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高超声速轴对称进气道多目标优化设计

王昌盛，额日其太，丁文豪

（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京１００１９１）

摘　　　要：以高超声速轴对称进气道为研究对象，对进气道型面进行参数化设计，选取一般二次曲线饱和

度、一般二次曲线控制线、过渡圆弧半径、喉道拐角、喉道等直段长高比、中心线控制参数、当量锥角７个参数

作为设计变量对进气道进行了多目标优化设计。设计过程中，利用正交试验设计方法确定初始样本点，建立

进气道在设计点下总压恢复系数、出口畸变两个优化目标与设计参数之间的 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型，采用第二代

非劣排序遗传算法（ＮＳＧＡⅡ）对代理模型进行分析求解。结果表明：进气道型面在经过多目标优化设计后，

在设计点下进气道总压恢复性能提升２．６３％，出口畸变指数减小２７．５７％。
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　　进气道是高超声速飞行器动力系统的关键部

件［１］，其作用是为发动机提供高品质空气气流，进

气道性能的好坏直接决定着发动机的性能。在众

多类型的进气道中，轴对称进气道因结构简单、压
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缩效率高、调节方便、易于设计等优点，成为了高

超声速发动机进气道的主要方案之一，并且开展

了大量的研究工作［２４］。在进气道性能评估过程

中，总压恢复系数和出口畸变是两个非常重要的

指标。进气道的气动性能主要取决于型面的设

计。良好的型面设计可以有效减少进气道内流动

分离现象，提高总压恢复系数以及使得进气道出

口气流更加均匀，降低出口畸变。

优化设计是获得良好的进气道型面的重要途

径。在众多气动优化方法中，根据原始输入输出

样本点数据来构造的代理模型方法是完成近似优

化策略的一项重要技术［５］，即通过对已知样本点

真实值的数学处理达到快速预测未知样本点响应

值的效果。其关键和难点在于要构造一种计算时

间少，精度足够高的数学模型。众多研究人员已

经在相关领域对该技术方法做了大量应用研究。

吴先宇等［６］完成了基于替代模型的高超声速进气

道优化，并且比较了不同代理模型的优化效果。

曾会华等［７］将ＣＡＤ软件、ＣＦＤ软件以及代理模

型串联起来完成了对飞机气动外形的优化。任超

奇等［８］运用基于正交多项式的代理模型完成了对

轴对称收括喷管与飞行器后体的优化设计。向有

志等［９］在基于沿程压升规律可控的轴对称物理壁

面设计方法结合替代模型多目标优化设计压缩

面，基于优化结果，设计了一种高超轴对称进气

道，并进行了数值研究。施小娟等［１０１１］对二元收

扩喷管设计参数对喷管气动性能的影响进行了细

致研究，而后在此基础上完成了基于代理模型的

二元收扩喷管的单目标优化。向开恒等［１２］通过

代理模型技术显著降低了不同初始条件下发射窗

口数值计算时间。

本文以高超声速发动机轴对称进气道为研究

对象，建立了进气道型面几何型面的参数化模型，

选取一般二次曲线饱和度、一般二次曲线控制线、

过渡圆弧半径、喉道拐角、喉道等直段长高比、中

心线控制参数、当量锥角７个参数作为设计变量，

以总压恢复系数和出口畸变为设计目标，对轴对

称进气道进行了多目标优化设计。结果表面，在

经过多目标优化之后，进气道总压恢复系数增加，

出口畸变明显减小，进气道气动性能得到了明显

改善。

１　高超声速进气道型面参数化设计

进气道优化的基础是型面的参数化建模，尽

管轴对称进气道构型相对简单，完成一个适合于

实际工程应用的进气道设计也是十分复杂的，需

要通过初步设计、性能评估、调整参数这样一套步

骤不断重复迭代。

为了达到调节有限个设计参数进而生成不同

进气道型面的效果，需要确定数量尽可能少的、同

时能控制进气道型面的几何参数。而设计参数的

选择直接影响到进气道几何型面的形式并且决定

了进气道优化效果的好坏，合理地选择进气道几

何控制参数十分重要。

１１　超声速进气道性能评估

本文选取总压恢复系数σｂｘ和出口总压畸变

指数犇来衡量进气道的性能。两者定义如下：

总压恢复系数σｂｘ

σｂｘ＝
狆

２

狆

０

（１）

式中狆

２ 为进气道出口总压，狆


０ 为进气道进口总

压。σｂｘ的是衡量气流在压缩过程中的损失程度。

进气道出口畸变指数

犇＝
狆′２，ｍａｘ－狆′２，ｍｉｎ

狆

２

（２）

式中狆′２，ｍａｘ、狆′２，ｍｉｎ是狆

２ 进气道出口的最大总压、

最小总压和平均总压。

１２　型面设计方法

本文选取的高超声速发动机进气道设计点是

马赫数为５，飞行高度为２７．５ｋｍ，进口流量为７０

ｋｇ／ｓ。

根据传统进气道设计原理［１３１６］，本文将进气

道分为外压缩段和内压缩段两部分进行设计，进

气道内压缩部分进一步细分为超声速扩压段和亚

声速扩压段。最终选取的设计参数为一般二次曲

线饱和度（ρ），一般二次曲线控制直线长度（犔），

过渡圆弧半径（犚），喉道拐角（θｔｈ），喉道等直段长

高比（犔ｔｈ／犎ｔｈ），中心线控制点（犢ｍ），亚声速扩压

段当量锥角（θａｃ），共７个设计变量构建进气道型

线。具体设计方法如下。

１．２．１　外压缩段设计

气流在进气道外部压缩主要靠中心锥来实

现，为满足进气道在宽范围内都能保持稳定良好

的工作，以及便于设计和加工，外压段选择为单锥

角。本文选取的中心锥半锥角为１２°，既不会使

得进气道长度过长，也可以使得进气道的圆锥激

波损失较小。

１．２．２　内压缩段设计

进气道内压缩段分为超声速扩压段和亚声速

３９３１
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扩压段。

超声速扩压段依据等熵压缩思想，采用一道

外压锥形激波和一道唇口内压斜激波和的波系配

置。如图１所示，黑色线为进气道超声速扩压段

型面，红色线为激波系。唇罩气流转折角δ为唇

罩相对于第一道激波后气流的拐角，为减小进气

道阻力，唇罩气流转折角δ取值与中心锥半锥角

相等；将唇口斜激波打在中心锥上的位置点犃定

为过渡圆弧的起点，此时唇口斜激波与圆弧转折

引起的膨胀波分离，可以达到减小总压损失的目

的；超声速扩压段上型面选取为直线接一段二次

曲线，下型面为直线加过渡圆弧，设计原则是保证

超声速内压缩段的气流流通面积是逐渐减小的，

其中，控制一般二次曲线的参数为二次曲线饱和

度ρ，以及一般二次曲线控制直线犔，ρ值为曲线

的饱满度，一般情况下，ρ值越小，曲线就越平坦；

ρ值越大，曲线就越饱满，ρ＜０．５，曲线为椭圆，ρ＝

０．５时，曲线为抛物线；ρ＞０．５时，曲线为双曲线。

下型面设计参数定为过渡圆弧半径犚，喉部拐角

θｔｈ以及一段喉部直线段，该直线段以喉道长度与

喉道高度之比为控制参数。因此超声速扩压段的

设计参数为一般二次曲线饱和度ρ，一般二次曲

线控制直线犔，过渡圆弧半径犚，喉部拐角θｔｈ，直

线段长高比犔ｔｈ／犎ｔｈ。

图１　超声速内压缩段型面

Ｆｉｇ．１　Ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｉｎｔｅｒｎａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｓｅｃｔｉｏｎｐｒｏｆｉｌｅ

气流在通过喉道附近的正激波后速度降为亚

声速。亚声速段后接发动机压气机部件，为满足

压气机进口气流尽量均匀的要求，在亚声速扩张

段的设计时应尽量避免流场出现较大的逆压梯

度，防止出现气流分离现象［１７１８］。本文在亚声速

扩压段设计中，设计参数包括当量锥角θａｃ、中心

线控制参数犢ｍ。当量锥角主要影响的是亚声速

扩进出口面积比以及扩压段长度，其计算公式

如下：

θａｃ＝２ａｒｃｔａｎ
犃槡 ｏｕｔ－ 犃槡 ｉｎ

槡π犔

烄

烆

烌

烎１

（３）

其中犃ｏｕｔ为亚声速扩压段出口面积，犃ｉｎ为亚声速

扩压段进口面积，即喉部面积犃ｔｈ，犔１ 为亚声速扩

压段长度，出口截面的内径由进气道后部所接预

冷器和压气机直径确定，亚声速扩压段进口高度

即喉部高度由选定的内收缩比获得。据参考文

献［１７］可知，气流在亚声速扩压段的偏转程度主

要由中心线的变化规律所确定，中心线变化规律

用四次多项式方程表示，其表达式如下：

狔
犢１
＝犃（狓／犔１）

４
＋犅（狓／犔１）

３
＋

犆（狓／犔１）
２
＋犇（狓／犔１）＋犈 （４）

式中犃、犅、犆、犇、犈为匹配系数值。犔１ 为亚声速

扩压段长度，０≤狓／犔１≤１；犢１ 为偏距，其值为亚声

速通道扩张段进、出口中心之间的纵向距离，

狔／犢≥０。

如图２所示，方程中系数由通过下述条件可

得：①中心线过（０，０），（１，１），（犡ｍ，犢ｍ）点，其中

犡ｍ＝０．５，犢ｍ 为设计参数；②起始角度为喉道拐

角，终止角度固定为０°。

图２　亚声速扩压段中心线

Ｆｉｇ．２　Ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｏｆｓｕｂｓｏｎｉｃｄｉｆｆｕｓｅｒ

亚声速扩压段流通面积变化规律决定了扩压

段的扩张程度，从而决定了通道内沿流向的压力

梯度。当曲线方程的系数取值不同时，可以得到

不同缓急程度的沿程流通截面面积。其表达式为

犢 ＝犪犡
４
＋犫犡

３
＋犮犡

２ （５）

式中犡＝狓／犔，犢＝（犃狀－犃ｉｎ）／（犃ｏｕｔ－犃ｉｎ）。犃狀

为通道内任一截面面积。根据文献［１７］得出结

论，当扩压段面积变化规律为先缓后急时，通道中

气流分离最小，因此本文流通截面面积变化规律

选为先缓后急，参数取值分别为犪＝－３，犫＝４，

犮＝０。

最终所得设计参数如表１所示，由参数可以

得到基准进气道型面图３所示。

４９３１
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表１　基准进气道设计参数

犜犪犫犾犲１　犚犲犳犲狉犲狀犮犲犻狀犾犲狋犱犲狊犻犵狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊

设计参数 数值

一般二次曲线饱和度ρ／ｍｍ ０．４

一般二次曲线控制线长度犔／ｍｍ １００

喉道拐角θｔｈ／（°） １３

圆弧半径犚／ｍｍ ４１０

喉道长高比犔ｔｈ／犎ｔｈ ２

中心线控制点犢ｍ ０．８

当量锥角θａｃ／（°） ８

１３　数值计算方法及验证

对高超声速进气道的数值仿真是运用商业软

件 ＡｎｓｙｓＦｌｕｅｎｔ１５．０实现的，湍流模型采用

ｓｔａｎｄａｒｄκε采用增强型壁面函数，差分格式为二

阶迎风格式。

数值计算方法的验证模型是 ＮＡＳＡ （Ｎａ

ｔｉｏｎａｌＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＳｐａｃｅＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ）兰

利研究中心所设计的轴对称混压式进气道［１９］，其

设计点马赫数为２．５，把本文的数值计算方法计

算得出的外罩内型面压力分布和中心锥压力分布

与实验结果的对比结果如图４和图５所示，由此可

知，本文的采用的数值模拟方法与实验结果相当吻

合，方法准确有效。图中狆为静压，狆为总压。

图３　基准进气道型面示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｆｅｒｅｎｃｅｉｎｌｅｔｐｒｏｆｉｌｅ

图４　外罩内型面壁面压力分布结果对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

ｏｆｉｎｎｅｒｓｕｒｆａｃｅｏｆｏｕｔｅｒｃｏｖｅｒ

图５　中心锥压力分布结果对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎ

ｔｈｅｃｅｎｔｒａｌｃｏｎｅｗａｌｌ

２　型面优化设计条件、方法

２１　型面优化设计条件

本文所研究的进气道设计点是马赫数为５，

进口流量为７０ｋｇ／ｓ。前文已通过参数化设计方

法得到能满足设计要求的基准进气道，在此基础

上进行进气道型面优化。受进气道后部所接部件

尺寸条件限制，进气道出口半径保持不变，喉道马

赫数保持在１．３～１．５之间。

在进气道参数化设计的基础上，通过对进气

道几何设计参数一般二次曲线饱和度、一般二次

曲线控制线、过渡圆弧半径、喉道拐角、喉道等直
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段长高比、中心线控制参数、当量锥角的优化设

计，获得进气道气动性能最优的型面。

２２　型面优化设计方法与流程

对进气道型面的代理模型构造以及多目标优

化在Ｉｓｉｇｈｔ软件
［２０］中完成。因进气道设计参数

较多，多项式响应面法在拟合设计变量较多的复

杂函数关系时效果不理想，而用神经网络法生成

响应面的用时太久，在考虑了响应生成效率以及

准确性后，本文选择 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型来生成设计参

数与优化目标之间的响应面。采用 ＮＳＧＡⅡ

（ｎｏｎｄｏｍｉｎａｔｅｄｓｏｒｔｉｎｇｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍⅡ）算

法［２１］对进气道型面设计的代理模型进行优化，该

算法具有比传统遗传算法更加高效准确的全局求

解能力。

本文对于高超声速轴对称进气道的优化设计

的基本流程如图６所示，该流程主要包含：

图６　进气道型面优化设计流程

Ｆｉｇ．６　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｐｒｏｇｒｅｓｓｏｆｉｎｌｅｔｐｒｏｆｉｌｅ

１）采用正交试验设计方法得到所需的初始

样本点。

２）针对每个初始样本点，通过ＣＦＤ计算得

到各样本的真实气动性能数据。

３）通过已知的样本点和真实的响应值在给

定的设计空间内构造代理模型。

４）检验代理模型精度，若精度符合要求则对

代理模型进行优化，并将近似最优解作为结果输

出；若代理模型精度没有达到要求，则继续增加样

本点，把之前优化的结果添加进现有样本点中，从

而提高代理模型的精度。

５）采用 ＮＳＧＡⅡ算法对代理模型进行优

化，用ＣＦＤ计算优化后的进气道模型，获得总压

恢复系数和出口畸变指数的计算结果，将两者对

比，判断误差是否满足收敛性要求；若满足，则停

止优化，得出最有型面，反之，则将上一轮优化的

ＣＦＤ结果添入样本点内，继续完善代理模型，直

至总压恢复系数和出口总压畸变的数值结果与优

化结果之间的误差满足收敛性要求。

３　初始代理模型的构造

３１　初始样本点

采用正交试验设计方法确定构造代理模型的

所需的初始样本点，选取的各进气道设计参数因

素水平如表２。

表２　型面设计的因素水平表

犜犪犫犾犲２　犉犪犮狋狅狉狊犪狀犱犾犲狏犲犾狊狅犳狆狉狅犳犻犾犲犱犲狊犻犵狀

水

平

因素

ρ 犔／ｍｍ 犚／ｍｍ θｔｈ／（°）犔ｔｈ／犎ｔｈ 犢ｍ θａｃ／（°）

１ ０．４ ８０ ６５０ ８ ２ ０．６８ ６

２ ０．６ ２１０ ８００ １０ ２．５ ０．８ ７．５

３ ０．８ ３４０ ９５０ １２ ３ ０．９２ ９

　　７个因素３个水平可选择Ｌ２７（３
７）正交表得

到２７个设计样本点，分别将２７个样本点的设计

参数组合构建进气道模型，并按上文验证的数值

方法进行数值模拟计算，确定进气道在设计点下

的总压恢复系数和出口畸变指数值。如表３所

示，给出了初始样本点的总压恢复系数和出口畸

变指数的数值模拟结果，２７个进气道模型分别记

为模型１、模型２、…、模型２７。这些样本点的总压

恢复系数范围是０．３９１７～０．４９５３，出口畸变指数

的范围是０．０１１６～０．０２５０，进气道出口马赫数

犕犪ｏｕｔ范围是０．１４～０．１５之间。

３２　敏度分析

在Ｉｓｉｇｈｔ软件中，利用表３中的数据及试验

设计方法中的回归分析方法，对组成进气道型面

的７个设计参数与总压恢复系数、出口畸变之间

的关系进行敏度分析。

图７和图８分别给出了７个设计参数对进气

道总压恢复和出口畸变影响的Ｐａｒｅｔｏ图。纵坐

标是各设计参数，横坐标是影响程度；蓝色代表设

计参数和气动性能之间是正相关；而红色代表设

计参数和气动性能之间是负相关。由图可见：

①对进气道总压恢复系数影响较大的设计参数

从大往小排序依次是θｔｈ，ρ，犚，犔，犔ｔｈ／犎ｔｈ。②对
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表３　型面设计的初始样本点及气动性能数值结果

犜犪犫犾犲３　犐狀犻狋犻犪犾狊犪犿狆犾犲狆狅犻狀狋狊犪狀犱狀狌犿犲狉犻犮犪犾狉犲狊狌犾狋狊狅犳犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮狆犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲犻狀狆狉狅犳犻犾犲犱犲狊犻犵狀

模型
设计参数 性能参数

ρ 犔 犚 θｔｈ 犔ｔｈ／犎ｔｈ 犢ｍ θａｃ σｂｘｃｆｄ 犇ｃｆｄ 犕犪ｏｕｔ

１ ０．４ ８０ ６５０ ８ ２ ０．６８ ６ ０．３９１７ ０．０２０７ ０．１４１９

２ ０．４ ８０ ６５０ ８ ２．５ ０．８ ７．５ ０．４１１４ ０．０２１２ ０．１４５９

３ ０．４ ８０ ６５０ ８ ３ ０．９２ ９ ０．４００８ ０．０２３９ ０．１４７７

４ ０．４ ２１０ ８００ １０ ２ ０．６８ ６ ０．４７１６ ０．０１１６ ０．１４０１

５ ０．４ ２１０ ８００ １０ ２．５ ０．８ ７．５ ０．４７２０ ０．０１５７ ０．１４２９

６ ０．４ ２１０ ８００ １０ ３ ０．９２ ９ ０．４７６７ ０．０１６８ ０．１４３８

７ ０．４ ３４０ ９５０ １２ ２ ０．６８ ６ ０．４７９５ ０．０１２９ ０．１４４５

８ ０．４ ３４０ ９５０ １２ ２．５ ０．８ ７．５ ０．４８４３ ０．０１６４ ０．１４５６

９ ０．４ ３４０ ９５０ １２ ３ ０．９２ ９ ０．４８４９ ０．０１９４ ０．１４１０

１０ ０．６ ８０ ８００ １２ ２ ０．８ ９ ０．４８９６ ０．０２２０ ０．１４４５

１１ ０．６ ８０ ８００ １２ ２．５ ０．９２ ６ ０．４８９５ ０．０１６５ ０．１３８９

１２ ０．６ ８０ ８００ １２ ３ ０．６８ ７．５ ０．４９３７ ０．０１８３ ０．１４２３

１３ ０．６ ２１０ ６５０ ８ ２ ０．８ ９ ０．４８４７ ０．０１８２ ０．１４３２

１４ ０．６ ２１０ ６５０ ８ ２．５ ０．９２ ６ ０．４８６８ ０．０１２７ ０．１３９８

１５ ０．６ ２１０ ６５０ ８ ３ ０．６８ ７．５ ０．４８１３ ０．０１７２ ０．１４１３

１６ ０．６ ３４０ ９５０ １０ ２ ０．８ ９ ０．４６９１ ０．０２５０ ０．１４４３

１７ ０．６ ３４０ ９５０ １０ ２．５ ０．９２ ６ ０．４６８８ ０．０１５６ ０．１４３４

１８ ０．６ ３４０ ９５０ １０ ３ ０．６８ ７．５ ０．４６６８ ０．０１７９ ０．１４２２

１９ ０．８ ８０ ９５０ １０ ２ ０．９２ ７．５ ０．４９５３ ０．０１８８ ０．１４４４

２０ ０．８ ８０ ９５０ １０ ２．５ ０．６８ ９ ０．４８９６ ０．０２１０ ０．１４６１

２１ ０．８ ８０ ９５０ １０ ３ ０．８ ６ ０．４８８０ ０．０１７１ ０．１４０１

２２ ０．８ ２１０ ６５０ １２ ２ ０．９２ ７．５ ０．４９６０ ０．０１９１ ０．１４１１

２３ ０．８ ２１０ ６５０ １２ ２．５ ０．６８ ９ ０．４９８５ ０．０２１４ ０．１４３２

２４ ０．８ ２１０ ６５０ １２ ３ ０．８ ６ ０．４９６５ ０．０１５０ ０．１４７１

２５ ０．８ ３４０ ８００ ８ ２ ０．９２ ７．５ ０．４５３１ ０．０２０６ ０．１４２６

２６ ０．８ ３４０ ８００ ８ ２．５ ０．６８ ９ ０．４７３２ ０．０１６３ ０．１４３７

２７ ０．８ ３４０ ８００ ８ ３ ０．８ ６ ０．４７２９ ０．０１３１ ０．１４１４

进气道出口畸变主要影响设计参数排序依次是

θａｃ，犚，犔，犔ｔｈ／犎ｔｈ。③θｔｈ，ρ，犚，犔，犔ｔｈ／犎ｔｈ与总压

恢复系数成正效应，即随着这几个因素取值的

增大，总压恢复系数也逐渐增大；而对于进气道

出口畸变，θａｃ与其呈现正相关，而犚，ρ，犔ｔｈ／犎ｔｈ都

与其呈现负相关，因此综合设计参数与气动性

能关系来看，为了尽可能得到最优的设计结果，

在考虑设计参数的取值范围时要适当减小当量

锥角θａｃ取值范围，增大一般二次曲线饱和度ρ、

过渡圆弧半径犚以及喉道长高比 犔ｔｈ／犎ｔｈ取值

范围。

３３　初始代理模型的构造

由文献［８］所得结论可知，在进气道优化中，

Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型的效果更好，其一般数学表达

如下：

犳（狓）＝犳１（狓）＋ε（狓） （６）

式中犳（狓）为真实模型；犳１（狓）为代理模型；ε（狓）为
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真实值和预测值之间的误差。ε（狓）的协方差矩阵

公式为

Ｃｏｖ［犣（狓犻），犣（狓犼）］＝σ
２犚［犚（狓犻，狓犼）］ （７）

式中犚为只与两点狓犻 和狓犼 高斯相关函数，犚为

对称相关矩阵。

本文初始代理模型构造所需的样本数据选取

表３中的２７个进气道模型设计参数方案及其总

压恢复系数、出口畸变，利用Ｉｓｉｇｈｔ软件完成代理

模型的构造。

３４　初始代理模型的检验

由构造Ｋｒｉｇｉｎｇ模型数学原理可知，模型中

样本点的响应值就等于数值结果，因此直接用样

本点数据无法检测响应面精度，需要增加额外样

本点，通过判断响应面模型预测的响应值与真实

值之间的方均根误差犈ｒｍｓ和最大误差犈ｍａｘ来检验

代理模型的精度。为完成精度检验，另添加样本

点模型２９～模型３４，所得数据如表４所示。表中

分别给出了由ＣＦＤ计算得到的进气道的总压恢

复系数σｂｘｃｆｄ和出口畸变指数犇ｃｆｄ，以及由Ｋｒｉｇｉｎｇ

响应面模型预测出的总压恢复系数σｂｘｋｇ和出口

畸变值犇ｋｇ。

方均根误差犈ｒｍｓ和最大误差犈ｍａｘ公式分别为

图７　进气道设计参数对总压恢复影响

Ｆｉｇ．７　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｉｎｌｅｔｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｔｏｔａｌ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙ

图８　进气道设计参数对出口畸变影响

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｉｎｌｅｔｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎ

ｏｕｔｌｅｔｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

表４　犓狉犻犵犻狀犵代理模型精度检验数据

犜犪犫犾犲４　犃犮犮狌狉犪犮狔狋犲狊狋犱犪狋犪狅犳犓狉犻犵犻狀犵狊狌狉狉狅犵犪狋犲犿狅犱犲犾

模

型

设计参数 性能参数

ρ 犔 犚 θｔｈ 犔ｔｈ／犎ｔｈ 犢ｍ θａｃ σｂｘｃｆｄ σｂｘｋｇ 误差／％ 犇ｃｆｄ 犇ｋｇ 误差／％

２８ ０．５ ２５０ ８３０ ９ ２．５ ０．７２ ７．５ ０．４６３７ ０．４６２８ ０．１９６３ ０．０２７１ ０．０２８１ ３．６９００

２９ ０．５ ２５０ ８４０ １０ ３ ０．７４ ８ ０．４８５２ ０．４８４５ ０．１６２２ ０．０２０２ ０．０１９８ １．９８０２

３０ ０．７ ３００ ８５０ １１ ３ ０．７６ ８ ０．５０５９ ０．５１１０ １．００３８ ０．０１９１ ０．０２０１ ５．３９２７

３１ ０．７５ １００ ８６０ １２ ２ ０．７８ ７ ０．４７８５ ０．４７５７ ０．５８６８ ０．０１９８ ０．０２０５ ３．５３５４

３２ ０．７ ３１０ ８２０ １１ ２．６ ０．８ ８ ０．４９６９ ０．４９３８ ０．６１９２ ０．０２４１ ０．０２３１ ４．１３０８

３３ ０．８ １５０ ８００ １０ ２．７ ０．８８ ９ ０．４９２２ ０．４９０８ ０．２８４１ ０．０２２９ ０．０２１６ ５．６９０１

３４ ０．８ ２００ ８９０ ９ ２．８ ０．７ ７ ０．４９３６ ０．４９８８ １．０６０８ ０．０２０３ ０．０１９５ ４．０９３３
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犈ｒｍｓ＝
１

狀∑
狀

犻＝１

εσ槡 犻 （８）

犈ｍａｘ＝ｍａｘ（εσ犻 ） （９）

其中犻＝１，…，狀误差公式为εσ犻＝σ犻，ｃｆｄ－σ犻，Ｋｒｉｇｉｎｇ，狀

为验证模型的个数。由表４中数据得出，进气道

总压恢复系数 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型的方均根误差

犈ｒｍｓ＝０．６５５３％，最大误差犈ｍａｘ＝１．０６０８％，出口

畸变 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型的方均根误差 犈ｒｍｓ＝

４．２３１１％，最大误差犈ｍａｘ＝５．６９０１％。

４　多目标优化设计结果与分析

在设计点下的进气道型面多目标优化，以总

压恢复系数σｂｘ最大和出口畸变指数犇 最小为目

标的优化设计数学模型表达式为

ｍａｘ犳（狓）＝ ｛σ（狓），－犇（狓）｝

σｂｘ＝犳（ρ，犔，犚，θｔｈ，犔ｔｈ／犎ｔｈ，犢ｍ，θａｃ）

犇＝犳（ρ，犔，犚，θｔｈ，犔ｔｈ／犎ｔｈ，犢ｍ，θａｃ）

Ｓ．ｔ．　０．４≤ρ≤０．８，　８０≤犔≤３４０，

６５０≤犚≤９５０，　８≤θｔｈ≤１２，

２≤犔ｔｈ／犎ｔｈ≤３，　

０．６８≤犢ｍ ≤０．９２，　６≤θａｃ≤９

图９　多目标优化设计的Ｐａｒｅｔｏ前沿

Ｆｉｇ．９　Ｐａｒｅｔｏｆｒｏｎｔｉｅｒｏｆｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎ

　　采用ＮＳＣＡⅡ算法对总压恢复系数和出口

总压畸变的 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型进行优化，从得到

的Ｐａｒｅｔｏ最优解中选取一个可行解进行验证，判

断收敛性，直至获得满足收敛性要求的优化型面。

计算中，种群大小取为４０，最大进化代数取为８０，

交叉概率为０．９，变异概率为０．０１。图９给出了

计算所得到的可行解和Ｐａｒｅｔｏ最优前沿，数据点

越往左表示出口畸变越小，越往右表示总压恢复

系数越高。从图中可以看到，经过优化之后，获得

了总压恢复系数较高、出口畸变较小的设计方案。

在实际设计时，设计者可根据设计目标的侧重点

来折中选取具体的设计方案。

从图９中选取一个Ｐａｒｅｔｏ可行解，将其命名

为模型３５，（ρ＝０．７４，犔＝２０５．７１，犚＝８８８．２７，

θｔｈ＝１１．９５，犔ｔｈ／犎ｔｈ ＝２．５７，犢ｍ ＝０．８２，θａｃ ＝

７．０７）。

优化 后进气 道的 总压 恢复 系 数σｂｘｋｇ 为

０．５１５２，出口畸变指数犇ｋｇ为０．０１５８，对结果进

行验证分析，ＣＦＤ得到的总压恢复系数σｂｘｃｆｄ为

０．５１１６，相对误差为０．７％，出口畸变指数犇ｃｆｄ为

０．０１５５，相对误差为１．９％。

在前述２７个初始样本点中选取总压恢复性

能最佳的进气道模型２３，将其气动性能与优化后

的模型３５相比较，对比发现，进气道总压恢复系

数从０．４９８５增至０．５１１６，提升２．６３％，出口畸变

指数从０．０２１４降至０．０１５５，降低２７．５７％。

通过对比两个模型静压等值线图及其局部放

大图１０～图１５，在临界状态下，未优化前的进气

道（模型２３）因激波／边界层干扰在中心锥过渡圆

弧前部存在明显的回流区，因此造成了一定的总

压损失，从局部放大图１１和局部流线图１２中可

以看出在中心锥圆弧附近流动十分复杂，激波／附

面层在此处相互干扰导致气流在中心锥圆弧前部

形成了回流区，造成了气体流动损失进而导致进

气道总压恢复系数的下降，在经过多目标优化后，

如图１４和图１５所示，原来存在激波和附面层干

图１０　进气道模型２３静压等值线图

Ｆｉｇ．１０　Ｉｓｏｌｉｎｅｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｌｅｔｍｏｄｅｌ２３ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

图１１　进气道模型２３马赫数等值线局部放大图

Ｆｉｇ．１１　Ｐａｒｔｉａｌｅｎｌａｒｇｅｄｖｉｅｗｏｆｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒ

ｏｆｉｎｌｅｔｍｏｄｅｌ２３
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图１２　进气道模型２３局部流线图

Ｆｉｇ．１２　Ｌｏｃａｌｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｌｅｔｍｏｄｅｌ２３

图１３　进气道模型３５静压等值线图

Ｆｉｇ．１３　Ｉｓｏｌｉｎｅｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｌｅｔｍｏｄｅｌ３５ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

图１４　进气道模型３５马赫数等值线局部放大图

Ｆｉｇ．１４　Ｐａｒｔｉａｌｅｎｌａｒｇｅｄｖｉｅｗｏｆｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒ

ｏｆｉｎｌｅｔｍｏｄｅｌ３５

图１５　进气道模型３５局部流线图

Ｆｉｇ．１５　Ｌｏｃａｌｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｌｅｔｍｏｄｅｌ３５

扰的区域明显减小，使得进气道流动损失减小，总

压恢复系数的增大，出口畸变减小，进气道性能获

得明显提升。

５　结　论

本文在对高超声速轴对称进气道型面进行参

数化设计的基础上，以进气道在巡航设计点的总

压恢复系数和出口畸变为优化目标，选取一般二

次曲线饱和度、一般二次曲线控制线、过渡圆弧半

径、喉道拐角、喉道等直段长高比、中心线控制参

数、当量锥角７个参数作为设计变量对进气道进

行了多目标优化设计，采用第二代非劣排序遗传

算法（ＮＳＧＡⅡ）对构造的Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型进行

优化。得到结果如下：

１）在构成进气道型面的７个设计参数中，喉

道拐角θｔｈ对总压恢复性能影响最大，当量锥角θａｃ

对出口畸变影响最大。因此在构造设计空间时，

可以适当增大喉道拐角θｔｈ取值范围，同时尽量减

小当量锥角θａｃ的取值范围。

２）经过多目标优化后，进气道型面更加合

理，同优化前的进气道性能相比较，总压恢复系数

从０．４９８５增至０．５１１６，提升２．６３％，出口畸变指

数从０．０２１４降至０．０１５５，降低２７．５７％，改善了

进气道气动性能。
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