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复杂布局机翼结构多约束优化设计

王彬文，罗利龙，聂小华
（中国飞机强度研究所，西安，710065）

摘要：机翼结构需要同时满足强度、刚度、气弹和设备安装等要求，布置多个外挂设备的机翼结构设计约束更加

复杂，传统方法难以得到最优方案。本文提出了通过约束机翼剖面弯曲刚度和扭转刚度来控制气动弹性的方

法，研究了稳定性和位移敏度计算理论，结合工程准则法和数学规划法，搭建了适用于复杂布局机翼结构的多约

束优化流程，以国产结构分析软件HAJIF为平台进行了程序实现，并结合工程机翼案例进行了方法验证。优化

结果表明，本文方法能够以静力分析模型为基础，同时考虑强度、刚度和稳定性等多种约束形式，在有限计算机

时内给出最优设计方案，具有一定的工程应用价值。
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Optimization of Complex Layout Wing⁃Structures Under Multi⁃constraints

WANG Binwen，LUO Lilong，NIE Xiaohua
（Aircraft Strength Research Institute of China，Xi’an，710065，China）

Abstract: Wing structures with multiple plug-ins should meet the requirements of strength， stiffness，
aeroelastic and assembly of equipment，it is difficult to get the optimal solution with traditional methods. In
this paper，an analytical method is proposed to control the aeroelastic characteristics of the wing by restricting
the bending and torsion stiffness of the wing section. The displacement and stability constraints sensitivity
theories have been researched simultaneously. Then the new multi-constraints optimization process is
developed and programmed based on the HAJIF platform. The method is verified by using a real wing model，
and the results show that the proposed method can give the optimal design scheme on the unique static
analysis model while the strength，stiffness and stability constraints are considered synchronously.
Key words: section stiffness；stability；displacement sensitivity；multi-constraints optimization

机翼是飞机升力的最主要来源，气动设计总是

期望机翼表面光滑并且刚度连续，但总体往往需要

在机翼上布置很多功能结构，如发动机、副油箱、导

弹、电子吊舱以及水上飞机的浮筒等。这种复杂多

外挂布置加剧了机翼气动和结构耦合效应，局部结

构构型和刚度非常复杂，设计过程需要权衡多种约

束，必须借助先进高效的优化设计技术才有可能得

到最优设计方案。近些年，国内外学者围绕机翼结

构多约束优化问题开展了持续深入的研究：朱华光

等 [1]采用高精度计算流体力学（Computational fluid
dynamics，CFD）与计算结构动力学（Computation⁃
al structure dynamics，CSD）方法得到了耦合分析

模型，采用模糊聚类优化策略进行了优化设计，得

到了可行的优化结果；蒙文巩等 [2]探讨了机翼气动

优化设计过程的稳健性问题，建立了同时考虑速度

和机翼扭转角两个不确定性因素的气动特性鲁棒

性约束优化模型，并采用启发式神经网络算法给出

了具有更好气动特性的优化方案；姜志平 [3]采用解
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析计算理论建立了考虑机翼弯扭耦合效应的梁分

析模型，完成了考虑弯扭耦合的复材机翼静气动弹

性结构多约束优化设计；董永朋等 [4]通过有限元分

析得到屈曲因子作为稳定性约束指标，实现了考虑

稳定性的优化设计。国内外学者 [5⁃11]还在模型技

术、算法和约束处理等方面开展了广泛的研究。

已有研究多采用 CFD与 CSD相结合的方法

搭建多约束优化流程，优化以启发式算法为主，建

模和计算代价较大，稳定性也通常只在完成优化后

进行校核，这有可能导致设计过程反复。飞机设计

初期设计师希望能快速得到方案的性能参数，对精

度要求相对较低，本文通过约束机翼剖面弯曲刚度

和扭转刚度代替了耗时的气动建模和分析过程，研

究引入了稳定性评估和位移约束算法，构建了考虑

工程约束的复杂布局机翼结构优化设计流程，并结

合工程算例进行了技术验证。

1 优化问题描述

本文优化对象定义为金属机翼结构，需要在满

足主要设计指标的前提下给出结构最优尺寸参数。

给出一组设计变量 x= {x1,x2,⋯,xNDV}，使得

min:F ( X )= OBJ ( X ) （1）
同时满足以下约束条件

gj ( X )= Y ( X )- Ymax ≤ 0 （2）
kj ( X )= Zmax - Z ( X )≤ 0 （3）

xLi ≤ xi≤ xUi （4）
式中：OBJ ( X )为优化目标函数（在本文中为机翼

结构重量）；gj ( X )为响应约束函数；要求工作值

Y ( X )不能超过最大许用值 Ymax，本文中主要为强

度、翼尖位移和稳定性约束；kj ( X )为机翼剖面刚

度约束函数，要求工作值 Z ( X )不能低于最大许用

值 Zmax；xLi 和 xUi 分别表示设计变量 xi 的下限与上

限约束。

2 结构响应及敏度计算理论

在机翼结构设计时，强度指标一般取材料强度

许用值，刚度指标取翼尖位移占半翼展长的百分

比，两者均可以通过静力分析得到。稳定性和气弹

特性多采用有限元方法，建模复杂且计算耗时，难

以适用于优化迭代过程。本文将采取工程常用的

折衷办法：对稳定性约束，根据结构初始设计参数

用工程方法计算，然后对强度许用值进行修正；对

气弹约束，通过机翼剖面弯曲刚度和扭转刚度指标

进行约束，这种简化方法在实际型号初始设计阶段

被大量使用。按照与结构的关联范围，本文优化约

束可分为两类：一类是强度和稳定性约束，属于局

部约束，通常数量较大，工程准则法解决此类优化

问题非常有效；另一类是位移和剖面刚度约束，属

于全局约束，通常数量很少，如果能得到其敏度信

息，数学规划法能够以很高的效率和收敛性解决此

类约束优化问题。因此，下文将研究强度和稳定性

许用值以及相应的应力比计算方法，供工程准则法

优化使用，研究位移和剖面刚度响应及敏度计算方

法，供数学规划法迭代寻优。

2. 1 机翼剖面刚度及其敏度计算方法

机翼剖面刚度主要用于表征机翼受载时局部

结构抵抗弯曲和扭转变形的能力。对于由前后梁

隔成的三闭室机翼剖面，以左机翼为例，定义坐标

系 x为展向，y为逆航向，z为升力方向，如图 1所
示。每个肋站位的机翼剖面按长桁站位进行自然

分割，假设相邻长桁之间的蒙皮厚度用 1个设计变

量关联，蒙皮厚度调整后中性面位置不变，也即机

翼剖面形状和面积不发生变化。基于上述坐标系

和基本假设详细推导了剖面弯曲刚度和扭转刚度

计算公式。

根据材料力学理论容易得到剖面弯曲刚度 Ry

计算公式为

Ry= EIy= ∑
i= 1

n

Ei [ ]( Iy0 ) i+( y0 ) 2i A i （5）

式中：Ai为各离散部分截面面积；Ei为结构所用材

料的弹性模量；y0为离散面积的形心坐标（相对于

形心主轴）；Iy0 为离散面积相对于自身平行于总截

面形心主轴的惯性矩，根据前文假设，机翼剖面离

散成 1组截面为矩形的单元，因此 Iy0计算公式为

( Iy0 ) i= ∫
-
ti
2

ti
2 z2bidz =

bi ti
12 （6）

式中 :ti为第 i个单元剖面的厚度；bi为单元宽度。

由于剖面弯矩是用解析公式计算，效率很高，

本文敏度计算选用差分法，这样直接嵌套使用剖面

刚度计算程序即可得到其敏度值，大大减少了理论

推导和编程工作量。第 j个机翼剖面弯曲刚度关

于第 i个设计变量的差分法敏度计算为

S ( R )ij =
R ( j )
xi - R ( j )

( xi+∆x )

∆x （7）

式中：∆x表示差分分析时的摄动量，文中取当前变

量值的 1%；R ( j )
xi 和 R ( j )

( xi+∆x )分别表示对变量 xi做摄

图 1 多闭室机翼剖面剪流

Fig.1 Shear flow on multi-chamber wing section
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动前后第 j个机翼剖面的弯曲刚度值。

剖面扭转刚度 C计算过程相对复杂。对于图

1双梁三闭室结构的截面剪流可表示为

q= ~q + ∑
i= 1

n

q0i （8）

式中：
~q表示开剖面上的剪流；q0i为第 i个闭室壁上

的剪流；n为闭室个数。用平衡思想的平面图表示

的剪流形式如图 1所示。

另外，剪流 q还应满足整体力矩平衡方程。本

文取剖面修正面积的形心作为力矩中心，得到的平

衡方程为

M 0 = ∫s qρds (9)

式中：M 0为剖面上的全部外力矩（包括剪力和扭矩

对力矩中心的力矩）；ρ为力矩中心到剖面元件的

距离。将式（8）代入式（9）得到力矩平衡方程

M 0 = ∫s~q ρds+ ∑i= 1
n ∫s q0i ρds=

∫s~q ρds+ ∑i= 1
n

q0i ∫s ρds =
∫s~q ρds+ ∑i= 1

n

q0i Ω i (10)

式 中 ：Ωi 为 第 i个 闭 室 周 线 所 围 成 的 截 面 面 积

的 2倍。

为了计算得到剪流 q0i，需要补充结构变形的

协调条件：既同一剖面上各闭室的相对扭角 θi需要

保 持 相 等 ，均 等 于 整 个 剖 面 的 相 对 扭 角 θ
（即 θ= θi）。

最终得到各闭室相对扭角 θi的表达式
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û
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i,( i+ 1)

ds
Gt

⋮

θn=
1
Ωn

é

ë
êê

ù

û
úú∮n

~q
Gt
ds- q0( n- 1) ∫( n- 1),n dsGt + q0n ∮n dsGt

(11)
式中：θi= θ,i= 1,2,⋯,n，式中包括 n+1个未知

变量。

施加单位扭矩时翼盒扭角变化率可表示为

dθ
dx =

Mx

GJ
(12)

式（12）中 Mx 取 1，并与式（11）联立后得到扭

转刚度为

C= GJ= 4~A
2

∑
i= 1

n si
Gi ti

（13）

式中：
~A为封闭剖面厚度中线所围成的总面积；Gi

为离散片段材料的剪切模量；si为沿周线离散片段

的长度；ti为离散片段的平均厚度。

同样地，机翼剖面扭转刚度敏度计算也采用差

分法

S ( c )ij =
C ( j )
xi - C ( j )

( xi+∆x )

∆x （14）

式中的各符号含义与弯曲刚度敏度类似，不再重复

解释。

2. 2 位移约束敏度解析求解

位移约束是工程结构优化中广泛使用的一种

全局刚度约束形式，其可以通过静力分析直接得

到，但位移敏度如果采用差分法就需要反复的静力

分析，计算机时难以接受，本文位移敏度采用解析

算法，静力平衡方程 [12]一般表达式为

KU = F (15)
假设载荷与变量无关，并引入虚载荷法代替刚

度矩阵求逆，最终得到位移敏度的解析式为

∂Ur

∂xi
=-U T ∂K

∂xi
U pse (16)

详细推导和验证详见文献[12]。
2. 3 壁板稳定性计算及强度许用值确定方法

在飞机机翼结构设计时，需要合理控制蒙皮和

长桁的刚度，使用载荷下结构不失稳，且同一工况

下长桁晚于蒙皮失稳，以避免机翼壁板过早出现全

局失稳。这就需要对机翼壁板的蒙皮、长桁和梁肋

腹板等进行稳定性评估，本文采用文献 [13]中的工

程法分别计算蒙皮、长桁和腹板的失稳临界应力。

对于机翼蒙皮，承受均匀轴向压缩载荷时临界

应力为

σ cr =
k c π2E

12( )1- υ2e ( tb )
2

（17）

式中：σ cr为压缩屈曲应力；E为面板材料的弹性模

量；υ e为弹性泊松比；t为板厚度，也是设计变量；b

为板的宽度；k c 为压缩屈曲系数，可由文献 [13]中
的“矩形平板的压缩临界系数图”查得，本文对该图

进行了程序化，程序根据实际优化参数自动完成查

表，支持边界取四边简支。

当蒙皮受均匀剪切载荷作用时，弹性失稳临界

应力计算公式为

τ cr =
k s π2E

12( )1- υ2e ( tb )
2

（18）

403



第 52 卷南 京 航 空 航 天 大 学 学 报

式中：τ cr为压缩屈曲应力；k s为剪切屈曲系数，需要

从文献 [13]的“矩形平板剪切临界应力系数”表查

得，本文同样对其进行了程序化，其余参数定义同

式（17）。

腹板结构主要承受剪切载荷，因此其临界屈曲

应力按式（18）计算。对长桁进行稳定性计算时，将

长桁与相邻蒙皮一起考虑，构成一个典型单元，总

体屈曲应力为

σe = π2E ( )KL
ρ

2

（19）

式中：E为弹性模量；L为杆长；K为有效长度系数，

同样需要从参考文献 [13]查表得到；ρ为最小剖面

惯性半径，ρ= I/-A；I为组合剖面惯性矩，根据

式（6）得到每个离散单元的惯性矩后叠加得到 I；-A
为组合剖面总面积。

在得到各离散单元临界失稳应力后，需要结合

强度许用值来确定工程准则法优化所需的应力

比。实际结构单元经常处于复合受载状态，在计算

应力比时考虑复合受载的情况，单元拉剪复合受载

时，应力比计算公式为

ξ= ( σ工作/σmax )2 + 3( τ工作/τmax )2 （20）
式中 :σ工作 和 τ工作 为实际载荷下单元应力（面内两个

方向单元应力取最大拉伸）；σmax和 τmax为材料许用

应力。

当单元为压剪复合受载时，应力比计算公式为

ξ= R R AL （21）
R= - -----OM =( R 2

e + R 2
s )1 2 （22）

RAL =
- -----ON （23）

R c =
|| σ工作

σ cr
（24）

R s =
|| τ工作

τ cr
（25）

式中 :σ工作 和 τ工作 为实际载荷下单元应力（面内两个

方向单元应力取最大压缩）；σmax和 τmax为临界失稳

应力；
- -----OM和

- -----ON从文献[13]查表得到。

梁、肋和长桁的腹板主要受剪切载荷，其应力

比计算公式为

τAL = min{τmax,τ cr} （26）

ξ=
|| τ工作

τAL
（27）

式中 :τmax表示材料剪切许用应力；τ cr表示剪切临界

失稳应力。

对长桁凸缘，其应力比计算公式为

ξ= { σ工作/ σmax σ工作 ≥ 0
|| σ工作 / σAL σ工作 < 0

（28）

σAL = min (
-σ f,σ cy ) （29）

-σ f = β
é

ë
êê
ft 2

A ( Eσ cy )
1 2ù

û
úú

m

σ cy （30）

式中：σ cy为材料破坏强度；β,f,m为与凸缘截面形

式相关的参数，由于本文截面形式并不作为变量，

只 改 变 厚 度 ，因 此 按 照 长 桁 最 初 的 T 形 截 面 ，

β,f,m分别取定值 0.67，3和 0.4。
上述稳定性计算理论在文献 [13]中已经过验

证，本文将直接引用，应力比计算公式正确性将结

合本文工程机翼优化结果进行验证。在完成上述

理论推导以后可以得到工程准则法所需的响应和

应力比以及数学规划法所需的响应和敏度，下文将

合理设计优化流程，把上述计算环节有效组织起

来，高效完成机翼的多约束优化设计。

3 结构多约束优化设计流程

本文优化问题的目标为重量最小，包含强度、

翼尖位移、剖面刚度和稳定性共 4类约束，设计变

量为蒙皮厚度、梁和长桁的截面面积。如前所述，

为了消除算法本身的准确性和稳定性对优化问题

带来的影响，本文选择非常成熟的工程准则法和数

学规划法来解决该多约束优化问题，这两类算法的

理论详见文献[14]。本文的多约束优化流程如图 2
所示。

基于国产 CAE软件航空结构分析系统 HA⁃
JIF[15]对图 2所示优化流程进行了程序实现，下文

将结合工程案例对优化流程进行验证。

图 2 优化设计流程

Fig.2 Optimization flow chart
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4 工程机翼多约束优化设计

图 3所示的双梁式工程机翼结构沿展向布置

了 31根翼肋，根肋编号为 0，且不参与设计。前后

梁之间布置 T形长桁，下壁板布置检修口。0#肋
到 10#肋为平直段，10#肋以后为梯形段。分别在

10#肋、20#肋和 25#肋站位布置了 3个外挂点，这 3
个机翼剖面的弯曲刚度和扭转刚度需要严格约束，

在有限元模型中采用梁单元和集中质量的形式对

外挂物引入的载荷进行模拟。翼肋缘条、前后梁缘

条和长桁采用梁单元模拟，蒙皮和各结构腹板采用

壳单元模拟。优化区域为主翼盒部分的所有壳单

元厚度和梁单元横截面面积，共包括 1 154个设计

变量。上下蒙皮厚度：TH1⁃TH544；梁肋腹板厚

度：TH544 ⁃TH862；梁肋缘条及长桁截面面积：

AE863⁃AE1154。设计约束包括：材料强度：拉伸

强度300 MPa，压缩强度300 MPa，剪切强度162 MPa，
实际使用时根据稳定性约束进行修正；翼尖变形

（升力方向）：≤900 mm（半翼展的 5%）；10#，20#
和 25#肋站位机翼剖面的扭转刚度和弯曲刚度与

约束值误差≤5%，其余剖面误差≤10%，且不能低

于约束值（见表 1第 2列和第 5列）。

图 3 多挂载机翼有限元模型

Fig.3 Finite element model of the wing with multiple
plug-ins

表 1 机翼剖面刚度优化结果

Table 1 Results of wing section stiffness

剖面

站位

1
2
3
4
5
6
7
8
9
10
11
12
13
14
15
16
17
18
19
20
21
22
23
24
25
26
27
28
29
30

弯曲刚度约束值/
(1013 N·mm2)
109.60
95.10
83.20
79.90
74.10
67.90
52.90
42.40
37.20
27.10
21.70
17.90
14.30
11.90
9.31
7.51
6.19
4.96
3.92
2.97
2.32
1.82
1.37
1.08
0.84
0.66
0.50
0.38
0.30
0.25

弯曲刚度优化值/
(1013 N·mm2)
112.60
96.10
85.20
81.90
78.70
68.80
55.80
43.50
37.50
28.40
22.90
18.30
14.50
12.40
9.46
7.74
6.79
5.43
3.97
3.06
2.34
1.85
1.38
1.11
0.84
0.69
0.51
0.39
0.32
0.26

误差/%

2.74
1.05
2.40
2.50
6.21
1.33
5.48
2.59
0.81
4.80
5.53
2.23
1.40
4.20
1.61
3.06
9.69
9.48
1.28
3.03
0.86
1.65
0.73
2.78
0.12
4.09
3.43
3.71
7.43
4.44

扭转刚度约束值/
(1013 N·mm2)
98.70
80.50
68.60
63.50
59.60
52.90
40.60
32.10
27.50
21.20
15.60
12.20
9.02
7.43
5.91
4.84
4.02
3.37
2.71
2.14
1.67
1.28
0.96
0.72
0.54
0.43
0.32
0.25
0.19
0.15

扭转刚度优化值/
(1013 N·mm2)
102.70
85.50
72.60
65.50
64.50
53.30
41.00
33.20
28.80
21.80
15.90
12.30
9.53
7.68
6.07
4.86
4.19
3.42
2.78
2.14
1.69
1.32
1.00
0.78
0.56
0.45
0.35
0.25
0.20
0.16

误差/%

3.89
5.85
5.51
3.05
7.60
0.75
0.98
3.31
4.51
2.75
1.89
0.81
5.35
3.26
2.64
0.41
4.06
1.46
2.52
0.00
1.18
3.03
4.00
7.80
3.04
4.71
8.81
0.81
6.06
4.35
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优化过程在 12次迭代后收敛，最终实现减重

213 kg，占初始结构质量的 7.2%。对所有站位的

剖面刚度结果进行了统计，如表 1所示，各剖面刚

度都处于要求的误差范围。由于多约束导致可行

解空间复杂，个别剖面的优化结果与约束值差异较

大。从图 4，5的曲线可以看出，优化后机翼各剖面

弯曲刚度和扭转刚度明显改善。

为了对本文稳定性和剖面刚度算法的有效性

进行验证，采用控制变量思想，在不考虑稳定性约

束和剖面刚度约束的条件下分别进行了优化，上翼

面壁板部分变量以及总体减重率的对比结果如表

2所示。

从表 2统计结果来看，不考虑稳定性时减重率

最大，这是由于初始设计的机翼根部弯曲刚度和扭

转刚度裕度较大，但是对不考虑稳定性约束的优化

结果进行校核，发现上壁板靠近翼根的部分区域无

法满足压剪耦合稳定性约束。对不考虑剖面刚度

约束的优化结果进行分析时发现与考虑所有约束

的优化结果比较接近，这是由于初始方案的单元尺

寸已经考虑了机翼传载的特点，稳定性约束在其优

化过程中起到了关键作用。进一步分析发现，优化

后同一剖面中部蒙皮比靠近前后梁的蒙皮厚，根据

式（5）和式（13）可知，距离剖面零点（图 1坐标系）

越远的结构对弯曲刚度和扭转刚度贡献越大。

5 结 论

本文开展了考虑工程约束的多外挂机翼结构

优化设计方法研究，通过采用约束机翼剖面弯曲刚

度和扭转刚度来控制机翼气弹特性的方法，实现了

统一模型下的多约束优化，研究了稳定性评估和位

移敏度算法，搭建了适用于复杂布局机翼结构的多

约束优化流程，基于HAJIF系统进行了程序实现，

并结合工程机翼完成了方法验证。结论如下：

（1）采用本文方法在满足约束的前提下机翼实

现减重 7.2%，优化后机翼剖面刚度能很好地逼近

约束值，说明了方法可行性。

（2）通过控制变量思想验证了各约束计算方

法在优化过程中的有效性，对翼根蒙皮的细节分析

表明优化后结构尺寸更加符合机翼承载特点。

（3）整个优化共迭代 12步，单机耗时 3.5 h，相
比基于精细 CFD和 CSD分析的优化，虽然精度有

差距，但效率很高，非常适合于初步设计阶段使用。

目前只针对本文研究对象推导了相应机翼剖

面刚度和稳定性计算理论，而且创建优化模型时需

要定义很多参数以及变量与约束之间的关联，限制

了本文优化方法的推广。笔者将持续研究更广泛

的约束评估算法和更快捷的优化建模技术，提高本

文多约束优化方法的工程实用性。
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