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基于非结构网格空间推进的高超声速
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要!针对高超声速飞行器背脊线优化进行了研究&结合自由曲面变形!

<<=

"方法和
>74690>?55?

型函数建立背脊线参数化模型%保证了飞行器背部曲面光滑连续&为减少计算耗时%采用非结构网格空间推

进方法求解高超声速无黏流场%通过钝锥算例对该方法计算效率和精度进行了参数分析%并对飞行器流场计

算进行了验证%对比表明表明#非结构网格空间推进算法计算效率提高
"@1

倍以上%计算结果与常规时间迭代

法符合较好&采用优化拉丁超立方抽样建立响应面模型%分析了各设计变量对目标函数的影响&采用非支配
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"算法以阻力系数和升阻比为目标对背脊线优化%

约束飞行器体积变化不超过
$%H

&结果表明%飞行器阻力系数和升阻比呈负相关%优化后阻力系数降低

2@&H

%升阻比提高
&;@'H
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高超声速飞行器是未来执行天地运输*远程

快速打击的重要战略平台%高超声速飞行器各系

统之间紧密耦合%学科之间相互交叉%气动设计作

为飞行器概念设计阶段的起始点%优良的气动性

能是后续设计的基础(

&

)

&高超声速飞行器前体通

常是采用流线追踪法得到的满足严格约束的连续

曲面%背部曲面通常是基于背脊线与下表面相融合

得到的连续曲面%背脊线的设计具有更大的灵活

性&为了综合考虑飞行器的气动性能和容积要求%

本文针对高超声速飞行器背脊线开展优化研究&

气动外形优化设计首先需要解决的问题是对

飞行器外形进行精确的参数化描述&早期针对二

维翼型%发展了一套翼型参数化描述方法%如

>74690>?55?

型函数方法(

$

)

*类函数$形函数方法

!

4*899V.54E7)5

$

9G8

:

?V.54E7)5EF859V)FD8E7)5

%

MA\

"

(

!

)和样条曲线方法(

"

)

&针对三维复杂外形%

可以将二维翼型参数化方法拓展到三维(

1

)

'另一

种方案是采用自由曲面变形
<<=

方法(

;

)

%

<<=

方法对三维复杂几何体具有较好的变形控制能

力%提供了方便的连续控制*局部变形和体积控制

的参数化表述方法&以上方法为高超声速飞行器

的参数化控制提供了理论基础%在实际的应用中%

)̀Y4.EE

等采用样条曲线方法建立了参数化高超

声速飞行器几何生成工具%为气动*装载等多学科

分析提供几何输入(

2

)

'王冀飞等采用分布优化的

策略%首先采用样条曲线方法对进气道基准流场进

行参数化描述开展优化%在此基础上采用
MA\

方

法对进气道进行参数化描述进一步进行优化(

#

)

&

气动外形优化需要对大量设计方案进行评

估%采用常规
M<=

工具计算效率较低%采用工程

算法难以保证精度&针对计算效率与精度的矛

盾%

X,A

!

:

8F8T)*74,8W7?F0AE)6?9

"方法被运用到

气动优化分析(

'0&%

)

%

X,A

方法采用空间推进的方

式求解抛物化的
,8W7?F0AE)6?9

方程%提高了超声

速流场的求解效率%同时具有较高的精度&

X,A

方法需要沿网格面进行空间推进求解%针对三维

复杂外形%生成满足要求的结构网格存在一定困

难&针对这一问题%

,868G89G7

等提出了非结构

网格空间推进算法!

.59EF.4E.F?C9

:

84?D8F40

G75

/

%

SÂ

"%非结构网格空间推进方法将非结构

网格沿流向划分%采用常规时间迭代法由上游向

下游逐步推进求解得到整个收敛的流场%由于求

解的计算规模大幅降低%收敛速度加快%提高了整

个流场的计算效率(

&&

)

&针对非结构网格空间推

进方法%

,868G89G7

对流场划分*收敛准则和计算

精度进行了研究(

&$0&!

)

&

针对高超声速飞行器背脊线优化研究%本文

采用
<<=

方法对飞行器背脊线进行参数化控制%

为了减少设计变量%采用
>74690>?55?

型函数控

制
<<=

控制点的位移&为了实现飞行器气动性

能的快速*高精度分析%采用非结构网格空间推进

方法来求解高超声速无黏流场%通过钝锥算例对

非结构网格空间推进方法的计算效率和精度进行

参数分析%并对飞行器流场计算结果进行考核和

验证%显著提高了计算效率&

基于以上
<<=

参数化几何模型和非结构网

格空间推进方法%以阻力系数和升阻比为目标函

数%采用优化拉丁超立方抽样抽取样本点建立响

应面!

F?9

:

)59?9.FV84?D)C?*

%

]Â

"模型%分析

了各设计变量对目标函数的影响量&在考虑飞行

器体积约束的情况下%采用多目标优化算法
,A0

B-0

!

对背脊线进行优化%得到了该优化问题的

最优解%提高了飞行器的气动性能&

=

"

参数化几何模型

=>=

"

飞行器外形

高超声速飞行器在设计时%为了获得乘波特

性%前体采用流线追踪法并进行截断*修型得到&

飞行器背脊线决定了背部曲面轮廓%背脊线可以

选择卡门曲线等%曲线形状根据飞行器长度和入

射角度确定%背部曲面根据背脊线形状和下表面

所确定的边缘位置融合得到(

&"

)

&背脊线形状对

飞行器的阻力*升阻比和容积有直接影响%在设计

时需要综合考虑&图
&

为飞行器示意图&

=>?

"

参数化控制

<<=

方法采用控制点包裹几何对象%通过

?̀F59E?75

多项式建立控制点与几何对象的坐标

$!2&
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&

"

飞行器示意图
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映射关系%将控制点的位移映射到几何对象%可以

保证变形量的光滑分布和连续&为了实现飞行器

背脊线的参数化控制%需要带动整个飞行器背部

曲面变形以保持曲面的连续性&针对飞行器半

模%

<<=

控制点的布置采用如下策略%在对称面

内沿背脊线上下各布置
$"

个控制点%沿背部曲面

轮廓将对称面控制点向展向延伸%展向控制点纬

度为
&$

%这样
<<=

控制体上下表面基本贴合背

部曲面轮廓进行包裹%控制点的总数为
$"a$a

&$

!如图
$

所示%图中
!

表示变形量"&

图
$

"

飞行器
<<=

控制体和变形量示意图

<7

/

+$

"

A4G?D8E74C78

/

F8D)V<<=4)5EF)*W)*.D?85C

C?V)FD8E7)5)VEG?W?G74*?

为了减少设计变量%约束所有控制点只沿飞

行器法向移动%对称面控制点带动相同轴向位置

控制点移动%位移量由对称面沿展向递减%对称面

上下一对控制点位移相同%最前侧控制点保持不

动%这样就可以通过位于对称面上的
$"

个控制点

位移对背脊线进行参数化控制%同时保持背部曲

面的光滑和连续&

为了保证设计空间的完备性和光滑性%同时

进一步减少设计变量的数目%采用
>74690>?55?

型函数对
$"

个对称面控制点位移进一步进行参

数化控制%通过
>74690>?55?

型函数在对称面控

制点初始位置叠加线性扰动%扰动量的表达式为

#

!"

#

#

$

C

%

#

&

"

%&%

!

'

"

" !

&

"

其中
%

为设计变量的编号%

"

%

为设计变量%

$

C

为

设计变量的数目%

'

"

为对称面控制点归一化后的

'

坐标%

&%

!

'

"

"为
>74690>?55?

型函数%

#

!"

为第

"

个对称面控制点沿
!

方向的位移量&其中

&%

!

'

"

"

#

'

%@$1

!

&

(

'

"

?

(

$%'

%

#

&

975

!

!

$

'

)

!

%

"

"

"

$

$

%

$

$

%

&

'

C

!

$

"

)

!

%

"

#

*5

!

%@1

(

'

%

"'

"

%

$

'

%

$

&

!

!

"

式中
'

%

为
>74690>?55?

型函数对应的峰值位

置%根据每个设计变量的影响区域来选定&本文

选择了
&$

个设计变量来控制对称面控制点的位

移%各个设计变量对应的峰值位置沿飞行器均匀

分布!如表
&

所示"&根据选定的
'

%

%各个设计变

量单位变化对应的对称面控制点位移如图
!

所

示%横坐标表示对称面控制点编号%纵坐标表示其

位移量&从图
$

飞行器背部变形量可以看出%变

形后飞行器背部曲面保持了光滑和连续%采用

<<=

方法与
>74690>?55?

函数相结合的方式以

较少的设计变量实现了对飞行器背脊线的参数化

控制&

表
=

"

!

"

分布

@&7'*=

"

A1+3$17#31"%"(!

"

% '

%

% '

%

& %@%!'

$ %@&&2

! %@&'1

" %@$2"

1 %@!1$

; %@"!%

2 %@1%#

# %@1#;

' %@;;1

&% %@2"!

&& %@#$&

&$ %@'%%

图
!

"

设计变量扰动分布
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非结构网格空间推进方法

空间推进方法的物理基础是%在超声速流动

占主导的流场中%下游扰动不会传播到上游&

X,A

方法通过对
,8W7?F0AE)6?9

在主流方向上进

行抛物化处理%以结构网格的相邻网格面为空间

步长进行空间推进求解%可以大幅提高计算效率&

针对非结构网格%

,868G89G7

等提出了计算区!

840

E7W?C)D875

"的概念%将非结构网格沿主流方向划

分为计算区%采用常规时间迭代法对计算区进行

求解%避免了对控制方程进行抛物化处理%同时使

空间推进方法具备了对三维复杂外形的计算能力&

?>=

"

网格分层

在采用非结构网格空间推进方法进行空间推

进求解时%为了控制空间推进步长%需要将非结构

网格沿主流方向划分为网格层!

/

F7C*8

R

?F

"

(

&1

)

&

选择来流方向作为主流方向%根据网格最前沿网

格点和给定尺寸划分第
&

层网格'沿主流方向遍

历第
&

层网格的相邻网格点作为新的网格层%考

虑到非结构网格尺寸空间分布的不均匀性%将新

的网格层在主流方向投影范围内所有的网格点加

入到新的网格层!图
"

三角形点"%生成与主流方

向基本保持一致的网格层&

图
"

"

网格分层示意图

<7

/

+"

"

A4G?D8E74C78

/

F8D)VEG?

/

F7C

:

8FE7E7)575

/

?>?

"

空间推进策略

计算区由残差检测区!

F?97C.8*D)57E)FF?0

/

7)5

%

]^]

"和缓冲区!

T.VV?FU)5?

%

Ǹ

"构成%

]^]

区和
Ǹ

区分别包含
*

FDF

和
*

TU

个网格层&

采用时间迭代法对计算区进行求解%若
]^]

区

满足收敛条件%则将计算区整体向下游推进
*

9G7VE

个网格层!如图
1

所示%

*

表示网格层编号"&为

图
1

"

空间推进策略

<7

/

+1

"

A

:

84?D8F4G75

/

9EF8E?

/R

了保证计算精度%新*旧
]^]

区存在
*

)F

个网格

层的重叠区域!

)W?F*8

::

75

/

F?

/

7)5

%

L]

"%即
*

)F

b

*

FDF

I*

9G7VE

%未重合区域即划分为收敛区!

4)D

:

.0

E?CV7?*C

"&

对于非结构网格%网格分层后计算区下游出

口边界是高度不规则的网格面%在计算区下游设

置
Ǹ

区可以削弱出口边界扰动对
]^]

区的影

响%保证
]^]

区的计算精度&

?>B

"

时间迭代法

对于计算区%采用基于格点格式的有限体积

图
;

"

格点格式有限体积法

<7

/

+;

"

M?**0W?FE?cV757E?W)*.D?D?EG)C

法求解
J.*?F

方程%控制体划分方法如图
;

所示%

:

F7D8*

/

F7C

为初始网格%

C.8*

/

F7C

为控制体网

格%

"

*

+

表示网格点%

#

"

*

#

+

为对应的控制体%

(#

"

*

(#

+

为控制体边界%

$

"

+

*

$

"

*

#

"

+

*

#

"

为控制体界面及

"!2&
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昌等#基于非结构网格空间推进的高超声速飞行器背脊线优化

其法向量%离散后的控制方程为

C,

C-

#

"

.

#

+)

*

"

/

d

0

"

+

+

$

"

+

(

1

"

#

"

#

C,

C-

#

"

.

2

"

!

,

"

#

%

!

"

"

""

网格面上原始变量采用线性重构

3V84?

#

3"

.%

"

!

3"

+

!

4

(

4

"

" !

1

"

其中
%

"

为限制器&对流通量
/

d

0

"

+

采用
-SÂ

!

8CW?4E7)5.

:

9EF?8D9

:

*7EE75

/

D?EG)C

"格式进行

重构%时间迭代采用
[S0ABA

!

*)Y?F.

::

?F9

R

D0

D?EF74B8.990A?7C8*

"隐式方法求解流动问题的

K84)T785

矩阵&

?>C

"

参数分析和精度验证

空间推进方法需要指定
!

个参数%

]^]

区

网格层数
*

FDF

%

Ǹ

区网格层数
*

TU

以及重叠区网

格层数
*

)F

%

*

FDF

和
*

TU

决定计算区的计算规模%

*

)F

决定计算区向下游推进的速度%这
!

个参数决

定了空间推进方法的计算精度和效率%在取值时

需要综合权衡&为了研究
!

个参数对计算效率和

精度的影响%选择高超钝锥作为参考算例!如图

2

*图
#

所示"%计算网格采用四面体网格%网格总

数为
$#@$

万%计算状态为来流马赫数
56

e

b

;@%

%高度
7b$26D

&为了对比两种方法的计算

效率%收敛准则设定为在
&%%

个迭代步内相邻迭

代步升$阻力系数相对变化量的方均根值小于收

图
2

"

钝锥模型

<7

/

+2

"

)̂C?*)VEG?4)5?

图
#

"

钝锥网格

<7

/

+#

"

BF7C)VEG?4)5?

敛精度%计算中设定升力系数收敛精度为
&%

I!

&

为了分析
!

个参数
*

FDF

*

*

TU

和
*

)F

对计算效

率和精度的影响%采用优化拉丁超立方抽样对
!

个参数抽取样本点%其中
*

FDF

的取值范围为

(

"

%

#

)%

*

TU

的取值范围为(

"

%

#

)%

*

)F

的取值范围为

(

&

%

!

)%样本点数量为
"$

个%以时间迭代法计算结

果为基准%对钝锥算例的计算耗时和气动力计算

精度进行试验分析&图
'

给出了各参数对阻力系

数
8

C

*升力系数
8

*

计算误差和计算耗时的
X8F?0

E)

影响量%其中蓝色表示正效应%红色表示负效

应%

9

4

表示气动力系数空间推进与传统时间迭代

计算结果的相对误差%

9

C

表示阻力系数误差%

9

4*

表示升力系数误差%

SÂ

表示非结构网格空间推

进方法%

\^

表示传统的时间迭代方法!

E7D?

D8F4G75

/

"%

8

SÂ

和
8

\^

分别表示
SÂ

方法和

图
'

"

X8F?E)

影响量

<7

/

+'

"

X8F?E)?VV?4E9

1!2&
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\^

方法得到的气动力系数

9

4

#

8

SÂ

(

8

\^

$

8

\^

!

;

"

""

根据图
'

给出的结果%对于升*阻力系数计算

精度影响最大的前三项均为
*

FDF

*

*

FDF

0*

)F

和

*

)F

%增大
*

FDF

和
*

FDF

0*

)F

可以提高升*阻力系数

的计算精度%而增大
*

)F

会降低升*阻力系数的计

算精度&从计算耗时来看%影响最大的前三项为

*

TU

*

*

)F

和
*

)F

$

%减小
*

TU

可以减小计算区的网格

量%减小
*

)F

可以提高计算区的空间推进速度%从

而减少计算耗时&

图
&%

"

钝锥流场空间推进压力分布

<7

/

+&%

"

XF?99.F?C79EF7T.E7)5)V4)5?V*)YV7?*C

C.F75

/

9

:

84?D8F4G75

/

从计算效率的角度考虑%

*

FDF

*

*

TU

*

*

)F

分别

选择
1

*

"

*

$

进行计算&图
&%

给出了钝锥在
#f

攻

角时空间推进计算过程中压力分布&图
&&

给出

了攻角
&

为
#f

和
&;f

时
'b&%%DD

截面周向压力

系数
8

:

分布%空间推进方法计算结果与时间迭代

法符合较好&图
&$

给出了单核计算时钝锥升力

系数收敛历程%时间迭代法得到的升力系数为

%@$%&&a&%

I!

%共耗时
#"$&9

'空间推进方法计算

过程中升力系数逐步收敛%最终结果为
%@&';!a

&%

I!

%共耗时
&#1"9

%相对误差约为
$@"H

%计算效

率提高约
"@1

倍&

图
&&

"

'b&%%DD

截面不同攻角压力系数分布

<7

/

+&&

"

XF?99.F?4)?VV747?5E98EC7VV?F?5E8EE84685

/

*?9

!

'b&%%DD9?4E7)5

"

图
&$

"

SÂ

和
\^

的升力系数收敛历程

<7

/

+&$

"

8

*

4)5W?F

/

?54?G79E)F7?9)VSÂ 85C\^

图
&!

"

飞行器计算网格

<7

/

+&!

"

M)D

:

.E8E7)58*

/

F7C)VEG?W?G74*?

B

"

飞行器流场推进求解

飞行器来流计算条件为马赫数
56

e

b;@%

%

高度
7b$26D

%攻角为
$f

&计算网格采用四面

体网格!如图
&!

所示"%网格总数为
"'@!

万&根

据空间推进方法参数分析和飞行器网格相对尺

度%

*

FDF

*

*

TU

*

*

)F

三个参数分别选择
"

*

"

*

&

&飞行

器底部存在大范围的亚声速区%当空间推进方法

;!2&
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昌等#基于非结构网格空间推进的高超声速飞行器背脊线优化

计算到飞行器底部时将
Ǹ

区扩展到整个流场出

口%即计算区包含整个亚声速区进行推进计算&

根据计算得到的无黏流场%采用平板参考焓法(

&;

)

对飞行器气动力进行黏性修正&

图
&"

给出了飞行器流场推进计算过程中压

力分布%图
&1

给出了对称面上飞机背部和腹部压

力系数
8

:

对比%其中
'

$

:

表示采用飞行器体长

归一化后的坐标%空间推进方法和时间迭代法计

算结果吻合较好&表
$

给出了两种方法计算结果

进行黏性修正后得到的阻力系数
8

C

和升阻比

2

*)C

%空间推进算法结算结果与时间迭代法计算结

果相对误差在
&H

以内&飞行器流场计算采用与

钝锥算例相同的收敛准则!图
&;

"%升力系数收敛

图
&"

"

飞行器流场空间推进压力分布

<7

/

+&"

"

XF?99.F?C79EF7T.E7)5)VW?G74*?V*)YV7?*C

C.F75

/

9

:

84?D8F4G75

/

图
&1

"

飞行器背部和腹部压力系数分布

<7

/

+&1

"

(?G74*?T84685CW?5EF8*

:

F?99.F?4)?VV747?5E9

表
?

"

飞行器阻力系数和升阻比对比

@&7'*?

"

$

0

&%0%

'"0

-"5

,

&$1+"%"(2DE&%0@E

计算方法
8

C

2

*)C

SÂ %@&#2# "@1;'%

\^ %@&#;# "@12'1

图
&;

"

SÂ

和
\^

的飞行器升力系数收敛历程

<7

/

+&;

"

(?G74*?8

*

4)5W?F

/

?54?G79E)F7?9)V

SÂ 85C\^

精度为
1a&%

I!

%空间推进方法计算耗时为

'"1!9

%时间迭代法计算耗时为
12;;!9

%计算效率

提高
;@&

倍&

C

"

响应面模型

根据本文所建立的背脊线参数化几何控制模

型%设定
"

&

%

"

&%

的取值范围为(

I%@&

%

%@&

)%

"

&&

*

"

&$

的取值范围为(

I%@&1

%

%@&

)%采用优化拉丁

超立方抽样抽取
&1%

个样本点和
!%

个误差监测

点%构建并验证响应面模型&

为了确定响应面的阶数%表
!

分别给出了不

同阶数响应面模型对阻力系数*升阻比的方均根

误差!

F))ED?859

P

.8F??FF)F

%量符号记为
9

FD9

"

和拟合度!

]09

P

.8F?C

%量符号记为
2

9

P

.8F?C

"%其中

9

FD9

#

#

$

?

"

#

&

!

!"

(

;

!"

"

$

$

$槡 ?

!

2

"

2

9

P

.8F?C

#

#

$

?

"

#

&

!

!"

(

;

!"

"

$

#

$

?

"

#

&

!

!"

(

*

!

"

$

!

#

"

""

根据式!

2

"和式!

#

"%响应面模型的方均根误

差越小*拟合度越接近
&

%说明模型精度越高%对

比表
!

数据可知%

$

阶响应面模型精度优于
!

阶

和
"

阶响应面模型&图
&2

给出了
$

阶响应面模

型预测值!

:

F?C74E?C

"与真实值!

84E.8*

"的对比%阻

力系数*升阻比预测值和真实值符合较好&图
&#

2!2&
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给出了各设计变量对阻力系数和升阻比的
X8F?E)

影响量%对于阻力系数%前四项均为正效应%分别

为
"

&$

*

"

&&

*

"

!

和
"

$

%说明影响阻力系数的主要是

表
B

"

不同阶数响应面模型方均根误差和拟合度

@&7'*B

"

&

$5+

&%0%

+

F

#&$*0

"(01((*$*%3"$0*$$*+

,

"%+*

+#$(&-*5"0*'+

参数
$

阶
!

阶
"

阶

9

FD9

8

C

%@%&%&! %@%&$$% %@%&!$2

2

*)C

%@%&&;2 %@%&$2& %@%&!;1

2

9

P

.8F?C

8

C

%@''#%! %@''2&1 %@'';;!

2

*)C

%@''2"2 %@''2%% %@'';1"

图
&2

"

8

C

和
2

*)C

真实值与
$

阶响应面模型预测值对比

<7

/

+&2

"

M)D

:

8F79)5)V84E.8*85C$0)FC?F]Â

:

F?C74E?C8

C

85C2

*)C

图
&#

"

设计变量
X8F?E)

影响

<7

/

+&#

"

X8F?E)?VV?4E9)VC?97

/

5W8F78T*?9

飞行器头部和尾部'对于升阻比%前四项均为负效

应%分别为
"

&$

*

"

&&

*

"

&%

和
"

'

%说明影响升阻比的

主要是飞行器尾部&

G

"

背脊线优化

根据建立的
$

阶响应面模型%本文采用多目

标优化算法
,AB-0

!

对飞行器阻力系数和升阻

比进行优化%

,AB-0

!

具有复杂度低*解集收敛

性好等优点(

&20&#

)

&为了保证飞行器外形的合理

性%对飞行器的体积进行约束%体积变化不超过初

始外形的
$%H

'初始种群规模设置为
;%

%遗传代

数设置为
1%

%交叉概率设置为
%@1

&

图
&'

给出了该优化问题的优化历程%飞行器

阻力系数和升阻比呈负相关%即随着阻力系数的

减小升阻比增大%最终在满足约束条件的情况下

得到问题的最优解&表
"

给出了优化后飞行器的

阻力系数和升阻比%飞行器阻力系数降低了

2@&H

%升阻比提高
&;@'H

%在约束条件的限制下

飞行器体积变为初始构型的
#%H

&

图
&'

"

优化历程

<7

/

+&'

"

L

:

E7D7U8E7)5>79E)F

R

图
$%

给出了飞行器优化前后背部曲面和背

脊线的变化%其中
'

$

:

和
!

$

:

表示采用飞行器长

度归一化后的坐标&优化后飞行器背部曲面高度

整体降低%飞行器更加趋于扁平%飞行器中部的隆

#!2&
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起和尾部的收缩趋势更加明显&图
$&

给出了优

化前后飞行器背部压力系数分布%优化后飞行器

后部压力降低%有助于提高飞行器升力&

表
C

"

初始构型和优化构型阻力系数和升阻比

@&7'*C

"

$

0

&%0%

'"0

"(36*"$1

4

1%&'&%0"

,

315&'

-"%(1

4

#$&31"%+

优化目标参数 优化前 优化后

8

C

%@&#2# %@&2"1

2

*)C

"@1;'% 1@!"&#

图
$%

"

初始构型和优化构型

<7

/

+$%

"

LF7

/

758*85C)

:

E7D8*4)5V7

/

.F8E7)5

图
$&

"

飞行器背部压力系数分布

<7

/

+$&

"

8

:

C79EF7T.E7)5)VEG?W?G74*?T846

H

"

结
"

论

本队通过对高超声速飞行器背脊线优化研

究%得到以下结论#

&

"本文结合
<<=

方法和
>74690>?55?

型函

数方法以较少的设计变量实现了对高超声速巡航

飞行器背脊线的参数化控制%同时保证了飞行器

背部曲面的光滑和连续&

$

"采用试验设计方法对非结构空间推进方

法进行了参数研究%通过合理选取计算参数

*

FDF

*

*

TU

*

*

)F

%钝锥流场计算效率提高
"@1

倍%飞

行器流场计算效率提高
;@&

倍%同时获得了较好

的计算精度&

!

"基于参数化几何模型和非结构空间推进

方法%采用优化拉丁超立方抽样建立了
$

阶响应

面模型%通过对各设计变量
X8F?E)

影响分析%影

响阻力系数的主要是飞行器头部和尾部%影响升

阻比的主要是飞行器尾部&

"

"基于
$

阶响应面模型%采用
,AB-0

!

多

目标优化方法%以升阻比*阻力系数为优化目标%

约束飞行器体积变化不超过
$%H

%对飞行器背脊

线进行优化&优化结果表明%飞行器阻力系数和

升阻比呈负相关%优化后阻力系数降低
2@&H

%升

阻比提高
&;@'H

%背脊线高度降低%飞行器趋于

扁平&
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