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摘要:针对传统串行设计过程由于空气动力学和控制系统数学模型复杂、无法综合考虑气动和控

制的多目标优化的问题,提出了一种面向高速飞行器气动控制耦合优化设计方法。基于气动单学

科代理优化(SBO)算法,将飞行器主动控制技术(ACT)的思想与多学科优化方法(MDO)相结合,
构建了高速飞行器气动控制耦合多目标优化流程架构。在2马赫来流条件下,对带有控制舵的双

锥体外形开展了气动耦合优化设计研究,以提升飞行器的气动性能和控制能力为优化目标。结果

表明:经过气动控制耦合 优 化 后 的 最 优 模 型 在 超 声 速 环 境 下,升 力 系 数 和 升 阻 比 分 别 提 升 了

0.401%、2.999%,同时超调量与控制增益分别降低了2.769%、0.655%,气动性能和控制能力得

到提升,验证了耦合策略的可行性;气动控制耦合优化的最优模型不仅使飞行器在超声速工作环境

下性能更卓越,还有助于降低后续控制系统的设计难度,提高飞行器设计效率。所提气动控制耦合

优化设计方法为高速飞行器的先进设计提供了必要的技术支撑。
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Abstract:Duetothecomplexityofthemathematicalmodelsofaerodynamicsandcontrol,itisa
challengeinherentinthetraditionalserialdesignprocesstofullyaccountfortheirmulti-objective
optimization.Toaddressthechallenge,amethodforaerodynamiccontrolcouplingoptimization
tailoredtohigh-speedvehiclesisproposed.Leveragingthesurrogate-basedoptimization(SBO)

algorithm,thisapproachintegratestheprinciplesofactivecontroltechnology (ACT)with
multidisciplinarydesignoptimization (MDO)techniquestoestablishanaerodynamiccontrol
coupling multi-objectiveoptimizationprocessforhigh-speedvehicles.Under Mach2flow
conditions,aerodynamiccontrolcouplingoptimizationstudiesareconductedonadouble-cone
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modelequipped withcontrolsurfacestoenhancetheaerodynamicperformanceandcontrol
capability ofthe vehicles. The results revealthat after aerodynamic controlcoupling
optimization,theoptimalmodeldemonstratesa0.401%increaseinliftcoefficientanda2.999%
improvementinlift-to-dragratiointhesupersonicenvironment.Additionally,thereisareduction
of2.769%inovershootand0.655% incontrolgain.Theseenhancementsinaerodynamic
performanceandcontrolcapabilityaffirmtheviabilityofthecouplingstrategy.Furthermore,the
optimalmodelstreamlinessubsequentcontrolsystemdesign,therebyenhancingoverallvehicle
designefficiency.Theaerodynamic/controlcouplingoptimizationdesignmethodproposedinthis
paperservesascrucialtechnicalsupportfortheadvanceddesignofhigh-speedvehicles.
Keywords:supersonicvehicle;aerodynamiccontrolcoupling;multidisciplinarydesignoptimization;

shapedesign

  高速飞行器具有速度快、隐蔽性好、突防能力强

等特点[1],具有较好的应用前景,已经成为各国航空

航天技术领域的战略发展方向之一[2-3]。由于高速

飞行器的主要工作环境在超声速域,气动特性变化

复杂,整体表现为一个具有不确定性大、高动态、强
耦合等特性的非线性系统[4-5],这也对飞行控制系统

的可操纵性提出了较高要求。在飞行器传统串行设

计过程中,气动与控制系统设计一直是分离的,气动

只是作为控制系统设计的一个输入,而飞行控制系

统也仅仅起到辅助实现飞行性能要求和改善飞行品

质的作用[6],两个学科之间缺少相互迭代和配合。
因此,传统设计思路对于气动和控制高度耦合的高

速飞行器而言,无法充分考虑飞行器控制性能,飞行

器整体性能得不到有效发挥,甚至会导致控制系统

失效而引发飞行任务失败,同时也会延长设计周期。
随着主动控制技术(activecontroltechnology,

ACT)的发展成熟,气动布局与控制系统开始进行

初步的耦合设计。随控布局技术是指按照控制系统

提出的要求,在飞行器总体设计阶段,将自动控制系

统的设计与气动构型、结构、推进系统相结合,充分

发挥飞行控制系统的潜力,从而全面提高飞机的飞

行性能,并同时改善飞行品质[7]。由于随控布局技

术在航空飞行器中的成功应用,所以在高速飞行器

研制领域也被广泛使用,通过采用主动控制技术对

航天飞机改型设计,放宽静稳定裕度,合理调整机

翼、机身的布局,可以使改进型具有良好的操纵品质

和着陆性能[8],后续在再入飞行器X-33[9]、X-37[10]

等设计过程中得到进一步应用。但是,主动控制技

术更多强调的是发挥控制系统作用,气动与控制的

整体性能并未综合考虑。张有济[11]指出,过分强调

控制系统的作用,忽视了研究和改善控制对象特性

的重要性,这使得控制系统复杂化、气动布局不合

理,飞行器的经济性和可靠性大大降低。
为提高高速飞行器的总体性能,减少设计反复,

有必要通过多学科优化设计思想(multidisciplinary
designoptimization,MDO)对飞行器进行气动控制

耦合优化设计,使气动布局与控制系统设计能够相

互配合,提高总体设计效益[12-17]。Perez等[18]针对

全飞行包线内的随控布局设计问题,对飞机气动布

局、结构质量、飞行性能和控制系统进行了综合优

化,得到了较优的飞机总体方案。Jeong等[19]则以

一种无动力升力式再入飞行器为研究对象,分析了

再入飞行器布局参数对控制性能影响的敏感性。
目前,对高速飞行器气动控制耦合优化设计的

研究仍处于一种初期的探索阶段,主要原因在于空

气动力学学科与自动控制学科之间较大的学科差

异[6]。基于此,本研究充分考虑气动和控制的多目

标优化问题,将主动控制技术的思想应用在高速飞

行器气动控制耦合优化设计中,构建了高速飞行器

气动控制耦合多目标优化流程架构。该方法可使高

速飞行器在概念设计阶段,借助控制律快速设计与

评估方法,对飞行器不同概念气动布局方案进行可

控性评估,实现气动布局设计的快速迭代设计,在确

保高速飞行器整体性能最优的前提下,降低传统串

行设计模式的时间成本,实现设计效率的有效提升,
为高速飞行器先进设计提供技术保障。

1 仿真方法

1.1 高速飞行器模型设计

高速飞行器外形设计需要遵循具有较大的升力

和较高的升阻比、较小的静稳定裕度等原则。朱广生

等[20]通过对比单、双锥体的气动力系数随马赫数与

攻角的变化,以及飞行器静稳定裕度和舵面效率,发
现带有控制舵的细长双锥体可以更好地满足设计要
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求。因此,本研究选择该类外形作为后续优化设计过

程的初始构型,如图1所示,锥体尺寸如下:第一锥体

长度L1=2.595m,底面半径R1=0.3793m;第二锥

体长度L2=1.75m,底面半径R2=0.5m。尾部控制

舵的尺寸如下:舵面高度 H3=0.27m,舵面长度

L3=0.625m,舵面后掠角度φ=63.38°。

(a)xy截面

(b)yz截面

图1 本研究所使用的基准模型

Fig.1Basemodelusedinthisstudy

本文使用的大气环境来源于 NASA地球大气

模型[21],相关参数计算公式为

T =288.14-0.00649H,H <11000

P =101290 T
288.08  -5.256 (1)

式中:T、H、P 分别为温度、高度、压强。具体自由

来流条件如下:速度为2Ma,高度为10000m,静压

为26700Pa,密度为0.4161kg/m3,攻角为10°。

1.2 超声速流动数值模拟方法

采 用 计 算 流 体 力 学 (computationalfluid
dynamics,CFD)方法对模型的气动特性进行计算,
采用有限体积法对流动控制方程进行离散。通量和

黏性通量的计算分别采用AUSM +格式和中心差

分格式实现。采用隐式时间推进求解,湍流模型采

用Spalart-Allmaras模型。为了验证计算方法的可

行性,选择中国空气动力研究与发展中心CHN-F1
模型在马赫数为1.48、Re=1.096×107 时的测力试

验[22]进行对比,如图2所示,结果表明,该数值方法

在超声速环境下是有效和可靠的。

图2 CHN-F1模型计算结果对比[22]

 Fig.2ComparisonofexperimentalresultofCHN-F1

model[22]

为了选择合适的计算网格量,平衡计算准确性和

计算时长,选取粗、中、细3种网格数的模型进行无关

性验证。基准模型的非结构化网如图3所示,模型锥

体及控制舵均设置为绝热无滑移壁面并进行网格加密

处理以捕捉近壁流动。不同网格数的基准模型阻力系

数对比如图4所示,不同网格模型对比如表1所示。

图3 模型网格

Fig.3 Meshofbasemodel

图4 不同网格阻力系数收敛曲线

Fig.4Dragcoefficientconvergencecurveofdifferentgrid

由图4可以看出,细网格和中网格的收敛结果
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吻合较好,3种网格的阻力系数基本接近,同时也说

明增加网格数量对计算结果改善不明显。因此,为
节省计算成本,同时保留计算精度,选择中等网格进

行后续计算。
表1 不同网格模型对比

Table1Comparisonofdifferentgrids

网格模型 网格数 对比中等网格的计算偏差

粗网格 942230 -0.003

中网格 2133594

细网格 4613616 0.002

1.3 控制性能判据

在气动布局和外形优化设计阶段,除满足设定

的气动约束外,尽快引入控制性能评估,可有效提高

飞行器综合优化设计的性能[23]。本文的控制性能

评估流程如下:首先通过CFD计算构建所需的气动

外形数据库,以此建立飞行动力学模型;之后对动力

学模型进行线性化,并对模型进行能控、能观性分析

以及闭环状态响应分析,进而获得所需的控制性能

指标。
文献[24]给出了高速飞行器在特定飞行条件下

的纵向通道飞行动力学模型,即

V̇ =Tcosα-D
m -gsinγ

r2

γ̇=L+Tsinα
mV -

(g-V2r)cosγ
Vr2

ḣ=Vsinγ
α̇=q-̇γ
q̇=My/Iy

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(2)

L= 12ρV
2SCL

D = 12ρV
2SCD

T = 12ρV
2SCT

My = 12ρV
2S􀭰c Cα

m +Cδem +Cq
m  

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(3)

式中:V、γ、α、h、q分别为飞行速度、飞行路径角、攻
角、飞行高度、俯仰角速率;g、m、Iy、r分别为地球的

引力常数、飞行器的质量、转动惯量和半径;L、D、

T、My 为升力、阻力、推力和俯仰力矩;ρ、S、􀭰c分别

为空气密度、飞行器参考面积、平均翼弦长;CL、CD、

CT 分别为升力系数、阻力系数、推力系数;Cα
m、Cδem、

Cq
m 分别为俯仰力矩对攻角、舵偏角、俯仰角速率的

气动导数。

基于文献[24]所提飞行器动力学模型,为了便

于控制性能评估过程中控制器的设计,假设高速飞

行器速度与高度保持不变,只考虑受舵偏影响的姿

态角变化,本文将纵向通道的飞行动力学方程简

化为

α̇=- L
mV+gcos(θ-α)

V +q

q̇= My

Iy

θ̇=q

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁􀪁

(4)

  基于小扰动线性化原理,对高超声速飞行器纵

向通道模型进行线性化的思路为:选取舵偏角δe 作

为控制输入,俯仰角θ为控制输出,采用雅克比线性

化方法将动力学方程在平衡状态下线性化。将其表

示为状态空间方程形式,其中线性化过程主要通过

MATLAB软件实现非线性模型处理,即

α̇
q̇
θ̇

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁 =

-Zα 1 0
􀮄Mα-􀮄ṀαZα 􀮄Mq+􀮄Ṁα 0

0 1 0

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

α
q
θ

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁 +

   

-Zδe

􀮄Mδe-􀮄ṀαZδe

0

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁 δe  

y= [0 0 1]
α
q
θ

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(5)

式中:Zα、􀮄Mα 分别为攻角引起的法向力气动系数和

俯仰力矩气动系数;􀮄Ṁα、􀮄Mq 分别为攻角导数和俯仰

角速率引起的俯仰力矩气动系数;􀭺Zδe
、􀮄Mδe

分别为升

降舵舵偏角引起的法向力气动系数和俯仰力矩气动

系数。
线性二次型调节器(LQR)常作为控制律实现

飞行器的姿态和位置调节[25],其状态调整响应的指

标可以反映系统的控制性能。本文采用LQR对各

气动外形对应的纵向通道动力学模型进行控制,以
其状态调整响应的性能指标作为控制代价函数,对
飞机外形进行评估。考虑无穷时间状态调节问题,
当线性时不变系统完全可控时,其LQR性能指标

和反馈增益矩阵为

J= 12∫
∞

0

xT(t)Qx(t)+uT(t)Ru(t)  dt

K=R-1BT􀭺P (6)
式中:x(t)、u(t)分别为状态变量和控制输入;Q 为
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与状态变量相关的半正定加权矩阵;R 为与控制输

入相关的半正定加权矩阵;K 为反馈增益矩阵􀭺P 为

Riccati代数方程的唯一正定对称解。
􀭺P可以通过求解以下Riccati代数方程[26]得到

􀭺PA+AT􀭺P-􀭺PBR-1BT􀭺P+Q=0 (7)
式中:A为状态矩阵;B为输入矩阵。

2 影响机理

2.1 基准模型计算结果

采用验证后的计算方法对基准模型的气动特性

和控制性能进行分析。结合模型周围的流场结构,
在超声速来流作用下,弹体头部会产生激波,压力云

图如图5所示。由于外折角的存在,在第一、第二锥

体交界处会产生膨胀波,计算所得的原始模型升力

系数CL 及升阻比CLD如表2所示,将为后续气动外

形优化提供气动约束。

(a)周围流场结构

(b)底面压力云图

图5 基准模型压力云图(Ma=2)

Fig.5Pressurecontourofbasemodel(Ma=2)

对于控制性能而言,本文将反馈增益 K、闭环

响应超调量σ作为控制响应性能指标。指标值越小,
通常反映的气动外形的控制性能越好。基准模型在

Ma=2条件下的性能为CL=0.3809、CLD=1.0663、

K =1.9534、σ=23.9699%。该基准模型的控制性

能将为后续优化的控制约束指标。

图6 基准模型控制性能分析

Fig.6Controlperformanceanalysisofbasemodel

2.2 影响机理

Pearson相关系数一般用于分析两个变量之间

的关系,是一种线性相关系数。为了衡量两个变量

间的相关性程度,本文采用Pearson相关系数进行

分析,计算公式为

r=
∑
n

i=1

(xi-􀭺x)(yi-􀭵y)

∑
n

i=1

(xi-􀭺x)2∑
n

i=1

(yi-􀭵y)2
(8)

式中:r为Pearson相关系数;xi、yi 分别为两个变

量的观测值;􀭺x、􀭵y分别为两个变量的平均值。
模型的气动及控制性能与外形变量之间的相关

系数如表2所示,可知升力系数受R1 的影响较为明

显,R2 与模型的阻力系数呈正相关,因此增加R2 会

降低模型的升阻比。舵面高度和舵面后掠角对于控

制性能影响显著,二者对超调量和控制增益的影响

机理相反,弹身尺寸对于控制性能影响较小。
表2 气动与控制性能指标与外形参数间的相关系数

Table2 Correlationcoefficientbetweenaerodynamicand

controlperformanceindexandshapeparameters

参数
r

L1 L2 R1 R2 L3 H3 φ
CL -0.040.07 0.76 0.67 0.15 0.58 -0.36
CD -0.100.04 0.58 0.94 0.00 0.34 -0.26
CLD 0.11 0.04 0.29 -0.530.26 0.43 -0.17
σ -0.220.12 -0.05-0.080.33 -0.82 0.86
K 0.19 -0.140.00 -0.15-0.340.82 -0.86

 注:加粗项表示对应的两个参数间相关性强。

3 耦合策略

气动控制耦合策略如图7所示。优化过程中,
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几何参数化采用自由形变(free-formdeformation,

FFD)方法,参数化设计选择外形参数变量L1、L2、

R1、R2、L3、H3、φ,控制模型的性能评估采用气动静

稳定性判据和闭环控制系统仿真。采用基于Kriging

代理模型和NSGA-Ⅱ遗传算法的气动代理优化框架,
将控制学科模型所提供的控制判据同时作为耦合优

化过程中的约束条件和目标函数,通过此方法得到同

时满足气动控制性能需求的Pareto前沿。

图7 气动控制耦合优化策略

Fig.7Aerodynamic/controlcouplingoptimizationstrategy

  对于高速飞行器的气动特性,主要是满足升力

高、升阻比大等要求,而对其控制性能的要求则主要

表现在快速性和稳定性上。在此基础上,以最小化

飞行器的超调量σ、控制增益K、最大化升阻比CLD、
升力系数CL 为目标,建立了优化问题的数学模型

maxfobj1 =CLD; fobj2 =CL

minfobj4 =K; fobj6 =σ
s.t.0.95xi≤xi≤1.05xi

􀮠

􀮢
􀮡

􀪁􀪁
􀪁􀪁 (9)

式中:fobj为目标函数。外形参数x约束在5%的变

形范围内。
为了后续选择合适的最优外形,采用基于熵值

法的客观赋权法来确定各目标函数的权重,该方法

减少了评价目标对人为主观判断的依赖,能够更准

确地反映数据本身的规律。
对于m个目标函数,有n个待评价模型,决策矩

阵可表示为

R= (rij)n×m =

r11 r12 … r1m
r21 r22 … r2m
︙ ︙ ︙

rn1 rn2 … rnm

􀮠

􀮢

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀮦

􀮨

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(10)

式中:rij 为第i个模型的第j个目标函数值。
考虑到目标函数之间的不可公度性,必须对所

有目标函数值进行标准化处理。最大化标准化和最

小化标准化方法的计算式为

vmax
ij = rij -min(rj)

max(rj)-min(rj)
(11)

vmin
ij = max(rj)-rij

max(rj)-min(rj)
(12)

  在标准化矩阵的基础上,可计算第j个目标函

数的熵

cj =-K∑
n

i=1

(pijlnpij) (13)

式中:K =1/lnn;pij =vij/∑
n

i=1
vij。信息熵越大,指

标的变异程度越大,可利用的信息量越少,即在决策

中的作用越小。第j个目标函数的熵权wj 为

wj = 1-cj

m-∑
m

k
ck

(14)

4 气动控制耦合优化设计

采用熵权法赋值将多目标优化问题转化为单目

标结果进行分析,其权重分配如表3所示。针对不

同需求采用不同的赋值策略,并选取每种赋值策略

下得分最高的模型作为最优模型,如图8所示。模

型A、模型B、模型C分别表示综合最优模型、气动

最优模型和控制最优模型。对于气动性能最优模

型,优化结果赋分仅选择升阻比CLD、升力系数CL。
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控制性能最优模型仅关注模型的控制能力,仅对包

括超调量σ、控制增益 K 进行赋分选择。对于综合

性能最优模型,综合考虑以上4个指标进行赋分,包
括气动性能和控制能力。优化模型参数相对于基准

模型的变化率如表4所示。
表3 基于熵权法的优化策略权重分配

Table3 Optimizationstrategyweightallocationbasedon
entropyweightmethod

模型
权重

CL CLD σ K

综合模型 0.20788 0.20235 0.19706 0.39271

气动模型 0.50674 0.49326

控制模型 0.33414 0.66586

图8 Pareto可行解集

Fig.8Paretofeasiblesolutionset

表4 优化模型参数相对基准模型的变化率

Table4Thechangerateofoptimalmodelsizerelativetothe
basemodel

参数
变化率/%

模型A 模型B 模型C

L1 0.01796 0.02463 0.01677

L2 0.0259 0.02117 0.0259

R1 0.0357 0.04545 0.03084

R2 -0.01768 -0.01076 -0.00799

L3 -0.02231 -0.01578 -0.02629

H3 0.02287 0.01988 0.02405

φ 0.03905 0.03885 0.03924

气动最优模型 B对比基准模型,L1 延长了

2.463%,L2 延长了2.117%,R1 增加了4.545%,R2

缩小了1.076%。R1、R2 的改变会增加模型的升力

系数,同时降低模型的阻力系数,这些尺寸的变化在

模型外形上体现为:弹体长细比(L1+L2)/2R2 增加

了3.437%,头部长细比L1/2R1 缩短了1.991%,第
二锥体收缩率R2/R1 减小了5.376%,模型的气动

性能上CD 降低了1.67%,CLD提升了3.504%,优化

模型气动及控制性能相对基准模型的变化率如表5
所示。

 表5 优化模型气动及控制性能参数相对于基准

模型的变化率

Table 5 Thechangerate ofaerodynamicand control

performanceoftheoptimalmodelrelativetothe
basemodel

参数
变化率/%

模型A 模型B 模型C

CD -0.02523 -0.01671 -0.01157

CL 0.00401 0.01775 0.00697

CLD 0.02999 0.03504 0.01876

σ -0.02769 -0.02367 -0.01408

K -0.00655 -0.00378 -0.01828

不同优化模型xy 截面对比如图9所示,在气

动最优模型B的基础上,控制最优模型C的R1、L1
分别减小了1.397%、0.767%,R2、L2 分别增加了

0.280%、0.463%,并 且 舵 面 高 度 H3 增 加 了

0.408%,以及舵面后掠角增加了1%。在前期研究

中发现,控制特性主要受舵面尺寸变化的影响,并且

舵面后掠角的影响程度略大于舵面高度,在模型的

控制性能上表现为:σ上升了0.98%,但增益 K 下

降了1.456%。

(a)模型截面

(b)弹翼局部放大

图9 不同优化模型xy截面对比

  Fig.9Comparisonofxycross-sectionsofdifferent
optimalmodels
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综合最优模型 A的外形基本介于气动最优模

型B及控制最优模型C之间,头部长细比在模型B
的基础上增加了0.286%,第二锥体收缩率增加了

0.237%,相对于模型B,综合最优模型A的R1、R2

有所减小,CD 虽然下降了0.867%,但CL 同时下降

了1.35%,CLD下降了4.88%;综合最优模型 A在

气动最优模型B的基础上 H3 增加了0.293%,同
时延长了舵面后掠角,因此σ、K 在气动最优模型B
的基础上分别下降了0.412%、0.278%,控制性能

得到提升。

5 结 论

针对耦合特性突出的高速飞行器气动布局及控

制系统设计问题,为充分挖掘控制性能对气动外形

优化的增强作用,以及飞行器空气动力学与控制学

科间的联系,本文将ACT、MDO方法相结合,建立

了在气动优化框架下考虑控制性能的气动控制耦合

多目标优化策略。对带控制舵的高超声速双锥体进

行气动控制耦合优化设计,并选择了气动最优、控制

最优及综合性能最优的3种优化模型。
结果表明,3种优化模型均满足设计要求,气动

和控制性能均在基准模型的基础上得到了提升。气

动最优模型在满足控制性能的需求上,升力系数及

升阻比分别在基准模型的基础上提升了1.775%、

3.504%;控制最优模型在提升了升力系数及升阻比

的基础上,超调量与控制增益分别降低了1.408%、

1.828%;综合性能最优模型气动及控制性能介于上

述两者之间。针对不同评分标准得到的最优解便于

设计者根据自己的优先权选择设计方案,计算结果

验证了耦合策略的可行性。
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