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基于偏最小二乘法的翼型稳健设计替代模型

蔡文杰，黄　俊，黎茂锋，刘志勤，陈立伟
（西南科技大学 计算机科学与技术学院，四川 绵阳　６２１０１０）

摘要：翼型的稳健设计就是要实现翼型对外界噪声因素不敏感，使翼型实现性能高且稳定的目标；翼型设计经过了几十年的

研究发展，目前常用的翼型稳健设计主要是采用风洞和数值模拟两种方式，但它们也分别有成本高和计算量大的不足；通过对建

模方法进行研究，提出了一种基于偏最小二乘法 （ＰＬＳ）的翼型稳健设计方法，采用该方法对基准翼型ＲＡＥ２８２２选取１１个设计

变量 （１０个外形设计变量和马赫数）进行稳健设计后将其与基准翼型的阻力系数进行对比；结果表明使用偏最小二乘法替代模

型所获得的稳健翼型，其阻力系数的均值和方差较基准翼型分别减小了４４％和８２％，其气动性能更好且性能更加稳定；使用偏

最小二乘法替代模型进行翼型稳健设计具有成本低，计算速度快的特点，且能满足基本的结果精度要求，具有实际的应用价值。

关键词：偏最小二乘法；替代模型；翼型稳健设计；
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０　引言

近几十来世界航空航天技术取得了迅猛的发展，航空

航天已成为大国间的主要竞技场之一，也是国家综合实力

的体现，而飞行器的设计又是航空航天的重要研发领域。

机翼的设计是整个飞行器设计的核心之一，而翼型又是机

翼设计的核心。如何快速、低成本地获得一个性能高效且

稳定的翼型成为了研究人员关注的重点之一。

翼型的传统设计方法主要是通过风洞对研究人员建立

的不同机翼模型进行试验，通过试验数据分析来选择最佳

翼型，该种方法存在成本高、试验周期长等缺点。此外传

统翼型设计中，设计人员在借鉴其过去设计经验时，可能

会引起单点设计问题如对单一点马赫数处的阻力进行了优

化设计，但引发了该点临域马赫数处的阻力出现剧烈波动

的情况。在超声速翼型的设计中单点设计带来的性能波动

会更加剧烈，在Ｈｉｃｋｓ和Ｊｏｈｎｓｏｎ的研究
［１］中对单点设计问

题进行了详细介绍。

在之后的研究中，研究人员们将计算流体动力学

（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）等相关数值计算用

于翼型稳健设计。虽然通过ＣＦＤ软件进行气动性能计算能

降低传统风洞试验的成本，但是其计算时间仍然非常漫长。

而通过将替代模型与ＣＦＤ计算相结合的方法来进行翼型稳

健设计，能够在保证精度需求的情况下大大缩减计算时间，

能在基准翼型的基础上获得一个性能更优的稳健翼型。

１　翼型稳健设计及其目标模型

翼型的稳健设计就是要对选定的基准翼型进行优化，

以最终获得一个对环境因素变化不敏感的稳健翼型。因此
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在翼型设计的初始阶段就要明确稳健设计针对的噪声因素，

通过稳健设计方法来获取一组可控因素的最佳组合，从而

实现稳健翼型对噪声因素不敏感，达到翼型性能高且稳定

的目的。

飞行器翼型在非设计状态下常出现性能不稳定现象。

本文以一马赫数区间为非设计状态因素，进行ＲＡＥ２８２２基

准翼型的稳健设计，使稳健翼型的阻力系数对马赫数区间

范围内的变化不敏感。达到不但要降低翼型的阻力还要实

现翼型性能稳定即不发生阻力系数剧烈波动的目的。该目

的在本文中通过对稳健翼型在马赫数区间 （犕犪∈ ［犕犪犿犻狀

犕犪犿犪狓］）的阻力系数的均值和方差进行评价，本文稳健设

计参考了文献２
［２］中的目标模型，本文目标模型如下所示：

ｍｉｎ
犇

（μ
２
＋σ

２）

狊狌犫犼犲犮狋：犇∈Ｔ，Ｒｅ∈犚犪狀犱犆犾＝犆（犇，犕犪，α）犳
烅
烄

烆 狅狉犪犾犾犕犪

（１）

式中，μ为阻力系数的均值；σ
２为阻力系数的方差；犇为翼型

的几何外形参数；犜为外形的几何约束；犆犾为升力系数约束

条件；犚为雷诺数约束条件；α为攻角；犕犪为选定的马赫数

变化区间。

在稳健设计目标模型中翼型的升力系数和阻力系数都

是关于翼型外性设计变量、攻角以及马赫数的函数。稳健

设计的目标是获得一个在给定的马赫数变化区间内，较基

准翼型的阻力系数均值和方差更小的稳健翼型。将升力系

数和雷诺数作为约束条件，避免其对最终阻力系数结果产

生影响。使用偏最小二乘法 （ＰａｒｔｉａｌＬｅａｓｔＳｑｕａｒｅｓ，ＰＬＳ）

建立阻力系数关于翼型外形设计参数 （Ｄ）和马赫数 （Ｍａ）

的替代模型来对阻力系数进行预测。ＰＬＳ替代模型可解决

使用ＣＦＤ软件计算阻力系数Ｃｄ时计算量过大、耗时长，

甚至无法求解的问题，并能保证最终结果满足一定的精度

要求。使用ＰＬＳ替代模型的预测结果来获得目标模型≠
２
＋

．．．
２的近似值，目标模型的近似值求解公式如下所示：

μ
２
＋σ

２
≈∫

犕犪
ｍａｘ

犕犪
ｍｉｎ

犆^犱
２（犇，犕犪）犘（犕犪）犱（犕犪） （２）

２　翼型稳健设计流程及各步骤原理

本文中使用偏最小二乘法建立替代模型进行翼型稳健

的流程主要分为三大关键步骤：确定试验设计方法、建立

替代模型和进行遗传优化。稳健设计详细步骤与设计流程

图 （图１）如下所示：

（１）确定稳健设计的优化目标模型。

（２）进行翼型参数化，确定外形设计因素的个数。

（３）确定试验设计方法及试验设计的因素数及其水平

数，生成对应样本点数据。

（４）对试验设计样本点翼型外形生成对应网格并进行

雷诺数约束下的ＣＦＤ计算，获得样本点对应的阻力系数

Ｃｄ值。

（５）根据ＣＦＤ计算出的样本Ｃｄ的结果，使用偏最小

二乘法建立替代模型。

（６）使用偏最小二乘法建立的替代模型与遗传算法结

合进行寻优，得到稳健翼型外形设计参数水平值的最佳

组合。

（７）计算稳健翼型外形参数所对应翼型在设定的马赫

数范围内的阻 力 系 数 的 均 值 与 方 差，并 与 基 准 翼 型

ＲＡＥ２８２２进行比较，验证稳健翼型性能是否更佳。

图１　ＰＬＳ翼型稳健设计流程图

稳健翼型设计流程中各步骤详细介绍：

２１　翼型外形设计参数化

在翼型外形参数化步骤中采用当前常用的 Ｈｉｃｋｓ－

Ｈｅｎｎｅ
［３］型函数进行线性叠加的方法来获取样本翼型的外

形，样本翼型的外形是由基准翼型和型函数及其相关系数

叠加生成的，Ｈｉｃｋｓ－Ｈｅｎｎｅ生成样本翼型的公式如下

所示：

犉狀犲狑（狓）＝犉犫犪狊犲（狓）＋∑
狀

犻＝１

犘犻犳犻（狓） （３）

式中，犉犫犪狊为基准翼型的外形数据，犘犻 为型函数的相关系

数，即翼型外形参数的设计变量，狀为选取的设计变量的个

数，犳犻 （ｘ）为 Ｈｉｃｋｓ－Ｈｅｎｎｅ的型函数。Ｈｉｃｋ－Ｈｅｎｎｅ型

函数的表达式如下：

犳犻（狓）＝
狓０．２５（１－狓）犲－

２０狓，犻＝１

ｓｉｎ
３（π狓

犲（犻）），犻≥｛ ２
（４）

式中，犲 （犻）＝
ｌｏｇ０．５

ｌｏｇ狓犻
且狓犻 ［０，１］；狓犻为基准翼型前缘结

点和后缘结点间的其它节点。本文中选取狓＿犻＝犻／狀，其

中犻＝２，３，４，５。

２２　试验设计方法的选取

试验设计［４］ （ＤｅｓｉｇｎｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔ）是用于对试验进

行合理安排，使样本点更具代表性，减少试验次数的方法。

常用的试验设计方法主要有：正交试验设计方法、均匀设
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计法、超拉丁方抽样法等。本文采用由我国方开泰教授和

数学家王元提出的均匀设计法。均匀设计法与正交试验法

相比，只考虑了试验点在试验设计范围内均匀分布，无需

考虑正交试验中整齐可比的要求，其试验点的均匀性更佳，

将其用于翼型稳健设计能大大减少样本点的数量。在本文

中，通过马赫数和翼型外形参数的因素数及水平数来确定

最合适的均匀设计表，来进行试验样本的安排。

２３　样本翼型的网格生成及其犆犉犇计算

对样本数据表中每一行的一个翼型样本使用Ｇｒｉｄｇｅｎ软

件进行对应的二维网格生成，网格结构采用Ｃ型结构。在

进行翼型样本网格生成前，需要先建立ＲＡＥ２８２２基准翼型

的结构化二维网格，为后续ＣＦＤ结果正确性验证做准备。

ＲＡＥ２８２２基准翼型的Ｃ型网格如图２所示。

图２　ＲＡＥ２８２２基准翼型网格

生成样本点翼型的网格后，开始进行对应网格的

ＣＦＤ
［５］计算，使用气动计算中常用的Ｆｌｕｅｎｔ软件完成。在

样本翼型ＣＦＤ计算前，先使用Ｆｌｕｅｎｔ计算ＲＡＥ２８２２基准

翼型网格在雷诺数犚６＝６．５×１０
６，犕犪＝０．７３，α＝３．１９时

的翼型表面压力分布，通过和１９７９年关于ＲＡＥ２８２２的试

验报告［６］中的翼型表面压力分布结果进行对比，来验证

ＣＦＤ计算的正确性。对比结果如图３所示，结果表明气动

分析结果正确，符合精度要求。

图３　ＲＡＥ２８２２翼型表面压力分布ＣＦＤ计算和

试验报告结果对比

２４　建立偏最小二乘替代模型

建立偏最小二乘替代模型的目的是为了降低使用Ｆｌｕ

ｅｎｔ软件进行ＣＦＤ计算时的工作量，减少求解时间。通过

ＰＬＳ进行回归拟合，能最快得到阻力系数目标模型值。偏

最小二乘法又称偏最小二乘回归［７］，其是一种多对多的线

形回归建模方法。当所求解目标的自变量和因变量数量多，

且彼此存在多重相关性，而样本的数量却较少时，用偏最

小二乘法获得的模型比传统回归模型，如主成分回归分析

模型要更优，能提供更加深入和丰富的信息。

２．４．１　偏最小二乘法的建模原理：

假设有 犿 个自变量 ｛狓１，狓２…，狓狆｝和狀个因变量

｛狔１，狔２…，狔狆｝。为了研究自变量狓和因变量狔之间的统计

关系，设有犽个样本点，由此获得了自变量与因变量的数

据集犡＝ ｛狓１，狓２…，狓狆｝和犢＝ ｛狔１，狔２…，狔狆｝。

偏最小二乘法首先分别在自变量集合犡 与因变量集合

犢 中分别提取出第一成分狋１ 和狌１ （简而言之，狋１ 是狓１，狓２

…，狓狆 的一个线形组合，狌１ 是狔１，狔２…，狔狇 的一个线形组

合）。在提取这两个第一成分时，为了回归分析的需要，有

两个需要格外关注的要求：

（１）狋１和狌１应尽可能多地分别提取出自变量集和因变

量集中的变异信息；

（２）狋１和狌１间的相关程度要达到最大。

上述两个要求的目的是要使得狋１ 和狌１ 尽可能好的代表

数据集合犡和犢，同时自变量的第一成分狋１ 对因变量的第

一成分狌１还要具有最强的解释能力。

在第一成分狋１和狌１被提取后，使用偏最小二乘法分别

进行犡 对狋１ 的回归以及犢 对狌１ 的回归。如果回归方程能

达到满意的精度，则算法中止；否则将利用犡 被狋１ 解释后

的残余信息以及犢 被狌１解释后的残余信息进行第二成分的

提取，直到能达所需要的精度为止。若最终对自变量犡 共

提取出狉个成分狋１，狋２…，狋狉，偏最小二乘法将通过建立狔１，

狔２…，狔狇与狋１，狋２…，狋狉 的回归，然后再表达成狔１，狔２…，

狔狇关于原变量狓１，狓２…，狓狆 的回归方程。

２．４．２　偏最小二乘法的简化算法步骤：

本文采用文献 ［１０］中偏最小二乘的简化算法，能极

大的减少计算时间，减小程序代码的编写难度。

为简便计算，设犿 个自变量 ｛狓１，狓２…，狓狆｝和狀个

因变量 ｛狔１，狔２…，狔狇｝均为归一化后的变量。归一化方法

采用ｍｉｎ－ｍａｘ方法，如下所示：

狓犻犼，狀狅狉犿犪犾犻狕犲 ＝
狓犻犼－狓犼，ｍｉｎ
狓犼，ｍａｘ－狓犼，ｍｉｎ

（５）

式中，犻为变量范围内的一个具体变量的下标；犼为变量类

型下标 （自变量或因变量）狓犼犿犪狓；狓犼犿犻狀和分布为自变量或因

变量的最大值和最小值。

完成归一化后，将自变量集和因变量集的狑 次数据矩

阵分别记为：

犈０＝

狓１１ … 狓１犿

┇ ┇

狓狑１ … 狓

熿

燀

燄

燅狑犿

，犉０＝

狔１１ … 狔１狀

┇ ┇

狔狑１ … 狔

熿

燀

燄

燅狑狀

　　ＰＬＳ简记算法的简要步骤如下：

（１）求出矩阵犈犜０犉０犉
犜
０犈０其最大特征值对应的特征向量

狕１，求得第一成分狋１＝犣
犜
１犡，计算成分得到得分向量狋^１ ＝

犈０狕１以及残差矩阵犈１＝犈０ －^狋１α
犜
１ ，其中α１＝犈

犜
０^狋１／^狋１

２。

（２）求矩阵犈犜１犉０犉
犜
０犈１ 的最大特征值对应的特征向量
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狕２，得成分狋２＝狕
犜
２犡，同理得出得分向量^狋２＝犈１狕２，及残差

矩阵犈２＝犈１ －^狋２α
犜
２ ，其中α２＝犈

犜
１^狋２／^狋２

２。

（ｒ）一直迭代至第狉步，同理求出犈犜狉－１犉０犉
犜
０犈狉－１的最大

特征值对应的特征向量狕狉，得成分狋狉＝狕
犜
狉犡，同理得出得分

向量狋^狉 ＝犈狉－１狕狉。

确定共抽取狉个成分狋１，狋２…，狋狉，得到回归预测模型，

则犉０在狋^１，…^狋狉上的最小二乘回归方程为：

犉０＝狋^１β
犜
１＋… ＋^狋狉β

犜
狉 ＋犉狉 （６）

　　最终的狀个因变量的偏最小回归方程为 ：

狔犼 ＝犪犼１狓１＋…＋犪犼犿狓犿，犼∈ ［１，犿］ （７）

　　偏最小二乘法的详细步骤、推导过程及其 Ｍａｔｌａｂ程序

代码可参考文献 ［１０］。偏最小二乘法还可建立二次、三次

等高阶多项式回归模型。本文中为获得更好的模型拟合效

果，采用偏最小二乘法建立三次多项式回归模型。

２５　遗传算法优化

本文采用遗传算法进行稳健翼型的寻优。采用马赫数

按等差数列生成，其余翼型设计变量在指定范围内随机生

成的办法来进行遗传算法优化求解。

遗传算法［１１］是一种自适应全局搜索算法。其参考达尔

文的生物进化论，通过模拟自然界中生物种群的进化发展

过程，来尽可能得到全局最优解。

本文中对目标模型进行近似表示，来进行遗传算法

求解：

ｍｉｎ（μ
２
＋σ

２）≈ｍｉｎ
１

犖犕犪
∑
犖
犕犪

犻＝１

犆^２犱（犇，犕犪犻） （８）

式中，犖犕犪为选取的马赫数区间范围内的马赫数的个数，犇

为翼型的外形参数变量。

在遗传算法算法计算过程中，对多个变量使用二进制

的形式进行编码。遗传算法中种群的数量决定了遗传算法

的多样性，种群数目越多则多样性越好，但计算量也会增

加，降低运行效率。然后数目过少又可能出现局部最优解，

因此需要研究人员根据具体问题进行种群数目的确定，一

般种群数目最小应大于等于２０。在遗传算法中变异概率

（犘犿）对种群的影响应远远小于交叉概率 （犘犮），犘犮 和犘犿

的相关取值分析见文献 ［１２］，犘犮 一般取值范围为０．４～

０．９９，犘犿 取值范围为０．００１～０．１。罚函数采用的是翼型最

大相对厚度的几何约束，即最大相对厚度的最大值和最小

值，使用罚函数能保证最终翼型外形的合理性，以便获得

最优解。将ＰＬＳ替代模型和遗传算法结合以获得稳健翼型

的外形设计参数的一组最佳组合，再使用 Ｈｉｃｋｓ－Ｈｅｎｎｅ型

函数进行处理，即可获得稳健翼型的外形数据。

３　试验样例及其结果分析

以对ＲＡＥ２８２２基准翼型进行稳健设计来对偏最小二乘

法建立的替代模型的效果进行验证。选择在马赫数 犕犪∈

［０．７，０．８］，雷诺数犚犲＝６．５×１０
６，翼型升力系数犆犾＝

０．８，翼型最大相对厚度０．１≤犱≤０．１２的条件下，进行基

准翼型的稳健设计。在Ｈｉｃｋｓ－Ｈｅｎｎｅ翼型参数化时采用十

个设计参数变量 （犱１～犱１０）进行翼型外形的表示 （上下翼

面各取五个参数变量并分别确定各设计变量的取值范围，

如犱１∈ ［－０．００６，０．００６］等）。马赫数是设计中除了翼型

外形十个设计变量外的另一个设计变量。

根据设计变量个数，采用 Ｕ１１＿１６５
［１３］的均匀设计表，

生成１６５个样本点，每个样本点即为一个样本翼型的外形

参数及某一马赫数下的翼型样本，对每个样本中的变量按

三次多项式的形式得到变量三次、二次及变量间交叉项的

值，然后通过ｆｌｕｅｎｔ分别计算出均匀设计表中样本点的阻

力系数值。使用式 （５）对均匀设计表中的所有设计犆^犱 ＝

犆^犱（犇，犕犪）变量、变量各次项、变量交叉项及阻力系数值

进行归一化处理，以便提高建模的精度和稳健性，为后续

ＰＬＳ建模提供数据基础。此外雷诺数的约束可通过文献

［１４］中雷诺数与飞行高度的关系计算出雷诺数约束对应的

温度犜、压力犘、密度ρ和声速狏，将其设置到Ｆｌｕｅｎｔ中，

即可保证ＣＦＤ计算时雷诺数的恒定。

完成样本ＣＦＤ计算后进行偏最小二乘替代模型的建

立。在ＰＬＳ替代模型建立前先求取ＰＬＳ模型三次多项式各

系数的值，并进行保存。ＰＬＳ替代模型中取犖犕犪 ＝１０００，

即按公差为０．０００１在犕犪∈ ［０．７，０．８］，选择种群规模犕

＝１００，交叉概率犘犮＝０．８，变异概率为狆犿＝０．１，进化代

数步长犘犱＝５０，初始种群进化代数＝犘犱。当某进化步长的

整数倍时的最佳翼型的目标模型值与临近左右步长的最佳

翼型的目标模型值相等时，即目标模型值不再发生变化时，

停止种群进化迭代。将稳健翼型的外形设计变量组合的值

带入 Ｈｉｃｋｓ－Ｈｅｎｎｅ中，获得稳健翼型的外形数据，并生成

对应的二维结构化网格。按公差为０．００１在中生成１００个

马赫数，使用Ｆｌｕｅｎｔ计算稳健翼型分别在这１００个马赫数

以及升力系数、雷诺数约束下的犆犱值，计算出阻力系数的

均值与方差并与基准翼型在同样条件下的均值和方差进行

对比，以验证稳健翼型的效果是否更优。

图４　遗传算法进化次数及对应目标模型近似值

遗传算法计算环境为个人ＰＣ，硬件环境：处理器２．７

ＧＨｚＩｎｔｅｌＣｏｒｅｉ７，内存１６ＧＢ２１３３ＭＨｚＬＰＤＤＲ３；软件环

境Ｐｙｔｈｏｎ３．７．１，ＰｙＣｈａｒｍ２０１８。遗传算法的进化次数的

计算结果如图４所示，可以发现在进化次数为２５０次时，第

２００次的目标模型的近似值已与第１５０次和第２５０次的值相

等，不再发生改变，已求得遗传算法的最优解，停止进化

迭代。遗传算法的最终进化次数２５０次，用时１１２分钟３０
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秒。遗传算法的最终结果如表１，可以看到偏最小二乘法建

立的替代模型与遗传算法结合获得的稳健翼型在时，稳健

翼型阻力系数的均值与方差都明显小于ＲＡＥ２８２２基准翼型

的数值，说明使用偏最小二乘建模方法获得的稳健翼型的

效果更佳，偏最小二乘法建立替代模型的方法确实可以用

于翼型的稳健设计之中。

表１　ＰＬＳ稳健翼型与基准翼型阻力系数均值和方差对比

翼型 阻力系数均值（μ） 阻力系数方差（σ
２）

ＲＡＥ２８２２ ３．６０６５８×１０
－２

４．６７８５３×１０
－４

ＰＬＳ稳健翼型 ２．０１３５９２×１０
－２

８．４３９９×１０
－５

图５为ＰＬＳ稳健翼型与ＲＡＥ２８２２基准翼型的外形对

比，可明显发现稳健翼型的厚度有所减小，上表面更为平

坦，因此其出现阻力发散的临界马赫数将提高，最大相对

厚度的减小能带来翼型波阻的减小，使性能得到提升。此

外稳健翼型下表面后缘出现了一个非常明显的向里凹进去

的反曲断，表明稳健翼型具有了明显的超临界翼型的特征，

后缘反曲断的出现使后缘的升力增加，弥补了由于上表面

平坦而引发的升力不足问题。在图６翼型性能比较图中，

可明显发现ＰＬＳ稳健翼型在升力系数和雷诺数约束下且处

于设定范围时，其阻力系数明显小于基准ＲＡＥ２８２２翼型的

阻力系数值。从最终结果来看，ＰＬＳ建立的替代模型达到

了翼型稳健设计的目标。

图５　ＰＬＳ稳健翼型与基准翼型的外形对比

图６　ＰＬＳ稳健翼型与基准翼型的性能对比

４　结论

本文使用偏最小二乘法建立替代模型来解决传统飞行

器翼型设计中存在的单点设计和ＣＦＤ计算量过大，风洞试

验成本高的问题。以获得某一区间变化的马赫数 （即外界

环境不稳定）下翼型阻力系数均值和方差最低的翼型稳健

设计为研究背景，通过偏最小二乘法建立替代模型来完成

翼型的稳健设计，实现在保证一定精度下，稳健设计快捷

和简易的目标。结果表明，采用ＰＬＳ替代模型方法，能有

效实现本文翼型稳健设计计算成本低，计算快，精度能保

证的目的。

在后续的研究中，还可将ＰＬＳ替代模型方法用于机翼

的稳健设计以及风力机叶片稳健设计、发动机叶片稳健设

计中。飞行器翼型的稳健设计结果可为后续机翼和整机的

稳健设计打下了良好的基础。偏最小二乘替代模型在稳健

设计上具有广阔的应用前景，值得深入研究。
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