
书书书

　第３１卷　第３期 空 气 动 力 学 学 报 Ｖｏｌ．３１，Ｎｏ．３　

　２０１３年６月 犃犆犜犃犃犈犚犗犇犢犖犃犕犐犆犃犛犐犖犐犆犃 Ｊｕｎ．，２０１３

欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟
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基于双层代理模型的无人机气动隐身综合设计

张德虎，高正红，李焦赞，黄礼铿
（西北工业大学翼型叶栅空气动力学国防科技重点实验室，陕西 西安　７１００７２）

摘　要：基于双层代理模型方法展开飞翼布局无人机气动隐身综合设计方法研究。ＤＳＭ 模型集成了插值型代理

模型和回归型代理模型的优点，在同样样本的条件下，具有更高的预测精度。文中分别以ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程数值

求解方法和稀疏矩阵方法分析无人机气动、隐身特性，并构造了两种分析方法的ＤＳＭ 模型，验证了ＤＳＭ 模型特

性。文章最后基于自适应代理模型优化设计策略，结合多目标遗传算法将ＤＳＭ 模型用于无人机气动隐身综合设

计，使其在满足一定约束的前提下最小化全机阻力和头向雷达反射截面，取得了令人满意的设计结果，验证了文中

方法的实用性。
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０　引　言

　　现代完善的防空体系与隐蔽的任务目标要求作

战飞机具有优秀的隐身突防能力、较远的航程和较长

的制空时间。飞翼布局无人机（ＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌ

Ｖｅｈｉｃｌｅ，ＵＡＶ）是突入敌方领空进行侦查、探测或轰

炸的理想工具，美国诺斯罗普·格鲁曼公司研制的

Ｘ４７Ｂ无人机（图１）是该方面最具代表性的飞机之

一。本文基于该飞机布局形式展开飞翼布局无人机

气动隐身综合设计方法研究。

图１　犡４７犅三面图（单位：犳狋）

犉犻犵．１　犜犺狉犲犲狏犻犲狑狊狅犳犡４７犅（狌狀犻狋：犳狋）

　　现代飞翼布局无人机一般在跨声速飞行，流场较

为复杂，所以本文采用 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ（ＮＳ）方程数值

求解方法［１］分析飞机气动特性。另外，飞翼布局无人

机主要用于突防执行任务，而地面预警雷达主要工作

在甚高频和超高频波段，电磁波波长与飞机特征尺寸

在同一量级，不满足电磁波高频假设，所以无法使用

高频算法分析飞机隐身特性；本文采用稀疏矩阵方法

（ＳｐａｒｓｅＭａｔｒｉｘＭｅｔｈｏｄ，ＳＭＭ）
［２，３］计算飞机雷达反

射截面（ＲａｄａｒＣｒｏｓｓＳｅｃｔｉｏｎ，ＲＣＳ），该方法为矩量

法（ＭｅｔｈｏｄｏｆＭｏｍｅｎｒ，ＭＯＭ）
［４］的改进算法，在保

证较高分析精度的同时具有更高的计算效率。

　　由于ＮＳ方程数值求解方法和ＳＭＭ 算法计算

过程比较复杂，计算量太大，无法直接用于优化设计，

所以本文构造了两种分析方法的双层代理模型

（ＤｏｕｂｌｅＳｔａｇｅＭｅｔａｍｏｄｅｌ，ＤＳＭ 模型）
［５］在优化过

程中代替原模型进行分析。ＤＳＭ模型由插值型和回

归型两类代理模型构造而成，集成了两类代理模型的

优点，具有比传统代理模型更高的预测精度。

　　基于代理模型的优化设计（ＭｅｔａｍｏｄｅｌＢａｓｅｄ

ＤｅｓｉｇｎＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＭＢＤＯ）策略主要分为三种
［６７］：

顺序法、自适应方法和直接选样法，图２为三种优化策

略的示意图。顺序法指的是先构造代理模型然后依

据该代理模型进行优化搜索并且在优化过程中代理

模型保持不变的优化策略，特点是计算量相对较小，

但该方法最终的优化设计结果直接于代理模型的预

测精度相关，如果代理模型构建不合理，可能导致最
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终的优化设计结果与实际的全局最优解相差较远。

自适应方法在优化过程中以一定方式选择较优个体

进行校核，并将校核结果加入构造样本更新代理模

型，提高代理模型预测精度，与顺序法相比，该方法计

算量较大，优化周期较长，但该设计策略最终的设计

结果对初始代理模型不存在较大依赖。直接选样方

法的机理是依据代理模型的指引使新生成的样本不

断朝最优值靠近，该方法目前还不成熟，有待进一步

测试。

　　（ａ）顺序法　 　（ｂ）自适应方法　　（ｃ）直接选样法

图２　基于代理模型的优化策略

犉犻犵．２　犕犅犇犗狊狋狉犪狋犲犵犻犲狊

　　文中首先介绍了本文采用的 ＮＳ方程数值求解

方法、稀疏矩阵方法和ＤＳＭ 模型构造方法；然后通

过无人机气动、隐身特性分析验证了 ＤＳＭ 模型特

性。文章最后基于自适应代理模型优化设计策略，结

合多目标遗传算法［８９］将ＤＳＭ 模型用于无人机气动

隐身综合设计，取得了令人满意的设计结果，表明本

文方法具有很强的工程实用性。

１　目标特性分析方法

　　本节分别对用于分析气动、隐身的特性的ＮＳ方

程数值求解方法、稀疏矩阵法以及ＤＳＭ 模型构造方

法展开论述。

１．１　犖犛方程数值求解方法

　　为准确分析飞机跨音速气动特性、捕捉流场信

息，本文采用ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ（ＮＳ）方程数值求解方法分

析无人机气动特性：采用Ｒｏｅ空间离散格式，Ｓｐａｌａｒｔ

Ａｌｌｍａｒａｓ（ＳＡ）湍流模型，ＬＵＳＧＳ时间推进方法；并

采用了多重网格和多块并行计算方法提高计算效率。

　　为了验证本文方法的分析精度，将该方法用于跨

音速的ＤＬＲＦ６翼身组合体气动分析，并与实验结果

进行对比。气动状态为：犕犪＝０．７５，犚犲＝３．０×１０６，

图３为Ｆ６飞机升阻极曲线的分析结果与实验值的

比较。由图可知，计算结果与实验值吻合较好，表

明了该分析方法具有较高的分析精度，能够满足设计

要求。

图３　犇犔犚犉６翼身组合体极曲线计算结果

犉犻犵．３　犘狅犾犪狉狅犳犇犔犚犉６狑犻狀犵犫狅犱狔

１．２　稀疏矩阵方法

　　稀疏矩阵方法（ＳＭＭ）为矩量法（ＭＯＭ）的改进

算法，该方法基于飞行器几何外形的曲率特征和场、

源点间距，在计算阻抗矩阵元时，忽略感应电流之间

较弱的耦合效应，形成稀疏化的阻抗矩阵，在保证较

高分析精度的同时减小计算量。在稀疏矩阵方法中，

物面感应电流可表示为：

　　犑（狉）＝２狀犎
犻（狉）＋２狀×∫

狊

［犑（狉′）!′犵］ｄ犛
′ （１）

其中，犛表示散射体表面，狀为物面外法线方向的单

位向量。犑（狉）为物面上的感应电流，犎犻（狉）为入射

场。
!

′
犵为格林函数的梯度。关于ＳＭＭ方法的具体

内容请参考文献［２３］。

　　图４为分别采用 ＭＯＭ、ＳＭＭ 方法分析某机翼

在１００ＭＨｚ水平极化电磁波照射情况下的ＲＣＳ散射

图。由图可知，稀疏矩阵法分析结果与矩量法分析结

果相近，能够捕捉主要的散射特征，满足精度要求。

图４　犕犗犕、犛犕犕方法分析结果对比

犉犻犵．４　犚犆犛狊犮犪狋狋犲狉犻狀犵狆犾狅狋犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀

１．３　双层代理模型

　　对于工程优化设计问题而言，对代理模型不仅要

求其具有更高的预测精度，同时，也希望它能够更准

确地反映原物理模型的基本特征，以满足优化设计

要求。
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　　双层代理模型（ＤＳＭ模型）由回归型代理模型和

插值型代理模型构造而成，集成了两类代理模型的优

点，具有更高的预测精度并且能够更准确地反映原模

型的变化特征［５］。ＤＳＭ 模型的构造流程如图５所

示，首先利用回归型模型可较好的拟合原模型的整体

分布的特点，将其作为第一层代理模型对原模型进行

拟合。其预测误差犲犺（狓）包含回归型模型本身不能

体现的原模型的局部特性信息。然后再利用插值代

理模型精确拟合的特点，构造犲犺（狓）的代理模型

犲犺犮（狓），此为第二层代理模型。利用犲犺犮（狓）对回归型

模型进行修正，修正局部信息，进而得到ＤＳＭ 模型。

本文选用的插值型模型、回归型模型分别为 Ｋｒｉｇ

ｉｎｇ
［１０］和ＢＰ神经网络

［１１］。Ｋｒｉｇｉｎｇ模型是插值型代

理模型的典型代表，运用灵活、对确定性问题适应性

好，但对大设计空间问题的适应性较差［１２］；ＢＰ神经

网络对强非线性大设计空间问题的适应性较好、方便

重复使用，缺点是计算量较大［１２］。

图５　犇犛犕模型框架

犉犻犵．５　犉狉犪犿犲狑狅狉犽狅犳犇犛犕犮狅狀狊狋狉狌犮狋犻狅狀

２　无人机气动隐身综合设计

２．１　犇犛犕模型构造与特性验证

　　采用ＣＳＴ方法
［１３］对该无人机机翼关键剖面翼

型进行参数化，机身几何形状和机翼平面形状保持不

变（如图６所示），共计５６个设计变量。

　　全机气动力参数分别为升力系数犆Ｌ、阻力系数

犆Ｄ 和俯仰力矩系数犆Ｍ。气动特性分析时通过调整

迎角保持升力系数不变，参考面积采用全机投影面

积，升力系数犆Ｌ＝０．３３７，气动分析状态为：

　　犕犪＝０．８，犚犲＝１．９８×１０
７

图６　无人机设计剖面

犉犻犵．６　犇犲狊犻犵狀狊犲犮狋犻狅狀狊狅犳狋犺犲犝犃犞

　　电磁波频率选为１００ＭＨｚ，分析无人机隐身特性

时，飞机姿态迎角与气动特性分析状态保持一致，隐

身特性参数为飞机的头向、侧向和尾向雷达反射截

面：

　　

犚犆犛犎 ＝犚犆犛犪狏（０°～６０°）

犚犆犛犛 ＝犚犆犛犪狏（６０°～１２０°）

犚犆犛犅 ＝犚犆犛犪狏（１２０°～１８０°）

（２）

　　利用拉丁超立方方法
［１４］在设计空间内选取２００

个样本点，任意选取１８０个作为构造样本，其余２０个

为测试样本。本文选用代理模型在测试样本点的最

大误差（犕犃犡）、平均误差（犕犈犃犖）和百分比均方根

差（％ ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，％犚犕犛犈）三个参数

衡量代理模型预测精度：

　　犕犃犡 ＝ｍａｘ犳犻（狓）－犳^犻（狓），犻＝１，２，…，犽

（３）

　　犕犈犃犖 ＝
１

犽∑
犽

犻＝１

犳犻（）狓 －犳^犻（狓） （４）

　　犚犕犛犈 ＝

１００·
１

犽∑
犽

犻＝１

［犳（狓）－犳^（狓）］槡
２

１

犽∑
犽

犻＝１

犳（狓）

（５）

其中犳（狓）为真实函数值，犳^（狓）为代理模型预测值，犽

为测试样本点的个数。

　　图７为各代理模型的最大误差、平均误差和百分

比均方根差比较。由图可知，在无人机的气动、隐身

特性分析模型中，对任意参数，无论是最大误差、平均

误差还是百分比均方根差，ＤＳＭ 模型的误差均小于

ＢＰ神经网络和 Ｋｒｉｇｉｎｇ。这充分表明了ＤＳＭ 模型

比传统代理模型具有更高的预测精度。

２．２　优化设计与结果分析

　　利用２．１节构建的ＤＳＭ 模型结合多目标遗传

算法采用基于自适应代理模型优化设计策略对无人

机外形进行气动隐身综合优化设计。要求在全机侧

向和尾向ＲＣＳ不增加、翼型厚度不减小以及全机俯

６９３ 空　气　动　力　学　学　报　　　　　　　　　　　　　　　　　第３１卷



仰力矩系数变化不大的条件下最小化飞机阻力和头

向ＲＣＳ。设计状态与第２．１节中的分析状态一致。

本文采用的是每隔１０代校核Ｐａｒｅｔｏ前缘所有个体

的自适应优化策略，具体的优化流程图如图８所示。

多目标遗传算法参数为：交叉概率为０．８，变异概率

为０．０１，群体规模为１００，最大进化代数为８０。优化

模型为：

　　Ｍｉｎ：犳１（犡）＝犆Ｄ

犳２（犡）＝犚犆犛犎

　　ｓ．ｔ．：犵１（犡）＝ 犆ｍ－犆ｍ０ ≤０．００５

犵２（犡）＝犚犆犛犛≤犚犆犛犛０

犵３（犡）＝犚犆犛犅≤犚犆犛犅０

犵４（犡）＝（狋／犮）犻≥（狋／犮）犻，０，　犻＝１，２，３，４

图７　各代理模型的最大误差、平均误差和

百分比均方根差比较

犉犻犵．７　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狋犺犲狋犺狉犲犲犿犲狋犪犿狅犱犲犾狊

狆狉犲犱犻犮狋犻狅狀犪犮犮狌狉犪犮狔

图８　优化设计流程图

犉犻犵．８　犉犾狅狑犮犺犪狉狋狅犳犱犲狊犻犵狀狅狆狋犻犿犻狕犪狋犻狅狀

　　犆ｍ０、犚犆犛犛０、犚犆犛犅０和（狋／犮）犻，０分别为初始外形的

俯仰力矩系数、侧向犚犆犛、尾向犚犆犛和翼型相对厚

度。

　　图９为优化算法结束后得到的Ｐａｒｅｔｏ前缘，取

其中的阻力最小优化结果和头向犚犆犛最小优化结果

（图９中Δ表示个体）分别采用 ＮＳ方程数值求解方

法和稀疏矩阵方法对设计结果进行校核后与初始外

形进行对比。表１对比了初始外形与两个设计结果

的性能参数，由表可知，设计结果满足性能约束，且阻

力系数和头向犚犆犛均小于初始外形。图１０和图１１

分别比较了初始外形和两个优化结果上表面的等压

线图和设计剖面压力分布。由图可知，设计结果满足

翼型厚度约束；初始外形机翼上表面激波较强，阻力

较大；两个设计结果的激波强度均有所减小，特别是

阻力最小优化结果，机翼上表面激波几乎已经消除，

阻力减小了７．５５％。图１２分别对比了初始外形和

两设计结果在水平极化和垂直极化下的犚犆犛散射

图。由图可知，三个外形的侧向和尾向散射场相差不

大，仅头向散射场存在较大差异，主要是头向犚犆犛最

小优化结果，其头向散射强度与初始外形相比存在大

幅减小。

表１　初始外形和优化结果比较

犜犪犫犾犲１　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳犻狀犻狋犻犪犾犮狅狀犳犻犵狌狉犪狋犻狅狀

犪狀犱狅狆狋犻犿犪犾狉犲狊狌犾狋狊

性能参数 初始外形 最小阻力优化结果 最小头向犚犆犛优化结果

犆Ｄ ０．０２１２ ０．０１９６ ０．０２０５

犓 １５．８７ １７．１９ １６．４２

犆ｍ ０．０３５ ０．０４０ ０．０３２

头向犚犆犛／ｍ２ ３．７５２ ３．４１５ ０．９００

侧向犚犆犛／ｍ２ １．２０９ １．１９０ ０．９９８

尾向犚犆犛／ｍ２ ２．１９９ ２．１２６ ２．１０１
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图９　优化结果犘犪狉犲狋狅前缘

犉犻犵．９　犘犪狉犲狋狅犳狉狅狀狋狅犳狅狆狋犻犿犪犾狉犲狊狌犾狋狊

（ａ）初始外形

（ｂ）最小阻力优化结果

（ｃ）最小头向犚犆犛优化结果

图１０　上表面等压线分布比较

犉犻犵．１０　犆狆犮狅狀狋狅狌狉犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狌狆狆犲狉狊狌狉犳犪犮犲

（ａ）设计截面１

（ｂ）设计截面２

（ｃ）设计截面３

（ｄ）设计截面４

图１１　设计剖面压力分布比较

犉犻犵．１１　犆狆犱犻狊狋狉犻犫狌狋犻狅狀犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳犱犲狊犻犵狀狊犲犮狋犻狅狀狊
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（ａ）水平极化

（ｂ）垂直极化

图１２　犚犆犛散射图比较

犉犻犵．１２　犚犆犛狊犮犪狋狋犲狉狆犾狅狋犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀

３　结　论

　　本文对飞翼布局无人机展开气动隐身综合设计

研究，首先根据无人机飞行状态与任务特点选择了

ＮＳ方程数值求解方法和稀疏矩阵方法分析无人机

气动、隐身特性，并校核了两分析模型的分析精度。

采用在整个设计空间中具有更高预测精度的ＤＳＭ

模型方法分别构建了气动、隐身特性分析模型的代理

模型，并对ＤＳＭ 模型特性进行了验证。文章最后基

于自适应代理模型优化策略，结合多目标遗传算法将

ＤＳＭ模型用于无人机外形气动隐身综合设计，取得

了令人满意的设计结果，表明了本文的设计方法能够

满足实际的工程设计要求，具有很强的工程实用性。
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（犛犮犻犲狀犮犲犪狀犱犜犲犮犺狀狅犾狅犵狔狅狀犚狅狋狅狉犮狉犪犳狋犃犲狉狅犿犲犮犺犪狀犻犮狊犔犪犫狅狉犪狋狅狉狔，

犖犪狀犼犻狀犵犝狀犻狏犲狉狊犻狋狔狅犳犃犲狉狅狀犪狌狋犻犮狊犪狀犱犃狊狋狉狅狀犪狌狋犻犮狊，犖犪狀犼犻狀犵　２１００１６，犆犺犻狀犪）

　　犃犫狊狋狉犪犮狋：Ｆｉｒｓｔｌｙ，ａｄｙｎａｍｉｃｉｎｆｌｏｗｍｏｄｅｌｆｏｒｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｌｙｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｒｏｔｏｒ（ＥＣＲ）ｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄｂａｓｅｄｏｎ

ｔｈｅ“ＰｅｔｅｒｓＨｅ”ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄｄｙｎａｍｉｃｗａｋｅｔｈｅｏｒｙ，ａｎｄａｎａｃｃｕｒａｔｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｏｆＥＣＲ，ｗｈｉｃｈｉｓ

ｓｕｉｔｅｄｆｏｒｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆＥＣＲｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓ，ｉｓｂｕｉｌｔｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｆｌａｐ

ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｄｂｌａｄｅｐｉｔｃｈ，ｔｈｅｂｌａｄｅｆｌａｐｐｉｎｇｅｑｕａｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｕｎｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆａｉｒｆｏｉｌｗｉｔｈ

ｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｆｌａｐ．Ｔｈｅｎ，ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ａｎＥＣＲｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄ

ｗｉｔｈｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｓｏｆａｉｒｆｒａｍｅ，ｔａｉｌｒｏｔｏｒ，ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌａｎｄｖｅｒｔｉｃａｌｔａｉｌ．ＴａｋｉｎｇＺ１１ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒａｓａ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌｅｘａｍｐｌｅ，ｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆＥＣＲｉｎｄｕｃｅｄｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋｖａｒｉａｔｉｏｎｓｗｉｔｈａｄｖａｎｃｅ

ｓｐｅｅｄａｒｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｂａｓｅｌｉｎｅｒｏｔｏｒ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｔｈｅｔｒｉｍｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅＥＣＲ

ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｉｓｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ．

　　犓犲狔狑狅狉犱狊：ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｌｙｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｒｏｔｏｒ；ｄｙｎａｍｉｃｉｎｆｌｏｗ；ｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓ；ｔｒｉｍｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

００４ 空　气　动　力　学　学　报　　　　　　　　　　　　　　　　　第３１卷


	22
	22-2
	21-1
	22-1




