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摘 要:随着运载火箭研发模式转变,快速迭代和协同优化设计成为主要发展方向,这就要求

作为小回路论证中重要一环的气动特性计算能够实现在线输出数据,亟需研究一种快速计算气

动特性的代理模型,代替耗时的CFD计算和风洞试验参与到总体优化设计中。综合比较多种快

速计算途径,选择高斯基Kriging插值和BP神经网络两种方法构建代理模型。使用脚本控制的

Cart3D软件生成数值试验样本,样本点精度与Fluent软件计算误差小于14%。通过样本点训

练、内参优化和加点策略,最终获得相对误差小于10%的代理模型,能够实现给定外形参数在

线秒级输出气动数据,极大地推动了气动计算在总体论证中的作用。
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Abstract:WiththetransformationoflaunchvehicleR&Dmode,rapiditerationandcollaborative
optimizationdesignhavebecomeamajortrendfortheresearch.Thisrequiresthataerodynamic
characteristicscalculation,whichisanimportantpartoftheconceptualdesign,cansupplyreal-
timedataonline.Therefore,itisnecessarytodevelopasurrogatemodelthatcancalculateaerody-
namiccharacteristicsrapidly,inplaceoftime-consumingCFDmethodsandwindtunnelexperi-
mentsforoveralldesignoptimization.Thispapercomparedavarietyofcalculationmethodscom-
prehensively,andchosetwomethods:GaussianKriginginterpolationandBPNN,tobuildasur-
rogatemodel. A scriptprogram wasusedtodriveCart3Dtogenerateasetofnumerical
experimentsamples.TherelativeerrorbetweenthesamplevalueandtheresultobtainedbyFluent
waslessthan14%.Throughsamplepointtraining,internalparameteroptimization,andpointad-
ditionstrategies,asurrogatemodelwitharelativeerroroflessthan10% wasfinallyobtained.It
canoutputreal-timeaerodynamiccharacteristicsdataforacertainshape,whichissignificantfor
aerodynamicdesigntoplayitsroleintheoveralldesignoflaunchvehicle.
Keywords:Launchvehicle;Overalloptimization;Aerodynamiccalculation;Surrogatemodel

􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



第5期 火箭协同优化中的气动代理模型研究

0 引言

随着运载火箭研发模式的转变,快速迭代和

协同优化设计成为主要发展方向。特别是在总体

小回路论证时,涉及弹道、气动和姿控等专业,
需要从大量构型中筛选可行方案,气动计算对整

个方案的设计有较大影响,为实现快速论证,需

要气动特性计算实现在线输出数据。而当前运载

火箭的气动特性主要依靠风洞试验和CFD仿真计

算得到,需要耗费较多的资源和时间周期,无法

满足快速论证和优化的需求,亟需研究一种快速

计算运载火箭气动特性的方法,这一过程对精度

要求相对较低,但对速度要求相对较高。
在CFD方法出现之前,运载火箭的气动设计

主要依靠工程算法。然而,工程算法基于无黏、
有势、小扰动等假设,因此对使用范围有严格的

限制。一般不单独使用某种公式来给出气动特性

数据,需要多种公式和修正手段复合求解,这些

复合的方法打包形成软件,例如著名的美国空军

DATCOM软件包,在有翼导弹快速设计中发挥着

重要作用。然而,DATCOM软件中没有适用于捆

绑助推器的复杂外形经验算法[1-2],因此无法引入

到大型运载火箭的协同优化当中。
求解线化位流PG方程的面元法,只需要对飞

行器表面进行网格划分,建模复杂度较小,由于

面元法求解的是线性方程组,因此其计算速度很

快。当前较成熟和通用的面元法代码是 NASA为

波音公司开发的PANAIR[3]。但由于线化位势方

程框架本身的假设,它不可处理跨声速情况,也

不适合用于处理黏性效应和气流分离显著的情况,
因此不适宜引入到大型运载火箭的协同优化当中。

近年来,随着多学科优化 (Multidisciplinary
DesignOptimization,MDO)和 气 动 外 形 优 化

(AerodynamicShapeOptimization,ASO)的 发

展,选择近似的数学模型,将气动特性对外形参

数的响应看成黑箱问题,采用样本结果对黑箱问

题进行训练和辨识,进行气动特性分析的方法被

广泛采用,形成了多种类型的代理模型[4]。本文

针对运载火箭外形变化的特点,对气动参数拟合

的代理模型进行研究。

1 代理模型构建途径

代理模型通过对若干采样样本 (不同的火箭

外形)气动计算数据进行多次分析,得到对部分

或全部设计空间的模拟,从而得到气动隐式函数

模型的显式函数近似表达式,其流程如图1所示,
主要步骤为:

1)确定设计变量x1,x2,…,xm, 确定设

计空间 (设计变量的上下限)。对于运载火箭气动

计算,设计变量是标准火箭外形的一系列拓扑类

型和尺寸参数,设计空间为总体设计对火箭外形

的约束范围;

2)试验设计,选择取样策略,确定每个设计

变量的水平数及样本点个数。在设计空间中确定

构造模型所用的样本点􀭿Xi,其中􀭿Xi =(x1,x2,
…,xm),是一个m 维的空间点,对应着火箭外形

尺寸的m 个变量;

3)本文针对气动计算外形需要进行前处理操

作,即生成几何模型并划分空间网格;

4)利用数值试验的方法确定在样本点xi 处的

系统响应值yi, 并利用它们构成一系列样本对

{(xi,yi),i=1,2,…,m},其中yi =(y1,

y2,…,yq),是一个q 维响应值,针对火箭气动

特性,yi 指升力系数、阻力系数、压心系数等期

望得到的计算结果;

5)选取一部分样本对做为训练样本,采用适

当的近似方法构建代理模型,确定代理模型f(xi)
的参数,使f(xi)与yi 近似程度最好,剩余样本

用做检验模型精度。如模型预测精度满足设计要

求则结束,否则修改模型参数或者增加样本,直

到其预测精度满足要求为止。

图1 代理模型的构建途径

Fig.1 Constructionapproachofsurrogatemodel
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2 设计空间

大型运载火箭一般采取捆绑助推器的构型,
我国现役和在研的运载火箭往往采用2个或4个助

推器,本文示例的是四助推器的构型,如图2所

示。图中的参数和尺寸充分且唯一地定义了火箭

的气动外形。按照经验将头部锥角和捆绑缝隙宽

度固定为常值,其余16个设计变量变化取值,构

成不同的火箭外形。因此本文中的设计空间是16
维的高维空间。

RF-整流罩球头半径;L1-头部第一锥长度 (到实际尖点);A1-头部第一锥锥角;L2-头部第二锥长度;A2-头部第二锥锥角;

LF-头部直筒段长度;DF-直径;L3-头部倒锥长度;LC1-芯级直筒一长度;DC1-直径;L4-芯级过渡段长度;

LC2-芯级直筒二长度;DC2-直径;RZ-助推球头半径;LZ-助推顶点/全箭顶点距离;LZ1-助推第一锥长度 (到助推顶点);

AZ1-助推第一锥锥角;LZ2-助推柱段长度;DD-助推直径;H-芯助缝隙;BB-尾翼弦长

图2 设计变量释义

Fig.2 Definitionofdesignvariables

  根据总体设计各专业经验,形成如下约束条

件,最终形成设计空间:

1)芯级直径大于助推直径;

2)整流罩直径与相邻芯级直径比范围:1~
1.6;

3)相邻芯级直径比例 (芯级下段直径除以上

段直径):1~1.5;

4)助推器长度与全箭总长的比例:25%~65%。

3 试验设计

试验设计 (DesignofExperiments,DOE)为

代理模型构建提供训练和测试样本,其合理与否

关系到代理模型的预测精度,采样样本点要尽量

充满整个空间,应该是整个设计空间的具有代表

意义的典型子集,具有良好的均匀性和正交性。
由于本文中的设计空间是16维的高维空间,采用

拉丁超立方试验更为适宜。拉丁超立方试验设计

是专门为仿真试验提出的一种试验设计类型。它

是一种充满空间的设计,使输入组合相对均匀地

填满整个试验区间,并且每个变量只水平使用一

次。拉丁超立法试验设计具有非常好的空间填充

能力,可以拟合非线性相应,即较正交试验设计

而言,可以用同样的点数研究更多的数据组合[5]。
假设设计问题共有r个因子,每个因子分为n

个间距,每个间距里面取一个值,则每个因子有n

个水平值,拉丁方设计表是有r个因子的n个水平

值组成的一个n×r矩阵, 算法可用下式描述

x(i)
j =

π(i)j +U(i)
j

k
(1)

其中,1≤j≤n,1≤j≤k,k是水平数,n是因

子个数,U 是区间 [0,1]上的随机数,π是序列

0,1,…,k-1的一个排列。 下标j 是因子索

引,上标 (i)是水平索引。抽样时首先将[0,1]区
间划分成N 个互不重叠的子区间,然后在每个子

区间中进行独立的随机抽样。

4 样本生成

为避免样本生成耗费过长的周期,同时保持

一定的工程应用精度,本文使用高精度无黏分析

软件Cart3D对飞行器进行气动特性分析。该软件

首先在全流场域生成各向尺寸一致的粗糙网格,
再根据模型结构在物面附近自动逐步加密得到尺

寸合适的流场网格,程序能通过定义网格区域及

网格密度,自动捕捉模型的几何特征,快速生成

笛卡尔网格 (图3),极大地压缩网格生成时间,
最后求解Euler方程得到流场结果。该方法网格生

成效率高,流场求解速度快,能大大缩短计算时

间。为高效批量生成几何模型并划分网格,采用

程序控制的脚本模式运行上述过程。
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图3 样本生成中Cart3D计算网格

Fig.3 Cart3Dmesh

  为验证Cart3D软件的计算精度,应用国内某

型经 典 捆 绑 运 载 火 箭 标 准 外 形 使 用 Cart3D 和

Fluent软件分别开展计算并比较,结果如表1所

示。针 对 标 准 外 形,在 各 马 赫 数 下 Cart3D 与

Fluent的计算误差最大约13.4% (升力系数,Ma
=3.0,攻角a=0°), 平均误差在10%以内,可以

用于样本库的建立。

表1 Cart3D与Fluent结果相对误差

Tab.1 RelativeerrorbetweenCart3DandFluentresults

Ma Cl CMz Xcp Ma Cl CMz Xcp

0.6 0.073624 0.061268 -0.03692 1.5 0.070683 0.051319 -0.03224

0.8 0.051915 0.051703 -0.03149 2.0 0.11706 0.096728 -0.02242

0.9 0.007124 -0.00606 -0.04447 3.0 0.134308 0.128502 0.000328

1.0 0.01338 -0.04484 -0.06719 5.0 0.094685 0.101424 0.010703

1.2 0.045764 0.028801 -0.03409 7.0 0.062881 0.070671 0.008768

平均值 0.067142 0.053952 -0.0249

(超过10%的标注为红色)

5 模型研究

常用的代理模型有:多项式响应面模型、径向

基RBF插值模型、Kriging模型、SVM 支持向量

机、BP神经网络等,表2给出了上述几种近似模型

及其优缺点[6]。由于本文研究的对象维度高、非线

性较强,要求拟合方法的鲁棒性较强,因此选用了

标准Kriging模型并使用GA遗传算法进行内参优

化。同时选用BP神经网络 (30×2)作为对比学习

组,对Kriging结果进行对比评价。

表2 基本代理模型适用性比较

Tab.2 Applicabilitycomparasionofbasicsurrogatemodels

优势 不足 关注点

响应面 构造简单、计算量小、收敛速度快
 对多变量、非线性程度高的问题

精度差

RBF
 灵活性好、结构简单、鲁棒性好、
计算量也相对较少

 对样本数量依赖程度高,所需样

本数量大

 径向函数具有各向同性,需根据实际问题进

行选择

Kriging
 应用广泛、模型具有鲁棒性、灵

活性、有成熟代码库供二次开发

 Kriging模型的预测精度依赖于参

数选取,对样本数量依赖程度 高,
所需样本数量大

训练样本数量应足够多,并且整齐、均匀

SVM
 样本数量要求少、应用广泛,可

解决复杂非线性问题,适合样本点

数据存在噪声的情况

计算量略大,训练速度较慢 选择对非线性问题适应性强的核函数

神经网络 应用广泛,灵活性好,泛化能力强 有可能出现过学习的问题 权衡神经网络层数与近似能力之间的关系

5.1 Kriging-GA模型

给定n 个样本点S=[s(1),s(2),…,s(n)]T,
其中s(i)16维向量(火箭外形参数个数),对应的目

标函数值为Y=[y(1),y(2),…,y(n)]T,其中y(i)

是3维向量(升力系数、阻力系数、压心系数3个

变量)。设计变量为x,对应的目标函数为y。
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Kriging模 型 由 全 局 模 型 和 局 部 偏 差 模 型

构成[7-8]

y=F(β,x)+z(x) (2)

z(x)的协方差矩阵表明其局部偏离的程度,
形式如下

cov(z(ω),z(x))=E[z(ω)z(x)]=σ2R(θ,ω,x)
(3)

式中,R(θ,ω,x)是表示任意两个样本点xi,xj

之间的相关函数,这里采用高斯相关函数

R(xi,xj)=Πn
kexp(-θk xi

k -xj
k

2) (4)

建立y(x)的近似响应􀭵y(x)关于观测点x 的

表达式

􀭵y(x)=􀭰β+rT(x)R-1(y-F􀭰β) (5)
􀭰β通过如下估计得出

􀭰β=(FTR-1F)-1FTR-1Y (6)
设f(x)为常量,􀭰β简化为标量,对方差σ2 对

数取负令其取得最大值

-
nln(σ2)+lnR(θ)

2
求解上式的非线性无约束优 化 问 题,使 用

MATLAB工具中的遗传算法GA (GeneticAlgo-
rithm)对16维内参θk(k=1,2,…,k)进行全

局寻 优,从 而 得 到 最 优 插 值 的 Kriging 模 型。

Kriging模型可以在全局范围内提供对预估计值的

误差评估,如式 (7)所示。由此可以获得模型预

测不确定性最大的位置[9],并在该位置上添加新

的样本点。

􀭰s(x)=σ 1-ψTΨTψ +
1-ΙTΨ-1ψ
ΙTΨ-1Ι

é

ë
êê

ù

û
úú (7)

在设计空间中随机取2000个外形参数,按上

式计算全局偏差,如图4所示。将均方误差0.02
作为红线,将红线之上的测试点进行标记,使用

Cart3D计算并加入到样本库中。

图4 随机测试点的均方误差

Fig.4 RSMEofrandomtestpoints

5.2 BPNN模型

BP神经网络 (BackPropagationneuralnet-
work,BPNN)是众多神经网络算法中应用最为广

泛的一种,在人工神经网络 的 应 用 中,80%~
90%的人工神经网络模型都是采用BP网络或者它

的变化形式[10]。对于火箭气动特性而言,诸参数

具有高度非线性,因而拟合工具的非线性十分重

要。本文采用两个隐含层的结构,每层含30个节

点,如图5所示。

图5 BP网络拓扑结构图

Fig.5 BPnetworktopology

使用交叉验证方法[11]对样本点进行检验,例

如针对四助推器在Ma=1.5,a=4°这一个工况的

380个样本,每次取1个作为测试点,取剩余379
个点作为训练点,可以得到图6中的误差分布规

律,误差符合正态分布。但误差的分布范围很大,
个别点的误差高达100%~400%以上 (红色圈

出),使用其余样本点训练得到的网络在这些点上

是无效的,由此可以推断这些样本点与其余样本

点具有较大差异,如果数值试验结果可信,则需

要在这些点周围增加样本。
在加点位置围绕其中心,以原值50%为半径

的超球面作为加点空间,使用均匀试验设计进行

加点,对每个目标点周围以同种方式加12个 “卫
星点”,将样本点规模扩充为500个。对加点后的

样本库再次进行交叉验证,误差分布如图7所示。
由此可见,加点之后的误差分布更为集中,标准

差减少34%,加点效果明显。

5.3 结果分析

选取490个样本点作为训练组,按上述方法得

到对于气动特性的估计即升力系数、阻力系数、
压心系数 (参考长度为样本的箭体长度,参考面
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图6 交叉验证误差分布

Fig.6 Cross-validationerrordistribution

图7 加点后的交叉验证误差分布

Fig.7 Cross-validationerrordistributionafteraddingpoints

积为1m2),选取另外10个作为评估组,则两种

方法的拟合值与期望值相比较如图8所示,可以看

出预测值较好地落在期望值上下两侧。

(a)升力系数

(b)阻力系数

(c)压心系数

图8 评估点处的预测值

Fig.8 Predictedvalueatevaluationpoints

根据式 (8)对平均相对误差 (MRE)的定义,

Kriging-GA方法和BPNN方法得到的代理模型在

评估 点 集 得 到 的 误 差 如 表 3 所 示,可 以 看 出

Kriging模型略优于BPNN模型。

MRE=
1
n∑

n

i=1

fi-􀭺f
fi

(8)

表3 各气动输出结果相对误差

Tab.3Relativeerrorofoutputdata

Cl/% Cd/% Xp/%

Kriging-GA 7.78 8.62 4.11

BPNN 10.0 11.40 5.92

6 结论

代理模型作为保证一定精度条件下对复杂数

值模型的替代,在运载火箭总体协同优化中可发

挥重要的作用。本文探索了火箭气动计算代理模
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型的完整过程,采用平均相对误差指标评估代理

模型的预测精度,评估结果表明:

1)对于运载火箭外形变化引起气动特性变化

这类问题,在16维变量、500个样本点规模的特

定情况下,应用Kriging的误差小于BPNN;

2)利用Kriging模型作为代理模型的方法可

满足工程需求,平均相对误差小于10%。
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