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基于气动外形优化和主动流动控制
的减阻技术
李立*，刘峰博，梁益华

航空工业西安航空计算技术研究所，陕西 西安 710068

摘 要：增升和减阻是民用飞机设计的永恒目标。本文对民用飞机减阻技术最新进展及未来发展进行综述，在此基础上，报道

了计算所团队通过数值优化设计及主动流动控制实现减阻的研究进展。为此，发展了基于壁面模化大涡模拟（WMLES）准确模

拟湍流边界层的先进数值方法，以及利用伴随方程方法实现气动外形快速数值优化的技术。在具体实践中，通过组合基于自由

变形（FFD）的几何参数化模块、基于线弹性体法的网格变形模块，以及基于伴随方程方法和序列二次规划（SQP）的优化算法模

块，搭建了面向工程、适于超大规模变量优化设计的整机气动优化设计平台，在NASA CRM模型上实现了设计变量超过600的
大变量、跨声速气动数值优化设计，在合理的工程约束条件下，有效削弱了机翼表面激波，总体减阻率达到2%以上；通过对湍流

平板边界层外层结构进行射流非定常控制，在中等雷诺数Reτ=4700条件下，实现了5%~6%的当地减阻率。研究证实，数值优化

设计和基于外层射流控制的主动流动控制技术将是大型民用飞机减阻中非常有前景和值得重视的两种方法。
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现代民用飞机设计取得成功的一个关键是在设计过程

中引入数值计算（即CFD）的相关方法和工具。正如陈迎春

总师指出，正是由于在C919飞机气动设计过程通过将先进

CFD、优化设计和试验验证等技术无缝结合，才有力保障了

“设计具有较强竞争力的先进民用飞机”这一目标的

实现[1]。

对大型民用飞机来说，研制更安全、更经济、更环保、更舒

适的飞机是民用飞机研制永远追求的发展主题和目标。而减

阻即是实现上述目标的最主要方面。按照飞机阻力构成，阻

力主要分为压差阻力和摩擦阻力，其中，摩擦阻力占到总阻力

的 50%以上。因此，瞄准减小摩擦阻力，即使是实现部分目

标，也可对飞机的燃油经济性、环保性等指标产生重要影响。

本文论述通过数值手段研究利用气动优化设计和射流

非定常控制实现机翼和机身减阻的典型方法及结果，期望工

作过程中所发展的方法、流程和工具可为同行提供借鉴和

参考。

1 大型民用飞机减阻技术
减阻是民用飞机发展的基础科学问题之一。从人们学

会利用空气动力开始，阻力就是飞行器设计中的主要问题。

按照飞机航程估算的Breguet公式[2]，在航程不变的前提下，

每增加1个阻力单位（ΔCD = 0.0001）的阻力，则相当于要减

少乘客 8人（每位乘客按 250lb体重计算）。通常大型飞机

的阻力系数在 0.03左右，可见即使减小 1个阻力单位的阻

力，其效益也非常可观。

减阻也是提高飞机燃油经济性、减小环境污染、提高运营

效率的最有效措施 。近年来，为了有效应对全球气候变暖的

挑战，各国政府均积极倡导“绿色航空”的发展理念，相继提出

国家层面的降噪、减排目标和规划（例如，欧盟在航空愿景2050

规划中[3,4]，明确要求达到降低75%的二氧化碳排放和90%的

氮化物排放），而要实现这些目标，均与减阻直接相关。

按照流体力学观点，飞机阻力仅有两种，一种是由压强

差造成的阻力，另一种是由流体的黏性造成的阻力。按照
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工程设计的观点，阻力又可根据成因进一步分解为[5~7]黏性

阻力或（表面）摩擦阻力、诱导阻力、干扰阻力、波阻、粗糙度

引起的寄生阻力等。图1给出了大型飞机阻力构成的典型

占比示意图[7]，同时，给出针对各类型阻力，主要的减阻措

施及预期收益。不难看出，在大型飞机阻力构成中，黏性阻

力占总阻力的50%以上，并且主要是由于空气黏性带来的

摩擦阻力造成的，其与边界层的状态（层流或湍流），以及边

界层与飞机表面的相互作用密切相关。

从图1还可以看出，针对各类型阻力，主要的减阻措施

大致可分为两类：一类是基于气动优化设计，通过产生创新

的气动布局或外形，达到减小阻力的目的；另一类是基于流

动控制，包括应用各类主、被动流动控制技术，通过改变流

动形态或结构，达到减小阻力的目的。

特别是，针对降低黏性阻力，主要有两种思路：一种思

路是尽可能推迟转捩，保持更多的层流流动，对应措施是采

用层流或混合层流技术。其他方法还包括采用分布式粗糙

元技术。另一种思路是在发生湍流的区域，采取措施使湍

流流动区域的局部阻力尽可能降低，对应措施包括安装大

涡破碎装置、凹槽（肋条）、涡流发生器等被动控制装置，或

者采用射流、移动壁面、等离子体、主动涡流发生器等主动

控制措施。近期关于湍流边界层减阻控制的研究表明[8,9]，

结合对湍流边界层结构的控制，采用新颖的主动控制技术，

湍流（局部）减阻率甚至可达到40%以上。

本文重点瞄准研究建立可实用的黏性阻力减阻技术。

主要技术思路是利用气动外形优化及主动流动控制。但

是，正如参考文献[7]所指出的，针对大型民用飞机，要建立

工程可实用的黏性阻力减阻技术，存在诸多挑战。主要原

因是，大型飞机所涉及的流动大部分都是高雷诺数流动，因

而普遍表现出复杂的湍流流动特性。特别是，许多在低雷

诺数条件下能够保持的流动特征，在高雷诺数条件下很难

持久保持（如层流）。这也导致很多在实验室条件下，基于

低雷诺数发展的减阻技术，很难直接推广应用到高雷诺数

条件下。这也正是基于湍流边界层控制（Turbulence

Boundary Layer Control, TBLC）的减阻技术尽管已开展了

多年研究，但迄今仍然活跃的重要原因。实际上，由图2可

以看出，湍流减阻与层流减阻相比具有额外技术优势[10]。

层流减阻主要针对机翼、短舱，其在当前大型民机普遍采用

高速后掠翼外形的情况下，要长时间保持理想的大面积层

流非常困难；而湍流减阻可针对几乎所有表面，并且，由于

湍流边界层几乎覆盖机身全部表面，这部分阻力占比对整

机贡献非常大。因此，可以预见，瞄准发展实用的湍流边界

层控制及减阻技术将是未来相当长时间民用飞机减阻技术

研究的重要方面。

2 基于数值优化的减阻技术研究

2.1 数值优化设计基本框架

数值优化设计是一种综合性应用技术。按照一般性的

方法框架，它综合应用了几何参数化、网格变形、流场求解

（CFD）、优化算法、设计目标和约束自动处理等多种复杂技

术，具有自动化程度高、多目标寻优能力强等先天技术优

势，能在很大程度弥补传统“试—凑”方法的不足[11]。

根据所采用的优化算法的不同，主要的数值优化设计

方法大致可分为两类：一类是以遗传算法为代表的非梯度

类优化设计方法。主要优势是算法流程简单，易用性好，适

用于全局寻优，但存在效率不高、迭代次数多的缺点，尤其

计算量随设计变量个数成几何级数增长，很难应用到大设

图1 大型飞机阻力构成及减阻预期收益

Fig. 1 Concept of large aircraft drag forces and drag

reduction potential analysis

图2 大型飞机层流和湍流减阻主要贡献区域

Fig. 2 Main contributing area of laminar and turbulent

flow for large aircraft
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计变量（如数百、上千）的场合，容易陷入所谓“维度灾难”的

困境。另一类是以伴随方程方法为代表的梯度类优化设计

方法。梯度优化方法的优点是迭代次数少、优化效率高，特

别是随着以“控制论”为理论基础的伴随方程方法的提出和

发展，使得特别适合进行多设计变量的优化设计，缺点是理

论研究和算法实现的难度较大，需要对核心CFD计算软件

进行功能扩充。

目前，国内外研究机构、大学等均对梯度类、非梯度类算

法进行了大量研究，相关理论和技术基础已日臻成熟。国际

上很多知名的团队（如美国密歇根大学Martins教授和斯坦

福大学Jameson教授团队，以及欧洲的德国宇航院、法宇航等

相关团队）都建立了相当先进的气动外形优化设计体系[11,12]，

并逐步推广到复杂工程应用领域。国内近年来也开展了卓

有成效的工作，在大型客机设计中发挥了积极的作用[1]。在

某国家级项目支持下，作者所在团队通过组合基于自由变形

( Free Form Deformation，FFD)的几何参数化模块、基于线弹

性体法的网格变形模块，以及基于伴随方程方法和SQP的优

化算法模块，在自主可控CFD软件基础上，搭建了面向工程、

适于超大规模变量优化设计的整机气动优化设计平台，其基

础框架如图3所示。主要包括以下模块：

（1）几何参数化模块。几何参数化是整个优化设计的

基础，其目标是将优化几何通过一定的函数关系映射为一

组尽可能描述其全貌的设计变量。本文优化设计框架下，

采用基于FFD的参数化方法。FFD参数化方法以伯恩斯坦

多项式或B 样条作为基函数，可以保证复原的外形满足连

续性、光滑性、保凸性等几何要求，已日益成为当前气动外

形优化设计中普遍采用的一种标准几何参数化方法。

（2）网格变形模块。网格变形是优化设计过程的重要

支撑，其目标是基于优化后的变形几何自动产生CFD计算

所需的计算网格。本文网格变形采用一种改进的线性弹性

体法[12]，具有善于处理几何大变形，且变形后网格品质高、

鲁棒性强的特点。

（3）CFD（流场）求解器模块。流场求解是优化设计必不

可少的重要环节，其目标是基于变形后的体网格，重新计算得

到新构型的气动特性，为进一步的几何构型选优奠定基础。

本文CFD求解器采用内部的自研混合网格并行计算软件

WiseCFD-UG。该软件是基于格点格式有限体积法和隐式时

间推进的通用软件，具有二阶（时间、空间）精度，可处理包括

四面体、六面体、棱柱、金字塔等单元类型在内的任意非结构

混合网格，适用于低/亚/跨/超等不同流速流场计算。

（4）伴随求解器模块。伴随方程求解是以伴随方程方

法为代表的梯度类优化设计方法的核心，其目标是通过流

场伴随方程的求解，计算获得目标函数梯度信息。在优化

设计中，能否高效获得目标函数的梯度信息，是决定梯度类

优化设计方法是否可实用、可工程推广的关键。本文伴随

方程求解采用了与CFD求解器相同的策略，通过求解离散

伴随方程获得伴随解，并通过组合得到目标函数的梯度值，

其求解效能与CFD求解器基本相当[13,14]。

（5）优化算法模块。优化算法也是优化设计过程的重

要支撑，其目标是基于设计目标及约束，得到优选的设计结

图3 本文整机数值优化设计基本框架

Fig. 3 The present basic framework for numerical aerodynamic shape optimization design of aircraft
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果。如前文提到，优化算法包括梯度类算法和非梯度类算

法 。 在 本 文 框 架 下 ，采 用 序 列 二 次 规 划（Sequence

Quadratic Program, SQP）算法作为优化算法。该算法主要

优点是能有效处理带约束非线性规划问题。

2.2 以减阻为目标的气动外形优化设计

以减阻为目标的气动外形优化设计的一般性优化问题

数学模型提法如下：

{minCDs.t. g (CL, Cm, ti, ti0,…) ≥ 0 （1）

式中：CL，CD，Cm分别为升力系数、阻力系数、力矩系数；ti，ti0
分别为指定截面的当前厚度及初始厚度；g(…)表示设计约

束。由此，式（2）表示在给定设计约束g (…)的条件下，要求

阻力系数最小，即以减阻为目标开展气动外形优化设计。

这里，将以美国航空航天局（NASA）共用研究模型

（Common Research Model, CRM）作为研究对象，开展以减

阻为目标的气动外形优化设计，给出典型的优化设计结果。

2.3 NASA CRM减阻设计

NASA CRM是AIAA阻力预测会议发布的标准模型，是

一个具有代表性的常规布局跨声速宽体客机构型，其机翼和

平尾都进过精心设计。自CRM模型发布以来，围绕该模型，

国内外均开展了大量的气动计算及优化设计工作[11,15,16]。

图 4给出本文NASA CRM模型减阻设计采用的 FFD

控制体、设计变量及几何约束定义，共包括 602个设计变

量、800个厚度约束。模型全模参考面积为 383.69m2，平均

气动弦长7.00532m，力矩参考点位于机翼平均气动弦长的

25%位置。FFD控制体采用基于“机翼-机身-平尾”外形进

行一体参数化的策略生成，其中，机翼控制体与机身控制体

以点对点形式对接，以保证机身机翼相交处的几何连续变

形，而控制点分布在沿展向的 12个控制剖面上，每个控制

剖面的上下面沿弦向各有50个控制点。

设计状态定义为典型的跨声速设计状态：Ma=0.85，Re=

5.0×106，CL=0.5。设计目标定义为阻力系数最小。为满足

工程需求，优化过程中要求满足工程约束条件，即优化构型

的升力系数不变，俯仰力矩系数的绝对值小于初始力矩系

数绝对值，而典型剖面处翼型的厚度变化量不减。

这时，优化问题模型（1）具体化为：

ì

í

î

ïï
ïï

minCDs.t. CL = 0.5|CM| ≤ |CM0|
ti - ti0 ≥ 0, i = 1,2,…),800

（2）

图 5给出在无力矩配平约束情况下，设计目标及约束

的收敛历史。可以看到，经过约 50次设计循环，可行性约

束下降到10-4量级，而优化目标（CD值）基本不再改变，表明

本次优化设计较好地达到了减阻目标，并很好地满足了设

计约束，结果可信。

表1给出了优化前后阻力系数及迎角的对比。同时考虑

了有、无力矩配平约束两种情况。表中，减阻率定义为

ΔCD%=(CD - CD,0 ) /CD,0 × 100%。可以看出，无论是在无力矩

配平约束的情况，还是在有力矩配平约束情况，通过优化设计

均得到显著的减阻效果。其中，在无配平约束情况下，减阻率

达到2.97%，而在有配平情况条件下，减阻率达到2.26%。

图4 NASA CRM模型的FFD控制体、设计变量及几何约束定义

Fig. 4 FFD control volumes, design variables, and geometric

constraints for NASA CRM model

图5 NASA CRM模型无配平减阻设计收敛历史

Fig. 5 Convergence of drag reduction optimization with

no trim for NASA CRM model

表1 NASA CRM模型优化前后阻力系数对比

Table 1 Comparison of drag coefficient of NASA CRM

between with and without optimization

构型

CD（阻力单位）

Cm

迎角/（°）

减阻率/%

初始构型

288.36

-0.0466

2.40

—

无配平优化构型

279.81

-0.0444

2.48

2.97

配平优化构型

281.83

0

2.58

2.26
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图6进一步给出在无力矩配平约束情况下，优化前、后

飞机表面压力分布等值线云图和沿展向典型站位的压力系

数分布对比。不难分析，对跨声速民机的单点减阻设计，主

要是弱化了机翼表面的激波形态，并且有效抬高了各个截

面压力分布中的前缘吸力峰值，有利于减阻。

3 基于外层射流控制的TBLC及减阻技术研究

3.1 模型问题

采用中等雷诺数条件（Reτ=4700）的零压梯度湍流平板

边界层为基准研究对象，自由来流速度U∞=1.047m/s，边界层

厚度为 δ=0.058m。平板长度为1.5m，展向宽度为0.1m。控

制策略采用一组展向排布的射流控制阵列，如图7所示，即沿

展向在中央位置一字排布6个合成射流激励器，形成合成射

流阵列。其中，激励器喷口中心位置位于x=0.6m的位置，喷

口的缝道宽度 h=0.002m,缝道长度L=0.05m，喷口之间的孔

缝间距d=0.012m。合成射流（阵列）激励器的基本参数如下：

按统一方式喷射，最大振幅为0.5U∞，射流频率为 20Hz。不

难分析，按照这种排布方式，将在展向形成周期性的驻波，有

利于对湍流边界层的横向涡结构进行控制。

为了实现有效的控制策略，具体计算试验中，通过调整参

数，形成了三种不同的控制策略，分别称为V控制、W控制和

VW控制。V控制即法向控制，这时合成射流阵列的所有喷口

周期性施加法向速度控制（垂直90o射出）。W控制即展向控

制，这时合成射流阵列的所有喷口周期性施加展向速度控制。

这种情况，等价于展向振动壁面的情况。VW控制即同时在

展向和法向方向施加速度控制（斜向90o射出）。

3.2 数值研究方法

湍流边界层控制（TBLC）减阻技术，尤其在高雷诺数条

件下，是一种相对前沿和新的技术。对该类技术的探索，依

赖于利用大规模计算对湍流边界层的精细模拟。传统数值

研究方法主要包括直接数值模拟（DNS）方法、大涡模拟

（LES）方法等。DNS方法是机理探索研究的理想方法，但

存在严重的计算效率问题，一般适用于简单构型及较低雷

诺数计算。计算量稍小的LES方法，按照人们对计算机运

算速度和容量的增长速度的预计，要到2070年左右才有可

能达到工程可实用的地步。在本文基于外层射流控制的

TBLC及减阻技术研究中，考虑到主要关心外层结构的精

细模拟和控制，提出采用壁面模化的大涡模拟（Wall-

modeled Large Eddy Simulation, WMLES）方法用于湍流边

界层精细模拟，并应用到射流控制湍流边界层减阻的研

究中。

WMLES 方法本质上是一种 LES/RANS 混合方法，被

认为是面向下一代工业应用的CFD方法。基本思路是，在

湍流边界层的黏性子层内采用普朗特混合长度模型简化计

算，而在其他区域利用LES进行计算。事实上，湍流边界层

中，近壁面湍流长度尺度按壁面距离线性增长，导致近壁面

区域出现越来越小的涡；由于分子黏性限制，该现象在黏性

子层会受到抑制，因而，当Re增加时，黏性子层变薄，涡结

构会越来越小。WMLES 方法正是利用边界层的这一特

点，简化计算。本文WMLES方法的具体模型公式如下：

νt = fDmin( (κy )2,(CSMAGΔ )2 )S (3)

式中：κ = 0.41为卡尔曼常数；y为长度尺度；Δ为过滤尺度；

CSMAG为常数，一般取0.02。具体计算中，不做特殊说明，均采

用三阶迎风偏置SLAU格式进行空间离散，采用二阶精度的

双时间步隐式方法进行时间推进。图8给出利用WMLES方

法得到的经典逆压梯度平板算例[17]的典型结果。可以看到，

本文WMLES结果与文献直接数值模拟（DNS）结果基本一

致，验证了WMLES方法对湍流边界层模拟的准确性。

3.3 减阻计算结果

图 9给出了Reτ=4700条件下，基准湍流平板边界层不

同站位（x=0.2m、0.4m、0.8m、1.2m）处时间平均流向速度剖

面与理论解的对比。LES计算域的网格点数为 1495×117×

图6 优化前后NASA CRM模型无配平减阻设计压力分布对比

Fig. 6 Comparison of surface pressure coefficients of NASA

CRM model with no trim between with and without

optimization

图7 射流控制装置布置图

Fig. 7 Layout of the jet array for TBLC

5



航空科学技术 Sept. 25 2019 Vol. 30 No.09

201，网格单元数约为 5300万。可以看出，WMLES模型计

算结果与理论值吻合良好，各站位结果基本一致说明该平

板边界层的湍流场发展足够充分。这为开展外层射流流动

控制研究奠定了基础。

图 10 给出流动控制前后，平均摩擦阻力系数云图的

对比。这里，控制措施为V控制。前期基于低雷诺数条件

下（Reτ=470）的研究表明，针对湍流平板边界层，V控制能

起到较好的控制效果[18]。因而，本文沿用了该控制策略。

可以看到，相对基准流动，主动控制后的平均摩擦阻力系

数云图产生明显的低阻区域。图 11进一步给出了在该控

制策略下当地摩阻的减阻率分布。这里，当地摩阻的减阻

率定义为：ΔCfw% = (Cfw - Cfw,base ) /Cfw,base × 100%。可以看

到，采用法向控制后，当地摩阻的平均减阻率可达到 5%~

6%，其收益相当可观。

图8 逆压平板算例WMLES计算典型结果(左:涡量等值面;右:摩阻系数分布)

Fig. 8 Typical results for a adverse pressure turbulent flat plate case with WMLES computation

(Left: contour of vorticity magnitude; Right: distribution of skin friction)

图9 湍流平板边界层基准流动不同站位处平均速度剖面对比

（Reττ=4700）

Fig. 9 Comparison of mean velocity profiles at typical

different locations for TBL at Reτ=4700

图10 控制前后平均摩擦阻力系数云图对比（Reτ=4700）

Fig. 10 Comparison of mean skin frictioncontour between

before and after flow control at Reτ=4700

图11 V控制的当地摩阻减阻率分布（Reτ=4700）

Fig. 11 Distribution of local skin-friction drag reduction rate

with V control at Reτ=4700
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4 结论

本文在综述大型民用飞机减阻技术基础上，对基于数

值气动外形优化设计和主动流动控制的减阻技术进行了探

索性研究。通过研究，得到以下结论：

（1）针对各类型气动阻力，气动外形优化设计及主动流

动控制是最重要的两条技术途径。

（2）当前，基于CFD，建立工程实用的自动化整机数值

气动外形优化设计平台及技术已逐步成为现实，并正在快

速走向工程。本文提供了示范，基于所搭建的整机气动优

化设计平台，在典型运输机标模NASA CRM上实现了设计

变量超过600的大变量、跨声速减阻设计。

（3）减小黏性阻力是未来大型民机减阻研究的重要方

向，其依赖于对湍流边界层结构的深层次认识和理解。壁

面模化大涡模拟（WMLES）方法可为精细捕捉湍流大尺度

结构提供经济、有效的技术途径。本文利用WMLES方法，

完成了中等雷诺数条件下，射流阵列对湍流边界层外层进

行控制实现减阻的精细数值模拟，得到了满意的减阻效果。

（4）数值优化设计和基于外层射流控制的主动流动控

制将是民机减阻研究中有前景和值得重视的方法，值得进

一步深入探索和研究。
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Towards Drag Reduction Via Numerical Aerodynamic Shape Optimization and
Active Flow Control

Li Li*，Liu Fengbo，Liang Yihua

AVIC Xi'an Aerodynamics Computing Technique Research Institute，Xi’an 710068，China

Abstract: It is long-term goal to increase lift and decrease drag in large aircraft design. In this paper, the state-of-art

and perspectives for drag reduction technologies for civil aircraft are firstly reviewed, and then some recent new

progress made by ACTRI group for drag reduction via numerical aerodynamic shape optimization and active flow

control are reported. To do that, some advanced numerical techniques have been developed for accurate modeling

turbulence boundary layer based on the Wall Modeled Large Eddy Simulation (WMLES) approach, and fast

implementation of numerical aerodynamic shape optimization with an adjoint-equation based approach. Through the

adjoint-equation based optimization approach, an engineering oriented aerodynamic shape optimization strategy and

software framework towards to very large optimization parameters with engineering constraints for full aircraft had

been established. It is demonstrated that the present numerical aerodynamic shape optimization approach is feasible

to reduce the total drag on a full large aircraft (namely the NASA CRM transporter model) with practical engineering

constraints more that 2%, while through active flow control with unsteady jet array for outer structure control of

turbulent flat plate boundary layer, a 5%~6% Drag Reduction (DR) rate could be achieved in a middle Reynolds

number case at Reτ=4700. It is concluded that both numerical aerodynamic shape optimization and active flow control

could be two promising approaches for drag reduction of civil aircraft.
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