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跨音速翼型和机翼的反设计计算方法
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摘 要 给出一种跨音速冀型和机翼的反设计计算方法
。

对所应用的积分方程反方法引人人

工粘性项 Ο 采用 ,= Γ≅ Γ# Δ 因子法消除前缘奇性 Ο 对强激波问题采用光滑一松弛过程Ο 并将方程中

的系数积分成解析形式 Ο 对二维翼型反设计计算还提出了一种封闭形式的正则化条件
。

算例结

果表明
,

该方法对跨音速冀型和机翼设计是一种有效的工具
。
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近年来
,

人们提出了多种可用于设计跨音速翼型和机翼的方法
。

一般可将这些方法分

为三大类 ς 间接方法
,

反方法和空气动力优化法
,

其中反方法用得最多
。

在设计中翼型表

面必须 同时满足 . =Ε= ϑ9= ΓΦ 和 % Γ : Θ > ? ? 型边界条件
,

故反方法是迭代求解未知边界的非

线性问题
。

已有的跨音速设计反方法又可分为两类 ς &�(以 目标压强分布作为 . =Ε= ϑ9 #Γ Φ 边

界条件加到初始翼型 上
,

再根据积分的表面穿透速度导出几何修改量
,

迭代计算至

% Γ: Θ > ? ? 型边界条件得到满足
。

&;( 用分析程序 &满足 % Γ: Θ > ? ? 型边界条件( 确定初始

翼型上的压强分布
,

求得目标与计算压强分布的差值—
残值

。

根据此残值用某些简单的

反方法确定几何修改量
,

再迭代计算直至 . =Ε= ϑ9 #Γ Φ型边界条件得到满足
。

第一类方法主

要优点是收敛快
,

但绝大多数这类方法均未考虑正则条件
。

第二类方法主要优点是简单
,

可在已有分析程序上祸合一个简单的反方法程序
,

而且分析程序易于更新
。

以下设计方法属残值一修正型方法
。

分析程序采用非等嫡全位势数值计算程序 〔‘’
。

反方法程序采用刁就动跨音速积分方程反方法程序 �
,

但对其作了改进 � 并用它来确定

 ! !  年  ∀ 月 ## 日收到
,

 ! !#年 ∃ 月 #% 日收到修改稿
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所需的几何修正量
。

在二维翼型设计计算中还给出了一种目标压强分布必须满足的正则化

条件
。

� 反问题计算方法

对给定翼型计算出的压强分布与给定压强分布的差值确定后
,

需确定几何修正量

么八&Β(, 为此在已知流场的扰动速度势 中&Β ,Χ, ∴( 中引人扰动速度势增量△中&Β ,Χ, ∴(
。

由跨

音速刁就动理论可得

△ ,
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式中刀一了
# 一、。

立
,

、 一 &ς ] �(、。

立

对方程&# (应用 / ΕΓΓ ? 定理
,

并引入类似于 % 中ΕΔ ΦΕ: Ι 使用过的递减函数 &�(
,

可得到

积分方程 〔Ζ〕
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其中

△ :
,
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二

&Β 少
,

] ∀(] △中
二

&Β 少
,

一  (

△
: 。

&Β 少(α △甲
,
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,

一 ∀(一 △中
二
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一 ∀ (
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&Β 少( α △中
ς
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,
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ς
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&Β 川 α △中
ς
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,
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ς
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,
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甲
,

/
,

∗ 等函数的表达式及方程 &Ζ(
、

方程 &Σ( 的离散形式可见文献 _Ζ⎯ Ο 其中系数是用数

值积分求得的
,

现已将它们表示为解析函数 〔Ζ〕
。

这不仅使计算工作量大为减少
,

也消除

了数值积分误差
。

为使计算方便
,

将几何修正函数鲜
十

&Β
,

夕(分为两部分

么八&Β ,Χ (α

好
]

&Β ,Χ卜好
一

&Β ,Ε(
,

好
口

&Β 力 α

写
十

&Β 力 ]

好
δ

&Β ,Ε(

鲜
ε

&Β 力 α △Ρ
。

&Β ,Β( 可通过计算方程 &Σ (的右端项求得 Ο

粼
,

&Β ,Χ ( α △Ρ
,

&Β ,Χ (必须通

过求解积分方程 &Ζ (得到
。

几何修正量灯
土&Β ,Χ (遂可通过对 △Ρ

,

&Β ,Χ (和 △Ρ 。

&Β ,Χ (积

分得到
。

为改进方法的收敛性和扩大应用范围
,

现作如下改进 ς
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&#( 为加强处理激波的能力
,

在积分方程反方法中引人 了人工粘性项
。

一般推导积分

方程时都假设流场中不存在激波
。

用差分方法计算跨音速流场时引入人工粘性项解决激波

问题取得了良好效果
。

文献【Σ⎯ 首次在原微分方程中直接引入人工粘性项
,

较好地在积分

方程法正问题中解决了超临界有激波的流动问题
。

现在方程 &#( 的右端增加下述人工粘

性项
一 拜&

> ⊥ , Β (_&中
Β β

] △价
Β 二

(Ξ &甲
β

] △甲
Β

( 一 价
Β 二

Ξ &价
、

(⎯ &[ (

其中

价
β

一 �
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二

φ #

当甲
,

蕊 �
&χ(

γ
褚

Φ
一一

、∃少

Α甲
了∃、

尸

拜为人工粘性系数
。

对加入人工粘性项后的小扰动方程作类似推导可得形式上与方程 &Ζ(
、

方程&Σ( 完全相同的积分方程
,

只是其中 / &Β
,

力 的表达式作相应改变
。

&; (应用 ,= Γ≅Γ #Δ 前缘修正以消除圆头翼型前缘区的奇异性
。

为在应用跨音速刁就动理
论时获得全场一致有效解

。

已发展 了几种有效手段
,

如通过渐近匹配展开或用数值迭代消

除前缘奇性
。

它们实际上采用的是高阶修正方法
,

有较高精度
,

但计算过程较复杂
,

计算

量较大
。

为与残值修正法匹配
,

现参照不可压流中的做法#[⎯
,

在积分方程中引入 , Γ= ≅Γ #Δ

因子
,

即方程&Ζ( 和方程&Σ( 的右端第一项乘以下因子
ς &Β ς (一  

∃

Σ η# ] 了
’]

&Β 二 (⎯
,

ι
一 ’⊥ ’ ]  

∃

Σ η� ] 『
‘

δ

δ

介少(ι
一 ’⊥ ;

&Δ(

弓γ入 ,= Γ≅ Γ# Δ 因子可保证 &Ζ( 式和 &Σ( 式在全场一致有效
。

不可压流中引入 ,= Γ≅ Γ# Δ 因

子对椭圆形截面翼型计算是严格正确的
。

对于相对厚度小于 ; ϕ 的任意形状翼型均可获

得很好的近似_χ⎯
。

&�( 采用光滑一松弛过程
。

数值计算表明
,

即使采用 了人工粘性项和前缘修正等措

施
,

对激波较强的流动有时仍可能发散
。

为此在迭代过程中构造了如下的光滑一松弛过

程
。

,
’

了
’
&Β ς ς

,
(一几 &Β ς

二 了
( ] “仁匀丫

’
&Β ς ,,, ,

( ]  
·

, _纷令
’
&Β ς

] , ς ,
( ]
匀丁

‘
&Β ς

一 , 少 ,
(⎯ι &κ(

式中占为松弛参数
,

取值范围为  蕊 占蕊 3
,

Σ
,

即采用亚松弛迭代
。

&κ( 式右端括号中各项

可对 八广
十

&Β
,

力 进行光滑处理
。

计算表明
,

对有激波流动问题上述措施非常有效
,

可使

收敛速度大大提高
,

且使原为发散的强激波流动问题变为收敛
。

反问题迭代求解过程为 ς &# (用分析程序求解初始翼型 Η执
二 ,Χ (的流场

,

得到压强分

布 5 尸 β

&Β ,Β( 与目标压强分布 5 Ξ , 士

的差值 &残值 (△5 , 士 Ο &; (求解方程 &Ζ (和方程 &Σ (取

得几何修正量乙了
]

&Β 少 (
,

再利用 &κ( 式松弛 一 光滑处理得到新的几何外形
。

重复上述过

程计算压强分布与目标压强分布一致为止
。

; 正则化条件

文献【∋⎯ 证明
,

要使二维不可压流动反问题有唯一精确解
,

给定压强分布必须满足正

则化条件一一根据自由来流速度为 #&或其它特定值(时的要求而推出的某种约束条件
。

因

此为保证反问题解存在
,

在给定压强分布中必须存在一些自由参数以满足正则化条件
。

对
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于可压流动同样应存在类似的约束条件
。

由简单的刁就动理论出发
,

采用解析变换

1 α ς ] #ς α �; ] &# ⊥ ∴ (#⊥ Ζ ] � ⊥ ; α η
Ε Γ Β Ξ &汕( ] γΓ

Β Ξ &一 =。(�⊥
Ε

ι⊥ Ζ ] # ⊥ ; &� (

式中 ∴ 二 ς ΓΒ Υ& 彻(为变换平面上的复变量 二并由 % 娜
ΔΦΕ: Ι 的空间方向扰动速度分布假设

价
、

&
,

丫,公( α 甲
、

&Β
,

士  (Γ Β Ξ _士 , 士&‘(艺⎯ &� �(

其中 ,
二 一 江

二

&ΤΝ (⊥ 沪
、

&ΤΒ’
,

士  ( ι则可推出维跨音速流动反问题求解的 种封闭形式的正

则化 条件
ΗΖ η

· ς‘〔

&、(〔。
。

Ι 、 一 丁
、。

_∗
Ο

&
。

丫 ] ∀ (/ &、
‘

] &(, ‘ ∗ &、 一  (/ &、一  (#Ι Β
&�;(

其
「
手

,
ς

&二
,

士。(一 ε矛_&
ς ς β 、

一 ς

ς ( ⊥
Ο
一
Γ Β Ξ _一 8 ,

二

&Β (ς ⎯Ι
ς

该 正则化条件对 于跨音速流动反问题是 �
�

分必要的
。

若给定的仄强分布不合理
,

并可自

动调整使之变为可接受的压强分布
,

并可设计出 与修改后压强分布对应的翼型
。

这里 目

标仄分布可表示为

ϑ
ς

&工 (一 > 4 士 &
一

丫( &��(

在前述迭 代求解过程
‘
卜 由计算压强 分布5 ς δ

&二 (和 目标压强分布
叮4 士 &‘ (之差得到

应 5 &Β(
,

曲四Ι化条件 &�; (确定自由参数
。 ,

再进
一

步求解方程 &Ζ( 和方程 &Σ( 取得几

何修 正量 厂 &、(
。

对于三维流动同样应存在相应的正则化 条件 由于三维问题远较 几维问题复杂
,

目前

尚未见到对此问题的研究成果 Ο 即使在不 可仄流中
,

也未得到与 6= ≅ 9Φ9= Μ 约束条件相当

的正贝#Λ化条件
。

目前通常是根据经验细致地设计出目标压强分布
,

尽可能保证目标压强分

布在物理 6是存在的
。

如计算不收敛
,

则修
一

正口标压强分布
。

� 算例及讨论

算例 �是超临界无激波翼型设计
。

日标仄强分布为超临界无激波翼型的压强分布 &图

�( 侧
,

具有儿乎平项形局部超音速区和 明显的后部加载
。

以 % ) 5) ∀ ∀ #8 为初始翼型
,

在

0
“ 二 二  

∃

χΣ 和迎 角
ς α �  Σ

。

时的初始压力分布也在图 � 中给出
。

经过 κ 次迭代得到 了收

敛解 &图 �( 计算结果与预期的完全 致
。

算例 ; 以文献 ∗κ⎯ 给出的一种不满足 6= ≅ 9 Φ9= ## 二个积分约束条件的速度分布作为目标

速度分布
,

相应于此速度分布的翼型不 可能存在 由于二维翼型设计方法中具有正则化条

件
,

可调整日标速度分布使之成为可接受的
,

故经过 χ 次迭代得到了收敛解
,

设计出了对

应 于修改后速度分布翼型
。

若不使用正则化条件则设计过程不收敛
。

为简单计
,

只对 下翼

面目标速度分布乘以参数
>

。

图 ; 给出修正前后的速度分布
。

算例 � 取已知的超临界机翼 4⎯ 在 0
> 二 α 3

,

χ∋
,

迎角
ς 一  ∃ ΖΣ

。

时的压强分布作为 日标

仄强分布
,

将 4 # 机冀各剖面 卜表面各点坐标按该处厚度的 ; ϕ 增加后作为初始机翼
。

经

过 κ 次迭代
,

设计机翼
δ

6的压强分布与目标压强分布重合
,

几何翼面也重合得很好
。

图 �
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给 出两个剖面的 设计结果
。

由于机翼上存在 较强的激波
,

若对文献 _;⎯ 的方法不做改进
,

此例得不到收敛解
。
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翼型设计的压强分布及几何型而设计结果
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输八和 设计速度分布
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图 0 Χ % 机翼不同剖面的压强分布及几何型面
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算例 8 给出一种修型设计计算
。

有限翼展后掠翼存在翼尖翼根效应
,

其后掠优越性不

能充分发挥
,

等压线与无限后掠情况差别很大?很不均匀 Α
。

这将造成不必要的陡峭逆压梯

度
,

降低临界 Ε ΔΦ Γ 数
,

且易造成气流过早分离
,

因此常需作等压线均匀化修型设计
。

选

−/Φ ΗΓ ΙΔ ϑ 一Κ Χ� Λ Μ Ν >4 ΟΠΘ
’“Ρ作为初始机冀

,

对其上表面作修型计算 ?即对上表面各剖面

取相同的超临界无激波流动压强分布
,

保持原机翼下表面压强分布 Α
。

应用上述三维反
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设计方法计算时
,

翼根剖面坐标在迭代过程中会不断增大
。

这将导致分析计算无法进行下

去
,

为此令翼根剖面坐标在迭代过程中保持不变
。

经过 χ 次迭代
,

除翼根附近
,

修型机翼

γς压强分布实现 了目标压强分布&图 Ζ(

图 Ζ 机冀 卜表面等压线 &,#( 初始机冀 &#( (修型机翼
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