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高超声速滑翔式升力体外形设计与优化
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摘　要：针对高超声速飞行器外形参数多、气动布局设计复杂的问题，基于类型函数／形状函数变换技术
和幂函数表达方法，采用６个控制参数设计了一种便于分析与设计的升力体构型。通过正交试验分析了各参
数对升力体容积率和升阻比的影响，得到了对性能影响较大的参数，并发现几乎所有的控制参数对容积率和

升阻比的影响趋势都是相反的，进而以纵向稳定性和容积为约束条件，对升阻比和容积率进行多目标优化。

结果表明，基于Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型技术的多目标优化方法计算效率高，得到的优化前缘均匀，典型优化结果的
容积率和升阻比较基本外形分别提高１７．３１％和１１．９４％，并且由于代理模型构建时采用了改进的ＥＩ加点策
略，优化结果的误差能达到４％以内，完全满足初步设计的要求。另外研究了边缘钝化对优化设计结果的影
响，边缘钝化能显著减小升阻比，钝化半径越大升阻比越小。而且当仅考虑气动力特性时，基于尖锐前缘外

形得到的优化结果能直接外推到钝化条件下。
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　　导弹防御技术的不断发展对弹道导弹突防技
术提出了新的更高的要求。高超声速滑翔式飞行

器利用空气动力控制再入弹道，具有大升阻比、高

机动性能的优点，能有效突破导弹防御系统，在未

来远程快速到达、精确投送等方面具有巨大的优

势和潜力［１］。

气动操纵变轨机动需要高超声速滑翔式飞行

器具有良好的气动外形，但外形参数多、参数对飞

行器气动性能影响复杂等一直是困扰高超声速飞

行器外形设计的重要问题。升力体构型采用三维

设计的翼身融合体产生升力，能在包括高超声速

在内的大速率范围内保持较好的升阻比特性，在
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可重复使用运载器［２－５］和高超声速巡航飞行

器［６－８］等领域都得到了广泛应用。文献［９］采用
试验手段研究了面对称高超声速升力体外形湍流

流动，认为该外形在典型飞行弹道条件下能满足

升阻比和横纵向稳定性要求。唐伟［１０－１１］在参数

化设计的基础上提出了两种高超声速升力体构

型，均能满足升阻比和操纵特性的要求，可以作为

高超声速滑翔飞行的潜在外形方案。

尽管随着计算机技术的发展，ＣＦＤ气动分析
已经在飞行器设计领域发挥出越来越重要的作

用，但在方案初步设计阶段，由于飞行器外形需要

反复修正，所有分析状态都采用ＣＦＤ方法的计算
代价难以接受，因而气动代理模型技术受到了研

究人员的青睐。张珍铭［８］和李晓宇［１２］分别采用

径向基函数和二次多项式响应面方法构建代理模

型，对类Ｘ－３３和Ｘ－４３高超声速构型进行多目
标优化设计，说明了基于代理模型进行高超声速

外形优化的可行性和高效性。Ａｈｍｅｄ［１３－１４］基于
Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型和 ＮＳＧＡ２遗传算法对高超声速
钝头锥体的外形进行优化，详细分析了代理模型

中模型参数对预测精度的影响。代理模型方法还

在亚声速翼形、风洞外形等其他很多气动相关的

外形优化设计研究中得到广泛应用［１５－１６］。

本文首先设计了一种便于分析与设计的参数

化滑翔式升力体构型，在分析典型高超声速条件

下控制参数对容积率和升阻比特性影响的基础

上，引入代理模型，采用遗传算法进行飞行器外形

优化设计。

１　升力体外形参数化设计

参数化设计在飞行器外形设计中是至关重要

的问题。好的参数化方法应该能够用较少的参数

表达相对较多的飞行器外形，而且控制参数能够

在一定程度上体现飞行器的几何特征，便于设计

者理解参数意义、提出设计方案的改进方向。本

文基于类型函数／形状函数变换技术［１７－１９］（Ｃｌａｓｓ
ｆｕｎｃｔｉｏｎ／ＳｈａｐｅｆｕｎｃｔｉｏｎＴｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ＣＳＴ）和幂
函数表达方法，采用很少的控制参数通过简单的

数学变换能表达几乎整个设计空间的几何外形，

并且控制参数能较好反映升力体的几何特征。

本文参数化方法将控制参数分为三类：总体

轮廓参数、底部截面控制参数和俯视面控制参数。

１．１　总体轮廓参数

总体轮廓参数包括升力体的总长Ｌ和最大宽
度Ｗ。假设总长为常数：Ｌ＝４ｍ。最大宽度 Ｗ的
变化体现了长宽比对升力体性能的影响。

１．２　底部截面控制参数

ＣＳＴ方法的基本思想是：首先将曲线上的物
理坐标（ｘ，ｙ）归一化为参数坐标（ψ，η），然后把
参数坐标值η（ψ）解析地表达成类型函数ＣＮｃ１Ｎｃ２（ψ）

与形状函数ＳＮｃ１Ｎｃ２（ψ）的乘积。其中，类型函数定义
了曲线所具有的几何属性，形状函数则为精确表

达曲线形式的表达式。

如图１所示，底部截面由上下两条曲线组成，

最大宽度为 Ｗ，ｘ的取值范围为 －Ｗ２，
Ｗ[ ]２ ，设曲

线高度为Ｈ，则 ｙ的取值范围为［０，Ｈ］。归一化

处理：ψ＝ｘＷ＋０．５，η＝
ｙ
Ｈ，则参数坐标（ψ，η）表

示的曲线方程为：

η（ψ）＝Ｃ（ψ）·Ｓ（ψ） （１）
类型函数表达式为：

Ｃ（ψ）＝ψＮｃ１（１－ψ）Ｎｃ２ （２）
ψ∈（０，１） （３）

其中 Ｎｃ１、Ｎｃ２为类型函数指数。由于本文研
究升力体的面对称特性，记：Ｎｃ１＝Ｎｃ２＝Ｎｃ。

形状函数 Ｓ根据所要表达的曲线形式确定，
这里取：

Ｓ＝２２Ｎｃ （４）
式（２）、（４）代入式（１），并将参数坐标（ψ，η）

还原到物理坐标（ｘ，ｙ）：

ｙｕ＝Ｈｕ·
ｘ
Ｗ＋０．( )５Ｎｃｕ

· ０．５－ｘ( )Ｗ
Ｎｃｕ
·２２Ｎｃｕ

（５）

ｙｌ＝－Ｈｌ·
ｘ
Ｗ＋０．( )５Ｎｃｌ

· ０．５－ｘ( )Ｗ
Ｎｃｌ
·２２Ｎｃｌ

（６）
其中下标“ｕ”和“ｌ”分别表示上、下截面曲线

参数。

图１给出了两个典型底部截面曲线形式，表
１为其控制参数的具体值。可见，由 Ｎｃｕ、Ｎｃｌ、Ｈｕ
和Ｈｌ四个参数确定的截面曲线具有如下特征：
（１）左右对称；（２）最大宽度为 Ｗ；（３）上、下部分
的高度分别为Ｈｕ和Ｈｌ。

表１　典型底部截面曲线参数
Ｔａｂ．１　Ｔｙｐｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｂｏｔｔｏｍｃｕｒｖｅ

Ｎｃｕ Ｎｃｌ Ｈｕ Ｈｌ

Ｉｍａｇｉｎａｌｌｉｎｅ ２．５ １．５ ０．３Ｗ ０．１５Ｗ

Ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｌｉｎｅ ０．７ ０．９ ０．３５Ｗ ０．２Ｗ

１．３　俯视面控制参数

如图 ２所示，俯视截面曲线采用幂函数描
述［２０］如式（７）。

·５３·
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图１　底部截面曲线示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｂｏｔｔｏｍｃｕｒｖｅ

ｙ＝Ｗ
２Ｌｎ
ｘｎ （７）

其中 ｎ为控制曲线曲率变化的指数，不同的
ｎ值对应于不同的曲线形式，体现为升力体头部
宽度的变化，图中实线代表的曲线 ｎ＝０．３；虚线
代表的曲线ｎ＝０．６。

图２　俯视面轮廓曲线示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｐｌａｎｆｏｒｍｃｕｒｖｅ

为减少外形参数的数量，采用连接头部和底

部的两条直线段定义正视图，如图３所示。

图３　升力体正视图
Ｆｉｇ．３　Ｆｒｏｎｔｖｉｅｗｏｆｌｉｆｔｉｎｇｂｏｄｙ

１．４　生成外形举例

上述参数化模型需要最大宽度 Ｗ、４个底部
截面控制参数 Ｎｃｕ、Ｎｃｌ、Ｈｕ、Ｈｌ和俯视面控制指数
ｎ共６个参数来表现升力体外形，仅仅从几何层
面来讲，这６个参数的选择相互独立、互不冲突，
并且各参数具有明确的几何意义，所能表现的外

形非常丰富。生成外形举例如图４所示。

图４　生成外形举例
Ｆｉｇ．４　Ｅｘａｍｐｌｅｓｏｆｌｉｆｔｉｎｇｂｏｄｙ

２　气动特性分析方法

气动性能分析采用成熟的Ｆｌｕｅｎｔ软件。选取
ＳＳＴｋ－ω两方程湍流模型，对流项离散采用三阶
ＭＵＳＣＬ格式，升力体表面满足无滑移边界条件，
进口取来流参数，出口数值边界条件采用外推方

式获得。

采用结构网格离散流场，由于流场的对称性，

只对一半流场进行网格划分，在靠近升力体表面

对网格进行加密，典型的计算网格如图５所示。

图５　ＣＦＤ计算网格
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｓ

３　正交试验分析

正交试验设计按照均匀分散、整齐可比的原

则布置少量代表性很强的试验点［２１］，通过对试验

结果的分析处理，可从中提取出关键信息，因而具

有很高的效率。本文采用该方法探索外形参数对

升力体性能的影响。

３．１　正交试验设计

针对６个外形参数，每个参数选取５个水平，
采用Ｌ２５ ５( )６ 正交表，一共需要进行２５次 ＣＦＤ计
算。表２给出了正交试验各因素的水平设置情况。

表２　正交试验因素水平设置
Ｔａｂ．２　Ｆａｃｔｏｒｌｅｖｅｌｓｏｆｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

Ｗ／ｍ Ｎｃｕ Ｎｃｌ Ｈｕ／ｍ Ｈｌ／ｍ ｎ

ｌｅｖｅｌ１ ２ ０．１ ０．１ ０．２ ０．２ ０．１

ｌｅｖｅｌ２ ２．５ ０．５ ０．５ ０．３２５ ０．３２５ ０．３

ｌｅｖｅｌ３ ３ ０．９ ０．９ ０．４５ ０．４５ ０．５

ｌｅｖｅｌ４ ３．５ １．５ １．５ ０．５７５ ０．５７５ ０．７

ｌｅｖｅｌ５ ４ ３ ３ ０．７ ０．７ ０．９

３．２　试验结果分析

本文主要考察各外形参数对升力体容积率 η
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和升阻比Ｌ／Ｄ的影响。计算升阻比时，来流条件
为：马赫数１０，飞行攻角１１°，飞行高度２５ｋｍ。

采用ＣＦＤ方法计算各因素各水平的结果，并
计算极差［２１］，表３给出了各因素不同试验指标对
应的极差值，其中Ｒηｊ和 ＲＬＤｊ分别表示容积率和升
阻比对应的第ｊ因素的极差。极差 Ｒｊ反映了第 ｊ
因素对试验指标的影响程度，极差越大，该因素对

试验指标的影响就越大。从表３中可见，底部截
面高度Ｈｕ和Ｈｌ对容积率的影响最大，其次是俯
视面控制指数 ｎ，Ｗ、Ｎｃｕ、Ｎｃｌ的影响相对较小。就
升阻比而言，底部截面高度 Ｈｌ的影响最大，ｎ和
Ｎｃｌ，Ｎｃｕ、Ｈｕ和Ｗ的影响较小。

表３　各因素极差分析结果
Ｔａｂ．３　Ｒａｎｇｅａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅａｃｈｆａｃｔｏｒ

ＦａｃｔｏｒＷ／ｍ Ｎｃｕ Ｎｃｌ Ｈｕ／ｍ Ｈｌ／ｍ ｎ

Ｒηｊ ０．０５ ０．０４ ０．０４ ０．１ ０．０９ ０．０８

ＲＬＤｊ ０．１９ ０．３１ ０．６１ ０．２７ １．０７ ０．６４

　　图６给出了各因素同一水平下的容积率（或
升阻比）之和的变化，反映了各因素不同水平对

试验指标的影响。可以看出，底部截面高度 Ｈｕ
和Ｈｌ对容积率的影响最大，且底部高度越大η越
大，这是因为升力体尾部容积所占的比重最大，改

变底部截面高度能最有效地改变 η。ｎ值的影响
也较大，且ｎ越大η也越大。随着 Ｗ、Ｎｃｕ和 Ｎｃｌ的
增大，η总体上变小。就升阻比而言，Ｈｕ和 Ｈｌ对
Ｌ／Ｄ的影响相似，高度越高，升力体越“厚”，阻力
越大，Ｌ／Ｄ越小，但因为飞行攻角的原因，升力体
下表面迎风而上处于背风区，所以 Ｈｌ对 Ｌ／Ｄ的
影响更明显。Ｎｃｕ和Ｎｃｌ越大，升力体两侧越扁平，
两侧机身在飞行时起到类似于机翼的作用产生更

大的升力，因而 Ｌ／Ｄ越大，同样由于飞行攻角的
原因Ｎｃｌ对Ｌ／Ｄ的影响更明显。ｎ值越小升力体
头部越宽，升力和阻力都变大，但升力变化更明

显，所以Ｌ／Ｄ越大。最大宽度 Ｗ对 Ｌ／Ｄ的影响
很小。

图６　各因素不同水平对容积率和升阻比的影响
Ｆｉｇ．６　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｆｅａｃｈｆａｃｔｏｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅｖｅｌｓｏｎｖｏｌｕｍｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏ

４　代理模型构建

代理模型是指通过数学手段构造的计算量

小，但计算结果与数值分析或物理试验结果相近

的近似数学模型，本文通过构建满足设计分析精

度的代理模型替代ＣＦＤ计算，进行升力体的外形
优化设计。

４．１　样本选取方法

样本点的选择对代理模型的预测能力影响很

大，本文采用设计速度快、样本分布均匀的拉丁超

立方试验设计方法产生反映设计空间特性的试验

样本点，初始样本点的个数遵循“１０ｋ”原则（即初
始样本点个数为设计变量个数的１０倍）［２２］，样本
点的气动特性采用前述的ＣＦＤ分析方法得到。

４．２　Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型构建

代理模型技术主要包括多项式响应面、径向

基函数、神经网络和 Ｋｒｉｇｉｎｇ方法等。其中，前两
种方法处理强非线性和高维数问题时表现不

好［２３］，神经网络方法虽然较适合处理强非线性和

高维数问题，但其预测精度和鲁棒性在一定程度

上不及Ｋｒｉｇｉｎｇ方法［２３］。

本文采用Ｋｒｉｇｉｎｇ方法构建替代 ＣＦＤ分析的
代理模型，为了增强代理模型的寻优精度和效率，

借鉴经典的 ＥＩ函数方法［２２］并加以改进，提出在

现有样本点基础上，同时加入 ＥＩ值最大的点和
Ｋｒｉｇｉｎｇ模型预测方差最大的点来改善模型预测
精度，ＥＩ函数值和 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型预测方差的具体
计算方法参考文献［２２］，这样的加点寻优方法一
方面具有ＥＩ函数方法兼顾局部和全局寻优的特
点，另一方面在模型预测方差最大处加点更注重

模型的全局精度，并且多点加点方式也适合于并

行计算，有利于提高优化设计的效率。

·７３·
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经过１２次加点迭代和模型修正后，Ｋｒｉｇｉｎｇ
模型最大预测方差满足收敛要求，然后随机产生

６个测试点对建立的代理模型进行验证，升阻比
和容积率的最大误差分别为３．７８％和３．４５％，这
样的模型精度完全可以替代 ＣＦＤ分析进行优化
设计研究。

５　多目标优化与分析

５．１　问题描述

根据正交试验分析结果，飞行器容积率和升

阻比存在着严重的“冲突”，基于一组外形参数生

成的升力体构型很难同时满足二者的要求，而容

积率和升阻比对于高超声速滑翔飞行器的重要性

不言而喻，以它们为优化目标进行多目标优化有

着重要的意义。

由于升力体最大宽度 Ｗ对其性能影响相对
较小且受飞行器总体规模的限制，本文优化时假

设Ｗ＝２．５ｍ，其余的 ５个外形参数作为设计变
量，它们的取值范围如表４。

表４　设计变量及其变化范围
Ｔａｂ．４　Ｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｓａｎｄｔｈｅｉｒｒａｎｇｅｓ

Ｆａｃｔｏｒ Ｎｃｕ Ｎｃｌ Ｈｕ／ｍ Ｈｌ／ｍ ｎ

Ｌｏｗｅｒｂｏｕｎｄ ０．２５ ０．２５ ０．２ ０．２ ０．１

Ｕｐｐｅｒｂｏｕｎｄ ３ ３ ０．７ ０．７ ０．９

　　另外为了保证升力体的飞行稳定性和总的容
积，以满足实际飞行需要，将飞行器的纵向压心系

数Ｘｐ和体积Ｖ作为约束条件。
表５给出了升力体基本外形和相应的性能，

优化设计问题可以这样描述：

Ｍａ＝１０，α＝１１°，Ｈ＝２５ｋｍ

ｍｉｎ
－η
－{ Ｌ／Ｄ

ｓ．ｔ．
Ｘｐ≥０．６１４

Ｖ≥２．０１５ｍ{ ３
（８）

表５　基本外形及其性能
Ｔａｂ．５　Ｂａｓｅｌｉｎｅａｎｄｉｔｓｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

η Ｌ／Ｄ Ｘｐ Ｖ／ｍ３

０．２５７ ２．７０８ ０．６１４ ２．０１５

５．２　优化结果与分析

采用遗传算法对容积率和升阻比进行多目标

寻优，得到的优化结果如图７所示。图中空心圆
圈为优化得到的满足约束条件的前缘点，它们分

布均匀，体现了两个优化目标间的冲突和妥协；实

心三角形和圆点分别对应于基本外形（图中标注

“ＢＬ”）和同时满足η和Ｌ／Ｄ最大的理想状态（图
中标注“Ｉｄｅａｌ”），由于优化目标相互冲突，该理想
状态是无法达到的；“＋”标记点表示用于构建代
理模型的样本点，包括初始的５０个、１２次迭代加
入的２４个以及用于验证的６个随机样本；前缘上
首尾标注“ＭａｘＶＥ”和“ＭａｘＬＤ”的点为满足约束
前提下，分别以η和Ｌ／Ｄ为目标的单目标优化结
果；由基本外形对应的状态出发作水平和竖直虚

线，与前缘会有两个交点，夹在这两点之间的前缘

点即为可行解（ＦｅａｓｉｂｌｅＳｏｌｕｔｉｏｎ，ＦＳ），每一个可
行解都能在满足约束的前提下同时提高 η和
Ｌ／Ｄ，而这两点分别成为可行解的上下界（图中标
注为“ＵＢＦＳ”和“ＬＢＦＳ”），前缘上可行解之外的区
域上的点仅仅能改善一个性能而使得另一个变

差；标注“ＴＦＳ”和“ＴＰＦ”的点分别代表典型的可
行解和典型的前缘点。

从图７中可知，在Ｌ／Ｄ＞３．４８７或η＜０．２５４６
的区域没有优化解，这是由于需要满足压心系数

和容积约束条件的缘故。

图７还给出了样本点和前缘点上典型状态对
应的外形，可见升力体的厚度（由外形参数 Ｈｕ和
Ｈｌ表征）与俯视面控制参数ｎ对容积率和升阻比
影响较大。可行解对应的外形具有这样的特征：

ｎ值中等（０．６左右），背部高度 Ｈｕ较大（０．６５ｍ
左右）且接近高度上限而腹部高度Ｈｌ相对较小且
变化较大：当追求较大容积率时 Ｈｌ较大，反之追
求较大升阻比时Ｈｌ较小。

图７　多目标优化结果
Ｆｉｇ．７　Ｐａｒｅｔｏｏｐｔｉｍａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

表６给出了图７中典型可行解（ＴＦＳ）的气动
性能及与基本外形的差别，可见多目标优化后的

外形容积率和升阻比都有了显著提高（分别增大

１７．３１％和１１．９４％），同时纵向稳定性稍微增强，
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飞行器容积显著增大，优化效果明显。

表６　典型可行解及其与基本外形的比较
Ｔａｂ．６　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｙｐｉｃａｌｆｅａｓｉｂｌｅｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄＢａｓｅｌｉｎｅ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒ η Ｌ／Ｄ Ｘｐ Ｖ／ｍ３

Ｖａｌｕｅ ０．３０２ ３．０３２ ０．６２５ ２．４５

Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ（％） １７．３１ １１．９４ １．８０５ ２１．６６

　　最后选取图７中前缘上的５个典型外形采取
ＣＦＤ方法进行分析，以验证本文基于代理模型优
化方法的有效性。表７给出了验证结果，可见，无
论是容积率还是升阻比，物理模型与代理模型的

响应差别最大都不超过３．５％。

表７　典型优化前缘特性验证
Ｔａｂ．７　ＶｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｙｐｉｃａｌＰａｒｅｔｏｆｒｏｎｔ

Ｓｈａｐｅｓ Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆη ＤｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆＬ／Ｄ

ＭａｘＬＤ －１．８４％ １．５１％

ＴＦＳ －３．２８％ ３．３３％

ＴＰＦ ０．９２％ ２．４９％

ＵＢＦＳ １．５２％ ０．９７％

ＬＢＦＳ ０．０５７％ １．７２％

５．３　边缘钝化对优化设计结果的影响

高超声速飞行条件下，恶劣的气动热环境使

得尖锐边缘容易被烧蚀；受工艺的制约，尖锐边缘

也较难加工，因此需要进行必要的边缘钝化处理。

由于边缘钝化对飞行器容积率的影响微乎其微，

本节主要研究不同钝化半径对优化前缘上构型升

阻比的影响。

选取图７中前缘上的２０个典型外形，依据升
阻比从小到大的顺序，将它们分别编号（１～２０），
并对它们进行半径为８ｍｍ、１６ｍｍ和２４ｍｍ的边
缘钝化，得到不同钝化半径下升阻比随构型编号

的变化情况如图８所示。可见边缘钝化使得优化
前缘上的外形升阻比显著减小，钝化半径越大升

阻比越小，并且随着升阻比增大，钝化导致的升阻

比减小的幅度逐渐增大。另外，不同钝化半径条

件下，按序编号的各优化构型的升阻比与排序编

号均成单调递增的关系，这说明仅仅以升阻比和

容积率为目标，基于尖锐前缘外形得到的优化结

果就能指导飞行器的设计。但如果考虑到气动热

的影响，本文研究的高超声速滑翔式升力体设计

必须基于钝化的外形进行详细的优化设计与

分析。

图８　边缘钝化对升阻比的影响
Ｆｉｇ．８　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｆｅｄｇｅｂｌｕｎｔｉｎｇｏｎｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏ

６　结论

本文采用较少的外形控制参数设计了一种高

超声速滑翔式升力体构型，通过正交试验分析了

各外形参数对容积率和升阻比的影响，并基于

Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型技术和遗传算法对升力体进行
外形优化设计。通过研究得到以下结论：

（１）基于６个控制参数的升力体参数化方法
具有参数数目少、数学表达简单、所能表达的外形

丰富等特点，并且参数能较好反映外形几何特征，

非常适宜此类构型的设计与分析。

（２）对升力体容积率和升阻比影响较大的外
形参数主要有 Ｈｕ、Ｈｌ和 ｎ，而且它们对这两个特
性的影响作用是相反的。

（３）采用Ｋｒｉｇｉｎｇ方法，分别对容积率和升阻
比构建代理模型，构建好的代理模型输出误差小

于４％，完全满足外形优化设计需要。
（４）采用多目标遗传算法对基本外形进行优

化设计，得到了满足飞行器纵向压心系数和容积

约束条件的优化前缘及可行解。通过对可行解的

分析认为，在所研究的飞行状态下，要兼顾容积率

和升阻比的要求且满足约束条件，升力体外形具

有这样的特征：ｎ值中等，背部最大高度 Ｈｕ接近
高度上限，腹部最大高度Ｈｌ相对较小。典型可行
解的容积率和升阻比较基本外形分别提高

１７３１％和１１９４％。
（５）升力体边缘钝化能显著减小升阻比，钝

化半径越大升阻比越小。当仅仅以升阻比和容积

率为目标时，基于尖锐前缘外形得到的优化结果

能直接外推到钝化条件下。
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