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摘　要：　针对气动弹性结构，利用遗传 敏度混合算法开展鲁棒优化设计。以大展弦比复合材料机翼的鲁棒气动

弹性结构优化设计为例验证了鲁棒设计方法的适用性和有效性，比较了鲁棒结构优化设计与传统优化设计的区

别。研究结果表明：在设计变量存在不确定性的情况下，考虑鲁棒性约束优化得到的结构较传统优化结构具有更

好的抗干扰性；但鲁棒性的满足是以增加结构质量为代价的，鲁棒性要求越高，结构增重越明显。
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　　复合材料结构在设计使用时往往会受到环境变

化、工艺误差等一些不确定因素的影响，导致其性

能发生一定的变化，甚至无法满足使用要求。２０

世纪８０年代初，日本学者Ｔａｇｕｃｈｉ首先提出了鲁

棒设计方法，其本质是一种寻求合理的设计变量

值，而非消除变量的可能波动变化，以使设计对象

的性能指标对各种变量的可能波动变化不敏感的设

计方法［１２］。

　　目前，鲁棒设计方法在复合材料结构设计中已

经逐步得到应用，Ｖｅｎｋａｔａｒａｍａｎ等对复合材料层

合板的失效问题进行了鲁棒结构设计和预测［３］，陈

建桥等研究了复合材料层合板的强度鲁棒性特

征［４］，王向阳等还对该类结构进行了可靠性优

化［５］，张志峰等对含初始缺陷的复合材料格栅加筋

圆柱壳进行了鲁棒优化设计［６］。但以上工作都是针

对简单结构，而且基本都未涉及气动弹性问题。对

于真实飞机结构，由于结构柔性很大，气动弹性问

题比较突出，加之气动弹性问题涉及学科较多，开

展鲁棒设计具有一定的难度，目前该方面的研究还

比较少。对于复合材料在真实飞机结构中的鲁棒气

动弹性优化设计，Ｚｉｎｋ等针对主动气动弹性机翼

（ＡＡＷ）的机动载荷不确定性，在一架复合材料战

斗机的初步设计中，发展了一种以应变能为依据进

行鲁棒结构设计的方法［７］。不过，目前国内还没有

在该方面开展系统的研究。

　　遗传 敏度混合算法是一种适用于气动弹性多



学科优化分析的方法，具有全局和局部搜索能力强

及优化效率高等特点。目前该算法已经在包含机

翼、尾翼、全机在内的各种金属材料／复合材料飞

机的气动弹性结构优化设计中得到应用［８１０］。

　　本文作者基于遗传 敏度混合优化算法，对气

动弹性结构开展了鲁棒优化设计。以一个复合材料

机翼为例，分析了当设计变量出现摄动时，结构的

各种气动弹性响应，并与传统结构优化设计方法的

结果进行比较，从而论证了鲁棒设计方法的适用性

和有效性，以期为该类复合材料结构的鲁棒气动弹

性优化设计和工程运用提供指导。

１　理论基础

１．１　静气动弹性响应分析方程

　　静气动弹性响应分析方程一般形式为
［１１１３］

（犓犪犪 －狇犙犪犪）狌犪＋犕犪犪狌
··

犪 ＝狇犙犪狓狌狓＋犘犪 （１）

其中：犓犪犪为结构刚度矩阵；狇为来流动压；犙犪犪为气

动力影响系数矩阵；狌犪 为结构变形矢量；犕犪犪为结

构质量矩阵；犙犪狓为单位气动力载荷矩阵；狌狓 为额

外给定自由度向量，用以定义气动力控制面的偏转

和全机的刚体运动；犘犪 为外加载荷矢量；下标犪表

示犪ｓｅｔ位移向量集，即分析集，下标狓表示狓ｓｅｔ

位移向量集，即“额外空气动力点”集。

　　按照分析时的支持自由度对方程（１）进行矩阵

分解，并结合约束状态进行相应的推导和计算，可

以求解出飞机在弹性状态下的稳定性导数、操纵性

导数以及相应的变形和配平情况［１１］。

１．２　颤振、发散分析方程

　　一般有２种颤振分析方法，即犞 犵法和狆 犽

法。其中狆 犽法更适用于优化分析，并且能够提

供比较接近试验的计算结果。狆 犽法颤振分析方

程如下［１２１３］：

（ ）犞犫
２

狆
２犕犺犺＋

犞
犫
狆犅犺犺＋犓［ 犺犺

　－
１

２ρ
犞２ 犙

Ｒ
犺犺 ＋

狆
犽
犙Ｉ（ ）］犺犺 狌犺 ＝０ （２）

其中：犞 为来流速度；犫为参考半弦长；狆为特征

值；犅为阻尼矩阵；犽为简缩频率；上标 Ｒ表示

实部；上标Ｉ表示虚部；下标犺表示模态分析集，

本文中选用前１０阶弹性模态进行颤振和发散

分析。

　　当简缩频率接近于０时，上述方程即可用于发

散速度的计算［１２］。

１．３　鲁棒结构优化

１．３．１　传统优化问题

　　传统优化问题可表示为
［１２］

ｍｉｎ 犉（狏） （３）

ｓ．ｔ．犵犼（狏）≤０ （犼＝１，…，狀ｃ） （４）

　　　（狏犻）ｌｏｗｅｒ≤狏犻≤（狏犻）ｕｐｐｅｒ　　（犻＝１，…，狀ｄ）

（５）

其中：狏犻为设计变量向量；狀ｃ为约束个数；狀ｄ为设计

变量个数；式（３）为目标函数；式（４）用于定义不等式

约束；式（５）用于指定每个设计变量的上下边界。

１．３．２　鲁棒优化问题

　　鲁棒优化问题除了要按照传统优化一样，在一

定设计变量变化范围之内寻求合适的设计变量值，

并在满足约束条件的前提下获得目标函数的最优

解；还需要保证所获得的优化结果，在设计变量及

结构参数等由于不确定性而出现一定的摄动情况

下，仍能满足约束条件。

　　对于目标函数最小化问题，鲁棒目标函数要求在

满足目标函数尽可能小的情况下，同时使设计变量的

摄动对于目标函数的影响尽可能小；鲁棒约束条件不

仅要求优化得到的结构满足各项约束，还要求在设计

变量发生摄动后，结构性能仍能满足各项约束。

　　本文中的鲁棒优化问题可表示为以下形式
［１４］：

ｍｉｎ　　犉（狏） （６）

ｍｉｎ　　犉１（狏）＝ ∑

狀
ｄ

犻＝１

犉（狏）

狏（ ）
犻

２

（Δ狏犻）［ ］槡
２ （７）

ｓ．ｔ．

犵犼（狏）＋∑

狀
ｄ

犻＝１

犵犼（狏）

狏犻
狘Δ狏犻狘≤０　　（犼＝１，…，狀ｃ）

（８）

（狏犻）ｌｏｗｅｒ＋Δ狏犻≤狏犻≤ （狏犻）ｕｐｐｅｒ－Δ狏犻

　　　　　　　　　　　　　（犻＝１，…，狀ｄ）（９）

　　鲁棒优化问题具有双目标函数，其中式（７）为

鲁棒目标函数，表征目标函数受设计变量摄动影响

的程度，它是由目标函数在设计点处的一阶泰勒级

数展开式来近似得到的。式中犉（狏）／狏犻 为目标

函数对第犻个设计变量的敏度；Δ狏犻 为第犻个设计

变量的摄动量。

　　式（８）为鲁棒约束条件。式中左边第２项表征

约束条件受设计变量摄动影响的程度，犵犼（狏）／狏犻

为第犼个约束对第犻个设计变量的敏度，遗传 敏度

混合优化算法在敏度求解时能方便地得到以上敏

度；易知，当式（８）成立时，传统优化中的约束式
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（４）也成立。式（９）表示优化过程中设计变量的变化

范围，其变化范围较传统优化问题更小。鲁棒优化

问题中其它公式和变量的含义与传统优化问题中的

一致。

　　鲁棒优化问题的目标函数、设计变量、约束条

件以及对设计变量摄动量的处理都将在算例中详细

描述，在此不再赘述。

１．３．３　鲁棒优化问题的适用度表示

　　在遗传 敏度混合优化算法中，需要将目标函

数和约束条件都转化为适用度，并通过适用度来衡

量群体中各个个体的优良程度［９］。

　　本文中定义鲁棒优化问题中个体总适用度为

犳（狏）＝犪０犳０（狏）＋犪ｒ犳ｒ（狏）＋∑

狀
ｃ

犻＝１

犪犻犳ｃ犻（狏） （１０）

其中：犳（狏）为个体总适用度；犳０（狏）为目标函数提

供的适用度；犳ｒ（狏）为鲁棒目标函数提供的适用度；

犳ｃ犻（狏）（犻＝１，…，狀ｃ）为第犻个鲁棒约束条件提供的

适用度；狀ｃ为鲁棒约束个数；犪０、犪ｒ、犪犻（犻＝１，…，

狀ｃ）为相应的加权系数，通过加权系数来衡量各项

在优化问题中的重要性。

　　在优化问题中，首先要求所得优化解必须满足

约束条件。对于本文中的鲁棒优化问题，鲁棒约束

也是首先必须满足的。为严格保证这一点并加快收

敛速度，将约束的加权系数犪犻（犻＝１，…，狀ｃ）设置

成比其它加权系数大得多。

　　本文中，分析当犪０、犪犻（犻＝１，…，狀ｃ）固定，而

犪ｒ取不同值时，即达到不同的鲁棒性要求时，对优

化结果的影响。

２　优化模型

２．１　结构有限元和气动力模型

　　本文中采用的计算模型与文献［１］和文献［１２］

中的类似，为一个大展弦比复合材料机翼，该机翼

采用三墙式结构，由上蒙皮、下蒙皮、前缘蒙皮、

后缘蒙皮、纵墙、长桁和翼肋组成。

　　根据复合材料大展弦比机翼的建模准则，并考

虑到复合材料机翼结构的特殊性，使用一个由６０００

多个结点和９０００多个单元组成的三维结构有限元

模型模拟整个左机翼。建模时，所有部件均采用复

合材料板单元。机翼各部件使用的复合材料层合板

按照下列准则进行铺设：（１）上蒙皮、下蒙皮、前

缘蒙皮、后缘蒙皮、纵墙突缘、纵墙腹板和长桁均

设计成从翼根向翼尖逐渐减薄；（２）所有部件均采

用由０°、９０°、±４５°铺层构成的对称均衡层合板；

（３）在蒙皮、突缘和长桁使用的复合材料层合板

中，０°、９０°、±４５°铺层的厚度在总厚度中的比例基

本按照６０％、１０％、３０％；（４）在纵墙腹板、翼肋

使用的复合材料层合板中，０°、９０°、±４５°铺层的厚

度在总厚度中的比例基本按照１０％、１０％、８０％。

　　由于机翼在亚音速情况下飞行，采用亚音速偶

极子格网法进行气动力计算［１３］。根据大展弦比机

翼气动力网格的划分原则，将机翼划分成具有不同

网格密度的６块平板升力面。机翼的结构有限元模

型和气动力模型如图１所示。

图１　机翼的结构有限元模型和气动力模型

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌａｎｄ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｗｉｎｇ

２．２　设计变量

　　为了描述机翼各部件的厚度变化，定义了２８

个铺层厚度参数，分别表示上蒙皮、下蒙皮、前缘

蒙皮、后缘蒙皮、纵墙、长桁和翼肋的０°铺层在外

翼外侧处的厚度初始值、在外翼段沿展向单位长度

的厚度增量、在中翼外段沿展向单位长度的厚度增

量和在中翼内段沿展向单位长度的厚度增量，具体

定义见文献［１］。各部件其它铺层的厚度初始值和

单位长度厚度增量使用线性函数关系式和这些厚度

参数相关联，以确保优化时各铺层厚度的比例满足

前文所定义的铺层设计准则。

　　选取机翼模型中所有的铺层厚度参数作为设计

变量，共２８个。对于设计变量的鲁棒变化，本文中

采用最坏情况进行保守设计，即假定所有的设计变

量能同时发生恶化情况摄动，使得结构性能变化

最大。

２．３　目标函数

　　对于气动弹性结构优化问题，目标函数一般取

为结构质量最轻，本文中的目标函数也同样为结构

质量最轻，而鲁棒目标函数则要求在满足结构质量
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尽可能小的情况下，同时使设计变量的摄动对于结

构质量的影响尽可能小。

２．４　约束条件

　　本文中要求复合材料机翼在最严重受载情况

下，满足强度约束和变形约束，同时满足颤振速度

和发散速度约束：（１）强度和变形约束定义为：在

最严重受载情况下，机翼各部件满足强度准则，机

翼翼尖的相对垂直变形犇 不大于１０％，翼尖扭角

的绝对值｜δ｜不大于０．５°。其中，翼尖变形以向上

为正，翼尖扭角以前缘向上、后缘向下为正。（２）

颤振速度和发散速度约束定义为：在海平面高度，

机翼的颤振速度和发散速度不低于３００ｍ／ｓ，用犞ｆ

表示临界速度。

３　计算分析

３．１　原始结构分析

　　根据目前的工艺水平，在复合材料层合板成型

过程中，铺层厚度的公差在±８％以内
［１５］。原始结

构在设计变量发生摄动前后的各项响应值如表１所

示（这里所说的摄动后的结果是指以最坏情况摄动

的结果，下同）。本文中，各种情况下的结构质量

都以原始结构在设计变量发生摄动前的质量为参

照，用犿表示。

　　从表１可以看出，原始结构虽然在设计变量未

发生摄动前能满足各项约束，但在发生摄动后其翼

尖位移已经超出约束限制。

表１　原始机翼的响应

犜犪犫犾犲１　犚犲狊狆狅狀狊犲狊狅犳狅狉犻犵犻狀犪犾狑犻狀犵

Ｒｅｓｐｏｎｓｅ Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ
Ｂｅｆｏｒｅ

ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

Ａｆｔｅｒ

ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

犿／％ － １００ ９３．１

犇／％ ≤１０．０ ９．７ １０．５

｜δ｜／（°） ≤０．５ ０．１５ ０．１７

犞ｆ／（ｍ·ｓ－１） ≥３００ ３２２ ３０６

３．２　优化结果分析

　　分别使用传统设计方法（式（３）～（５））和鲁棒设

计方法（式（６）～（９））对复合材料机翼进行优化设

计，设计中均采用遗传 敏度混合优化算法，每代

取１００个个体，迭代计算１５代，交叉概率狆ｃ 为

０．７，变异概率狆ｍ 为０．４。

　　对于采用鲁棒设计方法进行的结构优化，需要

在式（１０）中，选定个体适应度表达式中的各加权系

数。本文中取约束条件的加权系数犪犻＝１０００（犻＝１，

…，狀ｃ），目标函数的加权系数犪０＝１．０。分析鲁棒

目标函数的加权系数犪ｒ分别取１．０、２．０、３．０（即

不同程度的鲁棒性要求）对优化结果的影响。

　　图２所示为各种优化情况下，每代最优个体的

总适用度以及该个体在设计变量摄动前的机翼结构

质量随迭代次数的变化情况。从图２（ａ）可以看出，

对于求解传统优化问题和鲁棒优化问题，遗传 敏

度混合优化算法在全局范围具有较快的收敛速度，

有的优化情况甚至在前两代就找到了全局最优解。

在图２（ｂ）中，鲁棒优化情况的结构质量收敛曲线

有时在前几代会出现振荡现象，而不是像传统优化

问题那样平稳。这是因为鲁棒优化问题采用的是双

目标函数的形式，需要同时综合考虑目标函数（结

构质量）和鲁棒目标函数的最小化，而由于每代最

优个体的目标函数值和鲁棒目标函数值不一定同时

都是最小的，故出现了这种振荡现象，但最终都趋

于收敛。其它响应的迭代情况具有相似的变化趋

势，限于篇幅在此不详细叙述。

图２　总适用度和结构质量迭代历程
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　　表２所示为传统优化方式得到的最终优化解在

设计变量发生摄动前后的响应情况。从表２可以看

出，传统优化方式得到的最终优化解虽然满足各项

约束，且结构质量较原始结构大大减轻，但在设计

变量发生摄动后，其翼尖位移和颤振速度都已不能

满足约束条件。这说明采用传统优化方式获得的最

优设计鲁棒性不一定很好，开展鲁棒优化设计具有

一定的必要性。

表２　传统优化解的响应

犜犪犫犾犲２　犚犲狊狆狅狀狊犲狊狅犳狋狉犪犱犻狋犻狅狀犪犾狅狆狋犻犿犪犾狊狅犾狌狋犻狅狀

Ｒｅｓｐｏｎｓｅ Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ
Ｂｅｆｏｒｅ

ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

Ａｆｔｅｒ

ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

犿／％ － ８７．１ ８０．６

犇／％ ≤１０．０ １０．０ １０．９

｜δ｜／（°） ≤０．５ ０．３３３ ０．３７１

犞ｆ／（ｍ·ｓ－１） ≥３００ ３００ ２８４

　　表３所示为鲁棒优化方式下，鲁棒目标函数加

权系数取不同值时，所得到的最终优化解在设计变

量发生摄动前后的各约束响应情况。表４为相应的

目标函数（机翼质量）的变化情况。

表３　鲁棒优化解的约束响应

犜犪犫犾犲３　犚犲狊狆狅狀狊犲狊狅犳狉狅犫狌狊狋狅狆狋犻犿犪犾狊狅犾狌狋犻狅狀

Ｍａｓｓ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ

Ｂｅｆｏｒｅ

ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

Ａｆｔｅｒ

ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

犪ｒ＝１．０

犇／％ ８．４ ９．２

｜δ｜／（°） ０．１３９ ０．１５６

犞ｆ／（ｍ·ｓ－１） ３５２ ３３４

犪ｒ＝２．０

犇／％ ８．５ ９．２

｜δ｜／（°） ０．０８３ ０．０９７

犞ｆ／（ｍ·ｓ－１） ３５７ ３３５

犪ｒ＝３．０

犇／％ ８．３ ９．０

｜δ｜／（°） ０．０１０ ０．００４

犞ｆ／（ｍ·ｓ－１） ３４０ ３２４

表４　鲁棒优化解的质量变化

犜犪犫犾犲４　犕犪狊狊狏犪狉犻犪狋犻狅狀狅犳狉狅犫狌狊狋狅狆狋犻犿犪犾狊狅犾狌狋犻狅狀

Ｍａｓｓ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

Ｂｅｆｏｒｅ

ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

犃／％

Ａｆｔｅｒ

ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

犅／％

犅－犃

犃
／％

犪ｒ＝１．０ １０６．２ ９８．０ －７．７２

犪ｒ＝２．０ １０９．７ １０１．７ －７．２９

犪ｒ＝３．０ １１０．９ １０３．０ －７．１２

　　从表３可以看出，３种鲁棒设计情况都得到了

满足鲁棒约束的最优解。这充分说明鲁棒设计在实

际运用中的可行性。比较表２和表４可知，鲁棒优

化设计所得到的最优结果较之传统优化设计的最优

结果要付出质量代价，而且这种代价随着加权系数

犪ｒ的增加而增加；但机翼质量在摄动前后的相对变

化量（绝对值）随犪ｒ 的增加而减少，在本文中意味

着目标函数的鲁棒性增强。设计人员可以在鲁棒优

化设计中根据具体需要，通过调节犪ｒ 来考虑鲁棒

性目标函数的重要性。

３．３　设计变量摄动范围对鲁棒优化设计的影响

　　当工艺水平变化时，设计变量的摄动范围会随

之变化，从而会得到不同的鲁棒最优解。图３所示

为设计变量的最大摄动范围分别为４％、６％和８％

时，每代最优个体在设计变量摄动前的机翼结构质

量随迭代次数的变化情况，此时对应的适应度加权

系数都为犪０＝１．０，犪ｒ＝２．０。从图３可以看出，随

着工艺水平的提高，设计变量的摄动范围减小；鲁

棒设计方法能通过对设计变量的合理调整，在满足

约束的情况下使结构质量进一步减小。

图３　不同设计变量摄动范围情况下结构质量迭代历程

Ｆｉｇ．３　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎｈｉｓｔｏｒｙｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｍａｓｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｌｉｍｉｔａｔｉｏｎｓ

３．４　计算效率

　　本文中的气动弹性鲁棒优化涉及静气动弹性响

应分析、敏度分析和颤振分析等，采用了一个具有

较多自由度的工程计算模型进行优化，其优化过程

在一台普通微机上进行，具体配置为：ＩｎｔｅｒＣｏｒｅ２

双核ＣＰＵ，２．６６Ｇ主频，２Ｇ内存，ＷｉｎｄｏｗｓＸＰ

Ｐｒｏｆｅｓｓｉｏｎａｌ操作系统。在这种配置下，一次运行

２５ｈ左右，且其中包含进行多次敏度求解的时间
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（每次约０．２～０．３ｈ），比传统优化问题仅多几个小

时。这说明在工程中进行气动弹性鲁棒优化是可行

的，其计算耗费可以接受。

４　结　论

　　（１）基于遗传 敏度混合优化算法，开展了鲁

棒气动弹性结构优化设计，并通过在一个大展弦比

复合材料机翼复杂结构上的实际运用，论证了鲁棒

设计方法的可行性和有效性。同时，在复合材料结

构设计中，仍然需要对优化后的结果进行工程圆准

化，以使优化结果更加发挥效益。

　　（２）使用鲁棒优化方法得到的最优设计在设计

变量发生摄动后，结构性能仍能满足各项约束；而

传统优化方式获得的最优设计则不尽然。

　　（３）相对于传统优化设计结果，鲁棒优化设计

结果需要付出一定的质量代价，鲁棒性要求越高，

优化所得到的结构质量越大。

　　（４）设计变量的摄动范围越小，鲁棒优化设计

所得到的结构质量越小。
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