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摘要：针对客机机翼特点，建立机翼外形和结构参数化模型；应用ＣＡＴＩＡ二次开发技术和ＰＣＬ编程，实现气动分

析模型和结构有限元模型的自动生成；分析了气动和结构之间的耦合关系，研究一种气动载荷自动加载到结构

模型的方法；应用基于代理模型的二级优化方法求解机翼气动燉结构设计多学科优化问题；在ｉＳＩＧＨＴ软件环境

下实现机翼气动燉结构多学科优化计算流程。算例结果表明，本文提出的机翼气动燉结构多目标优化方法能获得

关于升阻比和结构重量的最优解集，有助于设计人员确定合理的机翼总体参数。
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机翼是飞机最重要的一个部件，对飞机的飞行

性能和经济性影响极大。在飞机初步设计阶段，机

翼设计主要包括气动设计和结构设计。气动设计的

任务是确定机翼外形，在保证有足够升力的前提

下，使机翼升阻比尽量大。结构设计的任务是选择

结构布局形式，确定结构件尺寸，在保证结构完整

性的前提下，使结构重量尽可能轻。因此，机翼设计

应兼顾气动效率要求和结构重量要求，其关键是找

到飞机气动效率与重量之间的恰好折衷。

虽然采用工程估算方法也可进行气动效率与

重量的权衡分析，但这种方法精度较低。近十几年

来，随着计算空气动力学和结构有限元方法的不断



成熟和普及，应用多学科设计优化（Ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉ

ｐｌｉｎａｒｙｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＭＤＯ）方法研究机翼

初步设计受到了广泛的关注［１］
。Ｖｅｌｄｅｎ等应用

ＭＤＯ研究了大型客机机翼气动燉结构一体化设计

问题［２］
。Ｈｅｉｎｒｉｃｈ等应用计算空气动力学和结构有

限元方法研究了机翼气动和结构之间的耦合关

系［３］
。Ｐｉｐｅｒｎｉ等研究了公务机机翼气动燉结构多学

科设计优化问题［４］
。张科施等研究了一种计及气动

弹性的运输机机翼气动燉结构综合优化设计方

法［５］
。

本文针对客机机翼初步设计问题，研究一种实

用的气动燉结构多学科优化方法，目的是为客机机

翼气动效率与重量之间的权衡分析提供一个有效

的工具。实现这一目标的关键是
［１］
：（１）机翼参数化

模型；（２）气动模型和结构模型的自动生成技术；

（３）气动与结构的耦合关系分析；（４）实用有效的多

学科设计优化方法。

 机翼参数化模型

 外形参数化定义

典型客机机翼的外形，可以用两类参数来描

述。一类是总体外形参数，描述机翼的平面外形特

征。另一类是翼型参数，描述机翼展向特征站位上

的剖面形状。

总体外形参数包括：参考面积，展弦比，１燉４弦

线后掠角，梯形比，上反角，后缘转折位置（ｋｉｎｋ位

置），特征剖面翼型扭转角等。这些参数相互独立，

且一组参数确定一种外形。翼型形状采用基于形状

函数和分类函数的参数化方法［６］描述。应用ＣＡＴＩ

Ａ二次开发技术生成
［７］机翼外形，如图１所示。

图１ 机身外部机翼三维ＣＡＤ模型

 结构参数化定义

客机机翼结构形式一般为双梁式，其参数亦可

分为两类：构型参数和属性参数。构型参数描述机

翼结构的布置特征，包括前后梁位置的弦向百分

比、肋间距、肋方向（顺气流或垂直后梁）等。属性参

数即结构元件尺寸（梁缘条面积、腹板厚度、蒙皮厚

度等）及材料特性参数。应用ＣＡＴＩＡ二次开发技术

生成的机翼结构模型如图２所示。

图２ 结构参数化模型

 分析模型的自动生成

 气动分析模型的自动生成

在机翼优化设计过程中，需要快速地、自动地

生成有足够精度的气动分析模型。由于飞机在巡航

状态没有强激波及大分离区存在，故可采用全速势

方法对流场进行求解。因此，气动分析程序采用了

基于全速势方程对流场进行求解的分析程序

ＢＬＷＦ（含附面层修正），该程序考虑了机翼的粘性

影响（摩阻、型阻等），可快速、有效评估翼身组合体

的跨声速气动特性。实现自动生成气动分析模型的

流程是：（１）通过ＣＡＴＩＡ二次开发方法（ＶＢ程序）

生成机翼外形；（２）利用Ｇｒｉｄｇｅｎ软件录制的脚本

文件获得其表面网格点坐标；（３）由ＭＡＴＬＡＢ程

序生成气动分析程序ＢＬＷＦ的输入文件；（４）用程

序ＢＬＷＦ计算气动特性。

上述过程可通过批处理方式集成整个计算过

程，完成气动分析的自动计算，生成的气动模型如

图３所示。

图３ 自动生成翼身组合体表面网格

 结构分析模型的自动生成

在结构分析模型自动生成过程中，为保证机

翼外形的一致性，首先用 ＶＢ编写可执行程序，

调用ＣＡＴＩＡ，读取机翼总体外形参数，生成机翼结

构线框模型（见图２），将其保存为ｉｇｓ文件。然后用
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Ｐａｔｒａｎ命 令 语 言 （Ｐａｔｒａｎｃｏｍｍａｎｄｌａｎｇｕａｇｅ，

ＰＣＬ）语言编写ｓｅｓｓｉｏｎ文件，读取线框模型和结构

参数，自动生成结构有限元模型，如图４所示。

图４ 机翼结构有限元模型

 耦合关系分析

 描述耦合关系的参数

机翼设计中气动与结构的耦合关系，主要表现

为气动载荷分布对结构重量的影响以及结构弹性

变形对气动力的影响。一方面，在机翼设计中应考

虑气动和结构之间的交互影响。另一方面，只有精

度较高的分析模型才能比较真实地反映机翼气动

和结构之间的耦合效应，而工程估算方法难以考虑

这种耦合效应。本文采用的基于全速势方程的气动

分析模型和结构有限元模型能满足这一要求。

在分析气动与结构的耦合关系时，本文考虑了

气动载荷分布（环量分布）对结构重量的影响与机

翼的静气动弹性。计算分析表明，气动载荷分布一

般可近似为三次多项式曲线。确定这个三次多项式

曲线需要４个参数。为了减少描述气动载荷分布的

参数个数，本文提出了一种简化方法。

通过研究气动载荷分布的特征，发现当升力系

数一定时，只需确定其２个展向特征站位的值即能

够确定气动载荷分布的曲线。它们的比值，则能够

基本反映气动载荷的展向分布状况。因此，定义气

动载荷分布的控制参数ｉＧａ为０５展向站位的气动

载荷值与０９８展向站位气动载荷值的比值。只要

确定了参数ｉＧａ，就可近似确定机翼气动载荷展向

分布。图５（爞爧为当地升力系数，爞为当地弦长，爞ｒｅｆ

为平均气动弦长）对比了由控制参数ｉＧａ确定的气

动载荷分布与ＢＬＷＦ程序计算出的实际气动载荷

分布，可以看出二者非常接近。因此，将控制参数

ｉＧａ作为描述气动载荷分布的参数是合理的。

 气动载荷的传递

气动载荷由气动模型向结构模型的映射，主要

是机翼上下表面压强的传递。其数据交换的方式有

多种，如基于最小变形能的载荷转换方法
［８］
、常体积

转换法［９］等。由于气动模型中的机翼表面与结构模

图５ 机翼载荷展向分布的比较

型中的机翼表面一致，因此可采用ＰＣＬ编写插值函

数，然后以场函数形式对结构模型直接施加载荷，计

算过程如下。

（１）编写读入数据的函数。读入气动分析程序

的输出文件中表面网格点坐标值及其对应压强值。

（２）编写插值函数。应用双三次样条插值方法

可得到翼面上任意点对应的压力值。

（３）创建场函数。调用编写的插值函数，建立空

间场函数。

（４）载荷定义。定义载荷Ｐｒｅｓｓｕｒｅ值为上述场

函数。

通过对比Ｎａｓｔｒａｎ计算文件（ｂｄｆ文件）中读取

Ｐｒｅｓｓｕｒｅ场对应的载荷数据与ＢＬＷＦ程序输出的

载荷数据，证明上述气动载荷自动传递计算方法满

足精度要求。

 静气动弹性分析

考虑到结构形变对气动参数的重要影响，本文

中综合考虑了机翼的静气动弹性。

应用２１和２２节介绍的具有较高精度的气动

分析模型和结构分析模型，研究了气动、结构软件

的接口技术，采用弱耦合方法对机翼进行静气动弹

性分析。该过程为一个迭代求解的过程，首先对给

定外形进行气动分析，然后将气动载荷加载到结构

上计算机翼变形，再对变形后机翼进行气动分析，

如此往复，直至条件收敛达到平衡。通常迭代４～６

次，该过程收敛。

 优化问题和优化方法

 优化问题

机翼气动燉结构多学科设计优化问题表述如

下：

设计目标：①升阻比尽量大；②重量尽量小。

设计约束：①满足升力系数要求；②满足强度、
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刚度要求；③油箱体积要求。

设计变量：①外形参数；②结构参数。

上述优化问题中涉及气动外形和结构尺寸，且

气动载荷分布影响机翼结构重量。单独的气动优化

方法或结构优化方法无法求解这个优化问题，必须

应用多学科设计优化方法。

 优化方法

对于上述优化问题，已经提出了几种多学科设

计优化方法［１０］
，如并行子空间优化方法、协同优化

方法等。本文采用基于响应面的二级优化方法
［１１］
，

这是一种结合了代理模型的高效性和二级优化方

法的层次性的多学科设计优化方法。

二级优化方法的优势在于：（１）复杂系统问题

被划分为了若干子系统（或单学科）设计优化问题，

设计变量被划分为系统全局变量和各学科局部变

量，层次分明；（２）各学科的设计优化具有独立性，

可充分利用已有的各学科设计优化程序或软件。在

此基础上引入代理模型，则可大大减少子系统的计

算次数，缩短设计时间。

根据二级优化方法，对各学科都有较大影响的

变量作为全局变量，而对全局影响不大的变量作为

子系统（单学科）的局部设计变量。根据机翼的参数

化定义（参见第１节），设计变量分为以下３类，见图

６。

图６ 设计变量分类

（１）后掠角、展弦比、根梢比、翼型厚度对气动

特性和结构重量都有直接影响，因此将这些参数归

为全局变量。另外考虑到气动载荷分布对诱导阻力

和结构重量均有影响，所以将气动载荷分布的控制

参数ｉＧａ也归为全局变量。

（２）在给定翼型厚度和环量分布的情形下，翼

型弯度参数主要影响阻力特性，扭转角用来满足给

定的环量分布的要求。因此将翼型的弯度参数和翼

剖面扭转角归为气动优化的设计变量。

（３）结构尺寸不会对气动特性产生直接影响，

故归为结构优化的设计变量。

应用基于响应面的二级优化方法，建立的机翼

优化流程如图７所示。

图７ 基于代理模型的机翼二级优化流程图

 算 例

以某客机机翼初步设计为例，该型飞机的巡航

马赫数为０７８，飞行高度１１ｋｍ，巡航迎角０°，机翼

参考面积给定为９５７５ｍ
２
。

在本算例中，为了减少计算量，根梢比的值和

展向特征站位上翼型厚度作为固定参数，不作设计

变量。根梢比为０２２，翼根、ｋｉｎｋ位置和翼稍的翼

型相对厚度分别为０１３９３，０１２７６和０１２００。３

个特征站位上翼型也给定。

 优化问题的表述

按照图６，７给出的设计变量分类方法和二级

优化方法，该算例的优化问题描述如下。
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（１）系统级优化

目标函数：①升阻比尽量大，②重量尽量轻。

设计变量：展弦比，后掠角，环量分布控制参

数，３个变量的取值范围见表１。

约束条件：油箱容纳燃油量满足航程要求。

表 系统级设计变量

设计变量 下限 上限

展弦比爛爲 ８５ １０５

后掠角犻燉（°） ２０ ２８

载荷分布参数ｉＧａ ３８ ５４

系统级优化是一个多目标优化问题，应用基于

代理模型的优化方法来求解。根据变量个数，结合

全因子设计和超拉丁立方法生成全局设计变量样

本点８０个。近似模型采用多项式响应面法。油箱容

纳燃油量计算采用文献［１１］提供的方法。

（２）气动优化

给定参数：①飞行迎角；② 系统级传给气动子

系统的全局变量的值，即表１中爛爲、犻和ｉＧａ的值。

目标函数：机翼升阻比最大。

设计变量：３个特征剖面（翼根、Ｋｉｎｋ位置和

翼尖）的扭转角。

约束条件：①升力系数等于０５６；②气动载荷

分布控制系数等于ｉＧａ的值。

在气动优化中，由于主要约束为等式约束，优

化算法采用广义简约梯度法。

（３）结构优化

给定参数：系统级传给结构子系统的全局变量

的值。

目标函数：结构重量最轻。

设计变量：翼肋、加强肋腹板厚度和缘条横截

面积；梁腹板厚度、梁缘条截面积、蒙皮厚度、桁条

厚度。根据展弦比和受力特征划分为８～９个分区，

对应设计变量约为８１～８９个。

约束条件：①杆元轴向应力≤２００ＭＰａ；②壳

元的ｖｏｎＭｉｓｅｓ应力≤４５０ＭＰａ；③翼稍位移≤半

展长×５％。

采用Ｎａｓｔｒａｎ软件中提供的序列二次规划方

法计算出结构尺寸和结构重量。

 优化结果

根据４２节中所述的基于代理模型的二级优

化方法的流程，应用ｉＳＩＧＨＴＦＤ软件建立计算优

化环境（见图８）。在单台ＰＣ机上运行单个试验点需

３～６ｈ。

（１）代理模型验证

图８ 机翼气动燉结构ＭＤＯ计算环境

以多项式响应面作为近似模型，计算得到的近

似模型的精度见表２，其中，爲
２为误差平方（全局精

度判断准则），ＲＭＡＥ为相对最大绝对误差（局部

精度判断准则）。数据表明，响应面近似模型能满足

精度要求。

表 近似模型精度数据

代理模型 优化目标 爲
２

ＲＭＡＥ

二次响应面 重量 ０９９２９ ０１９１２

升阻比 ０９９４３ ０２１５７

（２）多目标优化最优解集

由于系统级优化问题为多目标优化问题，一般

不存在独立最优解，而是对应有一组有效解，称为

Ｐａｒｅｔｏ解集。应用ｉＳＩＧＨＴＦＤ软件提供的多目标

优化遗传算法ＮＳＧＡⅡ求解系统级优化问题。在

ＮＳＧＡⅡ算法中设置初始种群４０，代数５０。得到最

优解４０个，如图９所示。

图９ 机翼升阻比和质量的最优解集

 结果分析

从图 ９中看出，在机翼设计中欲使升阻比增

大，必然会增加结构重量。这是因为要使升阻比增

大，要么通过增加展弦比来减小诱导阻力，要么通

过增加后掠角来减小波阻。而增加展弦比或增加后

掠角都会导致结构重量的增加。

观察图９中Ｐａｒｅｔｏ解集形状，可将升阻比与结
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构重量之间的关系分为３个区域。在区域爛，升阻比

对结构重量的斜率较大，即在机翼重量增加较小的

情况下，可以获得较大的升阻比增加。在区域爜，升

阻比对结构重量的斜率适中，增加升阻比，会付出

一定结构重量增加代价。在区域爞，升阻比对结构

重量的斜率较小，增加升阻比会引起结构重量较大

增加，即增加升阻比会付出较大的重量代价。

在区域爛，展弦比在［８５０，８７５］范围，后掠角

在 ［２００８，２７９１］范围，载荷分布控制系数在

［４８５，５３９］范围。在区域 爜，展弦比在［９０２，

９６４］范围，后掠角在［２６９４，２７９１］范围，载荷分

布控制系数在［４６７，５１６］范围。在区域爞，展弦比

在［９８６，１０４３］范围，后掠角在［２６０８，２７９３］范

围，载荷分布控制系数在［４３０，４９４］范围。设计人

员可根据气动设计要求和结构重量指标要求，从

Ｐａｒｅｔｏ解集确定最合理的总体参数。

 结束语

在研究了机翼参数化模型、气动与结构的耦合

关系、气动模型和结构模型自动生成方法基础上，

应用基于代理模型的二级优化方法求解机翼气动燉

结构设计多学科优化问题。计算结果表明，本文提

出的机翼气动燉结构多目标优化方法是有效的，能

获得关于升阻比和结构重量的最优解集。这个最优

解集有助于设计人员进行机翼气动效率与重量之

间的权衡分析，确定出最合理的机翼总体参数。

进一步地研究可将更多的机翼外形参数（例如

梯形比、翼型厚度和弯度）作为优化设计变量，但这

将大大增加计算量，因而需探索有效的措施来减少

计算量。
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