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亚声速飞机阻力源及减阻措施研究
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摘 要：为了降低亚声速飞机的阻力，提升运行的经济性，选择某一典型亚声速飞机为研究对象，分析了其阻力产生的原因

及分类，提出了针对不同阻力源的减阻措施。数值研究结果表明，通过在机身后体加装涡流发生器能够减小摩擦阻力；加装

侧鳍能够显著减小压差阻力，改善大迎角性能；使用拐折式翼梢小翼能够进一步减小诱导阻力。
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通过飞机的快速访问记录器（Quick Access Recorder，

QAR）监控数据统计分析可知，飞机阻力的大小对飞机运行

的经济性影响较大。因此，研究亚声速飞机阻力的构成及

形成原因，并采取相应的减阻措施，可以大大优化飞机的气

动性能，降低运行成本。 同时，阻力的减小也可减少发动

机尾气的排放，达到绿色飞行的目的 [1]。

本文基于以往的研究成果，分析了亚声速飞机阻力的

分类及产生原因，并针对不同类型的阻力特点及占比，提出

了相应的减小及优化措施。

1 亚声速飞机阻力源分析

对于亚声速飞机，导致阻力产生的原因有空气黏性和

升力。空气黏性所引起的阻力有干扰、摩擦和压差阻力，一

般统称为废阻力。升力所导致的阻力称为诱导阻力，也叫

升致阻力[2]。

摩擦阻力的产生是由于空气流过飞机表面时，紧贴表

面的空气由于空气黏性的影响流速减为零，根据作用力和

反作用，流速减为零的空气给飞机一个与运动方向相反的

力，即摩擦阻力。边界层的类型、转捩点位置以及物体表面

积大小会影响摩擦阻力大小 [1,2]。

压差阻力的产生是由于流经机翼前缘的空气受阻压力

增大，后缘因气流分离压力降低，前后出现了压力差，产生

的阻碍飞机前进的力，即为压差阻力。迎风面积大小、物体

形状以及分离点的位置会影响压差阻力大小[2]。

干扰阻力的产生是由于流过机翼和机身连接部位的气

流彼此干扰而额外形成的阻力。通过机翼机身光滑过渡设

计及加装翼根整流装置可以减小干扰阻力[2]。

诱导阻力的产生是由于翼尖涡的诱导，额外引起气流

的向下运动，改变了原来相对气流速度的方向，使得升力向

后倾斜。向后倾斜的升力在相对气流速度方向分解出一个

阻碍飞机前进的力，该力就是诱导阻力[2]。加装翼梢小翼

可以明显减小诱导阻力。

在上述4类阻力中，摩擦阻力占总阻力的50%，诱导阻

力占30%，压差阻力占15%，干扰阻力占5%[2]。

因此,减小摩擦、压差和诱导阻力对于优化飞机的阻力

特性有着重要意义。然而，目前国内外对上述阻力的减小

也仅局限在减小飞机表面的粗糙程度、飞机外形更加流线

型以及加装传统翼梢小翼等常规减阻方法[8]。本文在此基

础之上，提出了通过加装涡流发生器、侧鳍以及在常规翼梢

小翼的竖直段上加装横侧段来进一步优化其阻力特性[3]。

2 研究方法

采用N-S方程作为控制方程进行数值模拟的求解，选

用 k-ε湍流模型[4]，差分方法采用二阶迎风格式[7]，边界条

件采用物面处无滑移条件，远场采用自由流条件。

针对不同的网格拓扑结构的影响,选用O-H型网格[4] ，

收稿日期：2019-08-20；退修日期：2019-09-27；录用日期：2019-10-11

基金项目：国家自然科学基金（U1733127）

*通信作者 . Tel.：13378138011 E-mail：yelucafuc@163.com

引用格式 ：Ye Lu，Zhao Ganchao. Drag source and drag reduction measures study of subsonic aircraft［J］. Aeronautical Science &

Technology，2019，30（11）：36-40.叶露，赵赶超 .亚声速飞机阻力源及减阻措施研究［J］.航空科学技术，2019，30（11）：36-40.

基本构型计算网格总数 600 万，第一层网格尺寸为 10-5cA

(cA为全机的平均气动弦长)，边界层增长比率为1.16。对于

带涡流发生器和侧鳍的计算网格采用混合网格，仅仅在布

置涡流发生器的局部后体用各向异性的非结构网格将涡流

发生器全部包住，在每对反旋型涡流发生器中间仍然采用

结构化网格。为了保证计算精度，为涡流发生器及后体进

行了局部加密，以期更好地把握流场的剧烈变化[9]。

3 涡流发生器对摩擦阻力影响研究
通过加装的涡流发生器所产生的涡流，增加边界层内

空气的动能，增加了空气克服逆压梯度的能力，延缓气流分

离，达到减小摩擦阻力的目的[6]。由此可知，对黏性流动的

把握能力，特别是对边界层发展和分离特性的模拟能力，直

接影响涡流发生器的设计。本文基于以往的研究结果，所

设计出的布置在机身后体的微型涡流发生器参数考虑了如

下情况：后体分离线位置及该处的边界层厚度；涡流发生器

的几何参数；涡流发生器在机身上的安装位置和安装角；涡

流发生器在机身上的布置形式，包括涡流发生器排列方式、

间距和旋转方向等。涡流发生器的布置位置示意图及局部

放大图如图1所示，计算的网格如图2所示。

通过对原模型和加装涡流发生器后模型数值结果可知，

原模型的摩擦阻力系数为0.00631，加装涡流发生器后的模

型的摩擦阻力系数为0.00583，使得摩擦阻力减小了约7%。

图3给出了原模型及加装涡流发生器后模型的流线谱

及压力分布图。由此可知，涡流发生器对降低摩擦阻力有

很大的贡献，这是因为涡流发生器改变了后体边界层内的

流动形态，使边界层内的速度变大、动能变大，增强了边界

层抗分离的能力，导致摩阻减小。同时，在后体对称面下母

线附近，涡流发生器使边界层厚度有所减小。

4 侧鳍对压差阻力影响研究

压差阻力的产生主要是因为飞机后部气流出现了边界

层分离，产生了旋涡，旋涡的低压和飞机前方的高压所带来

的压力差即为压差阻力。通过在机身后体加装侧鳍，利用

图1 涡流发生器布置位置示意图

Fig.1 The figure of vortex generator arrangement position

图2 计算网格示意图

Fig.2 Grid model

图3 加涡流发生器后的流线图及压力分布图

Fig.3 Streamline and pressure distribution diagram after

adding vortex generator
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基本构型计算网格总数 600 万，第一层网格尺寸为 10-5cA

(cA为全机的平均气动弦长)，边界层增长比率为1.16。对于

带涡流发生器和侧鳍的计算网格采用混合网格，仅仅在布

置涡流发生器的局部后体用各向异性的非结构网格将涡流

发生器全部包住，在每对反旋型涡流发生器中间仍然采用

结构化网格。为了保证计算精度，为涡流发生器及后体进

行了局部加密，以期更好地把握流场的剧烈变化[9]。

3 涡流发生器对摩擦阻力影响研究
通过加装的涡流发生器所产生的涡流，增加边界层内

空气的动能，增加了空气克服逆压梯度的能力，延缓气流分

离，达到减小摩擦阻力的目的[6]。由此可知，对黏性流动的

把握能力，特别是对边界层发展和分离特性的模拟能力，直

接影响涡流发生器的设计。本文基于以往的研究结果，所

设计出的布置在机身后体的微型涡流发生器参数考虑了如

下情况：后体分离线位置及该处的边界层厚度；涡流发生器

的几何参数；涡流发生器在机身上的安装位置和安装角；涡

流发生器在机身上的布置形式，包括涡流发生器排列方式、

间距和旋转方向等。涡流发生器的布置位置示意图及局部

放大图如图1所示，计算的网格如图2所示。

通过对原模型和加装涡流发生器后模型数值结果可知，

原模型的摩擦阻力系数为0.00631，加装涡流发生器后的模

型的摩擦阻力系数为0.00583，使得摩擦阻力减小了约7%。

图3给出了原模型及加装涡流发生器后模型的流线谱

及压力分布图。由此可知，涡流发生器对降低摩擦阻力有

很大的贡献，这是因为涡流发生器改变了后体边界层内的

流动形态，使边界层内的速度变大、动能变大，增强了边界

层抗分离的能力，导致摩阻减小。同时，在后体对称面下母

线附近，涡流发生器使边界层厚度有所减小。

4 侧鳍对压差阻力影响研究

压差阻力的产生主要是因为飞机后部气流出现了边界

层分离，产生了旋涡，旋涡的低压和飞机前方的高压所带来

的压力差即为压差阻力。通过在机身后体加装侧鳍，利用

图1 涡流发生器布置位置示意图

Fig.1 The figure of vortex generator arrangement position

图2 计算网格示意图

Fig.2 Grid model

图3 加涡流发生器后的流线图及压力分布图

Fig.3 Streamline and pressure distribution diagram after

adding vortex generator
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侧鳍产生的旋涡，控制机身后体流场流动，达到减小压差阻

力的目的[5]。侧鳍的布置位置示意图如图4所示，计算的网

格如图5所示。

通过对原模型和加侧鳍后模型数值结果可知，原模型

的压差阻力系数为0.00163，加装侧鳍后的模型的压差阻力

系数为0.0014，使得压差阻力减小了约13.8%。

图6给出了原模型和加装侧鳍后的流线及压力分布情

况。由此可知，与基准外形相比，加装侧鳍的后体表面气流

分离依然存在，但强度有所减弱。从机身后体的压力分布

来看，加装侧鳍后，机身后体的低压值减小，使得前后压力

差减小，优化了压差阻力性能。从流动本质来说，侧鳍对上

下表面流线起到有效的整流与隔离，削弱了极限流线的汇

聚，流过后体的流线更顺畅，未产生明显三维分离流动，尾

涡形成不明显[7]。

从图7的机身后体流动情况来看，加装侧鳍后，后体流

态与周向两个压力梯度都有不同程度的减小，减小了压差

阻力。

5 拐折式翼梢小翼对诱导阻力影响研究
通过诱导阻力产生的机理可知，削弱翼尖涡的强度可

以达到减小诱导阻力的目的。目前，传统的方法是在机翼

的翼尖部位加装翼梢小翼，即在机翼翼尖处增加竖直段。

本文在传统的竖直段基础上，再增加了横侧段，极大地优化

了机翼的诱导阻力性能。模型如图 8所示，计算的网格如

图9所示。

通过数值结果可知，基本机翼的诱导阻力系数为

0.00163，拐折式翼梢小翼的诱导阻力系数为 0.00148，使得

诱导阻力减小了约9%。图10给出了在Ma=0.6，α =7°时三

图4 侧鳍布置位置示意图

Fig. 4 The figure of rear body end plate arrangement position

图5 计算网格示意图

Fig.5 Grid model 图6 加侧鳍后的流线图及压力分布图

Fig.6 Streamline and pressure distribution diagram after

adding rear body end plate

图7 机身后体流线

Fig.7 Airframe rear body streamline

图8 常规翼梢小翼的竖直段上加装横侧段示意图

Fig.8 The figure of vertical section add to the lateral

section of winglets
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种机翼流态。此时，基本机翼已为失速状态。加竖直段后，

在很大程度上改变了基本机翼表面的流动情况，使得沿展

向机翼前缘的二次分离流动消失。对于拐折式翼梢小翼，

进一步改善了基本机翼表面流动，二次分离区已经消失，改

善了飞机的气动性能和失速特性。

从翼尖涡的强度来看，基本机翼上有大面积的分离气

流卷入翼尖涡，使得翼尖涡强度增大；加装竖直段机翼后，

展向流线和旋涡分布较为均匀；在竖直段加横侧段机翼后，

展向流动和旋涡分布更为柔和均匀，强度很弱。因此，和基

本机翼相比，常规翼梢小翼的竖直段上加装横侧段诱导气

动性能提高了约11%，与加竖直段机翼相比，诱导气动性能

提高了约4%。

6 结论
本文通过数值模拟的方法，提出了减小摩擦阻力、压差

阻力和诱导阻力的方法，得出如下结论：

(1) 加装涡流发生器，增加了边界层内的动能，使得摩

擦阻力显著显小。

(2)加装侧鳍，能够有效地改善飞机后体流动，削弱旋

涡强度，使得压差阻力减小。

(3)使用拐折式翼梢小翼，很大程度上削弱了翼尖涡的

强度，改善了机翼表面的流动，使得诱导阻力减小。
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Drag Source and Drag Reduction Measures Study of Subsonic Aircraft
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Abstract: In order to reduce the drag of subsonic aircraft and improve the economy of their operation, the paper

choose the shape of a typical subsonic aircraft as the research object, analyse the causes and classifications of the

drag of subsonic aircraft, and put forward the drag reduction measures for different sources of drag by means of

numerical simulation. The results show that the frictional drag can be reduced by installing vortex generator on the

rear body of the fuselage, the form drag can be significantly reduced by installing the after body end plate, improving

high angle of attack performance and the induced drag can be further reduced by using the vertical section add to the

lateral section of the winglets.
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