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摘 要：机翼型架外形是机翼实际生产外形。型架外形结构设计中通常涉及结构强度优化和结构变形的迭代，两种分析考

核的结构响应不同，适用的最佳网格密度也不同。基于同一网格模型完成诸如多目标的优化往往会造成精度不够、变形迭

代无法收敛的情况。基于不同密度网格模型，采用分步优化策略，先通过反向迭代法得到自然网格模型下的初始型架外形，

然后对此外形下的精细网格模型进行结构强度优化，将其优化结果映射至自然网格模型，基于自然网格模型完成型架外形

的变形优化。最终确定的型架外形结果不仅满足强度要求，而且型架外形变形后与理想外形扭角分布也基本一致。
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大展弦比民机机翼结构弹性较大，结构弹性变形对气

动力的影响突出，同时民机进行长时间的巡航飞行，在巡航

设计点需要较好的气动性能。因此，民机机翼需要进行型

架外形设计，使得机翼在巡航状态即 1g载荷下，变形至理

想的巡航外形。

型架外形设计一般是基于理想巡航外形而进行的，通

常是巡航外形反向加载[1]，得到初始的型架外形，然后初始

型架外形正向加载变形后，再根据初始型架外形弹性变形

后与理想巡航外形的差异进行型架外形的迭代修正。与此

同时，机翼型架外形结构还要满足在 2.5g载荷下的强度设

计要求。

大展弦比机翼的型架外形设计涉及气动、结构以及气

动同结构相互作用，国内外相关研究工作基本分成三类：一

是研究气动力计算精度和引入方式对于型架外形设计的影

响[2]；二是重点研究静气动弹性变形计算方法，先后发展了

基于混合网格N-S方程和结构柔度矩阵方法[3]，CFD/CSD

松耦合的三维机翼静气动弹性计算方法[4]，基于RBF径向

基函数的气动弹性分析方法[5]等；三是以结构优化设计方

法为主，是在型架外形确定的前提下，以机翼刚度分布和机

翼弹性变形为优化目标，从而研究不同结构设计参数对于

静气动弹性的影响。

在上述研究中，通常采用简化的梁模型或者特征尺寸

较大的粗网格的板壳模型，以降低计算量并保证收敛性。

此外，分析工况也多考虑 1g载荷状态，无法满足实际结构

强度设计工况规定，以及强度分析对于网格尺寸的要求。

型架外形设计最终得到的是一定外形下的结构模型，

结构强度设计和分析要求采用较为精细的有限元网格模

型，来提高应力应变的求解精度。而型架外形的变形迭代

修正涉及有限元模型节点的几何修正，收敛判据无论是全

网格节点的匹配还是若干剖面的几何匹配，过多数量的网

格会造成计算局部奇异导致无法收敛。研究者也曾采用B

样条插值[6]，仅考虑有限个剖面的节点迭代收敛，其余弦向

和展向的节点通过插值来确定，但同样网格数量不能太多，

否则会造成插值计算量过大。

考虑型架外形设计中外形迭代和结构优化所适用的模

型网格尺度和必须基于的载荷工况，以及已有设计方法中
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的并未在同一流程中基于两个专业适用的分析模型和工况

完成相应的设计。本文提出一种基于不同密度网格模型的

型架外形分步优化策略，先通过反向迭代法得到自然网格

模型下的初始型架外形，然后以其外形下的精细网格模型

进行结构强度优化设计，将其优化结果映射至自然网格模

型，最终基于自然网格模型完成型架外形的变形优化迭代，

设计流程如图1所示。在图1所示的流程中，自然网格下型

架外形设计是基于1g载荷工况下自然网格模型，考验在巡

航状态下结构能否变形至理想巡航外形，强度优化是 2.5g

载荷工况的精细网格模型，优化以结构重量最小为优化目

标，结构应力为约束目标，最终确定的型架外形结果不仅满

足强度要求，而且型架外形变形后与理想外形扭角分布也

基本一致。

1 研究方法
1.1 完全解耦的初始型架外形设计

自然网格下初始型架外形的迭代修正采用Sherif等[7]

提出的一种完全解耦的机翼型架外形设计方法，如图 2

所示。

该方法将型架设计分为两层，第一层为计算流体力学

（CFD）分析，即为了确定理想巡航外形的气动力计算，并将

确定的外形输出至第二层分析，因为巡航外形在巡航工况

下计算得到的定常气动载荷分布就是气动与结构耦合作用

稳定状态下的气动力；第二层为结构有限元分析，主要是基

于第一层的理想外形进行结构的形状优化，该层只进行结

构有限元分析，不再进行气动力计算，一直使用理想巡航状

态气动力，优化结束后输出型架外形。最后只需对型架外

形弹性变形后的一些气动特性参数进行校核。

在自然网格模型下，基于Aly方法采用如下步骤来获

得初始的型架外形：（1）调用CFD求解器，计算飞机巡航外

形下的气动特性；（2）通过Aly的方法确定型架外形 J0；（3）

将巡航外形下的所有的气动力、惯性力等载荷正向加载至

型架外形 J0，来计算型架外形的变形；（4）比较巡航外形和

型架外形变形后每个结构节点的位移差Δy；（5）修正型架

外形结构节点，修正量为 γΔy，γ为修正系数，0<γ<1，得到更

新后的型架外形；（6）如果Δy<误差阈值 epsilon，则流程结

束，否则返回至第（3）步。

上述迭代过程只涉及结构有限元模型的更新，气动载

荷为理想巡航外形下的载荷。

1.2 结构静强度优化

静强度优化是通过调整初始型架外形下的复合材料蒙

皮参数，使得型架外形在2.5g载荷下满足强度要求，并且重

量最轻。静强度优化基于精细网格模型，一方面是由于网

格加密能够提高应力分析的精度；另一方面，网格密度的增

加使得设计单元增加，从而提高了设计变量空间，能够得到

更好的优化设计结果。

1.2.1 优化问题的定义

Min F (X ) = W (x) （1）

使得：gi (x) ≤ 0, j = 1,2,…, l
式中：结构质量W (x)为目标函数；gi (x)为约束函数。在强

度优化问题中定义单元工作应变与许用应变比与 1 的差

(εi / [ ε ] -1)，j为设计单元，l为设计单元个数上限，x为设计
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图1 基于不同网格模型的机翼型架外形分步优化流程

Fig.1 Step by step optimization process of wing shape

based on different grid models
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图2 完全解耦的型架外形优化设计流程

Fig.2 Decoupled jig shape design process
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变量。对于采用全局优化算法的优化问题，通常是将约束

问题通过罚函数转换成无约束问题[8]。

引入罚函数后，上述含有约束的优化问题变为：

Min F (X ) = W (x) + φP (x) （2）

式中：W (x)为原始问题的目标函数；φ为惩罚因子；P (x)为
连续函数，根据约束函数的不同，表达不同。当采用内罚函

数[9]时：

P (x) =∑
i = 1

NCON 1
gi (x) （3）

当采用外罚函数时：

P (x) =∑
i = 1

NCON [ max (gi (x) ,0) ]α （4）

式中：NCON为约束的个数，α取2。

本文中采用一种逐步增加厚度尺寸的优化策略，设计

单元的厚度是从最小的厚度开始进行优化，相应的设计变

量是从可行域外部趋向于最优解 X̄，，显然满足外罚函数的

定义。

1.2.2 基于KS函数约束的缩聚

应力/应变约束是与结构有限元中单元个数同量级的，

对于精细网格模型，约束可达到上万量级，即gi (x)的个数。

对于如此大规模约束优化问题，必须引入约束缩聚的方法，

才能利用优化方法进行求解。在飞行器结构优化中，KS函

数被广泛用于应力应变等局部约束的缩聚[10-12]。

KS 函数由 Kreisselmeier 和 Steinhauser 在 1979 年提

出[13]，最先应用于控制领域。 KS函数重新定义了设计变量

的可行域，该可行域比原始约束定义的可行域更小，即建立

了关于最大约束的保守估计的包络面。

KS函数定义如下：

KS [ g (x) ] = 1
ρ
In [∑j = 1

l eρgj (x) ] （5）

式中：ρ为缩聚指数，决定KS函数的近似精度，影响收敛效

率和优化结果。ρ如果取值太小，会造成可行域的估计过于

保守；如果取值太大，会造成病态Hessian矩阵，一般文献建

议取50，也有学者对其值取20进行相关问题研究[14]。

KS函数需要进行指数运算，而如果约束函数g(x)的值

过大时，往往发生数值溢出而导致KS函数计算失败。文献

[15]提出利用KS函数的变形表达来防止数值溢出，重新定

义的KS函数如下：

KS [ g (x) ] = gmax (x) + 12 ln [∑j = 1
l eρ (gj (x) - gmax (x) ) ] （6）

式中：gmax (x)是当前设计点下的约束中的最大值，(gj (x) -
gmax (x) ) ≤ 0，eρ (gj (x) - gmax (x) ) < 1，式（5）右端第二项的值逐渐趋

近于 0，这种趋近程度随着 ρ的增加而增加。在实际优化

中，经过初步计算，得到 gj (x)的大致量级，然后每次计算

KS [ g (x) ]函数值时，将每个约束函数值除以一个较大的常

数M，减小指数值的同时，保证符号不变，从而防止对数运

算发生数值溢出。

1.2.3 优化算法

遗传算法是基于达尔文进化理论和孟德尔遗传学说形

成的算法，它是一种自适应的全局优化的概率搜索方法，最

早由美国密执安大学的Holland教授提出，起源于 60年代

对自然和人工自适应系统的研究[16]。1985年，在美国召开

第一届遗传算法国际会议，并且自成立国际遗传算法学会

起，人们对遗传算法进行了广泛深入的研究，在复合材料铺

层优化方面也取得了很多进展[17-19]。

遗传算法需要首先设置种群大小、染色体长度、解码规

则、选择交叉变异概率。实际优化中先根据设计变量的取

值范围随机投点生成遗传算法的种群，然后根据种群中个

体的染色体解码后得到的设计参数，修改模型文件，再提交

求解器计算出个体模型的适应度，最后执行精英保留、选

择、交叉、变异等常规操作。不同于数值优化，涉及工程模

型的优化，必须根据种群个体的解码结果实时地更新模型

文件，这样才能获得遗传算法所需的个体适应度（目标函数

响应），本文的遗传算法部分通过C语言编码实现。

1.3 变形优化

变形的优化是在满足静强度要求的型架外形模型上，

重新对型架外形在 1g载荷下的蒙皮铺层刚度进行优化设

计，以满足变形后与巡航外形之间的形状控制要求。在初

始型架外形的迭代中，对机翼的弯曲和扭转都进行了修正，

在这步优化中，只考虑剖面扭转角与巡航外形分布的偏差。

1.3.1 优化问题的定义

该优化问题描述为：

Min f = | yic - (yij + yie ) |max （7）

式中：i代表第 i个节点；yic代表第 i个节点在理想巡航外形

的 y向坐标值；yij代表第 i个节点在型架外形下的 y向坐标

值；yie代表第 i个节点在1g载荷下的y向弹性变形量。

目标函数计算出型架外形变形后节点 y向坐标与理想

巡航外形差距最大值，然后最小化该差量，一般当 f<epsilon

时，认为优化收敛。

1.3.2 优化方法

优化采用结合敏度分析[20]的遗传算法。首先计算设计

变量变化对目标函数贡献量，然后基于敏度的分析结果，再

利用遗传算法对设计变量的组合空间进一步寻优。
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1.4 不同网格模型的变量映射

基于精细网格模型的静强度优化结果需要映射至自然

网格模型，然后基于自然网格模型完成以变形量为目标的

优化迭代。不同网格模型之间的变量映射方法有利用面积

加权[21]或者等参元的逆变换[22]。映射的变量可以为厚度、

应力、应变等。本文采用了参考文献[23]提出的基于等参

元逆变换的网格变量映射，且只进行了厚度变量的映射。

如图 3 所示，自然网格节点 P 在精细网格模型单元 e

内，自然网格节点P的厚度变量可以通过插值求得：

TM =∑
i= 1

m

Ni ( ξ,η )Ti （8）

式中：TM为自然网格节点P的厚度；Ni为单元 e的在局部坐

标系下的形函数。Ti为单元 e的节点厚度，对于单元 e的节

点M，采用式（8）计算：

TM =(∑
j=1

n

TjSj )/∑
j=1

n

S j （9）

式中：Tj为以M点为节点的第 j个单元高斯点处厚度；Sj为每

个单元对M点贡献的面积。

因此，只要求出插值形函数Ni，即可得到节点P的厚度

变量，具体推导过程详见文献。

2 模型和流程
机翼的自然网格和精细网格模型如图 4 和图 5 所示。

自然网格模型为巡航外形下的结构模型，精细网格模型为

型架外形下的结构模型，模型的坐标定义为：x轴为延机翼

弦向从前缘到后缘，y轴为垂直于机翼平面，z向为从翼根到

翼尖。

机翼采用典型的民机梁式结构布局，后缘根部为起落

架舱。机翼翼梁和翼肋为铝合金，其结构尺寸在优化中保

持不变。蒙皮为碳纤维复合材料加筋壁板，其铺层厚度和

铺层角为优化设计变量，两个模型的基本参数见表1。变形

迭代设计在1g载荷工况下进行，强度优化在2.5g载荷工况

下，并且考虑了安全因数。

3 计算结果
3.1 初始型架外形迭代设计

根据1.1节的研究方法建立相应的研究流程，流程图如

图 6所示。初始型架外形的迭代是基于A模型，即自然网

格模型，A模型节点少，需要判断节点坐标的计算量较小，

能够快速收敛到一个结果模型，并且并不影响气动力

特性。

当型架外形迭代过程中，始终加载理想巡航外形的载

荷时，得到的型架外形如图7所示，其中蓝色线框模型为理

想巡航外形，红色线框模型为首次反向加载得到的型架外

形，绿色线框模型为迭代收敛后得到的初始型架外形。

迭代收敛后得到的初始型架外形弹性变形后，其外形

基本与理想巡航外形重合。对初始型架外形弹性变形后的

压力分布进行计算，从图8可以看出，压力分布基本与理想

巡航外形一致。

图4 机翼结构自然网格有限元模型

Fig.4 Natural mesh finite element model of wing structure

图5 机翼结构精细网格有限元模型

Fig.5 Fine mesh finite element model of wing structure
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图3 等参单元的坐标变换

Fig.3 Coordinate transformation of isoparametric element

表1 两种模型信息对比

Table 1 Comparison of the two model information

模型

自然网格

精细网格

模型

编号

A

B

单元数

6063

47128

设计变量

蒙皮铺层厚度/铺层角

蒙皮铺层厚度/铺层角
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迭代过程中的型架外形变形后与理想巡航外形节点坐

标差最大值Δy变化如图９所示，通过16步的迭代就可以满

足收敛判据（Δy<1）。

3.2 型架外形静强度优化

在初始型架外形下，对机翼结构网格进行加密，得到型

架外形下的精细网格结构有限元模型，在此模型下的静强

度优化流程如图10所示。

图11为精细网格模型的静强度优化结果，目标函数随

着优化步数的增加在逐渐降低，前 30 步目标函数下降较

快，因为大部分的单元应变较高，增加铺层厚度后，应变降

低显著，随着优化的进行，大部分单元的应变小于许用应变

后，目标函数下降趋势减缓。

图 12为优化过程中每一步增加的铺层的铺层角度，其中

0°铺层占17.6%，-45°铺层占47%，90°铺层占33%，主要是增加

垂直纤维方向的抗拉压强度，以及单元的剪切强度。

优化初始，翼根、机翼中部位置厚度增加比较显著。此

外，厚度增加都是在翼肋附近，主要是因为机翼中部翼肋上

有前后缘较大的集中载荷，造成局部应变较高，优化后的机

翼上下蒙皮厚度分布如图13所示。
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图6 初始型架外形几何参数迭代设计流程

Fig.6 Iterative design process of geometric parameters

of initial jig shape

图9 Δy迭代变化过程曲线

Fig.9 Iterative process curve of Δy

图8 巡航外形与初始型架外形变形后的压力分布对比

Fig.8 Comparison between pressure distribution of cruise

shape and initial jig shape after deformation

图7 迭代收敛确定的初始型架外形

Fig.7 Initial jig shape determined by iterative convergence
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优化后精细网格模型的结构质量为 1994kg，理想巡航

外形下自然网格模型结构质量为 2168.3kg，实现结构质量

减小8.04%。

3.2.1 网格厚度变量映射

将精细网格模型的单元厚度映射至型架外形下的自然

网格模型上，映射结果如图14所示。由于蒙皮铺层还涉及

铺层角度，因此在得到自然网格模型的节点厚度后，在精细

网格模型的单元铺层中进行搜索，匹配与之厚度最为接近

的铺层厚度，将对应的铺层属性（包含厚度角度信息）赋予

自然网格的单元。

厚度变量映射会造成结构质量的变化，映射后结构质

量略有增加，约为0.6%。

3.2.2 变形优化

满足 2.5g强度要求的型架外形，由于结构刚度的重新分

配，该型架外形在1g载荷下无法变形至理想巡航外形，需要在

静强度优化结果基础上进一步以变形为目标进行优化。

对优化后的机翼模型沿展向共选取 5个剖面，根部剖

面为参考剖面，图 15给出了不同外形下展向 5个剖面的扭

转角分布情况。蓝色实心点线为理想巡航外形的扭转角分

布，红色加号线为初始型架外形下的扭转角分布，即通过反

向迭代设计得到的型架外形的扭转角分布。初始型架外形

变形后在内翼段剖面扭转角基本与巡航外形重合，外翼段

剖面扭转角最大误差为 0.62°。绿色三角形代表经过强度

优化后的（满足 2.5g过载设计）型架外形变形，由于强度优

图13 优化后蒙皮厚度分布（单位：mm）

Fig.13 Skin thickness distribution after optimization

图12 优化过程中添加的铺层角度变化

Fig.12 Ply angle added during optimization
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图10 静强度优化流程

Fig.10 Static strength optimization process

图11 目标函数变化曲线

Fig.11 Curve of objective function
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化时，厚度主要增加在机翼中部位置，位于展向剖面1~3之

间，造成机翼刚轴前移，加剧了翼尖的负扭转，而通过最后

一步基于型架形的变形优化后，机翼外段后缘增加了厚度，

使得刚轴后移，抑制了翼尖负扭转，从而各剖面的扭转角与

理想巡航外形下的角度基本保持一致，最大扭角度误差为

0.08°，基本对机翼气动特性不会产生影响。

4 结论
本文基于不同密度网格模型，采用分步优化策略，先通

过反向迭代法得到初始型架外形，然后以其外形下的精细

网格模型进行结构强度优化设计，将其优化结果映射至自

然网格模型，基于自然网格模型完成型架外形的变形优化，

研究结论如下：

（1）基于不同网格模型的分布优化策略，既能满足强

度优化的网格量级要求，得到满足强度要求的最轻结构质

量，又能避免因网格数量过多，造成变形迭代收敛困难。

（2）在初始型架外形确定阶段，结构反向迭代修正设

计能够快速得到收敛的型架外形，并且该型架外形变形后

的气动特性与理想巡航外形保持一致。

（3）通过精细网格模型的设计，采用大规模变量的优

化，更能减轻结构质量，单个机翼结构质量减小了8.04%。

（4）基于等参元逆变换的网格变量映射方法能够将精

细网格模型的厚度变量映射至自然网格模型，但由于复合

材料铺层的特殊性，还需对铺层角度进行处理，映射后，整

个机翼结构质量的变化约为0.6%，厚度映射较为准确。

（5）满足2.5g载荷设计的型架外形在1g载荷下无法变

形至理想巡航外形，通过变形优化设计可以使型架外形变

形回理想巡航外形。最终确定的型架外形变形后与理想巡

图14 精细网格单元厚度变量到自然网格模型的映射结果(单位:mm)

Fig.14 Mapping results of element thickness variable from fine mesh element to natural mesh model

图15 不同外形下的扭转角分布

Fig.15 Torsion angle distribution under different shapes
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航外形的剖面扭转角基本保持一致，最大角度误差为

0.08°。
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Stepwise Optimization Design of Wing Jig Shape Based on Different Grid Models
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Abstract: The jig shape is the actual production shape of the wing. The optimization of structural strength and the

iteration of structural deformation are usually involved in the jig shape structure design. The structural responses

derived from two analysis processes are different, so as the optimal grid model density for the two processes. A multi-

objective optimization based on the same mesh model usually results in that the accuracy is not enough and the

deformation iteration cannot converge. Based on different density grid models, a stepwise optimization strategy is

adopted. First, the initial wing jig shape is obtained by the reverse iteration method. Then, the structural strength is

optimized by using the fine mesh model under the jig shape. The optimization results are mapped to the natural grid

model, and the deformation optimization of the jig shape is completed based on the natural grid model. The final jig

shape can not only meet the strength requirements, but also the twist angle distribution of the wing after deformation

is basically consistent with the ideal shape.

Key Words: jig shape; composite structure optimization; grid variable mapping; genetic algorithm
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