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基于耦合伴随方法的串"并行气动结构

优化设计对比
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要!采用
;<,=

方程&线性有限元分析手段&映射点局部插值方法和逆距离动网格技术对气动和结

构之间的耦合现象进行了分析'然后基于气动结构耦合伴随方法%对气动和结构设计变量梯度进行了高效求

解'最后结合自由曲面变形技术&梯度优化方法构建气动结构优化设计框架'选取飞翼布局民用客机开展气

动结构串行与并行优化设计研究'在相同阻力水平的前提下%并行优化结果比串行优化获得了
1>"?

航程收

益和
1>!?

结构质量收益'同时%串行优化设计结果在中翼段上翼面仍然存在明显激波%而并行优化结果呈

现光滑的等间距等压线分布特征'因此并行气动结构优化设计方法可以充分挖掘气动结构耦合下的设计潜

力%更有利于对大柔性气动结构优化设计问题进行研究'
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近年来%航空排放带来的环境污染问题逐年

突出'为了减小航空排放%各国对未来民用飞机

提出了更高的飞行效率和严苛的排放要求)

&

*

'这

些要求使得未来民用飞机的设计难度急剧增加'

然而%随着计算机技术的发展%结合数值分析手段

和优化方法的气动结构优化可以有效地处理该类

问题%并给设计师提供参考%因此在飞行器设计中

扮演着重要的角色%并且一直是多学科优化中的

研究热点'与此同时%在处理气动结构优化设计

问题上%按照设计变量的处理方式%可以将优化设

计流程可以分为两类#串行和并行优化方法)

$

*

'

两种方法均在不同气动结构优化设计问题中得到

了广泛应用'但是国内外并没有文献对两种方法

在高可信度气动结构优化设计问题中的应用前景

进行评估对比研究'

在串行优化流程中%先对飞行器外形进行优

化设计%此时飞行器内部结构参数不变'然后在

气动优化结果基础上%保持气动外形固定%对内部

结构进行优化设计'该方法在工程设计部门以及

学术研究机构较为常见'在工程设计中的典型例

子为#飞机制造商首先通过一系列分析代码进行

气动外形优化'其后%在优化得到的气动外形基

础上%分析对应的气动载荷%以此作为结构优化设

计的输入进行飞行器性能的进一步提升)

!

*

'

;)W*

&

ZI

等)

"0#

*采用该方法进行了气动结构优化

研究%通过将气动结构优化问题进行分级%降低了

优化设计框架构建难度%仍然获得了显著的优化

收益'

与串行优化设计不同%并行优化设计将气动

优化和结构优化集成到同一个层次%同时对气动

和结构进行优化设计'

YW.5

O

和
].5

等)

20:

*通过

低可信度评估手段%搭建了气动结构优化框架%对

机翼气动结构进行了优化设计'与初始构型相

比%取得了显著改进'但是由于评估手段精度有

限%优化设计结果的设计潜力受到一定限制'进

一步%徐兆可等)

1

*采用
CI*EG

方程和精细化有限

元模型结合伴随方法和有限差分技术对三维机翼

进行了气动结构优化设计研究%降低了机翼阻力

和结构质量'

bE5H.

/

和
K7ED

等)

'0&%

*基于并行的

欧拉方程和精细化有限元分析方法对
_;-

!

4)D0

D)5GE8E.G4WD)JE*

"模型进行了气动结构优化设

计'

MG))68

和
MIGJESSE

等)

&&0&$

*基于高可信度的

;<,=

方程和精细化结构有限元分析方法对大

展弦比复合材料机翼和后缘变弯技术进行了气动

结构优化设计研究%并指出高可信度的气动结构

耦合优化设计能够显著减小结构质量以及燃油消

耗%具备较大的应用前景'

以上采用不同优化设计手段的应用实例%展

示了气动结构优化在飞行器设计中的重要性和应

用潜力'但是在复杂的气动结构优化设计问题中

应该采用哪种高可信度优化设计方法'不同优化

设计方法产生的结果存在多大差异以及差异的来

源是一个有待解决的问题'目前并没有公开文献

对两种优化设计流程在高可信度气动结构优化问

题中进行对比确认研究'尤其是当存在气动非线

性现象比如激波&流动分离等'结构的变形会改

变气动外形进一步增强激波和流动分离%从而引

起气动特性&操作性&稳定性的变化%甚至危及到

飞行器的安全性'因此有必要在该类问题中对两

种优化设计方法进行详细研究'同时%对导致两

种方法产生不同结果的来源进行深入分析有助于

对两种方法形成客观和定量的评价'研究结论对

未来先进飞行器的气动结构设计方法有重要

影响'

为了解决该问题%本文首先发展了高可信度

气动结构分析工具%然后推导了气动结构耦合伴

随方程%并采用
[.I880=E7JE*

方法进行求解'最

后构建了高可信度气动结构并行优化设计框架'

采用翼身融合布局飞行器)

&!

*开展气动结构优化

设计研究'该布局在巡航状态存在明显的激波%

并且气动弹性导致的弯扭耦合会使得载荷重新分

布%改变飞机的操纵特性'通过对该布局飞行器

开展串行和并行气动结构优化设计研究%探索高

可信度气动结构优化设计方法在未来非常规布局

飞行器中的应用潜力%并确认不同优化设计方法

导致的结果差异'

:!%&
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并行"串行气动结构优化框架

气动结构优化涉及到多物理场的耦合%其分

析和评估至少需要气动分析方法和结构有限元分

析方法'气动分析方法计算作用在飞行器表面的

气动力'结构有限元分析计算相应气动载荷下结

构的响应'由于结构的响应会影响气动外形%从

而改变作用在结构模型上的载荷'所以气动分析

和结构分析两者紧密耦合'因此在并行与串行气

动结构优化中%需要考虑两者之间的耦合进行气

动性能和结构质量的优化'

图
&

展示了并行气动结构优化流程图'流程

最底层为气动结构耦合分析求解器%通过气动力

!

和结构变形
"

进行传递'在每一轮优化设计

中%气动结构耦合分析均求解至完全收敛'流程

图的顶层为优化算法%选取基于二次序列规划算

法的非线性优化器!

=,cX̀

"

)

&"

*进行气动结构优

化设计'该方法能够处理非线性优化问题中的大

规模约束以及设计变量%在气动和结构优化中得

到了广泛的应用'在流程图中%

#

表示设计变量%

!

表示目标函数%

$

和#

$

分别表示等式约束与不等

式约束'

图
&

"

并行气动结构优化流程图

A7

O

+&

"

_)54IGGE5S.EG)8SGI4SIG.*)

9

S7D7U.S7)5

9

G)4E88

""

图
$

展示了串行优化设计流程%流程中变量

定义与并行优化流程一致'该流程与并行优化流

程的显著区别在于#将气动结构优化分为两个阶

段'即先进行结构固定的纯气动优化%然后将优

化得到的气动外形作为结构的输入%进行结构优

化设计'在所有的流程中均对气动结构之间的相

互影响进行评估'

从两类流程图的对比可以看出%两种方法的

本质区别为对设计变量的处理'两种优化设计方

法均需要进行气动结构耦合求解'串行优化将气

动设计变量和结构设计变量分别进行处理%并行

优化设计将两类变量同时进行处理'

图
$

"

串行气动结构优化流程图

A7

O

+$

"

=E

N

IE5S7.*.EG)8SGI4SIG.*)

9

S7D7U.S7)5

9

G)4E88

=

"

气动结构分析方法

气动结构分析方是气动结构优化设计的基

础'本文选取高可信度气动结构分析方法对气动

结构之间的耦合效应以及气动特性&结构特性进

行评估'

=><

"

气动分析方法

采用
;<,=

方程进行流场计算'空间离散

采用二阶中心差分格式的有限体积法%采用
KQ0

=[=

!

*)HEG0I

99

EG8

/

DDESG74[.I880=E7JE*

"方法

进行隐式求解%湍流模型为
=0<

!

=

9

.*.GS0<**D.0

G.8

"'在求解过程中采用了当地时间步长&多重

网格&残值光顺等手段加速流场收敛)

&#0&2

*

'

=>=

"

结构有限元分析方法

结构有限元分析采用开源工具箱+复合材料

分析工具!

<̀_=

"

)

&:

*进行'

<̀_=

是一个包括线

1!%&
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性和几何非线性分析的大规模并行有限元求解

器'该求解器能够高效且准确地处理条件数较大

的矩阵求解问题'该类问题在机翼翼盒板壳单元

模型中较为常见%其刚度矩阵条件数常常超过

&%

'

'文中利用
<̀_=

的线性有限元分析功能%

对应的控制方程如下#

%"

"

!

#

%

!

&

"

其中
%

为结构的刚度矩阵%

"

为位移向量%

!

为加

载在结构上的气动力向量'

=>?

"

力和位移插值方法

为了进行气动和结构的耦合分析%需要将气

动分析得到的表面压力加载到结构模型上%同时

结构模型的变形需要叠加到气动外形上'本文选

取映射点插值方法)

&1

*进行力和位移插值'该方

法通过点映射关系建立气动表面网格和结构模型

之间的联系'这些点映射关系从气动表面网格点

出发%然后寻找在结构单元上距离气动网格最近

的点'所以%在大多数情况下%这些点映射向量常

常位于结构有限单元上而不是在刚好位于结构有

限元节点上'第
$

个气动表面网格点的插值映射

关系
&

$

可以表示为如下所示#

&

$

#

%

&'

%

$

"

%

(

'

!

!

$

" !

$

"

其中
%

&'

%

$

和
%

(

'

!

!

$

"分别为气动表面网格点坐标以

及第
(

个结构有限单元的参数化点坐标'上标
(

以及参数化坐标
!

$

通过在结构有限单元上寻找

使得
%

&'

%

$

B%

(

'

!

!

$

"

$

最小的单元确定'

建立映射向量之后%第
$

个气动表面网格位

移
"

&

%

$

可以表示为结构有限单元的位移和转角的

函数%写成如下形式#

"

&

%

$

#

"

(

'

!

!

$

"

)"

(

'

!

!

$

"

*

&

$

!

!

"

其中
"

(

'

!

!

$

"和
"

(

'

!

!

$

"表示结构有限元节点的位移

和转角'同理%当气动表面网格单元的压力分布

给定之后%结构有限元网格点上的载荷可以根据

位移插值映射关系结合虚功原理得到'最终可以

保证力和位移插值的守恒与协调性'

=>@

"

气动结构求解方法

通过将气动和结构控制方程在全局坐标系中

进行组合%得到如下气动结构控制方程#

'

#

(

!

"

%

)

"

*

!

"

%

)

) *

"

#

%

!

"

"

其中
"

和
)

分别为结构控制方程和气动控制方

程的状态变量'

(

为气动控制方程残差%

*

为结

构控制方程残差'本文采用分块非线性
[.I880

=E7JE*

方法对该非线性气动结构耦合残差方程进

行求解%如图
!

所示'在该方法中%先对流场进行

迭代求解%收敛到一定程度之后%将气动力插值到

结构节点上进行结构分析'为了提高整个非线性

[.I880=E7JE*

迭代的稳定性和收敛性%采用松弛

因子)

&'

*对计算的结构变形进行更新'然后将松

弛之后的结构变形插值到气动表面%得到新的气

动表面网格'动网格算法在新的表面网格基础上

变形得到新的空间网格%用于重新进行气动分析

迭代'当耦合迭代满足设定好的收敛条件之后%

迭代停止'在气动分析中%空间网格变形采用逆距

离插值算法%详细的算法原理请见参考文献)

$%

*'

图
!

"

气动结构迭代分析流程

A7

O

+!

"

LSEG.S7)5*))

9

)T.EG)8SGI4SIG.*87DI*.S7)5

?

"

气动结构耦合伴随方法

高可信度气动结构优化设计通常具备大规模

设计变量%如每一个有限单元的尺寸&气动外形以

及展向扭转角分布'如果采用非梯度类算法进行

优化将会导致巨大的计算量消耗'但是结合伴随

方法的梯度优化算法在处理该类优化设计问题上

具备明显优势'因此%本文发展了气动和结构耦

合伴随方程进行梯度的求解'

假设常见的目标函数
+

比如升力&阻力&结构

质量可以表述为设计变量
#

以及气动结构求解得

到的状态变量
)

和
"

的函数

+

#

!

!

#

%!

)

%

"

"" !

#

"

""

通过链式求导法则对上式进行展开%可以得

到目标函数对设计变量的导数

J+

J#

#

$

+

$

#

)

$

+

$

)

"

$

+

$

) *

"

J)

J#

J"

J

%

&

'

(

#

!

2

"

'!%&
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""

与此同时%采用类似的展开方式%可以得到残

差方程对设计变量的导数如下#

J'

J#

#

J(

J#

J*

J

%

&

'

(

#

#

$

(

$

#

$

*

$

%

&

'

(

#

)

$

(

$

)

"

$

(

$

"

$

*

$

)

"

$

*

$

%

&

'

(

"

J)

J#

J"

J

%

&

'

(

#

#

%

!

:

"

""

为了得到目标函数对设计变量的导数%需要

对式!

2

"进行求解'当优化设计问题具备大规模

设计变量时%需要对每个设计变量进行扰动来得

到
J)

$

J#

"

J"

$

J

) *

#

`

%这将导致计算量巨大'为

了提高计算效率%式!

:

"可以作为约束条件引入到

式!

2

"'将式!

:

"带入式!

2

"消除
J)

$

J#

"

J"

$

J

) *

#

`

得到如下公式#

J+

J#

#

$

+

$

#

"

$

+

$

)

"

$

+

$

) *

"

$

(

$

)

"

$

(

$

"

$

*

$

)

"

$

*

$

%

&

'

(

"

"

)* +

&

#

`

$

(

$

#

$

*

$

%

&

'

(

#

!

1

"

其中
#

d

$

`

!

) *

` 为耦合伴随算子%

$

和
!

分别为

气动和结构伴随算子'对式!

1

"进行整理得到耦

合伴随方程如下#

$

(

$

)

"

$

(

$

"

$

*

$

)

"

$

*

$

%

&

'

(

"

`

) *

$

!

#

$

+

$

)

"

$

+

$

) *

"

`

!

'

"

在式!

'

"中%系数矩阵主对角线上的项
$

(

$

$

)

和

$

*

$

$

"

分别为气动和结构求解中雅克比矩阵%通

过求解器得到'非主对角线上的矩阵向量通过链

式法则分解为简单的偏导数矩阵进行求解

$

(

$

"

#

$

(

$

+

,

$

+

,

$

"

!

&%

"

$

*

$

)

#

$

*

$

!

,

$

!

,

$

)

!

&&

"

其中中间变量
+

,

表示气动表面网格点的位置%

!

,

表示作用在气动表面上的气动力%比如气动压

力'本文采用线性分块
[.I880=E7JE*

方法对式

!

'

"进行求解'该方法只须要分别对气动伴随方

程和结构伴随方程右端项进行更改%方程形式与

单学科伴随方程一致%因此可以充分利用单学科

伴随方程求解器%获得较好的收敛效果并减小程

序开发工作量'线性分块
[.I880=E7JE*

方法求解

流场与
$>"

节中气动结构耦合求解方法类似%通

过在每一个迭代步中对如下方程进行求解#

$

(

$

! "

)

`

$

(

#

$

+

$

! "

)

`

"

$

*

$

! "

)

`

!

(

"

&

!

&$

"

$

%

$

! "

"

!

(

#

$

+

$

! "

"

`

"

$

(

$

! "

"

`

$

(

)

$

!

$

! "

"

`

!

(

"

&

!

&!

"

其中
(

表示迭代步次数%由于
%

为对称矩阵%在

式!

&!

"右侧移除了转置运算'为了利用结构伴随

求解器%在式!

&!

"右侧的结构伴随算子
!

采用上

一个迭代步的结果进行延迟'同时%在线性分块

[.I880=E7JE*

方法迭代过程中%为了保证迭代算

法的稳定性和鲁棒性%采用松弛因子对结构伴随

算子
!

进行更新'文献)

$&

*也对气动结构耦合伴

随求解方法进行了介绍以及算例分析'

当目标函数的耦合伴随方程求解收敛%目标

函数对设计变量的导数可以通过如下公式得到#

J+

J#

#

$

+

$

#

"

$

`

$

(

$

! "

#

"

!

`

$

*

$

! "

#

!

&"

"

@

"

飞翼布局气动结构优化设计

M]M

!

V*E5JEJH75

O

V)J

/

"布局与传统布局

相比%存在较大气动性能优势'但是由于气动特

性&操纵性&稳定性紧密关联%使得其设计面临较

大挑战'在气动弹性方面%结构变形会使得有效

的气动外形发生变化%导致气动特性&操纵性&稳

定性的变化'因此%

M]M

构型适合进行气动弹性

效应研究以及不同气动结构优化设计方法有效性

的对比分析'本节在验证求解方法精度的基础

上%开展串$并行气动结构优化设计研究%分析两

种优化设计方法对飞行器气动结构设计问题结果

的影响'

@><

"

方法验证

">&>&

"

气动结构分析精度验证

为了验证文中建立的气动结构求解方法的准

确性'在相同状态下采用高雷诺数气动结构风洞

模型!

ZL;C,<=R

"

)

$$

*测压结果与气动结构分析

结果进行对比'实验状态为
-&d%>1#

%

./d:e

&%

2

%攻角为
&>#f

'计算采用表面网格分布如图
"

所示%其中
0

9

表示压力系数%

1

$

0

表示当地弦长

位置'结构模型采用官方公布的实体模型'由于

文中采用的结构有限元求解器
<̀_=

只能对板

壳单元进行分析%无法对
ZL;C,<=R

实体模型

进行分析'因此采用商业软件
,<=̀ ;<,

代替

<̀_=

在该算例中进行结构分析'商业软件

,<=̀ ;<,

在结构求解方面具备较高可信度%并

且在结构设计中得到广泛应用'文中选取的有限

元分析程序
<̀_=

求解精度也在相应文献)

&:

*

中进行过验证'采用
,<=̀ ;<,

充当精度验证

的结构求解器%从一定程度上能对文中的气动分

析方法以及插值方法进行验证'从图
"

可以看

%"%&
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图
"

"

气动结构计算结果与实验对比

A7

O

+"

"

_)D

9

.G78)5)T.EG)8SGI4SIG.*87DI*.S7)5.5JEa

9

EG7DE5S

出%在选取的
$

个典型剖面中%虽然外翼段计算得

到的机翼前缘吸力峰值与实验存在一定差别(但

是整体看来%气动结构数值分析结果与实验结果

贴合较好'同时数值计算得到的翼稍挠度变形为

&$>"DD

与实验中)

$!

*测量得到的
&$>#DD

较为

接近'综上%认为文中的气动求解以及插值方法

能够正确反映气动结构耦合趋势'进一步%在板

壳单元分析中%文中搭建的气动结构分析框架能

正确捕捉气动结构耦合效应%给优化设计提供可

靠的分析结果'

">&>$

"

气动结构耦合梯度精度验证

为了验证文中气动结构耦合梯度求解精度%

采用飞翼布局构型%对攻角&外形设计变量和结构

设计变量进行梯度精度验证'该布局参考面积

2

%

为
:$%>$2D

$

'对应的计算状态为
-&d%>1#

%

./d&>:$e&%

1

%巡航攻角!

!

"为
&>%f

'参数化

AAR

控制体如图
#

左部分所示'对
:

类目标函

数进行梯度精度验证%分别为阻力系数!

0

J

"&升

力系数!

0

*

"&俯仰力矩系数!

0

D

/

"&结构有限元质

量!

-.88

"&上翼面蒙皮和长桁聚合得到的屈服应

力函数!

3

b=%

"

)

$"

*

&下翼面蒙皮和长桁聚合得到的

屈服应力函数!

3

b=&

"&翼肋和前后梁聚合得到的屈

服应力函数!

3

b=$

"'为了与伴随方法得到的梯度

进行对比%采用有限差分方法对函数梯度的求解%

步长变化范围为
&%

B&$到
&%

B&

'图
#

展示了有限

差分不同步长求解得到的梯度与伴随方法求解得

到梯度的相对误差绝对值变化'从图中可以看

出%随着有限差分步长的变化%相对误差先减小后

增大'从相对误差的具体数值可以看出%在每个

设计变量对应的最优步长上%相对误差均低于

&%

B!

%即两种方法计算得到的梯度值相差不超过

%>&?

%说明本文的梯度求解方法具备较高可信

度%可以为优化算法提供可靠的搜索方向'

@>=

"

初始几何参数

图
2

展示了初始构型外形以及重心位置'初

始构型平面形状取自
M)E75

O

1%%

座级客机的设

计)

&!

*

'该布局展长为
1"D

%总长度为
""D

'整个

外形被分为中心体和外翼两个部分'基于该平面

形状%平均气动弦长!

DE.5.EG)J

/

5.D744W)GJ

%

-<_

"为
$#>:D

'重心位置为
"%?-<_

处'采用

;<C$1$$

翼型进行展向剖面的配置'其中翼根

相对厚度为
&1?

%翼稍为
&%?

%中间翼型相对厚

度通过沿展向进行二次插值得到'在表
&

中对该

布局的几何参数进行了汇总%其中参考面积为整

个平面形状的投影面积'

@>?

"

气动结构一体化参数化

采用商业软件
[G7J

O

E5

进行
M]M

流场求解

网格的制作'网格按照
c

型拓扑从物面发展到

球形远场%远场距离为
$#

倍展长%网格增长率为

&>&#

'巡航状态为
-&d%>1#

%巡航高度为
&%>2:

6D

'为了保证边界层流动的求解精度%物面网格

第一层保证
4

g小于
&

%最后整个空间网格量大小

为
$$%

万'图
:

展示了
M]M

构型物面和对称面

网格'

&"%&
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图
#

"

耦合导数求解精度验证

A7

O

+#

"

=)*IS7)5.44IG.4

/

F.*7J.S7)5)T4)I

9

*EJ

O

G.J7E5S8

图
2

"

M]M

初始构型和重心位置

A7

O

+2

"

[E)DESG

/

)TSWEM]M.5JSWE_[*)4.S7)5

表
<

"

ABA

几何和性能参数

C&8'*<

"

D*"5*3$1-&%0

,

*$("$5&%-*

,

&$&5*3*$+("$

3:*ABA

参数 数值

几何

参数

展长$
D 1"

长度$
D ""

参考面积$
D

$

&""%

平均气动弦长$
D $#>:

性能

参数

巡航马赫数
%>1#

最大起飞质量$
6

O

!:!!%2>#

燃油质量$
6

O

'22&">2

图
:

"

M]M

气动分析网格

A7

O

+:

"

<EG)J

/

5.D74DE8W)TSWEM]M

""

进一步基于当前网格拓扑对网格进行粗化和

加密%额外得到两套不同网格量的网格%分别为

!%

万和
1%%

万'采用文中的气动分析方法计算

得到的典型剖面压力分布对比如图
1

所示!

5

为

网格数量"'从图中可以看出%

!

套不同网格计算

得到的压力分布形态整体贴合良好%但是在局部

流动特征%比如激波位置&激波强度&流动二次加

速等的捕捉上存在明显差别'

$$%

万网格和
1%%

$"%&
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万网格在激波位置的捕捉上较为一致%激波强度

存在一定差别'综合计算时间消耗和求解精度%

可以认为在保证一定求解精度的前提下%选取

$$%

万网格作为后续的优化设计是合理的'

为了获得具有代表性的结构模型%以
M)E75

O

设计的第二代结构布置作为参考)

&!

*

'该结构布

置包括#前梁&后梁和加强梁'前梁在中心体和外

翼交接处有一个拐折'中间的加强梁为了在外翼

段给副翼和方向舵留出足够的安装空间%进行了

图
1

"

不同网格典型站位剖面压力分布

A7

O

+1

"

;E

9

GE8E5S.S7FE8E4S7)58)TSWE4)GGE8

9

)5J75

O

9

GE88IGE4)ETT747E5SJ78SG7VIS7)5)T

J7TTEGE5SDE8WE8

拐折%其他地方仍然保证直线'后梁放置在后机

身处来传递发动机载荷'结构布置一共有
!!

个

翼肋%外翼段大多数翼肋均与中间加强梁垂直'

中心体的肋条与自由来流方向垂直'在外翼段适

当布置了高度为
$#DD

的长桁%如图
'

中的放大

视图所示'图
'

中展示的有限元网格!

AC-

"包

括
##2$

个网格单元%

":$&

个网格节点%所有网格

单元一共有
$1!$2

个自由度'结构材料采用

$%$"

铝合金%其材料特性如表
$

所示'

图
'

"

M]M

结构有限元模型和板壳单元网格

A7

O

+'

"

=SGI4SIG.*AC-.5J8WE**E*EDE5SDE8W)T

SWEM]M

气动外形和结构模型的一体化参数化%决定

了气动结构优化的设计空间'采用
AAR

!

TGEE0

T)GDJET)GD.S7)5

"参数化技术对气动弹性系统进

行参数化'

AAR

参数化方法通过建立控制点与

需要参数化物体的映射关系%然后依靠控制点的

!"%&
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移动对包含的物体进行参数化'图
&%

展示了

M]M

布局的
AAR

参数化控制框%气动表面网格

和结构有限元网格同时包裹在
AAR

控制框内'

在图
&%

的放大视图中详细展示了外翼段结构模

型和气动外形之间的相对位置关系'通过移动控

制点%可以对气动外形和结构有限元模型进行扰

动变形%保证气动弹性系统的协调性'

表
=

"

=E=@

铝合金材料特性

C&8'*=

"

F&3*$1&'

,

$"

,

*$31*+"()'#51%#5=E=@

参数 数值

弹性模量$
[X. :$>"

泊松比
%>!!

屈服应力极限$
-X. $:#

密度$!

6

O

$

D

!

"

$:1%

图
&%

"

AAR

参数化控制框

A7

O

+&%

"

AAR4)5SG)*V)a

@>@

"

优化问题定义

">">&

"

目标函数

目标函数的选取对气动结构优化设计的结果

有较大影响'在气动结构优化中%目标函数的选

取比单独气动优化或者结构优化更具挑战'为了

同时考虑气动和结构性能的变化%选取
MGE

O

IEG

航程公式作为优化设计的目标函数%其表达式

如下#

.

#

6

3

7

8

*5

9

&

9

! "

$

!

&#

"

其中
.

为航程%

6

为飞行速度%

3

为单位推力耗油

率%

9

&

和
9

$

为初始和终了巡航质量'在优化过

程中%发动机耗油率设定为常值
%>%#"6

O

$!

,

,

W

"%

相应取值借鉴于
M)E75

O

:::0$%%

的公开发动机数

据)

$#

*

'该公式可以同时考虑到
7

$

8

和
*5

!

9

&

$

9

$

"的变化以及两者之间的相互权衡'

在优化设计中%终了巡航质量
9

$

通过以下

公式进行计算#

9

$

#

!

9

S)

O

"

9

8SGI4SIGE

"

"

%:'"9

TIE*

!

&2

"

其中
9

S)

O

为起飞点质量%

9

8SGI4SIGE

为减小结构质

量%

9

TIE*

为燃油消耗质量'

假定
2?

的燃油质量作为返场燃油%所以飞

行过程中的燃油消耗为总油质量的
'"?

'减小

的结构质量为初始结构质量减去优化之后的结构

质量'采用式!

&#

"作为多学科优化目标函数%虽

然忽略了飞机在不同飞行状态的气动特性变化%

但是由于该公式同时考虑到了气动升阻比和结构

质量的变化对飞机宏观性能的影响%在国际上常

作为气动结构多学科优化设计评价指标)

$#0$2

*

'所

以本文主要采用巡航段气动特性和结构质量进行

航程的估算%并评价优化设计结果的优劣'

">">$

"

设计变量

优化设计问题采用大量设计变量对气动外形

和结构模型进行参数化%表
!

对所有优化设计变

量进行了汇总'

表
?

"

ABA

气动结构优化设计变量汇总

C&8'*?

"

2#55&$17&31"%"(0*+1

G

%H&$1&8'*+"(ABA

&*$"*'&+31-"

,

31517&31"%

设计变量名称 数量

扭转角
&$

外形
#%"

攻角
&

上蒙皮
":

下蒙皮
":

上翼面长桁
&%"

下翼面长桁
&%"

翼肋
"!

梁
:%

""

M]M

气动结构优化设计的几何和结构设计

变量如图
&&

所示%第一类设计变量由
AAR

控制

体的控制点组成'一共有
#%"

个形状变量分布在

上下翼面'大规模设计变量给优化算法提供了足

够的自由度对初始构型进行改进设计'由于采用

伴随方法进行梯度求解%因此梯度的计算量几乎

与设计变量个数无关'

第二类设计变量为展向的剖面扭转角分布%

一共采用
&$

个剖面扭转角设计变量'剖面扭转

角转轴位于机翼前缘%如图
&&

所示'扭转设计变

""%&
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量使得优化器可以通过控制展向升力分布减小诱

导阻力%并且可以调整对结构质量影响较大的翼

根弯矩'攻角设计变量使得优化设计结果具备足

够自由度满足升力与重力平衡要求'

图
&&

"

M]M

气动结构优化设计变量分布

A7

O

+&&

"

RE87

O

5F.G7.V*E8J78SG7VIS7)5)TV*E5JEJH75

O

V)J

/

.EG)8SGI4SIG.*)

9

S7D7U.S7)5

中心体的结构设计变量沿展向分为
2

个站

位%沿弦向方向分为
!

个部分(同时外翼设计变量

沿展向分为
$%

块%每一块单独作为一个设计变

量'上下蒙皮分别有
":

个设计变量'长桁通过

翼肋进行分割%每两个翼肋之间的长桁作为一个

单独的设计变量'前梁&中间加强梁和后梁的设

计变量分布与长桁的分类方法一致'外翼段翼肋

在每一个展向位置均作为一个设计变量%在中心

体每个翼肋被分割为三个设计变量'整个优化设

计问题的设计变量共
'!$

个'

">">!

"

设计约束

由于在优化过程中%优化算法会对任何数值

模型中可能存在的缺陷进行逼近%所以需要对优

化设计问题进行详细约束才能获得满足物理条件

的设计结果'为了简便起见%将优化设计约束分

为三类#分别为几何约束&气动约束&结构约束%如

表
"

所示'

首先%厚度约束添加在靠近的前缘的
&?

当

地弦长和靠近后缘的
''?

当地弦长处%按照展向

&$

个剖面%弦长
$#

个厚度约束%一共添加
!%%

个

厚度约束'厚度约束为优化过程中的厚度不低于

初始厚度'这些添加的厚度约束保证了中心体能

维持足够的装载空间以及油箱容积'前缘厚度约

束保证缝翼的安装空间%后缘的厚度约束保证翼

面后缘的可加工性'

通过引入升力约束来保证在飞行过程中飞机

产生的升力能与重力平衡'

最后必须对结构的应力进行约束%才能获得

实际可供参考的结果'用于优化的结构模型一共

包括
##2$

个有限单元'对每个单元分别进行应

力约束%将需要对每个约束进行伴随算子的求解%

会带来极大的计算量消耗'为了节省计算量%通

过
bGE788E*DE7G0=SE75W.I8EG

!

b=

%记为
3

b=

"凝聚

函数)

$"

*将有限单元应力约束进行凝聚'

b=

函数

可以对一个单元集合中最大应力进行光滑估计并

且可微分%因此可以与梯度优化框架进行较好的

结合'在优化过程中添加
!

个
b=

凝聚约束对整

个结构模型进行应力约束'分别为#上翼面蒙皮

和长桁凝聚约束&下翼面蒙皮和长桁凝聚约束&梁

和翼肋凝聚约束'由于文中采用的结构材料为

$%$"

铝合金%屈服应力极限为
$:#-X.

'为了保

证结构应力低于应力极限%因此需要
b=

函数的

值小于
&

'气动结构优化问题共
!%#

个约束'

表
@

"

ABA

气动结构优化约束分布

C&8'*@

"

)*$"+3$#-3#$&'-"%+3$&1%3+"(ABA

设计约束 参数 数量

几何
;

$

;

757S

&

<

$

<

757S

!%%

气动
7B9d% &

结构

下蒙皮和长桁#

3

b=

,

&>% &

上蒙皮和长桁#

3

b=

,

&>% &

翼肋和梁#

3

b=

,

&>% &

@>I

"

优化结果与讨论

表
#

展示了不同优化设计方法的优化设计结

果'并行优化设计!

c

9

S_

"比内部结构固定的纯

气动优化!

c

9

S<

"结构质量低
#!?

%并且航程多

2%>#?

'当结构设计变量添加到优化流程之后

!

c

9

SM

"%航程明显提高'但是最终的串行优化

设计结果仍然比并行优化设计结果结构质量高

1>!?

%航程少
1>"?

'从阻力对比中可以看出%

纯气动优化
c

9

S<

比并行优化设计!

c

9

S_

"阻力

低
&%

B"

%经过串行优化之后!

c

9

SM

"%阻力增加

&%

B"

%性能低于并行优化设计结果'

为了进一步深入分析优化设计结果差别%在

图
&$

中展示了不同优化设计结果在巡航状态上

翼面压力云图'

c

9

SM

在外翼中段等压线分布密

集%表明上翼面存在激波%然而
c

9

S<

和
c

9

S_

上翼面等压线分布均匀%接近无激波'在图
&!

典

型站位的剖面压力分布对比中可以看到更为明显

的区别'

#"%&
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表
I

"

不同优化设计方法优化结果对比

C&8'*I

"

J"5

,

&$1+"%"(01((*$*%3$*+#'3+"

,

31517*08

4

01((*$*%3"

,

31517&31"%5*3:"0+

优化算例 阻力系数$
&%

B" 结构有限元质量$
S

航程$
6D

升力系数 俯仰力矩系数 升阻比

c

9

S< '!># '&>:': :$:$># %>$$&: B%>%1! $!>:&

c

9

SM '"># "2>&'' &212$>: %>$$%: B%>%:' $!>!#

c

9

S_ '">" "$>212 &1"&">$ %>$$&: B%>&%$ $!>"'

图
&$

"

不同优化设计结果表面压力云图

A7

O

+&$

"

XGE88IGE4)ETT747E5S4)I5SEGJ78SG7VIS7)5)TI

99

EG8IGT.4E)

9

S7D7UEJV

/

J7TTEGE5S)

9

S7D7U.S7)5DESW)J8

图
&!

"

优化结果典型站位剖面压力分布

A7

O

+&!

"

;E

9

GE8E5S.S7FE8E4S7)58)TSWE4)GGE8

9

)5J75

O9

GE88IGE4)ETT747E5SJ78SG7VIS7)5)TSWE)

9

S7D7UEJGE8I*S8

2"%&
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""

巡航状态下不同优化结果展向升力分布!图

&"

%进一步解释了并行气动结构优化的优势'图

中
4

轴表示单位化升力%通过当地剖面的升力系

数除以飞机巡航升力系数得到'横轴为相对展向

位置%

=

为全机展长%

4

为当地展向位置'从中可

以看出%

c

9

S<

与椭圆升力分布最为接近%诱导

阻力最小'接着
c

9

SM

略微改变了展向升力分

布%使得升力分布略微偏离椭圆分布%从而增加了

诱导阻力'

c

9

S_

使得载荷向内翼段移动%降低

翼稍载荷'最后导致并行优化结果的升力分布与

椭圆分布存在较大区别%降低了气动效率'但是

翼稍载荷的减小%可以减小翼根载荷'为了承担

相应的载荷可以使得结构尺寸更薄%从而结构质

量更小'

图
&#

展示了不同优化构型的展向挠度变形

!

"

为挠度"'三个优化结果均在翼稍获得了最大

的挠度变形%

c

9

S<

翼稍挠度变形最小%后续
c

9

S

M

增加了
%>!#'D

结构变形%

c

9

S_

呈现最大的翼

稍挠度变形!在
c

9

SM

基础上变形增加
%>2%$

D

"%表明优化之后的结构刚度不断降低%侧面印

证了图
&2

中结构质量的变化'

c

9

S<

结构厚度

最大!图
&2

!

.

""%挠度变形最小!图
&#

"%结构应力

冗余最大!图
&:

!

.

""'经过后续的结构优化之后

!

c

9

SM

"%大部分结构单元厚度被降低%但是为了

抵抗外翼的压力载荷和弯矩%在中翼段对结构进

行了明显的加强!图
&2

!

V

""%与
c

9

S<

相比应力

冗余大幅减小!图
&:

!

V

""%但仍然满足
$:#-X.

屈服应力约束'

c

9

S_

通过气动和结构设计变量

对气动和结构性能进行权衡%从而获得了对结构

更有利的载荷分布%其结构厚度分布最薄!图
&2

!

4

""%应力冗余最小!图
&:

!

4

""%综合性能!航程"

最佳'从以上的对比分析中可以看出%串行气动

优化设计可以获得最优的气动性能和诱导阻力最

小的载荷分布'其后的结构优化可以在最优气动

外形下%进行充分的结构减重优化'由于前期气

动优化过程中!

c

9

S<

"没有考虑载荷分布对结构

质量带来的惩罚效应%导致后续的结构优化只能

在相应的载荷分布特征下进行结构厚度分布优

化%一定程度上限制了结构优化的效果'

c

9

S_

通过外形设计变量和结构厚度分布%可以在优化

过程中对气动和结构的耦合进行权衡%综合气动

和结构特性%获得航程最大的设计结果'

图
&"

"

巡航状态下不同优化设计结果展向升力分布

A7

O

+&"

"

=

9

.50H78E*7TSJ78SG7VIS7)5)TJ7TTEGE5SGE8I*S8)54GI78E

9

)75S

图
&#

"

前缘展向变形

A7

O

+&#

"

=

9

.50H78EJET)GD.S7)5)T*E.J75

O

EJ

O

E

:"%&
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图
&2

"

不同优化结果有限单元厚度分布

A7

O

+&2

"

Ẁ7465E88J78SG7VIS7)58T)GE.4W)

9

S7D7U.S7)5JE87

O

5

图
&:

"

不同优化结果
()5D78E8

应力云图

A7

O

+&:

"

()5D78E88SGE884)I5SEGT)GE.4W)

9

S7D7U.S7)5JE87

O

5

I

"

结
"

论

为了对不同气动结构优化设计方法在复杂气

动结构优化设计问题中的适用性及优缺点进行研

究%本文发展了高可信度气动结构优化设计框架'

包括高可信度气动结构分析工具%气动结构耦合

伴随求解模块'通过采用
ZL;C,<=R

模型对数

值模拟方法进行了验证%计算得到的翼稍挠度变

形与实验值仅存在
%>1?

的差别'进一步%采用

有限差分方法计算的梯度与耦合伴随方程进行对

比%在不同设计变量对应的最优差分步长上%两者

的误差均低于
%>&?

'表明文中的气动结构数值

分析方法具备较高精度%耦合伴随梯度求解方法准

确性高%可以对气动结构优化设计问题开展研究'

采用构建的优化设计框架对
M]M

布局飞行

器进行串行$并行气动结构优化设计研究'结果

表明%通过同时将气动外形设计变量和结构设计

变量加入优化设计流程%可以获得明显的气动剪

裁优化设计结果'在本文的研究中%并行优化与

最终的串行优化相比获得
1+"?

的航程收益'收

益主要来源于结构质量的降低%其主要原因为并

行优化设计方法可以对结构质量和气动性能进行

综合权衡%削弱最优气动载荷分布给结构带来的

惩罚效应'

由于文中选取的
M]M

飞行器结构刚度较

大%串行$并行优化设计结果载荷分布的剪裁效应

与大展弦比机翼存在差距'但是从研究结果中仍

然可以推测%在下一代大展弦比飞行器的设计中

并行优化设计将会发挥更大的优势%甚至成为大

展弦比飞行器设计中不可缺少的设计手段'所

以%下一步将对大展弦比机翼进行深入的并行气

动结构优化设计研究%探讨该方法在不同约束条

件下的收益'
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