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摘　 要：以阻力发散性能为约束，使用基于离散伴随的梯度类优化设计方法对某远程宽体客机机翼 ／
机身 ／ 平垂尾 ／ 发动机构型进行了气动 ／ 结构的机翼多点精细化设计。 使用 ＤＬＲ⁃Ｆ６ 翼身组合体构型

对建立的气动 ／ 结构耦合数值求解方法进行了验证。 对某远程宽体客机构型进行了气动 ／ 结构机翼优

化设计。 优化结果各设计状态的阻力系数均有所减小，巡航状态阻力系数减小 １３．６７ ｃｏｕｎｔｓ，Ｍａ 为

０．８７的设计状态较 Ｍａ 为 ０．８５ 的设计状态阻力系数差量由 ２８．５２ ｃｏｕｎｔｓ 减至 １８．９８ ｃｏｕｎｔｓ，阻力发散性

能得到明显改善。 将气动 ／ 结构多点优化结果与气动学科巡航单点优化结果和结构学科巡航单点优

化结果进行了对比。 结果表明：相较于单学科单点设计问题，考虑阻力发散特性的气动 ／ 结构多点优

化设计可以充分挖掘构型设计潜力，得到综合性能更好、工程实用性更强的设计结果。
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　 　 大多数的航空公司更倾向于当前飞行器能够以

至多 １％的额外燃油消耗为代价，在比巡航马赫数

更高的飞行马赫数条件下更为快速地完成飞行任

务［１］，这对于提升飞行器的经济性能具有重要意

义。 但自由来流马赫数逐渐提高时，受空气压缩性

影响而产生的强激波会使得飞行器的阻力系数急剧

增大，飞行器的气动性能和安全性能会随之恶化。
针对该问题，有必要对飞行器巡航马赫数附近较宽

速域内的阻力性能进行研究，推迟强激波的产生，即
对飞行器的阻力发散性能进行研究。

为了获得良好的阻力发散特性，使得飞行器在

巡航状态附近较宽的飞行速域内保持良好的气动性

能，国内外的学者在该领域开展了广泛的研究。
Ｋｅｎｗａｙ 等［２］ 对 ＣＲＭ（ｃｏｍｍｏｎ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｍｏｄｅｌ）构型

的单独机翼进行了多点优化，得到了更加稳定的阻

力发散特性。 Ｔａｏ 等［３］使用改进的粒子群优化算法

对某翼身组合体机翼的阻力发散性能进行了优化。
陈迎春等［４］ 综述了中国大型客机空气动力设计过

程，将空气动力设计定位为“突出巡航特性，重视设

计鲁棒性”，对设计鲁棒性、非设计点特性和起飞着

陆性能等提出了明确、周全、具有竞争力的指标。 基

于此思想，韩忠华、薛帮猛和黄江涛等［５⁃７］ 分别利用

代理模型优化方法、遗传优化方法和离散伴随优化

方法对大型宽体客机全机构型的机翼外形开展了包

括阻力发散特性在内的多目标气动优化设计。
然而，考虑到静气动弹性效应的存在，飞行器在

不同设计点下的实际气动外形均有所不同。 如果仅

从气动学科对飞行器的阻力发散特性进行约束，最
终的设计效果会有一定损失。 雷锐午等［８］ 的研究

还指出，相比于“先气动后结构”的串行优化设计方

法，并行气动 ／结构优化设计方法可以在同等阻力水

平前提下获得更高的结构质量收益。 因此，为了得

到工程实用的设计结果，需要考虑静气动弹性影响，
采用并行优化方法同时设计飞行器多状态的气动性

能和结构性能，即对飞行器进行多点气动 ／结构鲁棒

性设计。
相较于单学科单状态问题，考虑静气动弹性影

响的气动 ／结构多点优化问题设计空间增大，设计变
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量增多，计算量加大，对于优化设计方法的设计效率

及鲁棒性提出了较为苛刻的要求。 面对此类问题，
传统的无梯度类优化算法如基于群体智能的进化类

算法等，将会消耗大量计算资源，收敛速度难以满足

设计人员需求。 梯度类算法的显著效率优势使其渐

渐成为此类问题的首要选择。 但对于气动 ／结构优

化设计问题，单次耦合求解计算量较大，使用有限差

分法求解梯度信息会使得计算量随设计变量个数增

加而急剧加大，这对于具有大规模设计变量的优化

问题并不适用。 伴随方程法的出现很好地解决了大

规模设计变量优化中梯度求解效率低的问题，使得

梯度类优化算法真正成为高效实用的方法。 该方法

在 ２０ 世纪 ９０ 年代被 Ｊａｍｅｓｏｎ［９］ 引入飞行器气动外

形优化设计中，而后 Ａｌｏｎｓｏ 和 Ｍａｒｔｉｎｓ 等［１０⁃１１］ 将伴

随方法成功应用于气动 ／结构优化设计中。 白俊强

等［１２］对伴随理论的优化方法在大型民用客机气动

设计中的研究进展进行了详细阐述。
本文以阻力发散性能为约束，使用基于离散伴

随的梯度类优化设计方法对某远程宽体客机机翼 ／
机身 ／平垂尾 ／发动机构型进行了气动 ／结构的机翼

多点精细化设计。 首先基于 ＲＡＮＳ 方程建立了高可

信度的气动 ／结构数值求解方法并对其进行了精度

验证。 而后基于离散伴随方法，以梯度类算法为驱

动，耦合 ＦＦＤ（ ｆｒｅｅ ｆｏｒｍ ｄｅｆｏｒｍ）参数化方法和混合

动网格算法搭建了可处理大规模设计变量及设计约

束的气动 ／结构优化平台。 最终利用该平台对所选

取的研究对象进行了气动 ／结构多点优化设计，希望

能够为大型民机多学科精细化设计提供有价值的技

术和应用参考。

１　 数值求解方法

本文采用基于 ＲＡＮＳ 方程的开源流场求解工具

ＡＤｆｌｏｗ［１３］ 求解气动载荷。 ＣＦＤ（ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ
ｄｙｎａｍｉｃｓ）数值求解过程中采用多块结构网格、ＳＡ
（ｓｐａｌａｒｔ⁃ａｌｌｍａｒａｓ）湍流模型进行全湍模式计算。 该

求解器基于离散伴随方法耦合了自动微分工具，可
高效快捷地提供设计过程中流场变量的梯度信息。

结构变形由开源结构求解器 ＴＡＣＳ［１４］ 求解。
ＴＡＣＳ 包含静力分析、屈曲分析、非线性分析等模

块，其基于二维有限元模型并行求解，可以很快地得

到结构网格单元节点上的位移、应力和应变。 该求

解器同样耦合伴随方法实现了对结构状态变量的梯

度信息的高效求解。
如图 １ 所示，本文使用紧耦合迭代策略，ＣＦＤ 和

ＣＳＭ（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｍｅｃｈａｎｉｃｓ）求解器在单

个时间步内各自独立，依次交替求解，各学科计算在

未收敛之前即进行数据交换。 该方法气动学科与结

构学科可以实时交换数据，求解效率高、精度高、计
算资源消耗相对较少，但气动力和结构变形在还未

收敛时就已经开始数据交换，稳定性可能会受到影

响。 为保证该方法的稳定性，设定单学科计算残差

每降低 １０－１量级后才进行学科数据交换。

图 １　 气动 ／结构迭代流程

在学科模型迭代的过程中， 本文使用 ＲＢＦ
（ｒａｄｉａｌ ｂａｓｉｓ ｆｕｎｃｔｉｏｎ）插值技术［１５］ 进行结构变形与

气动载荷插值，采用虚功原理完成气动载荷数据交

换。 单次迭代数据交换完成之后，采用一种混合动

网格技术［１６］将气动物面网格的变化传递至空间网

格。 该方法将无限插值法与扭转弹簧法结合，基于

分块结构网格的思想，每块结构网格的顶点变形由

弹簧驱动，网格块内部的网格点根据顶点的位移采

用无限插值法逐层插值得到。
为验证所建立的气动 ／结构耦合数值求解方法

的准确性，本文选择 ＤＬＲ⁃Ｆ６ 翼身组合体构型［１７］ 为

测试对象，对比校验该构型在典型试验状态下机翼

后缘展向挠度变形。 试验状态为

Ｍａ ＝ ０．７５， Ｒｅ ＝ ３ × １０６， ＣＬ ＝ ０．５０
　 　 计算过程中使用的气动网格及结构实体模型如

图 ２ 所示。 其中，气动网格量 ５８０ 万，结构有限元模

型包括 ４３ ３８８ 个有限单元及 ３７ ６６５ 个节点，结构材

料使用 ９０ＭｎＶ８ 钢。

图 ２　 计算模型

·２４２·
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考虑到当前气动 ／结构耦合数值求解方法使用

的结构求解器 ＴＡＣＳ 只能处理二维有限元模型，此
次算例验证使用商业软件 ＮＡＳＴＲＡＮ 替代 ＴＡＣＳ 进

行结构实体模型计算分析。 ＴＡＣＳ 求解器自身的精

度已在文献［１４］中进行过验证。 采用 ＮＡＳＴＲＡＮ 进

行气动 ／结构耦合数值求解方法验证，可以在一定程

度上验证本文所采用的耦合策略、数据交换方法和

动网格技术的可行性。
如图 ３ 所示，将当前数值计算结果与文献［１８］

仿真结果和 ＮＡＳＡ ＮＴＦ（ｎａｔｉｏｎａｌ ｔｒａｎｓｏｎｉｃ ｆａｃｉｌｉｔｙ）风
洞试验结果［１９］进行对比。 可以看出，三者的机翼后

缘展向挠度变形分布规律较为接近，这说明当前所

采用的耦合策略、数据交换方法和动网格技术能够

正确反映气动 ／结构耦合效应，具有一定的可信性。
也从侧面说明了本文建立的气动 ／结构耦合数值求

解方法可以为优化设计提供较为可靠的计算结果。

图 ３　 机翼后缘展向挠度变形对比

２　 优化设计方法

本文建立的优化设计平台主要由以下系统构

成：基于 ＮＵＲＢＳ（ｎｏｎ⁃ｕｎｉｆｏｒｍ ｒａｔｉｏｎａｌ Ｂ⁃ｓｐｌｉｎｅｓ）基函

数的 ＦＦＤ 外形参数化［２０］ 模块，混合算法网格变形

模块，气动 ／结构耦合分析模块，伴随方程梯度求解

模块和梯度类优化算法模块。 具体设计流程如图 ４
所示，在进行优化之前，需要事先建立气动学科模

型、结构学科模型，而后在每一轮优化设计中，优化

算法产生设计变量并传递给外形参数化模块。 参数

化模块对当前几何外形进行扰动，产生新的物面网

格，而后动网格模块更新空间网格。 至此气动学科

模型与结构学科模型都得到了更新。 然后进行气

动 ／结构耦合分析，得到所需要的目标函数值。 梯度

求解模块则在收敛解的基础上求解伴随方程，组装

各模块梯度信息，获得目标函数对于设计变量的导

数。 将目标函数值和导数值传递给优化算法后就可

以获得新一轮的设计变量。

图 ４　 优化设计流程

在优化算法模块中，使用 ＳＬＳＱＰ （ ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌ
ｌｅａｓｔ ｓｑｕａｒｅｓ ｑｕａｄｒａｔｉｃ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ）算法［２１］ 更新设

计变量。 在梯度求解模块中，本文采用的学科求解

器 ＡＤｆｌｏｗ 和 ＴＡＣＳ 耦合了离散伴随方法，可以高效

求解各自学科内的梯度信息。 但对于学科间的耦合

梯度信息，需使用自动微分工具处理学科数据交换

代码，然后基于链式法则组装各模块梯度信息。

３　 学科模型前处理

３．１　 气动学科模型

气动学科模型由 ＣＲＭ 构型［１］ 为基准设计得

到，设计状态为

Ｍａ ＝ ０．８５， Ｈ ＝ １１．５ ｋｍ， ＣＬ ＝ ０．４８
　 　 该构型机翼前缘后掠角为 ３５°，展弦比 １０． ５，
ＫＩＮＫ 位置在 ３４． ９％展长处。 设计过程中使用的

ＣＦＤ 网格规模在 １ ２００ 万左右，如图 ５ 所示。

图 ５　 机翼 ／机身 ／平垂尾 ／发动机构型气动网格示意图

·３４２·
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图 ６ａ）展示了基础构型在设计状态下的机翼上

表面压力云图，本文按展向位置等比例选取图中包

括翼根、ＫＩＮＫ 及翼梢在内的 １０ 个翼型控制剖面进

行了手动修型设计，初步调整了各控制剖面的几何

扭转、翼型厚度和翼型压力分布，以保证基础构型机

翼满足初始几何设计约束，如翼型厚度约束和机翼

油箱容积约束等，同时气动性能不会过度恶化。 图

６ｂ）则给出了其中 ４ 个控制剖面的翼型和压力分

布，可以看出所设计的基础构型在设计状态有较好

的气动性能，机翼压力分布形态和激波强度沿展向

位置变化具有典型的超临界特征。

图 ６　 基础构型气动性能

３．２　 结构学科模型

机翼是构型飞行过程中产生升力的主要部件，
为简化设计模型，本文在设计过程中只对机翼进行

了结构布置，计算分析时只考虑该位置的弹性变形，
机身、平垂尾等其余部件保持刚性。

结构学科模型中布置的翼盒结构及其约束如图

７ 所示。 该翼盒结构包括前后翼梁、翼肋、桁条和上

下蒙皮，采用混合方式布置翼肋，中央翼盒顺气流方

向布置翼肋，机身外翼盒垂直于前梁轴线正交布置

翼肋，其中前梁轴线定义为翼根翼梢 ２ 处前梁位置

连线。 中央翼盒属于机身的一部分，用于提供与外

翼的连接，并可以作为整体油箱使用。 为模仿实际

翼盒装夹，在对称面处翼肋施以固支约束，限制各方

向自由度。 翼根处翼肋将其 Ｘ 方向位移及 Ｚ 方向

位移限制为 ０，其余自由度不受限制。

图 ７　 翼盒结构布置

除了翼盒结构质量，设计过程中还考虑了翼盒

燃油质量和发动机质量。 其中，翼盒燃油质量均布

于翼盒下蒙皮上，参考远程宽体客机波音 ７８７ 的飞

行数据［２２］将其设为 ４０ ｔ。 本文所涉及的飞行状态

均在巡航状态附近，设计过程中取燃油使用系数为

０．５。 发动机质量加载至如图 ７ 所示前梁处红色实

线位置，参考 ＧＥ９０ 系列发动机质量，将该部分质量

取为 ８ ｔ。
机翼的所有结构部件，包括翼梁、翼肋、桁条和

蒙皮，均由四节点线性壳单元构建，共 ９３ ９５２ 个有

限单元。 为便于研究，所有结构有限单元均使用高

强度 ２０２４ 硬铝合金进行计算分析。

４　 机翼气动 ／结构多点设计

本文主要对构型机翼的巡航性能及阻力发散性

能进行设计。 如表 １ 所示，在巡航马赫数附近选取

３ 个设计状态，通过多点多目标优化设计保证设计

结果鲁棒性。 所有设计状态构型飞行高度均

为１１．５ ｋｍ。
表 １　 设计状态

设计状态 Ｍａ ＣＬ

Ａ ０．８３ ０．４８
Ｂ（巡航） ０．８５ ０．４８

Ｃ ０．８７ ０．４８

·４４２·



第 ２ 期 张煜，等：考虑阻力发散约束的机翼气动 ／结构多点优化设计

４．１　 设计目标

气动学科优化目标为减小各设计状态的阻力系

数 ＣＤｉ，结构学科优化目标为减小翼盒结构质量Ｍ。
受 ＳＬＳＱＰ 算法限制，使用加权和法将各学科目标函

数转化为一个加权目标函数

ｆ ＝ λ１ × ∑ｗ ｉＣＤｉ
＋ λ２ × Ｍ， ｉ ＝ Ａ，Ｂ，Ｃ

式中， λ１ 和 λ２ 为学科权重系数，本文基于文献［２３］
中对气动 ／ 结构目标函数设定的研究，结合设计需

求，假定气动学科 １ ｃｏｕｎｔ 的阻力收益等同于结构学

科 １００ ｋｇ质量收益，取 λ１ ／ λ２ ＝ １ × １０６；ｗ ｉ 为气动学

科子权重系数，为突出巡航状态减阻效果，将设计状

态 Ａ，Ｂ，Ｃ子权重系数比例ｗＡ ∶ ｗＢ ∶ ｗＣ 取为１ ∶ ３∶ １。
４．２　 设计变量

本文考虑的优化问题的设计变量包括：几何设

计变量、气动设计变量以及结构设计变量。
首先介绍几何设计变量。 使用 ＦＦＤ 参数化方

法将基础构型参数化，建立如图 ８ 所示 ＦＦＤ 控制

框。 机翼控制框（图 ８ 中黄色圆点）共布置 ３００ 个

控制点，用于控制机翼几何型面变化以及几何扭转

角变化，结构模型各部件也会随着机翼几何型面的

变化而变化。 控制点均匀分布在展向 １０ 个控制剖

面，每个控制面上下沿弦向布置 １５ 个控制点，优化

过程中提供控制点 Ｚ 向位移即可改变对应位置机

翼外形。 机翼几何扭转角变化对应沿展向的 １０ 个

控制剖面的扭转角变化，通过绕对应剖面机翼前缘

Ｙ 轴的转动实现。

图 ８　 ＦＦＤ 控制框

平尾控制框（图 ８ 中蓝色圆点）用于控制平尾

整体偏转以实现全机力矩配平。 平尾整体偏转通过

ＦＦＤ 控制框绕给定转轴（图 ８ 中红色实线）旋转实

现，其中给定转轴定义参考实际飞机平尾偏转，取为

平尾翼根和翼梢 ４０％弦向位置连线。 设计时只考

虑构型巡航状态 Ｂ 的力矩配平。
机身控制框、垂尾控制框和发动机控制框用于

与机翼控制框和平尾控制框对接，从而在优化设计

过程中保证各部件交接位置处原有几何连续性。
最终几何设计变量包括 ３００ 个机翼 ＦＦＤ 控制

点 Ｚ 向位移变量 Ｚｗｉｎｇ，１０ 个机翼几何扭转角变量

φｗｉｎｇ和 １ 个平尾扭转角变量 φｔａｉｌ。
气动设计变量包括 ３ 个设计状态的来流迎角

αｉ，优化时为保证设计状态不发生变化，需要不断调

整来流迎角以满足定升力约束。
结构设计变量为各部件有限单元厚度 Ｔｗｉｎｇ，其

中，每个翼肋的厚度作为一个设计变量，每个桁条的

厚度作为一个设计变量，前后梁每相邻 ２ 个翼肋之

间部分的厚度作为一个设计变量，蒙皮被翼肋和桁

条相互交替划分为多块，每块蒙皮的厚度作为一个

设计变量。 最终结构设计变量包括 ４５ 个翼肋厚度

变量，４４ 个前梁厚度变量，４１ 个后梁厚度变量，４０
个桁条厚度变量以及 ９７４ 个蒙皮厚度变量，共计

１ １４４个设计变量，如图 ９ 所示，图中每个颜色不同

的区域厚度即为一个结构设计变量。

图 ９　 结构设计变量示意图

４．３　 设计约束

本文考虑的优化问题的设计约束包括：几何设

计约束、气动设计约束以及结构设计约束。
几何设计约束包括机翼厚度约束和控制剖面的

前后缘约束。 设计过程中为保证机翼装载空间不减

小，必须对机翼厚度进行约束。 在设计过程中加入

了 ２５０ 个厚度约束，均匀分布在沿机翼展向的 １０ 个

控制剖面，每个剖面沿弦向均布 ２５ 个，限制每一个

约束处的相对厚度 Ｔｉ 始终不小于基础构型初始厚

度 Ｔｉ０。 同时为保证机翼 ＦＦＤ 控制点 Ｚ 向位移变化
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引起的物面变化不会改变当地机翼几何扭转角，使
得 ＦＦＤ 控制点设计变量 Ｚｗｉｎｇ与几何扭转角设计变

量 φｗｉｎｇ相互独立，在机翼每个控制剖面加入前后缘

约束，约束前后缘控制点 Ｚ 向位移扰动量大小相

等，方向相反。
气动设计约束包括 ３ 个设计状态的定升力约束

以及巡航状态的力矩配平约束。 此外，本文将阻力

发散性能指标作为气动设计约束引入优化问题中。
实际工程中一种较为常用的判断阻力发散特性好坏

的方法是：在固定巡航升力系数的前提下，马赫数较

巡航状态马赫数增加 ０．０２ 时，其阻力系数差量是否

小于 ２０ ｃｏｕｎｔｓ（１ ｃｏｕｎｔ ＝ １０－４），若小于，则当前构型

具有较为良好的阻力发散特性。 依据此种方法，并
尝试进一步挖掘构型阻力发散性能潜力，本文约束

巡航状态 Ｂ 与高马赫数计算状态 Ｃ 之间的阻力系

数差量不大于 １９ ｃｏｕｎｔｓ。
结构设计约束为结构模型的 ９３ ９５２ 个有限单

元的屈服强度约束。 为保证设计过程中材料不发生

损毁，优化过程中约束所有有限单元的屈服应力 σｙｋ

小于所使用材料 ２０２４ 硬铝合金的屈服强度极限

σｙ，２０２４，如下式所示

ｇｋ ＝ ｎ ×
σｙｋ

σｙ，２０２４
≤ １．０， ｋ ＝ １， ２， …， ９３ ９５２

σｙ，２０２４ ＝ ２．７５ × １０８ Ｐａ

式中：ｎ 为安全系数，对于本文所使用的 ２０２４ 硬铝

合金，其极限强度与屈服强度之比约为 １．５，故设计

过程中取安全系数 ｎ 为 １．５。 同时考虑到实际飞行

器结构要求能够承受极限过载 ２．５ｇ 状态下载荷，设
计过程中判断屈服应力是否满足约束时，统一将应

力值放大 ２．５ 倍。
结构设计约束要求在不同计算状态下均满足屈

服强度要求，故最终会增加 ９３ ９５２×３ 个约束。 为提

高设计效率，利用 Ｋｒｅｉｓｓｅｌｍｅｉｅｒ⁃Ｓｔｅｉｎｈａｕｓｅｒ（ＫＳ）凝

聚函数［２４］将每个设计状态下翼肋所有结构设计约

束、翼梁所有设计约束、桁条和蒙皮所有设计约束各

自聚合，得到 ９ 个结构屈服强度约束函数 ＫＳｉ，ｒｉｂｓ、
ＫＳｉ，ｓｐａｒｓ和 ＫＳｉ，ｓｔｒｉｎｇｅｒｓ ＆ ｓｋｉｎｓ。 凝聚函数方法通过构造光

滑函数一致逼近最大值函数，将大规模的设计约束

凝聚为一个或多个函数，可有效降低算法寻优工

作量。
４．４　 优化模型

考虑前述所有设计目标、设计变量和设计约束，
最终优化模型如表 ２ 所示。 当前优化问题共包括

１ 个加权目标函数、１ ４５８ 个设计变量、２８４ 个设计约

束。 对于传统的进化类优化方法或基于有限差分的

梯度类算法来说，这样的气动 ／结构多点优化设计问

题是一个不小的挑战。

表 ２　 优化模型

设计目标 ／设计变量 ／设计约束　 　 　 函数描述 数量

ｍｉｎｉｍｉｚｅ λ１×∑ ｗｉ ＣＤｉ＋λ２×Ｍ， ｉ＝Ａ，Ｂ，Ｃ 学科目标函数加权和 １
ｗｉｔｈ ｒｅｓｐｅｃｔ ｔｏ Ｚｗｉｎｇ ＦＦＤ 控制点的 Ｚ 向位移 ３００

φｗｉｎｇ 机翼几何扭转角 １０
φｔａｉｌ 平尾扭转角 １
αｉ， ｉ＝Ａ，Ｂ，Ｃ 来流迎角 ３
Ｔｗｉｎｇ 各部件有限单元厚度 １ １４４

ｓｕｂｊｅｃｔ ｔｏ Ｔｊ≥Ｔｊ０， ｊ＝ １， ２， …， ２５０ 机翼厚度约束 ２５０
ΔＺＬＥ ／ ＴＥ， ｕｐｐｅｒ ＝ －ΔＺＬＥ ／ ＴＥ， ｌｏｗｅｒ 机翼前后缘约束 ２０
ＣＬｉ ＝ ０．４８， ｉ＝Ａ，Ｂ，Ｃ 定升力系数 ３
ＣＭｙ，Ｂ ＝ ０ 巡航状态力矩配平约束 １
ＣＤ， Ｃ－ＣＤ， Ｂ ≤１９ ｃｏｕｎｔｓ 阻力发散约束 １

２．５ ＫＳｉ，ｒｉｂｓ≤１．０ 翼肋结构屈服强度约束 ３
２．５ ＫＳｉ，ｓｐａｒｓ≤１．０ 翼梁结构屈服强度约束 ３
２．５ ＫＳｉ，ｓｔｒｉｎｇｅｒｓ ＆ ｓｋｉｎｓ≤１．０ 桁条和蒙皮结构屈服强度约束 ３

４．５　 设计结果

使用国家超级计算天津中心主频为 ２．９３ ＧＨｚ
的 ５６０ 个计算核心对该远程宽体客机构型进行了优

化，前后耗时约两周。 同时，为了对比机翼气动 ／结
构多点优化性能，文中额外加入了气动学科巡航单

点优化算例和结构学科巡航单点优化算例。 其中，
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气动学科单点优化以巡航阻力系数为优化目标，不
考虑结构有限元厚度变量、结构屈服强度约束和阻

力发散约束，基于气动求解器 ＡＤｆｌｏｗ 对该构型气动

外形进行了优化；结构学科单点优化以结构质量为

优化目标，仅考虑结构有限元厚度变量和结构屈服

强度约束，以初始构型巡航气动力为外载荷，基于结

构求解器 ＴＡＣＳ 对该构型结构尺寸进行了优化。
基础构型、气动学科巡航单点优化结果与气动 ／

结构多点优化结果的气动力系数对比如表 ３ 所示。

在满足各计算状态定升力约束以及巡航状态力矩自

配平约束的前提下，气动 ／结构多点优化构型在低马

赫数状态 Ａ 的阻力系数减小 １．７５ ｃｏｕｎｔｓ，巡航状态

Ｂ 的阻力系数减小 １３．６７ ｃｏｕｎｔｓ，高马赫数状态 Ｃ 的

阻力系数减小 ２３．２１ ｃｏｕｎｔｓ，各状态升阻性能均有所

提升。 气动单点优化构型虽然在巡航性能上略优于

多点优化构型，但在非设计点阻力性能恶化，构型鲁

棒性减弱。

表 ３　 气动力系数对比

构型 Ｍａ α ／ （°） ＣＬ ＣＤ ／ １０
－４ ＣＭｙ Ｌ ／ Ｄ

基础构型

０．８３ ２．２２ ０．４８ ２４９．２９ －０．０６０ ７２ １９．２５

０．８５ ２．０３ ０．４８ ２５５．５３ －０．０６２ ５３ １８．７８

０．８７ １．９３ ０．４８ ２８４．０５ －０．０６２ ３３ １６．９０

气动单点优化

０．８３ ２．７１ ０．４８ ２５０．４１ ０．０００ １３ １９．１７

０．８５ ２．４７ ０．４８ ２４１．１７ ０．０００ ０７ １９．９０

０．８７ ２．５０ ０．４８ ２９０．０６ ０．０００ ２９ １６．５５

气动 ／结构

多点优化

０．８３ ２．９４ ０．４８ ２４７．５４ －０．０００ ０５ １９．３９

０．８５ ２．７８ ０．４８ ２４１．８６ ０．０００ １０ １９．８５

０．８７ ２．６５ ０．４８ ２６０．８４ ０．００１ １１ １８．４０

　 　 进一步对比构型阻力发散特性，图 １０ 给出了各

构型阻力系数随马赫数变化曲线。 优化后，气动 ／结
构多点优化构型 ０．８７Ｍａ 较 ０．８５Ｍａ 阻力系数差量由

２８．５２ ｃｏｕｎｔｓ 减小至 １８．９８ ｃｏｕｎｔｓ，满足优化问题设

置的阻力差量不大于 １９ ｃｏｕｎｔｓ 的约束，构型阻力发

散特性得到改善。 气动单点优化构型 ０．８７Ｍａ 的阻

力系数急剧增加，与巡航状态的阻力差量增至

图 １０　 阻力系数随马赫数变化曲线

４８．８９ ｃｏｕｎｔｓ，阻力发散性能变差。 这说明大型客机

空气动力设计过程中需要综合考虑构型包括巡航状

态在内的多个设计状态的气动性能，单点设计虽然

可以在单一设计状态下获得较优性能，但其他设计

状态的气动性能可能会因此恶化。
基础构型与气动 ／结构多点优化构型巡航状态

气动性能的详细对比如图 １１ 所示。 图中从上至下、
从左至右依次展示了两构型之间的气动力系数、上
表面压力云图、激波区域、机翼展向载荷、机翼几何

扭转角分布、机翼展向厚度分布、各剖面翼型和对应

压力分布。 可以看出，在满足机翼厚度约束的前提

下，优化构型激波区域大幅减小，机翼上表面等压线

近似平行分布，激波阻力明显减少。 对比各展向站

位压力分布及翼型几何，优化构型各剖面翼型上翼

面更加平坦，压力恢复均匀，部分翼型后缘弯度减

少，机翼后加载也随之减小，为弥补部分升力损失，
优化构型增加了机翼的前缘头部压力峰值。

·７４２·
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图 １１　 气动 ／结构多点优化前后巡航状态气动性能对比

　 　 另一方面，为减小诱导阻力，使机翼展向载荷分

布趋于最佳环量分布，优化后构型机翼载荷外移，而
外翼载荷的增加，造成了外翼展向挠度变形增大，外
翼各展向站位翼型相对位置发生较大变化。 受气动

弹性变形的影响，机翼各站位几何负扭转均有所增

加，外翼由于载荷外移，这种变化更为明显。 为了满

足定升力约束，弥补机翼几何负扭转增加造成的升

力损失，构型在各计算状态下来流迎角均有所增加。
对比各构型各计算状态来流迎角，如表 ３ 所示，多点

构型最大增量为 ０．７５°，位于巡航状态。 单点优化构

型各计算状态下的来流迎角也有所增加，但巡航状

态的来流迎角增量仅为 ０．４４°。 这说明设计过程中

气动弹性变形的存在会驱使飞行状态的来流迎角增

加以弥补后掠翼几何负扭转增加造成的升力损失。

·８４２·
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如果需要维持与基础构型相当的来流迎角，后续设

计过程中可调整机翼安装角或加入迎角约束对当前

构型重新进行优化。
图 １２ 给出了 ３ 个计算状态下气动 ／结构多点优

化构型部分剖面的压力系数分布对比。 本文给予了

巡航状态 Ｂ 较大的子权重系数，设计过程中优化算

法更倾向于提升 Ｂ 状态的气动性能。 故相较于其

他计算状态，Ｂ 状态气动性能提升较为明显，展向各

站位压力分布不存在较大逆压梯度。 而低马赫数计

算状态 Ａ 的中、外翼部分区域前缘出现较大逆压梯

度，高马赫数计算状态 Ｃ 的大逆压梯度则出现在后

缘，这说明该优化构型在 Ａ 和 Ｃ 状态下仍有较大减

阻潜力。 但对于多点鲁棒性优化设计，要求每个设

计状态的机翼压力分布均光滑过渡以获得最优气动

性能是较为困难的，实际设计过程中需要设计人员

对各状态性能进行权衡取舍。

图 １２　 ３ 个计算状态下气动 ／结构多点优化构型部分剖面的压力系数分布对比

　 　 气动单点优化构型与气动 ／结构多点优化构型

巡航状态的部分气动性能对比如图 １３ 所示。 图中

展示了两构型之间的气动力系数、上表面压力云图

和部分典型剖面的翼型几何及压力分布。 这两构型

巡航状态的气动性能相近，各位置激波强度较基础

构型均得到减弱，中翼段基本无激波。 气动单点优

化构型内翼段前缘峰值略低，外翼段激波位置相对

靠前。

图 １３　 气动单点优化构型与气动 ／结构多点优化构型巡航状态的部分气动性能对比

　 　 图 １４ 给出了结构单点优化结果与气动 ／结构多

点优化结果的结构有限元模型厚度分布对比。 在满

足所有结构屈服强度约束的前提下，结构单点优化

构型的结构质量为 １３ ９０４．０４ ｋｇ，气动 ／结构多点优

化构型的结构质量为 １６ ８４０．５５ ｋｇ，二者质量相差

２ ９３６．５１ ｋｇ。 虽然气动 ／结构优化构型巡航状态的

激波强度得到有效减弱，机翼应力集中区域减小，但
在低马赫数状态 Ａ 和高马赫数状态 Ｃ 下机翼前后

·９４２·
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缘出现的大逆压梯度区域对翼盒结构提出了新的强

度要求。 此外，优化构型各状态机翼压力分布前缘

头部峰值的提高也增加了机翼前缘的应力值。 在这

些因素综合影响下，气动 ／结构多点优化构型的翼盒

结构弦向中部高厚度区域向前后缘延伸，机翼质量

增加，结构鲁棒性增强。

图 １４　 结构单点优化构型与气动 ／结构多点优化构型的

结构有限元模型厚度分布对比

５　 结　 论

本文以阻力发散性能为约束指标，使用基于离

散伴随的梯度类优化设计方法对某远程宽体客机机

翼 ／机身 ／平垂尾 ／发动机构型进行了气动 ／结构的机

翼多点精细化设计。
１） 利用 ＤＬＲ⁃Ｆ６ 翼身组合体构型对建立的气

动 ／结构耦合数值求解方法进行了验证。 结果表明

该数值求解方法能够正确反映气动 ／结构耦合效应，
可以为优化设计提供较为可靠的计算结果。

　 　 ２） 优化结果各设计状态的阻力系数均有所减

小，巡航状态阻力系数减小 １３．６７ ｃｏｕｎｔｓ，０．８７Ｍａ 设

计状态较 ０．８５Ｍａ 设计状态阻力系数差量由 ２８．５２
ｃｏｕｎｔｓ 减至 １８．９８ ｃｏｕｎｔｓ，飞行器阻力发散性能得到

改善。 其结构质量与结构巡航单点优化设计结果相

比增加了 ２ ９３６．５１ ｋｇ，机翼弦向中部高厚度区域向

前后缘延伸，结构鲁棒性增强。
３） 结构变形的存在导致后掠翼各位置出现几

何负扭转，尤其是外翼段，进而驱使各飞行状态来流

迎角增加以弥补升力损失。 考虑气动 ／结构多学科

的优化设计方法可预先加入安装角设计变量或来流

迎角设计约束来维持与基础构型相当的来流迎角。
４） 多个设计状态的气动载荷会对结构模型的

不同区域提出不同的强度要求。 综合考虑构型包括

巡航状态在内的多个设计状态的气动载荷可以使得

结构模型各部件强度提高，鲁棒性增强，但结构质量

会增加。
５） 相较于单学科单点设计问题，考虑阻力发散

特性的气动 ／结构多点优化设计可以充分挖掘构型

设计潜力，得到综合性能更好、工程实用性更强的设

计结果。
６） 为减少问题复杂度，本文对结构学科模型进

行了一定简化，仅对结构模型各部件的尺寸进行了

优化。 可以推论，结构学科仍然有较大的优化潜力，
如果使用复合材料或结构拓扑优化等其他先进技

术，可使得飞行器的综合性能获得进一步的提升。
致谢　 本文在研究过程中得到了商飞上海飞机

设计研究院张淼、马涂亮等同志的指导和大力支持，
在此表示衷心感谢。

参考文献：

［１］　 ＶＡＳＳＢＥＲＧ Ｊ， ＤＥＨＡＡＮ Ｍ， ＲＩＶＥＲＳ Ｍ， ｅｔ ａｌ． Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ ａ ｃｏｍｍｏｎ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ａｐｐｌｉｅｄ ＣＦＤ ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ ｓｔｕｄｉｅｓ
［Ｃ］∥２６ｔｈ ＡＩＡＡ Ａｐｐｌｉｅｄ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， Ｈｏｎｏｌｕｌｕ， Ｈａｗａｉｉ， ２００８

［２］　 ＫＥＮＷＡＹ Ｇ Ｋ Ｗ， ＭＡＲＴＩＮＳ Ｊ Ｒ Ｒ Ａ． Ｍｕｌｔｉｐｏｉｎｔ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｓｈａｐｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｍｍｏｎ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｍｏｄｅｌ
ｗｉｎｇ［Ｊ］． ＡＩＡＡ Ｊｏｕｒｎａｌ， ２０１６， ５４（１）： １１３⁃１２８

［３］　 ＴＡＯ Ｊ， ＳＵＮ Ｇ， ＷＡＮＧ Ｘ Ｙ， ｅｔ ａｌ． Ｒｏｂｕｓｔ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｆｏｒ ａ ｗｉｎｇ ａｔ ｄｒａｇ ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｂａｓｅｄ ｏｎ ａｎ ｉｍｐｒｏｖｅｄ ＰＳＯ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］． Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１９， ９２： ６５３⁃６６７

［４］　 陈迎春，张美红，张淼，等． 大型客机气动设计综述［Ｊ］． 航空学报， ２０１９， ４０（１）： ３５⁃５１
ＣＨＥＮ Ｙｉｎｇｃｈｕｎ， ＺＨＡＮＧ Ｍｅｉｈｏｎｇ， ＺＨＡＮＧ Ｍｉａｏ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅｖｉｅｗ ｏｆ ｌａｒｇｅ ｃｉｖｉｌ ａｉｒｃｒａｆｔ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉ⁃
ｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１９， ４０（１）： ３５⁃５１ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５］　 韩忠华，张瑜，许晨舟，等． 基于代理模型的大型民机机翼气动优化设计［Ｊ］． 航空学报， ２０１９， ４０（１）： １５５⁃１７０
ＨＡＮ Ｚｈｏｎｇｈｕａ， ＺＨＡＮＧ Ｙｕ， ＸＵ Ｃｈｅｎｚｈｏｕ， ｅｔ ａｌ． Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｓｈａｐｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ ｌａｒｇｅ ｔｒａｎｓｐｏｒｔ ａｉｒｃｒａｆｔ ｗｉｎｇｓ ｕｓｉｎｇ ｓｕｒｒｏ⁃
ｇａｔｅ⁃ｂａｓｅｄ ａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１９， ４０（１）： １５５⁃１７０ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

·０５２·



第 ２ 期 张煜，等：考虑阻力发散约束的机翼气动 ／结构多点优化设计

［６］　 薛帮猛，张文升，孙学卫，等． 动力干扰下宽体客机机翼多目标优化设计［Ｊ］． 航空学报， ２０１９， ４０（２）： ６３⁃７３
ＸＵＥ Ｂａｎｇｍｅｎｇ， ＺＨＡＮＧ Ｗｅｎｓｈｅｎｇ， ＳＵＮ Ｘｕｅｗｅｉ， ｅｔ ａｌ． Ｍｕｌｔｉ⁃ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ ｗｉｎｇ ｓｈａｐｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｆｏｒ ａ ｗｉｄｅ⁃ｂｏｄｙ ｃｉｖｉｌ ａｉｒｃｒａｆｔ
ｉｎ ｗｉｎｇ⁃ｂｏｄｙ⁃ｐｙｌｏｎ⁃ｐｏｗｅｒｅｄ ｎａｃｅｌｌｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１９， ４０（２）： ６３⁃７３ （ ｉｎ Ｃｈｉ⁃
ｎｅｓｅ）

［７］　 黄江涛，高正红，余婧，等． 大型民用飞机气动外形典型综合设计方法［Ｊ］． 航空学报， ２０１９， ４０（２）： ５２⁃６２
ＨＵＡＮＧ Ｊｉａｎｇｔａｏ， ＧＡＯ Ｚｈｅｎｇｈｏｎｇ， ＹＵ Ｊｉｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ａ ｔｙｐｉｃａｌ ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ｄｅｓｉｇｎ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｓｈａｐｅ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ
ｌａｒｇｅ ｃｉｖｉｌ ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１９， ４０（２）： ５２⁃６２ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［８］　 雷锐午，白俊强，许丹阳，等． 基于耦合伴随方法的串 ／并行气动结构优化设计对比［ Ｊ］． 航空动力学报， ２０１９， ３４（５）：
１０３６⁃１０４９
ＬＥＩ Ｒｕｉｗｕ， ＢＡＩ Ｊｕｎｑｉａｎｇ， ＸＵ Ｄａｎｙａｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｓｐｅｃｉａｌｉｔｙ ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ ｏｆ ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌ ａｎｄ ｃｏｎｃｕｒｒｅｎｔ ａｅｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ｂａｓｅｄ ｏｎ ｃｏｕｐｌｅｄ ａｄｊｏｉｎｔ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｐｏｗｅｒ， ２０１９， ３４（５）： １０３６⁃１０４９ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［９］　 ＪＡＭＥＳＯＮ Ａ． Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｄｅｓｉｇｎ ｖｉａ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃ Ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ， １９８８， ３（３）： ２３３⁃２６０
［１０］ ＡＬＯＮＳＯ Ｊ， ＬＥＧＲＥＳＬＥＹ Ｐ， ＶＡＮ ＤＥＲ ＷＥＩＤＥ Ｅ， ｅｔ ａｌ． ｐｙＭＤＯ： ａ ｆｒａｍｅｗｏｒｋ ｆｏｒ ｈｉｇｈ⁃ｆｉｄｅｌｉｔｙ ｍｕｌｔｉ⁃ｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

［Ｃ］∥１０ｔｈ ＡＩＡＡ ／ ＩＳＳＭＯ Ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ Ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， Ａｌｂａｎｙ， Ｎｅｗ Ｙｏｒｋ， ２００４
［１１］ ＭＡＲＴＩＮＳ Ｊ Ｒ Ｒ Ａ， ＡＬＯＮＳＯ Ｊ Ｊ， ＲＥＵＴＨＥＲ Ｊ Ｊ． Ｈｉｇｈ⁃ｆｉｄｅｌｉｔｙ ａｅｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｅｓｉｇｎ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ ａ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｂｕｓｉｎｅｓｓ ｊｅｔ

［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｉｒｃｒａｆｔ， ２００４， ４１（３）： ５２３⁃５３０
［１２］ 白俊强，雷锐午，杨体浩，等． 基于伴随理论的大型客机气动优化设计研究进展［Ｊ］． 航空学报， ２０１９， ４０（１）： １０３⁃１２０

ＢＡＩ Ｊｕｎｑｉａｎｇ， ＬＥＩ Ｒｕｉｗｕ， ＹＡＮＧ Ｔｉｈａｏ， ｅｔ ａｌ． Ｔｈｅ ｒｅｃｅｎｔ ｐｒｏｇｒｅｓｓ ｏｆ ａｄｊｏｉｎｔ⁃ｂａｓｅｄ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｄｅｓｉｇｎ ｆｏｒ ｌａｒｇｅ
ｃｉｖｉｌ ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１９， ４０（１）： １０３⁃１２０ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］ ＭＡＤＥＲ Ｃ Ａ， ＫＥＮＷＡＹ Ｇ Ｋ Ｗ， ＹＩＬＤＩＲＩＭ Ａ， ｅｔ ａｌ． ＡＤｆｌｏｗ： ａｎ ｏｐｅｎ⁃ｓｏｕｒｃｅ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃｓ ｓｏｌｖｅｒ ｆｏｒ ａｅｒｏｄｙ⁃
ｎａｍｉｃ ａｎｄ ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｓｙｓｔｅｍｓ， ２０２０， １７（９）： ５０８⁃５２７

［１４］ ＫＥＮＮＥＤＹ Ｇ Ｊ Ｋ， ＭＡＲＴＩＮＳ Ｊ Ｒ Ｒ Ａ． Ａ ｐａｒａｌｌｅｌ ｆｉｎｉｔｅ⁃ｅｌｅｍｅｎｔ ｆｒａｍｅｗｏｒｋ ｆｏｒ ｌａｒｇｅ⁃ｓｃａｌｅ ｇｒａｄｉｅｎｔ⁃ｂａｓｅｄ ｄｅｓｉｇｎ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ
ｈｉｇｈ⁃ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｊ］． Ｆｉｎｉｔｅ Ｅｌｅｍｅｎｔｓ ｉｎ Ａｎａｌｙｓｉｓ ＆ Ｄｅｓｉｇｎ， ２０１４， ８７： ５６⁃７３

［１５］ 刘艳，白俊强，华俊，等． 基于 ＲＢＦ 插值技术的 ＣＦＤ ／ ＣＳＤ 非线性耦合分析方法研究［Ｊ］． 计算力学学报， ２０１４， ３１（１）：
１２０⁃１２７
ＬＩＵ Ｙａｎ， ＢＡＩ Ｊｕｎｑｉａｎｇ， ＨＵＡ Ｊｕｎ， ｅｔ ａｌ． Ａ ａｐｐｒｏａｃｈ ｔｏ ＣＦＤ ／ ＣＳＤ ｎｏｎ⁃ｌｉｎｅａｒ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｂａｓｅｄ ｏｎ ＲＢＦ ｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ
［Ｊ］． Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， ２０１４， ３１（１）： １２０⁃１２７ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１６］ 张兵，韩景龙． 带旋转修正的弹簧⁃ＴＦＩ 混合动网格方法［Ｊ］． 航空学报， ２０１１， ３２（１０）： １８１５⁃１８２３
ＺＨＡＮＧ Ｂｉｎｇ， ＨＡＮ Ｊｉｎｇｌｏｎｇ． Ｓｐｒｉｎｇ⁃ＴＦＩ ｈｙｂｒｉｄ ｄｙｎａｍｉｃ ｍｅｓｈ ｍｅｔｈｏｄ ｗｉｔｈ ｒｏｔａｔｉｏｎ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏ⁃
ｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１１， ３２（１０）： １８１５⁃１８２３ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１７］ ＬＡＦＬＩＮ Ｋ Ｒ， ＢＲＯＤＥＲＳＥＮ Ｏ， ＲＡＫＯＷＩＴＺ Ｍ， ｅｔ ａｌ． Ｓｕｍｍａｒｙ ｏｆ ｄａｔａ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ｓｅｃｏｎｄ ＡＩＡＡ ＣＦＤ ｄｒａｇ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｗｏｒｋｓｈｏｐ
（Ｉｎｖｉｔｅｄ）［Ｃ］∥４２ｎｄ ＡＩＡＡ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ Ｍｅｅｔｉｎｇ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔ， Ｒｅｎｏ， Ｎｅｖａｄａ， ２００４

［１８］ ＫＥＹＥ Ｓ， ＲＵＤＮＩＫ Ｒ． Ａｅｒｏ⁃ｅｌａｓｔｉｃ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ＤＬＲ′ｓ Ｆ６ ｔｒａｎｓｐｏｒｔ ａｉｒｃｒａｆｔ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｔｏ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｄａｔａ
［Ｃ］ ∥ ４７ｔｈ ＡＩＡＡ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ Ｍｅｅｔｉｎｇ Ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ ｔｈｅ Ｎｅｗ Ｈｏｒｉｚｏｎｓ Ｆｏｒｕｍ ａｎｄ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｅｘｐｏｓｉｔｉｏｎ， Ｏｒｌａｎｄｏ，
Ｆｌｏｒｉｄａ， ２００９

［１９］ ＢＵＲＮＥＲ Ａ， ＧＯＡＤ Ｗ， ＭＡＳＳＥＹ Ｅ， ｅｔ ａｌ． Ｗｉｎｇ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ＤＬＲ⁃Ｆ６ ｔｒａｎｓｐｏｒｔ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｅ ｎａｔｉｏｎ⁃
ａｌ ｔｒａｎｓｏｎｉｃ ｆａｃｉｌｉｔｙ（Ｉｎｖｉｔｅｄ）［Ｃ］∥２６ｔｈ ＡＩＡＡ Ａｐｐｌｉｅｄ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， Ｈｏｎｏｌｕｌｕ， Ｈａｗａｉｉ， ２００８

［２０］ 何小龙， 白俊强， 李立， 等． 飞行器圆柱类部件的气动外形参数化方法［ Ｊ］． 西北工业大学学报， ２０１８， ３６（６）：
１０２７⁃１０３６
ＨＥ Ｘｉａｏｌｏｎｇ， ＢＡＩ Ｊｕｎｑｉａｎｇ， ＬＩ Ｌｉ， ｅｔ ａｌ． ＣＹＦＦＤ ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ ｏｆ ａｉｒｃｒａｆｔｓ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， ２０１８， ３６（６）： １０２７⁃１０３６ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２１］ ＫＲＡＦＴ Ｄ． Ａ ｓｏｆｔｗａｒｅ ｐａｃｋａｎｇｅ ｆｏｒ ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌ ｑｕａｄｒａｔｉｃ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ［Ｒ］． Ｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｒｅｐｏｒｔ ＤＦＶＬＲ－ＦＢ ８８－２８， １９８８
［２２］ ＢＯＥＩＮＧ ＣＯＭＭＥＲＣＩＡＬ ＡＩＲＰＬＡＮＥＳ． ７８７ ａｉｒｐｌａｎｅ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｆｏｒ ａｉｒｐｏｒｔ ｐｌａｎｎｉｎｇ［ＥＢ ／ ＯＬ］． （２０１８⁃０３⁃０１）［２０２１⁃０９⁃１５］．

ｈｔｔｐ：∥ｗｗｗ．ｂｏｅｉｎｇ．ｃｏｍ ／ ｒｅｓｏｕｒｃｅｓ ／ ｂｏｅｉｎｇｄｏｔｃｏｍ ／ ｃｏｍｍｅｒｃｉａｌ ／ ａｉｒｐｏｒｔｓ ／ ａｃａｐｓ ／ ７８７．ｐｄｆ
［２３］ ＫＥＮＷＡＹ Ｇ Ｋ Ｗ， ＫＥＮＮＥＤＹ Ｇ Ｊ Ｋ， ＭＡＲＴＩＮＳ Ｊ Ｒ Ｒ Ａ． Ａ ｓｃａｌａｂｌｅ ｐａｒａｌｌｅｌ ａｐｐｒｏａｃｈ ｆｏｒ ｈｉｇｈ⁃ｆｉｄｅｌｉｔｙ ａｅｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ａｎａｌｙｓｉｓ

ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｃ］∥５３ｒｄ ＡＩＡＡ ／ ＡＳＭＥ ／ ＡＳＣＥ ／ ＡＨＳ ／ ＡＳＣ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ Ｄｙｎａｍｉｃｓ ａｎｄ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， Ｈｏｎｏｌｕ⁃
ｌｕ， Ｈａｗａｉｉ， ２０１２

·１５２·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４１ 卷

［２４］ ＲＡＳＰＡＮＴＩ Ｃ Ｇ， ＢＡＮＤＯＮＩ Ｊ Ａ， ＢＩＥＧＬＥＲ Ｌ Ｔ． Ｎｅｗ ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｉｌｉｔｙ ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ ｄｅｓｉｇｎ ｕｎｄｅｒ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ ［ Ｊ］．
Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ ＆ Ｃｈｅｍｉｃａｌ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， ２０００， ２４（９ ／ １０）： ２１９３⁃２２０９

Ｍｕｌｔｉ⁃ｐｏｉｎｔ ａｅｒｏ⁃ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｅｓｉｇｎ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ ｗｉｎｇｓ
ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｄｒａｇ⁃ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

ＺＨＡＮＧ Ｙｕ１， ＢＡＩ Ｊｕｎｑｉａｎｇ１，２， ＱＵ Ｆｅｎｇ１

１．Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２， Ｃｈｉｎａ；
２．Ｕｎｍａｎｎｅｄ Ｓｙｓｔｅｍ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２， Ｃｈｉｎａ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｔｈｅ ｄｒａｇ⁃ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｓ ａ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ， ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｐｒｅｓｅｎｔｓ ａ ｍｕｌｔｉ⁃ｐｏｉｎｔ ａｅｒｏ⁃
ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｅｓｉｇｎ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ ｗｉｎｇｓ ｏｎ ａ ｗｉｎｇ⁃ｂｏｄｙ⁃ｔａｉｌ⁃ｅｎｇｉｎｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｌｏｎｇ⁃ｒａｎｇｅ ｄｕａｌ⁃ａｉｓｌｅ ｃｉｖｉｌ ａｉｒｃｒａｆｔ
ｂｙ ｕｓｉｎｇ ａ ｇｒａｄｉｅｎｔ⁃ｂａｓｅｄ ｍｅｔｈｏｄ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｄｉｓｃｒｅｔｅ ａｄｊｏｉｎｔ ｍｅｔｈｏｄ． Ｆｉｒｓｔｌｙ， ｔｈｅ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｕｐｌｅｄ ａｅｒｏ⁃
ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ａｎａｌｙｓｉｓ ｍｅｔｈｏｄ ｕｓｅｄ ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｗａｓ ｖａｌｉｄａｔｅｄ ｗｉｔｈ ＤＬＲ⁃Ｆ６ ｗｉｎｇ⁃ｂｏｄｙ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ． Ｔｈｅｎ ａ ｗｉｎｇ ａｅｒｏ⁃
ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｅｓｉｇｎ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｂａｓｅｄ ｏｎ ａ ｄｕａｌ⁃ａｉｓｌｅ ｃｉｖｉｌ ａｉｒｃｒａｆｔ ｉｓ ｏｆｆｅｒｅｄ． Ｔｈｅ ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ
ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｉｎ ｅｖｅｒｙ ｓｔａｔｅ ｄｅｃｒｅａｓｅｄ， ｗｈｉｃｈ ｗａｓ ｒｅｄｕｃｅｄ ｂｙ １３．６７ ｃｏｕｎｔｓ ａｔ ｔｈｅ ｃｒｕｉｓｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ， ｔｈｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｉｎ
ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｆｒｏｍ Ｍａｃｈ ０．８５ ｔｏ Ｍａｃｈ ０．８７ ｗａｓ ｄｅｃｒｅａｓｅｄ ｆｒｏｍ ２８．５２ ｃｏｕｎｔｓ ｔｏ １８．９８ ｃｏｕｎｔｓ， ｉｎｄｉｃａｔｉｎｇ ｉｔｓ ｄｒａｇ⁃
ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｈａｓ ｂｅｅｎ ｉｍｐｒｏｖｅｄ ｕｎｄｏｕｂｔｅｄｌｙ． Ｆｉｎａｌｌｙ， ｗｅ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｔｈｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｍｏｎｇ ｔｈｅ ｍｕｌｔｉ⁃
ｐｏｉｎｔ ａｅｒｏ⁃ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ， ｔｈｅ ｓｉｎｇｌｅ⁃ｐｏｉｎｔ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｈｅ ｓｉｎｇｌｅ⁃
ｐｏｉｎｔ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ． Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｐｏｉｎｔ ａｅｒｏ⁃ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｅｓｉｇｎ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｄｒａｇ⁃ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｈａｓ ｇｒｅａｔ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｔｏ ｇａｉｎ ａ ｄｅｓｉｇｎ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｂｅｔｔｅｒ ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅ
ａｎｄ ｐｒａｃｔｉｃａｌ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ａ ｓｉｎｇｌｅ⁃ｐｏｉｎｔ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｉｎ ａ ｓｉｎｇｌｅ ｄｉｓｃｉｐｌｉｎｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｌａｒｇｅ ｃｉｖｉｌ ａｉｒｃｒａｆｔ； ｄｒａｇ⁃ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ； ａｅｒｏ⁃ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｅｓｉｇｎ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ； ｄｉｓｃｒｅｔｅ ａｄｊｏｉｎｔ ｍｅｔｈｏｄ； ｇｒａ⁃
ｄｉｅｎｔ⁃ｂａｓｅｄ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

引用格式：张煜， 白俊强， 屈峰． 考虑阻力发散约束的机翼气动 ／ 结构多点优化设计［ Ｊ］ ． 西北工业大学学报， ２０２３， ４１（２）：
２４１⁃２５２
ＺＨＡＮＧ Ｙｕ， ＢＡＩ Ｊｕｎｑｉａｎｇ， ＱＵ Ｆｅｎｇ． Ｍｕｌｔｉ⁃ｐｏｉｎｔ ａｅｒｏ⁃ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｅｓｉｇｎ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ ｗｉｎｇｓ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｄｒａｇ⁃ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， ２０２３， ４１（２）： ２４１⁃２５２ （ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

©２０２３ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ．

Ｔｈｉｓ ｉｓ ａｎ Ｏｐｅｎ Ａｃｃｅｓｓ ａｒｔｉｃｌｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｒｅａｔｉｖｅ Ｃｏｍｍｏｎｓ Ａｔｔｒｉｂｕｔｉｏｎ Ｌｉｃｅｎｓｅ （ｈｔｔｐ： ／ ／ ｃｒｅａｔｉｖｅｃｏｍｍｏｎｓ．ｏｒｇ ／ ｌｉｃｅｎｓｅｓ ／ ｂｙ ／ ４．０）， ｗｈｉｃｈ
ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．

·２５２·




