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跨音速翼型多参数多约束优化设计方法

西北工业大学　　钟伯文3 3 　乔志德

【摘要】　本文通过采用 EXTR EM 数值优化方法并基于求解全速势方程的跨音速粘流翼型计算方

法, 研究发展了一种应用形状函数修形的跨音速翼型多参数多约束数值优化设计方法, 应用该方

法可以从普通低速翼型和超临界翼型出发通过数值优化后得到在跨音速区阻力系数最小化的翼

型几何外形。设计表明, 该方法具有收敛快、调用目标函数次数少等优点。
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1　设计方法

　　新的翼型设计技术是采用数值优化方法和翼型气动性能计算程序的结合来实现计算机自

动寻优[1～ 3 ] , 但多数作者都采用了需求目标函数导数的非直接的数值优化方法以及翼型的无

粘流计算程序。本文给出一种采用无需求函数导数的直接数值优化方法探寻算法

(EXTR EM ) [4 ]和能够分别考虑层流和紊流的快速可靠的粘性流动翼型性能计算程序[5 ]耦合

来进行跨音速翼型设计的数值优化设计方法。应用表明, 本文发展的数值优化设计方法对处

理多参数多约束的跨音速翼型设计问题实用有效。

翼型的数值优化设计过程是从一个基本翼型出发的, 翼型的几何形状在程序中表达为:

Y us = Y usbasic
+ 2 a if i　,　Y ls = Y lsbasic

+ 2 big i (1)　

其中 Y usbasic
和 Y lsbasic
为基本翼型的上、下表面坐标, f i 和 g i 为形状函数, a i和 bi为设计变量, 翼

型的几何外形取决于设计变量的变化和形状函数值的大小。翼型性能计算程序和优化程序通

过目标函数的最小化以及设计变量来建立联系。设计变量变化将产生新的翼型, 新翼型的性

能通过翼型性能计算程序进行计算得到新翼型的阻力系数, 从而得到新的目标函数值, 然后,

设计变量的值根据数值优化方法的要求再次发生变化。重复这一过程就将获得目标函数最优

化的翼型几何外形。

1. 1　翼型形状函数

　　本文将采用以下 8个函数作为翼型上、下表面的形状函数来进行数值优化设计。

f i = sin4 (ΠX ni)　　i = 1, 2, 3, 4, 5　;　f i = sin4〔Π(1 - X ) ni〕　　i = 6, 7, 8 (2)　

i= 1, 2, 3, 4, 5时, 取 n i= log015ölogX i, 使函数的峰值在X i处, X i分别为 0106、0113、

012、014、016。对于 i= 6, 7, 8, 取 n6= n3, n7= n2, n8= n1, 使其峰值分别在 018、0187、

0194弦长处。上述 8个翼型形状函数的曲线分布见图 1。
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1. 2　跨音速翼型粘流计算程序

　　本文的跨音速翼型气动性能计算是采用“先进翼型设计计算微机系统”FO IL 软件[5 ]进行

的。该系统可进行亚、跨、超翼型的设计计算。在跨音速翼型的计算中, 采用著名的BGKJ 程

序求解势流, 用经过可压缩变换的 T hw aites层流计算方法计算层流附面层, 用N ash 方法计

算紊流附面层, 用经过优选的方法计算转捩位置 (包括固定转捩和自然转捩) 和确定分离位

置, 从而得到位移厚度和附面层各参数, 通过粘流与势流迭代计算出跨音速粘流气动特性。采

用该程序的主要原因是该程序对作为目标函数的阻力系数的预计与实验结果符合很好。图 2

给出了NA CA 0012翼型 (M a= 018, R e= 910×106, CL = 01299, 固定转捩 X
ψ

T = 0103) 的

图 1　翼型形状函数曲线分布 图 2　NA CA 0012翼型压力分布比较

压力分布计算结果与实验结果比较, 实验结果取自文献 [ 6 ]。

1. 3　数值优化方法

　　本文采用的探寻算法 (EXTR EM ) 数值优化方法[4 ]可以处理有约束多变量的数值优化问

题, 而无需计算目标函数的导数, 它在确定探寻方向方面与Ro senb rock 方法一致, 即对于m

个自变量的寻优问题, 用初始值C
τ 和初始步长D C确定一个主要探寻方向:

S
τ (1) = C

τ
+ D C (3)　

在主要探寻方向寻优后, 用 Gram 2Schm idt 正交化方法定义m - 1个相互正交的次要探寻方

向, 优化过程中通过后一级与前一级最优点的直线连接

S
τ (k+ 1) = X

ψ (k+ 1) - X
ψ (k ) (4)　

作为下一次主要探寻方向。而沿某一个方向的寻优方法则与 Pow ell法一样, 即通过近似抛物

线法内插或外推得到。在执行每个探寻步或外推步时, 都要检验控制量是否满足约束, 通过

放大或缩小步长来自动考虑约束。这一做法业已证明具有很好的收敛性[4 ]。

2　设计结果及讨论

　　在不同的设计问题中, 对翼型的几何外形有不同的要求。本文在下面所做的两个算例均

要求上、下表面发生相同的变化以保持不变的截面面积。

设计问题 1: 选择已有的跨音速翼型RA E2822作为基本翼型, 要求设计一个跨音速翼型,

使其在升力系数C l= 017、R e= 210×106、M a= 0175时有最小化的阻力系数。

本设计将选用前述 8个形状函数。对该翼型在CL = 017、M a= 0175时的阻力系数进行数
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值优化, 得到 8个设计变量为:

a1 = 01002093　　a 2 = 01000130　　a 3 = - 01002103　　a 4 = - 01003837

a5 = 01001169　　a 6 = 01001983　　a 7 = - 01000980　　a 8 = 01002522

优化后的翼型, 阻力曲线、在M a= 0175时的压力分布曲线和几何外形见图 3。图 3 (c) 为了

比较几何外形在 Y 方向的比例放大了一倍。

图 3　RA E2822优化前后的 图 4　NA CA 0012优化前后的

(a) 阻力系数 (b) 压力分布 (c) 几何外形 (a) 阻力系数 (b) 压力分布 (c) 几何外形

本设计优化前、后翼型的气动参数结果比较见表 1。从结果可以看出, 优化后的翼型在M a

= 0175时的阻力系数与原基本翼型相比总阻力下降了 3515◊ , 激波阻力下降了 8517◊ , 升阻

特性得到很大改善。

设计问题 2: 选择普通的NA CA 0012对称翼型作为基本翼型, 该翼型通常用于低速飞行

状态, 它在跨音速飞行状态的气动特性不好。本文期望通过修改它来获得一个在升力系数C l

= 015、R e= 615×106、M a= 0177时具有较好气动特性的翼型。

翼型的形状函数仍采用前述 8个函数, 根据本文发展的数值优化设计方法, 得到M a=
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0177时的优化翼型, 8个设计变量为:

a1 = 01000030　　a 2 = - 01000003　　a 3 = - 01002356　　a 4 = 01002840

a5 = 01008915　　a 6 = 01010326　　a 7 = 01003241　　a 8 = 01000449

　　该翼型的阻力曲线、M a= 0177时的压力分布曲线以及翼型的几何外形见图 4。图 4 (c)

为了比较几何外形在 Y 方向的比例放大了一倍。本设计优化前、后翼型的气动参数结果比较

见表 1。从结果可以看出, 优化后的翼型由于翼型后部形状的抬高变成为超临界翼型, 它在M a

= 0177时的阻力系数与原基本翼型相比总阻力下降了 6315◊ , 激波阻力下降为 0, 升阻比获

得 17815◊ 的巨大提高。

表 1　翼型气动参数比较

气动参数
基本翼型 优化后翼型 变化百分数

问题 1 问题 2 问题 1 问题 2 问题 1 问题 2

C l 016965 014920 016976 014997 + 01158 + 1157

Α (°) 213321 215996 114210 015908 - 39107 - 76174

C dw 010028 010117 010004 010000 - 85171 - 10010

C d 010107 010181 010069 010066 - 35151 - 63154

C löC d 65109 27118 101110 75171 + 55132 + 178155

本设计在 In tel 486上进行, 调用目标函数 263次, 计算机时为 2小时 55分。

结论　 (1) 本方法可以从普通低速翼型出发优化得到具有超临界翼型特性的低阻力跨音

速翼型。并具有收敛快, 调用目标函数次数少等优点。 (2) 本方法可使翼型在设计点的总阻

力下降 30～ 60◊ , 并完全消除激波阻力, 因而, 优化后翼型的升阻特性得到了很大的提高。
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