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基于余量修正原理的多翼面气动力反设计方法
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Design of Mult i2Lifting Sur faces based on I ter at ive Residual Cor rection
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摘  要: 将 Takanashi的余量修正方法由只针对单独翼面发展到针对多翼面问题, 形成一种处理多翼面升力

系统的余量修正设计方法,以此为基础发展了一种跨音速多翼面升力系统气动力设计方法,形成了相应的跨

音速多翼面设计软件,并将该软件与国外先进的 CFD分析软件相结合,形成跨音速多翼面升力系统气动力设

计软件系统。利用该多翼面空气动力设计方法,以鸭式布局为例, 进行了双翼面升力系统的气动力设计。设

计实践表明本文的设计方法和软件具有很高的实用价值。
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Abstr act: The aerodynamic design method or iginally for a single lift ing surface based upon the iterative r esidual cor2

rection principle is developed for designing multi2lifting surfaces. An aerodynamic design code based on this method

is integrated wit h other advanced aerodynamic analysis codes to design mult i2lifting sur faces. Using such an aerody2

namic design software package, a wing configuration with a canard is studied and designed.
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  为了满足航空运输发展的需要, 国际上许多

大的飞机制造公司和航空研究机构提出了很多关

于研制新型的民用运输机的方案, 这些方案中很

有代表性的有两种, 一种是按照常规的飞机构型

发展的巨型宽体客机, 如欧洲的空中客车公司研

发的 A3XX,另一种是采用非常规构型的新型飞

机。

非常规构型的一种主要形式就是所谓的三升

力面飞机, 也就是在机身的前部再增加一个升力

面,即/鸭翼0, 来提高飞机的气动和飞行控制性

能。从长远的眼光来看,采用非常规构型的民用

运输机的发展潜力比采用常规构型的飞机要大得

多。正是基于此种原因,国际上开展了许多关于

非常规构型的民用运输机的研究工作
[ 1]
。

目前, 在跨音速翼型、机翼设计方面, 国内外

都已经有了比较成熟的方法和软件, 并且开展了

许多的设计工作,很多的跨音速翼型、机翼设计结

果已经应用于具体的飞机型号, 如采用超临界机

翼的空中客车系列飞机。与此相对比, 当前还没

有一种可行的跨音速多翼面气动设计方法。随着

多升力面构型飞机设计研究的不断发展,跨音速

多翼面升力系统气动力设计也就成为设计空气动

力学的一个新的课题, 发展基于多翼面构型的多

翼面升力系统气动力设计方法和软件就十分必要

和迫切了。

1  多翼面气动力反设计方法

随着计算流体力学和设计空气动力学的不断

发展,出现了许多的跨音速翼型和机翼设计方法,

其中有代表性的主要有基于反设计思想的反设计

方法 和数 值优 化方法。这 其中 又以 采用

Takanashi正 ) 反迭代、余量修正原理的反设计方

法在国际上得到了广泛的应用, 取得了许多很好

的设计结果
[2, 3]
。

本文将传统的余量修正方法由针对单独翼面

问题推广到多翼面升力系统气动力设计中。本文

的方法如下:以 2 个翼面为例, 根据余量修正方

法,流场的扰动速势差 $ <应满足的速势方程、边

界条件以及压力系数差 $ cp 如下列所示

$ <xx + $ <yy + $ <zz = 9
9x

1
2
( <x + <y )

2 - 1
2
<2x

(1)

在第 1个翼面上:

$ <z ( x , y, ? 0) = $ f c1? ( x , y)

$ cp1? x ,
y
B

= - 2
B2

K
$ <x ( x, y, ? 0)

(2)

在第 2个翼面上:
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$ <z( x , y , H ? 0) = $ fc2? ( x , y)

$ cp2? x , y
B

= - 2 B
2

K
$ <x ( x , y, H ? 0)

(3)

以上各式中: $f 为翼面修正量;上标c表示对x的

求导;下标 1, 2分别指第 1个和第 2个翼面;下标

? 分别指在上下翼面上的值; H 为两翼面前缘高

度 ( z 方向 ) 差; B S 1- Ma 2] ; K S ( C +

1) Ma 2] ; C为比热比值。

上述 $ <等量是按:

x = �x , y = B�y, z = B�z ,

<( x , y, z ) = K
B2
�<( �x , �y, �z )

f i ? ( x , y) =
K
B2
�f i ? (�x ,�y) , ( i = 1, 2)

从物理空间的量(�x , �y ,�z ) 变换来的。

关于该方法的具体理论推导、数值离散处理

及设计流程与单一翼面的情形相似, 可参见文献

[ 2] , 这里不再作详细记述。

2  多翼面气动力反设计软件系统

作为国际合作项目, 本文的主要工作得以在

德国宇航研究院(DLR)进行。由于余量修正方法

具有正计算分析部分和反设计部分相对独立的特

点,因此本文的工作能够采用许多国际上先进的

CFD分析软件来作为气动力分析模块,构成本文

发展的多升力面气动力设计软件系统。

本文采用 DLR 开发的 CAD 软件 MegaCads

来作为设计软件系统的前置处理模块, 通过

MegaCads来生成设计所需的几何模型;采用由

CENTAURSOFT 软件公司开发的网格处理软件

CENTAUR
[4]
来作为网格生成模块,生成 CFD计

算所需的非结构网格;采用 DLR 开发的 TAU [5]

来作为设计系统中的 CFD流场分析即正计算模

块。将以上的各个模块与采用本文多升力面气动

力设计方法的反设计模块相结合, 形成了一套针

对多翼面设计问题的气动力设计软件系统。

由于在本文所发展的跨音速多翼面设计系统

中采用了许多相对独立的商用及自行开发的软件

来作为不同的模块, 因此协调好各个模块之间的

接口, 以及实现设计过程中数据在各个模块之间

的正确传递也是一项十分重要和必要的工作。

3  算例和结果分析

本文采用欧洲三翼面( EuroTSA)项目[ 1]的鸭

翼加主翼的双升力面构型来作为设计算例。设计

状态来流马赫数为 0185, 来流迎角为 215b。该构

型的几何情况见图 1。

图 1  EuroTSA 项目的鸭翼加主翼的双升力面构型

Fig11  Canard wing configuration of EuroTSA

图 2显示,在机身前部添加了鸭翼的情况下,

由于鸭翼对主翼的下洗影响, 主翼面上的压力分

布发生了较大的变化, 尤其是在主翼内侧相当于

鸭翼展长的范围内。因此,经过超临界机翼设计

得到的机翼在鸭翼的影响下性能不象单独机翼时

那么好了。可见, 同时对双翼面进行气动设计是

十分必要的。

图 2  鸭翼对主翼压力分布的影响(翼根剖面)

Fig12  Pressure distribut ion of the main wing ( root section)

在本算例中,采用单独机翼情况下的 F11的机

翼表面压力分布来作为主翼面的目标压力分布, 用

鸭翼影响下的主翼表面压力分布来作为主翼面的

初始压力分布,鸭翼的目标及初始压力分布相同。

该设计工作的结果可以使主翼面在考虑了鸭翼影

响的情况下,仍能够保持原有的单独机翼时的气动

力特性,同时鸭翼的气动性能也不会因主翼面的改

变而改变。这在工程上是有很强实用性的。

设计过程中几个典型机翼展向剖面的压力分

布变化情况见图 3和图 4。

( a)剖面 2Z / b = 010
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(b) 剖面 2Z/ b = 01154

图 3  设计迭代主翼压力分布

Fig13  Design process: Pressure dist ribut ion of the main wing

( a)剖面 2Z / b = 010

( b)剖面 2Z/ b = 0105

图 4  设计迭代鸭翼压力分布

Fig14  Design process: Pressure dist ribut ion of the canard

由以上各图可见,经过数次迭代后,鸭翼和主

翼上各设计剖面的压力分布都基本收敛于各自的

目标压力分布。这表明本文的设计方法是可行

的。

设计迭代过程中, 鸭翼上的压力分布基本没

有变化,这不但实现了设计要求,也表明本文的设

计方法是能够考虑双翼面之间的相互干扰的。另

一方面,从设计结果中也可发现,主翼面上的压力

分布并没有完全收敛到目标压力分布, 这是因为

本算例是将单独机翼的压力分布来作为双翼面情

况下的目标,该目标压力分布在真实流场情况下

是无法实现的;如果设计目标是物理上可行的,那

么设计迭代就会更好地收敛于目标。

4  结  论

本文在改进的余量修正方法的基础上, 发展

了一种跨音速多翼面升力系统的空气动力学设计

方法, 并利用不同功能的商用软件形成跨音速多

翼面的气动设计软件系统。设计实践表明,本文

发展的方法是可行的, 并具有很好的工程实用价

值。
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