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摘 要： 高速飞行器气动外形与推进性能之间存在强烈的非线性耦合效应，为了提高气动—推进一体化设计

的物理保真度与优化效率，建立一套物理自洽、高精度的多学科耦合优化体系。首先，基于非结构网格构建了

迎风格式的流场求解器，并利用自动微分技术开发严格一致的离散伴随算子以实现高效的灵敏度分析；其次，

引入准一维冲压发动机模型，通过“质量—动量双守恒”降维积分与无量纲重构，搭建三维外流与一维内流的双

向耦合计算框架；最后，以高速飞行器乘波体为对象，在马赫数为 6 的巡航状态下开展多约束减阻优化设计。结

果表明：在满足升力不降低和机翼容积不减的严格约束下，优化构型实现了巡航阻力系数 3.23% 的净降低；优

化器探索出的“展向容积重分布”非均匀修形策略，有效削弱了外侧驻点区域的强激波强度，实现了全机气动性

能的全局最优。
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Abstract： The aerodynamic configuration and propulsion performance of vehicles exhibit strong nonlinear coupling 
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0　引  言

在航空航天领域，吸气式高速飞行器的发展

受到全球各国的高度重视。为了实现高效稳定的

高速飞行，飞行器机体必须与发动机性能实现深

度匹配。由于高速条件下存在强烈的激波相互作

用与边界层效应，机体前体往往作为发动机的进

气压缩面，而后体则作为排气膨胀面，这使得气动

与推进系统之间呈现出高度的非线性耦合特征。

传统的设计方法往往将机体外形与动力系统割

裂，这种方式难以避免激波干扰与流场失配，导致

飞行器难以达到预期性能［1-2］。

在数值模拟层面，目前高速飞行器的设计存

在一个显著局限：在计算流体力学（CFD）仿真中，

发动机进排气条件通常被简化为基于自由来流的

固定边界。这种处理方式忽略了飞行器前体激波

对来流的预压缩效应，无法准确反映真实的气动

—推进响应［3-4］。一旦飞行姿态发生改变，真实发

动机会出现流量与背压的剧烈波动，而固定边界

的 CFD 模型无法捕捉这种“进气不匹配”带来的风

险［5］。为解决此问题，研究者们开始采用“一维发

动机模型+三维 CFD 仿真”的耦合方法，以实现真

实边界的双向反馈。然而，如何在外形优化过程

中，构建一种稳定、高效、能够实时考虑激波干扰

与发动机动态响应的耦合优化框架，依然是当前

面临的重大挑战［6］。

在气动外形优化领域，离散伴随方法因其计

算量与设计变量数目几乎无关，成为解决高维参

数空间优化问题的高效手段［7-8］。但在三维非结构

网格环境下，特别是在针对高速强激波流动引入

复杂的迎风格式（如 Roe 格式）时，其离散伴随方程

的手工推导极其困难且易出错［9］。如何结合自动

微分技术高效构建可扩展的离散伴随求解器，并

进一步将其与发动机模型耦合，目前鲜有系统性

研究［10-11］。

基于上述需求，本文建立一套物理保真度高、

计算效率优异的气动—推进一体化优化设计体

系。在基于非结构网格的离散伴随优化框架下，

实现适合高速流场计算的 Roe 迎风格式，并利用自

动微分工具建立精确的伴随算子；引入准一维冲

压发动机性能模型，通过降维积分与无量纲有效

消除三维外流场与一维发动机内流模型的跨维度

物理边界衔接障碍；以高速飞行器乘波体为研究

对象，在马赫数为 6 的巡航状态下开展多约束气动

减阻优化，深入揭示等体积约束下的气动—推进

耦合减阻机理，以期为高速飞行器的一体化设计

提供了重要的理论依据。

1　数值方法与离散伴随理论

1. 1　高速气动力数值模拟

本文采用三维可压缩雷诺平均纳维-斯托克

斯（RANS）方程作为控制方程，空间离散采用基于

非结构网格的有限体积法。为了克服传统中心格

式在马赫数为 6 以上的高超声速流动中易产生数

值振荡的问题，在空间离散方面，前期建立了面向

跨声速与低超声速气动优化设计框架［12］，其核心

对流项通量采用 JST（对流通量的空间离散格式）

中心格式计算。中心格式虽然计算效率高，但在

处理马赫数为 6 以上的高速流动时，将面临以下严

峻挑战：一是中心格式无法自动识别激波方向，需

引入标量人工黏性，在强激波处极易产生非物理

的吉布斯现象或数值振荡；二是高马赫数下人工

黏性参数调节窗口极窄，严重影响优化设计的鲁

棒性。

针对上述局限，本文对求解器的底层数值通

量模块进行了重构，使用 Roe 通量差分分裂迎风格

式。Roe 格式基于黎曼解的特征波分解机制，能够

根据流场局部特征自动调节数值耗散。为了进一

步抑制高速强激波附近的数值过冲，本文在 Roe 格

式的基础上集成了 Venkatakrishnan 限制器，并针

对高马赫数下特有的“红玉斑”现象引入了熵修正

技术。这一从“中心加人工黏性”到“迎风特征分

裂”的算法升级，是实现高速复杂流场精确模拟的

关键。

F Reo
ij =

1
2 [F (Q i ) + F (Q j ) ] - 1

2 R
| Λ | R-1(Q j - Q i )

     （1）
式中：FRoe

ij 为界面 ij的 Roe 对流数值通量；R为 Roe
平均状态下的右特征向量矩阵；|Λ|为 Roe 平均状

态下的特征波速的绝对值矩阵，该格式本身具有

极低的数值耗散，非常适合高马赫数流动的模拟。

针对 Roe 格式在特定网格下可能诱发的非物

理数值现象（如红玉斑），求解器内部集成了熵修

正模块，确保了计算的鲁棒性。
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为了在保持激波捕捉单调性的同时实现二阶

空间精度，本文采用 Green-Gauss 方法重构网格节

点处的梯度向量：

( ∇f )
i
= 1
Vi

∑j∈N ( )i

f i + fj
2 n ijSij （2）

在此基础上，为了抑制高速强间断附近的数

值振荡，引入了 Venkatakrishnan 限制器［13］。与传

统硬截断型限制器不同，Venkatakrishnan 限制器

引入了光滑函数，保证了残差对设计变量的连续

可微性，这一特性对于保证后续离散伴随方程的

稳定求解与梯度准确性至关重要。

本文采用的求解器及底层伴随数值格式，在

前期研究中已通过典型高速飞行器标模风洞试验

进行了精度验证［12］。

1. 2　离散伴随算子的构建与求解

离散伴随的求解主要可以分解为以下 3 个顺

序执行的线性方程组求解步骤。

1）求解流场伴随变量 Λf。它是目标函数对流

场残差的敏感度，由流场雅可比矩阵的转置系统

定义［14］：

é
ë
êêêê

∂R
∂Q

ù
û
úúúú
T

Λ f = -é
ë
êêêê

∂J
∂Q

ù
û
úúúú
T

（3）

2）利用求得的 Λf，求解网格伴随变量 Λm。若

动网格过程由刚度矩阵为 K的弹性体方程描述

（即KδX=δXsurf），则对应的伴随方程为

K T Λm = -(éëêêêê ∂R
∂X

ù
û
úúúú
T

Λ f +
é
ë
êêêê

∂J
∂X

ù
û
úúúú
T) （4）

该步骤将流场伴随信息反向传播至网格空

间，体现了网格变形对气动性能的影响。

3）将网格伴随变量投影到设计变量空间，结

合参数化方法的几何敏感度矩阵，得到最终的

梯度：

( dJdD ) T = é
ë
êêêê

∂X surf

∂D
ù
û
úúúú
T

Λm + é
ë
êêêê

∂J
∂D

ù
û
úúúú
T

（5）

通过上述推导可见，完整梯度向量的获取仅

需分别求解一次流场伴随方程和动网格伴随方

程，其计算量并不随设计变量维度的增加而增长。

这从数学原理上保证了该方法在高维气动—推进

耦合优化问题中求解梯度信息具有极高的效率［9］。

值得注意的是，伴随方程的系数矩阵 AT 依赖于流

场残差方程 R的线性化结果。对于原有的中心格

式，其线性化形式相对简单；而本文引入的 Roe 格

式包含特征值分解、绝对值运算及复杂的通量限

制器，其数学形式具有高度非线性和非光滑性。

若采用解析法手工推导其精确线性化项极为困难

且易出错，这给伴随算子的构建带来了新的挑战。

离散伴随方程构建的核心在于获取流场残差

对守恒变量的雅可比矩阵的转置。在早期的中心

格式框架下，通量函数主要由线性的平均项和简

单的人工黏性项组成，其数学形式相对简单，通过

手工推导即可获得解析的线性化项。然而，本文

引入的 Roe 通量差分分裂（FDS）迎风格式，其计算

过程涉及复杂的特征值分解、特征向量矩阵的构

建以及矩阵绝对值运算。此外，为了抑制高速强

激波附近的数值振荡，还引入了 Venkatakrishnan
限制器，这不仅引入了高度的非线性，还使得残差

对状态变量的依赖关系扩展到了更宽的网格模

板。在这些复杂的数学操作中，存在大量的条件

分支和局部非光滑点（如绝对值函数），若继续沿

用传统的手工推导方式，不仅推导工作量呈指数

级增长，且极易因忽略某些隐式依赖项而引入截

断误差，最终导致伴随算子与流场离散格式在数

学上的不一致，严重影响优化收敛性。

鉴于此，为了确保离散伴随系统与重构后的

Roe 流场求解器保持严格的数学一致性，本研究摒

弃了近似线性化方法，采用源到源自动微分工具

Tapenade 辅助开发。具体而言，采用反向模式自

动微分对核心通量计算子程序及源项子程序进行

微分变换，自动生成能够直接计算转置雅可比—

向量乘积的代码。

使用自动微分构造伴随代码后，下一步需要

求解离散伴随方程，其本质上是关于伴随变量 ψ的

大型稀疏线性方程组：

( ∂R
∂Q ) Tψ= -( ∂J

∂Q ) T （6）

式中：ψ为伴随变量向量；R为流场离散残差向量，

Q为流场守恒状态变量向量（涵盖密度、动量、能量

等物理量）；J则是定义的气动优化目标函数；R对

Q的偏导数对应于流场残差关于状态变量的雅可

比矩阵。

由于精确雅可比的刚性问题，并且高速流动

中强激波更进一步增大了数值刚性，即常规的定

点迭代法（如 Gauss-Seidel）往往难以收敛。
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本文通过构建广义最小残差法（GMRES）迭

代算法、ILU（k）预处理技术、消息传递接口（MPI）
并行化实现稳健的线性求解。并选用 GMRES 作

为线性方程组求解器，主要因其对非对称及非正

定矩阵表现出优异的数值稳定性。该算法基于

Krylov 子空间构建，为平衡计算效率与内存消耗，

重启维度（Restart Parameter）设置为 100，对于一

些复杂状态需要设置为 500。
为进一步改善线性系统的谱特性并加速收

敛，引入 ILU（k）（k填充的不完全 LU 分解）作为预

处理器。该技术能够在不增加额外非 0 元素存储

开销的前提下，有效改善刚度矩阵的特征值分布，

降低矩阵条件数，从而显著提升迭代收敛效率。

基于 ILU（k）预处理的 GMRES 算法的具体求解流

程如图 1 所示。

此外，为大幅缩减计算时间，求解器基于 MPI
通信协议实现了伴随求解的并行化。通过在计算

分区边界定义伴随变量的交换与更新机制，确保

了全场残差计算的同步性与数据一致性。

2　准一维发动机模型与多学科耦合

机制

2. 1　准一维冲压发动机性能模型

DARE 将推进流道划分为五个核心组件，共

同构成了完整的布雷顿循环。各组件通过接口传

递流体热力学状态参数，如压力、温度、马赫数及

组分。其中完整的推进系统结构如图 2 所示。

进气道模块负责捕获自由来流并进行压缩，

它通过一系列激波系统将气流的高动能转化为压

力能，为燃烧室提供所需的高压环境［15］。紧接着

是隔离段模块，该模块位于进气道与燃烧室之间，

其主要作用是隔离燃烧室因释热产生的高反压，

防止激波串前传导致进气道不起动，该段需处理

激波与边界层的相互作用［16］。随后是热力循环的

核心部件，即燃烧室模块，该模块模拟燃料喷射、

混合及燃烧过程，它将燃料的化学能转化为内能，

通常被近似为瑞利流加热过程［17］。紧随其后的是

喷管模块，该模块负责高温高压燃气的初步膨胀

加速。最后是外扩段模块，该模块利用飞行器后

体几何构型，引导从内喷管排出的欠膨胀燃气进

行二次膨胀加速，以获得精确的出口流场参数作

为 CFD 计算的物理边界条件。

2. 2　气动—推进双向耦合接口

本文在进气道入口引入基于“质量—动量双

守恒”的积分降维模型。该模型采用质量通量加

权，以确保一维等效参数真实反映流体的动能与

焓值水平，对于物理量 φDARE需满足以下积分约束：

φDARE =
∫AAIP

φρ ( )u ⋅ n  dA

∫AAIP

ρ ( )u ⋅ n  dA
（7）

式中：ρ为局部密度；u·n为法向速度分量。

通过这一加权处理，原本离散且畸变的三维

流场被映射为满足质量守恒和能量守恒的一维集

总参数。从三维空间畸变流场向一维等效热力学

状态转化的物理过程，具体的映射机制与守恒逻

辑如图 3 所示。该处理有效滤除了对总体性能影

响较小的低能尾迹区噪声，为 DARE 的热力循环

计算提供了具备高保真度的初始边界。

图 2 高速吸气式推进系统结构与功能示意图

Fig. 2　Schematic diagram of structure and function of 
high-speed ingestion propulsion system

图 1 GMRES ILU（k）预处理的流程图

Fig. 1　Flowchat of GMRES ILU（k） preprocessing
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在 CFD 求解器一侧，数据提取的准确性直接

决定了耦合系统的输入质量。将进气道入口截面

定义为关键的数据采样域。鉴于 OVERU-DE⁃
SIGN 基于有限体积法（FVM）架构，流场信息存储

于离散的网格单元中心，因此必须建立从离散网

格空间到宏观物理参数的统计模型。

为了获得能够驱动准一维发动机性能模型

（DARE）的平均马赫数，程序在每个耦合时间步遍

历采样三维模型截面 Ω内的所有网格面元。利用

离散化的流量加权公式，将数以千计的微元状态

压缩为单一的标量输出：

- -- ----- --
Mainlet =

∑i= 1
N M ai ⋅ ρi × ( )Vi × n i ⋅Ai

∑i= 1
N ρi ⋅ ( )Vi ⋅ n i ⋅Ai

（8）

式中：N为截面网格总数；Ai为面元面积；ni为指向

发动机内部的单位法向量。

在反向耦合路径中，DARE 模型输出的外扩

段出口状态（ρexit，Pexit，Texit）通常为带有物理单位的

有量纲量，而 OVERU-DESIGN 的核心求解器为

了数值稳定性，完全运行在无量纲空间内。这种

本质的量纲差异要求在数据反馈路径上建立严格

的无量纲重构协议。

传输协议的核心在于利用自由来流状态作为

基准参考量，将 DARE 计算得到的物理参数映射

为求解器配置文件可识别的无量纲系数。设定自

由来流密度为 ρ∞，声速为 a∞，则 DARE 输出的物理

量 需 经 过 以 下 变 换 写 入 input. nml 的 边 界 数 组

q_set。指定密度、速度、压力映射分别为 qset（1）、

qset（2）、qset（5）。

密度映射公式为

qset( 1) = ρ* = ρexit/ρ∞ （9）
速度映射采用来流声速进行归一化，旨在与

求解器的马赫数定义保持一致。其中，轴向速度

分量被换算为

qset( 2 ) = u* = uexit/a∞ （10）
若存在推力矢量偏转，则需根据偏转角 α将 u*

分解至 y、z方向。其中，将压力映射中与动压相关

的量级进行无量纲化。

qset( 5 ) = P * = Pexit/ ( ρ∞ a2
∞ ) （11）

3　高速飞行器动力耦合流场特性

分析

3. 1　计算模型与工况设置

为确保气动—推进耦合优化研究具备明确的

工程背景与物理针对性，选取高速飞行器高速技

术验证机作为基准对象，构建一套包含全参数化

乘波体气动外形，并将其作为后续优化的初始构

型。该飞行器外形设计深度融合了高速乘波体理

念，旨在利用前体激波实现高升阻比与进气预压

缩的双重增益。鉴于离散伴随优化对网格拓扑一

致性的严格要求，为确保梯度计算的连续性，本研

究暂时忽略高速气动弹性变形，直接选用地面未

变形的刚性构型作为优化基准。同时，为满足流

场计算对网格质量的要求，对内部非必要的复杂

结构进行了适度的气动修型，消除了不利于网格

生成的非必要复杂细节。

该初始乘波体气动外形保留了典型的高升阻

比特征，其核心几何参数定义如下：机身全长为

9. 527 m，机翼翼展为 4. 848 6 m；为了匹配推进    
系统的流量需求，进气道入口捕获面积设定为

0. 313 2 m²，尾喷管出口面积设定为 0. 389 9 m²。
选定高速飞行器作为气动布局的基准构型，

并依据 DARE 发动机的总体技术指标实施了针对

性的几何重构。为精确匹配发动机内流道的横向

尺寸，机身腹部进行了适度加宽，以保障进气道的

流量捕获能力；同时，尾部改用沿翼展方向外移的

双全动垂直安定面布局，这一设计不仅有效规避

了中心喷管高温高速射流的直接烧蚀，降低了热

防护压力，这一设计不仅有效规避了中心喷管高

温高速射流的直接烧蚀，降低了热防护压力，也为

后续系统级的偏航控制与航向安定设计留出了工

程包络空间。基于上述修形后的几何外形，本研

究进一步构建了两种数值计算模型，用来分别考

察不同工况：其一为完整包含进气道入口与出口

边界条件的动力构型，旨在模拟真实的推进—机

图 3 三维畸变流场到一维等效参数的降维映射原理图

Fig. 3　Schematic diagram of dimensionality reduction 
mapping from three-dimensional distortion flow 
field to one-dimensional equivalent parameters
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体一体化流场；其二为通流构型，用于确立气动基

准并剥离动力系统对整机特性的干扰影响。上述

具体几何构型及计算模型示意如图 4 所示。

考虑到发动机在该马赫数下需满足足够的流

量捕获与燃烧室动压要求，高速飞行器的巡航状

态为：高度 25 km，巡航 Ma=6，巡航状态迎角为

2°，飞行雷诺数 Re=4. 9×106。其他流场状态参数

如表 1 所示。

需要说明的是，对于纯气动滑翔飞行器，Ma=
6 的巡航高度通常在 30 km 以上。但本文考察的是

吸气式气动—推进耦合构型，冲压发动机的稳定

工作需要保证进气道捕获足够的空气质量流量，

且燃烧室需维持特定的工作动压走廊（通常在

50~100 kPa 量级）。在 25 km 高度下，远场来流动

压计算值约为 64. 9 kPa，恰好处于冲压发动机的高

效工作区间。因此，本文选取该状态作为一体化

设计的典型耦合评估点是符合工程物理逻辑的。

3. 2　通流与带推进状态气动对比

由 于 高 速 工 况 下 ，残 差 收 敛 困 难 ，在 使 用

OVERU-DESIGN 进行流场求解时，流场求解容

许残差为 1×10-5，伴随容许残差设置为 1×10-14，

设置单轮流场求解最大迭代步数为 8 000，通流与

带推进状态的气动力求解结果如表 2 所示。

对比最终气动性能，带动力状态呈现出显著

的“减阻增升”一体化耦合效应：在阻力特性方面，

发动机产生的推力分量有效抵消了部分气动阻

力，使得带动力状态的阻力系数（0. 048 5）较通流

状态（0. 059 8）降低了约 19. 0%；在升力特性方面，

得益于外扩段排出的高温高压燃气在非对称后体

面上的膨胀增压作用，带动力状态的升力系数

（0. 104 3）较通流状态（0. 076 1）提升了约 36. 9%。

上述结果不仅验证了本文气动—推进耦合边界处

理方法的有效性，也直观反映了高速飞行器—发

动机一体化设计的物理优势。

为了直观揭示气动—推进耦合效应的流场物

理机制，带推进和通流两种状态下沿飞行器对称

面的马赫数分布云图如图 5 所示，可以看出：在机

身前体及进气道压缩面区域，两种状态下的激波

结构与波系位置保持高度一致，有力证明了本文

推进边界条件的施加未对上游基准流场造成非物

理干扰。两者的核心差异集中在机身中部至尾部

区域：需要说明的是，带推进状态云图中进气道喉

道至外扩段之间的内部流道区域未予显示，这对

应于本文的气动—推进耦合计算策略，即该段内

部流动由 DARE 模型进行降维求解，并将求解得

到的高温高压燃气参数直接映射至外扩段处。在

通流状态下，内部流道区域由一维模型计算，此处

仅展示 CFD 外流场网格域，气流连续流经流道并

发生能量衰减，在尾部形成相对低速的尾迹区，云

图中显示其核心区域马赫数衰减至 4. 8~5. 2，低
于自由来流速度；而在带推进状态下，外扩段起始

处突跃式地呈现出清晰的高速射流核心，外扩段

出口处马赫数迅速回升至 6. 3 以上（呈现为深橙

色/红色特征），并伴随强剪切层结构。这种流场

速度由亏损（Ma<6. 0）转变为盈余（Ma>6. 3）的

显著跃变，直观反映了推进系统通过动量注入将

低能尾迹转化为高速射流的物理本质。

（a） 高速飞行器动力局部模型

（b） 高速飞行器通流局部模型

图 4 高速飞行器整体外形与发动机外形一体化示意图

Fig. 4　Schematic diagram of the integrated overall 
shape of the hypersonic vehicle and the engine

表 2　初始构型收敛结果

Table 2　Initial configuration convergence result
状态

CL

CD

通流状态

0. 076 127

0. 059 786

带推进状态

0. 104 25

0. 048 45

表 1　流场状态参数

Table 1　Flow field state parameters
参数

远场来流静压/Pa

远场来流静温/K

远场来流密度/（kg·m-³）

远场来流马赫数

远场来流迎角/（°）

远场来流动力黏度/（Pa·s）

参数值

2 549. 22

221. 552

0. 040 083 9

6

2

1. 448 42×10-5
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通流与带推进两种状态下沿机身对称面的压

力系数（Cp）分布云图如图 6 所示，可以看出：在机

身前体区域，两者的压力分布特征保持高度一致，

机头驻点区域呈现出极高的压力系数（云图中显

示为深红色区），这是高速来流在钝头前缘发生滞

止的直接结果。受此高压区驱动，机头前方形成

了清晰的脱体激波结构，气流经过激波压缩后，波

后压力系数显著升高。

而差异显著存在于机身中后部的推进系统区

域，如前文所述，模型略去了进气道喉道至燃烧室

出口的内部流道，将 DARE 计算得到的燃烧室出

口参数直接映射为外扩段入口的边界条件。因

此，在带推进状态云图中，外扩段起始位置并未出

现单纯的高压堆积，而是呈现出压力系数沿流向

逐渐降低的趋势。这一现象完全符合气体动力学

原理：即高温高压燃气进入超声速外扩型喷管后，

经历剧烈的膨胀加速过程，将流体的压力势能转

化为宏观动能以产生推力，从而导致喷管壁面及

流场的压力系数随膨胀过程而必然降低。

4　一体化减阻优化设计

4. 1　多约束优化问题定义

本文的优化场景为高速飞行器巡航阶段减阻

优化，基于本文研究建立的气动—发动机动力多

学科伴随优化体系，优化期间同时考虑机翼外形

变形与发动机喷流效应，优化目标是在巡航阶段

升力不减的情况下找到最优的外形使巡航状态的

阻力最小。优化场景的流场与发动机进排气状态

与上文的初始求解状态保持一致，上文的初始流

场求解结果即为优化第 0 步的初始结果，优化期

间，巡航迎角保持 2°不变，发动机进排气状态保持

不变，随着优化期间机翼外形的变化，气动载荷会

随迭代更新，直至优化收敛，此外优化期间对机翼

外形变形程度、机翼容积、截面翼型厚度、前后缘

形状进行约束以避免出现无工程实用意义的优化

外形。

优化所需的几何外形参数化通过自由曲面变

形（FFD）参数化方法实现。通过建立规格为 20×
20×4 的 FFD 控制体系，共 1 083 个 FFD 设计变量

对高速飞行器机翼外形进行精确控制。这些设计

变量通过控制机翼各截面处 FFD 控制点的位移，

进而驱动机翼外形发生形变。相比于传统的参数

化方法，FFD 方法能够在保持网格拓扑关系不变

的前提下实现复杂外形的大范围变形，为优化算

法探索更优的气动外形提供了充足的设计空间。

其中 FFD 参数化的效果如图 7 所示。

本文优化问题的具体设置主要包括优化目

标、设计变量范围、约束设置 3 部分。其中设计变

量的范围和约束的设置要同时考虑到优化程序的

运行鲁棒性，以及优化设计的工程实用性。在高

（a） 带推进状态

（b） 通流状态

图 5 不同状态下马赫数分布云图

Fig. 5　Cloud map of Mach number 
distribution in different states

（a） 带推进状态

（b） 通流状态

图 6 不同状态下压力系数分布云图

Fig. 6　Cloud map of pressure coefficient 
distribution under different states
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速飞行条件下（Ma=6），机身外形的微小变化都可

能对激波系统产生显著影响。若变形范围过大，

可能导致激波角度和强度发生剧烈突变，造成流

场求解不稳定甚至发散；同时也可能导致网格单

元发生过度扭曲产生负体积，从而中断优化过程。

另一方面，从工程实用性角度考虑，变形量级必须

在实际制造工艺可实现的范围内。因此，本文将 1 
083 个 FFD 控制变量的位移范围均限制在±0. 05 
m 之间，这既避免了机身出现不正常的剧烈变形影

响流场求解与优化的正常进行，也确保了优化后

的外形在工程上具有良好的可制造性。

优化问题具体设置如表 3 所示。

优化目标设定为最小化巡航点的阻力系数，

升力系数的约束是为了避免优化算法单纯为了减

阻而牺牲升力。约束值 CL=0. 104 228 取自原始

构型在Ma=6、迎角 2°飞行条件下的气动特性，强

制升力系数维持在这一水平，是为了确保优化后

的飞行器在相同的重量和飞行条件下能够产生足

够的升力以维持力的平衡。设计变量的上下限约

束（±0. 05 m）主要是为了防止网格变形中出现负

体积的情况，也是为了防止机身表面出现非物理

的波浪状起伏，确保气动外形的光滑与连续。

对于机翼变形程度、截面翼型厚度以及前后

缘形状的约束，是通过严格限制 1 083 个 FFD 控制

点的位移上下限（即表 3 中的 -0. 05 m≤z≤0. 05 
m）作为几何硬约束来实现的，从底层几何参数化

环节避免了无物理意义的畸变；而机翼容积和升

力系数则作为优化算法的状态软约束输入。

通过上述设置，本次优化旨在在严格维持升

力性能和几何合理性的前提下，挖掘高速飞行器

机身外形的减阻潜力。

4. 2　耦合伴随优化结果

基于上文的外形设计、初始流场求解、优化问

题描述与具体设置，本节进行耦合伴随优化研究。

优化计算通过南京航空航天大学高性能计算中心

“长空二号”CPU2 队列进行，优化算例使用 12 节

点 768 核计算资源，全程耗时约 27 h，优化期间流

场求解按前文收敛性研究的结果选取 1×10-5作为

容许残差，单轮流场求解最大迭代步数为 20 000
步。伴随求解通过 GMRES 进行计算，伴随求解选

取 1×10-12作为容许残差，单轮伴随求解最大迭代

步设置为 20 000 步，最大内存使用量为 492 GB，共

经过 20 次迭代优化。

最终的优化收敛过程如图 8 所示，可以看出：

目标函数 CD的残差下降至 1×10-13 以下，约束 CL

的残差下降至 1×10-12 以下，均收敛至机器精度，

表现出极好的收敛效果。

表 3　优化问题具体设置

Table 3　Specific settings for optimizing problems

优化目标

变量

设计变量

约束

变量/函数

CD

-0. 05 m≤z≤
0. 05 m

CL=0. 104 228

V≥V初始×
0. 995

Res≤10-12

描述

巡航点阻力系数

FFD 控制点沿 Z
方向位移控制机
翼变形

巡航点升力系数

机翼容积约束

流场收敛性约束

数量

1

1 083

1

1

1

总计

1

1 083

3

（a） 主视图

（b） 侧视图

 

（c） 正视图

图 7 FFD 参数化效果示意图

Fig. 7　Schematic diagram of FFD parameterization effect

图 8 优化期间单轮伴随求解伴随残差收敛曲线

Fig. 8　优化期间单轮伴随求解伴随残差收敛曲线
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优化前后结果对比如表 4 所示，可以看出：优

化目标 CD从优化前的 0. 048 452 降低至优化后的

0. 046 888，降低了 3. 23%，具有较明显的减阻效

果。而升力系数优化前后降低了 0. 40%，几乎保

持不变，达到了约束升力系数的优化要求。

需要指出的是，在包含千余个控制变量与严

格非线性物理约束的高维离散伴随优化中，基于

梯度的优化器在搜寻 KKT 条件及穿越可行域边界

时，其气动力系数的中间迭代历程往往呈现非单

调的震荡特征。因此，本文重点关注起始状态与

最终收敛状态的净收益（如表 4 所示）。结合图 8
中流场残差与伴随方程残差均严格收敛至机器精

度（<10-12）的底层数学依据，充分证明了经过 20
轮迭代后，优化器已寻找到稳定且可靠的局部最

优物理构型，排除了数值发散或假收敛的可能。

由以上收敛过程与优化前后结果对比可以初

步看出，经过 20 轮的优化迭代，优化结果在保证升

力不减的情况下使优化初始外形总阻力降低了

3. 23%，本文提出的多学科耦合伴随优化体系能

够有效统筹气动变形与动力效应，在改善高速飞

行器气动性能方面成效显著。

高速飞行器在典型高速工况下，机翼气动外

形优化前后表面的压力系数（Cp）分布对比情况如

图 9 所示，可以看出：在机翼前缘（翼尖）区域存在

一条显著且宽阔的高压带（红色区域），峰值压力

系数较高（接近 0. 28）。这是由于高速气流冲击机

翼前缘形成强烈的头部激波和驻点压缩所致，这

种前向面的高压分布是产生飞行器波阻的主要来

源。对比“优化后”的云图，得益于针对性的机翼

外形修形设计，前缘高压区的范围显著缩小，压力

梯度变得更加平缓，整体色调向代表较低压力的

绿色和蓝色偏移。这一现象表明，优化后的外形

有效削弱了前缘的激波强度，显著降低了机翼前

向迎风面的气动载荷。综上所述，本图清晰地揭

示了前文所述整机阻力系数（CD）降低的物理机

制：即通过优化机翼外形，成功降低了机翼前缘区

域的峰值压力系数，从而有效改善了飞行器在高

速条件下的气动特性，实现了减阻目标。

从图 9 可以看出：本优化器探索出了一种“展

向容积重分布（内增外减）”的非均匀气动修形策

略。具体而言，为了在维持机翼总容积约束的前

提下最大化减阻收益，优化器自动识别出外侧机

翼前缘是波阻的强敏感区。通过调整 FFD 控制

点，削减了外侧区域的相对厚度与前缘半径，有效

减小了外侧激波角，使得脱体激波更贴近表面，从

而大幅削减了该区域的高压强载荷（如图 9 中外侧

红色高压区显著缩小、色调向蓝绿色偏移所示）。

同时，为补偿容积和升力，优化器在激波敏感度相

对较低的内侧机翼下表面进行了微量的容积补

偿。这种三维空间上的精细重构，有效削弱了外

侧驻点区域的强激波强度，实现了全机气动性能

的全局最优。

5　结  论

1） 本文构建了基于自动微分与 Roe 迎风格式

的离散伴随高速气动优化平台，并成功与准一维

发动机性能模型（DARE）实现了物理自洽的双向

耦合。通过“质量—动量双守恒”降维提取与无量

纲重构，有效消除了三维 CFD 与一维模型间的跨

维度数据壁垒。

2） 气动—推进耦合流场分析表明，在马赫数 6
巡航状态下，带推进构型的发动机外扩段喷流膨

胀效应使全机升力提升了约 36. 9%，推力分量使

气动阻力降低了约 19. 0%，凸显了开展全机气动

—推进一体化耦合评估的工程必要性。

3） 在满足升力不降低且机翼容积不减小的严

苛 约 束 下 ，高 速 飞 行 器 的 一 体 化 优 化 取 得 了

3. 23% 的净减阻收益。优化过程揭示了等体积约

束下的“展向容积重分布（内增外减）”减阻物理机

表 4　优化前后结果对比

Table 4　优化前后结果对比

优化目标

优化升力约束

变量

CD

CL

优化前

0. 048 452

0. 104 228

优化后

0. 046 888

0. 103 807

变化量/%

-3. 23

-0. 40

 

 Cp

优化前

优化后

图  9 优化前后压力系数分布对比云图

Fig. 9　Comparison cloud map of pressure coefficient 
distribution before and after optimization
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制，即通过削减外侧波阻敏感区的相对厚度与前

缘半径，并在内侧补偿容积，有效降低了驻点激波

强度，实现了高速全局气动性能的最优。
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