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摘　　　要 : 采用正交试验设计方法生成初始数据库 ,建立二次多项式响应面近似模型 ,以最大巡航距离为

设计目标 ,机体/推进一体化外形参数和巡航弹道参数为设计变量 ,对高超声速飞行器进行了多约束多学科

的并行子空间优化设计.优化设计获得了多学科融合条件下的最优化外形和弹道参数 ,可作为飞行器进一步

详细设计的参考方案 .
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Abstract : By employing ort hogonal experiment design met hod to build up an initial da2
tabase and approximate response surface model of quadric polynomial , t his paper p resented a

concurrent subspace optimization process of hypersonic cruise vehicle ( HCV) for airf rame/

scramjet integrated shape parameters and t rajectory parameters based on multi2rest ricted and

multi2disciplinary conditions. Through the optimization process , t he optimal shape and t raj2
ectory parameters on multi2disciplinary synergetic conditions were acquired , p roviding a ref2
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　　高超声速飞行器作为一种先进空天飞行器概

念 ,具有远距离巡航、防区外发射、短时间全球部

署、高空高速特点以及有效拦截和打击时间敏感

目标的能力 ,近年来得到了广泛的研究[1 ] .优化设

计是高超声速飞行器概念设计和初步设计阶段的

主要研究手段 ,其中机体/推进一体化设计[223 ]又

是高超声速飞行器优化设计的突破口 ,是实现高

超声速飞行的关键技术之一.在机体/推进一体化

的基础上 ,气动布局的总体优化设计工作[425 ]目前

取得了部分研究成果.但是由于高超声速飞行器

的优化设计工作具有多峰性和强耦合性等特点 ,

总体优化设计并不能解决多学科融合条件下的总

体最优化问题.因此 ,采用多学科设计优化 ( mul2
tidisciplinary design optimization , MDO)方法就

成为高超声速飞行器设计的新途径.美国是最早

开展高超声速飞行器的 MDO 研究的国家 ,

NASA还专门成立了多学科设计分部[6 ] .国内国

防科大[7 ] ,西工大[8 ]等单位也相继展开了高超声

速巡航飞行器的 MDO 研究.本文采用 MDO 思

想 ,对高超声速飞行器的一体化外形与巡航弹道

参数进行了优化设计.采用正交试验设计方法生

成初始数据库 ,在此基础上建立二次多项式响应
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面模型 ,并通过设计耦合系统的结构矩阵与学科

输出接口 ,解除学科间的耦合 ,完成了并行子空间

优化设计过程 ,获得了最优外形和巡航参数方案.

1　多学科优化问题描述

对高超声速飞行器的多学科设计优化 ,以部

分气动外形参数和两个弹道参数为设计变量 ,最

大巡航航程为设计目标 ,涉及学科范围包括 :气

动、推进、质量、热环境、雷达隐身 ( RCS) 、弹道等

学科 ,另外包含外形分析和机体/推进一体化设计

两个子系统 ,约束条件涵盖上述各个学科 (子系

统) .基准方案飞行器如图 1所示.

1 . 1　几何外形参数化建模

对如图 1所示的高超声速飞行器 ,建立其参

数化模型 ,主要设计参数如图 2所示 ,前体/进气

道采用三楔板外压缩与二次转折内压缩方案 ,

δ1 ,δ2 ,δ3 ,δ4 是设计变量.尾喷管外形采用三次样

条函数建模 ,由δ6 和δ7 两个设计变量描述.在设

计工况下 ,前体激波系将汇在进气道外罩唇口 D

点处.

图 1　高超声速飞行器基准方案假想图

Fig. 1　Image project of hypersonic cruise vehicle

图 2　高超声速飞行器外形参数化建模

Fig. 2　Shape Parametric modeling of hypersonic cruise vehicle

　　除了 6个一体化外形参数外 ,另外两个设计

变量选为巡航马赫数与巡航高度.因此多学科设

计优化包括 8个设计变量.

1 . 2　约束条件

高超声速飞行器的多学科设计优化过程 ,必

然是逐步满足各种约束条件的过程.优化过程中

必须满足的约束条件包括 :

1) 前体长度 L OC ≤2 . 7 m ;

2) 机身底部尾喷管上壁面的 y 坐标

(图 2) yb ≤- 0 . 001 m ;

3) 机身容积 V b ≥1 . 48 m3 ;

4) 机身头部驻点温度 Ts ≤1 600 K ;

5) 机身正侧向 RCS为 ;σ≤3 . 0 dBsm

6) 巡航状态配平攻角范围为 0. 5°≤αtrim ≤4°;

7) 巡航状态俯仰舵偏角范围为

- 10°≤d z≤10°;

8) 法向可用过载为 ny ≥1 . 2 ;

9) 纵向静稳定性为 Xc1 ≥- 15 . 0 % .

2　学科耦合分析与接口设计

基于气动布局参数和巡航飞行参数的航程优

化设计 ,涉及到飞行器的机体/推进一体化外形、

质量、气动、热环境、推进、RCS、弹道等学科 (或子

系统) ,其学科众多 ,耦合关系复杂.因此 ,建立学

科耦合分析模型 ,理顺学科之间的调用关系 ,设计

合理的学科输入输出接口 ,可为学科的初步解耦

打下基础.

2 . 1　学科性能分析

以工程分析方法为主.对于气动计算 ,基于高

超声速无黏流理论 ,计及黏性阻力修正与翼身、翼

翼干扰影响. 对于热环境分析 ,采用 Fay2Riddle

公式计算驻点热流 ,参考温度法计算表面热流 ,考

虑边界层转捩.对于推进性能的计算 ,前体基于一

维斜激波理论 ,隔离段/燃烧室采用一维管流模

型 ,后体采用二维特征线法.对于质量分布特性计

算 ,以基准方案质量分布特性为基准 ,主要计算与

机身容积相关的燃油质量 (满载情况)的改变以及

与表面积相关的结构质量的改变.对于 RCS的计

算 ,以物理光学法和边缘等效电磁流法为主 ,分别

计算镜面反射和边缘绕射 ;同时考虑面元遮挡和

翼身、翼翼的二面角反射器效应.对于弹道计算 ,

首先采用逐次逼近的简单推力法获取平衡状态 ,
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然后采用三自由度弹道方程求解.

2 . 2　学科耦合分析

对于上述学科 ,通常可用设计结构矩阵分析

它们之间的耦合关系 ,针对高超声速飞行器气动

布局与弹道参数的多学科设计优化问题 ,简化的

设计结构矩阵如图 3所示.

图 3　多学科设计接口矩阵

Fig. 3　Multidisciplinary design interface matrix

由设计结构矩阵可知 ,学科之间的耦合主要

体现在外形与推进之间 ,以及气动、推进与弹道之

间.外形与推进系统之间的耦合主要表现为机体/

推进一体化设计将会重构前体尺寸与外形 ,因此

学科分析将有一个从推进系统到外形的反馈过

程.而气动、推进与弹道之间的耦合主要表现为弹

道学科中不断变化的飞行姿态角成为气动和推进

学科的输入 ,而推进系统的工作又将会改变气动

特性.

针对上述两种主要耦合 ,本文对相关学科进

行了分解 ,并重新设计了输出接口 ,提出了两种解

耦方法.

1) 关于外形与推进系统之间的耦合 ,将推进

学科分为两个子系统 :机体/推进一体化外形设计

子系统与推进性能计算子系统.机体/推进一体化

外形设计子系统的作用是 ,由设计变量中的气动

外形参数部分 ,根据前体/进气道一体化的要求 ,

计算设计工况下的激波系位置 ,获得前体尺寸 ,从

而形成完整的气动布局参数.推进性能计算子系

统则根据完整的气动外形参数 ,进行任意状态下

的推进性能计算.这样处理以后 ,推进与外形子系

统的耦合被解除 ,系统分析时先调用机体/推进一

体化外形设计子系统得到完整的飞行器外形参

数 ,然后再进行外形分析.

2) 关于气动、推进与弹道之间的耦合 ,设计

气动、推进学科的输出接口 ,以解除它们与弹道学

科之间的耦合.一个重要的思路是将这两个学科

的输出表示成攻角、侧滑角、舵偏角、总攻角等姿

态角的多次导数形式.这样可在弹道计算中不必

反复调用气动与推进分析模块 ,只根据输出的导

数与姿态角便可重建气动特性和推进特性的表达

式 ,达到解除弹道姿态角影响两学科的目的.

2 . 3　学科接口设计

如前所述 ,各学科的输入输出通过接口设计

可降低系统耦合程度 ,以推进、气动、弹道学科

为例.

1) 推进学科 :输入参数包括外形参数和弹道

参数 :巡航马赫数和高度.模块计算该状态下的推

进特性 ,输出最大可用推力系数、燃油最大秒流

量、前后体气流参数等变量随总攻角的零次、一

次、二次导数 (零次导数指零角度下的数值 ,以下

同) .

2) 气动学科 :输入参数包括外形参数、推进

系统输出参数和弹道参数.推进系统输出参数指

后体尾喷管的附加升阻力、俯仰力矩系数随总攻

角的导数 ;在模块计算中根据具体姿态角重建发

动机气动干扰的表达式.输出参数是升力、阻力、

侧力、偏航力矩和俯仰力矩系数随攻角、侧滑角、

俯仰舵偏角的零次、一次、二次导数.

图 4　改进的系统分析关系图

Fig. 4　Modified system analytical relationship
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3) 弹道学科 :输入参数包括弹道参数、气动

导数、推进导数、质量分布参数等等学科的输出.

输出巡航段的速度、航程、配平攻角、舵偏角、过

载、静稳定性等指标 ,是系统级学科.

经过两种解耦方式 ,高超声速飞行器的学科

调用关系由耦合型简化为串行调用方式 ,避免了

系统分析时反复迭代求解的麻烦.采用工程方法

进行系统分析时 ,具有快速性.改进后的系统分析

流程如图 4所示.

3　多学科设计优化模型

针对高超声速飞行器的多学科设计优化 ,建

立基于响应面近似的并行子空间优化设计模型.

该模型包括下面五大要素.

1) 响应面近似技术 :采用二次多项式响应面

模型 ,拟合所有状态变量随设计变量变化的曲线.

响应面方法描述如下 :假设有 M 对试验数据

{ ( x
( i) , y

( i) ) , i = 1 ,2 , ⋯, M} ,其中 x
( i) 是 N d 维

设计变量 ,即 x
( i) = ( x

( i)
1 , x

( i)
2 , ⋯, x

( i)
N d

) T .则二阶

多项式响应面可写为

y
( i) = c0 +

∑
1≤j≤N d

cj x i
j + ∑

1≤j≤k≤N d

cN d - 1 + j + k x
( i)
j x

( i)
k (1)

式中 c0 , cj 和 c N d - 1 + k+ j 为待估参数 ,总共有 n =

( N d + 1) ( N d + 2) / 2个参数.上式可写为矩阵形

式 Y = XC .其中

　　　　Y = [ y
(1)

, y
(2)

, y
(3)

, ⋯, y
( M)

]T (2)
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…
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(3)

式中 X是 M行 n列矩阵 ,当 R( X) = n时 ,方程 Y =

XC可求得唯一最小二乘解

　　　　　　 Ĉ = ( XT X) - 1 XT Y (4)

响应面的估值为

　　　　　　 ŷ
( i) = Ĉ·x

( i) (5)

2) 试验设计方法 :采用正交设计方法 ,建立 8

因素 7水平 75 次试验设计的正交表.对于这 75

个样本 ,建立初始响应面模型.

3) 学科优化算法 :采用改进的遗传算法 ,以

精确罚函数法作为约束处理方法 ,采用基于共享

机制的小生境技术保持种群多样性.

4) 参与优化的学科 (子系统) :机体/推进一

体化外形、气动、质量、推进、热环境、RCS、弹道等

学科.

5) 优化过程 :基于响应面的并行子空间优化

过程.首先利用正交设计和系统分析得到初始试

验设计数据库 ,生成初始响应面模型 ,然后进行并

行子空间优化设计.每个子空间优化过程中 ,均采

用所有的系统设计变量作为设计变量 ,系统目标

作为子空间优化目标 ,涉及本学科的性能指标计

算采用精确计算方法 ,其他学科的性能指标计算

采用响应面近似方法.子空间优化后 ,将最优点送

入试验设计数据库 ,然后基于响应面近似进行系

统级优化设计 ,再将最优点送入试验设计数据库 ,

如此反复 ,以扩大数据库容量 ,使得响应面越来越

逼近真实系统.

基于上述技术细节 ,得到高超声速飞行器的

多学科设计优化框架 ,如图 5所示.

4　多学科设计优化过程与结果分析

设定遗传算法参数为 :种群规模 80 ,交叉概

率 0. 8 ,变异概率 0. 4 ,子空间优化的最大进化代

数 200代 ,系统级优化的最大进化代数 500代.优

化中对约束条件采用精确罚函数法处理.优化过

程在 P4 双核 2. 8 G处理器上进行.优化设计中 ,

初始试验设计数据库容量 74 ,由正交表生成.并

行子空间循环到 100 代时优化过程被终止 ,运行

机时 200 h左右.每一循环代进行如图 5所示的 6

图 5　并行子空间优化过程

Fig. 5　Concurrent subspace process
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个子系统级优化和一个系统级优化 ,到优化结束

时 ,新增最优设计点 700个 ,试验设计数据库容量

达到 774.利用这个大容量的数据库 ,建立更为精

确的响应面模型 ,进行了针对系统级的弹道优化

设计.该优化过程如图 6所示.

图 6　弹道 (系统级)优化设计过程

Fig. 6　Optimization process of t rajectory

(system level)

从图 6看出 ,优化过程从 100 代左右开始进

入可行域 ,经过 400 多代的优化 ,得到了最优方

案.其参数列于表 1.表中 H 为高度 ; Ma 为马赫

数 ;L x 为航程.

图 7给出了最优布局巡航段的配平攻角、俯

仰舵偏角、质量随时间的变化规律.图 8绘出了最

优布局方案飞行器的 CAD (计算机辅助设计)模

型图.

表 1　最优方案的参数

Table 1　Parameters of optimal project

方案 基本方案 最优方案

δ1 / (°) 5. 043 3. 732

δ2 / (°) 2. 149 2. 404

δ3 / (°) 2. 370 1. 244

δ4 / (°) 7. 608 6. 288

δ6 / (°) 9. 000 7. 703

δ7 / (°) 5. 294 5. 200

H/ km 30. 000 32. 937

Ma 6. 000 6. 497

L x / km 3 078 3 343

图 7　最优方案飞行轨迹参数曲线

Fig. 7　Flight t rack curve of optimal project

由优化流程可知 ,子空间优化的主要作用在

于提供用于构造响应面的数据点.因此 ,随着优化
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图 8　最优布局的外形图

Fig. 8　Shape figure of optimal configuration

过程的进行 ,数据点越来越多 ,响应面也越来越精

确 ,系统级优化中建立的近似系统也就越来越逼

近真实系统.与普通数据不同的是 ,这些新增的数

据点都是各学科优化的最优设计点 ,因此在系统

级优化设计时无形中将优化算法的搜寻方向引导

至这些点处 ,从而加快优化过程.

5　结束语

本文对高超声速飞行器进行了包括布局参数

和弹道参数在内的多学科设计优化 ,采用基于二

次多项式响应面的并行子空间过程 ,考虑一体化

外形、质量、气动、热环境、RCS、推进、弹道等学科

(子系统) .优化设计从初始响应面开始 ,不断增加

子学科最优设计点到数据库中 ,使得响应面拟合

精度越来越高.基于庞大的试验设计数据库 ,系统

级优化最终得到了最优设计方案.对比基准方案

飞行器 ,最优化弹道方案的马赫数大约应在 6. 5 ,

巡航高度大约在 33 km ,航程提高了近 10 %.这一

优化结果可作为基准方案的替代方案 ,进行下一

步的详细设计.
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