化设计了一种超临

界对称翼型!并将其应用于鸭舵和尾翼设计&最后!进行了导弹全弹外形的跨声速风洞试验&结果表明%使用超临

界对称翼型的高亚声速导弹具有良好的升阻特性&
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作者简介%李小林!%4.3’"#男#硕士#工程师#主要研究方向为气动设计与分析)

-!引言
超临界翼型最早由美国国家航天局兰利研究中

心!)(&(OLIFANJEN1NLRM</NIGNR"的E+/’(E5
,于%423年提出#早期发展了&/!%"SUUU系列翼
型和&/!$"SUUU系列翼型#$-世纪4-年代基于

&/!$"SUUU系列翼型又发展出新一代的超临界翼
型)目前#基于超临界翼型的超临界机翼已在

83#3(8333((!$-((!.-((EY$%(/4%4(]$-等大型

飞机上成功应用)
相较于普通翼型#超临界翼型的特点是前缘钝

圆#上表面平坦#下表面接近后缘处有反凹#后缘薄#

且向下弯曲)当机翼接近声速时#超临界翼型能推
迟阻力剧增现象的发生#可使飞机具备较好的高亚
声速$跨声速飞行性能)

文献*%+针对国内外超临界翼型研究中存在的
不足和设计难点#对超临界翼型设计指标与压力分
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布之间的关系展开了分析和研究#细化了设计准则)
文献*$+采用特征参数描述!7(E&D/"法对超临界
翼型进行了优化设计#并将不同优化方法进行了对
比)文献*!+以高空长航时无人机翼型研究为背景#
对超临界E(D$.$$翼型在高空高亚声速(低雷诺
数条件下的气动特性进行了数值模拟及优化设计
研究)

超临界翼型虽然在优化设计方法方面研究甚
多#且在飞机和无人机上获得广泛推广*#S2+#但在防
空导弹设计应用中却鲜有报道)究其原因#可以发
现%面对称外形的飞机(无人机及巡航弹通常采用倾
斜转弯!8,,"控制方式#通过倾斜到主升力面方向
实现转弯#可直接应用常规超临界翼型&轴对称外形
的防空导弹却多采用侧滑转弯!&,,"控制方式#通过
侧滑角产生侧向力改变方向#而滚动角基本保持不
变)非对称的超临界翼型无法提供各向同性过载)

高亚声速防空导弹留空时间长#既需要在巡飞
段有高升阻比性能#又需要在末端遭遇段有快速过
载能力#仍然要沿用&,,控制的轴对称外形)为充
分利用超临界翼型升阻比高的优点#摒弃翼型的非
对称性和下表面后缘反凹造成的翼型刚度较差的不
足#本文提出了超临界对称翼型概念#并将其应用于
某鸭式导弹翼面设计)该鸭式导弹为,jl-布局#
带有#片鸭舵和#片固定尾翼#采用轴对称外形#其
巡飞段设计速度为-c.K%#最高速度为-c4K%)

本文针对该轴对称鸭式布局导弹的性能特点#
优化设计了一种对称翼型#将非对称的超临界翼型
在跨声速段的优势应用到导弹中#确定典型的设计
状态点#通过数值模拟进行对比#最后通过风洞试验
验证设计效果)

%!设计方法
翼型设计方法大致分为以下!类%

%"基于优化方法的直接设计方法)这类方法
通常选取升力系数(阻力系数和升阻比这些气动性
能参数作为目标函数#采用 /Z5!M@CWBGLGH@ILA
QABHKKJILCHM"软件计算目标函数#再进行优化#从
而找到目标函数极值)这类方法一般以某现有翼型
作为基本翼型#对基本翼型进行外形优化以达到设
计目标)

$"间接方法)设计者不直接控制气动性能参
数和几何外形参数#而是通过控制一些通常为非物
理量的参数获取不同的结果)这类方法主要包括速

度图法和虚拟气体法)

!"反设计法*3+)这类方法首先给定要设计的
翼型表面对应的目标压力分布#然后通过求解空气
动力学反问题来确定对应翼型的几何型面)

作为一种局部设计方法#间接方法只能起到修
形设计或改进设计的作用#且存在解不唯一的问题#
使用中经验性很强#具有一定的局限性)而反设计
法在初步设计阶段#通常无法给出翼型目标压力分
布形态#况且#即使能给出理想的压力分布#如果不
符合流动机理#那么也不能寻求到对应的翼型外形
轮廓*.+)相比之下#基于优化方法的直接设计法具
有更大的灵活性#不但可以将设计对象与目标对象
的压力差作为目标来处理传统的气动反设计问题#
而且可以选取目标函数#直接进行优化处理)

根据压力分布修形#目标函数.通常可选择以
下形式#即

."
%
M-

M

@"%

!!@$!7@"槡
$ !%"

式中%M为设计点的数目&!@为某点的设计值&!7@为
该点的目标值)

追求单一指标时通常直接选择该指标为目标函
数#如以升阻比作为目标函数)

翼型的外形描述是基于优化方法设计翼型的关
键)它直接影响翼型气动性能的优化品质和优化效
率#需要采用合适的翼型参数化方法产生连续光滑
的翼型几何外形)目前常用的参数化方法包括型函
数法(7(E&D/法(正交基函数法*4+(形状类别函数
变换方 法*%-+等#最 常 用 的 方 法 有 型 函 数 法 和

7(E&D/法)
型函数法中应用较多的是 ’HM\1S’NIIN型函

数法*%%+)该方法所用的翼型函数由基准翼型(型函
数和函数参数组成#翼型形状由基准翼型和扰动型
函数的线性叠加决定#其表达式为

’BW"’BW-(-
1"F

1"%
Q1:1!." !$"

’A@P "’A@P-(-
1"F

1"%
Q1(?:1!." !!"

式中%’BW#’A@P 分别为新翼型上(下表面的纵坐标&

’BW-#’A@P-分别为基准翼型上(下表面的纵坐标&.为
翼型的横坐标#取值范围为-!%&1表示第1个控制
翼型厚度分布关键点&F为关键点总数&Q1为设计变
量#取值范围为9-c-%!-c-%#通过给Q1 赋不同的
值来改变翼型的形状&:1!."为 ’HM\1S’NIIN型
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函数)

:1!.""
.-c$"!%$."G$$-.#1"%
1HI!!%.G!1""#1,/ $

!#"

G!1""AI-c"$AI.1#-4.1 4% !""

!!当1"%#$#!###"#2时#对应的.1分别为-c%"#

-c!#-c#"#-c2#-c3"#-c4)当."-或%时#有:1!."

"-)这种翼型表示方法限定了翼型的前后缘坐标
位置#因此不能改变初始翼型的前缘半径(后缘角等
几何参数)

文献*%$+提出的7(E&D/法是由一系列特征
参数确定的解析函数来获得翼型坐标的方法)&6S
8+D/_a]利用%%个特征参数描述翼型#如图%
所示)

图G!翼型几何参数

H12IG!=(9(,*.*91Z*3(19A-15

图中%3AN为翼型前缘半径&.B 和’B 分别为翼
型上表面最大厚度处的横坐标和纵坐标&.A和’A分
别为翼型下表面最大厚度处的横坐标和纵坐标&

’bbB和’bbA分别为翼型上(下表面最大厚度处的曲
率&’GN为翼型后缘处!.GNd%"的纵坐标&&GN为翼型
后缘处上翼面的倾斜角&)GN为翼型后缘处下翼面的
倾斜角)

根据&68+D/_a]的翼型参数表示方法#翼型

坐标可表示为’" -
2

?"%
%?!2"..?$

%
$)其中%2 "

!2%#2$#1#2%%"*%!+#分别为%%个参数&.和’分别
为翼型的横坐标和纵坐标&?为多项式阶数)以这

%%个参数为设计变量#改变每个参数的值#计算出
相应的系数%?#就可控制气动外形的改变)为防止
外形完全脱离现实#必须对每个参数的取值范围进
行限定)

本文采用7(E&D/法进行超临界对称翼型的
优化设计)鉴于对称翼型的设计要求#只需设计翼
型上表面#建立2阶多项式表征上表面翼型曲线#即

’BW"-
2

?"%
%?!2"..?$

%
$ !2"

式中%2 " !3AN#.GN#’GN#.B#’B#&GN#’bbB"#为影响表

达式系数%? 的3个特征参数)
通过以下公式建立2与%? 关系#具体为

’!.GN""’GN !3"

GLI!&GN"" K’
K* +. .".GN

"-
2

?"%

!?$%$
"%?.?$

!
$GN !."

’!.B""’B"-
2

?"%
%?.?$

%
$B !4"

K’
K* +. .".B

"-
2

?"%

!?$%$
"%?.?$

!
$B "- !%-"

K$’
K.* +$

.".B
"-

2

?"%

!?$!$
"!?$%$

"%?.?$
"
$B !%%"

3AN"
%$%
$

!%$"

!!表达式系数%? 可通过求解下列方程式得到#即
% - - - - -

.
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(
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*
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(

)

*

+2

"

$3槡 AN

’GN
’B

$GLI!&GN"

-
K$’
K.$.".* +

(

)

*

+B

!%!"

!!若进一步给定翼型尾部厚度为零#则有’GN "
’GN!.GN"%""-#特征参数变量变为"个#即2"

!3AN#.B#’B#&GN#’bbB")其中#’bbB 通过 K$’
K.* +$

.".B

二

阶导数形式来表达曲率)改变特征参数可以得到不
同的表达式系数%?#生成不同的翼型曲线)为检验
该特征参数法的有效性#对 E(D$.$$翼型上表面
进行特征参数拟合!%% d-c%!#%$ d9-c%-!#%! d
-c$!##%# d9-c"."#%" d-c#$2#%2 d9-c%-$")
图$给出了使用特征参数法拟合的E(D$.$$翼型
上表面外形与原翼型上表面外形的对比结果)图
中%=为单位弦长#.为单位长度翼型横坐标#.$=
为无量纲量)纵坐标最大误差不超过%f)
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图K!=4+&%!拟合+4%KTKK翼型上表面

H12IK!=4+&%!’(9(,*.*91Z*3+4%KTKK

(19A-15<’’*90<9A()*!!

$!)S&方程计算方法验证
超临界翼型气动特性对雷诺数高度敏感#通过

采用ZABNIG商业软件求解 )S&!)LTHNRS&G@\N1"方
程来研究此类问题已为业内普遍接受*%#S%2+)然而#
求解的精度与湍流模型的选取(网格量的多少密切
相关#在研究超临界翼型问题前都需要预先开展有
效性验证)选取E()&!ENJI@AK1(TNRLFNK)LTHS
NRS&G@\N1"方程作为流场数值求解的主控方程#选取
目前对逆压梯度适应性好#计算量较小#稳定性较好
的&S(!&WLALRGS(AACLRL1"一方程工程湍流模型*%3+#
采用二阶精度的离散格式#选取翼型 E(D$.$$和

)(/(--%$作为计算对比对象#通过与翼型压力系
数=W试验数据的计算对比#验证该计算方法的有
效性)

=W为无量纲量#定义为

=W" J$Ji-c"+i#
$
i

!%#"

式中%J为任一点的静压&Ji 为来流静压&+i 为来
流密度&#i 为来流速度)

采用6型网格#圆形外场#外场半径取$"倍弦
长#边界条件设置为压力远场)力矩系数参考点为
翼型前缘顶点#参考单位面积和单位长度)翼型上(
下表面各布4%个网格点#网格总数为%!!个l%.%
个)翼型表面第%层网格厚度4’W 取%l%-9"倍弦
长)翼型 E(D$.$$和 )(/(--%$的网格如图!
所示)

第%层网格到物面的无量纲距离’j与贴近物
面第%层网格厚度#’W之间的关系可由以下经验公

图J!翼型网格

H12IJ!419A-152913

式*%3+确定#即

’("-c%3$!#’WNRNQ
"!3G"-c4 !%""

式中%NRNQ为参考长度#取单位弦长&3G为雷诺数)
图#给出了 E(D$.$$翼型在马赫数 K%d

-c3$4#攻角$d$c!%g#3Gd2c"l%-2!基于单位弦
长"时的压力系数=W的/Z5计算值与试验值*%.+的
对比结果)从压力分布形态对比可以看出#在试验
状态点的压力分布吻合较好)图"给出了 )(S
/(--%$翼型在K%d-c3"#$d$c-g#3Gd%c-l%-3

时的压力系数=W 的/Z5计算值与试验值*%4+的对
比结果)从图中可以看出#相比于 )(/(--%$翼
型#E(D$.$$翼型能够推迟激波分离#规律正常#=W
最大误差不超过!f)

为进一步验证7(E&D/法的翼型拟合效果#将
图!中$条曲线构成对称翼型进行/Z5计算#计算
工况为K%d-c.#$d%c-g#3Gd%c.3l%-3#$种对
称翼型的压力系数分布如图2所示)$种对称翼型
的=W分布基本贴合#上表面分离位置的=W 略有差
别#其他位置的=W 最大误差不超过!f#表明流场
数值计算方法和参数化翼型方法可靠#可作为翼型
设计与优化的工具)
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图M!+4%KTKK翼型压力分布

H12IM!+4%KTKK(19A-15’9*00<9*310.91E<.1-/

图N!#4!4VVGK翼型压力分布

H12IN!#4!4VVGK(19A-15’9*00<9*310.91E<.1-/

图Q!翼型压力分布对比

H12IQ!!-,’(910-/-A(19A-15’9*00<9*310.91E<.1-/

!!翼型设计

JLG!设计点选取
根据某鸭式导弹的总体设计指标#巡飞马赫数

K%d-c.#海拔 U d%\C#调整比&$’9%$3#最大
舵偏角’CLb 4%-g#副翼舵偏角为%g!$g)假定在

’CLb9.g时#导弹输出最大过载#根据设计调整比#此
时$9%c%"g#因此在K%d-c.#U d%\C#$d%c%g
的典型工况下开展设计)

计算全弹升阻力系数分别为

=N全弹 "N全弹$ %$+#
$! "9 !%2"

=Y全弹 "Y全弹$ %$+#
$! "9 !%3"

式中%N全弹 为全弹升力&Y全弹 为全弹阻力&"为空气
密度#取%\C高度处的大气密度&9为参考面积&#
为速度)取弹身截面面积!弹径为-c-2C"#导弹质
量约为$c2\F#巡航状态下#得到全弹升力系数

=N全弹 "-c$$)采用工程估算方法#估计该状态下
导弹的阻力系数=Y全弹 9-c!)根据工程经验#就导
弹各部分阻力占比而言#弹身约为4-f#鸭舵约为

"f#固定尾翼约为"f)全弹升力主要由鸭舵提
供)估算出鸭舵升阻比约为%2)为保证设计裕量#
拟定目标升阻比为$-)

JLK!搭建设计流程
首先从翼型库中选取一款超临界翼型作为基准

翼型#提取上表面#按照结构要求进行处理)优化翼
型要满足以下约束条件%翼型为对称外形#以应用于

&,,导弹的舵面#提供各向同性的过载&根据结构
要求#为满足折叠要求#翼型最大厚度小于%$f)
选取翼型升阻比N$Y ,$-作为目标函数#N和Y
分别为单位长度翼型的升力和阻力#采用7(E&D/
法描述翼型#修改特征参数#生成新翼型并选优)翼
型外形生成(网格生成及气动计算通过程序和宏命
令搭建自动流程)翼型设计流程如图3所示)

JLJ!设计与优化过程
选取E(D$.$$超临界翼型的上表面作为原

始型面#沿翼型轴线做对称的下表面#生成对称翼
型)为满足最大厚度要求#将对称翼型进行缩比#
使最大厚度小于%$f#形成基准翼型)表%给出
了影响对称翼型的特征参数的取值范围#用于限
制特征参数)

优化算法采用基于直接搜索的改进的7@PNAA
算法*$-+#整个寻优过程分为若干阶段#优化参数"
个#每一阶段进行2次一维搜索)先依次沿已知"
个方向搜索#得到最优点#然后沿本阶段初始点与该
最优点连线方向搜索#得到阶段最优点#再用最后的
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图R!翼型设计流程

H12IR!419A-153*012/A5-@)P(9.

表G!翼型参数范围

$(EIG!+(/2*-A(19A-15’(9(,*.*90

特征参数 最小值 最大值

3AN$f -c" %c"

.B$f !" "-

’B$f "c3" 2

&GN$!g" - %"

’bbB$f 9#- 9$-

搜索方向取代前"个方向之一#开始下一阶段迭代)
原始的7@PNAA算法要求每一维的搜索都得到最优
点#需要很大的计算量#改进的方法限定了一维搜索
的最大次数#以各相应搜索方向的最后步长作为下
一轮迭代中此方向的起始步长#从而保留了搜索趋
势)在每一维搜索中#若已计算!个点#则利用当前
最优点与最近的$个点#根据这!个点的目标函数
值构造抛物线#取当前点到抛物线的最优点构成新
步长)为展现优化迭代过程#本文选取了优化过程

中的!个对称翼型#分别标记为 ((8(/)其中%/
为最优翼型#((8是优化过程中生成的中间翼型)
各翼型的参数见表$)

表K!=4+&%!翼型参数

$(EIK!=4+&%!(19A-15’(9(,*.*90

翼型 %% %$ %! %# %" %2

基准 -c%$2 9-c%## -c!22 9-c3$" -c#3# 9-c-43

( -c%!# 9-c-"$ 9-c!2. -c4!- 9-c42. -c!$#

8 -c%$2 -c-"" 9-c34- %c222 9%c2"" -c"4.

/ -c%". 9-c!%2 -c2$$ 9-c222 -c%$" -c-33

!! 图.给出了基准翼型与中间翼型在典型工况
下的上(下表面压力分布曲线#图中%’$=为翼型纵
坐标相对于单位弦长的百分比#=N 和=Y 分别为单
位长度翼型的升力系数与阻力系数)

优化翼型显著改变了上(下表面的压力分布#相
比于基准翼型#优化过程中翼型下表面的激波都被
削弱)与基准翼型相比#翼型 (的前缘半径变大#
最大厚度位置曲率减小#整个翼型的上型面变得相
对平坦#升阻比由%!c2增大到%2c$#但未达到目标
值)翼型8在(的基础上进行了若干次迭代#前缘
半径回调变小#同时最大厚度位置前移#升阻比较(
外形略有减小)经过反复迭代#翼型/的前缘半径
显著增大#后缘倾斜角减小#最大厚度也有所增加#
因受参数限制#故翼型的相对厚度为%%c.f#未超
过%$f#满足结构要求)/外形的升阻比与基准翼
型相比提高了"-c3.f#达到$-c"#满足迭代停止条
件#至此迭代结束)

图4给出了优化翼型/在典型工况小攻角范
围内上(下表面压力分布云图)图!L"!!K"分别对
应$d-g#$g##g#2g)由图!:"可知#$d$g时#上表面
激波分离点在弦向位置2-f以后#随着攻角的增
大#激波分离点逐渐前移)云图证明%带有超临界型
面的对称翼型在高亚跨声速段同样能够推迟激波分
离#达到减阻増升的目的)

#!风洞试验验证与工程应用
将设计翼型应用于某鸭式导弹)在2--CCl

2--CC亚跨超风洞进行风洞试验#舵面和尾翼翼
型均采用设计翼型#如图%-所示)

图%%(%$给出了全弹法向力系数与俯仰力矩系
数的/Z5计算结果与风洞试验结果的对比曲线)
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图T!表面压力分布

H12IT!419A-15(/30<9A()*’9*00<9*310.91E<.1-/

图U!翼型!压力云图

H12IU!=9*00<9*310.91E<.1-/)-/.-<9-A(19A-15!
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图%%为无舵偏状态与4g舵偏的法向力系数=I#试
验马赫数为-c.#试验雷诺数为4c#l%-2)图%$为
无舵偏状态与4g舵偏的俯仰力矩系数K_)数值计
算平均误差在"f以内#个别点误差在%-f以内)
试验结果表明%使用设计翼型的导弹性能满足预想
的设计指标#翼型设计方法有效)

图GV!风洞试验

H12IGV!\1/3.<//*5.*0.

图GG!法向力系数对比

H12IGG!!-,’(910-/-A/-9,(5A-9)*)-*AA1)1*/.0

图GK!俯仰力矩系数对比

H12IGK!!-,’(910-/-A’1.)P1/2,-,*/.)-*AA1)1*/.0

"!结束语
本文提出了超临界对称翼型的概念#采用

7(E&D/法建立翼型表达式#搭建单目标设计优化
流程#将超临界对称翼型应用于某鸭式布局导弹#并
进行了风洞试验验证)试验结果表明%使用7(ES
&D/法设计对称翼型既可有效拟合翼型又可减少
参数变量个数)本文的研究方法不仅可应用于超临
界翼型设计#也可应用于各速度段的对称翼型设计#
具有一定的工程应用价值)本文的不足之处在于只
侧重于二维翼型设计和优化#后续将进一步考虑翼
面三维效应改进)
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