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摘要 求解跨音速翼型的反设计问题时
,

传统的梯度型方法一般均为局部收敛 为增大求解的收敛范围
,

依据同

伦方法的思想
,

通过构造不动点同伦
,

将原问题的求解转化为其同伦函数的求解
,

并依据拟 函数调整

同伦参数以提高计算效率
,

进而构造出一种具有较高计算效率的大范围收敛反设计方法 数值算例以

翼型的表面压力分布为拟合 目标
,

分别采用 样条方法
,

方法及正交形函数方法等 种不同的参

数化方法
,

并分别以
,

及 翼型为初始翼型进行迭代计算 计算结果证明
,

该方法

适用于多种参数化方法
,

且具有较好的计算效率
,

从多个不同的初始翼型出发
,

经较少次数迭代后
,

均能与 目

标翼型很好地拟合
,

是一种高效的大范围收敛方法

关键词 同伦方法
,

跨音速翼型
,

反设计
,
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,
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引 言

近年来
,

随着高性能计算机
、

数值计算方法及

计算机可视化技术的飞速发展
,

在计算流体动力学

和数值优化方法研究 日趋成熟的基础上
,

航

空航天飞行器气动外形设计方法的研究 已越来越引

起人们的重视 目前气动外形设计的方法可主要分

为两大类
,

即直接优化设计方法和反设计方法

直接优化设计方法是在满足一定约束的条件

下
,

尽可能最大化或最小化某些设计 目标 如最大化

升阻比
、

最小化阻力系数等
,

从而将外形设计问题

转化为一个约束优化问题求解 依据所使用的求解方

法的不同
,

直接优化设计方法可以概括分为全局方法

和局部方法两类 全局方法如遗传算法 ,
、

模拟退火算法 等
,

其主要优点是可能寻求

到全局最优解
,

适合于求解存在多个局部极小点的

设计问题
,

而且这类方法也不需计算 目标对设计变

量的灵敏度 但本质上而言
,

这类方法属于随机搜

索方法
,

需要多次进行流场计算
,

因此计算效率相

对较低 局部方法即梯度型方法 一 】
,

是采用 目标

函数的梯度作为搜索方向的一种迭代方法
,

虽然这

种方法只能保证得到局部最优解
,

但所需的流场计

算次数较少
,

因而具有较好的计算效率
,

同时一般也
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可以得到一个较好的解
,

因此对于许多设计问题
,

特别是对于流场计算是一个相当耗时的大型设计问

题而言
,

梯度型方法仍是一种广泛使用 的方法

反设计方法 【一 是 以预先设计或要求的飞行

器表面压力分布为 目标
,

通过计算不断修正 飞行器

的外形
,

使其表面压力分布的计算结果与 目标值达

到最佳拟合
,

从而得到飞行器外形的一种设计方法

反设计方法的本质是将气动外形设计转化为一个反

问题求解
,

一般也可采用全局或梯度型优化方法求

解 当采用全局方法求解时
,

同样需要较大 的计算

消耗
,

而当采用一般梯度型方法求解时
,

因反 问题

本身所具有的不适定性
,

特别是求解过程的不稳定

性使求解过程强烈地依赖于迭代初值的选取
,

若选

取的初值与解相距较远
,

很可能造成迭代的发散

针对反设计中使用梯度型方法出现的问题
,

为

增大求解的收敛范围
,

本文依据同伦方法 巨 的思

想
,

通过同伦映射
,

将原反问题转化为其不动点同伦

方程的求解
,

同时在迭代中依据拟 函数修

正同伦参数
,

进而提出一种具有较高效率的大范围

收敛反设计方法
,

并应用于跨音速翼型设计 为验证

该方法的大范围收敛性及对不同翼型参数化方法的

适应性
,

作者分别采用 样条方法
、

方法

及正交形函数方法等 种不同的翼型参数化方法
,
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并以
,

及 等 种不同的翼

型为初始翼型
,

以 翼型为目标翼型进行计

算
,

通过将计算结果与采用
、

方

法计算所得结果相 比较
,

验证 了该方法的大范围收

敛性和高效性

参数化方法

本文共采用了 种不同的参数化方法
,

即 次

样条方法 呻
, ‘ 〕

、

方法 〕和正交形函

数方法

样条方法是实际中普遍使用的一种参数化方

法 这里使用 次 样条函数对翼型进行参数化
,

具体做法为将翼型分为上下两部分
,

每部分两端固

定
,

前端定于 氏 点
,

后端定于
,

点
,

中间部

分上下各使用 个控制点
,

控制点的坐标即为控制

参数
,

因此
,

整个翼型由 个参数控制 图 给出

了采用 样条方法对 翼型进行参数化的

实例

图 参数化方法

使用正交形函数参数化方法时
,

也将翼型分为

上下两边
,

每边均由式 表示

, ‘ 一
艺

几 “ 一‘ 一 “

艺
。 ‘ “ 一‘ , 一 ‘ 几 一 ,

,

。翔

,

一已弱

,

一

刀
,

一

,

,

︸

图 样条参数化方法

一

方法也是一种普遍使用 的参数化方

法
,

这种方法使用若干关键参数控制翼型形状
,

这

里作者共使用 个参数 如图 所示
,

即前端半径
、

翼型上下边最高点坐标
,

儿
, , 、

最高点二阶导数 介
,

践 动
、

及后端倾角 几
,

夕动 翼型坐标由式 确定

试‘

艺矶二‘一‘

云

其中参数 、 乞 , ,

⋯
,

与前述 个控制参数间

的对应关系可以表达为一个简单的线性方程组
,

因

此
,

改变控制参数就可以达到调整翼型的目的

即上下两边各包含 个控制参数
,

因此整个翼型由

个控制参数控制

流场计算的数值方法和网格变形技术

在反设计过程中
,

需要对不断修正的翼型进行

流场计算以获得压力分布 本文中
,

流场及压力是

通过第 作者发展的三维薄层

方程有限体积程序计算得到 三维程序用于二维流

动模拟
,

需要在翼型展 向拓展二层网格 为保证流

动的二维特性
,

在此方 向的流场边界设置为对称边

界条件

所使用的三维薄层 程序采用了包含子迭代

的
一

隐式时间推进方法 和改进的

空间离散格式 子迭代可 以消除由于方程线性

化
,

滞迟边界条件等带来的误差
,

使计算更加稳定

改进的 格式在等嫡流动区域
,

格式 自动恢

复到迎风差分 通量分裂格式
,

在墒跳跃大的流

动区域
,

格式变为标准的 格式 这样既可克

服 格式模拟激波流动产生的非物理振荡现象
,

也可克服 格式在连续流动区域表现出的较

强的格式豁性 提高流场整体计算精度 此外
,

程

序中豁性项用 中心差分离散
,

湍流模拟采用涡豁性
一

代数模型

计算网格为 型网格 初始网格通过代数方法

和求解包含控制网格边界正交的二维椭圆形方程光

滑得到 当然
,

在反设计过程中
,

可以对每一次修

正的外形
,

采用初始网格同样的生成方法重新生成

网格
,

对二维翼型反设计问题尚可使用
,

但计算效

率低
,

不适用于三维飞行器的反设计与优化设计研
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究 本文采用 动网格变形技术 巨 生成新网格

该方法基于翼型表面修正量和修正前的翼型网格弧

长参数化分布
,

分别使用一维
、

二维 方法将翼

型表面的变形量插值到内网格 将插值的变形量加

到变形前的网格即可得到新网格 对初始和 目标翼

型形状变化不大时
,

本方法能保证变形后的网格具

有初始网格同样的网格质量 对初始和 目标翼型形

状相差比较大时 如本文算例的第 种情况 在整

个反设计迭代过程中
,

翼形网格逐渐变得扭 曲 对这

种情况
,

需对扭 曲网格重新用椭圆型方法生成高质

量的网格
,

在新网格的基础上使用 网格变形技术

计算中
,

使用修正前的翼型流场作为修正外形

的初始流场
,

可以大大节约计算时间

由式 可以看出
,

当 入 时
,

方程 的解

对应于一个易解的平凡问题的解
,

而当 入 时
,

方程 的解则对应于原问题 的解 当同伦参数
入从 或靠近 的位置开始

,

沿一条稳定的路径下

降到零时
,

迭代求解方程 就可以得到原问题

的解
,

这是采用 同伦方法求解非线性方程组的基本

思想

为保证 同伦参数在迭代中稳定地下降
,

参考人

工神经元网络的传递函数
,

即 函数提出如

下的连续化同伦参数的调整公式

入“

一口 一 。

冀型反设计及同伦方法

当翼型的几何形状和相关的流场初边条件给定

后
,

求解 方程可求得翼型表面的压力分布 以

表示
,

若以矢量 表达翼型的控制参数
,

则参

数 的变化将导致翼型外形的变化
,

进而引起翼型

表面压力分布的变化
,

即压力 可以表达为 的函

数
,

即

若给定的设计压力分布以
。

表示
,

反设计的目

标是调整翼型 的形状
,

使其表面压力分布与设计压

力分布尽量拟合
,

即表达为如下的最优化问题

, , 一

丢,,二 , 一 ,
,

依据极值条件
,

有

器 , 一
·

’一

式中
,

通过求解 方程获得

问题 或 可以采用非线性最小二乘法 如
一

算法 等方法直接求解
,

但这

一类方法一般是局部收敛的
,

即如果迭代初值没有

很好地给定
,

很可能会造成迭代的发散 针对这个

问题
,

为增大求解的收敛范围
,

作者依据同伦方法

的思想求解非线性方程组
,

即将方程组 的求

解转化为求解如下的不动点同伦方程

其中
, 二 为迭代步数

,

入 为第 个迭代步时同伦

参数的取值
,

口为下降速率调整参数
,

为初值

调整参数 该函数是一个取值界于
,

之间的光滑

函数
,

并且随着迭代的进行
,

其值逐渐趋近于
,

这样可以保证迭代稳定而高效地进行

式 中有两个可调参数 即 口和 其中 口

用于调整同伦参数的下降速率 该参数取值越大
,

则同伦参数的下降速度越快
,

相应的迭代收敛速度

也快
,

但若该参数取值过大
,

则可能引起迭代的发

散
,

一般建议该参数取为 左右的数值
,

这样可以

兼顾计算效率和稳定性 参数 为同伦参数从迭

代初值下降至 的预估迭代步数
,

一般可以选为

之间的整数
,

主要用于保证计算初期的迭代稳

定进行

方程 可采用迭代法求解
,

当迭代进行到第

步时
,

将第 二 步的解在第 步得到的解附近做

局部线性化
,

即
, 月。 月。 、

一劝 关 到 “

若导
·

衅
‘ 一 “ 一 ,

卜一

、
、

一
’ “

一
吕

」
’

入 ” ‘ 一 ”

对式 进行整理
,

并令 △ 二 ” 一 “ ,

可得

、屯,声口
了、

、‘了少

「
‘一 “几 ,

器 轰
几 ,

·

小
,

卜
几 ,

轰 ,
。 一 二 几

” 几 △

、

。 、

一 入 不气
一

】 一 ,

入 一
了生

其中
, 。 为解的估计值

,

迭代计算时可以取为上一

步的计算结果
,

入任 ,

为同伦参数

式 即具体的迭代算法
,

其中 为单位阵

数值算例及结果

数值算例共分为两组
,

第 组 计算结果如图 、

图 分别使用前面介绍的 种参数化方法对翼型进
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行参数化
,

并以 翼型的压力分布为反设计

的目标
,

以 翼型为初始翼型进行迭代计

算
,

以测试该方法对不同参数化方法的适应性 第

组 计算结果如图
,

图 算例仍以 翼型

的压力分布为反设计的 目标
,

但分别以与其外形相

差较大的 和 翼型为初始翼型进行计

算
,

并同时使用常用的
一

算法

进行计算
,

通过结果对比来验证该方法的大范围收

敛性及高效性 以上各算例中所选取的相关参数如

表 所示

—如 ,

一 一 伽

产

一 二二

一 一 。

吠二二才、

、 、 、
言 一

一 一

—
。

一沙了
已一

诊
飞解义尸

、。
‘

犷

右
七、

一
沪

炙
。

图 翼型 左 和压力分布 右 拟合
一 ,

样条参数化方法

马
一 , 一

长

‘

沂

—一 一

一一
一梦尸

一二李、、

尸 户

二石 ‘

火之气
一

卜 乏
训砰子价厂

一 一

—
。

。

图 翼型 左 和压力分布 右 拟合
一 ,

参数化方法
·

马
一 ,

队
工

、。
’

犷
一 一 比

, 一布毛卜
、

尹产 一止石

、、
、、

‘月 、 、 、 、
心 飞卜

夕
卜,万卜占乎才

一
,

。 。

飞
一 ,云

一

夕
二

图 翼型 左 和压力分布 右 拟合
一 ,

正交形函数参数化方法

伟
一 ,
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、

一

吸 、

。 。

盯
,

夕一一
、 、 一

火
一户 诊 。

厂
冬冬至之沐

价
二芬

一 歼
少 ,

一 “

切 了狂

一

】
一

、‘ 多
‘ ’

。

图 翼型 左 和压力分布 右 拟合
一 ,

样条参数化方法 图中 。 一

为使用本文方法所得的计算结果
,

一

为使用
一

方法所得的计算结果

马
一 , 一

“ 一 , , “ 一 , ,

一

一

。

‘‘二斗之 、 、 攀
刀 卜 寿 匕

一之
、 、 、

乏 片
,

护

班三童之沐
三羹葱门陡。办

二
、

一 一
拼二经夕 一 。

一

一 〕

一

、

沂护

。

图 翼型 左 和压力分布 右 拟合
一 ,

样条参数化方法 图中 。 一

为使用本文方法所得的计算结果
,

一

为使用 牙 方法所得的计算结果
·

马
一 , 一

“ 一 , , “ 一 , ,

妙

表 计算相关参数

。 口

表 中 为马赫数 。 为攻角 。 为雷诺

数 月和 分别为式 中使用的下降速率调整

参数和初值调整参数

由图 图 可以看出
,

以 为初始

翼型
,

使用 样条方法
、

方法和正交形

函数方法 种参数化方法
,

分别经 次
、

次和

次迭代以后
,

所得翼型形状及表面压力分布均与

翼型拟合 良好
,

这说明本文提出的方法适

用于不同的翼型参数化方法 同时也说明对于不同

的参数化方法而言
,

该方法均具有较好的计算效率

由图
,

图 可以看出
,

使用 样条参数化方

法
,

以 和 为初始翼型
,

分别经 次

和 次迭代后
,

其翼型与表面压力分布均与 目标

翼型较好地拟合
,

而在相 同条件下使用

算法计算时
,

分别经 次迭代后
,

仍不

能收敛到一个满意的结果
,

这说明了本文提出的方

法具有较大的收敛范围
,

即从一个外形相距较远的

初始翼型开始迭代
,

仍能保证计算稳定地收敛到一

个较好的结果

结论与讨论

从计算结果可以看出
,

采用不同的翼型参数化方

法
,

从不同的初始翼型出发
,

计算结果均能与 目标翼

型很好地拟合
,

并优于常用 的
一
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算法
,

这说明本文提出的方法具有很大的收敛范围

此外
,

从迭代次数也可以看出
,

这种方法也具有较

好的计算效率

对于外形优化或反设计问题
,

在每一迭代步中

应控制外形的变化程度在一个有限的范围内
,

否则

可能因外形产生较大突变而导致迭代发散
,

因此
,

采用不 同的初始翼型
,

收敛到较好结果所用的迭代

次数将有所差别 从本文的计算结果可以看出
,

以

和 为初始翼型时
,

其外形与目标翼型

相差较大
,

因此所使用的迭代次数也较多

虽然本文仅涉及二维跨音速翼型的反设计
,

但

方法的推导与问题的维数无关
,

因此本文提出的方

法也可以直接应用于三维机翼或飞行器的设计 此

外
,

这种方法使用 了 目标函数的梯度
,

这里我们使

用差分法计算
,

这是一个相对耗时的过程
,

但梯度计

算部分十分适合于并行处理
,

若采用并行计算
,

将

会大大地减少计算时间 因此在下一步的工作中
,

我们将着重研究算法的并行化处理
,

并将其推广至

三维飞行器的设计
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