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摘　 要：以试验段流场指标为目标，对 ０．６ ｍ 连续式跨声速风洞喷管型面进行优化设计。 将试验段实

际轴向马赫数与设计值的均方根误差作为优化目标，提出优化问题并利用试验结果验证了 ＣＦＤ 计

算。 采用三次样条曲线描述喷管型面，并搜寻到最佳插值点分布方案以提高拟合精度；构建基于高斯

过程模型的重启优化算法改善梯度算法全局特性的同时减少了气动评估的次数，提高了计算效率。
计算结果表明，该优化设计的方法，能够以较小的代价得到流场品质较优和马赫数准度较高的超声速

喷管型面曲线，模型区马赫数均方根偏差最优结果可达 ０．００１。
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　 　 超声速喷管的目的是保证超声速风洞试验段获

得设计马赫数，并使试验段马赫数分布均匀、保持平

直气流。 在传统二维喷管设计方法中，一般基于特

征线原理设计喷管位流型线［１］，在一定的边界层假

设条件下，对喷管的位流型面进行边界层修正［２］，
得到喷管型面曲线。 随着计算流体力学和计算机技

术的快速发展，分析设计的方法（ｄｅｓｉｇｎ ｂｙ ａｎａｌｙｓｉｓ）
被引入到喷管设计中［３⁃４］，广泛应用于火箭发动机

喷管和高超声速飞行器尾喷管优化设计［５⁃６］，并取

得良好的应用效果。 超声速风洞喷管与火箭发动机

和超声速飞行器尾喷管设计存在一定相似性，但对

流场品质要求更高，拟将基于 ＣＦＤ 的搜索算法应用

到超声速风洞喷管设计中，以期获得更优的试验段

流场品质。 在实际应用喷管型面优化设计时，面临

２ 个重要问题：喷管型面的参数化和优化目标的选

取。 喷管型面参数化的方法较多，高超声速飞行器

的尾喷管可采用 Ａｋｉｍａ 三次曲线作为参数化的方

法［５］，将燃烧室出口高度及喷管下板长度和偏转角

作为设计变量，火箭发动机喷管可采用 ２ 段三次样

条曲线进行构造［７］，由于本文研究的超声速喷管对

流场分布的均匀性要求较高，因此对型面的要求也

更为精细，拟采用多段 Ｓｐｌｉｎｅ 样条曲线对喷管进行

参数化；优化目标的选取直接关系到优化设计结果

的质量，考虑到多段样条曲线参数化的喷管，流场品

质不确定度较高，拟选择试验段轴向马赫数与设计

值的均方根误差作为优化目标，即可保证喷管达到

设计马赫数的同时具有较优的流场分布。

１　 优化问题的描述

１．１　 优化设计对象

本文研究对象是中国空气动力研究与发展中心

的 ０．６ ｍ 连续式跨超声速风洞的二维半柔壁型式低

超声速喷管（见图 １）。

图 １　 ０．６ ｍ 连续式风洞喷管结构示意图

风洞喷管膨胀段位流型面采用具有连续曲率的
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喷管型面设计方法———Ｓｉｖｅｌｌｓ 方法得到，利用经验

估算的方法进行边界层修正［２］，即近似认为喷管超

声速段型面上的边界层顺气流方向线性增长。 该风

洞在低超声速运行过程中，采用可调柔性板模拟喷

管型面，试验段为四壁实壁，为消除气流流动过程中

沿壁面边界层逐渐增厚对试验段流场品质的影响，
试验段的上下壁板扩开角可在（－０．５°，１°）范围内实

现连续调节。
１．２　 优化问题的定义

风洞流场校测试验中，利用（１）式计算风洞模

型区内沿轴向马赫数与均值的标准差（σＭ） 作为表

征流场均匀性的指标，据此本文选择（２） 式计算得

出的试验段实际轴向马赫数与设计值的均方根误差

（ＲｅＭ） 作为优化目标。
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式中，Ｍｉ 为试验段内轴向测点马赫数，Ｍｄｅｓｉｇｎ 为喷管

设计马赫数，本文选择 Ｍ１．５ 为设计对象。 据此可提

出如下优化设计问题：
优化目标： ｍｉｎ ＲｅＭ

设计变量： ｈ ＝ ｛ｈ０，ｈ１，ｈ２…ｈｎ，θ｝ Ｔ

约束条件：
ｂｌ ≤ ｈ ≤ ｂｕ

Ａｈ ≤ ｂ{
式中，ｈ为设计变量，其中 ｈ０ 为喉道相对中心轴

线高度，其后 ｈ１…ｈｎ 为插值点高度；θ 为喷管出口倾

角亦为试验段壁板扩开角；ｂｌ，ｂｕ 为设计变量的上下

限，Ａｈ ≤ ｂ 限定了分变量 ｈ１ ～ ｈｎ 按照递增的顺序

排列。
优化问题中模型区内 ＲｅＭ 直接反映流场波动情

况，当ＲｅＭ →０可判定模型区内斜激波或膨胀波基本

被消除，流场均匀性达到要求；同时由于 ＲｅＭ 是试验

段实际马赫数与设计的误差，所以当其趋于 ０ 时，可
判定试验段马赫数达到设计值。
１．３　 ＣＦＤ 计算验证

优化设计过程中涉及到对候选喷管型面进行气

动性能评估，选择 ＣＦＤ 的方法进行评估。 对风洞高

速段建立计算模型，计算域包含收缩段、喷管段和试

验段，利用对称条件建立四分之一模型。 喷管选择

Ｍ１．５ 型面喷管静调值，试验段壁板扩开角设为风洞

调试过程中选择的 ０．１°，流动条件为风洞常规运行

工况：总压 １００ ｋＰａ，常温，干燥空气介质。 选择 ｋｗ⁃
ｓｓｔ 湍流模型求解，给定高速段进出口压力作为边界

条件，入口湍流度按试验测量值 ０．４％给定。
在 ０．６ ｍ 连续式风洞中， Ｍ１．５ 低超声速运行

时，利用单点总压探头（如图 ２ 所示）移测的方式对

试验段第一菱形区和模型区内轴向马赫数分布进行

测量。 其中单点总压探头直接测得波后总压，再利

用（３）式通过迭代求解出测点马赫数。

图 ２　 核心流波后单点总压探头
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　 　 图 ３ 给出沿试验段中心轴向马赫数分布的试验

和数值模拟结果，由于喷管出口和试验段入口存在

折角，造成模型区内马赫数轴向分布出现剧烈波动，
试验得到模型区（距试验段入口 １ ０００ ～ １ ６００ ｍｍ
范围）流场指标：马赫数标准偏差 σＭ ＝ ０．０１７；轴向

马赫数梯度 ｄＭ ／ ｄｘ ＝ ０．０６０。 数值计算得到模型区

内流场指标：马赫数标准偏差 σＭ ＝ ０．０１２；轴向马赫

数梯度 ｄＭ ／ ｄｘ＝ ０．０４９。

图 ３　 试验段轴向马赫数分布

对比数值模拟结果和试验结果，试验段沿轴向

马赫数分布规律吻合较好，σＭ 和 ｄＭ ／ ｄｘ 指标计算

误差在允许范围内。 同时图 ４ 给出该状态下，ＣＦＤ
计算得到的试验段纵切面上密度梯度云图，从图中

·６８７·
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可以看出由于喷管出口和试验段壁板倾角不同，在
连接处出现一道弱斜激波，经过壁板反射之后，造成

试验段内的马赫数波动，与试验结果相同。

图 ４　 试验段纵切面密度梯度云图（入口坐标：０）

上述 ＣＦＤ 仿真计算可获得较为精确的试验段

马赫数分布，对激波和膨胀波的捕捉也较为可靠，因
此可将该 ＣＦＤ 计算方法用于对候选喷管型面的气

动性能评估。

２　 喷管型面曲线参数化

２．１　 喷管型面构造

喉道前的收缩段曲线通过（４）式描述的双三次

曲线给出，式中： ｘｍ 为两曲线前后连接点；Ｄ２ 收缩段

出口截面半径，亦为喉道高度；Ｄ１ 收缩段进口截面

半径；Ｄ 轴向距离为 ｘ 处的截面半径。
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　 　 对于喉道后的扩张段，挠性喷管利用挠性板的

弹性曲线模拟理论气动型面，其曲率变化一定是连

续的，因此选择具有二阶连续导数的三次 Ｓｐｌｉｎｅ 样

条曲线拟合喷管气动型面可保证气动型面具有连续

曲率。 如图 ５ 所示， Ｐ０，Ｐ１，…，Ｐｎ，Ｐｏｕｔ 为插值节点，
Ｐ０ 喉道位置，Ｐｏｕｔ 为喷管出口位置。

图 ５　 喷管型面曲线构造过程示意图

为求解三次样条插值函数的系数矩阵，给出端

点处的第一边界条件即一阶导数，喉道处型面倾角

为 ０，喷管出口处型面倾角取为壁板扩开角 θ，据此

可给出（５）式所示的第一边界条件。
ｈ′（ｘ０） ＝ ０
ｈ′（ｘｏｕｔ） ＝ ｔａｎθ{ （５）

２．２　 插值点的选择

所选插值点应能够精确拟合喷管型面，而增加

插值点数目导致设计变量增多，影响求解的效率，因
此需对所选插值点的个数和位置进行研究，以找出

最佳方案。
以 ０．６ ｍ 连续式跨超声速风洞原 Ｍ１．５ 喷管设

计型面为参照对象，将拟合型面与原设计型面曲线

最大高度差 δｍａｘ作为评估，找出最佳插值点数目和

分布方案，使得 δｍａｘ ≤０． ０５ ｍｍ（喷管型面静调误

差）。
利用喷管出口高度和扩张段长度分别对型面纵

坐标和横坐标做无量纲处理，利用搜索算法以 ｍｉｎ
δｍａｘ为目标，搜寻不同型面控制点数目（３ ～ ８）下的，
最优控制点分布方案。 从表 １ 中数据看出，随着控

制点数目的增加，拟合型面与原型面误差逐渐降低，
当控制点数目为 ６ 时，按照搜寻到的最佳节点分布

方案，拟合误差为 ０．０１ ｍｍ，达到 ０．０５ ｍｍ 的误差

要求。
表 １　 不同分布插值点的型线拟合误差

插值点个数 坐标轴（无量纲） 拟合误差 δｍａｘ ／ ｍｍ
３ ０．１８ ０．５３ ０．９９ ０．１５６
４ ０．１９ ０．５１ ０．６９ ０．８４ ０．１４５
５ ０．１７ ０．３３ ０．５０ ０．６７ ０．８３ ０．０６５
６ ０．０７ ０．３８ ０．４２ ０．７４ ０．８２ ０．９１ ０．０１２
７ ０．０２ ０．３６ ０．４３ ０．２６ ０．７４ ０．８４ ０．８８ ０．０１０
８ ０．０５ ０．２７ ０．３６ ０．４３ ０．５８ ０．７５ ０．８２ ０．８９ ０．０１０

·７８７·
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３　 基于高斯过程模型的重启优化算法

在应用优化算法进行喷管型面设计时，面临 ２
个问题：优化算法的全局特性和气动性能 ＣＦＤ 计算

的效率问题：为提高全局特性，本文构造梯度优化算

法的重启机制；同时利用高斯过程模型构建设计变

量与气动性能指标之间的关系，以减少 ＣＦＤ 评估

次数。
３．１　 重启搜索算法

基于梯度的最优化算法具有求解次数少、收敛

速度快的优点。 但是这类方法都属于局部最优化方

法，能否收敛到全局最优点，取决于搜索的起始点。
为提高梯度搜索的全局特性，借用 ＮＳＧＡ 算法中提

出的拥挤距离概念，构建梯度算法的重启机制［８］。
可在由某初始点 ｘ０ 执行梯度搜索到达局部最优点

之后，重新产生新的起始点 ｘｒｓ 搜索。 为了提高算法

的效率，则需要使 ｘｒｓ 位于没有探索过的区域。 这个

条件可以用最大化拥挤距离来定义。 假设已评估的

设计点集合 Ｘ ⊂ Ｄ，新的设计点 ｘ ∈ Ｄ ，定义拥挤距

离为如下的函数：
ＣＤ（ｘ，Ｘ） ＝ ｍｉｎ ｘ^∈Ｘ ｜ ｘ － ｘ^ ｜ （６）

３．２　 高斯过程模型介绍

高斯过程模型源于机器学习领域采用概率分布

模型及相关性的概念，对有限维单目标函数关系 ｙ ＝
ｆ（ｘ） 的采样集合｛Ｘ，ｙ｝ 进行建模，构造能替代原函

数关系的映射 􀭰ｆ［９⁃１０］。 高斯过程模型是基于核学习

模型的一种，其核心在于核函数的定义。

ｋ（ｘ，ｘ′） ＝ σ２ｅｘｐ － ∑
ｎ

ｊ ＝ １

｜ ｘ ｊ － ｘ′ｊ ｜
θ ｊ
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÷
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ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （７）

式中， ｘ和 ｘ′为 ２个设计点，θ，Ρ，σ为待辨识的模型

参数。 对于采样集合｛Ｘ，ｙ｝ 和新的求值点 ｘ∗，高斯

过程模型能够给出估计的函数值 ｙ^ 和标准差 ｓ２。 利

用替代模型来协助对设计空间的探索，可以有效减

少对目标函数的求值次数，即减少气动性能评估次

数，从而提高优化搜索的效率。
３．３　 算法框架优化准则

基于高斯过程替代模型的优化算法框架如图 ６
所示。

１．ｐｒｏｃｅｄｕｒｅ ＮＯＺＺＬＥ ＯＰＴＩＭＩＺＡＴＩＯＮ（ ｌｂ，ｕｂ）
２．　 Ｉｎｐｕｔ： ｎｍａｘ，Ω

３．　 Ｄ ← ［ｂｌ，ｂｕ］

４．　 ｎｅｖａｌ ← ０

５．　 􀭺Ｄ ← ϕ

６．　 􀭵Ｋ ← ϕ
７．　 ｎ ← ｄｉｍ（Ｄ）
８．　 ｎ０ ← １１ｎ － １

９．　 ｄ０ ← ｛ｄ１
０，…，ｄｎ０

０ ｝ ⊂ Ｄ

１０．　 Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ：κ ← ｛κ（ｄ０，Ω）｝

１１．　 ｎｅｖａｌ ← ｎｅｖａｌ ＋ ｎ０

１２．　 􀭺Ｄ ← 􀭺Ｄ ∪ ｄ０，􀭵Ｋ ← 􀭵Ｋ ∪ κ

１３．　 Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇ：Φ：Ｄ􀲡Ｋ ← 􀭺Ｄ􀲡􀭵Ｋ
１４．　 ｗｈｉｌｅ（ｎｅｖａｌ ＜ ｎｍａｘ）ｄｏ

１５．　 　 Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ：Ｓｅｌｅｃｔ ｃａｎｄｉｄａｔｅ ｄｃ

１６．　 　 Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ：κｃ ← ｛κ（ｄｃ，Ω）｝

１７．　 　 ｎｅｖａｌ ← ｎｅｖａｌ ＋ １

１８．　 　 􀭺Ｄ ← 􀭺Ｄ ∪ ｄｃ，􀭵Ｋ ← 􀭵Ｋ ∪ κｃ

１９．　 　 Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇ：Φ：Ｄ􀲡Λ ← 􀭺Ｄ􀲡􀭺Λ
２０．　 ｅｎｄ ｗｈｉｌｅ

２１．　 ｒｅｔｕｒｎ：􀭺Ｄ，􀭺Λ
２２．ｅｎｄ ｐｒｏｃｅｄｕｒｅ

图 ６　 基于替代模型的优化算法框架

Ｄ 为设计空间（设为 ｎ 维），Ω 为流动条件，κ 为

所选的气动性能参数。 首先从设计空间中利用拉丁

超空 间 试 验 设 计 方 法 （ Ｌａｔｉｎ ｈｙｐｅｒｓｐａｃｅ ｄｅｓｉｇｎ，
ＬＨＳ）选择 １１ｎ－１ 个初始采样点，并评估其气动性

能。 根据已评估的设计点参数和气动性能建立高斯

过程模型；利用高斯过程替代模型来探索设计空间，
选择需要评估的候选设计点；评估候选设计点的气

动性能。 然后重复建模－选择候选点－评估候选点

的过程，直到得到满意的设计结果或者优化资源消

耗完毕。 在这个算法中，实际的气动性能评估计算

只发生在图 ６ 中的第 １０ 步和 １６ 步，优化过程则基

于替代模型完成（第 １５ 步）。
３．４　 算法性能验证

针对经典 ２ 维算例，限定计算目标函数的值

１００ 次，考察算法的性能，其优化结果如表 ２ 所示。
在这 ６ 个函数中，Ｓｐｈｅｒｅ 和 Ｅｌｌｉｐｓｏｉｄ 是单模态函数，
其余均为多模态函数。 函数最小值都为 ０。 从表 ２
中可以看到，除模态数量极为庞大的 Ｇｒｉｅｗａｎｋ 函数
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和 Ｒａｓｔｒｉｇｉｎ 函数之外，均可以得到 １×１０－４量级的优

化结果。
表 ２　 基于高斯过程模型的重启优化算法性能

测试函数 评估次数 最优结果

Ｓｐｈｅｒｅ １００ ０．０００ ６
Ｅｌｌｉｐｓｏｉｄ １００ ０．０００ ３
Ａｃｋｌｅｙ １００ ０．０００ ８

Ｇｒｉｅｗａｎｋ １００ １．０７８ １
Ｒａｓｔｒｉｇｉｎ １００ ０．０２７ ７

Ｒｏｓｅｎｂｒｏｃｋ １００ ０．０００ ３

４　 喷管优化设计结果

针对 ０．６ ｍ 连续式跨声速风洞，Ｍ１．５ 型面、运
行总压 １００ ｋＰａ 的工况，对 １．２ 节中描述的优化问题

开展单目标优化。 优化设计过程中允许的总气动评

估次数为 １ ０００ 次，梯度算法最大迭代次数２ ０００，重
启点个数 ８９，初始采样点个数 ８１，同时 ＣＦＤ 进行气

动评估的过程中利用前次结果为后次计算赋初值，
以加快收敛。 气动评估次数达到 ６００ 次后，分别在

第 ５３４ 次和第 ５６１ 次得到较优的 ２ 个设计结果，考
虑到设计变量多达 ８ 个，因此求解效率相对较高。

表 ３ 给出了优化设计结果，结合图 ７ 给出的喷

管扩张段型面曲线，可以看出，２ 个优化设计结果型

面曲线差别较小，同时流场品质指标也较为接近。

与原设计型面对比，优化设计型面喉道高度由

２４３．５５ ｍｍ 变为 ２５２．９ ｍｍ 有效解决了原喷管型面

马赫数偏高的问题，提高了喷管设计型面马赫数的

精准度。

图 ７　 喷管扩张段型面曲线对比

图 ８　 试验段轴向马赫数分布

表 ３　 优化设计结果

优化设计

结果 计算步数
变量设计结果 ／ ｍｍ

ｈ０ ｈ１ ｈ２ ｈ３ ｈ４ ｈ５ ｈ６ θ
流场品质

σＭ ｄＭ ／ ｄｘ

ｏｒｉｇｉｎ ＼ ２４３．５５ ２４６．４３ ２７１．６１ ２７５．８３ ２９４．００ ２９７．４５ ２９８．７４ ０．１０ ０．０１２ ０．０４９

ｒｅｓｕｌｔ １ ５３４ ２５２．９８ ２５６．７０ ２７４．５３ ２７７．９９ ２９７．１９ ２９８．６３ ２９９．６３ ０．１１ ０．００１ ３ ０．００１

ｒｅｓｕｌｔ ２ ５６１ ２５２．９３ ２５６．４１ ２７４．６５ ２７８．０３ ２９７．１２ ２９８．６６ ２９９．６２ ０．１２ ０．００１ ９ ０．００３

　 　 图 ８ 给出优化设计得到的试验段轴向马赫数分

布，结合表 ３ 的流场指标，可以看出优化设计得到的

试验段内马赫数分布均匀性较好，流场均方根偏差

由 ０．０１２ 降低到 ０．００１～０．００２ 左右，试验段模型区内

轴向马赫数梯度在 ０．００１ ～ ０．００３ 范围内，满足设计

指标的要求。 由于本将试验段与喷管进行一体化设

计，即设计变量之一的喷管出口角度 θ 和试验段壁

板扩开角相等，改善了喷管出口和试验段入口曲率

不连续的问题，试验段内的弱压缩波和弱膨胀波较

原型面减弱明显，从图 ９ 优化设计前后密度梯度分

布云图亦可看出。

图 ９　 优化前后试验段密度梯度分布云图
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５　 结　 论

基于本文提出的喷管优化设计框架可有效地获

得流场品质较高的超声速喷管型面：选择具有二阶

连续导数的三次 ｓｐｌｉｎｅ 样条曲线和最优插值点分布

方案可较为精确地描述喷管型面；将试验段实际轴

向马赫数与设计值的均方根误差（ＲｅＭ）作为优化目

标，可在确保设计马赫数准确度的同时保证试验段

流场品质；基于高斯过程模型的重启优化算法，改善

了优化问题全局特性的同时较大地提高了求解

效率。
基于本文提出的优化框架，均方根偏差降低到

０．００１，仍有提升的空间，下一步可考虑将算法框架

扩展到包含多目标优化、多设计变量如喷管长度、最
大膨胀角等参数，以进一步提升喷管性能。

参考文献：

［１］　 Ｖａｒｎｅｒ Ｍ Ｏ， Ｓｕｍｍｅｒｓ Ｗ Ｅ， Ｄａｖｉｓ Ｍ Ｗ． Ａ Ｒｅｖｉｅｗ ｏｆ Ｔｗｏ⁃Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ Ｎｏｚｚｌｅ Ｄｅｓｉｇｎ Ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ［Ｃ］∥１２ｔｈ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ
Ｔｅｓｔｉｎｇ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， Ｗｉｌｌｉａｍｓｂｕｒｇ， １９８２： ０６⁃０９

［２］　 易仕和． 超声速与高超声速喷管设计［Ｍ］． 北京： 国防工业出版社， ２０１３
Ｙｉ Ｓｈｉｈｅ． Ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ａｎｄ Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ Ｎｏｚｚｌｅ Ｄｅｓｉｇｎ［Ｍ］． Ｂｅｉｊｉｎｇ， Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｄｅｆｅｎｓｅ Ｉｎｄｕｓｔｒｙ Ｐｒｅｓｓ， ２０１３ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　 Ｏｇａｗａ Ｈ， Ｂｏｙｃｅ Ｒ Ｒ． Ｎｏｚｚｌｅ Ｄｅｓｉｇｎ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｆｏｒ Ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ Ｓｃｒａｍｊｅｔｓ ｂｙ Ｕｓｉｎｇ Ｓｕｒｒｏｇａｔｅ⁃Ａｓｓｉｓｔｅｄ Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙ Ａｌｇｏ⁃
ｒｉｔｈｍｓ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ＆ Ｐｏｗｅｒ，２０１２，２８（６）：１３２４⁃１３３８

［４］　 Ｈｏｌｍａｎ Ｔ Ｄ， Ｏｓｂｏｒｎ Ｍ． Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ Ｍｉｃｒｏ⁃Ｎｏｚｚｌｅ Ｇｅｏｍｅｔｒｉｅｓ ｆｏｒ Ｌｏｗ Ｒｅｙｎｏｌｄｓ Ｎｕｍｂｅｒ Ｒｅｓｉｓｔｏｊｅｔｓ［Ｃ］∥５１ｔｈ
Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， Ｏｒｌａｎｄｏ， ２０１３： ３９２３⁃３９３２．

［５］　 甘文彪，阎超． 高超声速飞行器后体 ／尾喷管优化设计［Ｊ］． 北京航空航天大学学报，２０１１，３７（１１）：１４４０⁃１４４５
Ｇａｎ Ｗｅｎｂｉａｏ， Ｙａｎ Ｃｈａｏ． Ａｆｔｅｒｂｏｄｙ ／ Ｎｏｚｚｌｅ Ｏｐｔｉｍａｌ Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ Ｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕ⁃
ｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１１，３７（１１）：１４４０⁃１４４５ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６］　 施小娟，吉洪湖． 基于代理模型的二元收扩喷管流道型面优化设计［Ｊ］． 航空动力学报， ２０１６，３１（９）：２１２４⁃２１３１
Ｓｈｉ Ｘｉａｏｊｕａｎ， Ｊｉ Ｈｏｎｇｈｕ． Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ Ｔｗｏ Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔ ａｎｄ Ｄｉｖｅｒｇｅｎｔ Ｎｏｚｚｌｅｓ′ Ｐｒｏｆｉｌｅ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｓｕｒｒｏｇａｔｅ
Ｍｏｄｅｌｓ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｐｏｗｅｒ， ２０１６，３１（９）：２１２４⁃２１３１ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［７］　 虞跨海， 莫展， 张亮，等． 固体火箭发动机特型喷管造型设计与优化［Ｊ］． 弹箭与制导学报， ２０１２，３２（４）：１３７⁃１３８
Ｙｕ Ｋｕａｈａｉ， Ｍｏ Ｚｈａｎ， Ｚｈａｎｇ Ｌｉａｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｐｒｏｆｉｌｅ Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ ＳＲＭ Ｎｏｚｚｌｅ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ， Ｒｏｃｋｅｔｓ，
Ｍｉｓｓｉｌｅｓ ａｎｄ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， ２０１２，３２（４）：１３７⁃１３８ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［８］　 Ｋｈｉｓｈｔａｎｄａｒ Ｓ， Ｚａｎｄｉｅｈ Ｍ． Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ ｏｆ Ｓｏｍｅ Ｉｍｐｒｏｖｉｎｇ Ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ ｏｎ ＮＳＧＡ⁃ＩＩ ｆｏｒ Ｍｕｌｔｉ⁃Ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ Ｉｎｖｅｎｔｏｒｙ Ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］． Ｅｘ⁃
ｐｅｒｔ Ｓｙｓｔｅｍｓ ｗｉｔｈ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ， ２０１１， ３８（１０）： １２０５１⁃１２０５７

［９］　 贺建军． 基于高斯过程模型的机器学习算法研究与应用［Ｄ］． 大连：大连理工大学， ２０１２
Ｈｅ Ｊｉａｎｊｕｎ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ａｎｄ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ Ｍａｃｈｉｎｅ Ｌｅａｒｎｉｎｇ Ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｇａｕｓｓｉａｎ Ｐｒｏｃｅｓｓ Ｍｏｄｅｌ［Ｄ］． Ｄａｌｉａｎ， Ｄａｌｉａｎ
Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１２ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１０］ 　 Ｚｈａｎｇ Ｑｉｎｇｆｕ， Ｍｅｍｂｅｒ Ｓｅｎｉｏｒ， Ｌｉｕ Ｗｕｄｏｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｅｘｐｅｎｓｉｖｅ Ｍｕｌｔｉ⁃Ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｂｙ ＭＯＥＡ ／ Ｄ ｗｉｔｈ Ｇａｕｓｓｉａｎ
Ｐｒｏｃｅｓｓ Ｍｏｄｅｌ［Ｊ］． ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓ ｏｎ Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙ Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ， ２００９，１４（３）： ４５６⁃４７４

·０９７·



第 ４ 期 吴盛豪，等：基于样条曲线描述的超声速喷管型面优化设计

Ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ Ｎｏｚｚｌｅ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ Ｄｅｓｉｇｎ ｗｉｔｈ
Ｓｐｌｉｎｅ Ｃｕｒｖｅｓ Ｆｉｔｔｉｎｇ ｔｈｅ Ｎｏｚｚｌｅ Ｐｒｏｆｉｌｅｓ

Ｗｕ Ｓｈｅｎｇｈａｏ， Ｌｉａｏ Ｄａｘｉｏｎｇ， Ｃｈｅｎ Ｊｉｍｉｎｇ， Ｃｈｅｎ Ｑｉｎ， Ｐｅｉ Ｈａｉｔａｏ
（Ｆａｃｉｌｉｔｙ Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ Ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ， Ｃｈｉｎａ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ Ｒｅｓｅａｒｃｈ ａｎｄ Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ Ｃｅｎｔｅｒ， Ｍｉａｎｙａｎｇ ６２１０００， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｎｏｚｚｌｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｄｅｓｉｇｎ ｗａｓ ａｐｐｌｉｅｄ ｔｏ ０．６ｍ×０．６ｍ ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ ｔｒａｎｓｏｎｉｃ ｗｉｎｄ ｔｕｎ⁃
ｎｅｌ ｔｏ ｉｍｐｒｏｖｅ ｆｌｏｗ ｑｕａｌｉｔｙ ｉｎ ｔｈｅ ｔｅｓｔ ｓｅｃｔｉｏｎ． Ｔｈｅ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｒｏｏｔ ｍｅａｎ ｓｑｕａｒｅ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｖａｌｕｅ
ｗａｓ ｃｈｏｓｅｎ ａｓ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｔａｒｇｅｔ． Ａｎｄ ｔｈｅ ＣＦＤ ｒｅｓｕｌｔｓ ｗｅｒｅ ｖｅｒｉｆｉｅｄ ｗｉｔｈ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ． Ｃｕｂｉｃ ｓｐｌｉｎｅ ｃｕｒｖｅｓ
ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｏｐｔｉｍａｌ ｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｓｃｈｅｍｅ ｗｅｒｅ ｕｓｅｄ ｔｏ ｆｉｔ ｔｈｅ ｎｏｚｚｌｅ ｃｏｎｔｏｕｒ． Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｇｌｏｂａｌ ｏｐｔｉｍｉｚａ⁃
ｔｉｏｎ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ Ｇａｕｓｓｉａｎ ｐｒｏｃｅｓｓ ｓｕｒｒｏｇａｔｅ ｍｏｄｅｌ ｗａｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｒｅｄｕｃｅ ｔｈｅ ｔｉｍｅｓ ｏｆ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ． Ｒｅｓｕｌｔｓ ｉｎｄｉｃａｔｅ
ｔｈａｔ， ｔｈｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｆｒａｍｅｗｏｒｋ ｃａｎ ｇｅｎｅｒａｔｅ ａ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｎｏｚｚｌｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ｗｉｔｈ ｂｅｔｔｅｒ ｆｌｏｗ ｑｕａｌｉｔｙ ａｎｄ ｍｏｒｅ ａｃｃｕｒａｔｅ
Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ａｎｄ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｏｐｔｉｍａｌ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｒｏｏｔ ｍｅａｎ ｓｑｕａｒｅ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｉｓ ０．００１．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｎｏｚｚｌｅ； ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｄｅｓｉｇｎ； ｓｐｌｉｎｅ ｃｕｒｖｅｓ； Ｇａｕｓｓｉａｎ ｐｒｏｃｅｓｓ ｍｏｄｅｌ； ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
ｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃｓ

·１９７·


