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基于 ＣＦＤ 收敛提前终止和变复杂度模型的
两级气动优化方法

缪佶， 龚春林， 李春娜
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摘　 要：高效的气动优化设计方法对于提升小型无人飞行器翼型的气动性能具有重要的价值。 针对

ＣＦＤ 分析成本较大的问题，提出了基于 ＣＦＤ 收敛提前终止和变复杂度模型的两级气动优化方法。 在

第一级优化中，分别将 ＣＦＤ 收敛提前终止和 ＣＦＤ 完全收敛的数据作为低、高精度样本建立变复杂度

模型。 采用多岛遗传算法基于变复杂度模型进行全局优化。 第二级优化中，以第一级全局最优解为

初值，采用 Ｈｏｏｋｅ⁃Ｊｅｅｖｅｓ 算法直接基于 ＣＦＤ 完全收敛分析进行优化，从而得到局部更精确的解。 采用

该方法对小型无人飞行器的翼型进行了气动优化设计，并与基于单一精度 Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理模型的 ＥＧＯ
方法进行了对比。 结果表明，文中所提的两级气动优化方法所需的优化耗时更少。
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　 　 小型无人飞行器由于其具有尺寸小、使用灵活、
任务执行能力强等多项优势，近些年来在各个领域

都受到了广泛关注。 为了使飞行器具有更宽的飞行

包线，更广泛的应用范围，其翼型需要拥有更优良的

气动性能。 因此，对小型无人飞行器翼型进行气动

优化设计具有重要的意义。
气动优化对于飞行器设计是一种有效的辅助方

法。 早期的气动优化设计采用工程估算或面元法等

低精度模型，单次分析耗时非常短，可以直接进行优

化。 随着 ＣＦＤ 理论和高性能计算机的发展，ＣＦＤ 数

值模拟由于具有较高精度而越来越多地被应用于气

动优化问题求解。 然而，由于 ＣＦＤ 计算耗时很长，
难以应用于大设计空间的全局优化。

基于代理模型的优化方法，由于能够大大缩减

ＣＦＤ 计算成本，逐渐成为气动优化研究的重要分支

和关键技术［１］。 代理模型的概念最早在 ２０ 世纪 ８０
年代被提出，其作用之一是在分析和优化设计过程

中替代那些比较复杂和费时的分析［２］。 代理模型

方法不仅可以提高优化设计效率，而且有利于滤除

数值噪声和实现并行优化设计［３］。 常用的代理模

型方法主要包括：径向基神经网络模型［４］、多项式

响应面［５］、Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型等。 然而直接构建代理模型

也存在一定的局限性，当样本点少时难以保证模型

精度，样本点多时计算耗时很长。 对于外形复杂、设
计变量较多的气动优化问题，为了确保代理模型的

精度，往往需要大量的样本点，从而导致计算成本过

大。 为 了 解 决 这 一 问 题， 变 复 杂 度 建 模 方 法

（ｖａｒｉａｂｌｅ⁃ｆｉｄｅｌｉｔｙ ｍｏｄｅｌｉｎｇ，ＶＦＭ）被提出［６］，其主要

原理是：同时引入高精度分析模型和低精度分析模

型，通过计算高、低精度分析模型在样本点处的差异

构建出变复杂度模型来描述优化问题，从而在保证

优化精度的同时有效降低计算成本［７］。
Ｃｈａｎｇ 等［８］提出使用乘法标度函数得到低精度

与高精度模型的差异，并据此建立变复杂度模型。
Ａｌｅｘａｎｄｒｏｖ 等［９］提出了一阶加法标度和一阶乘法标

度函数，基于标度函数建立了变复杂度模型并分别

用于三维机翼和二维翼型的优化问题。 Ｇａｎｏ 等［１０］

分别通过进行 Ｔａｙｌｏｒ 一阶和二阶展开的方式建立标
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度函数。 该方法虽然能够降低模型的构建成本，但
该建模方法属于局部近似建模，并不适用于全局优

化问题。 Ｌｅｉｆｓｓｏｎ 等［１１］ 提出了一种基于 ＶＦＭ 的快

速优化方法，其中大量的低精度气动数据通过结合

半工程方法快速计算得到，少量高精度气动数据通

过 ＣＦＤ 计算得到，从而实现对机翼气动外形的快速

优化。 Ｚｈａｎｇ 等［１２］ 将 ＶＦＭ 和期望改进 （ ｅｘｐｅｃｔｅｄ
ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ，ＥＩ） 加点准则相结合，提出 ＶＦ⁃ＥＩ 方

法，并结合分层 Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理模型，高效求解全局优

化问题。 Ｓｏｎｇ 等［１３］ 提出了一种新的变复杂度优化

策略，初始只构建基于低精度样本点的 Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理

模型，高精度样本点则通过 ＥＩ 等加点策略添加到样

本点集中，不断对低精度代理模型进行修正，构建变

复杂度代理模型，该方法能够有效降低由初始高精

度样本点带来的计算成本。 Ｈａｎ 等［１４］ 通过构建多

级变复杂度分层 Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理模型的方法对二维翼

型和三维机翼进行优化，相比单精度代理模型和两

级变复杂度代理模型方法，其进一步降低了计算

成本。
当前的变复杂度模型通过少量计算成本大的高

精度样本数据修正大量计算成本小的低精度样本数

据。 为了缩减计算成本，气动优化问题中的低精度

样本可以由以下方式得到［１５］：对复杂外形进行简

化，ＣＦＤ 数值模拟过程中采用网格数量少的粗糙网

格。 Ｌｅｉｆｕｒ 等［１５］通过半工程方法计算低精度样本的

气动参数，诱导阻力通过涡格法求得，零升阻力和激

波阻力由片条理论得到，计算一个低精度样本的气

动数据大约需要 １５ ｓ，其结果与高精度的偏差在

３３％～５０％。 Ａｌｅｘａｎｄｒｏｖ 等［９］ 通过构建粗糙 ＣＦＤ 网

格的方式得到低精度样本响应值，计算成本仅为高

精度样本的四分之一。 Ｊｉａｎｇ 等［７］ 将变复杂度模型

应用于小水线面双体船的设计中，低精度样本响应

值也通过粗糙 ＣＦＤ 网格计算得到，其网格量为高精

度样本的五分之一。 Ｍｉｆｓｕｄ 等［１６］ 为得到低精度样

本数据，不仅构建了粗糙 ＣＦＤ 网格，且仅采用了一

阶精度进行迭代计算，从而进一步降低了低精度模

型的计算耗时，高精度样本数据则采用细网格和三

阶精度迭代计算得到。
针对小型无人飞行器的翼型气动优化问题，为

了使计算成本维持在较低水平，并保证优化结果精

度足够，本文提出一种基于 ＣＦＤ 收敛提前终止和变

复杂度模型的两级气动优化方法：首先，通过 ＣＦＤ
收敛提前终止的方法获得低精度样本响应值，通过

ＣＦＤ 完全收敛获得高精度样本响应值，并利用加法

桥接函数构建变复杂度模型。 为得到精确的最优

解，先后利用多岛遗传算法和 Ｈｏｏｋｅ⁃Ｊｅｅｖｅｓ 算法分

别基于变复杂度模型和高精度 ＣＦＤ 分析进行全局－
局部两级优化。 最后，采用该优化方法对小型无人

飞行器的翼型优化问题进行求解，表明了该优化方

法的可行性和有效性。

１　 优化方法原理

１．１　 Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理模型

Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型最早由南非地质学家 Ｋｒｉｇｅ 提出，
并成功应用于地质勘查中。 至今，Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型已成

为优化设计领域最具代表性、应用最广泛的代理模

型构建方法之一［１７］。 Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型是一种预测方差

最小的无偏估计模型，具有较好的拟合能力，适用于

强非线性问题的拟合［１８］。
选取 ｎ 个样本点 Ｓ ＝ ｛（ｘｉ，ｙｉ），ｉ ＝ １，２，…，ｎ｝，

预测值 ｙ^ 可由（１）式得到

ｙ^（ｘ） ＝ ｆ（ｘ） Ｔβ ＋ ｚ（ｘ） （１）
式中： ｆ（ｘ） ＝ ［ ｆ１（ｘ），ｆ２（ｘ），…，ｆ ｊ（ｘ）］，ｊ ＝ １，２，…，ｋ
为回归函数；β ＝ ｛β １，…，β ｊ｝ Ｔ 为回归系数；ｚ（ｘ） 为

满足 Ｎ（０，σ ２） 正态分布的随机变量，方程右侧两项

分别代表预测值的总体趋势和局部偏差。 定义 ｎ ×
ｋ 的矩阵

Ｆ ＝ ［ ｆＴ（ｘ（１）），ｆＴ（ｘ（２）），…，ｆＴ（ｘ（ｎ））］ Ｔ （２）
　 　 在整个设计空间内，不同样本点之间的关联程

度通过相关函数来描述。 常用相关函数有高斯函

数、指数函数、线性函数、球函数、三次函数和样条函

数等［１９］。 本文选用高斯函数作为相关函数，则样本

点的协方矩阵表示为

Ｃｏｖ［ ｚ（ｘｉ），ｚ（ｘ ｊ）］ ＝ σ２Ｒ［ ｚ（ｘ ｊ），ｚ（ｘ ｊ）］ （３）
相关函数可以表示为

Ｒ（ ｚ（ｘｉ），ｚ（ｘ ｊ）） ＝ ∏
ｄ

ｋ ＝ １
ｅｘｐ（ － θｋ ｜ ｘｉ

ｋ － ｘ ｊ
ｋ ｜ ） （４）

式中： ｄ为自变量的维数；θ ｋ 为相关函数的参数。 通

过随机过程理论，得到未知点 ｘ 处 Ｋｒｉｇｉｎｇ 模型的预

测值如下

ｙ^（ｘ） ＝ ｆ（ｘ） Ｔ β^ ＋ ｒＴＲ －１（Ｙ － Ｆβ） （５）
式中： Ｙ 为建模样本的函数值；Ｒ 为样本点相关矩

阵；ｒ 为未知点 ｘ 与样本点之间的相关向量。 β^ 为回

归模型多项式参数的系数，可通过（６） 式计算得到

β^ ＝ （ＦＴＲ －１Ｆ） －１ＦＴＲ －１Ｙ （６）

９４１
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　 　 高斯随机过程方差 σ^２ 可以由（７）式获得

σ^２ ＝ （Ｙ － Ｆβ^） ＴＲ －１（Ｙ － Ｆβ）
ｎ

（７）

　 　 相关参数 θ 可以通过最大化似然函数求得，其
中似然函数［１９］的表达式为

１
（２πσ２） ｋ ／ ２· ｄｅｔ（Ｒ）

·

　 ｅｘｐ － （Ｙ － Ｆβ^） ＴＲ －１（Ｙ － Ｆβ）
２σ２

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （８）

　 　 进而可以得到未知点 ｘ 处的预测方差表达式

如下

ｓ^２（ｘ） ＝ σ２ １ － ｒＴＲｒ ＋ （１ － ＦＴＲ －１ｒ） ２

ＦＴＲ －１Ｆ
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （９）

１．２　 变复杂度模型

单独基于 ＣＦＤ 数据建模会导致建模代价过大，
而单独基于低精度数据建模会难以保证模型精度。
为了兼顾计算代价大的高精度模型和精度低的低精

度模型，建立变复杂度模型是一种十分有效的方法。
变复杂度方法可通过少量高、低精度样本的差异构

建差异响应模型，从而修正其他低精度响应值以建

立代理模型或直接针对修正后的响应值进行优化，
变复杂度模型通常可以表示为

Ｆ^（ｘ，ａ） ＝ Ｆ^（ ｆｌ（ｘ），ａ） （１０）

式中： ｆｌ（ｘ） 为低精度模型；Ｆ^（ｘ，ａ） 为变复杂度模

型；ｘ 为设计变量；ａ 为协调参数，用来协调低精度与

高精度模型之间的差异。
首先，对低精度模型和高精度模型选取 ｍ 个相

同的采样点并计算相应的高、低精度响应值，然后计

算 ｍ 个采样点处高低响应值间的差异，并建立差异

响应模型。 最后将差异响应模型作为低精度与高精

度响应的桥接，修正低精度响应值，从而建立变复杂

度模型。 修正方法可采用乘法标度或加法标度，表
示如下

乘法标度：Ｆ^（ｘ，ａ） ＝ ｆｌ（ｘ）Ｃ（ｘ，ａ） （１１）

加法标度：Ｆ^（ｘ，ａ） ＝ ｆｌ（ｘ） ＋ Ｃ（ｘ，ａ） （１２）
　 　 在加法修正和乘法修正中， Ｃ（ｘ，ａ） 是差异响

应模型，预测高、低精度模型的差异。 在实际应用

中，加法标度函数在气动优化问题中适用性更广，而
乘法标度函数可能出现奇异点，故本文采用加法标

度函数构建变复杂度模型。 由于低精度样本的计算

成本很低，不需要选取大量低精度样本构建代理模

型，可以直接基于修正后的响应值进行优化。

２　 基于 ＣＦＤ 收敛提前终止和变复杂
度模型的两级优化方法

２．１　 ＣＦＤ 提前终止收敛

构建变复杂度模型所基于的低精度样本与高精

度样本数据存在一定误差。 文献［１５］通过半工程

方法得到低精度样本零升阻力、诱导阻力以及激波

阻力，与高精度样本结果的相对误差范围为 ３３％ ～
５０％，这种过大的差异会导致需要更多的高精度样

本，使得计算成本增加。 根据经验，高、低精度数据

的相对差异在 ２０％以内往往可以获得精度较高的

变复杂度模型，且低精度样本的计算耗时应维持在

较低水平，以确保优化成本较低。
文献［８］通过使用粗糙 ＣＦＤ 网格的方法获得低

精度数据，使得低精度模型构建成本仅为高精度模

型的 １ ／ ８。 然而，粗糙网格受几何模型的影响较大，
外形越复杂的模型所需要的网格数越多。 若对外形

复杂的模型生成粗糙网格，由于优化过程中几何外

形在不断地改变，有可能因网格量少或网格尺寸大，
导致网格质量过差，从而使得 ＣＦＤ 结果精度过低或

网格生成过程失败。 因此，采用粗糙网格的方法存

在不稳定因素，会影响外形复杂模型优化的可靠性。
为了在保证结果精度足够的同时尽可能缩减计算成

本，本文采用 ＣＦＤ 收敛提前终止的方法获得低精度

数据。

图 １　 ＣＦＤ 收敛提前终止示意图

ＣＦＤ 的收敛过程往往初始收敛很快，之后随着

迭代步数的增加其收敛速度逐渐减缓。 由图 １ 所

示，气动力系数仅需很少的迭代步数即可接近完全

收敛的解，若提前终止收敛，则计算成本远远小于完

全收敛，且结果相差不大。 而且，对于高、低精度样

本如果采用一样的细网格，网格质量能得到保证，使
得气动优化过程具有很好的鲁棒性。

由于残差反映了当前流场与收敛的流场之间的

０５１
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差距，可以采用残差来作为流场提前终止收敛的判

定准则。 对于网格质量高的细网格模型，残差往往

需要收敛到 １×１０－６才能使升阻力系数完全平稳，但
残差越小气动力系数变化越小且收敛越缓慢，因此

不等残差完全收敛即提前终止的话可以大大减少计

算耗时。
本文采用 ＲＡＥ２８２２ 翼型作为小型无人飞行器

的基准翼型。 为了获得收敛提前终止准则，分别对

残差收敛到 １×１０－２，１×１０－３和 １×１０－４时的计算耗时

和计算精度进行对比。 采用 ＲＡＥ２８２２ 翼型的标准

算例来对比不同残差收敛标准，该翼型的计算状态

为：Ｍａ＝ ０．７２９，Ｒｅ＝ ６．５×１０６，α＝ ２．３１°。
首先通过网格收敛性验证，生成 ＲＡＥ２８２２ 翼型

的细网格 Ａ１。 网格收敛性验证结果如表 １ 所示：
表 １　 网格收敛性验证

网格数 升力系数 Ｃｌ 阻力系数 Ｃｄ

５４ ８４１ ０．７４４ ２ ０．０１２ ６

８２ ６４３ ０．７１７ ９ ０．０１２ １

１０８ ５２５ ０．７１７ ３ ０．０１２ １

１３５ ５９３ ０．７１８ ２ ０．０１２ ０

收敛性验证后确定的细网格 Ａ１ 的网格单元数

量为 ８２ ６４３，壁面附面层满足 Ｙ＋≈１，细网格 Ａ１ 的

情况如图 ２ 所示。
基于该网格，对不同收敛准则下的计算耗时和

计算精度进行对比，情况如表 ２ 所示。
综合考虑计算耗时和计算精度，选择 １×１０－３作

为提前收敛的残差，此时计算耗时很少，仅为 ８０ ｓ，

图 ２　 细网格

表 ２　 不同收敛准则对比情况

收敛残差
计算

耗时 ／ ｓ

升力系数

相对误差 δＣｌ ／ ％
阻力系数

相对误差 δＣｄ ／ ％
１×１０－２ ３２ ３３．５ １０．２
１×１０－３ ８０ １６．８ ４．９
１×１０－４ １５１ １０．４ ３．２

且与完全收敛结果的相对误差不大，均在 ２０％以

内，能够满足变复杂度模型所需的低精度数据要求。
因此，本文将残差作为 ＣＦＤ 收敛提前终止的条件：
当残差达到 １×１０－３时即终止收敛。

为了确保细网格 Ａ１ 的计算结果准确，将其与相

同计算状态的实验结果进行对比，对比情况如表 ３
所示。 为了将收敛提前终止方法与粗糙网格方法进

行对比，除细网格 Ａ１ 外，再生成 ３ 个粗糙程度不一

的网格 Ｍ１，Ｍ２，Ｍ３，维持壁面 Ｙ＋和边界层网格层数

不变，适当降低壁面网格密度，Ｍ１，Ｍ２ 和 Ｍ３ 的网格

单元量分别为 ５４ ８４１，２６ ４０９ 和 １３ １９５。 分别将这

４ 个不同精度的网格用于 ＣＦＤ 分析，并与 ＣＦＤ 收敛

提前终止方法得到的结果进行对比，结果如表 ３
所示。

表 ３　 采用不同粗糙度网格的 ＣＦＤ 结果对比

结果 网格数
ＣＰＵ 运行

时间 ／ ｓ
升力系数

Ｃｌ

阻力系数

Ｃｄ

升力系数相

对误差 δＣｌ ／ ％
阻力系数相对

误差 δＣｄ ／ ％

实验［２０］ ０．７２７ ０ ０．０１２ ２

Ａ１ ８２ ６４３ ８２０ ０．７１７ ９ ０．０１２ １ １．２ ０．８

Ｍ１ ５４ ８４１ ４３０ ０．７４４ ２ ０．０１２ ６ ２．４ ３．３

Ｍ２ ２６ ４０９ ３６０ ０．７４１ ４ ０．０１１ ２ ２．０ ８．２

Ｍ３ １３ １９５ ３００ ０．４４４ １ ０．０１８ ２ ３８．９ ４９．２

Ａ１ 收敛提前终止 ８２ ６４３ ８０ ０．６０５ ０ ０．０１２ ８ １６．８ ４．９

　 　 可以看出，细网格 Ａ１ 得到的结果与实验结果十

分接近，升阻力的相对误差可由（１３）至（１４）式计算

得到
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δＣｌ
＝
ΔＡ１

Ｃ ｌｅ

＝
Ｃ ｌＡ１

－ Ｃ ｌｅ

Ｃ ｌｅ

（１３）

δＣｄ
＝
ΔＡ１

Ｃｄｅ

＝
ＣｄＡ１

－ Ｃｄｅ

Ｃｄｅ

（１４）

　 　 升力系数误差 δＣｌ
约为 １．２％，阻力系数误差 δＣｄ

仅为 ０．８％，故可将 Ａ１ 网格视为基准网格。 Ｍ１ 网格

的计算结果与基准网格差别不大，与实验结果也比

较接近。 其运行时间相比基准网格减小了接近一

半，但计算一个样本点仍然需要 ４３０ ｓ 的时间。 Ｍ２

的网格数为 Ｍ１ 的一半，由于网格数的减小，网格质

量有少量下降，依然需要运行 ３６０ ｓ 才能使结果收

敛，Ｍ２ 得到的气动力系数仍较为接近真实结果。 Ｍ３

的网格数进一步减小了一半，但此时得到的结果已

远远偏离了真实结果，且由于网格数量少，网格质量

下降较多，仍需要 ３００ ｓ 才能基本收敛，在优化过程

的其他状态下存在发散的可能。
然而，细网格 Ａ１ 收敛提前终止得到的结果精确

度虽然不如 Ｍ１ 和 Ｍ２ 网格，但与真实结果误差在

２０％以内，其升力系数Ｃ ｌ 的误差为１６．８％，阻力系数

Ｃｄ 的误差为 ４．９％，可以满足构建变复杂度模型的低

精度样本需求。 此外，其计算时间仅 ８０ ｓ，远远低于

各粗糙网格的计算成本，更有利于全局优化问题的

效率提高。
上述算例表明，随着网格量的减小，ＣＦＤ 的结

果误差会逐渐加大。 当网格数量减小到一定量时，
相对误差会急剧增大，由 ５％增至 ４５％。 因此，当网

格粗糙到一定程度时，其结果与精确结果的误差会

骤增，从而无法作为低精度样本参与优化过程。 为

了生成合适的粗糙网格，需要做不同粗糙度网格的

验证，否则随着气动外形优化的进行，模型的几何外

形一直在变化，生成的粗糙网格非常容易在优化过

程中引起迭代发散或精度过低。 相比而言，ＣＦＤ 收

敛提前终止方法的计算成本低于粗糙网格，相对误

差同样可以满足低精度样本的要求；更重要的是，
ＣＦＤ 收敛提前终止的方法不需要生成低精度网格，
低精度样本和高精度样本都采用同一套细网格，在
降低工作量的同时提高了优化过程的鲁棒性。
２．２　 优化方法框架

本文提出的基于 ＣＦＤ 收敛提前终止和变复杂

度模型的两级气动优化方法的流程如图 ３ 所示，具
体介绍如下：

图 ３　 优化框架流程图

第一步　 对优化问题建模，包括目标函数，设计

变量和约束条件。
第二步 　 通过拉丁超立方试验设计方法［２１］ 生

成少量用于构建差异响应代理模型的样本点。
第三步　 在样本点处进行 ＣＦＤ 模拟，获得相应

的高、低精度响应值。
第四步　 在这些样本点处计算高、低精度响应

值的差异，利用 Ｋｒｉｇｉｎｇ 建模方法，构造差异响应代

理模型

Ｃ（ｘｉ） ＝ Ｆ（ｘｉ） － ｆｌ（ｘｉ） （１５）
Ｆ（ｘｉ） 为样本点 ｘｉ 处高精度响应值，ｆｌ（ｘｉ） 为相同样

本点处的低精度响应值。
第五步　 将差异响应代理模型叠加在低精度样

本点上，即可建立变复杂度模型，从而获得样本点处

变复杂度模型的响应值。 随机选取测试点，对比测

试点处的高精度响应值与变复杂度响应值的差异，
以验证变复杂度模型精度是否满足要求。 若其精度

足够，则继续第六步；若其精度不满足要求，则在代

理模型误差最大处添加样本点，并返回第三步。
第六步　 基于建立的变复杂度模型进行第一级

优化。 采用多岛遗传算法直接基于变复杂度模型进

行全局优化，获得最优解。
第七步　 以第一级全局优化得到的最优解为初

值，进行第二级局部优化。 采用 Ｈｏｏｋｅ⁃Ｊｅｅｖｅｓ 算法

直接基于高精度 ＣＦＤ 分析进行局部优化，从而获得

更精确的最优解。
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３　 小型无人飞行器翼型优化

３．１　 优化问题建模

类别形状函数变换方法（ｃｌａｓｓ ａｎｄ ｓｈａｐｅ ｔｒａｎｓ⁃
ｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ＣＳＴ） ［２２］是一种有效的几何外形参数表达

方法，可以用较少的设计变量描述复杂外形［２３］，常
应用于飞行器翼型和外形的设计。 ＣＳＴ 方法通过类

型函数和形状函数来构建二维或三维的外形。 根据

文献，５ 阶伯恩斯坦多项式即可将原翼型拟合得十

分精确，故本文采用 ５ 阶伯恩斯坦多项式描述

ＲＡＥ２８２２ 翼型的几何外形。 因此，气动优化问题的

设计变量一共 １２ 个，分别为描述上下翼面几何外形

的 １２ 个伯恩斯坦多项式系数增量。
由于高亚声速状态下飞行器周围的流场变化更

为复杂，对飞行器的飞行性能要求更高，故应重点考

虑高亚声速下的翼型气动特性。 参考多型高亚声速

无人飞行器的飞行状态，本优化问题的设计状态确

定如下：Ｍａ＝ ０．７５，Ｈ＝ ７ ５００ ｍ，α ＝ １°。 优化问题的

数学模型可表示为：
ｍｉｎ　 Ｃｄ（ｘ）

ｓ．ｔ．

Ｓ（ｘ） ≥ Ｓ０（ｘ）
Ｃ ｌ（ｘ） ≥ Ｃ ｌ０（ｘ）

ｘｉ ∈ ［ － ０．０２，０．０２］　 ｉ ＝ １，２，…，１２

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１６）

式中： ｓ（ｘ），Ｃ ｌ（ｘ） 分别为翼型面积和升力系数；
Ｓ０（ｘ） 为优化前的翼型面积，其值为 ０．０７８，Ｃ ｌ０（ ｔ） 为

优化前的升力系数，其值为 ０．５１。 对于该翼型优化

问题，由于飞行状态为跨声速，翼型表面会存在局部

激波，故在该飞行工况下优化方向以降低激波阻力

为主。 而翼型面积大小主要影响摩擦阻力，故该优

化问题将翼型面积作为约束条件，以体现该优化方

法对减小激波阻力起到的效果。 优化后的翼型面积

不应小于初始翼型面积，优化后的升力系数不应小

于初始升力系数。 伯恩斯坦多项式系数增量变化范

围应在－０．０２ 和 ０．０２ 之间。
小型无人飞行器初始翼型的气动网格采用前面

分析过的细网格 Ａ１。 ＣＦＤ 数值求解过程中采用有

限体积法求解 Ｎ⁃Ｓ 方程，湍流模型为 ＳＳＴ ｋ⁃ω 两方

程模型，空间离散采用二阶迎风格式，远场边界条件

为压力远场，物面边界条件为无滑移壁面。
在构建初始 ＶＦＭ 时，采用拉丁超立方取样方法

生成 ３５ 个样本点。 为了证明低精度样本数据的有

效性，对 ３５ 个样本的高、低精度响应分布进行了对

比，如图 ４ 所示。 可以发现，低精度响应值与高精度

响应值的相对误差不大，且变化趋势基本相同，升力

系数 Ｃ ｌ 的平均误差约为 １３．６９％，阻力系数 Ｃｄ 的平

均误差约为 ５．０４％，说明残差收敛到 １×１０－３时，低精

度样本与高精度样本的相对误差保持在 ２０％以内。
此时的误差可以满足低精度数据的要求，即高、低精

度样本可用于构建差异响应代理模型。

图 ４　 高、低精度响应值对比

为验证变复杂度模型的精度，随机选取 １５ 个试

验点，分别在试验点处进行 ＣＦＤ 模拟得到高、低精

度响应分布，通过差异响应代理模型修正低精度响

应值，并将修正后的响应值与高精度响应值进行对

比，结果如图 ５ 所示。 对比图 ４ 和图 ５，变复杂度模

型的精度相比低精度模型有了明显提升，修正后的

响应值接近于高精度响应值。 修正后的升力系数

Ｃ ｌ 与高精度结果平均误差为 １．６３％，修正后的阻力

系数 Ｃｄ 与高精度结果平均误差为 ２．４９％。 因此，所
建立的变复杂度模型可以代替高精度模型，并用于

气动优化问题的求解。
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图 ５　 变复杂度模型精度验证

３．２　 优化结果

首先，直接基于变复杂度模型进行第一级优化，
优化算法采用多岛遗传算法。 相比于传统遗传算

法，多岛遗传算法具有更好的全局求解能力和更高

的计算效率。 根据设计变量的个数和优化问题复杂

度，多岛遗传算法的控制参数设置如下：岛数为 ５，
子种群规模 ｎｐ ＝ ２０，进化代数 ｇ ＝ ２０，交叉概率 ｐｃ ＝
０．８，变异概率 ｐｍ ＝ ０．０１，岛间迁移率 ｐｔ ＝ ０．１。

第一级全局优化收敛历程如图 ６ 所示，其中图

６ａ）为目标函数阻力系数 Ｃｄ 的收敛历程，图 ６ｂ） ～
６ｃ）分别为 ２ 个约束条件升力系数 Ｃ ｌ 和翼型面积 Ｓ
的收敛历程。 图 ６ 表明，目标函数 Ｃｄ 在收敛过程中

有了明显降低，约束条件随着迭代进行在约束边界

附近波动，故第一级全局优化效果比较明显。
用高精度 ＣＦＤ 模型计算最优外形的气动性能，

并计算相应的目标函数值和约束函数值。 表 ４ 对全

局优化得到的最优解与 ＣＦＤ 计算的结果进行了

对比。

图 ６　 第一级全局优化迭代历程

　 　 由表 ４ 可以看出，变复杂度模型精度较好，优化

结果与真实结果相差很小。 其中，优化得到的阻力

系数 Ｃｄ 与 ＣＦＤ 计算结果相对误差为 １．８２％，升力

系数 Ｃ ｌ 与 ＣＦＤ 计算结果的相对误差仅为 １．４６％。
上述表明，第一级基于变复杂度模型的最优解与高

精度结果相对误差在 ２％以内，变复杂度模型具备

较好的精度。
对比 ＲＡＥ２８２２ 翼型，阻力系数 Ｃｄ 经第一级全

局优化有了显著改善，降低了约 １３．３ ｃｏｕｎｔｓ；由约束

条件分析，升力系数 Ｃ ｌ 变化较小，依然满足约束条

件，翼型面积 Ｓ 也与基准翼型相同，均为 ０．０７８，满足

约束条件。
表 ４　 基于变复杂度模型优化结果与该点对应的

ＣＦＤ 分析结果对比

参数
变复杂度模型

优化最优解

该点对应的

ＣＦＤ 分析结果
阻力系数 Ｃｄ ０．００８ ９６ ０．００８ ８０
升力系数 Ｃｌ ０．５１３ １８ ０．５１９ ７７
翼型面积 Ｓ ０．０７８ ００ ０．０７８ ００

为了提高最优解的质量，以第一级优化得到的
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最优解为初值，采用 Ｈｏｏｋｅ⁃Ｊｅｅｖｅｓ 算法直接基于高

精度模型进行局部搜索。 Ｈｏｏｋｅ⁃Ｊｅｅｖｅｓ 算法的原理

是从基点出发，通过轴向移动依次沿着不同坐标轴

搜索函数值更小的点，作为新的基点，之后沿着相邻

两个基点的连线方向继续进行模式搜索，试图使函

数值更快地减小。 该方法程序简单，无需计算梯度，
适应性较强，且局部搜索收敛快、效果好，适用于该

优化问题。 第二级局部优化迭代历程如图 ７ 所示，
根据该算法的原理，选择目标函数在连续 ２５ 个迭代

步均无法进一步改善作为优化终止判断标准。 当目

标函数无法进一步改善时，即认为优化已达到局部

最优，故可取优化过程中的目标函数最优值作为该

优化问题的局部最优解。

图 ７　 第二级局部优化迭代历程

图 ８　 优化前后翼型对比

图 ９　 优化前后压力分布对比

第二级局部优化共调用 ５０ 次高精度模型，计算

耗时约为 １０ ｈ。 可以看出，相比第一轮优化的结果，
目标函数 Ｃｄ 在第一轮优化的基础上继续降低了

２ ｃｏｕｎｔｓ，这说明第二轮优化可以进一步提升优化结

果的精度，体现了两级气动优化的有效性。 约束条

件 Ｃ ｌ 相比第一轮优化结果也仅有微小变化，仍然满

足约束要求。 小型无人飞行器的初始 ＲＡＥ２８２２ 翼

型与优化后翼型的气动性能对比情况如表 ５ 所示。
表 ５　 初始翼型与最优翼型气动性能对比

翼型 阻力系数 Ｃｄ 升力系数 Ｃｌ 翼型面积 Ｓ
初始 ０．０１０ １３ ０．５１０ ２６ ０．０７８ ００
最优 ０．００８ ６２ ０．５１０ ６７ ０．０７８ ００

小型无人飞行器的初始翼型与优化后翼型的外

形和压力分布对比如图 ８ 和 ９ 所示。 由图 ８ 外形对

比可以看出，翼型中前段弯度变小使压力峰值前移，
压力恢复变缓，激波变弱。 由图 ９ 压强分布对比可

以看出，翼型下表面的压强分布在优化前后变化不

大，主要差异在于翼型上表面。 初始翼型在上表面

前部压强缓慢减小，在中部达到峰值后压强激增，从
而产生强激波，而优化后由于压强峰值前移，整个上

表面压强始终在缓慢增加，因此避免了压强的激增，
激波大大减弱。

图 １０ａ）至 １０ｂ）分别为小型无人飞行器的初始

翼型和优化后翼型的流场压强云图。 可以看出，初
始 ＲＡＥ２８２２ 翼型在上表面中部存在非常明显的强

激波，而优化后消除了强激波，显著地减小了激波

阻力。
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图 １０　 优化前后压强云图对比

采用本文基于 ＣＦＤ 收敛提前终止和变复杂度

模型的两级气动优化方法对飞行器翼型进行优化设

计后，目标函数 Ｃｄ 总共降低了 １５．１ ｃｏｕｎｔｓ，且 Ｃ ｌ 和

Ｓ 均满足约束条件，因此提出的气动优化方法效果

良好，可以获得理想的最优解。
３．３　 与基于单一精度代理模型的优化结果对比

为了评估本文提出的两级气动优化方法的性

能，采用基于单一精度 Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理模型的 ＥＧＯ 方

法对该翼型优化问题进行了求解，并将优化结果与

３．２ 节中结果进行了对比。 其中，ＣＦＤ 计算从网格

到流场求解器均与 ３．１ 节中设置相同。 文献［２４］指
出，为了使初始代理模型精度足够，通过试验设计获

得的初始样本点数应该大于 ｍ（ｍ＋１） ／ ２，ｍ 为设计

变量个数，故将构建 ＶＦＭ 用到的 ３４ 个样本点和额

外生成的 ４４ 个样本点共同作为初始样本点，用 ＣＦＤ
完全收敛的高精度模型求解相应的响应值来构建初

始 Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理模型。 此后，采用 ＥＧＯ 方法对该翼

型优化问题进行求解。 最终，采用 ＥＧＯ 方法获得的

最优 Ｃｄ 为 ０． ００８ ５６， 相 比 基 准 状 态 降 低 了

１５．７ ｃｏｕｎｔｓ，而本文提出方法获得的最优 Ｃｄ 为

０．００８ ６２，２ 种方法的优化结果差异不到 ０． ７％，故

２ 种方法获得的最优解很接近。 ＥＧＯ 方法的整个优

化过程耗时约为 ８４ ｈ，而本文提出方法的总耗时约

为 ５０ ｈ，故本文方法的优化耗时更低。 优化结果对

比如表 ６ 所示。
表 ６　 ２ 种方法结果对比

方法 升力系数 阻力系数 总耗时 ／ ｈ
目标函数

降低量 Ｃｄ

本文优化 ０．５１０ ６７ ０．００８ ６２ ５０ １５．１ ｃｏｕｎｔｓ
ＥＧＯ ０．５１０ ２２ ０．００８ ５６ ８４ １５．７ ｃｏｕｎｔｓ

由此可知，本文提出方法获得的优化结果精度

与 ＥＧＯ 方法相近，但本文提出方法的耗时更少，相
比 ＥＧＯ 方法具有更高的优化效率。 由图 １１ 优化后

翼型的外形对比也可以看出，２ 种方法获得的最优

翼型比较相似。

图 １１　 初始翼型与最优解对比

４　 结　 论

１） 为提高小型无人飞行器的气动特性，针对气

动优化设计具有强非线性、多极值的特点，为进一步

提高优化效率，本文提出了一种基于 ＣＦＤ 收敛提前

终止和变复杂度模型的两级气动优化方法。
２） 变复杂度模型所需要的低精度样本响应值

通过 ＣＦＤ 收敛提前终止的方法获得，该方法求解精

度大于工程和半工程方法；计算耗时和稳定性均优

于粗糙网格方法，更适合用于获得低精度样本响

应值。
３） 采用本文气动优化方法对小型无人飞行器

的翼型进行气动优化设计。 相比于基准翼型，最优

翼型的阻力系数下降了 １５．１ ｃｏｕｎｔｓ，且约束条件均

满足要求。 与基于单一精度 Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理模型的

ＥＧＯ 方法对比后，表明本文提出的方法在优化效率
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上更具优势。
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ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．
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