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::摘:要!针对大展弦比机翼飞机自身特点$在结构大变形情况下$将弹性力学几何非线性理论引入

到大柔性飞行器的气动弹性力学分析中$建立完整的几何非线性气动弹性分析方法框架& 该方法主要

包含两方面'结构非线性刚度和曲面气动力的计算& 结合优化设计$为了提高优化设计效率$针对迭代

过程进行有效简化& 基于S/SicU优化平台$发展一种适用于初步设计阶段大展弦比机翼在大变形情况

下的气动弹性优化设计方法$有效地避免了结构大变形情况下线性气动弹性分析造成的设计偏差& 为

了摆脱对初始设计点的依赖$结合局部算法$采用组合优化策略$开展了大展弦比机翼的几何非线性气

动弹性优化设计$首先应用蚁群算法定位目标极值在设计空间中所处的区域$再应用直接搜索算法对该

区域精确寻优$获得更加准确的设计结果&
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引 言

现代飞机由于不断追求减轻结构重量和提高飞行

性能"使得气动弹性问题变得愈加突出$ 大柔性飞行器

的气动弹性研究是近年高空长航时无人机和大型运输

机的设计需求$ 该类飞机在飞行过程中具有大变形的

特征"尤其在阵风和机动过程中"静P动力学变形问题更

为突出"通常在线性小变形假设情况下进行研究的气动

载荷分布%动力学响应%静弹性和颤振等问题的边界条

件受到较大改变"因此结构大变形对气动弹性的影响必

须予以考虑$ 国内外的初步研究均表明"一方面"结构

大变形造成机翼有效升力的变化"从而进一步改变了结

构设计的载荷条件)另一方面"结构几何非线性因素在

一定的结构变形程度下会显著降低飞行器的气动弹性

稳定性!可以达到 $"_以上#"这就有可能降低飞行器

颤振余量"影响其飞行安全$ 因此"大变形对这类飞机

带来的影响"给传统飞机设计理念和方法带来了挑战$

这是由于进行几何非线性气动弹性分析时"结构相应变

形没有转化成约束条件参与分析"所以使得设计偏离真

实算例"造成设计上的偏差
&$'

$

针对大展弦比机翼飞机自身特点"利用气动弹性优

化设计技术"考虑大变形时结构几何非线性的影响"将

几何非线性气动弹性分析与气动弹性优化技术结合起

来"建立一种适用于考虑大变形的几何非线性气动弹性

优化设计方法$ 在上述基础上继续探索优化效率的提

高"完善初步设计阶段的气动弹性优化方法体系"使得

飞机初步阶段设计更具有合理性和高效性$

$ 理论基础

在外载荷作用下"大展弦比柔性机翼会发生显著的

弯曲变形和扭转变形"传统基于小变形假设的线性求解

方法不再适用"但结构应变并不大"本构关系仍为线性"

即形成几何非线性问题$ 从结构力学和空气动力学两

方面都考虑了几何非线性因素的气动弹性问题可称为

几何非线性气动弹性
&#'

$ 主要涉及三方面的基础理论"

分别为结构几何非线性理论"结构变形后曲面气动力分



析方法以及相应的结构P气动界面耦合方法$

考虑到结构模型的工程适用性"机翼结构采用较为

通用的非线性有限元模型
&#D!'

"大变形机翼的气动力计

算采用考虑曲面效应的偶极子格网法
&&DJ'

$ 随着结构变

形的增大"气动力方向也随着改变"因此还需要考虑定

常气动力的随动加载$ 气动网格划分示意如图 $ 所示"

总体气动坐标系定义-轴正向沿来流方向" .轴正向为

沿翼展向外" ;轴正向由右手定则确定$ 对于考虑大变

形情况需要定义局部气动坐标系"其原点位于网格分块

$P& 弦线的中点处"E轴指向来流方向"S轴正方向沿$P&

弦线向右" 3轴为曲面网格的局部法向$

图! 曲面气动面网格示意图

结构P气动界面的位移和力传递通过曲面样条插值

函数实现
&C'

"该方法是基于弹性薄板解析解的无限平板

样条!SR/#及其三维推广的薄板样条!UR/#方法"广泛

应用于气动弹性界面耦合求解之中"并成为商用软件如

<A/UjA<与lA:jZ的标准插值方法$ 其主要思路为(

已知某一坐标平面上 3 个任意分布的独立节点及其对

应的位移"以此确定曲面样条函数的待定系数"样条函

数确定后"位移的插值形式为(

`

=

%?̀

I

!$#

其中" ?为由结构到气动结点的位移插值矩阵$ 由虚功

等效可以得到载荷的插值形式(

d

I

%?

2

d

=

!##

# 分析流程

大展弦比柔性机翼气动弹性分析是静%动力学相互

耦合的$ 几何非线性静气动弹性分析包括非线性结构

静力分析%大变形定常气动力计算和结构P气动界面的

耦合迭代$ 在变形后的结构上计算定常气动力"并插值

到结构上"采用非线性结构求解器计算新的变形"如此

迭代直到达到一定的精度要求"认为结构满足平衡条

件"从而得到非线性静平衡态"如图 # 所示"此时可以给

出结构变形和定常气动力特性$

基于非线性静气动弹性平衡状态"得到系统动力学

图) 几何非线性静气动弹性分析流程图

线化方程的各系数矩阵"采用+准模态法,

&#'

进行几何非

线性颤振分析"即假设结构在较大静变形平衡位置附近

作微幅振动"继续沿用线性系统振动理论中的固有频率

和模态的概念"颤振分析方法采用 +1G法
&%'

$ 然而这

样仅能计算出该平衡态的预测颤振速度"无法得到确切

的颤振临界速度"这是因为来流速度不同"系统的平衡

态会发生变化"所以需要迭代求解"直到预测颤振速度

收敛到来流速度为止"如图 ! 所示$

图$ 几何非线性颤振分析流程图

! 算例仿真

$;! 模型基本参数

机翼动力有限元模型如图 & 所示"主梁提供机翼整

体刚度"离散质量点模拟质量特性$ 弦向的梁单元主要

用于表现扭转变形并进行气动力插值$ 模型基本参数

见表 $$
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图' 有限元模型

表! 机翼模型参数

类@别 值

展长PII $J&#

根部弦长PII #C!

翼尖弦长PII %$

主梁位置 &"_弦长位置

结构重量PQ; !?$

@@图 J 展示了风速为 !% IP6算例下的计算过程"左

边表示气动面的迭代变形过程"右边为结构的迭代变

形过程$ 从图 J 可以明显看到相对变形越来越小"最

后收敛$

图& 迭代过程示意图

$;) 优化策略

结合优化设计"为了提高优化设计效率"针对迭代

过程进行有效简化$ 非线性静气动弹性分析计算效率

低"主要是因为需要迭代$ 但是在静气动弹性优化分析

时"如果设计参数变化不大"那么同等算例下"收敛状态

的变形位置和气动力分布也不会发生太大变化"对于这

种情况可以考虑直接引入前一次寻优的平衡态载荷"而

不进行迭代分析"采用近似的方法获得非线性静气动弹

性响应结果$ 通过这种方法可以有效地减小工作量"提

高分析效率$ 具体计算步骤为(

!$# 将前一次寻优迭代后的稳态载荷"作用到新的

结构上"获得静变形`

(

$

!## 记前一次的寻优的最终静变形`

F

"判定参考值

取为0

"比较
`

(

1`

F

`

F

' 0

$

!!# 若满足"直接采用前一次寻优的稳态载荷"得

到静气动弹性响应"然后进行颤振分析$

!&# 若不满足"进行静气动弹性迭代分析"获得静

平衡态载荷和变形"然后进行颤振分析$

!J# 无需得到具体的颤振速度"只判定颤振速度是

否满足边界条件$

为了研究相对变形对非线性气动弹性分析结果的

影响"对判定参考值 0取不同值进行优化分析"并与不

采用简化方法对比"即0

%"K$计算时间结果如图 C 所

示"采用简化方法优化后计算时间明显减少"其中参考

值取为 $_时计算时间最长"主要是因为其判定条件最

严格"大部分优化过程仍然采用迭代计算$ 结果显示判定

参考值取为 !_时"计算时间最短"当判定参考值取得更

大时"由于分析结果的不准确"对优化算法的寻优过程会

产生较大影响"计算时间反而增加$ 以不采用简化方法的

优化结果为标准"计算各判定参考值的相对误差"如图 %

V图 $"所示$ 结构总重%颤振速度以及最大位移误差都

在 !_以内"但是判定参考值取为J_和E_时根部应力结

果偏差较大$ 总的来说判定参考值为 !_时"优化结果最

准确$ 综合考虑计算效率和优化结果的准确性"本文中静

气动弹性迭代过程的判定参考值取为 !_$

图" 计算时间对比

图# 总重相对误差
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图/ 颤振速度相对误差

图( 最大位移相对误差

图!* 应力相对误差

$;$ 算例!优化结果

!?!?$ 约束条件

以机翼 #;机动飞行状态为设计背景"针对主梁的

截面尺寸进行优化设计"以主梁的重量最小为优化目

标"要求变形在 $"_以内"刚度和强度在安全范围内"在

一定的速度下不发生颤振"约束条件为(

!$# 海平面高度"飞行速度 #" IP6"#;过载配平状

态"翼尖位移约束 !

6A+

'

$J& !$"_# II$

!## 海平面高度"飞行速度 #" IP6"#;过载配平状

态"翼尖扭转角约束为
1

6A+

'

#

a

$

!!# 海平面高度"机翼颤振速度P

d

*

J" IP6$

!&# 主梁各段靠近翼根处端面"最大应力约束为

/

I,g

'

!J" NR,"安全系数取为 $?J$

!?!?# 线性优化

大展弦比机翼线性优化不考虑由于机翼大变形带

来的刚度非线性和气动力曲面效应的影响$ 优化算法

采用局部优化算法c'法$ 设定一组合适的主梁截面尺

寸初始值"最大优化迭代 $""" 次"相对步长取为 "?"J"

减缩因子取为 "?J$ 迭代过程如图 $$ 所示"迭代过程反

应了c'法的两类移动方式"局部变动表示的是算法探

测性移动"相对幅度较大的跳跃是算法沿一个有前途方

向加速移动的模式性移动$

图!! 线性优化迭代过程

线性优化结果见表 #"颤振速度刚好达到约束条件

下限"而位移约束还有一定的空间"总重降低 "?%_$ 颤

振耦合形式没有发生改变"穿越模态都是一阶扭转$

表) 线性优化结果对比

初始设计 优化后 约束条件

设计目标PQ; $?E"## $?HHHC N0+

翼尖位移PII $#!?& $&!?& a $̂J&!$"_#

翼尖扭转Pr $?HH $?H$ a #̂

颤振速度P!IP6# &E J" ` Ĵ"

!?!?! 几何非线性分析

将线性优化结果进行几何非线性分析"结果见表 !$

考虑机翼受载变形后"结果发生了明显变化"其中翼尖

位移和颤振速度都没有满足约束条件$ 这表明当机翼

发生较大变形时"传统的基于小变形假设的气动弹性优

化不再适用"得到的最优解在真实工况下时有可能不满

足约束条件"所以发展适用于大变形的气动弹性优化方

法是十分必要的$

表$ 线性与非线性分析结果对比

线性结果 非线性结果 约束条件

总重PQ; $?HHHC $?HHHC N0+

翼尖位移PII $&!?& $JC?# a $̂J&!$"_#

翼尖扭转Pr $?H$ $?HH a #̂

颤振速度P!IP6# J" &J?% ` Ĵ"

@@线性和非线性模态结果见表 &"当风速达到 &J?% IP6
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时"翼尖变形已经达到 $%_"不仅使前四阶非线性模态

频率!考虑结构变形后的模态频率#降低"颤振速度降

低"而且颤振耦合形式也发生了改变"水平模态参与了

颤振$

表' 线性与非线性模态对比

线性频率 非线性频率

模态 频率Pch 模态 频率Pch

垂直一阶弯曲 #?%! 垂直一阶弯曲 #?CE

水平一阶弯曲 &?HH 水平一阶弯曲 &?%E

垂直二阶弯曲 E?$! 垂直二阶弯曲 E?"E

水平二阶弯曲 $%?J# 水平二阶弯曲 $%?&"

垂直三阶弯曲 #$?C% 垂直三阶弯曲 #$?E"

一阶扭转 !J?"$ 一阶扭转 !%?C%

!?!?& 几何非线性优化

约束条件不变"初始值采用线性优化结果"设计目

标%设计变量和优化算法参数与线性优化相同$ 通过几

何非线性优化"最终得到满足真实约束条件的设计结

果"见表 J"颤振速度提高 E_"重量上付出了 $?J_的代

价$

表& 算例!优化结果对比

初始设计 优化后 约束条件

设计目标PQ; $?HHHC $?E$%C N0+

翼尖位移PII $JC?# $&"?H a $̂J&!$"_#

翼尖扭转Pr $?HH $?CH a #̂

颤振速度P!IP6# &J?% J" ` Ĵ"

$;' 算例)优化结果

!?&?$ 约束条件

以大变形低速风洞模型设计为背景"同样针对主梁

的截面尺寸进行优化设计"以主梁的重量最小为优化目

标"要求变形达到 #J_以上"颤振速度在一定的范围内"

约束条件变为(

!$# 机翼颤振速度!IP6#约束 !C

'

P

9

'

&"$

!# # 颤振速度下" 翼尖位移 ! II# 约束为(

!H"!#JK#

'

!

6A+

'

JJ"!!CK#

!!# 颤振速度下"翼尖扭转角约束为
1

6A+

'

J

a

$

!&# 主梁各段靠近翼根处端面"最大应力约束为

/

I,g

'

!J" NR,"安全系数取为 $?J$

!?&?# 局部算法几何非线性优化

重新给定一组合适的主梁截面尺寸初始值"计算来

流速度设置为颤振速度约束下边界 !C IP6"优化算法参

数不变"直接开展几何非线性气动弹性优化设计$ 迭代

过程如图 $# 所示"目标函数经过 J!$ 次计算"获得收敛$

优化结果见表 C"优化前机翼模型的翼尖扭转角和

非线性颤振速度都偏大"对风洞流场稳定性和模型安全

性都是不利的"通过优化后"颤振速度降低到设计要求

图!) 算例)优化迭代过程

范围内"同时满足约束条件"总重达到最小"颤振速度下

降 $#_"总重下降了 &_"表明初始设计状态是过刚度$

优化前后频率对比见表 %"主要的颤振耦合模态垂直一

阶弯曲频率下降 #!?C_"水平一阶弯曲频率下降

##?C_"一阶扭转下降 E?C_"进而使得颤振速度降低$

表" 算例)优化结果对比

初始设计 优化后 约束条件

设计目标PQ; $?EH! $?E"J! N0+

翼尖位移PII &%J J&E a ĴJ"!#J_#

翼尖扭转Pr C?# &?%% a Ĵ

颤振速度P!IP6# &$ !C?$% !C0&"

表# 算例)模态频率对比

优化前 优化后

模态 频率Pch 模态 频率Pch

垂直一阶弯曲 !?$& 垂直一阶弯曲 #?&"

水平一阶弯曲 &?!" 水平一阶弯曲 !?!!

垂直二阶弯曲 $#?E! 垂直二阶弯曲 $"?%!

水平二阶弯曲 $E?H% 水平二阶弯曲 $C?J#

垂直三阶弯曲 !$?J! 垂直三阶弯曲 #%?"E

一阶扭转 !E?CJ 一阶扭转 !J?H!

!?&?! 组合优化

为了摆脱对初始设计点的依赖"本文采用组合优化

策略"通过集成蚁群算法和直接搜索算法
&$$D$!'

进行优化

设计$ 首先发挥蚁群算法的优势"进行有效的全局寻

优"在整个设计空间中定位目标极值"然后发挥直接搜

索算法精度高而且速度快的优势"对该区域精确寻优$

直接搜索法%蚁群算法和组合优化三种方法的优化

结果对比见表 H$ 从表 H 可知"采用组合优化策略的方

式"在满足气动弹性性能指标的同时"结构总重最小"获

得相对更加优秀的设计方案$ 单独采用直接搜索法得

到的最优结果总重最大"可见初值的选取对局部算法的

结果影响很大$ 但是在实际工程设计中"依靠工程经验

给出的初始设计方案"相对而言比较可靠"因此局部算

法凭借优化效率高的特点"在工程上依然具有一定的使

用价值$
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表/ 不同优化方法结果对比

总重

PQ;

翼尖位移

PII

翼尖扭转角

Pr

颤振速度

P!IP6#

局部优化 $?E"J! J&E &?%% !C?$%

全局优化 $?HH%$ J!" &?C$ !%?H

组合优化 $?H!%E J&" &?%E !C?&&

@@组合优化结果与初始设计方案在相同工况下机翼;

方向的变形对比"如图 $! 所示"可以得到优化后结构总

体刚度显著减小$ 颤振R1Z图如图 $& 所示"可以得到

机翼优化前颤振速度不满足约束条件"通过优化设计使

得颤振速度处于约束范围内"颤振形式并未发生改变"

属于弯扭颤振"参与模态同样是垂直一阶弯曲%水平一

阶弯曲和一阶扭转的耦合$

图!$ 组合优化变形结果对比

图!' 组合优化颤振结果对比

& 结束语

大变形产生的几何非线性效应给传统飞机设计理

念和方法带来了很大的挑战$ 基于有限元和曲面气动

力建模方法"通过曲面样条函数插值法实现位移和载荷

信息的相互传递"将弹性力学几何非线性理论引入到大

柔性飞行器的气动弹性力学分析当中"建立了完整的能

够考虑大变形的气动弹性优化设计分析框架$ 结合优

化算法和气动弹性分析方法的特点"为了提高计算效

率"有效简化了迭代求解过程$ 从计算时间和优化结果

来看"不仅提高了计算效率"而且保证了优化结果具有

较高精度"满足优化设计要求$ 基于 S/SicU优化平台"

采用直接搜索法c'法"分别针对两种变形算例"对机翼

主梁剖面尺寸进行了优化设计$ 研究表明大展弦比机

翼在气动载荷作用下发生较大变形时"会对结构刚度产

生影响"一般表现为结构频率的降低"从而使得大展弦

比机翼的临界颤振速度降低"如果采用线性分析方法进

行优化设计"会导致结果无法满足真实工况下的性能指

标"因此进行几何非线性气动弹性优化设计是十分必要

的$ 为了同时发挥直接搜索法和蚁群算法的优势"实现

了两种算法的有效组合"同时保证了全局性和精确性"

相比于采用单一算法的优化策略"获得了精度更高的设

计结果"但是计算时间相对更长$
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