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基于 modeFRONTIER 的翼型多目标优化设计 
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摘  要：基于modeFRONTIER软件系统构建了翼型气动多目标优化设计平台：翼型参数化采用

CST方法；网格更新通过求解椭圆方程，自动生成满足要求的C型网格；气动力计算采用基于雷

诺平均方程的精细求解方法；优化算法选择全局寻优的 NSGA-II 多目标遗传算法。基于该平

台完成了Rae2822翼型的双目标优化设计。优化结果表明，多目标优化设计可得到清晰的Pareto

前沿解分布；优化后的翼型在满足各项约束的前提下，具有更高的综合气动性能。 
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0 引言  

现代飞机设计中，气动外形设计将面临的要求、限制与矛盾会越来越多，这给依赖工程

经验“Cut and Try ”的试凑法和单点设计方法等传统设计方式提出了严峻的挑战。典型的气

动多目标优化问题，如现代大型民机的机翼设计，需要在巡航、起降、爬升等多个设计点之间

进行折衷，寻求综合最优解；但传统的设计方法并不能很好地处理此类问题，多数情况下仅仅

是找一个可满足各方约束条件的工程可行解，而非优化意义上的最优解。多目标优化设计就是

根据飞机的各种性能要求，建立相应的目标函数和各种约束条件，对外形进行参数化处理，获

取设计变量；然后采用现代数值优化方法，以定量分析的方式进行参数寻优，最终获得满足工

程要求的综合最优解。多目标优化设计技术弥补了传统设计方法处理多学科、多目标、多约束

设计问题的不足，因此更具有工程应用价值。翼型是机翼的心脏，特别是对于大型民用飞机，

它直接影响着飞机性能；因此，在实际工程中，非常有必要开展针对翼型的多目标优化设计研

究。 

 

1 几何参数化 

常用的翼型参数化方法有解析函数线性叠加法、多项式函数法，以及样条拟合方法等。2006

年，美国波音公司的Kulfan等提出了一种基于型函数/类函数变换的参数化方法(Class 

function / Shape function Transformation, CST)；该方法参数具有明确的几何意义，控制

参数少，适应性强，精度较好。Kulfan等提出的CST方法对翼型进行参数化的表达式如下： 

     

 翼型上、下表面分别为： 

    TEuuu yxxSxCy 
      

    TElll yxxSxCy 
 

    其中， TEuy ， TEly 分别为上、下表面后缘的 y 坐标。 

类函数定义：     21 1
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1N 和 2N 分别取0.5和1.0；
i

uA 和
i

lA 为待定系数；  xS i 为Bernstein多项式。 

Kulfan经过推导指出，
0

uA 和
0

lA 与翼型的前缘半径有直接联系： 
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00
  

 

由上述分析可知，只要确定系数 iAu 和 iAl ，整个翼型就可以确定；可采用最小二乘法求

解得到这些参数。为减少翼型优化过程中直接求解该系数的计算量，本文采用基于扰动的CST

方法，不直接求解原系数，而仅给出扰动系数；根据扰动系数，采用CST方法生成扰动曲线，

叠加到原翼型几何上，生成新的翼型几何。当扰动系数为0时，即生成原翼型。这样，扰动参

数就是翼型的设计变量。 

 

2 气动力结算器与网格 

为准确预测翼型气动力特性，采用基于三维雷诺平均Navier-Stokes方程（RANS）求解程

序，CCFD-MB。它采用有限体积法和多块结构网格求解RANS方程，湍流模型包括SA一方程模型

和Menter–SST两方程模型。 

 

三维积分形式的雷诺平均Navier-Stokes方程如下： 

    



0dSnfdVQ

t
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式中，V 为控制体体积，S 为控制体表面面积，Q

为守恒量， f


为通过表面 S 的无粘通量和粘

性通量之和，n

为控制体表面 S 的外法向单位矢量。以有限体积法构造空间半离散格式，无粘

通量项采用二阶 Roe 迎风通量差分格式离散，粘性通量项采用中心差分格式离散，隐式时间推

进，采用多重网格技术加速收敛。 

 

通过求解椭圆方程，生成满足 RANS 方程求解所需的 C型结构网格。网格规模为：345×101

（图 4），第一层网格距壁面为 2.0e-6 个单位弦长；网格如图 1所示。 
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(a)全局网格                       (b)细节网格 

图 1  翼型的 C型网格 

 

3 优化平台 

modeFrontier 是由意大利 ESTECO 公司推出的多目标优化软件，已经被欧洲、日本的各大

汽车公司及航空宇航部门所使用。该软件界面友好直观，可方便集成各种商业软件以及自编程

序，灵活构建各种优化设计模型，具备非常优秀的优化算法和响应面算法，具备跨平台工作能

力，适合大型工程问题的优化设计。 

 

翼型优化设计采用 modeFRONTIER 软件作为系统平台，集成翼型参数化模块、网格生成模

块、气动力分析模块等，并根据人工经验增加若干约束。翼型优化设计平台如图 2。 

 

优化设计算法采用 modeFRONTIER软件系统中的 NSGA-II（Non-dominated Sorting Genetic 

Algorithm II）多目标遗传算法。该算法根据产生的各种非劣前沿，采用一种快速的非支配排

序方法，从而减少了算法运行的整体时间。NSGA-II 还使用了排挤算法来代替共享函数算法，

使其无需确定一个共享参数就能控制个体的分布；并引入了精英保留策略，提高种群的整体进

化水平。在约束处理面，NSGA-II 算法加入了一种高效的约束处理机制，其不采用任何罚函数
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方法，而是通过引入一种虚拟的越界值，为所有的等式或不等式约束条件提供一种通用的解决

方案。NSGA-II 算法由于操作简单，具有全局搜索能力，而且有较好的收敛速度，已成为多目

标优化领域的基准算法之一。 

 

 

 

图 2  优化设计平台 

 

4 算例 

Rae2822 翼型双目标优化设计 

1) 设计状态： 

Case1: Ma=0.65, CL=1.0, Re=5.0 e6； 

Case2: Ma=0.80, CL=0.8, Re=5.0 e6。 

 

2) 优化目标：各工况阻力最小 

 

3) 约束条件： 

a)翼型面积和最大厚度不减； 

b)前缘半径不减小； 

c)低头力矩系数小于 0.1。 

 

4) 参数化与网格： 
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采用8阶CST方法对翼型进行参数化，设计变量共计17个。计算网格采用求解椭圆型方程，

生成C型结构网格(图1)；网格更新通过网格生成程序，按照新的翼型坐标点重新生成；气动力

求解器采用CCFD-MB，湍流模型选择SA模型。 

 

5) 设计流程： 

采用modeFRONTIER构建的双目标优化设计流程如图3。随机产生35个初始种群，采用

NSGA-II算法，进化：40代。 

 

6) 优化结果： 

图4给出了优化后所有解在双设计点平面上的分布；其中深色实心点为可行解（Feasible），

浅色虚心点为不满足约束的不可行解（Unfeasible）。图5为滤除不可行解后的可行解分布，

从中可以看到清晰的Pareto前沿分布。图6标出了Rae2822翼型的原始解。我们期望的典型优化

解包括：A,B,C三个，A翼型在工况2阻力略小于原始翼型的前提下，工况1阻力最小；C翼型在

工况1阻力略小于原始翼型的前提下，工况2阻力最小；B翼型为A翼型与C翼型的折衷。图7为A、

B、C三个翼型同Rae2822原始翼型的几何对比，B的几何刚好处在A与C之间。图8和图9为两工况

下各翼型的压力分布对比。 

 

图 3  翼型双目标优化流程 
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图 4  可行解与不可行解分布                 图 5  Pareto 前沿解分布 

 

    图 6  最优解选取图                  图 7  优化翼型同原始翼型的几何对比 

图 8 工况 1下各解的压力分布对比              图 9  工况 2下各解的压力分布对比 
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表1和表2分别给出了两个工况下各翼型的气动力结果，可以看到相对于原始翼型，优化翼

型在满足各种约束的前提下，性能有了明显提升；折衷方案B翼型在两个设计点上综合性能较

优，相对于原翼型，工况1和工况2的计算阻力分别降低了约40 Counts和80 Counts。 

表1 工况 1气动力结果对比 

 Ma CL CD CM Δ CD 

Rae2822 0.65 1.0 0.02547 -0.05 0.00000 

A-Foil 0.65 1.0 0.01835 -0.061 -0.00712 

B-Foil 0.65 1.0 0.02142 -0.065 -0.00405 

C-Foil 0.65 1.0 0.02522 -0.069 -0.00025 

 

表2 工况 2气动力结果对比 

 Ma CL CD CM Δ CD 

Rae2822 0.75 0.8 0.04105 -0.083 0.00000 

A-Foil 0.75 0.8 0.03981 -0.099 -0.00124 

B-Foil 0.75 0.8 0.03356 -0.099 -0.00799 

C-Foil 0.75 0.8 0.02715 -0.098 -0.01390 

 

5 结论 

翼型设计是民用飞机研制中非常重要的内容之一。在实际工程中，往往需要根据多种性能

要求，对翼型开展多目标优化设计。本文基于modeFRONTIER软件系统，构建了面向工程实际的

翼型气动多目标优化设计平台。翼型参数化建模采用CST方法；网格更新通过椭圆方程程序，

自动生成满足要求的C型网格；气动力计算采用基于RANS方程的精细气动力求解方法；优化算

法选择全局寻优的 NSGA-II多目标遗传算法。通过Rae2822翼型的双目标优化设计，对平台技

术进行了验证。设计结果表明：基于modeFRONTIER的多目标优化设计可得到清晰的Pareto前沿

解分布；优化后的翼型在满足各项约束的前提下，具备更高的综合气动性能。 
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