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基于移动最小二乘法的气动力数据建模方法

周志高，黄　俊，刘志勤，黎茂锋，李光伟
（西南科技大学 计算机科学与技术学院，四川 绵阳　６２１０１０）

摘要：针对一体化飞行器高度耦合的非线性气动问题，提出了一种基于移动最小二乘法的气动力数据建模方法；首先，对影

响模型精度的因素进行了分析；接着，在构建移动最小二乘模型时采用遗传算法获取最佳支撑域半径以及最佳影响因子β，提高

近似精度从而达到减少样本点的目的；得到泛化能力较强的气动力模型，并与偏最小二乘方法的建模结果进行对比；实验结果表

明：移动最小二乘法的建模效果优于偏最小二乘方法，预测误差较小，证明了将该方法应用于气动数据建模是可行的。

关键词：气动建模；移动最小二乘法；拟合；遗传算法
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０　引言

近年来高超声飞行器的优越性能使其成为各科技强国

研究的热点技术，而建立准确的气动力模型是飞行器工程

中进行飞行控制、稳定设计以及飞行仿真的重要基础和前

提［１］。目前投入应用的气动模型主要来自于风洞试验数据，

通过将气动力状态量和控制量以气动数据库表格的形式存

储，这样的数据库容量非常大，包含范围很广的飞行包线，

可以比较精确地模拟飞行器的整体非线性空气动力学。这

种方法通过数值计算和风洞试验手段来获得气动数据将会

耗费大量的时间、金钱、计算资源和人力，成本大［２］。因

此，对于研制成本和研制周期受限的飞行器来说，尽量减

少风洞试验状态，提高数据拓展使用有效性，在最少的试

验状态下，建立起建立准确的气动模型显得非常必要［３］。

本文采用具有局部拟合效果的移动最小二乘法 （Ｍｏｖ

ｉｎｇｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｍｅｔｈｏｄ，ＭＬＳＭ）来完成非线性气动力数据

拟合。１９８１年，移动最小二乘法由Ｌａｎｃａｓｔｅｒ和Ｓａｌｋａｕｓｋａｓ

提出［４］，用于数据拟合和曲面构造，而后又有许多学者对

其进行研究改进，其中陈美娟等［５６］在改进的移动最小二乘

法中选取带权重的正交函数作为基函数以及提出复变量移

动最小二乘法。崔小曼等［７］在改进的移动最小二乘法中引

入Ｔｉｋｈｏｎｏｖ正则化，对系数矩阵施加约束项从而得到精确

解，避免病态方程组的形成。于成龙等［８］利用遗传算法来

求取样本点最优支撑域半径，倪洪杰［９］则利用粒子群优化

算法来得到最优支撑域半径，冷亚洪［１０］利用对支撑域内抽

样点数寻优来获取最佳半径。

经实验研究发现，除了支撑域半径，权函数的选取对

模型的精度也会产生很大的影响。因此，本文在移动最小

二乘模型的基础上，以模型误差为优化目标，以支撑域半

径和权函数影响因子为优化设计变量，采用遗传算法对其

进行优化，得到最佳支撑域半径值和权函数影响因子，最

后代入气动力模型中验证模型结果的准确度。

１　基于 犕犔犛的气动力建模方法

１１　气动力建模简介

气动力数据建模的目的就是利用ＣＦＤ模拟数值计算的
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数据、动态风洞试验数据建立空气动力学数学模型和参数，

飞行器气动力和力矩系数一般是攻角数、马赫数、飞行高

度等状态参数的函数。即犆犻＝犳 （α，犕犪，犺，δ狕，…），式

中，犆犻表示飞行器各气动系数，α为攻角数，犕犪为马赫

数，犺为飞行高度，δ狕为俯仰舵偏角。

目前，飞行器的气动力建模方法主要有两个方面：１）

基于传统的物理特性建模，如多项式模型、三角函数模型

等。２）基于人工智能等新型技术的建模方法，常见的有ＢＰ

神经网络模型、Ｋｒｉｇｉｎｇ模型等。

１２　移动最小二乘近似原理

移动最小二乘法相比传统的最小二乘法引入了支撑域的

概念。如图１所示，球形区域表示支撑域，评估点只受支撑

域内的样本点的影响，并且距离越近的点对其影响程度越

高，这种方法有效解决了分段拟合不能局部化处理的缺点。

图１　支撑域散点示意图

具体原理如下，假设已知一系列离散样本点狓犻∈Ω （犻＝

１，２，３，…，犖）的函数值为犳 （狓犻），移动最小二乘法拟合函

数为φ （狓）可表示为 （本文原理性解释都以一维为例）：

φ（狓，珚狓）＝∑
犿

犻＝１

狆犻（珚狓）犪犻（狓）＝犘
犜（珚狓）犪（狓） （１）

式中，犪 （狓）＝ ［犪１ （狓），犪２ （狓），犪３ （狓），…，犪犿 （狓）］，

其中犪犻 （狓）为近似函数系数，其值会随狓不断变化；犘
犜

（珚狓）＝ ［狆１ （珚狓），狆２ （珚狓），…，狆犿 （珚狓）］，其中狆犻 （珚狓）是基

函数，一般选取普通单项式，犿 是基函数的个数。如在一

维问题中：

线性基：犘犜 （狓）＝ ［１，狓］，犿＝２

二次基：犘犜 （狓）＝ ［１，狓，狓２］，犿＝３

三次基：犘犜 （狓）＝ ［１，狓，狓２，狓３］，犿＝４

对于多维问题可以依次类推，本文将会依次对二维问

题和四维问题进行研究，随着问题个数增加，计算量也会

增加。

系数犪犻 （狓）的选取是使近似函数φ （狓）在计算点狓的

邻域内是待求函数犳 （狓）的最佳近似，而拟合函数φ （狓）

在所有节点的误差加权平方和为：

犑＝∑
犖

犻＝１

狑（狓－狓犻）［φ（狓，狓犻）－犳（狓犻）］
２
＝

∑
犖

犻＝１

狑（狓－狓犻）∑
犿

犼＝１

狆犼（狓犻）犪犼（狓）－犳（狓犻［ ］）
２

（２）

　　对Ｊ求最小值，有：

犑

犪
＝０ （３）

　　由矩阵形式表示可得：

犃（狓）犪（狓）＝犅（狓）犳（狓） （４）

　　因此系数向量犪 （狓）为：

犪（狓）＝犃－
１（狓）犅（狓）犳（狓） （５）

式中：

犃（狓）＝犘
犜（狓）犠（狓）犘（狓） （６）

犅（狓）＝犘
犜（狓）犠（狓） （７）

犳（狓）＝ ［犳（狓１），犳（狓２），…，犳（狓犖）］
犜 （８）

　　将式 （５）代入式 （１）后，我们可以得出拟合函数为：

φ（狓）＝犘
犜（狓）犪（狓）＝犘

犜（狓）犃－１（狓）犅（狓）犳（狓） （９）

　　在 ＭＬＳ拟合函数求解中，为了保证矩阵犃可逆，要求

支撑域内至少有犿个样本点，可以设置合适的支撑域半径。

式 （２）中，狑 （狓－狓犻）称为权函数，其只与样本点和预测

点的距离有关，即只有在预测点周围某邻域内有值。一般

常用的权函数有：高斯函数如式 （１０）所示，五次样条函

数如式 （１１）所示，指数函数如式 （１２）所示。

狑（狉）＝

犲－狉
２

β－犲
－β

２

１－犲
－β

２ ，０≤狉≤１

０，狉＞
烅

烄

烆 １

（１０）

狑（狉）＝
１－１０狉

３
＋１５狉

４
＋６狉

５，０≤狉≤１

０，狉＞｛ １
（１１）

狑（狉）＝
犲－

狉

（）α
２

，０≤狉≤１

０，狉＞｛ １
（１２）

式中，狉＝
｜狓－狓犻｜
犱

，｜狓－狓犻｜表示评估点狓与样本点狓犻

之间的距离，犱为支撑域半径。

权函数的选取对拟合精度的影响很大［１１］，如图２所示，

曲线越平缓，权函数的全局性越强，而曲线越陡峭，权函

数的紧支撑性越强。支撑域内各样本点对预测点的贡献程

度也会随权函数的不同而不同，从而会影响模型准确度。

图２　权函数的全局性

２　移动最小二乘模型优化算法

在 ＭＬＳ近似方法中，支撑域半径的选取以及权函数选

择直接影响其对样本点的拟合精度［１１１２］，如果支撑域半径

太大，不能体现局部性，而支撑域半径太小，则会使矩阵

Ａ不可逆或者病态。目前主要有两种方法来确定支撑域半

径，其中一种是根据经验公式来确定一个相对较优的值；

另外一种是在经验公式的基础上对支撑域半径进行优化，

进而得到最佳支撑域半径值。
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由以上分析可知，支撑域半径影响拟合精度的本质是

改变了支撑域内所包含的样本点数，而权函数的选择则改

变了不同样本点对评估点的影响程度。因此，为了得到较

高精度的气动模型，本文选取高斯函数作为权函数，以高

斯权函数影响因子β和支撑域半径为优化设计变量，通过留

一法计算出模型误差，并将其作为优化目标，再采用遗传

算法对优化模型中设计变量进行优化搜索，直至达到结束

条件。

具体算法步骤如下：

１）将气动力数据集划分成均匀训练集和均匀测试集，

确定训练集中的节点数犖、测试集中的节点数犕。

２）选取高斯权函数为权函数，并确定影响因子β的优

化范围为 ［１，９］，在这个范围中可以寻求合适的β来保证

局部拟合效果。

３）根据经验公式确定支撑域半径犱的优化范围 ［犱ｍｉｎ，

犱ｍａｘ］，经验公式如下：

犱＝狊犪犮犾犲×犮 （１３）

式中，狊犮犪犾犲是大于１的常量，可根据实验效果进行调整，犮

是均匀样本点间的距离。

４）将训练集中的初始样本点依次代入 ＭＬＳ模型中，

通过留一法循环计算出训练集中各节点的预测值φ（狓犻），同

时确定优化模型如下：

ｍｉｎ犲＝∑
犖

犻＝１

［φ（狓犻）－犳（狓犻）］
２

狊．狋．犱ｍｉｎ≤犱≤犱ｍａｘ，１≤β≤
烅
烄

烆 ９

（１４）

式中，犲为移动最小二乘模型计算值与真实值的残差平方

和，其值越小表示 ＭＬＳ模型精度越高。

５）以式 （１４）为优化模型，设置种群大小、迭代次

数、编码方式等参数，采用遗传算法获取最优支撑域半径犱

和最优权函数影响因子β。

６）基于优化时使用的训练样本集合，将最优支撑域半

径犱和最优权函数影响因子β代入模型中，得到所求解的气

动力模型。

算法流程图如图３。

３　算例及其结果分析

本文忽略了雷诺数、侧滑角以及升降舵的影响，采用

数值计算得到的数据进行建模。对应实验数据有：俯仰舵

偏角δ狕＝ －２０°、－１５°、－１０°、－５°、０°、５°、１０°、１５°、

２０°，飞行高度犺＝０、１０、２０、３０、４０、５０ （单位：ｋｍ），

Ｍａ＝２、４、６、８、１０、１２、１４、１６、１８、２０，α＝－１５°～

１５°（共３１组）。因而共有９×５×１０×３１＝１３９５０个状态数

据样本点。

为了验证 ＭＬＳ模型经优化后模型精度的提升 （记为改

进模型），同时为了减少计算时间，首先考虑在俯仰舵偏角

δ狕＝０°、飞行高度犺＝０ｋｍ情况下，对攻角数α、马赫数

Ｍａ和气动系数之间的关系建模。此时包含３１×１０＝３１０个

状态数据点，将样本数据集均匀划分成训练集和测试集，

保证节点之间的距离相等，其中训练集样本用于移动最小

图３　算法流程图

二乘建模计算。

通过 ＭＬＳ模型预测一个评估点主要经过两次计算，一

是依次计算评估点与训练样本点的距离犱，通过权函数公式

可以得到权值矩阵犠；二是基于训练样本计算出基函数

犘犜。最后利用式 （６）～ （９）可以计算出对应评估点的预

测值。其中由经验公式选取支撑域半径值的方式得到的

ＭＬＳ模型称为经验模型，而改进模型则是经过寻优算法求

得最佳设计变量值。

将改进模型分别用来预测训练集和测试集中的数据点，

并对比经验模型得到的预测结果对比结果如表１所示，定

义当前模型预测误差计算公式如下：

犈＝∑
犖

犻＝１
φ（狓犻）－犳（狓犻［ ］）

２ （１５）

表１　模型优化前后预测误差对比

气动系数 ＣＡ ＣＮ Ｃｍｚ

经验模型
ａ １．００×１０

－０３
４．４３×１０

－０４
１．４９×１０

－０２

ｂ ２．４６×１０
－０４

７．２４×１０
－０５

２．３９×１０
－０３

改进模型
ａ １．０２×１０

－０４
６．８２×１０

－０５
２．２９×１０

－０３

ｂ ６．３８×１０
－０７

７．６８×１０
－０６

２．１４×１０
－０４

表１中，犪、犫分别表示模型在测试集和训练集中的预

测误差，从表中可以看出，改进模型在轴向力系数犆犃、法

向力系数犆犖 和俯仰力矩系数犆犿狕上有着更好的预测效果，

并且 ＭＬＳ模型在测试集上也有较好的预测效果，表明了移

动最小二乘法建立的模型具有一定的泛化能力。

参考文献［１３］中基于偏最小二乘法 （ＰＬＳ）的建模方

法。一般来说，多项式模型的项数越多，模型项中信息保
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留度也就越大，进而更能反应出真实模型。为了形成对比，

本文采用与移动最小二乘法中基函数相同次数的多项式进

行主成分分析 （ＰＣＡ），通过留一法交叉验证确定主成分个

数，得到了对比结果。

图４和图５给出了两种建模方法关于３种气动系数的建

模结果对比。其中 “ＥｒｒＣＡ”表示轴向力系数在对应样本点

的预测误差值，可以看出偏最小二乘法的建模结果出现明

显偏差，并且移动最小二乘法的建模结果整体上优于偏最

小二乘法。图６和图７是移动最小二乘法建模结果和偏最

小二乘法建模结果对测试集上样本点的预测，同样可以看

出偏最小二乘模型中轴向力系数的预测结果有明显误差。

图４　移动最小二乘法建模结果

从图中可以看出，对训练集和测试集上的样本点进行

预测时，移动最小二乘法建立的模型都表现的更准确。如

式 （１６），移动最小二乘法的系数为节点狓的函数，并且由

式 （６）可知犪（狓）融入了权函数带来的局部拟合特性，因

而在相同次数的多项式拟合中，移动最小二乘法的建模效

果要优于偏最小二乘法。偏最小二乘法拟合方程式的系数

犪犻为常数，同时会根据主成分个数删掉一些信息保留度小

的项，因此在偏最小二乘法在计算量上要明显小于移动最

图５　偏最小二乘法建模结果

小二乘法。 图６　移动最小二乘法预测建模结果及误差
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图７　偏最小二乘法预测建模结果及误差

φ犕犔犛（狓，珚狓）＝∑
犿

犻＝１

狆犻（珚狓）犪犻（狓）＝犘
犜（珚狓）犪（狓）

φ犘犔犛（狓，珚狓）＝∑
犿

犻＝１

狆犻（珚狓）犪犻＝犘
犜（珚狓）

烅

烄

烆 犪

（１６）

为了得到适用于大空域、宽速域的气动模型，以飞行

高度犺、俯仰舵偏角δ狕、攻角数α、马赫数 Ｍａ为自变量，

将所有实验数据分为训练数据集和测试数据集，由于参与

计算的样本点个数以及问题维数增加，使得优化需要的时

间过长。因此在有４个输入情况下的气动建模算例中略去

了模型优化步骤，直接利用经验公式确定支撑域半径及影

响因子β，得到适用于飞行高度为０～５０ｋｍ、飞行马赫数在

２～２０ｍａｃｈ的气动力模型。图８给出了４个输入情况下的

的气动系数建模预测结果。为了方便展示，以攻角数α为狓

坐标，以马赫数 Ｍａ为坐标，在同样攻角和马赫上会存在不

同飞行高度和俯仰舵偏角的响应值，并以平面图展示各个

样本点的预测误差。从图中可以看出，建立的气动模型预

测误差较小，效果较优，满足现代飞行器对宽速域和大空

域的需求。

４　结束语

本文利用某飞行器多次飞行仿真的气动力数据作为实

验数据，将移动最小二乘法应用于气动力数据建模。考虑

到移动最小二乘法的拟合精度对支撑域半径以及权函数比

图８　四变量输入情况下的建模预测结果

较敏感，提出了一种优化算法。首先以攻角数和马赫数为

自变量进行建模，经过实验研究分析，确定支撑域半径和

影响因子β的优化范围，接着通过遗传算法获取全局最优设

计变量。经算例验证，优化后得到的移动最小二乘模型精

度有明显提高，且该方法与偏最小二乘方法相比预测数值

也更准确。最后以攻角数、马赫数、飞行高度、俯仰舵偏

角为自变量进行建模，由于计算量大，跳过优化步骤，其

预测误差也较小，得到的模型能满足 “大空域、宽速域”

的气动模型要求。移动最小二乘法的建模效果整体上优于

偏最小二乘法，但移动最小二乘法的计算时间却明显长于

偏最小二乘法，尚有待研究。

参考文献：

［１］原智杰，张公平，崔　茅，等．基于神经网络的气动参数预测

［Ｊ］．航空兵器，２０２０ （３）：１ ６．

［２］王文正，桂业伟，何开锋，等．基于数学模型的气动力数据融

合研究 ［Ｊ］．空气动力学学报，２００９，２７ （５）：５２４ ５２８．

［３］李学伟．基于风洞试验数据的飞行器气动力辨识方法研究

［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２０１０．

［４］ＬａｎｃａｓｔｅｒＰ，ＳａｌｋａｕｓｋａｓＫ．ＳｕｒｆａｃｅｓＧｅｎｅｒａｔｅｄｂｙ Ｍｏｖｉｎｇ

ＬｅａｓｔＳｑｕａｒｅｓ Ｍｅｔｈｏｄｓ ［Ｊ］．ＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓｏｆＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，

１９８１，３７ （１５５）：１４１ １５８．
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［５］陈美娟，程玉民．改进的移动最小二乘法 ［Ｊ］．力学季刊，

２００３ （２）：１２０ １２６．

［６］程玉民，彭妙娟，李九红．复变量移动最小二乘法及其应用
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代理模型方法 ［Ｊ］．航空计算技术，２０１３，４３ （１）：８５ ８８．

［９］倪洪杰．基于移动最小二乘和粒子群算法的快速全局优化算法

［Ｊ］．机电工程，２００８ （４）：５２ ５４．

［１０］冷亚洪．移动最小二乘代理模型支持域半径的优化方法 ［Ｊ］．

计算机科学，２０１６，４３ （Ｓ１）：９５ ９８．

［１１］金向阳．基于移动最小二乘法的人工关节三维曲面拟合研究

［Ａ］．中国自动化学会．第２９届中国控制会议论文集 ［Ｃ］．

２０１０：５５１０ ５５１３．

［１２］郭春贤．移动最小二乘法的快速算法及其应用 ［Ｄ］．重庆：

重庆大学，２０１６．

［１３］何开锋，钱炜祺，张　勇，等．偏最小二乘法在气动数据建
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（上接第１６０页）

两个温度测点分别是２４．３℃ （Ｔ１）和２１．７℃ （Ｔ２），二者

温度差异与优化状态后的地面试验接近，证明优化后的方

案更加合理。

图７　贮箱温控点温度 （飞行试验）

飞行器壳体表面空气温度最低约－３３℃，飞行器壳体

中心部位 （靠近贮箱）内空气温度变化如图８所示，ＩＩ象限

和ＩＶ象限的温度差异最大约４．５℃

图８　壳体内垂直温度梯度 （飞行试验）

综合分析飞行试验数据可知：真实环境中，舱内空气

稀薄，垂直方向上壳体内温度梯度小于地面试验结果，实

际温控效果要好于仿真试验和地面试验结果，系统设计方

案可行。

４　结束语

本文针对高空长航时飞行器在低温环境中对燃料贮箱

进行温度控制的功能需求，以及工程中对温控功能的重量、

体积、功率、可靠性，以及工程可实现性提出的要求，开

展温控系统设计和优化。系统设计中对温控模式的选择、

加热组件、隔热组件，以及加热控制电路进行了设计，并

通过理论仿真对温控效果进行了分析。

通过地面试验发现理论计算与地面试验存在较大差异，

尤其是飞行器壳体内温度分布在垂直方向上存在较大温度

梯度变化，为了优化温控效果，将燃料贮箱的安装位置进

行了优化设计。

通过飞行试验，发现实际飞行效果优于地面环境试验结

果，进一步验证了理论分析和地面试验对温控效果的预估。

在电路设计时，采用１００Ｖ高压供电和Ｃ－ＭＯＳ继电

器控制，有效减轻设备重量。在进行加热组件、隔热组件

选择时，通过系统仿真和工程模装等手段，对系统进行优

化，做到功能、性能和工程可实现性最优。

但是，本方案设计时并未充分考虑飞行器内部设备发

热等因素，尤其是发动机工作阶段的热环境更加复杂多变，

势必对温控效果造成影响。同时，在飞行试验也发现飞行

器长时间飞行过程中，太阳辐射会使得飞行器表面加热效

果较为可观，从而影响到飞行器内部温度分布等。上述问

题还需后续改进和优化设计，已取得更好的温控效果。

参考文献：

［１］过九．通信卫星的热控制技术．中国空间科学技术 ［Ｊ］．

１９９０ （１）：４５ ５１．

［２］张忠利．姿控发动机热防护研究 ［Ｊ］．火箭推进，２００８ （６）：

１７ ２２．

［３］尚永爽，赵秀丽，孟　上．航空装备综合地面健康管理系统研

究 ［Ｊ］．电子测量技术，２０１０ （９）：１１０ １１３．

［４］李运泽，等．航天器热控系统的可靠性设计与分析 ［Ｊ］．中国

工程科学，２００７ （７）：５３ ５７．

［５］李佳超，梁国柱．运载火箭低温推进剂热管理技术及应用进展

分析 ［Ｊ］．宇航总体技术，２０１７ （２）：５９ ６３．
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