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要!针对高超声速飞行器分析复杂且难度较大%提出了一种代理模型的构建方法%使用代理模型近

似替代性能分析与优化过程中含有复杂学科耦合的机理模型'根据巡航任务需求%确定了优化目标为静动态

性能最优与模型差异最小'使用灵敏度分析的方法%建立了代理模型'将代理模型进行静动态性能分析%并

与机理模型配平结果进行了对比验证%发现两个模型的配平特性趋势是完全一致的%迎角的数值差不足
!:

%

升降舵偏转角的数值差仅在前体下倾角较大时偏大%约为
$%:

'基于构建的代理模型与优化的性能指标%对

模型的外形参数进行了配平性能优化与间隙度量优化%并与机理模型的优化结果与优化效率进行对比%发现

两者结果相差不足
$:

%但使用代理模型的优化效率提高了
"/9:

%证明了基于代理模型的优化可以在确保精

度的基础上提高优化效率'
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高超声速飞行器一般是指在大气层内飞行马

赫数超过
/

的飞行器'本文主要研究的飞行器是

以超燃冲压发动机为动力的吸气式高超声速巡航

飞行器%该飞行器因为其性能可靠*成本较低的优

点%越来越成为现在研究者研究的重点(

#

)

'虽然

依旧存在很多挑战%但就目前美国宇航局的
-̂

"!<

和在整个航天界中新的研究活动的成功%暗

示着这种技术可能会对未来一代的飞行器产生深

远的影响'

$%#.

年以来%美俄与日本等国家也开

始推进高超声速武器的发展%与此同时%美国也正

在开展多种高超声速飞行器的方案与空天往返技

术的探索'可见%高超声速飞行器的发展已是各

个国家目前非常关心的热点(

$

)

'

尽管对高超声速飞行器的研究历史已超过

9%

年%并且已经进行了大量的研究%但是目前仍

然有许多难关需要克服'首先是高超声速飞行器

存在大量的学科%而学科之间也存在着强烈的耦

合(

!-"

)

'通过机理得到气动力*力矩和推力的形式

不适合用于动力学特性分析与控制系统设计%这

是因为#首先%在动力学分析过程中频繁调用机理

模型%其时间成本是很显著的&其次%相比较于计

算精度%概念设计阶段的动力学特性分析更加侧

重于规律性的理解(

/

)

'所以%在机理模型的基础

上需要进行进一步的简化%得到适用于动力学特

性分析与控制系统设计的代理形式%对于飞行器

的概念设计阶段是十分必要的'这种代理形式可

以是稳定性导数和控制导数的形式*也可以是熟

悉的多项式形式'但是%如何获取高效的解析形

式是代理建模需要解决的核心问题%所构建的代

理模型既可以反映高超声速飞行器力学特性的核

心特性%同时也便于后续特性分析与优化设计(

9

)

'

目前%很多的关于外形结构的优化都用到了

代理模型技术'文献(

9

)中给出了代理模型的发

展方向%并且已经开始运用到了航空航天中的优

化问题'文献(

8-.

)给出了一种代理模型的构建

方法%并如何运用到外形结构优化中'文献(

&

)中

考虑到了实际中飞行器存在气动$结构的耦合问

题%使用代理模型技术对飞行器的机翼进行了优

化'可以看出%代理模型技术的使用方向%已经从

原有的对模型的近似替代%进而发展为更深层的

优化问题'

代理模型的发展早期可以追溯到
$%

世纪
8%

年代%当时为了对结构进行优化设计使用了多项

式响应面&自
$%

世纪
.%

年代以来%随着多学科设

计优化的发展%代理模型方法也成为研究多学科

设计优化中重要的一环&后来%代理模型也逐渐应

用于气动优化领域(

#%

)

'随着代理模型方法的不

断更新发展%目前使用较多的代理模型方法主要

包括多项式回归%

_M4

R

42

R

模型%径向基函数%神经

网络等多种代理模型方法'在飞行器建模与优化

领域%随着各学科高可信度数值模拟技术的发展

和现代优化算法的应用%代理模型技术已经越来

越得到研究人员的重视%现在已经逐渐开始应用

于飞行器模型简化%模型分析%气动*结构优化设

计%飞行器外形设计%多学科设计优化等%并有希

望发展成为这些领域中至关重要的一环(

9

)

'

本文的目的是提出一种基于代理模型的高超

声速飞行器外形参数优化方法'需要注意的是%

本文出现的代理模型并不是基于优化目标与外形

参数的代理模型%而是使用关于外形参数的表达

式近似替代模型的气动力%通过简化模型耦合的

方式%提高优化效率'之后%为了验证该方法具有

普适性%选取具体的飞行器进行代理模型的构建

与基于代理模型的优化'最后%将基于代理模型

的外形参数优化与基于机理模型的外形参数优化

进行对比%得出最终结论'

//!$
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外形参数优化方案

鉴于高超声速飞行器模型本身的复杂性%如

果直接对模型的外形参数进行优化%则迭代过程

中每次计算气动力都需重新生成面元%这会使得

优化的时间成本增加'本文将给出一种面向优化

需求的外形设计方案%将计算气动力的部分使用

代理模型替代'方案流程主要包括变外形参数的

代理模型建立与基于代理模型的优化应用%如图

#

所示'

其中
!

`

(

!

#

%

!

$

%+%

!

!

)%

!

的值为外形参数

的个数&

"

`

,(

"

N42

%

#

%

"

N5Y

%

#

)%(

"

N42

%

$

%

"

N5Y

%

$

)%+%

(

"

N42

%

!

%

"

N5Y

%

!

)-为每个外形参数变化范围的

集合'

流程图主要分为两大模块#首先是变外形参

数的代理模型的建立部分%具体的内容将在文中

第
$

节展开%之后是代理模型的优化应用部分%具

体的内容将在文中第
!

节展开'代理模型的建立

可以简单地分为内环设计与外环设计%前者为固

定外形参数下的代理模型构建%将气动力系数简

化成为一个与飞行状态量和控制量相关的多项

式&后者为参数改变时的代理模型构建%通过每一

组外形参数下得到的气动表达式的每一项系数%

得到每一项系数关于外形参数的表达式'为了确

保代理模型的准确性%对其配平性能验证%观察其

与机理模型的规律是否一致'模型的优化应用部

分%主要是为了证明基于代理模型优化的优点%此

外可以根据优化的结论与机理模型进行对比%进

一步确保代理模型的准确性'下面给出方案流程

图的具体步骤#

步骤
#

#根据优化需求%对机理模型进行灵敏

度分析%确定需要优化的外形参数'

步骤
$

#确定外形参数的变化范围%并初始化

外形参数'

步骤
!

#更新外形参数%并生成该外形参数下

的数据库%以此构建代理模型!表达式"%并提取表

达式中的各项数值'

步骤
"

#判断外形参数是否已经遍历%如果未

遍历%返回步骤
!

&如果已遍历%跳转步骤
/

'

步骤
/

#外形参数作为自变量%表达式中的各

项数值作为因变量%得到表达式中各项数值关于

外形参数的表达式%以此作为变外形参数的代理

模型'

步骤
9

#将得到的代理模型与原有的机理模

型进行配平性能验证%如果验证的规律不一致%则

图
#

"

基于代理模型的外形优化方案

a4

R

*#

"

LC5

7

J(

7

K4N4O5K4(261CJNJG56JQ(2

6DMM(

R

5KJN(QJ)

返回步骤
$

%重新确定外形参数的变化范围&反

之%则跳转步骤
8

'

步骤
8

#针对提出的优化目标%将得到的代理

模型进行优化设计%观察得到的结论与机理模型

是否一致%如果不一致%则返回步骤
#

%重新选取

优化目标&反之%结束进程%得到的参数即为最优

的外形参数'

9/!$
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=

"

变外形参数的代理模型建立

为了验证提出方法的普适性%本小节将选取

具体的飞行器模型%并定义为机理模型'机理模

型可以比较准确地反映模型本身的动力学特性%

但是机理模型本身存在学科耦合%计算量较大%不

便于模型分析与参数优化'因此将机理模型进行

简化%将气动力简化成为一个与飞行状态量*控制

量以及外形参数相关的多项式'在模型分析与优

化的过程中%使用这个多项式近似替代气动力'

本文将这个多项式定义为代理模型(

/

)

'

=><

"

飞行器模型

本文考虑了一般的以超燃冲压发动机为动力

的高超声速飞行器纵向的
!

自由度非线性模

型(

##

)

'具体的飞行器模型侧视图如图
$

所示%其

中
BV

代表飞行器质心'

图
$

"

飞行器模型侧视图

a4

R

*$

"

L4QJ,4JT(=54M1M5=KN(QJ)

飞行器模型中的相关参数及对应数值如表
#

所示'

表
<

"

飞行器参数

?&9'*<

"

@*31-'*.&$&4*5*$+

参数 符号

机身长度$
N "

前体长度$
N "

=

发动机长度$
N

"

2

后体长度$
N "

5

上倾角$!

b

"

#

#

%

D

下倾角$!

b

"

#

#

%

)

后体角度$!

b

"

#

$

进气道高度$
N #

4

喷管扩张比
$

2

参考面积$
N

$

%

参考长度$
N &

续表

参数 符号

质量$
3

R

'

转动惯量$!

3

R

.

N

$

"

(

))

推力矢量偏置$
N *

+

控制面轴向位置$
N ,

16

控制面位置$
N *

16

质心轴向位置$
N

#

,

""

将飞行器的动力学方程组进行纵向解耦%以

纵向动力学模型作为研究对象%包含两个控制量#

升降舵偏转角
$

J

和推力
+

'五个状态量#飞行速

度
-

*航迹角
%

*飞行高度
#

*迎角
&

和俯仰角速

度
.

'

/

-

0

+1(6

&1

2

'

1

3

642

%

/

%0

"

4

+642

&

'-

1

3

1(6

%

-

#

.

0

-642

%

/

&0

.

1

/

%

/

.

0

5

)

(

$

%

&

))

!

#

"

其中
3

是重力加速度%

'

是飞行器的质量%

(

))

表

示飞行器沿
)

轴的转动惯量'各气动系数表达

式分别为

"

0

%;/

'

-

$

%6

"

2

0

%;/

'

-

$

%6

2

+

0

%;/

'

-

$

%

2

6

+

5

)

0

%;/

'

-

$

%&6

$

%

&

5

!

$

"

式中
'

表示当前高度对应的空气密度%

%

2

为喷管面

积%

"

*

2

*

+

*

5

)

分别表示升力*阻力*推力与俯仰力

矩%

6

"

*

6

2

*

6

5

和
6

+

为气动力系数和推力系数(

8

)

'

=>=

"

灵敏度分析

灵敏度分析是研究与分析一个系统!或模型"

的状态或输出变化对系统参数或周围条件变化的

敏感程度的方法'通过筛选%判断输入变量对输

出变量影响的优先级%从而减少构建代理模型时考

虑的变量数量%使得模型的建立变得更加经济有

效'下面简单介绍样本筛选中常用的莫里斯方法'

莫里斯方法简单地基于输入因子空间的导数

平均值%根据灵敏度测量对每一个输入因子进行

排序'在莫里斯设置中%每一个输入因子被离散

为
7

个阶次%并且输入因子空间的每一步沿着对

应的轨迹执行'每条轨迹对每个输入因子提供灵

8/!$
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敏度分析%称为基本效应
8

J

'轨迹
9

对因子
:

的

基本效应为

8

!

9

"

J

:

0

#

(

(

;

!

<

#

%+%

<

:

1

#

%

<

:

4(

%

<

:

4

#

%+%

<

=

"

1

;

!

<

#

%+%

<

=

")

!

!

"

其中
(

`

7

$(

$

!

7

>#

")'点!

<

#

%+%

<

=

"是输入因

子空间中任意的点%!

<

#

%+%

<

:>#

%

<

:

c

(

%

<

:c#

%+%

<

=

"为引入增量
(

后的点%但其仍在输

入因子空间中!对于每个
:̀ #

%+%

=

"'为了得到

全局的灵敏度%要选择更多的轨迹%并计算每条轨

迹
9

对应的基本效应平均值'因此%输入因子的

灵敏度可以通过
)

'来进行排序

)

'

:

0

#

>

(

>

9

0

#

8

!

9

"

J

:

!

"

"

""

莫里斯方法适用于因子筛选%特别是复杂模

型'当考虑计算成本的约束时%通过莫里斯方法

进行初步分析能够显著提高筛选效率(

#$

)

'

本文考虑的外形参数主要包括#升降舵面积%

前体下倾角%前体上倾角%质心位置以及升降舵位

置'考虑到不改变飞行器整体结构%暂时不考虑

改变机身长度等参数'具体的灵敏度分析结果如

表
$

所示'

表
=

"

灵敏度分析

?&9'*=

"

2*%+151815

7

&%&'

7

+1+

外形参数
6

"

$

: 6

2

$

: 6

5

$

:

升降舵面积
&;". ";// #$;"8

前体下倾角
!$;!# !#;/" "";%9

升降舵位置
% % !/;98

质心位置
% % ".;!&

前体上倾角
#.;$! 9;#/ !;8

""

表
$

中%将外形参数分别增加及减小基准模

型的
$%:

%观察气动力系数的改变情况%并取平

均值'基于以上的灵敏度分析方法%本文选取了

两个外形参数作为优化对象#升降舵的面积
%

J

与

前体下倾角
#

#

%

)

(

#!

)

'这两个外形参数对气动力系

数的影响情况如图
!

所示'

另外%气动力系数对于飞行状态量以及控制

量的灵敏度分析在文献(

#"

)中已有论述%这里只

给出具体的代理模型获取形式%具体内容将在文

中第
$;!

节展开'

=>A

"

固定外形下的代理模型构建

根据文中第
$;$

节%固定外形下的代理模型

建立作为变外形参数的内环设计%这一步的目的

图
!

"

气动力系数随外形参数的变化情况

a4

R

*!

"

'5M45K4(2(=5JM(Q

P

25N411(J==414J2KT4KC

6C5

7

J

7

5M5NJKJM6

主要是确定气动力系数的表达式形式%并得到每

一个外形参数下对应的表达式的各项数值%作为

变外形参数的代理模型建立的基础'固定外形下

的代理模型获取的基本流程如图
"

所示(

#"

)

'

$;!;#

"

样本点设计

状态量与控制量的取样空间如表
!

所示'不

难看出%数据库容量很大%如果取样点为样本空间

内的全样本%那么计算耗费的时间会非常长%且效

率很低'因此%构建代理模型首先要进行样本点

设计'

./!$
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图
"

"

固定外形下的代理模型获取流程

a4

R

*"

"

Z6K5G)46CNJ2K(=6DMM(

R

5KJN(QJ)=(M

=4YJQ6C5

7

J

7

5M5NJKJM6

表
A

"

样本取样空间

?&9'*A

"

2&4

,

'*+

,

&-*

参数 最小值 最大值

飞行高度
#

$

3N $# $.

迎角
&

$!

b

"

># 8

马赫数
5? / ##

升降舵偏转角
$

$!

b

"

>#/ #/

燃油当量比
*

% #;$

""

比较常用的两个采样方法为均匀采样法和拉

丁超方采样法'均匀采样顾名思义就是每间隔一

段距离采样一次%数据之间间距相同%直至充满整

个数据库如图
/

!

5

"'拉丁超方采样的原理是将

整个空间分为不同的维数%每一维又细分成不重

叠的各区域%使每个区域有相同的概率%然后在每

一维的每一个区域内抽取一点%再从已抽取的每

一维中的点中抽取点%组成最后的采样点如图

/

!

G

"'需要指出的是%在样本个数较小时%采用拉

丁方采样法的结果往往接近于样本的均匀采样'

本文采用的取样方法为均匀采样'

$;!;$

"

模型评价

代理建模的好坏需要一定的评判方法%基于

最小二乘法拟合的代理模型采用拟合优度
@

$ 作

为评判标准%引入总平方和
%

66K

%

66K

0

(

!

:

0

#

!

):

1

)

)

"

$

!

/

"

图
/

"

均匀采样与拉丁超方采样

a4

R

*/

"

F24=(MN65N

7

)42

R

52Q)5K42C

P7

JM6

[

D5MJ65N

7

)42

R

""

回归平方和
%

66M

%

66M

0

(

!

:

0

#

!

A

):

1

)

)

"

$

!

9

"

其中A

):

表示拟合数据%回归平方和表示了自变量

,

对因变量
)

的影响'

残差平方和
%

66J

%

66J

0

(

!

:

0

#

!

):

1

A

):

"

$

!

8

"

""

残差平方和反映了自变量
,

以外的因素对
)

的影响%三者之间关系为
%

66K

%̀

66J

c%

66M

'定义拟

合优度
@

$ 为

@

$

0

%

66M

%

66K

0

#

1

%

66J

%

66K

!

.

"

""

拟合优度是判断代理模型建立合理性的重要

依据%

@

$ 取值范围为(

%

%

#

)%数值越大说明拟合效

果越好%自变量
,

对因变量
)

的解释程度越高%

反之则拟合效果越差'

$;!;!

"

表达式形式确定

表达式形式的确定主要分为如下四个步骤#

第一%对数据库数据采用均匀采样获得样

本点

!

0

#

#

5?

#

&

#

+

6

"

%

#

#

$

5?

$

&

$

+

6

"

%

$

/ / / /

#

!

5?

!

&

!

+

6

"

%

*

+

,

-

!

!

&

"

""

第二%将状态量和控制量两次及以下的形式

和交叉形式全部列入气动表达式中

6

"

0+

#

4+

$

&

+

4+

!#

&$

J

4

+

+

'#

&

$

4

+

6

2

0+

!

4+

"

&

+

4+

!$

&$

J

4

+

+

'$

&

$

4

+

6

5

0+

/

4+

9

&

+

4+

!!

&$

J

4

+

+

'!

&

$

4

+

6

+

0+

8

4+

.

&

+

4+

!"

&$

J

4

+

+

'"

&

$

4

$

%

&

+

!

#%

"

其中
+

为表达式各项系数%下标为对应某一项的

系数值'

&/!$
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第三%将采样点代入气动表达式中%采用最小

二乘法对气动表达式进行拟合%得到多项式系数

+

6

"

0

(

+

6

"

%

#

+

6

"

%

$

+

+

6

"

%

!

)

+

6

2

0

(

+

6

2

%

#

+

6

2

%

$

+

+

6

2

%

!

)

+

6

5

0

(

+

6

5

%

#

+

6

5

%

$

+

+

6

5

%

!

)

+

6

+

0

(

+

6

+

%

#

+

6

+

%

$

+

+

6

+

%

!

$

%

&

)

!

##

"

""

第四%依次去掉模型的各项系数%并计算拟合

优度%只保留最少项数的同时保证拟合优度达到

%;&/

以上'

$;!;"

"

代理模型建立

最终得到的气动拟合表达式如式!

#$

"所示

6

"

0

6

&

"

&4

6

$

"

$

J

4

6

%

"

6

2

0

6

&

$

2

&

$

4

6

&

2

&4

6

&$

2

&$

B

4

6

$

$

2

$

$

J

4

6

$

2

$

B

4

6

%

2

6

5

0

6

&

$

5

&

$

4

6

&

5

&4

6

$

5

$

J

4

6

%

5

!

#$

"

""

气动表达式的拟合优度如表
"

所示'

表
B

"

各气动力系数拟合优度

?&9'*B

"

C""0%*++"((15("$&*$"0

7

%&41--"*((1-1*%5+

气动力系数
6

"

6

2

6

5

拟合优度
%;&8%$ %;&/89 %;&9#8

""

由于每一组外形参数都会对应着一组表达式

各项数值%因此在这里不进行一一列举%只在文中

第
$;"

节中给出变外形参数的表达式各项数据'

=>B

"

变外形参数下的代理模型构建

基于文中第
$;!

节固定外形参数下的代理模

型构建%本小节将在气动力系数中新加入两个外

形参数变量%升降舵的面积
%

J

与前体下倾角
#

#

%

)

'

具体的外形参数变化范围如表
/

所示'

表
D

"

外形参数取样空间

?&9'*D

"

2&4

,

'1%

:

+

,

&-*("$+3&

,

*

,

&$&4*5*$+

参数 最小值 最大值

前体下倾角$!

b

"

";$ .;$

升降舵面积$
N

$

# !

""

最终得到的气动拟合表达式如式!

#!

"所示

6

"

0

6

%

"

%

J

%

#
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%

! "

)

4

6

&

"

%
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%
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%

! "

)
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6

$

"

%
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J

$

J

6

2

0

6

%

2

%
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%

#

#

%
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)

4

6

&

$
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%

J

%
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)

&

$
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&
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$
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2

%
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%
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#
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$
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6

5

0

6
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%
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#
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4

6

&

$

5
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J

%
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&
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%

#

#

%

! "

)

&4
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%
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表达式中各项的系数如表
9

所示'根据代理

模型的形式不难看出%外形参数的改变会影响气

动力系数%且升降舵的面积对气动力系数的影响

为一次关系%而前体下倾角对气动力系数中的迎

角项和常数项为二次关系%但是前体下倾角的改

变对气动力系数中的升降舵偏转项无影响'

表
E

"

气动力表达式各项系数

?&9'*E

"

F"*((1-1*%5+"(&*$"0

7

%&41-*G

,

$*++1"%

气动力系数 各项系数 表达式
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=>D

"

模型配平验证

在得到变外形参数的代理模型之后%出于对

模型精度的考虑%需要对模型进行再一次验证%确

保构建的代理模型可以替代机理模型进行参数优

化与分析'因此在这里%通过将代理模型与机理

模型进行配平特性对比%验证得到的代理模型的

准确性(

#/-#9

)

'具体的验证包括不同外形参数下配

平迎角*升降舵偏转角*燃油当量比与零极点的验

证%由于篇幅原因%只展示了配平迎角与升降舵偏

转角的验证情况%如图
9

所示'

通过对机理模型与代理模型配平特性的对比

不难看出%两个模型的配平特性趋势是完全一致

的%且在部分情况下数值基本吻合'在某些情况

下%数值的差距会在
$%:

左右%未给出的燃油当量

比的误差在
#/:

左右%零极点的误差值在
/:

以

内'产生误差的主要原因是代理模型的表达式形

式不够复杂%拟合优度只确保在
%;&/

以上%在二次

拟合的过程中依旧会产生误差'验证的结果虽然

在正常误差范围内%但之后的研究可以在模型精度

图
9

"

机理模型与代理模型的配平特性对比

a4

R

*9

"

B(N

7

5M46(2(=KM4NN42

R

1C5M51KJM46K416GJKTJJ2

KMDJN(QJ)52Q6DMM(

R

5KJN(QJ)

上进一步改善'因此%在优化设计中完全可以用上

述的变外形参数的代理模型替代原来的机理模型'

A

"

基于代理模型的外形优化

本节将讨论本文所考虑的高超声速飞行器的

优化问题'目标主要有两个#在考虑一些相对简

单的优化时%模型产生的最优解以及对应的本体

参数情况&如何使用间隙度量来设计便于控制的

飞行器(

#8

)

'文献(

#!

)中给出了基于机理模型的

配平性能优化与间隙度量优化%虽然可以得到最

优解%但是计算效率不高'文献(

#.

)中给出了具

体的间隙度量应用到高超声速飞行器中的包线划

分%并提出了优化性能指标'本节将介绍优化过

程中需要的设计变量与具体的优化过程'

AH<

"

设计变量

基于文中第
$

节引入的两个外形参数变量%

#9!$
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本节优化的主要设计变量显而易见#

#

"升降舵面积
%

J

#变化范围为(

%;8"

%

$;!$

)

N

$

!标称值为
#;/.N

$

"'

$

"前体下倾角
#

#

%

)

#变化范围为(

";$

%

.;$

)

b

!标称值为
9;$b

"'

其中%标称值为文献(

##

)给出的具体飞行器

模型的外形参数%通过标称的外形参数对应的配

平性能与优化后的配平性能进行对比%可以看出

性能优化的优劣'

AH=

"

优化过程简述

飞行器参数的配平优化过程可分为以下几步#

#

"选择目标函数%如配平迎角*升阻比*燃油

当量比等'

$

"选择需要优化的参数%本文中为舵面大小

与前体下倾角'

!

"选择特定的飞行条件对飞行器进行配平

!马赫数为
.

%飞行高度为
$93N

"'

"

"使用得到的配平值对目标函数进行评估'

/

"重复步骤
$

"

!

步骤
"

"%直到获取最佳

的值'

AHA

"

配平优化结果

表
8

展示了在马赫数为
.

*高度为
$93N

的飞

行条件下%通过优化外形参数得到的单目标配平

优化结果%包括配平攻角%配平升降舵偏转角%配

平燃油当量比%配平升阻比以及不稳定零极点比

值'表
.

展示了每一个单变量配平优化结果对应

的外形参数'表
&

展示了与前两个表格优化目标

对应的动力学特性结果(

#$

)

'

表
I

"

单目标配平优化结果

?&9'*I

"

21%

:

'*J"9

K

*-518*5$1441%

:

"

,

51416&51"%$*+#'5+

优化目标 配平攻角$!

b

" 配平舵偏$!

b

" 配平燃油当量比 配平升阻比

配平攻角最小
%;%%8/ $%;/.## %;8/8. #;.!%#

配平舵偏最小
$;/#8% 9;!"!# %;$"". /;%"/$

配平燃油当量比最小
$;/#8% 9;!"!# %;$"". /;%"/$

配平升阻比最大
$;/#8% 9;!"!# %;$"". /;%"/$

不稳定零极点比最大
$;/#8% 9;!"!# %;$"". /;%"/$

标称值
#;!"#" ##;..## %;"##" !;%8%#

表
L

"

优化目标对应的外形参数

?&9'*L

"

23&

,

*

,

&$&4*5*$+-"$$*+

,

"%01%

:

5""

,

51416*0"9

K

*-518*+

优化目标 升降舵面积$
N

$ 前体下倾角$!

b

" 优化目标 升降舵面积$
N

$ 前体下倾角$!

b

"

配平攻角最小
#;%$ 8;.

配平舵偏最小
$;!$ ";$

配平燃油当量比最小
$;!$ ";$

配平升阻比最大
$;!$ ";$

不稳定零极点比最大
$;!$ ";$

标称值
#;/. 9;$

表
M

"

优化目标对应的动力学特性

?&9'*M

"

N

7

%&41-+-3&$&-5*$1+51-+-"$$*+

,

"%01%

:

5""

,

51416*0"9

K

*-518*+

优化目标 不稳定极点 不稳定零点 不稳定零极点比

配平攻角最小
#;..$8 !;9&%# #;&9%%

配平舵偏最小
#;#&$& !;!"$9 $;.%$#

配平燃油当量比最小
#;#&$& !;!"$9 $;.%$#

配平升阻比最大
#;#&$& !;!"$9 $;.%$#

不稳定零极点比最大
#;#&$& !;!"$9 $;.%$#

标称值
#;/8"/ !;/%8/ $;$$88

$9!$
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""

根据表
8

!

表
&

%在已知的外形参数约束下%

当飞行器模型的升降舵面积取得最大值*前体下

倾角取得最小值时%模型的配平升阻比最大且燃

油当量比最小%为总体性能最佳%且不稳定零极点

比也在此时取得最大值%便于控制器的设计'

AHB

"

间隙度量优化

文中第
!;!

节针对飞行条件为马赫数为
.

*

高度为
$93N

进行单点配平优化分析%本节将对

飞行器整个飞行段的巡航点进行模型差异分析%

目的是在确定已知的外形参数单点配平最优的情

况下%是否可以保证整个包线内模型差异很小%甚

至最小'模型差异越小%则控制器设计就会越简

单'因此在本节引入间隙度量这个概念'

间隙度量是一种不同于范数度量的系统度量

概念%最先由
X5D6Q(M=

提出%随后
W5NJ6

和
Z)-

L5335M

P

利用间隙度量建立了在保证闭环系统稳

定下所能容许的最大不确定度量化指标'并且

Z)-L5335M

P

的研究显示%相对于基于范数的度量

指标%间隙度量更适合用来衡量两个线性系统之

间的差异大小%因而适合作为评价线性系统差异

的指标(

#8

)

'

首先简单介绍一下间隙度量的计算方法'令

*

*

,

为
\5251C

空间中的两个封闭线性子空间%则

\5251C

空间
*

*

,

的有向间隙为

#

!

*

%

,

"

0

6D

7

C

.

D

*

42=

).

,

,

1

)

!

#"

"

式中
D

*

为
*

中的单位球集合%表示为

D

*

0

C

.

*

#

C

0

, -

#

!

#/

"

""

在此基础上%给出两个子空间间隙度量的

公式

#0

N5Y

!

#

!

*

%

,

"%

#

!

,

%

*

"" !

#9

"

""

在飞行器设计领域%由于飞行器巡航时飞行

条件变化较大%考虑到任务需求的巡航过程%高度

与马赫数的变化范围会变化很大'鉴于高度与马

赫数的变化情况%模型如果产生很大的差异%那么

控制器的设计将会异常艰难'因此%在飞行器外

形设计初期将巡航时的模型差异性能进行考虑是

必要的'基于间隙度量理论%本节首先将线性空

间模型表示为高度*马赫数的函数(

#.

)

"

!

0

#

!

#

%

5?

"

!

4

$

!

#

%

5?

"

%

&

0

'

!

#

%

5?

"

!

4

(

!

#

%

5?

"

,

%

!

#8

"

其中
!

为状态变量&

&

为输出变量&

%

为输入变

量&状态矩阵
#

*

$

以及输入矩阵
'

*

(

会随着高

度与马赫数而发生变化'

其传递函数为
)

!

E

"

`'

!

E*>#

"

>#

$c(

%

*

为单位阵%其中
E

为复变量'若
)

#

和
)

$

为两系

统的传递函数%则这两个系统之间的间隙可以利

用算子的间隙表示为

#

#$

!

)

#

%

)

$

"

0#

#$

!

+

!

)

#

"%

+

!

)

$

""

0

-

+

!

)

#

"

%

-

+

!

)

$

"

0

42=

,.

F

d

5

#

G

( )

#

1

5

$

G

( )

$

,

d

!

#.

"

#

!

)

#

%

)

$

"

0

N5Y

!

#

#$

!

)

#

%

)

$

"%

#

$#

!

)

$

%

)

#

""

!

#&

"

其中!

5

#

%

G

#

"%!

5

$

%

G

$

"分别表示线性传递函数

)

#

*

)

$

的左互质分解&

,

为任意
X4)GJMK

矩阵'

根据间隙度量的定义%两个模型之间的间隔

#

的取值范围为(

%

%

#

)%

#

的值越接近于
%

%则说明

两个模型之间的差异越小&

#

的值越接近于
#

%则

两个模型之间的差异越大'因此%可以通过优化

#

的值来获取模型之间的最小差异'

基于以上的间隙度量理论%选取
#8

个巡航

点%如图
8

所示'

图
8

"

用于间隙度量计算的定向巡航点集

a4

R

*8

"

e4MJ1KJQ6JK(=)J,J)=)4

R

CK(

7

JM5K42

R7

(42K6=(M

1DND)5K4,J

R

5

7

15)1D)5K4(2

分别计算相邻两个巡航点之间的间隙度量%

具体的优化条件如下(

9

%

#"

)

#

H

0

N42

%

J

%

#

#

%

)

(

*

:

0

#

3:

!

$%

"

其中
3:

为第
:

个巡航点与第
:c#

个巡航点之间

的间隙度量&

*

为需要计算的间隙度量数目%此处

为
#9

'具体的优化结果如图
.

所示'

从图
.

中选取关键的数据%包括标称值对应

的间隙度量值*全局最优解对应的外形参数值*局

部次优解对应的外形参数值'并根据图中的外形

参数值通过机理模型求得对应的间隙度量值%具

体结果如表
#%

所示'

!9!$
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图
.

"

所有的外形参数对应的间隙度量值!代理"

a4

R

*.

"

V5

7

NJKM4161(MMJ6

7

(2Q42

R

K(6C5

7

J

7

5M5NJKJM6

!

6DMM(

R

5KJN(QJ)

"

表
<O

"

间隙度量优化的最优值

?&9'*<O

"

P

,

514&'8&'#*"(

:

&

,

4*5$1-"

,

51416&51"%

参数 标称值 局部最优值 全局最优值

升降舵面积$
N

$

#;/. $;$! %;8"

前体下倾角$!

b

"

9;$ 9;. .

间隙度量!代理"

$;/&# $;"#8 #;.&.

间隙度量!机理"

$;9!8 $;".& #;&98

""

显而易见%在升降舵面积取得最小值与前体

下倾角取得最大值时%模型的差异最小'但鉴于

文中第
!;!

节给出的结论%当升降舵面积变小且

前体下倾角增大时%模型的配平性能会变差'因

此综合考虑该点的性能%虽然可以取得模型差异

的最小值%但是配平性能却不符合要求%不宜选为

最优点'所以表
&

中进一步给出局部最优值%在

该外形参数下%模型的差异比标称值小%且配平性

能也较标称点好'在本文暂不考虑多目标优化的

情况下%该点是优于标称点的'

表格的最后给出了机理模型的间隙度量值%

通过与代理模型得到的间隙度量值进行对比%确

定了代理模型与机理模型的优化结果基本一致%

进一步验证了变外形参数的代理模型的准确性'

并且通过观察
f<UE<\

仿真时间%发现基于机

理模型的参数优化所需时间约
$C

%而基于代理模

型的参数优化只需
%;!9C

'得出结论%基于代理

模型的优化效率明显高于机理模型的优化效率'

B

"

结
"

论

本文介绍了一种基于代理模型的高超声速飞

行器外形参数优化方法%通过对不同外形参数下

的数据拟合%得到了一种可以近似替代原有机理

模型的代理模型'然后根据代理模型进行模型性

能分析%验证了代理模型与机理模型性能的一致

性'通过遍历所有外形参数下的模型配平性能与

基于间隙度量的模型差异%选出了最优的配置点

作为外形参数的最佳设计点'通过实际仿真%证

明基于代理模型的优化方法可以在保证模型精度

的基础上提高计算效率'

下一步的研究重点主要为以下几点#

#

"考虑模型的弹性模态%分析忽略弹性模态

对模型性能的影响程度'

$

"通过提高代理模型表达式的复杂程度%从

而提高模型精度'

!

"增加设计变量%如发动机进气道高度*质

心位置等'

"

"不仅仅对单点的配平性能进行优化%扩展

为一条给定轨迹的优化'
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