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流体力学

高压捕获翼前缘型线优化和分析
1)

李广利 崔 凯 2) 肖 尧 徐应洲

(中国科学院力学研究所高温气体动力学国家重点实验室，北京 100190)

摘要 为分析翼前缘形状变化对高压捕获翼构型气动性能的影响，基于一种锥体组合捕获翼概念构型，采用幂

次函数和余弦函数组合形式对翼前缘型线进行了参数化设计，在比较了多项式和径向基函数两种代理模型的拟

合精度基础上，以飞行马赫数 7，飞行攻角 0◦ 为计算条件，结合使用均匀实验设计方法、计算流体力学、径向

基函数代理模型方法和遗传算法，选择升阻比最大化为目标开展了数值优化，最后基于优化结果进行了单参数

的灵敏度分析.优化结果表明，相对于基准外形而言，优化后构型升力系数增大了约 8.1%，阻力系数减小了约

12.2%，升阻比提高了约23.4%.此外，灵敏度分析结果表明升阻比与 5个设计参数均呈非线性关系，其中展向

角度对升阻比影响最大，其次为幂次曲线的比例参数，其余 3个参数对升阻比的影响相对较弱.
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LEADING EDGE OPTIMIZATION AND PARAMETER ANALYSIS OF HIGH PRESSURE

CAPTURING WINGS 1)
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Abstract In this paper, an aerodynamic optimization is carried out to analyze the effect of leading edge shape on the

aerodynamic performance for high pressure capturing wing (HCW) configurations. First, a parameterized method for

the wing leading edge of an HCW is developed by combining a power function and a cosine function. The lift-to-drag

ratio of the configuration is chosen as the goal of maximization. Next, a numerical optimization flow is constructed by

combining with the uniform experimental design method, the computational fluid dynamics, the radial basis function

surrogate model method and the genetic algorithm on the basis of the comparison of the accuracy between the polynomial

surrogate model and the radial basis functional surrogate model. At last, the sensitivity analysis of optimization results for

each parameter is implemented. As the comparison of the optimal to the baseline, the results show that the lift coefficient

increased by 8.1%, the drag coefficient is decreased by 12.2%, the lift-to-drag ratio increased by 23.4%. In addition, the

sensitivity analysis results show that the lift-to-drag ratio presents non-linear relationship with the five design parameters

and the angle of wingspan had the greatest influence, followed by the exponential curve parameter, the effect of other

three parameters on the lift-to-drag ratio is relatively weak.
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引 言

高升阻比是高超声速飞行器气动性能研究的主

要追求指标.然而，在高速飞行条件下，由于激波阻

力和摩擦阻力急剧增加，飞行器的气动性能急剧下

降，形成所谓的 “升阻比屏障” [1]，给飞行器气动性能

提升带来极大挑战.就已有文献看，现有高升阻比构

型主要包括翼身组合体 [2-4]、翼身融合体 [5-6]和乘波

体 [7] 等几种方案.翼身组合体主要由机体和机翼两

部分构成，其中机翼充当主要升力部件，机体为飞行

器提供足够的容积.翼身融合体的主要特点为机体和

机翼融合，二者没有明显界限，飞行器上表面适当隆

起满足容积需求.下表面为升力面，通过合理设计飞

行攻角提供所需升力. 乘波体是一种较为特殊的升

力体构型，在设计条件下，其前缘激波附着于乘波

体边缘，激波后的高压区被完全包裹于飞行器下表

面，因而可获得相对较高的升阻比.

气动外形优化设计是提升高超声速飞行器升阻

比的重要手段，也是目前的研究热点之一.其中，飞

行器前缘线形状直接决定其有效升力面积，对升阻

特性影响十分明显，同时与容积和机体结构等方面

的耦合程度相对较弱，因此一般是气动外形优化中

的首选部位.文献 [8]对一种翼身组合型的弧形翼导

弹的翼前缘线进行优化，使升阻比提升约 9.22%.文

献 [9] 基于一种采用翼身融合体设计的吸气式高超

声速飞机概念构型，同样选取前缘线作为设计变量

开展气动优化，其升阻比亦获得约 10%的提升.

前缘线优化设计对于乘波体而言同样至关重要.

乘波体的设计原则是对给定流场进行部分切割，依

据这一思想，当源流场给定后，前缘线的形状直接决

定乘波体的气动性能.正因如此，乘波体前缘线优化

设计一直是是国内外研究的热点领域 [10-18]. 其中最

具代表的是 Bowcutt等 [19] 和 Corda等 [20] 分别基于

圆锥基准流场和幂次曲线轴对称体基准流场所生成

的乘波体，采用参考温度法计算摩擦阻力，以非线性

单纯形法为优化方法选择前缘线形状，获得了一系

列黏性优化乘波体，并突破了 “升阻比屏障”. 上述结

果表明，对于前述各类飞行器构型，前缘线优化设计

均是提升其升阻比的有效手段.

高超声速飞行条件下强激波的存在使升阻比和

容积间的矛盾关系愈发突出，缓解这一矛盾的一般

方法是采用多目标优化设计 [21-23]. 这种做法本质上

是一种折中手段，即在升阻比和容积之间选择牺牲

较小的一项来换取另一项的较大提升，进而改善其

综合性能.例如，文献 [21]以升阻比和容积两项指标

的加权乘积为目标进行优化，尽管其容积获得了一

定程度的提升，但数值计算和实验结果表明，在马赫

数 3.5条件下其最大升阻比仅为 2.62，较一般乘波体

而言大幅下降.

高压捕获翼 (high pressure capturing wing, HCW)

构型 [24-25]主要针对升阻比与容积间的矛盾而提出.

该构型的主要思想为在大容积条件下，在机体背风

面增加了与来流方向平行的曲面翼，通过捕获翼位

置的合理设定 [26]，可充分利用机体上壁面对来流压

缩所产生的高压区产生升力，同时，由于翼面厚度较

小，所产生的附加阻力也较小，因此飞行器的升阻比

也可获得大幅提高.在概念研究基础上，文献 [26]基

于二维流场数值分析和多维空间曲面拟合理论提出

了一种捕获翼位置设计的有效方法.已有研究中，捕

获翼外形设计均基于二维分析，其前缘线俯视形状

为直线.如前所述，飞行器主升力面的前缘线形状对

其气动性能影响十分明显.因此，发展适合于高压捕

获翼的前缘型线参数化设计方法，开展优化设计进

而评估翼前缘线形状对其气动性能的影响程度是研

究中必须考虑的问题.

本文主要针对这一问题，采用幂次函数和余弦

函数组合形式对翼前缘型线进行了参数化设计，并

基于均匀实验设计和计算流体力学分析对多项式/径

向基函数两种代理模型的拟合精度进行了比较，之

后选用拟合精度更好的径向基函数代理模型，以升

阻比最大化为目标采用遗传算法进行了优化设计，

最后在最优点附近开展了单参数灵敏度分析.

1 基准构型简介及性能评估

1.1 基准构型简介

为突出重点并缩减计算量，基准构型采用圆锥

机体与高压捕获翼组合的概念构型，其三维效果图

和三视图如图 1所示.机体半锥角为 9◦，长度为 1 m.

捕获翼位置采用文献 [26]中的方法基于二维流场分

析给定，依据前缘点落在锥体激波面，同时反射激

波刚好掠过机体尾缘端最高点的原则，前缘点位于

X = 0.862 5 m处. 捕获翼基准外形为半圆柱壳体，

其前缘线俯视投影为直线，尾缘端选取至 X = 1.2 m

处，捕获翼厚度为 2 mm，前缘采取圆弧钝化.
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图 1 基准构型三维效果图和三视图

Fig.1 Three dimensional and three-view of the baseline configuration

1.2 基准构型性能评估

基准构型气动性能评估采用计算流体力学模拟.

计算网格采用结构网格，近壁面网格进行加密，捕

获翼与机体采用网格嵌套技术，总网格单元个数为

340万，物面网格及对称面网格如图 2所示. 数值分

析采用总变差减小格式，时间推进选用隐式格式，

湍流模型为 k--ε 模型. 本文选择的网格及计算参数

与文献 [26]中相同，由于文献中已对数值结果的可

靠性进行了验证和分析，此处不再赘述.

图 2 基准构型计算网格示意图

Fig.2 Illustration of computational grid

给定计算条件如下：来流马赫数 7，远场静温为

240 K，来流静压 400 Pa，飞行攻角为0◦.升阻力系数

计算时以锥体流向投影面积为参考面积，阻力计算

不含底阻. 计算结果如表 1所示. 其中 “Body” 代表

机体部分，“HCW” 代表捕获翼部分，“All” 代表上述

两部分之和，即总升阻力参数.从结果可见，由于机

体为轴对称锥体，故其自身升阻比为 0，在添加捕获

翼后，升阻比获得明显提升，整体升阻比为 2.14，其

中捕获翼为构型升力的唯一来源，但结果同时也表

明，捕获翼对于总阻力的贡献也十分明显，相对比例

达 40.6%.

表 1 基准构型各部件升阻力系数及升阻比

Table 1 Aerodynamic coefficients of the baseline configuration

Part Cl Cd L/D

Body 0 0.085 17 0

HCW 0.307 7 0.058 32 5.39

All 0.307 7 0.143 5 2.14

2 优化设计流程及方法

优化设计流程如图 3所示，简要解释如下：以基

准构型为出发点，首先对捕获翼前缘线形状进行参

数化描述，确定设计变量个数及含义；然后根据实际

情况给定各参数的设计空间，选择均匀实验设计表

生成设计变量集，并获得一系列典型的飞行器样本

构型；之后利用数值模拟对前述样本集中的飞行器

外形分别进行计算分析，获得其气动性能参数；继而

根据上述数据构建不同的代理模型，通过对比选择

精度较高的模型，并采用遗传算法以升阻比最大化

为目标进行优化；最后通过优化外形与基准外形的

比较，以及最优值的单参数灵敏度分析，总结分析捕

获翼前缘线形状对飞行器气动性能的影响.

图 3 优化设计流程图

Fig.3 Flowchart of the optimization

2.1 捕获翼参数化设计方法

根据捕获翼的设计原理，为充分捕捉来流压缩

产生的高压，捕获翼前缘线应落在机体产生的激波
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面上. 当机体为锥体时，激波面可由 Taylor-Maccoll

方程求出，激波面上的前缘线给定后，沿来流方向

拉伸所得到的柱面即为捕获翼外形. 基于这样的思

路，当捕获翼长度确定后，捕获翼外形主要由其沿

流向的投影形状确定，如图 4所示. 从流向正视图

(图 5)看，在极坐标系统下，控制参数为对应于激波

面上的半径 R和两侧的截取角度 θ，具体表达式如

式 (1)，其中Rmin为对称面上所对应的半径，即对应

于基准外形的半径，Rmax为两侧端点对应的半径.为

保证捕获翼前缘线为后掠形式，半径 R由 Rmin逐渐

增加过渡到 Rmax. 其中过渡曲线选择幂次曲线和余

弦曲线组合的形式，如式 (2)和式 (3)所示，对应的

函数曲线如图 6所示. 其中 n为幂次，P1 为幂次曲

线所占比重，P2为幂次曲线起始点位置.

经上述参数化设计后，在保证捕获翼长度与基

准构型一致时，捕获翼前缘线共采用 5个设计变量

图 4 锥体组合捕获翼构型设计图示

Fig.4 Illustration of the design of cone combination with HCW

图 5 前缘线控制参数

Fig.5 Control parameters of the leading edge along the flow direction

(a)

(b)

图 6 幂次 (a)和余弦 (b)控制函数曲线

Fig.6 Curves of the power (a) and cosine (b) control function

描述，即两侧端点的最大半径Rmax，控制幂次函数和

余弦函数的比例参数 P1，幂次函数的参数 P2和 n，

以及控制两侧截取角度的参数 θ.表 2给定了各设计

参数的上下界范围，即设计空间. 其中 P1 和 P2 均

为无量纲归一化参数，其取值范围为 [0, 1]，n取为

[1, 4]，Rmax的上边界由捕获翼尾部对应的激波位置

决定，为 1 070 mm，当Rmax取值与 Rmin 相等时，即

对应于基准外形. 参数 θ 主要决定捕获翼的升力面

积，此处最大值取值为 25◦.

R(P1,P2,n) =

Rmin + (Rmax− Rmin)
[
P1 f1(P2,n) + (1− P1) f2

]
(1)

f1(P2,n) =



0, t ∈ [0,P2]
(

t − P2

1− P2

)n

, t ∈ (P2,1)
(2)



第 4 期 李广利等：高压捕获翼前缘型线优化和分析 881

f2 =
cosα + 1

2
, α ∈ [π,2π] (3)

表 2 设计变量取值范围

Table 2 Boundary values of the design space

Variables Lower bound Upper bound

P1 0 1

P2 0 1

n 1 4

Rmax/mm 780 1 070

θ/(◦) 0 25

2.2 均匀实验设计方法

为覆盖整个设计空间，构造合适的代理模型，

本文采用实际中广泛使用的均匀实验设计方法 [27]

生成训练样本集. 该方法基于数论理论在整个设计

空间内构造合理的均匀设计表并获得样本集，被广

泛应用于代理模型的构建. 本文结合采用好格子点

法和方幂好格子点法，根据表 2给出的设计空间，

生成了水平值为 20的实验设计表，图 7给出了所有

20个样本的捕获翼俯视外形，从图中可以看出，参

数化方法可以灵活调整捕获翼的前缘线设计形状，

实验设计方法生成了外形差异明显的样本集.

图 7 构型样本集

Fig.7 Sample set of configurations

根据上述生成的捕获翼外形，结合基准外形的

锥体生成整机构型，采用计算流体力学模拟对其气

动性能进行评估.网格尺度、飞行条件及计算格式等

均与基准构型保持一致. 气动力系数计算时不考虑

机体底阻，参考面积采用锥体流向的投影面积.计算

得出各样本点构型对应的气动参数响应值，从而获

得代理模型构建的样本集.

2.3 代理模型构建

采用代理模型方法，可以有效的减少分析次数

以提高整个优化设计效率. 这类方法基于有限个样

本数据 (即样本集)建立设计变量与目标函数间的近

似响应关系，并以近似响应关系替代学科分析模块

完成优化设计. 目前最常用的代理模型主要有多项

式代理模型、径向基函数代理模型、Kriging模型和

人工神经元网络模型等. 本文选择了最为常用的两

种代理模型，即多项式和径向基函数两种模型，并

对其拟合精度进行了比较.两种模型构造时，均以前

述 5个设计变量 (经归一化)为输入量，模型输出量

为构型的升阻比.

多项式代理模型采用多项式对样本进行回归拟

合，获得设计目标与设计变量之间的近似解析关系.

该方法在处理线性或弱非线性问题时，一般可以得

到满意的结果，由于该方法易于实现，在飞行器优化

设计中得到广泛应用 [28-29]. 本文选用无交叉项的多

项式模型，其表达式如式 (4)所示.

y (x) = a0 +

n∑

i=1

ai xi +

n∑
i=1
j=1

ai j xi x j (4)

采用上述均匀实验设计得到的 20组训练样本

点及对应的目标函数值，构造多项式代理模型，相

应的待定参数采用最小二乘法. 为保证检验结果的

覆盖性和正交性，测试样本集采用 7水平的均匀实

验设计表生成.结果表明，生成的多项式代理模型训

练精度和测试精度均在 5%左右，即使将测试样本

集加入训练样本集中重新构建代理模型，仍无法提

高其训练精度.

径向基函数代理模型以径向函数为基函数，通

过线性叠加的方式获得，是一种灵活性较好，计算

量相对较小且效率较高的代理模型，具有较强的非

线性拟合能力，在飞行器优化设计中亦有广泛的应

用 [30-31]. 本文选用 Guass径向基函数代理模型，其

表达式如式 (5)和式 (6)所示.

y(x) =

P∑

i=1

wi · ϕ(‖x− xi‖) (5)

ϕ(‖x− xi‖) = ϕ(r) = exp
(
− r2

2δ2

)
(6)

模型训练仍基于上述 20组样本，模型中心点个
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数选为 17，基函数扩展常数为2.0.同样以上述 7水

平的测试样本集对代理模型进行测试.结果表明训练

精度可以达到 1%以内，测试样本有 3组数据在 1%

以内，其余 4组数据最大误差达到 4%.为进一步提

高模型的精度，将测试精度差的 4组数据加入到训

练样本集中重新构建，得到的训练精度和测试精度

均在 2%以内，图 8给出了多项式代理模型与径向基

函数代理模型训练精度和测试精度与样本的关系，

可以看出，径向基函数模型的训练精度明显优于多

项式代理模型，因此选用该代理模型对捕获翼前缘

线形状进行优化和分析.

图 8 多项式 (POL)和径向基函数 (RBF)代理模型精度对比

Fig.8 Precision comparison between the polynomial model (POL) and

the RBF model (RBF)

2.4 优化目标和方法

优化目标为构型升阻比最大化，具体使用时采

用升阻比负值最小化表达优化目标. 优化算法采用

实际中广泛使用的遗传算法，该方法基于自然选择

和基因遗传学原理而提出，特别适用于处理传统搜

索方法难以解决的复杂和非线性问题. 本文实际应

用中种群规模为 31，采用双矢量编码，每一代保留

精英数目 2个，遗传过程中采用高斯变异函数且交

叉概率为 0.8，变异概率为0.2.

3 优化结果与分析

优化目标 (升阻比负值)的收敛历史曲线如图 9

所示，可以看出，经 40 次迭代后目标函数基本收

敛，至迭代 100次后已完全收敛，且升阻比获得明

显提升. 所得最优升阻比为 2.62.为进一步检验，将

最优外形采用计算流体力学分析获得其气动参数，

计算结果如表 3所示.从表中数据可以看出，首先，

计算流体力学计算所得升阻比为 2.64，与代理模型

输出结果的相对误差仅为 0.8%，这表明代理模型具

有很好的拟合精度.其次，经优化后，构型的升力系

数增加 8.1%，阻力系数减小12.2%，综合导致优化构

型的升阻比增加 23.4%，即优化设计同时起到了增升

和减阻的作用，且使升阻比大幅增加.

图 9 目标函数收敛曲线

Fig.9 The convergence history of the objective function

表 3 优化外形和基准外形气动参数对比

Table 3 Comparison of the aerodynamic parameters between

the optimal and the baseline configurations

Model Cl Cd L/D

baseline 0.307 7 0.143 5 2.14

optimal 0.332 6 0.126 0 2.64

percentage +8.1% −12.2% +23.4%

最优构型的 5个设计变量数值及其与基准外形

的对比如表 4所示. 优化构型与基准构型的轴向比

较如图 10所示，其垂向外形比较及表面压力云图比

较如图 11所示，优化外形对称面的压力分布云图如

图 12所示.从表 4可以看出，经优化后，5个设计变

量的数值均有明显改变，因此导致优化外形与基准

构型的差别较大.

从图 11和图 12可以看出，捕获翼头部由于钝

化作用的影响产生弓形激波，压力急剧增加，之后经

膨胀作用压力逐渐减小. 但捕获翼处于锥形流场激

表 4 基准外形与优化外形的设计参数比较

Table 4 Comparison of the design parameters between the

baseline and the optimal configurations

P1 P2 n Rmax/mm θ/(◦)

baseline 0 0 1 780 0

optimal 0.855 0.486 2.159 961.219 2.593
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图 10 优化外形和基准外形比较 (轴向)

Fig.10 Shape comparison between the optimal and the baseline

configurations (in axial direction)

图 11 优化外形与基准外形下表面压力云图对比

Fig.11 Pressure contours comparison between the optimal and the

baseline configurations (on the lower surface)

图 12 优化外形对称面压力分布云图

Fig.12 The pressure contours in the symmetry plane of the

optimal configuration

波内部，经激波作用的不均匀气流对捕获翼再次产

生压缩，而靠近锥体的压力较大，故激波强度逐渐增

强，导致捕获翼下表面压力逐渐增加，再次形成较大

的高压区，之后经尾部的膨胀作用逐渐减小，故形成

了图 11中所示的压力分布.此外，从图 11中还可看

出，基准构型的高压区分布更为集中，而优化构型由

于在两侧对应于激波面的半径逐渐增加，形成后掠

翼型，且两侧区域更加平缓，导致明显的三维流动，

使两侧压力值减小.但从整体来看，优化构型的升力

面积有明显增加，相对于基准构型增加了约 11%，

因此升力明显增加. 捕获翼为平行于来流方向的平

面，故阻力主要来源于有厚度的前缘区域，从图 11

可以发现，由于优化构型前缘线在两侧存在明显后

掠现象，其前缘的压缩作用明显减弱，故阻力减小.

为进一步分析最优值附近的参数灵敏度，以最

优值为基准开展单参数轮转分析，获得了升阻比对

应于每个设计参数的变化曲线，如图 13所示. 为便

于比较，将每个设计变量依据取值范围进行归一化

处理.从图中可见，升阻比均在最优设计点处存在拐

点，这表明优化设计是成功的.同时随各参数在最优

值附近变化时，升阻比变化均比较平缓，且幅度较

小，这表明升阻比在最优值点附近对参数的变化不

敏感，外形参数的小幅变化并不会导致升阻比的明

显下降，即捕获翼构型的鲁棒性较好，这对于实际设

计非常有利.

图 13 升阻比与设计参数的变化曲线

Fig.13 Curves of theL/D versus each design parameter

从图 13中还可以看出，升阻比与各设计参数均

呈非线性关系，其中 θ控制展向角度 (余角即为展向

角度)，对升阻比的影响最大，当 θ增加时，捕获翼的

升力面积减小，导致升力减小，而且 θ越小，其两侧

部分升力面的面积分量越小，故升阻比与 θ 值基本

呈抛物线趋势. P1 控制幂次曲线所占比例，决定着

前缘线的过渡趋势，与升阻比基本呈现正比关系，从

图 11的优化外形可以看出，当该参数取值较大时，

对称面附近压力较大的区域前缘线半径过渡平缓，
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可以保证较大的升力面积，两侧以幂次曲线急剧增

加，保持较强的后掠特性，使阻力大幅减小. 其他 3

个参数，即幂次曲线起始点参数 P2、幂次 n和最大

激波面半径 Rmax对升阻比均呈非线性关系且对升阻

比影响相对较弱.

4 结 论

本文基于一种锥体组合捕获翼的高压捕获翼气

动概念构型，以捕获翼前缘线三维形状经参数化后

作为设计变量，结合使用实验设计方法、计算流体力

学和代理模型构建等主要手段，在比较了多项式和

径向基函数两种代理模型基础上，采用遗传算法以

升阻比最大化为目标做了优化设计和结果分析，并

且基于最优值结果开展了相应的单参数灵敏度分析.

计算结果表明，通过优化设计，构型的升力增加

了约 8.1%，阻力减小了约 12.2%，升阻比提高了约

23.4%.从优化外形与基准外形的比较可以看出，当

参数选择合理时，捕获翼对称面附近前缘线过渡平

缓，两侧采用大后掠形状，不仅可以有效提高升力，

同时具有较好的减阻效果，使升阻比获得大幅提高.

此外，从最优值的单参数灵敏度分析可以发现，升阻

比与各参数均呈非线性关系，且展向角度对升阻比

影响最大，其次为幂次曲线的比例参数，其他 3个参

数对升阻比的影响相对较弱.

本文工作仅针对固定圆锥机体及飞行条件下的

捕获翼外形优化分析，尚未考虑不同组合机体及飞

行条件的影响.在下一步的工作中，可考虑引入更多

的设计参数进行更加细致的优化.但从结果来看，优

化设计可以较大幅度的提高捕获翼构型的升阻比，

证实了该构型优化的有效性和必要性，同时，为捕获

翼的设计和下一步的构型选择提供了一定的参考.
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