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超高空太阳能无人机多学科优化设计
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摘要： 超高空太阳能无人机具有超大展弦比和超轻质结构的特点，其气动布局参数不仅与全机气动特性和静稳

定性密切相关，还间接决定了飞机结构变形和结构重量的大小。另外，结构变形的存在又会反过来对飞机的气

动特性和静稳定性造成影响。因此，超高空太阳能无人机综合设计是一个耦合了气动、结构、稳定性的多学科综

合优化问题。对于此类设计问题，顺序串行设计方法效率较低，且难以得到系统的整体最优解。本文基于多学

科并行的思想建立了考虑结构变形的超高空太阳能无人机气动/结构/稳定性综合优化设计方法，有效提升了超

高空太阳能无人机在设计约束条件下的任务载荷能力，揭示了超高空太阳能无人机气动布局及结构设计参数对

飞机任务载荷能力的影响规律。
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Multidisciplinary Optimization Design of Ultra‑high Altitude Solar UAV
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Abstract:Ultra‑high altitude solar UAV has the characteristics of ultra‑high aspect ratio and ultra‑lightweight 
structure. Its aerodynamic layout parameters are not only closely related to the aerodynamic characteristics 
and static stability of the whole aircraft， but also indirectly determine the size of the structural deformation and 
structural weight of the aircraft. In addition， the existence of structural deformation will affect the 
aerodynamic characteristics and static stability of the aircraft in turn. Therefore， the comprehensive design of  
the ultra‑high altitude solar UAV is a multidisciplinary comprehensive optimization problem which combines 
the aerodynamics， structure and stability. For this kind of design problem， sequential serial design method is 
less efficient， and it is difficult to get the overall optimal solution of the system. A comprehensive optimization 
design method for the aerodynamic/structural/stability of the ultra‑high altitude solar UAV considering large 
structural deformation is established based on the idea of multidisciplinary parallel， which effectively improves 
the task load capability of the ultra‑high altitude solar UAV under design constraints， and reveals the law of 
the influence of aerodynamic layout and structural design parameters on the task load capability of the 
ultra‑high altitude solar UAV.
Key words: ultra-high altitude solar UAV； multidisciplinary optimization； stability； structural deformation

超高空太阳能无人机通常采用超大展弦比机

翼和超轻质复合材料结构，其气动布局参数不仅决

定了全机的气动特性和静稳定性，还与飞机结构变

形和结构质量密切相关，反之飞机结构参数除了影

响飞机结构变形和结构质量外，也会通过影响结构

变形间接影响到飞机气动特性和静稳定性。而飞
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机的气动特性、结构特性及稳定性又会通过总体参

数模型影响到飞机的总体性能参数。由此可见，超

高空太阳能无人机综合优化设计是一个耦合了气

动、结构、稳定性和总体性能的多学科协同优化

问题［1］。

多学科优化设计（Multidisciplinary design opti‑
mization，MDO）的概念最初是由 Sobieski 等［2］提

出，多学科优化的主要思想是充分考虑各学科间的

耦合作用和相互影响，通过应用多学科综合优化设

计方法，对各个学科进行并行设计，突破现有顺序

串行设计方法的局限性，可在缩短飞行器研制周期

的同时，获取飞行器系统的整体最优解，实现产品

质量的提升［3］。

目前，多学科优化设计思想已经广泛应用于飞

行器平台总体设计。何程等［4］建立了专用于联翼

布局传感器飞机的气动、结构及雷达性能多目标优

化设计模型，并基于该模型完成了该类型无人机的

多学科综合优化设计，在减轻结构质量的同时实现

了整机升阻比和前后视雷达探测范围显著提升。

黎明等［5］基于伴随方法搭建了气动‑隐身多学科梯

度优化设计系统，并通过综合优化显著提升了无人

机的气动、隐身性能。Sarojini 等［6］提出了适用于

电动垂直起降无人机的大规模、多保真建模和优化

框架，能够实现该类型无人机气动、结构、推进、声

学等多个学科的综合优化设计。杨体浩等［7］研究

了大型客机机翼的气动结构综合优化设计方法。

杨燕初等［8］研究了临近空间飞艇的气动、结构及强

度多学科协同优化设计方法。张磊等［9］研究了高

空长航时无人机多学科优化设计的相关问题。

Wang 等［10］建立了可综合考虑气动、结构和稳定性

的大型飞机初步设计优化方法。孙智伟［11］针对高

空长航时无人机提出了一套可同时融入精细化气

动外形、结构尺寸和主动控制律设计的多学科优化

设计框架。Gratz 等［12］基于 OpenMDAO 平台构建

了一种多学科设计优化和分析工具，该工具可对飞

机的重量尺寸、空气动力学、几何、推进和任务分析

等多个方面进行耦合分析和优化，并且具备学科扩

展能力。Benaouali 等［13］则通过集成商业软件构建

了一个用于飞机机翼设计的高保真、全自动化、多

学科优化设计框架。然而，这些方法大多未考虑结

构变形对综合优化设计结果的影响，也少有对全机

稳定性进行约束，因此难以得到全机综合最优设计

方案。此外，由于这些方法的优化目标函数并非基

于全机总体参数模型计算得到，因此其优化收益无

法直接体现为全机总体性能的提升。

当前超高空太阳能无人机最明显的缺陷之一

在于载荷能力不足，较难应用于实际。本文试图运

用多学科优化的思想，建立起相对完备的超高空太

阳能无人机气动/结构/稳定性综合优化方法，从而

有效提升超高空太阳能无人机的载荷能力，加快推

动此类飞机进入实用阶段。区别于常规综合优化

设计方法，本文所提气动/结构/稳定性综合优化方

法能够考虑机翼结构变形带来的影响，更贴近实际

情况。具体而言，首先基于有限元方法、面元法和

CFD 方法，搭建了超高空太阳能无人机气动特性、

结构特性及稳定性耦合分析模型。随后以机翼气

动布局参数、主梁结构参数为设计变量，以飞机任

务载荷能力为优化目标，借助 Mode‑Frontier、Flu‑
ent、MATLAB、ABAQUS 等商业软件，建立了超

高空太阳能无人机气动/结构/稳定性综合优化设

计方法。分别在考虑结构变形和不考虑结构变形

的情况下完成了超高空太阳能无人机的气动/结
构/稳定性综合优化设计，并将两种综合优化设计

结果与初始基准设计方案进行对比，揭示了结构变

形、稳定性约束和布局参数对超高空太阳能无人机

综合性能的影响规律，证明了所提方法的有效性。

1 全机气动/结构/稳定性分析模型

超高空太阳能无人机的超大展弦比和超轻结

构质量的特点使得其机翼在飞行过程中普遍存在

结构的弹性变形现象，结构变形会导致全机上气动

载荷分布发生变化，气动载荷的变化反过来又会影

响到结构变形［14］。因此，在超高空太阳能无人机

综合优化设计过程中，需要建立全机气动、结构及

稳定性的多学科耦合分析模型，并借助耦合分析模

型来完成全机气动、结构及稳定性特性的计算。目

前，现有文献中关于弹性机翼的建模方法主要分为

强耦合方法和松耦合方法。强耦合方法需要同时

求解结构变形和气动力方程，即在气动力还未收敛

时就进行结构变形计算，得到结构变形数据后，再

将其反馈给气动力计算方程，如此不断迭代，直至

计算得到的气动力和变形数据均收敛为止。而松

耦合方法则是先进行气动力的计算，再按照收敛的

气动力数据进行结构变形计算，随后在考虑结构变

形的情况下重新计算气动力数据，不断迭代，直到

收敛。强耦合方法的优势在于计算效率高，无需反

复地将气动力和变形计算到收敛状态，其劣势在于

气动/结构耦合计算模型建模难度较大，往往需要

修改数值仿真计算底层代码，对于复杂系统较难实

现。相比之下，松耦合方法构造简单，更易于实现，

497



第 57 卷南京航空航天大学学报（自 然 科 学 版）

但计算效率较低。随着计算机算力和 CAE 软件计

算效率的大幅提升，松耦合气动弹性分析方法应用

越来越广泛。本文采用松耦合方法构建了超高空

太阳能无人机气动、结构及稳定分析模型，并在此

基础上对全机总体参数模型进行了更新。

1. 1　全机结构特性解算模型

1. 1. 1　机翼主梁结构模型

如图 1 所示，太阳能无人机采用蒙皮骨架式结

构，主梁质量占到全机结构质量的 40% 以上，是机

翼唯一的主承力结构，也是决定机翼弹性变形的关

键，因此将机翼主梁作为机翼结构优化的对象。太

阳能无人机机翼主梁结构变形较大，具有非线性特

征，经典小变形理论无法准确评估其结构特性。基

于有限元的结构分析方法能够考虑结构非线性问

题，对结构变形具有较高的计算精度，本文通过商

用有限元分析软件 Abaqus 来进行机翼结构特性

分析。

（1） 材料属性

本文中机翼主梁采用圆管梁形式，材料为碳纤

维复合材料 T800/6249 预浸料，其主要力学性能参

数如表 1 所示。为保证结构的整体性，机翼主梁采

用碳纤维束缠绕方式成型的制作工艺，碳纤维束主

要缠绕方向为±45°和 0°［15］，其中 0°主要用于承受

弯矩，±45°主要用于承受剪力和扭矩。因此 0°铺
层比例越高，主梁抗弯刚度越大，±45°铺层比例越

高，主梁扭转刚度越大。

为简化主梁结构模型，根据文献［15］对±45°
和 0°的铺层进行了设置。

根据上述信息，即可得到翼梁材料的等效强度

参数如表 2 所示。

为计算主梁变形，还需给出复合材料铺层的等

效刚度矩阵，本文通过经典层合板理论对复合材料

铺层的等效刚度矩阵进行计算，计算方法如下：

首先根据复合材料属性和铺层方向，按照式（1，
2）计算主方向铺层的二维折减刚度矩阵Q。
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随后根据式（3）计算其他方向的转换折减刚度

矩阵。
-
Q= T-1Q (T-1 )T （3）

式中 T表示坐标转换矩阵，由铺层方向 ϑ 决定。
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 （4）

随后即可根据式（5）计算得到主梁铺层的等效

刚度矩阵［16］。
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式中：Aij表示拉伸刚度，Bij表示耦合刚度项，Cij表

示弯曲刚度，zk表示铺层中心线到夹层板形心线的

距离。

（2） 几何划分及质量计算

为避免出现结构废重，主梁各处铺层厚度应当

尽可能与当地受载情况相匹配，因此需要对主梁进

行分段设计。如图 2 所示，将机翼主梁划分为 n

图 1 机翼结构形式

Fig.1 Wing structure form

表  1 T800/6249预浸料性能参数

Table 1 Performance parameters of prepreg T800/6249

参数

0°方向模量 E1/GPa
90°方向模量 E2/GPa
平面法向模量 E3/GPa
面内剪切模量 G12/GPa

主泊松比 ν12

0°方向拉伸强度 Xt′/MPa
0°方向压缩强度 Xc′/MPa

90°方向拉伸强度 Yt′/MPa
90°方向压缩强度 Yc′/MPa
面内剪切强度 S'12/MPa

数值

158.0
9.4
9.4
5.0
0.3

1 500.0
1 200.0

50.0
250.0
70.0

表  2 机翼主梁材料的等效强度参数

Table 2 Equivalent strength parameters of wing girder 
material MPa

参数

0°方向拉伸强度 Xt

0°方向压缩强度 Xc

90°方向拉伸强度 Yt

90°方向压缩强度 Yc

面内剪切强度 S12

数值

1 399.0
1 156.3
311.5
443.8
70.0
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段，其中第 i 段梁长度为 li，铺层厚度为 ti，小端外径

为 2ri。

主梁质量 mbeam则可按式（6）计算得到。

ì
í

î

ïïïï

ïïïï

V i = π ( ri + ri - 1 - ti ) ti li

m beam = ∑
i = 1

n

ρ cV i
（6）

式中：i=1，2，…，n，且 r0=r1；Vi 表示第 i 段梁复合

材料体积；ρc表示复合材料密度。

（3） 有限元分析模型

机翼上的外载荷包括气动载荷，桨拉力以及质

量分布产生的惯性载荷，其中气动载荷通过气动载

荷分布及稳定性分析模型进行迭代更新，桨拉力近

似等于气动阻力除以桨数量，惯性载荷则可根据机

翼结构、电机、设备及载荷仓、储能电池、线缆等的

质量计算得到。

根据以上信息，即可在 Abaqus 中建立机翼主

梁有限元模型，并完成机翼主梁的结构变形及应力

计算。如图 3 所示，机翼主梁采用六面体网格，所

有载荷均以面载荷的形式加载主梁外壁，主梁根部

边界条件设置为固支。

除了机翼主梁以外的机体结构，如机翼翼肋及

前后缘、蒙皮、尾撑管、尾翼结构及连接件等受气动

布局参数影响小，不是本文的优化设计对象，因此

只需计算其结构质量即可。下面分别给出全机结

构质量的估算方法。

1. 1. 2　机体结构质量模型

（1） 机翼结构质量

翼肋、前后缘及连接件质量按式（7）估计。

m a = ka m beam （7）
式中 ka表示根据统计数据得到的翼肋、前后缘及连

接件质量与机翼主梁质量的比值，其值一般为

0.5~0.7，不同翼面结构形式取值不同。

太阳能无人机蒙皮为轻质薄膜材料，其质量计

算公式［17］为

m s = k s ρ s S （8）

式中：ρs表示轻质薄膜面密度（含胶）；ks表示蒙皮面

积和机翼平面面积 S 的比值，其值一般为 2.2~2.7，
不同翼型取值略有差异。

粘胶剂质量与全机结构质量成正比，其计算公

式为

m glue = kglue ( m beam + m a + m s ) （9）
式中 kglue表示粘胶剂质量与全机结构质量的比值，

其值一般为 0.06~0.08，不同工艺水平取值不同。

因此，机翼结构质量为

mwing = m beam + m a + m s + m glue （10）
（2） 尾撑管结构质量

尾撑管结构分析模型构建方法与机翼主梁相

同，按照尾翼端部约束计算尾撑管各段复合材料铺

层厚度，进而计算其结构质量。区别在于，为了保

证升降舵和方向舵效能，尾撑管端部约束需小于翼

尖变形约束，取为尾撑管长度的 5%。尾撑管结构

质量表示为 mpipe。

（3） 尾翼结构质量

尾翼结构质量计算方法与机翼结构质量计算

方法相同，此处不再赘述，尾撑管结构质量表示

为 mtail。

（4） 全机结构质量

将机翼、尾撑管和尾翼结构相加，即可得到全

机结构质量

m = mwing + m pipe + m tail （11）
1. 2　全机气动载荷分布及稳定性解算模型

用于计算飞机气动特性的方法从简单到复杂

分为升力线法［18］、涡格法（VLM）［19］和 CFD 方法［20］

等，其中升力线法不能计算全机静稳定性且无法考

虑气动布局参数的影响，因此不采纳。CFD 方法

计算精度高，但计算成本高、周期长，难以满足快速

迭代的需求。涡格法能够考虑翼面形状变化对载

荷分布及稳定性的影响，并且计算成本低，便于快

速迭代。虽然涡格法计算得到的阻力特性误差较

大，但气动载荷分布和全机稳定性主要由升力特性

决定，受阻力特性影响相对很小，因此涡格法足以

胜任。本文采用涡格法执行设计过程中机翼载荷

分布和全机静稳定性的快速计算，具体操作如下：

首先根据式（12）计算巡航状态下全机配平迎

角和平尾安装角度。

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

Lw + L h = mg
Lw ⋅ lw + M 0_w = L h ⋅ lh + M 0_h

Lw = q∞ ( CLα_w ⋅ α + CL0_w )
L h = q∞ ( CLα_h ⋅ ( α + α install )+ CL0_h )

（12）

式中：Lw表示机翼升力，M0_w表示机翼零升力矩，Lh

表示平尾升力，M0_h表示平尾零升力矩，lw和 lh分别

图 3 机翼主梁有限元模型

Fig.3 Finite element model of wing main beam

图 2 主梁分段示意图

Fig.2 Section diagram of the main beam
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表示平机和平尾焦点与力矩参考点的距离，q∞表

示来流动压，α 表示机翼迎角，αinstall 表示平尾相对

于机翼的安装角，CLα_w 表示机翼升力线斜率，CLα_h

表示平尾升力线斜率，CL0_w 表示机翼零度迎角升

力系数，CL0_h表示平尾零度迎角升力系数。其中由

于尾翼均采用对称翼型，因此 M0_h=0，CL0_h=0；
CLα_w、CLα_h、M0_w 和 CL0_w 的值则可通过计算单独的

翼面气动数据得到。

随后，根据飞机的气动布局参数、结构变形数

据、翼型气动数据以及配平数据即可建立如图 4 所

示全机气动模型。最后基于所构建的全机气动模

型，即可对机翼气动载荷分布和全机静稳定性进行

计算。如图 5 所示，首次迭代时机翼处于无变形状

态，之后随着机翼结构变形的更新，机翼上的压力

系数分布和全机动导数也将随之变化。

1. 3　全机升阻特性解算模型

涡格法能够较为准确地计算气动载荷分布和

稳定性参数，但却无法准确计算飞机阻力特性。因

此在完成机翼结构优化设计并获取结构变形后，仍

需通过精度更高的 CFD 方法来评估全机升阻特

性。用于计算全机升阻特性的全机几何外形（机翼

变形后）及网格划分结果分别如图 6 和图 7 所示。

1. 4　全机性能参数解算模型

全机升阻比、全机结构质量等数据代入超高空

太阳能无人机能量平衡和质量平衡方程即可构建

起全机性能参数解算模型。基于全机性能参数解

算模型，在机翼面积和全机总质量不变的条件下，

即计算得到储能电池质量、光伏布板率以及任务载

荷质量等性能参数在当前全机气动布局及结构设

计参数下的取值。

1. 5　多学科分析模型

结合上述全机结构特性模型、全机气动载荷分

布及稳定性模型、全机升阻特性模型以及性能参数

模型即可建立起如图 8 所示的超高空太阳能无人

机多学科分析模型。

该模型首先通过全机结构特性计算模型和全

机气动载荷分布及稳定性解算模型之间的反复迭

代计算，得到收敛的结构变形数据和全机稳定性数

据；随后将结构变形数据代入全机升阻特性解算模

型完成全机升阻比的计算；最后将全机结构质量和

全机升阻比代入总体参数解算模型，对总体参数模

型进行更新并完成任务载荷质量、储能电池质量以

及光伏布板率等关键技术参数的重新计算。

图 4 基于涡格法构建的全机气动模型

Fig.4 Aerodynamic model of UAV based on vortex lattice 
method

图 5 通过涡格法计算得到的全机压力系数分布

Fig.5 Pressure coefficient distribution of the UAV calculat‑
ed by vortex lattice method

图 6 结构变形后机体模型

Fig.6 UAV shape after structural deformation

图 7 结构变形后全机气动计算网格划分

Fig.7 Aerodynamic calculation grid of the UAV after struc‑
tural deformation
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2 气动/结构/稳定性综合优化模型

2. 1　优化问题描述

超高空太阳能无人机综合优化设计的目的是

通过优化飞机气动布局参数和机翼主梁结构参数，

综合提升全机的气动性能、结构性能及稳定性，最

终实现超高空太阳能无人机任务载荷能力的提

升。为了减低设计空间维度，提高设计效率，本文

将机翼结构参数优化和机翼布局参数优化分开考

虑，即：将结构参数优化作为布局参数优化过程中

的子过程，对每一组布局参数单独进行结构优化设

计并输出结构质量及变形数据，并在此基础上继续

进行布局参数优化，从而构成完整的综合优化设计

流程。下面详细介绍主梁结构优化模型、布局参数

优化模型以及综合优化设计流程的构建方法。

2. 2　主梁结构参数优化模型

2. 2. 1 优化设计变量

主梁各处铺层厚度匹配当地受载情况，主梁划

分为 n 段进行设计，因此主梁结构优化设计的设计

变量有 n 个，分别为所划分的 n 段梁的铺层厚度，

表示为 t1，t2，…，tn。

2. 2. 2 优化设计约束

（1） 强度约束

飞行过程中，机翼主梁需要承受弯矩、扭矩和

剪力，其截面应力包括正应力和剪应力。根据强度

理论，主梁截面在极限载荷状态下（本文按照-1g
和 3g 过载计算［21］）的正应力和剪应力均不可超过

许用值［22］。因此主梁强度约束可表示为

ì
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ï
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-X c

FoS ≤ f1 ≤ X t

FoS
-Y c

FoS ≤ f2 ≤ Y t

FoS

f12 ≤ S12

FoS

（13）

式中：f1、f2 和 f12 分别表示材料受到的拉伸、压缩及

剪切应力；FoS 表示安全系数，本文取 1.5［23］。

（2） 屈曲约束

为避免主梁在达到强度极限前因结构失稳而

发生屈曲破坏，在主梁设计过程中，还应设置屈曲

约束。圆管梁主要失稳形式为受压失稳，其屈曲约

束可表示为

N < N cr （14）
式中：N 表示真实受压载荷，Ncr表示圆管梁受压失

稳对应的临界载荷，其值通过线性有限元屈曲分析

得到。

尽管线性屈曲分析无法充分考虑缺陷和大变

形带来的非线性效应，但其具有运算速度快，收敛

简单的特点［21］，可在低阶优化设计中对屈曲特征

值进行初步估计［24］。

（3） 刚度约束

为避免过大的结构变形带来机翼升力损失和

气动弹性问题，需要对主梁的结构刚度做出约束。

通常可通过限制机翼翼尖位移与机翼展长的比值

来约束主梁变形，即

w tr /b ≤ w lim （15）
式中：wtr表示 1g 过载下翼梢位移量；w lim 表示允许

的翼梢最大相对位移，取为 5%。

（4） 尺寸约束

机翼主梁外径应受到当地剖面翼型厚度的

约束

2ri /ci ≤ tc，max （16）
式中：ci表示当地机翼弦长，tc，max表示机翼翼型最大

相对厚度。

此外，考虑到加工制作难度和薄壁管梁模型假

设，将铺层厚度约束如下

tmin ≤ ti ≤ tmax （17）
式中 tmin和 tmax分别表示机翼铺层厚度的上下限。

2. 2. 3 优化设计目标

当起飞总质量和机翼面积一定时，机翼主梁结

构质量越小，飞机任务载荷能力越强，因此以结构

质量最小作为主梁结构优化设计的目标。

2. 2. 4 优化模型

综上所述，主梁结构优化设计的优化模型可表

图 8 超高空太阳能无人机多学科分析模型

Fig.8 Multidisciplinary analysis model of ultra-high altitude solar UAV
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示为

find       x= [ t1，t2，…，tn ]
min       m beam

s.t.    
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FoS ≤ f1 ≤ X t

FoS ，
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FoS ≤ f2 ≤ Y t

FoS ，

        f12 ≤ S12

FoS
N < N cr

w tr /b ≤ w lim，2ri /ci ≤ tc，max

tmin ≤ ti ≤ tmax

 （18）

2. 3　气动布局参数优化模型

2. 3. 1 优化设计变量

除了子优化模块中的主梁结构优化变量外，全

机综合优化设计变量还包括 4个气动布局参数：展弦

比 λw、转折点位置 kw、梢根比 ζw以及外翼上反角 Фw，

如图 9所示。

这 4 个参数共同决定了飞机的气动布局外形，

图中 bin、bout分别表示内、外翼段半展长，二者之和

为机翼展长 bw 的 1/2，cr 和 ct 分别表示翼根和翼梢

弦长，其计算公式如下
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b = λw S
b in = kw bw /2
bout = ( )1 - kw bw /2

c r = S [ ]( )1 + ζw b in + 2bout

-1

c t = ζw c r

（19）

2. 3. 2 优化设计约束

（1） 升力系数约束

全机升阻特性和结构变形特性计算均基于巡

航状态进行，因此在优化过程中全机升力系数取

1.05（设计巡航升力系数）。

（2） 稳定性约束

本文涉及的超高空太阳能无人机采用正常式

布局，且其重心位于全机气动焦点之前，因此飞机

纵向静稳定性良好，只需关注其横航向稳定性即

可。超高空太阳能无人机的横航向稳定性主要取

决于滚转收敛模态、荷兰滚模态和螺旋模态的敛散

性。文献［25］表明：正常式布局太阳能无人机的

滚转收敛模态特征根为一较大的负实根，荷兰滚模

态特征根为一对实部为负的共轭复根，螺旋模态特

征根则为一个 0 附近的实根。因此，超高空太阳能

无人机的滚转收敛模态和荷兰滚模态均是收敛的，

需要着重关注的是其螺旋模态的敛散性，即在综合

优化过程中只需考虑飞机螺旋模态的收敛性。

不考虑惯性积影响的情况下，飞机螺旋模态特

征根可按式（20）近似估计。

λ s = -
g ( )Lβ N r - Lr N β

V ∞( )Lβ N p - Lp N β - gLβ

（20）

式中：Lβ、Lr、Lp 分别表示滚转力矩对侧滑角、偏航

角速度和滚转角速度的导数，Nβ、Nr、Np 分别表示

偏航力矩对侧滑角、偏航角速度和滚转角速度的

导数。

对于一般具有横航向静稳定性和正常阻尼特

性的飞机，式（20）中的分母一般大于零，但分子正

负需由飞机气动布局参数决定，因此螺旋模态收敛

判据 ξspiral可表示为

ξ spiral =
Clβ Cnr

Cnβ Clr
≥ 1 （21）

因此螺旋模态稳定，要求飞机具备足够的上反

效应［26］。

（3） 能量平衡及质量平衡约束

根据太阳能无人机总体参数能量平衡和质量

平衡方程组［17］，输入参数（全机结构质量 mstru 和全

机升阻比 K）和求解参数（任务载荷质量 mpayload和光

伏布板率 ksc）需满足能量平衡及质量平衡约束，即

ì
í
î

fenergy ( m stru，K，m payload，ksc ) ≤ 0
fmass ( m stru，K，m payload，ksc ) ≤ 0

（22）

2. 3. 3 优化设计目标

对于超高空太阳能无人机而言，当起飞总质量

和机翼面积一定时，其任务载荷质量越大，则其执

行任务的能力越强。因此将飞机任务载荷质量最

大作为综合优化设计的最终目标。

2. 3. 4 优化模型

综上所述，全机气动布局参数优化模型可表示为

find     x = [ λw，ζw，kw，Φ w ]
max    m payload

s.t.    
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CL = 1.05
ξ spiral > 1
fenergy ( m stru，K，m payload，ksc ) ≤ 0
fmass ( m stru，K，m payload，ksc ) ≤ 0

（23）

2. 4　综合优化设计流程

基于上述构建的多学科分析模型和全机综合

优化设计模型，即可构建如图 10 所示的超高空太

阳能无人机气动/结构/稳定性/总体参数综合优化

设计流程。

图 9 气动布局参数

Fig.9 Aerodynamic layout parameters
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具体操作步骤如下：

步骤 1 确定设计变量及设计空间

确定全机综合优化设计的设计变量，并给定设

计变量取值范围。超高空太阳能无人机综合优化

设计变量有两组，其一为 4 个气动布局参数，展弦

比 λw、转折点位置 kw、梢根比 ζw 和外翼上反角 Фw；

其二为 n 个机翼主梁结构参数 t1， t2，…，tn（本文中

取 n=10，即将机翼主梁分为 10 段设计，其中内外

翼各 5 段）。

步骤 2 试验设计

采用拉丁超立方抽样方法在气动布局参数设

计空间中生成种群（初代种群）或通过遗传算法交

叉变异生成新一代种群（后续优化变异种群），种群

内样点数量为 10。

步骤 3 机翼气动载荷及全机稳定性分析

对于种群内所有样点：根据气动布局参数和结

构变形数据建立全机升力面模型，并通过涡格法计

算其机翼气动载荷数据和全机稳定性数据。

步骤 4 主梁结构优化

对于种群内所有样点：基于主梁结构优化模型

和有限元分析模型，采用梯度优化方法完成对不同

梁段铺层厚度的优化，并输出最优设计结果在给定

气动载荷、惯性载荷下的结构变形数据。再次执行

步骤 3，直到机翼结构变形数据收敛。

步骤 5 全机升阻特性计算

通过 CFD 方法计算种群内所有样点在机翼变

形情况下的全机升阻比。

图 10 超高空太阳能无人机气动/结构/稳定性综合优化设计流程

Fig.10 Ultra-high altitude solar UAV aerodynamic/structure/stability comprehensive optimization design process
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步骤 6 总体参数解算

将步骤 4 得到的全机稳定性数据、全机结构重

量以及步骤 5 得到的全机升阻比代入总体参数模

型，求解所有样点对应的任务载荷能力和光伏布板

率数据。

步骤 7 气动布局参数优化

基于气动布局参数优化模型，采用遗传算法评

估种群内所有样点的性能。若种群样点性能较上

一代种群不再提升，则全机综合优化设计完成；否

则，需返回步骤 2，通过交叉变异生成新一代种群，

再次执行综合优化。

3 设计结果及分析

3. 1　优化设计结果

本文以某未经过优化的太阳能无人机总体布

局设计方案作为基准设计方案，按照所提出综合优

化设计流程完成了考虑结构变形和不考虑结构变

形的超高空太阳能无人机气动/结构/稳定性综合

优化设计，优化输入参数如表 3 所示，综合优化收

敛过程如图 11 所示。可以看到，大约迭代 30 轮后

（种群数量为 10），设定的目标函数值基本收敛，从

而得到了综合最优设计结果。

表 4 列出了基准设计方案与两种最优设计方

案的设计参数和性能参数值，图 12 则展示了基准

设计方案与两种最优设计方案的三维外形。可以

看到，受到全机升阻比下降的影响，两种最优设计

方案的光伏布板率和储能电池质量相较于基准设

计方案略微增大，但得益于结构质量的显著减小，

两种最优设计方案能够取得比基准设计方案更大

的任务载荷质量。两种最优设计方案中，相较于忽

略结构变形影响的最优设计方案，考虑结构变形影

响的最优设计方案可将任务载荷质量进一步提高

20.6%。以上数据表明，通过综合优化设计能够有

效提升飞机的任务载荷能力，而是否考虑结构变形

影响对综合优化结果具有较大的影响。

图 11 综合优化目标函数收敛曲线

Fig.11 Convergence curves of the objective function of 
comprehensive optimization

表  3 综合优化设计输入参数

Table 3 Input parameters of comprehensive optimiza‑
tion design

参数

全机总质量/kg
机翼面积/m2

巡航高度/km
巡航速度/（m·s-1）

升力系数

值

521.5
110.0
20.0
31.7
1.05

表 4　3种设计方案的主要参数对比

Table 4　Comparison of main parameters of three design schemes

参数类型

气动布局参数

性能参数

参数名称

展弦比 λw

上反角 λw/（°）
折点位置 kw

梢根比 ζw

任务载荷质量 mpayload/kg
布板率 ksc

电池质量 mbat/kg
结构质量 mstr/kg

升阻比 K
变形前稳定性判据 ζspiral

变形后稳定性判据 ζspiral

取值
基准设计方案

28.5
10.0
0.50
0.38
35.2
0.73

176.4
190.8
35.1
0.74
1.62

忽略结构变形的最优设计方案
26.5
16.7
0.61
0.20
50.4
0.74

178.9
172.1
34.8
1.00
1.93

考虑结构变形的最优设计方案
26.6
4.1

0.65
0.20
60.8
0.74

178.9
161.5
34.8
0.22
1.00
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3. 2　结果分析

当起飞总质量和机翼面积确定时，超高空太阳

能无人机设计方案的任务载荷能力主要由全机升

阻比、全机结构质量和稳定性约束决定。下面分别

从这 3 个方面对以上 3 种设计方案进行分析。

3. 2. 1 升阻特性分析

图 13 展示了 3 种设计方案机翼表面的压力云

图和湍动能云图。可以看到，3 种设计方案机翼表

面压力分布及湍动能分布情况接近，由此可见三者

型阻大小是接近的。但由于基准设计方案的机翼

平面形状更接近椭圆，因此其机翼上升力分布比两

种 最 优 设 计 方 案 更 接 近 于 理 想 椭 圆 分 布 ，如

图 14（a）所示。基准设计方案的展弦比更大，诱导

损失更小。因此最终基准设计方案机翼产生的诱

导阻力更小、全机升阻比更大。

3. 2. 2 结构特性分析

图 14 展示了不同设计方案中机翼主梁承受载

荷沿展向分布情况，图 15 则给出了不同设计方案

中机翼主梁所受各种弯矩沿展向分布的情况。可

以看到，3 种设计方案所受剪力和弯矩表现为：基

准设计方案>忽略结构变形的最优设计方案>考

虑结构变形的最优设计方案，如图 15（c）所示。这

是由于 3 种设计方案内按外翼转折点位置从小到

图 14 3 种设计方案主梁承受载荷沿展向分布

Fig.14 Load distribution along the spanwise on main beams of three design schemes

图 13 3 种设计方案机翼表面压力云图和湍动能云图

Fig.13 Pressure distribution and turbulent kinetic energy 
distribution on wings of three designs

图 12 3 种设计方案外形对比

Fig.12 Comparison of three design schemes
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大依次是：基准设计方案<忽略结构变形的最优设

计方案<考虑结构变形的最优设计方案（见表 4）。

而外翼转折点位置越靠外，布置于内翼段的储能电

池及多螺旋桨动力系统所提供的质量分布力覆盖

范围越大，对主梁所受气动力的卸载效果越好，使

得主梁所受剪力和弯矩越小。

此外，根据几何关系不难推算，当翼型和机翼

面积固定时，主梁外径近似与机翼展弦比成反比，

即 3 种设计方案的主梁外径从小到大依次为：基准

设计方案<考虑结构变形的最优设计方案≈忽略

结构变形的最优设计方案，如图 16 所示。而主梁

外径的大小会直接影响到其有效结构高度，从而影

响到其抗弯能力。一般来说，当铺层厚度相同且不

失稳的情况下，主梁外径越大，则结构效率越高，抗

弯能力越强［22］；换而言之，当结构所受弯矩和变形

约束条件相同时，主梁外径越大，则所需铺层厚度

越小，结构质量越小。

因此，受到弯矩分布和主梁外径两方面的影

响，3 种设计方案最终得到的主梁最优铺层厚度表

现为：基准设计方案>忽略结构变形的最优设计方

案>考虑结构变形的最优设计方案，如图 17 所示，

从而直接导致了 3 种设计方案最终得到的全机结

构质量从大到小依次为：基准设计方案>忽略结构

变形的最优设计方案>考虑结构变形的最优设计

方案。

3. 2. 3 稳定性约束分析

横航向稳定性约束要求飞机的机翼具有足够

的上反效应。而机翼的上反效应主要由机翼在 xz
平面上的投影面积决定，机翼结构变形、外翼段长

度及上反角越大，则机翼在 xz 平面上的投影面积

越大，其上反效应越强，螺旋稳定判据越大。但机

翼结构变形受到翼尖位移的限制，其变形量相对固

定，因此在优化过程中对螺旋稳定判据影响最大的

是内外翼转折点位置和外翼上反角。内外翼转折

点位置越靠近翼根、外翼上反角越大，螺旋稳定判

据越大，飞机横航向稳定性越好。

前面的分析表明，内外翼转折点位置越靠近翼

根，则质量力卸载效果越差，主梁受到的剪力和弯

矩越大，机翼结构质量越大。此外，上反角越大、折

点位置越靠近翼根，则外翼主梁越长，机翼浸润面

积越大，机翼结构质量越大，全机气动阻力越大、升

阻比越小。因此，上反角的增大和折点位置的内移

图 17 3 种设计方案的主梁铺层厚度分布

Fig.17 Thickness distribution of main beam layup of three 
design schemes

图 16 3 种设计方案机翼主梁沿展向直径变化

Fig.16 Change of the wingspan diameter of main beams of 
three design schemes

图 15 3 种设计方案主梁上不同类型弯矩沿展向分布

Fig.15 Distributions of different bending moments on main 
beams along the spanwise direction of three design 
schemes

506



第 3 期 姚 远，等：超高空太阳能无人机多学科优化设计

虽然可使全机螺旋模态收敛判据增大，但同时也会

导致全机结构质量增大、气动升阻比减小，进而导

致全机任务载荷质量的减小。

表 4 中数据显示，在综合考虑机翼结构变形和

外翼上反角的影响后，3 种设计方案按照螺旋稳定

判据从大到小依次为：忽略结构变形的最优设计方

案（ζspiral =1.93）>基准设计方案（ζspiral =1.62）>考

虑结构变形的最优设计方案（ζspiral =1.00）。显然，

忽略结构变形的最优设计方案和基准设计方案的

上反效应是过强的，明显高于稳定性约束的要求。

而过强的稳定性带来了全机结构质量的增大和气

动升阻比的下降，进而削弱了这两种设计方案的任

务载荷能力。基准设计方案上反效应过强的原因

在于其布局参数取值不合理（未经过优化设计），而

忽略结构变形的最优设计方案上反效应过强的原

因在于没有考虑结构变形对上反效应的加持，从而

低估了飞机实际飞行状态下的螺旋稳定判据。因

此稳定性约束对 3 种设计方案任务载荷能力的不

利影响从大到小依次为：忽略结构变形的最优设计

方案>基准设计方案>考虑结构变形的最优设计

方案。

综上所述，全机升阻比与飞机任务载荷能力呈

正相关，而全机结构质量和螺旋稳定判据均与飞机

任务载荷能力呈负相关。因此受到全机升阻比、全

机结构质量和螺旋稳定判据的影响，3 种设计方案

任务载荷能力最终表现为：基准设计方案<忽略结

构变形的最优设计方案<考虑结构变形的最优设

计方案。其中基准设计方案任务载荷能力小于两

种最优设计方案的原因在于其升阻比优势对任务

载荷能力的提升远小于两种最优设计方案因全机

结构质量减小得到的任务载荷能力提升。而忽略

结构变形的最优设计方案的任务载荷能力小于考

虑结构变形的最优设计方案的主要原因在于其过

强的稳定性约束增大了其机翼结构质量，从而间接

削弱了其有效载荷能力。

4 结   论

本文建立了超高空太阳能无人机的多学科分

析模型，并基于多学科分析模型构建了超高空太阳

能无人机机翼气动/结构/稳定性综合优化设计方

法，应用该方法完成了超高空太阳能无人机综合优

化设计，最终得到了超高空太阳能无人机平台最优

总体设计方案。通过对不同设计方案进行对比分

析，得到以下结论：

（1） 相较于基准设计方案，通过所提综合优化

设计方法得到的两种最优设计方案具备更强的任

务载荷能力。此外，相较于忽略结构变形影响的最

优设计方案，考虑结构变形影响的最优设计方案可

将任务载荷能力进一步提升 20.6%。

（2） 机翼结构变形能够有效增强机翼的上反

效应，使得飞机能够以更小的上反角和更靠外的转

折位置满足稳定性约束，有利于降低机翼结构质

量、增强飞机的任务载荷能力。因此在综合优化设

计中，必须要考虑结构变形的影响。

（3） 展弦比的减小和转折点位置的外移虽然

会引起升阻比的略微下降，但也能带来全机结构质

量的减小，因此适当地减小展弦比并将转折点位置

外移，有利于提升飞机的任务载荷能力。
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