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基于可靠性的太阳能飞机多学科设计优化

姜光泰 祝 明 梁浩全 武 哲

（北京航空航天大学航空科学与工程学院，北京，１００１９１）

摘要：针对太阳能飞机典型任务要求，建立了以总重最小为目标的多学科设计优化模型，考虑飞行性能、能量、重

量３个学科的设计变量和相应约束条件。同时考虑设计变量的不确定性影响，将序列优化及可靠性评估方法引

入到并行子空间优化过程中，顺序执行可靠性分析和多学科设计优化以提高执行效率。在优化过程中应用响应

面近似并不断提高模型精度，降低了计算成本。利用ｉＳＩＧＨＴ软件搭建求解平台，以欧洲太阳能飞机“ＨｅｌｉＰｌａｔ”作

为算例，验证了分析模型的合理性和优化方法的有效性。基于可靠性的多学科设计优化框架有望用于更贴合工

程实际的太阳能飞机设计。
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太阳能飞机是以太阳光辐射能为能源的电推

进飞行器，具有巡航时间长、飞行高度高、成本低等

特点，而且可以灵活执行多种任务，清洁无污染，因

而受到了广泛关注，并进行了大量的试验验证，但

总体设计方法研究有限。现有的方法主要参考任务

要求和统计数据得到总体参数的估值，然后针对关

键的特征参数（如翼载、功重比等）进行迭代求

解［１３］
，虽然可以得到可行解，但并不能保证最优，



且在优化过程中处理的设计变量数目有限。近年来

发展起来的多学科设计优化（Ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙｄｅ

ｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＭＤＯ）方法将整个设计问题分

解为多个学科，进行并行地分析与计算，不但提高

了效率，而且符合工程组织形式，可以充分利用学

科自治性，为太阳能飞机总体参数设计提供了新的

途径。另外，作为一种新概念飞行器，太阳能飞机的

制造工艺尚不成熟，高空飞行条件下的系统性能研

究有限，使得设计参数存在不确定性，从而影响任

务可靠性，因此有必要进行基于可靠性的多学科设

计优化（Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｂａｓｅｄｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙｄｅｓｉｇｎ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＲＢＭＤＯ）。

由于加入了可靠性分析，ＲＢＭＤＯ的计算成本

大大增加，因而近年来的相关研究主要集中在提高

其计算效率方面。Ｄｕ和Ｃｈｅｎ
［４］提出用序列优化和

可靠性评估（Ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｏｐｔｉｍｉｚａｉｔｏｎａｎｄｒｅｌｉａｂｉｌｉ

ｔｙａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ，ＳＯＲＡ）方法来解决该问题，将可靠

性约束转化为等价的确定性约束进行优化求解，并

使当量约束逐渐朝着概率约束的方向偏移，迅速得

到最优解。本文也采用这种思想，结合多学科优化

方法实现系统分析、可靠性分析与迭代寻优过程的

解耦，避免传统方法的嵌套模式，并将其应用于太

阳能飞机总体参数设计优化。

 问题表述

不同任务要求，如飞行时间、飞行高度、飞行纬

度、载荷质量和功率等都会影响太阳能飞机的尺寸

设计，任务分析是设计优化问题的前提。太阳能飞

机的典型任务需求如图１所示。

图１ 太阳能飞机典型任务需求

重量是飞机的固有特性，直接影响飞机性能和

成本费用估算等，因此太阳能飞机总体参数优化问

题以总重爾ｔｏｔａｌ最小为目标，要求满足巡航驻留高

度抗风要求和昼夜能量平衡需求。太阳能飞机主要

设计变量包括各部件尺寸、重量、性能参数等几大

类，从中选取几个具有代表性的，以研究总体设计

问题。一般飞机设计问题中用展弦比爛爲和参考翼

面积爳ｒｅｆ作为机体设计参数，而此处的机身尺寸主

要取决于任务载荷，可以作为固定参数；太阳能电

池一般布置于机翼上，因而可以取太阳能电池占参

考面积的比值爲作为设计参数；推进系统的最大可

用功率 爮ｐｒｏｐ－ｍａｘ直接影响最大平飞速度（抗风速

度），可以作为推进系统设计参数；储能系统重量可

以由夜间飞行的能量需求求得，而不需要独立的设

计变量；航电系统和任务载荷等视为固定值。此外，

太阳能电池的效率犣ｓｃ和面密度犱ｓｃ，储能系统的效率

犣ｅｎｓ和能重比犠ｅｎｓ，推进系统的效率犣ｐｒｏｐ和功重比犦ｅｎｓ

等性能指标对总体参数有直接影响，需要通过配置

选型得到。由于这些组件的性能是由当前技术水平

决定的，所以本文没有考虑相关参数的优化问题。

 学科分解与建模

学科分解有多种方法，考虑到太阳能飞机是多

种高新技术的综合体，为了最大限度利用各学科的

专业分析工具，方便专家参与到子空间优化中去，

学科划分按照研究领域进行，包括飞行性能、能量

和重量３个学科，各学科信息流和耦合关系如图２

所示。

图２ 耦合系统分析

本文的研究重点是多学科设计优化方法，所以

在保留学科间耦合关系的基础上，各学科分析基于

经验公式和工程估算，这些方法已在飞行器总体设

计阶段得到有效应用，其精度可以接受。同时由于

减少了计算量，可以应用传统的一体化设计方法来

验证本文的优化结果。

 飞行性能学科

飞行性能分析包括升阻力特性和飞行包线计

算等方面。太阳能飞机主要针对高空飞行条件设
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计，翼载很低，且不受机场条件的限制，因而起飞着

陆性能不需要特别考虑［３］
，而且其任务特性对机动

性能的要求不高，也不存在航程的概念。因此，太阳

能飞机的研究重点是其任务段，即平飞状态。要求

其在最小功率条件下巡航，且最大飞行速度能满足

抗风要求。平飞需用功率可表示为

爮ｐｒｏｐ＝爟爼＝ （犱燉２）爼
３
爳ｒｅｆ爞Ｄ＝

（犱燉２）［２爾ｔｏｔａｌ燉（犱爳ｒｅｆ爞Ｌ）］
３燉２
爳ｒｅｆ爞Ｄ （１）

式中：犱为巡航高度空气密度；爞Ｌ，爞Ｄ分别为升阻

力系数。可见要使得推进功率最小，即令爞
３燉２
Ｌ 燉爞Ｄ最

大，而升阻力系数关系如下
［５］

爞Ｄ＝ 爞Ｄ０＋ 爞
２
Ｌ燉π牉爛爲 （２）

式中：爞Ｄ０为零升阻力系数；牉为Ｏｓｗａｌｄ效率因子。牉

与展弦比有关，可以参考滑翔机的统计数据

牉＝
０９ 爛爲≤ ２０

｛１２－ ００１５爛爲 爛爲＞ ２０
（３）

太阳能飞机一般采用大展弦比（爛爲＞２０）气动

布局。比较精确的零升阻力需要通过风洞试验得

到，在初始设计阶段可以采用工程估算的方法。由

于无人机各部分都是流线型的，在正常飞行范围内

其阻力大部分是摩擦阻力，压差阻力占很小的部

分。因此引入“当量摩擦阻力系数（爞ｆｅ）的概念”，将

压差阻力表示为摩擦阻力的百分比，由此得到零升

阻力系数的估算公式为［６］

爞Ｄ０＝ 爞ｆｅ
爳ｗｅｔ

爳ｒｅｆ
（４）

式中爳ｗｅｔ为全机浸湿面积。一般可以表示为

爳ｗｅｔ＝ 爳ｂｏｄｙ＋ 犜ｗ爳ｗ＋ 犜ｖｔ爳ｖｔ＋ 犜ｈｔ爳ｈｔ （５）

式中：爳ｂｏｄｙ为除翼面以外的机体表面积，包括机身、

尾撑等；爳ｗ，爳ｖｔ，爳ｈｔ分别为机翼、垂尾、平尾的平面

形状面积；犜ｗ，犜ｖｔ，犜ｈｔ为相应的比例因子，与各翼面

的相对厚度有关。如果机翼或尾翼像纸一样薄，则

浸湿面积精确等于平面形状面积的２倍，有限厚度

的影响将增大浸湿面积。机翼和尾翼是太阳能飞机

的主要部件，而 爳ｂｏｄｙ燉爳ｒｅｆ通常非常小，仅为 ５％左

右［５］
。为简化计算，假设优化过程中尾翼和机翼面

积保持一定的比例，而特定飞行高度的爞ｆｅ取为定

值，忽略机身表面积的影响，则零升阻力系数可以

作为固定参数，文献［１，７］均采用了此假设。通过求

导计算爞
３燉２
Ｌ 燉爞Ｄ的最大值得到巡航状态阻力系数

［８］

爞Ｄ－ｃｒ＝ ４爞Ｄ０ （６）

结合式（１，２）可得巡航状态需用推进功率

爮ｐｒｏｐ－ｃｒ。最大平飞速度由动力装置可用推进功率限

制，联立式（１～３）可得

爼ｍａｘ＝ 牊（爛爲，爳ｒｅｆ，爮ｐｒｏｐ－ｍａｘ，爾ｔｏｔａｌ） （７）

 能量学科

动力系统是太阳能飞机区别于一般飞行器的

主要特征，其主要组成如图３所示。

图３ 动力系统示意图

太阳能电池阵列将太阳辐射能转换为电能；储

能系统用于储存白天富余的能量，并在太阳辐射很

小或夜间无太阳辐射时释放以维持太阳能飞机的

运行；能源管理与分配系统对机上的能源进行管理

和分配，保证昼夜飞行的功率平衡；推进系统提供

太阳能飞机飞行所需的动力。各部分无论是结构上

还是功能上联系都非常紧密，因此作为一个学科来

考虑，该学科主要任务是得出昼夜飞行能量供需平

衡的约束表达。

为了简化计算，对太阳能飞机的飞行状态作如

下假设：飞机水平飞行，太阳能电池平行于水平面，

大气透明度为平均状态。在纬度为犺，日期为牆的一

天中某一时刻牠太阳能电池板的输出功率可以表

示为［７］

爮ａ＝ 牊（牆，犺，牠）犣ｓｃ爳ｒｅｆ爲 （８）

结合推进需用功率和机载设备（包括任务载

荷）需用功率的分布，可以画出一天中的功率剖面

如图４所示。其中推进需用功率有一段比较高，表

示设计最大风速条件下功率需求。

若太阳能飞机要实现连续昼夜飞行，则必须保

证太阳能电池提供的剩余能量高于夜间飞行所需

图４ 功率剖面
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的充电能量

爠ｅｎｓ－ｉｎ≥ 爠ｅｎｓ－ｏｕｔ燉犣ｅｎｓ （９）

其中爠ｅｎｓ－ｉｎ可以由积分得到，根据对称性

爠ｅｎｓ－ｉｎ＝ ２∫
牠ｎ

牠ｅ

爮ａｄ牠 （１０）

式中：牠ｅ为太阳能电池输出功率开始超过需用功率

的时间，此时刻开始系统完全使用太阳能电池供

电；牠ｎ为输出功率最大时刻。同理可以求得一天中

太阳能电池产生的总能量

爠ｓｃ－ｏｕｔ＝ ２∫
牠ｎ

牠ｓｒ

爮ａｄ牠 （１１）

式中牠ｓｒ为日出时间。而一天中系统运行需要的总能

量

爠ｒｅｑ＝
爮ｐｒｏｐ－ｍａｘ

犣ｐｒｏｐ
爴１＋

爮ｐｒｏｐ－ｃｒ

犣ｐｒｏｐ
爴２＋ 爮ｐａｙｌｏａｄ（爴１＋ 爴２）

（１２）

此处的爮ｐａｙｌｏａｄ包括载荷和航电系统运行所需的

能量，保持恒定。则需要储能系统提供的能量

爠ｅｎｓ－ｏｕｔ＝ 爠ｒｅｑ－ （爠ｓｃ－ｏｕｔ－ 爠ｅｎｓ－ｉｎ） （１３）

 重量学科

重量学科根据几何参数、重量特性等计算飞机

总重，以求解目标函数。与一般燃油推进的飞机不

同，太阳能飞机在飞行过程中质量不变，因此不存

在燃油重量与总重的迭代关系，总重可以表示为主

要部件质量之和

爾ｔｏｔａｌ＝爾ａｆ＋ 爾ｓｃ＋ 爾ｅｎｓ＋ 爾ｐｒｏｐ＋ 爾ａｖｉｏｎｉｃ＋

爾ｐａｙｌｏａｄ

（１４）

其中机体重量爾ａｆ可以参考滑翔机的经验公

式，将在下文的算例中给出具体表达式。而航电系

统重量爾ａｖｉｏｎｉｃ和有效载荷重量爾ｐａｙｌｏａｄ可以视为固定

值。主要组件重量参考当前技术水平，太阳能电池

重量爾ｓｃ、储能系统重量爾ｅｎｓ和推进系统重量爾ｐｒｏｐ

分别可以表示为

爾ｓｃ＝ 犱ｓｃ爲爳ｒｅｑ （１５）

爾ｅｎｓ＝ 爠ｅｎｓ－ｏｕｔ燉犠ｅｎｓ （１６）

爾ｐｒｏｐ＝ 爮ｐｒｏｐ－ｍａｘ燉犦ｐｒｏｐ （１７）

 基于可靠性的多学科设计优化过程

考虑设计变量的不确定性，需要采用相应的可

靠度约束来保证设计结果能以较大概率满足任务

要求，可靠性已成为现代飞机设计的重要技术指

标。作为一个复杂产品，飞机总体系统可靠性包括

机体结构可靠性、控制系统可靠性以及内部设备可

靠性等诸多方面，本文主要考虑与总体参数密切相

关的性能可靠性问题，随着系统设计不断细化，各

子系统可靠性可以逐渐添加到多学科设计优化框

架中。性能可靠性是指飞机在规定的工作条件下，

规定的工作时间内，其性能参数在规定范围内的概

率。广义的“失效”不仅指产品不能工作，还包括它

的功能和性能指标超出规定界限以外。对于太阳能

飞机而言，抗风能力和昼夜能量平衡是其完成特定

区域巡航任务的主要性能要求，其总体参数设计问

题可表示为

ｍｉｎ爾ｔｏｔａｌ＝ 牊（┮，犨牨，╃）

ｓ．ｔ．爮牜｛牋Ｖ（┮，╂，╃）≥ ０｝≥ 爲Ｖ

爮牜｛牋ｅｎｓ（┮，╂，╃）≥ ０｝≥ 爲ｅｎｓ

牋Ｖ（┮，╂，╃）＝ 爼ｍａｘ－ 爼ｒｅｑｕｉｒｅｄ

牋ｅｎｓ（┮，╂，╃）＝ 爠ｅｎｓ－ｉｎ－ 爠ｅｎｓ－ｏｕｔ燉犣ｅｎｓ （１８）

式中：┮和╂分别为确定性设计变量和不确定变量

组成的向量；犨牨为不确定性变量均值组成的向量；

╃为学科间耦合向量，上述变量的具体定义将在算

例中给出；而爲Ｖ和爲ｅｎｓ分别为速度约束牋Ｖ和能量

约束牋ｅｎｓ需要达到的可靠度，由此转化为概率约束；

相应的概率爮牜通过可靠性分析得到。爼ｒｅｑｕｉｒｅｄ为最

大平飞速度要求。

处理上述问题，一般的ＲＢＭＤＯ采用３层循环

嵌套执行，最外层优化环搜索全局最优解，中间层

可靠性分析用于计算概率约束，最内层进行多学科

系统分析。而每一层都需要大量的迭代运算，使得

执行过程效率很低，甚至不可行，因此需要解耦处

理。

基本的ＭＤＯ实现了多学科分析（Ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉ

ｐｌｉｎａｒｙａｎａｌｙｓｉｓ，ＭＤＡ）的解耦，有多种单级和多

级优化方法可选，出于学科自治性的考虑，本文采

用多级优化方法。其中并行子空间优化（Ｃｏｎｃｕｒ

ｒｅｎｔｓｕｂｓｐａｃｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＣＳＳＯ）方法
［９１０］通过

响应面近似进行解耦，不会增加设计变量维数，且

优化过程中子系统和系统都是可行的，组织灵活，

适用于飞行器等复杂系统的多学科设计优化。Ｐａｄ

ｍａｎａｂｈａｎ等
［１１］率先采用并行子空间框架进行可

靠性设计优化，通过极限状态近似实现概率约束向

确定性约束的转换。但由于近似只在失效域的最可

能点（Ｍｏｓｔｐｒｏｂａｂｌｅｐｏｉｎｔｓ，ＭＰＰ）附近有较高精

度，设计变量的移动范围受到限制。

本文通过ＳＯＲＡ方法将可靠性分析和优化过

程解耦，其主要思路如图５所示。两个坐标系分别

为由设计变量犨牨１，犨牨２（随机变量牨１，牨２的均值）组成
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的设计空间，以及由牨１，牨２组成的随机空间。通常

概率约束比确定性约束严格，而最初的确定性优化

结果往往位于确定性约束边界上，则其最可能失效

点╂ＭＰＰ势必会落在确定性可行域以外。而要得到满

足概率约束的可行解，应当至少使相应的ＭＰＰ移

动到确定性边界上。即可靠性分析改为计算要求可

靠度爲对应的ＭＰＰ，并使约束边界按照最优点和

ＭＰＰ之间的差值爳向可行域移动，该过程循环进

行，使得可靠性约束逐渐改善，直到目标收敛。对于

多约束的情况，每个约束分别进行可靠性分析，得

到各自的位移量爳用于修正确定性约束。

图５ 可靠性约束转化为等价确定性约束示意图

基于 ＳＯＲＡ的并行子空间优化方法（ＣＳＳＯ

ＳＯＲＡ）对ＣＳＳＯ的主要改进如下：

（１）包含概率约束的学科不再执行学科级优

化，而是基于本学科约束进行ＭＰＰ搜索。一阶可靠

度方法（Ｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｅｔｈｏｄ，ＦＯＲＭ）以

其计算简便，且精度可以满足大多数工程实际要求

而得到了广泛应用，本文参考以ＦＯＲＭ 为基础的

反ＦＯＲＭ方法
［１２］进行可靠性分析，其数学模型为

ｍｉｎ牋牏（┮，┿）

ｓ．ｔ．‖┿‖ ＝ 犎
－１
（爲牏） （１９）

式中：┿为随机设计变量╂对应于爺空间的随机变

量，其相互转换通过Ｒｏｓｅｎｂｌａｔｔ公式
［１３］进行。以各

学科约束牋牏（速度约束或能量约束）为目标，以相应

可靠度指标犎
－１
（爲牏）（爲牏对应上文中的爲爼或爲ｅｎｓ，

犎
－１为逆标准正态变换）为等式约束，通过优化得

到相应的ＭＰＰ，进而结合当前设计点犨牨得到修正

位移。优化过程中本学科状态变量采用精确分析模

型求解，而涉及其他学科的状态变量信息则通过响

应面获取。

（２）系统级优化根据学科级可靠性分析得到的

修正位移分别建立当量约束，其数学模型为

ｍｉｎ爾ｔｏｔａｌ＝ 牊（┮，犨牨）

ｓ．ｔ．牋爼（┮，犨牨－ ┽
（牑＋１）
爼 ）≥ ０

牋ｅｎｓ（┮，犨牨－ ┽
（牑＋１）
ｅｎｓ ）≥ ０ （２０）

式中：┽
（牑＋１）
Ｖ ，┽

（牑＋１）
ｅｎｓ 分别为学科级优化得到的修正位

移，上标表示迭代次数。优化过程中目标值和约束

变量的计算均基于响应面近似，所以表达式中不再

出现耦合变量。不涉及概率约束的学科（如本问题

中重量学科用于求解目标函数）同样基于当量约束

执行优化，表达形式与系统级相同，但本学科的状

态变量采用精确模型求解。

ＣＳＳＯＳＯＲＡ主要流程如图６所示。本方法通

过系统分析、可靠性分析和优化过程顺序执行，多

个约束可靠性分析并行，以及响应面近似等措施充

分提高执行效率，同时系统分析环节得到的精确分

析结果不断更新数据库，用于保证响应面精度。在

初始点未知的条件下，可以先通过确定性ＣＳＳＯ找

到满意解，再进行可靠性优化，以避免在不可行解

和非优解处进行不必要的可靠性分析，而两种

ＣＳＳＯ的组织形式一致，易于实现任务转换。

图６ ＣＳＳＯＳＯＲＡ流程图
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 算例及分析

以太阳能飞机的设计实例来验证上述方法的

可行性。欧洲的“ＨｅｌｉＰｌａｔ”是当前比较成功的高空

长航时太阳能无人机构型之一，研究人员已经制作

了缩比的技术验证机用于设计方案的评估［１４］
。

“ＨｅｌｉＰｌａｔ”采用双尾撑布局，太阳能电池布置于机

翼和平尾的上表面，其三视图如图７所示。

图７ “ＨｅｌｉＰｌａｔ”三视图

机体重量可以表示为

爾ａｆ＝ ８７５牕
０３１１
爛爲

０４６６５
爳ｒｅｆ

０７７７５
（２１）

式中牕为最大过载。该表达式基于滑翔机的统计数

据，通过合理的参数配置可以用于一类超轻型悬臂

翼飞机的机体重量估算［５］
。文献［３］即以“ＨｅｌｉＰｌａｔ”

为原型验证总体设计方法，飞行任务开始于４月１

日，维持数月，纬度为北纬３８°，巡航高度１７ｋｍ，任

务载荷质量为１００ｋｇ，功率１０００Ｗ。此外要求每天

能以最大３５ｍ燉ｓ的速度飞行２ｈ以满足当地抗风

要求。主要设计参数如表１所示。

表 固定参数及设计变量

类型 参数 取值

爞Ｄ０ ００１３４

牕 ３１

犱ｓｃ燉（ｋｇ·ｍ
－２
） ０８１

固定参数
犣ｓｃ燉％ ２０

犦ｐｒｏ牘燉（Ｗ·ｋｇ
－１
） １６７

犣ｐｒｏｐ燉％ ８１

犠ｅｎｓ燉（Ｗ·ｈ·ｋｇ
－１
）

犣ｅｎｓ燉％

３５９

６０

爛爲 ２５～３１

设计变量
爳ｒｅｆ燉ｍ

２
２００～３００

爲

爮ｐｒｏｐ
－
ｍａｘ燉Ｗ

０７～０９

１００００～１５０００

本文选用ｉＳＩＧＨＴ作为系统设计优化平台，对

各学科分析代码进行集成。首先利用试验设计方法

（Ｄｅｓｉｇｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，ＤＯＥ）构造一组样本点，结

合对应状态变量值组成设计对象信息数据库，用于

建立响应面，综合考虑精度和计算效率采用二次响

应面进行数据拟合。为了说明优化过程的有效性，

设计起点选为初始样本点中的可行解。先进行基本

的ＣＳＳＯ找到确定性最优解，为了保证全局最优，

系统级优化第一步采用ｉＳＩＧＨＴ提供的多岛遗传

算法，搜索到最优解附近区域，第二步采用序列二

次规划法（ＮＬＰＱＬ），可以比较快地收敛到最优解。

为了验证基于响应面的ＣＳＳＯ优化过程计算

精度是否满足要求，本文采用多学科可行法（Ｍｕｌ

ｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙｆｅａｓｉｂｌｅ，ＭＤＦ）方法进行比较。ＭＤＦ

方法在ＭＤＡ模型的基础上与优化器连接，其表达

形式与传统的单学科优化没有区别，这里不再展开

叙述。优化算法与ＣＳＳＯ中系统级优化相同。

考虑到设计变量爮ｐｒｏｐ－ｍａｘ和爲不像几何参数可

以进行精确控制，这里视为服从正态分布（非正态

分布随机变量可以转化为正态分布）的随机变量，

变异系数取０００５。“ＨｅｌｉＰｌａｔ”的原设计要求并不包

含概率约束，考虑到当地风场出现大于３５ｍ燉ｓ风

速（设计最大风速）的概率为３％左右
［１４］
，意味着其

任务可靠度为９７％，本文将这一概率值作为性能可

靠度指标。优化结果如表２所示。

由于采用了响应面近似，首先要验证计算精度

问题。从表中数据可以看出，确定性设计结果相对

初值明显减少，ＣＳＳＯ方法和ＭＤＦ方法的优化结

果趋于一致。表中的可靠度是采用ＦＯＲＭ方法在

ＭＤＡ 基础上计算得到的，可以视为准确值。

ＣＳＳＯＳＯＲＡ的优化结果相对于确定性优化可靠

度明显提高，与概率约束已十分接近，说明响应面

的精度相当高。
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表 优化结果比较

类型 变量 初值 ＭＤＦ
结果

ＣＳＳＯ
结果

ＣＳＳＯＳＯＲＡ
结果

爛爲 ３１ ２８６３ ２８６５ ３０４３

设计变量 爳ｒｅｆ燉ｍ
２

２８０ ２７１６７ ２７１６８ ２７６４０

爲 ０８５ ０９ ０９ ０９

爮ｐｒｏｐ
－
ｍａｘ燉Ｗ １５０００ １４３６９．０ １４３６９．０ １４６９６６

目标 爾ｔｏｔａｌ燉Ｎ １２８４５．０ １２５２３４０ １２５２４９４ １２８１２９０

可靠度 爲Ｖ

爲ｅｎｓ

０４９７３７

０５０１５０

０４８６８６

０５５１８１

０９７８０１

０９７０５４

实际应用中会使用大量专业分析工具，所以系

统分析是各个环节中最费时的，可以通过系统分析

次数来评价计算效率。在确定性优化阶段，采用相

同搜索策略的前提下，ＭＤＦ总的系统分析次数为

７０６，而ＣＳＳＯ为２３６，可见响应面分担了大部分状

态变量计算，减少了系统分析的迭代求解过程，提

高了效率。而在可靠性优化阶段，ＣＳＳＯＳＯＲＡ只

需要９次迭代就能收敛，如图８所示。这是由于可靠

性分析得到的结果不断修正优化环节的约束条件，

使之不断靠近期望的概率约束，较快地达到最优设

计，减少了优化次数。同时由于大量系统分析通过

响应面完成，总计算时间为３０ｍｉｎ左右，相比较基

于ＭＤＡ的一次可靠性分析需要１～２ｈ而言，计算

效率大为提高。

图８ 目标值迭代曲线

由于“ＨｅｌｉＰｌａｔ”公开的资料有限，本文的部分

参数借鉴了同类型飞行器的研究成果［１５１６］
，因而难

以直接与文献［３］中给出的“基线配置”（Ｂａｓｅｌｉｎｅ

ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ）比较优劣。但从图９的重量分配情况

可以看出，ＣＳＳＯ得到的确定性最优解与文献中结

果基本一致，说明本文的分析模型是合理的。

另外，最优解中太阳能电池占参考面积的比值

爲位于设计边界，对于优化问题是不合理的，但进

图９ 重量分配比较

一步提高爲的上限已不符合工程实际。为了说明设

计参数对目标值优化有贡献，将太阳辐射能计算的

参考日期由４月１日调整到４月１５日，以放宽能量

约束，得到爲的最优值为０８３８。说明选择爲作为设

计变量有必要，只是在可用能量有限的条件下，需

要尽量提高太阳能电池的面积以优先满足能量约

束。

 结 论

（１）太阳能飞机的机翼在产生气动力的同时也

影响太阳能的采集，而维持飞行和执行任务都需要

获取和存储相应的能量，这些都会对重量产生直接

影响，重量的改变反过来又会影响机体结构，因而

其总体参数求解是典型的多学科设计优化问题。算

例表明，本文的分析模型是合理的，基于响应面的

ＣＳＳＯ方法能有效实现多学科协调和优化。

（２）确定性最优解位于约束边界，在设计变量

存在随机性的条件下可靠性比较低，本文将ＳＯＲＡ

方法引入ＣＳＳＯ框架，得到了满足可靠性要求的优

化结果。设计思路使得基于可靠性的多学科设计优

化的精度和效率都得到了保证，证明了其工程应用

的可行性。

（３）总体参数设计问题并不局限于当前规模，
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ＣＳＳＯＳＯＲＡ方法的并行结构和基于 ｉＳＩＧＨＴ搭

建的ＭＤＯ平台易于集成更高精度的分析模型和

将更多的学科纳入设计优化框架，扩展性强，适用

于不断深入和完善的飞行器总体设计阶段。
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