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基于Isight的倾转旋翼飞行器前飞状态翼型优化

赵广,何国毅,王琦,罗云,王振
(南昌航空大学 飞行器工程学院,南昌暋330063)

摘暋要:倾转旋翼飞行器被认为是下一代旋翼类飞行器的主要发展方向,研究其机翼的气动优化设计,对于提

高该类飞行器的飞行性能具有重要意义。以 NACA2412为原始翼型,首先,采用 Hicks灢Henne方法进行翼型

参数化,并确定设计变量;其次,采用Isight集成翼型生成、网格划分、流场求解等软件,建立翼型自动优化平

台;然后,采用基于最优拉丁超立方设计(OptLHD)和径向基函数(RBF)的代理模型,并用多岛遗传算法(MI灢
GA)进行机翼优化;最后,将优化后的翼型生成三维机翼,进行气动特性计算。优化过程中,对比两种边界条件

的优化结果,以证明所用优化方法的有效性;为了减少计算量,使用动量源方法用作用盘代替旋翼。结果表明:

根据机翼展向来流速度分布进行翼型优化,在前飞状态下优化后的机翼的升阻比提高了66.03%。
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ModeBasedonIsight
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Abstract:Asoneofthemaindevelopmenttrendsofthenextgenerationrotor灢crafts,itisofimportantsignifi灢
cancetostudytheaerodynamicoptimizationdesignofitswingsforimprovingtheflightperformanceoftiltrotor
aircraft.NACA2412isemployedasthebenchmarkairfoil.Firstly,theairfoilparameterizationiscarriedoutby
Hicks灢Hennemethodandthedesignvariablesisdetermined;Secondly,thesoftwaresofIsight,meshgeneration
andflowfieldsolverareusedtobuildairfoilautomaticoptimizationplatform;Then,asurrogatemodelbasedon
optimalLatinhypercubedesign(OptLHD)andradialbasisfunction(RBF)isadopted,andmulti灢islandgenetic
algorithm(MIGA)isusedtooptimizetheairfoil;Finally,theoptimizedairfoilisusedtogeneratewingandthe
aerodynamiccharacteristicsarecalculated.Intheoptimizationprocess,theoptimizationresultsofthetwo
boundaryconditionsarecomparedtoprovetheeffectivenessoftheoptimizationmethod;therotorisreplacedby
actuatordiskbywayofmomentumsourcemethodtoreducethecomputationalcomplexity.Theresultsshow
thatthelift灢dragratiooftheoptimizedwingincreasesby66.03%intheforwardflightstatewhentheairfoilis
optimizedaccordingtotheinflowvelocitydistributionalongthewingspan.
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0暋引暋言

倾转旋翼飞行器不仅具有直升机的垂直起降

(VTOL)能力,同时拥有固定翼飞机的高速、长航

程特点,被认为是下一代旋翼类飞行器的主要发展

方向[1]。机翼作为飞行器的核心部件,其设计很大

程度上决定了飞行器的性能。开展对倾转旋翼飞

行器机翼的气动优化设计,对于提高倾转旋翼飞行

器飞行性能具有重要意义。
目前,国内外已在倾转旋翼飞行器的优化方面

做了大量研究。国外,L.Vigevano 等[2]总结了

NICETRIP项目进行的倾转旋翼飞行器 ERICA
的气动特性分析和一些部件(例如机身/机翼整流

罩、机翼等)的优化设计,在对机翼进行优化时,根
据旋翼滑流的影响,将机翼分为固定段(层流翼型)
和倾转段(湍流翼型),认为同时结合两种翼型的机

翼可实现明显的减阻效果,但未指出具体的优化过

程;M.K.Lee等[3]和R.L.T.Bevan等[4]通过在机

翼上安装一些附属装置提高飞行性能,例如在发动

机短舱外再增加一小段机翼,虽然机身重量略微增

加,但机翼升阻比却得以显著提高,或者在机翼上

安装涡流发生器,与干净机翼相比,可在减阻的同

时减少气流分离;M.Kim 等[5]采用主动控制的方

法,悬停模式在前缘和后缘同时使用射流,可减少

机翼所受下洗载荷;倾转模式只需在前缘使用射

流,可使阻力明显减小。
国内,针对倾转旋翼飞行器的机翼优化的研究

主要有:徐家宽等[6]、孙凯军等[7]指出处在滑流影

响下的机翼等部件与无滑流影响区域的流场特征

不同,螺旋桨滑流会对机翼升阻特性产生显著影

响。王科雷等[8]认为机翼优化时不考虑滑流影响,
实际工作状态与设计点存在偏离,导致气动特性得

不到提升。朱秋娴等[9]根据前飞状态下旋翼/机

身/短舱对机翼影响沿展向的分布,将机翼分成三

段,在每段取特征剖面采用代理模型进行优化,优
化后全机升阻比增大了36.78%,但优化细节未

给出。
综上,目前对于倾转旋翼飞行器机翼优化方面

涉及具体方法的研究仍较少。本文在前人研究的

基础上,根据“由于旋翼存在,导致前飞时机翼展向

位置气动环境不同暠这一实际,将机翼分为内外两

段,在每段选取代表性截面,并选择截面上的速度

表征两段机翼气动环境的不同,优化前飞状态两段

机翼翼型;通过对比两种速度设定的优化效果,以
期为倾转旋翼飞行器的气动布局设计提供一些有

参考意义的结论。

1暋流场求解方法

在直角坐标系下求解带有动量源项的 RANS
方程:
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式中:氀、p、E、H 分别为气体的密度、压强、总能和

总焓;V=[u,v,w]T 为气体的绝对速度;J为动量

源项。

2暋动量源方法及验证

由于精确求解旋翼需要在桨叶几何上生成贴

体网格,会导致网格数目过大,耗费大量的计算资

源。采用动量源方法时,旋翼用作用盘代替,桨叶

对气流的作用以动量源代替。可大幅降低网格数

量,提高计算效率。
作用盘即在旋翼叶片扫过的区域由一些有限

厚度的网格组成。动量源即在作用盘区域每个网

格中引入表示叶片对周围气体的作用力。作用盘

方向对应实际的旋翼桨盘方向。作用盘半径对应

实际桨叶半径。动量源S可表示为

S=Nb·-F
Vcell

·殼氂
2毿

(2)
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式中:Nb 为桨叶数量;F 为桨叶微段所受的气动

力,其计算基于叶素理论;殼氂为桨叶扫过该网格单

元时所转过的角度;Vcell为网格单元的体积。
为了验证动量源的计算精度,计算文献[10]的

算例,对比结果如图1所示,图1(a)和图1(b)分别

为桨盘下方不同位置处的动压对比。

(a)y=0.215R

(b)y=0.660R

图1暋旋翼下方动压分布与实验的对比

Fig.1暋Comparisonofthedynamicpressure

distributionunderrotorwithexperiment

从图1可以看出:动量源结果与文献的实验值

趋势一致,且结果较为接近,因为本文选取旋翼后

方代表性截面的速度分布做优化,此算例表明动量

源方法可以较为准确地模拟旋翼下方的动压(速
度)分布。

3暋物理模型及准确性验证

3.1暋物理模型

本文在倾转旋翼飞行器前飞状态下进行优化,
为了减小计算量,采用半翼展模型,如图2所示,旋
翼用作用盘(ActuatorDisk)代替。

图2暋倾转旋翼飞行器半翼展模型

Fig.2暋Halfwingspanmodeloftiltrotoraircraft

由于旋翼的影响,机翼可分为内侧机翼(Inner
Wing)自由来流区和外侧机翼(OuterWing)旋翼

尾流区[11],如图3所示。旋翼半径和两段机翼展

长 均 为 R。 优 化 前 两 段 机 翼 翼 型 均 为 NA灢
CA2412。

图3暋倾转旋翼飞行器机翼优化截面的选取

Fig.3暋Optimizationsectionselectionofthe

wingoftiltrotoraircraft

根据两段机翼所处来流速度的不同,取每段机

翼的代表性截面,对二维翼型 NACA2412进行优

化,分别得到翼型 Arifoil1、Airfoil2,再将优化后

的翼型各自拉伸成内侧机翼和外侧机翼。因为桨

叶的0.7R 处特征剖面的空气动力学特性具有代

表性[12],对于外侧机翼,取桨叶上此特征剖面对应

在机翼上的位置为代表性截面,即图 3 所示的

0.7R。对于内侧机翼,可视为处于自由来流中,可
取机翼中段为代表性截面,即图3中的0.8R。

本文在V曓 =15m/s,旋翼前进比毸=0.1(毸=
V曓/(毟暳R),毟 为旋翼角速度),机翼攻角毩=0曘的

工况下优化的,以升阻比 K 最大为优化目标。优

化前需先得出 Arifoil1、Airfoil2的升力和阻力

值。为了说明本文所用方法的有效性,采用两种速

度设定优化。设定一:优化时不考虑旋翼的影响,
内 侧 机 翼 和 外 侧 机 翼 翼 型 入 口 边 界 速 度 均 为
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15m/s;设定二:优化时考虑旋翼的影响,内侧机

翼翼型入口边界速度为15m/s,外侧机翼翼型入

口边界速度根据桨盘后方实际气流速度,采用大小

随位置变化的非均匀来流,如图4所示。计算域y
方向大小根据径向0.7R 处所取截面在桨盘上对

应的实际长度确定,如图5所示。这两种设定的区

别在于对外侧机翼翼型优化时边界条件的选择。

图4暋外侧机翼入口速度分布

Fig.4暋Outerwinginletvelocitydistribution

图5暋外侧机翼计算域网格

Fig.5暋Outerwingcomputationaldomainmesh

3.2暋计算精度验证

对二维翼型优化前,需计算翼型的升阻力系

数。根据文献[13]提供的 NACA4418翼型实验数

据,进行模拟计算。不同攻角下翼型升阻力系数与

实验值的对比如图6所示,可以看出:计算值与实

验值较为吻合。

图6暋计算精度验证

Fig.6暋Verificationofcomputationalaccuracy

3.3暋网格无关性验证

为了排除网格对优化结果的影响,计算四套网

格,网格数分别为 Mesh1(110 万)、Mesh2(142
万)、Mesh3(175万)和 Mesh4(202万)。网格定义

和分布如图7和表1所示,其中Ex、Ez 分别为机

翼弦向和展向边上的节点数,殼s为边界层第一层

网格高度。

图7暋机翼几何网格节点定义

Fig.7暋Definitionofwinggeometricmeshnode

表1暋四套网格的网格分布

Table1暋Distributionoffoursetsofmeshes

网格 Ex Ez 殼s/m

Mesh1 140 200 8暳10-4

Mesh2 190 240 5暳10-4

Mesh3 235 270 5暳10-4

Mesh4 250 300 3暳10-4

暋暋四套网格的计算结果如图8所示。

图8暋四套网格升力、阻力计算结果

Fig.8暋Foursetsofgridliftanddragcalculation

从图8可以看出:当网格数增加到175万时,
升力和阻力的波动已经很小,可认为计算结果几乎

不随网格数目的变化而变化。为了兼顾计算精度
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和计算代价,本文选取 Mesh3(175万)网格计算。

4暋翼型几何参数化

在对翼型进行优化设计时,直接改变的是控制

翼型生成的参数,进而实现翼型形状更新。因此必

须进行翼型参数化描述。

考虑到 Hicks灢Henne型函数方法应用广泛,

具有描述翼型精确、曲线平滑的优点[14],本文采用

以 Hicks灢Henne为型函数的线性扰动法,即新翼

型的几何形状由原始翼型和扰动的线性叠加来

表示。

yup=yup0+暺
h=6

h=1
ahfh(x)

ylow =ylow0+暺
h=6

h=1
ah+6fh(x

ì

î

í

ï
ï

ï
ï )

(3)

式中:yup、ylow分别为新翼型的上下翼面函数;yup0、

ylow0分别为原始翼型的上下翼面函数;h为控制翼

型生成的设计变量的个数。

理论上,设计变量h的个数越多,设计空间越

大,但同时计算量也会极大增加,通常单个翼面

h=4~9为宜[14]。本文取h=6,即翼型上下翼面

各有6个设计变量用于改变翼型形状。以型函数

fh(x)的系数ah、ah+6(h分别为1,2,3,4,5,6)

表示上下翼面控制翼型形状的设计变量。ah 的取

值范 围 为 [-0.01 ,0.05],ah+6 的 取 值 范 围

为[-0.05,0.01]。

采用改进的 Hicks灢Henne型函数fh(x)[15]。

fh(x)=

x0.25(1-x)·e-20x (h=1)

sin3(毿xe(h)) (2曑h曑5)

x0.75(1-x)0.1·e-20x (h=6

ì

î

í

ï
ï

ïï )
(4)

式中:e(h)=ln0.5/lnxh。

取xh(h分别为1,2,3,4,5,6)分别为0.15,

0.30,0.45,0.60,0.75,0.90。

Hicks灢Henne方法得到的翼型曲线如图9所

示。A1、A2 为设计变量ah 组成的向量。其中A1

=[0,0,0,0.05,0.05,0.05,0,0,0,-0.05,

-0.05,-0.05]T,A2=[0.05,0.05,0.05,0,0,0,

-0.05,-0.05,-0.05,0,0,0]T。

图9暋Hicks灢Henne方法得到的翼型曲线

Fig.9暋AirfoilcurvesgeneratedbyHicks灢Hennemethod

从图9可以看出:三组翼面曲线连续平滑,即
使在翼型前缘和后缘均有较大的扰动量,表明采用

改进的 Hicks灢Henne型函数能够满足对翼型参数

化的要求。

5暋基于Isight的优化设计流程

Isight优化流程如图10所示,采用Isight优

化平台集成翼型几何生成(MATLAB 程序)、网格

划分(Pointwise)和流场求解(Fluent)等软件,实现

翼型自动优化。

图10暋Isight优化流程

Fig.10暋Isightoptimizationprocess

代理模型的创建主要包括样本数据采集和代

理模型的选择。本文采用最优拉丁超立方设计

(OptLHD)方法生成300个样本点构造模型,另
用115个样本点用于误差分析,对升阻比 K 建立

代理模型。代理模型选 RBF模型,该模型的优点

是具有较强的拟合复杂非线性函数的能力。RBF
代理模型精度分析如表2所示。
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表2暋RBF代理模型精度分析

Table2暋RBFprecisionanalysisofsurrogatemodel

边界条件 气动参数 RSME R2

均匀来流 CL/CD 0.099 0.82
非均匀来流 CL/CD 0.095 0.84

暋暋代理模型生成后一定要查看可信度,一般要求

均方根误差RSME 小于0.2,相关系数R2 大于

0.9[16]。从表2可以看出:RSME 小于0.2,且R2

值较为接近0.9,因此认为建立的代理模型具有较

高的可信度,可代替数值仿真实现优化。
优化组件采用多岛遗传算法(MIGA),子群规

模为10,岛(子群)个数为10,总进化代数为10。

6暋翼型优化结果及分析

对于外侧机翼,由于优化时采用的边界条件不

同,即使是同一目标函数,优化后得到的翼型气动

外形也不同。优化后的外侧机翼如图11所示,可
以看出:与原始翼型 NACA2412对比,采用设定一

得到的外侧机翼优化翼型明显变厚,翼型后半段下

翼面上凸;设定二得到的外侧机翼优化翼型弯度明

显增大,厚度与原始翼型相比略有减少。

图11暋外侧机翼优化翼型与原始翼型的对比

Fig.11暋Comparisonofoptimizedairfoiland
originalairfoilofouterwing

外侧机翼翼型压力云图如图12所示,可以看

出:翼型上翼面上凸带来了更大的低压区;并且优

化后的翼型下翼面上凸部分出现高压区,有利于提

高升力系数。采用两种速度设定优化的翼型弯度

都比原始翼型更大,翼型弯度变大增大了翼型的有

效攻角,增加了升力系数。

(a)原始翼型

(b)速度设定一

(c)速度设定二

图12暋外侧机翼翼型的压力分布

Fig.12暋Pressuredistributionofouterwingairfoil

将优化后的翼型应用到三维机翼上,优化前后

气动性能对比如表3所示。

表3暋优化前后倾转旋翼飞行器气动性能对比

Table3暋Aerodynamicperformancecomparisonoftiltrotoraircraftbeforeandafteroptimization

机翼形式 CL CD CL/CD 殼CL/% 殼CD/% 殼(CL/CD)/%

原始机翼 0.1637 0.0381 4.2966 - - -

速度设定一 0.3754 0.0589 6.3735 +129.32 +54.59 +48.34

速度设定二 0.3731 0.0523 7.1338 +127.92 +37.27 +66.03
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暋暋从表3可以看出:两种速度设定虽然优化后阻

力系数增大,但升力系数增加幅度更大,都能提高

机翼的升阻比;对比两种速度设定,设定二优化的

翼型生成的三维机翼升力系数与设定一相当,但阻

力系数更小。
上述优化结果是在攻角毩为0曘时得到的。倾

转旋翼机前飞时有不同的飞行状态,因此本文计算

攻角从0曘~ 7曘范围内优化前后机翼的升阻比,如
图13所示。

图13暋倾转旋翼飞行器机翼升阻比优化前后对比

Fig.13暋Comparisonofliftdragratioofwingbeforeand

afteroptimizationoftiltrotoraircraft

从图13可以看出:在有限的攻角范围内,两种

速度设定均能起到优化作用,对升阻比的提升率随

攻角增大而减小,且设定二的优化效果好于设定

一;对于速度设定二,当攻角小于5曘时,对升阻比

有提升作用;而对于速度设定一,当攻角大于3曘
时,已经不能提高机翼升阻比。

7暋结暋论

(1)优化后的机翼升阻比提高,表明本文建立

的基于Isight自动优化平台及代理模型的方法适

用于倾转旋翼飞行器的翼型优化。
(2)本文所用的动量源方法,将旋翼桨叶对空

气的周期性扰动通过时间平均的方法转化为“准定

常暠流动,该方法能在较大程度上模拟旋翼下洗流

场特性。
(3)对比两种速度设定,设定一没有考虑旋翼

的影响,设定二的边界条件是根据旋翼后方的实际

气流速度确定的。设定二采用的边界条件更符合

实际,在0曘攻角时,比设定一优化的翼型生成的机

翼升阻比更大,且能在较大的攻角范围内提高机翼

升阻比。
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