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摘  要: 进气道能够捕获来流, 按一定流量、流速和畸变向发动机供气. 作为飞机推进系统的起始部件, 进气道直接

影响飞机发动机的工作效率、性能和安全性. 针对进气道自由曲面构型的特点, 提出基于曲率指导的 B 样条进气道

几何设计方法. 首先给定控制点、节点数据, 构造 C2 光滑约束的 B 样条关键截线, 避免产生台阶效应而影响进气道

性能; 其次将计算过渡截线的离散点坐标, 转化为利用过渡截线导数值反求所对应的 B 样条曲线, 减小在复原曲线

过程中计算离散点带来的累积误差; 最后将上述 B 样条曲线拟合为 B 样条张量积曲面结构, 减少格式转换造成的信

息损失. 该方法已集成在某型号进气道建模系统中, 可快速、交互式地完成由任意进气口截线到出气口截线的光滑过

渡. 实验结果表明, 建模得到的进气道曲面结构精确性较高、通用性较好, 一定程度上减少了对国外相关 CAD 航空

工业软件的依赖, 可以为后续基于数值优化的几何设计与流体仿真一体化提供技术支撑. 
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Abstract: Air inlets are the initial component of the aircraft propulsion system, which is responsible for 

capturing the incoming flow and supplying air to the engine according to a certain flow, velocity and distor-

tion. Thus, they affect both the efficiency and effectiveness of aircraft engines. Aiming at the configuration 

of the free-form surface of the air inlet, a B-spline fitting algorithm based on curvature guidance is proposed 

for inlet geometric design. First, under the premise of given control points and node data, B-spline key sec-

tion lines with C2 smooth constraints are constructed to avoid the side effect of staircases which will degrade 

the performance of the inlet; second, to reduce the error caused by the discrete points in the process of re-

storing the curve, the step of calculating the coordinates of the discrete points of the transition section is 

transformed into the reverse calculation of the corresponding B-spline curve by using the derivative value of 
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the transition section; finally, the above B-spline tensor product surface structure is fitted to reduce the in-

formation loss caused by format conversion. The method has been packaged into an inlet modeling system, 

which can quickly and interactively achieve the arbitrary transition from the air inlet intercept line to the air 

outlet intercept line. The experimental results show that the obtained inlet surface structures are of high ac-

curacy and possess the generalization ability. Our method can reduce the dependence on foreign CAD related 

Aviation Industry Software, and provide technical support for the subsequent integration of geometric design 

and fluid simulation based on numerical optimization. 

 

Key words: aircraft inlet; geometric modeling; curvature guidance; B-spline surface approximation 

从飞机进口(或发动机短舱进口)至发动机压

气机(或风扇)进口所经过的一段管道称为进气道. 

作为飞机推进系统的起始部件 , 进气道承担着捕

获来流, 并按一定流量、流速和畸变向发动机供气

的作用[1]. 现代飞机的特点是飞行速度和高度变化

范围大, 如歼击机要经常在大迎角、大侧滑角状态

下飞行 . 但是 , 在一切飞行状态下进气道都应保

证: 发动机所需要的空气流量、能量损失小、流场

均匀稳定和外部阻力低. 

随着现代航空航天技术的飞速发展 , 进气道

的几何构型正趋于多元化和非常态化 , 如加莱特

进气道、蛇形进气道、DSI(diverterless supersonic 

inlet)等. 其中, 超紧凑蛇形进气道采用剧烈弯曲、

超短扩压的内壁面, 实现对发动机进口全遮挡 [2]; 

DSI 通过鼓包设计和向前延伸的进气整流罩等结

构, 达到对气流的压缩、隐形等目的[3]. 进气道作

为自由型曲线曲面的典型部件 , 对已有构建方法

提出了极大的挑战[4]. 

目前 , 国内进气道几何设计分为超椭圆方程

方法和通用几何参数方程方法 2 类. 超椭圆方程方

法利用超椭圆曲面构造飞机机身及进气道内管道

曲面 , 在确定管道中心连线走向的前提下沿垂直

于中心线的法平面构造超椭圆曲线 , 最终用雕塑

曲面方法近似构造为曲面 [5]; 但该方法受限于超

椭圆曲面参数空间范围 , 对进气道的几何构型表

达能力有限. 通用几何参数方法则采用离散点、三

次样条曲线等表达范围更广的参数形式 . 周慧晨

等[6]提出基于曲率指导的进气道离散点建模方法, 

给定关键截线离散点集 , 通过曲率插值得到过渡

截线点集; 在此基础上, 宁乐[7]提出一种边界层吸

入式进气道设计方法 , 其构造的进气道气动性能

总体表现良好. 

上述进气道曲面设计方法涉及多种数学模型

的转换 , 如进气道纵向截线采用离散点或三次样

条曲线 , 横截面则采用组合的二次曲线等 . 但是, 

这些方法后续仍需导入 UG 等商用软件整合为完整

NURBS(non-uniform rational B-splines)曲面结构[8], 

对 CAD 软件具有一定依赖性, 且易丢失原始进气

道模型中的高层语义信息(如曲率、关键截线)等. 

此外, 由于飞机推进系统技术长期被国外垄断, 改

进飞行器进气道建模与气动性能分析技术流程 , 

降低对国外 CAD/CAE 软件的依赖, 突破航空航天

领域关键卡脖子技术 , 已成为我国推进新型工业

化、加快建设制造强国的当务之急. 

在空气动力学设计中, 由于 S 弯进气道的几

何形状具有曲率多变、二阶导数连续等特点, 进气

道的数学化描述通常是复杂的非解析函数. 目前, 

已有许多方法被用于进气道参数化表达 , 如离散

点集、Bézier 或 B 样条控制点表示法等. 空气动力

学设计需要考虑的关键因素是设计变量的数量和

直观性 , 进气道参数化表示方法的好坏也会影响

后续仿真分析效果. 通常, 采用离散点集表达依赖

设计师的直观经验, 不便于灵活调整. 与采样离散

点方式相比, NURBS 具有明显的优势. 作为目前

工业产品几何定义的国际标准, NURBS 能够以统

一的数学形式表达任意复杂曲面 , 在实现对曲面

局部灵活修改的同时保证曲面的光顺性 , 与飞行

器进气道气动性能需求相符 . 为了降低后续建模

计算复杂度, 本文设置权因子值为 1, 即退化为 B

样条曲面. 

本文提出一种基于曲率指导的 B 样条飞机进

气道几何设计方法. 首先针对亚声速 S弯进气道截

线需 2C 光滑连续以及对称的特点, 提出基于 B 样

条的关键截线交互式生成方法.  

根据进气道几何参数对进气道阻力和效率的

依赖关系 , 通过对表面曲率适当调整可有效地减

少进气道阻力[9]. 因此, 可通过进气道几何约束条

件计算得到过渡线曲率, 反推出 B 样条过渡截线, 

最终拟合为 B 样条曲面结构. 该方法基于 B 样条

形式表达 , 以较少设计变量表达较大设计空间的
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同时, 保留进气道曲面关键信息, 如关键截线、曲

率过渡规律等; 并生成国际标准 IGES 格式文件, 

为基于数值优化的几何设计与流体仿真一体化过

程提供技术支撑[10-13].  

根据上述方法本文研制了基于 B 样条的交互

式进气道建模软件. 根据进气道建模需求, 软件系

统包括关键截面交互生成、进气道结构展示与调整

界面等功能. 通过这些功能, 可快速、便捷、交互

式地设计由任意进气口截线到出气口截线的光滑

过渡曲面.  

1  相关工作 

常规 S 弯进气道为圆形或椭圆形的进口截面

至圆形出口截面的过渡, 可利用数学式精确表达. 

王庆林[5]提出基于超椭圆的进气道曲面构建方法, 

将进气道表达为超椭圆的参数方程 , 并根据面积

线、中心线等几何参数对参数进行调整; 但该方法

需要查阅表格来设置形状指数参数 n , 且参数与

进气道几何关联性不强 , 需要设计者有一定前置

经验 [1]. 李岳锋等 [14]对文献[5]方法进行改进 , 将

指数参数 n 与进气道几何参数的实际意义关联在

一起; 但其仅适用于超椭圆 S 弯进气道的构建.  

与上述基于超椭圆参数方程建模相比 , 利用

与曲面关联性更强的几何参数表示, 如 Bézier 和 B

样条等, 更加直观, 且设计空间更大, 已在 CAD

造型技术得到广泛应用. Wang 等[15]在对进气道设

计和气动性能优化时, 采用 B 样条函数对膨胀段

廓形进行表达, 首先根据廓形给出离散点, 再利用

拟合方法反求 B 样条截面 . 黄晨等 [2]提出基于

NURBS 曲线的 S 弯进气道几何构型方法, 在商用

CAD 软件里构建进口截面、出口截面和引导线的

NURBS 曲线, 并通过扫琼命令构建 S 弯进气道一

半的对称构型; 但由于全程基于 CAD 软件建模, 

不能实现对进气道面积线等几何参数的精确控制.  

针对上述问题, 周慧晨等[6]提出基于曲率指导

的进气道离散点建模方法 , 先导入离散点形式的

进气道进口截面和出口截面 , 计算沿程各横截面

的曲率分布, 再反推沿程各横截面的几何型线, 并

对各横截面型线进行适当旋转缩放 , 生成满足需

求的扩压器型面 , 实现了任意截面型线的过渡进

气曲面建模, 目前已被广泛使用; 但后续仍需利用

CAD 软件, 将离散点转换为通用曲面结构才能导

入流体分析软件, 存在精度损失, 且不便于设计人

员直观地设计与调整.  

Smart[16]提出矩形转椭圆进气道, 目前已得到

广泛应用. 该类进气道的捕获形状为矩形, 出口形

状为椭圆, 设计进气道前体及内通道时, 首先根据

捕获形状自上游向下游追踪流线 , 然后根据出口

形状的要求自下而上追踪流线 , 最后根据一定的

规律拟合出 2 套流线的中间型线. 这种方式实现了

进气道捕获形状和出口形状的双可控 , 但由于最

终的型线并非真正的流线 , 因此对前体激波以及

前体压缩面的流量捕获特性有影响.  

Slater[17]提出超声速进气道设计软件, 其基于

Fortran 95 编写, 通过输入进气道所需的几何参数

与气动性能指标需求(流速、总压恢复系数等), 可

计算得到用于可视化的表面网格以及用于计算流

体力学的体积网格 ; 在此基础上 , Berra 等 [18]和

Slater[19]对 B-1B 轰炸机的进气道、两元超声速进

气道进行研究. 

南京航空航天大学进气道团队由我国著名飞

行器进气道专家张世英教授于 20 世纪 70 年代组

建. 从成立之日起, 几乎承担了国内与飞行器进气

道有关的所有研发项目, 从跟跑、并跑到领跑历经

40 余年发展, 提出的进气道设计方法已在国内航

空、航天企业和科研院所的多个重点型号飞行器上

得到应用; 同时, 打破国外技术壁垒, 解决了一系

列超声速战机进气道设计的难题 , 实现了核心技

术的自主研发. 

2  本文方法 

2.1  概  述 
受到周慧晨等 [6]基于曲率指导的进气道离散

点建模方法的启发, 本文提出 B 样条控制的进气

道曲面设计方法 . 用户只需通过屏幕交互确定控

制点位置, 便可计算得到 B 样条截面线型, 并根据

进气道中心线过渡规律构建进气道完整曲面结构. 

本文方法流程如图 1 所示, 包括基于 B 样条的
2C 光滑对称截线生成、基于曲率指导的 B 样条过

渡截线生成、基于曲线的进气道 B 样条曲面拟合 3

部分. 首先给定进气道关键截线左侧控制点, 在保

证左右对称约束前提下建立闭合端曲率相等方程, 

实现 2C 光滑; 其次对 B 样条形式关键截线的曲率

进行适当采样, 给定进气道中心线过渡规律, 利用

Hermite 插值算法计算得到进气道所有过渡截线的

曲率, 并根据曲率推导出 B 样条过渡截线; 最后基

于 B 样条过渡截线, 拟合出完整的进气道 B 样条

曲面结构. 
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图 1  本文方法流程 
 

2.2  基于 B 样条的 2C 光滑截线生成 
2.2.1  进气道关键截线表示 

通过曲面参数来精确刻画进气道的外形特征

和设计要求, 是优化设计工作的一个重要方面, 也

是面元法进行气动性能计算的基础. 本文采用 B

样条曲线曲面生成进气道参数化几何模型.  

给定 1p  阶( p 次)基函数 , ( )i p uN 和经过起始

段端点的非周期性节点向量U , 公式为 
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则该问题转化为在给定几何约束(进出口、中间关

键截线)前提下, 构建具有一定光顺性的进气道 B

样条张量积曲面 ( , )S u v . 

2.2.2  进气道关键截线 2C 光滑 

针对进气道的曲面几何特性, 要求该 B 样条

封闭截线在闭合点处 2C 光滑(即曲线在闭合点处

二阶导数连续), 以保证不会在闭合处出现台阶从

而影响进气道气动性能. 为了实现 B 样条的曲率

连续, 本文选择阶数为 4. 参考 Piegl 等[20]总结的 B

样条曲线求导方法 , 建立针对进气道曲线结构的
2C 优化方法. 首先提升原始曲线度数, 使原曲线

控制点数增加, 降低 2C 光滑方法对截线廓形的影

响; 其次根据首尾控制点的二阶导数值相等建立

方程组, 求解得到控制点位置.  

由于 B 样条曲线的 k 阶导数仍为 B 样条曲线, 

可递归求解为        
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表示 k 阶导的 B 样条曲线控制点. 

为了尽可能地减小控制点移动对原始曲线结

构影响, 根据文献[20]总结的 B 样条度数提升方

法, 对原始 B 样条曲线进行 2 倍度数提升. 已知首

尾控制点的一阶导数分别为  0C  和  1C , 二阶

导数  0C  和  1C , 根据曲线 2C 光滑的定义, 可

建立方程组求解得到控制点 
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
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   


         
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      
  
 

. 

如图 2 所示, 计算控制点 2P , 1P 分别变换到

2P , 1P的位置, 其中, 1P控制点位置有小幅变动, 

但基本保留原始截线构型. 此外, 根据特定进气道

需轴对称的几何特性要求 , 进一步调整控制点光

滑约束为 2, 2,x N xP P  , 1, 1,x N xP P  . 

2.3  基于曲率指导的 B 样条过渡截线生成 
周慧晨等 [6]方法将离散点结构进气道数据导

出至 UG 软件再拟合为完整的 B 样条曲面, 其拟合

误差近似均匀分布在整个 ,u v 方向上, 难以进一步

控制与其他飞机接口的连接误差. 本文通过关键截 



1826 计算机辅助设计与图形学学报 第 35 卷 

 

     
      

 
 

图 2  B 样条封闭曲线 2C 光滑流程 

 
线及过渡截线曲率指导计算得到 B 样条过渡截线, 

固定u方向的样条控制点, 据此在后续增加拟合为

B 样条曲面这个过程的在 v 方向上的约束, 在全局

拟合前保留更多的进气道原始语义信息 , 如曲率

过渡曲线、过渡截线信息等, 提高方法精确度. 

B 样条过渡截线生成方法步骤如下. 

输入. 进出口、中间 B 样条形式关键截线. 

输出. B 样条形式过渡截线. 

Step1. 离散化 B 样条关键截线, 并计算对应曲率

集       ,in ,mid ,out, , 0i i ik k k i n ≤ .  

Step2. 利用 Hermite 算法对 n 组 ,inik , ,midik 和 ,outik

分别插值, 得到过渡规律函数 { ( ) | (0 )}
i

f x i n ≤ . 

Step3. 由曲率推导 B 样条形式过渡截线:  

Step3.1. 根据弧微分定义 , 将过渡截线曲率 ,i jk

转化为导数值 ,i jD ; 

Step3.2. 已知 B 样条形式一阶导数函数 (1) ( )C u , 

利用最小二乘法拟合得到 B 样条形式过渡截线.  

2.3.1  采样关键截线曲率 

曲率是进气道几何参数对进气道阻力和效率

的影响的关键因素之一 , 通过适当调整表面曲率

可有效地减少进气道阻力 [21]. 作为刻画曲线弯曲

程度的量, 曲率可以唯一确定曲线形状. 因此, 可

将由关键截线插值得到过渡曲面的问题 , 转化为

关键截线所对应的曲率函数过渡问题. 

设进气道进口关键截线、中间关键截线和进气

道出口关键截线分别表示为 in ( )C u , mid ( )C u 和

out ( )C u , 相应的采样等量密集离散点集表示为

in{ , , }i ix y z , mid{ , , }i ix y z 和 out{ , , }(0 )i ix y z i n ≤ , 其

中, n 表示离散点数量. 可得到第 i 点与前一点连

接所对应有量纲弧长 is , 以及各弧长与正向水平

轴夹角 i . 由于后续需按照曲率从弧微分角度对

过渡截线复原, 因此从该角度计算得到的曲率, 应

在保证起始点位置以及起始点切线倾角相同的情

况下, 保证过渡截线复原误差最小化. 计算封闭截

线上点曲率{ }ik 的公式为 

 1

1

1

,  2,

, 1

i i

i
i

n

i n
s

k

i
s

 

 

  
   


. 

由式(1)可计算得到进气道进口、中间关键截

线和进气道出口关键截线曲率集为 ,in{ }ik , ,mid{ }ik

和 ,out{ }ik , 并利用该曲率集来描述进气道关键截

线的弯曲程度.  

2.3.2  插值过渡截线曲率 

在进气道几何设计中 , 为了尽可能避免总压

畸变 , 控制过渡截面的曲率的变化速率非常关

键 . 因此构建进气道过渡截线时 , 需要根据截面

形状的过渡快慢 , 添加过渡规律函数 { ( ) | (0 <if x  

)}i n≤ 进行约束. 由于进气道曲面需满足进口截

线与出口截线处导数为零 , 以保证与机身外表面

以及发动机入口的光滑过渡 , 因此本文采用分段

三次 Hermite 插值算法[22]. 与分段线性插值相比, 

该算法保证插值函数整体一阶连续可导 , 光滑性

更高. 

如图 3 所示, 已知第 i 条过渡规律函数上存在

前后 3 个关键节点曲率 ,inik , ,midik 和 ,outik , 计算插

值该 3 点且满足导数关系的表达式 ( )if x 如下: 

(1)      ,in mid ,mid ,out0 , , 1i i i i i if k f x k f k   ; 

(2)    mid0 0, , (1) 0i i if f x A f     ; 

(3) 在给定小区间  mid1, x ,  mid ,1x 上, 分别是

次数不超过 3 的多项式.  

以区间  mid ,1x 为例, 
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图 3  进气道第 i 条过渡截线上的关键曲率 
 

2.3.3  根据曲率复原过渡截线 

为了减小在复原曲线过程中由于计算离散点

坐标所带来的累积误差 , 并在后续曲面拟合过程

中完全保留 B 样条过渡曲线以及进出口、中间截

线的特征 , 减少由离散点切线倾角计算对应坐标

带来的累积误差, 将周慧晨等[6]反求沿程各横截面

的几何离散型线方法改进为反求 B 样条截线. 为

了保持一致性, 可根据上述 Hermite 插值算法, 由进

口截线弧长 inS 、中间截线弧长 midS 和出口截线弧长

outS 插值得到过渡截线弧长{ | 0 }jS j m ≤ ; 其中, 

m 为过渡截线总数. 为了减少计算所带来的误差, 

设定关键截线与待计算的过渡曲线为对称且均匀

分布的 , 则过渡曲线上每一点的有量纲弧长表示

为 js ; 其中, j js S n .  

设第 j 圈过渡截线上第 i 点 ( , , )i i jx y z 处曲率

为 ,i jk , 对应有量纲弧长为 js , 依式(2)可计算出对

应切线倾角改变量为 , ,i j j i js k   . 设定第 j 圈过

渡截线起始点切线倾角 1, j 为 1, 2j , 则可由 

, ,

, 1, ,

,
,

,  1

,             1
2

i j j i j

i j i j i j

i j
i j

s k

i

i



  






  


   



 

. 

递归推导出点 ( , , )i i jx y z 所对应切线倾角 ,i j . 

由离散点的导数定义可知 , 该点导数值 ,i jD

可表示为函数值增量 y 与自变量增量比值 x , 

公式为 , ,tani j i j
y

D
x

 
 


. 

已知第 j 圈过渡截线上第 i 点 ( , , )i i jx y z 对应

导数值 ,i jD , 截止第 i 点累计弧长为 jis , 笛卡儿坐

标系下待拟合一阶导数表示为    1
,j i jC is D . 通

过总弧长 jS , 将对弧长的一阶导数函数    1
jC is

转化为参数方程下 p 阶 B 样条形式一阶导数函数

   1C u , 即        1 1
,j j j i jC u S C is S D  , 其 中 , 

 ,   0,1j

j

is
u u

S
  . 

根据最小二乘法拟合原理 , 需在参数 u 处尽

可能逼近导数 ,i jD , 从而得到一阶控制点  1{ }iP . 

拟合目标函数表示为 

      
  

    
1

21 1 1 1
,1 2, , , min

i

m i j
P j

f P P P C u D  . 

根据一阶控制点  1{ }iP 表达式可反求 B 样条形

式过渡曲线  C u . 此外, 可根据进气道进口关键

截线、中间关键截线和进气道出口关键截线上第 1

点坐标 1 1 in( , , )x y z , 1 1 mid( , , )x y z 和 1 1 out( , , )x y z , 利

用 Hermite插值计算得到中间过渡截线的起始点坐

标, 作为过渡截线起始点 0P . 由递推关系 

 1 1 1
1

i p i
i i i

U U
P P P

p
  




  , 

可确定 B 样条过渡截线  C u 控制点. 

2.4  基于曲线的张量积 B 样条曲面拟合 
根据第 2.2 节的方法, 可得到满足一定曲率扩

张规律的 B 样条曲线集   C u . 利用进气道张量

积曲面结构特性 , 可将基于离散点的曲面拟合方

法改写为基于 B 样条曲线的张量积曲面拟合方法. 

在 B 样条曲面的全局拟合前保留更多的进气道原

始语义信息, 如曲率过渡曲线、过渡截线信息等, 

提高方法精确度.  

2.4.1  弦长法计算参数 iu 分布 

作为 B 样条曲线拟合方法的关键步骤之一, 

需给定参数   , 0,1it u , 建立参数与待拟合值

 ,i jQ 之间的对应关系 , 使得   ,i i jC t Q . 由于参



1828 计算机辅助设计与图形学学报 第 35 卷 

 

     
      

数的选择影响曲线的形状 , 不当的参数会导致拟

合曲线中间形成凸峰 , 本文采用弦长法计算待拟

合值  ,i jQ 对应的参数 it 分布. 设 u 方向上第 j 条

B 样条曲线总弦长计算公式为 

, 1,
1

m

i j i j
i

L Q Q 


  . 

则参数  it 表示为 

0

, 1,
1

0

,   1, 2, , 1

1

k

i j i j
i

k

m

t

Q Q

t k m
L

t






 


  





 . 

2.4.2  根据数据点分布设置节点向量U  

为了更好地建立求解方程组与待拟合点之间

的映射关系 , 根据待拟合数据点分布确定节点向

量. 设 1p  阶曲线上存在 1n  个待拟合点所对应

参数为 0 1, , , nt t t , 则节点向量  0 1, , , mu u uU = 

计算公式为 

1

0,                0,1, ,

1
,  1, 2, ,

1,                , 1, ,

i

i j
j i p

i p

u t i p p n
p

i m p m p m



 

 

   

    









. 

2.4.3  B 样条曲线拟合方法 

设待拟合进气道张量积曲面  ,S u v 在 u , v 方

向上阶数分别为 1p  , 1q  , 则  ,S u v 可表示为 

     

   

, , ,
0 0

, , ,
0 0

,

    .

m n

i p j q i j
i j

m n

i p j q i j
i j

S u v N u N v P

N u N v P

 

 

 

 
  
 



 
 

已知 u 方向上存在满足曲面  ,S u v 分布的

1n  条 B 样条曲线     | 0,jC u j n  , 则有 

   , ,
0

m

j i p i j
i

C u N u Q


  . 

如图 4 所示, 可将该方向上控制点 ,i jQ 作为

v 方向 B 样条曲线的待拟合值, 通过 B 样条曲线拟

合方法, 得到曲面  ,S u v 的控制点分布  ,i jP , 公

式为 

 , , ,
0

n

i j j q i j
j

Q N v P


  . 

 
 

图 4  根据 B 样条曲线   jC u 拟合 B 样条曲面 

3  实验及结果分析 

将本文与周慧晨等 [6]提出的基于曲率指导的

进气道离散点建模方法(简称文献[6]方法)进行定

性与定量比较 . 目前 , 文献[6]方法在国内航空航

天领域已被广泛应用, 其核心思想是: 在给定离散

点形式的进气道进口截面、出口截面基础上, 计算

沿程各横截面的曲率分布 , 再反推沿程各横截面

的几何型线. 实验结果表明, 本文方法具有较好的

应用价值 , 为突破国产大飞机设计中的卡脖子问

题提供了新思路. 

本文方法实现的平台为 Windows 系统, 配置

16 核 Intel (R) Core (TM) i9-12900KF, 3.2 GHz CPU, 

32 GB内存; 开发环境为Matlab 2021b, 采用NURBS 

Toolbox 开源库, 交互界面搭建工具为 Matlab App. 

3.1  基于 B 样条的交互式进气道建模软件 
本文设计了交互式进气道建模软件 , 可确保

计算精度且支持跨平台运行, 该软件的界面如图 5

所示. 给定输入参数, 可以同时实现基于曲率指导

的曲面过渡方法与基于曲率指导的 B 样条曲面生

成方法.  

交互式进气道建模软件分为关键截线交互和

进气道模型展示与调整 2 大模块, 它们构成了基于

B 样条的交互式进气道建模系统(简称本文系统). 

关键截线交互模块中 , 设计人员通过点击控制点

可生成交互式的 B 样条进气道进口关键截线、中

间关键截线和进气道出口关键截线 , 也可选择导

入预先设置的常用关键截线(如类梯形、圆形等), 

并在此基础上进行修改 . 用户只需对曲线左部进

行调整 , 交互式进气道建模软件会自动修改为左

右对称的完整封闭 B样条曲线, 从而符合 S弯进气

道的常规曲面结构要求. 此外, 用户可对进气道截

线的阶数进行选择, 通常设置阶数为 4, 次数为 3

的 B 样条曲线, 在保证曲线 2C 光滑性能的同时降

低计算复杂度. 
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图 5  交互式进气道建模软件界面 
 

3.2  进气道模型展示与调整 
利用第 2节所述方法, 进气道模型展示与调整

模块可生成符合关键截线要求的 B 样条结构进气

道曲面 , 并可通过移动控制点位置实现对曲面结

构的修改 . 本文系统支持输出多种进气道参数化

表达方法, 包括散点图、网格图和 B 样条曲面拟合

图, 通过多种表示方法的相互补充, 可对进气道几

何构型准确检测. 此外, 在 B 样条曲面展示窗口, 

可通过对控制点移动实现对进气道曲面结构的调

整 , 从而实现根据气动性能分析结果对进气道曲

面不断迭代修改流程的简化. 图 6 所示为离散点结

构、B 样条曲面结构及其对应控制网格分布.  

 

       
   a. 离散结构      b. B 样条曲面        c. 控制网格 

图 6  多种进气道构型展示图 
 

3.3  建模实验结果对比 
本文绘制了 4 组具有代表性的关键截线进行

实验, 包括常见的类菱形、类三角形、类梯形以及

自定义的复杂构型等, 结果如表 1 所示. 另外, 通

过与基于曲率指导的离散结构进气道设计方法比

较 , 进一步证明该方法可在给定进气道进关键截

线口、中间关键截线和进气道出口关键截线的前提

下, 实现由曲率指导的进气道截面过渡方法. 

3.4  拟合误差对比 
为了验证第 2.4 节提出的基于曲线的进气道 B

样条曲面拟合方法有效性 , 给定上述相同的进气

道参数, 与由离散点拟合为 B 样条曲面的传统方

法[20]进行实验. 设置待拟合 B 样条曲面的 u 和 v 方

向上控制点数分别为 36 和 24, 阶数为 4, 节点相

同 , 并同样对拟合后的曲面在 u 和 v 方向采样

100 162 个离散点. 

均方误差(mean-square error, MSE)是较为常见

的损失函数 , 可预测出计算所得数据和原始数据

对应点的误差平方和的均值. MSE 定义为 

 2
1

1
MSE

n

i i
i

y y
n 

  
. 

其中, iy 表示原始数据; iy
 表示计算所得数据.  

本文采用 MSE 指标计算拟合前后离散点距离

误差大小, 进一步对比文献[6]方法后续拟合所得

B 样条曲面与本文基于曲线的进气道 B 样条曲面

误差, 结果如表 2 所示. 可以看出, 与传统方法相

比, 本文方法的误差更小, 原因是本文方法根据过

渡截线曲率对 u 方向上曲线进行了拟合 , 因此在

全局拟合前保留了更多的进气道原始语义信息 , 

如曲率过渡曲线、过渡截线信息等. 
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表 1  2 种方法的进气道模型效果对比 

模型 输入 输出 

编号 特征 进口截线 中间截线 出口截线 文献[6] B 样条 

a 类菱形入口截线 

 
 

  

b 类三角形入口截线 

 
 

  

c 类梯形中间截线 

 
 

d 自定义构型 

 

 
 

表 2  2 种方法误差对比 

模型编号 轴向长度 本文 文献[6] 

a 300 1.883×103 2.194×104 

b 400 8.894×102 2.196×104 

c 300 3.244 3.881×104 

d 400 8.289×103 2.195×104 

 
虽然本文方法可以尽可能地减少拟合后进气

道曲面与拟合前离散点的误差 , 但其需要计算离

散点数量相当的控制点数 , 且后续对控制点的移

动更容易引起曲面凸起等大幅改变 , 对控制点网

络更加敏感. 因此, 对进气道曲面拟合方法的讨论

与优化是有必要的.  

3.5  曲面光顺结果对比 
曲面光顺性是评价进气道几何性能的重要指

标之一 , 可用于分析曲面各个部分在整体上是否

均匀、协调且自然. 在实际应用中, 由于缺乏一套

标准曲率值用作严格的理论评估依据 , 因此大多

数情境下主要通过人类视觉和感知来评估曲面光

顺性水平. 这种评估方式涉及观察曲率图、矢量图

以及反射线图等可视工具 , 以判断曲面是否呈现

出良好的外观质量[23-24]. 

若进气道内外曲面存在一阶、二阶导数不连续

易导致流动分离 , 从而降低总压恢复系数以及增

大畸变度. 对本文所提出的 B 样条曲面方法与基

于曲率指导的进气道曲面过渡方法拟合所得 B 样

条曲面光顺性进行比较. 结果如图 7 所示. 可以看

出 , 本文方法整体曲面光顺性较好 ; 就细节处而

言 , 文献[6]方法出现了明显的台阶效应 , 存在影

响进气道后续气动性能的风险 , 而本文方法曲线

衔接更为自然, 曲面质量优势明显.  

“斑马线法”是三维造型软件中常用的曲面光

顺性评价工具 , 该方法采用一束交替的黑白光模

拟光线直接照射在被测曲面上 , 形成一系列明暗

相间的斑马条纹 , 通过分析条纹的粗细和均匀性

可定性地分析曲面的光顺性 . 为了进一步直观展 
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图 7  2 种方法拟合 B 样条曲面拟合效果对比 
 

示曲面光顺性对比, 本文将模型 c 拟合所得的进气

道结构转化为 IGES 格式, 并导入 UG 软件计算曲

面斑马纹效果, 结果如图 8 所示.  

本文方法拟合的进气道结构需要关注曲面封

闭处的光顺性 , 其曲面截面线连续性通常需满足
2C 光滑, 相接点具有相同的坐标、切线向量和曲

率中心, 即曲率连续. 可以看出, 经过 UG 软件中

斑马线功能测试 , 与文献[6]方法相比 , 在给定相

同进出口、中间截线情况下, 本文方法所得斑马纹

无明显错位及尖锐拐角 , 可进一步符合进气道曲

面光顺性要求.  
 

 
a. 文献[6] b. 本文 

 

图 8  2 种方法斑马纹对比 

4  结  语 

针对亚声速 S 弯进气道建模要求, 本文利用

基于曲率指导的进气道过渡方法 , 即根据关键截

线插值得到过渡截线 . 但该类方法的输入参数限

制较大, 不利于用户直观设计, 且后续格式转换流

程烦琐. 针对上述问题, 本文提出基于曲率指导的

B样条进气道几何设计方法, 包括基于曲率指导的

B 样条过渡截线生成、张量积 B 样条曲面拟合等方

法, 并构建了交互式曲面建模系统. 该系统中, 用

户可自定义进气道关键截线 , 即可生成平滑过渡

的进气道曲面结构. 实验结果表明, 本文方法在实

现直观交互设计的同时, 可以保证所生成的 B 样

条曲面结构质量良好, 符合进气道气动性能要求.  

目前, 本文方法暂未将 B 样条曲线与进气道

所有几何参数直接关联 , 仍需通过设置为离散点

结构对进气道几何参数进行调整 . 后续可将进气

道面积过渡规律、中心线过渡规律、横向偏距、纵

向偏距等几何参数迁移至对进气道 B 样条过渡截

线控制点的调整, 实现由 B 样条关键截线至 B 样

条曲面结构生成的完整流程; 难点在于保证进气

道几何参数精确度的同时, 保留 B 样条形式设计

的简洁直观性. 未来, 参数化建模基础上可导入有

限元仿真软件做进一步分析 , 并建立基于进气道

总压恢复系数、畸变系数等气动性能指标的优化目

标函数; 另一个优化方向是, 将基于 Hermite 插值

的过渡截线生成改为基于拉普拉斯方程方法 , 计

算得到处于平衡态的曲面结构.  
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