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摘要摘要：：飞行器前体和Bump型面是乘波体思想在飞行器部件设计中的两大经典案例，可有效提升

飞行器总体气动性能，已经成为飞行器总体设计的核心技术。为寻求乘波前体和Bump型面的最

优设计以提升飞行器设计效率，提出了一种可应用于乘波前体和Bump型面的优化设计方法。采

用密切锥理论和圆锥绕流流场生成初始的乘波前体和Bump型面，并通过面元法快速预估气动性

能；结合BP神经网络建立的代理模型和遗传算法NSGA-II对乘波前体和Bump型面快速优化；利

用数据挖掘方法分析乘波前体和Bump型面的流动机理。优化后的乘波前体升阻比提升了25.6%，

体积提升 41.4%。Bump型面阻力系数减少 10.9%，横向压力梯度增加 12.1%。研究结果表明，提

出的优化方法能够有效应用于乘波前体和Bump气动型面的设计优化，对飞行器整体气动性能的

优化具有指导意义，在工程应用中具有重大潜力。
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performance of aircraft and have become the core technology of aircraft overall design. In order to seek 

the optimal design of the waverider forebody and Bump profile to improve the efficiency of aircraft 

design, an optimization design method for the waverider forebody and Bump profile is proposed in this 

paper. The initial waverider forebody and Bump profile are generated by the osculating cone theory and 

conical flow field, and the aerodynamic performance is quickly estimated by the panel method. The 

surrogate model established by the back-propagation (BP) neural network and genetic algorithm NSGA-
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coefficient of the Bump profile is decreased by 10.9%, and the lateral pressure gradient is increased by 

12.1%. The results show that the proposed optimization method can be applied to the design optimization 

of the waverider forebody and Bump aerodynamic profile, which has guiding significance for the 

optimization of the overall aerodynamic performance of the aircraft and has great potential in engineering 

applications.
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0　引言　引言

乘波体
[1]
是一种利用激波压力来提高飞行器升

阻比的气动构型。在设计工况下，飞行器前体产

生的附体激波全部附着在飞行器的前缘上，将机

身上下表面气流“隔开”，使飞行器底部基本处于

激波后的高压区，从而产生较高的升阻比。这种

飞行器飞行时好像乘坐在激波之上，故称为乘

波体。

Bump式进气道
[2]
是在进气道的入口加入一个

凸包，与传统的进气道相比具有以下优点：①无

附面层隔道，可以极大降低飞行器阻力和结构重

量。②Bump型面一般也采用乘波理论设计，与机

身前体深度融合无需另行设计。

目前，采用反设计方法
[3-4]

生成乘波前体/

Bump型面一般分为3步：①求解圆锥绕流基本流

场，确定流场内每一个点的物理量以及激波形状。

②确定捕获流管曲线形状顺流向发出捕获流面，

与激波曲面相贯得到乘波体前缘型线。③将乘波

体前缘线离散成多个小点，将每个点在基本流场

内部发出的流线进行组合得到乘波体压缩型面，

乘波体背部型面取自由流面或者根据实际工程另

行设计。在以上反设计过程中，无法直接评估乘

波前体和Bump型面的气动性能，提取其性能需

要昂贵的CFD(computational fluid dynamics)计算。

对其进行优化时，需要反复迭代原复杂
[5-6]

的物理

模型，优化效率极低无法满足工程需要。

1　相关工作　相关工作

为解决乘波前体/Bump型面在优化设计中遇

到的困境，文献[7]基于响应面法对X-43前体进行

优化，成功将代理模型技术应用于飞行器前体优

化领域。文献[8]基于神经网络结合序列二次规划

算法(sequental quadratic programming, SQP)对乘波

前体外形优化，获得了更高的升阻比和更大的容

积，但是使用SQP单独对每个气动性能进行设计，

工作量大且不易迁移到其他工程项目中。文献[9]

基于 Isight平台提出了一个完整的S弯进气道自动

优化方法，结合参数化建模，网格自动生成技术，

以及NSGA-II
[10]
对进气道进行多目标优化，使得

多个气动性能得到显著提升，但是该过程仍需要

大量的数值模拟计算。为满足工程中快速优化乘

波前体和Bump气动型面的需求，减少CFD计算

和在优化中避免对原复杂模型的调用。本文采用

类似的思路，提出一种新的优化方法：首先生成

乘波前体/Bump型面初始构型，利用面元法得到

其无粘气动力。然后应用BP神经网络构建代理模

型，结合NSGA-II进行多目标优化。得到优化结

果后，使用数据挖掘方法分析乘波前体和Bump

型面的流动机理，验证本文设计方法的有效性。

2　气动型面优化设计方法　气动型面优化设计方法

针对飞行器乘波前体/Bump型面在优化设计

中遇到的问题，本文提出了一种新的优化设计方

法。该优化设计方法包括 4个核心工作：①型面

参数化模型：分别基于吻切流方法和圆锥绕流锥

形流场生成乘波前体和Bump型面。②建立气动

评估模型：首先运用面元法评估原模型，生成大

量数据并使用数值模拟检验其预估精度，然后使

用 BP 神经网络拟合该数据构建代理模型。

③NSGA-II：运用多目标优化算法 NSGA-II 算法

连接代理模型最大化乘波前体的升阻比和体积，
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以及最小化Bump型面阻力系数和最大化末端截

面压力梯度。④数据挖掘分析：运用数据挖掘方

法系统分析乘波前体和 Bump 型面的优化结果。

总体优化框架如图1所示。

3　实验验证与分析　实验验证与分析

3.1　　乘波前体乘波前体/Bump型面建模型面建模

3.1.1　　基于吻切流方法的乘波前体设计基于吻切流方法的乘波前体设计

(1) 乘波前体捕获流管曲线

乘波前体需要根据飞行器总体布局设计，即

通过流管捕获曲线(flow capture tube, FCT)和捕获

曲线
[11]

(inlet capture curve, ICC)确定乘波前体的前

缘线和末端截面形状。然而传统方法通过给定流

管捕获曲线FCT在迎风面上的投影设计，难以控

制乘波前体轮廓，如长宽比。基于此，本文直接

控制乘波体俯视图外轮廓进行设计，即给定FCT

曲线在俯视图的投影，同时与激波曲面相贯确定

乘波前体的前缘线形状。

乘波前体捕获流管曲线FCT在俯视图上的投

影给定方式如图 2所示，即通过B样条
[12]
进行设

计。图中点A和点E分别为乘波前体对称面前缘

点和末端截面端点，点B~D则用于控制FCT曲线

的形状。其中，FX1，FX2分别为C，D点的 x坐标

在X方向上所占的比例；FY则为B点的 y坐标在Y

方向上所占比例；θs和 θe分别为控制点连线BC和

DE的倾角，下标 s和 e分别为 FCT曲线和 ICC曲

线上的点。

(2) 乘波前体捕获曲线

ICC采用B样条曲线生成。该曲线通过控制

点坐标控制曲线形状，控制点坐标设定关系如图3

所示。

图3中点A和E分别为 ICC曲线中点和前缘线

端点，其中：IY为控制点Y方向位置系数，IZ为控

制点Z方向位置系数，α为末端截面两端点处的斜

率。由图3可知，ICC曲线通过点A和点E确定乘

波前体末端截面曲线 ICC范围，通过参数 IY、IZ和

图1 总体优化框架

Fig. 1 Global optimization framework
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α控制 ICC曲线的形状。

(3) 乘波体激波曲面

乘波体激波曲面通过吻切面内激波曲线“拼

接”而成，令 β为起始位置激波角度，其主要设

计参数有：βcu为对称面所在吻切面乘波体前缘处

的气流偏转角；βcd为乘波体末端截面上对称面处

的气流偏转角；βbm为乘波体末端截面端点处的气

流偏转角，设计过程中直接将这些气流偏转角转

换为激波角度。在这些关键点处的气流偏转角确

定之后还需确定整个前缘线和末端截面捕获曲线

上各点的激波角，其设计采用 B 样条插值确定。

此处B样条曲线的控制参数包括：乘波体前缘线

(FCT曲线)上控制点 y坐标和激波角、以及激波角

度沿 FCT曲线分布的控制参数BX1 和BX2、ICC曲

线上的激波角度分布控制参数 βC1 和 βC2。乘波体

前缘线上各吻切面内气流偏转角确定原理如图 4

所示。ICC曲线上激波角度确定方法与 FCT曲线

的确定方法一致，其中控制点A和点D分别为前

缘中部点和末端截面点的激波角，通过BX1确定控

制点B和点C的X坐标，控制点B激波角与点A一

致，点C处的激波角通过BX2、βD 和 βA 控制，具

体表达式如图 4中所示。其余点处的激波角则在

样条曲线上插值确定。最后根据激波关系式有来

流马赫数和激波角反求波后气流偏转角。

当 ICC和 FCT曲线上各点的激波角度确定之

后，便可确定各吻切面内的激波形状。这里采用

二次曲线构造乘波体激波曲面，如式(1)所示：

ai =
yei - tan βsi( )xei - xsi - ysi

( )xei - xsi

2

bi = tan βsi

ci = ysi

yij = a ( )xij - xsi

2

+ b ( )xij - xsi + c (1)

式中：下标 i为第 i个吻切面；j为第 i个吻切面内

激波曲线上第 j 个点。应用式(1)确定入射激波，

如图5所示。

待 ICC曲线和 FCT曲线均求解完之后，便可

确定该曲线的曲率中心
[13]
，同时确定吻切面的空

间位置，进一步求出FCT曲线与吻切面之间的交

点，再判断这些交点是否与 ICC曲线离散点处于

曲率中心同侧，最后再应用逆特征线法确定吻切

面内可生成该激波的气动型线
[14]
，进而由这些型

图4 FCT激波角度插值控制点

Fig. 4 Control point of FCT shock angle interpolation

图5 乘波体激波曲面形状

Fig. 5 Shock surface shape of waverider

图3 ICC与控制点对应关系

Fig. 3 Mapping between ICC and control point

图2 FCT俯视图外轮廓与控制点对应关系

Fig. 2 Mapping between external contour and control point 
of FCT top view
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线在空间“拼接”得到可生成该激波曲面的物面。

为确保乘波前体型面长度满足设计要求，本

文通过延长曲面激波长度使物面长度可扩展至末

端截面下游。给定吻切前体设计参数见表1。

然后通过插值确定乘波体前体型面，前缘线

与下激波面重合，实现‘乘波’，如图6所示。

3.1.2　　Bump型面设计型面设计

Bump 型面设计的基本流场采用圆锥绕流流

场，该流场通过求解 Taylor-maccoll 方程
[15]
得到。

给定来流马赫数和圆锥半顶角，求解该方程得到

基本流场。然后，给定Bump型面宽度和截取展

向角 φ得到捕获流管曲线 FCT，进而在圆锥绕流

流场中追踪得到Bump型面，原理如图7所示。

给定Bump型面来流条件，如表2所示。

设定初始 Bump 型面宽 L=2 m，展向角 φ=

80°。由锥形流场的特性，低压区分布在边缘过滤

附面层低压气流，高压区分布在中心处为发动机

提供高压气流，生成如图8所示外形。

3.2　　建立气动评估模型建立气动评估模型

3.2.1　　无粘气动型面性能快速预估及验证无粘气动型面性能快速预估及验证

为快速得到气动型面的气动力，本文直接对

乘波体前体和Bump型面的网格进行积分得到(与

文献[16]面元法不同)，其原理如图9所示。

表1　吻切前体设计参数

Table 1　Design parameters of osculating waverider forebody

序号

1

2

3

4

5

6

7

主要参数

βcu

βcd

βbm

BX1

BX2

βC1

βC2

量值

4.5°

8°

10°

0.8

0.6

0.8

0.6

图6 初始乘波前体外形

Fig. 6 Initial waverider forebody configuration

图7 Bump型面设计原理图

Fig. 7 Bump profile design principle
  

表2　锥形流场来流条件

Table 2　Inlet flow conditions of conical flow field

序号

1

2

3

4

5

主要参数

k

M∞

T0

P0

R

量值

1.4

5.5 Ma

300 k

101 325 pa

287.04

图8 输出Bump型面外形

Fig. 8 Bump profile configuration output

图9 面元法原理示意图

Fig. 9 Panel method
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给定来流条件，求出来流动压P∞。每一个面

元的外法矢为该面元的方向，面元的压力取 4个

点的平均压力 p̄。将 p̄分解至 z方向即为该面元的

升力，θz 为该面元与 z轴的夹角，z为 z轴的单位

向量。则升力系数为

Cl =
∑p̄i cos θz

1
2
× ρ¥ ×V

2
¥ × Sref

(2)

同理可得，将 p̄分解至x轴方向，则阻力系数为

Cd =
∑p̄i cos θx

1
2
× ρ¥ ×V

2
¥ × Sref

(3)

式中：θx 为 p̄ 与 x 的夹角；Sref 为气动型面迎风

面积。

求得升力系数和阻力系数过后，进一步可求

得前体升阻比为

f1 =
Cl

Cd

(4)

Bump型面的末端横向压力梯度为

g1 =
Cd1

-Cd2

Lx

(5)

式中：Cd1
为Bump型面末端截面最高点压力系数；

Cd2
为Bump型面末端截面最低点压力系数；Lx为

末端界面最高点和最低点x方向的距离。

为确保本文乘波前体/Bump型面气动力快速

预估的准确性以及后续代理模型建立的可靠性，

应用商业软件 ICEM生成结构化网格，数值模拟

采用商业软件 Fluent 进行，以此检验乘波前体/

Bump型面气动力预估的准确性。为保证数值模拟

的精确度同时考虑到模型的对称性，本文采用结

构化网格并仅对半模进行网格划分。

(1) 乘波前体数值模拟验证

运 用 超 立 方 拉 丁 抽 样 (latin hypercube 

sampling, LHS)
[17]
在设计参数 βcu∊[0

o
,5

o
]，βcd∊[5

o
,

10
o
]，βbm∊ [10

o
, 15

o
]，四个设计曲线的位置系数

BX1，BX2，βC1，βC2∊[0,1]可行域内采点5个，乘波

前体计算高度为 30 km，来流马赫数为 10，划分

网格数95万，生成如图10所示网格图。

乘波前体和Bump型面均使用密度基进行求解，

打开能量方程。来流空气参数比热Cp设置为piecewise-

polynomial八项系数的变比热方程。同时监控进

出口流量，确保乘波前体/Bump型面的无粘数值

模拟收敛。经后处理生成图 11 所示前体压力

云图。

使用面元法快速预估同样的气动外形，生成

结果对比CFD数值模拟结果如图12所示。

图11 前体压力云图

Fig. 11 Forebofy pressure cloud map

图10 前体计算网格图

Fig. 10 Forebody computational grid
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使用面元法快速预估和CFD数值模拟结果相

对误差不超过2%。

(2) Bump型面数值模拟验证

选取 Bump 定宽 2 m，展向角 α分别为 20°，

30°，40°，50°，60°，总共 5 个点。计算高度为

22 km，来流Ma数为 5.5，网格数 72万，生成如

图13所示网格图。经过数值计算后处理生成如图

14所示压力云图。

对比面元法预估和CFD数值模拟的结果 ，整

个相对误差不超过 2%，如图 15所示。运用面元

法预估气动性能完全满足实际要求，节约大量

CFD数值模拟的时间。

图14 Bump压力云图

Fig. 14 Bump pressure cloud map

图12 前体升阻比对比

Fig. 12 Comparison of lift-to-drag ratio of forebody

图13 Bump计算网格图

Fig. 13 Bump computational grid
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3.2.2　　代理模型的建立代理模型的建立

本文乘波前体/Bump 型面的设计参数较多，

如果采用全因子对这些设计参数都进行采样，所

需的样本数量呈几何级数增加，难以实现。基于

此，本文采用实验设计方法，通过LHS方法确定

样本数量，能够让数据点在整个设计参数区间内

均匀分布，以较少的数据采集量保证神经网络训

练时能够学习到变量各个区域的变化规律。同时，

乘波前体和Bump进气道设计参数较多，计算过

程复杂而且可能会出现奇异值导致无粘性能评估

困难。此外，CFD计算耗时较长，难以在有限时

间内获取足够的样本。针对此问题，本文采用BP

神经网络
[18]
构建乘波前体/Bump型面的代理模型，

以平滑且快速的方式评估过程中的奇异值。搭建

的神经网络，其结构如图16所示。

输入层接收乘波前体设计参数 [βcu, βcd, βbm, 

BX1, BX2, βC1, βC2]和Bump型面设计参数[L, α]，神

经元数与输入维度保持一致；乘波前体的神经网

络输出层输出升阻比和体积，Bump型面的神经网

络输出层输出来流阻力系数和末端截面压力梯度。

隐藏层一共 3 层，每一层网络类型为全连接层，

神经元数如图 16 所示。每层网络随机初始化权

重，每层神经元通过激活函数将提取特征方式转

换为非线性，输出层通过比较预测值与实际值之

间的误差，反向传播不断更新权值，使得预测值

不断逼近实际值，当小于一定阈值过后停止训练，

建立神经网络模型。

通过BP神经网络建立设计参数与气动性能之

间的响应关系，在优化设计中大幅减少迭代计算。

模型精度检验选择交叉验证，将整个数据集分为

10份，9份为训练集，1份为测试集，当模型误差

小于5%时，则视为达到工业设计标准。

(1) 吻切锥前体代理模型的建立

经LHS采集 6 000个点，运用BP神经网络建

立代理模型，测试集误差如图17所示。

乘波前体代理模型升阻比和体积在测试集上

误差均在1%以内，达到设计精度要求。

(2) Bump型面代理模型的建立

Bump型面一般与相应的进气道搭配，故本文

选取定长2 m的Bump型面构造代理模型，在展向

图15 Bump阻力系数对比

Fig. 15 Comparison of Bump pressure coefficients

图16 神经网络结构

Fig. 16 Neural network structure
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角0°~90°之间采点80，运用BP神经网络建立代理

模型。测试集上误差如图18所示。

Bump代理模型的阻力系数和末端截面压力梯

度误差均收敛到 2%以内，满足相应的设计精度

要求。

3.3　　NSGA-II优化优化

3.3.1　　乘波前体乘波前体/Bump型面多目标优化问题型面多目标优化问题

乘波前体/Bump型面的优化设计问题是多变

量之间互相制约的多目标优化问题。乘波前体升

阻 f1 越高，前体越是尖锐，进而使得乘波前体的

有效体积 f2 不高。故乘波前体多目标优化问题描

述如下：

F(x)=[max f1 (x)max f2 (x)] (6)

而Bump型面的设计最重要的一点为了排除

附面层的影响，排移前体低能气流，为进气道提

供高品质压缩流场。当末端截面最高点和最低点

的压力梯度g1越大时，进气道的气流压力也越大，

但也使得整个Bump型面的来流阻力 g2 越大。因

此Bump型面的多目标优化问题描述如下：

G(x)=[max g1 (x)min g2 (x)] (7)

乘波体前体/Bump型面的多个气动性能之间

存在相互制约的关系，在飞行器优化设计过程中

不可能使单个气动性能达到最优，而忽略掉其他

性能指标，必须根据实际任务进行综合考量。多

目标最优解集通常为Pareto解集
[19]
，对于2个目标

的问题，Pareto最优前沿通常是一条曲线。在曲

线的两端分别是某一个气动性能达到最优，而中

间部分性能比较平衡，在进行数据挖掘时抽取两

端的典型数据进而分析出设计参数影响其气动性

能的规律。

3.3.2　　NSGA-II优化设计优化设计

确定前体和Bump型面的设计参数过后，首

先给定相应参数的优化区间，该优化区间与抽样

范围保持一致。NSGA-II在优化区域内随机初始

化种群，个体编码方式选择经典的二进制编码，

选择算子依据非支配快速排序等级和拥挤度计算

进行选择，交叉算子为均匀交叉算子，变异算子

为二进制变异。变异概率取 0.1，交叉概率

取0.9
[20]
。

将整个种群解码后带入代理模型求出目标函

数的值。NSGA-II通过目标函数的值评估种群适

应度，进行选择，交叉，变异筛选出最优个体进

入下次迭代优化。当满足算法终止条件时，优化

结束，此时的最优种群即为Pareto前沿。

(1) 将 Bump 型面的代理模型连接 NSGA-II，

种群个体数设置 50，迭代次数 50。以Bump型面

的最小来流阻力和最大横向压力梯度为优化目标，

结果如图19所示。

图17 乘波前体代理模型误差

Fig. 17 Error of surrogate model of waverider forebody

图18 Bump气动力相对误差

Fig. 18 Bump aerodynamic relative error
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与飞行器前体Pareto前沿不同，Bump型面优

化过后所得到的前沿呈上升趋势，阻力系数和横

向压力梯度同时增大或者减少。对比初始构型，

选取 Bump 的 Pareto 前沿最左端的点对比初始构

型，阻力系数减少约 10.9%，横向压力梯度增大

约12.1%。

(2) 将乘波前体的代理模型连接NSGA-II，设

置种群个体数 200，迭代次数 200。以前体最大升

阻比和最大体积为目标函数进行优化，生成结果

如图20所示。

通过优化过后的 Pareto前沿可以直观的看到

升阻比和体积之间的矛盾关系，随着升阻比不断

增大体积逐渐减。选取 Pareto前沿右端点比初始

前体构型的升阻比增大约 25.6%，体积增大约

41.4%。

3.4　　数据挖掘分析数据挖掘分析

3.4.1　　乘波前体优化结果分析乘波前体优化结果分析

(1) 当研究设计参数影响气动性能规律时，由

于设计参数众多使得工作量增加，使用灵敏度分

析抓住主要矛盾进行重点分析，可减少不必要的

工作量。各个设计参数对前体升阻比进行灵敏度

分析，结果如图21所示。

在设计参数中，相比其他参数，βcd、βbm、βC1

对升阻比变化敏感度高。设计参数的变化会引起

升阻比急剧的升高或者降低，在对模型进行优化

时，可适当放宽对 βcd、βbm、βC1 三个气流偏转角

的约束，对其区域内的设计点进行重点搜索。

对体积进行灵敏度分析，设计参数敏感度如

图22所示。实验表明，各个参数对体积的影响度

差别不大，本文着重对流动机理进行分析，故不

再展开讨论。

(2) 经灵敏度分析，参数βcu，BX1，BX2，βC2对

升阻比影响不大，于是着重探究 βcd、βbm、βC1 单

个设计参数对前体升阻比影响机制。研究其规律

时，运用控制变量法的思想，保持其余参数不变，

在一个设计参数的可行域内均匀取20个点，观察

其升阻比变化规律。考虑各个参数之间变化范围

图20 乘波前体Pareto前沿

Fig. 20 Pareto front of waverider forebody

图19 Bump型面Pareto前沿

Fig. 19 Pareto front of Bump profile

图21 设计参数对升阻比敏感度

Fig. 21 Sensitivity of design parameters to lift-to-drag ratio
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不统一，为了方便更直观的研究其设计参数对升

阻比的影响规律，将所有参数与结果进行数据归

一化处理，如图23所示。

βcd 增大升阻比减小；βbm 增大升阻比减小；

βC1增大升阻比增大。这主要是由于βcd和βbm主要

被用于控制乘波体末端截面上激波对称面和两侧

前缘处的激波角度，其值增加时当地气流偏转角

增加，进而导致气动型面压力在逆来流方向上的

分量增加(即阻力增加)，而在竖直方向上的分量降

低(即升力降低)；βC1则主要被用于控制βbm末端截

面前缘激波的形状，其值增加使得前缘附近激波

强度增加，进而导致竖直方向上的压力分量增加

(水平方向压力分量平衡为“0”)，这就使得升阻

比增加。

(3) 多参数变化规律探究

为进一步探究多个设计变量对升阻比和体积

利用率的影响机制，采用K-means聚类
[21]
算法对

NSGA-II产生的最优个体进行聚类分析。将整个

最优种群分为2簇，将簇1为蓝色部分有着高升阻

比但是相比与簇2有相对低的体积，簇2为红色部

分有较高的体积但是相比簇1有相对低的升阻比。

将灵敏度最高的 3个参数与之对应的体积关系绘

制如图24所示。

从图24可以看出，高升阻比的结果数量随着

βcd 和 βbm 的数量增加而增加，高体积的结果数量

与之相反。高升阻比样本结果在较大的βC1分布较

多，而高体积的结果数量在较小的 βC1分布较多，

在0.3~0.7没有较高性能的设计结果。这主要是由

于 βcd 和 βbm 增大时乘波体前缘处气流偏转角和压

比增加，导致飞行器阻力分量增加，即升阻比下

降，然而，此时乘波前体的容积也相应增加。βC1

图22 设计参数对体积敏感度

Fig. 22 Sensitivity of design parameters to volume

图23 升阻比随单个参数变化规律图

Fig. 23 Changes of lift-to-drag ratio with a single parameter

图24 升阻比对照关系

Fig. 24 Lift-to-drag ratio control relationship
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增加时会使乘波体前缘线上的激波角度增加，这

时必然会使升阻比增加而体积下降；此外，βC1在

0.3~0.7时，图4所示的曲线(下表面系数分别为βC1

和 βC2)接近直线，导致乘波前体的升阻比和容积

没有明显变化。

3.4.2　　Bump优化结果分析优化结果分析

(1) Bump型面性能参数变化规律分析

在设计参数展向角取值空间内选取 20个点，

得到Bump型面的阻力系数和横向压力梯度变化

如图25所示。由图25可以看出，当截取展向角增

大时，Bump型面的阻力系数和横向压力梯度均有

所增加。这主要是由于较大的截取展向角会使

Bump型面更接近圆锥，进而使得型面的迎风面积

增加，同时使得Bump型面上压力最高点处的压

力增加，导致横向压力梯度增加。这说明，Bump

型面排除附面层的能力与迎风阻力呈正相关。然

而，Bump型面的设置需要以最小的阻力产生最大

的横向压力梯度以排除前体附面层，因此还需进

一步结合遗传算法进行优化分析。

(2) Bump型面Pareto前沿

图 26所示为Pareto前沿中的优化个体与之对

应的气动性能。可以看出，优化过后的展向角 α

取值在整个取值范围内均有取到，阻力系数越大

随之压力梯度越大，二者呈现相同的上升趋势，

没有出现阻力系数减少同时末端截面压力梯度增

大的情况，二者矛盾关系不可调和。可得结论：

当Bump宽度一定时，展向角越大Bump越短，阻

力系数大且压力梯度大；反之展向角小Bump型

面长压力系数小但压力梯度也小。这是因为在同

等宽度条件下，Bump型面最高点处的高度和压力

均随展向角的增加而增加，导致横向压力梯度和

阻力系数均有所增加。然而阻力系统增加幅度较

大，便于在飞行器设计过程中根据发动机提供的

动力和几何结构约束进行选取。

4　结论　结论

本文针对飞行器乘波前体和Bump气动型面

的反设计方法无法直接进行优化问题，提出了一

种直接优化其气动性能的框架。分别对飞行器乘

波前体的升阻比和体积，Bump型面的阻力系数和

压力梯度进行直接优化，并利用数据挖掘方法分

析了飞行器乘波前体/Bump型面的流动机理。对

所提出的优化框架总结如下：

(1) 基于密切锥理论和圆锥绕流模型分别参数

化乘波前体和Bump型面，运用NSGA-II对BP神

经网络建立的代理模型进行优化 。优化过后的前

体升阻比相比初始构型提升约 25.6%，体积增大

约 41.4%。Bump 型面的阻力系数减少约 10.9%，

横向压力梯度增大约 12.1%。实验证明该框架能

图25 压力系数和压力梯度变化规律

Fig. 25 Change laws of pressure coefficient and pressure 
gradient

图26 Pareto个体气动性能

Fig. 26 Individual aerodynamic performance of Pareto
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够有效应用于飞行器前体和进气道的优化，对后

续飞行器整体性能的优化具有指导意义。

(2) 在该框架下，运用数据挖掘方法探究了乘

波前体拥有高升阻比和高体积时设计参数的特性，

其中气流偏转角 βcd 对升阻比最大，位置系数 βC1

和气流偏转角βbm居其次。

(3) 约束Bump型面宽度前提下，其阻力系数

和末端截面的横向压力梯度和展向角 α同增共减

的关系，且两个性能相互制约不可调和，在工程

实践中需结合总体需求进行设计。

总的来说，受CFD粘性计算结果耗时过长的

影响，本文只针对无粘气动数据进行分析，对气

动性能趋势分析不会产生较大影响，但后续还将

进一步深化，得到更加准确的粘性结果。
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