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高超声速飞行器参数化几何建模方法与外形优化
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摘要：飞行器几何建模是进行外形优化设计的基础，针对尺寸和形状驱动的飞行器外形参数化几何建模要求，采

用类型函数燉形状函数变换技术，建立面向族的参数曲面，通过调整少量尺寸参数或类型函数燉形状函数控制参

数，可以衍生出多种设计构型，且相互转换十分便捷。相比现有ＣＡＤ和二次曲线建模方法，在模型简化和设计变

量数量有效控制方面具有优势。升力体和乘波体两种典型布局飞行器的外形建模与应用表明方法简单、有效、适

应性强，可以满足飞行器概念设计阶段外形优化的要求。
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飞行器概念设计阶段要求综合权衡气动力燉气

动热、飞行轨迹、载荷条件、甚至雷达散射截面等各

种设计因素。气动阻力、升阻比、操稳特性、表面热

流等性能指标都在很大程度上依赖于概念设计对

飞行器核心几何参数的折衷优化与合理选择。如何

通过一组较少的设计参数准确描述飞行器外形、快

速实现尺寸和形状驱动的参数化几何建模，已经成

为概念设计和多学科设计优化的基础与关键［１］
。

Ｃａｒｔｙ，Ｖａｎｄｅｎｂｒａｎｄｅ和 Ｈｉｃｋｅｎ等
［２４］通过传

统的ＣＡＤ方法（如ＮＵＲＢＳ曲线，Ｂ样条曲线）实

现飞行器外形参数化建模。然而，ＣＡＤ方法在实际

应用中存在表达参数偏多、不利于概念设计中各学

科分析模型简化，以及外形优化过程中对设计目标

最为敏感的关键因素的集中关注等问题；Ｒａｙｍｅｒ



和唐伟等［５６］以二次曲线方法完成外形参数化建

模。这种设计方法虽然可以通过形状参数和控制点

半径等少量设计变量实现截面形状控制，但需要求

解曲线始末端切线交点坐标，对于二阶导数不连续

的曲线，还必须分段处理。

本文采用一种基于类型函数燉形状函数的参数

化几何建模方法［７８］建立飞行器几何外形，通过动

态调整尺寸参数或少量类型函数燉形状函数控制参

数，即可得到一族参数曲面的外形表达，实现飞行

器部件快速统一建模。以升力体、乘波体外形的气

动估算和优化设计为应用实例，为概念设计及多学

科设计优化对核心几何参数的考察与筛选提供了

几何建模参考思路。

 基于类型函数燉形状函数的参数化

几何建模方法

基于类型函数燉形状函数的建模方法首先将上

述两类外形曲面上点的物理坐标（牨，牪，牫）用参数

域归一化坐标（犼，犣，犢）表示，然后把参数坐标值（如

犢（犼，犣））解析地表达成类型控制函数爞
爫１（犼，犣）

爫２（犼，犣）
（犼，犣）

与形状控制函数爳（犼，犣）的乘积，或其组合的形式。

其中，类型函数表示具有某类明确几何属性的基准

外形，形状函数则在类型函数基础上，定义特定几

何形体的精确数学表达式。

首先，以截面类型函数定义机身截面形状，再

利用分布类型函数沿纵向变化控制不同站位上机

身截面的形状和尺寸。

对于一类椭圆形截面，有如下数学方程

牫

槏 槕牎
２

＋
２牪－ 牥

槏 槕牥

２

＝ １ （１）

令犢＝牫燉牎，犣＝牪燉牥，则椭圆方程可写成

犢
２
＋ （２犣－ １）

２
＝ １ （２）

或

槡 槡犢＝ ２ 犣燈 １－ 犣 （３）

进一步化为形状函数、类型函数形式

犢＝ 爳（犣）燈爞
０５
０５（犣） （４）

椭圆方程中，形状函数爳（犣）恒为２。式（４）的类

型函数指数参数分别用犼的函数爫１（犼）和爫２（犼）表

示，即爞
０５
０５（犣）写成爞

爫１（犼）

爫２（犼）
（犣）。这样，从基本椭圆外形

推广开来，通过分别选取类型函数的两个指数参数

爫１（犼）和爫２（犼），可以衍生出一系列各种类型的机

身截面形状。机身截面形状的另外一种设计思路是

类型函数保持不变，仅指定局部截面处形状函数表

达式，选取形状函数参数为设计变量。

在建立上述截面外形基础上，三维截面控制类

机身可定义为

牨＝ 犼燈牓

牪＝ ［爳ｄ燈爞ｄ（犼）］燈犣燈爾（犼）

牫＝ ［爳ｄ燈爞ｄ（犼）］燈爳（犣）燈爞
爫爞（犼）

爫爞（犼）（犣）燈爣（犼）

爞ｄ（犼）＝ 犼
爫Ｄ燈（１－ 犼）

爫

烅

烄

烆 Ｄ

（５）

式中：牓，爾，爣 为３个物理坐标方向上的基准设计

长度；爞ｄ（犼）和 爳ｄ为分布类型函数和分布形状函

数；爫Ｄ为分布类型函数指数参数。通过类型函数指

数参数爫爞（犼）或分布类型函数爞ｄ（犼）的适当选取，

可以得到一组由不同截面组成的机身外形。

以文献［９］中升力体机身风洞实验模型（Ｌｉｆｔ

ｉｎｇｂｏｄｙｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｏｄｅｌ，ＬＥＭ）为例，机身外

形由一系列椭圆截面组成，建模结果如图１所示。

图１ 基于类型函数燉形状函数的ＬＥＭ

类似地，以特定类型函数定义局部翼型基准外

形，生成由双弧翼型和楔形翼型构成的翼身组合体

飞行器简化外形，分别如图２，３所示。

参数化曲面实际应用中往往需要将解析曲面

离散为由三角形或四边形面元组成的离散网格曲

面。本文的离散化过程采用映射法，算法如下：

（１）对待剖分物理域曲面进行分片，如分为前

机身、后机身、上翼面、下翼面等；

图２ 双弧翼型构成的翼身组合体简化外形（翼型类型

函数：爞
１０
１０）

图３ 楔形翼型构成的翼身组合体简化外形（翼型类型

函数：爞
１０
０００１）
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（２）通过选择适当的映射函数，将待剖分物理

域映射到参数空间中，形成规则参数域；

（３）对二维规则参数域做Ｄｅｌａｕｎａｙ三角化（网

格剖分）；

（４）将参数域三角化网格反向映射回物理空

间，生成物理域中的三维网格曲面。

 应用实例

针对升力体和乘波体两种高超声速典型布局的

概念设计，采用类型函数燉形状函数变换技术建立参

数化几何模型，通过气动特性估算和机身外形优化，

验证建模方法在实际应用中的可行性和有效性。

 气动力估算方法

高超声速飞行器概念设计中，广泛采用将外形

面元离散思想同牛顿流理论等工程方法相结合的

方式［１０１１］估算气动特性。本文中，迎风面估算借鉴

切楔［１１］
燉切锥法

［１２］
；背风面以ＰｒａｎｄｔｌＭｅｙｅｒ膨胀

波理论［１３１４］作为估算方法；摩擦阻力因数估算采用

参考温度法［１１］
。

 升力体机身参数化建模与气动估算

２２１ 机身参数化建模

对于ＬＥＭ模型，将机身截面形状函数恒取２，

初始类型函数选用爞
０５
０５（犣），升力体机身参数域至物

理空间的变换关系如下

牨＝ 犼燈牓

牪＝ 犣燈爾（犼）

牫ｕ＝ ２燈爞ｕ
爫爞１（犼）

爫爞１（犼）
（犣）燈爾（犼）燈爣ｗ（犼）

牫ｌ＝－ ２燈爞ｌ
爫爞２（犼）

爫爞２（犼）
（犣）燈爾（犼）燈爣ｗ

烅

烄

烆 （犼）

（６）

式中：牓，爾 分别为机身的长度和宽度；爞ｕ，爞ｌ为上、

下表面类型函数；牫ｕ，牫ｌ为上、下表面高度物理坐

标；爣ｗ（犼）为机身截面椭圆高宽比沿纵向的分布函

数。前后机身上、下表面类型函数指数参数爫爞１，

爫爞２均取０５；前机身高宽比保持在０２５，后机身

则从０２５线性减小至零。得到的ＬＥＭ模型参数化

几何建模结果如图１所示。

事实上，在气动外形优化过程中，机身截面形

状的分布同样可以由其他关于纵向站位归一化参

数犼的函数爫爞１（犼），爫爞２（犼），爣ｗ（犼）加以控制。这

样，升力体机身的气动外形优化可归结为以牼，牓π，

牄π，ｔｏｐ，牄π，ｂｏｔｔｏｍ，爫爞１，爫爞２，牎ｗ为设计变量的布局优化

问题。设计变量定义见表１。通过动态调整爫爞１，

爫爞２两个类型函数控制参数，即可方便地获得一

族具有不同截面形状的升力体机身外形。

表 升力体机身设计变量

参数 数量 说明

机身参考面积

爳ＲＥＦ燉ｃｍ
２

１ 水平投影面积

参考长度牄ＲＥＦ燉ｃｍ １ 取机身全长

后掠角牼燉（°） １

最大截面站位

牓π燉ｃｍ
１ ６６７％牓

最大截面形状

参考尺寸燉ｃｍ
３
长轴宽度牃π，上下表面短轴

长度牄π，ｔｏｐ，牄π，ｂｏｔｔｏｍ

截面类型函数及

控制参数
２

上表面爫爞１（犼），

下表面爫爞２（犼）

截面形状函数 １ 爳（犼）＝２

重心位置燉ｃｍ １ ５５％牓

截面高宽比爣ｗ １

２２．２ 气动估算

基于工程方法对ＬＥＭ 升力体机身进行气动特

性估算。计算马赫数５３７，迎角范围－２１８～７８３°，

来流雷诺数８２×１０
６
。计算所得的升力系数爞Ｌ、阻力

系数爞Ｄ、升阻比爧燉爟和俯仰力矩系数爞ｍ均与文献

［９］中风洞试验数据吻合较好，如图４所示。

图４ ＬＥＭ 初始构型工程方法估算结果同实验数据对

比（爩牃＝５３７）

 乘波体机身参数化建模与气动估算

２３１ 机身参数化建模

高超声速乘波飞行器气动外形生成方法研究

大致经历了牼型乘波构型、锥导乘波构型、楔形锥

形混合流动乘波构型、基于密切锥的乘波构型以及

定常和变楔角方法等多种生成形式［１５］
。本文将类

型函数燉形状函数建模方法与基于解析模型的高超

声 速乘波体生成方法—— 变楔角法（Ｖａｒｉａｂｌｅ
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ｗｅｄｇｅａｎｇｌｅｍｅｔｈｏｄ，ＶＷＡ）
［１６］相结合，在乘波飞

行器截面外形的表达和控制上引入类型函数和形

状函数。为便于设计算例的相互比较，前缘曲线平

面形状仍然保持ＶＷＡ方法中的幂律曲线形式。乘

波体机身从参数域至物理域的变换关系为

爾（犼）＝ 牥燈（犼）
牕
牥＝ ２牓

牕

牨＝ 犼燈牓

牪＝ 犣燈爾（犼）

牫ｕ＝ ２燈爞ｕ
爫１（犼）
爫２（犼）
（犣）燈爣ｕ

爣ｕ＝ 犼燈牓燈ｔａｎ犠

牫ｌ＝ 爳ｌ（犼）燈爞ｌ
爫３（犼）
爫４（犼）
（犣）燈爣ｌ

爣ｌ

烅

烄

烆 ＝ 犼燈牓燈（ｔａｎ犠－ ｔａｎ犤）

（７）

式中：犼，犣分别为机身纵、横向物理坐标的归一化

参数；爣ｕ，爣ｌ为上、下表面基椭圆高度；牕为乘波体

平面形状函数的幂指系数；犠为前缘同来流夹角；犤

为初始楔角；爞ｕ
爫１（犼）
爫２（犼）
（犣），爞ｌ

爫３（犼）
爫４（犼）
（犣）分别为上、下表

面类型函数。

如果将乘波机身截面上表面设计为椭圆形式，

即形状函数恒取２，类型函数取爞ｕ
０５
０５（犣），则由犣＝

０５时的协调条件可知，下表面形状函数爳ｌ（犼）为

２
爫３（犼）＋爫４（犼）。表２列出了构建上述参数化乘波机身

所需的基本设计变量。图５给出由类型函数燉形状

函数变换技术同ＶＷＡ相结合构造的乘波构型。

相对于ＶＷＡ方法中乘波体截面形状的幂律

曲线表达形式，基于类型函数燉形状函数的参数化

建模方法在截面外形表达上更为丰富。通过类型函

数指数参数爫１（犼），爫２（犼）或分布类型函数爞ｄ（犼）

表 乘波构型设计变量

设计变量参数类型 数量 说明

机身长度牓燉ｍ １ ６０

机身宽度牥 １ ３７１６

楔角犤燉（°） １ ４７６３６

前缘倾角犠燉（°） １ ４７９１３

平面形状幂指数牕 １ ０４９４２

上表面截面类型函数控制

参数爫爞ｕ（爫１，爫２）
２

初始设计状态

爫１＝爫２＝０５

下表面截面类型函数控制

参数爫爞ｌ（爫３，爫４）
２

初始设计状态

爫３＝爫４＝０５

图５ 类型函数燉形状函数方法同ＶＷＡ相结合构造参数

化乘波构型

的选取（见式（５）），可以方便地实现变截面形状设

计和优化。同时，基于类型函数燉形状函数的建模方

法，还有利于乘波前体与中后机身或其他气动部件

在建模方式上的协调统一。

这样，对乘波构型的气动外形优化可以归结为

以牓，牥，犤，犠，牕，爫爞ｕ，爫爞ｌ为设计变量的布局优化设

计问题。调整爫爞ｕ，爫爞ｌ等少量类型函数控制参数，

即可得到一族具有不同截面外形的乘波设计构型。

２３２ 气动估算

以文献［１６］中乘波巡航飞行器为例，来流马赫

数８，动压取１８７×１０
４
Ｐａ，各基本设计变量参数值

详见表２。气动特性估算结果列于表３，其中爳ｗ表示

浸润面积，爧为估算升力，爟ｗ，爟ｖ分别代表波阻和

摩阻。
表 乘波体气动估算结果与﹢〇﹢对比

参数 本文方法 ＭＡＸＷＡＲＰ
［１６］

爳ｗ燉ｍ
２

３０３９５ ３０５１

爧燉爟 ７８２ ８４４

爧燉（１０
６
Ｎ） ７９７１ ７９９０

爟ｗ燉（１０
６
Ｎ） ０７８３ ０７０７

爟ｖ燉（１０
６
Ｎ） ０２３６ ０２４０

对比本文方法与文献［１６］及ＭＡＸＷＡＲＰ软

件计算结果，由于乘波体截面外形表达方式与文献

［１６］有所不同，导致升力和波阻估算误差较大，但

都在１０％以内；在浸润面积基本一致的情况下，摩

阻误差较小。估算实例表明，基于本文建模方法在

以少量设计参数实现形状和尺寸驱动参数化建模

的同时，能够获得精度较高的计算结果，满足概念

设计估算需要。

 机身外形优化设计

选择ＬＥＭ双椭圆截面风洞实验模型为初始设

计构型，全机参考面积爳ＲＥＦ和重心相对位置（５５％

机身全长）保持不变，以容积利用率爼ｅｆｆ、配平迎角

犜ｔｒｉｍ、配平静稳定性爞ｍ，犜等设计指标为约束，分别选

取后掠角牼，最大截面处上、下表面短轴长度牄π，ｔｏｐ，

牄π，ｂｏｔｔｏｍ和上、下表面类型函数指数参数 爫爞１，爫爞２

为设计变量，对其在来流爩牃为５３７，迎角为４°条件

下，进行升阻比和容积利用率最大化的多目标优化

设计。优化问题数学描述如下

ｍａｘ：牊１＝
爧

爟
，牊２＝ 爼ｅｆｆ

ｓ．ｔ．：

爞Ｌ＞ ０

０≤ 犜ｔｒｉｍ ≤ １０

爞ｍ

犜
＜ ０

爼ｅｆｆ≥ ０２５

牓π＝ ６６７％ 燈 爳ＲＥＦ槡 燈ｔａｎ牼

牃π＝
牓π

烅

烄

烆 ｔａｎ牼

（８）
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设计变量

４５≤ 牼≤ ９０

１≤ 牄π，ｔｏｐ，牄π，ｂｏｔｔｏｍ ≤ １０

０００１≤ 爫爞１，爫爞２

烅

烄

烆 ≤ １

（９）

式中：升阻比和容积利用率分别定义为

爧

爟
＝
爞Ｌ

爞Ｄ
（１０）

爼ｅｆｆ＝
槡６ π燈爼

爳
３燉２
ｗ

（１１）

爼表示飞行器体积。

应用ＮＳＧＡⅡ算法得到图６所示Ｐａｒｅｔｏ前端。

表４分别列出当前种群中具有最大升阻比、最佳容

积利用率和最大升力系数的Ｐａｒｅｔｏ前端边界个体，

这些构型的前视和俯视对比结果如图７所示。

图６ ＬＥＭ模型外形优化得到的Ｐａｒｅｔｏ前端

从优化设计结果中不难看出，初始构型的升阻

表 ┇┉┄┐前端边界个体

设计构型
设计变量 性能指标 约束条件

牼 牄π，ｔｏｐ 牄π，ｂｏｔｔｏｍ 爫爞１ 爫爞２ 爧燉爟 爼ｅｆｆ 爞Ｌ 犜ｔｒｉｍ燉（°） 爞ｍ燉犜

初始构型 ７５．００ ２１６ ２１６ ０５０ ０５０ ３５７ ０２９７ ００４７ ０１５ －００００７

Ｍａｘ爧燉爟 ８３５８ １８６ ４８５ ０２４ ０６４ ４７０ ０３１８ ００４１ １７６ －５０１８２

Ｍａｘ爼ｅｆｆ ７９９３ ２１０ ５０６ ０１９ ０５６ ２５９ ０３８５ ００５４ ０８５ －００００５

Ｍａｘ爞Ｌ ７９２６ １８０ ４６７ ０２０ ０５２ ２９２ ０３７６ ００６４ ０６１ －３２９７２

图７ 满足不同性能要求的构型对比

表 推荐最优布局方案及性能

方案
设计变量 性能指标

牼 牄π，ｔｏｐ 牄π，ｂｏｔｔｏｍ 爫爞１ 爫爞２ 爧燉爟 爼ｅｆｆ 爳ｗ燉ｍ
２

爼燉（１０
－３
ｍ
３
）

初始构型 ７５ ２１６ ２１６ ０５０ ０５０ ３５７ ０２９７ ０１７６ ２０５

Ａ ８０９５ １８０ ４６９ ０１９ ０５３ ３３６ ０３６１ ０２２０ ３４９

Ｂ ８２２９ １９５ ４５１ ０１７ ０５６ ３７４ ０３４９ ０２２４ ３４８

Ｃ ８２９４ ２１９ ４９０ ０２８ ０５７ ４０１ ０３３９ ０２３１ ３５４
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比和容积利用率两指标相互制约，但均存在可提升

空间。从Ｐａｒｅｔｏ解集中选择３个典型方案作为推荐

布局构型，其性能指标列于表５。相对初始构型，方

案Ａ容积利用率增加２１％，升阻比略降；方案Ｂ容

积利用率增加１７５％，升阻比则提高了４８％；方案

Ｃ升阻比提高最多（１２３％），容积利用率增加了

１４％。

基于本文类型函数燉形状函数变换技术，调整

ＬＥＭ模型的５个核心设计参数可以覆盖较大范围

的设计空间，尤其在飞行器截面外形表达上，通过

变化两个类型函数参数能够得到丰富的截面形状

组合，有利于控制设计变量规模，提高概念设计效

率。

 结 论

（１）基于类型函数燉形状函数的参数化几何建

模方法简单高效，可以用于飞行器概念设计阶段快

速构建翼型、翼面、短舱、机身等各部件的几何模

型。方法的鲁棒性和适应性较强，有利于实现飞行

器外形建模方式的协调统一。

（２）类型函数燉形状函数变换技术在升力体和

乘波体两类典型高超声速飞行器建模中的实际应

用，表明本文方法可以获得精度较高的气动估算结

果，并能够以相对较少的设计变量覆盖较大规模的

设计空间，为升力体和乘波体高超声速飞行器概念

设计阶段外形设计提供了新的方式。

（３）以类型函数燉形状函数方法实现形状驱动

的面向族的外形参数化建模，只需调整少量类型函

数或形状函数参数，便可衍生出多种构型，且构型间

的相互转换十分便捷，为气动外形优化带来了方便。
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