
第 55 卷第 3 期
2023 年 6 月

Vol. 55 No. 3
Jun.  2023

南  京  航  空  航  天  大  学  学  报
Journal of Nanjing University of Aeronautics & Astronautics

λ机翼气动/结构多学科设计与优化

董益磊 1,2， 尹海莲 2， 王 宇 1， 余雄庆 1

（1.南京航空航天大学飞行器设计先进技术国防重点学科实验室，南京  210016； 2.南京航空航天大学中小型

无人机先进技术工业和信息化部重点实验室，南京  210016）

摘要： λ 机翼锯齿状后缘的气动外形设计增大了展弦比，进而提高了空气动力学效率，但同时也导致结构质量的

增加。因此，本文提出了一种针对战斗机类 λ 机翼的气动/结构多学科设计优化方法，关键步骤包括机翼外形和

结构参数化建模、气动分析模型自动生成与外形优化、结构有限元模型自动生成与结构布局/尺寸优化。在

ISIGHT 软件环境下集成气动、结构优化模块，利用基于代理模型的多级优化方法求解 λ 机翼气动/结构多目标

优化问题。算例结果表明，本文提出的优化方法能够较好地兼顾了 λ 机翼的气动和结构性能，进而提高初步设计

阶段的效率。
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Abstract:The aerodynamic shape design of the serrated trailing edge for the Lambda （λ） wing increases the 
aspect ratio and improves the aerodynamic efficiency， however， this results in a greater structural mass. 
Therefore， an aerodynamic/structural multidisciplinary design optimization method is proposed for the λ wing 
of fighters. The key steps include parametric modeling for wing configuration and structural layout， automatic 
generation of the wing aerodynamic model and aerodynamic optimization， automatic generation of the wing 
structural finite element model and the wing structural layout/size optimization. The aerodynamic and 
structural optimization modules are integrated in the ISIGHT software environment， and the multi-level 
optimization method based on the surrogate model is used to solve the multi-objective optimization problem. 
The example results show that the optimization method can better take both the aerodynamic and structural 
performance into account of the λ wing. Thus， the proposed approach can further improve the efficiency of the 
preliminary design.
Key words: λ wing； aerodynamic； structure； multi-objective optimization

λ 机翼，是一种前缘后掠、后缘呈内凹锯齿

状的后掠翼形。近年来欧美多个国家提出将其

应用于下一代战斗机，如英国 BAE 公司的 Tara‑
nis 无人机和 Tempest 战斗机、美国波音公司的
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X‑45C 无人机和洛克希德·马丁公司的新一代战

斗机概念方案等［1‑2］。如图 1 所示，与传统梯形

翼相比，λ 机翼的高展弦比使其诱导阻力得以减

小，但锯齿状后缘导致结构效率降低，使得机翼

结构质量增加［3‑4］。因此，根据 λ 机翼自身特点

对其进行气动/结构多学科优化设计就显得尤

为重要。

针对大展弦比客机机翼的气动/结构优化设

计，国内外做了很多研究。Liem 等［5］采用代理模

型方法对喷气式客机进行了气动/结构优化。Ken‑
way 等［6］利用离散伴随优化方法建立了气动/结构

优化设计框架并将其应用于全机多学科设计。

Hoogervorst 等［7］提出了一种基于 IDF（Individual 
discipline feasible）的 机 翼 气 动/结 构 优 化 框 架 。

Love 等［8］建立了一种基于气动弹性/结构的物理

模型并将其应用于 ESAV（Efficient supersonic air 
vehicle）的整体性能评估。Qian 等［9］开发了一个具

有高保真度的结构布局设计和局部屈曲分析自动

化程序并对大型民机机翼进行了验证。在国内，胡

婕等［10］针对客机机翼初步设计问题，利用基于代

理模型的二级优化方法进行气动/结构一体化设计

研究，获得了升阻比和结构质量的最优解集。杨体

浩等［11］针对跨声速客机机翼，在考虑静气动弹性

影响下，将气动/结构一体化设计与单学科优化设

计结果进行对比，分析其对机翼气动/结构设计带

来的影响。宋倩等［12］针对飞翼布局客机，利用基

于 Kriging 模型的方法，着重考虑了气动/结构的耦

合问题，为新型气动布局下的机翼多学科优化设计

提供了一种方法。李典等［13］通过引入型架设计提

出了一种气动/结构串行优化策略。胡嘉欣等［14］

针对飞行器结构布局和尺寸优化问题，提出了一种

在基结构法的基础上引入尺寸变量，选用遗传算法

寻优并使用神经网络代理模型的混合优化方法。

韩忠华等［15］以飞行器精细化气动优化设计为背

景，综述了近 20 年来基于代理模型的高效全局气

动优化设计方法研究进展，总结了相关领域的代表

性团队及其研究工作。

而在 Lambda 机翼的研究方面，Nangia 等［16］结

合层流翼型对 Lambda 机翼进行了设计并对其低

速气动特性进行了研究。Dadkhah 等［4］利用 CFD
（Computational fluid dynamics）工具结合风洞实验

数据评估了流动分离对 Lambda 机翼气动特性的

影响。Aleisa 等［17］研究了具有恒定和非恒定中、高

前缘后掠角 Lambda 机翼在大迎角下的低速气动

特性。Alyanak 等［18］研究了气动弹性剪裁和主动

气动弹性机翼技术对 Lambda 机翼结构刚度和质

量的影响。Karakoc 等［19］利用代理模型和多目标

优化算法为北约 STO AVT‑251 项目组的 UCAV
（Unmanned combat aerial vehicle）多学科构建平台

提供了一种 Lambda 机翼气动/隐身多学科设计优

化方法。

综上可知，虽然国内外在气动/结构多学科

优化设计方面已有大量研究，但针对战斗机型所

适配的小展弦比薄机翼的气动/结构一体化设计

研究仍相对较少。同时，对于 Lambda 机翼的研

究主要为飞翼布局中小型无人作战飞行器的低

速气动特性，涉及 Lambda 机翼气动/结构多学科

设计优化的研究也鲜有发表。因此，本文针对超

声速战斗机 Lambda 机翼，运用基于响应面模型

的多级优化方法进行气动/结构多学科设计与优

化，重点对其内部结构布局和尺寸开展详细优化

设计。

1 λ机翼多学科优化框架

λ 机翼气动/结构多学科优化问题可以分解

为一个系统级优化和气动、结构两个子系统级优

化，其中结构子系统又是一个包括结构布局和尺

寸的二级优化。气动优化模块和结构优化模块

间保持相对独立，气动优化得到的最优解几何外

形数据和气动载荷数据传递给结构模块。系统

级优化的设计变量为展弦比 λ、后掠角 Λ；气动优

化的设计变量为内外段梢根比 T、内外段展长占

比 β；结构优化的设计变量包括梁肋个数 N 和占

位 L、蒙皮和梁肋腹板厚度 t、梁肋缘条截面积 A
等。设计变量之间均相互独立：气动优化子系统

中，一组展弦比、后掠角、梢根比、内外段占比等

气动外形变量确定唯一的几何外形；结构优化子

系统中，一组梁、肋位置和个数及蒙皮、梁、肋尺

寸等结构变量确定唯一的机翼结构。设计目标

为机翼升阻比最大化和结构质量最小化，约束包

括燃油量、设计升力系数、静强度刚度等。优化

问题的优化设计策略如图 2 所示，其数学模型和

优化策略表述如下

图 1 λ 机翼对比分析

Fig.1 Comparative analysis of the λ wing
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max or min   F ( X )
          w.r.t.    X L

i ≤ Xi ≤ X U
i ( i = 1，2，3)

              s.t.   M F ≥ M Fmin

                      CL ≥ CL0

                      σ ≤ [ σ ]
                      ε ≤ [ ε ]
                      δ ≤ [ δ ]

（1）

式中：F ( X ) 为目标函数，即机翼升阻比和结构质

量；M F 为机翼油箱容纳的燃油质量； X 1 = ( λ，Λ )
为系统级设计变量；X 2 = (T，β )为气动子系统设计

变量；X 3 = ( N，L，t，A )为结构子系统设计变量；X U
i

和 X L
i 分别表示设计变量的上下限；CL0 为设计升力

系数；[ σ ] 和 [ ε ] 分别为材料应力和应变的许用值；

[ δ ]为结构允许的最大变形量。

2 气动优化模块

2. 1　机翼外形参数化建模

根据 λ 机翼的参考面积、展弦比、后掠角、梢根

比等参数确定机翼的几何外形。利用基于形状函

数和分类函数的参数化方法（Class function/shape 
function transformation， CST），以翼型弦向控制点

处的厚度为控制参数，建立翼型模型；利用 CATIA
二次开发技术实现不同外形参数设置下机翼几何

模型的自动生成，如图 3 所示。

2. 2　气动分析

根据飞行高度和马赫数等参数，采用无黏性计

算流体力学求解器 Cart3D 计算 λ 机翼的升力系数

CL、诱导阻力系数 CDi
和激波阻力系数 CDwave；根据

机翼的浸润面积、特征长度、相对厚度、飞行高度和

马赫数等，采用附面层理论并根据部件外形特征引

入部件形状因子的方法［20］计算机翼的黏性阻力系

数 CD 0。最后得到机翼的升阻比计算式如下

L/D = CL / (CDi
+ CD 0 + CDwave) （2）

3 结构优化模块

3. 1　结构布局优化方案

在确定 λ 机翼气动外形的基础上对其进行内

部结构布局设计，包括梁、肋的个数和位置等。λ
机翼结构由内段和外段两部分组成，采用多梁式

布局型式传力最为直接，同时该结构型式因有多

闭室而提高了结构的抗扭刚度［21］。机翼内段布

置 m 根固定占位且垂直于根肋的主承力梁，各主

承力梁之间的次承力梁按照分段等间距布置，即

翼盒内段次承力梁个数可参数化区域共有（m+1）
个；内段翼肋与根肋等间距平行布置，个数为 n
（不含端肋）；外段主承力梁按照等百分比布置，与

内段主承力梁位置一致，其余次承力梁根据内段

承力构件进行选择性布置，即外段梁个数不多于

内段，部分内段梁到转折处截止；外段翼肋垂直于

前缘，根据主承力梁及内外段转折处位置布置。

该布局优化方案具有更好的通用性，具体示意如

图 4 所示。

3. 2　结构尺寸优化方案

尺寸优化的整体思路如下：首先，根据梁、樯等

图 2 优化设计策略

Fig.2 Optimization design strategy

图 3 不同外形参数几何模型

Fig.3 Wing geometry models with different shape parame‑
ters

图 4 λ 机翼结构布局方案

Fig.4 Structure layout scheme of λ wing
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纵向构件将机翼沿弦向划分为若干区域；再根据肋

等横向构件，继续沿展向做进一步划分；最后针对

每一块区域设置不同的尺寸变量，达到沿展向和弦

向区块化渐变的特点。该尺寸优化方案得到的机

翼结构具有更高的结构效率，更加符合优化设计的

实际需求。

由于 λ 机翼采用多梁式布局，翼梁为其主承力

结构，因此针对主、次承力梁进行更加细致的设计

变量区域划分。如图 5 左半机翼所示，首先将机翼

内段用固定的 m1 根主承力梁划分为（m1+1）个区

域，再根据翼肋个数 n1 将（m1+1）个区域划分为

（m1+1）（n1+1）个子区域；同理，外段利用固定的

m2根主承力梁和 n2根翼肋将其划分为 n2（m2+1）+1
个 子 区 域 。 内 段 主 梁 编 号 记 作 M Ni，j( i =
1 ∼ m 1，j = 1 ∼ n1 + 1)，次 梁 编 号 记 作 SNi，j( i =
1 ∼ m 1 + 1，j = 1 ∼ n1 + 1)；外 段 主 梁 编 号 记 作

SWi，j( i = m 2，j = 1 ∼ n2)，次 梁 编 号 记 作 SWi，j( i =

1 ∼ m 2 + 1，j = 1 ∼ n2 + 1)。
其他结构的尺寸设计变量划分方式为：首先将

机翼内段用固定的 2 根主承力梁划分为前、中、后

3 个 区 域 ，再 根 据 翼 肋 个 数 n1 将 3 个 区 域 划 分

为 3（n1+1）个子区域；外段则利用 n2 根翼肋将其

划分为（n2+1）个区域。如图 5 右半机翼所示，内

段分区编号记作 N i，j( i = 1 ∼ 3，j = 1 ∼ n1 + 1)，外
段分区编号记作 W i( i = 1 ∼ n2 + 1)。

3. 3　机翼结构优化自动化流程

本文采用 MSC. PATRAN/NASTRAN 二次

开发技术，编写 PCL 语言脚本程序建立结构有限

元模型并进行优化设计与分析，具体流程如下：

（1） 自然网格模型建模。根据气动优化确定

的 IGES 机翼外形模型，利用 PATRAN 几何建模

功能依次生成内外段的自然网格模型。根据不同

的内外段梁、肋占位和个数变量设置，得到不同的

机翼结构布局参数化几何模型如图 6 所示，其中

15‑6‑2 表示机翼内段 15 根梁、外段 6 根梁，内段 2
根肋。

（2） 网格划分。设置网格点和网格样式，划分

网格。

（3） 单元法向调整。上蒙皮法向向上为正；下

蒙皮法向向下为正；肋和舵面支座等横向构件的腹

板法向指向外（远离对称面）为正；梁和樯等纵向构

件的腹板法向逆航向为正。

（4） 定义材料属性。根据机翼所选材料，定义

材料属性。

（5） 定义单元属性。线元素采用杆单元，面元

素采用壳单元。

（6） 定义载荷及边界条件。由于结构分析模

型为半机翼，因此边界条件为翼根处固支。载荷主

要由气动载荷、机翼自身重量和燃油重量 3 部分

组成。

（7） 气动载荷传递。本文采用弱耦合的方法，

即主要考虑气动载荷对结构变形的影响。采用双

三次样条曲线法［22］进行插值计算，并在 PATRAN
中以场函数形式加载到结构有限元模型上。

（8） 尺寸优化定义。定义各尺寸优化变量的

上下限及相应的约束条件。

（9） 分析计算。选择分析类型，调用 NAS‑
TRAN 进行计算分析。

4 算   例

以某型战斗机 λ 机翼设计为例，该型飞行器巡

航马赫数 Ma=1.65，飞行高度 H=12 000 m，迎角

α=3°，半机翼参考面积 S=28 m2。

4. 1　优化问题定义

（1） 系统级优化

① 目 标 函 数 ：升 阻 比 最 大 化 ；结 构 质 量 最

小化。

② 设计变量 X 1：展弦比 λ，后掠角 Λ，见表 1。
③ 约束条件：机翼油箱容纳燃油量 MF≥2 000 

kg，其近似计算公式［23］为

图 6 结构布局参数化几何模型（隐藏上蒙皮）

Fig.6 Structural layout parametric geometry (hidden upper 
skin)

图 5 λ 机翼结构尺寸分区

Fig.5 Structure size division of λ wing
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M F = 420 × b × S × ( t
c )× 1 - 0.89T 1 × T 2 +

0.49( T 1 × T 2 ) 2 ) λ （3）

（2） 气动优化

① 目标函数：机翼升阻比 L/D 最大。

② 设计变量 X 2：内段梢根比 T1，外段梢根比

T2，内段展长占比 β，见表 2。

③ 气动优化选择梯度优化算法中的修正可行

方 向 法（Modified method of feasible directions，
MMFD）。

（3） 结构优化

① 首先，确定机翼各部件所用材料：主梁选择

钛合金 TC4；蒙皮选择碳纤维复合材料 T800，采用

对称铺层，0°铺层占比 40%，±45°和 90°铺层占比

各 20%；其余结构选择铝合金 7075_T6。各材料的

性能数据分别如表 3、4 所示。其次，飞行使用过载

取 8g，安全系数取 1.5。

② 目标函数：半机翼结构重量 W 最小。

③ 布局优化设计变量 X 3‑1：根据该型机翼外形

尺寸、飞机结构设计手册和工程经验等，确定梁、肋

间距变化范围为 200~500 mm，从而确定内外段各

区域梁、肋个数和占位的变化范围和初始值，见表

5。为减少计算量，在本算例中，机翼内段主梁和外

段翼肋个数设置为固定值 3。因此，布局优化设计

变量共计  18 个。

④ 尺寸优化设计变量 X 3‑2：根据飞机结构设

计工程经验，同时通过多组优化设计变量试验避

免厚度、截面积等优化结果达到取值范围的上下

限从而确定蒙皮、梁腹板、肋腹板厚度及梁缘条、

肋缘条、梁支柱截面积的变化范围和初始值，见表

6。由于尺寸优化受布局优化中梁、肋个数的影

响，因此尺寸优化设计变量个数的范围为 140~
198 个。例如，当内段主梁和肋个数为 3，外段主

梁个数为 1、肋个数为 3 时，设计变量个数包括内

段上下蒙皮厚度各 12 个，外段上下蒙皮厚度各 4
个，内段肋腹板厚度和缘条截面积各 16 个，外段

表 5 结构布局设计变量

Table 5 Structural layout design variables

设计变量

翼盒内段的肋个数（不含端肋）

外段翼肋个数（不含端肋）

内段主梁个数

外段主梁个数

内段每两根主梁间次梁个数（共 6 个区）

外段每两根主梁间次梁的个数（共2个区）

初始值

2
3
5
1

2
2
2
4
4
4

4
4

下限

2

2
2
2
3
3
3

3
3

上限

4

4
4
4
5
5
5

5
5

表 6 结构尺寸设计变量

Table 6 Structural dimension design variables

设计变量

内段上蒙皮厚度/mm
外段上蒙皮厚度/mm
内段下蒙皮厚度/mm
外段下蒙皮厚度/mm
内段肋腹板厚度/mm
外段肋腹板厚度/mm

内段主梁腹板厚度/mm
内段次梁腹板厚度/mm
外段主梁腹板厚度/mm
外段次梁腹板厚度/mm

内段主梁缘条截面积/mm2

内段次梁缘条截面积/mm2

外段主梁缘条截面积/mm2

外段次梁缘条截面积/mm2

内段肋缘条截面积/mm2

外段肋缘条截面积/mm2

内段梁支柱截面积/mm2

外段梁支柱截面积/mm2

初始值

10
8

10
8
6
5
8
6
7
5

1 000
600

1 000
600
300
300
150
150

下限

1
1
1
1
1
1
1
1
1
1

300
100
300
100
100
100
50
50

上限

20
20
20
20
12
12
15
15
15
15

1 500
800

1 500
800
500
500
300
300

表 2 气动设计变量

Table 2 Aerodynamic design variables

设计变量

T1

T2

β

初始值

0.45

0.30

0.45

下限

0.42

0.25

0.42

上限

0.47

0.35

0.47

表 1 系统级设计变量

Table 1 System‑level design variables

设计变量

λ

Λ

初始值

2.7
56.0

下限

2.4
54.0

上限

3.0
57.0

表 3 金属材料性能数据

Table 3 Metal material property data

材料

TC4
7075_T6

弹性模量/GPa
113
71

泊松比

0.34
0.30

密度/（g · cm-3）

4.4
2.8

表 4 复合材料性能数据

Table 4 Composite material property data

材料

T800
E11/GPa

154
E22/GPa

8.5
E12/GPa

4.2
υ12

0.35
ρ/（g · cm-3）

1.6
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肋腹板厚度和缘条截面积各 4 个，内段梁腹板厚

度和缘条截面积各 28 个，外段梁腹板厚度和缘条

截面积各 12 个，内段梁支柱截面积 13 个，外段梁

支柱截面积 4 个，共 169 个。表 6 列出了同类变量

的初始值及上下限。

⑤ 约束条件：主梁缘条正应力 σ ≤ 597 MPa；
主梁腹板切应力 τ ≤ 380 MPa；次梁缘条、梁支柱和

肋缘条正应力 σ ≤ 373 MPa；次梁腹板和肋腹板切应

力 τ ≤ 220 MPa；蒙 皮 最 大 许 用 拉 应 变 [ ε+] =
4 500 με；最大许用压应变 [ ε-] = - 3 300 με；最大

许 用 切 应 变 [γ+]= 6 000 με；翼 尖 位 移 h ≤ 5%
半展长。

⑥ 结构布局优化因其设计变量为离散变量，

采 用 全 局 优 化 算 法 中 的 多 岛 遗 传 算 法

（Multi‑island genetic algorithm，MIGA），其具有优

良的全局求解能力和计算效率，具体参数设置为：

子群规模 10，岛个数 10，总共进化代数 5，交叉概率

1.0，变异概率 0.1，岛间迁移率 0.1；结构尺寸优化采

用 NASTRAN 软件自带的序列二次规划方法。

4. 2　多目标优化历程

（1） 优化方法表述

多目标优化问题利用基于代理模型的优化方

法求解。代理模型选择多项式响应面模型（Re‑
sponse surface methodology，RSM），该模型能够通

过简单的代数表达式拟合复杂的响应关系，系统

性、通用性强，适用范围广。试验设计采用最优

拉 丁 超 立 方（Optimal Latin hypercube sampling，
OLHS）成全局设计变量初始样本点 40 个，并通过

序贯采样法添加样本点完善代理模型，提高拟合

优度。优化算法选择多目标非支配排序遗传算

法（Non‑dominated sorting genetic algorithm Ⅱ ，

NSGA‑Ⅱ），其具有良好的全局搜索能力，具体参

数设置为：初始种群 100，代数 100，交叉概率、变

异概率分别为 0.9 和 0.11，交叉分布指数、变异分

布指数分别取 10 和 20。整个优化计算过程历时

约 72 h。
（2） 子系统优化过程分析

经过优化计算，气动子系统经过 15~40 次计

算收敛，结构子系统经过 10~20 次计算收敛。任

取全局样本中两点（见表 7），得到子系统单目标优

化迭代过程分别如图 7、8 所示。

（3） 系统级优化过程分析

① 代理模型验证

以 RMSE、R2 等指标验证代理模型的拟合精

度如表 8 所示。数据表明，由质量响应的近似值与

表 7 任意全局样本点数据

Table 7 Arbitrary global sample point data

设计变量

λ

Λ

样本点 1
2.650 6
54.418

样本点 2
2.498 7
56.62

图 7 气动子系统收敛历程

Fig.7 Convergence process of aerodynamic subsystem

图 8 结构子系统收敛历程

Fig.8 Convergence process of structural subsystem
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分析值计算得到的决定系数 R2 约为 0.92；升阻比

的决定系数则约达到 0.99，表明本文构建的代理模

型有着较好的全局拟合优度，满足工程精度要求。

② 多目标优化最优解集

优化得到最优解 56 个，如图 9 中 Pareto 解集所

示，当机翼质量小于 1 t时，升阻比对质量的斜率较

大，即在付出较小的结构质量代价情况下，能够获

得较大的升阻比收益；当机翼质量大于 1 t时，随着

升阻比的增加，付出的结构质量代价逐渐增大。

③ 最优解验证

验证最优解 C 点数据精度，用气动计算程序和

NASTRAN 软件对最优点进行校核计算，得到数

据如表 9 所示。结果显示，代理模型得到的质量结

果与真实响应间的误差为 0.332%，升阻比的误差

为 0.036 7%，均满足工程精度要求。

4. 3　优化结果与分析

综合考虑气动和结构指标，从当前 Pareto 解集

中选取 A、B、C 三个典型最优方案，得到优化结果

对比如表 10 所示。3 个方案中，A 方案结构质量最

轻，较 C 方案减小 11.96%，但升阻比最小，方案更

加侧重于减小机翼的结构质量；C 方案升阻比最

大，较 A 方案提高 11.36%，但同时结构质量也达到

最大，对于侧重提高机翼升阻比来说是一个最优

解；B 方案则是相对于 A、C 方案的一个折中方案。

3 个方案的对比表明，升阻比的提高需要付出结构

质量增大的代价。因此，可通过权衡气动设计和结

构质量指标要求，从 Pareto 解集中选择适合的设计

方案。

优化前后机翼气动外形和转折处翼型剖面压

力系数分布对比分别如图 10、11 所示，通过优化展

弦比、后掠角和梢根比等外形参数，机翼上表面前

中部吸力明显增加，且吸力范围也明显扩大，使得

上下表面压差随之增大，气动性能得到一定提升。

机翼应力、应变、位移云图分别如图 12~15 所

示。优化结果显示，机翼根部和内外段转折处应力

较大，翼尖位移达到约束上限，整体满足约束要求。

由图 12、13 可知，优化后内段前部蒙皮厚度为 1~
3 mm，而中部蒙皮厚度为 10~15 mm，两者相差近

一个数量级，因此应力较大处集中在内段前部，最

大为 309 MPa，最大应变为 1 420 με；图 14 为梁肋

骨架结构的应力云图，结果显示机翼中部内外段两

根主承力梁受力较大，最大为 260 MPa，且越靠近

根部和转折处应力越大；图 15 表明机翼翼尖位移

表 10 优化结果对比

Table 10 Comparison of optimization results

目标函数

升阻比

质量/t

方案 A

5.873 2

0.984 5

方案 B

6.303 9

1.051 8

方案 C

6.540 6

1.118 2

图 9 Pareto 最优解集

Fig.9 Pareto optimal solution set

表 9 最优解精度验证

Table 9 Optimal solution accuracy verification

目标函数

升阻比

质量/t

代理结果

6.540 6

1.118 2

真实响应

6.543 0

1.114 5

相对误差/%

0.036 7

0.332 0

图 10 机翼外形优化前后对比

Fig.10 Comparison before and after wing shape optimiza‑
tion

图 11 转折处翼型剖面压力系数分布对比

  Fig.11 Comparison of pressure coefficient distribution of
airfoil section at turning point

表 8 代理模型误差分析

Table 8 Error analysis of surrogate model

代理模型

响应面模型

优化目标

升阻比

质量/t

R2

0.999 99

0.920 27

RMAE

0.001 04

0.070 87
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达到了约束上限。综上分析，λ 机翼结构设计应重

点考虑内外段转折处的受力情况。

5 结   论

本文针对 λ 机翼气动/结构耦合问题，提出了

一种有效的多学科优化设计方法。研究结论如下：

（1） 采用参数化建模方法实现了 λ 机翼气动/
结构的多学科快速分析与优化，并通过引入代理模

型的方法，提高了优化效率。

（2） 针对 λ 机翼多梁式结构特点而采取了布局

和尺寸二级优化方法，相较于单级的结构设计方

法，优化结果具有更高的结构效率，能够获得更小

的结构质量。

（3） 以 NSGA‑Ⅱ全局优化算法实现了 λ 机翼

升阻比最大化和结构质量最小化的综合权衡设计。
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