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摘　要：类别形状函数变换（ＣＳＴ）方法是通过类别函数和形状函数来表示几何外形的新型气动外形参数化方法。通过

考察参数化过程线性系统的条件数以及对翼型的表示误差，研究了Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式阶数（ＢＰＯ）对ＣＳＴ方法单值性和精

度的影响，并将ＣＳＴ方法与Ｂ样条法、ＨｉｃｋｓＨｅｎｎｅ法和参数化翼型（ＰＡＲＳＥＣ）法的参数数量和表示精度进行了对比。

使用基于ＣＳＴ参数化方法的远场组元（ＦＣＥ）激波阻力优化方法对超声速机翼进行外形优化，优化后的机翼其激波阻力

降低达６１％。研究结果表明：ＣＳＴ方法具有参数少，精度高的优点；为保证表示精度，同时避免病态参数化过程，应使用

４阶以上、１０阶以下的Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式定义形状函数。

关键词：类别形状函数变换；线性系统；参数化；多项式；减阻；外形优化

中图分类号：Ｖ２２１＋．９２；Ｖ２２４　　　文献标识码：Ａ

　　在飞行器及其部件的气动优化设计过程中，

气动外形参数化方法的性质对计算时间、设计空

间的本质特性与范围有着十分深刻的影响［１３］。

搜索设计空间的计算量随着设计参数的增加而呈

指数倍增长，优化设计所选用的参数化方法在保

证最优解包含在设计空间中的同时，必须能够使

用尽量少的参数和足够高的精度来定义几何外

形，以降低设计过程中的计算量。

Ｋｕｌｆａｎ等提出使用一个类别函数 （Ｃｌａｓｓ

Ｆｕｎｃｔｉｏｎ）和一个形状函数（ＳｈａｐｅＦｕｎｃｔｉｏｎ）来表

示几何外形的类别形状函数变换（ＣｌａｓｓＳｈａｐｅ

Ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ＣＳＴ），并通过对大量翼型的最

小二乘拟合计算，得到了表示形状函数的Ｂｅｒｎ

ｓｔｅｉｎ多项式阶数（ＢｅｒｎｓｔｅｉｎＰｏｌｙｎｏｍｉａｌＯｒｄｅｒ，

ＢＰＯ）的经验取值范围
［４６］。ＣＳＴ方法中，类别函

数用来定义几何外形的种类，从而形成基本的几

何外形，所有同类型几何外形都由这个基本外形

派生出来。形状函数的作用是对类别函数所形成

的基本外形进行修正，从而生成设计过程所需要

的几何外形。使用Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式作为形状函

数的基函数时，ＣＳＴ参数化的定义式与Ｂｅｚｉｅｒ曲

线的数学表达式相似。Ｌａｎｅ等指出，与Ｂｅｚｉｅｒ曲

线相比，ＣＳＴ参数化方法可以使用更少的参数来

表示翼型，这主要是因为通过合理的选择类别函

数，ＣＳＴ曲线在没有进行参数调整的时候就与翼

型曲线十分相似［７］。

Ｃｅｚｅ等对３６阶 Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式定义的

ＣＳＴ参数化过程的研究发现，其最小二乘拟合过

程是严重病态的［８］。事实上，合理并且必要的

Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式阶数取值要小得多。本文从数

学性态和表示精度方面对 ＣＳＴ参数化方法的

Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式阶数合理取值范围进行研究，并

在该范围内将ＣＳＴ方法和其他参数化方法进行

对比，最后在超声速机翼的外形优化算例中对其

进行应用。论文的研究对全面认识ＣＳＴ参数化

方法及其在外形优化设计中的应用有一定的指导
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和参考价值。

１　基本原理

ＣＳＴ参数化表示方法使用一个类别函数

犆
犖
１

犖
２

（ψ）和一个形状函数犛（ψ）来表示一个后缘封

闭的翼型：

ζ（ψ）＝犆
犖
１

犖
２

（ψ）犛（ψ） （１）

式中：ζ＝狕／犮；ψ＝狓／犮。其中：犮为翼型弦长，狓为

翼型狓轴坐标，狕为翼型狕轴坐标。犖１ 和犖２ 定

义了所表示的几何外形的类别。

若翼型后缘不封闭，则在式（１）的基础上添加

一个后缘厚度项，得到后缘不封闭的翼型公式：

ζ（ψ）＝犆
犖
１

犖
２

（ψ）犛（ψ）＋ψΔζｔｅ （２）

式中：Δζｔｅ为翼型后缘相对狕轴坐标。类别函数

定义为

犆
犖
１

犖
２

（ψ）＝ψ
犖
１ （１－ψ）

犖
２ （３）

美国国家航空咨询委员会（ＮＡＣＡ）系列圆头尖尾

翼型类别函数取 犖１＝０．５，犖２＝１．０；双圆弧翼

型，则犖１＝１．０，犖２＝１．０；犖１＝０．７５，犖２＝０．７５

时，类别函数曲线就定义了一个ＳｅａｒｓＨａａｃｋ旋

成体，如图１所示。

图１　不同类别函数代表的几何外形

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｅｓｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｌａｓｓｆｕｎｃｔｉｏｎｓ

ＣＳＴ参数化方法的形状函数犛（ψ）可以使用

多种方法进行定义［９１１］。通常用狀阶Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ

多项式的加权和作为犛（ψ）的表达式，即

犛（ψ）＝∑
狀

犻＝０

犫犻犅
犻
狀（ψ）＝∑

狀

犻＝０

犫犻［犓
犻
狀ψ
犻（１－ψ）

狀－犻］

犓犻狀 ＝
狀！

犻！（狀－犻）

烅

烄

烆 ！

（４）

式中：犅犻狀 为Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式，犻为多项式中的指

数，狀为多项式阶数；犓犻狀 为组合数；犫犻（犻＝０，１，…，

狀）为引进的权重因子，组成几何外形的狀＋１阶参

数向量犫，当犫＝１时，由Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式的性质

可以得到犛（ψ）＝１，称为单位形状函数，相应的翼

型为单位翼型（ＵｎｉｔＡｉｒｆｏｉｌ），即类别函数表示的

基本翼型。

另一种形状函数定义形式是使用Ｂ样条基

函数加权和作为犛（ψ）的表达式，即

犛（ψ）＝∑
狀

犻＝０

犫犻犖
犻
犽（ψ） （５）

式中：犽次Ｂ样条基函数犖犻犽（ψ）是定义在节点向量

犜＝［狋０　狋１　…　狋狀＋犽＋１］上的分段多项式，其值可

使用ｄｅＢｏｏｒＣｏｘ递推定义公式进行确定
［１２１３］，即

犖犻０（ψ） 烅

烄

烆

＝

１　　狋犻≤ψ≤狋犻＋１

０　　Ｏｔｈｅｒｗｉｓｅ

犖犻犽（ψ）＝
ψ－狋犻
狋犻＋犽－狋犻

犖犻犽－１（ψ）＋

　
狋犻＋犽＋１－ψ
狋犻＋犽＋１－狋犻＋１

犖犻＋１犽－１（ψ）

０

０
＝

烅

烄

烆
０

（６）

　　由Ｂ样条基函数的规范性可知，犫＝１时，也可

以得到单位形状函数犛（ψ）＝１和相应的单位翼型。

如图２所示，当狀＝６、犽＝３时，一组系数向量犫＝

［１．０　１．３　０．８　０．７　０．７　０．８　１．３　１．０］通过

以上两种形状函数定义所确定的两种翼型形状。

图２　两种形状函数生成的翼型对比

Ｆｉｇ．２　 Ａｉｒｆｏｉｌｓｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｈａｐｅ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ
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从图２中可以看出，当所选择的系数向量振

荡很剧烈，明显偏离常规翼型的基本形状时，

Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式定义的形状函数仍然能够生成

外形相对光滑，较为合理的翼型曲线，即基于

Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式的ＣＳＴ参数化方法对设计参数

的突变振荡具有较高的过滤能力。而Ｂ样条基

函数定义的形状函数则生成了有明显凹陷的翼型

曲线。这样的结果与Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式基函数的

整体性和Ｂ样条基函数的局部支撑性有关。

２　单值性

气动外形优化设计中，对给定几何外形添加

一个微弱扰动，其对应的参数向量的变化也应是

微弱的。反过来说，对一组设计参数向量添加一

个在给定精度范围内的扰动，得到的几何外形扰

动也应该控制在一定范围内。为了分析ＣＳＴ参

数化方法的单值性，考虑线性方程组：

ζ０（ψ０）ζ１（ψ０） … ζ狀（ψ０）

ζ０（ψ１）



ζ１（ψ１）



…

…
ζ狀（ψ１）



ζ０（ψ狀）ζ１（ψ狀） … ζ狀（ψ狀

熿

燀

燄

燅）

犫０

犫１



犫

熿

燀

燄

燅狀

＝

ζ（ψ０）

ζ（ψ１）



ζ（ψ狀

熿

燀

燄

燅）

（７）

式中：

ζ犻（ψ）＝犆
犖
１

犖
２

（ψ）犓
犻
狀ψ
犻（１－ψ）

狀－犻

ψ犻∈ （０，１）　　（犻＝０，１，…，狀
烅
烄

烆 ）

　　已知几何外形的控制点（ψ犻，ζ（ψ犻）），根据定

义，方程式（７）表示了ＣＳＴ参数化方法对一个二

维几何外形的描述过程。

方程式（７）的系数矩阵记为 犕，其特征值和

条件数直接影响方程组的性态。取ψ犻 在［０．０５，

０．９５］上平均分布，令犖１＝０．５、犖２＝１．０，从图３

可以看出，随着所使用的Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式阶数的

增大，参数化矩阵的谱条件数迅速增大。图４为

参数化矩阵的特征值的模值分布情况，从图上可

以看出，随着设计参数的增加，虽然最大特征值一

直变化不大，最小特征值却迅速向０逼近，从而导

致在参数个数较多时，参数化矩阵几乎是奇异的。

矩阵条件数越大，矩阵越趋于病态。参数化矩阵

与右端列向量很小的波动，也会引起解向量犫很

大的变化，反之亦然。优化计算中，会出现两组

截然不同的参数向量犫却生成两个十分接近的

几何外形，二者的差异可能小于一个网格单元

的尺度。对其他ψ犻分布情况的计算也能得到相

同的结论。

图３　参数化矩阵的谱条件数

Ｆｉｇ．３　Ｓｐｅｃｔｒａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｎｕｍｂｅｒｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ

ｍａｔｒｉｘ

图４　参数化矩阵的特征值的模

Ｆｉｇ．４　Ｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｍｏｄｕｌｉｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｍａｔｒｉｘ

已知单位翼型的参数向量犫＝１，在Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ

多项式阶数ＢＰＯ＝６和ＢＰＯ＝１２的情况下，使用

最小二乘法对犆０．５１．０所表示的单位翼型进行逼近，

计算得到的参数向量与单位参数向量的对比如图

５所示。从图５可以看出，使用１２阶Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多

项式逼近单位翼型时，得到的参数向量与单位参数

向量差别很大，但是两组参数所得到的几何外形

却十分相似。逼近得到的翼型与标准单位翼型之

间的均方根误差只有６．６６×１０－５。另一方面，使

用６阶Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式逼近单位翼型时，得到参

数向量与单位参数向量十分接近，且逼近得到的
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图５　单位翼型的３组参数向量

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｒｅｅｓｅｔｓｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｕｎｉｔａｉｒｆｏｉｌ

翼 型 与 标 准 单 位 翼 型 之 间 均 方 根 误 差 为

１．６７×１０－６，也比１２阶多项式的逼近精度高。由

此可见，过高阶的Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式不仅造成参数

化过程的病态，还会造成对几何外形的表示精度

的降低。

由以上结果可以看出：表示形状函数时，如果

使用过高阶的Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式的阶数，会导致参

数化过程的病态化，使ＣＳＴ方法对几何外形表示

的单值性变差。在这种情况下，任何基于梯度的

优化算法的性能都将大大降低。所以在使用

ＣＳＴ参数化方法进行几何外形的参数化时，应该

合理地选择多项式的阶数，既要保证表示精度，又

要保证参数化过程数学性态良好。

３　表示精度

３．１　对称翼型的犆犛犜参数化表示精度

对称翼型由于上下表面的形状完全相同，所以

只需要对上表面进行参数化表示，就可以得到整个

翼型形状。本文通过使用ＣＳＴ参数化方法对ＮＡ

ＣＡ００１２翼型进行参数化表示，研究Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项

式的阶数与ＣＳＴ参数化表示精度的关系。

取犆０．５１．０作为类别函数，图６为分别使用Ｂｅｒｎ

ｓｔｅｉｎ多项式ＢＰＯ＝２，４，６，８时的ＣＳＴ方法对ＮＡ

ＣＡ００１２翼型进行参数化表示的残差。从图６可以

看出，对 ＮＡＣＡ００１２翼型进行参数化表示时，使

用ＢＰＯ＝２就可以达到很高的精度，满足一般风

洞模型的精度要求。这样的结果可能是因为ＮＡ

图６　ＮＡＣＡ００１２翼型的ＣＳＴ参数化残差

Ｆｉｇ．６　ＣＳＴｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｉｄｕａｌｓｏｆＮＡＣＡ００１２

ａｉｒｆｏｉｌ

ＣＡ００１２翼型曲线本来就是使用多项式进行定义

的，所以使用多项式对其进行参数化时，即使较低

阶的Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式也可以达到很好的效果。图

７给出了ＢＰＯ＝２时的ＣＳＴ参数化翼型与 ＮＡ

ＣＡ００１２翼型对比，由图７可看出两种翼型基本重合。

图７　ＣＳＴ参数化翼型与ＮＡＣＡ００１２翼型对比

Ｆｉｇ．７　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎＣＳＴｐａｒａｍｅｔｒｉｃａｉｒｆｏｉｌａｎｄ

ＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌ

３．２　 有弯度翼型的犆犛犜参数化表示精度

有弯度翼型上下表面的形状不同，上表面和

下表面曲线必须分别表示。在对有弯度翼型的参

数化精度研究中，本文使用英国皇家航空研究中

心（ＲｏｙａｌＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＥｓｔａｂｌｉｓｈｍｅｎｔ，ＲＡＥ）的

ＲＡＥ２８２２翼型为目标进行参数化逼近，研究

Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式的阶数与参数化精度的关系。
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同样选取犆０．５１．０作为类别函数，图８为分别使

用Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式ＢＰＯ＝４，６，８，１０时对上下表

面各有６５个离散控制点的 ＲＡＥ２８２２翼型进行

参数化表示的残差。从图８中可以看出，需要使

用ＢＰＯ＞４的Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式对ＲＡＥ２８２２翼型

进行参数化，才能使残差控制在风洞模型的精度

范围内。同时可以看出，使用更高阶的多项式可

以提高表示精度，但是随着阶数的增加，精度的提

高幅度在逐渐降低。上下表面使用相同阶的多项

式进行参数化时，翼型下表面的残差要大于上表

面，这可能是因为翼型的下表面曲线形状比上表

面更为复杂引起的。

图８　ＲＡＥ２８２２翼型的ＣＳＴ参数化残差

Ｆｉｇ．８　ＣＳＴｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｉｄｕａｌｓｏｆＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌ

Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式ＢＰＯ＝４的ＣＳＴ参数化翼

型与ＲＡＥ２８２２翼型的对比如图９所示。

图９　ＣＳＴ参数化翼型与ＲＡＥ２８２２翼型对比

Ｆｉｇ．９　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎＣＳＴｐａｒａｍｅｔｒｉｃａｉｒｆｏｉｌａｎｄ

ＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌ

　　由以上结果可知，使用ＣＳＴ参数化方法表示

翼型时，一般应采用４阶以上的Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式

进行参数化，就能够达到比较满意的精度。随着

多项式阶数的增加，相应的设计参数数量也在增

加，精度的改善情况却越发不明显。所以，对于一

般的几何外形表示和优化，ＢＰＯ＝４～６就可以达

到满意的精度要求，对于对精度要求较高的应用，

可以使用ＢＰＯ＝６～９定义形状函数，但是Ｂｅｒｎ

ｓｔｅｉｎ多项式一般应控制在１０阶以内，在保证对

几何外形的表示精度的同时，避免病态问题的出

现和限制设计参数数量。

３．３　犆犛犜方法与其他参数化方法的表示精度对比

在对不同的参数化方法的精度进行比较的过

程中，本文仍然以ＲＡＥ２８２２翼型为例，将ＣＳＴ方

法与Ｂ样条曲线法
［１４］、ＨｉｃｋｓＨｅｎｎｅ法

［１５］和参

数化翼型（ＰＡＲＳＥＣ）方法
［１６］的表示精度进行对

比，突出ＣＳＴ方法的参数少且精度高的优点。

对ＲＡＥ２８２２翼型进行参数化表示的过程中，各

种方法尽可能使用相同数量的设计参数。对于ＣＳＴ

参数化方法，翼型的上下表面分别使用ＢＰＯ＝５进

行表示，即每个表面有６个参数，共１２个参数。

使用Ｂ样条方法对翼型进行参数化表示时，

上下表面的翼型曲线都采用８个控制点（Ｃｏｎｔｒｏｌ

Ｐｏｉｎｔｓ，ＣＰｓ）的样条曲线，其中第一个点和最后

一个点固定在ＲＡＥ２８２２翼型的前缘点和后缘点

的位置上。这样上下表面一共需要１２个待求的

控制点作为参数。使用Ｂ样条函数对翼型进行

最小二乘逼近时，计算得到的误差定义为同一参

数坐标下原翼型点与样条曲线上点的直线距离，

故图１０所示的对ＲＡＥ２８２２翼型的Ｂ样条曲线

参数化表示误差为非负值。

使用ＨｉｃｋｓＨｅｎｎｅ基函数方法时，原翼型采

用犆０．５１．０表示的基本翼型，设定其相对厚度与

ＲＡＥ２８２２翼型的相对厚度相同，上下表面都使用

６个扰动基函数。如式（８）所示：

犳犺（ψ） 烅

烄

烆

＝
ψ
０．５（１－ψ）ｅ

－１５ψ 犺＝１

ｓｉｎ３（πψ
ｌｎ０．５／ｌｎψ犺）　犺＝２，３，…，６

（８）

式中：ψ犺 为预先选择的基函数极值点。这样上下表

面共需要１２个扰动基函数系数作为参数化变量。

使用ＰＡＲＳＥＣ方法对翼型进行参数化表示
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时，用到了翼型上下表面曲线的１１个参数，即翼

型前缘半径犚ｌｅ，翼型上表面最高点坐标（犡ｕ，犣ｕ）

及其曲率犣狓狓，ｕ，下表面最低点坐标（犡ｌ，犣ｌ）及其

曲率犣狓狓，ｌ，后缘厚度Δ犣ｔｅ，后缘纵坐标Ｚｔｅ，后缘楔

角βｔｅ和后缘方向αｔｅ。

图１０　不同参数化方法对ＲＡＥ２８２２翼型的表示残差

Ｆｉｇ．１０　ＲｅｓｉｄｕａｌｓｏｆＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌｕｓｉｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

从图１０可以看出，在保证参数数量基本相同

的情况下，使用以上各种参数化方法对ＲＡＥ２８２２

翼型进行参数化表示，只有ＣＳＴ方法在翼型各个

区域的表示精度都能够满足风洞模型的精度要求。

Ｂ样条方法未能精确表示翼型的前缘形状；Ｈｉｃｋｓ

Ｈｅｎｎｅ方法对翼型下表面曲线后缘的表示精度较

差；而ＰＡＲＳＥＣ方法对翼型前后缘、上表面最高点

和下表面最低点附近的表示精度较高，却不能精确

的表示ＲＡＥ２８２２其他区域的曲线形状特征。

各个参数化方法对ＲＡＥ２８２２翼型的表示结

果如图１１所示。

从各种参数化方法对ＲＡＥ２８２２翼型的表示

残差可以看出，Ｂ样条方法虽然在翼型前缘附近

的精度较差，在翼型的其他区域却可以达到很高

的表示精度。本文将ＣＳＴ方法和Ｂ样条方法进

行单独比较，以两种方法对 ＲＡＥ２８２２翼型的表

示残差满足风洞模型的要求，并达到相似的精度

为标准，对它们所需要的参数个数进行对比。两

种参数化方法残差对比结果如图１２所示，其中：

ＣＳＴ方法使用ＢＰＯ＝７定义形状函数；Ｂ样条曲

线使用４阶Ｂ样条基函数进行定义。从图１２可

以看出，为使Ｂ样条方法对翼型前缘的表示精度

达到风洞模型要求的精度，上下表面各需要１２个

图１１　不同参数化方法对ＲＡＥ２８２２翼型的表示结果

Ｆｉｇ．１１　ＲｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｓｏｆＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌｕｓｉｎｇｄｉｆ

ｆｅｒｅｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

图１２　ＣＳＴ法和Ｂ样条法对ＲＡＥ２８２２翼型的表示残差

Ｆｉｇ．１２　ＲｅｓｉｄｕａｌｓｏｆＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌｕｓｉｎｇＣＳＴａｎｄ

ＢＳｐｌｉｎｅｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

可变控制点，一共２４个控制点，其最大残差为

３．３７×１０－４，均方根误差为５．９×１０－５。在翼型

前缘满足精度要求的情况下，Ｂ样条方法对翼型

其他区域可以进行相当精确的表示。ＣＳＴ方法要

对翼型进行相似精度的拟合表示，上下表面各只需

８个参数，一共１６个参数，其最大残差为１．２７×

１０－４，均方根误差为４．９×１０－５，都小于Ｂ样条方法

的相应值。由此可见，ＣＳＴ参数化方法具有所需参

数少，表示精度高的特点。

４　在超声速机翼优化中的应用

４．１　三维机翼的犆犛犜参数化分解

任意后缘闭合的对称翼型的上表面的形状函
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数可以用式（４）进行参数化表示。三维机翼可以看

成是一系列翼型展向分布的组合。通过在不同的

展向位置上应用Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式加权和的形状函

数描述不同的翼型，就可以确定一个解析形状函数

面，从而确定整个机翼。把式（４）中的设计参数犫犻沿

着展向使用犿阶Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式加权和进行表示：

犫犻＝∑
犿

犼＝０

犫犻，犼犅
犼
犿（η） （９）

式中：η＝２狔／犫ｗ，狔为机翼狔 轴坐标，犫ｗ 为机翼翼

展；犅犼犿（η）＝犓
犼
犿η
犼（１－η）

犿－犼，犓犼犿＝
犿！

犼！（犿－犼）！
，

其中：犼＝０，１，２，…，犿。

这样，对称机翼的机翼表面可以表示为

　ζ（ψ，η）＝∑
狀

犻＝０
∑
犿

犼＝０

犫犻，犼犆
犖
１

犖
２

（ψ）犅
犻
狀（ψ）犅

犼
犿（η）　（１０）

　　令ζ犻，犼（ψ，η）＝犆
犖
１

犖
２
犅犻狀（ψ）犅

犼
犿（η）表示由弦向第犻

个和展向第犼个Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式所确定的分机翼

表面，犫犻，犼为各个分机翼的权重值。所以整块对称

机翼可以使用狀ｔ＝（狀＋１）（犿＋１）个分机翼的加权

和表示出来。如图１３所示，弦向和展向都使用３

阶Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式对机翼进行ＣＳＴ参数化分解。

图１３　机翼的ＣＳＴ参数化分解

Ｆｉｇ．１３　ＰａｒａｍｅｔｒｉｃｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｗｉｎｇｗｉｔｈＣＳＴ

ｍｅｔｈｏｄ

４．２　超声速机翼厚度分布优化

超声速机翼厚度分布对激波阻力系数的影响

十分显著。使用ＣＳＴ参数化方法对超声速机翼

进行参数化，并以激波阻力最小为目标进行超声

速机翼厚度分布优化。在优化过程中，用基于超

声速线性化理论的超声速面积率对机翼的激波阻

力进行计算［１７１９］。优化方法则采用基于ＣＳＴ参

数化方法的远场组元（ＦａｒｆｉｅｌｄＣｏｍｐｏｓｉｔｅＥｌｅ

ｍｅｎｔ，ＦＣＥ）激波阻力优化方法
［２０］。

优化中初始机翼的翼型采用类别函数犆１．０１．０＝

ψ
１．０（１－ψ）

１．０所表示的双圆弧对称翼型，相对厚

度设定为５％。取优化后机翼与初始机翼的容

积比约束为犞Ｒ＝１．０；机翼外翼部分η＝０．８处

施加相对厚度不低于２％的约束；翼尖η＝０．９５

处施加相对厚度不低于１％的约束。机翼模型

平面形状采用双后掠机翼，这是目前认为超声

速客机比较可能采用的机翼平面构型，如图１４

所示。

图１４　机翼模型平面形状

Ｆｉｇ．１４　Ｗｉｎｇｍｏｄｅｌｐｌａｎｆｏｒｍ

优化过程中，超声速机翼沿弦向和展向都使

用５阶Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式进行参数化分解。在马

赫数犕犪＝２．０的条件下，初始机翼的激波阻力系

数为０．００４７４，优化机翼的激波阻力系数犆犇ｗ＝

０．００１８３，激波阻力降低达６１％。初始机翼与优

化机翼在不同子午角θ下的激波阻力系数分布如

图１５所示。

图１５　机翼激波阻力优化结果

Ｆｉｇ．１５　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｗｉｎｇｗａｖｅｄｒａｇｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
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优化机翼和初始机翼在几个不同展向位置上

的翼型剖面对比如图１６所示。从图中可以看出，

内翼（０＜η＜０．４）部分后掠角为７８°，犕犪＝２．０的

情况下是亚声速前缘。优化后的翼型与原翼型相

比，翼型的厚度增加，最大厚度位置提前，翼型靠

近后缘位置的厚度也加厚，以补偿外翼变薄后机

翼减少的容积。机翼的外翼（０．４＜η＜１．０）后掠

角为４５°，属于超声速前缘，将产生比较大的超声

速激波阻力。优化后的外翼翼型比原机翼翼型更

薄，并且越靠近机翼外侧，翼型越薄。这是因为在

超声速条件下，薄翼型可以产生较小的激波阻力。

由于优化过程中在外翼部分添加了局部厚度约

束，所以优化后的机翼厚度不会为负值。

图１６　优化机翼与初始机翼的翼型对比

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｔｉｍｉｚｅｄａｉｒｆｏｉｌｓａｎｄｂａｓｅｌｉｎｅ

ａｉｒｆｏｉｌｓ

５　结　论

１）ＣＳＴ参数化方法在使用基于Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多

项式定义的形状函数时，对设计参数的突变振荡

将具有一定的过滤能力。

２）在一定范围内，使用高阶的Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多

项式定义形状函数可以有效地提高ＣＳＴ参数化

方法对几何外形的表示精度，但是过高阶的多项

式的阶数将使参数化过程病态化。一般应使用４

阶以上，１０阶以内的Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式定义形状

函数，在保证对几何外形的表示精度的同时，避免

病态问题的出现和限制设计参数数量。

３）与现有的其他参数化方法相比，ＣＳＴ参数

化方法在表示翼型等光滑几何外形时，具有简单

直观、参数少和精度高的优点。

４）通过ＣＳＴ方法对飞行器几何外形进行参

数化分解，可以使用较少的参数来定义较大的设

计空间，从而方便地进行相关外形的优化设计。

５）ＣＳＴ参数化方法不具备几何外形的局部

修改能力。为克服这一缺点，可以用Ｂ样条模型

对形状函数进行改进，这种改进对ＣＳＴ参数化方

法的数学性质、表示精度和应用范围的影响，还有

待进一步研究。
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犓犲狔狑狅狉犱狊：ｃｌａｓｓｓｈａｐｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ；ｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍ；ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ；ｐｏｌｙｎｏｍｉａｌ；ｄｒａｇｒｅｄｕｃｔｉｏｎ；ｓｈａｐｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

犚犲犮犲犻狏犲犱：２０１１０６２７；犚犲狏犻狊犲犱：２０１１０８２９；犃犮犮犲狆狋犲犱：２０１１０９２３；犘狌犫犾犻狊犺犲犱狅狀犾犻狀犲：２０１１１０１１１４：１１

犝犚犔：ｗｗｗ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．１９２９．Ｖ．２０１１１０１１．１４１１．００５．ｈｔｍｌ　　　犇犗犐：ＣＮＫＩ：１１１９２９／Ｖ．２０１１１０１１．１４１１．００５

犆狅狉狉犲狊狆狅狀犱犻狀犵犪狌狋犺狅狉．Ｔｅｌ．：０２９８８４９５９１４　Ｅｍａｉｌ：ｌｚｋ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ


