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基于机器学习的高速飞行器双曲率前缘气动热预测方法 1 

杨帆 1,2，林明月 1,2,，胡宗民 1,2，罗长童 1,2 

（1. 中国科学院  力学研究所高温气体动力学国家重点实验室，北京  100190；2. 中国科学院大学工程科学学院，北京  100049) 

*通信作者   E-mail： linmingyue@imech.ac.cn 

摘要  高超声速气动热预测技术是高超声速飞行器发展的关键技术之一，气动热环境的精准预测对飞行器热防护系统

设计以及气动布局优化具有重要意义。为快速获取高超声速飞行器表面热流分布，缩短飞行器设计周期，基于具有广

义可分离特性、可实现强非线性数据快速建模的多层分块(MBB)算法，提出了一种针对高速飞行器双曲率前缘气动热

分布的快速预测方法。通过数值计算获得双曲率前缘驻点区的气动热分布作为训练集数据，基于 MBB 算法给出了预

测热流分布的显式表达式。对公式预测结果的统计分析显示，公式预测值与测试集数据的偏差在 2%以下，表明本文

提出的公式具有较高的预测精度。进一步，将热流分布公式外推，验证了机器学习公式在不同几何外形下的适用性。

在双曲率前缘构型的防热设计及气动外形优化阶段，本文提出的公式可实现气动热环境的精准快速预测。 

关键词  高超声速流动；气动热；多层分块算法；快速预测方法；驻点热流；双曲率前缘  
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Fast prediction method of aero-heating of bi-curvature leading edge based on the 

machine learning 
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（1. State Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, CAS, Beijing 100190, China  

2. School of Engineering Science, University of Chinese Academy of Sciences, Beijing 100049, China 
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Abstract  The prediction technology of hypersonic aero-heating is one of the key technologies for the development of high-

speed vehicles. Developing a fast method of prediction for the hypersonic thermal environment is of great significance to the 

design of thermal protection system (TPS) and aerodynamic optimization. In order to obtain the heat flux distribution on the 

surface of hypersonic vehicles quickly and to shorten the vehicle design cycle, a fast prediction method for the aerothermal 

environment of the bi-curvature leading edge of hypersonic vehicles is proposed based on the multi -level block building 

(MBB) algorithm. MBB algorithm is characterized by generalized separable which can fa st model strong nonlinear data. First, 

numerical simulations are conducted to obtain the database composed of the aero-heating data of the bi-curvature leading 

edges of the vehicles in the training set. Based on the MBB algorithm, an explicit expression fo r predicting the distributions of 

heat flux is given. Results of statistical analysis show that the deviation between the predicted value and the sample value is 

less than 2%, indicating that the formula proposed in this paper has a high prediction accurac y. Further, an extrapolation of 

the formula is performed to verify its applicability for different geometric shapes. At the stage of thermal design and 

aerodynamic optimization of the bi-curvature leading edge configuration, the formulation proposed in this paper enables 

accurate and rapid prediction of the aerodynamic thermal environment.  

Key words  hypersonic flow; aerodynamic heating; multi-level block building algorithm; fast prediction method; heat 

transfer rate of stagnation point; bi-curvature leading edge 

为了进一步提高进入空间、探索空间、利用空间的能力，发展新一代高超声速飞行器，实现便
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捷、经济、安全的飞行是高速飞行器发展的必然趋势 [1-3]。飞行器高速飞行时，空气的剧烈压缩和摩

擦使得驻点区域产生极为严酷的气动加热，加热量随着飞行速度的增加呈指数级上升，飞行器面临棘

手的“热障”问题 [4-5]。采用大钝头外形可以有效缓解驻点气动热，但这是以极大牺牲飞行器气动性能

为代价的。发展以吸气式发动机为动力的升力体外形要求采用低阻力的尖化前缘 [6-7]，驻点区域面临

更加严酷的气动热问题，对热防护系统的设计提出了更高的要求。因此，高速飞行器前缘驻点区气动

热环境的准确预测对于飞行器热防护系统的精准设计以及气动布局优化具有重要意义。 

高速飞行器气动热环境的精准预测十分困难[8-10]，特别是前缘驻点区极端热问题突出，是气动热

问题研究的重点及难点。自 20 世纪 50 年代起，针对驻点区域气动热问题展开了一系列理论[10-13]和数

值[14-17]研究。在理论方面，驻点区热流的研究主要是基于边界层的自相似解，进行一系列的推广和修

正后，获得计算驻点热流的理论公式。1958 年，Fay 和 Riddell[11]利用曼格勒变换将高温气体边界层

偏微分方程转化为常微分方程，推导出了至今广泛应用的 Fay-Riddell 驻点热流公式，可用于直接求

解球头和圆柱的驻点热流值。1957 年，Kemp 和 Riddell[12]对卫星再入的实际轨道进行了大量计算，

并将来流流动参数与正激波后流动参数相关联，给出了 Kemp-Riddell 驻点热流公式。除此之外，较

为重要的驻点热流公式还有 Lees[19]公式、Scala[20]公式等，不同公式的适用范围不同，用于工程计算

时，要根据具体流动情况选用公式。理论公式可以清楚地揭示气动热与各物理因素之间的内在联系，

并给出气动热的快速估计。但现有的理论公式只能计算球头和圆柱这类简单外形，对于高速飞行器的

尖化前缘外形，即使是相对较为简单的介于圆柱和球头之间的双曲率外形，也没有较为精准的热流计

算公式。随着 CFD 技术的迅猛发展，采用数值模拟方法可以更为精准与细致地刻画流场，成为气动

热预测的重要研究手段[8-9]。研究表明，数值格式和网格分布都会影响气动热的数值计算[15-16,21-23]，特

别是近壁面法向网格间距对数值计算结果的影响较大。1988 年，Klopfer 和 Yee[22]发现钝体驻点热流

值依赖于网格以及格式的选取，要得到准确的热流值，网格雷诺数要求小于 3。1998 年，Lee 等[23]在

钝头体气动热计算中探讨了网格相关性问题，发现在其他条件均保持不变的情况下，壁面网格雷诺数

扩大一倍，热流计算偏差值能达到 20%以上。马崇立和刘景源 [24]应用理论和数值模拟方法，提出了

一种基于壁面网格雷诺数及基于钝体特征长度的来流雷诺数的网格划分方法。结果表明，对于工程上

采用的能有效抑制数值粘性的格式，壁面网格雷诺数可供参考的取值范围是 20~80。 

目前，利用数值模拟方法研究气动热问题，并与地面实验互为验证补充，是气动热问题的主流研

究手段。但在工程设计的初期阶段，开展大规模数值模拟要付出昂贵的代价，难以满足对气动热精准

快速计算的需求。而常用于工程设计初期的经验公式，往往具有一定的限制性，且常难以满足精度要

求。因此，发展一种与 CFD 具有相当精度的高超声速飞行器气动热环境的快速分析预测方法，可以

有效缩短气动热的设计周期。随着人工智能技术的发展，机器学习方法的兴起为气动热的计算与分析

提供了新的强有力的研究手段[25-32]。2012 年，Chen[27]开展了气动热降阶模型研究，用以实现快速精

准的气动热预测，并通过数值模拟进行了验证。2017 年，聂春生[28]利用本征正交分解（POD）方法

对数值计算得到的数据库进行降阶处理，建立了基于 POD 方法的复杂外形飞行器表面热流计算代理

模型。2021 年，张智超[29]利用数值计算获得的飞行器表面热流数据，基于径向基网络模型，开展了

高超声速飞行器气动热快速预测的代理模型方法的研究。这些研究利用数据驱动的方法降低了气动热

问题分析的难度，提高了热流计算的效率。2018 年，Chen 等[30]提出了可以实现快速分析建模气动热

数据的符号回归方法 MBB 算法，即以实验或数值模拟数据为基础，通过符号回归的方法逼近真实模

型，并且可以得到简洁的显式表达式，进而探索其中的物理规律。除此之外，MBB 算法能够处理大

规模、多变量、强非线性的问题，并且具有良好的外推能力，本文的研究主要基于这一算法。 

本文基于 MBB 算法给出了高速飞行器双曲率前缘表面热流分布的快速预测公式，以实现设计初

期阶段对飞行器气动热环境的快速预测。第 1 节介绍了所采用的数值计算和机器学习方法。第 2 节针

对数值计算获得的驻点区气动热数据开展机器学习，通过 MBB 算法获得了前缘热流分布的显式表达

式。分析了预测公式的拟合精度以及来流条件和几何外形对公式预测精度的影响，并在几何参数的极

限值附近与理论值进行了对比。最后，第 3 节给出了结论。 
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1数值方法与机器学习方法 

1.1 控制方程与数值方法 

本文涉及的马赫数范围为 5~10，总温在 2000K 左右，采用仅考虑气体分子振动激发、且处于振

动平衡状态的热完全气体模型，数值计算的控制方程为三维可压缩的 Navier-Stokes 方程组，具体形

式如下： 
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上述公式中，U 为守恒变量矢量；F、G、H 分别为 x、y、z 方向上的对流通量矢量；Fv、Gv、Hv

为 x、y、z 方向上的粘性通量矢量。它们的具体形式为: 
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其中，ρ、p 分别为气体的密度、压力，u、v、w 为 x、y、z 方向上气体的速度，qx，qy、qz 为 x、

y、z 方向上的热通量密度，τ 为粘性应力，E 为单位体积气体的总能量： 
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式中 h 为比焓，考虑气体分子振动激发，比焓 h 与定压比热 cp 都是温度 T 的函数，可以分别通

过 NASA[33]的 7 系数多项式拟合出来，如下： 
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其中，i 表示空气的不同组分，系数 ai1~ai5 和 bi1 由参考文献查阅，R 为气体常数。 

本文数值计算采用的是有限体积法（Finite Volume Method，FVM）。对流项采用多维多项式插

值的二阶 TVD (total variation diminish-ing)格式对界面值进行重构，并用 HLLC (Harten-Lax-van Leer 

contact)近似黎曼求解器对界面处的数值通量进行计算，HLLC 格式能够准确地捕捉激波，接触间断

和稀疏波，减少计算量，降低耗散，提高分辨率[34]；粘性项采用多维多项式插值方法进行计算，精度

同样为二阶；时间推进采用隐式双时间步长法进行积分计算。 
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1.2  机器学习方法 

对于机器学习方法与流体力学相结合的研究，依据所使用的模型，大概可分为两种类型：一种是

预先给定模型结构，通过相应的策略优化模型参数，可称为代理模型（surrogate model）；另一种则

是模拟人工推导过程，建立具有显式表达式的模型，如基于遗传规划（genetic programming）的符号

回归（symbolic regression）方法。 

符号回归方法是一种基于数据驱动（data-driven）的回归分析方法，在实际应用时，不需要对目

标模型的结构（具体的函数形式和系数）强加假设。其目标是在给定的函数算子和运算算子所定义的

函数空间中进行遍历式搜索，以实现最佳逼近，获得最优的回归模型。符号回归方法从数据中获得模

型，并且可以给出显式的表达式，同时还具有外推和预测能力。 

遗传规划(genetic programming, GP)[35]是基于数据驱动函数优化的最经典的一类方法，其核心思

想是基于达尔文的自然进化理论。理论上，只要提供足够长的计算时间，GP 就可以得到最佳拟合数

据集的函数模型。然而，对于具有多变量的大规模问题，GP 的收敛速度可能会非常慢，这限制了它

在工程中的实际应用。为此，Chen 等[36]提出块构建编程 (block building programming, BBP)，BBP 算

法将原始目标函数分成几个块，并进一步分解为多个因子，通过减小搜索空间来提高计算效率。但

是，由于变量不能出现在不同的子函数中，这使得子函数没有被完全的分离。Chen 等[37]进一步提出

了一种广义可分离模型(generalized separable model, GSM)，GSM 将变量分为重复变量和非重复变量，

使变量可以出现在不同的子函数中，从而可以进一步分离子函数，减小搜索空间，提高计算效率。为

了识别具有可能 GSM 特征的函数的结构，Chen[30]提出了基于 BBP 改进的多层分块算法 (multi-level 

blockbuilding, MBB)，MBB 算法将目标模型分解为更高层次的块和因子 , 直到被确认为最小块和因

子，然后对最小块和因子进行适当的组装，形成目标函数。与大多数传统遗传规划或其他非进化算法

相比，MBB 算法中的最小因素相对更容易确定，因此 MBB 算法更加有效和高效，在工程上具有重要

应用价值，可以为气动数据的分析与建模提供精准快速的算法支持。Peng[31]和李等人[32]利用 MBB 算

法，分别给出了不同气体模型下，激波干扰流场结构的几何特征以及产生极端载荷的位置，并对其精

度以及适用性进行了评估，取得了良好效果。如图 1 为 MBB 算法的流程图。 

目前，球、柱等简单外形已有驻点区热流计算公式，但对于介于球柱之间、广泛存在于高速飞行

器特别是乘波体前缘的双曲率构型，还没有计算公式来实现不同几何外形下驻点区热流的精准快速预

测。因此，基于 Chen 所提出的具有广义可分离特性、可实现强非线性数据快速建模的 MBB 算法，

对双曲率前缘构型的气动热数据进行分析建模，从而获得最优的回归模型，给出双曲率构型驻点区热

流分布的显式表达式。算法中主要参数设置如下：函数模块解析矩阵高度 5d，决定了单个函数模块

的复杂度，其中 d 自变量个数。种群规模为 p=10d，最大进化代数为 2p，降维概率为 0.5，当残差下

降至 10-6时算法停止运行。 
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图 1  MBB 算法的示意图[30] 

Fig.1 Flowchart of MBB[30] 

1.3  算例验证 

为了验证数值计算结果的可靠性，选取了具有详细实验数据的钝锥[39]进行算例验证，其前缘流动

情况与本文模型相似。实验 [39]中钝锥模型的长度为 447 mm，头部曲率半径为 27.94 mm，半锥角为

15°。实验来流条件为 Ma∞ = 10.6，T∞ = 47.3 K，Re∞ /m = 3.937×106 /m，壁面为等温壁 Tw = 294.44 

K。图 2 给出了数值计算的热流分布与实验值对比，横坐标为轴向距离与总长度的比值，纵坐标为无

量纲热流，由 Fay-Riddell 公式(式(5))计算出的驻点热流值 qref 归一化，其中 qref 的值为 2.16×105 

W/m2。 

 ( ) ( ) ( )
0.4 0.10.6

0.763Pr e

s s w w s w

du
q h h

dx
   

−
= −  (5) 

由图 2 可知，本文数值计算的钝锥驻点区热流分布与实验值[39]吻合较好，且计算的驻点热流值与

Fay-Riddell 公式的理论值偏差仅 3.7%，表明本研究使用的数值计算方法可以较为精确的获得高速飞

行器前缘驻点区的热流分布情况。 

 

图 2  钝锥表面热流分布的数值计算结果与实验值[39]对比 

Fig. 2 Comparison of distributions of heat flux on the surface of cone obtained by present code and the reference experiment [39] 

2  热流分布的机器学习公式 

2.1 双曲率前缘模型及训练集数据构成 

本文研究的高速飞行器双曲率前缘外形及模型的网格划分如图 3 所示。图 3(a)为双曲率前缘外形

示意图，为减小计算量，本文截取高热流集中的驻点区域(见图 3(b))为计算域。如图 3(b)所示，计算

模型的横向(I-I 剖面)与纵向对称面(H-H 剖面)分别为半径 R 与 r 的圆，其中，R 为前缘倒圆半径，r 为
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钝化半径，扩张角取固定值 15°。头部倒圆半径 R 与钝化半径 r 之比为本文表征双曲率前缘外形的特

征量：当 R0 = 1 时，该模型退化为球头钝锥模型；当 R0 趋近于无限大时，则趋于圆柱模型。θ 为模型

横向截面(I-I 剖面)中的周向角。 

模型的网格划分如图 3(c)所示，热流的计算对网格具有很强的依赖性，主要体现在壁面法向的网

格间距上[14-17,22-23]。为了保证数值计算气动热数据的准确性，本文对网格雷诺数 Recell分别为 1，20，

40 的网格进行收敛性验证，结果如图 4 所示。当网格雷诺数小于 20 时，热流的计算结果趋于收敛。

本文使用的样本库数据均按此方法进行无关性检验，获得热流计算结果的近似收敛值作为机器学习的

输入值。 

对于 R0 = 1 的球头钝锥模型与 R0 趋向于无穷的圆柱模型，驻点区的热流分布已有较为成熟的理

论[10-13]公式进行预测。但对于双曲率尖化前缘(见图 3(a))外形，缺少其驻点区热流分布的快速预测公

式。因此，本文通过数值模拟获得了不同来流条件和几何外形下的驻点区热流分布作为建立预测公式

的样本数据库，利用 MBB 算法进行分析与建模。数值计算的来流参数选取高空 H = 30 km 的来流条

件 (p∞ = 1172 Pa, T∞ = 226.6 K)，参数设置如表 1 所示。 

 

(a) 双曲率前缘外形 

 

(b) 计算模型示意图 

 
(c) 计算域网格划分  

图 3  计算模型及网格划分 

Fig. 3 Schematic diagram of computational model and mesh 
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图 4  网格无关性检验 

Fig. 4 Aerodynamic loads calculated by various grids 

表 1  数值模拟的参数设置 

Table 1 Settings of parameters for numerical simulation 

参数 值 

Ma 6，7，8，9，10 

r/mm 2 

R/mm 2，4，6，…，18，20 

R0 1，2，3，…，9，10 

飞行器表面热流与来流条件、几何外形密切相关，在机器学习的过程中，输入的自变量为 Ma、

R0、sinθ，本文选取的计算域(图 3(b))中 θ 的变化范围为 0°~20°。q/qref为无量纲热流值，qref为相同来

流条件下半径为 r 的球头钝锥模型的驻点热流值。机器学习的样本库共包含 1500 余组数据，通过

5×10 = 50 组算例的数值计算获得。在多层分块建模法中，含有优化的部分可以分为两大部分，分别

为内层优化，以及外层优化，内层优化主要是解决函数结构的优化，以及因子内部系数优化。外层优

化为全局参数的优化，以及函数结构的组装。损失函数在内部迭代中使用的是残差均方根，外部迭代

中使用的(1-R2)，其中 R2为拟合优度。 

2.2  热流分布的机器学习公式 

基于以上 50 组算例的数值计算结果得到的双曲率前缘热流分布预测公式如表 2 所示。热流分布

公式的准确性可由拟合优度 R2 来衡量。通常，R2 可用于评估表达式与样本库数据的符合程度，定义

为回归平方和 SSR 与总离差平方和 SST 的比值，R2=SSR/SST。该值介于 0~1 之间，0 表示完全不符

合，1 表示完全符合。一般认为超过 0.8 时模型的拟合优度就已经较高[44]。表 2 列出的是拟合优度最

高的四个表达式，R2值均超过 0.99，表明模型与训练集的回归拟合效果很好。物理上讲，无量纲热流

值与自变量有一一对应关系，表达式应该是唯一的。但依靠现有的机器学习手段很难直接获取这个具

有物理意义的准确表达式，只能得到数学上与其逼近的表达式。接下来选取表中编号为 1 的拟合优度

最高的表达式进行分析，即 

 

2

0

1

0

2

0.803735 0.0371633ln( ) 0.128599

0.398309 0.645404(sin )           

ref
Ma R

R

q q



−

−

= − −

−

 +
 (6) 
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表 2  MBB算法热流分布公式 

Table 2 Formula of distributions of heat transfer rate obtained by MBB machine learning 

序号 q/qref R2 

1 
2 1

0 0

2
0.803735 0.0371633ln( ) 0.128599 0.398309 0.645404(sin )Ma R R 

− −

− − + −  0.99348017 

2 
2

2 1 23

0 0
0.782952 0.0140274 0.12864 0.398357 0.645377(sin )Ma R R 

− −

− − + −  0.99309438 

3 
2 11

23 32

0 0
0.743498 0.0264489 0.324038 0.0125343 0.641078(sin )Ma R R 

−

− + + −  0.99206282 

4 
2 1

23 3

0 0
0.706337 0.00466915 0.324044 0.0125325 0.641065(sin )Ma R R 

−

− + + −  0.99174652 

… … … 

2.3  热流预测公式精度分析及简化 

图 5 给出了不同来流 Ma 数和几何外形下热流分布公式(6)和数值计算结果的对比。其中，实线为

本文给出的热流预测公式，散点为数值模拟给出的表面无量纲热流分布。从图中可以看出，本文给出

的公式准确预测了驻点区的热流分布趋势，数值模拟结果基本分布在预测公式附近，表明公式(6)对前

缘驻点区的热流预测具有较高的精度。 

 
(a) R0 = 4 

 
(b) R0 = 7  

图 5  不同 Ma 数，不同几何外形下的热流分布 

Fig. 5 Distributions of heat transfer rate at different Mach numbers and geometries 

进一步观察表 2 中的公式可以发现，Ma 数对 q/qref的影响仅存在于单独一项，且不与其他变量耦

合。由图 5 中的热流分布曲线可知，不同 Ma 数下的热流分布曲线近乎平行且彼此之间非常接近，Ma

数从 6 变化到 10 的过程中，无量纲热流值仅改变 1.9%，其对无量纲热流值的影响很小且 Ma 单调变

化。基于此，对现有的热流分布公式（式(6)）进行简化。对公式(6)中含有 Ma 数的一项，取 Ma6~10

范围内的中值替代此项，获得一个仅与几何外形 R0 相关的热流分布公式，如公式(7)所示。简化后的

公式(7)与公式(6)相比偏差保持在 1%以内。 
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2 1

0 0

2

               

0.7276553 0.128599 0.398309

0.645404(sin )

ref
q q R R



− −

−= − +
 (7) 

将 1500 余组训练集数据与简化后的热流分布公式（7）的计算结果进行统计分析，机器学习公式

计算出的无量纲热流与训练集数据的偏差值记为 error。图 6 给出了不同 Ma 数、不同几何外形下偏差

值的分布，由于简单地采用中值代替含有 Ma 数的项，Ma6、Ma10 热流数据的偏差值较大。总体来

看，在不同的几何外形下，热流偏差值的分布基本一致。据统计结果可知，偏差的平均值为 0.67%，

所有偏差值均分布在 2%以下，超过 73.8%的大部分偏差值分布在 1%以下，可见热流分布的机器学习

公式具有较高的精度。 

 

图 6  样本库数据的偏差分布 

Fig. 6 Error distribution of sample database data 

2.4  热流分布公式尺度量 r的外推 

在用于机器学习的训练集数据中，代表几何外形的变量为 R0 = R/r，其中 r 在之前的研究中取为

固定值 2 mm，通过改变 R 来获得代表不同几何外形的 R0值。实际上，r 相当于双曲率前缘大小的尺

度量。当 R0一定时，改变 r，钝头体会等比例的放大或缩小。本小节保证 R0不变，改变 r，验证相同

几何外形、不同尺度下热流公式是否成立，新增算例的设置见表 3： 

表 3  新增算例参数设置 

Table 3 Settings of Parameters for new cases in Section 2.4 

参数 值 

Ma 6，7，8，9，10 

r/mm 3,4 

R0 5 

图 7 为以上新增验证算例的数值计算结果与热流分布的机器学习公式结果对比图，实线代表热流

分布公式（7）预测的结果，散点代表数值计算结果。可以看到，对于 r = 3 mm，4 mm 的情况，数值

计算结果与热流分布公式吻合度很高。进一步进行统计分析，图 8 中的蓝色阴影区域为热流分布公式

（7）2%的偏差带，可以看到，数值模拟结果全部落在偏差带内，说明本文机器学习得到的公式外推

至相似的几何外形下也是成立的。这是由于本文在机器学习阶段时，输入的  q/qref 为双曲率前缘驻点

热流值与半径为 r 的球头钝锥的驻点热流值之比，这样做实际上就已将几何尺度 r 的影响包含其中。

当几何外形等比例变化时，弓形激波形状与驻点附近的流动具有相似性，从而热流的分布也具有相似

性。 
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(a) r = 3，R = 15 

 
(b) r = 4，R = 20  

图 7  2%偏差带下公式与数值计算结果的对比图 

Fig. 7 Comparison between formula under 2% deviation band and numerical results  

2.5  驻点热流值几何外形量 R0的外推 

在公式(7)中，当 θ=0°时，预测公式计算得到的即为双曲率前缘的驻点热流值(见式(8))。图 7 给

出了无量纲驻点热流值及其导数随几何外形量 R0 的变化情况。由图 8 可知，前缘几何外形特征对驻

点热流值的影响集中在小 R0范围内。对于 R0较大的双曲率前缘外形，继续增大 R0对于降低驻点区气

动加热作用极小。 

 2 1

0 0
0.7276553 0.128599 0.398309

ref
q q R R− −

= − +  (8) 

 

图 8  驻点热流值及其导数值随 R0的变化 

Fig. 8 The variations of stagnation heat flux and its derivative with the values of R0 

在机器学习的过程中，训练集包含的是几何外形量 R0=1~10 的气动热数据，对应的 1/ R0∈

[0.1,1]。当 1/ R0趋于 0 和 1 时，双曲率前缘分别趋于圆柱和球面，此时可利用 Fay-Riddell 理论公式

求解驻点热流值。图 9 给出了 R0外推至整个范围内的公式预测值在两个极限值附近与 Fay-Riddell 公

式的符合情况，并给出了与文献[45]中的经验公式对比，此经验公式是由二维驻点区的热传导系数进行
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修正获得了双曲率构型的热传导系数，从而获得驻点热流值。由图可知，与已有的经验公式[45]相比，

本文给出的机器学习公式在 1/ R0趋于 0 时与 Fay-Riddell 公式的预测值更为吻合，可见此公式对于几

何外形量 R0具有良好的泛化能力。在 1/ R0介于 0 与 1 之间的范围内，即介于球头与圆柱之间任意几

何外形的双曲率构型，均可由此公式实现驻点区热流的精准快速预测。 

 

图 9  热流预测公式对比 

Fig.9 Comparisons of formulas of heat flux 

3  结论 

1) 本文给出的高速飞行器双曲率前缘热流分布公式能够实现驻点区热流分布的快速准确估计。

公式的拟合优度 R2超过 0.99，具有较好的回归拟合效果。 

2) 参数敏感性分析发现公式中 Ma 项对预测热流值的影响较小，以此为基础对公式进一步简化，

得到了仅与双曲率前缘几何外形相关的热流预测公式。简化后的公式预测值与训练集数据偏差值均保

持在 2%以下，具有较高的预测精度。 

3) 在保持前缘外形几何相似时，验证了本文提出的机器学习公式对不同尺度前缘驻点区热流分

布的预测能力。新增数值算例的结果全部落入热流分布公式 2%的偏差带内，表明本文给出的公式在

不同几何尺度适用。 

4)  将简化后双曲率外形前缘驻点区热流预测公式外推至球体和柱体的极限情况，预测值与 Fay-

Riddell 公式给出的理论值非常接近，且趋势上优于已有文献中给出的经验公式，表明本文提出的机

器学习公式具有良好的泛化能力，不同几何外形下的双曲率前缘构型均适用，弥补了介于球头与圆柱

之间双曲率构型驻点区热流计算公式的空缺。 
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