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基于 ＣＦＤ计算和遗传算法的乘波体优化
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摘要　针对定常楔形角方法生成的乘波体外形，直接通过ＣＦＤ计算得到其外部粘性流场进而得到升阻比，

然后应用遗传算法，以最大升阻比为目标，得到了一组优化的外形参数．分别用Ｇａｍｂｉｔ和Ｆｌｕｅｎｔ的命令行接

口进行网格划分和实际的流场计算．为了实现计算过程的自动化，通过ｍａｔｌａｂ和ｂａｓｈ脚本编程黏合起这些

过程．最后，针对得到的优化外形，计算了不同来流马赫数和攻角下的流场并分析了升力系数、阻力系数以

及升阻比随马赫数和攻角变化趋势，得到了一些有趣的规律．
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引 言

从航空时代开始，更快的飞行速度一直是人类

的追求．现在的研究致力于把飞行器的速度极限提
高到一个新的领域 －５到２５倍声速，即超高声速
领域．为突破超高声速下的“升阻比屏障”，最可行
和有效的方法将是采用“乘波体”构形．自Ｎｏｎｗｅｉｌ
ｅｒ［１］在１９５９年提出这个概念并构造出第一个乘波
构形的高超声速飞行器以来，出现了很多的设计方

法，如源于锥形流动、源于倾斜圆锥体或椭圆锥体

流动、源于相交锥体流动的生成方法等．这些乘波
构形的设计，都是基于无粘流假设进行的反设计．
结果，设计出的乘波构形的实际气动性能常常达不

到预测值［２］．为克服这一不足，需要对设计出的乘
波构形进行优化．一般采用单纯形法［３］［４］通过改变

前缘曲线形状来进行优化．但整个过程中，气动力
的计算结果仍是无粘结果加上构形摩擦计算得到，

这与实际结果所有出入．
另一方面，硬件和计算流体力学的发展已经使

得复杂流场气动性能的计算越来越快速和准确，也

出现了很多计算流体力学的商用软件．如 Ｆｌｕｅｎｔ，
ＣＦＸ等，它们在高超声速领域的应用也得到了理论
和实验数据的验证［５］［６］．

本文展示了一种基于直接 ＣＦＤ计算的乘波体
设计方法．针对６马赫的来流速度，对于二次函数
形式的前缘曲线，得到源于楔形流场的乘波构形，

然后由 Ｆｌｕｅｎｔ直接计算其气动性能．用遗传算
法［７］［８］对曲线参数和飞行攻角进行优化，得到一组

较优的构形．整个过程通过 ｍａｔｌａｂ和 ｂａｓｈ脚本编
程黏合起来实现计算的自动化．因为方法的通用性
和自动化，这种方法可以很容易的加入更多的变

量，考虑更多的外形．

１　乘波体的优化设计

１．１　生成乘波构形的定常楔形角方法
使用确定翼平面和上表面曲率的二维幂函数

方程生成了有二维激波的乘波构形，如图 １和图 ２
所示，参数Ａ和Ｂ是正的比例常数，指数ｎ在０～１
之间变化．为了保证是平面激波，即源于楔形流场，
构形的楔形角θ必须为常数．通过控制这５个变量
（Ａ，Ｂ，Ｌ，θ，ｎ）可生成需要的乘波构形．

图１　楔形流乘波体立体图

Ｆｉｇ．１　Ｗａｖｅｒｉｄｅｒｄｅｒｉｖｅｄｆｒｏｍｃｏｎｅｆｌｏｗ
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图２　楔形流乘波体翼平面、底部和侧视图

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｒａｉｓｅｄｐｌａｎ，ｂｏｔｔｏｍｖｉｅｗａｎｄｓｉｄｅｖｉｅｗｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒ

生成乘波构形最常用的方法是源于锥形流场

的生成方法［９］．即给定锥体无粘流场，由给定的前
缘曲线进行流线追踪，生成乘波体下表面，追踪自

由流流线即可得到上表面．此种方法所用变量较
少，如前缘曲线取二维幂函数方程仅用到 ２个变
量．为了体现遗传算法在优化中的优势，此处选用
需要５个变量的定常楔形角方法，加上攻角作为一
个变量，一共有６个待定参数需要优化．
１．２　气动力计算

使用基于密度的求解器，对于任意控制体积 Ｖ
其控制方程为


ｔ∫ＶＷｄＶ＋∫［Ｆ－Ｇ］ｄＡ＝∫ＶＨｄＶ （１）
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Ｈ包含源项如体力．ρ，ｖ，Ｅ，ｐ分别为单位质量

的密度，速度，总能量以及流场的压力，τ是粘性应
变张量，ｑ为热传导系数．

基于密度的求解器通过连续方程得到密度场，

压力场则通过状态方程得到．而基于压力的求解器
则通过压力修正方程得到压力场．基于密度的求解
器更适用于高超声速领域．

空气选为理想气体，气体定律为

ρ＝
ｐｏｐ＋ｐ
Ｒ
Ｍω
Ｔ

（２）

其中ｐ是相对压力，ｐｏｐ是给定的工况参考压力．Ｒ
是普遍气体常数，Ｍω是气体分子量．

气体粘性使用Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ模型

μ＝μ０
Ｔ
Ｔ( )
０

３／２Ｔ０＋Ｓ
Ｔ＋Ｓ （３）

其中 Ｔ０，μ０，Ｓ分别是参考温度，粘性和有效温度，
这是Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ定律的三个参数，Ｔ是计算所的静
温．文献［１０］［１１］结果表明，理想气体和 Ｓｕｔｈｅｒ
ｌａｎｄ模型是可行的．

湍流模型为Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ模型．虽然Ｓ－Ａ
模型是一个相对简单的单方程模型，但研究表明其

对于超声速问题具有良好的精度［５］［１０］．
方程中出现的无粘通量 Ｆ可用对流迎风分裂

格式（ＡＵＳＭ）求解．ＡＵＳＭ方法首先基于邻接单元
的特征速度计算单元界面的马赫数，界面马赫数接

着被用来确定无粘通量对流项部分的迎风展开．它
能比较好的捕捉激波间断．

最后，求解器使用多重网格迭代以加速收敛．
升阻比由上下表面以及尾部压力和粘性力直接积

分统计得到．
１．３　计算流程

网格的划分以及计算的进行通过 ｍａｔｌａｂ和
ｂａｓｈ脚本进行黏合．通过 ｍａｔｌａｂ驱动 ｇａｍｂｉｔ划分
网格，调用 ｆｌｕｅｎｔ进行计算以及用遗传算法来优化
参数，流程如图 ３所示．

图３　计算流程图

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔ

１．４　优化方案
采用ｍａｔｌａｂ的遗传算法工具包来优化升阻比．

给定６个参数（Ａ，Ｂ，Ｌ，θ，ｎ，α）．其中 α为飞行攻
角．参数变化范围从为０．５≤ Ａ，Ｂ≤２，０．５≤ Ｌ≤
１０，０．３≤ ｎ≤０．９，１≤ θ≤３０，－２≤α≤１０．设
置每代个体为２０个，计算１００代．

１７２
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２　优化结果及分析

计算了１００代之后得到了一组较优的结果（０．
５９５５，１．４１６１，５．２６１，２．５７７８，０．３５５３，３．７６５７），
在此组参数下的升阻比为４．８４．图 ４和图 ５给出
了此组参数下尾部和乘波体上的的压力等值线．

图４　乘波体尾部压力分布

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｂｅｈｉｎｄｗａｖｅｒｉｄｅｒ

图５　乘波体表面压力分布

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒ

图４显示有强激波附着在乘波体的下表面，说
明上述优化是成功的．乘波体下表面的高压气体
（２５０Ｋｐａ）要远高于来流压力（１０１Ｋｐａ），正是下表
面附体激波的增压作用使得乘波体具有较高的升

阻比．
从图 ５可以看出，乘波体后部的压力最小只有

１．５７Ｋｐａ，这会在乘波体上产生一个较大的压差阻
力从而减小升阻比．这部分阻力很难消除．

从图 ４中还可以看出，乘波体下表面的高压气
体有一部分泄露到了上表面，这是由于下表面曲线

只待定了几个参数，如果需要进一步得到较高的升

阻比，需要使用更多的参数来优化下表面．
为得到不同马赫数和攻角下乘波体的性能，计

算了飞行器在２～１０马赫（间隔０．５马赫）和攻角
－２～８度（间隔１度）范围内的升力系数、阻力系
数以及升阻比性能，一共有１８７种工况．工况太多，
仍通过ｂａｓｈ脚本编程来驱动ｆｌｕｅｎｔ进行计算．
２．１　升力系数随马赫数和飞行攻角的变化

图形中省略了攻角为负的情形，因为此时升力

系数和升阻比大部分为负值．另外，为避免标记太
多，马赫数只标记了整数值，即２，３，４～１０处的马
赫数．

图６　升力系数随马赫数变化曲线

Ｆｉｇ．６　ＬｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图７　升力系数随飞行攻角变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

可以看出，随着飞行马赫数的增加，升力系数

降低，但降低幅度越来越小（图 ６）．另一方面，飞行
攻角的增加使得升力系数迅速增大，而且增加速率

几乎为线性（图 ７）．即相同马赫数下，攻角增大一
倍，升力系数相应增加一定倍数，但此倍数随马赫

数增大而减小（图 ７）．
２．２　阻力系数随马赫数和飞行攻角的变化

阻力系数和升力系数有着相似的规律．也是随

图８　阻力系数随马赫数变化曲线

Ｆｉｇ．８　ＤｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

２７２
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着马赫数的增大，阻力系数减小，但减小幅度越来

越小（图 ８）．飞行攻角的增大也使得阻力系数增大
（图 ９）．但与升力系数不同，此增加的幅度不再是
线性，而呈明显的加速趋势．增幅开始不如升力系
数的增幅，到达一个临界点之后，它的增幅会超过

升力系数，这将造成一个临界攻角，使得在此攻角

下有着最佳的升阻比．这点从下面的升阻比曲线能
更清楚地看到．

图９　阻力系数随飞行攻角变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

２．３　升阻比随马赫数和飞行攻角的变化
可以看出，随着马赫数的增加，升阻比先增后

减，马赫数为５附近时达到最大值，随后开始下降，

图１０　升阻比随马赫数变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｌｉｆｔ－ｄｒａｇｒａｔｉｏｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图１１　升阻比随飞行攻角变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｌｉｆｔ－ｄｒａｇｒａｔｉｏｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

下降幅度几乎都为线性．而且此下降幅度分成两
类，一类是小于５马赫，此范围内下降幅度一致，一
类是大于６马赫，此范围内下降幅度又是一致的
（图 １０）．这种独特的现象有待进一步探讨．从图
１１可以看出，无论马赫数为多少，升阻比最大值始
终在攻角为４～５度之间．这也给乘波体的飞行范
围提供了一个参考，即保持攻角４～５度飞行．

３　结论

本文通过遗传算法和直接 ＣＦＤ计算的引入，
优化了一组乘波体的外形以达到较高的升阻比．这
些都可以通过商用软件的使用来得到，节省了大量

的编码工作．除了简易性，遗传算法和 ｂａｓｈ脚本的
引入还具有通用性，能很快的扩展到更多的变量和

更多的外形．文章最后给出了多组马赫数和攻角下
的升阻比性能，得到一些有趣的规律，这些规律有

待进一步探讨．计算还显示了乘波体飞行的较好的
工作范围，即以４～５度攻角飞行时可在绝大多数
马赫数下得到较大的升阻比．
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