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摘 要：本文介绍了一种用于复合材料机翼结构设计与优化的气动弹性剪裁方法。该方法应用所谓的双线性拉格朗日

（Lagrange）形函数来创建用于复合机翼结构气动弹性剪裁的设计变量。目前常用的基于单元设计变量的方法使得蒙皮/翼
梁/肋板的厚度分布不光滑,可能导致制造问题或应力集中。而形函数方法假设机翼蒙皮或沿着翼梁/肋板的厚度分布可以

通过一组形状函数叠加。这样，设计变量就变成形函数的系数。在应用优化算法求解这些系数之后，可以通过将形函数叠

加来确定每个单元的厚度，可保证相邻单元间厚度分布的平滑度。此外，应用基于计算流体力学（CFD）的颤振分析方法可

精确地捕获跨声速颤振边界，并且在优化过程中可用作颤振约束。为了验证本文所介绍的气动弹性优化方法，优化设计了

一个民用飞机复合机翼结构。其次，以优化后的机翼结构为基础，设计并制作了风洞缩比颤振模型，并进行了高速风洞颤振

试验，以验证优化机翼结构的颤振特性。最后，风洞颤振试验成功验证了本文所提出的气动弹性优化设计方法的有效性。
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近年来，由于复合材料能够减轻飞机重量、耐腐蚀、降

低成本等优点，在大型民用飞机中应用越来越多。世界航

空制造业的两大巨头波音和空客已经成功的把复合材料技

术应用到各自的型号飞机设计上，如波音 777/787，空客

A330 /A340 /A350XWB /A380 [1]。

A380是第一个将复合材料用于中央翼盒的大型民用飞

机，该翼盒总重达8.8t，其中采用复合材料5.3t，减重1.5t，板厚

45mm[1]。

波音787飞机复合材料用量占结构重量（质量）的50%，

主要应用部位包括机翼、机身、垂尾、平尾、发房、地板梁及部

分舱门和整流罩等[1]。波音787飞机能够提高20%的燃油效

率,其中12%的贡献来自于大量采用复合材料结构。

由于飞机的性能与飞机升力面的气动弹性变形有关，

如何控制结构的气动弹性变形是提高飞机性能的重要途

径。对于以复合材料为主的升力面，可以利用层合板的刚

度方向性来控制升力面的弹性变形，于此，有关复合材料机

翼的气动弹性剪裁技术随之应运而生[2~7]。

早在20世纪40年代，国外就有在木质螺旋桨上利用材

料刚度的各向异性，使弹性叶片随着飞机的推力变化而产

生有利的弹性变形的试验。1943年，Short S.B.4 Sherpa样

机利用气动弹性剪裁的概念，把机翼设计成不论机翼弹性

变形如何分布总能保持迎角沿翼展不变（见图1）[3]。

20世纪80年代以来，国内外针对气动弹性剪裁技术进

行了一系列研究[8~22]，上述研究分析对象大部分都集中在机

翼上，即只对单机翼的颤振进行约束。而对于大型翼吊民

图1 Short S. B.4 Sherpa试验机

Fig.1 Short S. B.4 Sherpa demonstrator
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用飞机，发动机俯仰模态参与的颤振形式会大大降低飞机

的颤振速度。除此之外，商载和油载的变化也会影响机翼

的颤振边界。因此，为了使气动弹性剪裁设计有效，需以全

机颤振边界作为约束条件。另外，上述研究大部分无法准

确地考虑跨声速区域的颤振约束。而对于巡航状态在区域

的大型民用飞机而言，其颤振计算必须考虑跨声速激波的

影响。本文提出了一种基于双线性Lagrange形函数选取设

计变量的方法，以跨声速区域全机颤振速度作为约束，进行

民用飞机机翼结构的气动弹性剪裁设计，不仅大大减少设

计变量数目，而且能获得更为连续的厚度分布结果。另外，

通过设计高速风洞颤振试验成功了验证本文提出的气动弹

性优化设计与分析方法的有效性。

1 双线性Lagrange形函数
在机翼有限元模型中选择一组相邻的板单元

(CQUARD4/CTRIA3/CSHEAR)定义为四边形（或三角形

的）的宏单元。通过等参元变换，宏单元的平面变换为参考

平面上的正方形，此时宏单元内的单元厚度 t可通过插值得

到，插值公式如式(1)所示：

t =∑
i = 1

4
Ni ( ξ,η ) ti (1)

式中：ti为宏单元的控制点处的厚度，Ni(ξ,η)是4个双线形等

参元的形函数，如式(2)所示：
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ï

N1 = ( ξ - 1)(η - 1)
N2 = -ξ (η - 1)
N3 = ξη
N4 = -( ξ - 1)η

(2)

这 4个双线性拉格朗日形状函数的图示如图 2所示。

对于作为其相邻宏单元共享的公共角点的第 i个网格点，通

过将此网格点处的厚度指定为单位厚度，可以使用相关联

的双线性Lagrange形状函数定义设计变量。设计变量及其

形状函数如图3所示。

2 气动弹性剪裁设计

2.1 问题描述

本文的主要研究目的是探索基于双线性Lagrange形函

数设计变量的气动弹性剪裁应用于复合材料机翼结构设计

的可行性。 基准机翼结构及其厚度分布如图4所示。在这

种基准机翼结构中，除翼肋外，机翼的上/下蒙皮、前/后梁，

以及长桁均由复合材料制成。

全机有限元模型如图5所示。吊挂通过DMIG直接导

入刚度和质量矩阵，燃油质量和商载质量由CONM2单元

模拟。

气动模型考虑了机身和发动机的气动网格，并建立机

翼和尾翼的翼型网格。全机气动模型如图6所示。

对复合材料机翼结构的气动弹性剪裁设计可以用数学

形式定义为：

在n维设计空间中寻找一组如式(3)所示的设计变量：

图2 4个双线性Lagrange形函数

Fig.2 Four bilinear Lagrange shape function

图3 第i个节点的设计变量和形函数

Fig.3 Design variable of the ith grid and its shape function

图4 基准复合材料机翼有限元模型

Fig.4 Base line composite wing model
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{V}={v1，v2…，vndv} (3)

在满足如下约束条件下：

gj(v) ≤ 0, j =1,…,ncon （4）

vi
lower ≤ vi ≤ vi

upper，i=1，…,ndv （5）

使得式（6）所示的目标函数 f(v)的值最小。

min f（v） （6）

式(4)为不等式约束条件，包括颤振速度约束、发散速

度约束、变形约束、强度约束、副翼效率约束和工艺约束（包

括最小厚度约束和铺层比例要求）等。ncon为约束条件数

目，式(5)为设计变量的边界约束，ndv为设计变量数目。

在本研究中，选择复合机翼结构的重量作为目标函数

f(v)，约束类型为颤振速度约束、静强度约束、稳定性约束，

以及铺层厚度约束等。为简单起见，优化中未考虑发散约

束和副翼效率约束。此外，选择机翼蒙皮模型单元的铺层

厚度、梁模型单元的铺层厚度，以及长桁模型单元的面积为

设计变量。

2.2 基准机翼的颤振分析

由于民用飞机巡航马赫数处于跨声速区域，工程中常

用的NASTRAN计算颤振的方法无法准确考虑跨声速激波

带来的影响，因此本文采用ZTRAN[23]的方法进行颤振边界

计算。与NASTRAN不同，ZTRAN方法首先需要采用计算

流体力学（CFD）的方法[24]计算整个飞机的定常背景流场，

其次把定常压力分布插值到ZTRAN的气动网格中，再求解

小扰动势流方程从而得到气动影响系数（AIC）矩阵，然后

根据振型计算广义气动力矩阵，最后通过频域方法求解颤

振方程得到颤振速度。由于AIC矩阵与结构的具体特征无

关，只需要计算一次，可以在结构设计中循环使用。因此当

飞机结构改变时，只须改变结构模态，以现有的AIC矩阵就

能得到新的广义气动力矩阵，这样能大大加快颤振求解的

速度，有利于气动弹性剪裁设计。

图 7给出了在满油载、满负载工况下基准模型的颤振

边界，其中黑线为机翼弯扭耦合爆发式颤振形式的速度曲

线，蓝线为发动机反对称俯仰引起的驼峰颤振形式的速度

曲线，红实线为飞机设计包线，红虚线为气动弹性稳定性包

线，绿虚线为考虑15%裕度的气动弹性稳定性包线。由于

在跨声速区域出现驼峰式的颤振形式，导致颤振速度大大

降低，当马赫数达到0.82时，颤振速度跨越了15%裕度的气

动弹性稳定性包线，表明该飞机存在颤振安全隐患，因此须

对该机翼结构进行气动弹性剪裁优化设计，从而得到一个

不仅满足强度、稳定性和铺层比例等约束，而且满足颤振边

界的要求，还能减轻重量的结构优化结果。机翼弯扭耦合

爆发式颤振形式显示如图 8所示，发动机反对称俯仰引起

的驼峰颤振形式显示如图9所示。

2.3 约束条件

在进行气动弹性剪裁设计时包括如下约束：（1）颤振约

束：在马赫数0.6～0.89范围内的颤振速度必须高于15%裕

图5 全机有限元模型

Fig.5 Finite element model of the aircraft

图6 全机气动模型

Fig.6 Aerodynamic model of the aircraft

图7 基准机翼的颤振边界

Fig. 7 Flutter boundary of the baseline model

122



曾杰 等：复合材料机翼结构的气动弹性优化设计与风洞颤振试验

度的气动弹性稳定性包线；（2）强度约束：蒙皮和梁腹板处

应变，轴向压缩不大于 3500με，轴向拉伸不大于 6000με；长

桁和梁缘条应变，轴向压缩不大于3300με，轴向拉伸不大于

6000με；（3）稳定性约束：最小特征值大于 1.11；（4）单元铺

层比例约束：0˚铺层比例为 35%～45%，±45˚铺层比例为

45%～55%，90˚铺层比例为 10%～20%；（5）铺层厚度约束：

每个单元铺层总厚度 4~24mm；（6）蒙皮厚度阶差约束：工

艺决定相邻区域厚度之差小于6.0mm。

2.4 关键设计载荷

用于气动弹性剪裁设计的关键设计载荷包含:（1）2.5g

拉起气动载荷；（2）-1.0g俯冲气动载荷；（3）阵风载荷；（4）

起落架冲击载荷。

设计载荷的安全系数取为 1.5。总共有 21组关键飞行

载荷用于机翼结构的气动弹性剪裁设计。

2.5 设计变量

本文采用两种设置设计变量的方式，一种为基于单元

的设计变量，另一种为基于形函数的设计变量。优化区域

为机翼上下蒙皮、前后梁和上下长桁。蒙皮和梁腹板的设

计变量为铺层厚度，长桁和梁缘条的设计变量为截面面积。

根据层合板铺层设计准则，对称均衡铺层方式为最常

用的方式。因此每个单元厚度包括三个超级层厚度。另外

对于全机构型，对称的左右机翼单元采用同一个属性卡片。

如果以单元为设计变量，则需选择有限元中每个单元

在不同铺层方向的厚度[0˚、±45˚、90˚]作为设计变量，飞机机

翼上下蒙皮的设计变量如图 10所示，上下蒙皮一共有 229

个单元，因此一共有229×3=687个设计变量。

前后梁腹板的设计变量如图 11所示，一共有 132个设

计变量。前后梁缘条和长桁因为是CBAR单元，因此只能

以每个单元的截面面积作为设计变量，如图 12所示，一共

有 288个设计变量。最后，基于单元方法的设计变量数量

为1107。

图8 机翼对称弯扭耦合颤振形式

Fig. 8 Symmetric bending-torsion coupling flutter of wing

图9 反对称驼峰颤振形式

Fig. 9 Anti-symmetric hump flutter of wing

图10 上下蒙皮的设计变量

Fig.10 Design variable of the upper/lower skin

图11 前后梁的设计变量

Fig.11 Design variable of front/rear spar

图12 梁缘条和长桁的设计变量

Fig.12 Design variable of stringer and flange of spar
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使用双线性Lagrange形函数进行设计变量的设置，需

要在优化区域布置一系列的控制点。图 13给出上下蒙皮

上控制点的分布图，上蒙皮一共有 24个控制点，下蒙皮一

共有 23个控制点。图 14给出前后梁上控制点的分布图，

前、后梁各有 7个控制点后梁一共有 7个控制点。图 15给

出梁缘条和长桁上控制点的分布图，因为长桁的设计变量

为截面面积，因此上表面的长桁和梁缘条的控制点数为54，

设计变量为 54，下表面的长桁和梁缘条的控制点数为 64，

设计变量为 64。基于形函数的设计变量数目共有 301个，

远小于基于单元的数目，优化问题的规模大大减小。

2.6 优化策略

本文采用多学科优化工具ASTROS对式（3）~式（6）的

优化问题进行求解[25,26]，ASTROS集成了静强度、稳定性和

颤振求解模块。在计算颤振时直接导入第3节得到的AIC

矩阵，这样不仅能考虑跨声速激波的影响，而且能够提高颤

振计算的速度。

优化过程分为三个步骤：首先是分析。进行静力和颤

振分析，得到目标函数和约束的当前值。静力分析时在机

身对称面固支的边界条件下，考虑28个关键载荷工况。这

些载荷工况将通过形心节点和RBE3单元，将力和力矩传

递到有限元结构上。第二步为计算灵敏度。在优化过程

中，约束数目能达到上千个，因此需要筛选主动约束，只对

主动约束计算灵敏度。设定一个参数 ε（一般为-0.1），所有

值大于 ε的约束为主动约束。第三步为优化步。基于数学

规划法，对设计空间指定初始点，计算该点处目标函数与约

束函数灵敏度信息，利用这些信息根据一维搜索方法确定

可行方向并进行搜索，当在该方向上达到极值或边界时，检

查该值是否满足目标函数收敛条件，若满足则继续检查是

否满足约束收敛条件，若满足约束收敛条件则停止搜索，否

则继续计算灵敏度信息，并重复上述过程直至收敛。

目标函数收敛条件为目标函数的迭代差值和所有设计变

量迭代差值的范数需要小于收敛精度（5.0E-4）。约束收敛条

件为所有约束中的最大值须在收敛精度范围内（-3.0E-4~

1.0E-4）。

2.7 优化结果

使用两种设计变量分别进行优化计算，收敛曲线如图

16所示。从图 16中看到，基于单元设计变量，迭代进行到

365步才收敛；而基于形函数设计变量，只须迭代到 98步，

图 13 蒙皮控制点设计

Fig 13 Control point design of skin

图 14 梁控制点设计

Fig.14 Control point design of spar

图 15 梁缘条和长桁控制点设计

Fig.15 Control point design of stringer and flange of spar
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说明设计变量数目减少，可以加快收敛速度。

表 1给出两种优化结果的对比。可以看到，基于单元

设计变量结构减重196.1kg，而基于形函数设计变量结构减

重75.8kg。这是因为各个形函数之间需要光滑、连续，从而

缩小了优化空间。

图 17和图 18分别给出两种优化结果圆整后蒙皮和梁

的铺层数分布图（放大30倍）。从图中可以明显看到，基于

单元的优化结果，蒙皮和梁相邻单元之间的厚度差非常大，

厚度分布不光滑，为后续的加工制造带来困难。而基于形

函数的优化结果厚度差大大减小，厚度分布光滑，有利于把

优化结果转化为工程应用。

根据两种优化方法的铺层结果，分别更新全机有限元，重

新计算优化后机翼的颤振边界，以验证是否满足颤振约束，如

图19所示。图中蓝线为基准模型的颤振边界，红线为优化后

模型的颤振边界。可以看到，通过气动弹性剪裁，两种优化方

法都能把颤振边界提高到15%气弹稳定性裕度包线之上。

图 20 给出两种优化结果在 2.5g 载荷下的应变云图。

可以看到，应变都满足应变约束的要求。

3 高速风洞颤振试验
开展高速风洞颤振试验的主要目有：（1）研究在跨声速

区域复合材料机翼的颤振特性；（2）验证气动弹性设计与分

析方法。下面将以第2节中经过气动弹性剪裁设计后的机翼

为基础，开展缩比模型的设计、制造以及风洞试验。

3.1 缩比模型设计

在进行颤振缩比模型设计之前，需要分析不同商载和油载

的工况下的颤振边界，以便选择合适的商载和油载工况进行缩

比模型设计。经过分析得出，在空油工况下，颤振边界比较低，

比较有利于选择比例尺，对风洞试验的动压范围要求也比较低，

能够降低试验风险，同时空油不会带来额外的质量，方便进行配

重设计。因此，在本文中选择空油工况进行缩比模型设计。

根据目标风洞（FL-26风洞）的特性，以及颤振分析结果，

选择缩比模型的基本比例尺为：长度比=0.1111，动压比=

0.85，密度比=3.3。其他比例尺（如刚度比、质量比、惯性比、

频率比等）可由基本比例尺通过计算得到。

对于高速风洞颤振试验，一般采用单梁形式来设计缩

比模型，其结构形式主要包括金属大梁、肋板、泡沫和蒙皮

等。金属大梁是主承力结构，肋板和泡沫起维形作用。因

此，必须提取机翼翼盒结构的刚度和质量特征。在获得机

翼翼盒结构的刚度后，按照比例尺换算，得到缩比模型的目

标刚度。在此基础上，开展金属大梁的设计，其中，需要考

虑蒙皮、胶膜，以及泡沫等的附加刚度影响。

在完成缩比模型的结构设计后，再根据模型目标重量

和结构质量，获得模型的理论目标配重，设计配重块，保证

质量、弦向质心和绕弹性轴转动惯量的配平。配重采用螺

图 16 优化收敛历史

Fig.16 Convergence history of optimization

表1 优化重量对比

Table 1 Comparison of the optimized weight

结构

蒙皮

梁腹板

长桁

总重

基准模型/kg

1212.3

319.8

744.5

2276.6

基于单元优化结果/kg

1032.4

282.5

765.6

2080.5

减重/kg

179.9

37.3

-21.1

196.1

减重比例 /%

14.8

11.7

-0.28

8.6

基于形函数优化结果/kg

1086.5

323.9

755.6

2166.0

减重/kg

125.8

-4.1

-11.1

75.8

减重比例/%

10.4

-1.3

-1.5

4.9
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栓固定在肋板上。机翼缩比模型结构方案如图21所示。

在机翼的缩比模型基础上，集成基础钢板、机身整流

罩、小翼、吊挂和短舱模型，构成整个复合材料机翼高速风

洞颤振模型，如图22所示。

3.2 风洞试验

在风洞模型进入风洞吹风前，须对风洞模型进行静力试

验，验证模型的静力承载特性以及有限元分析虚拟试验的准

确性。另外，还须进行地面振动试验，获得模型的固有振动特

性，并以试验得到各阶模态的振型和频率值，修正有限元模

型，并采用2.2节介绍的颤振分析方法进行颤振分析，其颤振

分析的结果为风洞试验方案提供依据。在本文中，采取了直

接把试验振型和频率数据代替有限元模态的理论振型和理论

频率，在此基础上，生成广义质量、广义刚度，以及广义气动力

矩阵，然后将其代入到颤振方程进行颤振分析。

本次风洞试验采取固定马赫数，通过改变动压，在不同

马赫数下通过阶梯增加动压的方法逐步逼近颤振点。图23

显示了安装在风洞墙壁上的颤振试验模型的示意图。

为了获得模型在跨声速区域的颤振特性，共进行了4个马

赫数（0.75，0.78，0.80，0.82）下的颤振试验。在这4个马赫数下

直接吹风至颤振点，试验结果无须通过插值的方式得到。

图24显示了在马赫0.75，0.78，0.80，0.82下经过归一化

处理的试验数据（当量速度）。在图中还显示了利用地面振动

图 17 基于单元设计变量的厚度分布

Fig.17 Thickness distribution based on element

design variable

图 18 基于形函数设计变量的厚度分布

Fig.18 Thickness distribution based on shape function

design variable

图 19 颤振边界验证

Fig.19 The flutter constraint validation
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试验模态数据进行颤振分析得到的理论计算结果。通过比较

可以看出，理论分析的颤振结果在跨声速区域的变化趋势与

试验数据一致，且二者跨声速凹坑的位置和相对深度基本一

致，从而有效验证了本文所述气动弹性设计与分析方法。

4 结论

本文介绍了一种基于双线性Lagrange形函数设计变量

的气动弹性剪裁设计方法。相对于基于单元厚度设计变量

的优化设计方法，利用双线性Lagrange形函数设计变量的

一个显著优势是可以保证铺层厚度的连续性，从而保证复

合材料的可设计性。另外，基于CFD计算定常背景流场叠

加小扰动势流理论的颤振分析方法可有效地获取民用飞机

在跨声速区域的颤振特性，而且生成的气动力系数影响矩

阵与结构细节无关，只须计算一次，这大大提高了气动弹性

剪裁设计的计算效率。最后，通过对民用飞机复合材料机

翼翼盒结构的气动弹性剪裁设计，以及缩比模型设计/制

造、地面试验、高速风洞颤振试验，成功地验证了本文所研

究气动弹性设计与分析方法的有效性。
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Aeroelastic Optimization of a Composite Wing Structure and Wind Tunnel Flutter Test
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Abstract: This paper introduces an aeroelastic tailoring method for a composite wing structure design and

optimization. This method applies a so called bilinear Lagrange shape function to create the design variables for

aeroelastic tailoring of a composite wing structure. Comparing to the common element-based design variable

approach which may generate a non-smooth thickness distribution on skin/spar that may introduce manufacturing

problems or stress concentration, the shape function approach assumes that the thickness distribution on a wing skin

or along a spar can be superimposed by a set of shape functions. In this way, the design variables become the

coefficients of the shape functions. As a result, after the optimizer solves these coefficients, the thickness on each

element can be determined by superimposing the shape function together, and the smoothness of the thickness

distribution is guaranteed. In addition,a CFD based flutter method is applied to accurately capture the transonic flutter

mechanism and utilized as the flutter constraints during the optimization. To illustrate the introduced aeroelastic

optimization method, a composite wing structure of a transport aircraft is optimized and designed. Furthermore, based

on the optimized wing structure, a scaled wind tunnel flutter model is thereafter designed and fabricated, and a high

speed wind tunnel flutter test is implemented to validate the flutter mechanism of optimized wing structure. Finally, the

wind tunnel flutter test result successfully demonstrates that the proposed aeroelastic optimization method is an

efficient approach for aeroelastic tailoring application.

Key Words: composite; wing structure; aeroelastic tailoring; transonic flutter analysis; stiffness extraction; scaled

model design; wind tunnel flutter test
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