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大型水陆两栖飞机翼型优化设计

秦何军，曾友兵
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中航通飞研究院有限公司 总体气动室，广东 珠海５１９０４０）

摘　　　要：对大型水陆两栖飞机翼型进行了数值优化设计研究，通过以翼型设计升力系数下的阻力系数

最小化为设计目标和以翼型低头力矩、最大升力系数、失速后升力系数下降率作为约束条件的大型水陆两栖

飞机翼型优化设计，在满足翼型相对厚度、最大厚度位置、最大弯度、最大弯度位置符合相应设计范围的情况

下，得到了综合性能较基本翼型提高的新翼型．该设计方法适用于大型水陆两栖飞机的翼型设计，是一种符

合工程应用实际的数值优化设计方法．
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　　大型水陆两栖飞机具有高抗浪性、大载重、航
程远、航时长等特点．这些特点使飞机设计时需要
满足更高的要求、考虑更多的目标和约束条件，因
此大型水陆两栖飞机机翼翼型的设计应具有较为

优良的空气动力学性能．
由水陆两栖飞机总体设计可知：①降低翼型

在设计升力系数下的阻力系数可有效提高飞机巡

航性能；②降低翼型的低头力矩，有助于降低尾翼
配平阻力；③提高翼型最大升力系数可以降低飞
机起飞／着陆／着水速度，减小飞机起降距离，提高
水陆两栖飞机的抗浪性，降低对起降场地的要求，

保证飞机的出勤率并扩大其可用范围；④选择失
速特性较缓的翼型可进一步提高飞机的飞行品

质，增加飞行的安全性．
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翼型设计既要考虑使飞机在巡航状态具有较

大的升阻比、较小的低头力矩，又要提高其起降的
可用升力，还要使其具备较缓和的失速特性．设计
一个具有高升力低阻力，且有较好的失速和俯仰
力矩特性的翼型，对大型水陆两栖飞机的设计具
有重要的意义．
大型水陆两栖飞机设计还需要考虑其高抗浪

性的特点，高抗浪性要求飞机在滑水起飞、着水过
程中飞机具备足够的滑水稳定性，而提高飞机的
滑水稳定性有两个主要手段：一是设计先进的船
体外形，二是降低飞机的滑水速度．因此，使飞机
在滑水起飞和着水过程中具备较低的失速速度和

较高的可用升力是两个必须考虑的因素．而本翼
型设计方法正是出于此方面因素的考虑．
本文在翼型数值优化研究的基础上，引入多

种工程设计中需要考虑的约束条件，改进了传统
单一提升巡航升阻比为优化目标的设计方法，使
设计结果更符合工程应用需要．

１　设计流程及方法

随着ＣＡＤ（ｃｏｍｐｕｔｅｒ－ａｉｄｅｄ　ｄｅｓｉｇｎ）技术、计
算流体力学和集成优化软件的迅速发展，使用计
算机进行高精确度的数值优化设计方法成为可

能．运用数值优化设计方法进行飞机气动外形优
化设计，能够通过计算机实现流程自动集成优化，

将几何外形参数化、数值计算同优化软件结合起
来．通过对参数化几何外形的不断调整来寻求目
标参数的最优值，从而完成最优化设计［１］．它克服
了传统翼型设计方法的许多缺点，在设计方法上
更加精确［２］．流程集成设计示意图如图１所示．
要实现流程集成自动优化设计，必须保证优

化设计的各个环节都是参数化或者自动化，其几
何模型、网格模型、ＣＦＤ（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙ－
ｎａｍｉｃｓ）计算模型都必须能反复修改且有较强的
适应能力．其几何模型生成应具备高效稳定的参
数化驱动机制，较强的参数化适应能力．

图１　流程集成优化设计示意图

Ｆｉｇ．１　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ

基于ＣＦＤ的气动优化设计已成为当前计算
流体力学研究的一个重要领域．近年来随着计算
技术的飞速发展，许多直接优化方法被引入到优
化设计上来［３］．通过过程集成优化软件集成ＣＡＤ
与数值计算软件，设定输入和输出目标及约束条
件，建立集成优化设计流程如图２．

图２　翼型优化设计流程示意图

Ｆｉｇ．２　Ａｉｒｆｏｉｌ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ
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　　运用集成优化设计软件进行气动优化设计可
以直接对设计目标进行设定．在处理设计约束时，
可以直接应用各种优化算法，也可以将有约束问
题转化为无约束问题，将多目标优化问题转化为
单目标优化问题，因而具有较大的灵活性和使用
价值．从本质上说，气动优化设计是把对设计对象
的气动分析与最优化方法相结合，以计算机为载
体，改变设计对象的气动外形，使其气动性能在满
足给定约束条件的情况下去实现目标值从而达到

最优．采用传统的确定性优化方法只能进行局部
优化，这是由确定性方法本身的性质决定的．而以
遗传算法为代表的随机性方法不仅具有全局性优

化的特点，而且算法的鲁棒性、可靠性和移植性好，
所以遗传算法在工程优化中得到了广泛的应用．

２　几何模型参数化

近年来，由于 ＭＤＯ（ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ　ｄｅｓｉｇｎ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ）的迅速发展，几何模型参数化方法
已成为优化设计中一种不可缺少的建模手段，各
种各样的参数化方法都有其各自的特点和适用范

围［４］．在使用参数化曲线进行气动外形优化设计
中，贝塞尔曲线、Ｂ样条曲线以及非均匀有理Ｂ样
条（ＮＵＲＢＳ）曲线以其优异的几何表达特性而被
广泛的采用［５－６］．其中贝塞尔曲线具有以下优点：

１）曲线通过控制点的起点和终点，对设计翼
型很适用；

２）起始端两个控制点的连线即为曲线起始
端的切线，终止端两个控制点的连线为曲线终止
端的切线，能将切线角度转化为控制翼型后缘角
的参数．
３）贝塞尔曲线的形状和位置仅与控制点的位
置有关，其几何特性不随坐标系变化而发生改变．

　　４）贝塞尔曲线的曲率变化连续．
贝塞尔曲线的每一个曲线线段（图３）都可以

用如下的参数方程表示．

ｒ（ｕ）＝∑
ｋ

ｉ＝０
ｒｉｆｉ（ｕ）　　ｕ∈ ［０，１］ （１）

其中ｒｉ代表ｋ＋１个控制点，ｆｉ（ｕ）代表贝塞尔曲
线的内插函数．

图３　三阶贝塞尔曲线

Ｆｉｇ．３　Ｂｅｚｉｅｒ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｄｅｇｒｅｅ　３

贝塞尔曲线采用Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式作为其内
插函数，如下：

ｒ（ｕ）＝∑
ｋ

ｉ＝０
ｒｉＢｋ，ｉ（ｕ）　ｕ∈ ［０，１］ （２）

其中Ｂｋ，ｉ（ｕ）＝Ｃ（ｋ，ｉ）ｕｉ（１－ｕ）ｋ－ｉ，Ｃ（ｋ，ｉ）为二项
式定理所定义的系数值．

Ｃ（ｋ，ｉ）＝ ｋ！
ｉ！（ｋ－ｉ）！

（３）

　　如果贝塞尔曲线有 （ｋ＋１）个控制点，其Ｂｋ，ｉ
的多项式的幂数为ｋ，而阶数为ｋ＋１，因此使用４
个控制点，贝塞尔曲线的参数方程式可以表示为

ｒ（ｕ）＝ （１－ｕ）３ｒ０＋３ｕ（１－ｕ）２ｒ１＋
３ｕ２（１－ｕ）ｒ２＋ｕ３ｒ３ ＝Ｂ３，０（ｕ）ｒ０＋
Ｂ３，１（ｕ）ｒ１＋Ｂ３，２（ｕ）ｒ２＋Ｂ３，３（ｕ）ｒ３ （４）

　　利用贝塞尔曲线的上述特性，可以很方便的
将翼型进行参数化描述．如图４，将翼型分为上下
两条曲线，通过Ｐ１～Ｐ８ 以及０点（翼型的理论前

图４　翼型描述示意图

Ｆｉｇ．４　Ｄｉａｇｒａｍ　ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｉｒｆｏｉｌ
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缘点）作为控制点生成上半部曲线，通过０点以及

Ｐ９～Ｐ１６作为控制点生成下半部曲线．在翼型弦
线上选择合适的点（Ｃ１～Ｃ６），将其横坐标作为上
下曲线对应控制点的横坐标，既可将其作为参数
变量，亦可将其作为常量，在优化设计中，通过改
变Ｐ１～Ｐ１６各点的纵坐标，实现翼型外形的改变．
通过示意图可看出，Ｐ１ 与Ｐ１６点的纵坐标之

差即为翼型后缘厚度，若将通过翼型后缘点的上
下曲线的切线与弦线的夹角作为设计变量，那么
根据贝赛尔曲线的特性，Ｐ２ 与Ｐ１５点必在切线上，
且其纵坐标值则可以通过计算得出．
要保证上下两条曲线在前缘点的连续性，则

通过Ｐ８ 与Ｐ９ 点的直线必须过０点，若将此直线
与纵轴之夹角作为翼型前缘切角变量，则Ｐ８ 与

Ｐ９ 点只需将横坐标（或者纵坐标）作为设计变量，
其纵坐标（或横坐标）则可由计算得出．
在实现模型参数化的过程中，常用的是使用

编程方法或者ＣＡＤ二次开发绘制曲线，并实现
参数的关联和驱动．常规的 ＣＡＴＩＡ（ｃｏｍｐｕｔｅｒ－
ｇｒａｐｈｉｃｓ　ａｉｄｅｄ　ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｖｅ　ａｐ－
ｐｌｉｃａｔｉｏｎ）二次开发设计翼型参数化模型的方法
是将通过翼型的一系列点导入ＣＡＴＩＡ，然后开发
自动绘制程序实现翼型生成［７］．这种方法过于繁
琐，不利于翼型的参数化设计．通过研究ＣＡＴＩＡ
的Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ技术，以ＶＢ６．０编程语言为工具，
进行进程外访问ＣＡＴＩＡ，开发出能驱动ＣＡＴＩＡ
完成翼型参数化ＣＡＤ建模的应用程序［８］．由于

ＣＡＴＩＡ本身具备生成贝塞尔曲线的能力，若利
用控制点生成翼型的方法，先绘制一个标准翼型
模型，再通过程序驱动ＣＡＴＩＡ自动修改控制点
和角度变量参数，同时输出翼型的几何特征参数，
则几何模型参数化过程大为简化且适应性更强．

３　气动特性计算及优化方法

本文采用的数值优化设计中，数值计算部分
采用了求解Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程来实现．计算目的
是为了获得每个翼型样本在设计升力系数下的阻

力系数以及翼型的最大升力系数、失速后升力系

数的下降率［９］．整个计算的流程分为三个部分：网
格自动划分、数值求解、计算结果处理与输出．
网格划分部分采用了 Ａｎｓｙｓ　ＩＣＥＭＣＦＤ（ｉｎ－

ｔｅｇｒａｔｅｄ　ｃｏｍｐｕｔｅｒ　ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　ａｎｄ　ｍａｎｕｆａｃｔｕｒ－
ｉｎｇ　ｃｏｄｅ　ｆｏｒ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍｉｃｓ）软件，
利用该软件的脚本功能，录制了将翼型样本ＣＡＤ
文件导入、网格拓扑文件导入、拓扑点关联、网格
生成和输出的脚本文件．利用操作系统平台下的
命令行或ｓｈｅｌｌ全自动的执行网格划分工作，并将
生成的网格文件保存在工作目录下．
数值求解部分采用了Ａｎｓｙｓ　ＣＦＸ软件，同样

利用该软件的脚本功能，读入上一步生成的ＣＦＤ
计算网格，进行流场求解参数设置，包括大气属
性、边界条件、初始化条件、求解精度、湍流模型、
时间格式等［１０－１１］．求解采用定常时间格式、ｋ－ε
（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ，简称ＳＳＴ）转捩湍流模
型、二阶空间差分格式进行计算．每个翼型样本采
用了８次计算来获得其相关气动特性，计算工况
包括０，５，１６，１７，１８，１９，２０和设计升力系数攻角．
设计升力系数下的阻力系数通过０°和５°迎角的
升力系数值插值的设计升力系数攻角计算获得．
翼型的最大升力系数和失速后升力系数下降率通

过计算１６°～２０°迎角的升力数据获得．
以上插值和数据处理部分通过Ｃ＋＋程序实

现．插值采用线性插值和二次插值．完成单个样本
翼型计算后，程序获得相关气动特性输出：设计升
力系数下的安装角、巡航阻力系数、最大升力系数
和失速后的升力系数下降率．翼型失速后的升力
系数下降率计算公式为

Ｃｙｄｒｏｐ ＝
Ｃｙｍａｘ－Ｃｙαｌｊ＋１

Ｃｙｍａｘ
（５）

４　设计案例

以ＮＡＣＡ　２３０１８的各项数据为参考，结合水
陆两栖飞机特殊的空气动力学设计要求，确定所
设计翼型的各项几何和空气动力学目标参数及约

束条件．选择设计翼型的弦长为Ｃ＝５　０００ｍｍ．翼
型几何参数如表１所示．

表１　翼型几何参数表

Ｔａｂｌｅ　１　Ａｉｒｆｏｉｌ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ

Ｐ（ｎ） Ｐ１ Ｐ２ Ｐ３ Ｐ４ Ｐ５ Ｐ６ Ｐ７ Ｐ８ Ｐ９ Ｐ１０ Ｐ１１ Ｐ１２ Ｐ１３ Ｐ１４ Ｐ１５ Ｐ１６

Ｘ　 １　０００　 Ｃ６ Ｃ５ Ｃ４ Ｃ３ Ｃ２ Ｃ１ ＊ ＊ Ｃ１ Ｃ２ Ｃ３ Ｃ４ Ｃ５ Ｃ６ １　０００

Ｙ　 Ｐ１（Ｙ） Ｐ２（Ｙ） ＊ ＊ ＊ ＊ ＊ Ｐ８（Ｙ） Ｐ９（Ｙ） ＊ ＊ ＊ ＊ ＊ Ｐ１５（Ｙ） Ｐ１６（Ｙ）

＊为此次算例中的设计变量．
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　　在此算例中，设定Ｃ１，Ｃ２，Ｃ３，Ｃ４，Ｃ５，Ｃ６ 为常
量，其数值为

（Ｃ１，Ｃ２，Ｃ３，Ｃ４，Ｃ５，Ｃ６）＝
（０．０８，０．１８，０．３，０．４５，０．６５，０．８５）Ｃ

　　设定

Ｐ１（Ｙ）＝２，Ｐ１６（Ｙ）＝－２
　　角度变量

αｕｐ（８，１２）；αｄｏｗｎ（７，１１）；αｆ（６，１０）

　　后缘厚度
︱Ｐ１（Ｙ）－Ｐ１６（Ｙ）︱ ＝４

　　后缘中点高度
［Ｐ１（Ｙ）＋Ｐ１６（Ｙ）］／２＝０

　　设定几何目标参数及约束条件如下：
最大厚度

ｔｍａｘ≥１８％Ｃ
　　最大厚度相对位置

ｔｍａｘ，ｘ ＝ （０．２５～０．３５）Ｃ
　　最大弯度

ｆｍａｘ≥２．１５％Ｃ
　　最大弯度点弦长位置

ｆｍａｘ，ｘ ＝ （０．１８～０．２５）Ｃ
　　设定空气动力学目标参数及约束条件如下：
巡航设计升力系数

Ｃｌｄ ＝０．６
　　设计阻力系数

Ｃｄｄ≤０．００４　５
　　设计巡航迎角

３°≤αｄ≤５°
　　俯仰力矩系数

Ｃｍｄ（０，－０．００５）

　　失速迎角

αｓ≥１７°
　　最大升力系数

Ｃｌ，ｍａｘ≥１．７４５
　　过失速点后升力系数下降率

Ｃｌ，ｍａｘ，ｄｒｏｐ≤２％
　　在集成优化设计软件中，设定好以上参数常
量及变量和约束条件，建立优化设计流程如图５．
选择 ＭＯＯ（ｍｕｌｔｉ－ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ　ｏｐｉｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ）多目标
优化方法中的遗传算法作为优化设计方法［１２］，目

图５　算例计算流程图

Ｆｉｇ．５　Ａｉｒｆｏｉｌ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ

表２　最优结果参数表

Ｔａｂｌｅ　２　Ｏｐｔｉｍａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ

Ｐ（ｎ） Ｐ１ Ｐ２ Ｐ３ Ｐ４ Ｐ５ Ｐ６ Ｐ７ Ｐ８

Ｘ　 １　０００　 Ｃ６ Ｃ５ Ｃ４ Ｃ３ Ｃ２ Ｃ１ ６．８

Ｙ　 ２　 ２９．８　 ６８　 ９５．９４　 １１８．２３　 １１２．９５　 ９２　 ４２．９３

Ｐ（ｎ） Ｐ９ Ｐ１０ Ｐ１１ Ｐ１２ Ｐ１３ Ｐ１４ Ｐ１５ Ｐ１６

Ｘ －５．５　 Ｃ１ Ｃ２ Ｃ３ Ｃ４ Ｃ５ Ｃ６ １　０００

Ｙ －３４．７３ －５１ －６８ －７２ －６８．９２ －４９．９４ －２２．１ －２
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标函数包括设计升力系数下的阻力系数和最大升

力系数，约束条件包括翼型低头力矩、翼型最大厚
度、最大厚度位置、最大弯度、最大弯度位置等．目
标权重两个目标值各５０％．最终得出优化设计结
果如表２所示．

５　结果分析

为了对设计方法和设计结果进行准确的分析

和判断，用本文中的气动计算方法，计算出参考翼
型ＮＡＣＡ　２３０１８的各项气动特性曲线，并与优化
设计的翼型进行对比分析．
由于限制了翼型相对厚度不小于１８％，优化

后的翼型厚度和ＮＡＣＡ　２３０１８基本相同，最大厚
度位置基本一致．优化翼型弯度略有增加，后缘角
略有下降．翼型外形对比如图６所示．

图６　翼型外形对比图

Ｆｉｇ．６　Ａｉｒｆｏｉｌ　ｓｈａｐｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｃｈａｒｔ

图７　升力系数曲线

Ｆｉｇ．７　Ｌｉｆｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｃｕｒｖｅ

从图７升力特性来看，优化翼型升力线斜率
稍微高于原始翼型，设计升力系数下的阻力系数
从０．００９　２７变化为０．００８　４３，最大升力系数从

１．６８上升到１．７３６，失速迎角从１９°下降到１８°，失
速迎角处的升力下降率从２．１％下降到０．７８％．

由此可见，优化翼型在升力线斜率、最大升力系数
以及失速特性方面有综合性的改善，虽然阻力系
数并没有减小多少，失速迎角有一度的下降，但仍
然在可接受的范围．
优化翼型在正攻角范围内，阻力系数比ＮＡ－

ＣＡ　２３０１８略低，加上其升力系数的提高，在起降
及巡航阶段皆有较高的升阻比．阻力特性曲线如
图８所示．

图８　阻力系数曲线

Ｆｉｇ．８　Ｄｒａｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｃｕｒｖｅ

从图９可看出，俯仰力矩系数比原始翼型总
体来说偏高，也就是低头力矩比原始翼型低，由此
可减小平尾所带来的配平阻力，提升了飞机的巡
航性能．

图９　俯仰力矩系数曲线

Ｆｉｇ．９　Ｐｉｔｃｈｉｎｇ　ｍｏｍｅｎｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

从ＮＡＣＡ　２３０１８翼型的计算结果来看，其结
果与标准 ＮＡＣＡ　２３０１８翼型的试验气动特性数
据基本符合，其误差在可接受的范围内．说明本方
法基本可以满足对翼型气动特性的计算．
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６　结　论

本文从工程应用层面，对翼型数值优化设计
进行了初步尝试．综合考虑水陆两栖飞机设计中
存在的各种约束条件，并对模型参数化方法进行
了改进．在气动特性计算方面，相对常用的面元
法、位势流、欧拉方程，该方法计算较为准确．得出
了较为理想的设计结果，且结果更加适用于飞机
的工程应用设计．
同时应该指出，由于二维数值计算的结果和

三维机翼的真实情况存在一定的差异，即使最优
化的二维翼型生成的三维机翼，其性能也不一定
达到预期目的［１３－１４］．下一步的研究重点是直接采
用三维数值优化设计，并考虑结构、质量等优化目
标和约束条件，同时解决由于三维高准度数值模
拟带来的计算周期过长的问题，从而提高本方法
的计算效率．
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ＡＩＡＡ－２００４－４３０３，２００４．
［１２］　Ｖｅｌｄｅｎ　Ａ　Ｖ，Ｆｏｒｂｒｉｃｈ　Ｄ．Ｕｓｅ　ｏｆ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ　ｓｈａｐｅ　ｏｐｔｉ－

ｍｉｚａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａ　ｌａｒｇｅ　ｔｒａｎｓｏｎｉｃ　ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－９７－

２２７４，１９９７．
［１３］　Ｏｂａｙａｓｈｉ　Ｓ，Ｔａｋａｎａｓｈｉ　Ｓ．Ｇｅｎｅｔｉｃ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔａｒｇｅｔ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ｉｎｖｅｒｓｅ　ｄｅｓｉｇｎ　ｍｅｔｈｏｄｓ［Ｒ］．Ｓａｎ

Ｄｉｅｇｏ：１２ｔｈ　ＡＩＡＡ　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｆｌｕｉｄ　Ｄｙｎａｍｉｃｓ

Ｃｏｎｆ．，１９９５．
［１４］　Ｑｕａｇｌｉａｒｅｌｌａ　Ｄ，Ｃｉｏｐｐａ，Ａ　Ｄ．Ｇｅｎｅｔｉｃ　ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ　ａｐｐｌｉｅｄ　ｔｏ

ｔｈｅ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｔｒａｎｓｏｎｉｃ　ａｉｒｆｏｉｌ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－９４－

１８９６－ＣＰ，１９９４．
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