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摘 要：高超声速宽速域飞行器需要从地面零速滑跑起飞，经历亚声速起飞、跨声速/超声速爬升,直至高超声速巡航等多个飞行

阶段，因此，除了需要保证高超声速性能以外，还必须兼顾满足工程需求的亚、跨和超声速气动特性。首先，本文提出了一种基于

代理模型的高效多目标优化新算法，结合新算法和RANS方程求解器、几何参数化、网格自动生成等技术发展了一套宽速域翼型

多目标优化设计方法。然后，进行了兼顾跨声速与高超声速气动性能的翼型多目标气动优化设计，优化获得了包含58个翼型的

Pareto最优化解集。本文分析了Pareto前沿上的优化翼型，对宽速域翼型协调跨声速与高超声速气动性能的机理进行了总结。
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高超声速宽速域飞行器实际飞行中必然要经历亚声速

起飞、跨声速/超声速爬升，直到高超声速巡航的多个飞行

阶段。其飞行速域之宽、空域之广，对气动外形设计提出了

巨大的挑战。除了需要保证高超声速性能以外，宽速域飞

行器还必须兼顾满足工程需求的亚、跨和超声速气动特性。

因此，具备优良的宽速域气动性能是此类飞行器设计的基

础和体现其优势的决定性因素。然而，适应各个速度阶段

气动性能的最佳气动外形/构型往往是相互矛盾的，保证良

好的气动性能所要求的外形/构型也存在很大不同，使得以

试凑法和反设计方法为代表的传统设计方法难以满足此类

飞行器气动设计的严苛要求。因此，将计算流体力学

(CFD）数值模拟与优化算法结合，开展飞行器宽速域气动

优化设计方法研究显得十分必要。

随着高超声速飞行器对宽速域气动性能的需求，近年

来有学者开展了兼顾不同速域气动性能的宽速域翼型优化

设计研究[1-4]。然而据调研所知，这些宽速域翼型设计工作

中大多数采用单目标或加权系数多目标的优化设计方法找

到了一个较优的解。宽速域翼型气动设计是一个典型的多

目标设计问题，也是一个较新的领域，直接进行多目标优化

设计以获得各不同目标的Pareto前沿是很有必要的。这将

有助于设计人员掌握宽速域流动机理，理解各不同速域气

动性能相互矛盾的机制，从而形成新的设计准则，并找到更

好的协调各速域气动性能的外形。因此，发展Pareto解集[5]

多目标优化设计方法，构造宽速域翼型优化设计的多目标

Pareto最优解集是十分有必要的。

代理优化算法[6-8]通过建立优化目标关于设计变量的

近似模型，能够大大提高优化设计效率。目前，代理优化算

法得到航空航天领域研究人员的广泛重视，已应用于各类

飞行器的气动优化设计问题中[9-15]。

近年来，代理模型被成功引入到翼型和复杂外形的多

目标气动优化设计中[16-17]，这些多目标气动优化设计方法

大多采用如下思路：建立不同目标的代理模型用以直接替

代CFD分析，采用多目标遗传算法等传统多目标优化算法

在代理模型上进行多目标优化，评估优化获得的前沿作为

设计结果。该方法通过建立代理模型替代CFD分析能够

大大降低计算成本，然而，为了获得足够精确的代理模型，

往往需要大量的样本点用于建模，其优化效率仍有待

改进。
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21世纪以来，国内外的研究人员在基于代理模型的多

目标进化算法领域已经开展了较深入研究，并取得了一些

有意义的研究成果[18]。Knowles[19]提出了将高效全局优化

方法（EGO[20]）与切比雪夫聚合方法相结合的ParEGO，该算

法在建立不同目标的代理模型以后，在每一次迭代中通过

随机选取的目标权重系数将多目标问题转换为单目标问题

寻 优 ，找 到 的 点 用 以 更 新 代 理 模 型 。 Keane[21] 和

Emmerich[22]等提出了multi-EI和EHVI加点准则，将原本用

于单目标优化问题的期望改进（EI）和概率改进（PI）推广到

了多目标优化中。Beume[23]和 Ponweiser[24]等发展了 SMS-

EMOA 和 SMS-EGO 算法，将最大化超体积作为子优化目

标来指导加点。这些工作能够提高传统的无代理模型辅助

的多目标优化算法的优化效率，但是它们在每次迭代中只

添加一个新增样本点来更新代理模型，整个Pareto前沿不

能在一次迭代中得到充分的探索。为此，张青富[25]等将

MOEA/D[26]与代理模型相结合，提出了 MOEA/D-EGO，

Lin[27]和Silver[28]等采用类似思路发展了MOBO/D，sMOEA/

D，这些算法能够在一次迭代中同时添加多个样本点，可进

一步提高优化效率。但是，这些算法主要针对无约束优化，

而实际工程设计中大多数为带约束问题。因此亟待发展带

约束处理能力的高效多目标优化算法。

本文发展了一套高超声速飞行器宽速域翼型优化设计

新方法。首先介绍了课题组新提出的基于Kriging代理模

型的多目标进化算法[29](SBMO），该算法能够在建立代理模

型后由多目标加点准则在一代中产生多个新样本点促进代

理模型的高效进化，并实现了约束处理。结合新算法和

RANS方程求解器、几何参数化、网格自动生成等技术，发

展了一套高效全局的宽速域翼型气动优化设计新方法。采

用提出的多目标优化设计方法开展了兼顾跨声速和高超声

速气动性能的宽速域翼型优化设计研究。通过优化设计得

到了包含一系列优化翼型的翼型簇。对Pareto最优化解集

中的翼型进行研究，分析了宽速域翼型兼顾跨声速与高超

声速气动性能的空气动力学原理。

1 基于代理模型的多目标气动优化设计新
方法
1.1 SBMO算法

SBMO通过对不同目标建立代理模型，在寻找子代的

过程中产生一系列不同的权重，将子代的搜索过程分解为

一系列子优化问题，从而大大减小了样本点分析的次数。

通过建立代理模型并分解组合的思路能够在子优化中直接

采用单目标约束处理方法。将SBMO算法与作者所在团队

开发的 SurroOpt[30]软件平台结合，发展了基于代理模型的

多目标气动优化设计方法。图1为多目标优化设计流程示

意图。以下分别对SBMO算法中使用的Kriging代理模型、

多目标问题分解策略和加点准则进行介绍。

1.2 Kriging代理模型[6，31]

目前，国内外已经发展了包括多项式响应面（RSM）、

Kriging模型、径向基函数（RBFs）、神经网络（NN）、支持向

量回归（SVR）等多种代理模型方法。其中Kriging代理模

型具有对非线性函数的良好近似能力和独特的误差估计功

能，近年来受到了航空航天领域研究人员的广泛重视。本

文采用普通Kriging模型作为代理模型。假定优化问题有d

个设计变量，样本点 x处的响应值为 y。现有 n个样本点及

其响应值 ：

S = [ x(1),…, x(n ) ]T ∈ Rn × d, x = [ x1,…, xd] ∈ Rd (1)

yS = [ y(1),…, y(n ) ]T = [ y (x(1) ),…, y (x(n ) ) ]T ∈ Rn (2)

建立代理模型的目的就是通过现有的样本点数据集(S,

yS)构建一个真实响应值的近似模型 ŷ (x )。其将真实响应值

看作关于设计变量的一个随机过程：

Y (x) = β0 + Z (x ) (3)

式中：β0是一个未知的常数，Z (x )是一个静态随机过程，其

均值为0，方差表示如下：

Cov [ Z (x ),Z (x′) ] = σ2R (x, x′) (4)

式中：σ2是随机过程Z (x )的方差 ，R (x, x′)表示空间相关函

数, 它只与两点间的距离有关。

假设某一未知点处的函数预测值可以用已知样本点集

yS的线性组合表示：

ŷ (x) = wTyS (5)

式中：w = [ w(1),⋯,w(n ) ]T 是已有数据集的一系列权重系数。

其响应值 yS =[ y(1),⋯, y(n ) ]T 对应一系列随机分布 YS =
[Y (1),⋯,Y (n ) ]T, 把 ŷ (x )也看作是随机的, 最小化其MSE：

MSE [ ŷ (x) ]=E [ (wTYS -Y (x ) )2] (6)

由无偏估计，Kriging模型的预测值表示如下：

ŷ (x) = β̂ + rT (x)      R-1 (yS - β0F )
= :Vkrig

(7)

其中：

β̂ = (FTR-1F )-1 FTR-1yS
F = [1,⋯,1]T ∈ Rn,
R: = (R (x(i) ), x( j ) ) i, j ∈ Rn × n

r: = (R (x(i) ), x ) ) i, ∈ Rn

(8)

矢量Vkrig ∈ Rn 只由已知的样本点集确定，其在Kriging
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模型训练的时候已经确定。当Vkrig 确定以后，预测未知点x

处的响应值 y只需要计算 rT (x)。从而，Kriging模型预测值

的MSE表示如下:

MSE { ŷ (x) }≡
ŝ2 (x)=σ2 {1.0-rTR-1r+(rTR-1F-1) /FTR-1F } (9)

1.3 多目标问题的分解策略

SBMO只针对m个优化目标建立代理模型，通过分解策

略将多目标优化问题转换为NG单目标优化问题，这些子优

化问题是通过已有的不同目标函数的代理模型构造出来的，

无须对每一代中不同权重重新构造NG个新的代理模型。这

样处理能提高优化效率，同时也使得约束处理更为方便。

本文采用切比雪夫聚合方法将多目标问题分解为一系

列的单目标优化子问题，其公式如下：

f te (x|λ) = max1 ≤ i ≤ m { λi ( fi (x ) - zi * ) } (10)

式中：zi * = ( zi *,⋯, zm * )是目标空间的参考点。本文选取不

同目标函数的 Kriging 模型预测值的最小值作为参考点。

简单起见，假设这些目标相互独立。此时，不同的优化目标

可以表示为:

fj (x ) ∼ N ( f ̂ j (x ), ŝ j 2 (x ) ), j = 1,⋯,m (11)

采用切比雪夫聚合有：

λj [ fj (x ) - zj * ] ∼ N{λj ( f ̂ j (x ) - zj * ), [ λj ŝj (x ) ]2} (12)

yS = [ y(1),…, y(n ) ]T = [ y (x(1) ),…, y (x(n ) ) ]T ∈ Rn (13)

1.4 多目标加点准则

采用分解聚合方法生成一系列的子问题后，需要构造

适当的加点准则来选择新的样本点。下面介绍采用切比雪

夫聚合方法构造的最小化代理模型加点准则(MSP加点准

则)和改善期望加点准则(EI加点准则)。

(1) MSP加点准则

图1 SBMO算法示意图

Fig.1 Sketch of surrogate-based multi-objective optimization method
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以两目标最小化优化问题为例，SBMO中采用的MSP

加点准则对应的第 i（i = 1,⋯,NMSP）个子优化问题定义

如下：

min. F i (x )=max { λi

1 | f ̂1 (x )-z *1 |,λi

2 | f ̂2 (x )-z *2 | }
s.t. G (x )=ĝ1 (x),…, ĝng (x )T ≥ 0

x= (x1 ,…, xd )T ∈∏j=1
d [ aj, bj] (14)

式中：f ̂i (x)和 ĝi (x)分别为目标函数和约束函数的代理模型

预测值。采用单目标代理优化加点准则中使用的混合子优

化及其约束处理方法[6]，就能获得上述N MSP个子优化问题

的最优解。将这N MSP个最优解作为新一代种群的全部（或

部分），对其进行并行评估，用以更新代理模型。

(2) EI加点准则

针对多目标问题的EI加点准则。以两目标问题为例，

对第 i个子优化问题来说, EI 函数可以定义为:

Ei [ I (x ) ] =

ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

[ yi min - ŷi (x ) ]Φ ( y
i min - ŷi (x )
ŝi (x ) )+

ŝi (x )ϕ ( y
i min - ŷi (x )
ŝi (x ) ) , ŝi (x )>0 (15)

0 , ŝi (x )=0
其中：

yi (x ) = max { λ1 i ( f ̂1 (x ) - z1 * ),λ2 i ( f ̂2 (x ) - z2 * ) } (16)

式中：Φ ( ⋅ )和ϕ ( ⋅ )分别为标准正态分布的累积分布函数

和概率密度分布函数，yimin为第 i个子优化问题中已有样本

点中的最小值，yi (x )为子优化问题目标函数的模型预测

值。ŝi (x )的推导见参考文献[25]。

对于带约束优化问题，可以给约束函数也建立代理模型

ĝj (x)并假定对应的约束函数Gj (x)也是随机分布的, 其具有

均值 ĝj (x)和方差 sg, j (x)。在未知点满足约束的概率为：

P [Gj (x ) ≥ 0 ] = 1 - Φ ( - ĝj (x )
sg, j (x ) ) , j = 1,⋯, ng (17)

因此，带约束的 EI 加点准则即为求解如下子优化

问题：

max. ξi (x ) = Ei [ I (x) ] ⋅∏j = 1
ng P [ ]Gj ≥ 0

s.t. x = (x1,…, xd )T ∈∏j = 1
d [ aj,bj]

(18)

该子问题往往是一个多极值的全局优化问题，为了保

证优化效果，对于每一个子问题，同时采用包含遗传算法,

多起点Hooke&Jeeves和梯度优化算法的混合子优化方法[6]

来寻找最优点 (x* )i。通过求解一系列子优化问题，获得NG
个新的样本点。

（3）组合加点准则

MSP加点准则基于的假设是Kriging模型足够精确，当

优化空间十分复杂或者初始样本点选取的比较少时，MSP

很容易陷入局部最优而无法找到全局最优解。EI加点准则

能够避免陷入局部最优，但是当该方法趋近最优点时存在

收敛缓慢的问题。因此，通过将两种加点准则结合的组合

加点准则在单目标优化问题中得到了发展和应用。该方法

通过在一次迭代中同时采用多种加点准则来避免单一加点

准则的缺陷，并且借助高性能并行计算能够同时评估一次

加点获得的多个样本点，从而提高优化效率。本文将组合

加点准则的思路引入提出的多目标优化中，在一次加点过

程中，同时使用MSP和EI加点准则，对于两种加点准则分

别采用独立的优化目标权重矢量组合 λi = (λi 1,⋯,λi m ), i =
1,⋯,NMSP与λi = (λi 1,⋯,λi m ), i = 1,⋯,NEI构造子问题，分别

获得N MSP和N EI个新增样本点，此时每一代新增样本点数

为Nnew = N MSP + NEI。

2 宽速域翼型气动优化设计方法
2.1 CFD数值模拟

准确、高效并且鲁棒的CFD求解器对于气动优化设计至

关重要。这里对宽速域气动优化设计中采用的RANS方程求

解器进行验证，分别对RAE2822翼型和高超声速方形弹体绕

流进行模拟，将结果与试验数据对比，从而验证所采用的

CFD求解器对于从跨声速到高超声速流动的求解准确性。

(1) 二维跨声速流动数值模拟验证

对RAE2822翼型在跨声速下进行CFD数值模拟，计算

网格如图2所示，计算状态为马赫数Ma= 0.734,雷诺数Re=
6.5× 105,α= 2.79°。流场求解采用 Roe 离散格式和两方程

k-ω SST 湍流模型。图3为计算的翼型压力系数分布与实

难值的对比，表 1为数值模拟获得的力系数与试验值对比

结果。可见，数值模拟获得的压力系数分布与试验结果吻

合良好，升力系数十分接近试验值，阻力系数与力矩系数计

算值稍微偏大，但处于合理的范围内。

（2）方形弹体算例[32]

对方形弹体绕流进行数值模拟：计算状态为 Ma=
4.5,Re= 1.312× 107,γ= 0o，其中，γ表示弹体的滚转角。流场

求解采用 AUSM 离散格式和两方程 k-ω SST 湍流模型。

图4为流场模拟所采用的结构网格示意图，图5为不同迎角

力系数和力矩系数计算结果与试验结果的对比。可见计算

结果与试验结果的法向力系数和力矩系数符合良好。由于

计算中采用了全湍流模型，因此轴向力系数趋势相同但有
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一定的偏差。此处的计算状态为马赫数4.5，严格来说还不

是处在典型的高超声速流动状态（Ma > 5.0）。但目前能够

获得的高超声速试验结果非常有限，而该外形的试验比较

完整并且马赫数也已经十分接近高超声速范围，一定程度

上验证了计算程序在高超声速状态下的求解精度。

2.2 CST几何参数化方法[33-34]

美国波音公司的Kulfan等提出了一种基于型函数/类

函数变换的参数化方法(CST)，参数具有明确的几何意义，

控制参数少，适应性强，精度好。

采用CST函数方法对翼型进行参数化的表达式如下：

（1）上表面

yu =C (x )⋅Sl (x)+x⋅yTEU (19)

（2）下表面

y l =C (x)⋅Sl (x)+x⋅yTEl (20)

式中：C (x)为类函数；S (x)为型函数；yTEU，yTEl分别为上下表

面后缘的
  y 坐标。

图2 RAE2822翼型计算网格

Fig.2 RAE2822 airfoil meshes

图3 RAE2822翼型计算压力分布与试验值对比

Fig.3 Comparison of pressure coefficients distribution of

RAE2822 airfoil

表1 RAE2822翼型力系数计算结果与试验值对比

Table 1 Comparison of force coefficients of RAE2822 airfoil

项目

CL

CD

Cm

EXP.

0.803

0.0168

-0.0990

PMNS2D

0.802

0.0178

-0.0902

图4 方形弹体表面网格示意图

Fig.4 Surface grid for a square-section-shape missile

图 5 方形弹体力系数的计算值与试验值的对比(Ma=4.5,Re=1.312×107,γ=0o)
Fig.5 Comparison of computed force coefficients and experimental data for a square-section-shape missile

(Ma=4.5,Re=1.312×107,γ=0o)

本文采用的是8阶CST参数化方法，共18个设计变量。

3 宽速域翼型气动优化设计研究
以 NACA64A-204 翼型为基准翼型，将跨声速和高超

声速两个设计状态的升阻比关于基准机翼的升阻比进行归

一化作为优化目标，将两个设计状态的升阻比和升力系数

以及翼型厚度作为约束。跨声速设计状态：Ma=0.8，Re=

7.6 × 106，α=1.5°；高超声速设计状态：Ma=6.0，Re=4.23 ×
106，α=5°。采用本文发展的宽速域气动优化设计方法，开

展高超声速飞行器宽速域翼型多目标气动优化设计。优化

问题的数学模型表述为：

min. fobj1 (x)=-(CL /CD)
Ma=0.8

/ (CL /CD)
Ma=0.8,baseline

fobj2 (x)=-(CL /CD)
Ma=6.0

/ (CL /CD)
Ma=6.0,baseline

s.t. (CL /CD)
Ma=0.8

>(CL /CD)
Ma=0.8,baseline

(CL /CD)
Ma=6.0

>CL /CD Ma=6.0,baseline

CL, Ma=0.8 > CL, Ma=0.8,baseline , CL, Ma=6.0 > CL, Ma=6.0,baseline

| t-tbaseline |<0.02× tbaseline

x=( x1,…, x18)T ∈∏j=1

18 [ 0.5×xj,baseline,1.5×xj,baseline]

(21)

式中：CL,Ma = 0.8和CD,Ma = 0.8分别为优化翼型在跨声速下的升

力与阻力系数，CL,Ma = 6.0和CD,Ma = 6.0分别为优化翼型在高超

声速下的升力与阻力系数，t为优化翼型的最大厚度，x =
(x1,⋯, x18 )T 为设计变量（CST 参数化参数）。下标带有

“baseline”的符号表示基准机翼的数据，其中，设计空间上

下界为基准翼型设计变量上下浮动50%。

在优化过程中，通过LHS选取初始样本点100个，采用

本文发展的SBMO优化算法和组合加点准则，每一代加点

12个（其中EI加点两个，MSP加点 10个，EI采用权重系数

{(0,1), (1,0)}，MSP的权重系数使用拉丁超立方抽样在 0~1

之间随机生成），总样本点数为400。

图 6为Pareto多目标宽速域气动优化设计在优化过程

中所添加的所有样本点在目标空间的分布，其中蓝色正方

形为初始样本点，橙色三角形为加点过程新增样本点，红色

正方形为优化最终获得的近似Pareto前沿。可见，优化前

沿快速向前推进，只经过了 400次样本点评估就获得了质

量较好的近似Pareto前沿。图 7为Pareto多目标优化获得

的结果在目标空间的分布图，结果表明，Pareto多目标优化

设计只用了400次样本点评估就获得了包含58个优化结果

的非支配解集，优化效率显著提升。但Pareto多目标优化

设计获得的近似Pareto前沿上的分布性有待进一步改进。

为了更直观地展示优化结果，从近似Pareto前沿上选取

最边界的两个翼型和中间的一个翼型进行评估和分析，如图

8所示。图9为选取的三个优化翼型的几何外形对比。其中

opt1是Pareto前沿上高超声速气动性能最好的翼型，opt2是

超声速和高超声速气动性能得到较好权衡的翼型，opt3 是

Pareto前沿上跨声速气动性能最好的翼型。从外形来看，选

取的三个翼型的前缘半径相比基准翼型均减小。其中 opt1

与opt2翼型的最大厚度明显后移，且下表面型线与基准翼型

相比有较大改变，呈现出前后缘附近向内凹的特征。而opt3

图6 Pareto多目标优化历程

Fig.6 Convergence of Pareto multi-objective optimization

图7 优化获得的Pareto前沿

Fig.7 Pareto front obtained by optimization
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一定的偏差。此处的计算状态为马赫数4.5，严格来说还不

是处在典型的高超声速流动状态（Ma > 5.0）。但目前能够

获得的高超声速试验结果非常有限，而该外形的试验比较

完整并且马赫数也已经十分接近高超声速范围，一定程度

上验证了计算程序在高超声速状态下的求解精度。

2.2 CST几何参数化方法[33-34]

美国波音公司的Kulfan等提出了一种基于型函数/类

函数变换的参数化方法(CST)，参数具有明确的几何意义，

控制参数少，适应性强，精度好。

采用CST函数方法对翼型进行参数化的表达式如下：

（1）上表面

yu =C (x )⋅Sl (x)+x⋅yTEU (19)

（2）下表面

y l =C (x)⋅Sl (x)+x⋅yTEl (20)

式中：C (x)为类函数；S (x)为型函数；yTEU，yTEl分别为上下表

面后缘的
  y 坐标。

图2 RAE2822翼型计算网格

Fig.2 RAE2822 airfoil meshes

图3 RAE2822翼型计算压力分布与试验值对比

Fig.3 Comparison of pressure coefficients distribution of

RAE2822 airfoil

表1 RAE2822翼型力系数计算结果与试验值对比

Table 1 Comparison of force coefficients of RAE2822 airfoil

图4 方形弹体表面网格示意图

Fig.4 Surface grid for a square-section-shape missile

图 5 方形弹体力系数的计算值与试验值的对比(Ma=4.5,Re=1.312×107,γ=0o)
Fig.5 Comparison of computed force coefficients and experimental data for a square-section-shape missile

(Ma=4.5,Re=1.312×107,γ=0o)

本文采用的是8阶CST参数化方法，共18个设计变量。

3 宽速域翼型气动优化设计研究
以 NACA64A-204 翼型为基准翼型，将跨声速和高超

声速两个设计状态的升阻比关于基准机翼的升阻比进行归

一化作为优化目标，将两个设计状态的升阻比和升力系数

以及翼型厚度作为约束。跨声速设计状态：Ma=0.8，Re=

7.6 × 106，α=1.5°；高超声速设计状态：Ma=6.0，Re=4.23 ×
106，α=5°。采用本文发展的宽速域气动优化设计方法，开

展高超声速飞行器宽速域翼型多目标气动优化设计。优化

问题的数学模型表述为：

min. fobj1 (x)=-(CL /CD)
Ma=0.8

/ (CL /CD)
Ma=0.8,baseline

fobj2 (x)=-(CL /CD)
Ma=6.0

/ (CL /CD)
Ma=6.0,baseline

s.t. (CL /CD)
Ma=0.8

>(CL /CD)
Ma=0.8,baseline

(CL /CD)
Ma=6.0

>CL /CD Ma=6.0,baseline

CL, Ma=0.8 > CL, Ma=0.8,baseline , CL, Ma=6.0 > CL, Ma=6.0,baseline

| t-tbaseline |<0.02× tbaseline

x=( x1,…, x18)T ∈∏j=1

18 [ 0.5×xj,baseline,1.5×xj,baseline]

(21)

式中：CL,Ma = 0.8和CD,Ma = 0.8分别为优化翼型在跨声速下的升

力与阻力系数，CL,Ma = 6.0和CD,Ma = 6.0分别为优化翼型在高超

声速下的升力与阻力系数，t为优化翼型的最大厚度，x =
(x1,⋯, x18 )T 为设计变量（CST 参数化参数）。下标带有

“baseline”的符号表示基准机翼的数据，其中，设计空间上

下界为基准翼型设计变量上下浮动50%。

在优化过程中，通过LHS选取初始样本点100个，采用

本文发展的SBMO优化算法和组合加点准则，每一代加点

12个（其中EI加点两个，MSP加点 10个，EI采用权重系数

{(0,1), (1,0)}，MSP的权重系数使用拉丁超立方抽样在 0~1

之间随机生成），总样本点数为400。

图 6为Pareto多目标宽速域气动优化设计在优化过程

中所添加的所有样本点在目标空间的分布，其中蓝色正方

形为初始样本点，橙色三角形为加点过程新增样本点，红色

正方形为优化最终获得的近似Pareto前沿。可见，优化前

沿快速向前推进，只经过了 400次样本点评估就获得了质

量较好的近似Pareto前沿。图 7为Pareto多目标优化获得

的结果在目标空间的分布图，结果表明，Pareto多目标优化

设计只用了400次样本点评估就获得了包含58个优化结果

的非支配解集，优化效率显著提升。但Pareto多目标优化

设计获得的近似Pareto前沿上的分布性有待进一步改进。

为了更直观地展示优化结果，从近似Pareto前沿上选取

最边界的两个翼型和中间的一个翼型进行评估和分析，如图

8所示。图9为选取的三个优化翼型的几何外形对比。其中

opt1是Pareto前沿上高超声速气动性能最好的翼型，opt2是

超声速和高超声速气动性能得到较好权衡的翼型，opt3 是

Pareto前沿上跨声速气动性能最好的翼型。从外形来看，选

取的三个翼型的前缘半径相比基准翼型均减小。其中 opt1

与opt2翼型的最大厚度明显后移，且下表面型线与基准翼型

相比有较大改变，呈现出前后缘附近向内凹的特征。而opt3

图6 Pareto多目标优化历程

Fig.6 Convergence of Pareto multi-objective optimization

图7 优化获得的Pareto前沿

Fig.7 Pareto front obtained by optimization
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翼型的下表面前缘附近与基准机翼比较相似，但在上表面前

缘附近opt3翼型相比基准翼型更向内凹。

表2列出了基准翼型和选取的三个优化翼型的优化目

标以及约束的对比。结果表明，三个优化翼型的跨声速和

高超声速升阻比都有所提升，所有约束严格满足。其中，

opt1侧重提升高超声速气动特性，其高超声速升阻比提升

了 102%；opt3侧重提升跨声速气动特性，其跨声速升阻比

提升了27%。

图 10和图 11为跨声速设计状态下基准翼型和三个优化

翼型的表面压力分布对比和压力云图对比。三个优化翼型均

消除了基准翼型上表面中部的激波，阻力系数相比基准翼型

都减小。opt1翼型的上表面前缘附近收缩太过剧烈，导致流

动在上表面前缘附近出现了一道较强的激波，不仅损失了升

力还增加了阻力，其跨声速升阻比在三个优化翼型中最小。

opt2翼型在上表面前缘虽然未形成明显的激波，其阻力系数

较小，但流动在opt2翼型前缘附近显著减速，压力分布塌陷，

导致升力不足，opt2翼型的跨声速升阻比适中。opt3翼型上

表面压力分布在跨声速下呈现出无激波形态，其阻力系数较

小，而且上表面压力分布比较丰满，较好地保持了升力系数，

其跨声速升阻比是三个优化翼型中最大的。图12为三个优

化翼型的表面压力分布对比压力云图对比，图 13为高超声

速设计状态下基准翼型。opt1与 opt2翼型上表面前缘向内

凹，减小了头部张角，有利于减小高超声速状态下的阻力。

opt1与 opt2翼型的下表面前、后缘均向内凹，它们的下表面

压力分布在高超声速下呈现出多级压缩的特征：首先流动接

图8 从Pareto前沿上选取的三个优化翼型示意图

Fig.8 Three optimized airfoils selected from the approximate

Pareto front obtained by optimization

表2 基准翼型和典型优化翼型的气动特性对比

Table 2 Comparison of aerodynamic performance for

baseline and typical optimized profile

翼型

NACA
64A-204

opt1

opt2

opt3

Ma=0.8，α=1.5°

升阻比

68.06

68.90/
+1.2%

82.10/
+20.6%

86.46/
+27.0%

升力

系数

0.6387

0.6389

0.6500

0.6887

阻力

系数

0.00938

0.00927

0.00792

0.00797

Ma=6，α=5°

升阻比

2.68

5.42/
+102.2%

5.25/
+95.9%

3.64/
+35.8%

升力

系数

0.0450

0.0554

0.0548

0.0506

阻力

系数

0.01679

0.01022

0.01044

0.01390

翼型

厚度

0.04

0.0396

0.0396

0.0398

图10 跨声速状态下优化翼型与基准翼型的气动力特性

对比(Ma=0.8，Re=7.6×106，α=1.5∘)
Fig.10 Comparison of pressure coefficients distribution of

baseline NACA64A-204 and optimized profile

图9 基准翼型和Pareto前沿上典型翼型的外形对比

Fig.9 Comparison of shape between baseline and

typical airfoils on the Pareto front
触翼型前缘经历第一次压缩，然后马上膨胀，在翼型中部经

历第二次压缩，紧接着再次膨胀，最后在下表面尾缘经历最

后一次压缩。这种压力分布的特点是：下表面前缘的膨胀波

有利于削弱前缘激波，减小阻力，但会损失升力，而下表面中

部与尾缘的加载弥补了升力的损失。在高超声速下 opt1与

opt2翼型具有更高的升阻比，而 opt3翼型前缘较钝，高超声

速状态下激波阻力较大，升阻比明显更小一些。上述分析结

果表明，相比于基准翼型，Pareto多目标宽速域气动优化设

计获得的一系列优化翼型在跨声速和高超声速设计状态的

升阻特性都得到了改善，并且优化设计结果对不同马赫数的

气动特性各有侧重，能够在工程设计中给设计人员提供更多

的决策选项。

4 结论
本文提出了一种基于代理模型的多目标优化算法

(SBMO)。以多目标算法为基础发展了宽速域翼型多目标

优化设计方法，进行了兼顾跨声速和高超声速气动性能的

宽速域翼型多目标优化设计研究，得到一系列优化翼型。

本文的一些研究结论如下：

（1）SBMO多目标优化算法的效率显著高于NSGA-II。

在气动优化设计的工程应用中，尤其是采用昂贵的高可信

度数值模拟时，提出的SBMO多目标优化算法优势十分明

显，具有很好的应用前景。

（2）翼型下表面前后缘向内凹时，高超声速状态下翼

型下表面压力分布会呈现出多级压缩的特征，有利于在高

图12 高超声速状态下优化翼型与基准翼型的气动力特性对比 (Ma=6.0,Re=4.23×106,α=5.0∘)
Fig.12 Comparison of pressure contour of baseline NACA64A-204 and optimized profile (Ma=6.0,Re=4.23×106,α=5.0∘)

图11 跨声速状态下优化翼型与基准翼型的气动力特性对比(Ma=0.8,Re=7.6×106,α=1.5∘)
Fig.11 Comparison of pressure contour of baseline NACA64A-204 and optimized profile (Ma=0.8,Re=7.6×106,α=1.5∘)
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翼型的下表面前缘附近与基准机翼比较相似，但在上表面前

缘附近opt3翼型相比基准翼型更向内凹。

表2列出了基准翼型和选取的三个优化翼型的优化目

标以及约束的对比。结果表明，三个优化翼型的跨声速和

高超声速升阻比都有所提升，所有约束严格满足。其中，

opt1侧重提升高超声速气动特性，其高超声速升阻比提升

了 102%；opt3侧重提升跨声速气动特性，其跨声速升阻比

提升了27%。

图 10和图 11为跨声速设计状态下基准翼型和三个优化

翼型的表面压力分布对比和压力云图对比。三个优化翼型均

消除了基准翼型上表面中部的激波，阻力系数相比基准翼型

都减小。opt1翼型的上表面前缘附近收缩太过剧烈，导致流

动在上表面前缘附近出现了一道较强的激波，不仅损失了升

力还增加了阻力，其跨声速升阻比在三个优化翼型中最小。

opt2翼型在上表面前缘虽然未形成明显的激波，其阻力系数

较小，但流动在opt2翼型前缘附近显著减速，压力分布塌陷，

导致升力不足，opt2翼型的跨声速升阻比适中。opt3翼型上

表面压力分布在跨声速下呈现出无激波形态，其阻力系数较

小，而且上表面压力分布比较丰满，较好地保持了升力系数，

其跨声速升阻比是三个优化翼型中最大的。图12为三个优

化翼型的表面压力分布对比压力云图对比，图 13为高超声

速设计状态下基准翼型。opt1与 opt2翼型上表面前缘向内

凹，减小了头部张角，有利于减小高超声速状态下的阻力。

opt1与 opt2翼型的下表面前、后缘均向内凹，它们的下表面

压力分布在高超声速下呈现出多级压缩的特征：首先流动接

图8 从Pareto前沿上选取的三个优化翼型示意图

Fig.8 Three optimized airfoils selected from the approximate

Pareto front obtained by optimization

表2 基准翼型和典型优化翼型的气动特性对比

Table 2 Comparison of aerodynamic performance for

baseline and typical optimized profile

图10 跨声速状态下优化翼型与基准翼型的气动力特性

对比(Ma=0.8，Re=7.6×106，α=1.5∘)
Fig.10 Comparison of pressure coefficients distribution of

baseline NACA64A-204 and optimized profile

图9 基准翼型和Pareto前沿上典型翼型的外形对比

Fig.9 Comparison of shape between baseline and

typical airfoils on the Pareto front
触翼型前缘经历第一次压缩，然后马上膨胀，在翼型中部经

历第二次压缩，紧接着再次膨胀，最后在下表面尾缘经历最

后一次压缩。这种压力分布的特点是：下表面前缘的膨胀波

有利于削弱前缘激波，减小阻力，但会损失升力，而下表面中

部与尾缘的加载弥补了升力的损失。在高超声速下 opt1与

opt2翼型具有更高的升阻比，而 opt3翼型前缘较钝，高超声

速状态下激波阻力较大，升阻比明显更小一些。上述分析结

果表明，相比于基准翼型，Pareto多目标宽速域气动优化设

计获得的一系列优化翼型在跨声速和高超声速设计状态的

升阻特性都得到了改善，并且优化设计结果对不同马赫数的

气动特性各有侧重，能够在工程设计中给设计人员提供更多

的决策选项。

4 结论
本文提出了一种基于代理模型的多目标优化算法

(SBMO)。以多目标算法为基础发展了宽速域翼型多目标

优化设计方法，进行了兼顾跨声速和高超声速气动性能的

宽速域翼型多目标优化设计研究，得到一系列优化翼型。

本文的一些研究结论如下：

（1）SBMO多目标优化算法的效率显著高于NSGA-II。

在气动优化设计的工程应用中，尤其是采用昂贵的高可信

度数值模拟时，提出的SBMO多目标优化算法优势十分明

显，具有很好的应用前景。

（2）翼型下表面前后缘向内凹时，高超声速状态下翼

型下表面压力分布会呈现出多级压缩的特征，有利于在高

图12 高超声速状态下优化翼型与基准翼型的气动力特性对比 (Ma=6.0,Re=4.23×106,α=5.0∘)
Fig.12 Comparison of pressure contour of baseline NACA64A-204 and optimized profile (Ma=6.0,Re=4.23×106,α=5.0∘)

图11 跨声速状态下优化翼型与基准翼型的气动力特性对比(Ma=0.8,Re=7.6×106,α=1.5∘)
Fig.11 Comparison of pressure contour of baseline NACA64A-204 and optimized profile (Ma=0.8,Re=7.6×106,α=1.5∘)
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超声速下增升减阻。

未来还有许多需要改进和值得研究的方向：（1）SBMO

对多目标（三目标及以上）优化问题的处理能力；（2）SBMO

与MOEA/D-EGO等现有类似算法进行对比；（3）更为高效

鲁棒的多目标加点准则；（4）提高优化解集的均匀性；（5）

SBMO在复杂外形气动优化设计中的应用研究。
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Abstract: The hypersonic wide-Mach-number-range vehicle needs to take off from ground with zero speed, go

through transonic, supersonic climb, up to hypersonic cruise. Therefore, besides the hypersonic performance, it must

also takes into account the subsonic, transonic and supersonic aerodynamic characteristics to meet the engineering

requirements. First, a new algorithm based on Surrogate model is proposed for multi-objective optimization, and the

numerical test instances of multi-objective optimization are tested, which shows that the efficiency of the algorithm is

significantly improved compared with the traditional multi-objective optimization algorithm NSGA-II. By combining the

new algorithm with RANS equation solver, shape parametrization method and automatic mesh generation technology,

a method for wide-Mach-number-range airfoil optimization is proposed. Then, a multi-objective aerodynamic design

optimization of airfoil is carried out, which takes the transonic and hypersonic aerodynamic performance into account.

The Pareto optimal solution set consists of 58 airfoils. The optimized airfoils on the Pareto front are analyzed, and the

mechanism of compromising transonic and hypersonic aerodynamic performance of wide-Mach-number-range airfoil

is summarized.
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