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基于多可信度代理模型的尾喷管优化设计
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摘 要：尾喷管是飞行器机体/推进一体化设计中的关键部件之一，直接影响着飞行器的推阻匹配、俯仰力矩

配平等特性。为了提高尾喷管优化设计效率，建立基于多可信度代理模型的多目标优化模型。以基于粗网格、

无黏模型的 CFD结果作为低可信度数据，以基于细密网格、SST k-ω湍流模型的 CFD结果作为高可信度数据，

将最大化推力系数、升力系数和俯仰力矩系数作为优化目标，构建 Cokriging模型，结合NSGA-Ⅱ算法得到 Pa⁃
reto解集，并进行敏感性分析。结果表明：以上三个目标分别提升了 2.94%、13.0%和 40.6%，误差低于 0.5%；

优化后流场波系结构更为复杂，改变了壁面压强分布规律；与 Kriging模型相比，Cokriging模型具有相当的预测

性能，构建时间成本节省了 62%。
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Optimal Design of Nozzle Based on Multi-fidelity Surrogate Model
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Abstract：The nozzle is one of the key components in the integrated design of the aircraft body/propulsion，which
directly affects the thrust-drag matching and pitching moment matching and other characteristics of the aircraft. In
order to improve the efficiency of the optimal design of the nozzle，a multi-objective optimization model based on
multi-fidelity surrogate model is established. The CFD results based on coarse mesh and inviscid model are used as
low-fidelity data，and the CFD results based on fine mesh and SST k-ω turbulence model are used as high-fidelity
data，the Cokriging models are constructed with the maximization of thrust coefficient，lift coefficient and pitching
moment coefficient as optimization objectives，and the Pareto solution set is obtained by combining NSGA-Ⅱ algo⁃
rithm. The optimization results show that the three aforementioned objectives are improved by 2.94%，13.0% and
40.6% respectively with the error less than 0.5%，and the sensitivity analysis is completed；the optimized flow
field wave system structure is more complex which changes the wall pressure distribution law；compared with Krig⁃
ing model，Cokriging model has considerable prediction performance and saves 62% of the construction cost.
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0 引 言

超燃冲压发动机主要由前体/进气道、隔离

段、燃烧室以及后体/尾喷管组成，常作为飞行器

的推进系统。在飞行器机体/推进一体化气动设

计中，机身与发动机高度耦合，飞行器的前体和后

体不仅是主要的气动型面，也分别作为进气道外

压缩型面和尾喷管的膨胀型面。其中后体/尾喷

管是飞行器的主要推进型面，其产生的推力可占

飞行器总推力的 70%［1］；而且产生的推进升力等性

能的优劣同样会影响飞行品质。

在尾喷管的设计问题中，早期主要基于特征

线方法，以最小压力损失为目标进行正向设计。

如 G. V. R. Rao［2］基于变分法提出了最大推力喷管

设计方法，但对于飞行器工程应用来说，喷管长度

过大。而后，国内外研究人员对最短长度喷管设

计方法［3-4］和截短方法［5-7］展开了大量研究，以期在

飞行器上获得良好的应用，但使用正向设计方法

设计出的尾喷管的缺点是型面较为固定，其上的

压力分布情况难以控制［8］。

随着代理模型方法在飞行器设计领域中的应

用日趋成熟，更多的研究人员采用代理模型来进

行尾喷管设计。无论是在单目标优化中采用代理

模型优化方法进行寻优，还是在多目标优化中基

于代理模型构建目标函数、约束函数的“黑箱子”

模型，并结合其他优化算法完成优化，代理模型的

引入都在保证精度的前提下，提高了优化设计的

效率。陈兵等［9］通过建立尾喷管的多项式响应面

（RSM）模型，对全速域工况下喷管的推力、升力进

行了多目标优化；Ju S等［10］在二维喷管流场中人为

加入热源项，并将热源强度和位置参数作为设计

变量，基于径向基（RBF）神经网络代理模型对喷

管展开针对气动力的多目标优化设计；王英鹏

等［11］针对火箭发动机的已知燃气参数，采用 RSM
模型实现了喷管型面的最佳推力设计；鲁广钊

等［12］基于最短长度喷管设计方法、非线性截短方

法，采用 Kriging代理模型完成了三维截短偏置尾

喷管的多目标优化设计，并进行非工况条件下性

能研究。

但目前对于喷管设计优化问题，普遍采用的

是单一可信度代理模型，为了达到更高的精度要

求，不得不在各个样本点上进行高可信度的分析

计算，难免需要消耗大量计算资源。多可信度代

理模型通过使用少量高可信度数据来对大量低可

信度数据进行修正，从而基于这些修正的低可信

度数据，获得更准确的代理模型，如 Cokriging模
型［13-15］，分层Kriging模型［16］等。

本文从超燃冲压发动机单壁膨胀尾喷管的气

动性能最优出发，将基于粗网格、无黏假设的 CFD
求解器作为低可信度数据来源，将基于细密网格、

SST k-ω湍流模型的 CFD求解器作为高可信度数

据来源，以喷管推力系数、升力系数以及俯仰力矩

系数作为目标函数，通过并行加点方法建立相应

的 Cokriging多可信度代理模型，通过多目标遗传

算法（NSGA-Ⅱ）完成优化设计，并分析优化后的

喷管壁面压强分布规律和设计参数对目标函数的

影响变化；同时将单一可信度的 Kriging模型作为

对照，比较两种模型的预测准确性和计算成本。

1 可信度代理模型

1. 1 Cokriging模型

Cokriging模型基于贝叶斯理论，通过建立自

回归模型将不同可信度的数据进行融合来获取准

确的预测结果，是 Kriging模型的多可信度版本扩

展。本文结合 I. J. Forrestera等［13］的研究和M. C.
Kennedy等［14］提出的自回归模型介绍 Cokriging模
型的构建方法。

对于设计变量维数为 m的问题，设低、高可信

度的数据样本点集分别为

ì
í

î

ïïïï

ïïïï

X c = [ ]x ( 1 )c x ( 2 )c ⋯ x ( nc )c
T

X e = [ ]x ( 1 )e x ( 2 )e ⋯ x ( ne )e
T

（1）

式中：脚标“c”和“e”分别为数据来源为低、高可信

度模型；n c和 n e分别为低、高可信度样本点个数（假

设 n e < n c，且 X e ⊂ X c）。

通过对应的低、高可信度分析计算方法来获

取相应的样本响应值为

ì
í

î

ïïïï

ïïïï

y c = [ ]y ( 1 )c y ( 2 )c ⋯ y ( nc )c
T

y e = [ ]y ( 1 )e y ( 2 )e ⋯ y ( ne )e
T

（2）

设高斯随机过 Z c( ⋅ )和 Z e( ⋅ )分别代表低、高
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可信度数据的当地特性。当采用上述自回归模型

后，高可信度数据可以用低可信度数据乘以超参

数 ρ，再通过与一个高斯随机过程 Z d ( ⋅ ) 求和来

近似。

Z e( x )= ρZ c( x )+ Z d ( x ) （3）
式中：Z d ( ⋅ )为 ρZ c( ⋅ )和 Z e( ⋅ )之间的差。

高、低可信度数据在已知样本点处的差值向

量为

d= y e - ρy c(X e) （4）
对于 Cokriging模型，其协方差矩阵可表示为

C=
é

ë

ê
ê
êê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú
ú
úσ 2c R c( )X c，X c ρσ 2c R c( )X c，X e

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

（5）
式中：σ 2c 和 σ 2d 分别为随机变量 y c ( x )和 d ( x )的均

方差；R c和 R e分别为低、高可信度的协方差矩阵。

当相关函数取“高斯指数模型”时，设计空间

中任意两个样本点 x ( i )、x ( j )的相关函数可表示为

R ij= exp ( -∑
k= 1

m

θk| x ( i )

k - x ( j )

k |
pk) （6）

其中，超参数 pk决定近似函数的光滑程度；θk则代

表近似函数的“活跃”程度。

由于假设两种可信度的数据彼此独立，与低

可信度模型对应的超参数 θ c和 p c可采用构建 Kri-
ging模型的方法独立求出。

为了求解超参数 θd、p c和 ρ，将随机变量 d ( x )
的均值 μ̂d和均方差 σ̂ 2d 表示为

μ̂d =
1TR d ( X e，X e )-1d
1TR d ( X e，X e )-11

（7）

σ̂ 2d =
1
n e
( d- 1μ̂d )TR d ( X e，X e )-1 ( d- 1μ̂d )（8）

再将式（7）、式（8）代入式（9），通过最大化集

中对数似然函数 ϕ d来求解：

ϕ d =-
n e
2 ln ( σ̂

2
d )-

1
2 ln | R c ( X c，X c ) | （9）

同样，通过最大似然估计方法可求得 y e ( x )的

均值 μ̂= 1TC-1 y
1TC-11

，Cokriging模型在未知点 x *处的

预估值和均方差估计可表示为

ŷ e( x *)= μ̂+ cTC-1 ( y- 1μ̂ ) （10）

ŝ ( x *)= ρ2 σ̂ 2c + σ̂ 2d - cTC-1c （11）

式中：c为未知点 x *与已知样本点 X= é
ë
êêêê ù

û
úúúúX c

X e
之间协

方差的列向量；y=
é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úy c

y e
。

1. 2 加点方法

在初始的代理模型构建完成后，为了提高模

型的预测精度，或利用代理模型方法进行设计优

化，多采用适当的加点准则将新样本点加入到模

型中。本文采用两种加点准则进行并行加点：均

方差（MSE）准则［17］和改善期望（EI）准则［18］。

均方差准则着重于改善代理模型的全局精

度，对应如下在设计空间内的子优化问题：

max { }MSE [ ]ŷ ( x )

优化结果 x *即为新样本点，Cokriging模型的

均方差计算公式参见式（11）。

改善期望准则也是一种全局性的加点策略，

以最大化改善量期望值作为子优化问题的目标函

数。设当前最优观测值为 ymin，通过将预测结果看

作某随机过程 Ŷ ( x )的具体实现，其均值为 ŷ ( x )，
方差为 ŝ2 ( x )，可以计算出目标函数的改善量（I）和

改善量的期望值 E [ ]I ( x ) 。
I= ymin - Y ( x ) （12）

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

E [ ]I ( x ) = ( )ymin - ŷ Φ ( )ymin - ŷ
s2

+

sϕ ( )ymin - ŷ
s2

( s> 0 )

E [ ]I ( x ) = 0 ( s= 0 )

（13）

式中：Φ和 ϕ分别为标准正态累积分布函数和标准

正态概率密度函数。

通过不断求解当前模型 E [ I ( x )]的最大值来

获取新的样本点 x *，从而达到更新模型的目的。

2 数值方法及其验证

2. 1 物理模型

选取 NASA Langley中心的单壁膨胀喷管实

验模型［19］作为数值方法的验证模型，该喷管结构

如图 1所示，喷管的膨胀面倾角为 20°，整流罩唇口
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角度为 12°，将喷管入口高度 h= 15.24 mm选为参

考高度，喷管总长为 20h，整流罩直段的水平长度

为 1.7h、斜段的水平长度为 2h、高度为 0.417h，膨
胀面初始过渡圆弧半径为 0.417h。

实验过程中自由流和喷管内流的流动条件如

表 1所示。

2. 2 数值方法验证

整个流场的计算域如图 2所示，计算域尺寸取

为 1 000 mm× 300 mm，流场四周设定为压力远场

边界条件，固体壁面设为无滑移绝热壁面。采用

Icem软件完成二维多块网格的划分，如图 3所示。

流场的数值求解采用 Fluent软件，采用隐式定

常时间积分格式和 AUSM通量格式，选取基于密

度的求解算法，应用理想气体模型。对于低可信

度计算模型，采用无黏假设，求解二维欧拉方程即

可，相应的网格划分时无需考虑边界层网格加密；

对于高可信度计算模型，流场的求解采用雷诺平

均方程（RANS）方法，同时选用 SST k-ω两方程湍

流模型，在边界层处进行网格加密，根据网格雷诺

数的定义［20］，设定第一层网格高度为 1×10-6 m。

由于实验中所采用的压力测量装置由 25个皮

托管组成，间距为 5.08 mm，本文沿膨胀面方向选

取三个不同位置的压强分布情况进行验证，分别

为 88. 8、139. 7和 190. 5 mm。值得注意的是，实验

测量的是正激波波后的总压值，需要通过正激波

前后总压关系式（式（14））将求解流场得到的总压

值 P 0转换为皮托管压强 P pitot后，再与实验值比较。

P pitot
P 0
=

é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
ú( γ+ 1 )Ma2

( γ- 1 )Ma2 + 2

γ
γ- 1

é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
ú1+ 2γ

( γ+ 1 ) ( )Ma2 - 1

1
γ- 1

（14）

对两种可信度分析方法进行网格无关性分析

时，采用的三套网格的网格数量如表 2所示。

两种可信度模型的计算结果与实验值的比较

如图 4~图 5所示，横纵坐标分别为无量纲的压强

和高度，其中 P ref = 6 895 Pa，h ref = 5.08 mm。可以

图 3 计算域网格划分示意图

Fig. 3 Schematic diagram of computational
domain meshing

表 2 网格无关性分析网格数量

Table 2 Number of grids for grid independence analysis

模型类型

低可信度

高可信度

网格数量

粗网格

4 050

50 760

中等网格

8 034

101 380

细网格

16 330

209 620

图 2 二维 SERN喷管计算域

Fig. 2 Computational domain of two-dimensional
SERN nozzle

表 1 边界条件

Table 1 Boundary condition

边界条件

外流马赫数

外流静压

外流静温

内流马赫数

内流静压

内流静温

符号

Ma∞

P∞

T∞

Ma in

P in

T in

单位

-

Pa

K

-

Pa

K

数值

6. 0

1 593. 96

59. 94

1. 78

34 642. 39

290. 75

图 1 验证模型结构示意图

Fig. 1 Schematic diagram of validation model structure
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看出：低可信度计算模型虽不能捕捉到流场的细

节变化，但可以反映出流场压强变化的大概趋势，

由于采用粗网格时对应的结果与其余两种结果相

比差异稍大，为了保证正确性选用中等网格；而高

可信度计算模型的计算结果与实验值更加贴切，

三种网格对应的结果基本一致，为了保证结果正

确性和计算效率，也选用中等网格。

3 多目标优化设计

3. 1 优化模型

3. 1. 1 设计变量

本文优化喷管对象的几何参数描述如图 6所
示，喷管总长 L、入口高度 h1、出口高度 h2以及整流

罩厚度 δ为给定值，其大小与验证算例保持一致。

（a）X=88.8 mm

（b）X=139.7 mm

（c）X=190.5 mm

图 5 高可信度模型数值结果与实验值比较

Fig. 5 Comparison between numerical results of
high-fidelity model and experimental values

（a）X=88.8 mm

（b）X=139.7 mm

（c）X=190.5 mm

图 4 低可信度模型数值结果与实验值比较

Fig. 4 Comparison between numerical results of
low-fidelity model and experimental values
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喷管上表面型线由半径为 R的过渡圆弧

AB

和三次曲线 BC相切组成，在以 B为原点的坐标系

中，三次曲线 BC：y= ax3 + bx2 + cx的系数可表

示为

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

a= 1
L2

( )tan θ1 + tan θ2 -
2m
L3

b=- 1
L ( )2tanθ1 + tan θ2 +

3l
L2

c= tan θ1

（15）

式中：θ1与 θ2分别为喷管的初始膨胀角和末端膨胀

角；l= L- xB；m= h2 - yB。

上壁面型线由 θ1、θ2、R三个变量确定，整流罩

的几何外形由长度 L c、倾角 θ3 描述，共五个设计

变量。

结合实际飞行器尺寸约束，各设计变量的取

值范围如表 3所示。

3. 1. 2 优化目标

在对喷管进行气动优化时，最主要的力学性

能参数是其产生的推力、升力和俯仰力矩，增大推

力有利于实现推阻平衡，增大升力不仅有利于达

到平衡飞行器重力，还能够平衡飞行器前体产生

的抬头力矩。本文选取最大化喷管的推力系数

CT、升力系数 CL和俯仰力矩系数 Cm
［21］作为优化目

标，该优化模型可描述为

min { }-CT，- CL，- Cm

Subject to fconstr( )θ1，θ2，θ3，R，L c
Where θ1，θ2，θ3，R，L c

其中，俯仰力矩的力矩中心点坐标取 x=-12 L，

y=-12 h2；力矩参考长度取 L r = 1 m。需要说明

的是，本文考虑的气动面为膨胀型面 ABC和整流

罩型面 ODEF，由于飞行器上表面 CG固定不变，

故不在本文的计算范围内。

3. 2 优化流程

基于 Cokriging模型进行尾喷管多目标优化的

算法流程如图 7所示。流程图的起点为初始抽样

方案，为了更好地捕获目标函数在整个设计空间

的变化趋势，采用拉丁超立方（LHS）抽样方法生

成初始训练样本点集（低可信度），通过交换算法得

到其子集作为高可信度初始样本点集。初始样本

点数量 n c = 250，n e = 50。低、高可信度求解器的

具体设定详见第 2节，为了提高优化效率、降低人

工因素产生的误差，优化过程包括几何建模、网格

划分、流场求解及后处理等流程均实现自动化。

测试样本点集采用 LHS方法独立抽取，测试

点数量取 n t = 25。使用均方根误差（RMSE）来进

行代理模型精度的评估，RMSE的定义为

RMSE=
∑
i= 0

n t

( )y ( i )t - ŷ ( i )t
2

n t
（16）

式中：ŷ ( i )t 和 y ( i )t 分别为第 i个测试样本点的代理模

型预测值和高可信度 CFD结果。

图 6 优化模型示意图

Fig. 6 Schematic diagram of optimization model

表 3 设计变量取值范围

Table 3 Value range of design variables

变量

θ1/（°）

θ2/（°）

θ3/（°）

R/mm

L c/mm

下限

0

0

10

5

50

上限

40

30

30

50

200

图 7 基于 Cokriging模型的优化方法流程图

Fig. 7 Flow chart of optimization method
based on Cokriging model
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本文可接受的全局精度终止条件为：RMSE
值小于测试样本标准差的 10%。若当前模型不满

足终止条件，采用MSE和 EI加点准则确定新的样

本点并加入到初始样本点中，对模型进行更新。

为了构建三个满足条件目标函数 CT、CL、Cm 的代

理模型，采用的更新次数分别为 8、0、0，更新次数

为 0代表首次构建好的代理模型已满足终止条件

而无需使用加点准则进行更新。构建好的 Cokrig⁃
ing模型在子空间{θ1，θ2}上预测值的响应面如图 8
所示，并标注出当分别采用两种可信度 CFD求解

手段在随机抽取的 15个样本点上的计算结果。

从图 8可以看出：Cokriging模型的预测值与高

可信度 CFD计算结果高度一致，精度远远高于低

可信度 CFD计算结果。

在所有代理模型满足所需的全局精度后，将

其应用到多目标优化算法中以寻求 Pareto最优解。

本文采用非支配排序的基因算法 NSGA-Ⅱ，其在

拥有优越的全局优化表现的同时还具有高效的计

算效率。本文采用的优化代码基于 Python开源库

Inspyred。设定种群数量为 200，进化代数为 100，
其他参数保持默认，得到多目标优化的结果。

4 结果与分析

4. 1 优化结果分析

尾喷管多目标优化设计的结果如图 9所示，喷

管的基准构型与验证算例模型一致，其力学性能

参数对应的坐标设为基准点。

按照三个优化目标，希望优化结果同时具有

更高的推力、推进升力和低头力矩，因此在三者之

间的权衡中做出决策。在不出现负优化的前提

下，将各优化目标的相对提升率赋予相同权重进

行加和，取总提升率最高的解作为 Pareto解集中的

一个特解：归一化后的 [ 0.73 0.93 0.56 0.05 0.06 ]
作为最终的优化结果。基准点、优化结果及对应

的高可信度 CFD验证结果的三种力学性能数值对

比如表 4所示，可以看出：优化后喷管的推力系数

CT、升力系数 CL 和俯仰力矩系数 Cm 分别提升了

2.94%、13.0%和 40.6%；采用高可信度求解器对

优化结果的验证表明，最大相对误差不超过 0.5%，

这也能够反映出所构建的 Cokriging模型具有很高

的预测精度。

图 9 尾喷管多目标优化设计的 Pareto解集

Fig. 9 Pareto solution set for multi-objective
optimization design of nozzle

（a）推力系数 CT

（b）升力系数 CL

（c）俯仰力矩系数 Cm

图 8 构建好的 Cokriging模型示意图

Fig. 8 Schematic diagram of constructed Cokriging model
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优化前后尾喷管流场的马赫数分布云图如图

10所示，可以看出：优化后喷管膨胀壁面的型线是

一条由上凸转为上凹的三次曲线；相对于基准喷管

的流场，优化后的流场分布除了具有原本的剪切波

和斜激波的波系结构外，由于膨胀型线的凹凸性产

生变化，流场还产生了一道上凸的压缩波，使得流

场的波系结构更加复杂，由此带来的影响反映在优

化前后的壁面压强分布情况上，如图 11所示。

对于上膨胀壁面，优化后的喷管初始膨胀角 θ1
较大，流体膨胀程度更大，因而在初始段壁面压强

下降更多，低于原始喷管；但其后在压缩波作用下，

壁面压强逐渐增大，直到超过基准构型并保持至喷

管末端。这种压强分布使得壁面上合力作用点更

加靠后，从而能够产生更大的俯仰力矩，这与优化

结果相一致。优化后整流罩长度 L c仍较短，使得喷

流向后下方喷射，获得较大推进升力；优化后的 θ3
更大，整流罩的平直段较长，壁面压强下降较缓。

为了进一步分析各设计变量对优化目标的影

响，采用文献［13］推荐的方法分别绘制三个优化

目标函数的云图矩阵（归一化变量基准值取为

0. 5），如图 12所示。

表 4 优化结果对比

Table 4 Comparison of optimization results

对比顶

基准构型

优化结果

CFD验证

设计变量取值（归一化）

［0. 50 0. 67 0. 10 0. 03 0. 04］

［0. 73 0. 93 0. 56 0. 05 0. 06］

［0. 73 0. 93 0. 56 0. 05 0. 06］

CT

1. 225

1. 264

1. 261

CL

0. 787

0. 891

0. 889

Cm

0. 298

0. 421

0. 419

（a）推力系数 CT

（b）升力系数 CL

（c）俯仰力矩系数 Cm

图 12 优化目标的云图矩阵

Fig. 12 Cloud image matrix of optimization
objective function

图 11 初始喷管和优化后喷管的壁面压强分布

Fig. 11 Wall pressure distribution of initial
nozzle and optimized nozzle

（a）基准构型马赫数云图

（b）优化构型马赫数云图

图 10 优化前后流场马赫数云图

Fig. 10 Mach cloud diagram of flow
field before and after optimization
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从图 12可以看出：

（1）三个优化目标对整流罩形状倾角 θ3与上

壁面过渡半径 R的变化较为不敏感；相比之下，随

上壁面初始膨胀角 θ1、末端膨胀角 θ2和整流罩长度

L c的变化程度更大，且变化规律呈非线性；

（2）推力系数 CT 和升力系数 CL 的云图矩阵

中，多数子云图呈现相反的变化趋势，在 CT值较大

的设计区域内，其 CL 值较小；而在 CL 值较大的设

计区域内，CT较小。说明 CT与 CL两个目标函数具

有矛盾关系。

4. 2 Cokriging模型与Kriging模型比较

为了进一步研究 Cokriging模型在喷管优化设

计中的优化效率与正确性，本文采用 Kriging模型

实现相同函数代理模型的构建作为对照实验。

与多可信度 Cokriging模型的构建方法不同，

Kriging为单一可信度的代理模型，为了保证模型

的预测精度，其训练数据要求均来源于高可信度

求 解 器 。 设 置 Kriging 模 型 的 初 始 样 本 集 与

Cokriging中的高可信度初始样本点集保持一致

（n= 50），并采取同样的加点准则和终止条件。构

建完成三个目标函数 CT、CL、Cm 的 Kriging模型所

需的迭代次数分别为 48、16、24，即所需训练数据

集的规模大小分别为 146、82、98。
在设计空间内独立抽取 10个样本点，分别采

用低、高可信度求解器，Cokriging模型和Kriging模
型完成对三个目标函数值的求解对比，结果如图

13所示，可以看出：采用低可信度求解器获得的计

算结果与高可信度求解器计算结果相差较大，无

法直接应用于高精度的优化设计中；而两种代理

模型具有较高的预测精度，预测结果均与高可信

度结果十分接近。

（a）推力系数 CT

（b）升力系数 CL

（c）俯仰力矩系数 Cm

图 13 Cokriging、Kriging的预测结果与 CFD结果对比

Fig. 13 Comparison of prediction results of
Cokriging and Kriging with CFD results

在优化设计问题中，若能节省求解目标函数、

约束函数的资源消耗，优化效率会大幅提升。本

文在联想的桌面系统上（Intel（R）Core（TM）i7-
10710U CPU @ 1. 10 GHz 1. 61 GHz；16 GB
RAM 3 200 Hz；Windows 10 Pro64 Bit）进行数值

实验。

对于两种可信度的流场 CFD求解，构建时间

成本定义为采用脚本自动完成几何模型构建与网

格划分所消耗的时间总和，均约为 10 s；预测时间

成本定义为采用 CFD求解流场至收敛的时间消

耗，低可信度求解器所需的时间成本约为 40 s，而
高可信度求解器的时间成本达到了 500 s。对于两

种代理模型，构建时间成本定义为构建三个目标

函数代理模型时间消耗总和（包含初始样本所需

的计算时间），Cokriging模型的构建时间成本约为

29 h，而 Kriging模型由于需要依靠加点准则向训

练数据中添加更多高可信度数据，构建时间成本

约为 76 h；代理模型的预测时间成本为完成预测未

知样本点相应的响应值所需的时间，两种模型的

37



第 13 卷航空工程进展

预测成本均小于 1 s。
上述数值实验的结果如表 5所示，可以看出：

低可信度求解器的精度无法满足优化设计的需

求；而高可信度求解器的时间成本过高，采用启发

式的优化算法时往往需要计算数以万计的设计工

况，尤其当计算模型更为精细复杂，进一步引入更

高可信度的计算方法，如大涡模拟方法（LES）、直

接数值模拟方法（DNS）等，在工程上无法接受如

此高昂的计算成本；Cokriging模型在一定程度上

融合了低、高可信度数据，以低可信度数据作为全

局趋势，以高可信度数据进行数值修正，能够以相

对高的准确性预测出优化目标函数，预测时间成

本小于 1 s，使得优化流程得以高效执行；并且在本

文的优化问题中，相比单一可信度的 Kriging模型，

Cokriging模型在预测速度与预测精度相当的条件

下 ，构 建 模 型 的 时 间 成 本 约 为 Kriging 模 型 的

38%。

5 结 论

（1）基于 Cokriging模型得到的多目标优化结

果，与高可信度 CFD求解器的验证结果高度一致，

最大相对误差低于 0. 5%。优化后尾喷管的推力

系数、升力系数和俯仰力矩系数与基准尾喷管相

比分别提升了 2.94%、13.0%和 40.6%。

（2）优化后喷管流场的波系结构更为复杂，产

生的压缩波改变了壁面压强分布，使得合力作用

点更加靠后，从而在推力系数、升力系数均少量增

加的同时，俯仰力矩系数得到更大提升。

（3）在本文所选的设计变量中，优化目标对于

整流罩形状倾角 θ3与上壁面过渡半径 R的变化较

不敏感，而初始膨胀角 θ1、末端膨胀角 θ2、整流罩长

度 L c对优化目标的影响较为显著，具有非线性的

影响规律。

（4）Cokriging模型的构建融合了低、高可信度

训练数据，对于本文提出的优化目标，在保证预测

速度和预测精度的前提下，模型的构建成本相比

于单一可信度Kriging模型约节省了 62%。
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