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基于代理模型的制导子弹气动 

外形优化设计 

张孟阳 a，陈志华 a*，郑纯 b，黄振贵 a 

（南京理工大学 a.瞬态物理国家重点实验室 b.机械工程学院，南京 210094） 

摘要：目的 针对传统气动外形优化设计依赖于高精度仿真耗时过长的问题，为有效提高气动优化设计的效

率，提出一种基于代理模型的气动外形优化方法。方法 以 12.7 mm 制导子弹为研究对象，通过 CFD 仿真，

分析尾翼收缩段长度、弹底半径和尾翼收缩扩张段交界处半径对制导子弹飞行过程中阻力系数的影响。基

于代理模型技术，综合运用试验设计、参数化建模、CFD 技术和四阶响应面模型，构建制导子弹气动外形

优化设计代理模型，以制导子弹飞行过程中的最小阻力系数为优化目标，结合遗传算法对制导子弹外形参

数进行优化。结果 对比四阶多项式响应面和 Kriging 模型建立的代理模型预测精度，与测试样本点 CFD 仿

真计算结果相比，四阶响应面代理模型阻力系数预测值的平均误差为 0.386%。表明四阶响应面代理模型能

够有效替代 CFD 仿真，可用于预测不同外形参数下制导子弹的阻力系数。结论 相对于最初的制导子弹外形，

制导子弹的阻力系数下降了 14.59%，有效减少子弹飞行过程中的能量损失和缩短了优化时长。该方法在保

证精度的前提下，减少了制导子弹的设计周期，为相关工程应用与研究提供了一定的参考。 
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Aerodynamic Shape Optimization Design of Guided Bullet Based  

on Surrogate Model 

ZHANG Meng-yanga, CHEN Zhi-huaa*, ZHENG Chunb, HUANG Zhen-guia 

(a. Key Laboratory of Transient Physics, b. School of Mechanical Engineering, Nanjing University  

of Science and Technology, Nanjing 210094, China) 

ABSTRACT: Aiming at the problem that the traditional aerodynamic shape optimization design relies on high-precision simu-

lation and takes a long time, the work aims to propose an aerodynamic shape optimization method based on a surrogate modelin 

order to effectively improve the efficiency of aerodynamic optimization design. The 12.7 mm guided bullet was taken as the re-

search object. Through the CFD simulation of the guided bullet, the effect of the length of the tail contraction section, the radius 

of the bullet base, and the radius of the junction of the tail contraction expansion section on the drag coefficient of the guided 

bullet during flight were analyzed. Based on the surrogate model technology, the surrogate model of aerodynamic shape optimi-

zation design of guided bulletwas constructed by experimental design, parametric modeling, CFD technology, and a fourth-order 
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response surface model. The minimum drag coefficient during the flight of the guided bullet was taken as the optimization ob-

jective, and the genetic algorithm was used to optimize the shape parameters of the guided bullet. The prediction accuracy of the 

surrogate model established by the fourth-order polynomial response surface and the Kriging model was compared. Compared 

with the calculation results of the CFD simulation of the test sample points, the average error of the predicted value of the drag 

coefficient of the fourth-order response surface surrogate model was 0.386%, which indicated that the fourth-order response 

surface surrogate model could effectively replace the CFD simulation to predict the drag coefficient of guided projectile under 

different shape parameters. Compared with the initial shape of the guided bullet, the drag coefficient of the guided bullet is re-

duced by 14.59%, which effectively reduces the energy loss of the bullet during the flight and shortens the optimization time. 

This method reduces the design cycle of the guided bullet under the premise of ensuring accuracy and provides a certain refer-

ence for related engineering applications and research. 

KEY WORDS: guided bullet; surrogate model; drag coefficient; optimization for design; aerodynamic shape; CFD 

传统枪弹发射后，在重力和空气阻力的作用下无

控飞行，远距离命中率相对较低[1]。近年来，随着微

电子技术、电子计算机、MEMS 技术（微机电系统）

和光电转换等技术的发展，运用制导控制改变弹丸的

飞行方向，引导其战斗部去打击远距离的目标，成为

现代战争的趋势[2-3]。因此，开展对制导子弹的优化

设计研究具有重要意义。 

目前，国内外对制导子弹开展了广泛的研究。

Lawhorn 等[4]设计了一种利用阀门开合调整弹丸飞行

方向的制导子弹，由于弹丸在飞行中的存速能力和内

部结构设计使其难以大规模制造。Barrett 等[5]研究了

一种利用压电陶瓷材料形变改变弹头偏转产生偏转

力矩的一种管射式自适应枪弹 BLAM，尽管压电陶瓷

的响应速度快，但其形变量微小，限制了压电陶瓷材

料在制导子弹的使用范围。周磊等[6]设计了一种灵巧

枪弹，并通过风洞实验验证了数值方法的可行性，研

究了尾翼尺寸的变化对弹丸气动特性的影响规律，为

制导子弹外形设计提供了参考。吴志林等[7]研究了尾

翼式修正枪弹的飞行气动特性，比较了工程计算软件

Missile Datcom 和数值计算软件 FLUENT 对枪弹模型

气动力计算结果的差异，但是该枪弹阻力系数偏大，

尾翼式修正枪弹的外形设计有待改进。高炳龙等[8]介

绍了制导子弹尾翼控制的原理和结构模型，利用

Fluent 仿真结果对比分析了普通弹丸和可控弹丸气动

力参数，为可控枪弹结构优化提供了依据。马诺等[9]

基于改进的正交试验方法，以升阻比最大为优化目

标，对制导子弹的外形进行了优化设计，最大升阻比

提升约 80%。孙世岩等[10]通过参数化建模方法和高精

度面元法气动特性预估的方法，并使用遗传算法为优

化算法，构建了制导炮弹气动外形优化设计方法。赵

璇等 [11]提出了一种滑翔制导炮弹鸭舵的气动外形优

化方法，通过工程算法和 CFD 仿真，获得了气动参

数，构建了 Co-Kriging 代理模型，利用遗传算法求得

最优外形参数，与 CFD 仿真结果对比，平均误差为

1.94%。 

可以看出，现有的大部分文献研究制导子弹的气

动特性和控制方式，基于代理模型的气动外形优化多

应用于导弹[12]、机翼[13]、高速列车[14]和飞行器[15-16]

等的气动外形优化设计中，对制导子弹外形优化设计

研究较少。传统的气动参数设计是一项非常困难和

耗时的工作，通过对变量局部迭代进行优化分析，

并且依赖于反复试验很难获得设计空间中真正的

最优解 [17]。为了高效准确地进行制导子弹气动优化

设计，将代理模型方法引入制导子弹气动外形优化

中，能够在保证一定计算准确性的基础上，减少计算

成本和缩短优化时间[18]。 

本文以 12.7 mm 制导子弹为对象，开展外形优

化，研究制导子弹外形参数对阻力系数的影响。在设

计空间内，采用优化拉丁超立方法进行采样，运用

CATIA、ICEM CFD、FLUENT 和脚本程序实现对不

同外形参数下制导子弹的模型建立、网格划分和数值

仿真，记录采样点对应的阻力系数，建立代理模型。

以制导子弹飞行过程中的最小阻力系数为优化目标，

获取制导子弹最优的外形参数，相对于最初的制导子

弹外形，有效地减少子弹飞行过程中的能量损失，为

制导子弹研究和设计提供一定的参考。 

1  基本理论及方法 

1.1  计算方法 

对于可压缩流，采用守恒控制方程来保证流场中

参数的守恒[19]，本文采用雷诺平均 Navier-Stokes 方

程（RANS）： 

( )
( ) ( )

 d ( )d dvt
t t

W
V F W S F S

t
  


 

   
 

(1) 

式中：V 为控制体的体积；S 为控制边界；W 为

守恒变量；F(W)为对流通量；Fv 为黏性通量；Ω(t)为

控制体； ( )t 为运动变形控制面。 

对制导子弹的数值模拟选用基于涡黏假设的

Spalart-Allmaras 湍流模型，S-A 湍流模型[20]为单方程

模型，其输运方程为： 
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式中： v为湍流运动黏性系数； vS 为源项；

1 22 2v b v
v

G c v S f
d




   
 

 为生成项；Yv 为湍流黏度减

少项，具体 S-A 湍流模型可以参考文献[20]。 

选择 Density Based 密度基求解器和高斯克林函

数求梯度方法的求解可压缩流动。气体密度为理想气

体，气体黏度满足 Sutherland 定律，边界条件采用压

力远场，壁面为无滑移条件，方程的差分格式采用二

阶迎风格式进行空间离散。 

1.2  计算模型 

制导子弹基本模型如图 1 所示，制导子弹总长

140 mm，最大直径为 12.7 mm，主要包括弹头、上弹

体、下弹体和尾翼等部分。在来流马赫数 Ma=2.0、

攻角 α=0°条件下进行 CFD 仿真。制导子弹计算域如

图 2 所示。 
 

 
 

图 1  制导子弹基本模型 
Fig.1 Basic model of guided bullet: a) three-dimensional 

structure; b) size of guided bullet  

 
 

图 2  制导子弹计算域 
Fig.2 Calculation domain of guided bullet 

 

1.3  数值计算方法验证 

选取国外 12.7 mm M33 弹丸[21]为例进行 CFD 仿

真，计算了弹丸在不同马赫数、0°攻角下的阻力系数，

阻力系数随马赫数变化的情况见表 1。通过 CFD 仿真

计算结果和文献实验值进行对比验证，CFD 仿真结果

同文献[21]实验值未超过 10%，满足误差要求，证明

该数值计算方法可适用于制导子弹的流场模拟。 
 

表 1  M33 弹丸在 CFD 仿真计算值与 

文献[21]实验值的对比 
Tab.1 Comparison of CFD simulation value and experimental 

value of M33 bullet in Reference [21] 

马赫数 文献实验值（Cd） 数值计算值（Cd） 误差/%

0.89 0.129 0.134 3.87 

0.98 0.263 0.272 3.42 

1.06 0.357 0.364 1.96 

1.24 0.365 0.374 2.45 

1.53 0.338 0.342 1.18 

1.99 0.314 0.322 2.54 

2.66 0.288 0.282 2.08 
 

1.4  代理模型 

由于在优化过程中反复迭代高精度气动仿真需

要消耗大量计算成本，代理模型是通过对制导子弹外

形参数作为输入参数 S( )(1) (2) T=[ ]Nx x x S -仿真

结果为输出结果 S( )(1) (2) T=[ ]Ny y y  Y （Ns 为训练

样本数量）进行拟合得到新的数学模型，能够代替高

精度模型的气动仿真分析结果，能够有效降低计算时

间和计算成本，其大致的构建过程如图 3 所示。 
 

 
 

图 3  代理模型构造过程 
Fig.3 Construction process of surrogate model 
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1.4.1  试验设计 

拉丁超立方法（Latin Hypercube Sampling，LHS）

通过随机方式在设计空间内生成均匀的样本点，具有

不稳定性，不能保证试验点每次都能均匀布满整个设

计空间。为此，在 LHS 的基础上进行了改进与优化，

提出了优化拉丁超立方法 [22]（Optimized Latin Hy-

percube Sampling，OLHS），可以更有效地选择试验

点，以保证对设计空间的全面覆盖，并减少可能的偏

差或误差。采用 LHS 与 OLHS 得到的二因子设计空

间分布如图 4 所示。可以看出，采用 OLHS 得到的试

验样本点在设计空间中分布得更加均匀。针对制导子

弹尾部外形参数，在设计空间内采用优化拉丁超立方

法进行采样，用较少的试验点获得更好的拟合精度，

能够从设计变量的设计区间进行均匀采样。 
 
 

 
 

图 4  2 种试验设计方法的二因子设计空间分布 
Fig.4 Two-factor design space distribution of two  

experimental design methods 
 

1.4.2  多项式响应面模型 

多项式响应面（Polynomial Response Surface，

PRS）模型[23]将数理统计和试验设计相结合，对选择

的试验点进行求解，通过相关约束，构造变量和优化

目标之间的全局近似。响应面模型结构简单，计算量

小，且模型曲线光滑和能够更好地反映设计变量在设

计空间的非线性，在工程优化中应用较为广泛。响应

面模型的表达式： 

0
1 1

ˆ( )
m m m

i i ij i j
i i j i

y x x x x 
 

       
≥

  (3) 

式中：xi 为 m 个自变量 x 中的第 i 个变量，β0、βi

和 βij 是未知参数。 

将式（3）写成矩阵形式： 
ˆ( )y x  X   (4) 

式中： 

 1 2 Prs1 ( ) ( ) ( )v x v x v x  X   (5) 

若 Prs S 1N N ≤ ，式(4)中的 β 可以利用最小二乘

估计（Least Squares Estimation，LSE）方法得到： 
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1.4.3  Kriging 代理模型 

Kriging 代理模型通过现有的样本信息，来模拟

和预测设计变量和响应值之间的未知信息，Kriging

模型为[24]： 
T( ) ( ) ( )y x f x z x    (8) 

式 中 ： y(x) 为 模 型 的 响 应 值 ； T ( )f x   
T

1 2[ ( ) ( ) ( )]nf x f x f x   为样本点的多项式回归组

合； 1 2[ , , , ]n     为回归系数的最小二乘估计；n

为设计变量的数量；z(x)为随机模型部分。其均值为

0，方差为 σ2，协方差为： 

 2cov[ ( ), ( )] , ,i j i jz x z x R x x 
 

(9) 

式中：  , ,i jR x x 表示在设计空间 2 个变量 xi 和

xj 之间的相关性[25]。 

     ( ) ( )

1 1

, , , , ,
N N

i j
i j k k k k kk k

k k

x x R x x R dR   
 

   (10) 

式中： T
1 2[ ]N     ；θk 为相关性系数；

( ) ( )i j
k k kd = x x ； 1, 2, ,k N  。 N 为设计参数的数量。

目前，Kriging 模型比较常用的相关函数为高斯函数

（Gauss），具体形式为 
2( , ) exp( | | )k k k k kR d d    (11) 

2  制导子弹外形参数对阻力系数影响 

制导子弹的阻力主要受到弹头与弹底之间以及

收缩段与扩张段之间压差的影响。当交界处半径增大

时，扩张段的坡度变得更缓，从而减小了弹头与弹底

以及收缩段与扩张段之间的压差，最终导致气动阻力

的减小。适度的交界处半径和坡度可以实现最小阻力

效果。弹头与弹底以及收缩段与扩张段之间的压力分
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布不同，它们之间的压差构成了枪弹阻力的一部分，

而弹头与弹底产生的压差则构成另一部分阻力。外形

优化变量如图 5 所示。 
 

 
 

图 5  制导子弹尾翼部分的外形设计变量 
Fig.5 Shape design variables of the tail part of guidedbullet 

 

为探究制导子弹外形参数对气动特性的影响，利

用控制变量法筛选部分外形参数进行优化设计，研究

外形参数变化对阻力系数的影响。保持制导子弹总长

不变，弹尾部恒定长度为 35 mm，优化变量为制导子

弹尾翼部分收缩段长度（L）、交界处半径（R）和弹

底半径（D），它们的取值范围分别为 5~30 mm、

2~4 mm、4.1~6.35 mm。 

2.1  收缩段长度对阻力系数的影响 

制导子弹阻力系数随收缩段长度的变化情况如

图 6 所示。由图 6 可知，阻力系数随着收缩段的长度

增加先减小、后增大，变化曲线为开口向上的抛物线，

存在最优的阻力系数对应的尺寸。 
 

 
 

图 6  制导子弹阻力系数随收缩段长度的变化 
Fig.6 The change of the drag coefficient of the guided bullet 

with the length of the contraction section 
 

2.2  尾翼交界处半径对阻力系数的影响 

对交界处半径依次改变 0.5 mm 得到新的制导子

弹外形，计算阻力系数变化情况。由于考虑到在交界

处需要布置传动轴等控制尾舵偏转的部件，因此交界

处的半径不能太小。考虑到制导子弹尾舵的控制效

果，交界处的半径也不能太大，需要控制交界处半径

尺寸控制在一定范围内。制导子弹阻力系数随尾翼收

缩段与扩张段交界处半径的变化如图 7 所示。可以看

出，随着尾翼交界处半径的增大，制导子弹的阻力系

数逐渐减小。 

 
 

图 7  制导子弹阻力系数随交界处半径的变化 
Fig.7 Variation of drag coefficient of guided projectile with 

radius at the junction 
 

2.3  弹底半径对阻力系数的影响 

制导子弹阻力系数随弹底半径的变化如图 8 所

示。可以看出，阻力系数随弹底半径的增大而增大。 
 

 
 

图 8  制导子弹阻力系数随弹底半径的变化 
Fig.8 The change of the drag coefficient of the guided  

projectile with the radius of the projectile base 
 

3  制导子弹外形优化设计 

3.1  优化框架 

以最小阻力系数为优化目标，制导子弹的外形优

化数学模型可以表述为式（12）。 

dmin   ( )

s.t.  5  30

       2 4

  4.1 6.35

f X C

L

R

D








≤ ≤

≤ ≤

≤ ≤  

(12) 

式中：f(X)为目标函数；X 为制导子弹外形参数

优化变量，X=[L, D, R]T；s.t.为优化变量的尺寸约束。 

基于代理模型的制导子弹气动外形优化设计流

程如图 9 所示，主要步骤如下： 
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1）使用最优拉丁超立方（OLHS）试验设计方法

对设计空间（外形参数）进行采样，得到一定数量的

设计变量样本点。 

2）通过 CFD 数值模拟的方法计算步骤 1）中设

计变量样本点对应的阻力系数。 

3）基于步骤 2）中的初始样本点，建立初始代

理模型，初步得到阻力系数与外形参数之间的函数

关系。 

4）基于当前的代理模型，以最小阻力系数为优

化目标，运用遗传算法对制导子弹气动优化代理模

型进行寻优，以得到当前设计空间中阻力系数的最

优解。 

5）阻力系数优化结果是否满足收敛准则，如果

满足，则整个优化过程结束，当前的寻优结果即为最

终结果，否则，执行步骤 6）。 

6）反复执行步骤 4）~5），直到满足。 
 

 
 

图 9  基于代理模型的优化设计流程 
Fig.9 Optimization design process based on surrogate model 

 

3.2  初始训练样本空间 

各试验点对应的阻力系数计算流程如图 10 所

示。其中，CATIA.catvbs 为 CATIA 中的宏命令录制

功能将记录模型参数的改变以及模型的更新过程，然

后执行脚本程序可实现对模型自动改变， ICEM_ 

CFD.rpl 为记录网格划分步骤，FLUENT.jou 为 FLUENT

将一系列命令以代码的方式写到脚本中，FLUENT 读入

之后会根据命令自动操作。计算步骤如下： 

1）通过三维建模软件 CATIA 中 CATIA.catvbs

和脚本程序自动实现对 CATIA 建立的制导子弹三维

模型的更新。 

2）通过程序驱动命令流文件 ICEM_CFD.rpl，实

现制导子弹网格的自动划分。 

3）通过程序驱动命令流文件 FLUENT.jou，实现

制导子弹阻力系数的计算。 

4）反复执行步骤 1）~3），直到所有的试验点均

完成计算。 
 

 
 

图 10  试验点阻力系数计算流程 
Fig.10 Test point resistance coefficient calculation process 

 
采用最优拉丁超立方（OLHS）试验设计方法对

优化变量 L、D 和 R 进行了 20 个试验点的采样，作

为建立代理模型的初始样本点，另外选取其中 4 个试

验点作为验证代理模型精度的检验点。通过程序驱动

制导子弹三维模型更新脚本程序 CATIA.catvbs、网格

的自动划分脚本程序 ICEM.rpl 和阻力系数计算脚本

程序 FLUENT.jou 仿真得到了各试验点对应制导子弹

外形的阻力系数，由不同外形尺寸对应的阻力系数

Cd，生成初始训练样本空间，如表 2 所示。 

3.3  制导子弹阻力系数代理模型的构建 

从一阶响应面模型到四阶的响应面模型的表达

式： 
t

i i
i

y a b x 
 

(13) 

2

1 1

t t t t

i i ii i ij i j
i i i i j

y a b x c x d x x
  

     
 

(14) 

2 3

1 1 1

t t t t t

i i ii i ij i j ii i
i i i i j i

y a b x c x d x x e x
   

       
 

(15) 

2 3 4

1 1 1 1

t t t t t t

i i ii i ij i j ii i ii i
i i i i j i i

y

a b x c x d x x e x f x
    



         (16) 

式中： ( 1,2, , )ix i t  表示设计变量，基于最小二 
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表 2  初始训练样本 
Tab.2 Initial training samples 

序号 L/mm R/mm D/mm Cd
 

1 6.32 3.89 4.69 0.579 28 

2 23.42 2.00 5.76 0.709 93 

3 5.00 3.58 5.64 0.650 51 

4 20.79 2.11 4.81 0.580 08 

5 10.26 3.05 5.05 0.611 35 

6 30.00 2.53 5.17 0.578 16 

7 11.58 2.32 4.34 0.584 21 

8 22.11 4.00 4.57 0.492 09 

9 27.37 2.84 6.11 0.674 68 

10 18.16 3.16 4.46 0.539 50 

11 15.53 3.79 5.28 0.576 71 

12 26.05 2.63 4.22 0.518 95 

13 19.47 2.95 5.52 0.622 26 

14 7.63 2.74 5.99 0.716 01 

15 24.74 3.68 5.88 0.624 18 

16 8.95 3.26 4.10 0.562 81 

17 28.68 3.37 4.93 0.535 52 

18 14.21 3.47 6.23 0.680 58 

19 16.84 2.42 6.35 0.766 60 

20 12.89 2.21 5.40 0.657 57 

 

乘法，可以获得估计的回归系数，即 a、bi、cii、eii、

fii、dij，xixj 表示双参数相互作用的交叉项，而高阶项

表示非线性特征。 

根据初始训练样本建立响应面代理模型，选出 4

个样本点作为测试样本点，对比一阶响应面到四阶响

应面，构建代理模型的误差分析，如表 3 所示。可以

看出，四阶响应面代理模型对于制导子弹外形优化的

精度更好。 
 

表 3  不同阶数响应面模型的误差分析对比 
Tab.3 Error analysis and comparison of different order  

response surface models 

阶数 平均误差 均方差 复相关系数（R2） 

一阶 0.398 74 0.477 47 0 

二阶 0.085 86 0.117 78 0.897 5 

三阶 0.046 44 0.059 16 0.972 83 

四阶 0.016 88 0.018 62 0.997 71 

 
以求解最小化残差平方和来拟合模型参数，最终

得到的四阶响应面模型的表达式： 
2 2

d

3

3 7 4

ˆ 0.627 643 0.001084 2  0.008 919 9

        0.000 925 8 0.018 219 0.000 052 29

        0.001503 6 8.100 83 10

C L R

LD RD L

D L

   

  

   

 

(17) 
对拟合的四阶多项式响应面模型进行评估，得到

四阶响应面模型的相关系数 R2=0.997。 

3.4  优化结果分析 

根据初始训练样本数据建立响应面代理模型和

Kriging 代理模型，对比四阶响应面代理模型预测值

dĈ 和 Kriging 代理模型预测值 dC 与高精度 CFD 仿真

计算结果 Cd 之间的误差，选取 5 个点（与构建代理

模型不同的样本点）作为检验样本，对高精度 CFD

仿真值和代理模型预测值进行对比，结果如表 4 所

示。对比四阶响应面代理模型和 Kriging 代理模型对

制导子弹阻力系数的预测，相较于 CFD 仿真计算结

果，其预测结果差距不大。四阶响应面代理模型的预

测误差最大为 0.86%，最小为 0.09%，平均误差为

0.386%；Kriging 代理模型预测误差最大为 2.67%，

最小为 0.52%，平均误差为 1.288%。这表明本文建立

的代理模型能够替代 CFD 仿真对制导子弹进行阻力

系数进行预测。 
 

表 4  四阶响应面构建代理模型预测值和 

高精度仿真值对比 
Tab.4 Comparison of the predicted value of the surrogate 

model constructed by the fourth-order response surface and 
the high-precision simulation value 

序号 L/mm R/mm D/mm Cd
 

dĈ  dC  

1 25 3.7 5.00 0.540 13 0.539 32 0.536 31

2 15 3.6 5.70 0.619 09 0.618 52 0.625 22

3 27 4.0 4.50 0.502 68 0.500 21 0.508 05

4 22 3.5 4.50 0.522 71 0.520 87 0.520 00

5 25 4.0 5.15 0.541 37 0.546 03 0.555 84
 

从图 11 可以看出，四阶响应面代理模型与

Kriging 代理模型对样本点的预测结果趋势和仿真计

算趋势相同。相较于 Kriging 代理模型和四阶响应面

代理模型误差，在第 2 个与第 5 个样本点处，四阶响

应面代理模型的预测误差小于 Kriging 代理模型。因

此，在建立的四阶响应面代理模型的基础上，通过遗

传算法对目标函数寻找阻力系数最小值，制导子弹外

形参数优化前后的外形尺寸参数见表 5。 
 

 
 

图 11  代理模型预测值和仿真值对比 
Fig.11 Comparison between the predicted value and  

the simulation value of the surrogate model 
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表 5  制导子弹外形参数优化结果 
Tab.5 Shape parameter optimization results of guidedbullet 

 L/mm R/mm D/mm Cd
 

初始方案 20.00 3.50 5.00 0.581 59 

优化方案 26.85 3.48 4.25 0.496 75 

变化率/% 34.30 0.57 15.00 14.59 

 
对优化方案运用 CFD 仿真，验证其阻力系数的

准确性，阻力系数仿真值为 0.494 57，阻力系数误差

为 0.44%，说明优化结果能够满足对制导子弹气动外

形设计预测精度。制导子弹初始弹形与最优弹形 xoz

截面压力云图对比如图 12 所示。 
 

 
 

图 12  初始弹形和最优弹形 xoz 截面压力对比 
Fig.12 Comparison of xoz cross-section pressureof initial 

bullet shape and optimal bullet shape xoz cross-section  
pressure: a) initial bullet shape; b) optimal bullet shape 

 

4  结论 

本文以 12.7 mm 制导子弹为研究对象，通过对制

导子弹在来流马赫数 Ma=2.0、0°攻角进行 CFD 仿真，

分析尾翼收缩段长度、弹底半径和尾翼交界处半径对

制导子弹飞行过程中阻力系数的影响。基于代理模型

技术，综合运用试验设计、参数化建模、CFD 技术和

四阶响应面模型构建制导子弹气动外形优化设计代

理模型，结合遗传算法对制导子弹进行外形参数优化

设计。得到如下主要结论： 

1）制导子弹的阻力系数随尾翼收缩段长度的增

加先增大、后减小，收缩扩张段交界处半径和阻力系

数变化近似为负相关性，弹底半径和阻力系数变化近

似为正相关。 

2）对比四阶响应面模型和 Kriging 模型构建的代

理模型，四阶响应面代理模型的预测值与 CFD 仿真

的误差最大为 0.86%，最小为 0.09%，平均误差为

0.386%，Kriging 代理模型预测误差的平均误差为

1.288%。四阶响应面模型预测误差小于 Kriging 模型，

建立的四阶响应面代理模型能够替代 CFD 仿真，用

于预测不同外形参数下制导子弹的阻力系数。 

3）相对于最初的制导子弹外形，制导子弹的阻

力系数降低了 14.59%。对优化得到的气动外形进行

FLUENT 数值仿真，仿真所得的数据与通过四阶响应

面代理模型得到结果的偏差为 0.44%，验证了代理模

型在制导子弹优化设计的可信度。 
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