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基于气动 －弹道一体化模型的飞行器外形优化设计

张海瑞，秦　梦，周国峰，王　浩
（中国运载火箭技术研究院，北京　１０００７６）

摘　要：为提升飞行器气动外形优化设计效果，研究了新型飞行器在大空域、宽速域范围的气动适应性
问题，提出一种基于气动－弹道一体化模型的外形优化设计方法。通过考虑气动和弹道的耦合作用，综合利
用类型函数／形状函数转换技术、气动工程估算方法和Ｒａｄａｕ伪谱法，建立飞行器气动－弹道一体化模型。基
于该模型，通过明确优化目标和约束条件，给出基于Ｋｒｉｇｉｎｇ的气动外形优化方法，实现在多参数约束条件下
的飞行器气动外形高效全局优化。以升力体构型飞行器为例，开展气动外形优化设计，结果表明该方法能较

好地描述大空域、宽速域的气动和弹道特征，有效提升飞行器气动外形设计精度和水平，可为新型飞行器总

体设计提供技术支撑。
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　　新型高超声速飞行器具有飞行速度快、突防
能力强、机动范围大等优势，是世界主要军事大国

的研究热点之一。外形优化设计是影响这一类新

型飞行器总体性能的关键技术之一，旨在寻找一

定参数约束条件下飞行器总体性能最优的气动外

形，由于其本身的基础性和全局性，在总体设计中

占有重要地位［１］。结合新型飞行器大空域、宽速

域特点，有必要考虑飞行剖面的影响，开展飞行器

气动－弹道一体化外形优化设计。
传统飞行器外形优化设计方法通常针对典型

工况开展气动外形设计，给出该工况条件下的外

形设计方案，在工程中有着广泛的应用。马洋［２］

基于类型函数／形状函数转换 （Ｃｌａｓｓ／Ｓｈａｐｅ
ｆｕｎｃｔｉｏｎＴｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ＣＳＴ）技术，以升阻比、容
积率和压心位置为目标函数，开展了气动外形的

多目标优化设计；Ｄｅｎｇ等［３］基于二次曲线参数化

模型，以升阻比为目标函数，并以其他总体性能参

数为约束条件，开展了总体气动布局优化设计。

然而，随着新型飞行器总体性能的不断提升，传统

方法难以综合考虑大空域、宽速域飞行剖面特征

对气动外形适应性的影响，严重制约了飞行器综

合性能的有效提升。针对此问题，在传统气动外

形优化模型基础上，进一步耦合了弹道的影响。

本文以新型飞行器为研究对象，以外形参
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数为设计变量，以最大纵程为优化目标，综合利

用ＣＳＴ参数化方法、气动工程估算方法和 Ｒａｄａｕ
伪谱法，建立了飞行器气动 －弹道一体化模型。
由于耦合了弹道的影响，极大增加了一体化模

型的复杂程度。为进一步提升优化求解效率，

引入了 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型，提出了一种基于气
动 －弹道一体化模型的飞行器外形高效全局优
化设计方法。

１　气动－弹道一体化模型

１．１　气动－弹道学科分析模型

在新型飞行器的方案设计阶段，外形设计参

数决定飞行器的气动特性，并最终影响弹道特性。

为了描述这些设计参数对弹道的影响，需要建立

一个既能反映系统特点，又能快速分析和优化的

学科分析模型。本文的学科分析模型主要包括：

外形参数化模型、气动分析模型和弹道分析模型。

１）外形参数化模型通过一组参数表达和约
束飞行器几何外形［２］。采用 ＣＳＴ方法［４－６］描述

飞行器底部截面曲线η（ψ），通过类型函数Ｃ（ψ）
定义底部截面曲线的种类，利用形状函数 Ｓ（ψ）
修正类型函数定义的几何外形，采用幂函数［７］控

制飞行器俯视面轮廓曲线，进而生成参数化几何

外形，涉及的曲线控制方程如下：

η（ψ）＝Ｃ（ψ）Ｓ（ψ）
Ｃ（ψ）＝ψＮｃ（１－ψ）Ｎｃ

Ｓ（ψ）＝２２Ｎ
{

ｃ

（１）

ψ＝１２ξ
ｘｎ （２）

其中，（ξ，ψ，η）为飞行器物理坐标（ｘ，ｙ，ｚ）归一化
后的参数坐标。式（１）表示升力体底部截面轮廓
控制曲线，Ｎｃ为类型函数指数；式（２）表示飞行器
俯视面轮廓控制曲线，ｘｎ为俯视面轮廓控制
指数。

２）气动分析模型根据飞行器外形以及飞行
状态参数等计算气动力系数。目前常用的气动分

析方法主要有风洞试验、数值计算方法和快速工

程估算方法。前两者能够更为精确地获取气动参

数，缺点在于成本高、计算周期长。为兼顾精度和

快速性的计算要求，本文采用快速工程估算方法

求解气动特性，将飞行器表面划分面元网格，计算

各面元压力系数，对所有面元上的气动力进行求

和，给出飞行器气动特性。其中迎风面的计算使

用修正牛顿理论，背风面的计算使用 Ｐｒａｎｄｔｌ
Ｍｅｙｅｒ法［８］。　
３）弹道分析模型是在气动分析模型的基础

上，根据飞行器动力学方程实现飞行过程仿真。

为引入全空、速域变化对气动外形优化设计的影

响，本文将弹道学科模型处理为轨迹优化问题，在

一定的约束条件下，以飞行器纵向射程最大为优

化目标，利用 Ｒａｄａｕ伪谱法实现轨迹优化。采用
简化的纵向运动方程作为弹道计算模型，飞行器

在此阶段只受气动力和重力影响，不考虑地球的

自转与非球形摄动项等因素带来的影响。用飞行

速度Ｖ、速度倾角θ、地心距 ｒ和射程角 φ描述速
度系下的飞行器运动方程：

ｍｄＶｄｔ＝－ＣＬｑＳＭ－ｇｓｉｎθ

ｍｄθｄｔ＝
１
Ｖ ＣＤｑＳＭ＋ｃｏｓθ

Ｖ２
ｒ－( )[ ]ｇ

ｄｒ
ｄｔ＝Ｖｓｉｎθ

ｄφ
ｄｔ＝

Ｖｃｏｓθ

















ｒ

（３）

式中，ＣＬ、ＣＤ分别为升力系数和阻力系数，ｍ为飞
行器质量，ｑ为飞行动压，ＳＭ为飞行器参考面积。
针对纵向动力学方程组，采用 Ｒａｄａｕ伪谱法开展
快速轨迹优化。Ｒａｄａｕ伪谱法［９－１１］的基本原理是

先将状态变量和控制变量在（－１，１］上的 Ｎ个
ＬＧＲ（ＬｅｇｅｎｄｒｅＧａｕｓｓＲａｄａｕ）配点上进行离散，然
后以 Ｎ个配点和初始点 τ０＝－１为节点构造
Ｌａｇｒａｎｇｅ插值多项式来逼近状态和控制变量，把
最优控制问题转化成非线性规划问题，再使用某

种非线性规划算法求得使性能指标最优的参数，

最后代回原问题进行求解。

１．２　一体化优化模型

１）目标函数。外形设计参数对飞行器容积
率ηｖ和气动性能具有显著影响

［２］，为了结果的可

比较性，将飞行器的容积率固定，以最大纵程Ｌ为
优化目标开展气动－弹道一体化优化设计。
２）设计变量。ＣＳＴ参数化外形的设计参数

中，对升阻比影响最大的５个参数依次为底部截
面高度ｘＨｌ、ｘＨｕ，俯视面轮廓控制指数 ｘｎ，底部截

面类型函数指数 ｘＮｃｕ、ｘＮｃｌ
［２］。文献［１０］指出，射

程最大的飞行控制方式是最大升阻比，因此设计

变量选为Ｘ＝（ｘＨｕ，ｘＨｌ，ｘＮｃｕ，ｘＮｃｌ，ｘｎ）。考虑飞行器
总体规模及外形尺寸限制，设飞行器最大宽度和最

大长度为定值。

３）约束条件。约束条件主要由弹道参数取
值范围、弹道约束条件和容积率组成。弹道约束

条件主要考虑驻点热流密度Ｑ·，动压ｑ和过载ｎｙ：

·８２·
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Ｑ·＝Ｋｎρ
０．５Ｖ３．１５≤Ｑ·ｍａｘ

ｑ＝１２ρＶ
２≤ｑｍａｘ

ｎｙ≤ｎｙ
{

ｍａｘ

（４）

式中：Ｋｎ为飞行器相关经验参数，与飞行器头部
驻点曲率半径、飞行器外形及材料相关；ρ为大气
密度。

综上，优化模型可表示为：

ｆｉｎｄ Ｘ（ｘＨｕ，ｘＨｌ，ｘＮｃｕ，ｘＮｃｌ，ｘｎ）

ｍｉｎ －Ｒｅ·φ
ｓ．ｔ． Ｘｍｉｎ≤Ｘ≤Ｘｍａｘ

Ｑ·ｍｉｎ≤Ｑ
·≤Ｑ·ｍａｘ

ｑｍｉｎ≤ｑ≤ｑｍａｘ
ｎｙｍｉｎ≤ｎｙ≤ｎｙｍａｘ
η≥η

















ｍａｘ

（５）

式中，Ｒｅ为地球平均半径。

２　高效全局优化方法

由于引入了 Ｒａｄａｕ伪谱法轨迹优化模块，极
大地增加了一体化模型的复杂度，增大了单次迭

代的计算时间。针对这一问题，引入Ｋｒｉｇｉｎｇ代理
模型代替设计空间内的响应值。Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模
型［１２－１３］是一种基于随机过程的无偏估计模型，其

预测的响应值服从正态分布，不仅能给出对未知

函数的预估值，还能给出预估值的误差估计，在工

程中有着广泛的应用。

采用高效全局优化（ＥｆｆｉｃｉｅｎｔＧｌｏｂａｌＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，
ＥＧＯ）方法［１４－１５］进行求解与优化。ＥＧＯ方法作为
一种全局优化算法，具有很高的效率和精度［１６］，

其基本原理是通过期望改善函数（Ｅｘｐｅｃｔｅｄ
ＩｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＥＩＦ）描述代理模型预测值
优于真实值的可能性，并在 ＥＩＦ最大处加入样本
点以更新代理模型。

高效全局优化方法的流程如图 １所示。首
先，通过试验设计方法在外形设计空间生成一定

数量的初始样本点，记为训练样本点集珟Ｘ＝（珘ｘＨｕ，
珘ｘＨｌ，珘ｘＮｃｕ，珘ｘＮｃｌ，珘ｘｎ）；分别建立各初始样本点控制下
的参数化模型，并通过工程估算方法求解与之对

应的气动特性，将气动特性代入弹道模型并采用

Ｒａｄａｕ伪谱法以纵程 Ｌ最大为目标开展轨迹优
化。图１中虚线框以内的部分即为气动－弹道一
体化模型。

然后，以初始样本点为输入、对应的最大纵程

Ｌ为输出，构建Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型为：

Ｌ＾（Ｘ）＝β＾＋ｚ（Ｘ） （６）

图１　高效全局优化方法流程
Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｅｆｆｉｃｉｅｎｔｇｌｏｂａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

式中：β＾为未知常数，也称为全局趋势模型；ｚ（Ｘ）
为高斯修正过程，服从均值为０、方差为 σ^２的正
态分布。对于未知外形设计参数向量 Ｘ的预测

最大纵程Ｌ＾服从如下正态分布：

Ｌ＾（Ｘ）～Ｎ［μＬ^（Ｘ），σ
２
Ｌ^（Ｘ）］ （７）

式中的均值和方差都可以由式（８）［１４］计算：

μＬ^（Ｘ）＝β
＾＋ｒＴ（Ｘ）Ｒ－１（Ｌ－Ｉ^μ）

σ２Ｌ^（Ｘ）＝σ^
２｛１－ｒＴ（Ｘ）Ｒ－１ｒ（Ｘ）＋

　　　　［１－Ｉ
ＴＲ－１ｒ（Ｘ）］２

ＩＴＲ－１Ｉ









 ｝

（８）

式中，ｒ（Ｘ）＝［Ｒ（Ｘ，珟Ｘ１），…，Ｒ（Ｘ，珟ＸＮ）］是未知
外形设计参数向量 Ｘ和当前训练样本点集珟Ｘ之
间的相关函数向量，Ｒ为相关矩阵，Ｉ为单位列
向量。

进而基于Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型，根据期望改善准
则对最优解进行预测。设当前训练点集 珟Ｘ中的
最优外形设计方案记为 Ｘ，对应的最大纵程为
Ｌ。针对某一未知外形设计方案 Ｘ，Ｋｒｉｇｉｎｇ模型

预测最大纵程为Ｌ＾（Ｘ）。Ｌ＾（Ｘ）并非模型的真值，

因此存在预测最大纵程 Ｌ＾（Ｘ）优于当前最大纵程
Ｌ的可能，为了量化这种可能，定义：

Ｐ（Ｘ）＝ｍａｘ（Ｌ＾（Ｘ）－Ｌ，０） （９）
式中，Ｐ（Ｘ）越大，则未知外形设计方案 Ｘ的真实
值Ｌ（Ｘ）优于当前最大纵程 Ｌ的可能性就越大。

由于Ｌ＾（Ｘ）是随机变量，Ｐ（Ｘ）也是随机变量，进
而定义 Ｐ（Ｘ）的概率平均为期望改善函
数ＥＩＦ［１４］：
ＥＩＦ（Ｘ）＝Ｅ（Ｐ（Ｘ））

＝∫
＋∞

－∞
Ｐ（Ｘ）·ｆ（Ｐ（Ｘ））·ｄＰ（Ｘ） （１０）

·９２·
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式中，Ｅ（·）为函数的数学期望，ｆ（·）为函数的概

率密度函数。对预测最大纵程 Ｌ＾（Ｘ）的分布进行
积分，期望改善函数ＥＩＦ可以表示为：

ＥＩＦ（Ｘ）＝∫
＋∞

Ｌ
（Ｌ（Ｘ）－Ｌ）（

μＬ^（Ｘ）－Ｌ

σＬ^（Ｘ）
）ｄＬ

＝（μＬ^（Ｘ）－Ｌ）Φ
μＬ^（Ｘ）－Ｌ

σＬ^（Ｘ
( )）

＋

　σＬ^（Ｘ）
μＬ^（Ｘ）－Ｌ

σＬ^（Ｘ
( )）

（１１）

式中，Φ（·）为标准正态概率分布函数，（·）
为标准正态概率密度函数。期望改善函数 ＥＩＦ
的第一项为当前训练样本点集 珟Ｘ中最大纵程
Ｌ与未知外形设计方案 Ｘ的预测最大纵程均值
μＬ^（Ｘ）之间的差值，预测最大纵程均值μＬ^（Ｘ）越
大，则预测最大纵程均值 μＬ^（Ｘ）相比当前最大
纵程Ｌ越大，期望改善函数ＥＩＦ越大；第二项表
示了未知外形设计方案 Ｘ的不确定性，预测均
方根 σＬ^（Ｘ）越大，预测最大纵程的不确定性越
大，期望改善函数 ＥＩＦ越大。在此基础上采用
全局优化算法 ＤＩＲＥＣＴ作为优化求解器，在设计
空间中搜索 ＥＩＦ最大的点，以该点为新增样本
点加入训练点集 珟Ｘ中，重构 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型并
再次搜索 ＥＩＦ最大的点。上述过程迭代进行，
直至 ＥＩＦ的最大值小于给定阈值 ε，判定收敛。

３　算例

以升力体构型飞行器开展优化设计，飞行器

质量为ｍ＝９００ｋｇ，参考面积ＳＭ考虑飞行器底部
最大截面积，容积率 ηｖ不小于０２９２。飞行器最
大宽度和长度分别为４ｍ和２５ｍ，外形设计变
量取值范围如表１所示。

表１　外形设计变量及变化范围
Ｔａｂ．１　Ｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｓａｎｄｒａｎｇｅｓｏｆｖａｒｉａｔｉｏｎ

范围 ｘｎ ｘＮｃｕ ｘＮｃｌ ｘＨｌ／ｍ ｘＨｕ／ｍ

下界 ０．５ １．０ １．５ ０．２ ０．２

上界 ０．９ ３．０ ３．０ ０．７ ０．７

伪谱法轨迹优化的状态变量初值和终值设置

如表２所示。控制变量为飞行攻角 α，性能指标
为终端时刻的最大射程角 φｆ。过程约束考虑驻

点热流密度Ｑ·≤５０００ｋＷ／ｍ２，动压 ｑ≤２００ｋＰａ，
过载ｎｙ≤３ｇ。

表２　伪谱法状态变量初值和终值设置
Ｔａｂ．２　Ｉｎｉｔｉａｌａｎｄｆｉｎａｌｖａｌｕｅｓｅｔｔｉｎｇｓｏｆｓｔａｔｅ

ｖａｒｉａｂｌｅｓｉｎｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄ

初值 终值

初始高度ｈ０＝９０ｋｍ 终值高度ｈｆ＝９０ｋｍ

初始速度Ｖ０＝６５００ｍ／ｓ 终值速度Ｖｆ＝２５００ｍ／ｓ

初始速度倾角θ０＝０° 终值速度倾角θｆ＝０°

初始射程角φ０＝０°

利用高效全局优化方法进行气动－弹道一体
化优化设计。在初始阶段采用全因子采样方案对

初始参数设计空间进行等密度采样，构建初始

Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型。为对比验证，利用高效全局优
化方法，开展Ｍａ＝１０、α＝８°工况下的气动外形优
化设计，构建初始代理模型的方法同上，进而将优

化结果代入弹道模型，采用 Ｒａｄａｕ伪谱法以最大
射程为目标开展快速轨迹优化。优化结果对比如

表３所示，外形对比如图２所示。

表３　气动优化与气动－弹道一体化优化结果对比
Ｔａｂ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｏｎｌｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｗｉｔｈａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

代号 工况 ｘｎ ｘＮｃｕ ｘＮｃｌ ｘＨｕ／ｍ ｘＨｌ／ｍ 最大升阻比 容积率

ＡｅｒｏＯｐｔ－８
气动优化

Ｍａ＝１０，α＝８°
０．７４９４ １．３７９９ １．６２４４ ０．７０００ ０．２０００ ４．６０３７ ０．２９２０

ＪｏｉｎｔＯｐｔ
气动－弹道一体化

优化
０．７４９４ １．３１２８ １．１９６７ ０．６７００ ０．２１４１ ４．５９９１ ０．２９２０

　　由表３和图２可以看出，两种方法给出的俯
视面轮廓控制指数ｘｎ相同，俯视面轮廓外形完全
一致；一体化优化方法给出的底部截面高度相对

较低，通过优化底部截面类型函数，在保证容积率

相同条件下，获取较优气动外形。

为了进一步说明气动－弹道一体化模型的优

势，给出ＡｅｒｏＯｐｔ－８和ＪｏｉｎｔＯｐｔ升力体的升阻比随
攻角变化曲线，如图３所示。可以看到，当攻角 α
＝７７１°时，ＡｅｒｏＯｐｔ－８升力体的升阻比最大，为
４６０４８；当攻角 α＝７３９°时，ＪｏｉｎｔＯｐｔ升力体的升
阻比最大，为４６０２３。ＡｅｒｏＯｐｔ－８和 ＪｏｉｎｔＯｐｔ两
者的最大升阻比相同，然而 ＪｏｉｎｔＯｐｔ升力体的攻

·０３·
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角－升阻比曲线更平缓，这是因为 ＡｅｒｏＯｐｔ－８只
考虑了攻角α＝８°时的优化外形，而气动－弹道一
体化模型耦合了弹道，考虑了飞行过程攻角扰动对

外形设计的影响，得到全空、速域下的优化外形。

（ａ）气动优化外形
（ａ）Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｈａｐｅ

（ｂ）气动－弹道一体化外形
（ｂ）Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｈａｐｅ

（ｃ）底部截面外形对比
（ｃ）Ｂｏｔｔｏｍｓｅｃｔｉｏｎｓｈａｐｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

（ｄ）俯视面轮廓外形对比
（ｄ）Ｏｖｅｒｌｏｏｋｉｎｇｃｏｎｔｏｕｒｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

图２　气动优化与气动－弹道一体化优化升力体外形对比
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｈａｐｅｓｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｏｎｌｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ｗｉｔｈａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图３　升阻比随攻角变化曲线对比
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｃｕｒｖｅｓ

分别求解ＡｅｒｏＯｐｔ－８和ＪｏｉｎｔＯｐｔ升力体的气
动特性，最大射程对比如表４所示，伪谱法控制飞
行攻角的变化曲线对比如图４所示。ＪｏｉｎｔＯｐｔ的
最大升阻比略小于ＡｅｒｏＯｐｔ－８的最大升阻比，但
前者的最大纵向射程比后者提升了 ２８０４ｋｍ；
ＪｏｉｎｔＯｐｔ升力体的飞行攻角整体小于ＡｅｒｏＯｐｔ－８，
二者的飞行攻角分别在各自最大升阻比对应攻角

附近小幅度振荡。结合图表可以说明，当飞行攻

图４　飞行攻角变化曲线对比
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

角在最大升阻比对应攻角附近发生扰动时，

ＪｏｉｎｔＯｐｔ升阻比的降低量比 ＡｅｒｏＯｐｔ－８更小，前
者受到攻角扰动的影响比 ＡｅｒｏＯｐｔ－８更小，说明
采用高效全局优化算法针对气动－弹道一体化模
型开展优化设计可以提升飞行器对工况变化的适

表４　最大升阻比及最大纵向射程对比

Ｔａｂ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏａｎｄ

ｍａｘｉｍｕｍｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

比较对象 ＡｅｒｏＯｐｔ－８ ＪｏｉｎｔＯｐｔ

最大升阻比 ４．６０４８ ４．６０２３

最大纵向射程／ｋｍ １５８０２．６９ １５８３０．７３

·１３·
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应能力，避免因攻角扰动而影响升阻比最终导致

射程的降低，进一步验证了气动 －弹道一体化模
型能够综合考虑全空、速域下优化外形的结论。

４　结论

１）以新型飞行器为研究对象，为考虑大空
域、宽速域飞行剖面特征对气动外形适应性的影

响，采用 ＣＳＴ参数化建模方法结合快速工程估算
方法获取气动特性，通过伪谱法给出弹道特性，建

立飞行器气动－弹道一体化模型，提升了外形优
化模型精度。

２）针对这一模型的特点，以最大纵向射程为
优化目标，以外形参数为设计变量，并明确约束条

件，给出了基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ的气动外形优化方法，实
现在多参数约束条件下的飞行器气动外形高效全

局优化，提升了复杂外形优化模型的求解效率。

３）以升力体构型飞行器为例，开展气动外形
优化设计，结果表明，气动－弹道一体化模型能够
较好描述大空域、宽速域的气动和弹道特征，有效

提升新型飞行器气动外形设计精度和水平，具有

一定的工程应用价值。
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