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一种考虑气动弹性的运输机机翼多学科优化方法
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(西北工业大学航空学院，陕西西安7100r72)

摘要：探索了在运输机初步设计阶段的一种计及气动弹性的机翼气动／结构综合优化设计方法。该方法将试验

设计方法与二次响应面、l(ri-lging模型和神经网络等工程近似技术相结合，建立考虑气动弹性后的气动性能和结构

性能的近似分析模型，在这些近似模型的基础上进行最优化设计。应用该方法进行了高亚声速运输机计及气动弹

性的机翼气动／结构综合优化设计，设计结果表明：(1)近似模型精度满足工程设计要求，所设计的高亚声速运输机

机翼具有较好的气动／结构综合性能，表明本文方法是可行的；(2)计及气动弹性的优化设计结果比不考虑气动弹

性的优化设计结果性能有很大提高，说明对高亚声速运输机机翼设计来说，在初步设计阶段考虑气动弹性是很有

必要的。 ．
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O 引 言

在飞机设计中，机翼气动弹性作为一个典型的多

学科强耦合问题，一直受到飞机多学科综合优化设计

方法研究者的关注。由于气动弹性问题较为复杂，在

总体设计时往往只考虑气动力对机翼结构的影响，而

忽略了结构变形对气动特性的影响。但对于高亚声

速运输机机翼来说，文献[1]指出由于其具有大展弦

比、大后掠的特点。结构变形对气动特性的影响在设

计初期就必须考虑。因此，研究考虑气动弹性的多学

科设计优化方法对于运输机机翼设计具有重要意义。

考虑机翼气动弹性的多学科设计优化(Mllltidisci．

pumry D骼i弘OptiIIlization，MDO)问题在MD0研究中

属于非层次性问题的范畴。目前求解非层次性问题

的MDO方法主要包括协同优化方法【2】(Couabor蚯ve

Optinlization，CO)和并行子空间优化方法L3．4J(C∞c心

瞅It Subsp北e optiIIli跣ti∞，CSsO)。但这两种方法在处

理气动弹性问题方面，存在诸多困难：文献[5，6]通过

分析指出CO不适于处理带有强耦合的多学科优化

问题；而cSSO通过建立状态变量近似模型的方法来

解决学科问耦合问题，由于气动学科需要结构学科提

供的大量数据用于描述结构变形，而结构学科也需要

气动学科提供的大量数据用于描述气动力分布，如何

构造合适的近似模型来描述结构变形和气动力分布

给设计者造成了困难。

本文采用了一种基于近似技术的多学科设计优

化方法，选择直接反映机翼整体特性的升阻比和应变

等参数作为响应量，通过一些试验，分析响应量(状态

变量)，从而建立响应量关于设计变量的近似模型，并

通过这些近似模型来研究最优设计问题。通过高亚

声速运输机机翼考虑气动弹性的气动／结构综合优化

设计表明，本文所发展的基于近似技术的多学科设计

优化方法实用有效，具有良好的工程应用前景。

1机翼气动／结构分析模型

1．1气动分析模型

气动学科采用有粘无粘迭代的方法[7】，对运输机

翼身组合体进行气动力计算。无粘外流的计算以守

恒型全速势方程为控制方程，并考虑了流动在激波处

的非等熵特性；附面层计算以三维附面层方程为控制

方程，且考虑了小范围的流动分离。具体求解方法参

见文献[7]。．

高亚声速运输机机翼的气动设计往往需要了解

机翼表面接近分离的流动，对这种流动的模拟虽然通

常选用基于雷诺平均N．S方程的方法，但N．S方程数
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值模拟计算量大，计算时问长，且前计算机的发展水

平还很难满足N—S方程气动优化设计的要求。基于

有粘／无粘迭代的方法可以较准确地模拟接近分离的

附面层流动，从而有效预计机翼的升阻特性。实践证

明，对巡航状态的运输机机翼气动分析，该方法计算

结果与N．S方程计算结果比较接近，而计算效率远高

于N．S方程计算，是一种适用于运输机机翼气动优化

设计的有效方法。

1．2结构分析模型

选择双梁单块式结构作为运输机机翼结构形式，

前后梁分别布置在距机翼前缘20％弦长和70％弦长

处。结构分析计算模型只考虑了组成承力翼盒的主

要部件：蒙皮、前后梁腹板及翼肋，长桁和梁缘条厚度

“打扁”计入蒙皮厚度，以减少建模复杂度与分析计算

量，在文献[8，9]中也采用了这种简化方法。4采用

ANSYS提供的APDL语言编制程序建立结构模型并

进行有限元分析。蒙皮、梁腹板和翼肋材料均选用铝

合金材料，其性能参数如表l所示：

寰1铝台金材料及性能

Ta№l A倒ib-l蝻of山岫棚oy

1．3气动弹性分析模型

本文运输机机翼气动／结构综合设计考虑了机翼

的静气动弹性。机翼气动弹性平衡方程[10】的求解是

一个迭代过程：由给定机翼外形计算气动力，将气动

力加载到机翼上计算变形，再对变形后的机翼进行气

动力分析，然后再求解机翼在该气动力作用下的变

形。这样反复迭代计算，直至变形和气动力收敛，达

到弹性平衡状态。本文采用弱耦合法进行机翼静气

动弹性分析，通常要反复迭代5—10次。在考虑气动

弹性的机翼多学科设计优化中，如何实现气动学科与

结构学科之间的数据传递(即如何将结构变形准确反

映到原气动外形节点上以便进行气动分析，以及如何

将变形后的气动力分布加载到对应结构网格节点

上)，如何提高计算效率，是其中的难点和关键点。

2近似技术及近似精度分析

2．1试验设计

试验设计是近似技术的重要组成部分。试验设

计关系到如何安排试验才能以最少的试验次数最真

实地反映设计对象随设计变量的变化趋势，这对于分

析耗时、变量问关系复杂的飞机设计来说是一个非常

重要的问题。工程设计中往往采用部分因子试验设

计方法，如正交设计、均匀设计、D．Opti咖l设计和中

心组合设计等。

中心组合设计同全因子试验一样，随设计变量数

目的增加，试验次数呈级数增大。D．Opti-118l设计的

过程同时也是一个优化过程，更适合具有不规则设计

空间的问题。正交试验设计利用正交性挑选部分的

水平组合，所以选出的代表点具有“均匀”与“整齐”的

特点，但其实质的优点就是样本点散布的均匀性[11】。

而均匀试验设计则是利用均匀性来挑选部分的水平

组合，与正交试验设计相比，它可以用更少的试验次

数达到期望的结果。因此本文选用均匀试验设计方

法安排试验。

2．2二次响应面、蹦ging模型和神经网络近似技术

二次响应面方法采用多项式回归技术对试验数

据进行最小二乘拟合，求出待定系数，从而确定近似

模型。与一次和三次以上多项式响应面相比，二次响

应面是在近似精度与效率上达到最好折衷的一种有

效的近似方法。将二次响应面模型的响应量用刁表

示。则：
‘

7=风+∑触；+∑鼬{+∑肛竹(1)
‘-l“-l l‘i‘，‘o

式中：x∈彤，岛、屈、风、岛分别为常数项、一次项、二

次项和交叉项的待定系数。由式(1)可以看出，二次

响应面共有m(m=(n+1)(n+2)／2)个待定系数，

需要给定至少m个样本点。通过方差分析去掉对响

应量没有影响或影响不大的项，可以降低响应面的规

模，减少待定系数的个数，从而减少需要的样本点数。

陆giIlg模型，从统计意义上说，是从变量相关性
和变异性出发，在有限区域内对区域化变量的取值进

行无偏、最优估计的一种方法；从插值角度讲是对空

间分布的数据求线性最优、无偏内插估计的一种方

法。它由全局模型与局部偏差迭加而成，表示为：

)，(毒)=／．(茗)+z(石) (2)

其中，y(茗)是未知的近似模型，，(髫)是已知的近似模

型(通常为多项式模型)，：(石)是均值为零、方差为

J2、协方差不为零的随机过程。以茹)提供了设计空间

的全局近似模型，很多情况下也可取为常数[12．”】，而

石(聋)则在全局模型的基础上创建了局部偏差。
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径向基神经网络以径向基函数为传递函数，较之

其他神经网络模型，在函数逼近方面有其特有的优良

性质。．其突出优点在于该网络不仅同通常BP网络

一样具有任意精度的泛函逼近能力，而且具有最优泛

函逼近特性，同时具有较快的收敛速度。在径向基神

经网络中，常选用高斯条函数构造式(3)的径向基函

数：

上
g(菇)=2二．：IP％(茗)+口 (3)

，-I

式中，A，为权系数，伟为高斯条函数，口为阀值，p为

径向基网络中隐单元个数(即基函数个数)。确定基

函数中心及高斯条函数方差，即可通过最小二乘法求

出权系数。

2．3近似精度分析

近似精度分析是判断优化设计结果是否可靠的

关键。若精度满足要求，则该近似模型可以代替原优

化模型中的精确分析模型；否则需要修改试验设计参

数，更换近似技术。或者调整设计变量、设计范围等。

本文通过以下样本相对误差的统计量来进行近似精

度分析：

． ～

(1)相对误差均值百=÷∑ei。其中e‘=
’～i-1

l等予l，竹和负分别为第i个样本点对应状态变量
I J● I

的精确值和近似值，n。为样本点数。

(2)相对误差标准差d。=

对近似模型进行精度分析，可以给出若干测试

点，采用相对误差均值百和相对误差标准差口。等统

计方法进行分析，舌表示平均相对误差的大小，以代

表了所有样本相对误差在百周围的集中程度，吼越

小，样本相对误差值越集中于百。对二次响应面，还

可以采用复相关参数[“】R进行分析(R∈(0，1))，R

越接近l，精度越高。对几种近似方法进行近似精度

比较分析后，选择计算量小、近似精度较高的近似方

法进行优化设计。

3基于近似技术的机翼气动／结构综

合优化设计方法

3．1机翼气动／结构优化设计的数学模型

本文对高亚声速运输机机翼进行初步设计，设计

飞行状态为巡航状态，巡航高度为10000m，巡航马赫

数0．76，设计起飞总重54吨。机翼采用内外翼布置，

机翼参考面积为105m2，机翼剖面选用超临界翼型，

内翼长度固定。为了考虑机身对机翼的气动干扰，气

动学科对翼身组合体进行气动分析(如图1所示)；结

构学科只对机翼进行应力应变分析。

图l翼身组合体外形

ng．1 ca商弘n畸∞of稍畸body删田biⅢ岖∞

选取4个外形尺寸参数和4个结构尺寸参数作

为设计变量，对同等规模运输机进行数据统计后设定

设计变量的上下限，如表2所示。

表2设计变量

T铀岫2 D吲唔n VariaM鹤

采用加权法建立式(4)所示运输机机翼气动／结

构优化数学模型，以升阻比和机翼结构重量为目标，

L／Do和吨略分别代表升阻比和机翼重量的期望值，
由设计者按经验给出。岫(訾)2+c2(警)2

8．t 工≥54 ／1矿kg

100≤S“畔≤110／∥

d。≤cr6 ／1∥Pa

艿m，≤1 ／m

(4)

式中，Cl、C2为权系数(0≤C1，C2≤1，Cl+C2=1)，

它们的取值取决于设计者对设计目标的权衡，cl=l
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时只考虑升阻比目标，C2=l时只考虑机翼结构重量

目标，本文取Cl=C2=O．5，即同等考虑升阻比和重

量目标。要求机翼能提供足够升力￡，机翼最大正应

力J一不超过许用应力，机翼最大变形占一不超过
1m，机翼面积不偏离参考面积5m2。优化模型中的升

力为左右两个机翼所能提供的总升力，重量也为左右

机翼总重。

3．2基于近似技术的多学科设计优化框架

对于考虑气动弹性的机翼设计问题，由于气动学

科需要大量结构节点变形数据，而结构学科又需要大

量气动分布力数据，因此气动学科和结构学科之间需

要传递的数据量大，即存在一个很宽的“数据交换

带”，形成了一个强耦合问题。这给优化设计造成了

较大困难。

基于近似技术的机翼气动／结构多学科综合优化

设计流程如图2所示。

P)【
l广

I

I
L

确定同标函数、约束条件、设计变量、设计
空问，井将优化问题按学科进行划分

变量均匀设计，生成样奉点和测试样奉点
调整样本点

，试骚设计参数
r——————一

③i理羹鎏篓
-J用样奉点分别l
I构造气动学科I
l帚I结构学科I
1 近似模型 l

冁志黯
1分析测试点I

(数据流)

近似精皮分析及各类近似模型精度比较

近似模型精确香?

建立系统级优化近似模型，执行系统级优化

输出最优设计结果

图2计及气动弹性的机翼气动／结构设计流程图

ng．2 Fr蛆棚Dfk of∞upled∞删椰c／咖lctIIral
inte印出∞o曲mizati帆of稍唧

基于近似技术的设计优化方法的本质是通过一

些试验，分析响应量(状态变量)，从而建立响应量关

于设计变量的近似模型，通过这些近似模型来研究最

优设计问题。设计者可根据问题本身的特点选用不

同近似技术，如二次响应面、硒ging模型和神经网络
等。通过反复的修改设计参数和优化模型来构建足

够精确的近似模型，使得最终的优化过程能建立在这

些较为精确的近似模型基础上，从而得到可靠的设计

方案。该方法具有较强的工程实用性，主要表现在：

(1)为构建近似模型而进行的试验点分析可通过并行

计算来实现，从而减少了计算时间；(2)优化设计过程

完全建立在近似模型基础上，不需要在优化过程中调

用复杂分析程序，从而大大降低了设计难度。节省了

计算时间；(3)只要近似模型满足工程设计精度要求，

得到的设计结果就是可信的。采用该方法进行机翼

考虑气动弹性的综合优化设计，由于优化过程中不需

要对气动和结构进行精确分析，因此不需要在气动与

结构学科之间传递大量结构节点变形和气动力分布

数据。在建立机翼优化模型时，只有反映机翼整体特

性的升力、升阻比、应力和应变等参数作为气动与结

构学科之间的耦合量，从而大大减小了学科间耦合状

态变量的数量。建立这些量的近似分析模型，优化问

题很容易求解。

4结果及分析

采用u．∞(108)均匀设计表给出100个样本点．，对

每个样本点进行静气动弹性分析得到对应状态变量

(包括升力L、升阻比工／D、机翼面积S耐妒最大应力

口一、最大应变艿一和机翼重量形耐嵋)的响应量。采
用二次响应面、Kri西ng模型和径向基神经网络近似函

数作为待选近似技术，在样本点信息的基础上分别构

造上述状态变量的近似模型。用相对误差均值百和相

对误差标准差以进行精度分析(u矗(108)均匀设计表

给出45个样本点作为测试点)。精度分析结果列于

表3中，表中RSM、踟西ng和NN依次代表了上述三

种近似技术。

衰3近似模型精度比较分析

Tabk3 Pr髓i棚蛐aly凼of印pr旺嘶咖珊Ddeb

萎主近似模型 s o． 萎耋近似模型 s “

对比表中各状态变量近似模型精度可以看出，

Kri西Ilg模型与响应面的精度大致相当，神经网络方法

净
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近似精度略差。由于硒舀Ilg模型计算量较响应面
大，因此本设计选用二次响应面构造机翼设计优化近

似模型。分析得到各状态变量响应面模型的响应面

复相关系数分别为[0．98556，0．94469，0．99035．

0．99079，0．99957，0．99755]，精度较高，表明近似模

型是可靠的。

0．16

趔O．12
籁
随O．08
窭

皿O．04

O

5 lO 15 20 25

迭代次数

图3机翼设计优化迭代历史

Fk．3 I吼b∞hiI帅ry of诵呜0pdnliz出∞

表4考虑气动弹性的设计优化结果

Table 4 l，p倘衄训on nsmb啪dde血g ae如das6c dfecI

口 豫坩)A／(。)‰‰r屿rus7R 口／(a) A／(o)
一 一 一 ～

，m ，m，m，m≠m
初始点34．咖O．244一1．667凹．444 3．333 3．778 6．556 3．啪
最优解31．692 O．200一1．563 28．233 2．232 2．000 4．396 4。057

续表Mo，k∥。s√。／三：盖
初始点 51．498 27．810“1．9” 0．3ll 1．19l 3．850

最优解 53．142 27．4∞107．247 0．275 O．99l 3．063

近似值 54．000 27．445 106．扰0．267 I．000 3．003

相对误差 1．61％ O．16％ O．9l％ 2．9r7％ O．87％ 1．85％

在样本点中选择基本满足约束条件的较好点作

为初始点，采用序列二次规划法进行优化，得到最优

机翼设计方案。优化结果如表4所示(表中相对误差

即最优点处近似值与精确值之间的相对误差)，优化

迭代历史如图3所示。从表4可以看出，最优点近似

值与精确分析值相对误差较小，可见近似模型在最优

点处具有较高的近似精度。最优机翼设计在满足约

束的条件下，虽然比初始机翼升阻比降低了1．47％，

但重量却减轻了20．44％，是一个气动／结构综合性

能较好的设计方案。最优解的升阻比相对于初始点

升阻比有所下降，原因是所选择的初始点气动性能较

好的缘故。

而在实际的飞机设计中，对机翼结构尺寸的设计

往往是初步设计阶段要进行的工作。机翼设计往往

只考虑气动学科向结构学科的单向数据传递，即气动

设计学科组向结构设计学科组传递机翼气动分布力

信息，而结构学科组以这些气动力计算机翼变形后不

再向气动学科返回变形信息。那么，这种单向数据传

递的方式对最终的设计方案会有怎样的影响呢?本

文对此进行了研究，同样采用基于近似技术的多学科

设计优化方法。样本点与上述考虑气动弹性的情况

相同，只是对各样本进行气动和结构分析时，只考虑

气动学科向结构学科的单向数据传递(传递气动分布

力)，即不进行气动弹性分析。采用与上述考虑气动

弹性的设计相同的近似技术(二次响应面)构造状态

变量的近似模型，优化模型与式(4)相同。优化结果

如表5所示。表中还给出了对此优化方案的气动弹

性分析结果。将表5与表4中考虑气动弹性的优化

结果相比较，可以看出机翼优化设计中如果不考虑气

动弹性，将导致优化结果升力下降19．55％，升阻比

下降5．77％，气动性能大大降低。这是因为优化设

计中如果不考虑机翼弹性负扭转等因素对机翼气动

特性的影响，将使得计算得到的气动特性与真实情况

袭5不考虑气动弹性的设计方案及其气动弹性分析结果
Table 5 oI'恤niza廿恤舢lts峥rm嘲of神跗山础c efflect

图4机翼结构等效应力云图

ng．4 am-d m叩0f eq【llivalem摹h憎0f WiIlg

的气动特性有较大差别。换言之，不考虑气动弹性优

化设计所得到的最优解并不是真实情况的最优解，而

且差别较大。可见，对于大展弦比民机机翼的气动／

结构综合设计，在优化设计中考虑气动弹性是非常必

要的。

．机翼最优设计对应等效应力云图如图4所示，压

力分布如图5所示。气动弹性变形收敛过程如图6

和图7所示。从等效应力云图可以看出，内外翼接合

部应力较大，这主要是该处机翼拐折造成的。从压力

分布图可以看出，机翼设计基本达到超临界要求，机
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翼上表面中部压力分布略有不光滑，这可能是由机翼

蒙皮的局部不均匀变形造成的。’从图6和图7可以

看出，该机翼具有较好的气动弹性收敛特性。

5

图5机翼压力分布图

Pr∞Ⅲ》di商bIIti∞mp of wi％

l 2 3 4 5 6 7 8

迭代次数

图6翼尖y向变形静气动弹性收敛过程

ng．6 lteI“∞hi咖ry of y-dir∞6∞ddbm∞稍鸣邱

f
￥
淤
锹
癣
毫
g
翻：

l 2 3 4 5 6 7 8

迭代次数

综合优化设计，设计结果表明：

(1)近似模型精度满足工程设计要求，得到的设

计结果是可靠的。所设计的高亚声速运输机机翼具

有较好的气动／结构综合性能，表明本文方法是有效

的；

(2)计及气动弹性的优化设计结果比不考虑气

动弹性的优化设计结果性能有很大提高，表明对高亚

声速运输机机翼设计来说。在初步设计阶段考虑气动

弹性是很有必要的。
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