
 

第 53卷第 13期 

2 0 1 7 年 7 月 

机  械  工  程  学  报 
JOURNAL OF MECHANICAL ENGINEERING 

Vol.53  No.13 

Jul. 2 0 1 7 

 
DOI：10.3901/JME.2017.13.125 

仿生轻质结构在飞机大开口区的应用 

及其优化设计* 

郭  策 1  陆振玉 2  吴元琦 1 
(1. 南京航空航天大学航天学院  南京  210016 

2. 中国科学院长春光学精密机械与物理研究所  长春  130033) 
 

摘要：将一种新型的仿甲虫鞘翅轻质结构应用于飞机大开口区的筋板结构设计，根据飞机大开口区对结构静/动态性能和散

热性能的要求，分别构造目标函数，并采用拉丁超立方试验设计方法确定样本点数，建立有限元参数化模型进行仿真计算，

利用响应面法得到各目标函数的响应面拟合函数，之后设定结构的多功能协同优化目标，并通过线性搜索法进行协同优化设

计，优化后计算得到仿生轻质结构的散热性能、抗压刚度分别是优化前的 14.3倍和 2.1倍，动态性能指标得到明显改善，在

相同载荷条件下结构减重 11%；进一步以飞机大开口区加筋结构的一阶屈曲因子和最大位移作为优化约束条件，并以结构总

质量最小为优化目标，构造各自响应面拟合函数，基于遗传算法优化筋板结构整体布局。优化后开口区加筋结构总质量减少

15%，屈曲因子为 1.02，较优化前提高 21%，结构最大位移为 12.1 mm，较优化前减少 20%，优化效果显著。 
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Structure with Large Cutout and Its Optimum Design 
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Abstract：A novel beetle’s elytra-inspired lightweight structure is used as the stiffeners of the skin-stiffened structure with large 

cutout in the aircraft. According to the requirements on the mechanical and thermal properties of such stiffeners, the objective 
functions are built respectively, which all are nonlinear, so the response surface method is chosen to obtain the approximation models 
of the three objective functions and the sample points are determined by Latin hypercube sampling experimental design method, 
whose properties are figured out through building FEM parameterized model and numerical simulation. Based on the approximation 
models, the multi-function cooperative optimization design is performed and linear search method is used to obtain the optimized 
properties of the inspired structure, whose heat dissipation and compressive resistance ability are 14.3 and 2.1 times respectively as 
the non-optimized ones, also its dynamic property is improved dramatically, and its weight is lighten by 11% with same load bearing. 
Furthermore, taking the first-order buckling factor and the maximum displacement of this skin-stiffened structure with large cutout as 
two constrain conditions, and total structure weight as objective function, the response surface method is applied again to obtain the 
approximation models, and the genetic algorithm is used to work out the optimized layout of stiffeners. According to optimization 
results, the total structure weight is lessened by 15%, at the same time, the first-order buckling factor is 1.02, increased by 21%, and 
the maximum displacement is 12.1 mm, decreased by 20%, demonstrating the optimization design is very effectively. 
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0  前言* 

近年来随着高新技术产业的飞速发展，对材料
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的强/刚重比、耐损伤、散热性等性能均提出了更高

要求，轻质高强多功能一直是航空航天材料和结构

研制追求的目标。生物材料的结构和性能为我们提

供了轻质高强结构材料的设计灵感，有关生物材料

及其仿生的研究正日益成为材料科学和工程科学中

重要的研究领域。例如珍珠贝壳复合材料结构的仿

生设计
[1-2]
，植物纤维和根茎的仿生应用

[3-4]
，骨骼
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的结构造型与仿生
[5-6]
，甲虫鞘翅结构的仿生设计及

制备
[7-11]
等。 

轻量化设计逐渐成为飞机结构设计的重要因

素之一，同时飞机结构为了满足功能性要求，方便

维修, 需要在机身蒙皮与机翼壁板等结构中设计开

口。然而，这会导致构件出现局部应力集中现象, 同

时纤维复合材料的连续性无法得到保证,降低了结

构的承载力,对结构的使用寿命和安全裕度均带来

不利影响。因此,必须对飞机机体上的大开口结构区

进行加筋强化。此外，在设计飞机大开口区加筋结

构时，结构的静/动态性能，如许用应变、屈曲稳定

性和结构振颤性等以及结构的散热性等方面的要求

也需要协同考虑。在结构多功能设计中，轻质多孔

材料具有良好的应用前景
[12]
。卢天健

[13]
、

SEEPERSAD等[14]
进行了大量有关蜂窝轻质结构多

功能设计的研究。结果表明结构中的材料拓扑分布

是影响轻质多孔结构性能的关键，为实现结构的多

功能设计，需要对多孔材料进行拓扑优化设计。 

本文在前期工作基础上，将仿甲虫鞘翅轻质结

构应用于飞机大开口区的加筋设计，并综合考虑飞

机开口区结构的静、动态力学性能及散热性能，开

展仿生轻质结构多功能协同优化设计，同时对开口

区加筋结构进行整体布局优化设计，为飞机大开口

区轻量化设计的研究奠定基础。 

1  甲虫鞘翅的结构形态、力学特性及 
 仿生轻质结构设计 

经过亿万年的生物进化及自然选择，鞘翅目甲

虫形成了自然界中一个巨大的生物种群，拥有具有

优化几何形态和材料拓扑分布的鞘翅结构。作为  

身体和外界接触的第一道屏障，鞘翅保护甲虫的身

体和飞行翅免受外界冲击等伤害，具有轻质高强、

耐损伤等优越的力学性能，目前已成为航空航天  

和深空探测领域轻质高强零部件设计的良好仿生对  

象
[15]
。 

东方龙虱是甲虫中比较特殊的一类群属，能够

在水、陆、空全空间生活，其鞘翅具有优越的力学

性能。根据文献[16]，其鞘翅的横向和纵向断面具

有相似的形态结构，图 1[11]
是东方龙虱鞘翅 X方向

断面微观结构扫描电镜图。由图可以发现，鞘翅断

面由纤维层构成，内部有空腔以及“桥墩”状连接，

是一种典型的空腔复合材料。各纤维层间的分布或

相互平行、或经纬交叉或螺旋交织，具多种方式。

通过测试得到鞘翅的密度为 0.89 g/cm3
。对鞘翅进

行宏观力学测试，沿 X方向，新鲜鞘翅试样的拉伸
断裂强度为 194.5 MPa±23.4 MPa(n=5)，干燥试样为

90.9 MPa±18.7 MPa(n=6)，其比强度分别为 218 

MPa/(g/cm3)和 102 MPa/(g/cm3)。沿 Y方向，新鲜试
样的拉伸断裂强度为 169.2 MPa±22.5 MPa(n=4)，干

燥试样为 85.4 MPa±13.7 MPa(n=6)，其比强度分别

为 190 MPa/(g/cm3)和 96 MPa/(g/cm3)。与铝合金(600 

MPa，比重 2.8 g/cm3)的比强度 214 MPa/(g/cm3)大致

相当，而低于钛合金 TC11(强度极限 σb=1 030 MPa～

1 225 MPa，密度为 4.5 g/cm3)的比强度 272 

MPa/(g/cm3)。 

 
      (a) 东方龙虱及其鞘翅               (b) 鞘翅断面微观结构 (EPI: 外表皮层; FL: 纤维层; CAV: 鞘翅内腔; TFB: 空心纤维素) 

图 1  东方龙虱鞘翅 X方向断面微观结构扫描电镜图 

根据东方龙虱鞘翅断面的微观结构特点，我们

设计、制备了一种具有优异力学性能的基于环氧树

脂基碳纤维的仿东方龙虱鞘翅轻质结构
[11]
，如图 2

所示。它是由面板和空腔芯板组成，芯管的空腔形

状是有两段对称圆弧面和两段粘接平面构成，芯管 

外侧是将各个芯管组合在一起的多层碳纤维波纹

板，如图 2a、2b 所示，其纤维分布方式如图 2c。

图中“-”表示纤维平行于纸面，“”表示纤维垂直
纸面。图 2d是基于碳纤维预浸料布制备的仿生轻质

结构试样。 
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图 2  基于碳纤维预浸料布的仿东方龙虱鞘翅轻质结构 

2  仿生轻质结构的多功能协同优化 

将所设计的仿生轻质结构应用于飞机大开口

区加筋结构设计(如图 3 所示)，要求结构应同时具

备良好的散热性和静、动态力学性能。为此，首先

进行仿生轻质结构的多功能协同优化设计。 

 

图 3  应用仿生轻质结构的飞机大开口区加筋结构示意图 

2.1  仿生轻质结构的散热性能分析 

2.1.1  仿生轻质结构散热性能目标函数的建立 

通常将热交换率与压降比作为衡量结构散热

性能的指标，其比值越大则表示结构的散热性能越

好
[17]
。 

因此，建立量纲一性能指标 

 Iheat=(che)/Δp (1) 

式中，he
为等效换热系数；Δp为压降。本文中的结

构是指由仿生轻质结构排列构成的平板结构。 

2.1.2  仿生夹芯结构热学模型的建立 

(1) 结构等效换热系数的推导。仿东方龙虱鞘

翅轻质结构排列组成的平板结构尺寸如图 4所示，

LWH=100 mm100 mm50 mm。其上、下表面承

受高温 T；冷却气体初始温度为 To，以流速 vo流入

平板。其中，热交换的方式主要有两种，一种是实

体结构的热传导，另一种则是结构单元孔隙壁面与

冷却气体的热对流。模型中的高温 T设为 393 K，

冷却气体 To设为 298 K，冷却气体的初始流速 vo取

为 2 m/s。 

根据图 4的空腔排列方式，结构在 z方向上的
温度分布近似为层状分布。暂时不考虑微单元结构

的缺陷和热量损失，结构内气体假设为充分发展层

流，且冷却气体换热率远小于内部热传导率。应用

体积平均法计算单元内热交换，在达到热稳态时, 

结构温度 T(y, z)的控制方程和边界条件为[18] 
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式中，Tf(y)为结构 y截面气体的名义温度；A为结

构的表面积密度。A=Pe/S，Pe为截面内孔隙的湿周；

S为截面的面积；h为局部热交换系数；kz为结构在

z方向上的导热系数。取 mz
2=αAh/kz，参考文献[13]，

通过式(2)可求出结构整体等效换热系数 he
为 

 he=kzmztanh((mzH)/2) (3)  

(2) 结构等效换热系数的计算。 

1) 结构导热系数的测量。一般使用稳态法和

瞬态法测量结构导热系数，导热系数较小的材料通

常使用稳态法测量。因环氧树脂基碳纤维具有较小

的导热系数，仅为 0.82 W/(m·K) [19]
，因此测量结

构导热系数时选择稳态法中的热板法。 

根据 Fourier定律，有  

 
d d

d
d dz
Q Tk s
t z

    
 

 (4) 

式中，dT/dz 为结构在 z 方向上的温度梯度；dQ/dt
为结构的传热速率。因 dQ/dt 难于直接测量，故在
本文中转化为测量中间变量，根据 

 
2 2

d d

d dT T

Q Tmc
t t

   (5) 

通过测试热板法中的低温铜板的冷却速率间

接得到结构的传热速率。式中，m 为铜板质量；c
为铜板的比热容。 

试验采用的热板法装置如图 5a所示，单层仿生

结构试样放在两块良导体(铜板)间，采用恒温控制

系统使高温铜板保持在恒定温度 T1(393 K5 K)，低

温铜板一侧进行自然对流，其余方向采用玻璃纤维
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保温材料进行隔热。系统达到稳态热平衡后，低温

铜板保持恒定的温度 T2。这时只要测出结构试样的

厚度 h和低温铜板的恒定温度 T2，就可以测得结构

在 z 方向上的温度梯度。移去试样后，再次将低温
铜板升温到比 T2高约 10 K，之后在同样的自然对

流条件下，测出温度大于和小于 T2时铜板的冷却曲

线，使用最小二乘法进行曲线拟合，得到 T2温度下

低温铜板的冷却速率，进而得到结构传热速率。试

验数据及拟合曲线如图 5b所示。 

 

图 4  结构等效热学模型 

 

图 5  仿生结构导热系数的测量装置和试验测试曲线 

低温铜板的稳定温度由试验测得为 331 K，已

知试样厚度 h=9.3 mm，则得到试样上下表面的温度

梯度为 6 667 K/m。同时，由图 5b中的拟合曲线可

知铜板在 331 K 的冷却速率为 0.143 9 K/s，因此，

由式(4)、(5)可得仿生结构 z 方向的导热系数 kz=   

0.715 W/(m·K)。 

2) 截面局部平均换热系数。近似将仿生结构的

芯体看做是由三角形及正六边形蜂窝构成(图 4)。设

前者数量为 N1，后者数量为 N2。依据 Shah 和

London[20]
推导出的组合结构局部换热系数h的计算

公式，有 

 h=(Nube,ekf)/Dh (6)           

式中，Kf为气体的导热系数，取值 0.026 W/(m·K)；

Nube,e 为截面等效努赛尔数；Dh 为等效水力直径。

文献[20]同时给出了组合结构的等效压降 

 Δp=2μfL[(fRe)e/(ADh
2)]W (7)           

此处设流体的物性为定值, 且不计入口和出口

的压力损失。式中，μf 为给定温度下干空气的运动

粘度；(fRe)e为组合孔结构的等效摩擦阻力系数和雷

诺数的积。 

上两式中，Nube,e、Dh及(fRe)e的具体计算参考

文献[17]，由传热学手册[21]
可得孔型 1 和孔型 2 的

Nube,1为 3.34，Nube,2为 2.47，(fRe)1为 15，(fRe)2为

13.25。 

已知结构导热系数 Kz 和结构截面局部平均换

热系数 h后，根据公式(3)即可计算仿生结构的等效

换热系数。 

(3) 仿生轻质结构的散热性能优化。将结构  

等效换热系数 he
和等效压降 Δp 的计算结果代入   

公式 (1)即可求得仿东方龙虱鞘翅平板结构的散  

热性能。进一步以结构散热性能指标 Iheat为目标函

数，采用线性搜索即可对仿生结构的散热性能进行

优化设计。在优化过程中结构截面形状保持不变，

即形状系数 cz 取定值，cz 可根据导热系数公式

kz≈czρks求解。式中，ρ 为结构密度；ks为结构导热

系数。 

2.2  仿生轻质结构静/动态力学性能分析 

2.2.1  仿生轻质结构静/动态力学性能的评价指标 

将仿生轻质结构作为飞机大开口区的加筋结

构，用以抵抗面板上压缩应力引起的变形，提高抗

屈曲刚度
[22]
，为此将仿生轻质结构的抗压刚度 EI

作为结构静态力学性能指标；同时为避免共振产生

破坏，利用仿生轻质结构的一、二阶频率构造结构

动态性能指标，其一阶频率应尽可能小，且与二阶

频率尽可能偏离，故使用量纲一式  1 2 1/f f f 来表

征结构的动态性能，式中，f1、f2分别为结构的一阶

和二阶频率，其值越小表示结构动态性越好。 

2.2.2  仿生轻质结构静/动态力学性能的响应面分析 

1) 有限元参数化建模及试验样本的力学性能

计算 

使用 Patran 建立结构的参数化模型，共定义 5

个设计变量(如图 2b所示)：碳纤维芯管圆弧中心与

结构对称中心的距离，即中心距 a，芯管半径 r，芯 
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图 6  仿生结构单胞的力学有限元模型 

管高度 h，芯管铺层厚度 t1=0.13n1，波纹板和上、

下层板厚度 t2=0.13n2，其中 n1、n2为纤维铺层数，

纤维层单层厚度为 0.13 mm。各参数取值范围见表

1。仿生结构采用环氧树脂基碳纤维 T300，材料属

性见表 2。有限元模型见图 6，碳纤维层结构使用四

节点层单元进行模拟，模型一端固定，另一端施   

加位移载荷 0.01 mm，波纹板施加对称载荷。试验   

设计使用拉丁超立方方法，确定 32 个样本点，并进

行仿真计算，得到表 3 中的各样本点的静/动态力学   

性能。 

表 1  仿生轻质结构设计变量取值范围 

设计变量 中心距 a/mm 芯管半径 r/mm 芯管高度 h/mm 纤维铺层数 n1 纤维铺层数 n2 

取值范围 0～2 1.5～5 1.5～5 2～7 2～7 

表 2  T300/3234材料属性 

密度 ρ 
/(g·cm3) 

纵向弹性模 

量 E1/GPa 

横向弹性模 

量 E2/GPa 

主泊松 

比 μ12 
纵横剪切弹性

模量 G12/GPa 

纵向拉伸强

度 X/MPa 

纵向压缩强

度 X’/MPa 

横向拉伸强

度 Y/MPa 

横向压缩强

度 Y’/MPa 

纵横剪切强

度 S/MPa 

1.6 181 10.3 0.28 7.17 1 490 1 490 40 24 68 

表 3  仿生结构样本点及响应值 

编号 中心距 a/mm 芯管半径 r/mm 芯管高度 h/mm 纤维铺层数 n1 纤维铺层数 n2 抗压刚度 EI/(×107N·m3) 动态性能 f1/(f2f1) 

1 1.64 4.48 2.84 5 5 2.97 0.20 

2 1.61 4.86 4.48 4 4 2.51 0.48 

3 0.64 4.43 2.40 6 7 2.97 0.13 

4 1.11 2.24 1.96 6 6 1.76 0.21 

5 1.98 4.21 4.15 6 3 1.25 0.19 

6 0.36 4.70 3.55 6 4 2.24 0.36 

7 1.95 2.57 2.07 5 5 2.06 0.11 

8 1.92 4.26 1.69 6 6 3.65 0.10 

9 1.42 3.71 2.79 3 5 2.56 0.23 

10 1.77 3.44 2.18 4 7 3.62 0.08 

11 1.05 4.75 2.73 4 6 3.23 0.22 

12 0.08 2.89 2.51 3 3 0.93 0.29 

13 1.86 3.93 3.33 6 5 2.71 0.09 

14 1.70 3.99 1.53 3 3 1.68 0.43 

15 0.98 3.33 3.28 4 7 2.83 0.29 

16 1.17 4.81 3.22 4 5 2.92 0.29 

17 0.30 3.11 3.06 7 4 1.77 0.33 

18 1.58 3.00 2.95 2 3 1.29 0.14 

19 0.42 4.15 1.80 4 2 0.87 0.17 

20 0.83 3.50 1.75 6 5 1.93 0.22 

21 1.39 2.62 2.46 3 4 1.49 0.22 

22 1.45 3.88 2.89 2 4 2.22 0.21 

23 0.73 3.77 1.64 4 5 1.86 0.32 

24 0.70 2.79 1.58 4 2 0.57 0.25 

25 

26 

27 

28 

29 

30 

31 

32 

1.33 

0.86 

0.48 

0.89 

0.55 

0.39 

1.48 

0.23 

4.64 

4.59 

4.92 

3.06 

4.97 

4.10 

4.37 

4.54 

3.82 

3.77 

2.68 

2.29 

2.35 

3.93 

4.21 

2.13 

3 

2 

6 

5 

4 

5 

5 

3 

3 

6 

3 

4 

5 

4 

4 

6 

1.74 

3.30 

1.76 

1.45 

2.38 

2.03 

2.21 

2.06 

0.35 

0.28 

0.12 

0.28 

0.23 

0.54 

0.40 

0.20 
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2) 响应面分析 

根据试验设计的样本点以及相应的计算结果，

利用二次多项式建立结构静、动态力学性能的响应

面拟合函数 

ISTATIC=105(2.238 115 821r+12 215h
4.267 2n14.699 5n219 639a94.927r2+557 880h2+ 

2.115 1n1
21.835n2

224.549a2+25.128rh+103.74rn1+  

7 463.1rn2+118 740ra701.33hn1+4 396.7hn2 

20 114 000ha0.526 68n1n210 606n1a+27 007n2a) 

IDYNAMIC=0.083 424.363 8r364.0824h+0.164 3n1+ 

0.165 1n2+116.115 3a0.146 2r2+74 275h20.020 

3n1
20.013 9n2

2+0.145 1a21.492 9rh9.054 6rn1
11.939 7rn2+97 748ra+15.354 7hn1+10.008 1hn2

102 140ha+0.004 4n1n231.06n1a37.900 9n2a 

根据上述响应面拟合函数得到相应的响应面

如图 7所示：①为 n1=6、n2=3和 a=0.5 mm 时结构

静态性能指标关于 r和 h的响应面；②为 r=4 mm、

h=2.5 mm和a=0.5 mm 时结构静态性能指标关于n1

和 n2的响应面；③为 n1=6、n2=3和 a=0.5 mm 时结

构动态性能指标关于 r和 h的响应面；④为 r=4 mm、

h=2.5 mm和a=0.5 mm 时结构动态性能指标关于n1

和 n2的响应面。 

 

图 7  仿生轻质结构静/动态力学性能的响应面 

从图 7可见：随着 h的增加，结构静/动态性能

均呈上升趋势；而 r 越大，结构的静态性能越好，
但动态性能呈下降趋势；随着 n1和 n2的增加，结构

的静态性能呈上升趋势，而动态性能则先增加到一

定值后又会下降。 

2.3  仿生轻质结构多功能协同优化设计 

在开展航空航天结构设计过程中，既要满足结构

的静、动态力学性能要求，又要保证结构良好的散热

性以及轻量化。进行飞机大开口区加筋结构设计时，

按结构的静、动态性能、散热性和结构轻量化等四项

性能指标的重要度，分别取权系数1=0.3，2=0.2，

3=0.2和4=0.3。目标归一化处理后的优化模型为 
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式中  Ii ——归一化后的目标函数； 

 I1 ——结构的静态性能目标函数； 

 I2 ——结构的动态性能目标函数； 

 I3 ——结构的散热性能目标函数； 

 I4 ——结构总质量目标函数。 

此处，各优化子目标首先作为单一优化目标函

数，利用线性搜索法求出最优结果。然后以各子目

标函数与其最优结果的比值作为归一化后的目标函

数 Ii。其中，结构的静态性能和散热性能越大越好，

动态性能和结构总质量越小越好，为统一表述为求

总目标函数的最小值，结构静态性能和散热性能的

归一化目标函数定义为目标函数与其最优结果的比

值的倒数。 

由于 n1和 n2表示纤维铺层数，只能取整数，

故在优化模型中为离散变量。优化设计时，首先对

其进行连续化处理再寻优，得到最优解后，再对 n1

和 n2就近选择离散值。结构尺寸参数在优化前后具

体数值见表 4，性能对比如表 5所示。 

由表 5可见，仿生轻质结构优化后的散热性能、

抗压刚度分别是优化前的 14.3倍和 2.1倍；在相同

承载条件下结构减重效果明显，质量下降 11%，动

态性能也得到了提高。进一步对响应面法的优化结

果进行有限元验证，可知有限元分析结果与响应面

拟合函数的结果相对误差小于 5%，说明响应面拟

合函数满足精度要求，结果可信。 

表 4  优化前后仿生轻质结构尺寸参数数值 

模型参数 中心距 a/mm 纤维铺层数 n1 纤维铺层数 n2 芯管高度 h/mm 芯管半径 r/mm 

优化前 0.75 5 3 3.46 3.7 

优化后 1.2 2 4 3.6 4.8 
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表 5  优化前后仿生轻质结构性能对比 

评价指标 优化前 优化后有限元值 优化后响应面值 相对误差（%） 

平板质量 W/g 305 — 271.6 — 

动态性能 f1/(f2f1) 0.33 0.28 0.28 0.6 

抗压刚度 EI /(N·m3) 8.7×106 1.8×107 1.9×107 3.3 

散热性能指标 che/Δp 2.0×10-8 — 2.8×10-7 — 

 

3  基于仿生轻质结构的飞机大开口区
 加筋结构布局优化设计 

将优化后的仿生轻质结构应用于飞机大开口

区的加筋结构，还需进一步对筋板的整体布局进行

优化设计。其中设计变量含有离散变量(筋板数目)

和连续变量(筋板尺寸)，故本文仍采用响应面法建

立原问题的近似模型，再利用遗传算法对模型进行

优化设计，并判断近似模型的有效性。 

3.1  飞机大开口区加筋结构布局优化目标函数 
飞机大开口区的加筋结构主要承受剪切力作

用，初始结构尺寸见图8。飞机蒙皮初始厚度1.82 mm，

铺层顺序为[45/90/-45/45/90/-45/0] s，筋板高 49 mm，

厚 1.82 mm。原则上，在设计载荷作用下复合材料

筋板应能保证不发生屈曲，且应变小于许用应变
[23]
，

故本文在进行飞机开口区加筋结构布局优化设计

时，首先对结构进行屈曲分析，并将其一阶屈曲因 

子和最大位移作为优化设计过程中的约束条件，而将

结构的总质量最小作为布局优化设计的目标函数。  

 

图 8  飞机开口区筋板结构尺寸 

3.2  代理模型的建立 
本文飞机大开口区加筋结构布局优化的设计

变量有纵、横加强筋的个数 p1、p2，蒙皮的 0°、

±45°和 90°的铺层数 m1、m2、m3，加强筋的宽

度 w和高度 h，各变量取值范围见表 6。 

表 6  加筋结构参数及其取值 

设计变量 
纵加强筋 

板个数 p1 

横加强筋 

板个数 p2 

蒙皮 0°铺 

层数 m1 

蒙皮±45° 

铺层数 m2 

蒙皮 90°铺 

层数 m3 

加强筋宽 

度 w /mm 

加强筋高 

度 h /mm 

取值范围 2～5 2～5 1～10 2～20 1～10 2～8 9.8～49 

 
利用前文所述试验设计方法选取开口区加筋

结构布局 38个样本点，并进行样本点有限元计算。

由于所设计的仿生轻质结构是一种典型的 Sandwich

夹芯结构，单个样本点的计算量大，因此，本文将

夹芯多孔筋板结构进行等效处理，以体积和力学性

能均相同的实体代替多孔结构进行有限元计算，见

图 9。仿生多孔结构组成的筋板在 yz平面内呈现正
交各向异性，此时 yz平面内的本构方程为 

 

0
1 1

= 0
1 1

0 0

y y z

y z y z
y y

z y z
z z

y z y z
yz yz

yz

E E

E E

G


   

 


 
   

 

 
 
  

                     
 
 

 

对仿生轻质结构施加单向应力(σy 0 0)T
、(σz 0 

0)T
和(0 0 τyz)

T
和相应约束，并得到其相应的应变表

达式(ε1y  ε1z 0)T
、(ε2y  ε2z 0)T

和(0 0 γyz)
T
，代入上式

可得结构的等效弹性模量和泊松比：Ey=σy/ε1y，

Ez=σz/ε1z，μy= ε1z /ε1y，μz= ε2y /ε2z，Gyz=τyz/γyz。又

根据参考文献[24]可获得结构沿 x 方向上的材料力
学性能，等效后的材料属性见表 7。等效方法简化

了有限元建模和求解过程，提高了计算效率。因此

使用等效后的实体模型进行加筋结构的参数化建

模，飞机蒙皮使用四节点单元进行模拟，等效后的

仿生轻质结构筋板采用正六面体单元模拟，而蒙皮

与筋板的连接则通过定义节点重合模拟。为模拟飞

机大开口结构在剪切作用下的力学响应，对模型的

一个对角点施加固定约束，在沿对角线的另一角点

上施加拉伸载荷，并约束板四边的 z向位移。对 38 

个样本点进行仿真计算，即可得到各样本点的屈曲

因子 λ、结构质量 m及最大位移 Smax。 

以试验样本点及其计算结果为依据，利用二次

多项式拟合飞机开口区加筋结构一阶屈曲因子关于

设计变量的响应面函数 
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图 9  仿生轻质夹芯结构筋板的等效模型 

λ=2.448 1+0.349 6p10.166 4p2+0.226 9d+ 

0.027 6h0.057m1+0.224 3m2+0.172 4m30.006 7p1
2+ 

0.014 3p2
20.004 2d20.000 8h2+0.017 9m1

2
0.009 7m2

20.001 1m3
2+0.035p1p2+0.009 4p1d0.002 

9p1h0.015 9p1m10.014 2p1m20.014 7p1m3
0.039 7p2d+ 0.008 2p2h0.015p2m10.013p2m2+ 

0.007 9p2m3+0.002 6dh0.004 4dm10.009 3dm2
0.005 1dm3+0.000 2hm10.000 9hm2

0.000 8hm3+0.006 7m1m20.005 6m1m3+0.001 9m2m3 

表 7  仿生轻质结构的等效材料性能 

x方向等效弹 

性模量 Ex /GPa 

y方向等效弹性
模量 Ey /GPa 

z方向等效弹性 

模量 Ez /GPa 

y方向泊松比 μy z方向泊松比 μz 剪切弹性模量 Gyz /GPa 密度 ρ /(g·mm3) 

18.4 9.3 8.4 0.31 0.28 0.48 0.48 

 
得到的飞机开口区加筋结构一阶屈曲因子响

应面见图 10：①m1=7，m2=8，m3=5，h=39.2 mm，

w=4 mm时，结构一阶屈曲因子关于纵、横筋板数

p1 ，p2 的响应面；②m1=7，m2=8，m3=5，p1=3，

p2=4，时，结构一阶屈曲因子关于筋板宽和高 w，h
的响应面；③h=39.2 mm，m3=5，w=4 mm，p1=3，

p2=4时，结构一阶屈曲因子关于蒙皮 0o
和±45o

铺层

厚度 m1，m2的响应面；④m1=7，m2=8，w=4 mm，

h=39.2 mm，p2=4时，结构一阶屈曲因子关于蒙皮

90o
铺层厚度和纵向筋板数 m3，p1的响应面。由图

可知，飞机开口区加筋结构的一阶屈曲因子在其余

5个变量不变时，会随蒙皮 0o
铺层厚度 m1的增大先

减后增；随横向筋板数 p2、蒙皮 90o
铺层厚度 m3

的增大而增大；随筋板高度 h、蒙皮±45o
铺层厚度

m2的增大先增后减。而纵向筋板个数 p1的变化几乎

对开口区加筋结构的一阶屈曲因子无影响。 

 

图 10  飞机开口区加筋结构一阶屈曲因子的响应面 

同理，利用二次多项式对加筋结构最大位移的

响应面函数进行拟合 

smax=100×(0.917 60.153 1p10.065p2+0.004 9d+ 

0.004 5h0.0641m10.033 3m20.034 4m3+0.019 8p1
2

0.010 8p2
20.007 3d20.000 1h2+0.004 5m1

2
0.003m2

2+0.001 3m3
2+0.023 3p1p2+0.008 7p1d

0.003 2p1h0.001p1m1+0.004 9p1m20.002 8p1m3+ 

0.002 6p2d+0.001 2p2h0.002 9p2m1+0.003 1p2m2+ 

0.002 1p2m3+0.000 8dh0.000 9dm1+0.000 2dm2+ 

0.000 4dm3+0.000 5hm10.000 1hm20.000 024hm3+ 

0.002m1m20.000 5m1m3+0.001 6m2m3) 

得到的飞机开口区加筋结构最大位移响应面

见图 11：①m1=7，m2=8，m3=5，h=39.2 mm，w=4 mm

时，结构最大位移关于纵、横筋板数 p1、p2的响应

面；②m1=7，m2=8，m3=5，p1=3，p2=4，时，结构

最大位移关于筋板宽和高 w、h的响应面；③m3=5，

w=4 mm，h=39.2 mm，p1=3，p2=4时，结构最大位

移关于蒙皮 0o
、±45o

铺层厚度 m1、m2的响应面；

④w=4 mm，h=39.2 mm，m1=7，m2=8，p2=4时，

结构最大位移关于蒙皮 90o
铺层厚度m3和纵向筋板

数 p1的响应面。由图可知，飞机开口区加筋结构的

最大位移在其余 5个变量一定时，会随筋板宽、高

w、h的增大而增大；随蒙皮 0o
、90o

铺层厚度 m1、

m3 的增大先减后增；随横向筋板数 p2 和蒙皮±45o

铺层厚度 m2的增大先增后减；随纵向筋板数 p1增

大而减小。可见，各变量对飞机开口区筋板结构的

最大位移均有较大影响。 

采用二次多项式拟合得到的飞机大开口区加

筋结构总质量的响应面函数为 

m=9.075 8+3.366 5p10.757 9p22.263 8d
0.225 1h0.631 7m11.193 6m2+0.052m30.43p1

2+ 

0.12p2
2+0.118 8d2+0.002 3h20.035 6m1

2+0.092 6m2
2+ 
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0.002 1m3
20.390 5p1p20.072 7p1d+0.026 6p1h+ 

0.068 6p1m10.009p1m2+0.043p1m3+0.114 2p2d
0.018 9p2h+0.179p2m1+0.034 5p2m20.004 3p2m3+ 

0.006dh+0.076 9dm1+0.094 7dm20.005 7dm3+ 

0.003 8hm1+0.012 3hm20.002hm30.044 6m1m2+ 

0.007 8m1m30.017 4m2m3 

 

图 11  筋板结构最大位移响应面 

3.3  飞机大开口区加筋结构布局优化 
根据以上分析，可以建立飞机大开口区加筋结

构布局优化的数学模型 

 

*

*
max

min ( )

( )

  s.t.  ( )    

m x

x
s x s
lb x ub

  
 
  

 

式中，x 是设计变量；lb、ub 为其上、下限；m(x)

为飞机开口区加筋结构总质量；λ(x)为其一阶屈曲

因子；λ*
为稳定约束时一阶屈曲因子允许取的最小

值，为 0.8；s*
为结构最大位移许用值，可由碳纤维

许用安全应变 5 500με计算得到[25]
。对所建立的优

化数模，利用遗传算法进行优化设计，可得加筋结

构各参数的最优解(表 8)，加筋结构优化前后的结构

对比见图 12。飞机大开口区加筋结构布局优化前后

的抗屈曲性能和结构总质量见表 9。 

表 8  飞机大开口区加筋结构布局优化前后的结构尺寸对比 

模型 

参数 

加强筋宽度 

w /mm 

加强筋高度 

h/mm 

纵加强筋板 

个数 p1 
横加强筋板 

个数 p2 
蒙皮 0°铺 

层数 m1 
蒙皮±45o 

铺层数 m2 
蒙皮 90° 

铺层数 m3 

优化前 1.82 49 3 4 2 4 4 

优化后 4 19.6 5 4 6 16 4 

表 9  飞机开口区加筋结构布局优化结果及误差分析 

 优化前 优化后 有限元 误差分析(%) 

结构质量 m/kg 3.2 2.74 2.8 2.1 

一阶屈曲因子 0.84 1.02 0.99 3.0 

最大位移 Smax/mm 15.2 12.1 11.6 4.0 

 

   
          (a) 优化前                     (b) 优化后 

图 12  加筋结构优化设计前后的结构对比图 

从表 9可知，在相同载荷工况下，飞机大开口

区加筋结构布局优化后结构总质量减少 15%，一阶

屈曲因子和最大位移为 1.02 和 2.1 mm，较优化前

分别提高 21%和下降 20%，优化效果明显。同时，

响应面法求得的最优解与有限元结果的相对误差小

于 5%，精度满足要求，结果可信。优化后的开口

区结构屈曲云图如图 13所示。 

 

图 13  飞机开口区加筋结构布局优化后的屈曲云图 

4  结论 

(1) 通过对东方龙虱鞘翅断面微观结构的观

测，发现其是一种具“桥墩”状连接的空腔复合层

状结构，材料分布具有拓扑分布特征，力学性能试
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验结果表明它是一种典型的轻质高强结构材料。本

文在分析飞机承剪大开口加筋结构受力基础上，将

仿生多孔夹芯结构应用于开口区筋板设计，从而为

飞机结构的轻量化设计提供创新理念和设计方法。 

(2) 根据飞机大开口区加筋结构的使用性能要

求，确定了筋板结构的散热性能和静、动态力学性

能指标。通过建立结构热学模型和响应面拟合函数

得到其散热性能与静、动态性能函数；并最终建立

总体目标函数，实现了仿生轻质夹芯结构的多功能

协同优化设计。优化后的结构抗压刚度和散热性能

分别是优化前的 2.1和 14.3倍，动态性能指标得到

明显改善，在相同载荷条件下结构减重 11%。 

(3) 将优化后具有良好散热性能和静/动态力学

性能的仿生轻质结构作为飞机大开口区的加筋结

构，进一步对筋板的整体布局进行优化设计。采用

响应面法分别建立飞机开口区筋板整体结构的一阶

屈曲因子、最大位移和结构总质量的响应面近似模

型，并以结构总质量最小作为优化目标，结构一阶

屈曲因子和最大位移作为约束条件建立优化数学模

型，利用遗传算法求解，实现飞机大开口区加筋结

构的布局优化。结果显示在同等载荷条件下，开口

区结构总质量减少 15%，同时飞机开口区加筋结构

的屈曲因子提升到 1.02，提高 21%，结构最大位移

减小为 12.1 mm，减少 20%，优化效果显著。 
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