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几何不确定性区间分析及鲁棒气动优化设计

宋鑫1，2，郑冠男1，2，* ，杨国伟1，2，姜倩1，2

( 1． 中国科学院力学研究所 流固耦合系统力学重点实验室，北京 100080;

2． 中国科学院大学 工程科学学院，北京 100049)

摘 要: 不确定性因素会导致飞行器偏离预先设计的气动性能，造成气动性能下降

甚至产生严重的后果。针对工程中无法给出准确的几何不确定性概率分布以及跨声速条件下
非线性气动问题，对几何不确定性的非概率参数化建模进行了研究，并结合 Kriging 模型及最
优化方法建立了快速非线性区间分析方法。采用该方法对对称翼型进行不确定性分析，获得
了气动性能参数的定量变化区间。在区间不确定性分析基础上建立了鲁棒优化设计流程。基
于区间序关系及区间可能度转换模型将单目标区间不确定性优化问题转化为多目标确定性优

化问题，并采用基于 Pareto熵的自适应多目标粒子群算法对优化问题进行寻优。考虑几何不
确定性以及升力、力矩、面积约束，以阻力性能为目标对超临界翼型进行了鲁棒优化设计。与
确定性优化设计结果对比表明，确定性优化设计在不确定性因素的影响下易失效，而鲁棒设计

可得到更安全可靠的结果。
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航空航天工业中，飞行器设计的各参数往往

被看作确定的量，但实际上，工程中是无法避免不

确定性存在的。例如飞行器结构设计由于制造水
平、测量误差等会造成参数的不确定性，飞行器飞
行环境及载荷作用也会存在更强的不确定性

等［1］。不确定性因素严重影响了与其相对的确
定性设计的精度和可靠度，因此，想要获得更可靠

更稳定的设计，必须考虑不确定性因素的影响。
考虑不确定性的设计方法主要包括鲁棒 ( 稳健)

优化设计方法［2］及可靠性优化设计方法［3］。鲁
棒优化设计旨在降低飞行器性能对不确定因素的

灵敏度，而可靠性设计旨在降低发生故障或失效

的概率，提高飞行器的可靠性。本文主要研究翼
型的鲁棒优化设计方法。

与传统的确定性优化相比，鲁棒优化设计需

要在优化过程中不断进行不确定性分析。其主要
包括概率方法和非概率方法。概率方法又包括蒙
特卡罗( Monte Carlo) 方法、泰勒展开、随机展开
等，如徐明等［4］采用蒙特卡罗方法对旋翼的最优

转速进行了不确定性分析; Salehi 等［5］和邬晓敬
等［6］采用非浸入式混沌多项式方法对离心泵的

流场及翼型跨声速随机气动特性等分别进行了不

确定性分析;戴玉婷和杨超［7］考虑广义刚度的随

机不确定性，基于浸入式随机展开方法分析了不

确定性对颤振边界的影响; Papadimitriou 等［8］考
虑流动相关参数及几何不确定性，并采用离散网

格技术进行不确定性分析，对阻力系数目标进行

了鲁棒优化设计。概率方法一般要事先给定不确
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定性变量的概率分布函数，但是工程中很难获得

充足的样本来估计分布函数的参数或验证概率分

布函数的合理性，而人为假设又会导致较大的分

析误差［9］，相比之下获得不确定性因素的取值范

围较容易，因此研究人员发展了“基于边界表征”
的非概率不确定性方法，其中区间分析方法应用

较多。屈小章等［10］采用区间方法描述风机翼型
的几何不确定性变量，对其气动性能进行了稳健

优化设计; Zheng 和 Qiu［11］采用区间分析的方法
对考虑不确定性的气动力和气动热进行了分析;

张军红和韩景龙［12］提出了一种考虑区间不确定

性的机翼颤振优化方法。
飞行器生产时本身存在制造误差，在飞行过

程中也会由于载荷的作用以及结冰、烧蚀等现象
使飞行器气动外形产生局部变化，进而影响气动

性能。另外，飞行器跨声速飞行时，流场具有强非
线性，几何外形变化对气动性能的影响会更大、更
复杂。以往研究中，对几何不确定性变量或采用
假设的概率方法描述［8，13］，容易造成较大的分析

误差; 或采用基于特征几何参数的区间描

述［10-11］，无法表达翼型任意的局部变化。且大多
数非概率方法研究均基于区间数运算分析方法，

该方法适用于分析函数在不确定区间内为单调函

数的情况，不适用于复杂的非线性气动问题。
针对以上问题，本文研究了几何不确定性的

通用区间描述及快速非线性区间分析方法。在此
基础上建立了鲁棒优化设计流程，并通过标准算

例验证了方法的有效性。

1 区间不确定性分析
1． 1 直接操作自由变形参数化方法
采用区间方法进行几何不确定性分析，首先

要通过合适的参数化方法建立翼型几何不确定性

的区间描述。工程中现已发展出多种翼型参数化
方法［14］，如类别形状函数变换( Class Shape Trans-
formation，CST ) 方法、Hicks-Henne 型函数法、
PAＲSEC方法、B 样条法等。上述方法或通过间
接变量描述翼型，或通过如前缘半径、最大厚度位
置等特征参数描述，但均无法直接控制翼型上某

点的变化，不能灵活表达翼型表面凹凸等局部变

形，故不适合描述任意的几何不确定性。本文采
用直接操作自由变形( DFFD) 方法［15］对翼型参数
化，以翼型表面点的直接变形为参数建立几何不

确定性量区间描述。
对于一般自由变形( FFD) 方法，首先在变形

物体周围布置控制体，如图1 ( a) 所示，图中，x / c

图 1 FFD方法及 DFFD方法控制翼型变形
Fig． 1 Airfoil deformations controlled by

FFD and DFFD methods

为弦向位置，y /c 为纵向位置，x、y 分别为实际弦
向及纵向坐标，c 为翼型弦长。然后定义变形物
体上各点实际坐标关于局部坐标的函数为

x( s，t，u) = ∑
l

i = 0
∑
m

j = 0
∑

n

k = 0
Bi

l ( s) B
j
m ( t) B

k
n ( u) P i，j，k

( 1)
式中: l、m、n为 FFD控制体 3 个方向的阶数; P i，j，k

为 FFD控制点的坐标; Bi
l ( s) =

l!
i! ( l － i) ! s

i ( 1 －

s) i为 Bernstein基函数，Bj
m ( s) 、B

k
n ( s) 与此类似。

在定义的局部坐标系中，若 FFD 控制点的位
移量为 ΔP i，j，k，相应可得变形物体上各点的位移

量为

Δx( s，t，u) =∑
l

i = 0
∑
m

j = 0
∑

n

k = 0
Bi

l ( s) B
j
m ( t) B

k
n ( u) ΔP i，j，k

( 2)
则变形物体上各点的最终位置为

x'( s，t，u) = x( s，t，u) + Δx( s，t，u) ( 3)
FFD方法虽然变形简单，但变形物面的点和

FFD控制点并没有直观的联系，无法通过 FFD 控
制点的变形精确控制物面某点的变形。DFFD 方
法在 FFD方法的基础上发展而来，其不同于一般
FFD方法的是除在翼型周围布置控制体和控制点
外，在翼型上也布置直接操作点 ( pilot points ) 。
通过直接操作点的位移反求 FFD 控制体上控制
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点的位移，进而通过 FFD 方法控制翼型的变化。
由于将直接操作点的位移作为控制参数，因此可

以使用高阶的 FFD 控制体而不增加变量维数。
反求的过程可看作求解满足直接操作点位移约束

的 FFD控制点的位移组合，假设直接操作点的位
移相互独立，Sf ( f = 1，2，…，h) 为变形前直接操
作点的原始坐标，T f ( f = 1，2，…，h) 为变形后各直
接操作点的坐标。由式( 2) 可得

T f － Sf = ∑
l

i = 0
∑
m

j = 0
∑

n

k = 0
Bi

l ( s) B
j
m ( t) B

k
n ( u) δ i，j，k ( 4)

式中: δ i，j，k为待求的 FFD控制点的位移。
一般情况下，直接操作点的个数小于 FFD 控

制点的个数，故式( 4) 可能有多个解，此处采用最
小 二 乘 法 求 解， 即 找 到 一 组 解 使

T f － Sf －∑
l

i = 0
∑
m

j = 0
∑

n

k = 0
Bi

l ( s) B
j
m ( t) B

k
n ( u) δ i，j，k 最

小。求得控制点位移后，通过式 ( 2 ) 可求得物面
上所有点的位移，进而确定变形后物面各点的位

置。DFFD方法控制变形示意如图 1( b) 所示。
1． 2 非线性区间分析方法
区间分析方法［16］采用区间数学的概念，将每

一维不确定量 v表示为区间形式:
AI = ［AL，AＲ］ = { v AL ≤ v≤ AＲ，v∈ Ｒ} ( 5)

式中:上标 I、L、Ｒ 分别表示区间、区间下界、区间
上界。由区间 2 个端点组成的一对有序实数称为
区间数。区间数的中值记作 AC = ( AL + AＲ ) /2，区
间半径或离差记作 Aw = ( AＲ － AL ) /2。
普通的线性区间函数问题可以通过区间数运

算以及区间扩张获得关于自变量的区间函数值，

但跨声速条件下的气动问题属于复杂的非线性问

题，且没有显式的函数关系。本文通过优化方法
进行非线性区间分析，即采用单目标粒子群进化

算法，分别进行最大化目标、最小化目标共两次寻
优获得目标函数区间的上界和下界。
除采用直接优化进行不确定分析外，本文同

时采用构建代理模型结合优化方法进行不确定分

析，以提高效率。本文选择具有优异的非线性函
数近似能力的 Kriging 模型［17］作为代理模型，建
立不确定变量与气动性能参数的函数关系。即通
过拉丁超立方设计在不确定性变量取值空间选取

一定量样本并进行 CFD 计算，通过样本集建立
Kriging模型，对模型分别进行最大最小化目标寻
优。为进一步提高代理模型精度，在初始样本的
基础上采用最大均方差准则( MSE) 进行加点，即
选取当前模型在建模空间内预测均方差最大的点

进行精确 CFD分析并加入到样本集内，重新构建

代理模型。
1． 3 不确定性分析算例
本文针对 NACA0012 翼型，进行了考虑几何

不确定性的阻力性能分析。为简化问题，考虑不
确定性时仍保证翼型对称。首先采用 DFFD方法
对上半翼型进行参数化，建立 10 × 8 阶 FFD 控制
体，并在翼型上选取 7 个直接操作点，其弦向位置
如表 1 所示。为保证前后缘固定，首尾 2 个直接
操作点固定，改变其余 5 个直接操作点的 y 向位
移以控制翼型变化，因此共有 5 个不确定性变量，
其变化范围均为［－ 0． 001 5，0． 001 5］。采用粒子
群算法优化求解时，除粒子的位置和速度约束在

变化范围内，无其他约束。
翼型的阻力预测采用课题组自主研发的基于

Navier-Stokes方程的并行 CFD 求解器［18］，湍流模
型采用 k-ω两方程模型，空间离散采用二阶格式，
时间推进采用 LU-SGS 方法，网格采用美国国家
航空航天局( NASA) 提供的 449 × 129 标准网格。
图 2 为马赫数 0． 7、迎角 4°、雷诺数 4． 06 × 106 条

件下，计算压力系数 Cp 分布与试验数据
［6］的比

较，计算精度可满足要求。
不确定分析算例采用工况为迎角 0°，马赫数

0． 85，该条件下计算得阻力系数为0 ． 053 8。首

表 1 直接操作点 x方向位置
Table 1 Position of pilot points in x direction

序号 x /c

1 0

2 0． 077

3 0． 214

4 0． 377

5 0． 571

6 0． 777

7 1． 0

图 2 NACA0012 翼型计算与试验压力分布比较
Fig． 2 Comparison of pressure distribution between
computation and experiment for NACA0012 airfoil
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先采用 20 个初始样本建立了阻力系数与不确定
变量的 Kriging 模型( Kriging 模型 1 ) 。在此基础
上又加点 7 次，重新构建模型 ( Kriging 模型 2 ) 。
在不确定性变化区间内随机选取 80 个样本使用
模型进行预测并采用精确 CFD分析进行验证，以
检验代理模型精度，样本阻力系数的相对误差如

图 3 所示，采用 20 个初始样本建立代理模型，相
对误差最大为 5． 47%，加点 7 次后，最大相对误
差减小为 2． 24%，该精度可以满足工程应用。
为验证不确定性分析的准确性，采用蒙特卡

罗方法进行不确定性分析，即在设计空间内选取

200 个随机样本进行精确 CFD 分析并统计，并与
上述 3 种结果对比，直接优化、Kriging 模型优化
与蒙特卡罗方法结果比较如图 4 所示。结果表明
直接优化方法具备较高的精度，只通过 20 个初始
样本构建 Kriging模型，得到的结果与直接优化结
果存在一定误差，通过加点重建 Kriging 模型，误
差进一步减小。直接优化中每一步所有 CFD 分
析可并行进行，建立代理模型的20 个初始样本也
可并行进行 CFD 分析，但加点过程无法并行进
行，故 3 种方法的分析结果、相对误差、CFD 计算
次数、并行计算时间比较如表 2 所示。其中，采用
Kringing模型 1 最大相对误差小于 5%，而分析效
率可提高 95%。3 种方法得到的阻力系数变化区
间上下界对应的翼型及压力分布如图 5 所示，由
图中可以看出，各方法得到的翼型相似。

图 3 Kriging模型阻力系数相对误差
Fig． 3 Drag relative coefficient errors of Kriging models

图 4 直接优化、Kriging模型优化与
蒙特卡罗方法结果比较

Fig． 4 Comparison of results among direct optimization，
Kriging model optimization and Monte

Carle method

表 2 3 种方法的分析结果、误差、CFD计算次数、计算时间比较

Table 2 Comparison of analysis results，errors，CFD calculation times and computing time among three methods

方法
最大阻力
系数

最大阻力系数
相对误差 /%

最小阻力
系数

最小阻力系数
相对误差 /%

CFD计算
次数

并行计算
时间 /min

直接优化 0． 065 130 3 0． 045 239 2 800 500

Kriging模型 1 0． 062 065 8 － 4． 70 0． 043 378 6 － 4． 10 20 25

Kriging模型 2 0． 064 807 12 － 0． 49 0． 045 706 3 1． 03 27 200

图 5 阻力系数变化区间上下界对应的翼型及压力分布
Fig． 5 Airfoils and pressure distribution corresponding to upper and lower bounds of drag coefficient variation interval
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2 鲁棒优化设计
2． 1 优化算例
本文采用 ＲAE2822翼型优化设计标准算例，流

场求解采用前述的 CFD求解器。优化问题描述为
min CD ( X)
subject to: CL = 0． 824

CM ≥－ 0． 092
Aa ≥ Ainitial

X = ［x1，x2，…，xn］∈













V

( 6)

式中: CD 为阻力系数目标; X为描述翼型几何的 n
维设计变量; V 为设计空间;考虑升力系数 CL、俯
仰力矩系数 CM 以及面积 Aa 约束，Ainitial 为

ＲAE2822翼型的面积，大小为 0． 077 873。计算工况
为马赫数 0． 734，雷诺数6． 5 ×106。图 6为迎角2． 79°
条件下该翼型的计算与试验压力分布比较结果。
首先对该问题进行传统的确定性优化。通过

试验，采用 DFFD方法对翼型进行参数化时，若参
数的变化范围较大，极易使翼型产生大的波动，从

而不具备翼型的基本几何特征，类似问题也出现

在其他直接以物面点位移参数化的方法中［19］。
因此，DFFD方法虽可以直接控制翼型表面变形，
但并不适合较大空间内的翼型参数化建模，故本

文采用 CST 方法对翼型进行参数化，作为确定性
的设计变量，翼型上下部分分别采用 5 阶 CST 参
数化。由于进行 CFD 计算时直接改变迎角进行
定升力计算，因此假设升力系数等式约束直接成

立，实现时，给定阈值［0． 823，0． 825］，检测升力
系数稳定收敛到阈值内结束计算。不等式约束处
理采用罚函数法，约束函数值计算式为

g1 = － min( CM + 0． 092，0)

g2 = － min( Aa － Ainitial，0) × 3．{ 0
( 7)

优化算法采用单目标粒子群算法，优化结果

以及ＲAE2822翼型计算结果如表3所示，α为

图 6 ＲAE2822 翼型计算与试验压力分布比较
Fig． 6 Comparison of pressure distribution between
computation and experiment for ＲAE2822 airfoil

迎角。对本文的优化结果与其他文献［19-21］进行
了对比，数值结果如表 4 所示，图 7 为优化后的翼
型对比，图 8为优化后压力分布对比，本文优化后
阻力系数下降 35． 9%，且满足各项约束。与其他
文献结果对比，在基本相同的设计变量个数下，本

文取得了较好的结果。
表 3 ＲAE2822 翼型及优化翼型的计算结果
Table 3 Computing results of ＲAE2822 and

optimized airfoils

翼型 CD α / ( ° ) CL CM Aa

ＲAE2822 0． 021 12 2． 753 77 0． 824 89 － 0． 102 3 0． 077 87

优化翼型 0． 013 54 2． 842 63 0． 824 49 － 0． 091 6 0． 078 04

表 4 优化翼型与其他文献结果对比
Table 4 Comparison of optimization results between

optimized airfoil and other works

翼型 设计变量数目 优化后阻力系数减小

优化翼型 12 0． 007 58

Amoignon-FFD［19］ 11 0． 006 88

Amoignon-ＲBF［19］ 15 0． 007 54

Anderson［20］ 14 0． 007 2

Poole［21］ 10 0． 008 13

图 7 优化后翼型对比
Fig． 7 Comparsion of optimized airfoils

图 8 优化后翼型压力分布对比
Fig． 8 Pressure distribution comparison of

optimized airfoils
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2． 2 鲁棒优化设计方法
在 2． 1 节算例的基础上考虑翼型几何的区间

不确定性，问题( 6) 可描述为
min CD ( X，U)
subject to: CL ( X，U) = 0． 824

CM ( X，U) ≥－ 0． 092
Aa ( X，U) ≥ Ainitial

X = ［x1，x2，…，xn］∈ V
U∈ UI = ［UL，UＲ］
Ui ∈ UI

i = ［UL
i，U

Ｒ
i］ i = 1，2，…，















q

( 8)

式中: U为 q 维不确定向量，用 q 维区间向量 UI

表示。目标函数和约束函数均为不确定变量 U
的连续函数，故其可能取值也构成区间形式，而不

是确定值，因此，上述问题无法通过传统的确定性

优化方法求解。
鲁棒优化设计中，将不确定性变量导致的目

标性能区间作为设计目标，因此在优化过程中，需

比较不同样本的目标性能区间的大小。本文中，
利用≤Cw区间序关系

［16］比较 2 个区间 AI 和 BI 的

大小，对于最小化问题其定义如下:

AI ≤CwB
I 当且仅当 AC ≥ BC 和 Aw ≥ Bw

AI ＜ CwB
I 当且仅当 AI ≤CwB

I 和 AI ≠ B{ I

区间约束函数采用区间可能度模型转换为确

定性约束函数。对于形如 gi ( X，U) ≤bIi 的区间
不确定性约束，可转换为如下确定不等式约束:

P( gI
i ( X) ≤ bIi ) ≥ λ i ( 9)

式中: gI
i ( X) 为约束函数 gi ( X，U) 在 X 处由不确

定性造成的可能取值区间; bIi 为不确定约束的区
间约束值; 0≤λ i≤1 为一预先给定的可能度水
平。式( 9) 表示函数 gI

i ( X) 满足约束的可能度即
概率不小于给定的可能度水平。“≥”型不等式
约束以及等式约束均可转换为“≤”型不等式约
束再计算可能度。根据两区间的所有可能位置关
系，具体的区间可能度模型如式 ( 10 ) ，当某一区
间退化为实数时，仍然适用。
P( AI≤BI ) =

0 AL≥BＲ

BＲ － AL

2( AＲ － AL )
·BＲ － AL

BＲ － BL BL≤AL ＜ BＲ≤AＲ

BＲ － AL

2( AＲ － AL )
+ BL － AL

AＲ － AL AL ＜ BL ＜ BＲ≤AＲ

BL － AL

AＲ － AL +
AＲ － BL

AＲ － AL·
BＲ － AＲ

BＲ － BL +

AＲ － BL

2( AＲ － AL )
·AＲ － BL

BＲ － BL AL ＜ BL≤AＲ ＜ BＲ

AＲ － AL

2( BＲ － BL )
+ BＲ － AＲ

BＲ － BL BL≤AL ＜ AＲ ＜ BＲ

1 AＲ ＜ B



















 L

( 10)

通过以上区间序关系以及基于区间可能度的

约束转换方法，单目标优化问题 ( 8 ) 可转换为以
阻力性能区间中值 CC

D 和半径 Cw
D 为目标的多目

标优化问题( 11) ，即
min ( CC

D ( X，U) ，C
w
D ( X，U) )

subject to: P( CI
L ( X) = 0． 824) ≥ λ1

P( － CI
M ( X) ≤ 0． 092) ≥ λ2

P( － AI
a ( X) ≤－ Ainitial ) ≥ λ3

X = ［x1，x2，…，xn］∈ V

U∈ UI = ［UL，UＲ］

Ui ∈ UI
i = ［UL

i，U
Ｒ
i］ i = 1，2，…，

















q

( 11)
如 2． 1 节所述，升力系数等式约束自动满足，

其他约束采用罚函数法处理，则问题( 11 ) 进一步
转换为无约束优化问题:

min ( f C ( X，U) ，f w ( X，U) )
X = ［x1，x2，…，xn］∈ V

U∈ UI = ［UL，UＲ］

Ui ∈ UI
i = ［UL

i，U
Ｒ
i］ i = 1，2，…，










q

( 12)

式中:

f C ( X，U) = CC
D ( X，U) +

max ( 0，－ ( P( － CI
M ( X) ≤0． 092) － λ2 ) ) +

max ( 0，－ ( P( － AI
a ( X) ≤－ Ainitial ) － λ3 ) )

f w ( X，U) = Cw
D ( X，U) +

max ( 0，－ ( P( － CI
M ( X) ≤0． 092) － λ2 ) ) +

max ( 0，－ ( P( － AI
a ( X) ≤－ Ainitial ) － λ3 ) )

本文基于区间不确定性分析方法及自适应多

目标粒子群算法，建立了考虑几何区间不确定性

的鲁棒优化设计方法，求解上述优化问题，其流程

如图 9 所示。
2． 3 自适应多目标粒子群算法
本文采用粒子群算法具有形式简洁、收敛快

速以及参数调节机制灵活等优点。在粒子群算法
中，一个粒子 i 可由位置向量 xi =［xi，1，xi，2，…，
xi，d］

T∈Ｒd 和速度向量 vi =［vi，1，vi，2，…，vi，d］
T∈

Ｒd 表示，其中 i = 1，2，…，N，N为种群中的粒子个
数，d为设计变量的维数。粒子在进化过程中根
据式( 13) 更新速度和位置:
v i ( t + 1) = ωvi ( t) + c1 r1 ( pbesti － xi ( t) ) +

c2 r2 ( gbest － xi ( t) )

xi ( t + 1) = xi ( t) + vi ( t + 1
{

)

( 13)
式中: t为迭代次数; ω≥0为惯性权重; c1、c2为加
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图 9 考虑几何不确定性的鲁棒优化设计流程
Fig． 9 Ｒobust optimization design process considering geometric uncertainties

速系数; r1、r2 为在［0，1］上均匀分布的随机数;
pbesti 为第 i个粒子的历史个体最优解; gbest 为
群体的全局最优解。为避免陷入局部最优，可采
用精英学习策略进行局部极值扰动，精英学习率

为 Lr。本文自适应多目标粒子群算法基于 Pareto
占优原则建立并维护外部最优解集，通过引入

Pareto熵表示 Pareto 前缘的分布均匀性，间接表
示种群的多样性。优化迭代时，Pareto 前缘发生
变化，相应的 Pareto熵也发生变化，故可以采用差
熵表示 Pareto前缘重新分布范围的大小，通过差
熵可以推测当前种群发现新解的能力，估计种群

所处的进化状态包括收敛状态、多样化状态及停
滞状态，进而调整参数 ω、c1、c2、Lr 以设计适应当

前状态的勘探和开采策略。
优化算法的具体流程如图 10 所示，文

献［22］采用此优化算法对不同测试算例进行了
验证，并与其他常用多目标优化算法进行了对比，

结果显示该算法总体上具有更好的多样性和

收敛性。
2． 4 结果分析
采用 2． 2 节鲁棒优化设计方法对问题 ( 12 )

优化。几何不确定性变量仍采用 DFFD方法参数
化产生，对超临界翼型的上半部分和下半部分分

别进行参数化，各布置 7 个直接操作点，采用
16 × 12阶控制体，直接操作点及控制体建立如
图 11所示。翼型前缘和后缘的直接操作点仍保
持固定，故共10个不确定性变量，变化区间仍为

图 10 基于 Pareto熵的多目标粒子群算法
Fig． 10 Multi-objective particle swarm algorithm

based on Pareto entropy

［－ 0． 0015，0． 001 5］。为提高计算效率，对计算
精度与计算时间进行折中，选取通过 25 个初始样
本构建 Kriging模型的方式进行阻力系数及力矩
系数的不确定性分析，直接优化的方式进行翼型

面积的不确定分析。代理模型精度校验得阻力系
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数预测的最大误差为 7． 4%，力矩系数预测的最
大误差为 0． 63%。多目标优化所得 Pareto 解集
如图 12 所示。
由于多目标优化中粒子群容量及进化步数设

置较小，且跨声速问题机理复杂，所得的 Pareto 前
缘不甚明显，但工程中只需选取一个或几个最优

解即可，故选取图中 Pareto 前缘的一点作为本次
鲁棒优化的最优解，并对最优翼型进行 CFD 分
析，得其阻力系数CD ; 同时采用相同的参数化及

图 11 直接操作点及 FFD控制体
Fig． 11 Pilot points and FFD control body

图 12 多目标鲁棒优化的 Pareto解集
Fig． 12 Pareto set of multi-objective robust optimization

代理模型建立方法对确定性优化得到的最优翼型

及初始 ＲAE2822 翼型进行一次不确定性分析，其
相关数值如表 5 所示。2 种优化方法得到的最优
翼型及对应压力分布如图 13 所示。对 ＲAE2822
翼型及最优翼型进行不确定性分析，得到阻力目

标、力矩与面积约束区间上下界对应的翼型及压
力分布，如图 14所示。
首先从优化翼型的 CFD计算结果可看出，无

论是确定性优化还是鲁棒优化最优翼型的阻力系

数较初始 ＲAE2822 翼型均有较大程度的下降。
从翼型几何和对应压力分布情况来看，优化使得

翼型上表面前缘下降后缘抬升，造成前缘吸力峰

值更高，但减弱了激波强度，从而减小阻力。确定
性优化结果较鲁棒优化结果激波更平缓，阻力更

小。从考虑阻力及其他约束的综合不确定性分析
的结果来看，原始 ＲAE2822 翼型以及确定性优化
的区间半径目标 f w 较鲁棒优化结果差距很大，但
从表 5 也可看出，区间中值目标 f C 与 CFD 计算
结果 CD 相差较大，说明不确定分析结果 f w 和 f C

较大主要是由约束函数造成的。
图 15 为不确定分析时各采样样本的目标函

数和约束函数值比较，该结果一定程度上可显示

优化目标和各约束对不确定分析结果的影响。其
中阻力系数结果显示，确定性优化结果的整体阻

力系数较低且变化区间较小，但从力矩和面积约

束的结果可看出，确定性优化的结果均在一定程

度上违反了约束，而鲁棒优化结果则基本满足约

束。这是因为确定性优化时，由于目标和约束的
冲突，所得最优结果一般分布在约束边缘，当考

表 5 优化结果比较
Table 5 Optimization result comparison

翼型 CD f C f w CL CM Aa

ＲAE2822 翼型 0． 021 127 0． 033 261 0． 015 527 0． 824 888 － 0． 102 279 0． 077 873

确定性优化最优翼型 0． 013 546 0． 024 063 0． 010 529 0． 824 487 － 0． 091 623 0． 078 044

鲁棒优化最优翼型 0． 015 634 0． 016 627 0． 002 096 0． 823 707 － 0． 083 295 0． 082 126

图 13 优化所得最优翼型及压力分布比较
Fig． 13 Optimized airfoils and pressure distribution comparison
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虑不确定性因素时，极易违反约束。由此可见，本
文鲁棒优化流程考虑了不确定性对优化目标及约

束的影响，相对确定性优化，得到了综合鲁棒性更

强的结果。实际操作中，也可以根据决策者对各
优化目标和约束的偏好，灵活设定约束罚函数因

子，得到更理想的结果。

图 14 目标及约束区间上下界对应的翼型及压力分布
Fig． 14 Airfoils and pressure distribution corresponding to upper and lower bounds of objective and constraint intervals

图 15 不确定分析采样样本的阻力系数、力矩系数及面积对比
Fig． 15 Drag coefficient，moment coefficient and area comparison of samples for uncertainty analysis
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3 结 论
1) 对 NACA0012 翼型的阻力系数性能进行
了跨声速条件下考虑几何不确定性的快速非线性

区间分析。通过建模方法与直接分析方法对比，
最大误差在 5%以内，而分析效率可提高 95%。

2) 以跨声速条件下 ＲAE2822 翼型的阻力性
能为目标，并考虑升力、力矩及面积约束，分别进
行了翼型的确定性优化设计及鲁棒气动优化设

计。确定性优化所得最优翼型较初始翼型阻力减
小 35． 9%，且严格满足各项约束，同等精度下优
于其他文献结果。鲁棒优化所得最优翼型较初始
翼型和确定优化最优翼型，其鲁棒性得到了大幅

提高。分析总体优化目标各项可知，本次优化结
果主要通过降低违反约束的概率提高鲁棒性，通

过调节阻力目标与其他约束的罚函数因子，可得

到偏好不同的结果。
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Interval analysis for geometric uncertainty and robust
aerodynamic optimization design

SONG Xin1，2，ZHENG Guannan1，2，* ，YANG Guowei1，2，JIANG Qian1，2

( 1． Key Laboratory for Mechanics in Fluid Solid Coupling Systems，Institute of Mechanics，Chinese Academy of Sciences，

Beijing 100080，China; 2． School of Engineering Science，University of Chinese Academy of Sciences，Beijing 100049，China)

Abstract: Uncertainties will make aircraft deviate from the designed aerodynamic performance，resulting
in the decrease in aerodynamic performance and even destruction． Due to the problem that the probability dis-
tribution of geometric uncertainty cannot be given in engineering and nonlinear aerodynamic problem in tran-
sonic flows，the non-probabilistic parametric modeling of geometric uncertainty is studied，and the fast nonlin-
ear interval analysis method is established in combination with Kriging model and optimization method． The
effects of geometric uncertainties on a symmetric airfoil are analyzed using the above method，and the quantita-
tive variation range of aerodynamic performance is obtained． Based on interval uncertainty analysis，a robust
optimization design process is established． The single-objective interval uncertainty optimization problem was
transformed into deterministic multi-objective optimization problem based on the order relation and possibility
degree model of interval number，and the optimization problem was solved by adaptive multi-objective particle
swarm optimization which is based on Pareto entropy． The robust optimization design is implemented for the
supercritical airfoil with the drag objective as well as lift，moment and area constraints under geometric uncer-
tainties． The results compared with deterministic optimization design show that deterministic design is prone to
failure under the influence of uncertainties，while the robust design is more secure and reliable．

Keywords: geometric uncertainty; nonlinear interval analysis; directly manipulated free-form deforma-
tion ( DFFD) ; aerodynamic optimization design; robust optimization design; adaptive multi-objective particle
swarm optimization algorithm; Kriging model
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