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摘要：为了优化直升机升阻比，研究了飞机设计过程中减小诱导阻力的措施，提出了一种机翼几何扭转角的反向设计方

法。该方法通过确定目标升力分布形式，对沿翼展方向选取的设计点进行几何扭转角设计，实现目标分布。基于升力线

理论，建立用傅里叶正弦级数表示的升力线理论积分微分方程的矩阵表示形式，编制了低速平直机翼的气动力、气动载

荷分布的计算程序和几何扭转角的反向设计程序。最后，基于目标环量分布获得了几何扭转机翼，并通过程序预测和数

值模拟方法对优化结果进行了仿真。计算结果表明：设计后的几何扭转机翼展向环量分布达到目标椭圆分布形式，几何

扭转机翼诱导阻力减小了１７．０７％，总阻力减小了１５．４３％，计算状态升阻比提高了６．５％。该方法对选取控制剖面进行

设计，可实现性较强，具有一定工程应用价值。
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１　引　言

近年来，无人机由于其特有的技术优势和突
出性能，成为了未来航空飞行器的重要发展方
向［１］。无人机的飞行主要划分为起飞阶段、空中
巡航阶段和着陆阶段，其中巡航是无人机飞行的
主要阶段。在巡航阶段，机翼阻力的大小直接决
定其耗油量和续航时间。根据Ｂｒｅｇｕｅｔ关系式［２］

可知，机巽升阻比的增加或阻力的减小均可增大
航程，若保持航程不变，则可减轻燃料重量。无人
机巡航飞行时，诱导阻力占总阻力的４０％［３］，因
此为了优化升阻比，研究如何减小诱导阻力是十
分必要的。
减小诱导阻力的措施主要有：在翼梢处加装翼

梢小翼［４］，这种方法能够有效抑制机翼下表面气流
上卷形成的翼尖旋涡，从而达到增升减阻的目的，
提高飞机的巡航时间。目前这种技术相对成熟，已
广泛应用在大型民用飞机中。另一种减小诱导阻
力的方法是改变机翼的展向升力分布形式。
空气动力学研究表明，机翼的诱导阻力与沿

翼展方向的升力分布形式密切相关，在展向升力
分布为椭圆形时诱导阻力最小［５］。在飞机气动外
形初步设计阶段，升力分布形式取决于机翼的梢
根比［６］，通过选择合适的梢根比可得到理想的环
量分布。为了进一步提高机翼的气动性能，许多
学者提出了优化的设计［７－９］方法。文献［１０］采用
遗传算法对常规布局飞机的布局形式进行了优

化，提高了升阻比。文献［１１］基于Ｅｕｌｅｒ方程对
机翼剖面翼型最大厚度和扭转角进行优化，得到
一种提高升阻比的优化设计方法。不过，这些方
法计算量较大，均需花费较长的计算时间。
与直接优化相比，反设计方法具有省时和高

效的特点。这种方法的思路是由指定的绕流流场
特性，确定物体的几何外形，目前主要应用于翼型
和机翼的三维外形设计［１２－１４］。文献［１５］采用余
量修正的方法对三维机翼压强分布进行了优化，

有效改善了翼梢以外处的等压线分布；文献［１６］
通过对机翼进行几何扭转，得到沿翼展方向的几
何扭转角分布律，实现了椭圆的环量分布，有效提
高了机翼气动特性。
本文针对提高无人机机翼升阻比的需求，将升

力线理论的积分微分方程表示为矩阵形式，通过选
取沿翼展方向的控制截面，提出了一种针对控制截
面进行反向设计的新方法。该方法基于目标环量分
别对设计椭圆机翼和几何扭转机翼的气动性能进行

计算；通过获得控制截面上的几何扭转角，将各设计
截面光滑连接，最后形成几何扭转三维机翼。

２　机翼外形反向设计

２．１　椭圆升力分布
机翼反向设计方法是依据升力线理论的结论

“当机翼展向升力分布为椭圆时，涡所诱导的阻力
最小”提出的，根据这一结论，将目标环量分布设
为椭圆形。
对于椭圆型环量分布，其环量分布形式可用

下式表示：

γｅｌｌｐ（ｚ）＝γ０ １－ ２ｚ（ ）ｂ槡
２
， （１）

式中：椭圆分布律γｅｌｌｐ沿着翼展ｚ方向分布，表示
为展向位置ｚ的函数。γ０ 为机翼中央对称面处
的环量，ｂ为展长。
根据库塔—儒可夫斯基定律，单位展长的升

力分布可以表示为：
Ｌ′（ｚ）＝ρ∞ｖ∞γ（ｚ）． （２）

其中ρ∞，ｖ∞ 分别为来流密度和速度。将式
（１）代入上式，得到椭圆环量的升力分布为：

Ｌ′ｅｌｌｐ（ｚ）＝ρ∞ｖ∞γｅｌｌｐ（ｚ）＝ρ∞ｖ∞γ０ １－ ２ｚ（ ）ｂ槡
２

．

（３）
对上式沿翼展方向进行积分，可计算得出具

有椭圆形环量分布形式的机翼升力为：

Ｌｅｌｌｐ（ｚ）＝ρ∞ｖ∞γ０∫
ｂ／２

－ｂ／２
１－ ２ｚ（ ）ｂ槡

２

ｄｚ． （４）
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对上式进行整理得到机翼中央对称面处的环

量γ０ 为：

γ０ ＝ Ｌ

ρ∞ｖ∞∫
ｂ／２

－ｂ／２
１－ ２ｚ（ ）ｂ槡

２

ｄｚ
． （５）

从上式可以看出，对于给定的机翼和飞行状
态，对称面处的环量由其产生的总升力的大小
决定。
对于任意有限展长的机翼，其沿展向的环量

分布可用正弦级数表达：

γ（θ）＝２ｂｖ∞∑
Ｎ

ｎ＝１
Ｓｎｓｉｎ　ｎθ， （６）

式中：Ｓ１，Ｓ２，…，ＳＮ 为描述环量分布形式的系数。
对于式 （１）的椭圆环量，通过变量置换ｚ＝
－ｂ／２ｃｏｓθ，可将其表达为正弦级数形式：

γｅｌｌｐ（θ）＝γ０ｓｉｎθ． （７）
比较式（６）和式（７），可以得到椭圆环量的系

数为Ｓ１＝γ０／２ｂｖ∞，Ｓ２，…，ＳＮ 均为０。将系数分
布用向量形式可表示为：

Ｓｅｌｌｐ＝

γ０
２ｂｖ∞
０


熿

燀

燄

燅０

． （８）

对于任意环量分布，升力系数Ｃｙ和诱导系数
Ｃｄｉ的表达式为：

Ｃｙ＝Ｓ１πＡＲ， （９）

Ｃｄｉ＝Ｃ
２
ｙ

πλ
１＋∑

Ｎ

ｎ＝２
ｎ（Ｓｎ／Ｓ１）（ ）２ ． （１０）

其中λ为展弦比。由式（９）可以看出升力的
大小仅由环量分布系数的第一项Ｓ１ 决定，其余系
数Ｓ２…ＳＮ 用来改变升力的分布形式。当环量分
布为椭圆形时，Ｓ２…Ｓｎ 均为０，此时诱导阻力最
小，为Ｃ２ｙ／πλ。
通过以上推导可以看出，对于任意有限翼展

机翼，通过计算飞行状态下的升力，可以获得该状
态下的目标椭圆环量分布，沿展向实现目标环量
分布形式，则诱导阻力可减至最小。

２．２　机翼扭转角反向设计
反向设计方法通过对沿翼展方向的几何扭转

角进行设计，实现目标升力分布形式，进而优化诱
导阻力。
根据有限翼展机翼绕流情况，其升力线上环

量分布的积分微分方程为：

α（ｚｉ）＝αｅｆｆ（ｚｉ）＋αｉ（ｚｉ） ２γ
（ｚｉ）

ｖ∞ｃ（ｚｉ）ｃαｙ
＋

１
４πｖ∞∫

ｌ／２

－ｌ／２

１
ｚｉ－ｚ

ｄγ
ｄ（ ）ｚ ｚ＝ｚｉ

ｄｚ＋αＬ＝０（ｚｉ），

（１１）

其中：α（ｚｉ）为沿翼展方向某固定位置ｚｉ处的几何
迎角，表示为当地有效迎角αｅｆｆ（ｚｉ）与下洗角

αｉ（ｚｉ）之和，αＬ＝０（ｚｉ）为ｚｉ处翼型零升迎角；ｃαｙ 为
翼型升力线斜率。将傅里叶正弦级数表示的任意
形式展向环量分布式（６）代入上式，可得到θｉ处
的几何迎角：

α（θｉ）＝ ４ｂ
ｃ（θｉ）ｃαｙ∑

Ｎ

ｎ＝１
Ｓｎｓｉｎ　ｎθｉ＋αＬ＝０（θｉ）＋αｉ（θｉ），

（１２）

其中：αｉ（θｉ）＝∑
Ｎ

ｎ＝１
ｎＳｎ

ｓｉｎ　ｎθｉ
ｓｉｎθｉ

，将式（１２）写为矩阵

形式：

Ａ＝ ４ｂｃαｙ
Ｄ－１·Ｃ１＋Ｃ（ ）２ ·Ｓ＋Ａ０， （１３）

其中：Ｃ１，Ｃ２ 是与翼型剖面位置相关的系数矩阵，

Ｄ＝ｄｉａｇ（ｃ（θ１），ｃ（θ２），…，ｃ（θｎ））为描述弦长分布

的对角矩阵，Ａ＝［α（θ１），α（θ２），…，α（θｎ）］Ｔ 为几
何迎角向量，Ａ０ ＝ ［αＬ＝０ （θ１），αＬ＝０ （θ２），…，

αＬ＝０（θｎ）］Ｔ为零升迎角向量，Ｓ＝［Ｓ１，Ｓ２，…，Ｓｎ］

为环量分布形式的系数向量。将椭圆环量Ｓｅｌｌｐ代
入上式，可得此目标环量分布下的几何迎角Ａ′，
最终得几何扭转角为Ａ′－Ａ。
对上式进行整理，进而可以计算得出环量分

布系数：

Ｓ＝ ４ｂｃαｙ
Ｄ－１·Ｃ１＋Ｃ（ ）２

－１

·（Ａ－Ａ０）．（１４）

由式（１４）可以看出，对于任意平面外形机翼，

弦长、几何迎角和零升迎角均可作为已知输入环
节，从而可以得到环量分布系数。将环量分布系
数代入式（６），可以得到沿翼展方向的环量分布。
当讨论平面形状对环量分布的影响时，可将

展向剖面弦长作为唯一的设计变量，不考虑几何
扭转的影响，升力线斜率ｃαｙ 和零升迎角αＬ＝０均为
常值，作为已知环节代入方程。当讨论气动扭转
的影响时，可将αＬ＝０作为设计变量。这里对几何
扭转角进行设计，不考虑气动扭转的影响，将几何
扭转角作为设计变量，剖面弦长及零升迎角均作
为已知环节。
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３　算例分析

本文以ＯＮＥＲＡ　Ｍ６机翼［１７］作为验证算例，

通过与实验数据进行对比，验证网格分块划分方
法和数值求解方法的准确性。
网格为ＡＮＳＹＳ　ＩＣＥＭ　ＣＦＤ软件划分的结构

网格。采用基于密度的耦合隐式算法，机翼表面
满足无滑移边界条件，远场为自由可压缩流动条
件，湍流模型为ＳＳＴｋ－ω模型。
计算条件为：Μα＝０．８３９　５，Ｒｅ＝１１．７２×

１０６，飞行迎角α＝３．０６°。为减小计算量，仅对半
翼进行空间结构网格的划分，并分别对８．０×
１０５、１．０×１０６、１．２×１０６、２．０×１０６ 网格数目进行
计算，研究了网格数量对计算结果的影响。图１
为不同网格数量下的压强分布（Ｃｐ 为压强系数，

ｘ／ｃ为弦向位置），网格数越多，压强分布越接近
实验值，网格数为１．２×１０６ 和２．０×１０６ 时，结果
均与实验值吻合较好。总之，算例所采用的网格
规模和求解方法能够准确描述机翼流场。
加速比通常是指在相同规模下串行执行时间

与并行执行时间的比值，是衡量并行计算效果的
核心指标。若定义Ｔｐａｒａ为并行系统下的执行时
间，Ｔｓｅｒｉ为串行系统下的执行时间，则加速比Ｓ可
以用如下公式表示：

Ｓ＝ＴｓｅｒｉＴｐａｒａ
． （１５）

计算采用两个２．６ＧＨｚ的ＣＰＵ（内存１２８Ｇ，

４８核运算处理器）对串行和多核并行系统进行计
算，设置一组并行计算的线程数，分别为１，６，１２，

２４，４８，表１列出了１　０００个时间推进步下８．０×
１０５ 和２．０×１０６ 网格数的计算时间和加速比。

表１　多核并行计算执行时间和加速比

Ｔａｂ　１　Ｏｐｅｒａｔｉｏｎ　ｔｉｍｅ　ａｎｄ　ｓｐｅｅｄ－ｕｐ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｍｕｌｔｉ－ｃｏｒｅ

ｐａｒａｌｌｅｌ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ

Ｔｈｒｅａｄｓ
Ｏｐｅｒａｔｉｏｎ　ｔｉｍｅ／ｓ
８×１０５　 ２×１０６

Ｓｐｅｅｄ－ｕｐ　ｒａｔｉｏ
８×１０５　 ２×１０６

Ｓｅｒｉａｌ　 １４　５３７　 ３６　９６３ — —

１　 １３　８２６　 ３５　９６４　 １．０３　 １．０５
６　 ２　６０２　 ７　９９２　 ４．６３　 ５．５９
１２　 １　５２１　 ４　９９５　 ７．４０　 ９．５６
２４　 １　２９９　 ３　９９６　 ９．２５　 １１．１９
３６　 １　１７４　 ２　９９７　 １２．３３　 １２．３８
４８　 １　３４５　 ３　０２６　 １２．２２　 １０．８１

　　较串行的计算方法，并行计算能够大大缩短
计算时间，提高计算效率。随着并行核数的增大，
加速比先增大后减小，当多线程间的通信开销增
大到一定程度后则会降低运算效率，２．０×１０６ 结
构网格并行计算在３６核时的加速比达到１２．３８。
网格数量的增加提高了运算空间的复杂度，同时
使ＣＰＵ内存带宽的优势更加明显。图２表示并
行系统下不同核数计算结果均与实验值相吻合。

图１　不同网格数目下 ＯＮＥＲＡ　Ｍ６截面压力系数分布
（ｚ／ｌ＝０．９５，网格数量级为１０６）

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ｏｆ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｍｅｓｈ
ｑｕａｎｔｉｔｉｅｓ　ｗｉｔｈ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｄａｔａ　ａｔ　ｚ／ｌ＝０．９５

图２　不同核数下ＯＮＥＲＡ　Ｍ６截面压力系数分布 （ｚ／ｌ＝０．６５）
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ｏｆ　ｖａｒｉｏｕｓ

ｔｈｒｅａｄｓ　ｗｉｔｈ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｄａｔａ　ａｔ　ｚ／ｌ＝０．６５

４　计算应用与分析

４．１　算例描述
依据本文所述方法，编制了气动力计算程序。

计算内容包括升力系数Ｃｙ、诱导阻力系数ＣＤｉｎｄ、和机
翼有效系数ｅ（ｅ≤１，对于椭圆形环量来说，ｅ＝１）。以
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某梯形机翼为例对所得结果进行验证，将计算结
果与 ＡＶＬ（Ａｔｈｅｎａ　Ｖｏｒｔｅｘ　Ｌａｔｔｉｃｅ）气动分析软
件结果进行比较。由ＣＦＤ（Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｆｌｕｉｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ）计算得出总升力Ｃｙ 和总阻力ＣＤｔｏｔａｌ。
为使环量分布尽量接近椭圆，原始梯形机翼依

据经验选取梢根比为０．４３，其它外形参数为：翼展

６．７ｍ，翼根弦长０．８ｍ，平均气动弦长０．６ｍ；翼型
采用ＮＡＣＡ　４４１５翼型，展向无几何／气动扭转角，
飞行速度ｖ∞＝４１．６５ｍ／ｓ，高度Ｈ＝２　０００ｍ。

４．２　建模方法
定义机翼弦向沿ｘ轴布置，展向沿ｚ轴布置，

机翼中央对称面与ｘｏｙ平面重合。展向控制剖
面的选取方法是在θ的取值范围［０，π］内等分２０
份，设计点关于机翼中央对称面对称，选取剖面总
数为Ｎ＝２１。通过ＣＡＴＩＡ的多截面曲面功能建
立扭转机翼的几何模型，由于机翼具有对称性，首
先对半区几何模型划分网格，通过网格镜像的功
能生成整个机翼网格。

４．３　结果分析与讨论
表２分别列出了程序预测结果Ｆｏｒｅｃａｓｔ和

ＡＶＬ软件计算结果，对比发现两者相差较小，精
度满足要求，方法具有可行性。

表２　算例机翼的气动特性

Ｔａｂ．２　Ｌｉｆｔ　ａｎｄ　ｄｒａｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ｆｏｒ　ｅｘａｍｐｌｅ　ｗｉｎｇ

Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｍｅｔｈｏｄ　 Ｃｙ ＣＤｉｎｄ ｅ

Ｆｏｒｅｃａｓｔ　 ０．３８０　３　 ０．００４　０　 ０．９７８　６

ＡＶＬ　 ０．３８４　９　 ０．００４　１　 ０．９８４　１

由表２机翼有效系数可看出，算例机翼环量
分布形式无法达到椭圆分布。为实现目标分布形
式，对其进行几何扭转角设计。

由于计算量较大，这里采用３６核并行计算来

减少计算时间。参考文献［１５］，选取优化状态为

０°，由ＣＦＤ计算得出原始机翼迎角为０°时机翼升
力系数为０．３８１　１，将原始机翼升力代入式（４），进
而可以确定目标环量分布Ｓｅｌｌｐ。根据本文所述反
向设计方法，编制了几何扭转的设计程序，对机翼
上控制剖面的几何扭转角进行设计。定义扭转沿

ｚ轴方向为正，反之为负。

由于目标展向环量分布可以仅对设计点处扭

转角进行设计，为观察剖面扭转角变化趋势，将各

设计点进行连接，如图３所示。可以看出，翼根处

扭转幅度较小，沿翼展方向扭转角逐渐增大，而后

在翼梢处迅速减小。图４为扭转机翼分区结构网

格示意图（网格数１．３×１０６）。表３列出了扭转

后机翼的气动特性，其中Ｋ＝Ｃｙ／ＣＤｔｏｔａｌ表示升阻
比，δ表示椭圆机翼气动特性较原始机翼气动特
性的变化，“－”表示减小量，“＋”表示增加量。

图３　几何扭转角分布

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ｔｗｉｓｔ　ａｎｇｌｅ

图４　几何扭转机翼结构网格示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄ　ｍｅｓｈ　ｆｏｒ　ｔｗｉｓｔ　ｗｉｎｇ

表３　扭转机翼气动特性

Ｔａｂ．３　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｏｒｉｇｉｎａｌ　ｗｉｎｇｓ　ａｎｄ

ｔｗｉｓｔ　ｗｉｎｇｓ

Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ
Ｏｒｉｇｉｎａｌ　ｗｉｎｇ　Ｔｗｉｓｔ　ｗｉｎｇ δ／％

ＣＤｔｏｔａｌ ０．０２０　２　 ０．０１７　５ －１５．４３

ＣＤｉｎｄ ０．００４　１　 ０．００３　４ －１７．０７

Ｃｙ ０．３８１　１　 ０．３５３　１ －７．９３

Ｋ　 １８．８６６　３　 ２０．１７７　１ ＋６．５０

ｅ　 ０．９７８　６　 ０．９９９　０ —
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　　从表３可以看出，经过扭转后，机翼有效系数
近似为１，环量分布达到椭圆分布。扭转后升力
系数有７．９％左右的下降，这是由于扭转后机翼
的环量分布与目标椭圆环量分布相比存在一定偏

差。图５为计算条件下算例机翼展向升力分布、
目标椭圆升力分布与几何扭转机翼升力分布的对

比，由图５可以看出，与原始机翼升力分布相比，
目标椭圆升力分布在翼根与翼梢位置均有所减

小，中间段则有所增大，使得总升力保持不变。经
过几何扭转后，单位展长上的升力均与目标分布
有所偏差，导致总升力有所减小。扭转后翼根与
翼梢处的载荷均有减小，减轻了翼根处翼梁的弯
矩作用。表４对比了其他飞行状态下几何扭转机
翼与原始机翼的气动特性，可见非设计状态下，几
何扭转机翼表现出较好的气动特性。当飞行迎角
为２°时，几何扭转机翼升阻比提高７．３０％。

图５　展向升力分布对比

Ｆｉｇ．５　Ｓｐａｎｗｉｓｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｌｉｆｔ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｏｒｉｇｉｎａｌ

ｅｌｌｉｐｔｉｃａｌ　ａｎｄ　ｔｗｉｓｔ　ｗｉｎｇｓ

由表４可以看出，随着飞行迎角的增加，ΔＣｙ
＝Ｃｙｔｗｉｓｔ－Ｃｙｏｒｉｇｉｎ先减小后增加，当飞行迎角为２°
时，升力的损失有所减小，升阻比的增量有所提
高。当飞行迎角为４°时，升力系数基本保持不
变，随着迎角的继续增大，升阻比的增量继续增
大，同时升力系数的增量也有少许提高。

表４　其他飞行状态下几何扭转机翼气动特性

Ｔａｂ．４　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ　ｏｆ　ｔｗｉｓｔ　ｗｉｎｇｓ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｎｇｌｅｓ

ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

Ａｎｇｌｅ
Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

Ｏｒｉｇｉｎａｌ

ｗｉｎｇ

Ｔｗｉｓｔ

ｗｉｎｇ
δ／％

Ｃｙ ０．５９０　２　 ０．５７９　０ －１．９３

２° ＣＤｔｏｔａｌ ０．０２５　４　 ０．０２３　１ －９．９６

Ｋ　 ２３．２３６　０　 ２５．０６５　０ ＋７．３０

Ｃｙ ０．７９５　１　 ０．８００　８ ＋０．７１

４° ＣＤｔｏｔａｌ ０．０３３　１　 ０．０３１　９ －３．７６

Ｋ　 ２４．０２１　０　 ２５．１０３　０ ＋４．３１

Ｃｙ ０．９９１　１　 ０．９９９　１ ＋０．８１

６° ＣＤｔｏｔａｌ ０．０４３　１　 ０．０４０　４ －６．６８

Ｋ　 ２２．９９５　０　 ２４．７３０　０ ＋７．５５

５　结　论

本文基于升力线理论，将传统升力线理论的
积分微分方程写为矩阵形式，在保证升力不变的
前提下，提出了几何扭转角的反向设计方法，通过
减小诱导阻力优化升阻比。
将剖面的几何扭转角作为设计变量，某一飞行

迎角为设计状态，椭圆升力分布为设计目标，对控
制剖面进行几何扭转，实现目标分布形式，为飞机
在巡航状态下的高效飞行提供了一种设计思路。
该方法适用于低速平直机翼，算例结果表明

几何扭转后的机翼诱导阻力减小了１７．０７％，总
阻力减小了１５．４３％，升阻比提高了６．５０％。由
于设计后的机翼升力分布与目标椭圆分布有所偏

差，总升力有所减小，但分布形式仍近似为椭圆分
布。这种基于控制剖面的设计方法改变了机翼升
力分布，达到减小阻力，提高升阻比的目的，具有
较强的工程应用价值。
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