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摘要    为探索将高精度 CFD 分析引入高超声速飞行器气动外形优化设计的可行性, 
以 6°飞行攻角、6 马赫飞行速度下的最大升阻比为目标, 引入 CFD 分析计算气动性能, 
使用 Nelder-Mead 可变多面体搜索方法对高超声速弧形翼导弹进行了气动外形优化. 
计算结果表明, 在满足弹翼安全性的条件下, 优化外形比初始外形的升阻比有明显提

高(约 9.22%), 同时阻力系数、弹翼展长和弹翼面积均有不同程度的降低. 计算结果充

分证明了优化设计的有效性和采用CFD分析的必要性. 依据该文结果提出一种前掠弧

形翼高超声速导弹气动布局方案. 
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导弹是现代战争中不可缺少的高科技武器, 它

具有速度快、作战半径大、精确打击和突防能力强等

优点, 近年来一直是各国武器装备发展研制的重点. 
导弹的气动布局多采用锥形弹头和圆柱形弹体相结

合的旋成体构型. 这种构型方式具有容积率高和易

于控制等优点, 但气动性能相对较差. 乘波体布局方

案[1~3]虽可以有效改善导弹的气动性能, 然而在提高

有效容积和控制性能等方面尚存在较多问题, 从目

前的研究进展来看, 短期内很难进入应用阶段.  
在弹体两侧加装平板弹翼, 使之成为带翼飞行

器, 可在一定程度上改善旋成体型导弹的气动性能. 
此时, 弹翼外形的合理选择对提高导弹的升阻比有

极大影响. 研究表明, 当飞行马赫数介于 0.3~4.0 及

飞行攻角在 1°~20°之间时, 采用较大的弹翼翼展和

弹翼面积可有效提高导弹的升阻比[4,5]. 但对于高超

声速导弹, 如果加装大面积的平板弹翼, 在大气层中

飞行时会产生较大摩阻, 这在发射初期的加速阶段

将耗费大量燃料, 因而很难提高导弹的有效航程. 除

此以外, 高超声速导弹一般采用发射井或水下发射, 
相对较小的发射空间也不允许采用大面积弹翼.  

一种较为可行的解决方法是在弹体表面加装可

折叠弧形翼, 或称卷弧翼. 这种弹翼呈圆弧形, 其截

面半径与弹体的截面半径相同, 发射前期弹翼包裹

于弹体上, 此时导弹呈轴对称旋成体外形(如图 1(a)
所示), 飞行至设定状态时, 弧形翼自动张开, 成为带

翼导弹(如图 1(b)所示). 该思路于 20 世纪 60 年代提

出, 在导弹尾翼设计中已有较多应用[6,7]. 采用这种

方法设计弹翼时, 弧形翼是提高导弹气动性能的关

键部分, 如果通过优化获得合理的外形, 可在很大程

度上改善导弹的气动性能.  
对高超声速飞行器或导弹进行优化设计时, 需

多次调用气动性能分析模块. 目前国内外在关于此

问题的研究中 , 气动性能分析均采用简化工程算  
法 [2~4,8~10]. 具体作法为先把飞行器人为分为若干部

分(如机身、机翼等), 之后对每一部分分别采用参考

温度法等简化或半经验公式估算气动性能, 最后汇
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总获得飞行器的总气动性能. 估算方法较适用于简

单外形, 对于外形相对复杂的飞行器, 由于对飞行器

进行分块求解, 忽略了各部分之间的耦合效应, 将导

致较大的计算误差. 相比之下, 近年来 CFD 技术迅

速发展, 对高超飞行器的气动力、热等计算均可获得

较精准的结果. 因此, 文献[1,10]均明确指出了简化

估算方法的不足, 并将基于 CFD 分析的优化计算列

为进一步的工作方向.  
在此背景下, 本文基于 CFD 分析气动性能, 以

最大升阻比为目标, 对一种设计马赫数为 6 的高超声

速导弹的弧形弹翼进行了优化设计. 设计变量选取

为弹翼的前缘形状和径向装配角, 优化方法采用非

线性单纯形方法. 在此基础上进一步分析了弹头激

波对弹翼的影响, 并据此对弹翼优化外形进行了修

正. 最后基于本文结果提出了一种前掠弧形翼导弹

构型设计方案. 本文结果一方面证明了 CFD 分析引

入优化设计的可行性和重要性, 另一方面也为实际

应用提供了一种高性能导弹构型. 

1  弹翼前缘的参数化设计 
作为优化的准备工作, 首先须对弹翼前缘线进

行参数化设计, 即采用若干控制参数表达弹翼前缘. 
本文使用分段 3 次 B 样条曲线方法[11]进行参数化设

计, 可用较少的设计变量灵活表达弹翼前缘. 如前所

述, 因为弹翼截面半径与弹体的截面半径相同, 所以

当弹翼前缘在俯视方向(如图 1(b)中所示的 XY 平面)
内的投影形状给定后, 其空间三维形状也随之唯一 

确定. 所以只需使用二维B样条曲线表达弹翼前缘线

即可, 参数化公式如下所示:  
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其中 [0,1],t∈  P(t)为前缘外形曲线在 XY 平面的投影

曲线, P0~P3 为控制点坐标, Pi = (xi, yi). 这里使用 4 个

控制点(8 个参数)来表达弹翼前缘. 一个参数化的实

例如图 2 所示.  
图 2 中, 控制点 1 为弹翼和弹体的结合点, 为固

定点. 控制点 4 的 y 坐标为弹翼的展长, 通过弹体半

径和径向装配角可唯一确定. 故实际可调参数为 5 个

(点 2, 3 的 x, y 坐标和点 4 的 x 坐标). 进一步通过试

探性计算发现, 点 2 和 3 的 y 方向坐标对气动性能的

影响较小, 即灵敏度较低, 在弹翼前缘外形优化计算

中可以忽略. 故而实际设计变量仅选取 3 个, 即点 2, 
3 和 4 的 x 坐标.  

2  CFD 分析程序可靠性验证 
CFD 计算是优化设计的基础, 必须对其可信性

进行验证. 在图 1 所示的初始外形中, 弹翼后掠角选

择为 45°, 径向装配角为 30°(径向装配角定义为从尾

部方向看, 弹翼装配点和圆心沿径向的连线与 Y 轴的

夹角, 具体如后图 6 所示), 弹翼装配攻角为 1°. 初始

外形已制作缩比模型并进行了风洞吹风实验, 相关

实验参数如表 1 所示, 表 1 中, Ma 为马赫数, P0 为总 
 

 
 

图 1  弧形翼导弹外形 
(a) 弹翼闭合状态; (b) 弹翼张开状态 
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表 1  风洞实验和验证计算相关参数 
Ma P0 /Pa P∞/Pa T0 /K Re /m−1 Sref/m2 

5.933 2061065 1398.547 464.4456 2.06359×107 0.0025133 
 

 
 

图 2  弹翼前缘 B 样条曲线参数化实例 
1—4 为控制点 

 
压, P∞为静压, T0为总温, Re 为雷诺数, Sref为参考面积. 
实验结果是我们验证CFD 分析程序可靠性的主要依据. 

CFD 分析采用非结构 Navier-Stokes 方程求解器. 
由于 CFD 分析的具体细节不是本文的研究重点, 故
此处不加赘述. 计算模型采用层流模型, 相关条件设

置与表 1 给定的风洞实验条件完全相同. 计算网格采

用非结构网格, 在弹体表面网格布置较密, 以保证相

对准确地捕捉到边界层. 表面和对称面网格及其局 

部放大图如图 3 所示. 不同飞行攻角下各气动力参数

的计算和实验结果比较如图 4 所示.  
从图 4 可以看出, 计算结果可很好地与风洞实验

结果吻合. 各项气动力参数(升力、阻力、升阻比)的
误差均在 5%以内. 这表明 CFD 分析模块具有较高的

可信度, 可应用于优化分析. 后续的数值计算均使用

与此相同的网格结构、尺度以及 CFD 计算模型, 以
保证优化结果的准确性和可靠性.  

3  优化计算及结果分析 

3.1  设计变量、优化目标和优化方法 

优化设计变量包括两组, 一组是弹翼前缘形状, 
采用前述方法进行参数化后, 使用三个变量表达. 另
一组是弹翼的径向装配角(θa), 仅包含一个变量. 优
化流程为首先对径向装配角进行优化, 在此基础上

进一步对弹翼前缘进行优化. 从图 4(c)中可以看出, 
导弹在飞行攻角为 6°时升阻比最大, 故优化计算中

以此攻角下的升阻比为优化目标.  
优化方法使用 Nelder-Mead 可变多面体搜索方法. 

这种方法以预先给定的初始单纯形为基础, 通过不

断的反射、扩展和压缩, 依次用较好的点取代最差点

构成新的单纯形, 最终获得优化问题的最优解. 该方 
 

 
 

图 3  表面和轴对称面网格(a)及局部细节(b) 
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图 4  导弹初始外形各气动参数的计算与风洞实验结果比较 

(a) 轴向和法向力系数; (b) 升力和阻力系数; (c) 升阻比; 横坐标为飞行攻角, Cx为轴向力系数, Cz为法向力系数, Cl为升力系数, Cd为阻力

系数, L/D 为升阻比, 下标含 exp 和 com 的分别为实验和计算值 

 
法鲁棒性好, 非常适用于设计变量较少的优化问题, 
已多次成功应用于高超声速乘波飞行器的优化设   
计[3,8,9]. 

3.2  优化设计空间的初步确定 

对于优化问题而言, 合理地给定设计变量空间

不但可以保证优化过程的收敛性, 还可以大大减少

计算时间. 因此在进行细致优化以前, 首先选择几种

典型外形进行试探性计算, 依据计算结果确定优化

计算空间.  
试探性计算通过改变弹翼后掠角(θw)进行, 共计

算了θw = 0°, 30°, 45°和 60°四种状态, 计算条件与风

洞实验条件相同(飞行攻角为 6°). 另外, 四种外形的

弹翼径向装配角均与原始外形相同(θa = 30°). 各弹翼

外形及其升阻比随后掠角的变化曲线如图 5 所示.  
由图  5 可知, 当θw = 0°时, 导弹的升阻比最大, 

且随弹翼后掠角增大呈单调下降趋势. 因而弹翼前

缘的最优外形应在θw < 0°的范围内, 或者在此附近变

化. 该条件在进一步的优化计算中应作为约束条件

之一.  

3.3  径向装配角优化 

弹翼径向装配角仅一个设计变量, 采用二分法

进行优化计算即可. 这里以θa = 30°, −15°为上下边界, 
依次对θa = 0°, 15°, 7.5°和 11°的外形进行了计算. 在
所有计算中, 依照上一步的结果, 弹翼后掠角选择为

0°. 不同径向装配角的导弹前视图及其升阻比随θa 的

变化曲线如图 6 所示. 由图 6 可知, 当径向装配角为  
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图 5  不同弹翼后掠角图示(a)和升阻比比较(b) 
 

 
 

图 6  不同弹翼径向装配角导弹前视图(半)(a)及升阻比(b) 
 

11°时, 导弹升阻比最高. 

3.4  弹翼前缘外形优化及分析 

导弹弹体由锥形的头部和圆柱体弹身组成, 两
者联结处为 x/L = 0.31 处. 优化计算中, 必须保证弹

翼前端不超出这个位置, 这样弹翼闭合时才能完全

与弹体结合, 不出现“毛刺”. 另外, 在确定优化设计

空间时, 将后掠角小于 0°(即 x/L≤0.358)作为另一约

束条件, 因此该优化问题可表达为如下带约束形式:  

 
max /

s.t. 0.358 / 0.31.
x

L D

x L≥ ≥
 (2) 

采用前述优化方法对问题(2)进行计算, 经 10 次

迭代后, 获得优化外形, 该外形与初始外形的比较如

图 7 所示.  

 
 

图 7  导弹优化外形和初始外形比较图 

 
优化外形与初始外形的各气动力系数比较如图

8 所示, 不同飞行攻角条件下各气动参数的相对增量

如表 2 所示.  
从图 8 和表 2 的结果可知, 当飞行攻角为 0°时, 

与初始外形相比, 优化外形的升力系数、阻力系数和

升阻比均减小, 这是因为优化外形比初始外形的径

向装配角减小了 19°, 导致弹翼翼展减小了 7.66%(如 
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图 8  导弹优化外形和初始外形的各气动参数比较 
(a) 轴向和法向力系数比较; (b) 升力和阻力系数比较; (c) 升阻比比较;下标含 optmc 的为优化外形, 含 orin 的为初始外形 

 
表 2  不同飞行攻角下优化外形各气动参数增量 

α ΔCz/% ΔCx/% ΔCl/% ΔCd/% Δ(L/D)/% 
0 −38.24 −7.79 −38.24 −7.79 −33.02 
4 −2.19 −10.69 −2.08 −8.34 6.83 
6 2.48 −11.55 2.69 −5.58 8.76 
8 5.71 −12.33 3.47 −2.52 8.76 

  
图 6(a)所示)所致. 随着飞行攻角的增加, 优化外形的

升阻比较初始外形明显增加, 并在 6°攻角时达到最

大, 这证明优化计算取得了很好的结果.  
飞行攻角为 6°时, 优化外形和初始外形沿轴向

不同截面的压力分布比较如图 9 所示. 从图 9 中可以

看出, 当导弹带攻角进行高超声速飞行时, 在弹头和

弹体的下部产生一个高压区, 而且此高压区沿弹体

两侧向弹体上部扩张. 初始外形基本未利用到高压

区的压力, 但优化外形的弹翼合理前掠, 利用了部分 

高压, 因此气动性能有大幅度提高. 据此可知, 对于

高超声速带翼导弹, 以一定攻角飞行时, 采用合理的

前掠翼将有可能获得较好的气动性能. 

3.5  考虑头部激波影响下的弹翼外形修正 

尽管弹翼前掠可以提高气动性能, 但如果弹头

引起的激波与弹翼交叉, 将有可能在交叉点产生局

部高温烧蚀弹翼, 影响导弹的安全. 为对这一问题进

行仔细分析, 首先对马赫 6 条件下弹头引起的激波位 
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图 9  优化外形和初始外形轴向各截面的压力云图对比(6°飞行攻角) 
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图 10  激波面的计算 
(a) 网格结构; (b) 激波面与弹翼 

 
置进行计算. 计算网格采用结构化网格, 求解器采用

欧拉方程求解器. 激波面采用激波捕捉法获得, 压力

梯度的变化最大的位置为激波面, 在捕捉过程中, 通
过网格自适应不断依据捕捉到的激波面位置调整网

格加密的位置. 计算网格和捕捉到的激波面如图 10
所示.  

从图 10 可见, 在 6°飞行攻角条件下弹头产生的

激波面与弹翼产生了交叉. 为防止出现前述问题, 对
弹翼进行了局部修正, 即把激波面以外的弹翼部分

修剪掉, 修正后的弹翼与原优化弹翼的比较如图 11
所示.  

修正弹翼导弹外形各气动参数计算结果如表 3
所示. 6°飞行攻角条件下, 未修正和修正外形相对于

初始外形的各参数增量如表 4 所示. 表 4 中, ΔA 为弹

翼面积的增量, ΔW 为弹翼翼展的增量.  
依据图 11 和表 4 的结果可知, 由于对弹翼外缘 

 
 

图 11  修正弹翼与原优化弹翼的比较 
 

进行了修剪, 因此升力系数较原优化外形有一定下

降, 但由于修剪后的弹翼后掠, 且弹翼面积减小, 因
此阻力也有较大下降, 故升阻比增量略有上升. 除此

以外, 较初始外形而言, 修正优化外形的弹翼面积和

翼展均有不同程度的减小, 这在实际飞行中可以明

显减小弹翼的气动载荷, 并减轻导弹的重量.  

4  结论 
本文基于 CFD 分析, 对高超声速弧形翼导弹的

弹翼气动外形进行了优化设计, 并在考虑弹头激波 
 
表 3  修正弹翼导弹外形气动数据计算结果 

α Cz Cx Cl Cd L/D 
0 0.184 0.160 0.184 0.160 1.154 
4 1.065 0.176 1.050 0.250 4.201 
6 1.552 0.189 1.524 0.350 4.359 
8 2.081 0.204 2.033 0.477 4.138 

 
表 4  原优化外形(Optm)和修正外形(Modi)的各气动参数增量 

 ΔCl/% ΔCd/% Δ(L/D)/% ΔA/% ΔW/% 
Optm +2.69 −5.58 +8.76 +1.5 −7.66 
Modi +0.2 −8.18 +9.22 −1.7 −7.66 
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影响的条件下对弹翼外形进行了修正. 计算结果表

明, 通过优化设计, 导弹阻力减小约 8.18%, 升阻比

提高约 9.22%. 此外, 弹翼面积和弹翼展长较初始外

形分别减小1.7%和7.66%. 可见优化设计取得了明显

的效果.  
依据本文的结果进行分析可知, 导弹气动性能

提升的主要原因是合理应用了弹头压力对弹翼的影

响, 如果气动性能基于工程估算方法, 将很难分析这

种弹头和弹翼之间的耦合效果. 因此本文的结果也

表明, 对于各部件存在耦合作用的复杂飞行器构型, 
基于 CFD 分析进行气动优化可获得更加精确的优化

结果 . 另外 , 从表  3 可知 , 导弹的最大升阻比约为

4.36, 采用这种前掠弧形翼气动布局具有很好的气动

性能.  
本文的工作仅考虑弹翼径向装配角和弹翼前缘

形状, 尚未考虑弹翼轴向长度及轴向装配位置等参

数. 在进一步的工作中, 可考虑引入更多的设计参数

进行更加细致的优化. 此外, 本文的优化问题由于设

计变量较少, 采用 Nelder-Mead 优化方法尚可接受. 
如果对于更加复杂的外形, 设计变量相对较多时, 采
用这种方法将耗费大量的计算时间. 因此, 对优化方

法进行深入研究, 使之更加适合与 CFD 分析结合使

用, 同时进一步提高计算效率, 也是我们下一步的研

究方向之一.  
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