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摘　 要：提高巡航气动效率和降低声爆强度是超声速客机设计的关键。 首先建立了基于 ＲＡＮＳ 方程

的近场 ＣＦＤ 预测和基于波形参数法的远场预测相结合的高精度声爆评估方法，然后采用有限差分法

求解声爆目标对设计变量的梯度，与由离散伴随方程法求解的气动目标函数的梯度进行组装，作为权

重目标值的梯度，并耦合自由型面变形参数化技术、基于逆距离权重插值算法的网格变形技术和序列

二次规划算法，搭建了考虑声爆特性的气动优化系统。 对超声速公务机翼身组合体构型先后进行了

考虑声爆的机头偏转气动优化设计和机翼精细化气动减阻优化设计，优化目标分别为声爆值和阻力

系数的权重之和、超声速巡航点阻力系数。 结果表明，优化后机头下偏削弱了头部向下传播的激波强

度，从而减小了远场声爆最大过压值；机翼精细化设计后阻力减幅达 ９．５％，载荷内移，外翼段压差阻

力减小，同时压力分布形态表现出逆压梯度减弱、压力恢复更加平缓的特征。 气动声爆综合特性明显

优于初始构型，验证了优化系统的有效性。
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　 　 随着全球经济迅猛发展，高亚声速民机已难以

满足人们对快捷高效跨洋飞行的需求。 在洲际飞行

中，超声速客机相对于亚声速飞机能够节省约一半

的时间［１］，因而受到研究机构的广泛关注。
超声速客机的发展面临 ２ 个主要问题：声爆和

燃油使用效率。 声爆问题使得超声速客机被限制不

能飞越陆地上空，从而制约了发展。 而提高巡航效

率，从而增加燃油使用效率，也是超声速客机提高经

济性的迫切需求。 所以，精确预测并降低声爆强度

和通过减小全机阻力来提高巡航效率是超声速客机

研究的关键。
减阻对于提高巡航效率至关重要，而利用优化

框架［２］进行气动优化设计是现如今飞机设计中快

速有效的方法。 其中优化算法按照是否需要目标函

数的梯度信息分为梯度类优化算法和非梯度类优化

算法。 梯度类优化算法相对而言局部优化效率高，
其中基于伴随方程法［３］ 的梯度算法可快速有效处

理具有大规模设计变量和约束条件的气动优化设计

问题，且计算量与设计变量个数基本解耦，计算代价

大大减小。 因此，对于具有大规模设计变量的优化

设计问题来说，伴随方法是不错的选择，但是目前采

用该方法对超声速客机进行高精度气动优化设计的

工作还不成熟。
声爆问题造成的经济性差导致了第一代超声速

客机的商业失败［４］。 巨大的声爆使其只能在海洋

上空超声速飞行，而在陆地上空为了保证人们正常

的生活则必须降低到亚声速飞行模式，从而降低了

其速度优势同时增大了耗油率。 特别是我国国内航

线，几乎都是在陆地上空飞行，未来超声速客机必须

具有陆上超声速巡航能力，才能充分发挥其速度优

势，故声爆评估及其抑制技术成为其必须突破的

核心［５］。
近年来，国内外学者对于超声速客机构型做了

大量研究工作。 国际研究委员会提出了超声速运输

机的设计挑战和关键解决措施［６］。 湾流公司的

Ｈｅｎｎｅ［７］对超声速公务机的市场需求和发展趋势进

行了详细研究。 冯晓强［８］ 进行了一系列基于 ＣＦＤ
和波形参数法的声爆评估及设计研究。 李立等［９］
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对超声速客机机翼进行了基于伴随方法的气动优化

设计。 目前国内外在对超声速客机构型进行设计

时，气动求解器和声爆评估主要采用较低精度的方

法。 评估方法精度不高，带来的问题是优化结果可

信度不高；且大都只是针对气动或声爆特性进行单

学科设计，少有考虑多学科之间的耦合作用。 本文

对气动声爆特性的评估，均采用基于 ＲＡＮＳ 方程的

高精度 ＣＦＤ 求解，可以对近场非线性效应进行精确

分析，同时，将声爆梯度与基于离散伴随方程的气动

优化设计框架进行耦合，既发挥了离散伴随方法在

求解大规模设计变量和约束时高效的优势，又能同

时考虑气动声爆之间的耦合直接对几何外形进行梯

度优化，在评估手段精度和设计方法上都有较大

突破。
本文对基于离散伴随方程的高精度气动优化框

架进行了改进，通过有限差分法求解声爆值的梯度，
然后与气动目标对设计变量的梯度组装，并耦合

ＦＦＤ 参数化方法、基于逆距离权重插值的动网格算

法、序列二次规划算法等搭建了一套考虑声爆特性

的气动优化设计系统，能够对声爆和气动的权重组

合目标进行梯度优化。 利用该系统，对超声速公务

机翼身组合体构型先后进行了两轮优化，分别是考

虑声爆的机头偏转气动优化和机翼精细化气动减阻

优化设计，并利用基于 ＲＡＮＳ 方程的流场求解器和

建立的基于近场 ＣＦＤ 求解和远场波形参数法相结

合的高精度声爆评估方法对优化前后的构型进行了

气动、声爆特性的评估。

１　 声爆评估方法

１．１　 声爆理论

声爆（ｓｏｎｉｃ ｂｏｏｍ）是飞行器在超声速飞行过程

中产生的一种特有的声学现象。 从形成过程来看声

爆可分为近场（ｎｅａｒ ｆｉｅｌｄ）、中场（ｍｉｄ ｆｉｅｌｄ）和远场

（ｆａｒ ｆｉｅｌｄ）。
声爆预测是指对飞机超声速飞行时产生的声爆

水平进行评估，包括对近场、中场以及远场地面的声

爆水平进行计算。 其核心是气动声学、非线性声学

以及几何声学［１０］。 综合考虑计算量和计算精度，基
于 ＣＦＤ 和声学的预测方法成为目前主流的声爆评

估方法。 该方法以近场 ＣＦＤ 求解后的过压分布为

扰动信号，通过声学的方法模拟远场声波信号。 本

文采用基于弱激波理论的波形参数法来对远场信号

进行预测，实现计算精度和计算效率的结合。
１．２　 高精度数值模拟方法

流场数值模拟方法是优化系统中的基础环节，
通过 ＣＦＤ 获得流场控制方程的解，从而为气动优化

设计提供目标函数的值。 本文采用雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方

程进行数值模拟求解，其守恒形式的表达式为

∂Ｕ
∂ｔ

＋
∂Ｆ１

∂ｘ
＋

∂Ｆ２

∂ｙ
＋

∂Ｆ３

∂ｚ
＝
∂Ｇ１

∂ｘ
＋

∂Ｇ２

∂ｙ
＋

∂Ｇ３

∂ｚ
（１）

式中： Ｕ ＝ ｛ρ，ρｕ，ρｖ，ρｗ，ρＥ｝ 为流场守恒变量；Ｅ 为

单位质量气体的总能量；Ｆ１，Ｆ２，Ｆ３ 表示无黏通量

项；Ｇ１，Ｇ２，Ｇ３ 代表黏性通量项。 本文采用团队的基

于三维 ＲＡＮＳ 方程的求解器 ＴｅＡＭＡＤ 进行计算［１１］。
１．３　 基于波形参数法的声爆远场预测

波形参数法［１２］ 最早由 Ｔｈｏｍａｓ 提出，该方法基

于几何声学推导而成，采用一系列参数对声爆的波

形进行描述。 在数学上，该方法与 Ｆ 函数方法等

价。 通过 ＣＦＤ 计算得到近场过压值后，波形参数法

模拟压力脉动的大气传播过程，同时考虑大气温度

和风的干扰，得到传播到地面的远场声爆信号。 基

本原理如图 １ 所示。

图 １　 波形参数法原理示意图

１．４　 声爆标模预测

本文采用了 ＳＢＰＷ⁃２（ｔｈｅ ｓｅｃｏｎｄ ｓｏｎｉｃ ｂｏｏｍ ｐｒｅ⁃
ｄｉｃｔｉｏｎ ｗｏｒｋｓｈｏｐ）会议［１３］ 提供的标准算例 ＬＭ１０２１
来校核程序。 作为洛克西德马丁公司设计的一款超

声速客机构型，该算例具有完整的飞行参数、近场及

大气数据，可以准确设置波形参数法的各项输入

参数。
风洞测得的近场过压值分布 （周向角 ＝ ０°，

－３０°）如图 ２ 所示。 采用 ＳＢＰＷ 官方给出的标准大

气参数对远场声爆水平进行评估。
图 ３ 和图 ４ 分别给出了波形参数法程序在 ０°和

－３０°周向角下计算得到的地面波形与 ＳＢＰＷ⁃２ 参会

数据［１４］的对比，大气条件为标准大气。 可以发现，
二者预测的地面波形外形基本重合，验证了本程序

能够精确评估声爆水平。

·２７２·
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　 　 　 图 ２　 ＬＭ１０２１ 近场过压值分布　 　 　 　 　 图 ３　 ０°周向角地面声爆波形 图 ４　 －３０°周向角地面声爆波形

２　 考虑声爆的气动优化设计系统

２．１　 优化设计系统

本文对基于离散伴随方程的气动优化设计系统

进行了改进。 通过高精度声爆评估方法求得远场声

爆值后，采用有限差分法求解声爆值对外形设计变

量的梯度，与由离散伴随方法求解的气动力的梯度

进行组装，作为权重组合的目标函数的梯度，并耦合

自由变形方法（ ｆｒｅｅ ｆｏｒｍ ｄｅｆｏｒｍ，ＦＦＤ）、基于被扰动

的表面网格采用逆距离权重插值算法 （ ｉｎｖｅｒｓｅ
ｄｉｓｔａｎｃｅ ｗｅｉｇｈｔｉｎｇ，ＩＤＷ） ［１５］、序列二次规划算法［１６］

等搭建了考虑声爆特性的高可信度气动外形优化设

计系统，优化流程如图 ５ 所示。

图 ５　 优化设计流程

２．２　 离散伴随方程

超声速客机气动优化问题往往涉及大规模设计

变量，反复调用 ＣＦＤ 求解使得高精度气动优化问题

消耗大量计算时间和成本。 而离散伴随方程法直接

采用离散的目标函数和控制方程构造离散形式的伴

随方程然后进行求解，可以得到目标函数的精确导

数，因此本文选取基于离散伴随的梯度方法求解气

动目标函数对设计变量的导数。
在气动优化设计中，目标函数 Ｈ 通常是力系

数、力矩系数等的组合，且 Ｈ 是关于表面网格、流场

变量和设计变量的函数，因此可构建如下目标函数

表达式

Ｈ ＝ Ｈ（Ｕ（ｘ），Ｇ（ｘ）） （２）
式中： ｘ 为一组关于气动外形的设计变量，通常为参

数化控制点的位移量；Ｇ（ｘ） 表示 ＣＦＤ 计算网格；当
设计变量 ｘ 确定时，由参数化方法和动网格算法可

以相继确定描述外形的表面网格和空间网格，最终

可求解获得流场解向量 Ｕ（ｘ），故气动目标函数 Ｈ
写为（２） 式形式。 通过构造伴随方程，将大规模矩

阵求逆项转化为求解线性方程组，最终得到目标函

数对 ｘ 的导数

ｄＨ
ｄｘ

＝ ∂Ｈ
∂Ｇ

－ ΨＴ ∂Ｒ
∂Ｇ

æ

è
ç

ö

ø
÷
ｄＧ
ｄｘ

（３）

式中， Ｒ 为流场残差，Ψ为伴随变量，通过求解线性

方程组（４） 得到

∂Ｒ
∂Ｕ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

Ψ ＝ ∂Ｈ
∂Ｕ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

（４）

２．３　 声爆梯度求解

为了搭建考虑声爆特性的气动优化伴随框架，
需要求解权重组合的目标函数 Ｆ ＝ＣＤ ＋ ε·Ｂ对设计

变量的梯度值，其中的权重因子 ε 用来协调声爆值

使其对总的目标函数的贡献与阻力系数相当，Ｂ 代

表远场声爆目标，即通过高精度声爆评估方法求解

得到的远场时域过压分布中的最大过压值。
即求解如下梯度值：

∂Ｆ
∂ｘ

＝
∂ＣＤ

∂ｘ
＋ ε·∂Ｂ

∂ｘ
（５）

·３７２·
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　 　 其中前一项气动目标对设计变量的梯度值通过

离散伴随方法由（３）式求解，而后一项声爆目标的

梯度值采用有限差分法求解。 采用该方法的原因如

下：首先，有限差分法梯度求解方便，足够反映目标

函数随参数变化的规律；其次，低声爆设计，更偏重

对总体布局的设计。 可以发现设计参数如机翼位

置、机舱半径、机头偏角通过影响主要激波形态而影

响全机声爆特性，而精细化设计参数如机翼翼型、扭
转角等对全机声爆强度影响相对较小，故设计变量

数目可控，用简单易操作的有限差分法便足够解决

问题。
采用有限差分法公式计算声爆梯度值 ∂Ｂ ／ ∂ｘ ＝

（Ｂｎｅｗ － Ｂ ｉｎｉ） ／ Δｘ，通过计算不同扰动步长求解得到

最优步长。
有限差分法［１７］求解精度受差分步长影响很大，

这里先对最优步长的选取进行了研究，对图 ６ 头部

ＦＦＤ 控制框站位下偏设计变量 Ｄｅｆ２分别进行 １０－１，
１０－２，…，１０－１０不同大小的扰动，通过之前搭建的高

精度声爆评估方法对被扰动的构型进行远场声爆的

评估，最终选择 １０－５为最优步长。

图 ６　 ＦＦＤ 控制框

３　 超声速公务机优化算例

３．１　 考虑声爆的机头偏转气动优化设计

为了验证建立的考虑声爆特性的气动优化设计

系统具有解决实际问题的能力，对一款超声速公务

机［１８］简化的翼身组合体构型，先后进行了考虑声爆

的机头偏转气动优化设计、机翼型面扭转气动减阻

优化设计，并对优化出的构型进行了气动特性和远

场声爆特性的校核。
初始翼身组合体构型三视图如图 ７ 所示，几何

参数见表 １。

图 ７　 初始构型

表 １　 初始构型几何参数

几何参数 数值

前缘后掠角 ／ （°） ６５．５

后缘后掠角 ／ （°） ５８

参考面积 ／ ｍ２ １２９．８１６

半展长 ／ ｍ ９．３４

外翼上反角 ／ （°） ３

展弦比 ２．７

设计点巡航马赫数为 １．６，升力系数为 ０．１１６，海
拔高度为 １８ ｋｍ，雷诺数 Ｒｅ＝ ３２．４×１０６。

通过 Ａｎｄｒｅａ［１９］ 针对超声速公务机开展的几何

参数敏感性分析，可知对于翼身组合体来说，声爆特

性受机头偏角影响很大，故对翼身组合体机头偏角

进行了考虑声爆特性和气动特性的权重优化，旨在

得到兼顾气动特性的声爆强度改善构型。
优化前后构型分别命名为 Ｉｎｉ、Ｏｐｔ１。 优化问题

定义如表 ２ 所示。 ＦＦＤ 控制框如图 ６ 所示，设计变

量为控制框垂直于 Ｘ 方向 ５ 个剖面控制点沿 Ｚ 方

向整体的移动量。
表 ２　 优化设计模型

模型 字符表示 含义 数量

目标函数 Ｍｉｎ（ＣＤ＋ε∗Ｂ）
阻力系数和声

爆值权重之和
１

设计变量
α
Ｄｅｆ

巡航迎角

剖面 Ｚ 方向位移

１
５

约束 ＣＬ ＝ ０．１１６ 定升力系数 １

目标函数中调节系数 ε＝ ０．１。 优化后 ５ 个设计

变量基本均使机头站位向下平移，使得机头呈现下

偏，并且从机头向机身方向，位移量有减小的趋势，

·４７２·
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保证了型面过渡的光顺和一定的工程实用性。
优化前后几何型面对比如图 ８ 所示，优化后构

型机头下偏，且由于站位控制面的整体上下移动，保
证了最大厚度，同时型面足够光顺。

图 ８　 优化前后几何型面对比

通过波形参数法得到的远场声爆信号，性能评

估结果见表 ３。 机头下偏导致前缘最大过压峰值降

低了 ０．９６ Ｐａ，整体声爆强度有所降低。
表 ３　 优化前后气动声爆性能对比

构型
升力系数

ＣＬ

攻角

α ／ （°）
阻力系数

ＣＤ ／ （１０
－４）

过压峰值

Δｐ ／ Ｐａ

Ｉｎｉ ０．１１６ ２．５２ １６８．３ ２７．２９

Ｏｐｔ１ ０．１１６ ２．５１ １６６．１ ２６．３３

机头一定程度的下偏，导致地面信号持续时间

减小。 低声爆构型的总信号持续时间是 １１０ ｍｓ，相
较于初始构型也有所改善。 通过表 ３ 可知优化前后

气动特性和声爆特性均有所改善。
３．２　 机翼精细化气动减阻优化设计

基于 ３．１ 节优化后的构型，进一步探索其减阻

潜力。 对机翼部分布置 ＦＦＤ 控制框（见图 ９），机翼

厚度约束示意图如图 １０ 所示。 优化目标为阻力系

数 ＣＤ 最小，优化设计变量包括来流攻角 α、控制机

翼的 ＦＦＤ 控制点的 Ｚ 向位移和 ７ 个 ＦＦＤ 控制剖面

的偏转角。 此外，在气动设计中考虑工程实际，必须

　 图 ９　 ＦＦＤ 控制框 图 １０　 翼身组合体构型的机翼

剖面厚度约束示意图

对机翼的厚度进行约束，以满足一定结构和容积要

求。 本文施加了 ２４５ 个厚度约束，分布在沿半翼展

的 ８ 个展向位置，每个剖面沿弦向均布 ３５ 个，保证

每一个约束处的相对厚度 ｔ 不小于初始值 ０．９ｔｉｎｉ。
综上，该优化问题的数学模型可描述如表 ４ 所示。

表 ４　 气动优化设计模型

模型 字符表示 含义 数量

目标函数 ＣＤ 阻力系数 １

设计变量

α
Ｘｗｉｎｇ

ＴＷ

巡航迎角

ＦＦＤ 控制点的 Ｚ 向位移

机翼扭转角

１
２２４
７

约束

ＣＬ ＝ ０．１１６

ｔ≥０．９ｔｉｎｉ
ＴＷ０

定升力系数约束

机翼厚度约束

翼根扭转角约束

１
２４５
１

优化前后构型分别命名为 Ｏｐｔ１、Ｏｐｔ２。 优化前

后全机构型的气动特性对比如表 ５ 所示，可以看出，
经过优化，全机总阻力系数减少了 １５．８×１０－４，减幅

达到 ９．５％，而升阻比达到 ７．７２；图 １１ａ）为优化前后

扭转角分布对比，内翼段扭转角增大，外翼段扭转角

有明显的减小，扭转角从翼根到翼梢呈现逐渐减小

的趋势，载荷内移，有利于诱导阻力的减小。 图

１１ｂ）为优化前后的相对厚度对比，可以看到各个站

位相对厚度均有所减小，有利于减小压差阻力。
表 ５　 优化前后气动力系数对比

构型 Ｍａ ＣＬ ＣＤ ＣＤＰ Ｋ

Ｏｐｔ１ １．６ ０．１１６ ０．０１６ ６１ ０．０１１ ５２ ６．９８

Ｏｐｔ２ １．６ ０．１１６ ０．０１５ ０３ ０．００９ ９４ ７．７２

图 １１　 优化前后特性对比

超声速巡航状态下，优化构型与初始构型机翼

上表面压力系数云图如图 １２ 所示，表面压力梯度云

图如图 １３ 所示。 能够看到，通过优化中外翼段低压

区减小，内翼段前缘因压力峰值增加而产生了新的

·５７２·
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低压区，此处压力梯度较大。 由于翼型头部半径的

增加，吸力峰值提高，吸力峰后的逆压梯度也明显增

强，使得优化构型内翼段前缘的等压线汇集。

图 １２　 初始构型和优化构　 　 图 １３　 初始构型和优化构型

型表面压力分布 表面压力梯度分布

通过机翼典型剖面的压力分布对比图 １４ 可以

看出，整体趋势是：载荷向内翼段移动，外翼段逆压

梯度降低，压力恢复相对更加平缓。 从细节来看，优
化构型的载荷内移，导致了内翼段前缘吸力峰值增

强，如图 １４ａ）所示。 而外翼段逆压梯度相对初始有

所减小，站位图 １４ｃ），压力恢复相对更加平缓；图
１４ｄ）站位吸力峰值降低，且前缘 ２０％范围内产生了

一个小顺压区，逆压梯度也小于初始构型，这也说明

了外翼段压差阻力的减小，最终有效实现全机减阻。

图 １４　 典型剖面站位压力系数分布

对图 １５ 进行了初始构型和 ２ 个优化构型的近

场压力分布及远场声爆信号对比。 近场压力分布对

比图 １５ａ）能够看出，在头部激波位置，因为 Ｏｐｔ１ 与

Ｏｐｔ２ 构型头部下偏幅度相同，故最大过压峰值相较

于 Ｉｎｉ 均有下降；第二道激波位置处， Ｏｐｔ２ 相比

Ｏｐｔ１ 构型，通过对机翼扭转角和型面的优化，在气

动特性上的收益使声爆特性有一定损失，压力峰值

相较于 Ｏｐｔ１ 有所增加，但与 Ｉｎｉ 构型相比基本相当。
从图 １５ｂ）远场声爆信号对比图中，可以看到，

头部最大过压峰值，Ｏｐｔ２ 相较于 Ｉｎｉ 有所降低，这与

近场压力分布规律相同。 整体来看，Ｏｐｔ２ 构型相较

于 Ｉｎｉ 构型，在气动得到明显减阻收益的同时，声爆

强度减小，气动和声爆特性均优于初始构型。
对于超声速客机构型来说，气动和声爆特性是

相互权衡博弈的关系，通过本节算例，可以发现气动

特性的改善会带来声爆特性的一定程度损失，故在

超声速客机设计中，应进行综合考虑气动和声爆特

性的多目标优化设计，合理考虑权重的分配，根据设

计指标的需求对设计约束进行调整。

图 １５　 近场压力分布及远场声爆信号对比

４　 结　 论

１） 对基于离散伴随方程的气动优化设计系统

进行了改进，采用基于近场 ＣＦＤ 求解和远场波形参

数法相结合的高精度声爆评估方法求得远场声爆

值，并将有限差分法求解的声爆梯度与由离散伴随

法求解的气动力的梯度进行组装，作为权重目标函

数对设计变量的梯度，并耦合自由变形参数化方法、
网格变形算法、序列二次规划算法等搭建了考虑声

爆特性的高可信度气动外形优化设计系统。
２） 利用搭建的优化设计系统，对某型超声速公

务机简化后的翼身组合体构型进行了考虑声爆的机

头偏转气动优化设计，优化目标为声爆值与阻力系

数的权重之和。 通过对机头偏转的优化，改变了机

头向下传播的激波形态，从而减小了远场声爆最大

过压值，同时维持了一定气动效率，证明了所搭建系

统有同时对气动和声爆特性进行梯度优化的能力。
３） 基于声爆强度改善构型，对机翼进行了考虑

大规模设计变量和几何约束的精细化气动减阻设

计，设计结果表明全机气动阻力有效减小，载荷内

·６７２·
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移，表面压力分布形态改善， 外翼段压差阻力减小。
同时发现机翼处气动优化带来的减阻收益会造成声

爆特性一定的损失，但仍优于初始构型，证明了优化

系统的有效性。
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