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摘　 要：高超声速飞行器在飞行过程中，面临着极高的气动阻力和加热作用，对飞行安全和稳定造

成威胁。 采用灰色田口法开展构型参数对高超声速飞行器减阻降热性能影响的研究，以减阻杆长

径比、气道直径比、气动盘直径比、侧喷角为尺寸因子，飞行阻力、钝体峰值压力系数、斯坦顿数为响

应目标进行正交试验，通过计算流体力学（computational fluid dynamics，CFD ）数值计算获得响应结

果。 研究表明：飞行阻力受减阻杆长径比的影响最显著，受侧喷角的影响最小。 对于钝体峰值压力

系数和斯坦顿数，尺寸因子表现出相同的影响等级，两者受到气动盘直径比的影响最显著，其次是

减阻杆长径比。 增加减阻杆长径比和气动盘直径比均能提升飞行器的减阻降热综合性能，但提升

效果随着尺寸的增大逐渐减弱。 相比于正交设计的最优构型，采用灰色关联法优化出的最佳构型

综合性能提升了 4. 6% 。
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Abstract:Hypersonic aircraft face extremely high aerodynamic resistance and heating during flight， posing
a threat to flight safety and stability. Taguchi-gray correlation method is utilized to study the impact of size
on the resistance and heat reduction performance of hypersonic aircraft. An orthogonal test is conducted，
wherein design factors such as spike length-diameter ratio， airway diameter ratio， pneumatic disk diameter
ratio， and lateral jet angle are considered. The response targets comprise total flight resistance， peak pres-
sure coefficient， and Stanton number. Test results are obtained through numerical simulation. The find-
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ings indicate that the flight resistance is most significantly affected by the length-diameter ratio of the
spike， while the lateral jet angle has the least effect. In regard to the peak pressure coefficient and Stanton
number， the size factors exhibit a similar rank of influence. Among these factors， the length-diameter rati-
o of the pneumatic disk exerts the most significant impact. Increasing the length-diameter ratio of the spike
and the diameter ratio of the pneumatic disk can effectively improve overall resistance and heat reduction
performance. However， it should be noted that as the size increases， the lifting efficiency gradually dimin-
ishes. In comparison to the optimal group of orthogonal design， the optimized configuration demonstrates
an overall performance improvement of 4. 6% ， thus indicating a favorable optimization effect.
Key words:numerical simulation；Taguchi method；gray correlation；hypersonic aircraft；reduce drag and
heat

　 　 高超声速飞行器[1]以速度快、突防能力强等优
势被世界各国重视，具有重要的军事战略意义和广
泛的民用前景[2]。 由于可压缩流的高速撞击，飞行
器前进方向会产生主激波、分离激波、再附激波等系
列气动现象，给飞行器壁面带来极高的压力[3]和加

热[4]效应，严重威胁飞行安全。 因此，寻求有效的减
阻和降热系统一直是高超声速飞行器研究的重要课

题[5-7]。 目前已经发展出多种减阻降热方案，如高温
耐热材料[8]、能量沉积[9-10]、发汗冷却[11]、减阻
杆[12]、射流[13]以及它们的组合技术[14]等。

减阻杆通过将激波推离结构壁面来实现阻力和

热量减少，结构相对简单。 ALEXANDER[15]于 1947
年首次提出用于高超声速飞行器的减阻杆技术，随
后，CRAWFORD[16]在马赫数 6. 8 的风洞实验中研究
了减阻杆长度和来流雷诺数对减阻降热性能影响，
其实验数据常常被用来验证数值方法的精确性。
GUO等[17]对减阻杆的气动热力学行为进行了时变

流热耦合数值模拟，研究发现增加减阻杆长度不仅
能有效地降低热流密度峰值，也会降低钝体头部表
面以及内部结构的温升速度。 GERDROODBARY
等[18]对不同减阻杆头部构型的减阻降热特性进行

了三维数值研究，研究表明安装气动盘能增强减阻
效果，但减阻杆长度过大会降低降热效果。 KHA-
RATI-KOOPAEE等[19]用数值方法研究了气动盘尺

寸对减阻和气动加热的影响，得到了低阻气动加热
的最佳气动盘尺寸，与平面钝体模型相比，阻力和热
流分别减少了 62%和 35% 。

射流作为一种虚拟减阻杆技术，通过注入高压
工质的方式，改变原有恶劣的波系结构，以达到减阻
降热的效果。 许阳[20]把减阻杆、气动盘、逆向射流
相结合，研究结构尺寸和射流参数对流场的影响，研
究发现增加射流总压比能显著降低钝体壁面热流。

冀晨等[21]采用三维可压缩 N-S方程和 k-ω SST湍流
模型，对钝化前缘多孔逆向射流进行参数化研究，结
果表明多孔逆向射流在减阻和降热方面均能起到良

好的效果。 在单射流模式的基础上，ZHU等[22]将逆

向射流和侧向射流组合，采用共轭传热法求解结构
的热响应，研究发现，组合构型具有更好的减阻和降
热效果，引入侧向射流还可以有效地减小由反向射
流引起的负推力。 考虑到实现射流需要复杂的供气
系统，张帅等[23]提出一种减阻杆开槽进气、中部侧向
排气的构型，实现了无源侧向射流的效果，分析了槽
道收敛半角和侧向排气孔位置对减阻降热的影响。

针对高超声速飞行器的研究，多数集中于对结
构设计参数的单变量分析，无法兼顾多个参数变化
对减阻降热性能的综合影响。 田口正交试验设
计[24]通过最少的试验次数来系统地量化研究多个

因素对某个响应变量的影响，可帮助识别主要影响
因素和优化因素设置。 而灰色关联法[25]是一种基

于灰色系统理论的分析和决策方法，通过量化变量
之间的关联度，找出各个因素对目标变量的贡献程
度，从而进行综合评价和优化。 灰色田口方法综合
了田口方法对参数设计的优化和灰色关联法对因素

关联度的评估，以实现更准确的分析和决策，广泛应
用在社会科学和自然科学的多个领域[26-29]。

本研究采用数值仿真和灰色田口方法，对减阻
降热的影响因素进行了全面分析，并优化出具有最
佳性能的构型参数，为高超音速飞行器的减阻降热
设计提供研究思路。

1　 气道杆高超声速绕流模型

1. 1　 几何结构

基于减阻杆-射流组合的减阻降热方案，研究一
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种通过减阻杆内部开设气道以实现无源射流的构

型[23]，气道构型的三维示意图如图 1 所示，主体部
分由钝体、减阻杆、气动盘构成。 飞行器头部采用半
球形钝体[30]代替，减阻杆一端安装在钝体的鼻锥
上，另一端安装有一个开口的气动盘，高超声速流从
气动盘的收敛开口段流入，经过减阻杆内部气道的
引导后从侧喷口射出，发挥无源侧射流的作用。

图 1　 气道构型的三维示意图
Fig. 1　 Three-dimensional schematic diagram of airway configuation

假设侧向喷口间的距离无限小，忽略各喷口射
流之间的相对作用，并且自由来流攻角为 0°，因此
本研究的数值计算采用二维轴对称模型，如图 2
所示。

图 2　 二维轴对称模型
Fig. 2　 Two-dimensional axisymmetric model

本研究讨论减阻杆长径比 Ls / D、气道直径比
Da / D、气动盘直径比 Dd / D、侧喷口角 β 对高超声速
飞行器减阻降热性能的影响，其他几何尺寸相同:钝
体直径 D ＝ 60 mm；减阻杆直径 Ds ＝ 6 mm；气动盘收
敛半角 α ＝ 60°；气道侧喷口始终位于减阻杆中部，
La / Ls ＝ 0. 5。

1. 2　 控制方程

数值计算采用二维轴对称的雷诺平均 Navier-
Stokes方程与剪切应力传输 k-ω SST湍流模型，该组
合被验证在预测高超音速流动分离现象和热特性方

面具有优异的性能[31]，其方程为
连续性方程

∂ρ
∂t ＋ ∇•（ρU） ＝ 0 （1）

动量方程

∂ρU
∂t ＋ ∇•ρUU ＝ ρf ＋ ∇•τ （2）

能量方程

　 　
∂（ρE t）
∂t ＋ ∇•（ρUE t）

　 ＝ ∇•（λEff ∇T） - ∇•（pU） ＋ ∇•（τ•U） （3）
k-ω SST方程
∂（ρk）
∂t ＋ ∇•（ρUk） ＝ P - ρω ＋ ∇• μ ＋

μT
σk

 
 
(

 
 
)∇k[ ]

（4）

　 　 　 　 ∂（ρω）∂t ＋ ∇•（ρUω）

　 　 　 ＝ MρμT
P - Nρω2 ＋ ∇• μ ＋

μT
σω

 
 
(

 
 
)∇ω[ ] ＋

　 　 　 　
（1 - F1）2ρσω

ω （∇k•∇ω） （5）

式中:k表示湍动能；ω 表示湍动耗散率； t 表示时
间；ρ 表示密度；U 表示速度；f 为单位质量流体的质
量力；τ 为黏性应力；E t为单位体积的总能；T 为温
度；λEff为有效热传导系数；参数 σk、σω、M、N 根据混
合函数 φ ＝ F1φ1 ＋ （1-F1）φ2计算得到；F1为混合函
数因子。

采用无量纲的压力系数 Cp和斯坦顿数 St 作为
飞行器钝体的减阻和热防护性能指标，Cp和 St 定义
如下。

Cp ＝
Ps - P
1
2 ρv

2
（6）

St ＝
qw

（Taw - Tw）ρvcp
（7）

式中:Ps为壁面静压；Taw为绝热壁温；Tw为壁面温
度；P、ρ、v、cp分别代表自由来流的压力、密度、速度
和定压比热容。 qw为壁面热流密度，且

qw ＝ - λ ∇T•n （8）
式中:λ为流体的导热系数；T 为壁面附近的流体分
布；n为边界的法向单位矢量。

1. 3　 数值计算设置

采用基于有限体积法的流体模拟软件 Fluent进
行数值计算。 自由来流入口设置为压力远场，来流
参数基于海拔 25 km的高空条件（马赫数 Ma ＝ 5，静
压 Ps ＝ 2 549 Pa，静温 Ts ＝ 221. 55 K）；采用无滑移壁
面边界条件，壁面温度 Tw ＝ 295 K。

自由来流的介质为可压缩空气，其黏度采用
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Sutherland公式进行拟合。 使用基于密度基的双精
度隐式求解器，通量使用 AUSM格式计算，二阶迎风
格式用于空间离散化，该设置在计算高速飞行器减
阻杆槽道构型的减阻降热性能具有良好效果[23]。
为了保证计算收敛性和效率，在稳态计算的前 5 000
步，库朗数固定设定为 0. 2，随后，库朗数随着计算
步长的增加从 0. 2 缓慢增加到 2，直到所有残差小于
0. 001，且进出口流量差小于 1 × 10 - 5 kg / s 时，则认
为计算收敛完成。

2　 模型验证

2. 1　 网格无关性验证

对计算域采用 O 型网格划分方法，生成的网格
如图 3（a）所示。 对近壁面网格做加密处理，壁面第
一层网格厚度设定为 0. 01 mm，网格厚度增长率为
1. 1，满足 k-ω SST湍流模型对 y ＋值小于 1 的需求。

图 3　 计算域网格和网格无关性验证
Fig. 3　 Computational domain grid and grid

independence verification

通过调整网格单元的最大尺寸（ δmax ＝ 1、0. 7、

0. 4、0. 2 mm）， 对应生成 4 种网格单元总数
（105 670，256 975，335 612，402 011），计算结果如图
3（b）所示，可以看出，第 3 种数量的网格保证了计算
效率的同时能满足计算精度需要，故在剩余的计算
中采用该种网格划分方法，调整网格单元最大尺寸
为 0. 4 mm。

2. 2　 数值方法验证

图 4 展示了数值计算与 NARAYANA等[32]的试

验结果对比。 在图 4（a）中，数值计算的密度云图和
试验纹影图像非常接近，数值计算准确捕捉到了弓
形激波、剪切层、再附激波等特征。 图 4（b）中，两者
的热流均呈现出先增大后减小的趋势，数值计算的
峰值热流误差为 7. 1% ，由此可见，本研究提出的数
值方法可以较为准确地模拟和预测高超声速流绕流

减阻杆的空气动力学行为。

图 4　 数值计算与试验[32]结果对比

Fig. 4　 Comparison between numerical
calculation and experiment[32]

3　 结果与讨论

3. 1　 正交试验设计

本研究讨论结构参数对高超声速飞行器减阻降
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热性能的影响，选取减阻杆长径比 Ls / D、气道直径
比 Da / D、气动盘直径比 Dd / D、侧喷口角 β 为尺寸因
子，响应目标设定为飞行总阻力 F、钝体峰值压力系
数 Cp和钝体峰值斯坦顿数 St。 其中，侧喷口角 β 过
小或过大时，将阻碍侧向射流的形成，各因子水平等
间距设置（表 1）。 数值计算采用的构型尺寸通过正
交试验设计方法确定，表 2 显示了四因子四水平的
正交试验设计尺寸和性能响应的数值计算结果。

表 1　 因子水平

Tab. 1　 Factor levels

编号 因子 水平 1 水平 2 水平 3 水平 4

A Ls / D 0. 5 1. 0 1. 5 2. 0

B Da / D 0. 02 0. 04 0. 06 0. 08

C Dd / D 0. 15 0. 25 0. 35 0. 45

D β / （ °） 45 75 105 135

表 2　 四因子-四水平正交试验结果

Tab. 2　 Four factors and four levels orthogonal experimental results

方案
尺寸因子

A B C D / （°）

性能响应

F / N Cp St

1 0. 5 0. 02 0. 15 45 78. 697 1. 009 0. 022

2 0. 5 0. 04 0. 25 75 63. 808 0. 645 0. 014

3 0. 5 0. 06 0. 35 105 58. 756 0. 460 0. 010

4 0. 5 0. 08 0. 45 135 62. 570 0. 386 0. 009

5 1. 0 0. 02 0. 25 105 43. 194 0. 389 0. 010

6 1. 0 0. 04 0. 15 135 53. 169 0. 639 0. 016

7 1. 0 0. 06 0. 45 45 54. 567 0. 238 0. 007

8 1. 0 0. 08 0. 35 75 44. 624 0. 275 0. 008

9 1. 5 0. 02 0. 35 135 43. 349 0. 253 0. 008

10 1. 5 0. 04 0. 45 105 52. 129 0. 201 0. 007

11 1. 5 0. 06 0. 15 75 46. 405 0. 542 0. 014

12 1. 5 0. 08 0. 25 45 39. 526 0. 344 0. 009

13 2. 0 0. 02 0. 45 75 56. 852 0. 248 0. 007

14 2. 0 0. 04 0. 35 45 44. 051 0. 263 0. 007

15 2. 0 0. 06 0. 25 135 33. 302 0. 256 0. 008

16 2. 0 0. 08 0. 15 105 41. 950 0. 478 0. 013

　 　 数值计算的马赫数云图如图 5 所示。

图 5　 不同构型的马赫数云图
Fig. 5　 Mach number cloud map of different cases

由图 5 可知，高超声速来流受到压缩阻碍作用

后，距气动盘上游一定的距离会形成弓形激波，一部
分来流绕流到气动盘后侧拐角处发生流动分离现

象，一部分进入气道并逐渐加速至超声速后从侧喷
口喷出，与减阻杆表面的剪切层发生相互冲击作用。
钝体肩部面临着上游来流强烈的冲击，形成再附冲
击。 随着构型尺寸的不同，高超声速流场的弓形激
波、分离剪切层、再附激波等流场特征显示出较大的
差异，说明结构尺寸会对飞行器的减阻降热性能产
生显著的影响。

3. 2　 田口信噪比分析

为了得到尺寸因子与性能响应的关系，对正交
计算结果进行田口信噪比分析。 高超声速飞行的总
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阻力 F、钝体壁面的峰值压力系数 Cp、峰值斯坦顿数
St越小越好，故使用最小特性的信噪比，其定义为

RS / N（k） ＝ - 10lg
1
n （∑

n

j ＝ 1
y2（k）[ ] （9）

式中:RS / N（k）为第 k组试验结果的信噪比；y （k）为
第 k组试验所对应的响应结果；n 表示每组试验次
数，本研究取 n ＝ 1。 不同水平下尺寸因子对应的响

应目标信噪比平均值计算结果如表 3 所示。 通过极
差分析可判断单一尺寸因子对单一响应目标的影响

程度，由极差结果得出，对飞行阻力影响最大的因子
是减阻杆长径比；而对钝体峰值压力系数和斯坦顿
数，各因子对其影响的排秩序列相同，影响最大的因
子是气动盘直径比，其次是减阻杆长径比，气道直径
比和侧喷角对其的影响相对较小。

表 3　 不同因子水平的响应信噪比均值

Tab. 3　 Mean response signal-to-noise ratio at different factor levels

水平
F

A B C D

Cp

A B C D

St

A B C D

1 - 36. 33 - 34. 62 - 34. 55 - 34. 37 4. 69 8. 04 3. 89 8. 31 37. 85 39. 58 36. 06 39. 93

2 - 33. 74 - 34. 46 - 32. 8 - 34. 38 8. 94 8. 30 8. 28 8. 12 40. 39 39. 93 40. 01 39. 89

3 - 33. 09 - 33. 48 - 33. 5 - 33. 72 10. 11 9. 09 10. 37 8. 82 40. 99 40. 51 41. 75 40. 25

4 - 32. 72 - 33. 33 - 35. 03 - 33. 41 10. 49 8. 79 11. 69 8. 98 41. 28 40. 49 42. 69 40. 44

极差 3. 61 1. 29 2. 23 0. 97 5. 80 1. 05 7. 80 0. 86 3. 43 0. 92 6. 63 0. 54

排秩 1 3 2 4 2 3 1 4 2 3 1 4

　 　 图 6 为各个响应目标平均信噪比的效应图，信
噪比越大代表性能越好。 对于飞行总阻力 F，最佳
尺寸构型是 A4B4C2D4，即 Ls / D ＝ 2. 0、Da / D ＝ 0. 08、
Dd / D ＝ 0. 25、β ＝ 135°。 对于 Cp和 St，两者取决于钝

体再附冲击的强度，所以因子效应图的变化趋势相
近，最佳构型为 A4 B3 C4 D4，即 Ls / D ＝ 2. 0、Da / D ＝
0. 06、Dd / D ＝ 0. 45、 β ＝ 135°。

图 6　 响应信噪比的效应图
Fig. 6　 Effect diagram of response signal-to-noise ratio

3. 3　 灰色关联分析

田口信噪比分析能对单一响应目标做优化设

计，不同响应目标的最优因子组合之间存在矛盾。
灰色关联系数可以反映实际值与期望值之间的关联

程度，灰色关联系数越大，说明越接近优化目标。 为
了获得最佳的减阻和热防护综合性能，通过灰色关
联分析将复杂的多目标优化问题转化为仅对灰色关

联度的单目标优化，采用灰色关联度作为减阻降热
综合性能的衡量指标。 对性能响应结果进行灰色关
联分析，步骤如下。

高超声速飞行器的飞行总阻力 F、钝体峰值压
力系数 Cp、钝体峰值斯坦顿数 St 越小，说明减阻降
热性能越好，对性能响应计算结果进行望小特征的
归一化处理，公式如下

y′（k） ＝
ymax - y（k）
ymax - ymin

（10）

式中:y′（k）为第 k组试验响应结果的归一化值，ymax
和 ymin分别为响应结果在所有试验中的最大值和最
小值。

归一化响应结果与期望值的灰色关联系数可由

下式求出
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ξ（k） ＝
Δmin ＋ θΔmax
Δ（k） ＋ θΔmax

（11）

Δ（k） ＝ y′（0） - y′（k） （12）
式中:ξ（k）为响应结果在第 k 组试验的灰色关联系
数；Δmin和 Δmax表示所有试验中绝对差 Δ的最小值和
最大值；θ表示分辨系数，取 0. 5，以赋予响应结果相
同的权重；Δ（k）为期望值与归一化响应结果在第 k
组试验的绝对差，期望值 y′（0）取 1。

式（13）可求出各响应间灰色关联系数的平均
值，即多响应目标的灰色关联度，灰色关联度越大，
意味着优化目标越接近理想值。

RGRG（k） ＝
1
m∑

m

i
ξi（k） （13）

式中:RGRG（k）为第 k 组试验的灰色关联度；m 为响
应目标的种类数，m ＝ 3。

根据以上步骤，计算出多响应目标的灰色关联
度如表 4 所示，第 15 组试验（A4B3C2D4）对应着最
佳的减阻降热综合性能。

表 4　 多响应目标的灰色关联度

Tab. 4　 Grey correlation degree of multiple response targets

方案 F Cp St RGRG 排序

1 0. 333 333 0. 333 333 0. 333 333 0. 333 333 16

2 0. 426 619 0. 476 563 0. 515 358 0. 472 847 15

3 0. 471 373 0. 609 865 0. 659 389 0. 580 209 12

4 0. 436 780 0. 686 145 0. 764 944 0. 629 290 10

5 0. 696 457 0. 682 652 0. 673 446 0. 684 185 9

6 0. 533 246 0. 479 641 0. 453 453 0. 488 780 14

7 0. 516 294 0. 916 206 0. 943 750 0. 792 083 6

8 0. 667 182 0. 845 460 0. 874 855 0. 795 832 5

9 0. 693 173 0. 885 901 0. 873 843 0. 817 639 3

10 0. 546 603 1. 000 000 1. 000 000 0. 848 868 2

11 0. 634 001 0. 542 505 0. 501 661 0. 559 389 13

12 0. 784 807 0. 738 529 0. 737 305 0. 753 547 8

13 0. 490 784 0. 897 120 0. 906 363 0. 764 756 7

14 0. 678 630 0. 867 595 0. 885 111 0. 810 445 4

15 1. 000 000 0. 880 837 0. 850 225 0. 910 354 1

16 0. 724 100 0. 593 693 0. 537 367 0. 618 387 11

　 　 不同因子水平下灰色关联度的计算结果如表 5
所示，通过极差分析可以得出结构参数对减阻降热
综合性能的影响，气动盘直径比的影响最大，其次是
减阻杆长径比和侧喷口角度，影响最小的是气道直
径比。

表 5　 不同因子水平下的灰色关联度

Tab. 5　 Grey correlation degree of different factor levels

水平 A B C D

1 0. 503 92 0. 649 978 0. 456 454 0. 672 352

2 0. 690 22 0. 655 235 0. 705 233 0. 648 206

3 0. 744 861 0. 710 509 0. 751 031 0. 682 912

4 0. 775 986 0. 699 264 0. 758 749 0. 711 516

极差 0. 272 066 0. 060 531 0. 302 296 0. 063 31

等级 2 4 1 3

　 　 灰色关联度随因子水平的变化效应如图 7 所
示，由图可知，增加减阻杆长径比和气动盘直径比均
能提升减阻降热综合性能，但提升效果会随着尺寸
的增加逐渐减弱。 通过灰色关联度分析，A4B3C4D4
为多目标优化的最佳构型，即当尺寸设置为 Ls / D ＝
2、Da / D ＝ 0. 06、Dd / D ＝ 0. 45、β ＝ 135°，对应着最佳
的减阻降热综合性能。

图 7　 灰色关联度的因子效应图
Fig. 7　 Factor effect diagram of grey correlation degree

3. 4　 计算验证

灰色关联分析得出的最佳组合并不在正交试验

中，故需要重新计算予以验证。 正交实验最优组合
A4B3C2D4（方案 15）与灰色关联分析给出的最佳组
合 A4B3C4D4的计算结果对比如图 8 所示，由马赫数
云图可知，A4B3C4D4相比于 A4B3C2D4拥有更大直径
的气动盘，因此气动盘前方的弓形激波张角更大，减
阻杆附近的回流区范围更大，从气动盘拐角分离出
的剪切层不会附着在减阻杆上。 从压力云图可观察
到，A4B3C4D4钝体肩部的再附激波角度更大，激波强
度更小，钝体壁面的压力总体上都要小于 A4B3C2D4
构型。

两种构型响应目标的计算结果如表 6 所示，灰
色关联分析得出的最佳组合 A4B3C2D4 相比于
A4B3C2D4，减阻降热综合性能提升了 4. 6% 。
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图 8　 A4B3C2D4与 A4B3C4D4的计算结果对比
Fig. 8　 Comparison of calculation results
between A4B3C2D4 and A4B3C4D4

表 6　 表 6　 A4B3C2D4与 A4B3C4D4的响应结果

Tab. 6　 Response results of A4B3C2D4 and A4B3C4D4

构型 RGRG

A4B3C4D4 0. 952

A4B3C2D4 0. 910

　 　 此外，为了验证灰色关联法进行多目标优化的
准确性，根据式（14），对最佳输入参数 A4B3C4D4的
灰色关联度进行预测。

R′GRG ＝ R
-

GRG ＋∑
m

i ＝ 1
（R
~

GRG - R
-

GRG） （14）

式中: R′GRG 为灰色关联度的预测值； R
~

GRG 为各因素

在最优水平下灰色关联度的均值； R
-

GRG 为所有试验

的灰色关联度均值。
可计算出 A4B3C4D4对应的灰色关联度预测值

R′GRG ＝ 0. 921，与数值计算的试验值 0. 952 相比，误
差仅为 3. 26% ，表明利用田口正交设计和灰色关联
法对高超声速飞行器的减阻降热性能进行多目标优

化具有良好的效果。

4　 结　 论

本研究采用田口信噪比和灰色关联分析研究了

尺寸因子对高超声速飞行器减阻降热性能响应的影

响，通过 CFD数值计算获得响应数据，得出以下主
要结论。
1）减阻杆长径比对飞行阻力影响最大，其次是

气动盘直径比。 对于钝体峰值压力系数和斯坦顿
数，两者受因子变化的影响排秩相同，气动盘直径
比 >减阻杆长径比 >气道直径比 >侧喷口角度。
2）减阻降热综合性能达到最优的设计尺寸为:减

阻杆长径比为2，气道直径比为0. 06，气动盘直径比为
0. 45，侧喷口角度为 135°。 相比于正交设计的最佳构
型，多目标优化的最佳构型综合性能提升了 4. 6%。
3）本研究揭示了结构参数对高超声速飞行器减

阻降热性能的影响规律，并通过田口信噪比和灰色
关联分析方法确定了最佳构型，研究结果可为高超
声速飞行器的设计和优化提供参考。
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