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飞行器气动外形优化设计及飞行阻力特性分析

何昱霖 王 立 卿 龙
西安爱生技术集团有限公司� 陕西� 西安� 710065

摘� 要：本文围绕飞行器气动外形优化与飞行阻力特性展开研究，以阻力最小化为核心目标，结合气动效率、稳

定性及工程可行性原则，选取机身、机翼等关键参数，采用遗传算法构建多目标优化模型，通过CFD仿真与风洞试验
验证优化效果。优化后阻力系数降低26.2%，升阻比达12.5，满足预设目标。同时系统分析不同马赫数、攻角下的阻
力特性，明确阻力构成及影响因素，提出进一步减阻方案，为飞行器气动设计提供可靠理论与试验支撑。
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引言：气动外形是决定飞行器飞行性能的核心因

素，其设计合理性直接影响飞行阻力、稳定性及经济

性，随着航空航天技术的发展，对飞行器气动性能的要

求不断提升。传统外形设计难以平衡多维度性能需求，

存在阻力过大、升阻比不足等问题。基于此，本文开展

气动外形优化设计，结合CFD数值仿真与风洞试验，系
统分析飞行阻力特性，破解外形设计与阻力控制的核心

难题，助力飞行器气动性能与飞行效率的提升。

1��飞行器气动外形设计基础与理论

1.1  飞行器气动外形设计基本原则
（1）气动效率原则：以升阻比（η = CL/CD）最大化

为核心目标，合理平衡升力与阻力的关系，通过优化外

形抑制气流湍流产生，减少边界层分离现象，从而显著

提升飞行器的气动性能，为飞行经济性和机动性奠定基

础。（2）稳定性与操纵性原则：确保飞行器在巡航、起
降、机动等不同飞行姿态下，具备良好的纵向、横向及

方向稳定性，同时便于通过舵面灵活调整飞行状态，兼

顾结构强度要求与后续维护便利性，避免设计与实际使

用脱节。（3）工程可行性原则：结合现有材料特性、成
熟制造工艺，避免过度复杂的外形设计，在满足气动性

能需求的前提下，降低制造成本与后期维护难度，实现

设计方案的可落地性。

1.2  气动外形关键设计参数
（1）机身参数：主要包括机身长径比、头部外形

（常用冯卡门曲线或指数曲线）、尾部收缩角，这些参

数直接影响机身表面压差阻力与摩擦阻力的分布，合理

设计可有效降低机身总阻力。（2）机翼参数：核心参数
有展弦比、后掠角、翼型厚度，以及翼梢小翼的展长、

上倾角与后掠角；其中大展弦机翼的诱导阻力占全机阻

力的30%~40%，优化机翼参数是降低诱导阻力的关键。
（3）尾翼参数：涵盖水平尾翼、垂直尾翼的面积与安

装角度，其设计直接影响飞行器的飞行稳定性，同时会

产生一定附加阻力，需在稳定性与阻力控制间找到最优

平衡[1]。

1.3  飞行阻力相关理论基础
（1）阻力构成：主要包括摩擦阻力、压差阻力、诱

导阻力、干扰阻力，不同飞行马赫数下各阻力占比差异

显著，超声速飞行时，激波阻力会成为制约飞行性能的

主要阻力源。（2）阻力计算理论：以雷诺平均纳维-斯
托克斯（RANS）方程为核心，结合阻力系数公式CD = 
D/(½ρV²S)，可实现对各类阻力的精准计算与量化分析，
为外形优化提供理论支撑。（3）影响阻力的关键因素：
主要有飞行速度（马赫数）、空气密度、外形表面粗糙

度、飞行姿态（攻角）；当马赫数Ma在0.6~3.0范围内
时，阻力系数随马赫数升高呈显著增大趋势。

1.4  气动仿真与试验基础
（1）数值仿真方法：采用CFD（计算流体力学）技

术，构建飞行器三维流场模型，求解N-S控制方程，模拟
气流分布、表面压力分布，进而获取升力系数、阻力系

数等关键气动参数，实现设计方案的初步验证。（2）风
洞试验基础：试验前需确定模型比例、试验风速、攻角

范围，通过风洞试验实测飞行器气动参数，验证数值仿

真结果的准确性，同时为气动外形优化设计提供可靠的

试验数据支撑。

2��飞行器气动外形优化设计

2.1  优化目标与约束条件
（1）优化目标：本次气动外形优化以飞行阻力最小

化为核心目标，同时兼顾多维度性能要求，明确规定升

阻比η ≥ 12、纵向静稳定性导数 ≥ 0.05，且结构重量
不超过设计阈值，通过多目标协同优化，实现飞行器气

动性能、稳定性与结构合理性的综合提升，为飞行器高

效、安全飞行提供保障。（2）约束条件：结合实际工程
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设计需求，设定三类核心约束条件。几何约束明确机身

长径比范围为3~8、机翼展弦比为6~12，确保外形符合气
动设计基础要求；气动约束限定攻角范围为-5°~15°，覆
盖飞行器巡航、起降等典型飞行姿态；工程约束规定制

造误差 ≤ ±0.5mm，兼顾设计可行性与制造精度，避免优
化方案脱离实际生产能力。

2.2  优化模型构建
（1）设计变量选取：综合考虑气动性能影响权重与

工程可调节性，选取8个关键参数作为优化变量，包括
机身长径比、机翼后掠角、翼梢小翼上倾角、头部曲线

参数等，每个变量均明确合理取值范围，既保证优化空

间充足，又避免因变量取值极端导致设计方案不可行。

（2）目标函数构建：以阻力系数CD最小化为核心目标函
数，整合升阻比、飞行稳定性、结构重量等约束条件，

构建多目标优化函数。采用遗传算法作为优化算法，通

过模拟生物进化过程中的选择、交叉、变异机制，实现

优化变量的全局最优解搜索，确保优化结果兼顾各项性

能要求[2]。（3）仿真模型验证：基于初始设计参数，构
建飞行器气动外形三维仿真模型，通过CFD技术模拟流
场特性，计算关键气动参数。将仿真结果与基准模型风

洞试验数据进行对比，验证仿真模型的准确性，要求仿

真误差 ≤ 5%，确保后续优化过程中模型能够真实反映飞
行器气动特性。

2.3  气动外形优化过程
（1）初始外形设计：以现有成熟飞行器气动外形为

参考，结合3.1节约束条件中的参数范围，确定初始气动
外形方案。通过仿真计算，得到初始外形的核心气动参

数：阻力系数CD = 0.042，升阻比η = 10.8，此时升阻比
未达到 ≥ 12的目标要求，需通过后续迭代优化进行改
进。（2）参数迭代优化：采用遗传算法对8个优化变量
进行迭代优化，设定迭代步长与收敛条件，每迭代100
代，通过CFD仿真计算一次气动性能参数，重点监测阻
力系数、升阻比的变化趋势，逐步降低阻力系数、提升

升阻比。迭代收敛条件设定为相邻两次迭代的阻力系数

差值 ≤ 0.001，确保优化结果稳定可靠[3]。（3）优化结
果确定：经过800代迭代后，优化过程达到收敛条件，得
到最优气动外形方案。优化后核心气动参数如下：阻力

系数CD = 0.031，升阻比η = 12.5，各项参数均满足3.1节
设定的优化目标与约束条件，相比初始外形，阻力系数

降低0.011，减阻效果达26.2%，优化成效显著。
2.4  优化结果对比分析
（1）外形参数对比：优化后飞行器关键几何参数发

生合理调整，机身长径比由初始的5.2调整为6.1，增大
17.3%，有利于降低压差阻力；机翼后掠角由35°调整为
32°，减小8.6%，提升机翼升力性能；翼梢小翼上倾角由
15°调整为12°，减小20%，有效降低诱导阻力；头部曲
线由指数曲线优化为冯卡门曲线，进一步优化气流流动

特性，减少气流分离。（2）气动性能对比：优化后气动
性能得到显著提升，阻力系数较初始外形降低26.2%，升
阻比提升15.7%，达到预设目标；诱导阻力占全机阻力的
比例由38%降至29%，下降23.7%，成为减阻的主要贡献
点，充分验证了优化方案的科学性与有效性，实现了气

动性能的全面提升。如表1。

表1��优化前后气动外形参数与气动性能对比表

参数类型 具体参数 初始外形 优化后外形 变化量/变化率

几何参数

机身长径比 5.2 6.1 +0.9（+17.3%）
机翼后掠角（°） 35 32 -3（-8.6%）
翼梢小翼上倾角（°） 15 12 -3（-20%）
头部曲线类型 指数曲线 冯卡门曲线 优化调整

气动性能参数

阻力系数CD 0.042 0.031 -0.011（-26.2%）
升阻比η 10.8 12.5 +1.7（+15.7%）

诱导阻力占比（%） 38 29 -9（-23.7%）

3��飞行器飞行阻力特性分析

3.1  阻力特性仿真测试方案
（1）测试工况设置：为全面覆盖飞行器实际飞行场

景，选取马赫数Ma = 0.6、1.2、2.0、3.0四个典型工况，
分别对应低速、跨声速、超声速飞行状态，攻角范围设

定为-5°~15°，每3°设置一个测试点，涵盖飞行器巡航、

起降、机动等常见姿态，确保测试工况的全面性与代表

性。（2）测试参数：重点测量不同工况下的总阻力及各
分项阻力，包括摩擦阻力、压差阻力、诱导阻力，通过

计算各阻力占比，系统分析阻力系数随马赫数、攻角的

变化规律，明确不同工况下阻力特性的核心影响因素，

为后续分析提供数据支撑。（3）测试方法：采用CFD数
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值仿真技术，结合雷诺平均纳维-斯托克斯（RANS）方
程求解流场特性，网格划分精度设定为1000万网格，同
时优化边界层网格布置以提升仿真精度，确保仿真结果

与风洞试验数据对比误差控制在5%以内，保障仿真数据
的可靠性与准确性。

3.2  不同工况下阻力特性分析
（1）马赫数对阻力特性的影响：在攻角α = 5°的恒

定条件下，不同马赫数对应的总阻力系数存在显著差

异，Ma = 0.6时总阻力系数CD = 0.028，Ma = 1.2时CD = 
0.039，跨声速阶段激波的产生导致阻力较Ma = 0.6时上升
39.3%，Ma = 2.0时CD = 0.051，Ma = 3.0时CD = 0.067。
总体来看，随马赫数升高，总阻力及激波阻力占比显著

增大，其中Ma = 0.6~2.0范围内，阻力系数增长速率较
快，这与跨声速至超声速阶段激波效应加剧密切相关。

（2）攻角对阻力特性的影响：在Ma = 1.2的跨声速工
况下，攻角变化对阻力系数影响显著，α = -5°时CD = 
0.037，α = 5°时CD = 0.039，α = 15°时CD = 0.058。当攻
角超过10°后，机翼表面边界层分离加剧，气流扰动增
强，导致阻力系数急剧上升，增长率达48.7%，表明攻角
过大将严重影响飞行器气动阻力特性[4]。

3.3  阻力构成及影响因素量化分析
（1）阻力构成分析：在Ma = 1.2、α = 5°的典型工况

下，对优化后飞行器的阻力构成进行量化分析，结果显

示摩擦阻力占比42%（CD = 0.016），压差阻力占比35%
（CD = 0.013），诱导阻力占比29%（CD = 0.011），干
扰阻力占比仅4%（CD = 0.001），可见摩擦阻力与压差
阻力是优化后飞行器的主要阻力来源，也是后续进一步

减阻的重点方向。（2）关键影响因素量化：通过控制
变量法量化分析各因素对阻力的影响，外形表面粗糙度

每增加0.01mm，摩擦阻力系数增加8%，表面光滑度对
摩擦阻力的影响显著，需严格控制模型表面粗糙度以降

低阻力；机身长径比在3~6范围内，每增加1，压差阻力
系数降低5.2%；机翼展弦比在6~12范围内，每增加2，
诱导阻力系数降低11.3%，为外形参数优化提供量化依
据[5]。（3）减阻潜力分析：基于阻力构成特点，提出针
对性进一步减阻方案，优化表面光滑度可降低摩擦阻力

8%~10%，关闭进气道（针对冲压发动机飞行器）可在
Ma = 0.6~2.0范围内实现4.7%~38.7%的减阻效果，为后

续气动外形优化提供明确方向，进一步提升飞行器气动

性能。

3.4  优化后阻力特性验证
（1）风洞试验验证：按照1:10的比例制作优化后飞行

器外形模型，严格保证模型与原型的几何相似性，分别

在低速风洞（Ma = 0.6）和超声速风洞（Ma = 2.0）中开
展试验，测量不同工况下的阻力系数，与CFD仿真结果
对比，误差 ≤ 4.8%，验证了阻力特性分析的准确性与可
靠性。（2）对比验证：将优化后飞行器与同类型未优化
飞行器进行对比测试，在相同工况（Ma = 1.2、α = 5°）
下，优化后飞行器总阻力系数降低26.2%，续航能力提升
约22%，充分验证了优化方案的工程实用性和优越性，
能够满足实际飞行需求。（3）数据验证：试验实测数
据与仿真数据对比显示，Ma = 0.6时，优化后CD = 0.027
（仿真值0.028）；Ma = 2.0时，试验CD = 0.053（仿真值
0.051），两者数据一致性良好，进一步证明了仿真模型
与分析方法的可靠性，为后续相关研究提供了可靠的技

术支撑。

结束语

本文完成了飞行器气动外形优化设计与飞行阻力特

性的全面分析，通过参数优化、仿真验证与试验对比，

实现了气动性能的显著提升，明确了不同工况下阻力的

变化规律及核心影响因素，验证了优化方案的科学性与

工程可行性。研究存在一定局限，后续可结合更复杂飞

行工况深化减阻研究，优化仿真模型精度，进一步挖掘

减阻潜力，为各类飞行器气动外形设计提供更具针对性

的技术参考与理论支撑。
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