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摘要!针对复合推力高速直升机总体设计阶段总体参数的选择问题!提出一种提高可靠性和鲁棒性的基于
B

!

设

计的改进多目标遗传算法优化方法"采用叶素理论和数值积分的方法分析计算了复合推力高速直升机气动及

飞行性能!并以此为基础建立了约束函数和初步目标函数模型#将
B

!

设计融入改进的多目标遗传算法中!构造

最终目标函数#在给定有效载荷设计要求下!对复合推力高速直升机总体参数进行了多目标优化设计"该方法

获得了所需的
F,*57(

解!优化后的复合推力高速直升机飞行性能相对原机有了较大改善!算例结果表明该方法

有效可行"

关键词!多目标优化#复合推力高速直升机#总体参数#

B
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设计#改进遗传算法
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复合推力高速直升机发展由来已久$但早期由 于材料*电子*控制等方面的技术制约$直到最近几



年才逐渐走向实用'以西科斯基
U#

直升机为代

表的共轴刚性双旋翼复合推力高速直升机以前行

桨叶概念#

9N4,+:1+

2

Y-,N5:(+:5

>

7

$

9̂ \

&旋翼为

升力面和操纵面$尾部安置大推力螺旋桨(

$

)

'安装

9̂ \

旋翼的
U#

复合推力高速直升机兼有直升机

和固定翼飞机的优点$减少了对起降场地的要求$

缩短了到达工作区域的时间$扩大了使用范围'此

类复合推力高速直升机不仅可承担现有直升机所

有的工作$而且还大大弥补了直升机在速度*航程

等方面的不足$因此近年来成为了航空领域关注的

热点'

直升机总体设计是直升机研制中最重要的环

节之一$而总体参数设计是总体从概念设计到初步

设计完成方案设计的主要内容之一(

#

)

'直升机总

体参数是总体方案的设计变量$与直升机的气动*

操稳*动力学特性及部件重量甚至成本等有密切关

系'因此$总体参数设计对方案有着决定性的影

响(

#

)

'目前而言$直升机总体参数的选择方法主要

有
C

种!原准法*统计法及优化法(

C

)

'而针对复合

推力高速直升机总体参数设计的方法$国内外鲜有

报道'另外$国内对常规直升机总体参数设计优化

技术的研究主要以单目标优化设计为主(

&

)

'

多目标优化设计在飞行器工程设计*生产技

术*科研试验和项目管理等许多方面应用非常广

泛'基于遗传算法的内在并行机制及其全局优化

的特点$

B

"

设计考虑了研制过程中可能出现的一

些不确定的影响因素$可提高优化结果可靠性和鲁

棒性(

!DB

)

'

与常规直升机不同$本文研究的是配有
9̂ \

旋翼和大推力螺旋桨装置的复合推力高速直升机$

提出基于
B

"

设计和改进的遗传算法$对复合推力

高速直升机总体参数进行了多目标优化研究$为研

制军事或民用复合推力高速直升机提供参考'

E

!

复合推力高速直升机总体参数

E=E

!

复合推力高速直升机及其参数特点

!!

9̂ \

旋翼包括一对旋向相反$刚性的无铰式

旋翼$在前飞速度较大时$桨盘两侧的前行桨叶将

产生主要的气动升力$后行桨叶的升力载荷非常

小$这样利用前行边的高升力对后行边的卸载作

用$就可以减缓后行桨叶失速$因此解决了常规直

升机受旋翼前行桨叶激波失速和后行桨叶气流分

离而造成的速度问题'由于上下旋翼旋转方向相

反$其桨叶前行区域分别位于机身左右两边$因此

上下旋翼的反扭矩和倾转力矩可彼此相互平衡$其

气动特点如图
$

所示$因此不需要设置尾桨和挥舞

铰'复合推力高速直升机的侧视简图如图
#

所示'

与常规直升机相比$随着前飞速度的增大$共轴刚

性双旋翼复合推力高速直升机能够保持更高的升

力和高速能力'

常规直升机桨尖速度一般为
$%"

#

##" J

"

6

(

H

)

$复合推力高速直升机要实现高速前飞$因此其

桨尖速度要相对小一些%由于采用两副旋翼$与相

同重量的单旋翼直升机相比$若桨盘载荷相同$其

旋翼半径仅为单旋翼直升机的
H"_

左右$且其旋

翼实度较大'而共轴刚性双旋翼也会导致气动干

扰载荷大*质量大*阻力大$振动大等问题$因此复

合推力高速直升机的功率载荷较小$例如常规直升

机
3SDB"

的功率载荷为
C#/

"

Ò

$而复合推力高

速直升机
U#

的功率载荷仅为
#!=!/

"

Ò

'

图
$

!

复合推力高速直升机旋翼桨叶升力分布示意图
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复合推力高速直升机侧视简图
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总体参数分析

复合推力高速直升机总体参数决定了其总体

方案$包括!起飞重量
$

*旋翼半径
7

*旋翼桨尖速

度
"

8

7

*功率载荷
9

*桨盘载荷
8

*旋翼实度
!

*螺旋

桨桨叶半径
7

8

*螺旋桨桨尖速度
"

8

7

8

及双旋翼

间距
.

等'

总体参数与气动*动力学*结构重量*噪声及操

稳特性等有密切关系'设计选取这些参数很繁杂$

甚至相互矛盾'给定设计任务或要求后$可以通过

经验方法初步估算出总体参数'本文将把它们作

为一组有效解带入到优化算法$和算法中其他随机

产生的解作为初始值种群一起参与优胜劣汰的进

化过程'
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!

优化方法

F=E

!

多目标遗传算法优化

!!

一般来说$多目标优化其实是求解一组均衡

解$即
F,*57(

最优集$而不是单个的全局最优解'

常规多目标优化问题求解方法是根据某效用函数

将多目标合成单一目标来进行优化$但大多数情况

下$在优化之前这种效用函数是难以确知的(

!

)

$且

往往只能得到一个解$不能保证
F,*57(

最优性'

基于种群操作的遗传算法可以并行地搜索解空间

的多个解$并利用不同解之间的相似性来提高其并

发求解问题的效率$与
F,*57(

最优概念相结合$产

生基于
F,*57(

最优概念的多目标优化的遗传算

法'

遗传算法应用到多目标问题的最大困难是在

没有给出决策偏好信息的前提下$难以直接衡量多

目标问题的优劣$但通过对可行解之间的相互比较

来淘汰劣解$可以达到对非劣解的逼近(

%D$$

)

'本文

在改进的遗传算法的基础上基于
F,*57(

概念$引

入模糊理论$增加群体排序*小生境技术*精英保存

策略进行多目标优化'通过模糊理论可处理好各

目标函数和约束函数值量纲的不同$避免最优解丢

失%将种群所有个体对各分目标表现进行排序$可

得到表现矩阵$总体表现较优的个体能得到更大的

适应度$获得更多参与进化的机会%通过侧重选择

具有最小小生境数目的个体进行复制可以选择更

优的候选解%取上一代进化产生的最好的
'

个解

#一般取种群个体总数的
!_

#

$!_

&作为现有非

劣解集保存到下一代$对每一代进化的最优解与原

有的非劣解进行比较$用产生的更好的解点进行置

换'计算结束时得到的结果就是算法优化的非劣

解'

F!F

!

!

!

设计

B

!

由摩托罗拉公司于
#"

世纪
E"

年代中期提

出$并逐渐从一种全面质量管理方法演变成为一个

有效的企业流程设计*改造和优化技术'

B

!

设计

源于数理统计知识$所谓
!

是指统计学上的标准

差$对于常规正态分布$随机变量在一次试验中$居

于区间#均值
bC

!

$均值
cC

!

&的概率为
EE:HC_

$

而居于#均值
bB

!

$均值
cB

!

&的概率为
C:&d

$"

bB

(

$#

)

'实施
B

!

的优化设计$与实施
B

!

的企业及

产品或服务一样$可以降低设计中的缺陷$提高设

计水平(

!

)

'

复合推力高速直升机总体设计过程中#主要是

工程实践中&有许多不确定性因素$这些不确定性

可能导致优化设计失败(

#

)

'使用
B

!

设计$将屏蔽

那些不确定性因素的影响'如图
C

#

,

&所示$当设

计变量有微小扰动
$

0

的情况下$原优化函数值会

有较大变化
$

;$

'经过
B

!

设计$当设计变量同样

有微小扰动
$

0

的情况下$优化函数值变化
$

;#

远小于
$

;$

'

在遗传算法进行最优化搜索确定性方案过程

中$同时进行
B

!

设计$将会得到可靠性和鲁棒性非

常好的优化结果$如图
C

#

Y

&所示'

B

!

优化设计的

结果是处在变化相对比较缓和的解空间最低处#或

最高处&$不是全局的最低点#或最高点&'经过
B

!

优化设计后$即使设计变量发生漂移$引起约束和

目标函数期望值的偏移$但最终优化结果有

EE:EEEEEE%_

的概率落在期望值与
B

倍的标准

差范围内'

图
C

!

B

!

优化设计

a1

2

=C

!

@

>

71J1K,71(+N561

2

+.(*B

!

B

!

设计的步骤主要如下!

步骤
E

!

基于改进的遗传算法$进行初步确定

性优化设计'设计模型为!

X,W=

!

<

#

"

&

6=7=

!

-=

#

"

&

"

"

!!!

0

Z

"

"

"

0

3

!!

"e

#

5

$

$

5

#

$+$

5

,

&

由此得到一组解$即设计参数
"

'

步骤
F

!

设计参数
"

中全部或某些参数发生

变化$有小扰动偏移
"

,

$则相应函数有如下相应变

化

#

>

?

@

#

#

5

&

A

$

#

#

'

,

?

$

$

#

@

$

"

#

,

#

!

5

,

&

#

#

$

&

!

>

?

#

'

,

?

$

$

@

$

"

# &

,

#

#

!

5

,

&

#

A

$

#

#

'

,

#

'

B

$

#

@

$

"

,

$

"

# &

B

#

#

!

5

,

&

#

#

!

5

B

&

槡
#

#

#

&

式中!

@

为函数$

#

和
!

分别为所对应的参数或函

数值的期望和标准差'

步骤
G

!

设计模型修改为

X,W=

!

<

#

#

;

#

"

&$

!

;

#

"

&&

6=7=

-=

#

#

-

#

"

&$

!

-

#

"

&&

"

"

0

Z

"

#

5

fB

!

5

"

0

*

!

"e

#

5

$

$

5

#

$+$

5

,

&

步骤
H

!

利用遗传算法世代更新不断搜索满

足约束条件的最优值$直至满足优化终止条件'其

E"#

第
#

期 王
!

坤$等!基于
B

!

设计的复合推力高速直升机总体参数多目标优化



中 可 靠 率
C

;

要 求 达 到
B

!

设 计 要 求 的

EE:EEEEEE%_

$计算可靠率如下 其中
De

>b

#

# &

!

C

;

?$

#

D

&

?

$

#槡%

%

D

Eg

5

E

5

#

#

N5

#

C

&

G

!

参数优化

应用本文研究的
B

!

设计方法和改进的遗传算

法对复合推力高速直升机总体参数进行多目标优

化设计$并以
U#

直升机为算例进行分析'

G=E

!

数学模型

根据实际情况$总重
$

取
U#

直升机相同参

数$以便对比分析'本文选择优化的总体参数为!

旋翼桨叶半径
7

#因桨盘载荷
8

可由
$

和
7

计算

得出$故不再列出&$功率载荷
9

$旋翼实度
!

$桨尖

速度
"

7

$双旋翼间距
.

$尾推螺旋桨半径
7

8

$尾推

螺旋桨桨尖速度
"

8

7

8

'本文拟设计变量
"e

(

7

$

9

$

!

$

"

7

$

.

$

7

8

$

"

8

7

8

)

G

$

"

&

I

'

'

根据统计规律及复合推力高速直升机设计经

验和对已有复合推力高速直升机参数的归纳总结$

给定各变量的取值范围如表
$

所示'

表
E

!

设计变量的取值范围

J1(KE

!

L1$#*512

9

*'3=*7&

9

2,15&1($*7

设计变量 原值 变化范围

旋翼半径"
J &="# C="

#

B="

旋翼悬停桨尖速度"#

J

,

6

b$

&

$%E=$ $B"

#

#""

功率载荷"#

`

2

,

Ò

b$

&

#=!! #="

#

&="

旋翼实度
"=$&&$ "="%

#

"=$B

双旋翼间距
"=$&!7 "=$7

#

":#!7

尾推螺旋桨半径"
J $="$ "=B

#

$=!

尾推桨桨尖速度"#

J

,

6

b$

&

#BH=C ##"

#

#%"

表
$

中$旋翼半径的变化范围是通过统计各类

高速直升机的桨盘载荷换算所得'旋翼轴向间距

则不能太小$因为间距太小会增加上下旋翼桨叶碰

撞的危险$同时也不能太大$太大了机身结构不紧

凑且会增加废阻功率'至于旋翼实度*尾推桨半

径*尾推桨桨尖速度的变化范围则是直接定义在原

值的
f!"_

之内'

选择目标函数涉及到对复合推力高速直升机

的使用要求和评价标准$本文以复合推力高速直升

机的悬停效率和巡航换算生产率为目标函数'这

两个目标综合考虑了复合推力高速直升机的气动

力*飞行性能*经济性要求及动力装置的完善性$也

分别考虑到了其垂直飞行和水平前飞性能'

本文以飞行性能为约束函数'飞行性能包括

无地效悬停升限*最大平飞速度*最大爬升率*使用

升限*航程和航时等'在优化模型中$约束条件表

示如下

>=$

"

-=

#

"

&

"

>=#

!

=

?

$

$

#

$+$

'

/

"

5

D

"

F

!

5

D

&

"

$

D

?

$

$

#

$+$

-

H

#

&

&

式中!

-=

#

"

&为约束函数%

/

$

F

$

>=$

和
>=#

为取值范

围'考虑到多目标优化中各约束函数值的量纲不

同$数值相差也很大$如果直接把它们带入适应度

函数$函数值小的其重要程度就会降低$会导致最

优解丢失'因此$这里将建立模糊物元模型以改善

这一状况'因为带有约束条件$故新构造的目标函

数由罚函数法将有约束非线性规划问题转化为无

约束非线性规划问题

$

=

#

"

&

?

J1+

(#

-=

#

"

&

E

>=$

&"

>=$

$

#

>=#

E

-=

#

"

&&"

>=#

$

"

) #

!

&

!!

各分目标构造成新的目标函数

X,W:7

D

#

"

&

?

<

D

#

"

&

A

G

$

#

'

=

?

$

(

$

=

#

"

&)

A

G

#

D

?

$

$

#

#

B

&

式中!

G

$

为罚函数的罚因子$

G

#

为为保证目标函

数值为正数而给定的一个较大常数'根据
B

!

设计

要求修改数学模型$其中式#

&

&约束条件修改为

>=$

A

B

!

-

=

"

#

-

=

#

"

&

"

>=#

E

B

!

-

=

!

=

?

$

$

#

$+$

'

/

A

B

!

5D

"

#

5D

"

F

E

B

!

5D

!

5

D

&

0

$

D

?

$

$

#

$+$

-

H

#

H

&

!!

式#

B

&分目标函数修改为

X,W:

#

75

#

"

&

E!

75

#

"

& #

%

&

式中!

#

和
!

分别为所对应的参数或函数值的期望

和标准差$其下标表示所对应的函数'

计算复合推力高速直升机性能重点是解决以

旋翼和螺旋桨气动分析为基础的功率计算'复合

推力高速直升机功率计算包括需用功率#机身废阻

功率*旋翼诱导功率和型阻功率&和可用功率#螺旋

桨有效功率&计算'本文用叶素理论和数值积分的

方法计算需用和可用功率

C可用
?

$

#

%

H

C

"

=

8

%

7

8

I

8

J

Z

F

#

$

A

/

&

#

61+

#

&

,

:(6

'

,

:(6

#

&

A'

&

NI

#

E

&

C需用
?

$

#

%

H

C

"

3K

5

A

=H

"

%

%

#

(

)?

"

%

7

"

"

#

N<

"

0

A

N<

1

0

A

N<

$

0

&

NIN

)

#

$"

&

式中!

%

为空气密度$

'

为叶素阻升角$

&

为桨叶合

速度与旋转平面的夹角$

/

为干涉系数$

F

8

为螺旋

桨弦长$

=

8

为桨叶片数$

J

Z

为叶素升力系数$

I

8

为

桨毂半径$

H

"

为前飞速度$

3

为机身参考面积$

K

5

为机身阻力系数$

N<

" 为叶素气动力$

N<

1 为叶素

惯性力$

N<

$ 为叶素重力$下标
0

表示纵向'

"$#

南
!

京
!

航
!

空
!

航
!

天
!

大
!

学
!

学
!

报 第
!"

卷



G=F

!

优化设计

以基于
B

!

设计的改进遗传算法多目标优化复

合推力高速直升机总体参数'本文设定个体编码

串长度为
&%

$遗传算法控制参数群体规模
#

为

$#"

*自适应交叉概率
C

K

范围为
":&

#

":E

*自适应

变异概率
C

6

范围为
":""$

#

":$

和更新进化代数

$

为
%"

'

本文多目标优化设计具体步骤如图
&

所示'

图
&

!

多目标优化流程框图

a1

2

=&

!

a-(]Y-(:̀ N1,

2

*,J(.J)-71(Y

0

5:7145(

>

71J1K,71(+

优化运算结束将产生
F,*57(

最优解$对设计

者或决策者来说这些解都是满意的$可任选其一'

或根据设计经验或偏好选择其一$也可以通过定义

满意度函数#满意度函数越大则解越优&来进行选

择'本文满意度函数定义如下

Le

7

$

b7

$J1+

7

$J,W

b7

$J1+

c

7

#

b7

#J1+

7

#J,W

b7

#J1+

#

$$

&

式中!

7

$J1+

和
7

$J,W

分别为
F,*57(

最优解集中子目

标函数
7

$

的最小值和最大值%

7

#J1+

和
7

#J,W

分别为

最优解集中子目标函数
7

#

的最小值和最大值'

H

!

优化结果分析及结论

基于
B

!

设计的多目标遗传算法优化经过
%"

代运算$运算中种群个体对各分目标函数值变化过

程如图
!

所示$在更新换代至
#H

代左右最大值个

体出现'表
#

则给出了多目标优化设计结果和原

准机数据'另外$对总体参数优化前后的飞行性能

进行了计算$如表
C

所示'

图
!

!

进化历程

a1

2

=!

!

I4(-)71(+,*

8>

*(:566

表
F

!

总体参数多目标优化设计结果

!

J1(KF

!

I*7#$%7'3/#$%&'(

)

*+%&,*'

.

%&/&01%&'2=*7&

9

23'5

9

*2*51$

.

151/*%*57

参数名称 实际值 优化值

起飞质量"
`

2

#HB! #HB!

旋翼半径"
J &="# &=C

旋翼桨尖速度"#

J

,

6

b$

&

$!$=C

#

$%E=$

$!"=&

#

$EC

旋翼实度
"=$&&$ "=$#H

双旋翼间距
"=$&!7 "=$$7

功率载荷"#

`

2

,

Ò

b$

&

#=!! #=H$

尾推螺旋桨半径"
J $="$ $=$#

尾推桨桨尖速度"#

J

,

6

b$

&

#$!=%

#

#BH=C

#$"=&

#

#BC

表
G

!

总体参数优化前后的飞行性能对比

J1(KG

!

>'/

.

15&7'2'33$&

9

:%

.

*53'5/12+*(*3'5*12=13%*5

'

.

%&/&01%&'2'3

9

*2*51$

.

151/*%*57

飞行性能名称 原机值 优化值

最大平飞速度"#

J̀

,

L

b$

&

!"$ &%E

无地效悬停升限"
J !&E& !BB"

升限"
J %#E! %BB#

垂直爬升率"#

J

,

6

b$

&

$#=CB $#=E$

最大斜向爬升率"#

J

,

6

b$

&

#C=C #!=$

悬停效率
"=%# "=%&

表
#

$

C

中的优化结果满足
U#

复合推力高速

直升机性能要求$各性能和参数可靠率
C

;

都达到

EE:EEEEEE%_

$而原准机#

U#

复合推力高速直升

机&设计参数最低
C

;

只有
!E:C_

'从表中数据可

以看出$经遗传算法和
B

!

设计优化后的各设计参

数对应的复合推力高速直升机飞行性能除最大前

飞速度刚满足设计约束#

'

&%" J̀

"

L

&外$其他都

有了一定的提高#注!

U#

性能数据不全$本文采用

的是
U#

原机参数上的计算值$以此为原机值进行

优化对比&$目标值都较原准机大$且可靠性更高'

最大前飞速度有所下降的原因如下!在总重不变的

$$#

第
#

期 王
!

坤$等!基于
B

!

设计的复合推力高速直升机总体参数多目标优化



条件下$优化后的旋翼半径相对原值有所提高有利

于降低桨盘载荷从而提高功率载荷$即有效功率相

对下降了$故最大前飞速度略有下降'另外旋翼半

径的增加会引起全机废阻增加$这使得直升机在高

速性能方面略有下降$最大前飞速度也会因此略有

下降'在分析研究了复合推力高速直升机气动特

性和总体参数设计特点的基础上$本文结合改进的

遗传算法和
B

!

设计技术$很好地解决了复合推力

高速直升机总体参数多目标优化设计这类复杂非

线性问题'遗传算法搜索到了很多潜在的*重要

的*可能不会被设计师所能考虑到的参数组$而
B

!

设计提高了优化设计结果的可靠性和鲁棒性'改

进的遗传算法结合
B

!

设计使优化结果更可靠*更

完善*更具有实用价值'从优化设计结果可以看出

优化效果良好$说明本文的优化设计方法是可行

的$本设计方法及其程序已用于复合推力高速直升

机的总体设计$将也可推广用于其他多目标参数决

策领域'
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