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气动模型在现代气动试验设计中的应用研究
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摘 要:简要比较分析了 MDOE方法相对于传统OFAT方法的优势,研究了 MDOE方法的关键影响因素。研究

表明气动模型是现代试验设计的关键因素之一,提出基于气动模型的试验设计新方法。为此,文章研究了一类带

电缆罩的轴对称飞行器的气动数学模型,并以三角级数的形式给出了模型的通用形式。以某飞行器为对象,以饱

和D-最优为准则,分别采用三角级数模型和常用的响应面模型,开展了气动模型对现代试验设计的影响研究,验证

了气动数学模型在现代试验设计中的重要作用以及试验设计新方法的有效性,获得了有价值的研究结果。
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  Abstract:ThispaperbrieflyanalyzestheadvantageofModem DesignofExperiments
(MDOE)contrasttoOneFactorAtaTime(OFAT)testmethod,andtriestofindthekey
influencefactorsof MDOE.A new design methodofexperimentsispresentedbasedon
aerodynamicmodels.Theresearchshowsthataerodynamicmodelisoneofthekeyelementsof
MDOE.Inordertoprovethat,thispaperfirstgivesacommontrigonometricseriesmodelfora
kindofaxialsymmetryvehiclewithelectricalcablecover.Then,takingacertainflightvehicleas
anexample,thispaperresearchestheeffectsoftrigonometricseriesandresponsesurface
aerodynamicmodelsonMDOE,accordingtosaturationD-optimalrule.Thisresearchshowsthat
aerodynamicmodelplayanimportantroleinMDOEandthenewdesignmethodofexperimentsis
effective.Somevaluableconclusionshavebeenreached.
  Keywords:MDOE;aerodynamicmodel;windtunnelexperiment;flightvehicle

0 引 言

  风洞试验目前普遍采用传统的 OFAT(One
FactorAtaTime)方法[1],它是一种基于数据的、以
数据为中心的方法。普遍的试验理念是在保证高质

量条件下、最大限度利用资源,生产最多的风洞试验

数据。风洞试验质量则用风洞试验单个数据点(曲

线)的重复性(试验间隔相对较短时间)和可再现性

(试验间隔相对较长时期)来评估。

  为提高风洞试验效率,降低试验成本,提高风洞

试验数据的精准度,自20世纪90年代以来,美国

NASA兰利研究中心开始创新发展基于现代试验设

计(ModemDesignofExperiments,MDOE)的风洞

试验方法[2-5]。现代试验设计方法是集试验设计、试



验实施和试验分析全过程的一体化系统方法。与传

统的OFAT相比,MDOE方法追求的是能够使试验

误差风险降低到可接受程度所必须的最少的数据点,
而不是进行大量的风洞试验来获取大量数据,强调通

过合理设计试验和精选少量精准度高的试验来提高

通过数学模型获取数据的精准度,它使风洞试验从传

统的获取“数据”(data)向获取数据中蕴含着的“知
识”(knowledge)转变。

  在方法方面,MDOE已发展状态选取方法、方差

分析方法[5]及数据分区方法等;在应用方面,MDOE
已在常规风洞试验设计[6-7]、天平校正[8]、转捩位置研

究[9-10]等方面得到应用。气动数学模型通常采用基于

多项式的响应面模型,基本形成了一套完整的方法。

  风洞试验设计的最终目的是形成一个风洞试验

运行表,指导试验的实施。本质上来讲,试验设计过

程需要回答两个问题:1)需要多少个数据点? 2)这

些数据点怎么选取? 要回答两个问题其关键在于确

定合适的气动数学模型,因为在MDOE方法中,试验

点个数决定于两个方面:一是需要有足够的数据用于

建立数学模型,使得该数学模型在一定范围内能反映

独立变量和响应变量之间的变化关系;二是还需要有

额外的数据对数学模型进行评估,检验能否满足设计

精度要求。可见,气动数学模型在现代试验设计中占

有重要的地位,合理的气动数学模型是实现 MDOE
方法的关键因素。

  然而,在现有的 MDOE研究中都以响应面模型

为基础,并未开展气动模型的变化对 MDOE效果影

响的研究。为此,本文首次开展了气动模型在现代气

动试验设计中的影响研究,以提高对气动模型在

MDOE中重要性的认识,提出基于气动模型的气动

试验设计方法。

1 一类轴对称飞行器气动力数学模型

  现代飞行器中有一大类属于轴对称布局,具有轴

对称特性和镜像对称特性。本节研究如何利用轴对

称特性和镜像对称特性建立这类飞行器的气动力数

学模型[11],以区别于常用的响应面模型。

1.1 基于轴对称特性和镜像对称特性的气动力数学

模型

  在一般情况下,空气动力系数的函数关系式取决

于速度向量方位、操纵面的偏转角和相对于重心的旋

转角速度。如果只考虑空气动力系数静态分量,其气

动力模型为:

  Fdc =F(η,ϕn,δ,ϕδ,δx) (1)
式中,η、ϕn 分别为总迎角和气动滚转角;δx 为滚转

(副翼)操纵面的当量偏转角;δ、ϕδ 按下列关系决定

升降舵当量偏转角δz 和方向舵当量偏转角δy :

  
δz=δcosϕδ

δy =δsinϕδ

(2)

当η、δ和δx 一定时,由表达式(1)确定的空气动力系

数就是两个幅角的某种函数F(ϕn,ϕδ),它在一般情

况下任意偏转是周期性的,其周期是每个幅角的2π
值。对于这种情况,应该把空气动力系数函数关系式

写成二重三角级数的形式来求解:

 ∑
∞

i,j= -∞

[ai,jsin(i·ϕn+j·ϕδ)+bi,jcos(i·ϕn+j·ϕδ)]

(3)
式中级数的系数ai,j和bi,j是角η、δ和δx 的函数。利

用对称特性对表达式进行展开和简化。

  1)轴对称特性。飞行器相对于纵轴转动一个与

2π/n(令Δϕ=2π/n)成倍数的角度后,如果速度向量

V 和舵面偏转角向量δ 在空间保持方位不变,并不改

变作用到飞行器上的气动力的总向量和气动力矩总

向量。

  2)镜象对称特性。当镜象映射时,相对垂直于

对称镜面平面的速度向量V、舵面偏转角向量δ和副

翼偏转角δx,作用于对称镜面平面内的力和力矩不

变号,而作用在垂直面内的符号反号。

1.2 针对小不对称特性的模型修正

  很多飞行器主体上属于轴对称布局,但外形是轴

不对称的,不对称的原因是在表面上有各种形式的突

出物———控制部件的电气和液压通路(整流罩)、无线

电通讯的天线整流罩、管箍等。突出物的纵向尺寸可

能与飞行器的纵向尺寸是同一个量级,而突出物上有

代表性的横向尺寸显著地小于飞行器尺寸,因此飞行

器的气动特性与轴对称外形有较小的差别。虽然差

得小,但会影响飞行器的空气动力,特别是会破坏轴

对称飞行器有代表性的空气动力特性函数关系式的

形式。因此,必须建立描述轴不对称飞行器对其空气

动力特性可能影响的数学模型。

  假设突出物的存在对飞行器操纵面的效率没有

实质性的影响。此时,小的轴不对称飞行器的空气动

力系数函数关系式可以写成下式:

  F=Fns(η,ϕn)+Fdc(η,ϕn,δ,ϕδ,δa) (4)
式中,F 为空气动力系数,如cx、cyn、czn、mx、myn 和

mzn;Fdc(η,ϕn,δ,ϕδ,δa)是与轴对称外形相对应的空

气动力系数的分量;Fns(η,ϕn)是由轴不对称布局引

起的空气动力系数的增量。

  通常突出物位于两个位置中的一个:尾翼平面内

或在其分角面内。突出物的这样布置要求飞行器尽
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可能有一个镜像对称面。镜像对称面以相对于纵轴

OX 作顺时针转动来与OXY 平面重合,这个转角定

义为镜像对称面的方位角ϕr。利用镜像对称性,

Fns(η,ϕn)满足如下关系:

  对于系数cx、cyn和mzn:

  Fns η,ϕ( )n =Fns η,-ϕn +2ϕ( )r (5a)

  对于系数czn、mx 和myn :

  Fns η,ϕ( )n =-Fns η,-ϕn +2ϕ( )r (5b)

2 研究的思路及方法

  本文的主要目的是开展气动力模型在现代气动

试验设计中的影响研究,增强对气动模型在 MDOE
中的作用和地位认识。为此,选取上节给出的三角级

数模型和常规的响应面模型为研究对象,并仅考虑单

个影响因素(本文以滚转力矩随气动滚转角变化的模

型为对象)进行研究。

  基于上节的研究结果,滚转力矩系数的三角级数

数学模型关于气动滚转角的一般形式为:

 mx=∑
∞

i=0
mxisin(i·(nϕn))+∑

∞

i=1
mxinsin(i·(ϕn-ϕr))

(6)
其中,ϕr 为电缆罩位置。

  常规的滚转力矩系数的响应面模型关于气动滚

转角的一般形式为:

  mx =∑
N

i=0
mxi·ϕi

n (7)

  式(6)和式(7)给出了滚转力矩数学模型关于气

动滚转角的一般形式,由无穷多项组成,无法应用。
因此,还需要确定滚转力矩数学模型项数及对应项。
数学模型的确定过程首先依据滚转力矩数学模型关

于气动滚转角的一般形式,形成候选模型集,再利用

试验数据,采用逐步回归法、正交最小二乘法等确定

模型的具体形式。

  在已确定模型的情况下,试验设计主要是选择设

计点,使已知模型的系数能够获得最优的估计(在一

定准则下的最优),并使模型的预测误差满足要求。
本文采用D-最优设计准则[12],即最小化待估系数置

信度椭球体积的设计。

3 算 例

3.1 对象模型建立

  图1给出了某飞行器马赫数2时,无舵偏的滚转

力矩风洞试验试验数据。气动滚转角从-90°到90°
间隔5.625°,共33个状态。

  对于三角级数模型,模型的项数越少,所需的最

图1 风洞试验得到的飞行器滚转力矩系数

Fig.1 Rollmomentcoefficientofavehicle
bywindtunneltest

少试验量越小。采用五项、六项和七项三角级数模

型,基于全部试验数据,建模平均误差分别为10%、

8.8%和8.4%。如果把建模误差控制在10%以内,
则六项三角级数模型为该对象最简化数学模型,具体

形式为:

 mx =mx0+mx1sin(4ϕn)+mx2sin(8ϕn)+
mx3sin(ϕn-135°)+mx4sin(3(ϕn-135°))+
mx5sin(5(ϕn -135°)) (8)

其中,mx0~mx5为待估计系数,ϕn 为气动滚转角。利

用试验数据,模型系数 mx0~mx5的估计值分别为

0.17724、0.86640、-0.05531、0.11156、-0.07189、

0.09706。图2给出了总迎角η=30°时,该滚转力矩

模型与试验数据的对比。由图可见,模型预测值与试

验数据符合较好,建模精度较高。

图2 六项级数模型与试验数据对比

(Ma=2,η=30°,δx=δy=δz=0°)
Fig.2 Comparisonofsixseriesmodelandtestdata

(Ma=2,η=30°,δx=δy=δz=0°)

3.2 试验设计

  依据式(8),采用D-最优设计准则,按照试验状

态对置信度椭球体积的影响大小,对试验状态进行排

序。依次剔除影响最小的数据点,直到剩下6个为

止。表1给出了依次剔除的试验状态点(对数学模型

越不重要的点,越先被剔除),气动滚转角-45.0°最
先被剔除,-61.875°最后被剔除。
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表1 饱和D-最优设计依次剔除的试验状态点

Table1 Aseriesofeliminateddatapointsby
saturationD-optimaldesignmethod

序号 角度/(°) 序号 角度/(°) 序号 角度/(°)

1 -45.000 10 45.000 19 -56.250
2 -50.625 11 -33.750 20 -22.500
3 -39.375 12 -73.125 21 61.875
4 90.000 13 67.500 22 16.875
5 0.000 14 -11.250 23 78.750
6 -5.625 15 28.125 24 39.375
7 84.375 16 50.625 25 -78.750
8 22.500 17 -84.375 26 -28.125
9 -67.500 18 5.625 27 -61.875

  图3给出了三角级数模型预测相对误差随试验

点不断减小后变化的情况,在试验数据减少量小于

16的情况下,模型预测相对误差并不随试验数据的

减少而显著增加,甚至略有减小;当减少量超过17至

22时,模型预测相对误差突升,超过9.5%;当减少量

超过22时,模型预测相对误差再次突升,超过11%。
因此,可以根据对模型预测精度的要求,对试验状态

进行设计。

  图4给出了六项三角级数模型的最优最小数据

需求的试验方案,红点即为对应的最佳试验状态点。

图3 三角级数模型预测相对误差随试验点变化情况

Fig.3 Variationofrelativepredictionerroroftrigonometric
seriesmodelwiththenumberoftestdata

图4 三角级数模型 MDOE最优最小数据需求试验方案

Fig.4 OptimumandminimumdatanumberforMDOE
testschemeoftrigonometricseriesmodel

图5给出了六项三角级数模型利用最优最小数据方

案建立的模型预测值与全部试验数据的比较。可见,
二者符合较好,平均预测误差为11.4%。

  为了研究不同模型对 MDOE的影响,同样选取

如下经优化筛选后的六项响应面模型进行建模和试

验方案优选。

  mx =mx0+mx1·ϕn +mx2·ϕ3n +
mx3·ϕ5n +mx4·ϕ7n +mx5·ϕ9n (9)

  图6给出了响应面模型预测相对误差随试验点

不断减小后变化的情况。由图可见,在试验数据减少

量小于22的情况下,模型预测相对误差,随试验数据

的减少而缓慢增加,大约为13%~14%;当减少量超

过25后,模型预测相对误差突升至24%。

  图7给出了响应面模型的最优最小数据需求的

试验方案,其中红点即为对应的最佳试验状态点。

  图8给出了六项响应面模型利用最优最小数据

方案建立的模型预测值与全部试验数据的比较。可

见,二者整体趋势符合较好,局部误差较大,平均预测

误差为24%。

图5 三角级数模型预测值与试验值的比较

(Ma=2,η=30°,δx=δy=δz=0°)
Fig.5 Comparisonbetweenpredictionoftrigonometric

seriesmodelandtestdata(measurement)
(Ma=2,η=30°,δx=δy=δz=0°)

图6 响应面模型相对误差随试验点变化情况

Fig.6 Variationofrelativepredictionerrorofresponse
surfacemodelwiththenumberoftestdata
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图7 响应面模型 MDOE最优最小数据需求试验方案

Fig.7 Optimumandminimumdatanumberfor
MDOEtestschemeofresponsesurfacemodel

图8 响应面模型预测值与试验值的比较

(Ma=2,η=30°,δx=δy=δz=0°)
Fig.8 Comparisonbetweenpredictionofresponse

surfacemodelandtestdata(measurement)
(Ma=2,η=30°,δx=δy=δz=0°)

  通过以上基于两种模型MDOE试验方案对比可

以看出,采用MDOE方法能够大幅减小试验数据量,
提高试验效率,但不同气动模型对 MDOE试验点的

选取和模型预测精度都有很大影响,三角级数模型更

适合于轴对称飞行器气动力建模。

4 结 论

  本文简要介绍了现代试验设计方法的基本概念

和过程,分析了 MDOE方法相对于传统OFAT方法

的优势。通过研究带电缆罩的一类轴对称飞行器关

于气动滚转角的气动数学模型,给出了模型的通用形

式,并基于该模型,以某飞行器风洞试验数据为对象,
开展了试验设计研究,得出了以下结论:

  1)气动数学模型在 MDOE方法中具有重要作

用,它不仅决定了试验设计点的选取,还对模型的预

测精度有较大影响;

  2)在满足一定的模型预测精度要求的前提下,
采用 MDOE可大大减少试验数据量;

  3)试验点选取越多,气动模型的预测精度不一

定越高,这里有一个优化的问题;

  4)饱和D-最优设计方法在风洞试验设计中基本

可行,它的大小与预测误差的大小基本一致。
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