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摘要：目前在进行临近空间太阳能无人机的设计时，通常采用常规布局，但常规布局的无人机在空气密度低的飞行环境中，

速度小、动压小，气动性能较差，且常规布局飞机的表面不平整，不利于太阳能电池的大面积铺设；为此，特设计了一种飞翼布

局的临近空间太阳能无人机，通过对翼型的气动仿真分析，优选出适合临近空间飞行环境、适用于飞翼无人机的反Ｓ型低雷诺数

翼型，并采用翼梢外洗设计以改善无人机的稳定性，最后使用数值计算方法进行仿真计算，检验所设计飞翼无人机的气动性能；

结果表明，根据数值方法仿真，所设计的临近空间太阳能飞翼布局无人机气动性能得到显著改善。
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０　引言

临近空间太阳能无人机是指以太阳能作为能量来源、

以螺旋桨作为推进系统、依靠气动升力进行飞行的、飞行

高度多位于１８ｋｍ以上的临近空间领域的电动无人驾驶飞行

器［１２］，其飞行环境不同于传统飞行器，位于距地面２０～

１００公里的临近空间空域
［３］。临近空间的飞行环境，具有空

气相对稀薄、环境压力低、风速变化大、太阳辐射强等特

点。临近空间太阳能无人机作为一种新兴的飞行器，具有

大巡航高度、长航时、大尺寸以及安全性好的特点。它可

作为多种任务平台，如气象探测、通讯中继，互联网覆

盖等［４］。

目前，临近空间无人机多采用传统常规布局，由于临

近空间环境的特点，无人机飞行环境空气密度小，对发动

机的工作效率产生限制，并且现阶段光伏材料能量转换效

率低［５］，能量供应有限，因而无人机的速度通常较低，飞

行雷诺数较传统飞机低１～２个量级，飞行动压较小，其气

动性能较差，且传统常规布局无人机外表不够平整，仅机

翼可铺设太阳能电池，因而在临近空间太阳能无人机的能

量供给上存在一定的限制，从而也限制了无人机的载荷携

带以及无人机的任务需求。为改善临近空间太阳能无人机

特性，除了选用气动性能更好的布局形式，也需保证其可

增大太阳能电池的铺设面积以确保能量供应。

本文设计了一种大展弦比的临近空间太阳能飞翼无人

机。相比目前常见的常规布局无人机，飞翼布局无人机具

有较轻的结构重量、较好的气动特性等优势［６７］。在总重相
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同的条件下，飞翼布局无人机较轻的结构使得其能够携带

有效载荷，从而可使得无人机的任务更为多样化。临近空

间太阳能无人机采用太阳能供能，需在其表面铺设太阳能

电池，受目前太阳能电池自身特性的限制，无人机表面需

尽可能的平坦，飞翼布局无人机在这一问题也具有较大优

势，翼身一体化的布局形式，使得无人机全机表面均可铺

设太阳能电池，从而在能量的供给上也优于传统常规布局

的无人机［８］。此外，在考虑了临近空间飞行器低雷诺数［９］的

特点后，选取了适用于飞翼布局无人机的低雷诺数反Ｓ翼

型，并采用翼梢外洗设计来改善飞翼无人机的稳定性［１０］，

以期得到更为优化的气动性能。

１　飞翼气动布局设计与仿真方法

１１　飞翼布局设计原理

飞翼布局无人机无尾，机身与机翼融为一体，飞行时

的升力大，阻力小，升阻比高。飞翼布局无人机所承受的

全部重力基本上是沿展向分布的，与机翼的气动载荷分布

情况基本一致，而不像常规布局飞机那样，重力主要集中

在飞机中部，机翼要承受很大的弯曲载荷，因而飞翼布局

无人机结构重量也比较轻［１１］。此外，无尾的设计也有利于

提高飞机的隐身性［１２］。根据对飞翼布局气动特性的分析，

在进行飞翼布局无人机设计时应注意：

巡航升力系数和纵向静安定度不能过大，由于飞翼布

局无平尾和垂尾，因此其舵面效能较低，若使用过大的巡

航升力系数会带来打的低头力矩，导致配平困难及配平阻

力的增加，而过大的纵向静安定度则使无人机在非配平状

态下需要较大的偏转角度，其相应会带来阻力的增加，导

致升阻比下降［１３］。

在飞翼布局无人机的减阻方面，由于飞翼布局采用了

一体化设计原则［１４］，其浸润面积大大减小，因此其设计本

身即可大幅度降低了摩擦阻力；对于诱导阻力，传统方法

是增大展弦比和对环量进行控制，设计中为更加适用于临

近空间，采用了大展弦比，并采用根梢比２．２的设计
［１５］，

使得环量沿展向尽量成椭圆形最佳分布，从而减少了诱导

阻力；此外，对于干扰阻力，其主要是因部件之间的相互

响而产生的，飞翼布局采用了无尾设计，并采用翼身一体

化结构，故而该项阻力可大幅度降低。

根据文献调研［１６］，飞翼布局形式飞机升阻比范围如下：

低速和亚声速可达１５～１８，跨声速可达１０～１２，最大马赫

数为２的超音速飞机约为４～８。

本文所设计的临近空间太阳能飞翼无人机的展弦比

为２５，翼展为６０ｍ，设计思路为：首先通过仿真分析，

优选出适合临近空间飞行特点且适用于飞翼布局的反Ｓ

型低雷诺数翼型，通过布置升阻特性良好的翼型，并进

行适当的几何扭转即翼梢外洗设计，以提高全机气动

性能。

１２　翼型选择

根据临近空间飞行器低雷诺数特性，并考虑飞翼无人

机稳定性要求，本文中选取适合于低雷诺数的反Ｓ翼型。

分析几种低雷诺数翼型［１７］，由图１、２的结果，根据分析结

果，选择翼型ＮＡＣＡ８－Ｈ－１２，该翼型为反Ｓ翼型，俯仰

安定性好，且升力系数不会过大而影响无人机配平，适用

于翼身一体化的飞翼布局使用。

图１　低雷诺数反Ｓ翼型分析 （ａ）

图２　低雷诺数反Ｓ翼型分析 （ｂ）

１３　飞翼气动布局研究模型

在对太阳能无人机进行飞翼布局设计时，为使得无人

机翼身一体化，气动性能更佳，采用内外机翼无机身模

型［１８］，如图３，即将飞翼中间厚度较大的部分作为内段机

翼，外侧厚度较小的部分作为外段机翼，使得整个无人机

成为一个巨大的升力面，并在翼梢采用外洗设计，以改善

飞翼无人机的稳定性，以期得到最佳的气动特性。具体气

动布局如图４所示。

图３　临近空间太阳能飞翼无人机结构布局

图４　临近空间太阳能飞翼无人机布局
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临近空间太阳能飞翼无人机气动性能设计仿真 ·２１３　　 ·

临近空间太阳能飞翼无人机设计翼展为６０ｍ，展弦比

２５ｍ，且翼型ＮＡＣＡ８－Ｈ－１２，翼根处弦长取２．４ｍ，翼

梢处弦长取１．０９１ｍ，可使根梢比接近２．２，使得环量沿展

向尽量成椭圆形最佳分布。据此设计的临近空间太阳能飞

翼布局无人机气动模型如图４。

飞翼无人机气动布局参数如表１所示。

表１　临近空间太阳能飞翼无人机参数

部件名称 参数

翼展 ６０ｍ

对称面处翼弦 ４．８ｍ

内翼段外侧翼弦 ２．４ｍ

外翼段外侧翼弦 １．０９１ｍ

!

翼段上反角 １°

外翼段上反角 ５°

内翼段后掠角 ７．３５０°

外翼段后掠角 １．８１１°

翼梢扭转角 －６°

１４　数值计算方法

本文采用的数值模拟仿真方法，以三维雷诺平均Ｎ－Ｓ

方程作为控制方程，并选用湍流模，对气动布局方案进行

气动力计算。计算条件为２０ｋｍ 高度，空气密度为ρ＝

０．０８８ｋｇ／ｍ
３，粘度系数为μ＝１．４２１６×１０

－５
Ｐａ·ｓ，来流速

度为２０ｍ／ｓ，攻角α＝－１０°～２０°。

１．４．１　控制方程

在笛卡尔坐标系下，三维雷诺平均Ｎ－Ｓ方程的一般形

式为：
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１．４．２　湍流模型

在本文计算中，利用Ｆｌｕｅｎｔ，并选用湍流模型进行计

算。计算条件为２０ｋｍ高度，空气密度为ρ＝０．０８８ｋｇ／ｍ
３，

粘度系数为μ＝１．４２１６×１０
－５
Ｐａ·ｓ，来流速度为２０ｍ／ｓ，

攻角为α＝－１０°～２０°。

取犽－狑湍流模型，其方程为：
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　　其中：部分参数表达式具体如下：

μ狋 ＝ρ犆μ
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犕狋＝
犽

犪槡２

犛＝ ２犛犻犼犛犻槡 犼
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犆μρη
３ １－η

η（ ）０
１＋βη

３

犛犻犼 ＝
１

２

狌犼
狓犻

＋
狌犻

狓（ ）犼
式中，犽为单位体积湍流动能，ε为单位体积湍流动能耗散

率，犱为当地音速，犚为添加项，犱犽和犱２分别为Ｐｒａｎｄｔｌ对

于犽、ε的逆效应，犆μ、β、η、η０、犆１ε为常数。

１．４．３　边界条件

计算的边界条件为无滑移条件，远场处为自由流条件，

计算残差收敛精度为１０
－６。

１．４．４　网格生成

利用ＩＣＥＭ软件，基于多块理论，分析几何模型并进

行块划分、修改等，并通过建立映射关系及边界节点调整，

建立结构化网格，并检查及光顺网格，以期仿真计算结果

更为精确。

图５　临近空间太阳能飞翼无人机对称面边界层网格

图６　临近空间太阳能飞翼无人机结构化网格

２　气动特性仿真结果与分析

２１　升阻力特性

图７～图８为巡航速度２０ｍ／ｓ，巡航高度２０ｋｍ处，临

近空间太阳能飞翼无人机的气动特性计算结果。

由图可以看出，由于在机翼展向对于翼型及根梢比的

合理选择，并进行了适当的几何扭转，有效减小了阻力，

在０°攻角时的阻力系数仅为０．０１３４２。同时，升力系数曲线

的线性段较长，翼型在α＝９°前，太阳能飞翼无人机的升力

系数基本随攻角的增大而呈线性递增趋势，在９°～１３°的范

围内，升力系数犆犔 开始偏离直线段，呈现非线性增加趋

势，在α＝１３°时达到最大值，失速特性较好。
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图７　升力、阻力系数随攻角变化曲线图

图８　升阻比随攻角变化曲线

由计算结果可知，设计外形具有非常好的升阻特性，

在仿真计算的攻角范围内升阻比较高，在失速攻角前呈现

明显的线性递增趋势，在０°～１０°的攻角范围内升阻比均保

持１０以上，更是在α＝６°时达到最大值２８，属于相当高的

范围，该飞翼无人机的升阻特性提升非常明显。

２２　纵向静稳定性

本文研究中，对太阳能飞翼无人机进行稳定性分析，

采用机体坐标系，以机头为原点，沿对称面翼弦方向为狓

轴，并使用右手坐标系。当气动焦点与无人机重心重合时，

其纵向力矩系数犆犿 基本不随攻角α变化。设置不同参数，

调整无人机重心，当重心位置布置在狓＝１．７２５时，其结果

如图９所示。

由图９可知，该临近空间太阳能飞翼无人机的气动焦点

在对称面上、狓＝１．７２５ｍ处。在设计阶段，应根据气动焦点

的位置确定重心位置，为确保无人机的稳定性，需适当放宽

静稳定性，将重心布置在气动焦点之前，并根据前述飞翼气

动布局设计原理，静稳定裕度亦不可过大，这里取静稳定裕

度１２％，则重心位置为对称面上狓＝１．３９６ｍ处。

由于飞翼布局无尾翼的特点，为增加其稳定性，本文

对飞翼无人机增加了翼梢外洗 （翼梢扭转角－６°）的设计，

图９　重心与气动焦点重合时Ｃｍ基本不随攻角变化

飞翼无人机的纵向力矩系数犆犿 变化如下：

图１０　纵向力矩系数犆犿 随攻角变化

图１１　升阻比变化随攻角变化

由图１０～１１结果可知，飞翼无人机的纵向力矩系数犆犿

曲线呈线性变化趋势，且斜率为负、基本不随攻角变化，

充分说明飞翼无人机不是必然是纵向不稳定的。此外，当

翼梢外洗设计时，同一攻角下无人机的升阻比略高，但零

纵向力矩系数为负值，即无人机无法在正攻角情况下配平，

且平衡攻角 （犆犿＝０）处的升阻比太低，仅为０．８２；采用了

翼梢外洗设计后，飞翼无人机的零纵向力矩系数改善为正

值，可在正攻角下配平，且平衡攻角 （犆犿＝０）处的升阻比

提高至６．１。综合考虑，采用翼梢外洗设计时飞翼无人机气

动性能可得到明显的改善。

３　结论

作为一种先进非常规气动布局，飞翼布局与常规布局

相比具有明显的气动性能优势。本文针对临近空间太阳能

无人机，利用数值方法对其进行了气动仿真分析，结果表

明：由于临近空间的飞行环境决定了临近空间飞行器的低

速、低雷诺数特性，进而造成了临近空间太阳能无人机飞

行动压小的特点，通过选用飞翼、大展弦比的气动布局形
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式，可明显弥补现有临近空间太阳能无人机常规布局的气

动不足。临近空间太阳能飞翼布局无人机从气动外形上看，

为翼身融合设计，整个飞机是一个升力面，设计符合全升

飞行器 （Ａｌｌ－Ｌｉｆｔｉｎｇ－Ｖｅｈｉｃｌｅ）概念，即飞行器上所有的

水平安装部件都能够在全包线内成比例的提供升力，提高

了升力特性，其大展弦比机翼又可以有效地减小诱导阻力，

无尾布局形式亦避免了尾翼带来的附加阻力，大的升力特

性和小的阻力特性使得飞翼布局的无人机具有高升阻比特

性，在攻角处的阻力系数仅为 ０．０１３４２，升阻比可达

９．３１５２，最大升阻比可达２８，明显超越前述文献调研中的

飞翼布局低速飞机１５～１８的升阻比范畴，气动特性更为良

好；为贴合飞行环境以及改善飞翼布局稳定性而采用的反Ｓ

翼型和翼梢外洗设计也使得该飞翼无人机的稳定性得到明

显提升，使得无人机可在正攻角下配平，平衡攻角处的升

阻比由无外洗设计时的０．８２提升至有外洗设计时的６．１。
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８　在轨测试结果

ＨＸＭＴ卫星在轨运行期间，ＧＰＳ自主校时功能运行正

常。数管ＣＴＵ与ＧＰＳ校时周期为１ｍｉｎ （±１ｓ），校时误

差约为２２．５～７７．５μｓ之间，满足小于１ｍｓ的指标要求。

图５　在轨期间ＧＰＳ自主校时时差

９　结束语

本文对ＨＸＭＴ卫星的时间管理模型、运行机制进行了

描述，对卫星时间系统的设计方法和内容进行了详细说明，

通过在星地测控对接实验、在轨运行结果对时间系统的性

能进行了实际验证。经验证，ＨＸＭＴ卫星时间系统的设计

完全满足卫星全生命周期飞行期间平台和载荷时间用户的

使用需求，满足星地测控时间误差需求，满足卫星轨道姿

态机动的时间需求。后续空间科学试验卫星时间同步系统

设计时可以充分借鉴本设计方法。
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