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摘　 要：针对飞翼布局气动设计中的多目标多约束设计问题，开展了基于伴随方法的气动优化设计研

究。 构建合理的统一目标函数，并根据伴随方法基本原理推导了相应的伴随方程边界条件及梯度求

解方程，采用 Ｎ⁃Ｓ方程和伴随气动优化设计方法，进行了 ２种不同展弦比飞翼布局的跨声速减阻优化

设计，优化结果表明：在满足气动、几何约束的前提下，飞翼布局跨声速激波阻力被很大程度削弱，证
明了所发展的方法在飞翼布局多目标多约束气动设计上具有较高的优化效率和良好的优化效果。
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　 　 目前结合数值模拟技术的气动外形优化设计方

法主要分为两类：随机类方法和梯度类方法［１⁃２］。
随机类方法追踪目标函数值相关信息，带有“随机”
特性，具有全局性好、不要求设计变量连续分布以及

导数存在等假设的优点，如遗传算法、代理模型方法

等［３］，但其缺点是在采用 Ｎ⁃Ｓ 方程进行多设计变量

的多目标气动设计时，ＣＦＤ 计算量巨大。 尽管在过

去几十年里计算机能力大大提高，但执行大量工程

实际设计仍然不切实际，目前遗传算法应用仍局限

于设计变量较少的设计问题；代理模型计算量相对

遗传算法虽然有所减少，但其适用性受到设计变量

取值范围和空间样本点分布的影响，不合理的设计

变量及样本点分布将难以获得高精度的代理模型，
从而导致设计结果偏离设计要求［４］。 上述缺陷限

制了随机类方法在多设计变量设计问题中的应用。
在梯度类方法中，基于伴随理论的气动优化设

计方法（控制理论、共轭方法）在兼顾梯度的精确、
快速求解和计算量方面取得较大的进步［１，５］。 其以

偏微分方程系统的控制理论为基础，把物面边界作

为控制函数，基于拉格朗日的观点将线化流动方程

作为约束引入到目标函数与设计变量的表达式中，
将设计问题转化为控制问题，计算量只相当于两倍

流场计算量，与设计变量数目无关。 国外采用伴随

方法在翼型、机翼和翼身组合体乃至全机的气动优

化设计中，取得了一系列的研究成果［５⁃１１］。 在国内，
比较具代表性的是西北工业大学以乔志德教授为核

心的团队，先后对翼型、机翼和翼身组合体开展了基

于连续 ／离散伴随方法的 Ｅｕｌｅｒ 和 Ｎ⁃Ｓ 方程的优化

设计，获得了比较满意的结果［１２⁃１４］；西安交通大学

的丰镇平教授将伴随方法应用到内流领域的二维、
三维透平叶栅气动优化设计中［１，１５］；西北工业大学

白俊强团队近几年采用伴随方法在大型客机气动减

阻和声爆特性优化方面做了研究［１６⁃１７］。 总的来说，
目前国内基于伴随方法在气动外形优化设计中取得

了一些较为成熟的结果，提高了伴随方法在气动外

形设计方面的工程应用前景，今后还将不断发展

完善。
飞翼布局由于良好的气动效率及隐身特性，在

军用飞机得到了广泛的应用，同时飞翼布局又存在

操纵效能低，配平损失等典型问题［１８］。 所以无尾飞

翼布局的气动外形设计是涉及总体、气动、控制、结
构、隐身等专业约束的综合设计问题，即多目标多约

束的设计问题。 一般来说，要求飞机在巡航状态时

具有较高升阻比，同时具有较小的低头力矩，从而不

会引起较大的配平损失，而这两种要求往往是矛盾

的，尤其在飞翼布局上表现的较为突出，即提高巡航

升阻比的同时会带来较大的低头力矩。 为了解决飞

翼布局设计中的这种问题，本文基于伴随方法的基
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本原理，发展了一种考虑气动、结构约束的飞翼布局

多目标多约束气动优化方法，并进行了典型算例

验证。

１　 流动控制方程

采用结构化贴体网格进行空间数值离散，并按

照求和约定，在计算域中，Ｎ⁃Ｓ方程可表示为：
∂（Ｊｗ）
∂ｔ

＋
∂（Ｆ ｉ － Ｆｖｉ）
∂ξｉ

＝ ０ （１）

　 　 Ｆ ｉ ＝ Ｓｉｊｆ ｊ；Ｆｖｉ ＝ Ｓｉｊｆｖｊ；Ｓｉｊ ＝ Ｊ
∂ξ ｉ

∂ｘ ｊ
，Ｊ 为物理域（ｘ１，

ｘ２，ｘ３） 到计算域（ξ １，ξ ２，ξ ３） 坐标变换的 Ｊａｃｏｂｉｎ 矩

阵，ｗ 表示流动物理量状态矢量，ｆ 为无黏矢通量，ｆｖ
为黏性矢通量。

２　 伴随方程及边界条件

２．１　 伴随方法优化设计原理

气动优化问题是以外形变化对气动特性的影响

为基础而进行的，气动特性的目标函数可表述为：

Ｉ ＝ ∫
Ｂ
Ｍ（ｗ，Ｓ）ｄＢξ ＋ ∫

Ｄ
Ｐ（ｗ，Ｓ）ｄＤξ （２）

　 　 ｄＢξ，ｄＤξ 分别为计算空间中的表面与空间积分

单元，Ｍ 与 Ｐ 取决于流动变量 ｗ 及计算空间的矩

阵 Ｓ。
在满足流场控制方程约束条件下，气动外形的

变化将导致流动变量变分 δｗ 与矩阵变分 δＳ，目标

函数的变化可表示为

δＩ ＝ ∫
Ｂ
δＭ（ｗ，Ｓ）ｄＢξ ＋ ∫

Ｄ
δＰ（ｗ，Ｓ）ｄＤξ （３）

式中： δＭ ＝ ［Ｍｗ］Ⅰδｗ ＋ δＭⅡ，δＰ ＝ ［Ｐｗ］Ⅰδｗ ＋
δＰⅡ；下标Ⅰ表示由流动变量变化 δｗ 引起的贡献；
下标Ⅱ表示由矩阵变化 δＳ 引起的贡献。

定常状态下，气动外形变化的约束方程可表述

为

∂δ（Ｆ ｉ － Ｆｖｉ）
∂ξｉ

＝ ０ （４）

　 　 引入伴随矢量 ψ ＝ （ψ １，ϕ１，ϕ２，ϕ３，θ） Ｔ，与（４）

式在整个计算空间求积，则有

∫
Ｄ
ψＴ
∂δ（Ｆ ｉ － Ｆｖｉ）

∂ξｉ
ｄＤξ ＝ ０ （５）

　 　 假定 ψ 可微，（５） 式分部积分及高斯定理可进

一步写成

∫
Ｂ
ｎｉψＴδ（Ｆ ｉ － Ｆｖｉ）ｄＢξ －

　 ∫
Ｄ

∂ψＴ

∂ξｉ
δ（Ｆ ｉ － Ｆｖｉ）ｄＤξ ＝ ０ （６）

整合（３）、（５）、（６）式，目标函数变分可写为

δＩ ＝ ∫
Ｂ
δＭｄＢξ ＋ ∫

Ｄ
δＰｄＤξ －

　 ∫
Ｄ
ψＴ
∂δ（Ｆ ｉ － Ｆｖｉ）

∂ξｉ
ｄＤξ ＝

　 ∫
Ｂ
［δＭ － ｎｉψＴδ（Ｆ ｉ － Ｆｖｉ）］ｄＢξ ＋

　 ∫
Ｄ

δＰ ＋ ∂ψ
Ｔ

∂ξｉ
δ（Ｆ ｉ － Ｆｖｉ）

é

ë
êê

ù

û
úú ｄＤξ （７）

　 　 令（７）式中空间积分项流动物理量变分 δｗ 系

数项组合为 ０，则可得伴随方程

∂ψＴ

∂ξｉ
［Ｆ ｉｗ － Ｆｖｉｗ］Ⅰ ＋ ［Ｐｗ］ ＴⅠ ＝ ０ （８）

　 　 令（７）式边界积分中流动物理量变分 δｗ 的系

数项组合在一起为 ０，则得对应的伴随方程边界条

件

ｎｉψＴ［Ｆ ｉｗ － Ｆｖｉｗ］Ⅰ ＝ ［Ｍｗ］ ＴⅠ （９）
剩余项即为目标函数的梯度求解公式

δＩ ＝ ∫
Ｂ
［δＭⅡ － ｎｉψＴδ（Ｆ ｉ － Ｆｖｉ）Ⅱ］ｄＢξ ＋

　 ∫
Ｄ

δＰⅡ ＋ ∂ψ
Ｔ

∂ξｉ
δ（Ｆ ｉ － Ｆｖｉ）Ⅱ

é

ë
êê

ù

û
úú ｄＤξ （１０）

２．２　 伴随方程

鉴于伴随方程理论推导的复杂性，详细过程可

参考文献［１２］，此处仅给出最终的数学表达式。

ＪＡＴｊ
∂ψ
∂ｘ ｊ

＋ ［Ｍ －１］ ＴＹ ＝ ０ （１１）

式中， Ａ ｊ ＝
∂ｆ ｊ
∂ｗ
，Ｍ －１ ＝ ∂􀭾ｗ

∂ｗ
为守恒变量与非守恒变量

的变化矩阵。

·４５７·
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Ｙ ＝ Ｊ

－ ａ２μ
（γ － １）Ｐγρ

∂２θ
∂ｘ２ｊ

∂（Γｘｘ）
∂ｘ

＋
∂（Γｘｙ）
∂ｙ

＋
∂（Γｘｚ）
∂ｚ

＋
∂（τｘｘ）
∂ｘ

＋
∂（τｘｙ）
∂ｙ

＋
∂（τｘｚ）
∂ｚ

－ σｘｘ
∂θ
∂ｘ

－ σｘｙ
∂θ
∂ｙ

－ σｘｚ
∂θ
∂ｚ

∂（Γｙｘ）
∂ｘ

＋
∂（Γｙｙ）
∂ｙ

＋
∂（Γｙｚ）
∂ｚ

＋
∂（τｙｘ）
∂ｘ

＋
∂（τｙｙ）
∂ｙ

＋
∂（τｙｚ）
∂ｚ

－ σｙｘ
∂θ
∂ｘ

－ σｙｙ
∂θ
∂ｙ

－ σｙｚ
∂θ
∂ｚ

∂（Γｚｘ）
∂ｘ

＋
∂（Γｚｙ）
∂ｙ

＋
∂（Γｚｚ）
∂ｚ

＋
∂（τｚｘ）
∂ｘ

＋
∂（τｚｙ）
∂ｙ

＋
∂（τｚｚ）
∂ｚ

－ σｚｘ
∂θ
∂ｘ

－ σｚｙ
∂θ
∂ｙ

－ σｚｚ
∂θ
∂ｚ

ａ２μ
（γ － １）Ｐｒｐ

∂２θ
∂ｘ２ｊ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

Γｘｘ ＝ λ
∂ϕ１
∂ｘ

＋
∂ϕ２
∂ｙ

＋
∂ϕ３
∂ｚ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ２μ

∂ϕ１
∂ｘ
，Γｘｙ ＝ μ

∂ϕ１
∂ｙ

＋
∂ϕ２
∂ｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Γｙｙ ＝ λ
∂ϕ１
∂ｘ

＋
∂ϕ２
∂ｙ

＋
∂ϕ３
∂ｚ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ２μ

∂ϕ２
∂ｙ
，Γｘｚ ＝ μ

∂ϕ１
∂ｚ

＋
∂ϕ３
∂ｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Γｚｚ ＝ λ
∂ϕ１
∂ｘ

＋
∂ϕ２
∂ｙ

＋
∂ϕ３
∂ｚ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ２μ

∂ϕ３
∂ｚ
，Γｙｚ ＝ μ

∂ϕ２
∂ｚ

＋
∂ϕ３
∂ｙ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，τｘｘ ＝ （２μ ＋ λ）ｕ ∂θ

∂ｘ
＋ λｖ ∂θ

∂ｙ
＋ λｗ ∂θ

∂ｚ

τｙｙ ＝ （２μ ＋ λ）ｖ ∂θ
∂ｙ

＋ λｕ ∂θ
∂ｘ

＋ λｗ ∂θ
∂ｚ
，τｚｚ ＝ （２μ ＋ λ）ｗ ∂θ

∂ｚ
＋ λｖ ∂θ

∂ｙ
＋ λｕ ∂θ

∂ｘ

τｘｙ ＝ τｙｘ ＝ μ ｕ ∂θ
∂ｙ

＋ ｖ ∂θ
∂ｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，τｙｚ ＝ τｚｙ ＝ μ ｖ ∂θ

∂ｚ
＋ ｗ ∂θ
∂ｙ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，τｘｚ ＝ τｚｘ ＝ μ ｕ ∂θ

∂ｚ
＋ ｗ ∂θ
∂ｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，∂

２θ
∂ｘ２ｊ

＝ ∂
２θ
∂ｘ２

＋ ∂
２θ
∂ｙ２

＋ ∂
２θ
∂ｚ２

式中：矢量 Ｙ 中 ａ 为声速；Ｐｒ 为普朗特数。
２．３　 减阻优化多目标函数

为了实现飞翼布局设计点有效减阻优化，综合

考虑以下设计目标。
１） 减阻目标函数： Ｃ２Ｄ；

２） 约束升力系数目标函数：
ＣＬ

ＣＬ０

－ １
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

，ＣＬ０ 为

升力系数约束值，用以限定升力系数 ＣＬ 接近约

束值；

３） 约束俯仰力矩系数目标函数：
Ｃｍ

Ｃｍ０

－ １
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

，

Ｃｍ０ 为俯仰力矩系数约束值，用以限定俯仰力矩系
数 Ｃｍ 接近约束值从而不带来较大的纵向配平损失；

４） 约束面积目标函数： Ｓ（ ｉ）
Ｓ０（ ｉ）

－ １æ

è
ç

ö

ø
÷

２

，Ｓ（ ｉ） 为

第 ｉ 个控制剖面的面积，Ｓ０（ ｉ） 为对应剖面面积的约

束值，用以限定设计剖面面积接近约束值以保证结

构和内部容积；
通过加权组合方法定义如（１２） 式的统一目标

函数

Ｉ ＝
Ω１
２
Ｃ２Ｄ ＋

Ω２
２

ＣＬ

ＣＬ０

－ １
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
Ω３
２

Ｃｍ

Ｃｍ０

－ １
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋

　 ∑
ｎ

ｉ ＝ １

Ω４
２

Ｓ（ ｉ）
Ｓ０（ ｉ）

－ １æ

è
ç

ö

ø
÷

２

（１２）

式中： ＣＤ ＝ ＣＤｐ ＋ ∫
ＢＷ
ｌｉｎ ｊσ ｉｊｄＳ，ＣＤｐ 为压差阻力；ｌｉ 为某

一方向矢量分量；ｎ ｊ 为物面单位方向分量；σ ｉｊ 为黏

性力张量分量（ ｉ，ｊ ＝ １，２，３）；ｎ 为控制剖面的数目，
Ω１，Ω２，Ω３，Ω４ 为各个目标函数的权值，不优化项可

以令对应的权值为 ０，取值根据设计状态和各目标

函数的重要性合理选取。
２．４　 伴随方程边界条件

定义自由来流马赫数Ｍ∞ ，压力Ｐ∞ ，迎角α以及
参考面积 Ｓｒｅｆ，力矩参考点（ｘｒｅｆ，ｙｒｅｆ） ，易知

ＣＬ ＝ － ２
γＭ２∞ ＳｒｅｆＰ∞

∫
ＢＷ
（Ｐ － Ｐ∞ ）（ｎｙｃｏｓα － ｎｘｓｉｎα）ｄＳ

（１３）

ＣＤｐ ＝
－ ２

γＭ２∞ ＳｒｅｆＰ∞
∫
ＢＷ
（Ｐ － Ｐ∞ ）（ｎｘｃｏｓα ＋ ｎｙｓｉｎα）ｄＳ

（１４）

Ｃｍ ＝ － ２
γＭ２∞ ＳｒｅｆＰ∞

·

∫
ＢＷ
（Ｐ － Ｐ∞ ）［（ｙ － ｙｒｅｆ）ｎｘ － （ｘ － ｘｒｅｆ）ｎｙ）］ｄＳ （１５）

·５５７·
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　 　 则升力系数、阻力系数、俯仰力矩系数中流动变

量的变分为

［δＣＬ］ ［Ｐ，σｉｊ］
＝ － ２
γＭ２∞ ＳｒｅｆＰ∞

∫
ＢＷ
（ｎｙｃｏｓα － ｎｘｓｉｎα）δＰｄＳ

（１６）

［δＣＤ］ ［Ｐ，σｉｊ］
＝ － ２
γＭ２∞ ＳｒｅｆＰ∞

∫
ＢＷ
（ｎｘｃｏｓα ＋ ｎｙｓｉｎα）δＰｄＳ ＋

　 ∫
ＢＷ
ｌｉｎ ｊδσｉｊｄＳ （１７）

［δＣｍ］ ［Ｐ，σｉｊ］
＝ － ２
γＭ２∞ ＳｒｅｆＰ∞

·

　 ∫
ＢＷ
［（ｙ － ｙｒｅｆ）ｎｘ － （ｘ － ｘｒｅｆ）ｎｙ）］δＰｄＳ （１８）

　 　 由（１２）式得，目标函数中流动变量的变分为

［δＩ］ ［Ｐ，σｉｊ］
＝ Ω１ＣＤ［δＣＤ］ ［Ｐ，σｉｊ］

＋

　 Ω２
ＣＬ

ＣＬ０

－ １
æ

è
ç

ö

ø
÷
１

Ｃ Ｌ０
［δＣＬ］ ［Ｐ，σｉｊ］

＋

　 Ω２
Ｃｍ

Ｃｍ０

－ １
æ

è
ç

ö

ø
÷
１

Ｃ ｍ０
［δＣｍ］ ［Ｐ，σｉｊ］ （１９）

　 　 根据（９）式在参考文献［１２］中伴随方程边界条

件的推导可知

［δＩ］ ［Ｐ，σｉｊ］
＝ － ∫ϕｋｎｋδＰｄＳ ＋ ∫ϕｋｎ ｊδσｋｊｄＳ （２０）

定义： Ｗｄ ＝
２Ω１ＣＤ

γＭ２∞ ＳｒｅｆＰ∞

Ｗｌ ＝
２Ω２

γＭ２∞ ＳｒｅｆＰ∞

ＣＬ

ＣＬ０

－ １
æ

è
ç

ö

ø
÷
１
ＣＬ０

Ｗｍ ＝
２Ω３

γＭ２∞ ＳｒｅｆＰ∞

Ｃｍ

Ｃｍ０

－ １
æ

è
ç

ö

ø
÷
１
Ｃｍ０

由（２０） 式得方程组，并求解伴随边界条件为

ϕ１ ＝ Ｗｄｃｏｓα － Ｗｌｓｉｎα ＋ Ｗｍ（ｙ － ｙｒｅｆ）
ϕ２ ＝ Ｗｄｓｉｎα ＋ Ｗｌｃｏｓα － Ｗｍ（ｘ － ｘｒｅｆ）
ϕ３ ＝ ０
∂θ
∂ｎ

＝ ０

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

（２１）

２．５　 梯度方程

同理，根据（１０）式目标函数及流动控制方程中

对矩阵的变分项，即可获得梯度求解式为

δＩ ＝
－ ２Ω１ＣＤ

γＭ２∞ ＳｒｅｆＰ∞
∫
ＢＷ
（ｐ － ｐ∞ ）·

　 ［δ（ｎｘ ｜ Ｓ２ ｜ ）ｃｏｓα ＋ δ（ｎｙ ｜ Ｓ２ ｜ ）ｓｉｎα］ｄＢξ ＋

　 Ω１ＣＤ∫
ＢＷ
［δ（ ｌｉ ｜ Ｓ２ ｜ ）ｎ ｊσｉｊ ＋ ｌｉ ｜ Ｓ２ ｜ δ（ｎ ｊ）σｉｊ］ｄＢξ ＋

　 Ω２
ＣＬ

ＣＬ０

－ １
æ

è
ç

ö

ø
÷
１
ＣＬ０

－ ２
γＭ２∞ ＳｒｅｆＰ∞

∫
ＢＷ
（ｐ － ｐ∞ ）·

　 ［δ（ｎｙ ｜ Ｓ２ ｜ ）ｃｏｓα － δ（ｎｘ ｜ Ｓ２ ｜ ）ｓｉｎα］ｄＢξ ＋

　 Ω３
Ｃｍ

Ｃｍ０

－ １
æ

è
ç

ö

ø
÷
１
Ｃｍ０

－ ２
γＭ２∞ ＳｒｅｆＰ∞

∫
ＢＷ
（ｐ － ｐ∞ ）·

　 ｛δ［（ｙ － ｙｒｅｆ）ｎｘ ｜ Ｓ２ ｜ ］ －
　 δ［（ｘ － ｘｒｅｆ）ｎｙ ｜ Ｓ２ ｜ ］｝ｄＢξ ＋

　 Ω４∑
ｎ

ｉ ＝ １

Ｓ（ ｉ）
Ｓ０（ ｉ）

－ １æ

è
ç

ö

ø
÷
１

Ｓ０（ ｉ）
δＳ（ ｉ） ＋

　 ∫
Ｂ
ϕｋｐδＳ２ｋｄＢξ ＋ ∫

Ｄ

∂ψＴ

∂ξｉ
ｆ ｊδ（Ｓｉｊ）ｄＤξ －

　 ∫
Ｂ
ϕｋσｋｊδＳ２ｊｄＢξ － ∫

Ｄ

∂ϕｋ

∂ξｉ
σ ｊｋδＳｉｊｄＤξ －

　 ∫
Ｄ

∂θ
∂ξｉ

Ｓｉｊｕｋ { μ δ
Ｓｌｊ

Ｊ
æ

è
ç

ö

ø
÷
∂ｕｋ

∂ξｌ
＋ δ

Ｓｌｋ

Ｊ
æ

è
ç

ö

ø
÷
∂ｕ ｊ

∂ξｌ
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
＋

　 λ δ ｊｋδ
Ｓｌｍ

Ｊ
æ

è
ç

ö

ø
÷
∂ｕｍ

∂ξｌ
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú } ｄＤξ －

　 ∫
Ｄ

∂θ
∂ξｉ

Ｓｉｊ
ｋ

γ － １
δ
Ｓｌｊ

Ｊ
æ

è
ç

ö

ø
÷
∂
∂ξｌ

ｐ
ρ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｄＤξ

　 　 　 （ ｉ，ｊ，ｋ，ｌ，ｍ ＝ １，２，３） （２２）

３　 优化设计流程与数值求解

图 １给出了优化设计流程图。

图 １　 优化设计流程图

网格生成：采用无限插值法生成结构化计算网

格，同时采用正交控制、加权平均光顺和法向量控制

等措施确保网格质量。
流场数值求解：采用 Ｊａｍｅｓｏｎ 的中心格式有限
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体积法进行空间离散，五步 Ｒｕｎｇｅ⁃Ｋｕｔｔａ显示格式时

间推进，同时加入人工黏性抑制振荡，采用当地时间

步长、隐式残值光顺、多重网格等加速收敛措施；湍
流模型采用 Ｂ⁃Ｌ湍流模型。

伴随方程数值求解：采用与 Ｎ⁃Ｓ 方程类似的数

值解法。
设计变量及优化算法：采用 Ｈｉｃｋｓ⁃Ｈｅｎｎｅ 形状

函数描述设计变量对物体外形变化的影响，同时采

用最速下降法进行梯度搜索。

４　 算例分析

４．１　 算例 １：某小展弦比飞翼减阻设计

设计点：Ｍａ＝ ０．８５，α＝ ３°，控制剖面取机翼 ３ 个

剖面，每个剖面 ２６ 个设计变量，共 ７８ 个设计变量。
计算网格采用 Ｃ⁃Ｈ网格，如图 ２ 所示。 先后开展了

２种不同约束下的优化设计。

图 ２　 Ｃ⁃Ｈ计算网格示意图

设计 １：升力、面积约束下的减阻优化设计，根
据设计状态，限定升力系数、各剖面面积相对约束值

变化不超过 ５％。 选取目标函数中各部分的权值分

别为：Ω１ ＝ １２０，Ω２ ＝ １，Ω３ ＝ ０，Ω４ ＝ １。
表 １给出了初始与设计外形的气动特性与几何

特性具体数值对比。 从中看到，初始阻力系数为

０．０１３ １，升力系数为 ０．２１３ ７，优化设计 ２５ 步后，阻
力系数变为 ０．０１０ ６，升力系数变为 ０．２１４ ３，阻力系

数下降 １９．５％，而升力系数、各控制剖面面积满足约

束条件。
表 １　 某小展弦比飞翼不同约束条件优化前后特性对比

气动 ／几
何特性

初始值
无力矩约束

设计值 变化 ／ ％
有力矩约束

设计值 变化 ／ ％
ＣＤ ０．０１３ １ ０．０１０ ６ －１９．５ ０．０１０ ８ －１８．０
ＣＬ ０．２１３ ７ ０．２１４ ３ ０．３ ０．２０６ ７ －３．３
Ｃｍ ０．００１ ８ －０．０１４ ０ －０．００１ ６

Ｓ１ ／ ｍ２ ０．０５９ ６ ０．０５９ １ －０．８ ０．０６０ ３ １．２
Ｓ２ ／ ｍ２ ０．０５９ ６ ０．０５９ ５ －０．２ ０．０５９ ７ ０．２
Ｓ３ ／ ｍ２ ０．０５９ ６ ０．０５９ ４ －０．３ ０．０５９ ６ ０．０

注意到相比初始外形，优化后带来了较大的低

头力矩，这样就会带来较大的配平损失，从而导致实

际使用升阻比降低。
设计 ２：为改善设计 １ 带来的问题，进行了升

力、俯仰力矩、面积共同约束下的减阻优化设计，对
应目标函数中各部分的权值分别取：Ω１ ＝ １２０，Ω２ ＝
１，Ω３ ＝ ０．０１，Ω４ ＝ １，保证 ｜ Ｃｍ ｜ ≤０．００４。 表 １ 为优化

后具体的数值变化。 迭代优化 １２步后，阻力系数减

小为 ０． ０１０ ８ （与设计 １ 保持相同量级），下降约

１８．０％；升力系数变为 ０．２０６ ７，减小 ３．３％，变化相对

较大，但也满足约束条件；俯仰力矩系数由初始的

０．００１ ８变为－０．００１ ６，满足约束条件；各控制剖面面

积变化同样满足约束指标。
图 ４给出了初始外形与 ２种约束下优化设计外

形机翼展向不同站位剖面压力分布对比。 可以清楚

地看到 ２种设计外形机翼上表面的激波都被很大程

度削弱，不同之处在于有力矩约束得到的外形压力

分布在 ５０％弦长前负压值较大，５０％弦长后负压值

则较小，则对应上表面的压心靠前，因此不会带来很

大的低头力矩，与气动力计算结果一致。

图 ３　 初始外形与无 ／有力矩约束优化设计外形表面压力对比
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　 　 通过算例 １的 ２ 种优化设计结果对比，验证了

所定义的目标函数，推导的伴随方程边界条件及梯

度求解公式是正确并有效的。
４．２　 算例 ２：某大展弦比飞翼减阻设计

采用本文所发展的方法，对某大展弦比飞翼进

行跨声速状态升力、俯仰力矩和面积约束下的减阻

优化设计。 设计点：Ｍａ＝ ０．７５，α＝ ４°，目标函数中各

部分的权值分别取：Ω１ ＝ ５０，Ω２ ＝ ２，Ω３ ＝ ０．００１，Ω４ ＝
０．５，限定升力系数、各剖面面积相对约束值变化不

超过 ５％，俯仰力矩－０．００４≤Ｃｍ≤０．００８；控制剖面取

机翼的 ４个剖面，每个剖面 ２６ 个设计变量，加上 ４
个剖面扭转角，共 １０８个设计变量。

表 ２给出了优化前后气动力系数及控制剖面面

积的具体数值变化。 优化迭代 ８ 步，阻力系数由初

始的 ０．０１６ ６５减小为 ０．０１５ ０６，下降约 ９．５５％；升力

系数由 ０．３６１ 变为 ０．３５５，减小 １．６６％，满足约束条

件；俯仰力矩系数由初始的 ０．００６ ２变为 ０．００３ ６，满
足约束条件；各控制剖面面积变化也满足约束指标。

图 ４给出了机翼展向不同站位剖面压力分布及

外形对比。 可以看到设计外形上表面压力负压峰值

区域减小，逆压梯度变小，展向不同位置的激波强度

都有不同程度的减弱，尤其在展向 ６０％ ～ ７０％范围

激波削弱明显。 对应剖面外形的主要变化趋势是最

大厚度略有减小，且弦向位置略有后移；扭转角主要

是靠近对称面的剖面有了一个较小的正扭转角，其
余剖面变化不大。

表 ２　 某大展弦比飞翼优化前后气动、几何特性对比

气动 ／几何特性 初始值 设计值 变化百分比 ／ ％

ＣＤ ０．０１６ ６５ ０．０１５ ０６ －９．５５

ＣＬ ０．３６１ ０ ０．３５５ ０ －１．６６

Ｃｍ ０．００６ ２ ０．００３ ６

Ｓ１ ／ ｍ２ ０．１０３ ４ ０．１０２ ７ －０．６８

Ｓ２ ／ ｍ２ ０．１０３ ４ ０．０９９ ６ －３．６８

Ｓ３ ／ ｍ２ ０．０８９ ６ ０．０８９ ４ －０．２２

Ｓ４ ／ ｍ２ ０．０７３ １ ０．０７３ ２ ０．１４

图 ４　 初始外形与优化外形展向不同剖面外形及压力对比

５　 结　 论

本文针对飞翼布局气动优化设计中的多目标多

约束问题，基于伴随方法和 Ｎ⁃Ｓ 方程发展了一种气

动优化设计方法，并先后进行了 ２ 种不同展弦比飞

翼布局的跨声速减阻优化设计，结果表明：

１） 通过构建合理的统一目标函数形式来解决

气动优化设计中的多目标多约束问题是合适的，根
据伴随方法基本原理推导的伴随方程物面边界条件

以及梯度求解方程是正确、有效的；
２） 所发展的设计方法在飞翼布局的多约束气

动优化设计问题上，具有良好的设计效果和优化效

率，因此在工程上具有广阔的应用前景。
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