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基于响应面和遗传算法的尾座式无人机结构参数优化
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摘要: 设计了一种垂直起降尾座式无人机,利用中心组合试验(Central composite design,CCD)对无人机的翼展长、
后掠角、小翼高和小翼厚 4 个结构参数进行设计,构建了 25 组样本点。 利用 ANSYS CFX 进行升阻比和阻力数值模

拟,通过 Design鄄Expert 软件建立无人机结构参数与升阻比、阻力的响应面模型,其中升阻比随着翼展长和小翼高的

增加而增大,后掠角和小翼高对升阻比的影响较小,当攻角为 4毅 ~ 8毅时,升阻比随小翼厚的增加而减小,当攻角为

10毅 ~ 12毅时,升阻比随小翼厚的增加而增大;阻力随着翼展长和小翼厚的增加而增大,随小翼高的增加而减小,随
后掠角的增加先增大后减小。 以升阻比最大和阻力最小为优化目标,采用多目标遗传算法进行结构参数优化,得
到最优结构参数为:翼展长 1 123 mm、后掠角 34毅、小翼高 39 mm、小翼厚 3 mm,与原始样机相比升阻比提高了

12郾 4% ,阻力降低了 5郾 3% 。 采用风洞试验对响应面模型进行了验证,其中升阻比和阻力的数值模拟相对误差小于

8郾 0% ,响应面模型相对误差小于 3% ,表明响应面模型具有较高的精度和良好的通用性,可用于垂直起降尾座式无

人机的优化设计。
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Abstract: An agricultural vertical take鄄off and landing (VTOL) tail鄄sitter UAV with symmetrical winglets
and wings was designed. The main parameters of the tai鄄sitter, wingspan, sweep angle, winglet height
and winglet thickness were investigated to optimize the structure design. Central composite design (CCD)
was employed to construct 25 sample points. Numerical simulation of lift drag ratio and drag were carried
out with ANSYS CFX. The response surface models (RSM) of UAV structure parameters with lift drag
ratio and drag were established by Design鄄Expert software. The lift drag ratio was increased with the
increase of wing length and height of winglet. The lift drag ratio was decreased with the increase of wing
thickness at attack angle of 4毅 ~ 8毅, and with the decrease of wing thickness at attack angle of 10毅 ~ 12毅.
The impact of sweep angle and wing height on the lift drag ratio was small. The drag was increased with
the increase of wing length and thickness of wing, and decreased with the increase of winglet height. The
drag was increased firstly with the increase of sweep angle and then decreased. The multi鄄objective



genetic algorithm was used to optimize the structural parameters, with maximum lift drag ratio and
minimum drag as optimal objects. The optimal structural parameters were wingspan of 1 123 mm, sweep
angle of 34毅, wing height of 39 mm, and wing thickness of 3 mm. Compared with the original
configuration, the average lift drag ratio was improved by 12郾 4% , while the average drag was reduced by
5郾 3% . The response surface model was validated by wind tunnel test. The numerical simulation error of
lift drag ratio and drag was less than 8郾 0% , and the error of response surface model was less than 3% .
It was shown that the response surface model had high accuracy and good versatility, and it can be used
in the optimization design of vertical takeoff and landing of tailstock UAV. The results were of great
significance for the design of tail鄄sitter UAV.
Key words: tail鄄sitter UAV; structure optimization; genetic algorithm; response surface

0摇 引言

尾座式无人机是一种尾座坐地式垂直起降飞行

器,融合了多旋翼的垂直起降特性和固定翼的高效

巡航特性,有效解决了多旋翼航程短和飞行效率低,
固定翼无人机起降难、部署时间长和辅助保障设备

多等问题,可以满足日益复杂的农业低空遥感作业

要求[1 - 3]。 相较于其他垂直起降无人机,尾座式无

人机无需额外的转动控制部件,具有结构简单、质量

轻、整机自然稳定性好和操作简便等优点,近些年得

到广泛关注。
国 内 外 学 者 常 用 计 算 流 体 动 力 学

(Computational fluid dynamics,CFD)方法进行尾座

式无人机的设计和气动优化,通过 CFD 数值模拟方

法能够获得无人机的升力、阻力和升阻比等气动特

性参数,通过气动参数的分析,在机翼、螺旋桨、小翼

和副翼等部件的结构参数优化、气动布局优化和动

力学建模等方面已取得了一定的研究成果[4 - 17]。
由于 CFD 计算方法只能获得离散的数据点,很难进

行全局范围内最优结构参数的求解,因此基于全局

最优点求解的响应面和多目标遗传算法 (Multi鄄
objective genetic algorithm,MOGA)受到越来越多的

关注,并逐渐应用到结构设计中。 在复合材料无人

机的结构强度改进、机翼的减重、动力系统飞行效率

的提高、换热器结构参数优化和加工机床的结构设

计等方面取得了很多研究成果[18 - 25]。
本文将响应面和多目标遗传算法应用于尾座式

无人机的优化设计,构建无人机的翼展长、后掠角、
小翼高和小翼厚 4 个结构参数与升阻比和阻力的响

应面模型,以升阻比最大、阻力最小为优化目标,采
用多目标遗传算法求解最优结构参数。

1摇 材料与方法

1郾 1摇 尾座式无人机结构与参数

1郾 1郾 1摇 结构布局

设计的尾座式无人机采用飞翼双动力前拉布局

形式,如图 1 所示,主要由左右对称的机翼、小翼、电
机座、正反转电机和螺旋桨组成。 碳杆贯穿机翼、电
机座和小翼,起到机身加固和安装定位的作用。 机

翼通过翼根胶粘的方式组成机身,小翼和电机座通

过胶粘的方式固定在机身上,并且保持小翼和电机

座轴线与机身轴线平行。 电机和螺旋桨通过螺纹固

定在电机座上。

图 1摇 尾座式无人机结构示意图

Fig. 1摇 Schematic of tail鄄sitter UAV
1. 机翼摇 2. 小翼摇 3. 舵面摇 4. 电机座摇 5. 电机摇 6. 螺旋桨

摇
尾座式无人机有多旋翼起降和固定翼巡航两种

飞行模式。 多旋翼起降时,通过正反转螺旋桨为无

人机提供垂直上升的动力;并通过两个反转差速电

机的转速进行左右的姿态控制;通过舵面的俯仰运

动进行无人机的俯仰姿态调节。 当飞机达到一定高

度时,切换为固定翼巡航模式,电机工作模式转换为

反转同速电机,为固定翼巡航状态提供前拉动力;舵
面的工作模式转换为固定翼混控模式,进行固定翼

的俯仰和盘旋姿态的控制。
1郾 1郾 2摇 结构参数范围

尾座式无人机采用飞翼布局形式, 根据文

献[4 - 5]可知,翼展长、后掠角、小翼高和小翼厚是

影响尾座式无人机升阻比和阻力的主要因素,如
图 2 所示。

由文献知现有的小型固定翼无人机的翼展长 b
的范围为 900 ~ 1 200 mm,后掠角 撰w为 15毅 ~ 60毅,小
翼高 lv为 0郾 05b ~ 0郾 3b,小翼厚 h 为 3 ~ 7 mm,确定

尾座式无人机结构参数范围为: 翼展长 900 ~
1 300 mm,后掠角为 15毅 ~ 35毅,小翼高 25 ~ 45 mm,
小翼厚 3 ~ 7 mm。 本文以翼展长 1 000 mm,后掠角
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图 2摇 尾座式无人机的结构参数

Fig. 2摇 Structural parameters of tail鄄sitter UAV
1. 机翼摇 2. 小翼

摇
20毅、小翼高 30 mm 和小翼厚 6 mm 为原始样机进行

结构参数优化。
1郾 1郾 3摇 结构参数优化流程

尾座式无人机结构参数优化流程如图 3 所示。

图 3摇 结构参数优化流程图

Fig. 3摇 Flow chart of structural parameter optimization
摇

本文对尾座式无人机的翼展长、后掠角、小翼高

和小翼厚 4 个结构参数进行优化,通过 CCD 进行

4 个结构参数的组合设计得到 25 个组合样本点和

3 个对照样本点,在 CFD 中模拟计算得到各样本点

的升阻比和阻力,并通过风洞试验验证 CFD 数值模

拟方法的可靠性。 利用多项式回归的方法分别建立

了升阻比和阻力与结构参数的响应面模型,并由对

照样本点的 CFD 模拟值进行验证,以升阻比最大和

阻力最小为优化目标,利用多目标遗传算法进行结

构参数优化得到最优结构参数。
1郾 2摇 无人机外流场数值模拟方法

尾座式无人机的结构优化是反复权衡续航时间

和姿态转换稳定性的过程,其中较大的升阻比能够

提高无人机的气动效率,延长续航时间;较小的阻力

能够降低无人机的侧向滑移,提高转换过程的稳定

性。 本文采用 CFD 数值模拟的方法对尾座式无人

机的升阻比和阻力进行模拟计算。 由于螺旋和电机

布置在机翼的气动弦长上,螺旋桨在机翼上作用力

可视为 0毅攻角下的气动力,相对较小可以忽略。 并

且由于无人机为左右对称布局,利用 CATIA 软件对

机身左侧建立三维模型,并去掉螺旋桨、电机和电机

座等结构。 将三维模型导入 ANSYS 的 Geometry 模

块构建外流场的三维实体模型,利用 ICEM 对外流

场进行非结构体网格划分,而且为了更好地捕捉无

人机近壁面外流场区域的流动细节,对无人机周围

网格进行局部加密处理,如图 4a 所示,最终生成的

外流场网格数量为 230 万个节点,无人机近壁面处

的网格如图 4b 所示。

图 4摇 无人机外流场网格

Fig. 4摇 Grid of UAV outflow
摇

尾座式无人机的姿态转换过程是攻角逐渐增大

的过程,当攻角超过 18毅时进入失速状态,为非定常

流动模式,现有的 CFD 软件无法进行精准模拟,本
文模拟不同结构的无人机在攻角为 4毅 ~ 12毅时的升

阻比和阻力。 无人机的飞行速度为 12 m / s、雷诺数

为 50 000 时为湍流,选用 SST k 棕 模型,入口速度

为 12 m / s,速度夹角为 4毅 ~ 12毅,出口压力为标准大

气压,计算区域的边界假定为无滑移条件,用标准的

边界方程进行近壁面处理,用 SIMPLE 算法进行方

程求解。
1郾 3摇 组合样本点设计及模型构建方法

1郾 3郾 1摇 组合样本点设计

CCD 设计是在两因子全水平试验的基础上增

加了重复使用的中心点和轴向点,使得每个因子有

5 个变量水平(如图 5 所示),以适应二次模型的拟

合。 利用 CCD 对翼展长、后掠角、小翼高和小翼厚

4 个结构参数进行设计得到 16 个立方点、8 个轴向

点和 1 个中心点,总计 25 个组合样本点。 在组合样

本点之外随机抽取 3 个对照样本点,用于验证响应

面模型的通用性。
1郾 3郾 2摇 模型构建方法

利用 CFD 计算 25 个组合样本点的升阻比和阻

力,并采用二次多项式拟合的方法分别构建升阻比

和阻力与 4 个结构参数的响应面模型。 响应面模型

表示为
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图 5摇 CCD 样本点设计

Fig. 5摇 Design of CCD sample points
摇

yi = Cti + 着 (1)
其中 C = [C1 摇 C2 摇 C3 摇 C4]
式中摇 yi———第 i 个点的响应面模型估算值

ti———第 i 个点的回归系数

C———回归参数矩阵

着———相对误差

1郾 4摇 多目标遗传算法

尾座式无人机以固定翼巡航模式进行目标区域

的遥感图像采集,在设计过程中应保证无人机获得

较大的升阻比。 姿态转换过程中俯仰角从 0毅逐渐

增加到 90毅,在该过程中为保证姿态转换过程的平

稳性,无人机的阻力应尽量小,则无人机的多目标遗

传算法公式表示为

max K(x) = [K1(x)摇 K2(x)摇 …摇 KN(x)]
(2)

min D(x) = [D1(x)摇 D2(x)摇 …摇 DN(x)]
(3)

s. t.

K i(x)逸K0(x)
Di(x)臆D0(x)

( i = 1,2,…,N)

xdmin臆xd臆xdmax (d = 1,2,3,4

ì

î

í

ï
ï

ïï )
其中 x = (x1,x2,x3,x4)
式中摇 x———结构参数向量

xd———结构参数

MOGA 的求解过程是一个种群构建、个体求解

和个体寻优的循环过程,直至达到设定的目标函数。
利用 1郾 3郾 2 节构建的响应面模型进行个体求解,并
通过约束条件进行个体筛选,并重新构建种群,循环

迭代直至寻找到升阻比最大且阻力最小的最优个

体,即为最优结构参数。
1郾 5摇 数值模拟方法验证

1郾 5郾 1摇 试验设备

基于升阻比和阻力的 CFD 模拟值建立响应面

模型,采用风洞试验进行 CFD 数值模拟方法的验

证。 在 25 个 CCD 组合样本中随机选择一个样本点

参数为:翼展长 1 000 mm、后掠角 27毅、小翼高 40 mm
和小翼厚 5 mm,并分别测定样本在不同风速下的升

阻比和阻力。 由于风洞的风场直径(800 mm)限制,
根据风洞试验的相似准则,将样本按照 1颐 0郾 6 的比

例进行缩放,得到风洞模型尺寸为翼展长 600 mm、
后掠角 27毅、小翼高 24 mm 和小翼厚 3 mm,采用 3D
打印技术进行风洞模型的加工,如图 6 所示。

图 6摇 风洞试验样机

Fig. 6摇 Wind tunnel experimental prototype
摇

1郾 5郾 2摇 试验条件与方案

风洞试验系统包括无人机模型、飞机支架、六分

量应变天平、风机、变频器和数据采集控制系统等,
如图 7 所示。 无人机模型加工过程中,为保证机翼

的流线分布形式和表面光洁,采用展向扫描递推的

打印方式进行模型的加工,并对凹槽和缝隙进行蒙

皮处理。 为降低支架对无人机尾部气流的干扰,采
用天平内嵌机身和支杆延伸的安装方式进行样机的

固定。 为保证模型在风场中数据的准确性,试验过

程中无人机保持在风场的中心位置(离地 1郾 4 m)。
试验过程中变频器控制风机转速待风速平稳后,由
六分量应变天平进行升力和阻力的采集,并由数据

分析系统对采集到的 1 000 组数据进行处理,最终

得到无人机的升阻比和阻力。

图 7摇 风洞试验系统

Fig. 7摇 Wind tunnel experiment system
1. 天平支架摇 2. 风机摇 3. 试验样机摇 4. 六分量应变天平

摇
风洞试验在西北工业大学翼型叶栅空气动力学

重点实验室内进行,试验中测定无人机俯仰角为

8毅,通过变频器将风速稳定在 12 ~ 20 m / s 之间,间
隔 2 m / s,测定样机在不同风速下的升阻比和阻力,
并将 CFD 的模拟值与风洞试验测量值进行对比。
1郾 5郾 3摇 数值模拟结果验证

无人机工况的改变,实际上是雷诺数的变化。
依据雷诺数相似理论,几何相似的前提下,相同的雷
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诺数具有相似的气动特性[26]。 绘制样本和风洞模

型在不同雷诺数下的升阻比和阻力散点图,并与风

洞数据进行对比,如图 8 所示。

图 8摇 风洞试验验证结果

Fig. 8摇 Wind tunnel test results
摇

风洞模型与样本的升阻比相对 误 差 小 于

2郾 3% ,阻力相对误差小于 2郾 7% ,表明基于等比缩

放的方法进行数值模拟具有较高的可信度;风洞模

型的仿真数据与试验的升阻比相对误差小于

7郾 3% ,阻力相对误差小于 5郾 8% ;样本的仿真数据

与试验的升阻比相对误差小于 8郾 0% ,阻力的平均

相对误差为 5郾 7% ,在允许的误差范围内。 风洞模

型与样本的误差原因是缩放带来的原理误差;风洞

模型仿真数据与试验数据的误差原因是风洞模型采

用三维打印加工,模型的表面粗糙度会影响机翼近

壁面的流场分布,风洞模型阻力较小,试验过程中模

型的抖动和信号干扰等因素均会影响阻力的测量精

度;样本仿真数据与试验的误差原因是由缩放原理

和试验环境共同导致,但试验结果误差小于 8% ,在
允许范围内,表明 CFD 数值模拟方法可靠,可以用

于尾座式无人机的外流场模拟。

2摇 结果与分析

2郾 1摇 结构参数对升阻比和阻力的影响

2郾 1郾 1摇 结构参数对升阻比的影响

无人机的升阻比主要与翼展长 b、后掠角 撰w、小
翼厚 h 和小翼高 lv等结构参数有关,建立各结构参

数在不同攻角 琢 下的升阻比变化曲线,如图 9 ~ 12
所示。

由图 9 可知,翼展长从 900 mm 增加到 1 300 mm
的过程中无人机的升阻比呈线性增加。 因为无人机

的升阻比与展弦比有关,展弦比越大升阻比越大。
当其它结构参数确定时,展弦比与翼展长呈线性关

系,即翼展长与升阻比线性相关。
在攻角不同的情况下,升阻比随后掠角和小翼

高的变化如图 10、11 所示。 在相同的攻角下升阻比

图 9摇 翼展长与升阻比的关系曲线

Fig. 9摇 Relationship curves between wing length
and lift drag ratio

摇

图 10摇 后掠角与升阻比的关系曲线

Fig. 10摇 Relationship curves between sweep angle
and lift drag ratio

摇

图 11摇 小翼高与升阻比的关系曲线

Fig. 11摇 Relationship curves between wing height
and lift drag ratio

摇
随后掠角的增大而略有减小,随小翼高的增加而略

有增大。 当攻角为 12毅时,后掠角为 35毅的升阻比比

后掠角为 15毅的降低了 1% ;小翼高为 25 mm 的升阻

比比小翼高为 45 mm 的升阻比下降了 1% ,表明后

掠角和小翼高对升阻比的影响较小。 因为升阻比主

要与展弦比相关,展弦比主要与翼展长和气动弦长

相关,在梯形翼中随着后掠角和小翼高的增加气动

弦长的变化较小,因此后掠角对升阻比 K 影响

较小。
由图 12 可知,在小攻角 4毅 ~ 8毅时,升阻比随小

翼厚的增加而逐渐减小,并且 4毅攻角时升阻比的下

降速率最大;在大攻角 10毅 ~ 12毅时,随着小翼厚的

增加,升阻比先减小后增大。 因为在小攻角时,小翼

主要用于降低翼尖扰流,减小诱导阻力提高升阻比,
并且随着小翼厚的增加,小翼表面的扰流情况加剧,
反而会增加诱导阻力降低升阻比;在大攻角的情况

下,小翼表面会出现涡的脱落,进而影响机翼表面的

气流分布。
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图 12摇 小翼厚与升阻比的关系曲线

Fig. 12摇 Relationship curves between wing thickness
and lift drag ratio

摇
2郾 1郾 2摇 结构参数对阻力的影响

在不同翼展长的情况下阻力随攻角的变化曲线

如图 13 所示。 计算结果表明,在相同的攻角下,阻
力随翼展长的增加而增大。 此外,在其它几何参数

确定时,随着翼展长的增加,阻力的增加速率变大。
因为机翼上下表面的压强差产生了升力,并且由于

气流压差的作用在翼尖附近会产生一个由下向上绕

的诱导阻力,随着翼展长的增加,诱导阻力增大,因
此增加了无人机的阻力。

图 13摇 攻角与阻力的变化曲线

Fig. 13摇 Relationship curves between attack angle and drag
摇

图 14 显示了在不同的小翼厚时,阻力随后掠角

的变化关系。 结果表明随着后掠角的增大,阻力先

增大后减小。 在指定小翼厚的情况下存在阻力的最

大值。 因为在后掠角为 15毅 ~ 20毅的变化过程中,机
翼的后缘逐渐由后掠变为水平,由于后缘气流附着

面积增加,导致阻力增加;在后掠角在 20毅 ~ 35毅的
变化过程中,随着前缘后掠角的增加导致机翼壁面

附近气流的提前分离,无人机的阻力逐渐减小。 此

外,在较小的小翼厚时,阻力的增加速率较慢。 它可

以解释为当小翼厚小于 4 mm 时,小翼可以视作为

薄片用于降低翼尖扰流,进而减小诱导阻力;当小翼

厚大于 4 mm 时,小翼可以视作翼展的延伸,并且在

小翼厚方向上会生成新的诱导阻力,并且随着小翼

厚的增加,诱导阻力变大。 结果表明,当后掠角增加

时,阻力先增大后减小;当小翼厚增加时,阻力逐渐

增加。
2郾 2摇 响应面模型建立与精度验证

2郾 2郾 1摇 响应面模型建立

利用 Design鄄Expert 软件,采用逐步回归的方法

图 14摇 后掠角与阻力的变化曲线

Fig. 14摇 Relationship curves between sweep angle and drag
摇

构建了翼展长、后掠角、小翼高和小翼厚 4 个结构参

数与升阻比和阻力的二次响应面方程

D = 6郾 771 + 0郾 006b - 0郾 023撰w + 0郾 005lv -
0郾 133h + 0郾 001撰2

w (4)

10 000K = - 2 417郾 69 + 11郾 13b + 105郾 97撰w -
2郾 36lv + 112郾 69h - 0郾 05b撰w - 0郾 001b2 - 1郾 49撰2

w

(5)
根据响应面方程对结构参数进行了敏感性分

析,灵敏度越高,表明该结构参数对性能的影响越显

著,结果如图 15 所示。

图 15摇 结构参数敏感性分析结果

Fig. 15摇 Sensitivity of structural parameters
摇

在阻力方面翼展长和小翼厚为正效应,后掠角

和小翼高为负效应,并且在灵敏度上 b > 撰w抑h > lv。
在升阻比方面,翼展长和小翼高为正效应,后掠角和

小翼厚为负效应;并且在灵敏度上 b > h > 撰w > lv。
2郾 2郾 2摇 响应面模型精度评价及验证

利用构建的升阻比和阻力响应面模型进行了

MOGA 中个体的求解,因此需要对响应面模型的精

度和通用性进行验证。 用 3 个对照样本点的 CFD
模拟值作为真值,并与响应面预测值进行对比,结果

如表 1 所示。
阻力的相对误差随着翼展长的增加逐渐减小,

升阻比的相对误差随着翼展长的增加先减小后增

大,3 个对照点的相对误差小于 3% ,表明响应面模

型具有较高的精度和良好的通用性,可用于尾座式

无人机升阻比和阻力的预测。
2郾 3摇 最优结构参数

以升阻比取得最大值、阻力取得最小值为目标

函数,利用 MOGA 在全局范围内寻找最优结构参

39第 5 期摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 刘文帅 等: 基于响应面和遗传算法的尾座式无人机结构参数优化



表 1摇 响应面模型精度验证

Tab. 1摇 Accuracy verification of response surface model
摇 名称 参数 对照点 1 对照点 2 对照点 3

翼展长 / mm 900 950 1 150

结构参数
后掠角 / ( 毅) 25 25 20
小翼高 / mm 30 30 30
小翼厚 / mm 5 4 5

响应面预测值 11郾 103 11郾 526 12郾 711
升阻比 CFD 模拟值 10郾 969 11郾 407 12郾 446

相对误差 / % 1郾 22 1郾 04 2郾 13
响应面预测值 0郾 767 0郾 792 0郾 935

阻力 CFD 模拟值 0郾 757 0郾 784 0郾 933
相对误差 / % 1郾 35 1郾 06 0郾 25

数。 采用筛选法构建初始种群,利用响应面模型进

行升阻比和阻力的计算,如图 16 所示,得到了 3 组

最优的结构参数如表 2 所示。 其中最优点 1 的升阻

图 16摇 多目标遗传算法寻优结果

Fig. 16摇 MOGA optimization result
摇

表 2摇 最优结构参数

Tab. 2摇 Optimal structural parameters

摇 摇 摇 参数
原始

参数值

最优

点 1
最优

点 2
最优

点 3
翼展长 / mm 1 000 1 193郾 9 1 153郾 4 1 123郾 3
后掠角 / ( 毅) 20 34郾 58 34郾 40 34郾 37
小翼高 / mm 30 40郾 08 39郾 79 39郾 26
小翼厚 / mm 6 3郾 01 3郾 22 3郾 21
面积 / m2 0郾 474 0郾 555 0郾 539 0郾 526
升阻比 12郾 171 14郾 156 13郾 871 13郾 680
升阻比优化比率 / % 16郾 3 14郾 0 12郾 4
阻力 / N 0郾 658 0郾 631 0郾 625 0郾 623
阻力优化比率 / % - 4郾 1 - 5郾 0 - 5郾 3

比提高了 16郾 3% ,阻力降低了 4郾 1% 。 3 个优化模

型的升阻比平均提高了 14郾 2% ,阻力降低了 4郾 8% ,
均优于原始样机。 对比 3 架样机的面积可知,3 号

样机机翼面积最小,在姿态转换过程中能减小侧向

偏移量,因此本文选定最优点 3 为最终模型。 则尾

座式无人机的结构参数为:翼展长 1 123 mm、后掠角

34毅、小翼高 39 mm、小翼厚 3 mm。

3摇 结论

(1)利用 CFD 对 25 组样本点的升阻比和阻力

进行了数值模拟,样本模拟数据、风洞模型模拟数据

和试验数据的对比分析表明,样本与风洞模型的相

对误差小于 2郾 7%,风洞模型与试验的相对误差小于

7郾 3%,样本与试验的相对误差小于 8郾 0%,说明数值模

拟方法可靠,可以用于尾座式无人机的外流场模拟。
(2)构建了结构参数与升阻比和阻力的响应面

模型,模型相对误差小于 3% ;基于响应面模型的敏

感性分析结果表明,在阻力方面翼展长和小翼厚为

正效应,后掠角和小翼高为负效应,其中翼展长为主

要影响因素;在升阻比方面,翼展长和小翼高为正效

应,后掠角和小翼厚为负效应,其中翼展长和小翼厚

为主要影响因素。
(3)升阻比随着翼展长和小翼高的增加而增

大,后掠角和小翼高对升阻比的影响较小,当攻角为

4毅 ~ 8毅时,升阻比随小翼厚的增加而减小,当攻角为

10毅 ~ 12毅时,升阻比随小翼厚的增加而增大;阻力随

着翼展长和小翼厚的增加而增大,随小翼高的增加

而减小,随后掠角的增加先增大后减小。
(4)利用多目标遗传算法确定了尾座式无人机

的最优结构参数为:翼展长 1 123 mm、后掠角 34毅、
小翼高 39 mm、小翼厚 3 mm。 与原始样机相比升阻

比提高了 12郾 4% ,阻力降低了 5郾 3% 。
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