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摘　 要：在气动外形设计研究中，设计构型的阻力预测一直以来都是一项极具挑战的任务，而对于越

来越复杂的构型而言，更是希望能够得到高准确度和高可信度的阻力数值结果。 为了能够实现更加

高精确度的阻力预测方法，并有针对性地开展气动外形设计研究，首先对比和分析了近场法和远场法

进行阻力预测的特点，并提炼出现有主流的几种远场法关于轴向速度损失量（ａｘｉａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｅｆｅｃｔ）公

式的优劣势和差异，进而提出了关于轴向速度损失量的改进方法，建立了改进的基于远场法的阻力预

测方法和阻力分解方法。 其次，在阻力分解方法建立的过程中，由于需要对阻力区域的选择划分进行

判断和决定，因此开展了相关参数敏感性的讨论分析。 然后，基于构造的阻力分解方法，针对 Ｃｏｍｍｏｎ
Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｍｏｄｅｌ（ＣＲＭ）翼身组合体构型开展了气动特性研究，结果表明文中的方法不仅可以充分保证

力系数的预测精度，还可有效分析不同阻力分量及其对总阻力的影响和具体的贡献占比。 最后，将改

进的阻力分解方法融入基于梯度的气动外形优化设计系统，针对 ＣＲＭ 构型进行了气动外形优化设

计，优化结果不仅可通过阻力区域识别函数直观感受阻力分量可视化区域的详细变化情况，还可更加

精确地得到优化构型去除伪阻力以后的总阻力与升阻比。
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　 　 在现如今经济快速发展的大环境下，燃油价格

仍然是高居不下，而对于一架航班来说，超过 ２０％
的运营成本都是消耗在了燃油使用上，也因此整个

航空工业界都在积极寻求创新的飞机设计方法来有

效提升燃油使用效率［１］。 而且，飞机油耗的减小和

全机总阻力的降低息息相关，即使全机阻力很小的

提升也能为整个飞机有效载荷的增加提供重要的帮

助。 也因此诸如流动控制、气动优化和新型布局的

探索等设计方法已经成为有效改善飞机气动性能的

最主要手段，而准确可靠的阻力预测方法是其必不

可少的技术实现途径［２］。
此外，在当下的飞机设计中，工程师也越来越依

赖 ＣＦＤ 方法进行阻力分析，这是因为基于 ＲＡＮＳ 方

程求解的数值方法成功快速的发展和高可用度的计

算资源实现，使得现在针对复杂的全机构型进行流

动计算和分析变得愈加高效方便。 高精度的气动力

数据对于飞机的精细化设计是必不可少的，然而其

仍旧依赖于湍流模型、转捩模型、网格质量和拓扑构

造等［３］。 在这种程度下，对于阻力的判定和量化就

是非常重要的一件事。 而根据工业界标准，计算流

体力学对于阻力系数预测的精度需要控制在 １ｃｏｕｎｔ
以内。

另一方面，通过应用空气动力学技术委员会

（ａｐｐｌｉｅｄ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ ｔｅｃｈｎｉｃａｌ ｃｏｍｍｉｔｔｅｅ） 的基金

支持，ＮＡＳＡ 从 ２００１ 年开始组织阻力预测大会（ｄｒａｇ
ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｗｏｒｋｓｈｏｐ，ＤＰＷ），主要目的就是评估当下

气动力预测的数值计算方法和工具。 传统计算阻力

的方法，是通过积分机体表面的压力和剪应力来实

现的，通常称之为近场法。 即使流场内局部求解是

精确的（比如对于压力和速度型来说），但对于计算

结果来说仍然是不足以充分保证精确度的。 尤其对

基于 Ｅｕｌｅｒ ／ ＲＡＮＳ 的数值求解而言，通常会涉及到
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人工数值耗散和数值误差的出现，从而会产生伪阻

力（ｓｐｕｒｉｏｕｓ ｄｒａｇ） ［３］，这部分阻力的贡献在现有的

计算资源和网格条件下很难可以做到忽略不计。 另

一个问题是，近场法计算出来的阻力仅仅可以分解

为压差阻力和摩擦阻力，并不能将阻力按照物理形

成原因进行分解，比如黏性阻力、激波阻力和诱导

阻力［４］。
而另外一种方法，是基于动量定理进行阻力预

测的计算，通常称之为远场法，是一种可以解决上述

问题的阻力预测方法。 此方法是将阻力计算和熵的

变化相结合。 最早的先驱性研究工作是由 ｖａｎ ｄｅｒ
Ｖｏｏｒｅｎ 和 Ｓｌｏｏｆｆ 开展的，然后由 ｖａｎ ｄｅｒ Ｖｏｏｒｅｎ 和

Ｄｅｓｔａｒａｃ 逐渐发展成熟的。 远场法对于气动工程师

来说是一项实用功能很强的技术，因为它不仅能够

从阻力形成的物理机制上将阻力进行分解，并可以

将每部分阻力区域可视化，而且能够量化伪阻力大

小并将其从数值计算总阻力中移除，从而有效提升

阻力系数的计算精确度。
基于远场法计算阻力早在 １９２５ 年由 Ｂｅｔｚ［５］ 首

次提出，而这个想法是来源于 Ｖｏｎ Ｋáｒｍáｎ 等［６］ 给

出的将守恒定律应用于有限控制体的思想。 ｖａｎ ｄｅｒ
Ｖｏｏｒｅｎ 等［７］提出了重要的阻力分解概念，并针对远

场法进行了系统综合的理论推导。 ｖａｎ ｄｅｒ Ｖｏｏｒｅｎ
等［８］推导的基于热力学分解的阻力预测方法被广

泛应用至今，他们提出的方法不仅能够比近场法更

精确地进行阻力预测，还能将阻力按照形成的物理

机制分解成激波阻力，黏性阻力和诱导阻力，此外还

能计算得到因为数值耗散引起的伪阻力分量。 而

且，Ｄｅｓｔａｒａｃ［９］对于亚声速自由来流进行基于 ＲＡＮＳ
方程的求解，针对无动力飞机进行讨论（理论本身

可以考虑带动力构型），总结对比了不同公式下的

计算结果精度，并将阻力分解方法应用在不同的流

场构型分析中。 Ｐａｐａｒｏｎｅ 等［４］提出了一种含有二阶

修正项的方法，推导出一个通用的远场法计算阻力

的表达式。 这种方法的基本思路和 Ｄｅｓｔａｒａｃ 的方法

是一致的，只是他在求解轴向速度损失量时，是基于

泰勒级数展开的，而且形成了一个关于熵，压力和总

焓等变量的函数。 Ｇａｒｉéｐｙ 等［１，１０⁃１１］的基础理论是在

一个固定控制体中基于线性动量守恒关系式而形成

的，主要基于 ｖａｎ ｄｅｒ Ｖｏｏｒｅｎ 和 Ｄｅｓｔａｒａｃ 的原始理论

方法以及 Ｌａｕｒｅｎｄｅａｕ 和 Ｔｒéｐａｎｉｅｒ 等人提出的改进

方法，并针对轴向速度损失量做出了相应的改进提

升。 此外，Ｍａｒｏｎｇｉｕ 等［１２］和 Ｐｏｖｉｔｓｋｙ 等［１３］开展了另

外一派远场法研究理论，他们用速度项代替压力项，
提出了涡矢量和 Ｌａｍｂ 矢量的概念。 此方法主要是

为了更好地表达诱导阻力分量，但存在的问题是并

不能将阻力清晰地分解为黏性阻力和激波阻力。
而国内相关学者也开展过一些方法研究：陈真

利等［１４］利用尾迹积分法按阻力产生的物理机制，将
阻力分解为熵增阻力和诱导阻力进行数值计算。 刘

杰等［１５］采用尾迹面积分法，通过在飞行器尾迹面上

对相对流动参数进行积分得到升力和阻力，并基于

欧拉方程计算无黏流动下的升力、诱导阻力和激波

阻力。 李杰等［１６］ 采用基于动量定理的远场方法将

飞机的阻力分解为黏性阻力， 激波阻力和诱导阻

力， 并基于 ＤＬＲ⁃Ｆ４ 翼身组合体，利用 Ｅｕｌｅｒ 方程求

解对方法进行了验证。
基于国内外发展现状，本文的研究目的和工作

开展分为以下 ４ 个方面：①对比和分析近场法和远

场法进行阻力预测的特点，并提炼出现有主流的几

种远场法关于轴向速度损失量的优劣势和差异，提
出本文关于轴向速度损失量的改进方法，建立改进

的基于远场法的阻力预测方法和阻力分解方法；②
针对阻力分解方法建立过程中，需要对阻力区域的

选择划分进行判断和决定的问题，开展相关参数敏

感性的讨论分析；③基于本文改进的阻力分解方法，
针对 ＣＲＭ 翼身组合体构型开展气动特性分析研究；
④将改进的阻力分解方法融入基于梯度的气动外形

优化设计系统，针对 ＣＲＭ 构型开展气动外形优化设

计研究。

１　 阻力预测和分解方法

１．１　 近场法阻力预测方法

在经典的近场法中，阻力的表达式如下

Ｄ ＝ ∬
ＳＢｏｄｙ

［ － （ｐ － ｐ∞ ）ｎｘ ＋ （τｘ·ｎ）］ｄＳ （１）

式中： Ｂｏｄｙ 指机体表面；ｎ 是指向单元体外的单位

正矢量；ｎｘ ＝ ｎ·ｉ且 ｉ是自由来流方向的单位矢量；ｐ
是压强，τｘ 是黏性应力矢量。

（１） 式积分中的第一项和第二项分别对应压差

阻力和摩擦阻力，可见近场法的阻力分解很直接，而
且对于流动没有任何的假设。
１．２　 远场法阻力预测方法

连续方程和 ｘ 方向的动量方程表达形式如下

ｄｉｖ（ρＶ） ＝ ０ （２）

·９５５·
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ｄｉｖ（ρｕＶ ＋ ｐｉ － τｘ） ＝ ０ （３）
（２）式和（３）式整合可得

ｄｉｖ［ρ（ｕ － ｕ∞ ）Ｖ ＋ （ｐ － ｐ∞ ） ｉ － τｘ］ ＝ ０ （４）
此时定义矢量

ｆ ＝ － ρ（ｕ － ｕ∞ ）Ｖ － （ｐ － ｐ∞ ） ｉ ＋ τｘ （５）
设围绕机体的控制体 Ｖ有边界 ∂Ｖ，且 ∂Ｖ ＝ ＳＡ ＋ ＳＦ ＋
ＳＤ ，则有

∬
ＳＡ＋ＳＦ＋ＳＤ

［ρ（ｕ － ｕ∞ ）（Ｖ·ｎ） ＋ （ｐ － ｐ∞ ）ｎｘ －

　 （τｘ·ｎ）］ｄｓ ＝ ０ （６）
在机体表面，上式积分第一项为 ０，因此有

∬
ＳＡ

［（ｐ － ｐ∞ ）ｎｘ － （τｘ·ｎ）］ｄｓ － ∬
ＳＦ＋ＳＤ

（ ｆ·ｎ）ｄｓ ＝ ０

（７）
（７）式第一项即为近场法下阻力计算的表达，因此

（７）式可整理为

Ｄ ＝ Ｄｐ ＋ Ｄｆ ＝ ∬
ＳＡ

［（ｐ － ｐ∞ ）ｎｘ － （τｘ·ｎ）］ｄｓ ＝

　 ∬
ＳＦ＋ＳＤ

（ ｆ·ｎ）ｄｓ （８）

　 　 在边界 ＳＦ 上，流动可以认为是无黏无扰动的，
即 τｘ ＝ ０，ｕ ＝ ｕ∞ ，ｐ ＝ ｐ∞ ，且如果假设下游区边界 ＳＤ

足够远，则

Ｄｆａｒ ＝ － ∬
ＳＤ

ρ（ｕ － ｕ∞ ）（Ｖ·ｎ）ｄｓ （９）

此时，定义轴向速度损失量

Δ􀭵ｕ ＝ ｕ － ｕ∞ （１０）
　 　 国内外现有主流的几种远场法计算阻力基本都

是基于此理论体系下，但是定义轴向速度损失量会

导致各自理论方法有一定的优劣势和差异。
Ｄｅｓｔａｒａｃ 等［９］对轴向速度损失量定义为

Δ􀭵ｕ ＝ ｕ － ｕ∞ ＝

ｕ∞ １ ＋ ２ΔＨ
ｕ２

∞

－ ２
（γ － １）Ｍ２

∞

ｅ
Δｓ
Ｒ( )

（γ－１）
γ － １[ ] － ｕ∞

（１１）
　 　 而 Ｐａｐａｒｏｎｅ 等［４］ 提出了一种含有二阶修正项

的方法，它基于泰勒级数展开，是一个关于熵，压力

和总焓等变量的函数
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图 １　 远场法阻力分解的边界和控制体示意图

此外，Ｇａｒｉéｐｙ 等［１］对轴向速度损失量定义为

Δ􀭵ｕ ＝ ｕ － ｕ∞ ·

１ ＋ ２ΔＨ
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（１３）
１．３　 改进的远场法阻力预测方法

综合 １．２ 节几种不同的远场法，可以得出其共

同特点就是可以将热力学不可逆过程产生的阻力写

成统一的形式，即

Ｄ ＝－ ∭
Ｖ
ｄｉｖ（ρΔ􀭵ｕＶ）ｄＶ （１４）

　 　 而在 Ｄｅｓｔａｒａｃ 的方法公式中对于 Δ􀭵ｕ 的表达，即
（１１） 式，如果根式下为负值，则积分就会出现一定

问题，从而导致阻力预测的不准确。
但是这种情况对于 Ｐａｐａｒｏｎｅ 采取的泰勒级数

展开就没有影响，但是其方法又会存在截断误差的

问题，对于三阶项及以上采取了忽略的形式。
而 Ｇａｒｉéｐｙ 则是针对 Ｄｅｓｔａｒａｃ 的方法存在的问

题提出了自己的改进方法，就是在根式下为负值时，
令 Δ􀭵ｕ 为（１３） 式的形式，但是依然存在根式下需要

判断正负的问题。
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因此本文综合上述各种方法的优劣势和差异，
进行了新的补充和改善，具体方法就是：首先采用

Ｄｅｓｔａｒａｃ 的方法，但是要针对网格单元进行（１１）式

中根号项内正负的判断，正的区域就用其方法进行

积分；然后，（１１） 式中根号项内为负的区域采用

Ｇａｒｉéｐｙ 的方法，但是要继续针对网格单元进行（１３）
式中根号项内正负的判断，正的区域就用其方法进

行积分；最后，剩下的区域采用 Ｐａｐａｒｏｎｅ 的方法进

行积分。
此时，分别定义黏性阻力，激波阻力和伪阻力

ＤＶ ＝ － ∬
ＶＶ

ｄｉｖ（ρΔ􀭵ｕＶ）ｄＶ （１５）

ＤＷ ＝ － ∬
ＶＷ

ｄｉｖ（ρΔ􀭵ｕＶ）ｄＶ （１６）

Ｄｓｐ ＝ － ∬
Ｖｓｐ

ｄｉｖ（ρΔ􀭵ｕＶ）ｄＶ （１７）

　 　 而诱导阻力的积分则延续 Ｄｅｓｔａｒａｃ 的方法

Ｄｉ ＝ ∬
ＶＶ＋ＶＷ＋Ｖｓｐ

ｄｉｖｆｉｄＶ － ∬
ＳＤ

（ ｆｉ·ｎ）ｄｓ （１８）

ｆｉ ＝ － ρ（ｕ － ｕ∞ － Δ􀭵ｕ）Ｖ － （ｐ － ｐ∞ ） ｉ ＋ τｘ

（１９）
此外，本文追加定义远场法下的阻力分解量，称为黏

性压差阻力，它是黏性阻力 Ｄｖ ＝Ｄｖｐ ＋ Ｄｆ 中由非摩擦

阻力引起的阻力分量（由于流动分离和尾迹区等产

生的），因此也就有如下关系式

Ｄｖ ＝ Ｄｖｐ ＋ Ｄｆ （２０）

２　 阻力分解方法的参数敏感性分析

在远场法预测阻力过程中，针对不同的公式和

实现方法，有一些参数的选取会影响到最终阻力的

预测和分解的精确度。 本小节将会对这些参数的选

取方法进行说明，进而探索参数选取对最终阻力预

测的敏感性影响。
２．１　 区域划分算法与判断函数

从第 １ 节对熵增阻力的划分可以看出，阻力分

解的准确性依赖于对黏性区域和激波区域的正确划

分，需要制定针对区域选择的算法规则。 对于基于

ＲＡＮＳ 的数值求解来说，问题就是判断一个网格单

元中的流体热力学信息是属于边界层尾迹区还是激

波区，亦或是空间中剩下的区域。
而在激波附面层干扰区域，往往会存在区域判

断而产生的分歧，因此，本文给定的判断算法规定：

首先，优先进行激波区域的判断；然后，再在余下的

区域中进行黏性区域的判定，最后，剩下的区域都属

于伪阻力积分区域。
２．１．１　 激波区域判定

激波区域的判断识别方法依靠的是基于下面的

无量纲判断函数

Ｆｓｈｏｃｋ ＝ Ｖ·∇ｐ
ａ ｜ ∇ｐ ｜

（２１）

式中： ａ表示声速；∇ｐ表示压力梯度。 通常来说，激
波区域的选取需要依赖于阈值 Ｋｃｗ 的大小，整个流

动区域满足Ｆｓｈｏｃｋ ＞ Ｋｃｗ 的地方即被选择为用来积分

激波阻力的区域。
２．１．２　 边界层尾迹区区域判定

本文选取了一种基于湍流流动的识别函数，由
于涡黏性系数是一种可靠的对黏性效应的反映，所
以选定的识别方法为

Ｆｂｌ ＝
μｌ ＋ μｔ

μｌ
（２２）

式中： μ ｌ 和 μ ｔ 分别是层流黏性系数和涡黏性系数；
Ｆｂｌ 的值在边界层尾迹区区域会非常高，而在剩下区

域 Ｆｂｌ ≈１；黏性区域的选择通过Ｆｂｌ ＞ Ｋｂｌ·Ｆｂｌ∞ 来确

定，其中 Ｆｂｌ∞ 是自由来流的识别函数值，Ｋｂｌ 是对于

黏性区域选取的阈值大小。
２．２　 波阻区域的扩增和阈值判定

虽然激波判断函数和黏性区域判断函数能够起

到识别作用，但是他们有时并不能够很完美地选择

所有应该识别的区域［１７］。 对于激波阻力，在很多情

况下，激波识别函数并不能准确地捕捉所有激波附

近的波动，这是由求解器的数值格式决定的。 因此

需要进行区域扩增来包含所有的激波阻力区域，扩
增的策略为：首先紧挨选择区域的单独一层网格被

选作扩增区域的第一层，然后剩下的几层会一层层

紧挨着往外扩展，等扩展到一定层数的时候，如图 ２
所示，之前未被捕捉到的激波阻力区域基本都会被

涵盖。 虽然这种方法看起来略显过度增加选择区

图 ２　 采用扩增策略与否激波阻力区域的变化示意图
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域，但是这些区域会继续加以判断函数的识别，因此

是合理可行的。
为了确定本文最终所采用的激波阻力区域扩展

层数，选用 ＮＡＣＡ００１２ 翼型进行分析验证。 验证求

解的网格选取了 ３ 套计算网格，分别是网格量为

１２９×１２９ 的粗网格、２５７×２５７ 的中等网格和 ５１３×５１３
的密网格。 选择基于欧拉方程的数值求解方法，计
算状态为 Ｍａ＝ ０．８０，α＝ ０°。 图 ３ 给出了激波阻力随

扩增层数的变化，从图中可看出，随着扩展层数的增

长，激波阻力系数的预测结果趋向一致，当选择扩展

５ 层就可取得较好的结果。 因此最终确定选取激波

阻力区域的扩增层数为 ５。

图 ３　 激波阻力随扩增层数的变化示意图

此外，激波识别函数是用来选取进行激波阻力

积分的区域。 当被判断网格区域的识别函数值大于

阈值时，这些网格就被选中用来积分［４，１７］。 而为了

决定合适的识别函数阈值，就需要分析阈值改变导

致的阻力变化情况。
选用 ＮＡＣＡ００１２ 翼型进行分析验证。 选取粗网

格进行验证求解。 计算求解基于欧拉方程，计算状

图 ４　 激波阻力数值随阈值 Ｋｃｗ的变化示意图

态为 Ｍａ＝ ０．８０，α＝ ０°。 图 ４ 给出了激波阻力数值随

阈值 Ｋｃｗ 的具体变化，从图中可以看出，随着阈值的

增加，激波阻力系数的预测结果变化较小，当取 Ｋｃｗ

就可取得较好的结果。 因此最终决定在本文中选取

Ｋｃｗ ＝ １．０。
２．３　 黏性阻力区域的扩增和阈值判定

涡黏性系数在临近物面及附近区域值都是很小

的，所以这些地方会因为阈值的存在而容易未被捕

捉到边界层区域中。 因此需要针对物面附近的区域

进行扩增选择［１７］。 本文对黏性阻力区域进行扩增

的过程如图 ５ 所示。

图 ５　 采用扩增策略与否黏性阻力区域的变化示意图

本文选用 ＲＡＥ２８２２ 翼型进行分析验证。 求解

的网格选取了 ３ 套计算网格，分别是网格量为

２５ ６００的粗网格、１０２ ４００ 的中等网格和 ４０９ ６００ 的

密网格。 选择基于 ＲＡＮＳ 方程的求解器，计算状态

为 Ｍａ＝ ０．７３４，ＣＬ ＝ ０．８２４，Ｒｅ＝ ６．５×１０６。 图 ６ 给出了

黏性阻力随扩增层数的变化，从图中可看出，随着扩

展层数的增加，黏性阻力系数的预测结果趋于稳定，
当选择扩展 ４ 层就可取得较好的结果。 因此最终选

定黏性阻力区域的扩增层数为 ４。

图 ６　 黏性阻力随扩增层数的变化示意图

此外，黏性阻力识别函数也需针对阈值进行选
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取和分析［４，１７］。 仍选用 ＲＡＥ２８２２ 翼型进行了计算

验证。 求解的网格选取网格量为 ２５ ６００ 的粗网格。
计算基于 ＲＡＮＳ 方程，计算状态为 Ｍａ ＝ ０．７３４，ＣＬ ＝
０．８２４，Ｒｅ＝ ６．５×１０６。 从图 ７ 中可看出黏性阻力和激

波阻力随阈值的变化，随着阈值的增加，激波阻力系

数和黏性阻力系数的预测结果均变化较小，取 Ｋｂｌ ＝
１．１ 就可取得较好的结果。 因此决定在本文中选取

Ｋｂｌ ＝ １．１。

图 ７　 黏性阻力和激波阻力随阈值 Ｋｂｌ的变化示意图

２．４　 诱导阻力的积分面选取

根据（１８）式对诱导阻力定义可以看出，诱导阻

力积分依赖于对飞机下游区边界 ＳＤ 的选取，因此需

要分析和确定诱导阻力的积分面选取。 为此，本文

选用椭圆平面形状机翼构型进行计算验证，其基本

几何信息为：平面形状采用椭圆公式生成，参考面积

为 ３．０６ ｍ２。 验证求解的网格选取了 ２ 套计算网格，
分别是网格量为 １９２ ５１２ 的粗网格和１ ５４０ ０９６的密

网格，图 １４ 为构型的平面形状及粗网格分布示意

图。 而为了观察诱导阻力的变化情况，本文选择欧

拉方程在亚声速工况下进行求解，计算状态为 Ｍａ ＝
０．５０，α＝ ０°。

诱导阻力产生于流向动能转向横向动能的转

换。 远离物面时，由于 ＣＦＤ 网格的逐渐稀疏，会导

致一部分诱导阻力转化为熵增阻力。 这就会使得诱

导阻力偏小，黏性阻力偏大，但总阻力保持不变。 因

此，远场法中积分区域的大小明显影响诱导阻力的

大小。 在具体计算过程中，需要研究积分区域大小

对阻力的影响并考虑诱导阻力修正项，从而削弱积

分区域大小对诱导阻力的影响。 对于诱导阻力修正

项，由于诱导阻力积分区域可选择整个流场，但是远

场的翼尖涡耗散会导致诱导阻力转化为熵增阻力，

从而使得诱导阻力计算结果偏小。 所以，本文在计

算诱导阻力时将涡区域内所产生的熵增阻力作为修

正项添加到诱导阻力中，以消除远场粗网格的数值

耗散影响。
本文对于诱导阻力的积分面选择为距物体壁面

一定距离以内的网格单元，从图 ９ 中可以看出诱导

阻力数值随积分面选取不同的具体变化，随着积分

面距离的增加，诱导阻力系数的预测结果变化较小，
当取距物体壁面一倍平均气动弦长的距离来进行积

分就可取得较好的结果。 因此最终决定在本文中将

远场积分诱导阻力的区域选为，距物体壁面一倍平

均气动弦长以内的网格单元。

图 ８　 椭圆机翼平面形状和网格

图 ９　 诱导阻力随积分面不同的变化示意图

３　 流场求解方法及求解器验证

本文采用基于三维可压缩 ＲＡＮＳ 方程的求解器

进行数值模拟求解，其守恒形式的表达式为

　 ∂Ｕ
∂ｔ

＋
∂Ｆ１

∂ｘ
＋

∂Ｆ２

∂ｙ
＋

∂Ｆ３

∂ｚ
＝
∂Ｇ１

∂ｘ
＋

∂Ｇ２

∂ｙ
＋

∂Ｇ３

∂ｚ
（２３）

式中：Ｕ为守恒量；Ｆ ｉ（ ｉ ＝ １，２３） 为无黏通量；Ｇ ｉ（ ｉ ＝ １，２，３） 为
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黏性通量。 空间离散化方法为有限体积法，时间推

进方式为 Ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ Ａｌｔｅｒｎａｔｉｖｅ Ｄｉａｇｏｎａｌ Ｉｍｐｌｉｃｉｔ 方
法进行半隐式时间推进和 Ｎｅｗｔｏｎ⁃Ｋｒｙｌｏｖ 方法进行

全隐式时间推进［１８］，湍流模型采用 Ｓ⁃Ａ 模型。

４　 基于阻力分解方法的气动特性研究

４．１　 网格收敛性研究

本小节将针对 ＣＲＭ 翼身组合体构型开展网格

收敛性研究。 计算状态为 Ｍａ ＝ ０．５，ＣＬ ＝ ０．５，Ｒｅ ＝
５ ×１０６。 所采用的 １族 ５套计算网格均来自于ＤＰＷ
组委会官方，具体的网格量和 Ｙ ＋ 值如表 １ 所示。
表 １　 ＤＰＷ 官方提供的 ＣＲＭ 翼身组合体构型计算网格

Ｇｒｉｄ Ｌｅｖｅｌ Ｎａｍｅ Ｈｅｘａｈｅｄｒａ Ｙ＋

Ｌ１ Ｔｉｎｙ ６３８ ９７６ ２．００
Ｌ２ Ｃｏａｒｓｅ ２ １５６ ５４４ １．３３
Ｌ３ Ｍｅｄｉｕｍ ５ １１１ ８０８ １．００
Ｌ４ Ｆｉｎｅ １７ ２５２ ３５２ ０．６７
Ｌ５ Ｅｘｔｒａ⁃ｆｉｎｅ ４０ ８９４ ４６４ ０．５０

基于近场法和远场法在不同网格量下的气动力

计算结果分别如表 ２ 和表 ３ 所示。
表 ２　 基于近场法在不同网格量下的气动特性

参数 Ｌ１ Ｌ２ Ｌ３ Ｌ４ Ｌ５
α ２．１６７ ２．１６８ ２．１６５ ２．１６２ ２．１６０
ＣＬ ０．５００ ０ ０．５００ ０ ０．５００ ０ ０．５００ ０ ０．５００ ０
ＣＤ ２６４．４ ２５４．６ ２５２．１ ２５０．３ ２４９．８
ＣＤｐ １４８．５ １４０．７ １３８．１ １３６．１ １３５．４
ＣＤｆ １１５．９ １１３．９ １１４．０ １１４．２ １１４．４
Ｃｍｙ －０．１１５ ３ －０．１１５ １ －０．１１５ ５ －０．１１６ ０ －０．１１６ ３

表 ３　 基于远场法在不同网格量下的气动特性

参数 Ｌ１ Ｌ２ Ｌ３ Ｌ４ Ｌ５
ＣＬ ０．５００ ０ ０．５００ ０ ０．５００ ０ ０．５００ ０ ０．５００ ０
ＣＤｎｆ ２６４．４ ２５４．６ ２５２．１ ２５０．３ ２４９．８
ＣＤｆｆ ２６０．０ ２５３．０ ２５１．３ ２４９．９ ２４９．６
ＣＤｖ １８４．３ １７２．４ １６８．２ １６４．３ １６２．６
ＣＤｆ １１５．９ １１３．９ １１４．０ １１４．２ １１４．４
ＣＤｖｐ ６８．４ ５８．５ ５４．２ ５０．１ ４８．２
ＣＤｗ ３．２ ４．１ ４．４ ４．４ ４．４
ＣＤｉ ７２．５ ７６．５ ７８．７ ８１．２ ８２．６
ＣＤｓｐ ４．４ １．６ ０．８ ０．４ ０．２

图 １０ 给出了 ＣＲＭ 构型基于近场法和远场法在

不同网格量下的总阻力预测对比，以及各项阻力分

量占比的对比。 此外，图 １１ 给出了构型在 Ｌ３ 计算

网格下的激波阻力区域和黏性阻力区域示意图。 因

此可以得到如下结论：

图 １０　 构型在不同网格量下的气动特性对比

图 １１　 构型基于远场法在 Ｌ３ 网格下的阻力区域示意图

１） 从表 ２ 可以看出，基于近场法预测阻力，计
算网格从 Ｌ１ 到 Ｌ５，阻力减小量是 １４．６ ｃｏｕｎｔｓ，且从

图 １０ｂ）可看出其中压差阻力减小量是１３．１ ｃｏｕｎｔｓ，
而摩擦阻力的减小量只有 １．５ ｃｏｕｎｔｓ。

２） 从表 ３ 可以看出，基于远场法预测阻力，计
算网格从 Ｌ１ 到 Ｌ５，阻力减小量是 １０．４ ｃｏｕｎｔｓ，相比

近场法阻力的变化量减小了 ４．２ ｃｏｕｎｔｓ，两者的具体

对比如图 １０ａ）所示；而从图 １０ｃ）中可以看出远场法

下各阻力分量的预测对比。
３） 从 Ｌ１ 到 Ｌ５，黏性阻力减小量是２１．７ ｃｏｕｎｔｓ，

其中黏性压差阻力减小量是 ２０．２ ｃｏｕｎｔｓ，比压差阻

力的减小量大 ７．１ ｃｏｕｎｔｓ。
４） 从 Ｌ１ 到 Ｌ５，可以发现激波阻力对总阻力的

贡献只是很小一部分，而且其递增变化的幅度很小，
只有 １．２ ｃｏｕｎｔｓ。 此外，如果不考虑 Ｌ１ 网格的话，其
变化的幅度更小，只有 ０．３ ｃｏｕｎｔｓ。
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５） 从 Ｌ１ 到 Ｌ５，诱导阻力变化趋势和激波阻力

情况类似，也呈现增长趋势，递增量为１０．１ ｃｏｕｎｔｓ，
且从 Ｌ４ 到 Ｌ５ 的增长幅度只有 １．４ ｃｏｕｎｔｓ。

６） 从伪阻力来看，最大值出现在 Ｌ１ 网格中，为
４．４ ｃｏｕｎｔｓ，而最小值仅有 ０．２ ｃｏｕｎｔｓ，是在最好的网

格 Ｌ５ 中得到的。 而伪阻力从 Ｌ１ 到 Ｌ５ 的减小趋势

也反映出网格质量的提升。 此外，伪阻力 ４．２ ｃｏｕｎｔｓ
的递减量占压差阻力递减量的 ３２％。

７） 从基于 Ｌ５ 网格的计算数据可以看出：黏性

阻力占总阻力的 ６５％（而黏性阻力中 ７０％来源于摩

擦阻力，３０％为黏性压差阻力），激波阻力仅占总阻

力的 ２％，而诱导阻力占全机总阻力的 ３３％。
４．２　 马赫数和雷诺数对气动力影响的分析研究

４．２．１　 马赫数对气动力影响

本小节将针对 ＣＲＭ 构型开展马赫数对气动力

影响的分析研究。 计算网格选取 ４．１ 节的 Ｌ３ 网格，
所采用的计算状态为：ＣＬ ＝ ０． ５，Ｒｅ ＝ ５ × １０６，Ｍａ ＝
０．７０，０．７５，０．８０，０．８３，０．８５，０．８６，０．８７。

基于近场法和远场法在不同马赫数下的气动力

计算结果如表 ４ 所示。 图 １２ 为 ＣＲＭ 构型基于近场

法和远场法在不同马赫数下的总阻力预测对比，以
及各项阻力分量占比的对比。 此外，图 １３ 给出了构

型在不同马赫数下的激波阻力区域示意图。 从这些

数据对比可以总结如下结论：
表 ４　 构型在不同马赫数下的气动特性

参数
马赫数

０．７０ ０．７５ ０．８０ ０．８３ ０．８５ ０．８６ ０．８７
ＣＬ ０．５００ ０．５００ ０．５００ ０．５００ ０．５００ ０．５００ ０．５００
α ２．９０４ ２．７４０ ２．５２２ ２．３３５ ２．１６５ ２．０８３ ２．０４９
ＣＤｐ １２４．２ １２７．４ １３１．５ １３３．６ １３８．１ １４７．６ １６８．２
ＣＤｆ １１９．３ １１７．８ １１６．０ １１４．９ １１４．０ １１３．１ １１２．１
ＣＤｎｆ ２４３．５ ２４５．２ ２４７．５ ２４８．５ ２５２．１ ２６０．７ ２８０．３
ＣＤｆｆ ２４２．４ ２４４．３ ２４６．５ ２４８ ２５１．３ ２５９．７ ２７８．６
ＣＤｖ １６３．６ １６４．０ １６５．１ １６６．５ １６８．２ １７０．６ １７７．０
ＣＤｖｐ ４４．３ ４６．２ ４９．１ ５１．６ ５４．２ ５７．５ ６４．９
ＣＤｗ ０．４ １．９ ３．０ ３．０ ４．４ １０．３ ２２．２
ＣＤｉ ７８．４ ７８．４ ７８．４ ７８．５ ７８．７ ７８．８ ７９．４
ＣＤｓｐ １．１ ０．９ １．０ ０．５ ０．８ １．０ １．７

　 　 １） 基于近场法预测阻力，马赫数 ０．７０～０．８７，阻
力增加量是 ３６．８ ｃｏｕｎｔｓ；且从图 １２ｂ）中可以看出，
其中压差阻力从马赫数 ０．７０ 时的 １２４．２ ｃｏｕｎｔｓ 增加

到了马赫数 ０．８５ 时的 １６８．２ ｃｏｕｎｔｓ，摩擦阻力呈递减

趋势且变化量为 ７．２ ｃｏｕｎｔｓ，这可能与机翼表面的流

图 １２　 构型在不同马赫数下的气动特性对比

图 １３　 构型基于远场在不同马赫数下的激波阻力区域

动分离有关。
２） 基于远场法预测阻力，马赫数从 ０．７０～０．８７，

阻力递增量为 ３６．２ ｃｏｕｎｔｓ，相比近场法阻力的变化

量减小了 ０．６ ｃｏｕｎｔｓ；图 １２ｃ）给出了远场法下各阻

力分量的对比，其中激波阻力增加了２１．８ ｃｏｕｎｔｓ，约
占压差阻力变化量的 ４９．５％，黏性压差阻力增加了

２０．６ ｃｏｕｎｔｓ，约占压差阻力变化量的 ４６．８％，而诱导
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阻力和伪阻力分别增加了 １ ｃｏｕｎｔｓ 和 ０．６ ｃｏｕｎｔｓ。
３） 激波阻力从 Ｍａ ＝ ０．７０ 时占远场法总阻力的

１．６％左右，增加到了 Ｍａ ＝ ０．８５ 时占远场法总阻力

的 ８．０％左右，这从图 １３ 激波区域的变化也可看出，
但激波阻力在总阻力中依然占比较小。
４．２．２　 雷诺数对气动力影响

本小节将针对 ＣＲＭ 翼身组合体构型开展雷诺

数对气动力影响的分析研究。 计算网格选取 ４．１ 节

的 Ｌ３ 网格，所采用的计算状态为：ＣＬ ＝ ０． ５，Ｍａ ＝
０．８５，Ｒｅ＝ ５×１０６，Ｒｅ＝ ２０×１０６，Ｒｅ＝ ４０×１０６。

基于近场法和远场法在不同雷诺数下的气动力

计算结果如表 ５ 所示。 图 １４ 为 ＣＲＭ 翼身组合体构

型基于近场法和远场法在不同雷诺数下的总阻力预

测对比，以及各项阻力分量占比的对比。 从这些数

据对比可以总结如下结论：
表 ５　 构型在不同雷诺数下的气动特性

气动特性 Ｒｅ＝ ５×１０６ Ｒｅ＝ ２０×１０６ Ｒｅ＝ ４０×１０６

Ｍａ ０．８５ ０．８５ ０．８５
ＣＬ ０．５０００ ０．５０００ ０．５０００
α ２．１６５ １．９５３ １．８８４
ＣＤｐ １３８．１ １２７．５ １２４．５
ＣＤｆ １１４．０ ９６．７ ９０．６
ＣＤｎｆ ２５２．１ ２２４．２ ２１５．１
ＣＤｆｆ ２５１．３ ２２３．２ ２１３．２
ＣＤｖ １６８．２ １４２．６ １３３．３
ＣＤｖｐ ５４．２ ４５．９ ４２．７
ＣＤｗ ４．４ ２．７ ２．３
ＣＤｉ ７８．７ ７７．９ ７７．６
ＣＤｓｐ ０．８ １．０ １．９

图 １４　 构型在不同雷诺数下的气动特性对比

　 　 １） 基于近场法预测阻力，雷诺数从 ５×１０６ ～４０×
１０７，阻力的减小量是 ３７ ｃｏｕｎｔｓ；且从图 １４ｂ）中可以

看出其中摩擦阻力从 Ｒｅ ＝ ５×１０６ 时的 １１４ ｃｏｕｎｔｓ 减

小到了 Ｒｅ ＝ ４０ × １０６ 时的 ９０． ６ ｃｏｕｎｔｓ， 减幅为

２３．４ ｃｏｕｎｔｓ，约占近场法总阻力变化量的 ６３％，也说

明了雷诺数的增加主要带来的就是边界层的变化进

而引起摩擦阻力的变化，而压差阻力也呈递减趋势

且变化量为 １３．６ ｃｏｕｎｔｓ。
２） 基于远场法预测阻力，雷诺数从 Ｒｅ ＝ ５×１０６

到 Ｒｅ＝ ４０×１０６，阻力的减小量是 ３８．１ ｃｏｕｎｔｓ；相比近

场法阻力的变化量增大了 １．１ ｃｏｕｎｔｓ，这是由于伪阻

力增加而造成的，两者的具体对比如图 １４ａ）所示；
图 １４ｃ）给出了远场法下各阻力分量的对比，具体来

说，激波阻力减小了 ２．１ ｃｏｕｎｔｓ，约占压差阻力变化

量的 １５．４％，黏性压差阻力减小了 １１．５ ｃｏｕｎｔｓ，约占

压差阻力变化量的 ８４．６％，说明了雷诺数的增加引

起的压差阻力变化主要是因为边界层的改变进而引

起尾迹区的变化，而诱导阻力呈递减趋势，但变化量

较小，为 １．１ ｃｏｕｎｔｓ。
３） 综上来看，雷诺数对阻力的影响主要体现在

黏性压差阻力和摩擦阻力的改变，二者变化量之和

占到了远场法总阻力变化量的 ９１．６％。

５　 基于阻力分解的 ＣＲＭ 构型气动外
形优化设计

通常，气动优化设计为了减小优化的计算代价，
多运用网格量较小的粗化网格。 此时，优化收益就

会在一定程度上承担粗网格带来的伪阻力影响。 而

阻力分解方法既可以有效辨别出优化结果中物理机

制下的减阻效果，也可以分辨出伪阻力的占比变化，
对优化减阻的分析和实际达到的减阻有效性和可靠

性有很大帮助。
５．１　 优化设计系统

本文的气动外形优化设计系统［１９⁃２０］ 主要由外

形参数化、网格变形算法、流场求解以及优化算法等

模块组成，已经由作者和课题组其他学者应用于相

关民用客机的气动优化设计当中［１９⁃２０］。
５．２　 优化问题介绍

本文选取 ＣＲＭ 翼身组合体构型作为气动优化

设计研究的对象，其 ＦＦＤ 控制体如图 １５ 所示。
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图 １５　 ＣＲＭ 翼身组合体构型的 ＦＦＤ 控制体

从图中可以看出，控制机翼作为设计变量的

ＦＦＤ 控制点共有 ４２０ 个（蓝色点），其中沿展向分布

１０ 个，沿弦向分布 ２１ 个，垂直于弦向 ２ 个。 而优化

设计过程中采用的计算网格为 ４．１ 节中的 Ｌ３ 网格，
网格量为５ １１１ ８０８，基于此本文开展了涉及大规模

设计变量考虑多约束的气动减阻优化设计。 优化的

巡航设计点状态是 ＣＬ ＝ ０．５，Ｍａ ＝ ０．８５，Ｒｅ ＝ ５×１０６，
且考虑到工程实际应用，跨声速民用宽体客机气动

设计的重要指标之一是具有良好的阻力发散特性，
因此，优化的另一个设计工况为 ＣＬ ＝ ０．５，Ｍａ ＝ ０．８７，
Ｒｅ＝ ５×１０６。 优化目标是巡航设计点的阻力系数和

阻力发散马赫数下的阻力系数加权后总阻力系数最

小，优化设计变量是 ４２０ 个机翼型面的 ＦＦＤ 控制点

和 ２ 个工况下的自由来流攻角（实现定升力系数）。
此外，由于机翼需满足一定结构要求和容积要求，因
此必须对机翼的厚度进行约束。 本文在优化中采取

了 １５０ 个厚度约束，其中沿展向分布 １０ 个，弦向均

布 １５ 个，保证每一个约束处的相对厚度 􀭰ｔｉ 不小于初

始值 􀭰ｔｉ －ｉｎｉｔｉａｌ。 综上，该优化问题的数学模型即为

ｍｉｎ　 ＣＤ
－ｔｏｔａｌ

＝ ０．７∗ＣＤ
－Ｍａ０．８５
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５．３　 优化设计结果及分析

ＣＲＭ 翼身组合体构型优化前后的气动特性对

比如表 ６ 所示（其中 Ｍａ０．８５－ ｉｎｉ 和 Ｍａ０．８７－ ｉｎｉ 分别

表示初始构型在 Ｍａ＝ ０．８５ 下和 Ｍａ ＝ ０．８７ 下的计算

结果，Ｍａ０．８５－ ｏｐｔ 和 Ｍａ０．８７－ ｏｐｔ 分别表示优化构型

在 Ｍａ＝ ０．８５ 下和 Ｍａ ＝ ０．８７ 下的计算结果）。 图 １６
为构型优化前后在近场法和远场法下的总阻力预测

对比，以及各项阻力分量占比的对比。 图 １７ 给出了

构型优化前后在不同马赫数下的激波阻力区域示意

图。 从这些数据对比可以看出：
表 ６　 构型优化前后在不同马赫数下的气动特性

气动特性 Ｍａ０．８５－ｉｎｉ
Ｍａ０．８７－ｉｎｉ

Ｍａ０．８５－ｏｐｔ
Ｍａ０．８７－ｏｐｔ

Ｍａ ０．８５ ０．８７ ０．８５ ０．８７
α ２．１６５ ２．０４９ ２．０６１ １．８８１
ＣＤｐ １３８．１ １６８．２ １３４．２ １４４．２
ＣＤｆ １１４．０ １１２．１ １１４．１ １１３．０
ＣＤｎｆ ２５２．１ ２８０．３ ２４８．３ ２５７．２

ＣＬ ／ ＣＤｎｆ １９．８ １７．８ ２０．１ １９．４
ＣＤｆｆ ２５１．３ ２７８．６ ２４７．６ ２５６．７

ＣＬ ／ ＣＤｆｆ １９．９ １７．９ ２０．２ １９．５
ＣＤｖ １６８．２ １７７．０ １６９．３ １７２．４
ＣＤｖｐ ５４．２ ６４．９ ５５．２ ５９．４
ＣＤｗ ４．４ ２２．２ ０．６ ６．５
ＣＤｉ ７８．７ ７９．４ ７７．７ ７７．８
ＣＤｓｐ ０．８ １．７ ０．７ ０．５

１） 从表 ６ 中基于近场法的结果可以看出，优化

构型巡航设计点的总阻力减小了 ３．８ ｃｏｕｎｔｓ，减幅为

１．５％，且升阻比从 １９．８ 提升到 ２０．１；而阻力发散马

赫数下的总阻力减小了 ２３．１ ｃｏｕｎｔｓ，减幅为 ８．２％，
且升阻比从 １７．８ 提升到 １９．４。

２） 从图 １６ｂ）中可以看出近场法下的阻力分量

对比，其中优化构型巡航设计点的压差阻力从

１３８．１ ｃｏｕｎｔｓ减小到了 １３４．２ ｃｏｕｎｔｓ，摩擦阻力增加了

０．１ ｃｏｕｎｔｓ；阻 力 发 散 马 赫 数 下 的 压 差 阻 力 从

１６８．２ ｃｏｕｎｔｓ减小到了 １４４．２ ｃｏｕｎｔｓ，减幅非常明显，
摩擦阻力增加了 ０．９ ｃｏｕｎｔｓ；２ 个工况下的摩阻增加

均可能与机翼表面激波强度的改变有关。
３） 构型经过优化设计后，从表 ６ 中基于远场法

预测的力系数可以看出，巡航设计点的总阻力减小

了 ３．７ ｃｏｕｎｔｓ，较近场法减阻量少了 ０．１ ｃｏｕｎｔｓ，但总

阻力较近场法减少了 ０．７ ｃｏｕｎｔｓ，两者的具体对比如

图 １６ａ）所示，这也体现出来利用远场法去除伪阻力

之后流场中基于物理机制成因达到的减阻量，且升

阻比从 １９．９ 提升到 ２０．２，优化后升阻比较近场法下

又增加了 ０．１；而阻力发散马赫数下的总阻力减小了

２１．９ ｃｏｕｎｔｓ，虽然较近场法减阻量减少了 １．２ ｃｏｕｎｔｓ，
但总阻力较近场法下减少了 ０．５ ｃｏｕｎｔｓ，另外升阻比

·７６５·
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从 １７．９ 提升到 １９．５，优化后升阻比较近场法下增加

了 ０．１。
４） 图 １６ｃ）给出了远场法下的各阻力分量对

比，这也为近场法下优化前后压差阻力的减小提供

了更加详细的阻力占比分析。 机翼经过优化设计

后，巡航设计点的激波阻力减小了 ３．８ ｃｏｕｎｔｓ，黏性

压差阻力增大了 １．０ ｃｏｕｎｔｓ，且诱导阻力和伪阻力分

别减小了 １．０ ｃｏｕｎｔｓ 和 ０．１ ｃｏｕｎｔｓ；而阻力发散马赫

数下的激波阻力减小了 １５．７ ｃｏｕｎｔｓ，占到此工况下

减阻量的 ７１．７％，黏性压差阻力减小了 ５．５ ｃｏｕｎｔｓ，

占到此工况下减阻量的 ２５．１％，也是减阻的一部分

重要 贡 献， 且 诱 导 阻 力 和 伪 阻 力 分 别 减 小 了

１．６ ｃｏｕｎｔｓ和 １．２ ｃｏｕｎｔｓ。
综上可以说明，将改进的阻力分解方法融入基

于梯度的气动优化设计系统，对于三维构型考虑多

工况的气动优化设计，不仅可以更加有效分析减阻

的来源和对应阻力区域的变化，还可以进行不同工

况下的阻力变化对比，对于优化前后构型的气动性

能变化有更加深刻的理解，这也为设计师提供了更

加直观可靠的数据和性能分析。

图 １６　 构型优化前后的气动特性对比　 　 　 　 　 　 图 １７　 构型优化前后的激波阻力区域示意图

６　 结　 论

１） 为了能够准确可靠的进行阻力预测且有效

提升阻力预测的精度，针对阻力预测方法开展了相

关研究。 首先针对国内外现有的几种利用远场法进

行阻力预测和分解的方法进行了对比讨论分析，推
导了相关理论公式和发展方向，提炼出各自方法针

对轴向速度损失量的优劣势和差异。 进而建立了本

文关于轴向速度损失量的改进方法，提出了本文基

于远场法的阻力预测方法和阻力分解方法。
２） 为了能够更加准确可靠地使用本文所推导

建立的阻力分解方法，针对阻力区域的判断选择进

行了详细的参数敏感性分析研究。 首先，构造了一

种区域划分算法，判定不同阻力区域识别的前后顺

序；其次，针对不同的阻力进行区域判定，选择了合

适的激波区域判断识别函数和边界层尾迹区区域判

断识别函数；然后，针对识别函数不能完全涵盖阻力

选择区域的问题，进行了阻力区域的扩增判断和识

别函数值的阈值选定；此外，基于诱导阻力的积分定

义，对其积分面的选取也进行了分析和确定。
３） 基于阻力分解方法，针对 ＣＲＭ 翼身组合体

构型，进行了详细的气动特性研究。 首先进行了网

格收敛性研究，结果显示随着网格从 Ｌ１ 到 Ｌ５ 的改

善和提升，基于近场法的总阻力系数递减量为

１４．６ ｃｏｕｎｔｓ，而 基 于 远 场 法 的 递 减 量 可 以 减 小

４．２ ｃｏｕｎｔｓ，且不同阻力分量大小和其区域可以进行

直观的对比，以及力系数的预测精度也可以得到充

分保证；其次，马赫数和雷诺数的影响研究展现出更

丰富详细的阻力变化对比，且通过不同阻力分量的

变化对比有效的阐述和解释了其对总阻力的变化影

响以及具体的贡献占比。
４） 将改进的阻力分解方法融入基于梯度的气

动外形优化设计系统，针对 ＣＲＭ 翼身组合体构型进

·８６５·
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行了气动外形优化设计研究。 优化设计兼顾了巡航

设计点和阻力发散工况点，且涉及大规模设计变量

和约束条件。 优化结果详细对比分析了三维复杂构

型在多工况条件下的减阻量对比以及不同阻力分量

变化对于减阻的占比贡献，而且通过阻力区域识别

函数直观感受阻力分量变化的详细情况，此外，可以

更加精确的得到优化构型去除伪阻力以后的总阻力

与升阻比。
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