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基于 CoKriging代理模型的低声爆优化设计

张汉琪，徐悦，钟敏，李岩

（中国航空研究院， 北京  100012）

摘 要： 准确预测并有效降低声爆水平是新一代绿色超声速民用飞机发展的关键问题之一。为了提高超声速

民用飞机的低声爆优化设计效率，基于 CoKriging 代理模型并结合快速声爆预测方法和高可信度声爆预测方法

开发多可信度的低声爆优化设计程序；将对 TU-144 模型的声爆预测结果与试验结果进行对比，以验证两种预

测方法的可靠性；对某超声速民用飞机模型的机翼外形进行参数敏感性分析和优化设计。结果表明：预测结果

与试验结果吻合较好，证明本文所提两种预测方法准确可信；地面声爆史蒂文斯响度级对外翼半展长、外翼前

缘后掠角、内翼半展长这三个参数较为敏感；经过优化后地面声爆最大过压降低约 4Pa，史蒂文斯响度级降低了

4.26dB；与只使用高可信度样本数据的 Kriging 模型相比，CoKriging 模型融合了高、低可信度的样本数据，在确

保一定预测精度的情况下节省了约 43% 的时间成本。
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Optimal design for low-boom based on CoKriging surrogate model

ZHANG Hanqi， XU Yue， ZHONG Min， LI Yan
（Chinese Aeronautical Establishment， Beijing 100012， China）

Abstract： Accurately predicting and effectively reducing sonic boom levels is one of the key issues in the develop⁃
ment of the new generation of green supersonic civil aircraft. In order to improve the efficiency of low-boom opti⁃
mal design for supersonic civil aircraft， a multi-fidelity optimal design program for low-boom was developed based 
on the CoKriging surrogate model combined with fast sonic boom prediction method and high fidelity sonic boom 
prediction method. The sonic boom prediction results of the TU-144 model are basically consistent with the experi⁃
mental results， verifying the reliability of the two prediction methods. A parameter sensitivity analysis and optimal 
design were conducted on the wing shape of a certain supersonic civil aircraft model. The results showed that Ste⁃
vens’ loudness level of the ground sonic boom was more sensitive to three parameters： the half span length of the 
outer wing， leading edge sweep angle of the outer wing， the half span length of the inner wing. After optimization， 
the maximum ground sonic boom overpressure was reduced by about 4Pa， and the Stevens’ loudness level was re⁃
duced by 4.26dB. Compared with the Kriging model that only uses high fidelity sample data， the CoKriging model 
integrates high and low fidelity sample data， saving about 43% of time cost while ensuring a certain prediction accu⁃
racy.
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0　引  言

超声速民用飞机是未来航空领域的重要发展

方向之一，对国家航空事业具有重要意义。但超

声速飞行中产生的声爆对人们的生活和环境有很

大影响，第一代超声速民用飞机协和号便由于声

爆水平过高等缺陷最终停飞。NASA 制定了“N+
X”代超声速民用飞机发展规划，其中对新一代超

声速民用飞机的声爆水平做了严格限制［1］。如何

准确预测并有效降低声爆水平已成为新一代绿色

超声速民用飞机发展的关键问题。

国际上从 20 世纪 50 年代开始系统研究声爆

问题，发展了多种预测声爆的方法，目前预测声爆

的方法可分为快速声爆预测方法和高可信度声爆

预测方法两类。快速声爆预测方法包括 Whitham
修正线化声爆预测方法［2-3］、Carlson 简化声爆预测

方法［4］、Thomas 波形参数法［5］。高可信度声爆预

测方法目前主要采用的是基于 CFD 的近场声爆计

算和基于广义 Burgers方程远场传播算法相结合的

计算方法［6-7］。

低声爆优化设计是通过优化算法得到声爆水

平较低的气动外形的方法。随着代理模型方法在

飞行器设计领域越来越广泛的应用，许多研究人

员也开始使用代理模型进行低声爆优化设计。王

浩［8］基于代理模型方法开展了超声速公务机的气

动声爆耦合优化设计，对阻力系数和地面声爆

PLdB 进行了多目标优化设计；乔建领等［9］基于

Kriging 代理模型发展了一种具有全局优化能力的

低声爆优化设计方法，并应用于翼身组合体模型

的低声爆优化设计，结果表明代理模型方法在低

声爆优化设计中具有较好的应用潜力；马创等［10］

采用 Kriging 模型对某超声速飞行器开展了分层优

化方法研究，提高了全局优化方法的优化效率。

由上述文献调研可知，作为一种全局优化算

法，基于代理模型的优化方法在低声爆设计领域

具有较大的应用潜力。但目前低声爆优化设计中

普遍使用的是单一可信度的代理模型，需要相同

来源的声爆预测样本。这样如果只使用快速声爆

预测方法获取样本，代理模型的预测精度会有所

欠缺；如果完全使用高可信度声爆预测方法获取

样 本 ，又 会 耗 费 大 量 的 时 间 在 CFD 计 算 上 。

CoKriging 模型是一种在高可信度样本获取较困难

时采用低可信度样本进行辅助预测的多可信度代

理模型，能够在保证一定精度的前提下，显著提高

代理模型的效率［11］。刘璟等［12］采用 CoKriging 代

理模型对飞行器中的尾喷管进行了多目标优化设

计，相比 Kriging 模型节省了 62% 的时间成本；郭

峰［13］将 CoKriging 代理模型应用到压气机叶栅的

气动优化中，明显提高了叶栅的优化设计效率。

本文使用高可信度声爆预测方法和快速声爆

预测方法获取高、低可信度的样本数据，以地面声

爆 史 蒂 文 斯 响 度 级［14］为 目 标 函 数 建 立 相 应 的

CoKriging 代理模型，对某超声速民用飞机模型的

机翼进行低声爆优化设计，并分析目标函数对不

同参数的敏感性；同时将只使用高可信度样本数

据的 Kriging 模型作为对照，比较两种代理模型的

优化效果和时间成本。

1　声爆预测方法

1. 1　快速声爆预测方法

对声爆的预测可分为近场和远场两个阶段进

行。使用 Whitham 修正线化声爆预测方法进行近

场声爆信号的快速预测［2-3］，该方法是基于超声速

线化理论推导出的声爆预测方法，引入 F函数来描

述物体对周围流动扰动的强弱，并根据 F函数计算

近场的过压信号。文献［15］给出了该方法主要的

计算公式，其中，近场过压信号的计算公式为

Δp
p∞

= γMa2

2Br
F ( y ) （1）

式中：Δp为过压值；p∞ 为未受扰动的压强；γ为大

气比热比，一般取 1. 4；Ma 为来流马赫数；B=
Ma2 - 1 ；r为过压位置到飞机轴线的距离；y为

特征线相关的参数。

F函数的计算公式为

F ( y )= 1
2π ∫0

y S″( x )dx
y- x

（2）

式中：S″( x )为轴向 x位置马赫锥所截等效截面积

的二阶导数。

求得近场过压信号后，使用基于广义 Burgers
方程的传播算法将近场声爆信号传播到地面（远

场）［7］，得到地面声爆信号。对时域的地面声爆信

号进行快速傅里叶变换，计算得到史蒂文斯响度
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级（PLdB）作为衡量地面声爆水平的指标。

1. 2　高可信度声爆预测方法

高可信度的近场声爆预测一般采用 CFD 方

法，通过求解三维 RANS/Euler 方程［16］获取近场过

压信号，其控制方程为

∂U
∂t + ∇ ⋅F I + ∇ ⋅FV = 0 （3）

式中：F I 为无黏通量矩阵；FV 为有黏通量矩阵，若

忽略有黏通量矩阵，控制方程退化为 Euler方程。

为准确捕捉近场过压信号，通常将网格的计

算域设计为马赫锥构型，使得网格线与来流方向

的夹角等于马赫角。

计算得到近场过压信号后，同样基于广义

Burgers 方程获取地面声爆信号，并计算地面声爆

PLdB 值以衡量地面声爆水平。

1. 3　算例验证

根据快速声爆预测方法和高可信度声爆预测

方法开发了相应的计算程序，并选取超声速民用

飞机 TU-144 模型作为声爆预测算例进行验证。

模型示意图如图 1 所示。

该模型机身长度 l=63. 7 m，半模参考面积为

253. 5 m2，计算状态为马赫数Ma=2. 0、巡航高度

为 18 593 m、攻角为 0°，在模型正下方距离 h=1. 0l
处计算近场声爆信号，如图 2 所示。

使用快速声爆预测方法和高可信度预测方法

计算得到的近场声爆信号与试验结果的对比如图

3 所示，可以看出：两种方法的计算结果在波形的

基本趋势上与试验结果均吻合得很好，只在尾激

波处存在微小的差别。将两种方法计算得到的近

场声爆信号和试验结果基于广义 Burgers方程传播

到地面。

地面声爆信号的对比情况如图 4 所示，可以看

出：两种方法计算的地面声爆信号与试验结果均

吻合得较好，只在由机翼和尾翼产生的激波处存

在差异。其中快速声爆预测方法计算的地面声爆

史蒂文斯响度级为 102. 01 dB，高可信度声爆预测

方法计算的地面声爆为 102. 29 dB，试验结果为

102. 67 dB，相差在 1 dB 以内，而高可信度声爆预

测方法的预测值更接近试验结果。表明这两种声

爆预测方法可靠性较好，在建立 CoKriging 代理模

型 时 可 用 于 获 取 低 可 信 度 及 高 可 信 度 的 样 本

数据。

图 1 TU-144 模型

Fig. 1　Tu-144 model

图 2 TU-144 模型近场声爆信号计算位置

Fig. 2　Near-field sonic boom signal calculation 
position of Tu-144 model

图 3 近场声爆信号计算结果与试验结果对比

Fig. 3　Comparison between calculated and experimental 
results of near-field sonic boom signals
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2　CoKriging代理模型

代理模型是一种使用有限的样本数据建立的

近似模型，可在分析和优化过程中“代替”相对耗

时的物理分析模型。Kriging 模型是较常用的一类

代理模型［11］。由于样本点的数量直接影响了代理

模型的预测精度，而高可信度的声爆预测又非常

耗时，使得高精度声爆预测代理模型的建模效率

较低。

CoKriging 代理模型是 Kriging 模型的多可信

度扩展版，可通过少量的高可信度样本和大量容

易获取的低可信度样本来构建［17-18］，能够在保证一

定精度的情况下，减少建立代理模型的时间成本。

现结合文献［12］和文献［19］简单介绍 CoKriging
模型的构建方法：

对于有 m个设计变量的问题，分别抽取高、低

可信度样本：

ì
í
î

X e =[ x ( 1 )
e  x ( 2 )

e  ⋯ x ( ne )
e ]T

X c =[ x ( 1 )
c  x ( 2 )

c  ⋯ x ( nc )
c ]T

（4）

式中：下标“e”和“c”分别表示样本的高、低可信度；

n表示样本数（假设 n e < n c）。

高、低可信度样本对应的响应值为

ì
í
îïï

y e =[ y ( 1 )
e  y ( 2 )

e  ⋯ y ( ne )
e ]T

y c =[ y ( 1 )
c  y ( 2 )

c  ⋯ y ( nc )
c ]T

（5）

设高斯随机过程 Z e (⋅) 和 Z c (⋅) 分别表示高、低

可信度数据的特性，则有

Z e ( x )= ρZ c ( x )+ Z d ( x ) （6）
式中：ρ为超参数；Z d ( x ) 为 Z e ( x ) 和 ρZ c ( x ) 之间

的差。

定义高、低可信度数据的差值向量

d= y e - ρy c ( X e ) （7）
式中：y c ( X e )为点 X e 处低可信度模型的值。

CoKriging 模型的协方差矩阵可表示为

C=
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
úσ 2

c R c ( X c，X c ) ρσ 2
c R c ( X c，X e )

ρσ 2
c R c ( X e，X c ) ρ2σ 2

c R c ( X e，X e )+ σ 2
d R d ( X e，X e )

（8）
式中：σ 2

c 和 σ 2
d 分别为随机变量 y c ( x )和 d ( x )的均

方差；R e 和 R c 分别为高、低可信度的协方差矩阵。

当相关函数选择“高斯指数模型”时，样本点

的相关函数可表示为

Rij = exp (-∑
k= 1

m

θk x ( j )
k - x ( i )

k

pk ) （9）

CoKriging 代理模型有两种不同的相关函数，

需对超参数 θ c、θd、p c、pd 和 ρ进行估计。假设两种

可信度的数据相互独立，θ c 和 p c 的估计与标准

Kriging 的方法相同，而 θd、pd 和 ρ可采用与标准

Kriging 类似的数值优化方法来进行估计。

CoKriging 模型在未知点 x * 处的预估值可表

示为

ŷ e ( x * )= μ̂+ cTC-1 ( y- 1μ̂ ) （10）
式中，μ̂为 y e ( x )的均值：

μ̂= 1TC-1 y
1TC-11

（11）

c为未知点 x * 与已知样本点之间协方差的列

向量：

c=
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
úρσ̂ 2

c R c ( X c，x * )
ρσ̂ 2

c R c ( X e，x * )+ σ̂ 2
d R d ( X e，x * )

（12）

预估值的均方差估计可表示为

ŝ ( x * )= ρ2 σ̂ 2
c + σ̂ 2

d - cTC-1c （13）

3　代理优化流程

基于 CoKriging 代理模型并结合快速声爆预

测方法和高可信度声爆预测方法开发了超声速民

用飞机的低声爆优化程序，其优化流程如图 5 所

示。对于一个有 m个设计变量的飞机模型，首先

确定抽样方案，为了兼顾样本点分布的均匀性和

优化效率，采用拉丁超立方抽样法（LHS）分别生

成低可信度和高可信度样本点集。使用第 1 节中

图 4 地面声爆信号计算结果与试验结果对比

Fig. 4　Comparison between calculated and experimental 
results of ground sonic boom signals

4
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的快速声爆预测方法和高可信度声爆预测方法求

解样本点集的响应值，即地面声爆的 PLdB 值。

测试样本点集同样采用 LHS 方法进行抽取。

使用平均相对误差（Mean Relative Error， MRE）来

检验代理模型的精度，MRE的定义为

MRE= 1
n ∑

i= 1

n || ŷ i - yi
yi

（14）

式中：n为测试样本点的个数；ŷ i为在第 i个测试样

本点上代理模型的预测值；yi为在第 i个测试样本

点上高可信度声爆预测方法的预测值。

代理模型的精度满足要求后，使用 MATLAB
中的全局搜索算法（GlobalSearch）对设计变量进

行寻优，最终得到优化后的低声爆构型。

4　低声爆优化算例

对某超声速民用飞机模型进行低声爆优化设

计，其初始外形如图 6 所示。

该模型机身长度 l=49 m，机翼面积为 158. 2 
m2，计算状态为马赫数 Ma=1. 6、巡航高度为 18 
km、攻角为 2. 1°，近场声爆信号的计算位置在模型

正下方距离 h=3. 0l处，如图 7 所示。

4. 1　参数敏感性分析

对该模型的机翼进行优化，优化变量包括外

翼半展长、翼梢弦长、外翼前缘后掠角、外翼上反

角、内翼半展长及内翼上反角共六个设计变量［20］，

分别设为 V1、V2、V3、V4、V5、V6。首先进行参数敏

感性分析，保持其他参数不变，只在一定范围内改

变单个设计参数的值。参数敏感性分析的取值范

围如表 1 所示。每个设计参数取 5 个不同的值，使

用快速声爆预测方法计算地面声爆 PLdB 值的变

化情况。单个设计参数变化的示意图如图 8 所示，

单个设计参数变化对声爆的影响如图 9 所示。

图 7 某超声速民用飞机模型近场声爆信号计算位置

Fig. 7　Near-field sonic boom signal calculation position of 
a certain supersonic civil aircraft model

图 6 某超声速民用飞机模型

Fig. 6　A certain supersonic civil aircraft model

图 5 多可信度低声爆优化流程

Fig. 5　Multi-fidelity optimization process for low-boom

表 1　参数敏感性分析取值范围

Table 1　The range of values for parameter 
sensitivity analysis

外形参数

外翼半展长/m
翼梢弦长/m

外翼前缘后掠角/（°）
外翼上反角/（°）
内翼半展长/m
内翼上反角/（°）

取值范围

4~7
0. 5~2. 0

69~75
6~10

1. 5-2. 5
10~14

5
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（a） 改变外翼半展长

（b） 改变翼梢弦长

（c） 改变外翼前缘后掠角

（d） 改变外翼上反角

（e） 改变内翼半展长

（f） 改变内翼上反角

图 8 单个设计参数变化示意图

Fig. 8　Schematic diagram of individual 
design parameter changes

（a） 改变外翼半展长

（b） 改变翼梢弦长

（c） 改变外翼前缘后掠角
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（d） 改变外翼上反角

（e） 改变内翼半展长

（f） 改变内翼上反角

图 9 单个设计参数变化对声爆的影响

Fig. 9　The impact of individual design 
parameter changes on sonic boom

可以看到，该优化算例中地面声爆的史蒂文

斯响度级（PLdB）对翼梢弦长、外翼上反角、内翼上

反角这三个参数不敏感，对外翼半展长、外翼前缘

后掠角、内翼半展长这三个参数较为敏感。在一

定取值范围内，PLdB 值随翼梢弦长、外翼前缘后

掠角、外翼上反角及内翼上反角的增大而减小，随

着内翼半展长的增大呈现先增大后减小的趋势，

随着外翼半展长的增大呈现先增大、减小又增大

的趋势。

4. 2　优化过程

优化时对机翼面积进行约束［21］，以地面声爆

PLdB 值最小为优化目标。变量寻优范围如表 2
所示。

采用 LHS 方法抽取 30 个高可信度样本点和

150 个低可信度样本点，分别使用高可信度声爆预

测方法和快速声爆预测方法计算样本点响应值，

建立 CoKriging 代理模型。本文可接受的代理模

型精度要求为 MRE<0. 5%，在 10 个测试样本点

上进行验证并满足了精度要求。优化前后的机翼

参数如表 3 所示。

优化后的飞机外形与初始外形的对比如图 10
所示。

表 3　优化前后的机翼参数

Table 3　Wing parameters before and after optimization
外形参数

外翼半展长/m

翼梢弦长/m

外翼前缘后掠角/（°）

外翼上反角/（°）

内翼半展长/m

内翼上反角/（°）

机翼面积/m2

初始外形

5. 50

1. 24

72. 00

8. 0

2. 04

12. 0

158. 2

优化外形

5. 94

1. 45

73. 73

9. 0

1. 57

12. 8

148. 2

表 2　变量寻优范围

Table 2　Variable optimization range
外形参数

外翼半展长/m

翼梢弦长/m

外翼前缘后掠角/（°）

外翼上反角/（°）

内翼半展长/m

内翼上反角/（°）

机翼面积/m2

优化范围

5~6

1. 0~1. 5

70~74

7~9

1. 5-2. 5

11~13

140~170
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可以看出，优化后的内翼半展长有所减小，而

翼梢弦长、外翼前缘后掠角、外翼半展长、外翼上

反角、内翼上反角这五个参数相对增大。优化前

后飞机正下方近场声爆信号的对比如图 11 所示。

优化前后的地面声爆信号对比如图 12 所示。对比

结果表明，优化后的地面最大过压降低了约 4 Pa。
计 算 得 到 地 面 声 爆 信 号 的 史 蒂 文 斯 响 度 级 为

82. 45 dB，与 初 始 外 形（86. 71 dB）相 比 降 低 了

4. 26 dB。

4. 3　CoKriging模型与 Kriging模型的比较

为进一步研究 CoKriging 模型在低声爆优化

中的优化效果和优化效率，采用 Kriging 模型对 4. 2
中的算例进行优化来作为对照。

为确保代理模型精度，使用 LHS 方法抽取 75
个样本点，仅使用高可信度声爆预测方法计算响

应值，其他条件保持不变。Kriging 模型分别在子

空间｛V1，V3｝、｛V1，V5｝、｛V3，V5｝上预测值的响应

面与 CoKriging 模型的对比如图 13 所示，V1、V3、V5

分别代表外翼半展长、外翼前缘后掠角以及内翼

半展长这三个较敏感的设计变量。可以看出，

CoKriging 模型预测值的响应面与 Kriging 模型的

响应面吻合良好。计算得到 Kriging 模型与测试样

本的平均相对误差 MRE为 0. 19%，CoKriging 模

型的MRE为 0. 40%，均满足MRE<0. 5% 的精度

要求。表明 CoKriging 模型能够用大量的低可信

度样本数据辅助少量的高可信度样本数据进行预

测，并保证了一定的预测精度。

（a） ｛V1，V3｝

（a） 模型整体

（b） 机翼部位

图 10 优化前后的飞机外形对比

Fig. 10　Comparison of aircraft shape before and 
after optimization

图 11 优化前后近场声爆信号对比

Fig. 11　Comparison of near field sonic boom 
signals before and after optimization

图 12 优化前后地面声爆信号对比

Fig. 12　Comparison of ground sonic boom 
signals before and after optimization

8
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（b） ｛V1，V5｝

（c） ｛V3，V5｝

图 13 CoKriging 与 Kriging 模型在子空间上的响应面

Fig. 13　Response surfaces of CoKriging and 
Kriging models in subspaces

Kriging 和 CoKriging 优化结果的飞机正下方 3
倍机身长度处近场声爆信号对比如图 14 所示， 
Kriging 和 CoKriging 优化结果的地面声爆信号对

比如图 15 所示。可以看出：CoKriging 模型优化结

果的近场声爆信号及地面声爆信号与只使用高可

信度样本数据的 Kriging 模型优化结果基本一致。

Kriging 模型的优化结果与 CoKriging 模型的

对比情况如表 4 所示。Kriging 模型优化结果的地

面声爆史蒂文斯响度级为 82. 40 dB，CoKriging 模

型为 82. 45 dB，两者非常接近。在时间成本方面，

绝大部分时间是花费在样本点响应值的计算上，

其中每个低可信度样本点耗时约 0. 5 h，每个高可

信度样本点耗时约 6 h。Kriging 模型的优化方法

共耗时约 450 h，CoKriging 模型的优化方法耗时约

255 h。CoKriging 模型相比 Kriging 模型在时间成

本上节省了约 43 %。

表 4　Kriging 优化结果与 CoKriging 结果对比

Table 4　Comparison of optimization results based on 
Kriging and CoKriging model

对比项

外翼半展长/m

翼梢弦长/m

外翼前缘后掠角/（°）

外翼上反角/（°）

内翼半展长/m

内翼上反角/（°）

机翼面积/m2

Obj：PLdB

时间成本/h

Kriging

5. 92

1. 44

73. 82

9. 0

1. 60

12. 9

148. 9

82. 40

450

CoKriging

5. 94

1. 45

73. 73

9. 0

1. 57

12. 8

148. 2

82. 45

255

图 15 Kriging和CoKriging模型优化结果地面声爆信号对比

Fig. 15　Comparison of ground sonic boom signals 
optimized by Kriging and CoKriging model

图 14 Kriging和CoKriging模型优化结果近场声爆信号对比

Fig. 14　Comparison of near-field sonic boom signals 
optimized by Kriging and CoKriging model
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5　结  论

1） 声爆计算程序对 TU-144 模型的计算结果

与试验结果吻合良好，验证了程序的正确性，能够

用于建立 CoKriging 代理模型。

2） 某超声速民用飞机模型的地面声爆史蒂文

斯响度级对翼梢弦长、外翼上反角、内翼上反角的

变化敏感性较弱，对外翼半展长、外翼前缘后掠

角、内翼半展长的变化敏感性较明显。

3） 对外翼半展长、翼梢弦长、外翼前缘后掠

角、外翼上反角、内翼半展长及内翼上反角这六个

变量基于 CoKriging 代理模型进行了优化设计，优

化后的地面声爆最大过压降低约 4 Pa，史蒂文斯响

度级降低了 4. 26 dB，与 Kriging 模型的优化结果高

度一致。

4） CoKriging 模型的构建融合了高、低可信度

的样本数据，相比只使用高可信度样本数据的

Kriging 模型，在确保一定预测精度的情况下节省

了约 43% 的时间成本。
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