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基于多项式响应面MDOE的
低速风洞试验方法研究
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摘 要：现有的基于各类统计模型的现代试验设计（MDOE）方法存在计算量大、建模较复杂导致整体风洞试验效率下降的

不足。针对这一问题，本文提出一种将多项式响应面模型与现代试验设计相结合的优化设计方法。采用中心复合设计在自

变量区间中划分试验点并进行风洞试验获取气动力，利用最小二乘法确定多项式待定系数，构建响应面模型，并进行方差分

析及显著性检验，最后选取了5个传统单变量（OFAT）方法试验点检验响应面模型的拟合精度。结果表明，与传统单变量风

洞试验方法相比，本文提出的基于多项式响应面MDOE的低速风洞试验方法具有建模容易、计算量较小、预测校准的优点，

可使试验样本点减少50%左右，能够有效提升风洞试验效率。
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一直以来，风洞试验研究都是探索飞行器气动机理、验

证气动理论和优化气动设计采用的主要手段之一[1]。目

前，风洞试验普遍采用的试验方法是调整风洞流场各参数

到预定值，然后在只改变模型的一个变量（如俯仰角），同时

锁定试验模型其余姿态变量的条件下，获取随该变量变化

的 模 型 气 动 性 能 ，这 就 是 传 统 的 单 变 量（OFAT）方 法 。

OFAT 方法是一种基于数据、以数据为中心的方法，需要进

行的风洞试验次数较多而导致试验成本高效率低[2]。

1997 年，美国国家航空航天局（NASA）兰利研究中心 

Deloach[3]首次将现代试验设计（MDOE）方法应用到风洞试

验领域，减少了试验样本点和吹风时间。MDOE 方法与一

次只改变一个自变量的 OFAT 方法不同，MDOE 方法一次

要改变两个或两个以上的自变量，通过合理划分试验点，达

到缩短试验周期的目的[4]。

国外 Underwood[5]在 NASA 兰利研究中心对跨声速风

洞进行了基于方差分析模型的 MDOE 方法壁压校准研究，

提高了试验效率和校准精度。Rhode[6]利用基于稳健回归

模型的 MDOE 方法和 OFAT 方法分别对风洞进行校准，前

者有效拓宽了风洞运行包线内的校准范围并降低了校准周

期和成本。Deloach[7]在 NASA 兰利研究中心统一规划风洞

采用基于克里金模型的 MDOE 方法改进导弹类模型风洞

试验质量和生产率问题，与 OFAT 方法相比，MDOE 方法在

确保数据精度的情况下，缩短了试验周期。Landman[8]利用

MDOE 方法结合径向基模型，开展了天平校准研究，结果表

明，MDOE 方法校准所需的加载量较 OFAT 方法大幅减少，

MDOE 方法校准点和验证点准度较好。国内唐志共等[9]提

出了基于三角级数模型的 MDOE 方法，并开展了风洞试

验，结果表明，该方法能满足模型预测精度，减少试验样本

点。张江等[10]针对飞行器气动规律存在多变量耦合的情

况，提出了基于非参数模型的 MDOE 方法，研究表明，该方

法所需的试验点要少于 OFAT 方法的试验点，且构建的模

型能较为准确地反应飞行器气动规律。MDOE 方法基于试

验数据建立统计模型来获取飞行器气动规律，现有的基于

各类统计模型的 MDOE 风洞试验方法[11-17]，尽管能有效减

少试验样本点数量，但由于统计模型表达式复杂，求解较为

困难，从而导致整体风洞试验效率并未明显提高。

因此，本文进行了基于多项式响应面 MDOE 的低速风

洞试验方法研究，通过中心复合设计方法选取少量试验点，

建立二阶多项式响应面模型。同时，加入 OFAT 方法试验

点验证模型的拟合精度。结果表明，与传统单变量方法相
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比，基于多项式响应面 MDOE 的风洞试验方法，能减少试

验样本点和模型拟合时间，有效地提升风洞试验效率。

1 多项式响应面 MDOE 方法
1.1 多项式响应面模型

多项式响应面模型是拟合自变量和因变量关系的一种

代理模型，可以通过计算多组数据构建近似模型来确立其

响应关系，在工程试验优化中应用广泛，具有建模容易、计

算量较小、预测较准的优点[18]。本文采用多项式响应面模

型拟合自变量和响应变量的关系，其表达式为

C = c0 +∑
i = 1

n

ci xi +∑
i = 1

n ∑
j = i

n

cij xi xj （1）

式中，C 为设计变量 x 的响应函数；c0，ci，cij（i = 12n ; j =

in）为多项式的待定系数，共(n+ 1) (n+ 2) 2个。

1.2 MDOE 方法

1.2.1 区间分层

试验以某飞行器机身作为试验对象，选取以下典型状态

及控制参数范围：试验风速为 16m/s，试验俯仰角 α=-20°~

20°，偏航角β=0°~20°，根据 OFAT 方法划分出试验样本点，如

图 1 所示，其中红点为试验状态。

为了避免多项式响应面模型中增加高阶项，引入区间

分层技术，将俯仰角区间划分为两层，如图 2、表 1 所示。

1.2.2 试验点数量

多项式响应面模型的阶次和试验精准度要求是确定试

验样本点数量的关键。每个俯仰角区间，多项式的项数要

求不多于构建多项式响应面模型所需的试验点数量，最少

试验点数量用式(2)计算

p =
(d + k)!

d!k!
（2）

式中，p为多项式项数；d为多项式阶次；k为多项式元数。

由于飞行器气动规律一般为非线性，为了获得较为准

确的响应面，采用二阶多项式响应面模型来逼近。本文用

二元二次多项式响应面模型对两个区间进行建模，即 k = 2，

d = 2，最小试验点数量代入式(2)得 p = 6。由于多项式响应

面模型中存在对模型精度影响较大的点，这些点会引起 

“杠杆效应”，放大整个多项式响应面模型的误差，因此需要

增加部分点改善杠杆效应。为保证响应面预测值在平均

95% 置信概率水平下与自变量空间中任一点的真实结果不

出现显著差异，试验点数量 N需要满足[4]

N = 1.625p （3）

在本文设计的试验中，一个二维数据空间需达到 10 个

（N=1.625×6=9.75）就可以使预测值落在 95% 置信区间内。

得出自变量空间试验样本点数量，需要进行试验设计

确定试验点取值，使多项式响应面有较好的拟合精度。

1.2.3 试验点分布

中心复合设计由 Box 和 Wilson 于 1951 年提出，中心复

合设计(CCD)方法能够估计线性以及二阶交互项的效应，

是一种高效的试验设计方法[19]。本次试验采用 CCD 对经

过区间分层后的设计空间进行划分，由于区间一和区间二

均有 10 个试验样本点，所以依据设计中心能抑制预测方

差，将在中心处进行两次试验。图 3 共有 15 个点，其中 5 个

点重复了两次，点旁边的数字表示重复次数，因此总共 20

个试验点。

图 1　OFAT 方法试验样本点分布图

Fig.1　Distribution of experiment sample points by

OFAT method                                    

表1 区间分层

Table1 Interval stratification

区间

区间 1

区间 2

α/（°）

低

-20

0

高

0

20

β/（°）

低

0

0

高

20

20

图 2　区间分层

Fig.2　Interval stratification
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2 试验设备
（1） 风洞

本次试验在中国直升机设计研究所气动试验台进行，

试验台是一座 8m×6m 开口直流式低速风洞。试验段风速

范围为 5~50m/s，局部气流偏角△α≤ 0.5°，△β≤ 0.5°，湍流度

ε≤ 0.5°。

（2） 模型

本次试验风速为 16m/s，俯仰角α=-20°~20°，偏航角β=

0°~20°，试验对象为某飞行器机身模型，模型试验在低速风

洞中进行，为后续模型样机研制提供技术支持，同时为计算

流体力学（CFD）及飞行动力学分析提供技术参考。

（3） 数据采集

依据选取的试验样本点，采集各试验状态下模型作用

在天平上的气动力（阻力、升力和侧向力），数据采集设备使

用六分量盒式天平测量模型气动力，试验风速稳定后，控制

模型俯仰角和偏航角到达试验点状态，采集天平信号，每个

状态下保证获取 10s 稳态数据。

3 多项式响应面建模及分析
3.1 多项式响应面模型构建

广泛采用的一种建模函数形式是二次多项式响应面，

气动力可以采用一个二元二次多项式表示。气动力响应面

模型的表达式为

C =C00 +C10α +C01 β +C11αβ +C20α
2 +C02 β

2 （4）

式中，C 为气动力；α，β分别为俯仰角和偏航角；C00，C10，C01

等为多项式方程的 6 个待定系数。

为简化待定系数求解，需将俯仰角和偏航角进行编码

归一化[15]

σ͂ =
σ - σmax

σmax - σmin

（5）

式中，σ͂是自变量参数 σ对应的归一化参数，由式(5)可知

σ͂Î[01]。

依据归一化后的参数，采用最小二乘法求解多项式响

应面模型的待定系数，得出两个试验区间的 Xv、Yv、Zv分别为

阻力、升力和侧向力的多项式响应面模型方程

（1） 一区间（俯仰角α=-20°~0°）

Xv= -11.157+0.102α+0.142β－0.00427α²－0.01044β²+

      0.01359αβ

Yv= -8.10－0.117α+0.655β+0.00177α²－0.0106β²+0.0379αβ

Zv=-0.91－0.005α－0.204β+0.008α²+0.0022β²+0.0237αβ

（2） 二区间（俯仰角α=0°~20°）

Xv=10.752+0.2807α+0.0436β－0.0177α²－0.00694β²－

      0.008477αβ

Yv=-7.794+0.8412α+0.1362β－0.01976α²+0.01869β²－

     0.0134αβ

Zv=-0.27+0.381α－0.324β－0.0212α²+0.0056β²－

        0.01386αβ

多项式响应面模型在区间交接处(俯仰角为 0°)时的拟

合误差存在部分差异，为确保响应面模型的连续性，只能选

用一区间或二区间中的一个模型。由于一区间的拟合误差

相较于二区间更小，因而将 0°俯仰角归入一区间，升力、阻

力和侧向力的最终响应面模型如图 4 所示。

3.2 方差分析及显著性检验

基于多项式响应面 MDOE 方法建立响应面模型后，采

取方差分析及显著性检验，验证响应面模型的可靠性以及

各变量之间的显著程度[16]。在置信度为 0.05 的情况下，得

到 机 身 气 动 力 响 应 面 模 型 的 方 差 分 析 表 ，见 表 2~ 表 4 

(AdjSS、AdjMS、F、P 分别为调整平方和、离差平方和、检验

统计量和显著性水平)。

各气动力响应面模型的 P 值均小于 0.05，所以模型为

“高度显著”，验证了模型的可靠性。同时，观察各项效应的

显著性，可以看出俯仰角在升力响应面模型中高度显著（P＜

0.05），偏航角、偏航角×偏航角在侧向力响应面模型中高度

显著，俯仰角、偏航角、俯仰角×俯仰角在阻力响应面模型中

高度显著。

3.3 模型验证

在 β=0°的多项式响应面模型上选取 5 个 OFAT 方法试

验点检验其是否能够落在拟合曲线的 95% 置信区间内，验

证多项式响应面模型的有效性，检验结果如图 5 所示，其中

图 3　CCD 方法试验点分布图

Fig.3　Distribution of experiment points by CCD method
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红色曲线代表上下置信区间，蓝色曲线代表本试验拟合曲

线，黑点代表 OFAT 方法检验点。

表2 阻力响应面模型方差分析（ANOVA）

Table 2 Analysis of variance（ANOVA）table for resistance

response surface model                        

来源

模型

线性

俯仰角

偏航角

平方

俯仰角×俯仰角

偏航角×偏航角

交互效应

俯仰角×偏航角

误差

合计

自由度

5

2

1

1

2

1

1

1

1

9

14

AdjSS

133.897

71.272

27.528

43.743

62.053

59.305

2.749

0.572

0.572

12.673

146.57

AdjMS

26.7794

35.6359

27.5284

43.7434

31.0267

59.3045

2.7489

0.5719

0.5719

1.4081

—

F

19.02

25.31

19.55

31.07

22.03

42.12

1.95

0.41

0.41

—

—

P

0

0

0.002

0

0

0

0.196

0.54

0.54

—

—

图 4　气动力响应面模型

Fig.4　Response surface models of force

表3 升力响应面模型方差分析（ANOVA）

Table 3 Analysis of variance（ANOVA）table for resistance

response surface model                        

来源

模型

线性

俯仰角

偏航角

平方

俯仰角×俯仰角

偏航角×偏航角

交互效应

俯仰角×偏航角

误差

合计

自由度

5

2

1

1

2

1

1

1

1

9

14

AdjSS

320.178

279.392

254.349

25.043

0.198

0.116

0.082

40.588

40.588

64.275

384.453

AdjMS

64.036

139.696

254.349

25.043

0.099

0.116

0.082

40.588

40.588

7.142

—

F

8.97

19.56

35.61

3.51

0.01

0.02

0.01

5.68

5.68

—

—

P

0.003

0.001

0

0.094

0.986

0.901

0.917

0.041

0.041

—

—

表4 侧向力响应面模型方差分析（ANOVA）

Table 4 Analysis of variance（ANOVA）table for lateral

force response surface model       

来源

模型

线性

俯仰角

偏航角

平方

俯仰角×俯仰角

偏航角×偏航角

交互效应

俯仰角×偏航角

误差

合计

自由度

5

2

1

1

2

1

1

1

1

9

14

AdjSS

293.024

201.908

42.416

159.492

88.849

87.207

1.642

2.267

2.267

47.877

340.902

AdjMS

58.605

100.954

42.416

159.492

44.424

87.207

1.642

2.267

2.267

5.32

—

F

11.02

18.98

7.97

29.98

8.35

16.39

0.31

0.43

0.43

—

—

P

0.001

0.001

0.02

0

0.009

0.003

0.592

0.53

0.53

—

—
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从图 5 中看出，基本所有的点都能落入 95% 置信区间

内，说明基于多项式响应面 MDOE 方法构建的响应面模型

精度足够。

4 结论
本文提出一种基于多项式响应面 MDOE 的低速风洞

试验方法，通过中心复合设计划分少量试验样本点，建立具

有较高精度的二次多项式响应面模型，验证了多项式响应

面 MDOE 方法在风洞试验领域的可行性，并得出了以下

结论：

（1） 与 传 统 单 变 量 方 法 相 比 ，通 过 多 项 式 响 应 面

MDOE 方法对风洞机身试验进行优化设计，具有建模容易、

计算量较小、预测较准的优点，使风洞试验样本点减少了

50%，显著提高了试验效率。

（2） 风洞试验结果通过多项式响应面模型表示，能任

意获得自变量空间内试验样本点响应值，通过以点带面，可

插值得到更多的数据。

（3） 方差分析及显著性检验结果表明，基于多项式响

应面 MDOE 方法构建的模型，能有效反应出俯仰角和偏航

角对飞行器基本气动特性的影响规律。
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Abstract: The existing modern design of experiment (MDOE) methods based on various statistical models have a 

large amount of calculation and complex modeling, which leads to a decrease in the efficiency of the overall wind 

tunnel test. In order to solve this problem, an optimization design method combining polynomial response surface 

model with modern design of experiment is proposed in this paper. The central composite design was used to divide 

the test points in the independent variable interval and the wind tunnel test was carried out to obtain the aerodynamic 

force. The polynomial undetermined coefficients were determined by the least square method, and the response 

surface model was constructed. The analysis of variance  and significance test were carried out. Finally, five 

traditional single variable (OFAT) method test points were selected to test the fitting accuracy of the response surface 

model. The results show that compared with the traditional univariate wind tunnel test method, the low-speed wind 

tunnel test method based on polynomial response surface MDOE proposed in this paper has the advantages of easy 

modeling, small calculation amount and prediction calibration, which can reduce the test sample points by about 50% 

and effectively improve the efficiency of wind tunnel test.

Key Words: polynomial response surface model; MDOE; wind tunnel test; central composite design; analysis of 

variance
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