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民用飞机概念方案翼盒结构总体

有限元快速建模
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摘 要：针对民用飞机概念方案结构设计，以自然网格方法为基础提出一种翼盒结构总体有限元快速建模方法。

采用 CATIA二次开发实现结构布置参数化并获取翼梁、长桁和翼肋的结构交点，根据翼盒结构实际传力路径建

立结构交点间的拓扑关系模型，快速完成翼盒结构总体有限元建模。以某民用飞机的机翼建模实例验证了方法

的适用性和有效性。
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机翼是飞机产生升力的部件，翼盒结构承担主要升

力载荷，对飞行性能及安全性有决定性影响。概念设计

阶段，机翼参数设计空间大且复杂，需要对大量的结构

概念方案进行快速分析评估。随着计算机辅助设计

（CAD）/计算机辅助分析（CAE）技术的发展成熟以及计

算机性能的不断提高，有限元方法已经广泛应用于飞机

结构设计。在飞机概念设计阶段，引入有限元模型对结

构概念方案做分析评估已经越来越普遍[1,2]，因而对翼盒

结构有限元快速建模方法也提出了更高的要求。

结构有限元建模需要 CAD 技术支持，目前主要有两

种方法实现。一种是直接在 CAD 软件中完成结构概念

模型，并且采用软件自带的有限元模块完成静力分析，

进而估算机翼结构重量（质量）[3]。此方法的结构模型和

有限元模型可有效统一，不存在信息丢失问题，但是其

分析精度较低，且与设计阶段后期的 CAE 软件不能很好

融合，因此应用也较少。另外一种方法，利用 CAD 软件

的几何处理功能生成面或体，然后将几何模型导入 CAE

软件中进行网格划分，建立结构有限元模型。这一方法

可以保证有限元分析精度，工程设计中应用较多，

Amadori 等在概念设计阶段搭建方案优化框架，其中结

构分析采用此方法建立参数化有限元模型[4]；南京航空

航天大学余雄庆课题组在概念设计阶段搭建了多学科优

化设计流程[5~7]，通过二次开发将 CAD/CAE 技术相结合，

可以高效生成有限元模型进行结构分析；谢帅等借助

APDL 语言建立二次开发流程，完成了几何模型导入和

有限元网格划分，从而实现有限元模型自动化处理，完

成机翼结构布局优化分析[8]。此类方法受制于 CAD/

CAE工具对外形面精度识别的不同，需要在CAE工具中

进行几何信息补充处理，给模型参数化带来困难，且影

响自动化处理效率。对此，参考文献[9]和参考文献[10]

进行了改进，CAD 建模时将外形面分割成以相邻翼肋和

长桁为单元组成的连续面，从而避免了 CAE 工具中的几

何处理过程，但仍需要分别建立 CAD 和 CAE 两套模型；

北京航空航天大学罗明强等建立机翼结构有限元模型自

动化调整方法以提高总体设计质量和效率[11,12]，此方法

需要专用软件支持，难以适应通用CAD/CAE软件间的模

型传递。
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需求，以自然网格方法为基础，通过 CATIA 二次开发建

立结构布置关键参数CAD模型，获取自然网格节点并建

立节点之间的拓扑关系，完成翼盒结构总体有限元快速

建模。本方法不受 CAE 软件前处理限制，可快速建模并

直接提交 CAE 求解器进行计算。通过民用飞机的机翼

有限元建模实例，验证本方法的有效性及适用性。

1 翼盒结构总体有限元建模流程
翼盒结构总体有限元建模方法是基于自然网格模

型实现的快速自动化流程。自然网格模型以结构件

交点为节点，可较好地模拟结构刚度、传载分配和应

力 /应变响应；便于在强度分析结果上提取单元应力，

配合工程方法进行结构强度校核 [13,14]。自然网格模型

可以获取较充分的几何模型信息，又具有建模简单、

计算便捷的优势，适用于概念设计阶段对不同结构方

案快速分析评估。

建立翼盒结构自然网格有限元模型的流程如图 1 所

示，主要步骤如下：（1）获取机翼外形面的 CATIA 模型输

入数据；（2）根据设计的翼梁站位划分翼盒结构的型面，

建立翼肋和长桁的布置原则，据此形成参数化结构布

置；（3）获取翼梁、长桁与翼肋的结构交点信息，包括交

点坐标、相交信息；（4）按照翼盒实际结构的连接关系，

建立结构交点间的拓扑关系模型，包括杆类模型和壳类

模型；（5）将各类模型组装成完整的翼盒结构自然网格

有限元模型，用于结构分析及优化设计的强度计算。

2 翼盒结构参数化布置
针对民用飞机机翼翼盒结构特点，以适用于工程设

计的技术路线建立参数化结构布置模型，以 Visual Basic

实现CATIA二次开发技术，为有限元建模提供输入。

2.1 翼盒结构承力特性分析

民机机翼结构多为薄壁结构形式，由蒙皮、翼梁、长

桁、翼肋结构部件组成，前后翼梁间形成的盒式结构为

机翼翼盒区，如图 2所示，为主要承载结构。

机翼载荷包括弯矩、扭矩、剪力，有限元建模时要保持

结构构件的承力特性[15]。各类构件采用的单元模型如下：

（1）蒙皮主要承担弯曲力矩和扭矩，受拉伸或压缩，采用

壳单元模型；（2）翼梁主要承担弯矩和剪力，由翼梁缘条

以及翼梁腹板、腹板立柱组成，缘条主要承担弯矩，采用

杆单元模型，腹板承担剪力，采用壳单元模型，腹板立柱

作用为维持腹板稳定性，采用杆单元模型；（3）翼肋主要

承担剪力，由翼肋缘条和翼肋腹板、腹板立柱组成，缘条

作用为维持蒙皮稳定性，采用杆单元模型，腹板承担剪

力，采用壳单元模型，腹板立柱作用为维持腹板稳定性，

采用杆单元模型；（4）长桁主要承担弯矩，与蒙皮一起压

缩或拉伸，采用杆单元模型。

为模拟机翼刚度，长桁截面主惯性轴离蒙皮中面距

离较远，按照刚度等效原则[15]，将长桁杆单元简化到蒙

皮中面，如图 3所示。如此，翼盒结构全部有限元单元节

点信息都简化到上翼面。

2.2 翼盒结构参数化布置

翼盒结构布置是指确定翼梁、长桁、翼肋的位置，主

图1 翼盒结构有限元建模流程图

Fig.1 Flow chart for building finite element model of wing box

图2 典型机翼翼盒结构

Fig.2 Typical wing box structure
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要通过几组参数确定。在常规设计中，前后梁转折点在

同一弦线处，长桁平行于后梁末段，翼肋垂直后梁。这

种设计方式在现代大型民机机翼结构设计中已经有所改

变。概念设计阶段，工程中通常采用如下参数定义：

（1）翼梁布置参数

民用飞机前梁通常采用一段式或两段式，后梁通常

为三段式，分别通过前、后翼梁转折点的展向站位和当

地弦长百分比两个参数进行控制。

（2）长桁布置参数

平行于参考长桁方向，参考长桁贯通整个机翼，通过

翼根和翼尖弦长百分比两个参数控制，通常贯通长桁选

取刚性轴的位置；其他长桁等间距平行布置，通过间距

参数控制。

（3）翼肋布置参数

翼尖处顺气流布置，其他位置垂直于参考长桁，在翼

根处由垂直于参考长桁逐渐过渡为顺气流方向。翼梁拐

折点处要布置翼肋，以保证结构刚度。

2.3 结构交点数据管理

结构布置形成的线框模型包括横向（翼肋）、纵向（长

桁、翼梁）构件，其相交形成结构交点，即自然网格节点，

有限元模型中的单元由这些交点连接而组成，因此交点

数据管理对有限元建模至关重要。

采用二维矩阵方式进行交点数据存储管理，如图 4

和图 5所示，在程序中即可对应二维数组，简单易行且有

效。交点集具有如下特点：（1）翼梁与翼肋必然相交；

（2）贯通长桁与翼肋必然相交；（3）其他长桁并未与所有

翼肋相交。

为便于识别交点实际连接关系，交点数据信息定

义为：

（1）点坐标信息表示为 NdUC [i, j]和 NdDC [i, j]，分别

对应上下翼面交点信息；

（2）交点是否存在表示为NdUYN [i, j]和NdDYN [i, j]，分
别对应上下翼面交点信息。

3 翼盒结构有限元快速建模

将上述结构布置形成的结构交点按结构实际传力关系

进行连接，建立节点拓扑关系模型，形成杆、壳单元，组装成

图3 长桁杆单元简化示意图

Fig.3 Simplified sketch for rod element of stringer

图4 翼盒结构交点示意图

Fig.4 Simplified sketch for wing box structural

intersection point

图5 结构交点二维矩阵示意图

Fig. 5 Simplified sketch for structural intersection

point matrix
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翼盒结构有限元模型。此过程不依赖于CAE软件的前处

理，可直接生成有限元求解器的输入文件，只需按照求解器

所需格式，应用拓扑关系模型，即可实现快速建模。

3.1 节点建模

节点建模包括节点编号和坐标位置，坐标位置为结构

布置中测量获取的三维坐标值，节点编号规则由设计人员

自定义实现，为避免重复和易于读取，节点编号采用5位编

号，见表1。上翼面节点编号信息表示为NdUID [i, j]，下翼面

节点编号信息表示为NdDID [i, j]。

3.2 杆单元建模

杆单元包括长桁类、翼梁缘条类、翼肋缘条类、翼梁

腹板立柱类、翼肋腹板立柱类，其拓扑关系建模按下列

算法进行。

长桁类和翼梁缘条类建模由节点纵向排布拓扑关系组

成，以上翼面长桁杆单元为例，如式(1)所示：

Rods tg = (NdUID [i, j], NdUID [i + 1, j]) , 
when ìí

î

ï

ï

NdUYN [ ]i, j = 1
NdUYN [ ]i, j + 1 = 1 , j = 1,⋯, N ; i = 1,⋯,M

(1)

式中：N为长桁的数量；M为翼肋的数量。

翼肋缘条类建模由节点横向排布拓扑关系组成，由二

维列阵关系可以看出，某些翼肋的缘条是由翼梁交点与长

桁交点组成，如图6所示，提出以贯通长桁（编号定义为NS）

为分界面，分别向前缘和后缘方向建立拓扑关系，以向前缘

方向建模为例，如式(2)所示：

Rodrbf =
ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

( )NdUID [ ]i, j , NdUID [ ]i, j - 1 , 

when ìí
î

ï

ï

NdUYN [ ]i, j = 1
NdUYN [ ]i, j - 1 = 1 , j = NS, ⋯, 2 ; i = 1,⋯,M

( )NdUID [ ]i, j , NdUID [ ]i,1 ,  

when ìí
î

ï

ï

NdUYN [ ]i, j = 1
NdUYN [ ]i, j - 1 = 0 , j = 1 ; i = 1,⋯,M

(2)

翼梁腹板立柱杆单元涉及上下翼面节点间的拓扑关

系，由列阵的特点分析，分别对应翼肋站位处前后梁在上下

翼面的交点间的连接，如式(3)所示：

Rodsprp = (NdUID [i, j], NdDID [i, j]) , 
when ìí

î

ï

ï

NdUYN [ ]i, j = 1
NdDYN [ ]i, j = 1 , j = 1,⋯, N ; i = 1,⋯,M

(3)

翼肋腹板立柱杆单元同样涉及上下翼面节点间的拓扑

关系，以贯通长桁为分界面，分别向前缘和后缘方向建立拓

扑关系，通常上翼面受压，所以长桁数量多于下翼面，以向

前缘方向拓扑关系为例，如式(4)所示：

Rodribp =

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï
ï

( )NdUID [ ]i, j , NdDID [ ]i, j , 

when ìí
î

ï

ï

NdUYN [ ]i, j = 1
NdDYN [ ]i, j = 1 , i = 1,⋯,M ; j = NS, ⋯, 2

( )NdUID [ ]i, j , NdDID [ ]i,1 , 

when ìí
î

ï

ï

NdUYN [ ]i, j = 1
NdDYN [ ]i, j = 0 , i = 1,⋯,M ; j = 1

(4)

3.3 壳单元建模

壳单元建模包括翼面类、翼梁腹板类和翼肋腹板类，其

拓扑关系建模方式按如下算法进行。

翼面类壳单元建模，由于有部分长桁被截断的情况，所

以拓扑关系较为复杂，主要包含四边形和三角形两类型单

元情况，如图 6 所示，同样采用本文提出的以贯通长桁为分

界面，分别向前缘和后缘方向建立拓扑关系，以上翼面单元

建模为例，如式(5)所示：

表1 有限元节点编号含义

Table 1 The ID meaning of finite element node

编号

含义

1位

左机翼为1

右机翼为2

2、3位

翼肋站位

4、5位

长桁站位

图6 翼盒段有限元节点拓扑关系

Fig.6 Topological relations of finite element nodes of

wing box
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Shellsur =
ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

( )NdUID [ ]i, j , NdUID [ ]i, j - 1
NdUID [ ]i + 1, j , NdUID [ ]i + 1, j - 1 ,

when
ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

NdUYN [ ]i, j = 1
NdUYN [ ]i + 1, j = 1
NdUYN [ ]i, j - 1 = 1
NdUYN [ ]i + 1, j - 1 = 1

, i = 1, ⋯,M ; j = 1, ⋯, N

( )NdUID [ ]i, j , NdUID [ ]i, j - 1
NdUID [ ]i + 1,1 , , 

when
ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

NdUYN [ ]i, j = 1
NdUYN [ ]i + 1, j = 1
NdUYN [ ]i, j - 1 = 0
NdUYN [ ]i + 1, j - 1 = 0

, i = 1, ⋯,M ; j = 1, ⋯, N

(5)

翼梁腹板类壳单元建模相对简单，其拓扑关系由前后

相邻翼肋与前梁、后梁的结构交点组成，以前梁腹板单元为

例，如式(6)所示：

Shellsprw =

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

( )NdUID [ ]i,1 , NdUID [ ]i + 1,1
NdDID [ ]i,1 , NdUID [ ]i + 1,1 ,

when
ì

í

î

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

NdUYN [ ]i, j = 1
NdUYN [ ]i + 1, j = 1
NdDYN [ ]i, j = 1, i = 1,⋯,M ; j = 1
NdDYN [ ]i + 1, j = 1

(6)

翼肋腹板类壳单元建模同样具有四边形单元和三角形

单元两种情况，如图 6所示，依然采用由贯通长桁为分界

面，分别向前缘和后缘进行拓扑建模的方法，以向前缘建模

为例，如式(7)所示：

Shellribw =
ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

( )NdUID [ ]i, j , NdUID [ ]i, j - 1
NdDID [ ]i, j , NdDID [ ]i, j - 1 ,

when
ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

NdUYN [ ]i, j = 1
NdUYN [ ]i, j - 1 = 1
NdDYN [ ]i, j - 1 = 1
NdDYN [ ]i, j - 1 = 1

, i = 1,⋯,M ; j = NS,⋯,2

( )NdUID [ ]i, j ,NdUID [ ]i, j - 1
NdUID [ ]i,1 , ,

when
ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

NdUYN [ ]i, j = 1
NdUYN [ ]i, j - 1 = 1
NdDYN [ ]i, j - 1 = 0
NdDYN [ ]i, j - 1 = 0

, i = 1⋯M ; j = 1

(7)

4 快速建模实例

根据上述建模流程，以某民用飞机机翼为对象进行实

例建模，翼盒结构采用双梁形式，前梁分为两段，后梁分为

三段，上翼面长桁间距小于等于下翼面长桁间距，取两组不

同参数进行建模，具体参数见表2。

示例机翼A的结构布置、有限元建模及强度分析结果

如图 7所示。其翼盒宽度和翼肋间距都较大，上下翼面长

桁间距相同，结构交点约 798个，有限元模型自由度约为

4788；以翼面壳单元为例，大部分为四边形单元，在长桁截

断处根据传力路径形成三角形单元。示例机翼B的结构布

置、有限元建模及强度分析结果如图8所示，其结构交点约

为982个，有限元模型自由度约为5892，交点数量及位置均

有所变化。

两组不同参数的机翼实例表明，总体有限元快速建模

方法可以快捷有效地完成重新建模。示例机翼B还表明，

表2 示例机翼结构布置参数

Table 2 Structure layout parameters of the example wing

部件

参数定义

参数A

参数B

翼梁布置

前梁转折点

展向站位（展长

百分比）/%

30

40

前梁位置

（当地弦长

百分比））/%

18

20

后梁转折点1

展向站位（展长

百分比））/%

35

35

后梁转折点1

位置（当地弦长

百分比））/%

65

70

后梁转折点2

展向站位（展长

百分比））/%

60

65

后梁转折点2

位置（当地弦

长百分比））/%

66

70

长桁布置

上长桁

间距/mm

250

240

下长桁

间距/mm

250

250

翼肋布置

翼肋

间距/mm

860

750
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对于翼肋腹板壳单元，在翼梁附近无法生成四边形单元的

情况下，可以自动生成三角形单元，以适应上下翼面长桁间

距不同的情况，很好地符合有限元建模规则。

在相同气动载荷工况下，对两套有限元模型进行强

度分析，Von Mises 应力分布分别如图 7(c)和图 8(c)所示。

结果表明，应用总体有限元快速建模方法自动生成的模

型可以有效地完成强度分析计算，适用于结构分析自动

化流程。

示例机翼建模过程分别在笔记本计算机、普通PC计算

机、高性能工作站进行测试，单次运行所用机时对比见表3。

结果表明，总体有限元快速建模方法占用机时少，可以快速

完成自动建模流程。

5 结论

本文面向民用飞机概念方案结构设计，提出一种工程

实用的机翼翼盒结构总体有限元快速建模方法，即以自然

网格方法为基础，根据机翼结构受载特点筛选主要结构参

数，并以此形成参数化结构布置模型，获取结构交点信息，

进而按各构件传力路径建立拓扑关系模型，最终实现总体

有限元快速建模。

通过示例机翼在两组参数下的建模流程，验证了翼

盒结构总体有限元快速建模方法的适用性及有效性。实

例测试表明，总体有限元方法的建模流程简单易实现，不

图7 示例机翼参数A建模及分析结果

Fig.7 Finite element modeling and analysis of the example wing for A parameter

图8 示例机翼参数B建模及分析结果

Fig.8 Finite element modeling and analysis of the example wing for B parameter

表3 示例机翼有限元建模时间对比

Table 3 The comparition of time for building finite element model of the example wing

电脑类型

配置

参数A运行时间/min

参数B运行时间/min

笔记本计算机

CPU
I5

2.6GHz

3.2

3.8

内存

8GB
显存

1696MB

普通PC计算机

CPU
I5

3.2GHz

2.8

3.1

内存

4GB
显存

2437MB

高性能工作站

CPU
E5

2.4GHz

1.8

2.1

内存

32GB
显存

7885MB
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需要CAE软件网格前处理过程，可以使CAD几何模型与

CAE分析过程无缝对接，有利于建模流程的自动化实现。

方法既可以用于常规强度分析，也可以应用于多学科集

成优化。
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Rapid Global Finite Element Model of Wing Box for Civil Aircraft in Conceptual
Design

Wang Jianli，Zhang Shuai*，Shi Weifeng，Zhang Xintan，Zhou Bin

COMAC Beijing Aeronautical Scicence & Technology Research Institute，Beijing 102209，China

Abstract: A global finite element modeling method of wing box is proposed for civil aircraft in conceptual design

based on natural mesh method. Parametric method based on secondary development in CATIA was the primary

appoach to design the structure layout, and create intersection nodes of ribs, stringers and spars. The loading path of

wing box structure guided the process for modeling the topological relations of nodes and the global finite element of

wing box.Finite element modeling examples of wing for civil aircraft show the effectiveness and adaptability of this

rapid global finite element model method.
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