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民机概念设计阶段的气动弹性优化设计 *

吕继航† 杨何发
（中航通飞华南飞机工业有限公司，珠海 519040）

摘要 针对民机气动弹性问题，进行概念设计阶段的气动弹性优化设计，尽量避免因气动弹性导致后续的设

计更改甚至重新设计 .以某大展弦比机翼为例，参照同类飞机初步确定结构刚度分布，并以结构重量最小化

为优化目标，以颤振速度、最大变形、最大应力、发散速度的限制为约束条件，利用优化迭代方法进行气动弹

性求解 .结果表明，在给定的约束条件下，机翼的颤振速度满足气动弹性稳定性要求，且强度、刚度和静发散

特性也都满足设计要求；同时，根据优化求解结果得到了机翼的刚度分布指标 .研究结果为民机概念设计阶

段的结构布局提供了依据 .
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引言

气动弹性是研究飞行器在相对气流中、气动力

和弹性力相互作用下的力学行为的一门学科，在现

代飞机设计过程中占有相当重要的地位［1］.考虑气

动弹性问题时，主要是设计合理、可行的刚度分布，

因此刚度设计成为结构设计的首要任务，也是后续

设计的重要依据 .飞机设计过程中，常常需要进行

结构再设计，以满足气动弹性稳定性要求［2］.
以往，飞机的气动设计和结构设计都是串行开

展的，通常采用刚性飞机进行气动外形初始设计，

然后根据气动外形进行载荷和结构设计 .这种传统

的设计方法存在很多不足，尤其对于速度高、柔性

大的飞机，难以保证结构设计满足气动弹性稳定性

要求，有时要进行飞行包线的限制，有时更要付出

部分结构重量的代价 .特别是在飞机概念设计阶

段，结构刚度设计需要的很多信息需要通过并行或

后续设计才能得到，导致结构方案可行性论证不

足，在后续设计中需要进行结构刚度的设计更改甚

至重新设计，由此造成人力、周期的成本增加 .
随着优化技术的发展，可以采用优化方法进行

飞机结构再设计，它能以最小的设计代价获得期望

的气动弹性性能［3］.如当飞机气动弹性要求无法满

足时，可以进行结构优化，以改善这些气动弹性问

题；又如，在提高飞机其它特性时，为使气动弹性特

性在期望范围内，可以进行满足气动弹性约束的结

构优化设计；甚至，当气动弹性及其它特性都满足

要求时，也可以进行飞机结构优化设计，以进一步

减轻结构重量，改善飞机总体性能 .
本文根据民机概念设计阶段、气动弹性稳定性

的设计需要，以某大展弦比机翼为例，按照给定的

气动外形进行气动建模，并参照同类飞机刚度数据

进行结构建模，然后以结构重量最小化为优化目

标，以颤振速度、强度、刚度、发散速度的限制为约

束条件，利用优化迭代方法开展气动弹性优化设

计，以期给出满足颤振、强度、刚度以及发散约束的

机翼刚度分布，为后续结构设计提供参考 .
1 基本理论

1.1 颤振运动方程

根据拉格朗日方程，升力面的颤振运动一般可

以描述为：

Mq̈ + Cq̇ + Kq = QA （1）
式中，q为广义坐标，M、C、K分别为广义质量矩阵、

广义阻尼矩阵和广义刚度矩阵；QA为广义非定常气

动力矩阵 .工程应用中，一般认为颤振临界状态下，

升力面作简谐振荡运动 .忽略非定常气动力的非线

性，则颤振运动方程转化为线性方程，如下式所示：
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[ -ω2M + iωC + (1 + ig )K ] q = QA (ω ) （2）
式中，ω为结构固有频率，g为结构阻尼系数 .为了

便于求解，将公式（2）转化为状态空间形式，则颤振

问题就转化为运动方程的线性特征值问题［4］：

{ }q̇q̈ = é
ë
ê

ù
û
ú

0 I
-M -1A -M -1D { }qq̇ （3）

式中，I为单位矩阵，A、D分别为系数矩阵 .采用 p-
k法或 g法求解状态空间运动方程，根据特征值计

算气动弹性系统的频率、阻尼，即可得到升力面的

颤振特性 .
1.2 结构刚度预估

动力学分析主要关注飞机的总体特性，故而可

以在静力学模型的基础上做适当简化 .对于大展弦

比飞机，可以采用梁单元进行结构建模 .其中，梁单

元的刚度数据是结构动力学建模的基础 .概念设计

阶段，对于飞机的刚度分布可以进行预估［5］.如有

原型机，则可借鉴原型机的刚度数据进行新机的刚

度预估 .若无原型机，也可以按照工程经验公式建

立新机与参考飞机之间的刚度换算关系，计算新机

初步的结构刚度数据：

EI (y ) 新机 = k ⋅ EI (y ) 参考 （4）
GJ (y ) 新机 = k ⋅ GJ (y ) 参考 （5）

式中，EI为弯曲刚度，GJ为扭转刚度，y为站位坐

标，k为比例系数 .
k = Mb (y ) 新机

Mb (y ) 参考

（6）
式中，Mb为结构各站位的弯矩 .对于飞机的弯矩分

布，在没有详细的输入参数时，可以采用工程方法

进行估算 .弯矩主要由气动载荷、惯性载荷两部分

组成，但惯性载荷与飞机的质量分布有关，在概念

设计阶段通常很难得到 .相对而言，根据概念设计

方案比较容易得到机翼的气动载荷，可以用于评估

飞机的总体载荷特性 .
机翼的气动载荷估算时，假设气动力沿翼面展

向均匀分布，翼根的气动力最大，翼尖的气动力为

零，则根据平衡关系，在翼面的每一个展向站位，其

气动力可以描述为［6］：

L (y ) = nz ⋅ WS ⋅ A (y ) （7）
对应的气动弯矩则为：

Mb (y ) = nz ⋅ WS ⋅ A (y )Cp (y ) （8）
式中，nz为飞机的法向限制过载系数，W为飞机总

重量，S为机翼的浸润面积，A（y）为 y站位外侧的翼

面面积，Cp为翼面压心距翼根的距离 .对于椭圆形

机翼，各站位处的翼面面积可以按下式计算：

A (y ) = SELL - 2SELL

πb2S

é
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（9）
SELL = b - wC

4 (1 + RTAP )cr （10）
式中，bs为机翼的半翼展，b为全翼展，wc为翼身整

流区宽度，RTAP为梢根比，cr为根弦长 .翼面压心的

展向距离为：

CP (y ) = 4
3π (bs - y ) （11）

1.3 优化设计模型

优化设计问题实际上是一个约束极值问题，是

指对于某一个物理系统，求解一组设计变量 y（n）

和极小化目标函数 F（y），使其同时满足给定的约

束条件，数学上一般将其描述为［7］：
MINF (y )
y = { y1，y2，y3⋯，yn}
Gj (y ) ≤ 0
Hj (y ) = 0
y L
i ≤ yi ≤ yU

i

（12）

由式（12）可知，优化设计问题主要包括三个要素，

即设计变量、目标函数及约束条件 .其中，设计变量

是表征设计状态的一组可选参数；目标函数则是要

被极小化的标量函数，是设计变量的函数，其提供

了评价设计质量优劣的标准；约束条件是对设计参

数的边界限制，从而使结构响应限制在允许的变化

范围内 .
通常，也需要对设计变量进行约束以限制参数优化

范围，从而提高优化效率，同时避免出现不满足实

际情况的伪设计 .
2 优化建模

2.1 结构与气动建模

飞机气动弹性分析时，主要着眼于结构的总体

特性，而不是细节特性，因此可对动力学模型进行

适当简化 .
以某大展弦比机翼为例，其结构模型如图 1所示，

边界条件为根部固支状态 .其中，对于大展弦比翼

面，翼根效应区及弦向变形相对较小，同时为了降

低有限元阶数，将机翼简化为梁模型［8，9］.梁的弯曲

刚度、扭转刚度参照同类飞机的刚度分布，并按照

两者的气动弯矩进行了比例缩放 .对于翼载燃油、
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设备等除结构以外的载重，其质量分布参照重量指

标给定 .此外，为了便于识别各阶模态的振动形态，

将机翼几何外形的法向投影与梁模型连接在一起 .
当然，外形单元的刚度很小，不会对机翼的固有特

性产生影响 .

机翼的气动模型如图 2所示 .其中，按照给定

的气动外形，忽略来流的三维效应，将机翼升力面

划分为若干个梯形的气动网格，网格的纵列平行于

来流方向，采用亚音速偶极子格网法进行非定常气

动力计算［10］.

2.2 设计变量定义

根据飞机设计要求，气动弹性优化的目标为使

机体结构重量最小化，同时满足强度、刚度、静气动

弹性和动气动弹性等方面的要求［11］.气动弹性优化

求解时，认为机翼几何外形初步确定，主要关注结

构方面的设计参数 .取机翼材料等效弹性模量E=
71000MPa、G=27000MPa、材料密度 ρ=2750kg/m3，

然后以结构重量最小化为目标，对结构模型中梁单

元的横截面积A、截面惯性矩 I1、I2 和极惯性矩 J 进

行优化设计 .
令 yi为独立的设计变量，则梁单元的物理属性

可表示为：
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其中，a 为变量的权重系数 .式（13）描述了结构单

元的物理属性与设计变量之间的一种依赖关系，但

这里的设计变量并没有明确的物理意义，它与结构

单元的物理属性相关 .具体求解时，必须给定设计

变量的初始值和取值范围 .
2.3 设计约束定义

定义设计目标和设计变量后，还应定义模型优

化的约束条件 .对于机翼气动弹性优化问题，除要

满足静气动弹性、动气动弹性的约束外，还要满足

强度、刚度方面的要求，包括：

a）强度方面的约束：机翼根部的应力应在

0.50~0.67倍许用值之间 .
b）刚度方面的约束：翼尖相对于翼根的扭转角

不超过2.5°.
c）静气动弹性方面的约束：机翼的发散速度不

小于1.15 vmax.
d）动气动弹性方面的约束主要是对颤振速度

的约束 .由于直接对颤振速度施加约束会对优化计

算带来不便，因此将对颤振速度的约束转化为在给

定的来流速度下对系统阻尼的约束，即要求在飞行

包线内的典型来流速度下，有下式成立：

δ = 10 × (γ - 0.03)
δ < -0.3 （14）

式中，δ 为等效变量，γ 为气动弹性系统的阻尼系

数 .可见，式（14）要求在给定的来流速度下，系统阻

尼必须为负值，从而满足颤振稳定性要求 .图 3描
述了民机概念设计阶段气动弹性优化设计的基本

流程 .
3 优化结果

利用机翼的气动弹性模型，取典型状态马赫数

Ma = 0.61，飞行高度H = 0 km，进行气动弹性优化

求解，得到的结果分别如下 .
气动弹性优化设计的目标是使机翼结构重量

最小化 .因此，根据结构模型的参数变化，检查了机

翼结构重量的迭代过程，如图 4所示 .可见，为了满

足优化目标，机翼结构重量开始在一定范围内出现

波动，随后逐渐收敛至稳定状态，满足结构轻量化

要求 .图 5给出了达到优化设计目标时，机翼典型

部位设计变量的迭代过程 .可见，在机翼结构重量

图1 翼面结构模型

Fig.1 Structure model of wing

图2 翼面气动模型

Fig.2 Aero model of wing
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收敛至最小化的前提下，为了满足颤振、根部应力、

翼尖变形和发散响应等约束条件，相对初始的刚度

分布而言，内翼面结构刚度应稍微增大，外翼面结

构刚度则应适当减小 .

图 6、图 7分别给出了利用 p-k法求解得到的

v-g、v-f曲线 .可见，利用按照同类飞机初步确定的

机翼刚度数据，得到机翼的颤振速度仅为 228.39
m/s，难以满足颤振速度 vf ≥1.15vmax（vmax=207.58 m/
s）的要求［12］.因此，在概念设计阶段，仅仅参照原型

机或利用工程经验方法进行新机的刚度预估是不

够的，会带来不满足气动弹性设计要求的风险，必

须按照规定的气动弹性稳定性要求，对新机的刚度

分布预估结果进行修正 .
对比分析结果可知，对机翼的刚度分布进行气

动弹性优化设计后，机翼的颤振速度提高至

278.65 m/s，相对优化前增大了约 22%，满足颤振稳

定性要求 .此外，机翼的扭转发散速度也达到了

327.03 m/s，满足静气动弹性设计要求，翼尖扭角、

翼根应力也都满足给定的约束条件 .最后，根据优

化求解结果，可以得到机翼的弯曲刚度、扭转刚度

沿翼展方向的分布，进而作为结构布局设计的依

据，如图8所示 .

当然，上述过程仅仅选取某一典型状态进行了

机翼的气动弹性优化设计 .实际上，规范要求在飞

行包线内的所有状态下，飞机的气动弹性特性都应

图3 气动弹性优化设计基本流程

Fig.3 Flow of aeroelastic optimization design

图4 机翼结构质量的收敛过程

Fig.4 Convergent course of wing structure mass

图5 设计变量的收敛过程

Fig.5 Convergent course of design variables

图6 v-g曲线

Fig.6 v-g plot

图7 v-f曲线

Fig.7 v-f plot
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满足稳定性要求 .因此，要综合考虑各种相关的设

计特征，充分开展飞机气动弹性优化计算，从而尽

可能地为后续的结构设计提供更有效的数据 .
4 结论

飞机的气动弹性性能如发散、颤振等，对飞行

品质、性能及安全有很大影响 .为了在飞机概念设

计阶段就计入气动弹性效应，防止气动弹性问题带

来后续的设计更改甚至重新设计，就需要尽早开展

考虑气动弹性约束的设计计算，指导结构设计 .
本文以某典型的大展弦比机翼为例，按照给定

的总体外形进行气动建模，然后参照同类飞机初步

确定结构刚度分布，以结构重量最小化并满足颤振

速度、发散速度、翼尖变形、翼根应力的要求为设计

目标，利用优化迭代方法对机翼的展向刚度分布进

行气动弹性优化求解 .
结果表明，初步预估的结构刚度分布难以满足

气动弹性稳定性要求，优化后的结构刚度分布同时

满足强度、刚度、静气动弹性、动气动弹性及重量最

小化多方面的要求 .此外，根据气动弹性优化结果

可以得到机翼弯曲刚度、扭转刚度的分布指标，作

为后续结构设计的参考依据 .
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图8 机翼的刚度分布计算结果

Fig.8 Stiffness distribution of along the wing span
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AEROELASTIC OPTIMIZATION DESIGN OF CIVIL AIRCRAFT
AT CONCEPTUAL DESIGN STAGE *

Lv Jihang† Yang Hefa
（AVIC General Huanan Aircraft Industry Company Limited，Zhuhai 519040，China）

Abstract For aeroelastic problems of civil aircraft，optimization design at the conceptual design stage is carried out to
avoid subsequent design alteration or even redesign. Taking a high aspect ratio wing as an example，structural stiffness
distribution is preliminarily determined by referring to similar aircrafts，and structural weight is minimized as the optimi⁃
zation objective. Adopting limit flutter speed，maximum deformation of wing tip，maximum stress of wing root and diver⁃
gence speed as the constraint conditions，aeroelasticity problem of the wing is solved by using the optimization iteration
method. Results demonstrate that under the given constraints，flutter speed of the wing meets the flutter stability require⁃
ment，and the strength，stiffness and static divergence characteristics also meet the design requirements. And according
to the optimization results，stiffness distribution indexes along the wing span are obtained，which provides guidance for
the structural layout of civil aircraft at the conceptual design stage.
Key words conceptual design， aeroelasticity， optimization， stiffness
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