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摘　要 : 探索基于近似技术的高亚声速运输机机翼气动/结构多学科设计优化方法 ,建立了基于近似技术

的多学科设计优化框架。气动学科采用全速势方程加黏性修正进行翼身组合体跨声速流动的气动计算 ,结

构学科采用有限元分析方法进行应力与变形计算。采用均匀设计法给出若干样本点 ,分别采用二次响应

面、Kriging模型和径向基神经网络等多种近似技术 ,构造气动学科和结构学科的近似分析模型 ,并对几种

近似模型精度进行了分析和比较。研究发现 , Kriging模型和二次响应面具有几乎等同的较高的近似精度 ,

神经网络的近似精度则较差 ,由于二次响应面计算量更小 ,故最终选定为机翼设计优化的近似方法。以升

阻比和结构重量为目标 ,考虑升力、机翼面积以及应力和应变约束条件 ,对运输机机翼 4个外形参数和 4个

结构参数进行多目标、多约束优化设计。优化后的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。
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Abstract : Multidisciplinary aerodynamic/ st ructural design optimization is carried out for high subsonic t rans2
port wing using approximation technique. The f ramework of Multidisciplinary Design Optimization ( MDO)

based on approximation is presented and analyzed. The aerodynamic performance of wing2body combination in

t ransonic flow is calculated with full2potential equation in conjunction with viscous correction method. St ruc2
tural analysis is performed using finite element method to obtain st ress and st rain characteristics. The span ,

taper ratio , sweep angle and linear twist angle are chosen as design variables that define the aerodynamic con2
figuration of the wing , and another four representing thicknesses of spars and skin are selected as the design

variables for st ructural discipline. Uniform Design method is used to provide sample point s , and approximation

models for aerodynamic and st ructural discipline are const ructed using quadratic response surface method

(RSM) , Kriging model ( KM) and neutral networks (NN) , respectively. The accuracy of each set of approxi2
mations is compared through numerical error analysis. The objective is to investigate whether KM and NN can

const ruct more accurate global approximations than RSM in a real aerospace engineering application and finally

choose that of best accuracy to be used in the present wing design optimization problem. It is found that KM

and RSM have comparative high accuracies and both are more accurate than NN. Multi2objective optimization

for the wing is performed based on RSM , with lif t2to2drag ratio and weight as target s , and with lif t , reference

area , deform and equivalent st ress as const raint s. The optimum wing is proven to have better integrated per2
formance and that the presented method is applicable in engineering for multidisciplinary aerodynamic/ st ructur2
al design optimization of high subsonic t ransport wing.

Key words : aircraf t design ; wing ; multidisciplinary design optimization ; response surface method ; Kriging

model ; neural networks ; high subsonic t ransport

　　统计数据表明 ,世界民机正向超大型和超高 效的方向发展。前不久 ,欧洲空中客车公司成功

推出号称“空中巨无霸”的 A380 超大型客机 ,是

目前世界上最大的商用客机。A380 之所以较各
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型民机在性能上有较大的突破 ,采用先进的多学

科设计优化技术是一个重要原因。在民用飞机需

求旺盛的今天 ,探索有效的民机多学科综合设计

方法具有重要战略意义。机翼是飞机产生升力和

阻力的主要部件 ,对机翼进行多学科综合优化设

计对提高飞机性能具有重要意义。国外在运用多

学科设计优化方法进行机翼气动/结构优化设计

研究方面已有大量研究 : Kim 等[1 ,2 ]用响应面方

法对超声速战斗机机翼外形及翼型进行了气动/

结构一体化设计 , Wakayama 等[3 ]对翼身融合体

进行了多学科优化设计 , Shi 等[4 ]用响应面方法

对 M6机翼结构尺寸进行了气动/结构优化设计。

国内在机翼气动/结构多学科综合优化设计方面

尚属初步研究阶段 ,薛飞等[ 5 ]采用协同优化方法

对简化的机翼进行了气动/结构优化设计 ,气动学

科采用了升力线理论进行气动计算 ,机翼简化为

盒式结构分析。

本文应用二次响应面、Kriging模型和神经网

络近似技术 ,对高亚声速运输机机翼进行了气动/

结构综合优化设计 ,建立了基于近似技术的多学

科设计优化框架。气动学科采用全速势方程加黏

性修正进行翼身融合体的气动计算 ,结构学科采

用 ANSYS软件对机翼结构进行有限元分析。优

化后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。

1　基于近似技术的多学科设计优化框架

工程大系统设计优化过程 ,涉及多个学科 ,

学科间存在复杂耦合权衡关系 ,状态变量与设

计变量的关系往往不能用显式表达出来 ,且学

科分析计算量大。如果各种复杂的学科分析过

程与优化过程嵌套 ,将使设计优化过程更加复

杂 ,甚至无法求解。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、Kriging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。本文主要对基于近似技术

的运输机机翼气动/结构多学科设计优化方法

进行研究 ,建立如图 1 所示多学科设计优化

框架。

图 1　基于近似技术的多学科设计优化框架

Fig1 1　Framework of MDO based on approximations

设计者首先按照总体设计要求确定设计变

量及设计空间 ,确定目标函数和约束条件 ,从而

建立设计优化模型。然后选用某种试验设计方

法在设计空间内安排试验 ,并将样本点提供给

各学科。各学科专家利用各自的精确分析工具

对各样本点进行并行分析 ,学科之间按需要进

行数据交换。分析完成后结果提供给系统设计

专家 ,利用不同近似方法构造各学科近似模型 ,

并进行近似精度分析 ,为每一学科状态量选择

近似精度最高的近似模型。若近似精度满足要

求 ,则用近似模型代替优化模型中原有复杂分

析过程 ,执行系统优化 ,否则增加试验水平数或

试验次数 ,或返回第一步调整设计变量或设计

空间。从图 1 中可以看出 ,基于近似技术的多

学科设计优化框架是一个通用的设计框架 ,它

将具有物理意义的系统优化问题转换为一个只

具有数学意义的优化模型 ,便于模块化编程 ,不

同问题只需更换分析模型 ,对优化模型作简单

修改即可实现。它实现了优化过程与分析过程

分离 ,无需花费大量精力去解决优化软件与分

析软件的集成问题 ,使得系统级设计者可以从

学科分析中脱离出来 ,集中精力进行优化问题

本身的研究 ,而各学科专家只需进行本学科领

域内的分析方法研究。

2　近似技术及近似精度分析

211　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
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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、变量间关系复杂的飞

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、D2Optimal 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。D2Optimal

设计的过程同时也是一个优化过程 ,比较适合于

具有不规则设计空间的问题。正交试验设计利用

正交性来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[6 ]。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。

212　二次响应面、Kriging模型和神经网络近似

技术

　　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。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。将二次响应面模型

的响应量用η表示 ,则

η =β0 + ∑
n

i = 1

βi x i + ∑
n

i = 1

βii x 2
i + ∑

n

1≤i < j≤n

βij x i x j

(1)

式中 : X∈Rn ;β0 ,βi ,βii ,βij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。

Kriging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

y ( x) = f ( x) + Z( x) (2)

式中 : y ( x)为未知的近似模型 ; f ( x)为已知的近

似模型 (通常为多项式模型) ; Z ( x)为均值为零、

方差为σ2、协方差不为零的随机过程。f ( x)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[7 ,8 ] ,而 Z( x)则在全局模型的基础上创建

了局部偏差。

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与通

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

g ( x) = ∑
P

p = 1

λpφp ( x) +θ (3)

式中 :λp 为权系数 ;φp 为高斯条函数 ;θ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。

213　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。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 �e =
1
ne ∑

ne

i = 1
ei 。式中 : ei =

ŷ i - y i

y i
, y i 和 ŷ i 分别为第 i 个样本点对应状态

变量的精确值和近似值 ; ne 为样本点数。

②相对误差标准差σe = ∑
ne

i = 1

( ei - �e) 2 / ne。

3　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10 000 m ,

巡航马赫数为 0176 ,设计起飞总重为 55 t。机翼

采用内外翼布置 ,机翼参考面积为 105 m2 ,机翼

剖面选用超临界翼型 ,内翼长度固定。翼身组合

体外形如图 2所示。

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 1所示。
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图 2　翼身组合体外形

Fig12　Configuration of wing2body combination

表 1　设计变量

Table 1　Design variables

设计变量 下限 上限

展长 B/ m 26 34

尖削比 TR 01 2 01 4

扭转角θ/ (°) - 31 5 - 21 5

前缘后掠角Λ/ (°) 25 35

前梁腹板厚度 TFS/ mm 2 6

后梁腹板厚度 TBS/ mm 2 6

下蒙皮厚度 TLS/ mm 3 7

上蒙皮厚度 TUS/ mm 3 7

采用加权多目标优化法建立式 (4)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/ D0 和 W 0
wing分别代表升阻比和机

翼重量的期望值

min C1
L/ D - L/ D0

L/ D0

2

+ C2
W wing - W 0

wing

W 0
wing

2

s. t . 　L ≥55　　　　　　　 (103 kg)

100 ≤Swing ≤110 ( m2 )

σmax ≤σb (109 Pa)

δmax ≤1 . 5 ( m)

(4)

式中 : C1 , C2 为权系数 (0 ≤C1 , C2 ≤1 , C1 + C2 =

1) ,它们的取值取决于设计者对设计目标的权衡 ,

C1 = 1 时只考虑升阻比目标 , C2 = 1 时只考虑机

翼结构重量目标 ,本文取 C1 = C2 = 015。要求机

翼能提供足够升力 ,机翼最大正应力σmax不超过

许用应力 ,机翼最大变形δmax不超过 115 m ,机翼

面积不偏离参考面积 5 m2。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。

4　机翼气动/结构分析模型

411　气动分析模型

气动学科采用全速势方程加黏性修正的方

法 ,对运输机翼身组合体进行气动力计算。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 ,对这种流动的模拟通

常选用基于雷诺平均 N2S方程的方法。但 N2S

方程数值模拟计算量大 ,计算时间长 ,目前计算

机的发展水平还很难满足 N2S方程气动优化设

计的要求。基于有黏/无黏迭代的方法可以比

较准确的模拟接近分离的附面层流动 ,从而可

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 N2S方程计算结果比较接近 ,而计算效率远

高于 N2S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。对于飞行雷诺数

高、具有中等后掠角的高亚声速运输机来说 ,机

翼表面大部分为紊流附面层 ,因此将转捩点固

定在前缘 5 %处。

412　结构分析模型

本文高亚声速运输机机翼设计为双梁单块式

结构 ,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 [ 2 ,3 ]中也采用

了这种简化方法。为降低分析难度 ,忽略了结

构变形对气动力的影响 ,这在初步设计阶段是

可行的。采用 ANSYS提供的 A PDL 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

参数见表 2。

表 2　铝合金材料及性能

Table 2　Attributes of aluminum alloy

材料 弹性模量/ Pa 泊松比 σb/ Pa

Ly12 72×109 013 01412×109

4　结果及分析

采用均匀设计法对 8个设计变量进行 100次

试验 ,水平数取为 10 ,分别采用二次响应面、

Kriging模型和神经网络近似技术建立升力 ( L ) 、

升阻比 (L/ D) 、机翼面积 ( S ) 、最大应力 (σmax ) 、最

大变形 (δmax )和机翼结构重量 ( W wing )等状态变量

的近似模型。另用均匀设计法给出 45个样本点

用于验证近似模型精度 ,近似精度比较分析如表

3所示。
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表 3　近似模型精度比较分析

Table 3　Precision analysis of approximation models

近似模型 �e σe

RSM 01004 55 01 002 89

L Kriging 01004 41 01 002 92

NN 01038 65 01 028 30

RSM 01005 63 01 004 46

L/ D Kriging 01005 99 01 004 18

NN 01033 81 01 022 77

RSM 01006 84 01 004 47

Swing Kriging 01007 02 01 004 50

NN 01047 34 01 030 48

RSM 01058 97 01 056 98

σmax Kriging 01059 52 01 056 63

NN 01297 14 01 197 14

RSM 01093 56 01 139 95

δmax Kriging 01095 84 01 141 42

NN 01223 26 01 141 77

RSM 01014 70 01 012 04

W wing Kriging 01015 11 01 011 80

NN 01187 73 01 169 35

表中 ,RSM、Kriging和 NN分别代表二次响应

面、Kriging模型和神经网络近似模型。Kriging模

型相关矩阵采用高斯相关函数构造 ,对应相关参数

取为常数。神经网络采用的是 Matlab神经网络工

具箱中的 newgrnn函数。对比表中各状态变量近

似模型精度可以看出 , Kriging模型与响应面的精

度大致相当 ,神经网络的精度较差。虽然神经网络

在理论上具有无限逼近能力 ,但构造较精确的神经

网络近似模型需要大量样本点信息。由于 Kriging

模型计算量较响应面大 ,因此本文选用响应面方法

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相关系数[9 ] 分别为

[01998 9 , 01974 7 , 01989 6 , 01993 5 , 01997 8 ,

01997 6 ] ,精度较高 ,满足工程要求。

在 100个样本点中选择基本满足约束条件的

较好点作为初始设计点 ,采用序列二次规划法 ,得

到最优机翼设计方案。优化结果如表4所示 (表

表 4　优化结果

Table 4　Optimization results

B/ m TR
θ

/ (°)
Λ

/ (°)
TFS

/ mm

TBS

/ mm

TLS

/ mm

初始点 34100 01244 - 21833 29144 31333 31778 61556

最优解 33117 01200 - 31353 29139 21000 21000 41725

TUS

/ mm

L

/ (103 kg)
L/ D

Swing

/ m2

σmax

/ (109 Pa)

δmax

/ m

W wing

/ (103 kg)

初始点 3. 889 60147 28189 11119 01364 1159 3185

最优解 3. 737 55149 28139 11010 01338 1152 3107

近似值 55102 28157 10815 01329 1150 3101

相对误差/ % 0185 0162 1135 2173 1151 2110

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。从优化结果

可以看出 ,在满足约束的条件下 ,最优机翼设计虽

然比初始机翼升阻比降低了 1173 % ,但重量却减

轻了 20126 % ,是一个气动/结构综合性能较好的

设计方案。

图 3　机翼设计优化迭代历史

Fig13　Iteration history of wing optimization

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。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 ,机翼表面

压力分布已接近于理想的等压线平行的分布方

式 ,只有在内外翼接合部还不太理想 ,主要因为未

对翼剖面进行详细设计。

图 4　机翼结构等效应力云图

Fig1 4　Equivalent st ress cloud map of wing

6　结　论

基于响应面、Kriging模型和径向基神经网络

近似技术 ,对高亚声速运输机机翼进行了气动/结

构综合优化设计。设计出的机翼具有较好的气

动/结构综合性能 ,近似模型精度高 ,表明本文方

法对于高亚声速运输机机翼的气动结构优化设计

是可行的。对几种近似技术比较发现 ,对于本文

的设计情况 ,二次响应面和 Kriging 模型具有几

乎等同的较高的近似精度 ,神经网络近似精

度则较差。对几种近似技术的深入比较以及对考
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图 5　机翼压力分布图

Fig1 5　Pressure Dist ribution Map of Wing

虑气动弹性的高亚声速运输机机翼气动/结构综

合优化设计有待进一步研究。
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