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摘　要：以高空长航时无人机大展弦比机翼的层流翼型为研究对象，在低雷诺数范围内结合遗
传算法与 Ｎ－Ｓ方程气动数值解法，依靠计算流体动力学（ＣＦＤ）计算技术，对翼型进行气动外形
优化设计。 在基准翼型的基础上，翼型描述采用了基于 Ｈｉｃｋｓ －Ｈｅｎｎｅ 型函数的解析函数线性
叠加法，个体以解析函数中的变量组成，通过选择、交叉及变异操作，进行了以高升阻比为目标
的优化设计。 优化后翼型在低雷诺数条件下的升力系数及升阻比有所提高，证明了利用遗传算
法进行层流翼型气动外形优化是可行的。
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高空长航时无人机（ＨＡＬＥ ＵＡＶ）设计的重要任务之一就是对飞机气动外形进行优化设计，最大限度地
提高飞机性能和飞行品质。 机翼是飞机的主要升力面，而翼型决定了机翼的基本气动特点，从而影响整架飞
机性能。 由于 ＨＡＬＥ ＵＡＶ飞行高度接近近空间边缘，大气十分稀薄，飞行雷诺数较低，因此对其翼型的升阻
比及升力系数要求很高。 目前适用于这一高度的翼型还很少，必须进行优化设计。 传统的翼型优化设计迭
代过程需要频繁计算目标函数的梯度

［１］ ，如最速下降法、共轭梯度法、牛顿法等，而在工程计算中，梯度的计
算往往很困难。 现代飞行器气动性能要求越来越高，设计周期越来越短，传统的设计方法已经不能胜任这些
要求。 近十几年来，随着计算流体动力学（ＣＦＤ）及计算机的快速发展，数值优化方法作为一种新型的气动设
计方法开始广泛使用。 本文以提高翼型的升阻比为目标，依靠 ＣＦＤ技术，结合遗传算法与 Ｎ－Ｓ方程数值解
法，对小雷诺数条件下适用于 ＨＡＬＥ ＵＡＶ的层流翼型 ＬＯＣＫＨＥＥＤ Ｌ－１８８ ＲＯＯＴ进行气动外形优化设计。

１　翼型的几何表示及 Ｈｉｃｋｓ－Ｈｅｎｎｅ型函数
翼型的几何形状可采用多项式拟合或解析函数来描述，由于多项式法对翼型局部的微调效果不好，各项

系数对翼型形状的影响不均衡，遗传算法难以找到合适的个体编码方式，因此本文采用解析函数线性叠加法
表示翼型［２ －４］ 。 翼型的形状由基准翼型、型函数及其系数来定义：

yｕｐ（x） ＝y０Ｕ（x） ＋∑
７

k ＝１
ck fk（x）

yｌｏｗ（x） ＝y０Ｌ（x） ＋∑
７

k ＝１
ck＋７ fk（x）

（１）

式中：yｕｐ 与 yｌｏｗ分别为优化翼型的上下表面纵坐标； y０Ｕ与 y０Ｌ分别为基准翼型ＬＯＣＫＨＥＥＤ Ｌ－１８８ ＲＯＯＴ的
上下表面纵坐标； k与 ck 分别为控制翼型厚度分布与弯度分布关键点变量的个数与系数； fk（x） 为 Ｈｉｃｋｓ －
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Henne 型函数。

fk（x） ＝
x０畅２５ （１ －x）e－２０x，k ＝１
ｓｉｎ３ （πxe（ k） ），k ＞１

（２）

式中：e（k） ＝ｌｇ ０畅５／ｌｇ xk，０≤ x≤１（假设翼型弦长为
１），k ＝２、３、４、５、６、７ 时， xk 分别为 ０．１５、０．３０、０．４５、
０．６０、０．７５、０．９０。
　　Ｈｉｃｋｓ －Ｈｅｎｎｅ型函数对翼型上下表面各关键点
形状的影响平滑均衡，既可以保证对翼型关键点形状
的调整，又可以保证关键点与翼型整体形状的平滑。本
文构建结果见图 １。

图 １　Ｈｉｃｋｓ －Ｈｅｎｎｅ型函数
Ｆｉｇ畅１　Ｈｉｃｋｓ －Ｈｅｎｎｅ ｓｈａｐｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ

　　本文以型函数的系数 ck作为设计变量，与基准翼型一起确定优化设计翼型形状。当 x ＝０与 x ＝１时有
fk（x） ＝０ ，这与设计要求固定翼型的前后缘位置不变相一致。１４个设计变量的取值范围规定如下［４］ ：
［－０．００８　０．００６］， ［－０．００７　０．００７］， ［－０．０１０　０．００４］， ［－０．００６　０．００８］， ［－０．００６　０．００８］，
［－０．００５　０．００２］， ［－０．００８　０．００６］， ［－０．００７　０．００７］， ［－０．００８　０．００６］， ［－０．００４　０．０１０］，
［－０．００４　０．０１０］， ［－０．００５　０．００９］， ［－０．００８　０．００６］， ［－０．００９　０．００５］

２　翼型的流场计算及响应面的建立

由于高空空气稀薄，巡航雷诺数低，绕流存在分离，只有高精度 Ｎ －Ｓ方程才能准确描述流场。本文采用
二维雷诺平均 Ｎ －Ｓ方程［５－６］

作为主控方程，其积分形式为：
ｄ
ｄt簇sWｄs ＋簇矪s

Hnｄl ＝簇
矪s
Hsｄl （３）

式中： s为任意控制面；矪s为控制面边界；n为控制面外法线方向单位向量。 在笛卡尔坐标系（x，y）中，有关
量表达式为：

W＝

ρ
ρu
ρv
ρE

，H＝

ρq
ρuq＋pIx
ρvq＋pIy
ρHq

，Hs ＝

０
τxxIx ＋τxyIy
τxyIx ＋τyyIy
fIx ＋gIy

（４）

其中：

f ＝uτxx ＋vτxy ＋k 矪T矪x，　g＝uτxy ＋vτyy ＋k 矪T矪y

τxx ＝λ
矪u
矪x ＋

矪v
矪y ＋２μ矪u

矪x；　τyy ＝λ
矪u
矪x ＋

矪v
矪y ＋２μ矪u

矪y；　τxy ＝μ
矪u
矪x ＋

矪v
矪y

式中： q为流体质点的速度；u、 v为 q在直角坐标系下的两个分量；Ix、Iy 是两个坐标轴方向的矢量；ρ、E、H、
p、T 分别为流体的密度、总能、总焓、压强、温度； μ和 k分别为流体的粘性系数和热传导系数。 为了封闭方
程组（３），补充常用气体方状态方程 p＝ρRT 。
　　湍流模型采用 Ｂａｌｄｗｉｎ －Ｌｏｍａｘ模型［７］ 。 利用 ＣＦＤ进行
流体计算时，采用图 ２ 中 Ｃ 型结构网格。 根据高空长航时无
人机亚声速飞行特点，计算在 Re ＝１畅５E ＋６，机翼迎角α＝４°
条件下的升力系数、阻力系数及其升阻比。
　　响应面法是在设计空间内采用试验设计理论对给定的设
计点集合进行试验，得到目标的响应面模型，来预测非试验点
的响应值［５］ 。 本文升阻比与设计变量的响应面模型形式为：

k＝F（c１ ，c２，⋯，c１４ ） ＋ε （５） 图 ２　翼型网格
Ｆｉｇ畅２　Ｇｒｉｄ ｏｆ ａｅｒｏｆｏｉｌ

式中 ε为统计误差，一般假设它满足均值为零的正态分布。 为了建立翼型升阻比及翼型设计变量之间的响
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应面，变量样本采用了 Ｕ１２ －１２０ 的均匀设计［８］ ，以保证试验点在设计空间内均匀分散。 根据均匀设计的翼
型表，得到全部翼型的升力系数、阻力系数及升阻比，建立 Ｋｒｉｇｉｎｇ响应面［９］ 。

３　仿真结果分析

文本所采用的遗传算法总体描述如下：个体以描述翼型几何形状的 １４ 个设计变量构成实数编码个体，
长度为 １４，根据基准翼型均匀设计产生初始种群，规模为 ２０。 通过 Ｎ－Ｓ方程计算个体的适应度值（升阻比
值），根据适应度的大小，为防止出现超级个体对种群的影响，产生局部收敛，父代选择采用锦标赛方式，每
次随机抽取 ２个个体，取其中适应度高的个体作为下一代父代，并保持种群规模不变，如：

A１ ＝ｒａｎｄｏｍ（M），A２ ＝ｒａｎｄｏｍ（M），Bi ＝ｍａｘ（ ｆｉｔｎｅｓｓ（A１ ），ｆｉｔｎｅｓｓ（A２ ））。
式中：M代表种群； Ai 为种群中的个体；ｆｉｔｎｅｓｓ（Ai）为个体的适应度值； Bi 为从 M中竞赛获胜的个体。
交叉采用适用于实数编码的部分交叉法，交叉算子设计为：

x０i ＝aixi ＋（１ －ai）yi
y０i ＝aiyi ＋（１ －ai）xi

（６）

式中：｛x０i｝与｛y０i｝ 为交叉后产生的子代个体； ｛xi｝与｛yi｝ 为父代个体；ai 为［０，１］中的随机数。
变异采用类似于倒位变异法，变异算子设计为：

yk ＝
ak（xk －ak） ＋（bk －xk）

bk －ak
（７）

式中： xk 为个体 x｛xi｝ 中发生变异的分量；xk∈［ak，bk］；yk 为变异后的个体对应分量。
对产生的新种群进行适应度计算，再进行选择、交叉及变异操作，如此反复，逐渐进化出适应度更好的个

体，直到满足所设定的终止条件。
算例以 Re＝１畅５Ｅ＋６ ，迎角α＝４°状态下的 ＬＯＣＫＨＥＥＤ Ｌ－１８８ ＲＯＯＴ翼型为优化对像，使得优化对象

的升阻比达到最大。 目标函数为 K＝CL ／CDi，其中 K为升阻比， CL 为升力系数， CDi为翼型型阻，并将目标函
数的计算值即升阻比值作为个体的适应度值。 约束条件包括：CL ＞０畅７ ，最大厚度不小于 １０％且位置在
４０％翼弦长之后（根据层流翼型特点设置），终止条件为进行 ４０代的进化计算。
　　从表 １可以看出，优化翼型的升阻比为 １１１畅６，比
基准翼型提高了 １４．５％。
　　从图 ３ －５中可看出优化翼型比基准翼型的气动
特性好，最大升阻比达到了 １２８．９，比基准翼型最大升
阻比值 １０８．３提高了 １９％。

表 １　基准翼型与优化翼型气动特性对比
Ｔａｂ畅１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ
　　　ｂｅｔｗｅｅｎ ｉｎｉｔｉａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ａｅｒｏｆｏｉｌ

气动参数 CL CDi K
基准翼型 ０ 侣．７０２ １ ０  ．００７ ２ ９７ 技．５
优化翼型 ０ 侣．７９２ ４ ０  ．００７ １ １１１ 乙．６

图 ３　基准翼型与优化翼型外形
Ｆｉｇ畅３　Ｉｎｉｔｉａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ａｅｒｏｆｏｉｌ ｓｈａｐｅ

图 ４　基准翼型与优化翼型升阻比曲线
Ｆｉｇ畅４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｌｉｆｔ －ｄｒａｇ ｒａｔｉｏ
ｂｅｔｗｅｅｎ ｉｎｉｔｉａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ａｅｒｏｆｏｉｌ

图 ５　基准翼型与优化翼型升力系数曲线
Ｆｉｇ畅５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｌｉｆｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｂｅｔｗｅｅｎ ｉｎｉｔｉａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ａｅｒｏｆｏｉｌ

４　结束语

本文利用遗传算法结合 Ｎ－Ｓ方程对 ＨＡＬＥ ＵＡＶ层流翼型进行了优化，采用解析函数线性叠加法来描
述翼型，并利用 ＣＦＤ进行翼型的升力系数和阻力系数以及适应度参照值升阻比的计算。 由于 Ｎ －Ｓ方程计
算复杂、精度高，若采用大种群计算将导致庞大的计算量，因此样本采用了均匀小种群设计，以便对算法进行
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有效验证。 算例结果表明，采用实数编码的遗传算法可以对低雷诺数层流翼型进行有效气动优化设计，利用
现代 ＣＦＤ计算技术，在有效空间内进行充分搜索，不必求解目标函数的梯度便可获得全局最优解。
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Optimization Design of Laminar Aerofoil
Based on Genetic Algorithms and Hicks －Henne Shape Function
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