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摘要：介绍了一种运用有限元分析软件确定大展弦比复合材料机翼刚心位置的方法，并将该有限元分
析方法得到的计算结果与理论方法进行比较，两者最多相差７．５％。将该方法运用到工程中，以大展弦比
复合材料机翼刚心轴线的位置作为目标函数，静强度和稳定性作为约束，蒙皮、梁腹板各个铺层角的厚度
和桁条、梁缘条的横截面积作为设计变量进行优化设计。经过多岛遗传算法和序列二次规划算法的迭代
计算，最终得到机翼模型刚心轴线的最佳位置，与优化前相比刚心轴线位置更靠近于机翼前缘。
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０　引言

刚心的研 究 对 薄 壁 梁 型 的 航 空 结 构 非 常 重

要，它与结构的颤振等气动弹性密切相关。对于

大展弦比机翼来说，刚心位置的确定也尤为重要，
因为翼面刚心的位置可影响机翼气动力的分布情

况，且可以通过调整刚心的位置来控制整个翼面

结构的静力分布和气动弹性变形，从而提高飞机

的飞行性能［１－２］。

国内外一些学者针对刚心问题已经做了一些

研究，并取得了一定的研究成果。文献［３］以刚心

位置为约束条件，以最大扭转角为目标函数，对直

升机的螺旋桨叶片进行了优化设计。文献［４］用

理论方法，通过公式推导得出了确定机翼剖面刚

心位置的方法。文献［５］介绍了一种实验方法用

以测量机翼剖面刚心的位置。目前，对刚心位置

的确定大多是采用理论方法或试验方法，但是这

两种方法有一定的局限性。对于翼型较复杂的机

翼模型来说，刚心位置的确定与多个因素有关，运
用理论方法计算刚心的位置时，积分较复杂，有时

难于求出；试验方法往往是针对某个特定的机翼

模型，当 翼 型 改 变 时 需 要 重 新 进 行 试 验，成 本 较

高。考虑到以上方法的局限性，本文介绍了一种

通过有限元分析软件来确定机翼刚心轴线位置的

方法。即使翼型改变，该方法也可以通过重新建

模来完成，计算简便且成本较低。针对某翼型机

翼，分别运用有限元分析方法和理论方法求解刚

心轴线位置，并将得到的结果进行比较，两者相差

很小，证明了这种方法的可行性。最后将这种方

法运用到工程实际问题中，以复合材料机翼的刚

心轴线位置为目标函数，以静强度和稳定性为约

束条件，通过优化机翼复合材料结构件的尺寸，最
终得到合适的刚心轴线位置。

１　刚心轴线位置确定方法

１．１　理论方法

图１简单描述了机翼剖面中刚心的位置。根

据刚心的定义，当外力通过刚心时，剖面只发生弯

曲变形，而无扭转变形，即剖面的扭转角＝０（或
剖面的相对扭转角θ＝０），可以利用这一条件，来

求得剖面刚心的位置［４］。

欲求机翼结构上某剖面的角位移，应用单位
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图１　 机翼剖面中刚心位置

载荷法在该剖面作用一单位力矩Ｍｚ ＝１，设σｐ、

τｐ 为外载荷 引 起 的 应 力，σ１、τ１ 为 单 位 力 引 起 的

应力，ｔ为板的厚度，由ｑｐ ＝τｐｔ，ｑ１＝τ１ｔ＝
１
Ω
，Ω

＝∮ρｄｓ和σ１＝０得剖面的角位移为

φ＝∫
Ｌ

０∮
ｑｐｑ１
Ｇｔｄｓｄｚ

（１）

将ｑｐ＝
Ｑｙｘ
Ω －

Ｑｙ
ΩＪｘ∮ρＳｘｄｓ＋

Ｑｙ
Ｊｘ
Ｓｘ 和ｑ１＝

１
Ω

代

入式（１），则有

φ＝∫
Ｌ

０∮
１
ＧｔΩ

［Ｑｙｘ
Ω
－
Ｑｙ
ΩＪｘ∮ρＳｘｄｓ＋

Ｑｙ
Ｊｘ
Ｓｘ］ｄｓｄｚ＝

１
ＧΩ
［ｘ
Ω∮

ｄｓ
ｔ －
∮ρＳｘｄｓ
ΩＪｘ∮

ｄｓ
ｔ ＋

１
Ｊｘ∮

Ｓｘ
ｔｄｓ

］∫
Ｌ

０
Ｑｙｄｚ（２）

当φ＝０时，ｘ＝ｘ，即

ｘ
Ω∮

ｄｓ
ｔ －
∮ρＳｘｄｓ
ΩＪｘ∮

ｄｓ
ｔ ＋

１
Ｊｘ∮

Ｓｘ
ｔｄｓ＝０

（３）

ｘ＝∮ρＳｘｄｓＪｘ
－
Ω
Ｊｘ
∮
Ｓｘ
ｔｄｓ

∮
ｄｓ
ｔ

（４）

同理，可得

ｙ＝∮ρＳｙｄｓＪｙ
－
Ω
Ｊｙ
∮
Ｓｙ
ｔｄｓ

∮
ｄｓ
ｔ

（５）

即可以确定剖面中刚心的位置（ｘ，ｙ）。
对于复合材料机翼来说，可以沿展向取若干

个剖面，求得每个剖面中刚心的位置，然后将各剖

面的刚心拟合，沿展向得到一条轴线，当外力通过

该轴线时，机翼只发生弯曲变形而无扭转变形，此
轴称为机翼的刚心轴线。

１．２　 有限元分析方法

对于给定的机翼有限元模型，取垂直于展向

的横 截 面，如 图２所 示。 刚 心 位 置 的 确 定 步

骤如下：
（１）将载荷Ｆ 施加到节点Ａ 上，得到节点Ａ

的位移ΔＡ１ 和节点Ｂ 的位移ΔＢ１。
（２）将相同的载荷Ｆ 反向施加到节点Ｂ 上，

得到节点Ａ 位移ΔＡ２ 和节点Ｂ 的位移ΔＢ２。

图２　 确定刚心位置

（３）将上述载荷同时施加到节点Ａ 和节点Ｂ
时，Ａ 节点的位移为ΔＡ１－ΔＡ２，Ｂ 节点的位移为

ΔＢ２－ΔＢ１，即为Ａ 和Ｂ 两节点的纯扭转位移。
（４）由于 是 纯 扭 转，故 剖 面 中 刚 心 的 位 置 应

在位移等于零的点，即Ｃ点。
（５）设Ｃ点与Ａ 节点沿ｘ向的距离为Δｘ，则

Δｘ 可按下式求得：

Δｘ ＝
（ΔＡ１ｘ －ΔＡ２ｘ）Ｌｘ

ΔＡ１ｘ －ΔＡ２ｘ ＋ΔＢ２ｘ －ΔＡ１ｘ
（６）

同理，可以按下式求得沿ｙ向的距离Δｙ：

Δｙ ＝
（ΔＡ１ｙ －ΔＡ２ｙ）Ｌｙ

ΔＡ１ｙ －ΔＡ２ｙ ＋ΔＢ２ｙ －ΔＢ１ｙ
（７）

其中，Ｌｘ 和Ｌｙ 为节点Ａ 和节点Ｂ 分别沿ｘ向和

ｙ向的距离。
（６）对于给定的机翼有限元模型，可以通过沿

展向取数个这样的剖面，分别确定剖面中刚心的

位置，然后将这些刚心点拟合一条线，即为机翼的

刚心轴线。
上述过程通过有限元软件并结合Ｆｏｒｔｒａｎ自

编程序很容易实现。

２　刚心轴线计算

针对某机翼分别运用有限元分析方法和理论

方法计算机翼中刚心轴线的位置。图３、图４分别

为运用理论方法和有限元方法计算的刚心轴线位

置随蒙皮厚度和前后梁距离变化的曲线。将两种

方法计算得到的结果进行比较，图３中两种结果最

多相差７．５％，图４中两种结果最多相差５．６％，表
明有限元分析方法能够很好地确定刚心的位置。

图３　刚心轴线位置随下蒙皮厚度变化
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图４　刚心轴线位置随前后梁距离变化

对于计算单闭室结构，理论方法能够 很 好 地

通过自编Ｆｏｒｔｒａｎ程 序 来 实 现，但 对 于 多 闭 室 机

翼结构，因编写程序较复杂而难以求出结果，此时

可以通过本文提出的有限元方法求解多闭室机翼

结构的刚心轴线位置。

３　刚心轴线剪裁设计

建立一大展 弦 比 复 合 材 料 机 翼 模 型（图５），
运用有限元分析方法确定机翼刚心轴线的位置，
并将刚心轴线位置作为目标函数，在满足静强度

和稳定性等约束条件下，对大展弦比复合材料机

翼进行刚心剪裁设计。

图５　机翼结构

３．１　有限元模型

利用大型有限元分析软件 Ｍｓｃ．Ｐａｔｒａｎ建 立

复合材料机翼有限元模型，如图６所示，其中半展

长为１６　０００ｍｍ，翼根弦长为３０００ｍｍ，翼 梢 弦 长

为１０００ｍｍ，展弦比为１６。机翼由蒙皮、梁腹板、
梁缘 条 和 桁 条 等 结 构 件 组 成，采 用 复 合 材 料

Ｔ３００／ＱＹ８９１１。

图６　机翼有限元模型

３．２　优化模型

本文的优化目标是机翼刚心轴线的 位 置，由

于刚心轴线越接近机翼前缘对气动弹性越有利，
所以以刚心轴线到机翼前缘的距离最小作为目标

函数，约束条件包括静强度和稳定性约束且优化

过程中保持质量不变，设计变量为复合材料机翼

模型中上下蒙皮、前后梁腹板的厚度和上下桁条、
梁缘条 的 横 截 面 积。设 置 上 下 蒙 皮 初 始 铺 层

［９０°／０°／４５°／－４５°］ｓ 的 铺 层 厚 度 为［１．５／２．０／

１．０／１．０］（ｍｍ）；前 后 梁 腹 板 初 始 铺 层［４５°／９０°／

０°／－４５°］ｓ 的 铺 层 厚 度 为 ［１．０／１．５／１．０／１．５］
（ｍｍ）；上 下 桁 条、梁 缘 条 的 初 始 横 截 面 积 为

５００ｍｍ２。

３．３　优化流程

运用有限元分析软件 ＭＳＣ．Ｎａｓｔｒａｎ对复合

材料 机 翼 模 型 进 行 分 析，优 化 流 程 如 图７所 示。
首先在ｍｏｄｅｌ．ｂｄｆ文件中提取 合 适 的 节 点，并 通

过ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ．ｆｏｒｃｅ文件施加 载 荷Ｆ，根 据 上 文 的

描述编写Ｆｏｒｔｒａｎ程 序 计 算 出 刚 心 的 位 置，然 后

分 别 使 用 Ｎａｓｔｒａｎ 中 的 求 解 器 ＳＯＬ１０１ 和

ＳＯＬ１０５对机翼 模 型 进 行 静 强 度 和 稳 定 性 分 析，
最后判定是否达到最优解和满足约束条件，若是，
则终止计算，否则调整设计变量，根据以上步骤重

新进行计算，直至达到最优解。

图７　优化流程

３．４　优化算法

运用多岛遗传全局优化算法和序列二次规划

法局部优化算法进行迭代计算。全局算法使程序

在运行的起初或经过若干代之后就能将搜索方向

指向优异区域；局部算法在优异区域内继续探索，

使算法更快地收敛于最优解。这样既解决了全局

算法需要耗费大量时间的问题，又解决了局部算

法容易使优化结果陷入局部最优解的问题［６－７］。

３．５　优化结果

经过优化算法的多次迭代计算，最终 得 到 满

足所有约束条件的最优解。绘制优化过程中刚心

轴线距离机翼前缘的位置变化曲线，其结果如图

８所示，可知 经 过 优 化 后 刚 心 轴 线 的 位 置 更 靠 近

机翼前缘，与 本 文 所 设 定 的 目 标 是 一 致 的。图９
４５
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所示 为 优 化 后 刚 心 轴 线 的 位 置，其 中 Δｍ ＝
５４．５５ｍｍ，Δｎ＝２５．０ｍｍ。

图８　刚心轴线位置变化时程曲线

图９　优化后刚心轴线位置

表２为优化前后设计变量的值，由于 机 翼 上

蒙皮主要受压缩载荷作用，容易失稳，所以上蒙皮

的厚度要大于下蒙皮的厚度；同理上桁条的横截

面积大于下桁条的横截面积，致使刚心轴线上移。
由于前梁腹板的厚度大于后梁腹板的厚度，前梁

缘条的横截面积大于后梁缘条的横截面积，致使

刚心轴线前移。
表２　优化前后设计变量

设计
变量

上蒙皮
厚度
（ｍｍ）

下蒙皮
厚度
（ｍｍ）

前梁腹板
厚度
（ｍｍ）

后梁腹板
厚度
（ｍｍ）

上桁条
横截面积
（ｍｍ２）

优化前 ５．５　 ５．５　 ５．０　 ５．０　 ５００
优化后 ６．３　 ４．２　 ６．７　 ３．１　 ５８９

设计
变量

下桁条
横截面积
（ｍｍ２）

前上梁
缘条横截

面积
（ｍｍ２）

前下梁
缘条横截

面积
（ｍｍ２）

后上梁
缘条横截

面积
（ｍｍ２）

后下梁
缘条横截

面积
（ｍｍ２）

优化前 ５００　 ５００　 ５００　 ５００　 ５００
优化后 ４１０　 ６２１　 ５７７　 ４１１　 ３７９

　　表３为优化前后各个约束条件值的变化，可

知经过优化后，约束条件的值更加接近于临界值。
这说明设计变量的分布更加合理，材料利用地更

加充分。
表３　优化前后约束条件

约束条件 优化前 优化后 许用值

最大拉伸应变 ３７６１　 ４４８９ ≤４５００
最大压缩应变 ３８９９　 ４２３７ ≤４５００
最大剪切应变 ３４５０　 ３８９９ ≤４０００
最大位移（ｍ） ０．８９　 １．２９ ≤１．３０

最大扭转角（°） １．４　 ２．０ ≤２．０
屈曲因子 ２．３５　 １．０４ ≥１．００

４　结论

（１）提出了一种用有限元分析确定机翼刚心

轴线位置的方法，对于求解单闭室机翼或多闭室

机翼结构，这种方法简单易行。
（２）分别运用有限元分析方法和理论方法确

定某翼型机翼的刚心轴线位置，将得到的结果进

行比较，发现两者最多相差７．５％，证明本文提出

的有限元分析方法可以很好地确定刚心位置。
（３）运用有限元分析方法确定某复合材料机

翼的刚心轴线位置，在满足静强度和稳定性等约

束条件下，以机翼复合材料结构件的尺寸作为设

计变量进行剪裁设计，最终得到机翼刚心轴线的

最佳位置。
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