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自由变形技术在 ＲＡＥ２８２２翼型优化设计中的应用

陈立立，郭　正，侯中喜
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摘　要：采用自由变形技术实现对ＲＡＥ２８２２跨声速翼型表面的参数化，采用试验设计方法对设计参数进
行计算流体力学数值模拟样本训练，最后采用 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型和 ＭＩＧＡ、ＮＬＰＱＬ优化算法进行优化分析，将
得到的优化变量进一步进行计算流体力学分析获得最后的优化结果。计算结果显示，自由变形参数化方法

简单易行，可实现直接对网格的变形；优化的结果相比于原始翼型，升阻比增加了５７．２％，从而证明了本文方
法的可行性和有效性。
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　　自由变形（ＦｒｅｅＦｏｒｍＤｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ＦＦＤ）方法
由Ｓｅｄｅｒｂｅｒｇ和 Ｐａｒｒｙ［１］于 １９８６年首次提出。在
模型参数化方法中，ＦＦＤ和计算机辅助设计
（ＣｏｍｐｕｔｅｒＡｉｄｅｄＤｅｓｉｇｎ，ＣＡＤ）参数化法都具有
高效率和普适性等优势［２］，得到了广泛应用。

ＣＡＤ参数化可以实现较大范围的外形变化，但是
ＣＡＤ参数化对复杂外形的参数化依然比较困难。
对 于 计 算 流 体 力 学 （ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）而言，外形参数化后还要进行网
格的划分，这无疑增加了设计的流程和时间，虽然

ＦＦＤ技术只能实现较高质量的小范围到中等尺度
网格变化，不太适合较大尺度的变形，但是 ＦＦＤ
是在同一套网格上进行变形，有效减少了ＣＡＤ参
数化重建模和网格划分的工作量，在细致优化阶

段相比于ＣＡＤ参数化具有非常明显的优势，同时
具有控制变量少的优势。文献［３－４］通过类型

函数（ＣｌａｓｓＳｈａｐｅＴｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ＣＳＴ）参数化的
方法研究了ＲＡＥ２８２２翼型的优化问题，可以有效
提升翼型的升阻比。朱雄峰等［５］采用动网格实

现翼型的优化设计，增加了优化结果的鲁棒性和

可信度。白俊强等［６］采用ＣＳＴ参数化和径基函数
（ＲａｄｉａｌＢａｓｉｓＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＲＢＦ）神经网络模型优化显
著提高了ＲＡＥ２８２２翼型的气动性能。陈颂等［７－８］

建立由翼型表面控制点位移反求各个ＦＦＤ控制点
位移的求解模式实现翼型参数化，优化结果显著

减小了设计状态下的翼型阻力。王科雷等［９］采

用解析形状函数法对 ＲＡＥ２８２２翼型进行参数化
建模，采用Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型进行优化得到的翼型
升阻比增加了约 ３１％。Ｋｅｎｗａｙ等［１０］采用 ＦＦＤ
方法实现了对 ＣＲＭ（ｃｏｍｍｏｎｒｅｓｅａｒｃｈｍｏｄｅｌ）机翼
的优化设计，取得了较好的优化结果。Ｋｏｏ等［１１］运
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用ＦＦＤ方法实现了对 ＲＡＥ２８２２翼型的多点优化
设计，显示出了比传统单点优化设计更好的结果。

通过文献调研可以看出，翼型的优化设计方

法较多，传统的类函数法进行参数化时，更易于控

制翼型的局部参数，但是该优化过程包括翼型参

数化、网格划分、数值求解等，有较多的重复性工

作，而采用ＦＦＤ方法可以直接实现对翼型网格的
控制变形来实现参数化，变形后的网格可以直接

进行数值分析，有效地提升翼型优化设计的效率。

因此，本文选择ＦＦＤ变形技术实现对翼型的参数
化，在此基础上实现翼型的优化设计。

１　ＦＦＤ方法数学原理

在数学中，ＦＦＤ可以看作一个由 Ｒ３到 Ｒ３的
映射Ｘ＝Ｆ（ｘ），其定义域是待变形的物体表面所包
围的实体，其值域是变形后的物体。ＦＦＤ在进行网
格变形时采用了非均匀有理 Ｂ样条重构外形。
ＦＦＤ能够通过建立任意形状变形（ＡｒｂｉｔｒａｒｙＳｈａｐｅ
Ｄｅｆｏｒｍｅｒ，ＡＳＤ）控制体对网格模型进行一个控制
点到一组网格节点的映射。通过对控制点实施多

种变形（包括笛卡尔坐标系和柱坐标系下的平

移、旋转、缩放以及组合操作）实现控制点对网格

节点的自由变形，变形后的几何体或者网格仍然

能够保证３阶曲面连续性，从而保证网格质量。
在优化过程中，ＦＦＤ可以通过实现局部扰动

的参数变化而不是外形整体的参数化来减少设计

变量，设计参数就是各ＦＦＤ控制点的位移：
ｒｎ（ｖ）＝ｒ

ｂ
ｎ＋Δｒｎ（ｖ）

式中，ｒｂｎ表示控制点ｎ的基准位置，Δｒｎ（ｖ）表示变
形量。

基于 Ｂｅｚｉｅｒ曲面的 ＦＦＤ方法采用 Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ
基函数来定义位移求解模式。首先构造 ＡＳＤ控
制体对待变形物体进行包围，并构造局部坐标系

Ｏ′－ＳＴＵ，如图１所示。其中 Ｏ′是局部坐标系的

图１　局部坐标系与控制体
Ｆｉｇ．１　Ｌｏｃａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｖｏｌｕｍｅ

原点，Ｓ，Ｔ，Ｕ是轴矢量。笛卡尔坐标系 Ｏ－ＸＹＺ
中任意一点Ｘ在局部坐标系中的坐标为（ｓ，ｔ，ｕ）：

Ｘ＝Ｘ０＋ｓＳ＋ｔＴ＋ｕＵ
式中，Ｘ０为局部坐标系的原点，

ｓ＝
Ｔ×Ｕ·（Ｘ－Ｘ０）
Ｔ×Ｕ·Ｓ

ｔ＝
Ｓ×Ｕ·（Ｘ－Ｘ０）
Ｓ×Ｕ·Ｔ

ｕ＝
Ｓ×Ｔ·（Ｘ－Ｘ０）
Ｓ×Ｔ·Ｕ

待变形的几何外形上每一个点在 ＦＦＤ控制
体中的全局坐标为：

ｘ（ｓ，ｔ，ｕ）＝∑
ｌ

ｉ＝０
∑
ｍ

ｊ＝０
∑
ｎ

ｋ＝０
Ｐｉ，ｊ，ｋＢ

ｉ
ｌ（ｓ）Ｂ

ｊ
ｍ（ｔ）Ｂ

ｋ
ｎ（ｕ）

Ｐｉ，ｊ，ｋ ＝Ｏ′＋
ｉ
ｌＳ＋

ｊ
ｍＴ＋

ｋ
ｎＵ

其中：Ｐｉ，ｊ，ｋ为控制点的全局坐标值；ｌ，ｍ，ｎ分别表
示ＦＦＤ控制体三个方向上的阶数；Ｂｉｌ（ｓ），Ｂ

ｊ
ｍ（ｔ），

Ｂｋｎ（ｕ）分别是ｌ，ｍ，ｎ阶次的Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ基函数，

Ｂｉｌ（ｓ）＝
ｌ！

ｉ！（ｌ－ｉ）！ｓ
ｉ（１－ｓ）ｌ－ｉ

Ｂｊｍ（ｔ），Ｂ
ｋ
ｎ（ｕ）与Ｂ

ｉ
ｌ（ｓ）类同，这里不再赘述。

当控制点Ｐｉ，ｊ，ｋ变形到 Ｐ′ｉ，ｊ，ｋ，变形后几何外形
上每一个点的全局坐标变为：

ｘ′（ｓ，ｔ，ｕ）＝∑
ｌ

ｉ＝０
∑
ｍ

ｊ＝０
∑
ｎ

ｋ＝０
Ｐ′ｉ，ｊ，ｋＢ

ｉ
ｌ（ｓ）Ｂ

ｊ
ｍ（ｔ）Ｂ

ｋ
ｎ（ｕ）

对控制体内所有的局部坐标通过控制点进行

变换后就可以得到变形后的几何外形，图２展示
了文献［１２］中给出的变形示意图。

（ａ）整体与局部的ＦＦＤ变形［１２］

（ａ）ＴｈｅｗｈｏｌｅａｎｄｌｏｃａｌＦＦＤｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｃｉｒｃｌｅ［１２］

（ｂ）球体与机翼的ＦＦＤ变形［１２］

（ｂ）ＦＦＤｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｓｐｈｅｒｅａｎｄｗｉｎｇ［１２］

图２　ＦＦＤ二维与三维变形示意图
Ｆｉｇ．２　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｎｄｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎ
ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＦＦＤｔｅｃｈｎｉｑｕｅ

·６４·
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２　计算方法与代理模型

本文计算程序基于求解二维定常雷诺平均的

ＮＳ方程，采用空间离散的有限体积法，利用
ＳＩＭＰＬＥ算法求解流场，通量差分选择 ＲｏｅＦＤＳ
格式，湍流模型选择 ＳＳＴｋ－ｗ模型，空间离散格
式采用二阶精度的迎风格式，采用 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公
式计算分子黏性系数，入口采用压力远场边界条

件，出口采用压力出口边界条件。流体的控制方

程为：

Ｑ
ｔ
＋
（Ｅ－Ｅｖ）
ｘ

＋
（Ｆ－Ｆｖ）
ｙ

＋
（Ｇ－Ｇｖ）
ｚ

＝０

式中，Ｑ为单位体积的质量、动量和能量组成的流
场变量，Ｅ、Ｆ、Ｇ为无黏流通量，Ｅｖ、Ｆｖ、Ｇｖ为黏性
流通量。

２．１　ＳＳＴｋ－ω湍流模型

ＳＳＴｋ－ω湍流模型是在 Ｍｅｎｔｅｒ提出的标准
ｋ－ω湍流模型的基础上发展起来的，其在更广泛
的应用上优于 ｋ－ε模型。该模型结合了 ｋ－ω
湍流模型的优点，在近壁面的附面层采用ｋ－ω湍
流模型。由于 ｋ－ω模型对逆压梯度敏感，所以
能够模拟较大分离运动。在附面层外面的流场中

使用ｋ－ε湍流模型，能够有效地避免 ｋ－ω模型
对自由来流敏感的缺点。因此，该模型能够较好

地模拟中等分离流动。其控制方程为：


ｔ
（ρｋ）＋ｘｉ

（ρｋｕｉ）＝

ｘｊ
Γｋ
ｋ
ｘ( )
ｊ
＋珘Ｇｋ－Ｙｋ＋Ｓｋ


ｔ
（ρω）＋ｘｉ

（ρωｕｉ）＝

ｘｊ
Γω
ω
ｘ( )
ｊ
＋Ｇω－

Ｙω＋Ｄω＋Ｓω
湍流黏性系数μｔ通过ｋ和ω来计算：

μｔ＝
ρｋ
ω

１

ｍａｘ １
α
，
ＳＦ２
ａ１[ ]ω

公式中其他参数的具体含义可参考 ＡＮＳＹＳ
ＦＬＵＥＮＴ帮助文档［１３］。

２．２　Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型

Ｋｒｉｇｉｎｇ模型是一种进行曲线插值和响应面
近似的方法，最初用于地理统计学。２０世纪 ８０
年代末，Ｓａｃｋｓ等［１４］研究了基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的计
算机试验分析和设计（ＤｅｓｉｇｎａｎｄＡｎａｌｙｓｉｓｏｆ
ＣｏｍｐｕｔｅｒＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，ＤＡＣＥ）技术，将 Ｋｒｉｇｉｎｇ模
型应用于确定性的计算数据的插值近似。由于

Ｋｒｉｇｉｎｇ模型具有无偏估计、非线性近似能力强等
优点，近年来Ｋｒｉｇｉｎｇ模型作为一种新型的响应面
技术在工程优化领域得到了广泛关注。Ｋｒｉｇｉｎｇ

模型不仅能给出对未知函数的预估值，还能给出

预估值的误差估计，这是其区别于其他代理模型

的显著特点［１５］。

Ｋｒｉｇｉｎｇ模型由全局模型和局部偏差模型
构成：

ｆ（ｘ）＝ｇ（ｘ）Ｔβ＋Ｚ（ｘ）
式中，ｇ（ｘ）＝［ｇ１（ｘ），ｇ２（ｘ），…，ｇＫ（ｘ）］，β＝
［β１，β２，…，βＫ］

Ｔ，Ｚ（ｘ）为静态随机过程，其均值
为零，协方差矩阵表明其局部偏离的程度，形式

如下：

Ｃｏｖ［Ｚ（ｘ（ｉ）），Ｚ（ｘ（ｊ））］＝σ２Ｒ（［Ｒ（ｘ（ｉ），ｘ（ｊ））］）
式中，Ｒ（ｘ（ｉ），ｘ（ｊ））表示任意两个样本点 ｘ（ｉ）、ｘ（ｊ）

之间的相关函数，Ｒ是一个 ｐ×ｐ的矩阵，Ｒｉｊ＝
Ｒ（ｘ（ｉ），ｘ（ｊ）），这里常采用高斯相关函数：

Ｒ（ｘ，ｙ）＝ｅｘｐ［－∑ｎ

ｋ＝１
θｋ ｘｋ－ｙｋ

２］

相关函数确定后就可以建立 ｆ（ｘ）的近似响
应ｓ（ｘ）关于预测点ｘ的表达式：

ｓ（ｘ）＝ｇＴ（ｘ）β＋ｒＴ（ｘ）Ｒ－１（ｆ－Ｇβ）
其中：ｒ（ｘ）＝［Ｒ（ｘ，ｘ（１）），Ｒ（ｘ，ｘ（２）），…，Ｒ（ｘ，
ｘ（ｐ））］Ｔ表示观测点 ｘ与 ｐ个样本点之间的相关
性；ｆ＝［ｆ（ｘ（１）），ｆ（ｘ（２）），…，ｆ（ｘ（ｐ））］Ｔ；Ｇ是一个
ｐ×Ｋ的矩阵：

Ｇｉｊ＝ｇｊ（ｘ
（ｉ））

模型参数β通过广义最小二乘法估计得出：
β＝（ＧＴＲ－１Ｇ）－１ＧＴＲ－１ｆ

方差σ２的估计如下：

σ２＝（ｆ－Ｇβ）
ＴＲ－１（ｆ－Ｇβ）
ｐ

相关参数θｋ通过最大化如下关系式得到：

ｍａｘ
θｋ＞０

－ｐｌｎ（σ
２）＋ｌｎＲ( )２

求解上式的非线性无约束优化问题，可以得

出最优插值的Ｋｒｉｇｉｎｇ模型。

３　算法验证

选择ＲＡＥ２８２２超临界翼型为研究对象，第一
层网格厚度为４×１０－６，确保 ｙ＋ ＜１以适应湍流
模型的要求，本文选择 ＳＳＴｋ－ω湍流模型在
ＦＬＵＥＮＴ１７０平台上进行数值分析，首先进行网
格收敛性分析，并与实验结果［１６］进行对比分析。

计算工况：Ｍａ＝０７３，攻角 α＝３１９°，Ｒｅ＝６５×
１０６，来流湍流强度设为０５％。采用 ＣＨ构型的
结构网格进行分析，来流区域长度为弦长的 ３０
倍，尾流区域长度为弦长的４０倍。为了进行网格
收敛性分析，共划分５套网格（Ｇ１～Ｇ５）进行研
究，第一层网格采用相同的网格厚度。

·７４·
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壁面处的压力分布一般用压力系数进行

对比：

Ｃｐ＝
ｐ－ｐ∞
０．５ρｖ２

式中，ｐ∞表示来流压强，ρ表示来流密度，ｖ表示来
流速度。

表１给出了不同网格计算得到的气动参数，
其中Ｃｌ、Ｃｄ和Ｃｍ分别表示升力系数、阻力系数和
俯仰力矩系数。可以看出，网格规模对升力系数

和阻力系数影响不大，与实验数据相比，升力系数

的误差在２５％，阻力系数误差约２３％，阻力系数
误差大的原因主要是 ＳＳＴｋ－ω湍流模型没有考
虑转捩导致的摩阻计算偏大。图３给出了不同网
格计算得到的压力系数分布，横坐标采用弦长进

行了无量纲处理，５种网格计算结果与实验结果
吻合较好。总体来看，Ｇ１～Ｇ５网格基本达到收
敛，考虑需要网格变形和计算量，本文选择 Ｇ３网
格作为翼型优化的基准网格。

表１　网格收敛性分析
Ｔａｂ．１　Ｇｒｉｄｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｔｕｄｙ

网格 节点数 单元数 Ｃｌ／ｃｔｓ Ｃｄ／ｃｔｓ Ｃｍ

实验 ８０．３ １６８．０ －０．０９９

Ｇ１ ３３０×１６０ １０７２００ ８２．３ ２０６．３ －０．０８４５

Ｇ２ ３８４×１８０ １３５７２０ ８２．２ ２０６．４ －０．０８４４

Ｇ３ ４４０×２００ １６８０００ ８２．３ ２０７．１ －０．０８４５

Ｇ４ ５３０×２５０ ２５２５００ ８２．５ ２０７．９ －０．０８５０

Ｇ５ ６００×２８０ ３１９２００ ８２．６ ２０９．４ －０．０８５３

图３　压力系数分布对比
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

４　ＲＡＥ２８２２翼型优化设计

４．１　网格生成与变形策略

选择经典 ＲＡＥ２８２２翼型作为优化的研究对

象，采用ＩＣＥＭ软件划分结构网格，第一层网格厚
度为４×１０－６，总网格量为１６８０００，首先将生成
的．ｍｅｓｈ网格文件导入ＦＬＵＥＮＴ中进行边界条件
和计算方法等设置，然后保存为．ｃａｓ文件，导入
ｓｃｕｌｐｔｏｒ软件实现网格变形，局部变形示意如图４
所示。

（ａ）基准翼型
（ａ）Ｂａｓｅｌｉｎｅａｉｒｆｏｉｌ

（ｂ）局部变形
（ｂ）Ｌｏｃａｌｍｅｓｈｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

图４　ＲＡＥ２８２２翼型网格变形示意图
Ｆｉｇ．４　ＤｉａｇｒａｍｏｆＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌｍｅｓｈｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

基于ＦＦＤ技术对翼型进行参数化建模，在上
表面和下表面分别选取６个控制点，具体控制点
的分布如表２所示。由于 ＲＡＥ２８２２是非对称翼
型，所以上下表面不采用统一变形。首先将翼型

表２　翼型表面控制点分布
Ｔａｂ．２　Ｃｏｎｔｒｏｌｐｏｉｎｔｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｉｒｆｏｉｌｓｕｒｆａｃｅ

控制点 ｘ／ｍ ｙ／ｍ Δｙ／ｍ 下限 上限

ｕｐｐｅｒ＿ｐｔ１ ０．０５６ ０．０２９ ±０．００５９ －０．０１５０．０１５

ｕｐｐｅｒ＿ｐｔ２ ０．１１０ ０．０４０ ±０．００８ －０．０２ ０．０２

ｕｐｐｅｒ＿ｐｔ３ ０．２３７ ０．０５５ ±０．０１０ －０．０２５０．０２５

ｕｐｐｅｒ＿ｐｔ４ ０．４９５ ０．０６２ ±０．０１１ －０．０３ ０．０３

ｕｐｐｅｒ＿ｐｔ５ ０．７５２ ０．０４１ ±０．００５６ －０．０１４０．０１４

ｕｐｐｅｒ＿ｐｔ６ ０．８７０ ０．０２４ ±０．００２８ －０．００８０．００８

ｄｏｗｎ＿ｐｔ１ ０．０５６－０．０３０±０．００５９ －０．０１５０．０１５

ｄｏｗｎ＿ｐｔ２ ０．１１０－０．０４０ ±０．００８ －０．０２ ０．０２

ｄｏｗｎ＿ｐｔ３ ０．２３７－０．０５５ ±０．０１０ －０．０２５０．０２５

ｄｏｗｎ＿ｐｔ４ ０．４９５－０．０５１ ±０．０１１ －０．０３ ０．０３

ｄｏｗｎ＿ｐｔ５ ０．７５２－０．０１６±０．００５６ －０．０１４０．０１４

ｄｏｗｎ＿ｐｔ６ ０．８７０－０．００３±０．００２８ －０．００８０．００８

·８４·
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的顶点和尾部汇合点固定不变，然后分别选取

５６％、１１０％、２３７％、４９５％、７５２％、８７０％弦
向位置处的上下表面的控制点为控制变量，每一

个控制点在ｙ方向上的变化范围控制在当地翼型
厚度的１０％，通过改变ＡＳＤ区域控制节点的变化
来实现不同位置处的翼型厚度的变化，这里通过

平移方式改变控制点的位置，每一个控制点参数

的变化如表２所示。

４．２　试验设计

试验设计（ＤｅｓｉｇｎｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，ＤｏＥ）方法有
很多种，常用的有完全随机设计、随机区组设计、交

叉设计、析因设计、拉丁方设计、正交设计、嵌套设

计、重复测量设计、裂区设计以及均匀设计等。

优化的拉丁超立方是通过控制拉丁超立方随

机选取样本的过程使得设计空间更加均匀分布，

具有更好的均衡性。因此，本文选用优化的拉丁

超立方选取１２０个样本点进行分析。

４．３　翼型优化设计过程

选择 ＡＩＡＡ气动研讨组提供的 ＲＡＥ２８２２翼
型作为优化对象［３］（这里简化了对机翼面积的约

束），优化状态：Ｍａ＝０７３４，Ｒｅ＝６５×１０６。选择
ＡｏＡ＝３２１７３°作为优化攻角，采用ＦＦＤ方法对翼
型进行参数化，优化模型描述为：

ｍｉｎＣｄ
ｓ．ｔ．
　

Ｃｌ＝０．８２４

Ｃｍ≥－０．{ ０９２
选择Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型进行拟合，选择指数基

函数，采用多岛遗传算法（ＭｕｌｔｉＩｓｌａｎｄＧｅｎｅｔｉｃ
Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＭＩＧＡ）和非线性序列二次规划法
ＮＬＰＱＬ梯度算法分别进行全局和局部优化，这里
不直接将优化得到的气动参数作为优化结果，而

是将优化得到的变形量作为优化结果，然后采用

ＣＦＤ计算得到数值结果，通过改变攻角得到优化
问题的最终解。对于ＭＩＧＡ，子群大小为２０，岛数
为３０，遗传代数为３０，交叉因子为０９５，变异率
和迁移率都是００１。对于ＮＬＰＱＬ，迭代次数选为
４０。本文通过将变形量作为优化结果，可以降低
对代理模型的要求，同时得到的计算结果更加接

近数值结果。图５给出了优化过程中样本数据获
取流程，首先是试验设计出 １２０组变参数，通过
ｒｕｎ＿ｓｃｕｌｐｔｏｒｂａｔ文件运行网格变形软件 ｓｃｕｌｐｔｏｒ
脚本文件ＲＡＥ２８２２．ｄｅｆ实现对网格变形，然后进
入下一个模块，通过 ｒｕｎ＿ｆｌｕｅｎｔｂａｔ运行 ＦＬＵＥＮＴ
软件并调用．ｊｏｕ日记文件修改计算参数并输出气
动参数，再进入数据分析模块 ｃａｌｃｕｌａｔｏｒ，依次循

环得到样本结果。整个过程都是在 ＩＳＩＧＨＴ优化
平台上自动完成的。根据样本结果得到代理模

型，最后采用优化算法实现对模型的优化分析。

图５　样本点计算流程图
Ｆｉｇ．５　Ｆｒａｍｅｗｏｒｋｏｆｓａｍｐｌｅｓｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ

４．３．１　样本误差分析
均方 根 误 差 （ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒｓ，

ＲＭＳＥ）定义为：

ＲＭＳＥ＝
∑
Ｎｖ

ｉ＝１
（ｆｉ－ｆ

＾
ｉ）
２

Ｎ槡 ｖ

式中，ｆｉ为检验点数值，ｆ
＾
ｉ为检验点近似值，Ｎｖ为

检验点的个数。复相关系数Ｒ２定义为：

Ｒ２ ＝１－
∑
Ｎｖ

ｉ＝１
（ｆｉ－ｆ

＾
ｉ）
２

∑
Ｎｖ

ｉ＝１
（ｆｉ－ｆ

－

ｉ）
２

复相关系数Ｒ２的值在０和１之间，其值越大
表明近似的精度越高，ＲＭＳＥ其值越小表明近似
的精度越高。表３给出了本文代理模型的误差，
均方根误差均小于０１，复相关系数均大于０８，
满足优化过程中的精度要求。

表３　代理模型误差评估
Ｔａｂ．３　Ｅｒｒｏｒｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌ

代理模型 误差评估 Ｃｌ Ｃｄ Ｃｍ

Ｋｒｉｇｉｎｇ
ＲＭＳＥ ０．０７８０ ０．０７３３ ０．０５６８

Ｒ２ ０．８０２２ ０．９２４９ ０．８６２４

４．３．２　优化结果分析
在优化过程中首先采用 ＭＩＧＡ进行全局优

化，通过第一轮的全局优化缩小优化范围，将全局

优化得到的结果作为第一轮优化的结果。由于全

局优化很难得到最优结果，因此，本文又以全局优

化的参数作为初始值，采用ＮＬＰＱＬ梯度算法进行
局部优化，将其得到的结果作为第二轮优化结果。

整个优化过程得到的结果是设计变量的数值，不

是最终的气动力。本文没有直接采取代理模型给

出的优化气动参数，而是按照优化得到的变参数

再次进行网格变形，对变形后的网格再进行 ＣＦＤ

·９４·
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数值模拟，从而得到最后的优化构型和气动参数。

图６给出了两轮优化过程的收敛曲线。
表４给出了通过两轮优化得到的翼型表面

控制点的参数，图 ７给出了基准翼型和两轮优
化得到的翼型对比图。分析数据点和图 ７可
知，第一轮优化得到的上表面参数和第二轮优

化得到的结果比较接近，上表面翼型前半部分

在原有基础上向下凹，上表面翼型 ３／４区域略
有上凸。前半部分下凹有助于减弱激波强度从

而降低波阻；根据伯努利原理，后半部分上凸可

以增加波后空气流过翼型的速度从而达到提高

升力的目的。另外，也可以看出下表面第一轮

优化和第二轮优化得到的结果差异较大。第一

轮优化后下表面的前半部分先是下凸然后在弦向

１０％的位置开始上凹，直到５０％位置后与基准翼
型基本保持一致；第二轮优化后下表面先是下凸，

在弦向３０％位置开始上凹，直到７０％位置后与基
准翼型基本保持一致。原因可能是上表面前半部

分下凹导致的下表面下凸来满足升力需求。下表

面后部分的两种优化结果一个是先上凹再下凸，

另一个是先下凸再上凹，最终都能保持优化模型

中对升力的约束要求，因此，也可以得出结论：对

于翼型的优化，结果可能并不是唯一的，不同的网

格变形途径也可以得到相近的优化结果。

（ａ）第一轮优化收敛曲线（ＭＩＧＡ）
（ａ）Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｇｒａｐｈｏｆｔｈｅ１ｓｔｒｏｕｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｂｙＭＩＧＡ

（ｂ）第二轮优化收敛曲线（ＮＬＰＱＬ）
（ｂ）Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｇｒａｐｈｏｆｔｈｅ２ｎｄｒｏｕｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｂｙＮＬＰＱＬ

图６　两轮优化过程曲线
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｇｒａｐｈｏｆｔｗｏｒｏｕｎｄｓｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

表４　两次优化得到的变参数优化结果
Ｔａｂ．４　Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｖａｌｕｅｓｏｆｔｗｏｒｏｕｎｄｓ

ｕｐｐｅｒ＿ｐｔ１ ｕｐｐｅｒ＿ｐｔ２ ｕｐｐｅｒ＿ｐｔ３ ｕｐｐｅｒ＿ｐｔ４ ｕｐｐｅｒ＿ｐｔ５ ｕｐｐｅｒ＿ｐｔ６
第一轮 －０．０１０６ －０．０１８２ －０．０１１８ ０．０００２ ０．０１３３ －０．００４
第二轮 －０．００９２ －０．０１３２ －０．０１３７ －０．０００１ ０．０１２９ －０．０００８

ｄｏｗｎ＿ｐｔ１ ｄｏｗｎ＿ｐｔ２ ｄｏｗｎ＿ｐｔ３ ｄｏｗｎ＿ｐｔ４ ｄｏｗｎ＿ｐｔ５ ｄｏｗｎ＿ｐｔ６
第一轮 －０．０１０２ －０．００８８ ０．０１９１ －０．００３８ ０．００１９ ０．００７８
第二轮 －０．００９５ －０．００２９ －０．０１８２ ０．０２４７ －０．００８１ －０．００１０
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图７　基准翼型和两轮优化的翼型对比图
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂａｓｅｌｉｎｅａｉｒｆｏｉｌａｎｄ

ｏｐｔｉｍｉｚｅｄａｉｒｆｏｉｌ

　　表５和表６分别给出了两轮优化后得到的气
动参数，其中 Ｋ为升阻比，Ｋ＝Ｃｌ／Ｃｄ。由于在优
化过程中固定了基本翼型的优化攻角，优化结果

是基于代理模型得到的，代理模型有一定误差，该

攻角下得到的真实气动参数并不一定会满足优

化模型中的约束条件，因此这里只把优化得到

的网格变形参数作为最终的优化结果，因为对

于同一代理模型，变参数对应的数值在趋势上

能够反映优化结果的方向。最后将两轮得到的

优化参数对基准翼型再进行变形，通过 ＣＦＤ在

小范围变攻角计算得到更加精确的优化数值结

果。如表５和表６所示，对优化后的翼型试算攻
角３°的气动参数，如果升力小于０８２４，增加一定
小量的攻角增值计算得到升力大于０８２４对应的
攻角，然后依次通过线性差值得到更加接近升力

约束对应的攻角，该攻角与其对应的气动参数作

为最终的优化结果。通过分析可知，第一轮优化

得到的升阻比提高了约５０４％，俯仰力矩系数大
于－００９２，满足优化约束条件；第二轮优化得到
的升阻比提高了约５７２％，俯仰力矩系数也满足
优化约束条件。因此，本文得到的优化结果满足

优化要求，优化后的翼型升阻比得到了明显的

提高。

图８给出了优化前后的翼型表面压力系数对
比图，图９给出了优化前后的翼型压力云图，结合
图８和图９可以看出，优化后的翼型上表面前缘
出现了比基准翼型更低的压力区域，整体压力沿

弦向呈现逐渐降低的趋势，而基准翼型是在５０％
弦向位置处出现了明显的压力升高，可以看出优

化后的上表面压缩波程度更弱。第一轮优化后的

下表面翼型出现了两个低压区域，第二轮优化的

结果低压区域介于第一轮优化的两个低压区域之

间，总体压力分布相似，这与前文分析的结论相

似。总体来看，优化后的翼型主要是通过减弱压

缩波来达到降低阻力提高升阻比的目的。

表５　第一轮优化后的气动参数
Ｔａｂ．５　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓａｆｔｅｒｔｈｅ１ｓｔｒｏｕｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

气动参数
攻角α

基准（３．２１７３°） ３° ３．１９° ３．０７５° ３．０６１°

Ｃｌ ０．８２４ ０．８０ ０．８６０９ ０．８２９４ ０．８２４

Ｃｄ ０．０２０７８ ０．０１４８ ０．０１４３ ０．０１３８ ０．０１３８

Ｃｍ －０．０８４０ －０．０９２５ －０．０９０５ －０．０９０４ －０．０９０７

Ｋ ３９．７ ５４．１ ６０．２ ６０．１ ５９．７

表６　第二轮优化后的气动参数
Ｔａｂ．６　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓａｆｔｅｒｔｈｅ２ｎｄｒｏｕｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

气动参数
攻角α

基准（３．２１７３°） ３° ３．１９° ３．０７５° ３．１１°

Ｃｌ ０．８２４ ０．７９３８ ０．８４２８ ０．８１５６ ０．８２４

Ｃｄ ０．０２０７８ ０．０１３３ ０．０１３８ ０．０１３１ ０．０１３２

Ｃｍ －０．０８４０ －０．０８９３ －０．０８８ －０．０８８２ －０．０８７９

Ｋ ３９．７ ５９．７ ６１．１ ６２．３ ６２．４
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图８　基准翼型和两轮优化的翼型表面压力系数对比
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｂｅｔｗｅｅｎ

ｂａｓｅｌｉｎｅａｉｒｆｏｉｌａｎｄｏｐｔｉｍｉｚｅｄａｉｒｆｏｉｌ

５　结论

１）提出采用ＦＦＤ技术实现直接对网格变形进
行参数化的新方法，相比于传统的参数化方法更加

直接，减去了网格划分的过程，节约了分析时间。

（ａ）基准翼型压力云图
（ａ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｂａｓｅｌｉｎｅａｉｒｆｏｉｌ

（ｂ）第一轮优化的翼型压力云图
（ｂ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅ１ｓｔｒｏｕｎｄｏｐｔｉｍｉｚｅｄａｉｒｆｏｉｌ

（ｃ）第二轮优化的翼型压力云图
（ｃ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅ２ｎｄｒｏｕｎｄｏｐｔｉｍｉｚｅｄａｉｒｆｏｉｌ

图９　基准翼型和两轮优化的翼型压力云图对比
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｂｅｔｗｅｅｎ

ｂａｓｅｌｉｎｅａｉｒｆｏｉｌａｎｄｏｐｔｉｍｉｚｅｄａｉｒｆｏｉｌ

２）采用Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型进行翼型优化，将变
参数作为优化结果进行第二次数值计算使得优化

结果更加精确，最终优化的升阻比提高了约

５７２％，优化效果明显，证明了本文方法的可
行性。

３）通过搭建 ＩＳＩＧＨＴ优化平台，实现自动调
用不同分析软件的计算过程，整个过程完全自动

化，提高了优化分析的效率。
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