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摘 � � � 要: 采用基于替代模型的渐进优化策略对二维高超声速前体/进气道进行一体化设计优化, 采用拉

丁超立方试验设计法选择样本点,采用二维粘性 CFD方法计算进气道流场来建立样本数据库,综合运用了多

项式响应面、Kriging 模型、BP 神经网络和径向基神经网络等替代模型.相对于基准构型,前体/进气道的优化

构型在设计态时提高了流量捕获与来流压缩能力, 提高了总压恢复性能,同时减小了阻力系数, 综合性能提高

了 5. 3% ; 在非设计态时优化构型的综合性能也有不同程度的改善.
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Abstract: A successive opt imizat ion st rategy based on surrog ate models w as applied to

integrated opt imizat ion of a hypersonic 2D forebody/ inlet. The sample data po ints w ere se�
lected by Lat in Hypercubes design of experiment technique, and the sample database w as

const ructed by forebody/ inlet f low field numerical calculat ion using computat ional f luid dy�
namics ( CFD) method based on 2D v iscous Navier�Stokes equat ion. Four types o f surrog ate
models including po lynomial r esponse surface, Kriging model, BP neural netw or k and radial

bases funct ion neural netwo rk w ere adopted. A s compared w ith baseline forebody / inlet at

on�design state, the optimal forebody/ inlet has bet ter f low capture and compression and total

pressure recover capability, and has low er drag for ce coef ficient, w ith 5. 3% improvement of

overall perfo rmance. T he performance of opt imal for ebody / inlet at of f�design states has also
impr oved to some ex tent.

Keywords: aerospace pr opulsion system; hypersonic vehicle; forebody/ inlet; integrated

opt imizat ion; surro gate models; numerical calculat ion

� � 高超声速飞行器/发动机一体化构型已经成

为标准构型,前体/进气道是其重要部件.前体/进

气道的一体化设计优化需要综合考虑多个性能要

求,如有效地捕获和压缩来流空气、具有较高的总
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压恢复系数和较低的阻力系数. 由于高超声速气

流粘性影响,必须采用基于 CFD的高精度数值计

算方法获得前体/进气道性能. 但由于 CFD计算

量庞大,难以将其直接用于进气道流道优化过程,

常用的策略是: 基于一维等熵分析进行流道优化,

然后利用二维 CFD流场分析方法计算进气道性

能
[ 1�2]

.

为了更有效地平衡计算精度与计算成本,本文

采用基于替代模型的渐进优化策略来进行前体/进

气道一体化优化设计,并比较前体/进气道的优化

构型与基准构型在设计态与非设计态下性能.

1 � 基于替代模型的渐进优化方法

1. 1 � 替代模型及其表述

响应面法( RSM )是以试验设计为基础的用

于处理多变量建模与分析的一套统计处理技术,

在全局近似中得到了最为广泛地运用[ 3] . 响应面

法所用的模型即为替代模型 ( Surrog ate M od�
el)

[ 4]
. 替代模型以简单的形式表述复杂系统的输

入输出关系,也被称为元模型( Metamodel ) .替代

模型作为计算量大的模拟程序或耗费大的物理试

验的近似,有利于快速分析、改进设计
[ 4]
. 构造替

代模型的主要步骤为: 1)采用试验设计方法选择

设计点,并获得样本数据; 2)选择表述模型,并对

数据进行拟合.

本文考虑常用的多项式响应面、Krig ing 模

型、BP 神经网络和径向基神经网络.

1. 1. 1 � 多项式响应面

多项式响应面是利用样本数据拟合出的设计

变量与性能响应间多项式函数关系
[ 5]
.多项式响

应面基本上能反映设计空间的非线性, 一般采用

二阶多项式响应面( PRS) ,即

y = c0 + !
n

i= 1
c ix i + !

n

i= 1
ciix

2
i +

!
n- 1

i= 1
!
n

j = i+ 1

cij x ix j + � (1)

式中 y 为响应, x 为设计变量, �为拟合误差, n为

设计变量的维数, c为待定多项式参数, 可由最小

二乘法计算得到.

1. 1. 2 � Krig ing 模型

Kriging 模型是结合了工程学、地质学、数学、

统计学等的函数近似方法 [ 6] . Krig ing 模型具有相

当的灵活性,可对样本数据进行无差拟合,但计算

量较大. Krig ing 模型表述为

y( x) = f (x) + Z(x) (2)

其中 y ( x)为待定响应, f (x) 为多项式函数, 一般

取常数 �, Z(x)为均值为 0、方差为  2、协方差非 0

的统计实现.

对于输入 x ,响应 ŷ 可用下式计算

ŷ = �̂+ r( x)R
- 1

( y - f �̂) (3)

其中 r 为输入 x 与各样本点{ x
1
, x

2
, ∀, x

ns
}的相

关系数, R为样本点相关矩阵. r和 R的基本元素

为相关函数R (x
i
, x

j
) . 最常用的 Gaussian 型相

关函数为

R( x
i
, x

j
) . = #

n
x
k= 1exp( - !k | x i

k- x
j
k | 2) (4)

而 !k 则为 Krig ing 模型拟合参数,可用极大似然

估计方法计算获得.

1. 1. 3 � 神经网络

神经网络( Neural netw or ks, NN )是由大量

神经元互连形成的复杂网络系统, 它可通过对样

本数据的学习来不断适应环境, 对高度非线性问

题具有很强的映射能力[ 7] .

这里采用经典的后向传播神经网络 ( BP�
NN)和径向基神经网络( RBNN ) . BPNN 在训练

过程中对所有权值和罚值进行修正, 是一种全局

近似神经网络, RBNN 则具有较强的局部逼近能

力.神经网络的训练一般需要较多的样本数据,计

算量大.

1. 2 � 渐进优化流程

图 1给出了基于替代模型的渐进优化流程.

首先,采用试验设计方法在设计域内选择一定数

量的设计点,并通过高精度分析建立设计点的性

能样本数据库; 然后, 利用样本数据构造替代模

型,并对其优化可获得近似的优化设计点;经高精

度分析后将该点补充到样本数据库, 并更新替代

模型再次优化直至满足设计要求. 可采用自动的

或人为干预的形式来实现该流程.

图 1� 基于替代模型的渐进优化流程

F ig. 1� Successiv e optimization pro cess

based on surr og ate models

在迭代优化中可综合采用具有全局/局部近
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似特性的几种替代模型, 获得一批改进的设计点,

然后增加样本数据, 进行下一次迭代.这样有利于

综合各替代模型的优势, 提高迭代收敛速度.

另外,本文采用了 iSIGHT 软件
[ 8] ]
作为辅助

工具. iSIGHT 软件提供了多种试验设计、近似建

模、优化以及质量设计等综合探测与分析手段,可

提高实现设计优化以及数据分析的效率.

2 � 前体/进气道基准构型设计与分析

2. 1 � 前体/进气道基准构型设计

图 2所示为前体/进气道一体化构型,采用 3

级外压缩、2级内压缩的二维混合压缩进气道(含

隔离段) . 为了增加容积效率, 前体上壁面设计有

小扩张角.

� � 表 1为前体/进气道的主要构型参数、流场参

数和性能参数的说明, 其中捕获流量指进气道单

位宽度捕获流量.

给定前体/进气道基准构型的设计条件: 1)设

计态飞行马赫数 Ma0= 6. 0 、高度 H = 25. 0 km、

攻角 ∀= 2. 0∃; 2)设计态时捕获流量 �m= 25. 0 kg/

s; 3) 前体上壁面扩张角 �= 2. 5∃ ; 4) 楔面角

!1= 6. 0∃, !2= 10. 0∃, !3 = 13. 0∃, 外罩内倾角 !cow1

= 6. 0∃ ; 5)外罩厚度 T cow1= 0. 02 m .

图 2� 前体/进气道一体化构型

F ig . 2 � Conf igur at ion of integ rated for ebody / inlet

表 1 � 参数说明

Table 1 � Nomenclature of Parameters

参数 说明 参数 说明

L fb / m 前体长 �m/ ( kg / s) 捕获流量

!i / (∃) 第 i级楔面角 T 2 / K 出口温度

L rampi / m 第 i级楔面长 p 2 / kPa 出口压强

!cowl / (∃) 外罩倾角 V 2/ ( m/ s) 出口速度

L cow l/ m 外罩斜段长 Ma2 出口马赫数

L cow2 / m 外罩直段长  总压恢复系数

H iso / m 隔离段高 # 流量系数

L iso/ m 隔离段长 CD 阻力系数

H c/ m 进气道迎风高度 CL 升力系数

�/ (∃) 上壁面扩张角 Rp 压升比

基准构型采用基于一维等熵分析的激波系汇

交法
[ 9]
设计,即外压缩斜激波汇交于外罩唇口,内

压缩斜激波汇交于肩点 D.为了减小边界层分离,

肩点 D 处采用圆弧过渡.

在优化过程中保持实际迎风高度 H c 不变,

以保证各种进气道构型的最大捕获流量基本相

等.几何约束条件为

L iso= kH iso ( 5)

L fb= L r amp1 + L ramp2+ L ramp3+ rsin !3+ L iso ( 6)

H
%
c= L ramp1 tan !1+ L ramp2 tan !2+ L r amp3 tan !3 +

r( 1- cos !3 ) + H iso- L cow1 tan !cos1 ( 7)

H c= ( L fb- L iso- L cow1- L cow 2 ) sin ∀+ H
%
ccos ∀

( 8)

给定过渡圆弧半径 r= H iso / tan( !3 / 2) ,隔离段长

高比 k= 6. 0.

2. 2 � 数值计算方法

流场控制方程采用二维雷诺平均的 N�S 方
程,离散方法为有限体积法.对粘性项采用二阶中

间差分, 对无粘项的离散采用二阶精度的基于

Roe 平均的 OC�TVD格式求解, 湍流模型为标准
模型.采用 LU�SGS 方法, 用块追赶法求解三对
角块矩阵方程, 可加速收敛. 入口边界为自由来

流; 出口边界条件为超声速流动.对壁面取绝热、

无滑移的物面条件.

采用结构化网格,并在近壁面和流道转折处

加密网格,计算域覆盖前体/进气道的内外流场.

2. 3 � 基准构型及其流场分析

为比较前体/进气道在非设计态下的性能,给
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定 3个非设计态,其飞行动压与设计态时相等.

非设计态 1: Ma0 = 6. 0, H = 25. 0 km, ∀=

0� 0∃;
非设计态 2: Ma0 = 5. 0, H = 22. 5 km, ∀=

2� 0∃;
非设计态 3: Ma0 = 7. 0, H = 26. 9 km, ∀=

2� 0∃.
按上述前体/进气道基准构型设计与流场分

析方法,可获得基准构型几何参数及其设计态和

非设计态性能.表 2 给出了基准构型设计参数及

流场分析结果,图 3所示为相应流场的压强分布.

表 2 � 基准构型设计参数与流场分析结果

Table 2 � Configruration and analysis results of baseline forebody/ inlet

构型

参数

设计

值

性能

参数

分析结果

设计态 非设计态 1 非设计态 2 非设计态 3

L fb/ m 1. 841 3 �m/ ( kg/ s) 23. 058 20. 794 23. 980 21. 778

L ramp1 / m 0. 468 5 T 2/ K 708. 214 658. 666 642. 860 817. 346

L ramp2 / m 0. 246 5 p 2 / kPa 75. 510 61. 903 90. 642 68. 511

L cow 1 / m 0. 147 3 V 2/ ( m/ s) 1 487. 367 1 521. 077 1 169. 961 1 784. 813

H cow 2 / m 0. 227 7 Ma2 2. 784 2. 954 2. 298 3. 113

H i so/ m 0. 041 8  0. 542 0. 572 0. 602 0. 423

H i so/ m 6. 0 # 0. 922 0. 945 0. 777 1. 000

!1 / (∃) 10. 0 CD 0. 232 0. 241 0. 285 0. 212

!2 / (∃) 13. 0 CL 0. 298 0. 081 0. 277 0. 201

!cow1 / (∃) 6. 0 Rp 30. 644 25. 490 24. 942 37. 347

图 3 � 基准构型在设计态和非设计态时的压强分布

Fig. 3 � P ressur e contours of the baseline forebody/ inlet

� � 可知, 前体/进气道基准构型在设计态时, 受
高超声速流粘性影响, 外压缩斜激波汇交于唇口

之外,内压缩斜激波基本交于肩点;隔离段内存在

斜激波反射干扰;流量系数较低.由于来流条件变

化,在非设计态 1时,进气道的流量系数、总压恢

复系数增大,但压缩能力与阻力特性下降,实际捕

获流量减小;在非设计态 2时,进气道实际捕获流

量、压缩能力和总压恢复性能有所提高,但流量系
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数低,阻力特性变差; 在非设计态 3时, 外压缩波

汇交于唇口内, 使流量系数达到 1. 0,但捕获流量

较小,总压恢复系数较低.

3 � 前体/进气道构型优化与结果
分析

3. 1 � 替代模型构造

以 9个独立构型参数作为设计变量,各变量

设计域为基准值的 & 25%. 在设计域内采用拉丁

超立方试验设计方法选择 125个样本点, 并采用

2维粘性 CFD流场分析获得前体/进气道性能参

数.以性能参数(  , #, CD , CL , Rp )为输出响应, 构

造 PRS, Kriging , BPNN 和 RBNN 等四种替代模

型.基于各替代模型,对前体/进气道进行渐进优

化.

3. 2 � 优化模型

以基准构型设计态性能参数为参考值, 通过

各性能参数的比例加权可定义目标函数 f

f =
0. 3  + 0� 2!#- 0. 35C

-

D + 0. 15R
-

p

0. 3+ 0. 2- 0. 35+ 0. 15

其中,定义了 RY= ∀Y= Y/ Y b , Y 为 , #, CD , Rp 下

标∋b( 表示基准构型的相应参数值; 由于 CD和  

对进气道总体性能影响更为重要, 故对其施以相

对较大的权值. 显然,基准构型在设计态时的目标

函数 f = 1. 0.

前体/进气道的设计态优化模型表示如下:

目标: max � f

优化变量及取值域:

0. 351 4 ) L ramp1 ) 0. 585 6, 4. 5 ) !1 ) 7. 5

0. 184 9 ) L ramp2 ) 0. 308 1, 7. 5 ) !2 ) 7. 5

0. 110 5 ) L cow1 ) 0. 184 1, 12. 5 ) !3 ) 7. 5

0. 170 7 ) L cow2 ) 0. 284 6, 4. 5 ) !cow1 ) 7. 5

0. 031 3 ) H iso ) 0. 052 2,

约束:

2. 0 ) Ma2 ) 3. 0, 0. 5 ) C
-

D ) 1. 5

0. 9 ) ! ) 1. 2, 0. 5 ) C
-

L ) 1. 5

0. 9 ) !#) 1. 2, 1. 0 ) R
-

p ) 1. 2

为了减小替代模型近似误差影响,对各性能

参数施加了约束.

3. 3 � 构型优化与分析

在 iSIGHT 软件中集成替代模型, 表述优化

问题,并选用多岛遗传算法( MIGA)与序列二次

规划算法( NLPQL) [ 8]组合的优化算法,以提高全

局搜索能力和局部搜索速度. 采用人为干预的形

式更新样本数据库和替代模型.

图 4给出了优化迭代历史,共进行 12次迭代

获得 48个优化点,其中 Rmf , Rptr , Rcd和 R rp分别为

 , #, CD , R p相对于基准构型参考值的相对值.

图 4 � 优化迭代历史

F ig. 4� I teration histo ry of optimization

可知,由于替代模型的近似性和各性能参数

的相互冲突, 前体/进气道构型优化比较困难, 需

要进一步对各目标进行综合权衡, 选择各性能目

标均有所改善的设计作为最优解.

表 3给出了前体/进气道优化构型的主要结

构参数及流场分析结果, 表 4为优化构型相对于

基准构型的结构与性能改变, 图 5所示为相应流

场的压强分布.

可知,相对于基准构型, 前体/进气道优化构

型的结构参数改变主要有: 1)前体总长减小, 第

1、2楔面长增加, 第 3楔面长减小; 2)第 1楔面角

减小,第 2、3楔面角增大; 3)外罩倾角减小至下

限,斜段长增加, 直段长减小至下限,使得外罩转

折点后移; 4)隔离段高度略增加.

在设计态时, 进气道流场内激波系有适当调

整, 外激波汇交点更接近唇口,提高了捕获流量,

也提高进气道压升比和总压恢复系数, 同时略微

减小了阻力系数,综合性能提高了 5. 3%.

在各非设计态时,前体/进气道优化构型综合

性能分别提高了 4. 2%、6. 8%和 2. 7% .在非设计

态 1时,进气道阻力系数略有增加,其它性能指标

有所改善; 在非设计态 2时, 各性能指标均有改

善;在非设计态 3时,总压恢复能力减小, 其它性

能指标有所改善.

总体而言,采用激波汇交法设计的前体/进气

道基准构型具有比较好的性能;通过渐进优化,获

得了综合性能有所改善的前体/进气道构型.由于

设计变量的耦合影响、性能参数的相互冲突,使得

前体/进气道优化效果不显著.
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表 3 � 优化构型设计参数与流场分析结果

Table 3� Configuration and analysis results of optimal forebody/ inlet

构型

参数

设计

值

性能

参数

分析结果

设计态 非设计态 1 非设计态 2 非设计态 3

L fb/ m 1. 820 5 �m/ ( kg/ s) 23. 678 21. 360 24. 579 21. 774

L ramp1 / m 0. 493 6 T 2/ K 708. 214 710. 270 663. 975 634. 599

L ramp2 / m 0. 308 1 p 2 / kPa 77. 426 64. 037 91. 700 67. 834

L cow 1 / m 0. 154 1 V 2/ ( m/ s) 1 486. 991 1 515. 537 1 164. 903 1 787. 820

L cow 2 / m 0. 170 7 Ma2 2. 818 2. 982 2. 326 3. 177

H i so/ m 0. 042 0  0. 545 0. 578 0. 611 0. 416

!1 / (∃) 5. 389 # 0. 947 0. 973 0. 796 1. 000

!2 / (∃) 10. 127 CD 0. 231 0. 243 0. 279 0. 207

!3 / (∃) 13. 873 CL 0. 239 0. 121 0. 254 0. 172

!cow1 / (∃) 4. 500 RP 31. 725 26. 044 25. 467 38. 044

表 4� 优化构型结构与性能的相对改变

Table 4 � Conf iguration and performance relative changes ofoptimal forebody/ inlet

构型参数
相对改变/

( % )
构型参数

相对改变/

( % )
性能参数

相对改变/ ( % )

设计态 非设计态 1 非设计态 2 非设计态 3

∃L
-

fb
- 1. 1 ∃H

-

iso
0. 5 ∃ 

-
0. 6 1. 0 1. 4 - 1. 7

∃L
-

ramp1
5. 4 ∃L

-

is o
0. 5 ∃#

-
2. 7 3. 0 2. 5 0. 1

∃L
-

ramp2
25. 0 ∃!

-

1
- 10. 2 ∃C

-

D
- 0. 4 0. 4 - 2. 0 - 2. 4

∃L
-

ramp3
- 13. 7 ∃!

-

2
1. 3 ∃C

-

L
- 19. 8 49. 2 - 8. 2 - 14. 4

∃L
-

cow1
4. 6 ∃!

-

3
6. 7 ∃R

-

P
3. 5 2. 2 2. 1 1. 9

∃L
-

cow2
- 25. 0 ∃!

-

cow1
- 25. 0 ∃ f 5. 3 4. 2 6. 8 2. 7

图 5 � 优化构型在设计态和非设计态时的压强分布

Fig. 5 � P ressur e contour s of the optimal for ebody/ inlet
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4 � 结 � 论

1)高精度分析结合替代模型的渐进优化策略

可获得改进设计;

2)由于研究对象的复杂性, 在优化迭代中同

时采用各种替代模型可综合各替代模型的优势,

通过大量积累样本数据有利于获得优化方案;

3)采用激波汇交法设计的前体/进气道具有

较好的性能;

4)在设计态时, 前体/进气道优化构型提高了

捕获流量、来流压缩能力,流场的改善提高了进气

道总压恢复系数,同时降低了阻力系数,其综合性

能有 5. 3%的改进.

5)在非设计态时,前体/进气道优化构型的综

合性能也有不同程度的改善; 低马赫数时比高马

赫数时改进更明显.
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