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摘要：　 基于小扰动和弱非线性假设，提出了一种基于气动力降阶模型和径向基函数参数化的翼

型优化方法．其主要方法是用径向基函数参数化翼型扰动；通过 ＣＦＤ 辨识参数扰动对翼型气动力

影响的降阶模型核函数；基于叠加法建立了参数变化对翼型气动力影响的降阶模型；最后基于该

气动力降阶模型计算并优化翼型升阻特性．ＮＡＣＡ００１２ 翼型优化的结果表明基于气动力降阶模型

的优化方法是可行的，可以极大地提高翼型优化速度．
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引　 　 言

对机翼气动外形的优化一直是飞机设计研究的重要内容．近年来，基于计算流体动力学

（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃｓ， ＣＦＤ）的翼形优化成为了重要方法．然而，机翼优化需要反复的

ＣＦＤ 计算，较为困难，尤其是在多学科优化［１］和可靠性设计［２］时，采用 ＣＦＤ 和其他数值方法的

计算时间往往非常巨大，导致相关研究难以开展．为此，近年来研究者积极进行基于实验设计

和响应面的优化方法研究［１］，但是即使借助实验设计的帮助，构造反映设计变量和目标之间

关系的响应面还是需要大量的 ＣＦＤ 数值模拟，计算代价也很大．为解决优化过程中 ＣＦＤ 计算

效率较低的问题，本文研究基于气动力降阶模型的优化方法．
气动力降阶模型（ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｒｅｄｕｃｅｄ ｏｒｄｅｒ ｍｏｄｅｌ，ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ＲＯＭ）是一种描述翼型气

动特性和扰动之间线性和非线性关系的数学模型［３］ ．它通过已知的试验数据或者仿真结果，辨
识扰动和气动特性之间的关系，并以简单的数学函数加以描述，而不是直接对原问题的模型进

行求解．由于气动力降阶模型的数学形式简单、计算速度快，近年来发展迅速，并被广泛用于气

动弹性振动的研究．Ｇｈｏｒｅｙｓｈｉ 等［３］综述了非定常气动力降阶模型在飞机控制和颤振分析中的

最新进展和存在的问题．Ｓｉｌｖａ［４］提出了基于 Ｖｏｌｔｅｒｒａ 级数的非线性气动力降阶模型，用于叶片

颤振．Ｓｕ 等［５⁃６］基于 Ｖｏｌｔｅｒｒａ 级数降阶模型研究了叶栅的颤振性能．Ｘｕ 等［７］ 利用高阶稀疏形式

的 Ｖｏｌｔｅｒｒａ 级数降阶模型研究桥面的涡激振动，结果表明，该模型能够很好地再现涡激振动现
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象．Ｗｏｎｇ 等［８］用 Ｖｏｌｔｅｒｒａ 级数降阶模型研究了上游涡对 ＮＡＣＡ００１２ 翼型气动性能的影响．Ｈｅ［９］

回顾了用于叶轮机械内流体分析的 Ｆｏｕｒｉｅｒ（傅里叶）方法．Ｙａｏ 等［１０］提出了一种谐波平衡（ｈａｒ⁃
ｍｏｎｉｃ ｂａｌａｎｃｅ，ＨＢ）法，研究了自由流中弹性固定圆柱体涡激振动的频率锁定效应，结果表明

频率锁定现象被准确地预测．罗骁等［１１］基于谐波平衡法建立了尾流激励的叶片振动降阶模型．
Ｂｏｕｒｇｕｅｔ 等［１２］发展了本征正交分解（ｐｒｏｐｅｒ ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＰＯＤ）的降阶模型，预测了

小变形翼型的非定常跨音速可压缩绕流特征．Ｌｉ 等［１３］ 建立了有外生变量动态自回归（ａｕｔｏ ｒｅ⁃
ｇｒｅｓｓｉｖｅ ｗｉｔｈ ｅｘｏｇｅｎｏｕｓ ｉｎｐｕｔ，ＡＲＸ）的气动力降阶模型，用于扑翼模式优化，发现由于前缘涡的

大尺度分离，大振幅时降阶模型的预测值与 ＣＦＤ 模拟结果相差较大．Ｋｏｕ 等［１４］将 ＡＲＸ 模型和

径向基神经网络模型相结合，建立了一种降阶模型，用于预测机翼的大运动下非线性非定常气

动力响应．
尽管上述研究取得了很大进展，但现有气动力降阶模型只能针对给定的结构．近年来，研

究人员提出了研究可变结构的气动力降阶模型．王梓伊等［１５］ 和 Ｚｈａｎｇ 等［１６］ 分别研究后发现，
目前的气动力降阶模型不能用于结构振型可变的问题，一旦参数改动引起振型变化， 就必须

重新建立气动力降阶模型．在气动弹性优化和可靠性设计问题中，结构参数（如梁的尺寸和位

置、蒙皮厚度等）需要不断地改变，也就必须不断地进行 ＣＦＤ 求解， 计算量极大． 针对结构可

变的问题，王梓伊等［１５］和 Ｚｈａｎｇ 等［１６］分别提出以径向基函数振型和 ＰＣＡ 振型而不是结构的

固有振型为基模态，建立了一种适用于结构可变的非定常气动力降阶方法． Ｃｈｅｎ 等［１７］ 结合

Ｋｉｒｓｃｈ 法和 ＰＯＤ 建立了一种用于可变结构的气动力降阶模型． 他们为形状可变结构的气动力

降阶模型研究提供了新思路． 就目前的研究状况来看， 形状可变结构的气动力降阶模型的研

究还较少．
翼型优化是在一个初始翼型的基础上反复调整翼型参数和比较各参数翼型的气动力得到

最优翼型的过程，其是一种形状可变的气动力优化问题．在优化过程中只要翼型调整幅度较

小，则扰动后翼型的气动力可以采用气动力降阶模型求解．现有的气动力降阶模型都是关于动

态位移和变形问题的，而翼型优化是一种静态扰动问题，但静态问题是动态问题的一种特例，
因此气动力降阶模型适用于翼型优化问题．基于这两点，本文研究用于翼型优化的气动力降阶

模型．

１　 基于气动力降阶模型的翼型优化方法

１．１　 翼型变化对气动力影响的降阶模型

将翼型周围的流场看作一个独立的气动力系统，系统的输入是翼型形状变量，系统的输出

是流场的状态变量，包括流场压力、速度、温度等．这里选翼型表面的空气动力（压力和摩擦力）
为输出量，则翼型变化对气动力影响的系统可表示为

　 　 { ｐ（ｘ），τ（ｘ） } ＝ Ψ { ａｉ } ，　 　 ｉ ＝ １，２，…，ｎ， （１）
式中， ｐ（ｘ） 是翼型表面压力系数， τ（ｘ） 是翼型表面摩擦力因数， Ψ 是系统， ａｉ 是第 ｉ 个形状

扰动，ｘ ＝ （ｘ，ｙ，ｚ） 为翼型表面的坐标点．
在小扰动条件下气动力系统是弱非线性系统，系统响应可以用非线性的原翼型气动力和

扰动引起的响应线性叠加来表示．因此，翼型变化对气动力的影响可以表示为

　 　 ｐ（ｘ） ＝ Ａ０（ｘ） ＋ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
Ａｉ（ｘ）ａｉ， τ（ｘ） ＝ Ｂ０（ｘ） ＋ ∑

ｎ

ｉ ＝ １
Ｂ ｉ（ｘ）ａｉ， （２）

式中， Ａ０（ｘ） 是原翼型的压力系数，Ａｉ（ｘ） 是第 ｉ 个形状扰动 ａｉ 引起压力系数变化的核函数，
Ｂ０（ｘ） 是原翼型的表面摩擦力因数，Ｂｉ（ｘ） 是第 ｉ 个形状扰动 ａｉ 引起摩擦力因数变化的核函数．
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当 Ａ０（ｘ），Ａｉ（ｘ），Ｂ０（ｘ） 和 Ｂ ｉ（ｘ） 已知时，在小扰动条件下形状改变后翼型的升力系数和

阻力系数可以通过式（３）计算：

　 　 Ｃ ｌ ＝ ∫（ － ｐｃｏｓ θ ＋ τｓｉｎ θ）ｄｓ， Ｃｄ ＝ ∫（τｃｏｓ θ ＋ ｐｓｉｎ θ）ｄｓ， （３）

式中， θ 是翼型表面法向与 ｘ 轴的夹角， Ｃ ｌ 是升力系数， Ｃｄ 是阻力系数， ｄｓ ＝ （ｄｘ） ２ ＋ （ｄｙ） ２

是翼型表面弧长．
１．２　 基于径向基函数的翼型形状扰动参数化

由于翼型上下表面曲线有无限个坐标点，如果建立气动力降阶模型时逐点扰动翼型，那么

输入参数将非常多．这里对翼型参数化，减少气动力降阶模型输入参数的数量．用于翼型优化

的参数化方法很多．基于 Ｆｅｒｇｕｓｏｎ 曲线的翼型参数化方法，只需要前缘点切向量等 ６ 个变量就

可以描述多种翼型［１８］ ．基于 Ｈｉｃｋｓ⁃Ｈｅｎｎｅ 基函数的翼型在弦长上形成了 ６ 个封闭的单峰基函

数，通过各基函数的叠加全局修正翼型［１９］ ．类别形状函数变换（ ｃｌａｓｓ ｓｈａｐｅ ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ，
ＣＳＴ）的翼型参数化方法是一种基于形状函数与分类函数相乘的解析方法，该方法的优点是参

数具有明确的几何含义、所需控制参数较少、形状拟合精度较高，但是适应能力有限［１９］ ．样条

曲线翼型参数化方法的节点数量、函数阶数和控制点的横纵坐标均可变化，方法具有很强的灵

活性，控制参数的选择对该方法的描述能力有很大影响［２０］ ．除这些方法外，常用的翼型参数化

还有特征参数描述法、正交基函数法、Ｂéｚｉｅｒ 曲线法、Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ 曲线法、复合映射法等［２１］ ．
本文中翼型参数化采用基于径向基函数（ｒａｄｉａｌ ｂａｓｉｓ ｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＲＢＦ） ［２２］ 的参数化方法，具

体的方法是用径向基函数拟合翼型形状扰动量，线性叠加原翼型和扰动量构成新翼型．采用该

参数化方法的原因是径向基函数可以光滑地描述任意形状变化［１６］，另外，径向基函数参数对

翼型的影响是局部的，以此减小各个参数对翼型和气动力的影响范围和影响强度．这种翼型描

述形式与气动力降阶模型的形式完全一致，便于核函数和形状改变相互对应，非常适合在翼型

的气动力降阶模型中采用．
基于径向基函数的参数化翼型如下：

　 　
ｙｕ（ｘ） ＝ ｙｕ０（ｘ） ＋ ∑

６

ｋ ＝ １
ｆｋ（ｘ）ａｋ，

ｙｄ（ｘ） ＝ ｙｄ０（ｘ） ＋ ∑
６

ｋ ＝ １
ｆｋ（ｘ）ａｋ＋６，

ì

î

í

ï
ï

ïï

（４）

　 　 ｆｋ（ｘ） ＝ ｅ －（ｘ－ｘｋ） ２ ／ ０．０１，　 　 ｋ ＝ １，２，…，６， （５）
式中， ｙｕ０（ｘ） 和 ｙｄ０（ｘ） 分别为原翼型的上、下表面点的纵坐标， ｘ 为原翼型的上、下表面点的

横坐标， ｙｕ（ｘ） 和 ｙｄ（ｘ） 分别为形状扰动后翼型的上、下表面纵坐标， ｆｋ（ｘ） 为径向基函数， ａｋ

为控制翼型形状的参数．ｘｋ 为在翼型前缘和后缘之间选取的节点位置， ０ ＝ ｘ１ ＜ ｘ２ ＜ … ＜ ｘｎ－１

＜ １， 本文选 ｘ１ ＝ ０．２５，ｘ２ ＝ ０．３５，ｘ３ ＝ ０．４５，ｘ４ ＝ ０．５５，ｘ５ ＝ ０．６５，ｘ６ ＝ ０．７５．
１．３　 基于气动力降阶模型的翼型优化步骤

基于气动力降阶模型的优化方法分为以下 ７ 个步骤：
１） 采用径向基函数对翼型形状扰动进行参数化；
２） 建立原翼型的 ＣＦＤ 模型，获得原翼型的气动力分布；
３） 对翼型形状的参数进行扰动，用 ＣＦＤ 得到参数扰动后翼型的气动力分布；
４） 比较扰动前后翼型的气动力，得到形状参数变化对翼型气动力影响的核函数；
５） 用式（２）建立翼型表面压力系数和阻力系数的气动力降阶模型；
６） 给出一组形状参数，用气动力降阶模型和式（３）计算翼型升阻比；

２５２ 径向基函数参数化翼型的气动力降阶模型优化



７） 重复步骤 ６），得到不同参数下的升阻比，以升阻比最大为目标进行翼型优化．

２　 基于气动力降阶模型的翼型优化方法的算例验证

２．１　 ＮＡＣＡ００１２翼型气动力降阶模型的建立

以对称的 ＮＡＣＡ００１２ 翼型为研究对象，验证基于气动力降阶模型的翼型优化方法．翼型的

流场特性和气动力降阶模型的核函数用 ＣＦＤ 模拟得到．ＣＦＤ 模拟采用 Ｓｐａｌａｒｔ⁃Ａｌｌｍａｒａｓ 湍流模

型，理想空气体， ０．６３Ｍａ， 翼型攻角为 ０°．上下翼面采用相同的参数化方法．因为 ＮＡＣＡ００１２ 翼

型是对称翼型，上下翼面参数对翼型气动力的影响也是对称的，因此下文只给出上翼面各参数

调整后的翼型气动力和核函数．

图 １　 各个参数扰动后的翼型

Ｆｉｇ． １　 Ａｉｒｆｏｉｌｓ ｗｉｔｈ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓ

（ａ） 压力系数 ｐ （ｂ） 表面摩擦因数 τ
（ａ） Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｐ （ｂ） Ｓｋｉｎ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ τ

图 ２　 上翼面参数扰动的气动力系数

Ｆｉｇ． ２　 Ｕｐｐｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｆｏｒｃｅｓ ｄｕｅ ｔｏ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓ

上翼面各个参数扰动后的翼型见图 １，图中各参数的扰动量都为 ０．０１．原翼型和上翼面各

参数扰动后翼型的压力系数和表面摩擦因数见图 ２．比较原翼型和上翼面各参数扰动后翼型的

气动力并做归一化处理，得到上翼面各参数对压力系数和表面摩擦因数影响的核函数，见图 ３．
将图 ３ 的核函数值代入式（２），得到上翼面各个参数对翼型压力系数和表面摩擦因数影响的

３５２张　 　 珺　 　 　 李　 立　 州　 　 　 原　 梅　 妮



气动力降阶模型．该气动力降阶模型可以用来预测翼型参数对压力系数和表面摩擦因数的影

响，进一步可以用来预测翼型参数修改后翼型的升阻比．

（ａ） 压力系数核函数 Ａｉ（ｘ） （ｂ） 表面摩擦因数核函数 Ｂｉ（ｘ）

（ａ） Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｋｅｒｎｅｌｓ Ａｉ（ｘ） （ｂ） Ｓｋｉｎ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｋｅｒｎｅｌｓ Ｂｉ（ｘ）

图 ３　 上翼面参数扰动对气动力影响的核函数

Ｆｉｇ． ３　 Ｋｅｒｎｅｌｓ ｏｆ ｕｐｐｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｆｏｒｃｅｓ ｄｕｅ ｔｏ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓ

２．２　 基于气动力降阶模型的 ＮＡＣＡ００１２翼型优化

建立 ＮＡＣＡ００１２ 翼型的气动力降阶模型，用式（３）计算翼型升阻比，采用遗传算法进行优

化，以最大升阻比为优化目标，以上下翼面参数为设计变量，设计变量的上下限见表 １．优化过

程见图 ４，优化总迭代次数为 ３２６ 次，各变量的优化结果见表 １．
表 １　 翼型的优化结果

Ｔａｂｌｅ １　 Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｆｏｉｌ

ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｌｏｗｅｒ ｂｏｕｎｄ ｕｐｐｅｒ ｂｏｕｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ

ｕｐｐｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ

ａ１ ０．０１ －０．０１ ０．０１
ａ２ ０．０１ －０．０１ ０．０１
ａ３ ０．０１ －０．０１ ０．０１
ａ４ ０．０１ －０．０１ ０．０１
ａ５ ０．０１ －０．０１ ０．０１
ａ６ ０．０１ －０．０１ ０．０１

ｌｏｗｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ

ｂ１ ０．０１ －０．０１ －０．０１
ｂ２ ０．０１ －０．０１ －０．０１
ｂ３ ０．０１ －０．０１ －０．０１
ｂ４ ０．０１ －０．０１ －０．０１
ｂ５ ０．０１ －０．０１ －０．０１
ｂ６ ０．０１ －０．０１ －０．０１

ｌｉｆｔ⁃ｄｒａｇ ｒａｔｉｏ Ｃｌ ／ Ｃｄ － － － ９．４１７

　 　 优化得到的翼型见图 ５，优化后翼型的压力系数和摩擦力因数见图 ６．为了验证气动力降

阶模型的优化结果，图 ６ 也给出了 ＣＦＤ 计算得到的优化后翼型的压力系数和摩擦力因数．从图

中可以看出气动力降阶模型和 ＣＦＤ 的结果一致．这说明基于气动力降阶模型的优化方法是可

行的．根据图 ６ 所示压力系数和摩擦力因数，用式（３）计算翼型升力、阻力系数和最优升阻比，
结果见表 ２．表 ２ 给出了用气动力降阶模型和 ＣＦＤ 计算得到的升力系数、阻力系数和最优升阻

比，从结果来看降阶模型和 ＣＦＤ 的结果基本一致．

４５２ 径向基函数参数化翼型的气动力降阶模型优化



（ａ） 迭代过程

（ａ） Ｔｈｅ ｉｔｅｒａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｄｕｒｅ

（ｂ） 设计变量的优化结果

（ｂ） Ｔｈｅ ｏｐｔｉｍａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ｖａｒｉａｂｌｅｓ
图 ４　 优化过程

Ｆｉｇ． ４　 Ｔｈｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｄｕｒｅ

需要指出的是，本文所建立的气动力降阶模型是基于小扰动和弱非线性假设的［４］ ．翼型气

动性能和外形之间的关系是非线性的，在某些情况下翼型的变化可能导致表面气动力特性明

显的改变，如气流分离转捩等［１３，１８］ ．因此，当翼型变化较大时必须研究强非线性的气动力降阶

模型，如：采用神经网络法、插值法和基函数更新法的气动力降阶模型［８，１０，１４，２３］ ．

图 ５　 优化后的翼型

Ｆｉｇ． ５　 Ｔｈｅ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ａｉｒｆｏｉｌ

表 ２　 升阻比 Ｃｌ ／ Ｃｄ 的优化结果

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｌｉｆｔ⁃ｄｒａｇ ｒａｔｉｏｓ Ｃｌ ／ Ｃｄ

ｍｅｔｈｏｄ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ Ｃｌ ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ Ｃｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｌｉｆｔ⁃ｄｒａｇ ｒａｔｉｏ Ｃｌ ／ Ｃｄ

ＣＦＤ ０．１５１ ０ ０．０１５ ２３ ９．９１５

ＲＯＭ ０．１１９ ６ ０．０１２ ７０ ９．４１７

　 　 采用基于气动力降阶模型的优化方法优化 ＮＡＣＡ００１２ 翼型，总耗时为 ４ ｈ，其中包括：原
ＮＡＣＡ００１２ 翼型的 ＣＦＤ 计算耗时 ０．５ ｈ；６ 个核函数辨识的 ＣＦＤ 计算， 每个耗时 ０．５ ｈ； ３２６ 次
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优化迭代耗时 １２ ｍｉｎ ．如果全部用 ＣＦＤ 模型进行优化， 每次 ＣＦＤ 计算需要 ０．５ ｈ， 则总计耗时

１６３ ｈ ．由此可知，采用基于气动力降阶模型可以极大地提高优化效率．

（ａ） 压力系数 ｐ （ｂ） 表面摩擦因数 τ
（ａ） Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｐ （ｂ） Ｓｋｉｎ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ τ

图 ６　 优化后的气动力

Ｆｉｇ． ６　 Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｆｏｒｃｅｓ

３　 结　 　 论

本文提出基于气动力降阶模型的翼型优化方法．其主要思想是采用径向基函数参数化翼

型；用 ＣＦＤ 得到参数变化对翼型气动力影响的核函数；基于叠加法建立翼型参数对气动力影

响的降阶模型；最后用该气动力降阶模型代替 ＣＦＤ 进行翼型优化．ＮＡＣＡ００１２ 翼型优化算例表

明：气动力降阶模型和 ＣＦＤ 得到的翼型压力系数和摩擦力因数基本一致，基于气动力降阶模

型的优化方法是可行的，可以极大地提高翼型优化的速度．另外，需要指出的是，气动力降阶模

型是基于小扰动和弱非线性假设的，当翼型变化较大时必须研究强非线性的气动力降阶模型，
如：采用神经网络法、插值法和基函数更新法的气动力降阶模型．
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