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摘要    本文首先回顾了国内外高超声速飞行器气动力/热风洞实验数据关联方法领域的研究进展, 

讨论了风洞实验数据关联方法发展的思路及其局限性. 在此基础上, 我们提出了具有普适性的高超

声速风洞实验数据多维空间相关理论, 发展了一套基于多维空间相关理论的具有泛函优化特征的数

据关联方法. 多维空间相关理论揭示了不同类型风洞实验数据之间的内在规律, 为合理利用已经获

得的有效风洞实验数据奠定了基础. 选择一定体量的多空间数据, 应用发展的泛函优化数据关联方

法, 能够得到具有全局最优特征的风洞实验数据多空间集合的解析关联函数, 探索反应高超声速流

动规律的相似性参数. 通过几个典型算例的对比分析, 评估了实验数据多维空间相关理论应用的可

行性、泛函优化数据关联方法的关联能力及其解析函数的关联精度. 研究结果表明: 高超声速风洞

实验数据多维空间相关理论及其泛函优化数据关联方法能够充分并有效地利用已有的高超声速风

洞实验数据, 获得更合理的全局关联函数和更高精度的风洞实验数据关联结果, 从而支撑利用风洞

实验数据深入发掘流动规律和相似参数的研究. 

关键词    高超声速飞行器, 高超声速风洞, 实验数据多维空间相关理论, 泛函优化数据关联方法, 气

动力, 气动热 
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1  前言 

高超声速科技与国民经济、航天工业和国家安全

密切相关, 已经成为新世纪航空航天领域高技术的

竞争热点. 对于高超声速飞行器的研制, 实际飞行状

态下的气动力/热特性数据是飞行器设计与飞行试验

规划最重要的依据, 所以合理地预测其气动力/热特

性对于飞行器的气动布局、飞行控制、系统结构设计

All article content, except where otherwise noted, is licensed under a Creative Commons Attribution 3.0 Unported license.
Downloaded to IP: 159.226.231.78 On: 2016-04-20 11:28:17 http://engine.scichina.com/doi/10.1360/SSPMA2015-00447-116



姜宗林等.  中国科学: 物理学 力学 天文学   2015 年  第 45 卷  第 12 期 
 

124705-2 

和功能模块布置都具有重要意义. 从航空航天飞行

器的发展历程来看, 任何成功的飞行器在设计之初

都需要通过大量的地面风洞实验来预测飞行器在特

定飞行状态下气动特性. 然后, 研究人员再根据获得

的实验数据, 开展飞行器设计和飞行试验规划. 美国

在航天飞机的研制过程中, 曾经动用了 44 座风洞, 

风洞实验时间长达 9 万多小时！ 

相对亚声速或超声速飞行, 高超声速飞行器头

部的流动阻滞产生的高温导致了空气分子的振动激

发、解离、甚至电离, 使得普通空气变成一种不断进

行着热化学反应的复杂介质. 这种介质微团的微观

变化通过改变其化学物理与热力学特性对宏观运动

状态产生重要影响, 并导致了传统气体流动相似规

律的失效, 使得高超声速流动现象超出了经典气体

动力学理论能够准确预测的范围, 成为现代气体动

力学研究的前沿学科之一. 特别是对于先进的新型

空天飞行器, 其外形结构要求日益精细, 相关的气动

布局与结构设计难度也越来越高, 因而高超声速流

动气动力/热特性预测方面的困难, 已经成为制约空

天飞行器研制与发展的一个重要瓶颈. 已经认识到

的主要困难在于高焓热化学反应气体流动相对于传

统的亚、超声速气体流动, 表现出了非线性、非平衡

和多尺度的流动特征, 至今依然缺乏具有适当精度

的数学物理方程, 使得风洞试验依然是获得飞行器

气动数据的主要手段之一.  

为了发展高超声速飞行器, 研究高焓热化学反

应气体流动, 世界上发展了大量不同类型的高超声

速地面实验设备. 如: 通过降低静温获得高马赫数的

常规高超声速风洞、直接加热空气的高超声速风洞和

应用强激波压缩的高焓激波风洞. 这些风洞采用不

同方式提高实验气流的马赫数、总温和流动速度, 获

得了很大进展, 为高超声速流动和飞行器设计提供

了大量数据. 但是, 由于各种风洞的驱动能力和加热

方法的限制, 它们提供的试验气流也受到不同程度

的限制, 难以完全复现实际高超声速飞行情况下的

流场状态: 如飞行雷诺数、飞行马赫数、总温、总压、

总温/壁温比、激波前后的密度比、流场流态、实验

模型的几何尺寸等等. 即使目前世界上最先进的高

超声速风洞也只能部分地模拟飞行条件. 因此, 获得

的地面风洞试验结果一般不能直接应用于飞行器设

计和飞行试验规划. 更困难的问题在于不同类型高

超声速地面实验设备能够模拟的流动状态存在的差

异导致了实验数据差异. 例如在马赫数相同的条件

下, 不同风洞之间的实验条件在雷诺数、静温、总压、

流动速度等关键参数也存在明显差别, 使获得的风

洞实验数据缺乏可比性, 给飞行器气动性能预测和

高焓热化学反应气体流动规律研究带来了极大的不

确定性. 所以, 开展高超声速风洞实验数据相关理论

及其相应的关联方法研究, 由此提高风洞实验数据

的可靠性与可应用性, 进一步获得从地面风洞实验数

据到飞行条件的天地换算方法, 对于发展高超声速飞

行技术, 认识高温气体流动规律具有重要意义.  

在一百多年航空航天飞行器的发展过程中, 人

们已经成功地设计了亚声速和超声速飞行器, 并应

用相关理论在风洞实验数据关联方面做了大量的研

究工作, 取得了许多具有实际应用价值的工程计算

方法. 但是, 六十多年高超声速飞行技术的研究并没

有真正获得适于高超声速风洞实验数据的相关理论, 

使得高超声速飞行器气动力/热风洞实验数据的处理

还局限于经验性的内插与外推修正. 事实上, 由于高

温气体效应的影响, 使得高超声速地面实验不存在

可靠的相似性准则, 而且高超声速飞行条件的极端

要求, 使得风洞实验模拟技术不能满足研究实际飞

行状态的需求, 导致预测的飞行器气动特性缺乏可

靠性. 高超声速飞行器气动力/热风洞数据相关理论

与关联方法研究的不足, 严重地限制了大量风洞实

验数据的综合应用, 降低了对于飞行器设计的参考

和指导作用, 提高了新型飞行器研制的成本、周期和

风险. 美国高超声速飞行器 X-51 和 THV-2 飞行试验

的不断失利突显了高超声速流动现象的复杂性和飞

行器气动特性可靠预测的迫切需求. 所以, 开展高超

声速风洞实验气动力/热数据相关理论和关联方法方

面的研究, 把握风洞实验状态与真实飞行条件差异

产生影响的规律, 建立由风洞实验特性数据到飞行

条件的预测方法, 对于促进高超声速飞行技术的发

展和高温气体流动规律的认知具有非常重要的意义.  

2  国内外研究发展与现状 

风洞实验数据相关性研究是指如何通过不同风

洞的实验数据处理, 形成能够覆盖飞行区域的飞行

器气动数据. 也就是建立不同风洞间实验数据的联

系, 发展基于重要参数的关联方法, 形成能够描述复

杂流动现象的具有一定普遍性的物理规律和关联参
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数. 然后根据这些物理规律和关联参数, 获得风洞实

验数据的关联方法, 并通过修正和外推获得飞行器

在特定飞行条件下更可靠的气动特性数据, 支撑新

型飞行器的研制与发展. 风洞实验数据相关性研究

涉及风洞实验技术、数据关联方法和气动力／热实验

数据处理三个主要方面. 本文将从风洞实验数据关

联分析的角度, 回顾一下国内外相关研究的现状及

其发展动态.  

2.1  高超声速风洞实验技术发展 

由于高超声速流动耦合了激波动力学、热力学和

热化学反应等气体物理现象, 成为一类具有多尺度

特征的强非线性流动. 相关研究不仅对气体动力学

的理论, 也对地面风洞模拟实验技术提出了新的挑

战[1]. 传统气体动力学实验的模拟准则, 如雷诺数和

马赫数, 对热化学反应影响占优的高超声速流动显

得严重不足. 影响相似规律建立的关键物理问题之

一是飞行器外流耦合了高温热化学反应, 吸气式飞

行器推进系统的内流耦合了燃烧过程, 而化学反应

尺度在地面模拟实验中并不随模型的缩小而缩短 , 

所以尺度效应是风洞技术模拟高超声速流动的关键

困难之一. 高温气体热化学反应机制是风洞模拟技

术发展面临的第二主要困难, 原因是常规高超声速

风洞提供的试验气流总温低, 不足于模拟热化学反

应机制, 而热化学反应伴随的介质特性变化和能量

传递显著地影响了飞行器的气动特性. 美国航天飞

行机研制早期的气动实验, 由于缺乏高焓流动模拟

设备, 应用于设计的实验结果没有能够体现高温真

实气体效应的影响, 导致了在飞行实验中出现了配

平攻角高出设计值一倍多的气动异常现象. 另外一

个困难问题, 常规高超声速风洞能够提供的试验气

流虽然马赫数相同, 但是气体的实际流动速度低, 影

响了飞行器周边流态和摩擦力的预测. 然而, 实现高

超声速飞行速度与大尺度模型的地面实验是极其困

难的. 例如, 如果复现 30 km 高空、马赫数为 8, 总温

3000 K的飞行状态, 为了建立直径为3 m的有效实验

流场, 那么高超风洞功率的输出功率约为 900 MW, 

而输入功率应该数倍于这个数据！对比葛洲坝水电站

2720 MW 总装机容量可知, 如此高的功率和总温需

求使得长试验时间、连续式、大型高超声速风洞几乎

是不可能实现的.  

目前发展的常规高超声速风洞、直接加热型高超

声速风洞和高焓激波风洞建立了具有不同参数的试

验流场, 也获得了具有不同差异性的各种实验数据. 

相对于连续型风洞, 脉冲型激波风洞具有可模拟的

总温高、马赫数范围广、气流洁净等诸多优点[2,3], 但

是主要缺点是试验时间太短(一般为毫秒量级), 严重

地制约了这类风洞在实验方面的应用. 近年来为满

足高超声速科技发展的需求, 欧美国家都开展了提

升激波风洞试验时间的研究探索. 其中最成功、最具

有代表性的是美国 Calspan 中心的系列激波风洞[4]. 

他们改进的 LENS-II 大尺度激波风洞, 可以模拟的马

赫数范围为 4–7, 喷管直径达 1.55 m, 有效试验时间

18–30 ms[5], 代表了同类风洞中的世界先进水平. 中

国科学院力学研究所高温气体动力学国家重点实验

室(LHD)发展了系列的延长激波风洞试验时间的新

技术, 研制成功了基于反向爆轰驱动方法的超大型

高超声速激波风洞(JF-12 复现风洞). JF-12 复现风洞

的喷管出口直径为 2.5 m, 具有复现 25–50 km 高空, 

马赫数 5–9 的高超声速飞行条件的能力[6–10]. 该风洞

获得的有效试验时间长达 100 ms 以上, 远远超过了

LENS-II 风洞, 获得了气动力测量和发动机试验能力. 

这两座风洞具有不同马赫数范围的流动复现能力 , 

能够为开展高超声速风洞实验数据的相关理论与关

联方法的研究提供基础性和支撑性数据.  

2.2  气动力关联方法研究进展 

飞行器的气动力是一个整体量, 其分量是飞行

器各部分受力的积分效应在不同度量方向的体现 . 

对于一定的气动布局飞行器, 应用不同的缩比模型, 

通过在不同风洞中模拟不同的流场参数, 获得不同

飞行姿态条件的气动力数据. 然后根据理论分析和

实践经验, 通过假定适当的关联规律, 应用单、多参

数的数学处理, 得到气动力特性的关联算法. 例如: 

Arnaiz 等人[11]采用插值法研究了超声速巡航飞行器

XB-70-1的风洞-飞行数据关联; Rufolo等人[12]采用了

一维幂函数模型, 用非线性拟合方法完成了实验飞

行器 PRORA USV1 的风洞实验气动数据分析; Nicoli

等人 [13]也用类似的幂函数模型研究了小型火箭

VEGA 的风洞-飞行数据外推方法; Morelli 等人[14,15]

在分析 X43-A 实验数据过程中采用了逐步回归和正

交函数建模的方法; 姜等人[16]初步提出了风洞实验

数据的多维空间相关理论和基于全局优化的泛函进

化算法的关联方法.  
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关于高超声速气动力实验数据关联研究的经典案例

是 X-15 超声速飞机[17,18]和航天飞机机轨道器再入飞

行器[19,20]. 在 20 世纪 60 年代, NASA Dryden 飞行研

究中心开展了关于 X-15 表面摩阻的相关性研究. 由

于风洞支撑结构等因素, 使得模型底部阻力在飞行

试验与风洞实验结果缺乏相关性, 他们在阻力关联

方法中采取了扣除处理方法. 图 1 给出了以雷诺数为

关键参数, 把 1/15 缩比模型风洞实验数据通过关联

方法外推的实际飞行条件下的阻力系数. 关联方法

采用了 karmen-Schoenherr 湍流平板阻力理论, 在较

高马赫数时还需要应用参考温度法, 如图中虚线所

示. 总体看来, 目前的气动力风洞实验数据相关性研

究常常以某一个关键参数为基础, 假定适当的函数

结构, 优化选择关联函数的系数集, 获得最大限度适

合实验数据的关系式. 对于风洞不能模拟的因素, 根

据理论分析, 通过其他重要参数进行修正处理.  

2.3  气动热关联方法研究进展 

气动热是高超声速飞行条件下特有的气动物理

现象. 热传递是局部量, 取决于测量部位的局部流动

环境, 而局部流动状态与飞行器表面曲率和特征密

切相关. 所以, 一般认为飞行器气动热特性不存在相

似性准则, 由缩比模型的风洞实验数据无法推测全

尺度飞行器在飞行条件下的气动热规律, 因此气动

热相关性研究更加复杂.  

在工程实际应用中, 虽然气动热特性规律的表

述缺乏像 Ma 和 Re 这样的关键相似参数, 但是通过

理论分析还是能够把握影响气动热的主要参数. 对

于某些具有代表性部位的热流, 可以通过风洞实验

中获得大量的实验结果, 建立矩阵形式的气动热数

据库, 而后进行多参数关联分析, 获得具有工程应用

价值的气动热的规律. 例如, Kemp-Riddel 修正公式

就是一个经典的驻点热流的关联范例, 该公式具体

表示为 

1/2 3.15

0 300

110311.7 s W
W

c s KN

h hv
q

v h hR



     

        
 

从公式表达式可以看出, 影响驻点热流的主要参数

是密度比、焓值比、自由流速度比和模型的几何尺寸

等 4 个关键参数. 该公式实际上是以上述 4 个参数为

变量, 在幂涵数分布的假定条件下, 通过系数优化得

到的一个关联关系表达式. 对于特定部位的气动热

问题, 同样可以得到一个反映指定部位的热流规律

关系式, 只是表达形式与上式可能不同而已. 在这种

研究思路指导下, 国外从 20 世纪 70 年代起就开展了

气动热风洞实验数据关联方面的研究, 分别建立了

尖椎, 平板和楔面的热流规律表达式. 采用不同流态

的风洞实验数据修正, 也可以预测层流和湍流状态

时的热流分布.  

 

图 1  X-15 飞行器风洞实验(1/15 模型)阻力数据的关联结果[17] 
Figure 1  The drag correlation of X-15 wind-tunnel test data [17]. 

All article content, except where otherwise noted, is licensed under a Creative Commons Attribution 3.0 Unported license.
Downloaded to IP: 159.226.231.78 On: 2016-04-20 11:28:17 http://engine.scichina.com/doi/10.1360/SSPMA2015-00447-116



姜宗林等.  中国科学: 物理学 力学 天文学   2015 年  第 45 卷  第 12 期 
 

124705-5 

对于气动热风洞实验数据到飞行条件的关联 , 

一种方法是基于斯坦特数 St 的外插, 这里假设:  

* 1 2 .
( / )  


n

t x
n

e

S Re
C  

另外一种方法是基于风洞实验数据和飞行试验

数据的相似性假设, 即:  

ref

ref

( / )
.

( / )
FLT

WT

q q
C

q q
 

基于上述相似性关联方法, 美国航天飞机是利

用风洞实验数据进行飞行条件下气动热评估的典型

案例. 在航天飞机的研制过程中, 采用了计算比拟  

法[1], 直接对风洞实验条件进行计算, 通过把实验与

计算的结果作比较获得修正因子, 然后把此修正因

子用于飞行条件下获得的计算结果处理.  

高超声速技术研究六十年来, 公开发表的关于

高超声速风洞实验数据相关理论和关联方法的研究

论文和科研报告都很少, 可靠的风洞实验数据更是

非常缺乏, 这不能不承认已经是造成高超声速技术

发展缓慢的重要因素. 另一方面, 由于高超声速风洞

实验模拟能力提升和测量技术发展的极其困难, 即

使马赫数和雷诺数相同, 由于其他流动参数的差别, 

也可能带来实验数据的不可比性, 使得获得实验数

据关联规律也不相同. 目前, 高超声速风洞实验数据

关联研究主要依赖于不太可靠的相关参数和相关性

假设, 关联规律依赖于经验性的关联函数选取和常

系数集的拟合. 这些方法是有效的, 也满足了不少工

程问题的一些需求, 但是这些方法的缺陷和局限性

也是明显的. 所以, 发展先进的高超声速风洞实验数

据相关理论和关联方法, 提高风洞实验数据可用性、

可靠性和使用效率一直是一个国际前沿学科难题.  

3  风洞实验数据多维空间相关理论 

对于亚声速和超声速流动的气动力问题, 马赫

数和雷诺数是两个很好的相关量. 由于高马赫数可

以降低实验气流静温获得, 所以常规的高超风洞难

以模拟同样马赫数条件下高超声速飞行状态的高温

热化学机制. 而且热化学反应时间尺度与实验模型

缩比无关的事实也对雷诺数的推广应用强加了限制. 

另外气动热相关性研究采用的飞行试验数据与风洞

实验数据相似的假设也带有明显的经验性. 所以, 高

超声速飞行器气动力/热风洞实验数据相关理论研究

的不足, 限制了大量风洞实验数据关联方法研究极

其综合应用, 降低了这些昂贵实验结果对于飞行器设

计的参考价值与指导意义, 也影响了人们对高温气体

流动现象的认知, 增加了飞行器研制成本和周期.  

对于目前获得的高超声速风洞实验数据, 如果

无论从风洞流场的自由流物理参数(如来流速度 V∞, 

温度 T∞, 压力 P∞), 还是从无量纲参数(如 Ma 数, Re

数, 比热, 声速, 壁温比等等)来看, 风洞之间都存在

不同程度的差异, 而且实验模型的缩比也不尽相同. 

由于实验条件的可比性差, 那么基于一两个参数去

比较分析, 进而建立关联关系, 所获得的关联关系与

规律存在可靠性与精度方面的差异是不足为奇的 . 

这些差异不仅影响了飞行器设计, 也影响了人们对

物理现象的认知. 在 20 世纪 60 年代早期, 美国两个

科研单位受命发展解析方法和实验设备研究以超轨

道速度飞行时滞止点的热流率. 经过努力工作, 他们

各自独立地给出了如图 2 所示的研究结果, 并声称其

结果被证明理论与实验符合良好. 但是图 2 表现的差

别是明显的, 而且有着线性与非线性之分. 进一步的

深入研究表明: 出现差别的原因在于他们的理论计

算结果只反应各自应用的物理模型, 各自的物理模

型依据各自的实验数据, 而他们数据又仅反映各自

建立的地面实验设备所能模拟的高超声速流动 .  

 

图 2  超轨道速度飞行条件下飞行器滞止点热传递相关律[1] 
Figure 2  The stagnation-point heat-transfer correlations at superor- 
bital speeds [1]. 
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风洞试验流动参数的不同反应出物理现象的差异是

导致实验数据差异的根源, 它带来了对物理现象认

知的不同和物理规律表述的分歧. 所以, 发展可靠的

的风洞实验数据相关理论是研究数据关联方法和认

知客观物理规律的基础. 

一般意义上讲, 对于任意一个处于给定姿态的飞

行器, 飞行速度 V 和高度 H 是两个关键因素, 也是全

部的飞行条件. 那么飞行器的任何一项气体动力学特

性都可以表述为这两个因素的函数, 即 F=f(V, P). 在

大气层里, 飞行器周边的静温与静压对于给定高度是

可以解析关联的, 所以, 飞行器的任何一项气体动力

学特性也可以表述为飞行速度、静温和静压三个自变

量的函数. 对于任何一个风洞实验, 如果给定飞行器

气动外形和飞行姿态, 在排除风洞干扰与测量系统误

差的条件下, 自由流速度、静温、静压、模型缩比、

壁温和气动特性(力或者热)构成一个完备的数据空间. 

在这样一个实验数据的多维空间里, 每次风洞实验得

到的数据都对应于某项气动性能参数(升阻比、热流系

数等)曲面上的一个点. 对于所有的风洞实验结果, 只

要是物理正确的, 就应当落在风洞实验数据的多维物

理空间内. 对于给定飞行轨道的飞行器, 静温、静压和

高度存在一个制约关系, H(T, P). 在这样一个限制条

件下, 给定飞行轨道的气动特性构成一个新的飞行数

据空间, 这个空间是风洞实验数据多维物理空间的一

个子空间, 可以称为飞行数据空间. 由自由流速度、静

温度、静压力、模型缩比、壁温和气动特性(力或者热)

构成的数据空间可以定义为物理空间. 利用一些无量

纲参数, 把物理空间变换到需要的无量纲参数也是可

行的. 另外, 如果把飞行试验看作是在一个理想风洞

中开展的理想实验, 那么飞行试验也自然而然地包含

在都在风洞实验数据的多维空间里. 这里提出的风洞

实验数据多维空间相关理论实际上是在一个更高维度

的空间里阐述风洞实验数据之间的关系. 一般来讲, 

所有高超声速风洞的实验数据, 不论自由流参数高低, 

其实验结果都在风洞实验数据的多维空间里, 只是距

飞行数据空间的远近程度不同而已. 在构造飞行数据

空间的过程中, 所有风洞实验数据对于飞行数据空间

都是有贡献的, 只是贡献大小而已.  

4  泛函优化数据关联方法 

选择马赫数或者雷诺数等某个关键参数, 建立

一定的关联函数关系, 再考虑一些经验性的修正, 最

后实现风洞试验数据的外推是工程上经常采用的方

法, 属于单参数或者双参数关联方法研究. 这类方法

在很大程度上依赖于研究者的经验, 具有一定的片

面性和主观性. 风洞实验数据多维空间相关理论首

次揭示了不同风洞试验数据之间的内在联系, 给出

了试验数据在多维空间内的基本相关规律, 为风洞

数据关联方法研究奠定了理论基础. 然而, 在试验数

据的多维空间里, 如何构造一个全局解析关联函数

依然是一个极具挑战性的课题.  

建立基于多维空间相关理论的关联函数, 获得

一套风洞实验数据作为多空间理论的基础框架数据

是进行数据关联的第一步. 考虑到框架数据的疏密

性需求, 在具有一定体量的可靠风洞试验数据的基

础上, 利用经过充分验证的 CFD 计算结果作为补充

是有意义的选择. 然后结合试验数据和 CFD 结果, 

构建覆盖飞行器轨道范围的气动特性的基础数据框

架. 以框架数据为基础, 利用智能优化算法, 在泛函

空间中进行优化, 最后获得能够更好地逼近多维空

间数据的解析关系. 这是本论文进行数据关联的基

本思路. 其中, 基于泛函优化的关联方法是利用泛函

空间的全局优化算法(如: PME), 获得反应基础框架

数据变化趋势的解析函数. 该方法能够突破传统关

联方法的函数结构经验性假定的局限, 同时优化关

联函数的函数结构和待定系数, 从而使关联函数具

有更好的可靠性和相关精度.  

多维空间数据关联方法的基本核心问题是如何

寻找一个最优的解析函数, 并在满足一定稳定性、控

制模型复杂度要求的前提下, 以尽可能高的精度地

逼近多维空间高超声速飞行器性能的数据. 为此, 我

们发展了一种具有进化特色的泛函空间全局优化算

法 PME[21]. 图 3给出了这种关联算法的示意图. 该关

联算法有三要素: (1) 碱基: 即解析关系的基本单元, 

如: +, , , , pow, sgn, sinh, exp, x1, x2, x3, 1, 2等; (2) 

基因 : 即解析关系片段 , 如 : 1+sinh(x1)sgn(x2); (3) 

染色体: 参与评价的候选解析关系式, 如: (1+sinh 
(x1)sgn(x2))

2/x3.  
应用上述三要素和人工智能全局优化方法, 就

能够在一定维数的函数空间中, 寻找出关联全部基

础数据的最优解析关系, 其优化过程如图 4 所示. 考

虑到关联精度和可靠性之间的平衡, 我们增加了模

型复杂度的维度, 进行多目标优化, 结果取其 Pareto 
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图 3  (网络版彩图)基于试验数据多维空间理论的全局优

化关联算法示意图 
Figure 3  (Color online) The sketch of data-driven correlation 
algorithm of multi-dimensional interrelation theory based on global 
optimization. 

 

 

图 4  (网络版彩图)关联函数优化过程示意图 
Figure 4  (Color online) The sketch of the optimizing process of 
correlation functions. 

 
前沿的“Knee”区[22]解析表达式.  

一旦获得了具有全局最优特性的解析函数关系, 

对于所需指定飞行轨迹的飞行器性能参数, 只要给

定飞行速度, 静压和静温, 依据飞行高度相关曲线, 

即可得到在飞行子空间由低维解析函数表示的性能

参数. 应当指出, 由于飞行器外形的复杂性, 建立的

框架数据库可能是飞行器构型相关的. 但是对于具

有同一类气动布局特征的高超声速飞行器, 根据多

维空间理论获得的解析关系式所表示的主要物理规

律是具有一定普适性的.  

应当强调的是, 已有方法假定关联模型具有某

种先验的函数结构, 如多项式、样条、双指数、多层

线性等, 通过调整系数来实现目标模型的逼近, 局限

了目标模型的优化范围, 从函数空间来看是一种局

部优化. 而这里提出的多空间关联方法是在更大的

函数空间上进行优化关联函数的结构, 是一种泛函

空间的全局优化方法. 因而可以期望基于多维空间

相关理论的关联方法能够得到更高精度的关联函数, 

获得更适当的物理规律. 同时, 文献中的经验模型方

法可以看作多维空间关联方法的一个特例.  

5  多空间关联方法的能力与精度评估 

为了验证风洞试验数据多空间相关理论和全局

优化关联方法的可行性和有效性, 我们利用一些典

型的数学和物理实例来考察关联方法的反演能力和

关联精度.  

5.1  关联方法反演能力测试 

为了测试关联方法的反演能力, 我们选择以激

波前后压强比这一典型的物理问题为例. 首先, 在理

想气体条件下, 取气体的比热比为常数(=1.4), 则

激波前后压强比是以马赫数 M 为参数的解析函数: 
2

2 1 11.1667 0.1667. p p M  反演测试中, 取 6 个样

本点, 波前马赫数分别为: M1=4,5,6,7,8,9, 对应的激

波前后压强比为: px,i, i=1,2,...,6. 共同构成两维空间

基础框架数据. 利用这一基础框架数据集(M1,i, px,i), 

应用全局优化关联方法, 当模型复杂度逼近 7 时, 可

得获得激波前后压强比这一变化规律的解析函数 , 

如图 5(a)所示. 模型复杂度是逼进精度的度量, 模型

复杂度越高, 相关函数误差越小.  

进一步, 考虑非理想气体条件下, 比热比也是

一个变量. 然后以马赫数 M 和比热比为参数进行双

变量关联. 反演测试取 30 个样本点, 波前马赫数依

次为 M1=4,5,6,7,8,9, 比热比取=1.0, 1.1, 1.2, 1.3, 1.4. 

由解析关系式, 可得激波前后压强比 px,i, i=1,2,..., 30.

这实际上是一个三维空间的基础框架数据集(i, M1,i, 

px, i). 利用这一基础框架数据集, 应用全局优化关联

方法, 当模型复杂度逼近 17 时, 可得反应激波前后

压强比这一变化规律的解析函数   2 1 2 1  p p  

  2
1 1 1 .   M  取不同的模型复杂度, 获得的不

同精度解析函数分布示意图由图 5(b)给出. 这两个算

例表明, 如果基础框架数据存在自己的解析函数, 那 
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图 5  (网络版彩图)泛函优化获得的不同精度解析函数分布示意图. (a) 单参数反演能力测试结果; (b) 双参数情形 
Figure 5  (Color online) The function distribution of functional optimization with different precisions. (a) Test results of its inversion ability 
with a single parameter; (b) test results of its inversion ability with two parameters. 
 
 

么这个函数是可以通过全局优化关联方法找到的.  

5.2  全局优化关联方法的精度评估 

为了评估基于风洞实验数据多维空间相关理论

建立的全局优化关联方法的精度, 本文首先依据两

个一维解析函数提供的基础框架数据, 然后应用全

局优化关联方法获得的两个算例的优化关联解析函

数, 进一步提供数据对比分析, 精度评估结果分别如

图 6 和 7 所示. 图 6 的红色曲线为光滑的目标曲线, 

蓝色曲线为应用关联算法得到的优化关联函数曲线. 

目标函数是光滑, 具有 8个极值点, 在提供 20个基础

测点的条件下, 与优化关联函数曲线的最大误差小

于 5%. 图 7 是一个具有间断的一维函数算例, 是气

体动力学中经典的激波管问题的压力分布. 本例同

样采用 20 个基础数据点, 红线表示目标函数, 蓝线

表示得到的优化关联函数. 由图 7 可见除了间断部位

的误差较大, 其他光滑部位的曲线符合良好. 这个算

例表明: 逼近间断面需要更稠密的数据点, 而极值点

常常是逼近误差的最大点部位.  

图 8 给出了一个在三维数据空间里评估优化关

联函数的算例. 本算例总共采用了 50 个基础数据测

点, 图中彩色透明曲面为目标曲面, 网格曲面为应用

数据关联算法得到的优化解析函数曲面. 考察的目

标曲面具有五个极值点, 但是没有间断. 对比两个曲

面可知, 应用全局优化关联算法获得的优化关联函

数具有比较理想的吻合程度. 这个算例进一步表明: 

提高极值点的逼近精度需要在该局部设置更稠密的 

 
 

图 6  (网络版彩图)光滑函数算例, 20 个基础框架数据点, 

红线为目标函数, 蓝线为优化关联函数 
Figure 6  (Color online) A test example of smooth functions with 20 
supporting points. The red curve indicates the target function, and the 
blue one representatives an obtained correlation function. 

 
数据点.  

依据图 8, 如果按一定的飞行高度给出静温和静

压关系曲线, 对于一定的飞行速度, 就可以获得低维

度的飞行空间曲线, 这就是不同飞行高度的飞行器

性能关联关系. 静温和静压关系在图 8 的自变量平面

上给定一条红色曲线, 对应着性能曲面上两条特定

曲线, 是一个双参数的关联函数. 图 8 性能曲面上的

红线表示目标函数, 蓝线表示优化得到的关联函数. 

对比两条曲线可见, 除了极值点部位的误差较大, 其 
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图 7  (网络版彩图)间断函数算例: 20 个基础框架数据点, 
红线为目标函数, 蓝线为优化关联函数 
Figure 7  (Color online) A test example of discontinuous functions 
with 20 supporting points. The red curve indicates the target function, 
and the blue one representatives an obtained correlation function. 

 

 
 
图 8  (网络版彩图)多个极值二维算例, 50 个基础数据点, 

曲面上红线为特定目标函数, 蓝线相应关联函数 
Figure 8  (Color online) A test example of 2-D functions with 50 
supporting points. The red curve on the meshed surface indicates the 
target function, and the blue curve on the smooth surface represen- 
tatives an obtained correlation function. 

 
他光滑部位都符合良好. 对比结果表明基础框架数

据距飞行走廊越近, 对于关联函数的影响就越大, 蓝

色曲线就越能逼近红色曲线. 其他远离飞行走廊的

基础框架数据也是有贡献的, 它们左右了关联曲线

的基本变化趋势.  

为了考察多维空间数据全局优化关联方法对高

维空间数据的关联能力, 本文利用一组经典的测试 

函数[5]在七维数据空间进行了测试评估, 表 1 给出了

七维空间数据关联函数的平均误差结果. 考察表 1 可

见: 在这个七维数据空间里, 假如飞行器性能参数分

布存在五个极值点, 那么依据 200 个支撑性基础框架

数据获得的整体优化关联函数的平均误差是 4.92%. 

如果飞行器性能参数分布仅有个极值点, 那么优化

关联函数的平均误差仅仅是 1.58%. 对比传统关联算

法, 全局优化关联函数的精度是相关令人鼓舞的. 一

般来讲, 对于一个飞行器型号, 在研发过程中总是在

用不同的风洞, 不断地开展试验. 所以, 这样获得的

关联函数能够最大限度地利用风洞实验结果, 并且

随着风洞试验数据的不断积累, 获得的数据关联规

律就越合理, 关联结果就越精确. 从这种观点看来, 

基于多维空间数据相关理论的全局优化关联方法具

有自进化和自提升能力.  

6  多维空间关联方法的初步应用 

为进一步考察多维空间实验数据相关理论及其

优化关联方法的适应性, 本文选取了空天飞机测力

模型(JF-F) 在三座超声速速风洞中(FD-06,  FL-1 和

FL- 2)5°攻角下的试验结果来构造基础数据框架[24]. 

试验数据共 24 个测试点, 其中第 1 座(FD-06)和第 2

座风洞(FL-1)均为 9个测试点, 第 3座风洞(FL-2)仅为

6 个实验点. 以马赫数和雷诺数作为两维空间度量, 

与航天飞机的任意一个气动力参数构成一个三维风

洞实验数据空间. 利用前述全局优化关联方法, 获得

了实验数据的关联函数, 应用该函数的预测结果如 
 

表 1  关联方法在七维空间中的预测误差随复杂度和测点

数分布图 a) 
Table 1  Prediction errors of the proposed correlation method for 
the problems with different number of extremes by different number 
of experiment points in 7 dimensional space 

实验测点 
极值点数 

1 2 5 10 

10 0.0752 0.121 0.124 0.125 
20 0.0429 0.0895 0.108 0.109 
50 0.0222 0.0541 0.0877 0.0978 

100 0.0192 0.0427 0.0603 0.0688 
200 0.0158 0.0304 0.0492 0.0528 
500 0.0111 0.0224 0.0311 0.0353 

1000 0.00735 0.0158 0.0248 0.0279 
2000 0.00407 0.0113 0.02 0.0227 

a) 表中极值点数表征了物理规律的复杂程度    
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图 9  (网络版彩图)空天飞机模型(JF-F)阻力系数的关联结果. (a) 应用第 2 座风洞实验数据预测第 3 座风洞的试验结果,  
(b)应用第 1, 2 座风洞实验数据预测第 3 座风洞的试验结果 
Figure 9  (Color online) The drag-coefficient correlation results of the aircraft JF-F. (a) Comparison of the predictions and observations of the 
third wind tunnel with the second one; (b) comparison of the predictions and observations of the third wind tunnel with the first and second one. 

 
图 9 所示, 其中 o 表示原始的风洞实验数据点(观测

值), p 表示利用关联方法得到的相应预测点. 图 9(a)

是利用第 2 座风洞的试验结果进行关联, 然后应用关

联函数预测第 3 座风洞的试验结果. 对比 o 点表示的

实验数据点和 p 点表示的关联预测点, 虽然两者的规

律性一致, 但数值差异还是比较较大的. 如果同时把

第 1 座风洞的数据也放入基础数据框架, 这等于加倍

信息量, 关联获得的第 3 座风洞结果的精度就得到了

明显改善(图 9(b)).  

气动参数的外推在实验数据关联方法的研究中

常常是必须的. 本文利用 3 座风洞的实验数据, 进一

步测试优化关联方法的外推能力 . 算例利用

M:0.6–2.0 范围的试验数据获得关联函数, 然后预测

第 3 座 M=2.5 时实验点的气动力系数值. 获得的关联

结果如图 10 所示, 其中 o 表示试验观测得到的数据

点, p 表示利用关联方法得到的预测点. 阻力系数预

测值与试验值的平均误差为 1.3%, 误差范围在

[0.02%, 4.9%]. 当然, 实际应用中的数据量应该更大

一些, 还可以根据需要的数据精度, 适量增加数据量

以提高关联精度. 本例应用实际风洞数据验证了多

空间实验数据相关理论及其优化关联方法的适应性. 

最后, 如果把飞行试验看作是在一个复现风洞中开

展的理想实验, 该风洞的来流条件就是飞行条件, 那

么在风洞实验数据的多维空间里, 天地试验数据的

关联关系等价于风洞数据之间的关联, 天地试验数

据的关联关系式仅仅是一个而已特例.  

7  结论与展望 

根据航空航天领域对于风洞实验数据天地关联 

 
图 10  (网络版彩图)空天飞机模型(JF-F)关联结果: 利用

M:0.6–2.0 基础数据预测 M 2.5 的阻力系数(0 攻角) 
Figure 10  (Color online) The correlation results of the aircraft JF-F. 
The prediction of drag coefficient at M 2.5 by the data of M: 0.6–2.0 
(with 0 angle of attack). 

 
方法研究需求, 本文提出了一种具有普适性的风洞

实验数据多维空间相关理论, 该理论揭示了风洞实

验数据之间的内在关联, 奠定了风洞实验数据全局

关联方法研究的基础. 基于实验数据多维空间相关

理论, 发展了一套具有进化特色的多维空间数据泛

函优化全局关联方法, 能实现多维空间数据的统一

关联, 获得具有全局最优特性的解析关联函数. 本文

进一步通过几个典型算例, 评估了全局关联方法的

关联能力、计算精度和可靠性. 最后采用航天飞机模

型的风洞试验数据, 验证了多维空间数据相关理论

与全局最优解析关联方法的适应性. 当然, 本文提出

的多维空间相关理论与关联方法, 需要一些关键性

基础数据的支撑, 对风洞模拟水平、数据的可靠性有

较高要求.  

研究结果表明: 高超声速风洞实验数据多维空
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间相关理论及其泛函优化全局关联方法能够更充分

地利用风洞实验数据, 获得更高精度的风洞实验数

据天地关联结果, 实现风洞试验数据到飞行状态的

天地关联. 该理论与方法的应用与推广对于提升我

国风洞群试验数据的利用效率, 发展新型空天飞行

器具有基础性支撑意义. 
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Multi-dimensional interrelation theory for hypersonic  
wind-tunnel experimental data and its correlation algorithm  
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China 

The progress on the ground to flight data correlation of aerodynamic forces and heat transfer for hypersonic vehicles 
is reviewed in this paper. The research approach and its limitation of the existing correlation methods are examined 
and discussed. In order to improve the performance of the data correlation, a new universal method so called the 
multi-dimensioanl interrelation theory, is proposed from which the nature of the wind-tunnel experimental data is 
revealed. Based on this theory, a correlation algorithm based on functional optimization is also developed to detect 
the inherent relations that, underly the multi-dimensional wind-tunnel experimental data. The practicability of the 
multi-dimensional interrelation theory, the capability of the proposed correlation algorithm and the accuracy of the 
obtained correlation fanctions are then examined and demonstrated respectively, with several typical test cases. These 
research results indicate that the multi-dimensional interrelation theory agrees well with physical phenomena, and its 
correlation algorithm can make use of hypersonic wind-tunnel experimental data effectively and the correlation 
function is capable of representing the underlying law of the experimental data in an analytical form. With the 
proposed theory and algorithm, one can expect to find a reliable correlation function with high accuracy for a given 
set of wind-tunnel experimental data. And such the progress on the ground to flight data correlation is of significant 
importance for developing advanced hypersonic vehicles. 
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