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基于偏相关性分析的多设计要求

快速优化设计方法
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摘　要：针对飞行器气动外形优化设计中的多设计点、多目标、多工程约束等多设计要求问题，提出了一种新优化

设计方法———多设计要求快速优化设计方法。该方法立足于统计学中的偏相关性分析和线性回归理论，通过对设

计变量和设计要求进行偏相关性分析，采用线性回归的方法构建设计变量与设计要求之间的转换模型，将多个设

计要求转化为对设计变量的约束，从而简化了优化设计模型，减少了优化过程中调用求解器次数，提高了优化效

率。利用该方法对ＲＡＥ２８２２和 ＨＳＮＬＦ（１）０２１３翼型进行了多设计要求优化设计算例验证，并将优化结果与

Ｐａｒｅｔｏ多目标优化方法结果进行对比，结果证明了本文方法的有效性和可靠性。
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０　引　言

　　飞行器气动外形设计是飞行器设计中的重要内

容，其直接影响了飞行器的气动性能和飞行品质，而

气动性能和飞行品质的提高，离不开气动外形设计工

具和设计方法的改进与发展。

　　气动外形的设计方法可以分为三大类：一类是经

验设计方法，即利用已有的设计经验，依据流场特性

分析，对气动外形进行改进，使其性能更优；一类是直

接求解空气动力反问题的设计方法，如翼型设计中，

通常为给定目标压力分布，对初始翼型进行修型、数

值模拟计算迭代以期其压力分布逼近目标压力分布，

这类方法通常称为反设计方法［１２］；第三类则是将空

气动力学正问题求解即计算流体力学（Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ

ＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）方法与优化算法相结合形成的

各种气动外形优化设计方法。气动外形优化设计方

法对设计经验依赖较少，减小了人为因素的影响，且

优化理论和算法发展到现在已比较成熟，给予了优化

设计方法强有力的支撑，因此该方法在气动外形设计

中广为应用。

　　为了提高气动性能和缩短设计周期，现代飞行器

设计对气动外形设计提出了更高的要求，希望在设计

过程中能兼顾多学科、多目标、多约束的设计要求，最

终得出工程实用的设计结果，且设计耗时较少。当前

的气动外形优化设计方法在处理这种多设计要求的

问题时主要有两种途径：一种是将多个目标通过加权

处理转化为单个目标［３］，再进行优化，如评价函数

法［４５］；另一种是建立在Ｐａｒｅｔｏ解集基础上的多目标

方法［６８］。但是这两种方法在处理多个设计要求时，

存在以下问题：对于第一种方法，每个目标的权重系

数对优化设计结果影响很大，在设计目标较多时，这

种方法往往难以给出合适的各个设计目标之间的权

重比；对于第二种方法，在设计目标较多时，为了能够

搜索到较优解，往往需要较大的种群规模（目标个数

越多，所需种群规模越大），这样会使优化效率大大降

低，提高优化设计成本。这两种方法存在的问题是由

其本身的优化设计模型所决定的，而建立合适的优化

设计模型是开展多设计要求优化设计方法的前提。

　　针对上述优化设计方法的缺点和不足，本文发展

了基于偏相关性分析的多设计要求快速优化设计方

法。该方法提出一种新的优化设计模型的建立方法

和优化计算过程中对设计变量约束的处理方法，通过

对设计变量和设计目标进行偏相关性分析和回归分

析，将设计目标转换为对设计变量的约束，并由设计
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变量的约束对优化过程中的个体进行筛选处理。本

文发展的方法避免了多目标向单目标转换时目标权

重系数选择困难的问题，而相对于Ｐａｒｅｔｏ多目标方

法，由于通过设计变量约束将优化过程中的个体锁定

在可行域内，大大缩减了优化过程中ＣＦＤ求解次数，

节省了优化时间，提高了优化效率。文中应用建立的

基于偏相关性分析的多设计要求快速优化设计方法

对ＲＡＥ２８２２和 ＨＳＮＬＦ（１）０２１３翼型进行了多设

计要求的优化设计。其中在对ＲＡＥ２８２２的设计中

将本文设计方法与Ｐａｒｅｔｏ多目标优化设计方法进行

对比，结果表明本文的设计方法具有较高的优化效

率；对ＨＳＮＬＦ（１）０２１３的设计结果完全符合其设计

要求，并且气动性能有较大提高。通过这两个算例验

证证明了本文设计方法的有效性和可靠性。

１　多设计要求快速优化设计方法

　　本文建立的基于偏相关性分析的多设计要求快

速优化方法，能有效简化优化设计模型并提高优化设

计效率、缩短优化设计时间，其流程图如图１所示。

与以往的优化设计方法相比，本文方法的特点体现在

优化设计模型的建立和优化求解过程中对设计变量

约束的处理方法上。

图１　多设计要求快速优化设计方法流程图
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　　以一个机翼气动外形优化问题来说明本文的多

设计要求快速优化设计方法。要求对原始机翼进行

气动外形优化设计，设计变量为该机翼３个站位剖面

的翼型几何外形控制变量，每个剖面各１０个共计３０

个设计变量（狓１，狓２，．．．，狓３０）。设计要求为：在巡航

状态（犕犪＝０．７８５，犆犾＝０．５７５）具有高的升阻比、较小

的低头力矩；在低速时（犕犪＝０．２）具有较大的最大升

力系数；速度在巡航马赫数附近变化时（犕犪＝０．７６５、

犕犪＝０．８０５，攻角为巡航攻角）其升阻比变化较小；该

站位剖面相对厚度不低于原始机翼剖面相对厚度。

　　本文发展的快速多设计要求优化方法将建立一

种新的优化设计模型，步骤如下：

　　１）选择最重要的设计要求“巡航状态升阻比最

大”为设计目标；

　　２）将次重要的设计要求“低速最大升力系数

（犆犾ｍａｘ）最大”、“巡航马赫数附近的升阻比变化量

（Δ（犆犾／犆犱））较小”，通过偏相关性分析、回归分析转

换将其为对设计变量的约束，具体做法如下。

　　①选取一定数目样本点，计算出３０个设计变量

分别对犆犾ｍａｘ、Δ（犆犾／犆犱）的偏相关性系数；

　　②通过偏相关性系数判断设计变量与犆犾ｍａｘ、

Δ（犆犾／犆犱）的相关程度；找出与设计要求相关程度较

大的设计变量，采用回归分析方法，利用这些设计变

量分别建立犆犾ｍａｘ、Δ（犆犾／犆犱）的回归方程：

　　犆犾ｍａｘ＝犳狓犻，狓犼，．．．，狓犽，犪犻犆犾ｍａｘ，犪犼犆犾ｍａｘ，．．．，犪犽犆犾（ ）
ｍａｘ
，

　　Δ（犆犾／犆犱）＝犵狓犾，狓犿，．．．，狓狀，犪犾Δ犽，犪犿Δ犽，．．．，犪狀Δ（ ）犽

其中狓犻为与设计要求相关程度较大的设计变量；犪犻狅犫犼

为回归方程中对应狓犻的系数，由回归分析得出。

　　③给出犆犾ｍａｘ、Δ（犆犾／犆犱）的可接受范围，设犆犾ｍａｘ≥

犮１，Δ（犆犾／犆犱）≤犮２，易得出对设计变量的约束

　　犳（狓犻，狓犼，．．．，狓犽，犪犻犆犾ｍａｘ，犪犼犆犾ｍａｘ，．．．，犪犽犆犾ｍａｘ）≥犮１，

　　犵狓犾，狓犿，．．．，狓狀，犪犾Δ犽，犪犿Δ犽，．．．，犪狀Δ（ ）犽 ≤犮２；则设

计要求到设计变量的转换完成。

　　３）对于其余的设计要求如巡航力矩系数不减小、

站位剖面翼型相对厚度不减小等，均作为约束条件。

　　最终建立的优化设计模型将为：

ｍａｘ（犆犾／犆犱）ｃｒｕｉｓｅ

ｓ．ｔ．

犳（犪１，犪２，．．．，犪３０，狉１犆犾ｍａｘ，狉２犆犾ｍａｘ，．．．，狉３０犆犾ｍａｘ）≥犮１

犵犪１，犪２，．．．，犪３０，狉１Δ犽，狉２Δ犽，．．．，狉３０Δ（ ）犽 ≤犮２

犆犿ｃｒｕｉｓｅ ≤犮３

（狋／犮）ｃｒｏｓｓ１ ≥犮４

（狋／犮）ｃｒｏｓｓ２ ≥犮５

（狋／犮）ｃｒｏｓｓ３ ≥犮

烅

烄

烆 ６

其中 （狋／犮）ｃｒｏｓｓ１、（狋／犮）ｃｒｏｓｓ２、（狋／犮）ｃｒｏｓｓ３ 分别为机翼三个

站位剖面翼型相对厚度。

　　优化设计模型建立好后，可以开始优化设计计

算。在优化设计计算过程中，对于每一次优化迭代，

在生成子个体时，首先判断该个体对应的设计变量是

否满足约束
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　　犳犪１，犪２，．．．，犪３０，狉１犮犾ｍａｘ，狉２犮犾ｍａｘ，．．．，狉３０犮犾（ ）ｍａｘ ≥犮１

　　犵犪１，犪２，．．．，犪３０，狉１Δ犽，狉２Δ犽，．．．，狉３０Δ（ ）犽 ≤犮２；

若满足，则判定该个体处在可行域内，允许它作为优化

设计过程中的一个个体参与优化；若不满足，则判定其

在可行域之外，直接淘汰，重新生成子个体。很显然，

这样的处理方法将优化设计直接锁定在可行域内进

行，避免了很多不必要的计算量，将提高优化效率，缩

短优化设计时间。

２　优化设计中的偏相关性分析

　　本文的多设计要求快速优化设计方法在建立优化

设计模型时，利用设计变量与设计要求之间的偏相关

系数来选择与设计要求有较大相关性的设计变量，通

过线性回归分析建立这些设计变量与设计要求的线性

回归方程，最终实现设计要求到设计变量约束的转换。

其中，设计变量与设计要求之间的偏相关系数的计算

以统计学中偏相关分析理论为基础。

　　变量之间的关系可以分为两类，一类是确定性关

系，即通常的函数关系；另一类是非确定关系，即相关

关系。统计学中，相关分析以分析变量间的线性关系

为主，研究它们之间线性相关密切程度，相关系数则是

这一程度的指示。相关系数有多种表示形式，适用于

描述不同问题中变量之间的相关关系［９］，如皮尔逊积

矩相关系数（Ｐｅａｒｓｏｎ）：（适用于计量资料，仅限于简单

线性相关关系的测定）；斯皮尔曼等级相关系数

（Ｓｐｅａｒｍａｎ）：（适用于等级资料，测定两等级之间的联

系强度）；复相关系数：（适用于计量资料，测定一个因

变量同多个自变量之间的相关关系）；偏相关系数：（适

用于计量资料，多元回归中测定在其它自变量固定不

变时，单个变量同因变量的相关关系）。

　　在多元相关分析中，偏相关系数描述当其他变量

固定后，给定的任意两个变量之间的相关系数，真正反

映两个变量相关关系，适用于表达设计变量与设计要

求的相关关系，因此，本文选择偏相关性系数来判断设

计变量与设计要求的相关程度。

　　在本文计算中，偏相关系数借助简单相关系数所

构成的相关系数对称矩阵来计算［９１１］。

　　设有狀个变量犡１，犡２，…，犡狀，每两个变量间的简

单相关系数为狉犻犼（犻，犼＝１，２，…，狀），狉犻犼可由下式计算得

到：

　　狉犻犼＝
∑（犡犻－犡犻）（犡犼－犡犼）

∑ 犡犻－犡（ ）犻
２

∑ 犡犼－犡（ ）犼槡
２

（１）

其中犡犻是变量犡犻的平均值。由简单相关系数所构成

的相关系数对称矩阵如下：

　　犚＝

狉１１ 狉１２ … 狉１狀

狉２１ 狉２２ … 狉２狀

… …  …

狉狀１ 狉狀２ … 狉

烄

烆

烌

烎狀狀

（２）

其中狉犻犼＝狉犼犻，（犻，犼＝１，２，…，狀）。

　　设Δ为此矩阵的行列式，即Δ＝ 犚 ，则变量犡犻

与犡犼之间的偏相关系数为：

　　犚犻犼＝
－Δ犻犼

Δ犻犻Δ槡 犼犼

（３）

这里Δ犻犼、Δ犻犻、Δ犼犼分别为Δ中元素狉犻犼、狉犻犻、狉犼犼的代数余子

式。

　　同理，在优化设计中，设计变量与设计目标的偏相

关系数可由以下计算得到：

　　设有设计变量犪１，犪２，…，犪狀；设计目标犫１，犫２，…，

犫犿；若要计算设计变量犪犻 对设计目标犫犼 的偏相关系

数，则可令犪１＝犡１，犪２＝犡２，…，犪狀＝犡狀，犫犼＝犡狀＋１。由

式（１）可得犡１，犡２，…，犡狀＋１中任意两个变量的简单相

关系数狉犻犼（犻，犼＝１，２，…，狀＋１）；由式（２）可知相关系数

对称矩阵为：

　　犚＝

狉１１ 狉１２ … 狉１，狀＋１

狉２１ 狉２２ … 狉２，狀＋１

… …  …

狉狀＋１，１ 狉狀＋１，２ … 狉狀＋１，狀＋

熿

燀

燄

燅１

（４）

　　于是设计变量犪犻 对设计目标犫犼 的偏相关系数

犚犪犻犫犼为

　　犚犪犻犫犼 ＝犚犻，狀＋１＝
－Δ犻，狀＋１

Δ犻犻·Δ狀＋１，狀＋槡 １

，（犻＝１，２，．．．，狀）

（５）

　　偏相关性分析是建立在统计学理论的基础之上

的，需要有一定的统计样本来支撑分析，两个变量之间

的偏相关性系数的计算也涉及到样本的平均值，因此，

在优化设计中，计算设计变量与设计目标之间的偏相

关系数之前，先要选取一定数量的设计样本点并计算

出这些样本点所对应的设计目标值。

３　优化设计中设计要求到设计变量约

束的转换

　　本文通过回归方程实现设计要求到设计变量约束

的转换。回归分析建立在统计学理论基础之上，通过

对样本点分析研究建立自变量与应变量之间的关系表

达式，该关系表达式称为回归方程［１２１３］。

　　在进行了设计变量与设计要求偏相关性分析的基

础上，利用设计要求与设计变量之间的偏相关性系数

判断其相关程度，选择与设计要求相关程度较大的设

计变量，采用线性回归分析方法，建立这些设计变量与
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设计要求之间的多元线性回归方程，继而通过给定设

计目标的范围，结合回归方程得出设计变量的约束条

件，最终实现将设计目标转换为对设计变量的约束。

　　由统计学分析可知，当偏相关系数小于０．３时，变

量之间为弱相关；当偏相关系数大于等于０．３时，变量

之间存在准线性关系［１４，１５］。因此，认为偏相关系数大

于０．３的设计变量与设计要求的相关程度较大，选择

该设计变量进行回归分析。在对设计变量与设计目标

进行了偏相关性分析之后，找到与设计要求之间存在

准线性关系的设计变量即偏相关系数大于０．３的设计

变量，对这些设计变量进行线性回归分析，建立其与设

计要求的近似线性回归方程如下：

　　设与设计要求的气动参数犙存在偏相关关系的设

计变量有狓犻（犻＝１，…，犿），利用线性回归分析，建立气动

参数犙与这几个设计变量的线性方程，设方程为：

　　犙＝犪１狓１＋…犪犻狓犻…＋犪犿狓犿 ＋犫 （６）

其中：犪犻、犫为线性回归方程的系数，这些系数值通过

最小二乘法来确定，所用样本点与求解偏相关系数时

的样本点相同。

　　给定设计目标犙的范围如犙≥犮０，则得出犪１狓１＋

…犪犻狓犻…＋犪犿狓犿＋犫≥犮０，于是设计目标转换为对设

计变量的约束。

４　算例分析

４．１　算例１

　　对一个二维翼型进行优化设计，初始翼型为

ＲＡＥ２８２２，设计要求为：犕
!

＝０．７３，α＝２．７９°，犚犲＝６．５

×１０６ 时升阻比最大，升力系数在０．７８≤犆犾≤０．８２范

围内变化，力矩系数犆犿≥－０．０８９７；当攻角在１．２９°≤α

≤３．２９°范围内变化时升阻比变化较小；翼型相对厚度

（狋／犮）≥０．１２。攻角在１．２９°≤α≤３．２９°范围内变化时

升阻比变化较小，运用数学语言描述即为：

　　犽＿ｓｕｍ＝ （犆犾／犆犱）α＝２．７９°－（犆犾／犆犱）α＝１．２９° ＋

（犆犾／犆犱）α＝２．７９°－（犆犾／犆犱）α＝３．２９° ＋

（犆犾／犆犱）α＝１．２９°－（犆犾／犆犱）α＝３．２９° （７）

要求犽＿ｓｕｍ较小。

　　在翼型优化中，参数化方法采用 ＨｉｃｋｓＨｅｎｎｅ

型函数线性叠加的方法［１６］，选取１４个型函数叠加来

描述翼型几何外形，其中前７个用于描述翼型的厚

度，后７个用于描述翼型的弯度，设计变量为这１４个

型函数叠加时的系数；优化算法采用遗传算法，种群

规模３０个，变异因子０．１，交叉因子０．９，迭代３０次

时停止优化；自动网格生成调用商用软件Ｇｒｉｄｇｅｎ中

的宏命令完成；ＣＦＤ计算采用 ＲＡＮＳ求解器，ＬＵ

ＳＧＳ时间推进方法，Ｒｏｅ格式进行空间离散，湍流模

型选为ＳＳＴ犽ω模型。

　　在本算例中，为了将本文的优化设计方法和多目

标优化设计方法进行比较，选择了多目标优化设计中

应用较广的Ｐａｒｅｔｏ遗传算法作为对比方法，将本文

方法的优化结果与Ｐａｒｅｔｏ遗传算法的优化结果进行

比较。其中，Ｐａｒｅｔｏ遗传算法优化设计模型为：

　　

ｍａｘ（犆犾／犆犱）α＝２．７９，
１．０

犽＿ｓｕｍ

ｓ．ｔ．

（狋／犮）≥０．１２

犆犿 ≥－０．０８９７

０．７８≤犆犾≤０．

烅

烄

烆 ０８２

　　Ｐａｒｅｔｏ遗传算法的群体规模为３０，交叉概率为

０．９，变异概率为０．１，共进化５０代。

　　对于本文提出的优化设计方法，其优化模型建立

如下。选择犕
!

＝０．７３，α＝２．７９°，犚犲＝６．５×１０
６ 时

升阻比最大作为设计目标，将攻角在１．２９°≤α≤

３．２９°范围内变化时升阻比变化较小即要求犽＿ｓｕｍ

较小转换为对设计变量的约束；其余设计要求均作为

约束。将犽＿ｓｕｍ较小的要求转换为对设计变量的约

束的步骤如下：

　　１）采样。选用拉丁超立方方法在设计变量变化

范围内生成样本点３００个，数值模拟计算得到每个样

本点在 犕犪＝０．７３，犚犲＝６．５×１０６，攻角分别为

１．２９°、２．７９°、３．２９°时 的 升 阻 比 （犆犾／犆犱）α＝１．２９、

（犆犾／犆犱）α＝２．７９、（犆犾／犆犱）α＝３．２９；由式（７）得到每个样本

点对应的犽＿ｓｕｍ的值；

　　２）求偏相关系数。由式（１）、式（４）、式（５）计算得

到翼型的１４个设计变量犮１，犮２，…，犮１４分别与犽＿ｓｕｍ之

间的偏相关系数见表１，其中当偏相关系数小于０．３

时记为０；

表１　设计变量与犽＿狊狌犿的偏相关系数

犜犪犫犾犲１　犘狉狋犻犪犾犮狅狉狉犲犾犪狋犻狅狀犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋犫犲狋狑犲犲狀

犱犲狊犻犵狀狏犪狉犻犪犫犾犲犪狀犱犽＿狊狌犿

犮１ 犮２ 犮３ 犮４ 犮５ 犮６ 犮７

犽＿ｓｕｍ ０ ０ ０ ０ ０．４１４ ０ ０

ｃ８ ｃ９ ｃ１０ ｃ１１ ｃ１２ ｃ１３ ｃ１４

犽＿ｓｕｍ ０ ０ ０ ０ ０ ０．４０６ ０．４０５

　　３）线性回归分析。由表一可以看出，与犽＿ｓｕｍ

的偏相关系数大于０．３的设计变量为犮５、犮１３、犮１４，因

此建立该三个设计变量与犽＿ｓｕｍ之间的回归方程：

　　犽＿ｓｕｍ＝犪１·犮５＋犪２·犮１３＋犪３·犮１４＋犫 （８）

　　由步骤（１）中得到的样本点，通过最小二乘法对

式（８）进行线性回归拟合求解系数犪１、犪２、犪３、犫，最终

得到如下回归方程：

　　犽＿ｓｕｍ＝ －０．７７３犮５＋０．４０９犮１３＋

０．６０６犮１４＋１１．３９６ （９）
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　　４）设计变量约束的转换。在优化设计中，若设

当犽＿ｓｕｍ≤１３．０时，符合“攻角在１．２９°≤α≤３．２９°

范围内变化时升阻比变化较小”这一设计要求，则令

犽＿ｓｕｍ≤１３．０，由式（９）易得：

　　－０．７７３犮５＋０．４０９犮１３＋０．６０６犮１４＋１１．３９６≤１３．０

（１０）

则式（１０）为在优化设计中对设计变量犮５、犮１３、犮１４的约

束。

　　５）建立优化设计模型。由以上分析计算，最终

建立优化设计模型如下：

　　ｍａｘ犽α＝２．７９

　ｓ．ｔ．

－０．７７３犮５＋０．４０９犮１３＋０．６０６犮１４＋１１．３９６≤１３．０

０．７８≤犆犾α＝２．７９ ≤０．８２

犆犿 ≥－０．０８９７

珋犮狋≥０．

烅

烄

烆 １２

　　建立好优化设计模型后，开始进行优化设计，其

流程图如图２所示。

　　本文的多设计要求快速优化设计方法和Ｐａｒｅｔｏ

遗传算法优化结果对比如图３所示。

　　图４给出了Ｐａｒｅｔｏ遗传算法迭代５０次后得到

的Ｐａｒｅｔｏ前沿，可以看到可行域个体在该前沿阵列

中分布较为均匀，说明Ｐａｒｅｔｏ遗传算法优化结果兼

顾了多目标设计的要求。图４中箭头所指个体为从

Ｐａｒｅｔｏ前沿中挑选出来个体，其为符合犽＿ｓｕｍ≤１３．０

的条件下犆犾／犆犱 最大的个体，以该个体做为Ｐａｒｅｔｏ方

法优化出的最优个体。图３是优化前后翼型几何

外形的对比，可以看出本文的多设计要求快速优化设

图２　优化设计流程图

犉犻犵．２　犉犾狅狑犮犺犪狉狋狅犳狋犺犲狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀犱犲狊犻犵狀

图３　优化前后翼型比较

犉犻犵．３　犜犺犲犳狅犻犾狊犫犲犳狅狉犲犪狀犱犪犳狋犲狉狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀

图４　犘犪狉犲狋狅优化结果

犉犻犵．４　犜犺犲狉犲狊狌犾狋狊狅犳犘犪狉犲狋狅

计方法得到的翼型较之Ｐａｒｅｔｏ遗传算法优化出的翼

型其前缘半径较小，后加载较大，翼型相对厚度略有

减小。

　　图５是优化前后压力分布的比较，明显可以看

出，Ｐａｒｅｔｏ遗传算法优化得到的压力分布减弱了原始

翼型压力分布中的较强的激波，但在翼型上翼面约

４２％弦长处出现了一道弱激波；而多设计要求快速优

化设计方法优化出的翼型其压力分布只在上翼面约

５５％弦长处有很微弱的压力恢复凸台，由此可见本文

的多设计要求快速优化设计方法得到的压力分布优

于Ｐａｒｅｔｏ遗传算法优化出的。

图５　优化前后压力分布比较

犉犻犵．５　犜犺犲狆狉犲狊狊狌狉犲犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狊犫犲犳狅狉犲犪狀犱犪犳狋犲狉狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀

　　图６是优化前后升力系数的对比，图７则给出了

优化前后升阻比的比较。在攻角为２．７９°时两种优

化方法得到的升力系数差别不大，均符合０．７８≤犆犾

≤０．８２的设计要求，但多设计要求快速优化设计方
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法得到的最大升力系数较大；由图７的升阻比曲线对

比可以看出，在攻角为２．７９°时多设计要求快速优化

设计方法优化出的升阻比要比原始翼型的高出约

２７％，比Ｐａｒｅｔｏ遗传算法的结果高出约１２％。

图６　优化前后升力曲线比较

犉犻犵．６　犜犺犲犾犻犳狋犮狌狉狏犲犫犲犳狅狉犲犪狀犱犪犳狋犲狉狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀

图７　优化前后升阻比比较

犉犻犵．７　犜犺犲犾犻犳狋／犱狉犪犵狉犪狋犻狅犮狌狉狏犲犫犲犳狅狉犲犪狀犱犪犳狋犲狉狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀

　　对一个优化设计方法的评价除了看得到的结果

是否在符合设计要求的前提下更优以外，还要看优化

设计是否能在较短的时间内得出较优的结果，而优化

设计的耗时主要集中在优化过程中的ＣＦＤ求解运算

上。在本算例中，Ｐａｒｅｔｏ遗传算法多设计要求快速优

化设计方法共计调用ＣＦＤ求解器４５００次，而多设计

要求快速优化设计方法在取样、优化设计中共计调用

ＣＦＤ求解器１８００次，节省的时间十分可观。

４．２　算例２

　　本算例以ＨＳＮＬＦ（１）０２１３翼型为初始翼型，设

计要求为：

　　１）犕!

＝０．６９，α＝２．０°，犚犲＝６．０×１０
６ 时升阻比

最大；

　　２）犕!

＝０．６９，α＝２．０°，犚犲＝６．０×１０
６ 时，翼型

上表面转捩位置（犡ｔｒ＿ｕｐα＝２°）大于０．５；

　　３）犕!

＝０．６９，α＝０°，犚犲＝６．０×１０
６ 时，翼型上

表面转捩位置（犡ｔｒ＿ｕｐα＝０°）大于０．６；

　　４）犕!

＝０．６９的最大升力系数大于１．０；

　　５）犕!

＝０．６９，α＝２．０°，犚犲＝６．０×１０
６ 时，升力

系数犆犾不减小；

　　６）翼型最大厚度（狋／犮）在０．１２５～０．１３５之间。

　　此处优化设计的主要目的在于使翼型上表面在

较大迎角范围内保持层流以减小阻力、提高升阻比。

优化设计要求有７个之多，若用多目标优化设计，将

前三个设计要求作为目标，后三个作为约束，则优化

目标嫌多，Ｐａｒｅｔｏ遗传算法优化的可行域确定的复杂

程度加大，影响优化精度，且Ｐａｒｅｔｏ前沿阵列需用较

多的迭代次数才能收敛，这无疑增加了优化时间；若

选前两个设计要求作为优化目标，后四个作为约束条

件，则约束条件太多，惩罚因子不好确定。

　　本文的多设计要求快速优化设计方法则能很好

的解决多设计要求的气动优化问题。选择第１个设

计要求作为设计目标，将第２、３、４个设计要求转换为

对设计变量的约束，将第５、６个设计要求作为约束。

　　优化过程中参数化方法和优化算法同上一个算

例；ＣＦＤ方法采用ＲＡＮＳ求解器，ＬＵＳＧＳ时间推进

方法，Ｒｏｅ格式进行空间离散，选用γ－犚犲θ狋模型进行

转捩预测。

　　采用拉丁超立方方法选取样本点３００个，进行

犕犪＝０．６９，攻角为２°、０°及犕犪＝０．６９时的最大升力

系数ＣＦＤ评估计算，通过偏相关性分析得到设计变

量与犕∞＝０．６９，α＝２．０°，犚犲＝６．０×１０
６ 时翼型上表

面转捩位置（犡ｔｒ＿ｕｐα＝２°）、犕∞＝０．６９，α＝０°，犚犲＝６．０

×１０６ 时翼型上表面转捩位置（犡ｔｒ＿ｕｐα＝０°）及犕∞ ＝

０．６９的最大升力系数的偏相关性系数如表２，当偏相

关系数小于０．３记为０。

表２　偏相关系数

犜犪犫犾犲２　犜犺犲狆犪狉狋犻犪犾犮狅狉狉犲犾犪狋犻狅狀

犡ｔｒ＿ｕｐα＝０° 犡ｔｒ＿ｕｐα＝２° 犆犾＿ｍａｘ

犮１ ０ ０ ０

犮２ ０ ０．３４ ０．７３

犮３ ０ ０．５１ ０．５７

犮４ ０．３２ ０．５３ ０

犮５ ０．３２ ０ ０

犮６ ０ ０ ０

犮７ ０ ０ ０

犮８ ０ ０ ０

犮９ ０ ０ ０．５２

犮１０ ０ ０ ０．４６

犮１１ ０．４５ ０ ０．３８

犮１２ ０．４３ ０．３７ ０．７０

犮１３ ０ ０ ０．４７

犮１４ ０ ０ ０．５３

　　由表２中选择与设计要求偏相关系数大于０．３的

设计变量，利用线性回归分析，分别建立犡ｔｒ＿ｕｐα＝０°、

犡ｔｒ＿ｕｐα＝２°以及犆犾＿ｍａｘ的线性回归方程如下：

　　犡ｔｒ＿ｕｐα＝０°＝０．５２６２＋０．０１１４犮４＋０．００８８犮５＋

０．０１０２犮１１＋０．００９５犮１２ （１１）
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　　犡ｔｒ＿ｕｐα＝２°＝０．３８８９＋０．００８５犮２＋０．０１５９犮３＋

０．０１４０犮４＋０．００８犮１２ （１２）

　　犆犾＿ｍａｘ＝０．９２１９０．０１１８犮２－０．０１０１犮３－

０．００６５犮９－０．００４４犮１０＋０．００４３犮１１＋

０．０１０１犮１２＋０．００６２犮１３＋０．００６６犮１４ （１３）

　　由第２、３、４点设计要求，结合方程（１１）、（１２）、

（１３）得到对设计变量的约束为：

　　０．５２６２＋０．０１１４犮４＋０．００８８犮５

＋０．０１０２犮１１＋０．００９５犮１２ ≥０．６

　　０．３８８９＋０．０８５犮２＋０．０１５９犮３

＋０．０１４０犮４＋０．００８犮１２ ≥０．５

　　０．９２１９－０．０１１８犮２－０．０１０１犮３－０．００６５犮９

　　－０．００４４犮１０＋０．００４３犮１１＋０．０１０１犮１２

＋０．００６２犮１３＋０．００６６犮１４ ≥１．０

　　由以上分析建立优化设计模型如下：

　　ｍａｘ（犆犾／犆犱）α＝２．０°

　　狊．狋．

０．５２６２＋０．０１１４犮４＋０．００８８犮５

　　　　　　＋０．０１０２犮１１＋０．００９５犮１２≥０．６

０．３８８９＋０．０８５犮２＋０．０１５９犮３

　　　　　　　＋０．０１４０犮４＋０．００８犮１２≥０．５

０．９２１９－０．０１１８犮２－０．０１０１犮３

　－０．００６５犮９－０．００４４犮１０＋０．００４３犮１１

　＋０．０１０１犮１２＋０．００６２犮１３＋０．００６６犮１４≥１．０

犆犾≥０．５

０．１２５≤（狋／犮）≤０．

烅

烄

烆 １３５

　　优化过程中，遗传算法种群规模３０，交叉因子

０．９，变异因子０．１，迭代５０代停止，优化流程图如图

２所示。

　　表３给出了优化前后翼型的气动性能对比，可以

看出，最终优化得到的翼型保证了犕犪＝０．６９时最大

升力系数大于１．０、攻角２°时升力系数不减小、攻角

０°时上翼面转捩位置大于０．６、攻角２°时上翼面转捩

位置大于０．５的设计要求，并且在 犕犪＝０．６９、攻角

为２°时升阻比比初始翼型提高了２７．２％。由此可

见，本文的优化设计方法满足了所有设计要求，而且

设计结果较好。

表３　优化前后气动特性

犜犪犫犾犲３　犃犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮犮犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狊犫犲犳狅狉犲

犪狀犱犪犳狋犲狉狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀

Ｉｎｉ． Ｏｐｔ．

犆犾 ０．５０８ ０．６６６４

犆犱 ０．００７１６ ０．００７３９

犆犾／犆犱 ７０．９２ ９０．２１

犡ｔｒ＿ｕｐα＝０° ０．６２５ ０．６６８

犡ｔｒ＿ｕｐα＝２° ０．４５２ ０．５６３

犆犾＿ｍａｘ（犕犪＝０．６９） ０．９２９ １．０５６

　　图８给出了优化前后翼型几何外形的对比，图

９、１０、１１分别给出了优化前后翼型的压力分布（犕犪

图８　优化前后翼型比较

犉犻犵．８　犜犺犲犳狅犻犾狊犫犲犳狅狉犲犪狀犱犪犳狋犲狉狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀

图９　优化前后压力分布比较

犉犻犵．９　犜犺犲狆狉犲狊狊狌狉犲犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狊犫犲犳狅狉犲犪狀犱犪犳狋犲狉狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀

图１０　优化前后升力曲线比较（犕犪＝０．６９）

犉犻犵．１０　犜犺犲犾犻犳狋犮狌狉狏犲犫犲犳狅狉犲犪狀犱犪犳狋犲狉狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀（犕犪＝０．６９）

图１１　优化前后升阻比比较（犕犪＝０．６９）

犉犻犵．１１　犜犺犲犾犻犳狋／犱狉犪犵狉犪狋犻狅犮狌狉狏犲犫犲犳狅狉犲犪狀犱

犪犳狋犲狉狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀（犕犪＝０．６９）

２５１ 空　气　动　力　学　学　报　　　　　　　　　　　　　　　　　第３２卷



＝０．６９、攻角为２°）、升力曲线和升阻比曲线。可以

力曲线较原始翼型的向上平移了一个差量，亦即在相

看出，优化得出的翼型上翼面转捩位置比原始翼型更

靠后，其上翼面保持了更长的层流段；最优翼型的升

同攻角下，最优翼型具有更大的升力系数；最优翼型

的最大升力系数增大，失速迎角也有所提高；由升阻

比曲线可以看出优化后的升阻比在攻角为２°时有很

大的提高。

　　由以上分析可知，本文的多设计要求快速优化设

计在处理这种多设计要求的气动优化问题时效果较

好，证明该方法在气动优化设计中切实可行。

５　结　论

　　现代气动优化设计对设计者提出了更高的要求，

希望在设计过程中能充分考虑到多个设计要求以达

到设计结果工程可用的目的。本文提出的多设计要

求快速优化设计方法正是针对这种多设计要求问题，

将多个设计要求转换为对设计变量的约束，从而简化

了优化设计模型，减少了优化过程中ＣＦＤ求解器调用

的次数，缩短了优化时间。文中算例１以ＲＡＥ２８２２翼

型为初始翼型，分别采用Ｐａｒｅｔｏ遗传算法优化设计

方法和多设计要求快速优化设计方法对其进行了优

化，结果表明多设计要求快速优化设计方法能在较短

的时间内得到符合设计要求的结果；算例 ２ 以

ＨＳＮＬＦ（１）０２１３翼型为初始翼型，其气动设计要求

达７个之多，采用多设计要求快速优化设计方法对其

进行优化，结果完全符合设计要求，证明了该设计方

法的可行性。
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