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变弯翼型与增升装置多目标气动优化设计研究
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（西北工业大学 航空学院， 陕西 西安　 ７１００７２）

摘　 要：针对二维增升装置低速起飞、着陆状态和变弯度翼型高速巡航状态下的高低速气动特性进行

综合优化研究，发展了一种基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理模型与多目标遗传算法的增升装置多目标气动优化设计

方法。 使用自适应下垂式铰链襟翼机构，通过襟翼与扰流板联动偏转来改善飞机的低速起降性能及

高速巡航性能。 将襟翼铰链位置、扰流板偏角和襟翼偏角作为设计变量，通过求解 Ｎ⁃Ｓ 方程来预测初

始样本点气动力，利用 Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理模型分别建立起飞、着陆和巡航状态下设计变量与气动力之间的

关系，得到多个高效气动力预测模型，最后使用多目标遗传算法在代理模型的基础上进行多目标气动

优化设计。 设计变量变化时计算网格的自动生成采用 ＲＢＦ（ｒａｄｉａｌ ｂａｓｉｓ ｆｕｎｃｔｉｏｎ） 动网格技术来实现。
基于搭建的高效全局多目标优化设计平台进行了高低速综合气动性能多目标优化，并对 Ｐａｒｅｔｏ 前沿

面的多目标解集进行了多设计点校验与分析，筛选出了多目标并重的优化解。
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　 　 对于大型民用运输机，巡航升阻特性与起降升

力特性对飞机的综合性能具有极其重要的影响。 根

据 Ｂｒｅｇｕｅｔ 航程公式［１］，在载油量与耗油率确定的

情况下，飞机的航程与巡航升阻比成正比。 Ｍｅｒｅ⁃
ｄｉｔｈ［２］指出，对于大型双发民用运输机，着陆时 １％
的最大升力增量带来的综合收益相当于多载 ２２ 名

旅客或近 ２ ０００ 公斤货物；给定飞机的航程，起飞过

程中升阻比提高 １％带来的综合收益相当于多载 １８
名旅客或 １ ２７０ 公斤货物。

良好的巡航升阻特性与良好的起降升力特性对

机翼面积的要求存在难以调和的矛盾［３］。 为此，飞
机设计师们通过引入增升装置来调和这一矛盾。 在

传统的增升装置设计中，一般通过优化缝道参数与

偏角提升增升装置的气动特性［４］。 增升装置驱动

与运动机构的引入增加了飞机的结构重量和机构复

杂度、降低了有效商载与可靠性、增加了使用维护成

本。 传统的增升装置运动机构多采用复杂的四连杆

机构（以波音 ７６７、７７７ 为代表）、滑轨机构（以波音

７２７、７３７、７４７、７５７ 为代表）或连杆滑轨机构（以空客

３２０ ／ ３２１、３３０ ／ ３４０ 为代表） ［５］。
人们希望进一步提升飞机的巡航升阻特性，其

中典型技术就是机翼变弯度技术，让飞机在整个巡

航阶段的升阻比都接近最佳状态。 美国德莱顿飞行

研究中心针对宽体客机 Ｌ⁃１０１１，在巡航状态通过后

缘操纵面偏转实现机翼后缘弯度的变化，在设计马

赫数 ０．８３ 时，巡航阶段升阻比提高了 １％～３％［６］。
增升装置设计总的发展趋势是在保证气动性能

的基础上尽量简化机构设计［７］。 将扰流板与后缘

襟翼 联 动 偏 转， 形 成 自 适 应 下 垂 式 铰 链 襟 翼

（ａｄａｐｔｉｖｅ ｄｒｏｏｐｅｄ ｈｉｎｇｅ ｆｌａｐ，ＡＤＨＦ），可大幅扩大襟

翼缝道参数范围，显著缓解气动性能优异的起飞构

型与气动性能优异的着陆构型对襟翼铰链位置要求

不同的矛盾。 国外对该技术已经开展了长期且全面

的研究，并已经在波音 ７８７［８］ 与 Ａ３５０ＸＷＢ［９］ 上得到

了应用。 目前我国正在奋力研发国产大型民用运输

机，然而对 ＡＤＨＦ 技术的研究却有限。 本文以大型

民机 Ｋｉｎｋ 附近的增升装置翼型为研究对象，结合自

适应下垂式铰链襟翼机构的驱动特点，搭建了高效
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全局多目标气动优化设计平台，为我国大型民用运

输机的先进高效增升装置的后续发展提供了一种设

计思路。

１　 流场数值求解程序验证

采用定常雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程进行流动

数值模拟，控制方程的积分形式如下：
∂
∂ｔ∭Ω

ＱｄＶ ＋ ∬
∂Ω
Ｆ（Ｑ）·ｎｄＳ ＝ ∬

∂Ω
Ｇ（Ｑ）·ｎｄＳ

（１）
式中， Ｑ 为守恒变量；Ｆ（Ｑ） 为无黏通量；Ｇ（Ｑ） 为

黏性通量；∂Ω 为任意控制体边界；ｎ 为控制体单位

外法向量；Ｖ 为控制体体积；Ｓ 为控制体边界的面

积。 采用隐式时间推进方法，空间离散为二阶 Ｒｏｅ
格式，全湍计算，湍流模型选择 ｋ⁃ω ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ ｓｔｒｅｓｓ
ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）。 采用多重网格技术加速收敛，通过并行

计算技术提高计算效率。
通过 ３０Ｐ⁃３０Ｎ 三段翼型低速气动特性计算来对

流场求解器进行验证，计算状态为：迎角α ＝ ５．５°，马
赫数 Ｍａ ＝ ０．１７，雷诺数 Ｒｅ ＝ １．７１ × １０６。 如图 １ 所

示，计算的压力系数与试验［１０］ 的压力系数吻合。

图 １　 ３０Ｐ⁃３０Ｎ 计算压力分布与实验值对比

图 ２　 ＲＡＥ２８２２ 计算压力分布与试验值对比

通过 ＲＡＥ２８２２ 翼型气动特性计算对求解器高

速计算进行验证。 计算状态为：迎角 α ＝ ２．８°，马赫

数 Ｍａ＝ ０．７３，雷诺数 Ｒｅ ＝ ６．５×１０６。 如图 ２ 所示，计
算的压力系数与试验［１１］的压力系数吻合。

２　 优化设计方法

２．１　 参数化方法与设计变量

利用一些关键参数来描述扰流板和襟翼绕铰链

偏转后的位置。 扰流板铰链位置固定在扰流板前

缘，襟翼铰链位置为设计变量。 襟翼绕铰链偏转的

参数化描述如图 ３ 所示： （Ｘ，Ｙ） 表示襟翼铰链位置

的坐标； （ｘｉ，ｙｉ） 表示偏转前襟翼上任意一点的坐

标；Ｌｉ 表示襟翼铰链位置（Ｘ，Ｙ） 与点（ｘｉ，ｙｉ） 的距

离；绕襟翼铰链偏转 δ 角度后襟翼上相应点的坐标

（ｘ′ｉ，ｙ′ｉ） 通过（２） 式 ～ （５） 式求出。 襟翼上每一点

变换后就可得到偏转后的襟翼位置坐标。

图 ３　 参数化襟翼偏转示意图

Ｌｉ ＝ （Ｘ － ｘｉ） ２ ＋ （Ｙ － ｙｉ） ２ （２）

β ＝ ａｒｃｔａｎ
ｙｉ － Ｙ
ｘｉ － Ｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （３）

α ＝ β － δ （４）
ｘ′ｉ ＝ Ｘ ＋ Ｌｉ × ｃｏｓα
ｙ′ｉ ＝ Ｙ ＋ Ｌｉ × ｓｉｎα{ （５）

　 　 巡航翼型后缘变弯度通过襟翼小角度偏转来实

现，扰流板随襟翼联动偏转，保证变弯后的机翼表面

连续无缝。 如图 ４ 所示，后缘下偏为正弯度偏角，上
偏为负弯度偏角。

图 ４　 巡航翼型后缘变弯示意图

４８
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选取 ７ 个设计变量：襟翼铰链位置坐标 Ｘ 和 Ｙ，
起飞状态襟翼偏角 δ ｆｔ 及扰流板偏角 δ ｓｔ，着陆状态襟

翼偏角 δ ｆｌ 及扰流板偏角 δ ｓｌ，巡航状态襟翼偏角 δ ｆｃ，
巡航状态扰流板偏角由襟翼位置确定。 扰流板和襟

翼偏转均定义下偏为正，上偏为负。 设计变量示意

图如图 ５ 所示。

图 ５　 设计变量示意图

２．２　 优化问题的数学模型

为实现高低速气动性能综合优化的目的，选取

以下 ４ 个优化目标：①着陆状态最大升力系数

ＣＬｍａｘ－ｌａｎｄｉｎｇ；② 起飞状态最大升力系数 ＣＬｍａｘ－ｔａｋｅｏｆｆ；③
起飞状态 ８° 迎角线性段升阻比 Ｋα ＝ ８° － ｔａｋｅｏｆｆ；④ 巡航

状态设计升力系数下的升阻比 ＫＣＬ－ｃｒｕｉｓｅ。 优化问题

可以描述为：寻找一组设计变量 ｘ ，使
Ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ ｍａｘ ＣＬｍａｘ－ｌａｎｄｉｎｇ（ｘ）

ｍａｘ ＣＬｍａｘ－ｔａｋｅｏｆｆ（ｘ）
ｍａｘ Ｋα ＝ ８° － ｔａｋｅｏｆｆ（ｘ）
ｍａｘ ＫＣＬ－ｃｒｕｉｓｅ（ｘ）

ｓ．ｔ． ｘｌｏｗｅｒ ≤ ｘ ≤ ｘｕｐｐｅｒ （６）
式中， ｘｌｏｗｅｒ 为设计变量的下界，ｘｕｐｐｅｒ 为设计变量的

上界。
２．３　 ＲＢＦ 动网格技术

使用 ＲＢＦ 动网格技术［１２］ 快速生成优化过程中

产生的不同构型的计算网格，是一种兼顾大变形能

力和变形效率的网格变形方法。 其思路是通过初始

网格构建空间网格与表面网格之间的插值矩阵，然
后通过表面网格的位移量计算空间网格变形。 优化

设计采用的多段翼型计算网格如图 ６ 所示，网格量

约为 １１ 万。 图 ７ 给出了 ＲＢＦ 网格变形前后襟翼附

近网格的变化情况，可以看出，变形后的网格仍然保

持了较高的质量。

图 ６　 多段翼型计算网格

图 ７　 网格变形前后襟翼附近网格变化情况

２．４　 基于代理模型和 ＮＳＧＡ⁃ＩＩ 的多目标优化设计

流程

Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型［１３］基于方差最小无偏估计，具有较

好预测非线性、多峰值函数的能力，可以作为一种高

效替代模型，在满足计算精度的前提下使用该模型

可以提高样本点气动力的预测效率。 带精英策略的

非支 配 排 序 遗 传 算 法［１４］ （ ｎｏｎ⁃ｄｏｍｉｎａｔｅｄ ｓｏｒｔｉｎｇ
ｇｅｎｅｔｉｃ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ⁃Ⅱ，ＮＳＧＡ⁃Ⅱ）在优化过程中同时对

多个设计目标进行处理，能够对每个设计目标进行

更加充分地探索，找到优化问题的 Ｐａｒｅｔｏ 最优

解集［１５］。
基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理模型和多目标遗传算法进行

二维增升装置和变弯翼型的高低速综合优化设计流

程为：①确定二维增升装置翼型的初始外形、起飞、
着陆和巡航各个阶段的计算状态；②使用拉丁超立

方试验设计方法［１６］对设计空间进行抽样，生成一定

数量的初始样本点；③使用 ＲＢＦ 动网格技术快速生

成各个样本点对应外形的计算网格，并通过 ＣＦＤ 计

算各个样本点对应的外形在不同状态下的气动力；
④利用初始样本的设计变量及对应的气动力构建满

足精度要求的高效 Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理模型，以替代耗时的

ＣＦＤ 计算；⑤检验代理模型是否满足精度要求，如
不满足则加密样本点集，更新代理模型；⑥采用 ＮＳ⁃
ＧＡ⁃ＩＩ 进行多目标优化，搜索新的样本点，并通过代

理模型快速获取新样本点的对应的气动力，快速得

到最优解集；⑦根据实际的设计需求选择合适的优

５８
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化解，确定襟翼铰链位置和起飞、着陆、巡航各工况

下的扰流板、襟翼偏角。

３　 多目标气动性能综合优化设计

以某大型民用客机 Ｋｉｎｋ 附近的二维增升装置

和翼型多目标优化为例。 起飞着陆状态来流马赫数

为 Ｍａ＝ ０．２，单位弦长雷诺数为 Ｒｅ＝ ４．６６×１０６。 根据

全机的巡航马赫数和设计升力系数，按照后掠翼的

指标转换方式［１７］转化为二维翼型计算状态：巡航马

赫数为 Ｍａ＝ ０．７，设计升力系数为 ＣＬ ＝ ０．６，单位弦长

雷诺数为 Ｒｅ＝ ４．９×１０６。 基准起飞构型的缝翼、扰流

板和襟翼的偏角依次为 ２０°，０°和 ２０°，基准着陆构

型的缝翼、扰流板和襟翼的偏角依次为 ２５°，０°和
３８°。 图 ８ 中阴影区域为襟翼铰链位置的范围，即设

计变量 Ｘ 和 Ｙ 的上下界。 其余 ５ 个设计变量的上

下界见表 １。

图 ８　 襟翼铰链位置（Ｘ，Ｙ）区域示意图

表 １　 设计变量的上下界

设计变量 下边界 ／ （°） 上边界 ／ （°）
起飞构型襟翼偏角 δｆｔ ２０ ２４

起飞构型扰流板偏角 δｓｔ －４ ２
着陆构型襟翼偏角 δｆｌ ３５ ４０

着陆构型扰流板偏角 δｓｌ －２ ７
巡航构型襟翼偏角 δｆｃ －１．５ １．５

在 １ ０００ 个初始样本点的基础上建立代理模

型，然后采用 ＮＳＧＡ⁃ＩＩ 进行多目标优化，每一代个体

数目为 ８０ 个，优化搜索 ５０ 代。 图 ９ 给出了 ４ 个优

化目标的 Ｐａｒｅｔｏ 前沿解集，图中 Ｘ，Ｙ 和 Ｚ 轴分别代

表着陆最大升力系数 ＣＬｍａｘ－ｌａｎｄｉｎｇ、起飞最大升力系数

ＣＬｍａｘ－ｔａｋｅｏｆｆ 和设计升力系数为 ０．６ 的巡航升阻比

ＫＣＬ ＝ ０．６－ｃｒｕｉｓｅ，图中点集的颜色代表起飞 ８° 迎角线性

段升阻比 Ｋα ＝ ８° － ｔａｋｅｏｆｆ。 最优解集大致可分为 ５ 类：第
一类优化目标侧重 ＣＬｍａｘ－ｌａｎｄｉｎｇ，以点 Ｏｏｐｔ１ 为代表；第
二类优化目标侧重 ＣＬｍａｘ－ｔａｋｅｏｆｆ，以点 Ｏｏｐｔ２ 为代表；第

三类优化目标侧重 Ｋα ＝ ８° － ｔａｋｅｏｆｆ，以点 Ｏｏｐｔ３ 为代表；第
四类优化目标侧重 ＫＣＬ ＝ ０．６－ｃｒｕｉｓｅ，以点 Ｏｏｐｔ４ 为代表；第
五类 ４ 个优化目标并重，综合性能好，以点 Ｏｏｐｔ 为

代表。

图 ９　 优化目标解集

图 １０ 是构型 ４ 个优化目标的性能比较示意图。
优化的 ５ 个构型相比于基准构型在 ４ 个优化目标上

的性能均有较明显提升。 Ｏｐｔ 的巡航构型、起飞构

型和着陆构型的性能均衡。 以 Ｏｐｔ 对应的襟翼转轴

位置以及各个状态下的襟翼和扰流板偏角为构型参

数，得到优化的起飞、着陆和巡航构型。 基准构型与

Ｏｐｔ 构型几何参数对比如表 ２ 所示。 表 ３ 为基准构

型与优化构型所有设计目标的结果对比，可以看出，
Ｏｐｔ 构型各个目标下的气动性能都有明显提升。

图 １０　 优化目标性能示意图

表 ２　 基准构型与 Ｏｐｔ 构型几何参数对比

设计变量 基准线 Ｏｐｔ

着陆构型
襟翼 ／ （°）

扰流板 ／ （°）
３８
０

３９．４
５．７

起飞构型
襟翼 ／ （°）

扰流板 ／ （°）
２０
０

２３．７
１．９

巡航构型 襟翼 ／ （°） ０ １．５
襟翼转轴 Ｘ 坐标 ／ ｍ ３７．８１９ ３７．８００
襟翼转轴 Ｙ 坐标 ／ ｍ －０．８４１ －０．８７４
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表 ３　 基准构型与优化构型气动力系数对比

设计目标 基准线 Ｏｐｔ 单目标
ＣＬｍａｘ－ｌａｎｄｉｎｇ ３．８１４ ４．０５３ ４．０６３
ＣＬｍａｘ－ｔａｋｅｏｆｆ ３．４１７ ３．５１２ ３．５５９
Ｋα ＝ ８° － ｔａｋｅｏｆｆ ７８．３４ ７９．０８ ８２．２３
ＫＣＬ－ｃｒｕｉｓｅ ５１．５０ ６０．７２ ６１．４２

３．１　 优化着陆构型气动性能分析

图 １１ 为侧重着陆最大升力系数目标的优化解

Ｏｐｔ１、多目标并重的优化解 Ｏｐｔ 的着陆构型与基准

着陆构型的几何外形对比，图中分别代表基准构型、
Ｏｐｔ１ 和 Ｏｐｔ 着陆构型的襟翼转轴位置。 图 １２ 为

Ｏｐｔ１、Ｏｐｔ 着陆构型以及基准着陆构型的升力线对

比。 Ｏｐｔ 着陆构型相较于基准构型，失速迎角提前

至 ２０°，最大升力系数增加约 ６．２７％，且整个线性段

的升力系数明显高于基准构型，性能接近 Ｏｐｔ１ 着陆

构型。

图 １１　 Ｏｐｔ，Ｏｐｔ１，Ｂａｓｅｌｉｎｅ 着陆构型的几何外形

图 １２　 Ｏｐｔ，Ｏｐｔ１，Ｂａｓｅｌｉｎｅ 着陆构型的升力系数

３．２　 优化起飞构型气动性能分析

图 １３ 为侧重起飞最大升力系数目标的优化解

Ｏｐｔ２、侧重起飞 ８°迎角升阻比目标的优化解 Ｏｐｔ３、
多目标并重优化解 Ｏｐｔ 的起飞构型与基准起飞构型

的几何外形对比，图中空心圆、实心圆、三角形和菱

形分别代表基准构型、Ｏｐｔ２、Ｏｐｔ３ 和 Ｏｐｔ 的襟翼转轴

位置。 图 １４ 为 Ｏｐｔ２、Ｏｐｔ３ 和 Ｏｐｔ 起飞构型以及基

准起飞构型的升力线对比。 Ｏｐｔ 最大升力系数略小

于 Ｏｐｔ２，两者线性段升力系数接近，Ｏｐｔ３ 的升力系

数相较于 Ｏｐｔ 和 Ｏｐｔ２ 明显较低。 图 １５ 中升力极曲

线显示：在小升力系数下，Ｏｐｔ３ 起飞构型的升阻比

明显高于其他起飞构型，因为 Ｏｐｔ３ 起飞构型的扰流

板与襟翼之间的缝道宽度最小，使得上表面曲率变

化小，阻力最小，在升力系数稍小时升阻比最大；随
着升力系数增加，Ｏｐｔ３ 起飞构型升力系数小，阻力

系数与其他起飞构型相当，导致升阻比降低。 Ｏｐｔ
起飞构型能较好地权衡这两方面的矛盾，达到较优

的起飞气动性能。

图 １３　 Ｏｐｔ，Ｏｐｔ２，Ｏｐｔ３，Ｂａｓｅｌｉｎｅ 起飞构型的几何外形

图 １４　 Ｏｐｔ，Ｏｐｔ２，Ｏｐｔ３，Ｂａｓｅｌｉｎｅ 起飞构型升力系数

图 １５　 Ｏｐｔ，Ｏｐｔ２，Ｏｐｔ３，Ｂａｓｅｌｉｎｅ 起飞构型升阻比
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３．３　 优化巡航构型气动性能分析

图 １６ 为侧重巡航升阻比目标的优化解 Ｏｐｔ４、
多目标并重优化解 Ｏｐｔ 的巡航构型以及基准巡航构

型的几何外形对比，图中空心圆、实心圆和菱形分别

代表基准构型、Ｏｐｔ４ 和 Ｏｐｔ 的襟翼转轴位置。 图 １７
为 Ｏｐｔ、Ｏｐｔ４ 与基准巡航构型在设计升力系数下的

压力分布对比，上表面靠近后缘区域压力系数陡增

图 １６　 Ｏｐｔ，Ｏｐｔ４，Ｂａｓｅｌｉｎｅ 巡航构型的几何外形

是由扰流板与机翼连接处曲率不连续引起的。 扰流

板和襟翼下偏使得后缘变弯，增加了翼型后加载，在
相同设计升力系数下相当于减小了巡航迎角。 巡航

迎角的减小使上翼面头部附近的气流加速区变短，
负压峰值降低，且上翼面激波更加靠近前缘。 后缘

下偏增加了流经上翼面后缘气流的扩张速度，使得

后缘压力系数恢复的梯度增加。 综合以上 ２ 个原

因，后缘下偏一方面增加后加载提高升力，另一方面

使上翼面的激波强度减弱从而减小波阻，Ｏｐｔ 巡航

升阻比相较于基准巡航构型提高了 １７．９％。 图 １８
中变弯翼型在不同马赫数下阻力系数均低于基准巡

航翼型，且阻力随马赫数的变化更加平缓，阻力发散

马赫数提高到 ０．７８。 图 １９ 中将两者在相同马赫数、
不同升力系数条件下的升阻比进行比较，当升力系

数从 ０．４５ 变化到 ０．７５ 时，变弯翼型的升阻比均大于

基准翼型。

　 　 　 图 １７　 Ｏｐｔ，Ｏｐｔ４，Ｂａｓｅｌｉｎｅ 巡航　 　 　 　 图 １８　 Ｏｐｔ，Ｏｐｔ４，Ｂａｓｅｌｉｎｅ 巡航 图 １９　 Ｏｐｔ，Ｏｐｔ４，Ｂａｓｅｌｉｎｅ 巡航构型在 Ｍａ
构型 ＣＬ ＝ ０．６ 压力系数 构型阻力发散马赫数 ＝ ０．７ 时不同升力系数下升阻比

４　 结　 论

本文针对大型民机自适应下垂式铰链襟翼，基
于搭建的多目标气动优化设计平台，将襟翼铰链位

置和各个状态下襟翼和扰流板偏角作为设计变量，
进行高低速多目标优化得到最优解集。 通过一系列

分析可得到如下结论：
１） 自适应下垂式铰链襟翼机构简单，通过扰流

板与襟翼联动偏转在起降阶段有利于形成合适的襟

翼缝道参数、提高气动性能。 相较于基准构型，优化

的起飞构型的最大升力系数增大 ２．７８％，迎角为 ８°
时升阻比增大 ０．９５％；优化的着陆构型的最大升力

系数增大 ６．２７％。
２） 巡航阶段通过下偏襟翼与扰流板小角度联

动偏转达到改变翼型弯度的目的。 在巡航工况下变

弯翼型升阻比基准巡航翼型增大了 １７．９％，且不同

升力系数下的升阻比均高于基准巡航翼型。
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