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基于 CST的三维机翼气动结构解析参数化建模
与优化方法

杨予成，粟    华，龚春林，谷良贤，丁轩鹤，王子一

（西北工业大学 航天学院 陕西省空天飞行器设计重点实验室，西安 710072）

摘　　　  要：    针对概念设计阶段机翼设计需要大范围探索设计空间并进行气动结构一体化设计的需求，提

出一种基于类别 /形状变换函数（class-shape function transformation, CST）的三维机翼气动结构解析参数化建模

与优化方法。在二维 CST基础上，推导三维 CST参数化几何模型的解析函数形式，通过网格自适应离散与结

构特征提取技术建立了三维机翼的气动和结构解析参数化模型，能够同时支持包括机翼几何构型、结构布

局、结构尺寸、材料属性等参数的气动结构一体化快速建模与优化求解，具备几何模型大范围参数化以及气

动、结构模型的建模过程自动化能力。采用该方法对某大展弦比机翼开展气动结构一体化优化设计，对比

固定结构布局优化方案，优化结果梁由 2个减至 1个，翼肋由 20个减至 15个，质量相比减少 26.1%。
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Analytical aero-structural modeling and optimization method of
three-dimensional wing based on CST

YANG Yucheng， SU Hua， GONG Chunlin， GU Liangxian， DING Xuanhe， WANG Ziyi

（Shannxi Aerospace Flight Vehicle Design Key Laboratory，School of Astronautics，
Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China）

Abstract:   To facilitate the large-scale exploration of design space and the design of aero-structural
integration  in  the  conceptual  design  stage， a  three-dimensional  parametric  modeling  and  optimization
method  for  wing  aero-structural  analysis  was  proposed  by  using  the  class-shape  function  transformation
(CST) method. Based on the two-dimensional CST，the analytical function form of the three-dimensional
CST  parametric  geometric  model  was  deduced.  Established  by  using  the  mesh  adaptive  discrete  and
structural  feature  extraction  technology， the  aero-structural  analysis  parametric  model  of  the  three-
dimensional  wing  can  support  the  rapid  modeling  and  optimization  of  the  aerodynamic  structure
integration  simultaneously， including  parameters  of  the  wing  geometry  configuration， structural  layout，
structural  size，material  properties，etc.  Besides， it  can  automate  the  modeling  process  for  the  geometric
models  with  a  wide  range  of  parameterization  and  aero-structural  models.  By  applying  this  method， the
aerodynamic structure  of  a  large  scale  wing can be  optimized from a  multidisciplinary perspective.  This
method was adopted to work out the design of optimal aerodynamic structure integration for a large aspect
ratio wing. According to the optimization result，the number of beams was reduced from 2 to 1，the number
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of wing ribs reduced from 20 to 15，and the mass reduced by 26.1%.

Keywords:   geometric modeling；analytical parametric modeling；
class/shape function transformation；wing design；aeroelastic optimization

在飞行器概念设计阶段，随着高升阻比和结

构轻量化要求的不断提高，需要在大范围的设计

空间中进行几何外形的快速设计迭代并开展气动

结构一体化设计优化，以得到整个设计空间最佳

的总体方案。特别是对于大展弦比机翼，结构变

形对气动性能的影响更加显著，气动与结构间存

在耦合关系[1]，同时结构布局、结构尺寸和材料属

性之间也存在较强相关性[2]，因此有必要在满足

气动结构约束的前提下进行几何构型、结构布局、

结构尺寸、材料属性一体化设计优化。为此，需

要建立一套快速、有效的参数化建模方法及优化

流程，以满足气动结构一体化快速迭代寻优的需

求，以及方案高效自动化调整和迭代的需求。

传统机翼参数化模型主要依靠各种 CAD
（computer aided design）工具 [3]，然而基于 CAD的

参数化模型建模效率低、代价大，难以实现气动

和结构拓扑和布局的改变，不适合大范围设计空

间探索。基于解析形式的参数化模型主要可以分

为描型参数化和扰动参数化两种[4]。描型参数化

通过有限个具有几何特征的参数表达外形，如Hicks-
Henne参数化方法 [5]、parametric section （PARSEC）
参数化方法[6] 等。Vecchia等 [7] 在 PARSEC方法

基础上进行了翼型的优化设计研究。扰动参数化

通常以基函数加权组合的形式构成，具有适应性

强、精度较高的特点，如 B样条方法 [8]、NURBS
（nonuniform rational B-spline）方法 [9] 等。Valencia
等[10] 在 NURBS方法构建的机翼外形基础上，采

用解析方法生成了翼盒的参数化结构模型。但基

于 NURBS的参数化机翼模型参数几何意义不明

确，难以得出普适性规律。相较于上述方法，Kulfan
等[11-13] 提出的 CST方法具有参数少、精度高和表

达能力强等特点[14]，近年来被应用于三维机翼建

模中。CST参数化方法采用类别函数和形状函数

组合的形式表达翼型，使其同时具备模型参数化

和扰动参数化的优点。关晓辉等[15] 在 CST方法

基础上提出了翼型三维 CST的几何表达形式。

Li等 [16] 通过对多组 CST翼型插值实现三维机翼

的建模。上述 CST工作主要针对气动外形的参

数化表达，未涉及机翼的气动、结构学科的一体

化参数化建模，难以实现气动和结构之间数据自

动映射关系。冯毅等[17] 基于 CST方法生成了类

X-37运载器的三维模型，并提出基于向量放样技

术的等角度划分处理网格。然而修正后的网格相

较于初始网格，无法提升对解析表达式的保型能力。

粟华等[18-20] 基于部件组合思想，通过整体组

合建立完整的飞行器三维解析气动结构模型。然

而其翼梁、翼肋的个数和位置无法动态调整和分

配。本文在其基础上针对机翼设计问题，提出网

格自适应离散和修正策略，针对 CST函数特性，

推导出等弧长划分与加密的自变量参数，使得网

格外形不依赖于初始生成的网格；通过引入网格

修正因子，支持对参数化面元气动网格的指定位

置进行网格质量修正，同时能够通过指定加密位

置的加密强度对网格进行的局部加密。在此基础

上发展支持机翼几何构型、结构布局、结构尺寸、

材料属性等参数解析化描述的气动结构一体化快

速建模与优化求解方法。该方法得到的模型提升

了原有模型的网格质量和保型能力，并同时支持

调整几何构型、结构布局、结构尺寸、材料属性

4种类型参数化变量，模型间的自动映射技术也

避免了不同学科之间数据转换、传递等烦琐工作。

最后以某大展弦比机翼为例进行了气动结构参数

化模型建模和静气弹优化分析，并将该计算结果

与不考虑结构布局的静气弹优化结果进行对比，

可知引入布局变量能实现进一步地减小机翼阻力

系数和降低结构质量。 

1    三维解析机翼几何外形参数化方法

二维 CST方法拥有设计参数少、精度高、表

达能力强的特点，本节在此基础上通过引入展向

与法向引导线，提出一种三维解析机翼几何外形

参数化方法。 

1.1   二维截面函数定义

CN2
N1
（ψ）

S（ψ）

CST方法通过类别函数和形状函数的组合来

表达截面的形状，其中类别函数 用于定义

几何的基本形状，形状函数 对基本形状增

加扰动以修正外形，如式（1）所示。

ζ（ψ）|upp/low=CN2
N1
（ψ）·S（ψ）+∆ζn（ψ） （1）

ψ [0,1]式中 为归一化后的相对长度，取值范围为 ；
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ζ（ψ） ψ

CN2
N1
（ψ） N1 N2

S（ψ） ∆ζn（ψ）

为截面上 /下表面对应 处的法向高度 ；

为类别函数， 、 为类别函数的控制因

子； 为形状函数； 为法向偏心距。

CN2
N1
（ψ） N1 N2类别函数 通过 和 两个参数控制

曲线整体外形的基本类型，表达式如下：

CN2
N1
（ψ）= ψN1（1−ψ）N2 （2）

S（ψ）

相比于原本 CST采用 Bernstein多项式做形

状函数，B样条函数 [21] 具有更好的曲线局部修正

和调整能力，因此形状函数 选为 B样条函

数，表达式如下：

S（ψ）=
n∑

i=0

biN i
k（ψ） （3）

bi（i = 0,1, · · · ,n） N i
k（ψ）（i = 0,

1, · · · ,n） k k−1

式中 为权重因子；

称为 阶（ 次）  B样条基函数，每个 B
样条基函数是定义在非递减的序列 T的参数 t所
决定的 k阶分段多项式。B样条由 De Boor-Cox
公式定义[22]：

N i
1（ψ）=

1 ti ⩽ t ⩽ ti+1

0 其他

N i
k（ψ）=

ψ− ti

ti+k+1− ti
N i

k−1（ψ）+
ti+k+1−ψ

ti+k+1− ti+1
N i+1

k−1（ψ）

（4）

0/0 = 0并约定 。 

1.2   几何曲面的表达

基于上述截面描述，进一步将一组截面沿机

翼展向组合，可以得到基于三维 CST的基本曲面。

在组合各截面时，考虑各截面之间的过渡，引入

展向引导线和法向引导线的概念，引导线可表达

出整个单位曲面沿展向变化的情况。如图 1所示，

规定机翼沿展向为 x轴，弦向为 y轴。

法向、展向引导线同样采用 CST函数：ζnormal（x）=CM2
M1
（x）·S（x）

ζspan（x）= ±CT2
T1
（x）·S（x）

（5）

M1 M2 T1 T2式中 和 为法向控制因子， 和 为展向控

制因子，下标 normal和 span分别表示法向和展向。

在翼根截面到翼梢截面过渡阶段，建立前后

截面的控制参数，如式（6）所示：

[
N1（η） N2（η）

]
=
[

1−η η
] N11 N12

N21 N22

（6）
η N1（η）

N2（η） η

N11 N12 N21 N22

式中 为曲面沿 x轴方向的单位坐标， 和

为 x轴取值在 处机翼的过渡截面形状控

制因子， 、 、 、 分别为翼根和翼梢的

η

截面形状控制因子。过渡截面的截面形状控制因

子随参数 线性变化，可达到平滑过渡的效果（见

图 1）。整个曲面由翼根/翼梢截面、法向/展向引

导线组成基本框架，中间部分以过渡截面填充，

得到笛卡儿坐标系下三维 CST基本曲面表达形式：

X（ψ,η）= η

Y（ψ,η）=CN1（η）

N2（η）
（ψ）CM1

M2
（η）

n∑
i=0

m∑
j=0

bi, jN i
k（ψ）·

N j
k（η）+∆ζM,N（ψ,η）

∣∣∣
upp,low

Z（ψ,η）= ψ ·CT1
T2
（η）

w∑
t=0

btN t
k（η）

（7）

ψ η [0,1] N1（η） N2（η）式中 、 的取值范围为 ， 和 见

式（6）。整个基本曲面的设计变量见表 1。
  

表 1    基本曲面设计变量

Table 1    Design variables of basic surface

设计变量 参数

翼根截面形状控制因子 N11 N12，

翼梢截面形状控制因子 N21 N22，

法向形状控制因子 M1 M2，

展向形状控制因子 T1 T2，

表面权重因子 bi, j

展向权重因子 bt
 

表 1中设计变量与图 1相对应，翼根/梢截面

形状控制因子决定翼根/梢截面的形状；展向形状

控制因子和权重因子决定机翼沿展向弦长的变化；

法向形状控制因子、表面权重因子和过渡截面形

状控制因子决定机翼沿展向过渡截面的形状。基
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图 1    基本曲面框架

Fig. 1    Frame of basic surface
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于上述模型生成的基本曲面，通过基本曲面的组

合可得到如图 2所示双段式机翼、单段式机翼、

双垂尾和单垂尾等。
 
 

垂尾部件 机翼部件基本曲面

图 2    部件参数化外形

Fig. 2    Parametric shape of component
 

上述 CST方法生成的三维解析参数化翼型

几何模型具有参数变量意义清晰、模型精度高的

特点，既能提供足够的三维机翼描述复杂度，同

时还具备设计参数可控的优势，能够满足大部分

机翼的建模需要。 

2    气动参数化建模方法

气动计算所需的网格模型通常在几何模型的

外包络基础上生成。三维解析参数化建模方法提

出了一种几何模型的解析参数化表达方法，在其

基础上直接进行网格离散化处理，即可得到机翼

表面网格模型。 

2.1   网格离散化表征

ψ η

[0,1]

根据几何参数化外形的解析表达函数，生成

对应的气动外形参数化模型。分别将 和 离散

为两组取值在 区间上的非递减节点向量作

为设计变量：ψ =
[
ψ1 ψ2 · · · ψi · · · ψn

]
η =
[
η1 η2 · · · η j · · · ηm

] （8）

ψi η j [0,1] ψi < ψi+1

η j < η j+1

式中 和 的取值范围为 ，规定 ，

。进一步地，将节点向量扩充为自变量取

值矩阵： Ψi j = ψi

Ii j = η j
（9）

将所对应的单位曲面在节点向量的基础上通

过式（7）离散为一组节点。

Pi, j =


Xi, j

Yi, j

Zi, j

 =

X（ψi,η j）

Y（ψi,η j）

Z（ψi,η j）

 （10）

（i, j）将节点组成四边形壳单元网格，第 号网

格所对应的 4个节点表达如下：

Ei, j =


Pi, j

Pi+1, j

Pi+1, j+1

Pi, j+1


（11）

通过式（11）可将式（7）表达的基本曲面离散

得到如图 3所示的表面气动网格。
  

几何模型 气动网格模型

图 3    参数化气动网格模型

Fig. 3    Parametric aerodynamic mesh model
  

2.2   基于坐标变换的气动模型网格修正策略

气动表面网格质量对气动计算精度影响较大。

由于参数化函数表达式在特定取值下，边缘斜率

会有趋向于无穷大的情况，直接等间距离散坐标

参数会导致边缘网格质量不高（见图 3）。为此，

提出如图 4所示的网格坐标修正流程，以提高网

格的几何保型程度和气动求解精度。
  

原始网格坐标

生成气动网格

网格质量检查

几何曲面

获得优化后的网格坐标
收敛

未收敛

网格修正因子

计算网格节点间距
修正弦向节点坐标

修正展向节点坐标

图 4    网格修正流程

Fig. 4    Mesh correction process
 

如图 4所示的基于坐标变换的气动模型网格

修正策略，通过引入网格修正因子计算的协变量

重新定义曲面上坐标点间弧长公式；对弦向和展

向节点坐标依次进行等弧长坐标变换，通过网格

修正迭代流程使气动表面网格实现等间距网格修

正并具备自由加密的能力。

R
γi j

首先网格修正因子为自定义大小的矩阵 ，

计算每个节点的网格弧长特征协变量 ：

γi j =

n∑
p=0

m∑
q=0

RpqN p
r（ψi）Nq

r（η j） （12）
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lchordi j

在原始网格基础上，定义网格内一点在弦向

截线上的网格节点连线长度，记为弦向散点弧长

：

lchordi j =


i∑

q=2

γq j

√∣∣∣Pq, j− Pq−1, j

∣∣∣2 i > 1

0 i = 1

（13）

j

r

为使截面上节点等弧长分配，计算截线 上弦

向方向第 个等弧长点的弧长：

schordr, j = lchordn, j r/n （14）

lchordi, j < schordr, j < lchordi+1, j r

Pi, j Pi+1, j ψ

当 时，说明第 个等弧长点

应该在点 和 之间。进一步更新该点的

坐标：

ψ∗r, j = ψi, j+（ψi+1, j−ψi, j）
schordr, j

/
schordn, j −ψi, j

ψi+1, j−ψi, j
（15）

ψ

考虑到二维 CST函数在边缘处的弧长函数

和 有如下关系：

lim
ψ→0

s（ψ）=

w ψ

0

√
1+
[
ψN1（1−ψ）N2

]′2
dψ = ψN1

（16）

N1 < 1因此当控制因子 时，在边缘处不适用

式（15），对于边缘处应按下式更新坐标：

ψ∗r, j = ψi, j+（ψi+1, j−ψi, j）

 schordr, j

/
schordn, j −ψi, j

ψi+1, j−ψi, j


1

N1

（17）

对于展向采用整体修正的方式，在更新的弦

向坐标基础上，进一步定义沿展向的弧长参数，

记为展向散点弧长：

lspani j =


j∑

q=2

γq j

√∣∣∣Pi,q− Pi,q−1

∣∣∣2 j > 1

0 j = 1

（18）

lspani j

i0

遍历每个 ，找出最大的一条弧长作为参考

弧长用于整体修正，最大弧长对应下标记为 。

与纵向修正同理，计算展向方向最大弧长上第 r
个等弧长点弧长：

sspani0,r = lspani0,r r/m （19）

更新坐标为：

η∗ir = ηi0, j+（ηi0, j+1−ηi∗, j）
sspani0,r

/
sspani0,m −ηi0, j

ηi0, j+1−ηi0, j
（20）

M1 < 1同理，当控制因子 时，对于边缘处应按

下式更新坐标：

η∗ir = ηi0, j+（ηi0, j+1−ηi∗, j）

 sspani0,r

/
sspani0,m −ηi0, j

ηi0, j+1−ηi0, j


1

M1

（21）

ψ∗ η∗经过上述坐标修正后，对 、 坐标生成的

网格进行等弧长检查，若满足收敛条件，即中间

网格和边缘网格分别满足式（22）和式（23），则说

明坐标修正收敛；若不满足上述约束，则重复式（13）～
式（23）流程，直到满足收敛条件为止。

schordr, j

/
schordn, j −ψi, j

ψi+1, j−ψi, j
⩽ δ

sspani0,r

/
sspani0,m −ηi0, j

ηi0, j+1−ηi0, j
⩽ δ

（22）



 schordr, j

/
schordn, j −ψi, j

ψi+1, j−ψi, j


1

N1

⩽ δ

 sspani0,r

/
sspani0,m −ηi0, j

ηi0, j+1−ηi0, j


1

N1

⩽ δ

（23）

δ式中 为网格误差因子。经过网格坐标修正迭代，

修正前后网格对比如图 5所示。

针对 CST函数的网格修正策略在提升网格

精度并对指定部位进行局部加密的同时，可避免

数值计算难以处理的弧长积分和各种求导运算，

最大程度节省了计算资源。对比原始气动网格

（见图 5（b）），当网格修正因子矩阵元素全取 1时

为均匀修正（见图 5（c）），节点被等弧长均匀分配，

具有良好保型能力；当网格修正因子矩阵秩为 1
且取值不全为 1时为正交加密修正网格（见图 5（d）），
具备对网格指定部位进行局部加密处理的能力。
 
 

(a) 几何模型 (b) 原始气动网格

(c) 均匀修正网格 (d) 正交加密修正网格

图 5    气动网格修正前后对比

Fig. 5    Comparison of before and after aerodynamic

mesh correction
  

3    结构参数化建模方法

结构布局和尺寸优化通常分开建模和优化设
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计，难以实现联合优化。但在概念设计阶段，结

构布局往往无法确定其构形，需要一种支持结构

布局和尺寸联合优化的参数化模型。本文提出一

种支持布局改变的参数化结构模型，以满足概念

设计对布局寻优的需求。

[0,1]

τ

结构模型在气动模型基础上生成，在机翼外

形参数化网格基础上，进一步引入取值在 区

间上的非递减节点向量 作为高度方向的设计变

量，如式（24）所示：

τ =
[
τ1 τ2 · · · τk · · · τl

]
（24）

规定 
Xi jk = Xuppi, j+（Xuppi, j−Xlowi, j）τk

Yi jk = Yuppi, j+（Yuppi, j−Ylowi, j）τk

Zi jk = Zuppi, j+（Zuppi, j−Zlowi, j）τk

（25）

ψ η在 、 两组节点向量中分别选取数个值作为

结构内部翼梁与翼肋，选取的节点向量个数分别

为翼梁与翼肋的个数。翼肋单元表达为：

Erib
i jk =


Pi, j,k

Pi+1, j,k

Pi+1, j,k+1

Pi, j,k+1

 （26）

翼梁单元表达为：

Espar
i jk =


Pi, j,k

Pi, j+1,k

Pi, j+1,k+1

Pi, j,k+1

 （27）

为便于优化设计和使用，认为翼梁和翼肋为

等间距布置，因此机翼的布局变量为翼梁、翼肋

个数两个设计变量，得到的机翼结构参数化模型

如图 6所示。
  

(a) 11翼肋3翼梁 (b) 6翼肋1翼梁

图 6    机翼结构参数化模型

Fig. 6    Parametric model of the wing structure
 

本节提出的解析结构参数化模型设计变量包

括结构布局、结构尺寸和材料属性变量，可以为

结构布局和尺寸联合优化提供支持。 

4    机翼气动结构一体化优化流程

对于大展弦比机翼，结构变形对于气动有明

显的影响，几何构型的改变也会影响结构上的作

用力大小和分布，因此每步分析均有必要进行静

气弹分析。为此，本文在两级优化方法[23] 的基础

上，基于气动结构解析参数化模型，提出一种考

虑静气弹效应的气动结构联合优化流程。

两级优化将对各学科都有较大影响的变量作

为全局变量，把只对子学科有较大影响的变量作

为局部设计变量。根据本文参数化模型，将设计

变量分为以下 4类：

1） 几何构型设计变量：形状控制因子、机翼

厚度、表面权重因子矩阵。

2） 结构布局设计变量：翼梁个数、翼肋个数、

位置。

3） 结构尺寸设计变量：蒙皮厚度、翼梁厚度、

翼肋厚度。

4） 材料属性设计变量：弹性模量、泊松比。

考虑气动结构的联合优化将会带来大量的运

算，而几何构型变量与结构布局变量、结构尺寸

变量和材料属性变量间相关性较小。为提高效率，

本文提出一种两级优化策略，将气动和结构参数

分两步进行优化，同时考虑 4种设计变量，图 7为

气动结构优化流程图。
 
 

气动优化
是否收敛

否 是 结构优化
是否收敛

否

气动结构优化
是否收敛

否

是

是

更新气动结构参数

静气动弹性分析 静气动弹性分析

初始化参数

更新气动参数 更新结构参数

输出最优气动结构参数

系统级优化

子系统优化

图 7    气动结构一体化优化流程

Fig. 7    Aero-structural integration optimization process
 

气动结构优化流程将几何构型设计变量和结

构布局、尺寸和材料属性设计变量分开考虑。考

虑大变形效应，每步分析将进行弱耦合迭代的静

气弹分析。流程具体说明如下：

1） 给出机翼的初始设计方案。
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2） 对机翼的初始方案进行参数化表达，生成

气动结构参数化模型。

3） 选取几何构型设计变量作为优化变量，其

他参数视为固定参数进行静气动弹性优化，得到

优化后的气动外形参数。

4）  继承第 3）步得到的几何构型设计变量参

数，对结构布局、结构尺寸和材料属性变量为优

化变量进行静气动弹性优化，得到优化后的结构

布局、结构尺寸和材料属性参数。

5）  将第 4）步得到的优化后的设计变量结果

与第 2）步的设计变量参数相比较，判断优化是否

收敛，若收敛则优化结束得到最优结果，否则更

新各设计变量回到上述第 2）步。 

5    建模与优化算例

以第三届 American Institute of Aeronautics and
Astronautics（AIAA）阻力测算机翼 Drag Prediction
Workshop（DPW）-W1为例，应用本文参数化方法

建立其机翼的气动结构参数化模型；基于参数化

模型，对 DPW-W1机翼展开气动结构一体化优化。

机翼参数化气动结构模型由自编 C++程序生

成；结构分析采用通用有限元求解器 NASTRAN
求解。使用涡格法进行气动分析求解。离散生成

的面元网格作为涡格，调用涡格法求解程序 AVL
得到每个剖面上的气动力，再通过 Xfoil修正每个

剖面上的气动力分布，从而得到机翼的表面气动

力分布。 

5.1   DPW-W1机翼气动验证

DPW-W机翼展长为 60 m，展弦比为 8.0，前缘

后掠角为 17.2°，1/4弦长后掠角为 15.0°，其详细

几何参数见文献 [24]。修正因子矩阵的行列可以

自由扩展，矩阵内数值决定指定部位的相对加密

强度；按列取值从首列到末列依次决定机翼前缘

到后缘的网格密度；按行取值从首行到末行决定

机翼从翼根到翼梢的网格密度。由于翼根、翼梢、

机翼前后缘翼面的形状变化和压力分布梯度较机

翼中间更大，为加密这些部位修正因子取值为：

R =



81 36 9 9 9 81
9 4 1 1 1 9
9 4 1 1 1 9
9 4 1 1 1 9
9 4 1 1 1 9

81 36 9 9 9 81


（28）

生成的气动面网格的网格模型如图 8所示。

 

图 8    DPW-W1机翼参数化气动模型

Fig. 8    Parametric aerodynamic model of DPW-W1 wing
 

图 9为 DPW-W1机翼截面在马赫数为 0.76、
攻角为 0°条件下翼型网格修正前后压力分布，图

中 Cp 为压力系数，l为弦长。表 2为 DPW-W1机

翼在马赫数为 0.76，攻角为 0.5°条件下，机翼网格

修正前后气动结果与文献 [24]中 FLUENT结果

的对比，表中 CL、CD、CM、L/D分别是升力系数、

阻力系数、俯仰力矩系数和升阻比，L和 D分别

为升力和阻力。
  

−0.8

0

−0.6

0.1

−0.4

0.2

−0.2

0.3

0

0.4

0.2

0.5

0.4

0.6

0.6

0.7

0.8

0.8
1.0

0.9 1.0

C
p

x/l

FLUENT
网格修正前
网格修正后

图 9    DPW-W1翼型压力分布对比

Fig. 9    Pressure distribution comparison of DPW-W1 wing
  

表 2    气动结果对比

Table 2    Comparison of aerodynamic results

参数 修正前 修正后 文献 [24]

CL

数值 0.468 73 0.482 62
0.486 84与文献 [24]的

误差/% −3.72 −0.87

CD

数值 0.018 19 0.019 78
0.020 98与文献 [24]的

误差/% −13.3 −5.72

CM

数值 −0.067 54 −0.072 10
−0.069 70与文献 [24]的

误差/% −3.10 3.44

L/D
数值 25.768 6 24.399 4

23.21与文献 [24]的
误差/% 11.02 5.12

 

由于修正后前缘网格的加密，网格修正后头

部气动力分布与 FLUENT结果更为贴近（见图 9）。
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通过与文献 [24]气动结果对比（见表 2）可以看出，

网格修正后机翼总气动力结果比网格未修正的结

果误差同样有所降低，修正后计算结果误差在可

接受的范围内。 

5.2   机翼气动结构一体化设计

DPW-W1机翼初始气动结构模型如图 10所

示，结构模型包含翼梁、翼肋和蒙皮。初始结构

布局参考文献 [25]，设置 2根翼梁和 20根翼肋，

取翼梁、翼肋的个数和材料厚度作为设计变量，

蒙皮沿展向均分为 5段，每段蒙皮厚度作为设计

变量。
 
 

图 10    DPW-W1机翼参数化气动结构模型

Fig. 10    Parametric aero-structural model of DPW-W1 wing
 

E = 7.31×1010 Pa ε = 0.33

ρ = 2 780 kg/m3

翼梁初始厚度为 51 mm；翼肋初始厚度为

53 mm；蒙皮初始厚度为 3 mm。材料为铝合金，

弹性模量 ，泊松比 ，密度

。气动结构一体化优化变量共

34个，其中 25个几何构型设计变量，包括上、下

表面权重因子各 10个、翼型截面控制因子 4个；

7个结构尺寸设计变量，包括延展向蒙皮厚度变

量 5个、翼肋翼梁材料厚度变量 2个；2个结构布

局设计变量，分别为翼梁、翼肋个数。优化问题为

find Xa,Xs,Xl

min ω1
CD

CD,initial
+ω2

W
Winitial

s.t. CL ⩾ 0.4

V ⩾ 231 m3

δk ⩽ 2.8 m

δt ⩽ 0.071 m

σmax < 350 MPa

（29）

ω1 ω2

Xa Xs

Xl W V

δk δt

σmax

式中权重系数 、 均取值 0.5，同时考虑减阻和

减质量。 为气动外形变量； 为结构尺寸变量；

为结构布局变量； 为结构质量； 为机翼体积；

为机翼最大位移； 为翼梢扭转变形，气动、结

构变形均为静气弹变形后的结果； 为实际结

构的最大应力；下标 initial表示初始值。

Xl Xa Xs

Xl

作为对照，首先进行不改变结构布局的气动

结构一体化优化，固定 不变，设计变量为 、 ，

其余变量设置及优化问题定义与式（29）相同。

图 11为结构布局参数 不变情况下气动结构一

体化优化前后的应力云图，在满足约束条件下，

机翼结构质量由 20 412.7 kg减少至 18 849.5 kg，
共减少 7.6%。图 12为优化前后的机翼截面对比，

l代表弦长，气动结构优化后阻力系数由 0.013 33
降为 0.013 11，降低 1.65%。
 
 

350.000
311.111
272.222
233.333
194.444
155.556
116.667
77.778
38.889
0
无结果

Mises应力/MPa

(a) 优化前

350.000
311.111
272.222
233.333
194.444
155.556
116.667
77.778
38.889
0
无结果

Mises应力/MPa

(b) 优化后

图 11    气动结构优化Mises应力云图

Fig. 11    Contours of Mises stress for aero-structural optimization
 
 
 

0.04

0

0.02

0.2

0

0.4

−0.02

0.6

−0.04

0.8
−0.06

1.0

y/
l

x/l

初始翼型截面 优化翼型截面

图 12    优化前后机翼截面对比

Fig. 12    Comparison of pre- and post-optimized wing sections
 

Xa Xs Xl

进一步，进行变结构布局的气动结构一体化

优化，设计变量为 、 、 。图 13所示为结构

布局可变情况下气动结构优化后结构布局图。翼

肋由 20根减少至 15根；翼梁由 2根减少至 1根；

机翼结构质量由 20 412.7 kg降低至 13 931.7 kg，质
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量共减少 31.7%；阻力系数由 0.013 33降为 0.013 16，
降低 1.28%。通过对比可知，参数化结构布局的

改变可使飞行器设计达到更优的结果。

图 14为变布局优化后机翼 Mises应力云图。

表 3给出在满足约束的条件下，不考虑结构布局

改变和考虑结构布局改变的气动结构优化结果对

比分析。
  

350.000
311.111
272.222
233.333
194.444
155.556
116.667
77.778
38.889
0
无结果

Mises应力/MPa

图 14    变布局优化后机翼Mises应力云图

Fig. 14    Contours of Mises stress for variable structural layout

aero-structural optimization
  

表 3    优化结果对比

Table 3    Comparison of optimization results

参数 优化前
优化后

固定结构布局 可变结构布局

CL 0.403 48 0.400 15 0.400 01

CD 0.013 33 0.013 11 0.013 16

最大位移变形/m 2.661 98 2.755 47 2.731 83

最大扭转变形/m 0.070 146 0.067 274 0.066 811

结构质量/kg 20 412.7 18 849.5 13 926.2
 

通过两者对比，在升力系数满足要求情况下，

阻力系数优化差距不大；结构质量通过调整翼梁

和翼肋个数进一步减少 26.1%。可以看出，机翼

的结构布局对于气动弹性结果具有影响，考虑结

构布局可以获得性能更佳的优化结果。 

6    结　论

本文在三维 CST参数化模型基础上提出一

种能够快速、动态构建的支持几何构型、结构布

局、结构尺寸、材料属性参数化的机翼气动结构

解析参数化模型，对比原三维 CST方法具备更强

的气动结构表征能力，支持在更大范围的设计空

间内对机翼进行参数化设计和寻优；在此基础上

引入网格修正因子矩阵，推导出一种完全解析的

基于坐标变换的气动模型网格修正策略。该策略

具有稳定、高效的特点，对参数化气动模型网格

的可适用性和自由度都有了一定的改善；针对模

型多维度参数化设计变量的特点，建立了基于该

解析参数化模型的静气动弹性优化流程，实现快

速优化的求解目标；对机翼开展静气动弹性分析

与优化，对比传统的固定结构布局的气动结构优

化，结果表明结构布局和几何外形、结构尺寸、材

料属性间存在相互耦合关系，支持结构布局参数

化的气动结构模型可进一步提升机翼的静气动弹

性性能。

本文的工作证明了解析参数化模型在气动弹

性问题下进行气动外形、结构布局和尺寸设计的

可行性。然而，尽管本文考虑了多种气动、结构

指标，但仍没有考虑某些重要因素（如屈曲、颤振、

内装燃油、外挂发动机等）；其次，本文提出的方

法应用于概念设计阶段，省略了额外的几何细节

及相关负载，因此本文优化结果可能过于理想。

下一步将在分析中考虑加入上述因素，实现高拟

真参数化气动弹性分析，以及可变结构布局的飞

行器整体解析参数化气动结构模型构建与优化求

解分析。
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