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高超声速飞行器上壁面多目标优化及性能分析
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摘要 为分析小攻角巡航条件下吸气式高超声速飞行器上壁面的变化对其气动性能和容积的影响,以参数化后

的飞行器上壁面对称面型线为设计变量,在飞行马赫数 6.5,飞行高度 27 km,飞行攻角为 4 ◦的条件下,采用计算

流体力学为性能分析工具, Pareto多目标遗传算法为优化设计方法,开展了二维条件下的升阻比/容积双目标优

化设计.在此基础上,选择典型的二维优化结果,重构生成对应的三维构型并进行数值分析,获得了飞行器气动

性能和容积间的相互关系.结果表明在巡航条件下,尽管二维/三维条件下飞行器的气动参数数值有较大差别,但

在这 2种条件下,飞行器的升阻比和容积间的关系均近似呈线性反比例关系.同时,对于三维构型而言,在给定

容积不变的条件下,通过改变上壁面对称面型线的形状仅能使升阻比获得较小的增量 (约0.36%).相比之下,当

给定升阻比基本不变的条件下,飞行器容积可调空间相对较大,约为 1.93%.此外,计算结果还表明,在飞行器的

容积基本不变情况下,通过调节上壁面对称面型线,可使飞行器的俯仰力矩获得 5%左右的调节空间,且其升阻

比基本不变.
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引 言

高超声速飞行器的研制是一项复杂的系统工程.

高超声速流动具有薄激波层、高熵层、强粘性效应

及高温流动等特点, 这些复杂的流动现象对飞行器

的气动、推进、控制等各种性能均产生极大影响,同

时带来升阻比屏障、高气动热等问题.在构型设计方

面, 目前的主流思想是以乘波体或升力体为主要压

缩面、机体/发动机高度一体化的方案, 即机身前体

同时充当发动机的预压缩面、机身后体与尾喷管融

为一体. 然而, 采用这种方案时, 飞行器各部分间的

耦合关系大大增强, 这要求在概念设计阶段就必须

综合考虑前述各种因素的影响, 开展相对精确的整

机优化设计.因此,美国等发达国家在制定高超声速

飞行器的相关研究计划时, 均把优化设计列为必须

突破的关键技术 [1-2].

Hirschel等 [3]论述了4类高超声速飞行器在设计

上的主要挑战, 指出“提高升阻比性能”是非常重

要的设计任务之一. 针对高超声速飞行器一体化

优化设计, 近些年得到了广泛的研究. 其中, So-

bieczky等 [4]分析多种乘波体构型, 提出了一种通用

的超音速和高超音速构型. Starkey[5]利用并行遗传

算法以及工程估算模型建立了整套针对高超声速飞

行器和推进系统的快速气动分析和优化设计的工具

箱. Hagenmaier等 [6]结合计算流体力学 (computational

fluid dynamics, CFD)分析及实验设计方法对一种概

念的超然冲压发动机进行了二维和三维优化设计.

此外, 以美国马里兰大学为代表的许多科研机构对

乘波构形及高超声速乘波飞行器进行了深入研究 [7] .

Bowcutt将多学科设计优化 (multi-disciplinary design

optimization, MDO)方法引入到乘波构形的设计和优

化过程中, 使乘波体设计方法成为一种真正实用的

飞行器设计技术,并得到了空前的发展.该工作对高

超声速飞行器上壁面的优化设计使得飞行器的航程

有了较大的提高 [8] . Sun等 [9]利用直接模拟蒙特卡洛

方法,研究了考虑稀薄气体环境的乘波体最大升阻比

优化. Vivek等 [10]基于遗传算法和工程模型开展了以

最大巡航速度为目标的优化设计. Ueno等 [11-12]使用

CFD分析的方法, 基于一种翼身融合体高超声速构

型,在兼顾考虑跨音速段性能的条件下,针对机体和
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机翼开展了优化设计.

前述的工作均取得了十分有意义的结果,但前述

的工作均基于飞行器的概念设计.而对于一个实际吸

气式飞行器而言 (如美国X-51A),由于采用高度一体

化的构型设计方式, 飞行器的整个下壁面同发动机

流道完全耦合在一起, 飞行器前体的主要功能是为

发动机进气道提供合理的流场, 保证发动机的稳定

工作,尽管这一部分是飞行器产生升力的主要部分,

但单独进行气动优化设计可能影响发动机的工作性

能. 同样, 飞行器的后体与发动机尾喷管融合, 一般

采用单壁扩张喷管 (SERN)的设计方式,设计重点主

要为提高飞行器的推力、减小转级/巡航态的冷热态

俯仰力矩差等,仅从气动性能而言,亦很难与发动机

进行解耦设计及优化.相比之下,飞行器的上壁面与

发动机相距较远, 由于这一部分外形变化导致的流

场变化对发动机影响较小. 因此可以考虑单独进行

优化设计.

基于上述背景, 本文针对一种吸气式高超

声速飞行器构型, 主要考虑气动、容积2种性能,

以CFD分析为工具, 结合使用二维优化和三维验证

分析开展了上壁面中心型线优化设计.首先应用自行

提出的基于修正量的外形参数化方法对其上表面中

心型线进行参数化, 其次以容积和升阻比为目标开

展了二维双目标优化设计,最后分析比较了二维/三

维情况下的气动性能.

1 一体化构型上壁面多目标优化设计流程

1.1 一体化构型简介

如图1所示, 左侧为一种高超声速飞行器构型,

该构型参考美国X-51A高超声速飞行器设计.前体采

用优化乘波体设计, 发动机模块采用单模块超燃冲

压发动机配置,后体采用单壁膨胀喷管设计.飞行器

上壁面由纵向 (XZ平面)和横向 (YZ平面)两个方向

的型线确定.平行于XZ平面的每个截面均为几何相

似截面, 但其长度和隆起幅度等由飞行器的前缘形

状和YZ平面的剖面形状确定. 显然, 当横向 (YZ平

面)剖面型线确定后,飞行器上壁面的三维形状由其

纵向剖面 (即对称面)型线唯一确定. 实际的优化设

计仅涉及到上壁面,为简化计算分析,在实际优化中

采用的是如图1(b)所示的简化外形. 该外形与实际

外形的差别在于去除了控制面和舵机整流罩等附属

部件.

(a)

(b)

图1 三维飞行器构型 (a)及其简化外形图 (b)

Fig. 1 Three-dimensional hypersonic vehicle (a) and simplified

configuration (b)

1.2 优化设计基本流程

考虑到上壁面平行于XZ平面的每个截面均为

相似截面, 为简化优化流程, 提高优化设计效率, 本

文的优化设计主要针对二维状态下的对称面型线优

化,之后依据获得的优化结果拓展至三维形状.通过

比较二维/三维条件下的气动参数来分析和比较二维

优化结果在三维条件下的有效性, 并获得三维状态

下的性能参数. 基于这一思路所建立的优化设计流

程如图2所示. 主要流程为:针对图1(b)所示的简化

三维初始外形,首先进行对称面二维型线的提取,对

二维型线进行基于增量的参数化设计, 提取设计变

量; 其次, 对参数化后的二维构型, 一方面进行二维

构型的CFD分析,获得气动力参数 (整机升阻比),另

一方面,进行三维构型的延拓,获得其三维状态下的

容积参数,依据这2个参数对二维型线进行多目标优

化设计.优化设计完成后,选取优化过程中的部分结

果, 依据其二维型线生成三维构型并进行计算分析

和比较.

1.3 优化设计基本流程

本文所采用的参数化方法为自行发展的增量参

数化方法. 该方法的主要思路为将待参数化的区域

分解为原始外形和修正外形2个部分,原始外形即给
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图2 上壁面多目标优化设计流程

Fig. 2 Flowchart of multi-objective optimization for the upper surface

定的初始设计外形,修正外形采用参数化表达,最后

将修正外形与原始外形进行叠加获得实际的参数化

外形.采用这一方法的主要优势在于: (1)将原始外形

与修正外形分离,参数化设计与初始外形无关,因此

所使用的参数化方法可以依据飞行器外形的特点灵

活给定; (2)通过合理的增量参数化表达,可以采用较

为简单的参数化方法,缩减优化设计变量,同时使其

具有较好的局部控制特性.对于本文的问题,优化设

计主要针对飞行器的上壁面型线,应用这一思想,采

用分段三次B样条曲线生成一条增量曲线,通过增量

曲线与原上壁面型线叠加,可获得参数化表达的新型

线.每段所使用的B样条曲线公式如下

P(t) =
1
6

[
t3 t2 t 1

]



−1 3 −3 1

3 −6 3 0

−3 0 3 0

1 4 1 0





P0

P1

P2

P3


,

t ∈ [0,1] (1)

式中, P(t) = (x(t), z(t))为上壁面参数化型线, P0 ∼

P3为控制点坐标, Pi = (xi , zi). 这里使用5个控制

点来表达上壁面型线, 如图3所示. P0为上壁面前

端点, P4为上壁面末端点,两个点坐标固定不变,采

取中间3个点 (P1, P2, P3)的X坐标 (x1, x2, x3)与Z坐

标 (z1, z2, z3)为6个设计变量. 随着6个设计变量的

变化, 上壁面型线随之改变. 当所有设计变量均取

为0时,所对应的曲线为原始外形型线.

1.4 性能分析模块

本文采用CFD分析方法获得飞行器的气动力

参数. 所采用的计算条件为: 控制方程为Navier --

Stokes方程,采用时间推进法求解定常解. 计算模型

采用层流模型, 以便优化搜索过程中节省计算时间.

空间离散采用Roe格式,时间离散采用LU-SGS方法.

计算条件为: 飞行马赫数6.5,飞行高度27 km,远场

静温223.6 K,远场静压1 847.5 Pa,总温2 108.7 K;飞

行攻角4 ◦. 飞行器的参考长度为5.9 m, 参考面积

为1.96 m2,力矩参考点为 x = 2.45 m处. 二维构型优

化所采用的计算网格为多块结构网格, 相邻块之间

点对点连接. 近壁面首层网格厚度设定为参考长度

的10−5量级,满足Y < 10. 在优化迭代过程中,应用

了局部网格重构技术,即依照外形特点,将待优化部

分临近区域单独划块,这样每次形状调整时,只需改

变与之相关局部块网格 (如图4中所示第1块),这样

一方面可以减小由网格生成带来的计算时间, 另一

方面可保证其他网格块一直保持较好的网格质量.

图3 二维构型参数化示意图

Fig. 3 Sketch of parameterization for 2D configuration

在优化过程中, 气动性能参数基于二维外形计

算, 但容积须基于对应的三维外形. 基于二维型线

变化生成三维修正外形的方法仍基于前述增量参数

化方法的思路. 即将二维型线的外形修正量依据

给定的分布函数 (依据实际飞行器外形的特点, 本

文采用Sigmoid函数)叠加到原外形表面上. 图5给

出了一个实例, 图中左侧为初始外形上壁面的后视

图 (半), 右侧为修正外形上壁面的后视图 (半). 计算

容积时, 将机体围成的封闭部分划分为非结构网格,

计算所有单元的容积后相加即可获得整个飞行器的

容积.
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图4 多块计算网格示意图题

Fig. 4 Multi-block grids for computation

图5 三维构型上壁面修正示意图

Fig. 5 Example of 3D shape modification of the upper surface

1.5 Pareto GA多目标优化设计方法

在本文的优化设计中, 主要考虑飞行器上壁面

变化对升阻比和容积的影响. 因此以升阻比最大化

和容积最大化同时作为设计目标开展双目标优化设

计.解决多目标优化问题的传统方法主要有多目标加

权法、层次优化法以及目标规划法等,这类方法将多

目标问题转化为单目标问题求解,往往只能得到某一

特定条件下的最优解.相比之下, Pareto GA方法考虑

在竞争中采用了小生境Pareto概念而不是非支配分

类和排序选择 [13]. 利用Pareto最优的概念从2个随

机挑选的候选个体中挑选出要进行复制的个体, 其

中主要用到Pareto支配竞争、共享2个算子实现. 这

样优化所得的最优解落在整个搜索区域的边界上,

形成Pareto前沿. Pareto GA方法是目前在多目标气

动优化设计中应用较为广泛、且效果较好的一种方

法 [14-17]. 本文即采用这一优化方法来进行多目标优

化设计.在后续的优化设计中,所采用的优化参数为,

Pareto因子为0.5,种群规模为15,遗传代数为20. 总

计算次数为315次.

2 二维双目标优化设计结果

如前所述,本文的二维优化设计共选择了6个设

计变量,考虑到实际的优化设计问题中,飞行器的上

壁面形状不能改变过大,这里给定6个设计变量的无

量纲化可行域为 (取飞行器的长度为参考量): [0.1,

0.4, 0.7,−0.03, −0.03, −0.03]：[0.35, 0.65, 0.95, 0.02,

0.02, 0.06].其中,前3个值为上壁面型线3个控制点

的X坐标,后3个值为其Z坐标.其中3个X方向坐标

调节范围较大,且相互之间没有重叠区域,以避免外

形出现交错的不合理情况, 3个Z方向的坐标调节范

围相对较小,以避免飞行器的外形出现较大变化.

图6给出了双目标优化所得的整个优化过程搜

索得到的升阻比与机体容积关系图. 在图6中, 由

点N1至N6所组成的包络线为优化获得的Pareto前

沿.从图中可以看出,优化过程中所有的计算结果均

落于2条斜线范围内.显然,考虑所有优化过程的计

算结果, 可以近似认为在改变飞行器上壁面型线的

条件下,升阻比与容积的相互关系为线性反比关系.

图6 二维优化所得升阻比与机体容积关系曲线

Fig. 6 The lift-to drag ratio versus the volume for 2D optimizatione

图7给出了Pareto前沿线上N1∼N6共6个上壁

面型线的示意图 (为显示清晰,在Z方向上进行了比

例增加),可以看出,对应于不同的容积,上壁面型线

向上拓展,但其形状有较大差别.图8给出了整个优

化过程中搜索计算得到的升阻比和容积2个目标函

数的分布图,可以看出2个目标函数的分布,均广泛

分布于一个较大的搜索区域, 即说明本文选取的优

化方法在整个可行域内进行了大范围的搜索. 也就

说明,图6所示升阻比与机体容积之间的反比关系不

是因为搜索区域的问题导致,而是2个目标函数之间

关系的真实反映.
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图7 Pareto前沿 (N1∼N6)对应的上壁面型线图

Fig. 7 Symmetrical profiles of upper surface in pareto frontier (N1∼N6)

(a)

(b)

图8 优化搜索过程升阻比和机体容积分布

Fig. 8 Lift-to-drag ratio and volume distribution in optimization iteration

在图6给出的二维优化结果中, 从中选择

若干关键点来进行进一步的分析. 除前述选定

的Pareto前沿上的6个点 (N1∼N6)外,还选择了2个

点 (N7和N8). 这2个点与Pareto前沿中间位置的N3

相对应, 点N7选择为与点N3在升阻比大约相等时,

机体容积的最大变化点, 点N8为与点N3在机体容

积大约相等时, 升阻比的最大变化点. 选择这 2个

点的目的是为考察在给定的变量可行域内2个目标

函数之一确定不变时, 另一个目标的最大可调范围.

表1给出了上述8个点的机体容积和升阻比数据.

表1 二维构型优化设计关键点的升阻比/容积

Table 1 Lift-to-drag ratio and volume of 8 key points in
2D optimization

Number Total volume/m3 CL/CD

N1 1.716 9 3.400 7

N2 1.755 1 3.370 2

N3 1.809 9 3.324 5

N4 1.841 8 3.286 5

N5 1.864 4 3.256 1

N6 1.879 3.234 7

N7 1.775 7 3.323 6

N8 1.806 9 3.291

从表1的数据可以看出,整个优化过程中,机体

容积的变化范围从1.716 9 m3到1.879 0 m3.即在给定

的可行域范围内, 机体容积的最大变化程度为

9.44%；飞行器升阻比的变化范围从3.400 7到3.234 7.

即在给定的可行域范围内, 升阻比的最大变化程

度为5.13%. 同时, 对比N7与N3的数据, 可以发

现, 给定点N3与N7的升阻比基本相等条件下 (考

虑到遗传算法随机搜索的性质, 难以找到完全相

等的设计点). 而两点的机体容积分别为1.775 7 m3

和1.809 9 m3. 即在限定升阻比不变的情况下, 机体

容积最大有约1.93%的变化空间;同样地,对比点N8

与N3的数据, 可以看出机体容积基本相等, 升阻比

分别为3.291 0和3.324 5即在限定机体容积大小的情

况下, 对于上壁面的优化最多可以使飞行器的升阻

比提升1%.

3 三维构型验证分析

基于前述二维优化设计结果可知, 飞行器上壁

面型线的修改将同时对容积和升阻比产生影响, 且

由于上壁面处在背风面, 其对升阻比的影响相对较

小, 而对机体容积的影响相对较大. 同时, 机体容积

与升阻比之间存在近似线性反比关系.然而,在三维

条件下,这个规律是否仍然正确尚有待考察.针对这

一问题,选取前述N1至N8共8个外形, 依据所获得

的对称面形线重构生成三维外形并对其进行数值计

算和分析. 由二维型线生成三维构型的过程在前述

计算机体容积时已有介绍,此处不再赘述.

三维构型的CFD分析条件与二维构型相同, 不

同的是,这里使用了非结构网格进行空间离散.空间

离散网格的局部放大显示如图9所示. 一个CFD分
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析所得物面及对称面压力分布实例如图10所示, 该

图表明数值模型与网格可以较好地计算得到三维高

超构型的流场.

图9 三维构型CFD计算网格

Fig. 9 Unstructured girds for 3D CFD analysis

图10 三维构型CFD分析所得压力分布图

Fig. 10 Pressure contour of 3D CFD analysis

图11给出了Pareto前沿上2个端点构型N1和

N6的对称面压力系数分布云图比较, 图12给出了

这2个构型在流向X/L = 0.34截面上压力系数分布

云图比较. 从这2个图可以看出,由于飞行器自身的

设计特点,同时通过合理的选择参数化方法,飞行器

上壁面的形状改变直接导致飞行器上表面附近流场

的改变,而整个飞行器下表面几乎没有影响.这说明

这对这样一类飞行器, 飞行器上下表面耦合关系较

弱,单独对上表面进行优化设计是合理的.同时可以

看出,在机体前部,由于N6构型的上壁面有了法向上

的增容,使得其上壁面压力系数增大.

表2给出了图6所示的8个点对应的三维构型

的气动参数. 分别给出了三维构型的机体容积、二

维构型的升阻比、三维构型的升阻比、三维构型的

俯仰力矩以及三维构型的纵向压心位置.其中,俯仰

力矩是在统一的坐标系下计算所得. 对于压力中心,

首先选取了机体对称面的中心轴线Z = −0.063 43X,

在这条线上寻找压力中心,使得俯仰力矩为0.

图11 构型N1与N6对称面压力系数分布图

Fig. 11 Comparison of pressure contour in symmetrical plane between

N1 and N6

图12 X/L = 0.34截面处三维构型N1和N6的压力系数分布图

Fig. 12 Comparison of pressure contour in cross plane (X/L=0.34)

between N1 and N6
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表2 三维构型计算结果
Table 2 Computational results for 3D configurations

Number Total volume/m3 CL/CD-2D CL/CD-3D CM Pressure center/m

N1 1.716 9 3.4007 3.0786 0.042 5 2.496 6

N2 1.755 1 3.370 2 3.064 7 0.041 3 2.509 9

N3 1.809 9 3.324 5 3.030 6 0.040 4 2.518 3

N4 1.841 8 3.286 5 3.011 8 0.039 0 2.533 4

N5 1.864 4 3.256 1 2.995 0 0.038 0 2.544 4

N6 1.879 0 3.234 7 2.980 4 0.037 2 2.554 0

N7 1.775 7 3.323 6 3.041 7 0.039 6 2.529 1

N8 1.806 9 3.291 0 3.019 5 0.038 6 2.540 1

由表2的数据可以看出, 6个Pareto前沿点上随

机体容积不断增大,其二维构型的升阻比随之减小,

与此同时,拓展后的三维构型升阻比同样减小. 6个

构型的机体容积从1.716 9 m3增大到1.879 0 m3, 增

加了9.44%,但是其二维构型的升阻比从3.400 7减

小到3.234 7,下降了5.13%,而其三维构型的升阻比

从3.073 5减小到2.982 0,仅改变约3%. 可见针对上

壁面的型线的优化设计,对机体容积有较大的影响,

但是飞行器的升阻比变化范围较小, 尤其是三维构

型的升阻比. 同样, 对比N7与N3的结果,在升阻比

同等的情况下,机体容积有1.93%的提升空间. 而对

比N8与N3的结果,在机体容积同等的情况下,二维

构型升阻比有1.01%的提升空间,三维构型的升阻比

仅有0.36%的提升空间. 对二维构型的优化结果,在

拓展至三维后,由于三维效应的影响,变化幅度相应

减小.

图13给出了构型N1∼N8的升阻比与机体容积

关系对比图, 可以发现, 二维构型和三维构型下, 通

过优化所得的6个前沿构型,其升阻比与机体容积均

近似呈线性反比关系,升阻比与机体容积相互制约.

并且,三维构型升阻比随机体容积的变化更为平缓,

说明在三维构型下,一定机体容积范围内,升阻比可

调范围相对较小. 对比构型N7和N8的结果,可以发

现,固定容积的情况下,选择最大升阻比作为优化目

标,优化空间较小,尤其是三维构型的升阻比. 而给

定升阻比约束,选择最大机体容积为优化目标,优化

空间相对较大.

图14给出了构型N1∼N8的俯仰力矩系数与机

体容积的关系.可以看出,构型N1到N6,机体容积增

大,升阻比减小的同时,其俯仰力矩同样在减小. 三

维构型的俯仰力矩系数减小了13.15%,大于机体容

积9.44%的增量,远大于三维构型升阻比2.98%的减

图13 构型N1∼N8的升阻比与机体容积关系对比图

Fig. 13 Lift-to-drag ratio versus volume for configurations

from N1 to N8

图14 构型N1∼N8的俯仰力矩与机体容积的关系

Fig. 14 Pitch moment versus volume for configurations from N1 to N8

量. 图15给出了N1∼N6共6个Pareto前沿上的构型

的上壁面压力分布比较,从图中可知,尽管飞行器上

壁面形状的调整对其升阻比影响相对较小,但压力分

布差别较大,这是导致其俯仰力矩系数呈现较大差别
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的原因.并且对比N7和N8的结果,不管是机体容积

同等还是升阻比同等,其俯仰力矩系数均有变化.可

以看出,随着机体容积增大,飞行器的俯仰力矩系数

下降较快,同样呈线性下降. 从N7和N8的结果也可

以看出,在固定升阻比和机体容积的情况下,飞行器

的俯仰力矩系数同样有较大变化.

图15 N1∼N6共6个设计点上壁面型线压力系数分布图

Fig. 15 Pressure coefficient distribution of the upper surface in

symmetrical plane (N1∼N6)

对比三维构型机体容积、升阻比、与俯仰力矩的

变化,可以发现,三维高超声速飞行器构型在升阻比

较小的变化范围内, 机体容积和飞行器俯仰力矩都

有较大的调整空间.即针对飞行器上壁面的优化,在

升阻比基本不变的情况下, 选择对机体容积和俯仰

力矩作为优化目标可获得相对较好的结果.

图16给出了8个构型的压力中心与机体容积关

系曲线,从N1到N6,机体容积不断增大,升阻比减小,

俯仰力矩系数减小, 压力中心会逐步靠近几何中心.

同样,同等容积和同等升阻比的情况下,压力中心都

会变化, 但变化范围较小, 说明实际设计过程中, 对

上壁面进行法向的变形设计, 不会对纵向压心位置

造成较大的改变.固定机体容积和升阻比的情况下,

纵向压心位置变化较小, 且其变化与俯仰力矩系数

的变化呈相反态势.

4 结 论

本文基于吸气式高超声速飞行器的特点, 选取

飞行器上壁面对称面型线作为设计变量, 以数值分

析和优化设计作为工具, 结合二维构型优化和三维

构型分析, 计算比较了飞行器上壁面外形改变对其

气动性能和容积的影响, 进而获得了相应的初步规

律.首先,通过二维构型和对应的三维构型计算结果

图16 构型N1∼N8的纵向压心与机体容积的关系

Fig. 16 Pressure center versus volume for configurations from N1 to N8

对比分析,可知对于此类构型而言,二维和三维计算

结果具有一定的可比性,且定性规律一致.机体容积

和飞行器的升阻比的对应关系均近似成线性反比关

系. 其次, 由于飞行器上壁面处于背风面, 因此其外

型的调节对飞行器的升阻比影响小于对其容积的影

响.此外,尽管上壁面外形的修改对飞行器的升阻比

影响较小,但由于外形的变化导致压力分布变化,使

飞行器的俯仰力矩具有较大的调整空间.因此,实际

的优化设计应依据实际需求合理的选择目标函数,依

据本文的结果,将容积和俯仰力矩作为目标可获得更

好的效果.

本文的工作目前仅考虑飞行器上壁面对称面型

线的变化,而横向剖面型线保持不动.因此在给定的

设计空间范围内,无论上壁面的形状做如何调整,飞

行器的俯视投影面积及迎流投影面积均保持不变.若

横向剖面型线进行修改,将直接影响到飞行器的投影

面积,其对飞行器气动性能和容积的影响也应更大.

但针对横向剖面型线进行优化时, 将无法基于二维

构型开展.在进一步的工作中,将考虑引入响应面法

来缩减计算量,此项工作正在进行中. 此外,本文的

优化设计仅涉及小攻角飞行状态下的吸气式高超声

速飞行器,对于其他类型的飞行器,如翼身融合体布

局、乘波布局等,及在大攻角飞行条件下是否存在同

样的规律也将是一个值得研究的问题.
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MULTI-OBJECTIVE OPTIMIZATION AND AERODYNAMIC PERFORMANCE

ANALYSIS OF THE UPPER SURFACE FOR HYPERSONIC VEHICLES 1)

Gao Taiyuan∗,† Cui Kai∗,2) Hu Shouchao∗ Wang Xiuping∗
∗( State Key Lab of High-temperature Gas Dynamics，Institute of Mechanics，Chinese Academy of Sciences，Beijing100190，China)

†( The System Design Institute of Electro-Mechanic Engineering，Beijing100854，China)

Abstract To aim at analyzing the variation of the aerodynamic performance as well as the volume of hypersonic vehicles

caused by the modification of the upper surface, a two-dimensional multi-objective optimization study is carried out by

considering the design condition of flight Mach number 6.5, flight altitude 27 km, and 4◦ flight angle of attack. The

CFD-embedded pareto genetic algorithm is used as the optimization driver. On the basis of 2D optimization results,

several typical 3D configurations are generated, and a primary relationship between the aerodynamic performance and the

volume is obtained by numerical simulation. The results show that the lift-to-drag ratio is approximately linear inverse

proportion to the volume for both two-dimensional and three-dimensional configurations, though there are significant

differences between the 2D and 3D aerodynamic coefficient values. Moreover, the lift-to-drag ratio can only gain a little

increment (about 0.36%) by adjusting the symmetrical profile shape of the upper surface when the volume is a constant,

while the volume has a relatively large adjustable range (about 1.93%) under the condition of fixing the lift-to-drag ratio.

Besides, the numerical results also demonstrate that the adjustment range of the pitch moment of the vehicle is about 5%

by modifying the shape of the upper surface when the lift-to-drag ratio and the volume are all fixed simultaneously.

Key words hypersonic, Pareto genetic algorithm, volume, lift-to drag ratio, computational fluid dynamics
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