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摘 要 目标函数计算失真和选择合适的间接目标函数以减少机时是多段翼型优化计

算要解决的关键问题
。

通过大量分析计算
,

对上述问题提出了下述解决办法二 限制汇流强

度使翼段间缝隙不过分狭窄
,

以解决目标函数计算失真问题
。

前缘缝翼优化时
,

用主翼面

上的分离点位置作为间接目标函数 Κ 对后缘襟冀则分别以翼型升力值和分离点位置作为间

接 目标函数
,

进行优化计算
。

在间接目标函数优化的基础上再用最大升力系数为目标函数

作少量验算即可获得可信的优化结果
。

实践证明这样可节省大量机时
。
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多段翼型优化设计问题以往只能依靠大量风洞实验解决
。

优化设计的数值计算方法虽

日益受到重视
,

但至今未能看到较成熟的
、

有工程实用价值的成果
。

现以多段翼型失速特性计算程序 〔’〕 %以下简称分析程序) 为基础
,

借助 2Δ <Χ; 的
“

多段翼型增升原理分析
”
〔∋〕

,

使翼段间缝隙过于狭窄时
,

分析程序计算失真并导致优化

计算失败的问题得以解决
。

考虑到直接使用 46Δ
>、

作为目标函数太费机时
,

很难投人实际

Ψ Ψ 年 Ζ 月 ∋ 日收到
,

Ψ Ψ 年 ∋ 月 日收到修改稿
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应用
,

设想以间接 目标函数 %翼面分离点位置
、

一定迎角下翼型升力值
、

特定翼段上吸力

峰值等 ) 代替 4= ,
、

对多段翼进行优化
。

通过分析
、

计算对不同设计情况确定合适的 %节

省机时
,

且能在间接 目标函数优化的基础上再用 46Δ
> 、

作目标函数作少量验算即可得到可

信的优化结果) 间接目标函数
。

分析程序在翼段间缝隙很小时存在的问题

分析程序 〔’〕采用粘 [ 位流迭代方法计算多段翼型失速分离特性
。

用高阶面元法求位

流解
〔刃 二 以积分方程法进行边界层计算

,

并计及边界层汇流效应 Κ 翼段上有后缘分离时

考虑分离尾迹的影响
〔∴ , ,

进行粘 [ 位流迭代直至收敛
。

该方法在一般情形下能获得满意

结果
。

但翼段间缝隙很小时却无法避免 下述问题
Ω
翼型的最大升力系数计算值偏高Κ 且随

缝隙减小多段翼型 Μ 6Δ
> 、

计算值增加
,

这些与实际情况不符
。

这是由于翼段间缝隙很刁咐
位流计算能算出更大的缝隙出 口速度Κ 从而粘流边界层计算中得到的翼段上边界层较薄 Κ

分离
、

失速推迟
,

导致 Μ 6Δ
> 、

计算偏大
。

尽管考虑了汇合边界层
,

由于计算仍以位流结果

作基础
, ] ]

;述问题只能相对缓和无法避免
。

要彻底解决计算失真问题
,

办法是放弃粘 [ 位

流迭代方法
,

采用 ∃ 一Γ 方程解
〔Τ〕 ,

但现有计算条件下还不现实
。

∋ 多段翼型的优化计算

目标
Ω 多段翼型各段外型已知情况 厂

,

选择最佳相对位置使多段翼型的最大升力系数

为最大

设计变量 Ω 缝隙高 3 > Υ
、

翼段间重叠量 凡
。

%文中所有长度均用弦长无量纲化 )
。

优化 自变量 Ω 襟翼前缘点或后缘点或转动铰链点的 %Π
,

力 坐标
。

对 卜述问题采用 +∀ Θ Α== 共扼梯度法进行 Β算例调试
。

在 3 5 %⊥卜 带 ( _ 弦长后缘

襟翼
、

襟冀偏角为 (
。

的算例中
,

经过 ∋( (( Δ <? 4+/ 运行 %−Ρ . ∴ ∴ 计算机 )
,

得到

Β与文献 &⎯ 实验值相吻合的襟翼最佳配置位置及对应的最大升力系数
。

但其它算例中甚

至只是将上例的襟翼偏角改为 ∴(
。 ,

也末能得到与实验相吻合的结果
。

其原因是 小缝隙

时 目标函数计算失真引起的
,

缝隙越小 Μ 6?=
> 、

越大
,

从而导致优化计算失败
。

为此使用粘

[ 位流迭代法时
,

须加入经验性约束条件
。

由 于实际采用的 多段翼型缝隙较大
, 一

般

3 >+ 少∋ _
,

因此有人采用 3 >Υ 乒∋ _ 作为约束条件
。

文献αΖ 的实验结果 %图 ) 给出不同

Φ
、

=犷缝翼最佳位置
,

其缝隙均 小于 ∋_ 弦 长
,

因此 3 >Υ 夕∋ _ 不宜作约束条件
。

经过大量

算例考查
,

发现以 厂准则具有较大合理性
,

即
“

多段翼型最佳设计应避免边界层汇合现

象
” 汇∋〕 对 干后缘襟翼 %如 3 5 %Θ 卜

、

3 5‘Θ 卜∋ 和 7一 等翼剖面) 实验最佳配置点

时上游翼段尾迹几乎与 卜游翼段翼面相切
。

前缘缝翼结果稍有不同
,

如文献 Ζ⎯ 中带前缘

缝翼的翼型 ∃ 5 45 & ∴ 5 ∗−∗
,

取实验最佳位置计算出的结果往往是主翼上翼面有部分汇流

区
,

其他算例也有类似结果
。

为此现采用以下约束条件
Ω
在前缘缝翼优化计算中

,

采用主

翼段 上表面汇流区起始点不能小于主翼弦长的 ( _ Κ 在后缘襟翼优化计算中
,

则采用后

缘襟翼上表面不能有汇流区
。

此外
,

+∀ Θ Α ? 优化方法对单峰值问题有效
,

为保证计算结果可信
,

并便于控制计算
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量和计算精度
,

计算中先以粗网格作全平面搜索找出较优区域
。

在较优区域中用细网格进

行 + ∀ Θ Α== 优化计算
,

这样在一般情况下均能找出相对最佳点
。

目标函数的转移

尽管取翼型的最大升力系数为目标函数是最直接的
,

但如上所述
,

优化计算需时很

长
,

在现有计算 条件下难以用 于工程计算
。

采用 减少 46Δ
> Κ

计算时间的方法会影响

Μ 、
> 、

的计算精度
,

且机时不可能节省很多
。

改进优化方法也不能根本解决问题
。

唯一可

行的办法是转移目标函数
。

#

前缘缝翼情况

前缘缝翼偏角确定后
,

在以 46Δ
> Κ

为目标函数优化前缘缝翼位置的过程中
,

发现

46Δ
> 、

与主翼上表面分离情况关系密切
,

推迟主翼上表面分离
,

延缓失速即可获得最大的

Μ 6Δ
> Π 。

因此
,

可选取某特定迎角下主翼上表面分离点位置作为目标函数
,

并假设分离点

越靠后 46Δ
> 、

越大
。

经验证明
,

特定迎角应选在多段翼型的失速迎角附近
,

否则计算针对

性不强或发生无分离中止现象
。

通过试算可自动生成这一特定迎角
,

使计算既具针对性又

不失普遍性
。

结果证明
,

这种间接目标函数对常见多段翼型的前缘缝翼位置优化设计很有

效
。

在此基础上选取几点进行 Μ 6Δ
>、

验算可得到更为可靠的结果
。

主翼上吸力峰与分离点位置有密切关系
,

因此亦可采用吸力峰作目标函数
。

吸力峰作

为目标函数较分离点更为间接 Κ 并且即使在单方向优化搜索中也会出现局部小振荡
。

这将

影响计算精度
,

甚至导致优化失败
,

因而较少采用
。

∋ 后缘襟翼 %主要指单缝襟翼 ) 情况

在后缘襟翼位置优化过程中
,

影响 46Δ
> 、

的因素有 Ω %>) 定迎角下翼型位流升力值 Κ

%Λ ) 某特定迎角下自身翼段上分离点相对位置 Κ %Μ) 主翼段上分离点位置
。

因此可选取上

述三个参数中的任一个为间接目标函数
。

三个间接目标函数得到的优化结果是不一致的
,

通常以位流升力值作为间接目标函数算得的结果相对合理
。

为了增加优化的可靠性
,

依次

取不 同目标函数进行优化
,

分别找出襟翼相应的最佳位置
,

并比较其 46Δ
> 、

的优劣后定出

较优结果
。

在此基础上再作 46Δ
>、

为目标的大致搜索
,

就可得到较合理而且可信的结论
。

不同的算例计算已证明了这种方法的可行性
,

同时也能达到大大减少机时的 目的
。

Ζ _
‘‘ 月月

??? β 一 一β 口口州吧留曰口口

厂厂厂厂兮厉, 了了

刀尸 β & 沐 (
石 ∗

△

实验〔Ζ χ

本文计算

∋ ( ∋ ∋ ∋ ∴ ∋ & ∋  (

氏 %
∀

)

图 ∃ 5 Μ 5 &∴ 5 ( ( 翼型缝翼部分示意图 图 ∋ 翼型 δ
Δ > Κ

随前缘缝翼偏角 占
,

的变化
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实 狡结 果 丫 计算优化位置
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,
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,

34 了

图 )

:; < 占
、
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,

9

缝翼优化配置位置及 > 0 #33?
、

值

≅Α< 乃
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,

&
33卜&
,,3&33卜
,

&
&&,
3,

∀
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∀,3

3&
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∀∀∀

∀∀
&∀

4
,

」

实验 : 位置 自

日
一

算 : 位置 卜

汁算 :位置 = <

计算 : 位置 助

一
.

口
& 4 =4 ) 4

曰 :
。

例 3 Ε Φ > Φ 9( Φ 4∀ Γ带前缘缝翼翼型 :图

3< 该翼型在文献 35Η 中有较详细的实验优

化结果
。

选取图中 戈
、

夕‘

作计算优化 自变

量
。

图 = 为前缘缝翼偏角 占
、

与优化配 置
一

「

翼 型 >、
。、

之 间 的 关 系
。

其 中 实 验

Ι ∀ϑ
; 、ϑ ;Κ< Β 3

,

6(
,

对应 Δ
、
二 =7 9

。 二
计算的

自
ϑ ;Κ :

二
、 < Β 3

,

1 1
,

对应 乃
、
二 =( 5

4 ,

两者符

合得较好

图 ) 给出 该翼型 石
、
二 =)

,

9
、

、

=7 ,9
‘、

和

= 5
,

9
>

下缝翼优化配置图
。

实验给出最大升

力系数等值线 + 计算给出最佳配置位置
,

计

算结果 与实验峰值相差极小
。

从 计算结果

看
,

尽管无法算出类似于实验的双峰值
,

但

在优化结果附近
,

最大升力系数随缝翼位置

的变化趋势与实验吻合
。

图 ( 为 巧二 =丘9
。

图 ( Λ 二 = 7
,

9 时对应三个缝翼位置的升力曲线
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时对应图 %Λ) 所示各位置的升力计算结果
。

由图可见
,

计算优化点 %位置 ) 与实验优化

点 %位置 =) 处的升力曲线计算值几乎重合
。

实验结果 %图 %Λ )) 尽管稍有不同
,

但均

落在 η
Δ > Ω ι

#

 Τ 的范围内
。

在优化计算的起始位置 %位置 ∋) 处
,

尽管与位置 相差不

远
,

但实验 Μ 6Δ
> 、 ϕ

#

ΖΤ
,

计算 Μ 6Δ
> 、 γ

#

Ζ
。

由此可见
,

用上述方法进行前缘缝翼优化设

计计算
,

尽管无法保证绝对最佳
,

但肯定是较优配置
,

从而为设计者提供可参考的数据
。

在一个 Η
,

下找出最佳 ΠΓ
、

Ι
,

并算出该位置处翼型气动特性
,

在 −Ρ . ∴ ∴ 计算机上约需

∋ (Δ <? %4+/ )
。

例 ∋ 带 ( _ 弦长富勒襟翼的 3 5 %Θ 卜 翼型
,

该翼型的最佳配置位置在文献=&⎯ 上有实验

结果报道
。

图 Τ 为文献 α&⎯ 上有对应实验结果的两个状态
。

计算优化点与实验最佳点符合

得很好
。

由于间接目标函数不是单一的
,

计算图 Τ %Λ) 约需 ∋(( Δ <?% 4+9 )
,

也比直接用

η
Δ >、

作 目标函数小了一个数量级
,

并保证了计算精度
。

—
实验结果

一 &」

κ 计算结 果

Π , %怀 )
, 。 Ω

%沁 )

#

Τ

#

Ζ

冬
#
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