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摘要：为了提高跨声速机翼气动效率，采用了基于伴随算子的优化设计方法对跨声速机翼进行了优化设计。其

中，采用基于多块结构网格的流场解算器计算机翼气动力系数，采用相对应于流场解算器计算气动力系数对设

计参数的导数。解算器的空间离散采用Ｏｓｈｅｒ格式，优化时湍流模型采用ＢＬ模型。初始机翼设计采用参数化

设计。优化设计结果表明，升阻比相对改善８．１％，从数值计算的角度表明了该方法的有效性。
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　　经过几十年的发展，计算流体力学（Ｃｏｍｐｕｔａ

ｔｉｏｎｏａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）已经完全融合到飞

行器设计过程中，与风洞实验一起成为飞行器设计

必不可少的组成部分之一。对飞行器设计而言，

ＣＦＤ分为３个步骤
［１２］：最初始是采用位流理论，

该过程耗时少但精度低；第二阶段是采用Ｅｕｌｅｒ方

程，该过程精度有较大提高，但耗时与第一阶段相

比有所增加；第三阶段是采用ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ（ＮＳ）

方程，该方法的精度得到较大提高，能较真实地模

拟流动，但耗时较长。相应地，对气动优化而言，也

有上述３个阶段：耗时最少但精度较低的可用于概

念设计阶段，该阶段可与其他优化设计目标一起进

行多目标优化设计（Ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，

ＭＯＤ）
［３］，精度较高但耗时的优化设计可用于细节

设计，通常这个阶段只限于单方面的优化设计。

随着计算能力的提高，气动优化设计于２０世

纪８０年代末进入应用。Ｊａｍｅｓｏｎ
［４］提出了基于伴

随算子的气动优化设计，并渐渐被工业部门所应

用，它们相应地开发了自己的基于伴随算子的气动

优化设计程序，如 ＲｏｌｌｓＲｏｙｃｅ，ＢＡＥＳｙｓｔｅｍｓ以

及空客［５９］等，这些程序的开发，为这些公司进行气

动优化设计提供了较好的优化设计工具。中国进



行相似的研究工作起步较晚，对采用Ｅｕｌｅｒ方程和

伴随算子的优化设计已有较多的发展和成果，但在

基于ＮＳ方程的精度较高的优化设计方面发表的

成果较少，与国外已有的成果存在一定的差距。

本文针对精度较高但耗时的单目标气动优化

进行研究，对跨声速机翼气动进行了优化设计。解

算器采用了基于 ＮＳ方程的解算器，紊流模型在

优化过程中采用代数模型（ＢＬ模型）。论文对优

化设计过程进行了分析，对优化设计结果进行了讨

论，表明该优化方法可较大幅度提高跨声速机翼的

升阻特性。

１　犆犉犇及伴随算子方法介绍

１１　解算器介绍（犆犉犇方法）

　　解算器采用了基于雷诺平均的ＮＳ方程。优

化过程的紊流模型采用了ＢＬ模型。

１．１．１　控制方程

雷诺平均三维ＮＳ方程可写成如下形式

犝

狋
＋
犉犻

狓犻
＝
犕∞ 槡γ
犚犲∞

·犌犻
狓犻

（１）

式中：

犝＝

ρ

ρ狌１

ρ狌２

ρ狌３

烅

烄

烆

烍

烌

烎犲

，犉犻＝

ρ狌犻

ρ狌１狌犻＋狆δ１犻

ρ狌２狌犻＋狆δ２犻

ρ狌３狌犻＋狆δ３犻

（犲＋狆）狌

烅

烄

烆

烍

烌

烎犻

，

犌犻＝

０

σ１犻

σ２犻

σ３犻

狌犿σ犿犻＋犽
犜

狓

烅

烄

烆

烍

烌

烎犻

（２）

式中：ρ，犲，狆，犽和犜 分别为大气密度、单位能量、压

强、热传导系数及温度；狌１，狌２，狌３（狌犻）分别代表沿

坐标系狓，狔，狕（狓犻）３个方向的速度分量；粘性切应

力张量σ犿犻＝μ
狌犿

狓犻
＋
狌犻

狓（ ）
犿

＋λ
狌犼
狓犼
δ犿犻；两个动量输

运系数（第一粘性系数和第二粘性系数）在流体处

于平衡态时的关系为：λ＝－
２μ
３
，其中当采用涡粘

性假设时有μ＝μＬ＋μＴ，μＬ 代表层流粘性系数，μＴ

代表湍流粘性系数；犽＝－
γ
γ－１

μＬ
犘狉Ｌ
＋μ

Ｔ

犘狉（ ）
Ｔ

，层流

犘狉Ｌ 为０．７２，紊流犘狉Ｔ 为０．９；γ，犕犪∞，犚犲∞分别

代表来流气体的比热比系数、马赫数及雷诺数。

１．１．２　方程的离散

空间离散采用了基于 Ｏｓｈｅｒ格式的逆风格

式。

通常Ｏｓｈｅｒ格式把通量分裂成正通量犉＋（犝）

和负通量犉－（犝），这两个通量需要满足如下的关

系

犉（犝）＝犉＋ （犝）＋犉－ （犝） （３）

式中

犉
＋

犝
＝犃

＋ （犝）

犉
－

犝
＝犃

－ （犝

烅

烄

烆
）

（４）

　　对左右两个初始值犝０＝犝Ｌ，犝１＝犝Ｒ，则在中

间面犽上的通量可由下式计算得到

犉－犽（犝）＝犉（犝０）＋∫
犝
１

犝
０

犃－ （犝）ｄ犝

犉＋
犽（犝）＝犉（犝１）－∫

犝
１

犝
０

犃＋ （犝）ｄ

烅

烄

烆
犝

（５）

　　Ｏｓｈｅｒ格式的特点是把积分路径分成犝０，

犝１／３，犝２／３，犝１ 四段进行分段积分。

在对时间离散上，采用了隐式格式。离散后的

方程如下式所示

１

Δ狋
犙

犘
＋
珟犚（犙

狀）

［ ］犘
狀
Δ犘＝－犚（犙

狀） （６）

式中：犙为守恒变量，狀代表时间步，犚代表离散后

的残值，犘＝（ρ，狌，狏，狑，狆），犘
狀＋１
＝犘

狀
＋
狀
Δ犘。

１２　伴随算子的优化方法

基于伴随算子优化设计方法的一个重要内容

是需要得到约束函数和目标函数对设计参数的导

数，该导数依赖于流场控制方程的伴随方程［１０１１］。

设伴随向量为λ，以及目标函数为犉，则伴随方程

如下式所示

犚

（ ）犘
狋

λ＝－
犉

犘
（７）

　　与 ＮＳ方程一样，上述方程一般不存在解析

解，需对上式进行离散求解，离散后的方程可表示

为

１

Δ狋
犙

犘
＋
珟犚（犙）

［ ］犘

狋
狀
Δλ＝－

犉

犘
＋
犚（犙）

［ ］犘

狋

λ｛ ｝狀
（８）

式中

λ
狀＋１
＝λ

狀
＋
狀
Δλ

　　上面的离散方程迭代形式与求解流场的迭代

方式一样，因而可以共用迭代模块程序。

当λ解出后，则目标函数相对于设计参数的导

数可表达为
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ｄ犉
ｄβ犽
＝
犉

（ ）犡
狋
ｄ犡
ｄβ犽
＋λ

狋犚

犡
ｄ犡
ｄβ犽

（９）

式中：β犽 为第犽个设计参数，犡 为几何变量。具体

推导过程及求解过程见文献［１１］。

上述算法中，从式（７～９）可以看到，导数的计

算量与设计参数几乎独立，因而设计参数的多少与

导数计算量的大小关联不大。一般地，求解伴随方

程的计算量大致是流场解算的３倍左右，这样该方

法就可以求解大参数的气动优化设计问题，使得该

方法可成为工业设计部门的一个现实气动优化设

计手段。本方法属于梯度优化算法（导数优化算

法），因而其优化结果属于局部最优解，保证不了全

局最优解。

２　跨声速机翼优化设计

２１　参数化设计

　　因梯度优化算法的局限性，即优化结果为局部

最优解，保证不了全局最优解，因此最终的优化设

计结果严重依赖初始设计的结果（即优化出发点）。

为达到较好的优化结果，本文采用了参数化设计方

法，该方法以参数输入为输入点，样条曲面作为输

出点，从而得到需要的设计实体。因该程序输入的

是设计参数，输出的是可供ＣＡＴＩＡ等读取的实体

模型，因而简化了设计过程，大大缩短了设计时间，

同时能很好地保证设计得到的曲面光滑及精确性。

具体的参数化过程见文献［１１］中的第四部分。图

１（ａ）给出了通过参数化设计得到的本文设计的跨

声速机翼。值得一提的是，在进行参数化设计过程

中，设计者的气动背景直接决定了设计得到机翼的

气动性能好坏，如后掠角的选取，扭转角的分布，每

个翼剖面的翼型选取，这些直接决定了机翼的展向

载荷分布从而决定了机翼的升阻比。

设计得到的机翼平面形状如图１（ｂ）所示。其

中，最大厚度（根／拐折／尖）分别为１５％／１２％／

１１％。在以下的优化过程中该平面形状不发生改

变，即机翼后掠角、机翼最大厚度等参数不发生变

化，通过求解伴随算子，根据气流情况对翼剖面、扭

转角进行改变，达到改善机翼气动性能的目的。

２２　气动优化设计过程及结果分析

根据本次机翼设计的要求，提出如下的优化设

计目标：

（１）设计巡航马赫数为０．７８５；

（２）阻力最小化（犆ｄ最小）；

（３）优化过程的约束条件：升力系数不低于

０．５（即犆ｌ≥０．５）；同时每个截面面积控制在：犞０犻≤

图１　参数化设计得到的模型及机翼平面参数

犞犻≤１．２×犞０犻，犻＝１，…，犖。其中犞０犻代表翼型截

面第犻个优化前截面积，犞犻代表第犻个翼型优化后

截面积，犖 代表约束不等式的总个数，约束的理论

方法具体见文献［１１］，因篇幅原因不再重述。

为此，采用了６个优化控制截面，见图２。其

中前５个截面，每个截面分别具有１６个设计参数

（每个翼剖面上下两条曲线，每条曲线由样条曲线

拟合，每条样条曲线由８个设计参数决定，共计１６

个设计参数，样条曲线信息见文献［１１］），６个控制

截面的扭转角也为设计参数，设计参数再增加６

个，设计参数总数为５×１６＋６＝８６个。图３给出

了计算网格示意图。

图２　优化设计控制剖面
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图３　计算网格

　　经优化设计迭代，目标函数的变化在图４中给

出。可以发现，随着优化迭代步数的增加，阻力逐

渐减小，至第 ４ 步 优 化 迭 代，阻 力 降 低 了 约

８．１２％，升阻比增加了约８．１％，取得了很好的优

化效果。图５、图６为约束随迭代步数变化的曲

线，从图中可以看出，在优化迭代过程中，升力系数

和截面体积都得到了严格的约束。因此，从数值优

化的角度考虑，该优化设计是非常成功的。

图４　目标函数随迭代步数变化（阻力）

图５　约束随优化迭代步数的变化（升力）

图６　约束随优化迭代步数的变化趋势

图７给出了优化前后表面压力云图的变化情

况，可以看到，优化后的激波强度有所减弱，这就降

低了激波阻力，提升了机翼的气动性能；图８、图９

图７　表面压力云图
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及图１０可以进一步反映优化前后截面１、２及５处

的翼型形状变化及相应的压强系数分布变化，这些

曲线更进一步反映优化能够使得激波减弱，从而降

图８　截面１优化前后机翼剖面形状及压力系数分布

曲线

图９　截面２优化前后机翼剖面形状及压力系数分布

曲线

图１０　截面５优化前后机翼剖面形状及压力系数分布

曲线

低激波阻力，提高机翼在跨声速段的气动性能，也

表明该优化设计方法针对该类问题的有效性。

为了进一步量化优化前后机翼气动性能的变

化，把优化前后的气动性能参数通过表１进行罗列

比较。从表中可以看到，升阻比从优化前的２４．６

升到了优化后的２６．６，改善量为８．１％。

表１　气动力系数比较

机翼 升阻比
升力

系数

阻力

系数

压阻

系数

摩阻

系数

升阻比

改善量

初始 ２４．６ ０．５０２ ０．０２０３８０．０１６０９６０．００４２８１

优化后２６．６ ０．５０ ０．０１８８００．０１４５５１０．００４３３２ ８．１％

３　结束语

本文采用基于ＮＳ方程的伴随算子优化设计

方法对跨声速机翼在不改变平面参数条件下进行

了优化设计，设计结果表明，在不改变机翼已有平

面参数情况下，升阻比得到较大的提升，大大改善

机翼的气动性能，说明采用该优化方法可有效提高

机翼气动性能，反映了本文所采取的气动优化设计

方法可用于跨声速机翼的气动优化设计。

因梯度优化算法的局限性，即优化结果为局部

最优解，保证不了全局最优解，为了进一步提高目

标函数的优化，一般采取如下两种方法：第一种方

１５３第３期 杨　洋，等：基于伴随算子的跨声速机翼气动优化设计 　



法是约束限制条件的放宽，如机翼体积的限制，但

该方法因工程的其他设计要求往往行不通；第二种

是更换优化起始点，从而收寻到接近全局最优点，

该方法是工业界目前较为认可的方法，但受限于优

化实现者的相关气动背景，需要进行更进一步的研

究。
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