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摘 要：为了提高弯曲变截面隔离段的气动性能，发展了基于几何融合的参数化设计与优化方法。

为了丰富几何融合方法产生构型的种类，提出了基于几何长度的新型离散化方法。为满足偏置要求及灵

活性要求，中心线设计时选用了B样条曲线。利用优化软件 Isight内置全局算法，针对某隔离段，以弯

曲隔离段出口的总压恢复系数为目标进行了优化求解。结果表明：优化构型相对于原始构型，在给定相

同来流入口情况下总压恢复系数提高了12.3%。
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Parameterization and Optimization for Variable
Cross-Sections Bend Isolator

CHEN Jing-fan，FAN Xiao-qiang，MENG Ze-wei，XIONG Bing，WANG Yi
（College of Aerospace Science， National University of Defense Technology， Changsha 410073， China）

Abstract：In order to improve aerodynamic performance of a specific variable cross-sections bend isolator，
a parameterization and optimization method based on the shape blending function was developed. In order to in⁃
crease the types of configuration generated by the shape blending function，a novel discretization memology based
on geometric length was proposed. To meet the requirement of off-set and flexibility，B-spline curve was utilized
for the off-set line design. Using the built-in global algorithm of the optimization software Isight，the total pres⁃
sure recovery coefficient of the exit of a specific bend isolation section was targeted to optimize. It was found that
the total pressure recovery coefficient of the optimized configuration was 12.3% higher than that of the original
configuration given the same flow inlet condition.
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1 引 言

隔离段是超燃冲压发动机的重要部件［1］，其作用

是隔离燃烧室内反压对上游进气道的影响，并容纳

激波串，对来流减速加压，提高流场品质。其性能的

优劣直接影响到了超燃冲压发动机工作性能。

在超燃冲压发动机发展初期，隔离段构型一般

比较简单，Waltrup等［2-3］对等直等截面的圆柱和长方

体隔离段研究比较深入，对流动机理的理解比较充

分；Lin等［4］通过数值计算获得了等直隔离段内的激
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波串特征；文献［5-6］对矩形转圆形的变截面隔离段

内流场分离特性和激波串结构进行了研究。随着现

代高超声速飞行器技术的发展，由于总体设计的需

要，超燃冲压发动机中进气道出口与隔离段入口形

状一般不同，并且在空间坐标上存在一定的偏置，这

就需要发展一种新的变截面弯曲隔离段设计方法。

在高超声速内流道领域一种常见气动设计方法

是流线追踪技术，其基本思想是通过某种特性的基

准流场内特定封闭曲线的追踪，形成流动通道而达

到构型设计［7］。Billig等［8］利用流线追踪的方法设计

得到一种高超声速的进气道，Smart［9-10］也利用流线追

踪结合截面融合的方法设计出了一种方转圆的变截

面进气道，通过数值模拟和实验证明其性能较为优

良。然而内流道中由于多激波系之间，激波系与壁

面边界层之间均存在强烈的干扰作用，流场结构异

常复杂［11］，暂未找到一种内流道进行流线追踪的通

用基准流场。此外，后期对型面进行粘性修正后的

结果与实际情况之间也有一定的误差。

由于流线追踪技术的诸多限制，用此方法在进

行变截面弯曲隔离段设计时存在一定的难度，故本

文选用另外一种截面过渡方法——几何融合法。几

何融合截面渐变的方法是由 Barger［12］率先提出，并首

先在飞行器前体设计中进行了应用；Smart［9-10］也利

用此方法进行了进气道的设计；在隔离段设计领域，

本文所在课题组也对几何融合方法进行了灵活运

用［13-14］。几何融合方法虽然操作简单，但实现的是纯

数学意义上的截面过渡，缺乏空气动力学知识的支

撑，人们很难进行弯曲变截面隔离段的正设计。故

本文提出了一种利用数值优化算法结合几何截面融

合的技术来实现弯曲隔离段的参数化设计与优化的

方法，通过成熟的数值优化算法来帮助设计者设计

出更优的构型。

2 参数化设计

弯曲变截面隔离段的设计主要分为三步：首先

是给定入口和出口，并求解出过渡截面，要求截面过

渡尽量光滑；然后是确定各过渡截面形心的偏置关

系，即中心线形状的生成；最后是将过渡截面的形心

平移到中心线上的对应位置，并进行几何放样处理，

获得连续光滑的三维曲面。

下文以工程研究中某弯曲隔离段的优化设计为

例对上述设计流程进行论述，其初始构型如图 1所
示。由于该构型为对称构型，为了简化问题，在后文

中只对隔离段的一半进行研究。

2.1 融合方法

在几何融合方法中，几何构型需要一系列离散

点以坐标的形式来进行表示，因此几何特征的数学

离散化显得尤其重要。

Barger［12］在对融合的两个型面进行数学离散时

采取的策略是，如果型面边线上存在明显的尖点，就

把尖点作为一个离散点，其余光滑部分离散点均匀

分布；如果型面边线整体光滑无明显尖点，则直接进

行均匀离散，只需保证待融合的截面边线上离散点

的总数目相等并一一对应。这种离散方法虽然十分

简单，但是用此法获得的离散点的空间位置是唯一

确定的，只要融合函数关系式一经给定，出入口之间

各过渡截面上离散点的空间位置也就唯一确定，这

对参数化生成弯曲隔离段的多样性是十分不利的。

为了避免上述问题的出现，本文提出了一种基

于几何长度的空间点离散化方法，其具体操作流程

见图 2。第一步，如图 2（a）所示，给定隔离段出口和

入口的型线。观察入口型线发现，入口型线有明显

的尖点，故可以在入口型线尖点处将型线分为四段。

而对出口的半圆形型线而言，由于型线内部无尖点，

故在将半圆形型线分成三段时可任意给定三段长

度。内部有三段曲线加上对称线，总共四段。四段

曲线还便于后期结构网格的生成。第二步，对出入

口进行数学离散，保证出入口边线上离散点数目相

等，见图 2（b）所示。在对曲线内部进行离散化时，理

论上离散点数目越多，越接近真实情况，但这样一来

无疑会增大后期优化的工作量，本文在准确性与优

化效率上进行取舍，将四段曲线内部离散点数目均

设为 40。第三步，求出给定出入口截面的形心坐标，

将出入口截面型线上各点的横纵坐标分别减去形心

Fig. 1 Configuration of the original isolator

1024



弯曲变截面隔离段参数化设计与优化第 41 卷 第 5 期

的横纵坐标，得到新截面的型线，见图 2（c）。最后，

利用如下融合公式开始几何融合，可得到沿程的过

渡截面，如图 2（d）所示。

ki = xi - x in
x out - x in （1）

z ( i, j ) = (1 - ki ) ⋅ z in ( j ) + ki ⋅ zout ( j ) （2）
y ( i, j ) = (1 - ki ) ⋅ y in ( j ) + ki ⋅ y out ( j ) （3）

上述公式中所有点的坐标均进行了无量纲化处

理，ki表示出入口之间第 i个沿程截面，xi表示该沿程

截面 x方向的坐标，x in 和 x out分别表示入口和出口截

面的 x方向坐标；z ( i，j )和 y ( i，j )分别表示沿程第 i个

截面第 j个离散点的坐标；z in ( j )和 y in ( j )分别表示入

口型线上第 j个离散点的坐标，zout ( j )和 y out ( j )分别表

示出口型线上第 j个离散点的坐标。

在超声速条件下，隔离段中缓急得当的面积变

化规律能够使流向的气流扩压比增长较为均匀，从

而气流不易产生分离。文献［15］给出了缓急得当的

变化规律，见图 3所示，L代表隔离段长度。这一变化

规律在工程运用中性能比较良好，故本文直接沿用

了这一变化率，其表达式为

Ai
A in
= ( A out

A in
- 1) [ 3( xi

L
)2 - 2 ( xi

L
)3 ] + 1 （4）

式中 Ai 表示第 i个沿程截面的面积，xi 表示该沿

程截面 x方向坐标，A in和 A out分别表示入口、出口截面的

面积。

2.2 中心线设计方法

中心线的形状与沿程过渡截面形状共同决定了

变截面弯曲隔离段的内通道。其中中心线形状决定

了气流在隔离段内的偏转情况，尤其对激波串的特

性有极大影响。

在中心线设计方面，传统方法一般选取高次多

项式来对中心线形状进行表达，但是高次多项式形

Fig. 3 Area distribution from inlet to outlet

Fig. 2 Procedure of geometric discretization
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状变化不够灵活，并且无法对形状进行局部调整。

为了克服高次多项式的弊端，本文选取 B样条曲线对

中心线进行表达。B样条曲线具有很强的局部调整

能力，可以对中心线形状进行局部微调。除此之外，

B样条方法能用极少的参数生成大量具有广泛代表

性的中心线，如图 4所示，其中 Δy表示中心线在出入

口截面 y方向上的无量纲偏置距离。

2.3 参数化方法

在进行几何融合之前，本文首先将隔离段入口

型线的四个尖点，分别定义为 A，B，C，D，如图 5（a）。

与入口型线对应，在隔离段出口型线上也分别定义

A'，B'，C'，D'四个端点。本文引入了控制出口型线

A'B'和 B'C'长度的变量 L1，L2。其中 L1表示 A'B'占出

口 型 线 A'B'C'D'总 长 的 比 例 ，L2 表 示 B'C'占 型 线

A'B'C'D'总长的比例。

在中心线设计方面，采用了三阶四次样条，在沿

程布置五个控制点。控制点的具体位置分布如图

5（b）所示。

图 5（b）中心线出入口偏置距离为 Δy。为了保证

隔离段进出口气流都比较平缓，中心线两端应与水

平方向相切。为满足此要求，第二个和第四个控制

点 x方向坐标可以左右移动（优化时即为变量 x1，x2）。

为减少变量数则使第三个点只能在 y方向上下运动

（优化时即为变量 y1），不考虑左右运动。

2.4 优化及计算方法

本文的优化工作以多学科辅助优化软件 Isight为
优化平台，集成了编程软件 Matlab，CFD前处理软件

Pointwise，求解器软件 Fluent，其具体优化流程如图 6
所示。

第一步，运用自编几何融合代码参数化生成相

应的弯曲隔离段型线。

第二步，在 Pointwise软件中导入上述型线，利用

自编脚本在软件中完成网格的自动化生成，保证不

同几何构型在网格拓扑、网格数量、第一层网格高

度、网格发展规律上完全一致。通过脚本自动化网

格生成提高工作效率并避免人为因素对网格的影

响，保证每次生成的网格质量，排除网格对最后计算

精度的影响。

第三步，利用商业软件 Fluent进行仿真计算，判

Fig. 4 Groups of off-set lines

Fig. 5 Parameterization of a specific isolator

Fig. 6 Flowchart of optimization process
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断得到的气动特性值即本次优化的目标函数值是否

满足终止条件，若满足优化终止条件立刻停止循环，

并输出最终构型。否则，优化算法产生新的决定变

截面弯曲隔离段特征的参数，返回第一步，产生新的

几何构型继续优化。

本次计算网格数目是（45×45×100），第一层网格

高度为 0.01mm。Fluent计算结果均通过求解三维可

压缩雷诺平均的 N-S方程获得，采用基于密度的隐式

求解器，方程时间空间离散，时间推进采取隐式时间

积分法，空间差分采用二阶迎风格式，湍流模型采用

剪切雷诺输运两方程模型（SST k-ω）。本文参考文献

［13-14］已经对该计算方法进行了检验，与试验数据

相符，故本文沿用此方法。入口边界条件设为压力

入口，总压为 154.38kPa，静压为 97.499kPa，总温为

1677.6K，方向垂直于入口法向，出口条件设为压力出

口。为了营造低反压环境，排除出口反压对隔离段

影响。使内部流场结构只由隔离段几何型面决定，

进而没通过优化，改变隔离段内部的几何型面，本文

将反压为 100Pa。
本次优化算法选取多岛遗传算法（MIGA），它具

有比传统遗传算法更优良的全局求解能力和计算效

率。优化目标选取的是隔离段出口相对于入口的总

压恢复系数，用符号 σ表示。总压恢复系数对推进系

统的压缩部件来说，是一个普遍接受的性能度量，它

能准确衡量流动过程流动损失的大小，总压恢复系

数越大，流动损失越小；反之，流动损失越大。

3 优化结果与分析

3.1 优化结果

本文所有变量取值均做无量纲化处理。L1的取

值为 0.2~0.5；L2 为 0.2~0.5；x1 为 0~0.3；x2 为 0.5~1；y1
为 0~1。图 7展示了本次设计优化工作中各变量（L1，

L2，x1，x2，y1）以及目标函数 σ的迭代历史图。从图 7
（a）中可以看到各变量在各自给定区间中的分布比较

广泛，并且最终收敛时也没有固定到某一值，而是在

一个比较小的区间波动。并且对于目标函数 σ来说，

取到最大值时变量有多种组合方式，并且在设计空

间分布较广，这说明本次优化没有陷入局部最优的

陷阱。

从图 7（b）可以观察到总压恢复系数 σ在 150步
左右时就基本收敛，并且在剩下的迭代过程中最大

值基本稳定，维持在 0.82左右。优化构型的总压恢

复系数相比于优化前的原始隔离段的总压恢复系数

0.73提升了 12.3%，优化效果十分理想。

3.2 优化前后流场对比

为了对优化前后两种隔离段的内部流动状态有

一个整体的认识，首先提取了两种构型隔离段沿程

方向各截面上马赫数和总压分布云图，如图 8所示。

通过对图 8的分析，可以发现在两种构型的弯曲

隔离段中，均存在明显的流向和横向流场参数间断

现象。相对于原始构型而言，优化构型在各截面上

马赫数都明显偏大，并且高马赫流动占来流的主要

部分。气体的总压大致也满足同样的规律，优化构

型隔离段中气体的总压大于原始构型，高总压区域

占来流的主要部分。

在两种构型中，随着流动的发展，在下游某一区

域马赫数存在明显的下降，低速区开始出现，尤其是

在过渡截面的尖角部分，这一现象尤其明显。角区

流动分离出现的原因十分复杂，主要是由于侧壁的

压缩。隔离段中曲面曲率变化十分复杂，不同区域

对气流的压缩作用完全不同，从而使流动有着复杂

的三维特征。需要指出的是，优化构型中仍存在一

定的角区分离现象，但是其出口马赫数和总压性能

较高。这一现象说明在内流场并不是很恶劣的条件

Fig. 7 Iteration histories of variables and σ
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下，其流道中部分区域的分离区并不是流动性能的

关键影响参数。

为了更好地对两种构型在流向不同位置的流动

性能进行定量分析，本文还分别对沿程各个截面上

的质量平均马赫数和质量平均总压恢复系数进行了

对比，如图 9所示。

通过对比可以发现，在不同位置处，优化构型的

质量平均总压恢复系数与流动马赫数均大于原始构

型。并且在原始构型中，在入口处质量平均马赫数

与总压恢复系数就急剧下降，而优化构型在入口处

相比于原始构型流动参数则下降比较平缓。这说

明，通过本文的优化，设计出的隔离段在入口处更加

匹配来流，气流平缓过渡，减少能量损失，提高来流

品质，进而提高隔离段性能。

隔离段的一个重要作用就是为下游燃烧室提供

气流，使燃烧更加充分彻底，因此隔离段出口的气流

的流动状态将决定燃烧室的性能，十分有必要对隔

离段出口截面性能参数进行单独研究，本文单独提

取了出口截面的马赫云图与总压云图，见图 10。
观察图 10可以发现，对于优化构型而言，出口截

面主流区域马赫数大于原始构型的出口截面，但在

壁面区域优化构型的低速区范围要多于原始构型，

这是由隔离段中复杂的激波与边界相互作用引起

的。总压云图也表现出相同的规律，优化构型主流

区总压要远大于原始构型的主流区总压。出口截面

性能主要由主流特性决定，因此优化构型性能优于

原始构型。

上文已经提到，隔离段中存在复杂的激波、膨胀

波、边界层相互干扰现象，对称面马赫云图是容易观

察到上述流动现象，故本文最后提取了对称面的马

赫云图，见图 11。
分析图 11可知，两种构型隔离段内都存在着复

杂的激波与膨胀波现象，进气道流出的气体在隔离

段内不断压缩、膨胀、再压缩，最终从出口流出。对

于原始构型，气体在靠近入口处就由于壁面的压缩

出现了强烈的激波，马赫数下降。而优化构型由于

参数化合理，壁面型面过渡光滑，转弯缓急得当，在

入口处激波强度较弱。此外，还可以发现，在原始构

型激波串长度大于优化构型中的激波串强度。

对于对称面的马赫云图对比图，可以发现在原

始构型中的激波串强度与反射次数明显多于优化构

型，能量损失比较严重，优化构型在抑制激波串方面

起到了明显效果，这进一步体现了本文优化方法的

优越性。

Fig. 9 Performance parameters of cross-sections of original

and optimal configurations

Fig. 8 Mach and total pressure contours of cross-sections
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4 结 论

本文通过对设计变量和优化目标的迭代历史，

以及优化前后两种隔离段构型中流场的分析，得到

如下结论：

（1）弯曲变截面隔离段中流动现象复杂且三维

特征明显，在进行设计时，可以将 B样条曲线参数化

方法与成熟的全局寻优算法相结合，进而获得较优

性能的隔离段型面。

（2）本文提出的基于几何长度的融合方法，通过

引入控制数学离散化的 L1 和 L2 两个变量，极大地丰

富了弯曲隔离段形状的种类，增加了设计空间样本

的广泛性与代表性。

（3）本文提出的优化方法对某型隔离段优化效

果明显，总压恢复系数提升 12.3%，能使弯曲隔离段

灵活匹配进气道出口的来流，尤其是在入口处，大大

减少了流动的损失，增强了流场品质。

由于隔离段内边界层与背景波系的相互作用，

隔离段出口气流会产生不同程度的畸变。针对这一

问题，下一步将耦合出口畸变度这一重要性能参数，

开展相应的多目标优化工作。
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