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考虑不确定性的超声速双翼气动特性分析
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摘　 要：超声速双翼是一种利用激波和膨胀波相互干涉以消除激波阻力的构型。 然而，双翼属于单一

工作状态设计，为了衡量双翼在设计点附近的稳健性，采用非嵌入式概率配置点不确定性分析方法及

Ｓｏｂｏｌ全局灵敏度分析方法，研究双翼在典型工况条件下不确定性扰动对气动特性波动的影响情况。
分析了在马赫数和迎角满足特定正态分布的随机扰动下，双翼表面、全流场压强的分布和气动力系

数。 不确定性分析结果表明，下单翼翼型最大厚度区域的压力脉动是造成气动特性波动的主要原因。
灵敏度分析结果表明，马赫数是对双翼气动性能影响最大的因素。
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　 　 对于在超音速飞行状态下的飞行器，激波阻力

占据总阻力的很大一部分。 １９３５ 年，Ａｄｏｌｆ Ｂｕｓｅ⁃
ｍａｎｎ［１］提出了 Ｂｕｓｅｍａｎｎ双翼的概念。 将 ２ 个三角

翼反对称放置，利用激波和膨胀波的相互作用，在理

论上 Ｂｕｓｅｍａｎｎ 双翼可以完全消除波阻。 Ｋｕｓｕｎｏｓｅ
等［２］ 使 用 计 算 流 体 力 学 （ ＣＦＤ ） 技 术 验 证 了

Ｂｕｓｅｍａｎｎ双翼具有良好的减阻特性。 华如豪等［３］

将 Ｂｕｓｅｍａｎｎ双翼应用于超音速导弹，发现在巡航条

件下，双翼布局能够使波阻降低 ４２％。 然而，Ｂｕｓｅ⁃
ｍａｎｎ双翼是在特定条件下设计的。 当双翼偏离设

计工作状态时，气动特性有可能急剧变化，会存在流

动壅塞问题，导致阻力急剧升高［２］。 因此，有必要

分析来流参数不确定性对双翼气动特性的影响，寻
找出双翼气动特性波动的主要原因，为双翼的稳健

性优化设计提供参考。
传统的气动布局设计仅仅考虑在确定状态下的

气动特性，而往往忽略不确定性参数带来的影

响［４⁃５］。 近年来，随着 ＣＦＤ技术的迅速发展，人们更

加追求计算结果的精度及可信度［６］。 因此，不确定

性分析方法的研究及应用受到了广泛关注。 蒙特卡

罗方法由于结构简单，易于实现，较早地应用在不确

定性分析方法中。 但是由于需要大量样本，计算开

销大，蒙特卡罗方法在实际应用中存在一定困难。

近年来，基于多项式混沌（ＰＣ）的不确定性分析方法

则逐渐发展起来［７⁃８］。 多项式混沌可以分为嵌入式

多项式混沌（ＩＰＣ）和非嵌入式多项式混沌（ＮＩＰＣ）。
ＩＰＣ 方法比较直观，对控制方程进行混沌多项式展

开，进而可以得到相关的统计信息。 但是由于改变

了控制方程，需要对求解器进行大量更改，工作量较

大［９］。 ＮＩＰＣ方法是将通过抽样方法得到的样本点

直接带入求解器中，从而获取确定性的解。 依据这

些确定性的结果，通过回归分析的方法，求解混沌多

项式的各项系数，得到近似的混沌多项表达式。 相

比于 ＩＰＣ 方法，ＮＩＰＣ 方法不需要对求解器进行修

改，降低了工作量。 但是在高维问题中，依然存在工

作量较大的问题［１０］。 在保证结果精度的前提下，为
了进一步减少计算时间，Ｌｏｅｖｅｎ等［１１］提出了非嵌入

式概率配置点 （ ＮＩＰＲＣ）方法。 ＮＩＰＲＣ 方法是在

ＮＩＰＣ方法的基础上，使用配置点代替抽样样本点。
Ｌｏｅｖｅｎ［１２］将 ＩＰＣ，ＮＩＰＣ 及 ＮＩＰＲＣ 方法应用于一维

线性活塞问题。 结果表明，ＮＩＰＲＣ 方法比 ＮＩＰＣ 方

法收敛更快。 在相同精度时，ＮＩＰＲＣ 方法比 ＩＰＣ 方

法计算耗时更小。 Ｄｉｎｅｓｃｕｄ 等［１３］验证了 ＮＩＰＲＣ 和

ＮＩＰＣ方法在 ＮＡＳＡ ｒｏｔｏｒ 转子算例中结果具有较好

的一致性。 刘益智等［１４］使用 ＮＩＰＲＣ 方法分析了转

子间隙不确定性对风力机气动特性的影响，发现前
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缘间隙的不确定性是引起气动性能变化的决定性因

素。 张航等［１５］应用 ＮＩＰＲＣ方法研究后台阶流动。
单纯的不确定性分析只能获得不确定性因素对

输出的影响，为了进一步筛选出影响显著的变量，这
就需要对模型进行敏感性分析［１６⁃１７］。 敏感性分析

分为局部敏感性和全局敏感性［１８］。 局部敏感性可

以计算单一变量对模型的影响程度。 全局敏感性不

仅可以衡量各个变量对模型的贡献，也可以求得各

个变量之间耦合的影响。 常用的全局敏感性分析方

法有多元线性回归、傅里叶幅度敏感性检验和 Ｓｏｂｏｌ
等方法。 其中，基于方差的 Ｓｏｂｏｌ 方法［１９］具有计算

迅速和可操作性强等优点，是最具代表性的全局敏

感性方法。
本文使用 ＮＩＰＲＣ方法对二维 Ｂｕｓｅｍａｎｎ 双翼气

动特性进行不确定性量化研究。 分析了在来流马赫

数、迎角等不确定因素作用下，双翼流场的变化情

况，得到造成双翼气动特性波动的主要原因。 并进

一步使用 Ｓｏｂｏｌ 全局敏感性方法，寻找出对双翼气

动特性影响显著的因素，分析马赫数和迎角耦合作

用对双翼升力和阻力的影响。

１　 非嵌入式概率配置点方法

依据非嵌入式概率配置点思想，输出函数是由

确定和随机两部分组成的。 对于任意一个属于样本

空间 Ω 上的随机变量 ｕ（ｘ，ｔ，ω） ，可以用下式逼近

表示［１２］

ｕ（ｘ，ｔ，ω） ＝∑
ＮＰ

ｉ ＝ １
ｕｉ（ｘ，ｔ）Ｌｉ（ε（ω）） （１）

式中， ｕ（ｘ，ｔ，ω）为空间 ｘ和时间 ｔ的随机变量，ω 为

样本空间 Ω 的基本事件，Ｎｐ 为配置点的个数，系数

ｕｉ（ｘ，ｔ） 为依据配置点得到的确定性部分。 Ｌｉ 是与

配置点相对应的拉格朗日多项式混沌，其表达式

如下

Ｌｉ（ε（ω）） ＝∏
Ｎｐ

ｊ ＝ １
ｊ≠ｉ

ε（ω） － ε（ω ｊ）
ε（ωｉ） － ε（ω ｊ）

（２）

　 　 对于数值型求积问题，如果 ｎ ＋ １个求积节点给

定，仅选取求积系数，使用 Ｇａｕｓｓ型求积公式代数精

度最高，为 ２ｎ ＋ １。 将选取的高斯积分点映射到样

本空间，可得到配置点。 对于服从正态分布的随机

变量，配置点可以通过 Ｇａｕｓｓ⁃Ｈｅｒｍｉｔｅ 求积公式得

到。 通过查表得到 Ｇａｕｓｓ⁃Ｈｅｒｍｉｔｅ 求积节点和系数，

并将其映射到样本空间，即可得到配置点及相应

权重。
通过（１）式，不难获得输出函数的相关统计信

息。 输出函数的平均值、方差和变异系数可以表

示为

μｕ ＝∑
Ｎｐ

ｉ ＝ １
ｕｉ（ｘ，ｔ）ωｉ （３）

σ２ｕ ＝∑
Ｎｐ

ｉ ＝ １
［（ｕｉ（ｘ，ｔ） － μｕ） ２］ωｉ （４）

ＣＶ ＝
σｕ

μｕ
（５）

式中， ω ｉ 是配置点相应的权重。
由于非嵌入式配置点方法只选取了有限阶模态

展开，必然存在误差。 相对误差可由更高一阶的表

达式得到［２１］。 Ｐ 阶相对误差的表达式为

Ｒｐ ＝

１
ＮＰ＋１
∑
ＮＰ＋１

ｉ ＝ １
ｗ ｉ（ｕＰ＋１

ｉ － 􀭹ｕｉ） ２

１
ＮＰ＋１
∑
ＮＰ＋１

ｉ ＝ １
􀭹ｕｉ

（６）

式中， ω ｉ 是 Ｐ ＋ １阶配置点对应权重。 ｕＰ＋１
ｉ 是 Ｐ ＋ １

阶配置点对应的确定性部分。 􀭹ｕｉ 是通过 Ｐ阶配置点

表达式近似得到的 Ｐ ＋ １阶配置点确定性部分。

２　 Ｓｏｂｏｌ 全局灵敏度分析

全局灵敏度分析不仅可以检验模型各个参数变

化对输出的影响，还可以分析各个参数之间耦合作

用对输出的影响。 Ｓｏｂｏｌ 是基于方差的全局敏感性

分析方法［１９］。 总方差可以表示为

Ｖ（Ｙ） ＝∑
ｉ
Ｖｉ ＋∑

ｉ
∑
ｊ ＞ ｉ

Ｖｉｊ ＋ … ＋ Ｖ１２…ｋ （７）

式中， Ｖｉ ＝ Ｖ［Ｅ（Ｙ ｜ Ｘ ｉ）］，Ｖｉｊ ＝ Ｖ［Ｅ（Ｙ ｜ Ｘ ｉ，Ｘ ｊ）］，…，
将上式两边除以 Ｖ（Ｙ） ，得到

∑
ｉ
Ｓｉ ＋∑

ｉ
∑
ｊ ＞ ｉ

Ｓｉｊ ＋ … ＋ Ｓ１２３…ｋ ＝ １ （８）

式中， Ｓｉ 为一阶灵敏度指标，Ｓｉｊ…ｋ 为高阶灵敏度指

标。 Ｓｉｊ…ｋ 定义为

Ｓｉｊ…ｋ ＝
Ｖ［Ｅ（Ｙ ｜ Ｘ ｉ，Ｘ ｊ，…，Ｘｋ）］

Ｖ（Ｙ）
（９）

变量 Ｘ ｉ 总灵敏度指标为

Ｔｉ ＝ Ｓｉ１
＋ Ｓｉ１，ｉ２

＋ … ＋ Ｓｉ１，ｉ２，…，ｉｋ （１０）
　 　 本文采用 Ｓａｌｔｅｌｌｉ［２２］发展的 Ｓｏｂｏｌ全局灵敏度计

算方法：

·０１９·
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１） 产生一个 （Ｎ，２Ｋ） 随机变量矩阵，其中 Ｋ 为

输入变量的个数，Ｎ 为抽取样本数。 将矩阵分为两

个矩阵 Ａ 和 Ｂ

Ａ ＝

ｘ（１）１ ｘ（１）２ … ｘ（１）ｋ

ｘ（２）１ ｘ（２）２ … ｘ（２）ｋ

… … … …
ｘ（Ｎ）１ ｘ（Ｎ）２ … ｘ（Ｎ）ｋ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

Ｂ ＝

ｘ（１）ｋ＋１ ｘ（１）ｋ＋２ … ｘ（１）２ｋ
ｘ（２）ｋ＋１ ｘ（２）ｋ＋２ … ｘ（２）２ｋ
… … … …
ｘ（Ｎ）ｋ＋１ ｘ（Ｎ）ｋ＋２ … ｘ（Ｎ）２ｋ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

　 　 ２） 在 Ｂ 矩阵的基础上，将 Ａ 矩阵的第 ｉ 列与 Ｂ
矩阵的第 ｉ 列交换，得到 Ｃｉ 矩阵

Ｃｉ ＝

ｘ（１）ｋ＋１ … ｘ（１）ｉ ｘ（１）２ｋ
ｘ（２）ｋ＋１ … ｘ（２）ｉ ｘ（２）２ｋ
… … … …
ｘ（Ｎ）ｋ＋１ … ｘ（Ｎ）ｉ ｘ（Ｎ）２ｋ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

　 　 ３） 根据输入矩阵 Ａ，Ｂ，Ｃｉ 计算相应的输出

ｙＡ ＝ ｆ（Ａ），ｙＢ ＝ ｆ（Ｂ），ｙＣｉ
＝ ｆ（Ｃ ｉ）

　 　 ４） 主灵敏度指标计算如下

Ｓｉ ＝
Ｖ［Ｅ（Ｙ ｜ Ｘ ｉ）］

Ｖ（Ｙ）
＝

１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ ＝ １
ｙ（ ｊ）Ａ ｙ（ ｊ）Ｃｉ

－ ｆ２０

１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ ＝ １
（ｙ（ ｊ）Ａ ） ２ － ｆ２０

（１１）
式中

ｆ０ ＝ ( １Ｎ∑
Ｎ

ｊ ＝ １
ｙ（ ｊ）Ａ )

２
（１２）

　 　 ５） 总灵敏度指标计算如下

Ｔｉ ＝ １ －
Ｖ［Ｅ（Ｙ ｜ Ｘ ～ ｉ）］

Ｖ（Ｙ）
＝ １ －

１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ ＝ １
ｙ（ ｊ）Ｂ ｙ（ ｊ）Ｃｉ

－ ｆ２０

１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ ＝ １
（ｙ（ ｊ）Ａ ） ２ － ｆ２０

（１３）
　 　 ６） 对于二维问题，二阶灵敏度指标计算如下

Ｓｉ，ｊ ＝ Ｔｉ － Ｓｉ （１４）

３　 Ｂｕｓｅｍａｎｎ 双翼模型

图 １展示了 Ｂｕｓｅｍａｎｎ 双翼的消波原理。 其中

ｃ 为弦长，ｔ 为单翼厚度，ｚ 为双翼间距。 通过合理的

参数设计，使得 ２ 个三角形单元前缘产生的激波恰

好打在翼型最大厚度处，最大厚度处的膨胀波又恰

好打到三角形后缘［３］。 这样气流在激波和膨胀波

作用下，理论上在某一马赫数 Ｂｕｓｅｍａｎｎ双翼迎风面

和背风面压力几乎相等，波阻接近为零。 此时，
Ｂｕｓｅｍａｎｎ双翼构型达到设计状态，对应的马赫数称

为设计马赫数。

图 １　 Ｂｕｓｅｍａｎｎ双翼模型示意图

４　 不确定性分析

本文考虑的输入变量有 ２ 个，分别是来流马赫

数和迎角。 变量之间相互独立，使用 ＮＩＰＲＣ 方法进

行不确定性量化研究，研究来流状态变量不确定性

对双翼气动特性的影响。
４．１　 流场求解及网格无关性检验

本文采用课题组自研制基于有限体积法的流场

求解程序 ＨＵＮＳ３Ｄ 进行流场计算［２３］。 ＨＵＮＳ３Ｄ 求

解程序的计算精度已得到验证［２３⁃２４］。 空间离散格

式为 Ｒｏｅ 格式，时间推进格式为 ＬＵ⁃ＳＧＳ。 选取 ＮＳ
方程作为控制方程。 自由来流马赫数为 １．７，来流迎

角为 ２°，弦长 ｃ，单翼厚度 ｔ ＝ ０．０５ｃ。 双翼间距 ｚ ＝
０．５ｃ。 如图 ２所示，采用结构网格划分计算区域。

图 ２　 计算网格

为确保计算所用网格的数量与结果之间没有关

联性，进行网格无关性检验。 结果见表 １。 可以看

到，当网格单元数量达到 １０８ ３７５ 时，网格数量对双

翼的升力、阻力系数的影响几乎可以忽略。 因此，选
取该网格为计算网格。 双翼中上单翼的压力分布如

图 ３所示。 激波和膨胀波先后作用在上单翼最大厚

·１１９·
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度处，这导致该区域的压强先陡然提升后又陡然下

降。 受到来流迎角的影响，由下单翼反射出的激波

作用于上单翼下表面距离前缘 ０．８ 倍弦长附近，紧
接着在该区域又反射出膨胀波。 其具体表现为，压
强在该区域先提升后下降。

表 １　 网格无关性检验结果

网格单元数量 ＣＬ ＣＤ

４６ １５１ ０．１１７ ０．０１６３ ３

７３ ３１７ ０．１１８ ０．０１６４ １

１０８ ３７５ ０．１１９ ０．０１６５ ４

２１０ ４７７ ０．１１９ ０．０１６５ ７

　 　 　 　 图 ３　 上单翼的压力分布 图 ４　 马赫数和迎角的概率密度函数

４．２　 不确定输入参数描述

假定马赫数为服从均值 １．７，标准差 ０．０１１ ５６正
态分布的随机变量，迎角为服从均值 ２，标准差

０．０７１ ６正态分布的随机变量。 马赫数和迎角的概

率密度函数如图 ４ 所示。 使用 ＮＩＰＲＣ 方法研究各

个变量独立变化对双翼气动特性的影响。 为了验证

ＮＩＰＲＣ方法的收敛性，分别选取 Ｐ＝ ０，１，２阶配置点

进行确定性计算，按公式（６）计算相对误差。
表 ２　 不确定参数马赫数与迎角的配置点和权重

多项式

阶数
配置点 权重 马赫数 迎角

０ １ １ １．７ ２

１
１
２

０．５
０．５

１．６８８ ４４
１．７１１ ５６

１．９２８ ４０
２．０７１ ６０

２
１
２
３

０．１６６ ６７
０．６６６ ６７
０．１６６ ６７

１．６７９ ９８
１．７００ ００
１．７２０ ０２

１．８７５ ９９
２．０００ ００
２．１２４ ０１

３
１
２
３
４

０．０４５ ８８
０．４５４ １２
０．４５４ １２
０．０４５ ８８

１．６７３ ０１
１．６９１ ４２
１．７０８ ５８
１．７２６ ９９

１．８３２ ８６
１．９４６ ８８
２．０５３ １２
２．１６７ １４

４．３　 马赫数的不确定性影响

图 ５展示了随着 ＮＩＰＲＣ 方法中多项式阶数的

增加，双翼升力、阻力系数的相对误差。 当多项式阶

数 Ｐ＝ ２时，升力系数和阻力系数的相对误差在 １０－３

量级。 此时，升力的绝对误差低于一个升力单位

（一个升力单位为 １０－２），阻力的绝对误差低于一个

阻力单位（一个阻力单位为 １０－４）。 因此，本节选取

二阶 ＮＩＰＲＣ方法做进一步分析。
使用二阶方法得到上单翼压强的平均值和标准

差，见图 ６。 标准差越大，马赫数的随机扰动影响越

强烈，上单翼上表面压强的标准差接近 ０，这表明马

赫数的随机扰动对上单翼上表面压强影响极小。 上

单翼压强标准差最大的地方是下表面的中间区域

（翼型最大厚度处）和下表面距离前缘 ０．７倍弦长附

近。 究其原因，受到马赫数的不确定性影响，上单翼

下表面中间区域激波和膨胀波变化剧烈。 而由下单

翼反射的激波打到了距离上单翼下表面前缘 ０．７ 倍

弦长附近。 这导致该区域的压强有小幅波动。

·２１９·
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　 图 ５　 马赫数不确定性条件下，双翼气 图 ６　 马赫数不确定性条件下，上单翼

动特性随多项式阶数的收敛过程 压强平均值和标准差

　 　 为进一步研究马赫数的不确定性对整个流场的

影响，图 ７给出了全流场压强平均值和标准差云图。

图 ７　 马赫数不确定性条件下，全流场

压强平均值和标准差

　 　 由压强的平均值云图可以看出，在马赫数随机

扰动的影响下，压强在下单翼上表面区域有明显的

增加。 而标准差数值较大的区域主要集中在激波和

膨胀波处。 其中，下单翼上表面中间区域的压强标

准差数值最大，这说明该区域受到的影响程度最大。
其表现为该区域压强产生较大波动，从而严重影响

双翼的气动特性。 由图 ８ 可知，升力系数接近正态

分布，而阻力系数接近偏斜分布。 表 ３ 给出了在马

赫数随机扰动下，双翼的升、阻力系数的平均值和标

准差。 当输入参数马赫数的变异系数为 ０．６８％时，
升力系数的变异系数为 ２．４６％，阻力系数的变异系

数为 ２．６１％。 这说明马赫数的不确定性可引起双翼

气动特性的强烈变化。

图 ８　 马赫数不确定性条件下，双翼升力和阻力系数的概率密度函数

·３１９·
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表 ３　 马赫数与迎角对双翼气动特性的影响

不确定参数
ＣＬ ＣＤ

μ σ ＣＶ ／ ％ μ σ ＣＶ ／ ％

马赫数 ０．１１９ ３ ０．００２ ９３ ２．４６ ０．０１６ ６１ ０．００４ ３３ ２．６１

迎角 ０．１１９ ０ ０．００４ ３５ ３．６６ ０．０１６ ５５ ０．０００ ３２ １．９３

确定性条件 ０．１１８ ８ ０．０１６ ５４

４．４　 迎角的不确定性影响

双翼升力、阻力系数的相对误差随着 ＮＩＰＲＣ 方

法阶数增加的收敛过程见图 ９。 当多项式阶数 Ｐ ＝ ２
时，升力系数的相对误差在 １０－４量级， 阻力系数的

误差在 １０－５量级。 此时，升力的绝对误差低于一个

升力单位，阻力的绝对误差低于一个阻力单位。 本

节选取二阶 ＮＩＰＲＣ方法做进一步分析，二阶 ＮＩＰＲＣ

方法需要 ３个配置点做确定性计算。
上单翼压强的平均值和标准差图如图 １０所示。

从压强标准差图可知，压强标准差的最大值为

０．０３１。 与之对比的是，在马赫数扰动下，上单翼压

强标准差的最大值为 ０．０８２。 标准差越小则受到的

影响越小。 所以，相比于马赫数，由迎角带来的不确

定性对上单翼压强的波动贡献更小。

　 图 ９　 迎角不确定性条件下，双翼气动 图 １０　 迎角不确定性条件下，上单翼

特性随多项式阶数的收敛过程 压强平均值和标准差

　 　 整个流场压强平均值和标准差云图见图 １１。

图 １１　 迎角不确定性条件下，全流场

压强平均值和标准差

结果表明，流动变化剧烈的区域主要集中在下

单翼上表面翼型最大厚度处。 由图 ８ 可知，升力和

阻力系数的概率分布趋势接近高斯分布。 表 ３给出

了在迎角随机扰动下，双翼的升、阻力系数的平均值

与标准差。 当输入参数迎角的变异系数为 ３．５８％
时，升力系数的变异系数是 ３．６６％，阻力系数的变异

系数为 １．９３％。 这说明双翼的气动参数对迎角的变

化并不敏感。
４．５　 全局灵敏度分析

表 ３给出了在马赫数和迎角各自独立随机扰动

下，双翼升力、阻力系数不确定性结果。 从输出结果

不难发现，马赫数比迎角更易引起双翼的气动特性

波动。 当不确定参数为迎角时，双翼升力系数的变

异系数高于阻力系数的变异系数。 这说明升力比阻

力更易受到迎角扰动的影响。 而马赫数对阻力的影

响高于对升力的影响。 为了进一步衡量不确定参数
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图 １２　 迎角不确定性条件下，双翼升

力和阻力系数的概率密度函数

马赫数和迎角的影响程度并分析马赫数和迎角耦合

作用对双翼气动特性的影响，需要进行 Ｓｏｂｏｌ 全局

敏感性分析。 首先通过拉丁超立方方法随机抽取

１ ０００个样本点。 其次，调用流场数值模拟工具

ＨＵＮＳ３Ｄ进行确定性计算，得到各样本点对应的输

出结果（升力和阻力系数）。 最后，依据第 ２ 节所述

的计算方法，得到全局灵敏度指标，结果见表 ４。 其

中， ＳＭ 为马赫数的一阶灵敏度指标。 Ｓα 为迎角的一

阶灵敏度指标。 ＳＭ－α 为二阶灵敏度指标，ＴＭ 代表了

马赫数总灵敏度，Ｔα 代表了迎角总灵敏度。 结果表

明：①升力系数中迎角的一阶灵敏度指标最高，这说

明迎角对双翼的升力变化占主要贡献。 阻力系数中

马赫数的一阶灵敏度指标最高，这说明马赫数对双

翼的阻力变化占主要贡献。 ②变异系数为 ０．６８％的

马赫数对升力和阻力系数的总灵敏度指标分为

０．４５９和 ０．５９１，变异系数为 ３．５８％的迎角对升力和

阻力系数的总灵敏度指标分别为 ０．６１５ 和 ０．４１６，这
说明造成双翼气动特性波动最主要的因素是马赫

数；③马赫数和迎角对升力和阻力的二阶灵敏度指

标为 ０．０７４和 ０．０４３，这说明马赫数和迎角的耦合作

用对升力和阻力波动的贡献较小，可以忽略。
表 ４　 灵敏度分析结果

灵敏度指标 ＣＬ ＣＤ

ＳＭ ０．３８５ ０．５８４

Ｓα ０．５４１ ０．３７３

ＳＭ－α ０．０７４ ０．０４３

ＴＭ ０．４５９ ０．５９１

Ｔα ０．６１５ ０．４１６

５　 结　 论

本文采用非嵌入式概率配置点不确定性分析方

法和 Ｓｏｂｏｌ 全局灵敏度分析方法，分析了马赫数和

迎角的不确定性对双翼气动特性的影响，结论如下：
１） 不确定性分析表明，迎角对双翼升力的影响

高于对阻力的影响。 马赫数不确定性的影响区域主

要集中在双翼间激波和膨胀波处。 其中，下单翼上

表面翼型厚度最大处受到的影响最严重。 这导致该

区域的压强脉动，从而严重影响双翼的气动性能。
相比于马赫数，迎角的不确定性影响区域更小。

２） 灵敏度分析定量给出了迎角和马赫数的不

确定性对双翼气动特性的影响程度。 其中，马赫数

是造成双翼气动特性波动的最主要因素。 而马赫数

和迎角的耦合作用对升力和阻力的影响相对较小。
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