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摘要：指出用常规优化方法对复杂工程系统进行优化设计时面临的效率、精度和复杂信息交换等三方面问题，并

结合复杂工程系统的优化计算过程，详细分析产生这些问题的原因。采用响应面方法，构建一种逐步逼近的序列

响应面迭代优化计算格式。该方法使优化进程中复杂的系统分析模型被响应面模型所取代；同时还构造了一个系

统数据库，在每一迭代步都有新的数据加入到该数据库中，响应面模型根据扩展后的数据库不断更新从而逐步逼

近真实模型。为在保证精度的前提下减少计算量，提供一种加入数据库中新数据的选取方法，利用此方法实现了

一大型运输机机翼的气动—结构一体化优化设计，计算结果表明该方法的有效性。 
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0  前言* 

优化设计是建立在对设计对象的分析基础之

上的。在现代工程设计(如飞行器设计)中，设计对
象日益复杂，研究领域涉及多个学科，形成一个复

杂的工程系统。常规优化方法对于求解简单优化问

题是有效的，但在进行复杂系统优化设计时却遇到

了困难。参考文献[1]以耦合模型为例，指出复杂的
学科联系使常规优化方法不再适用，并提出用协同

优化方法来解决问题。协同优化将原复杂优化问题

分解为几个子优化问题，然后再进行系统级优化。

这种分解优化策略对于复杂系统设计不失为一种好

的思路，但随后有学者研究指出协同优化中系统级

优化的一致性约束使求解困难，限制了其应用范  
围[2]。在此情况下，响应面方法在复杂系统的优化

设计中得到了更多的重视和应用[3-4]。响应面方法是

以试验设计和数理统计为基础的一种数学近似方

法，目前研究较多的是响应面近似模型的构造算  
法[5]，如多项式模型算法、Kriging  模型算法和径向

基模型算法等等，但在实际应用中发现，仅研究出

好的模型构造算法是不够的，如何选取好的样本点

以提高计算效率也是一个值得进一步研究的问题。 
这里以复杂系统优化设计的一般通用模型为

例，分析了常规优化算法遇到的困难。采用响应面

方法，构建了一种逐步逼近的序列响应面的迭代格

式，该迭代格式给出了一种合理选择样本点的方法，
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在确保精度的同时降低了计算量，有效地解决了所

分析的困难。利用所提出的优化方法实现了某大型

运输机机翼的优化设计。 

1  面临的问题及原因分析 

考察如下某工程系统的优化设计模型 
min ( )f X  

 s.t. ( )ic X < ic   i=1, 2, ⋯, n  
式中 X 是设计变量组成的设计矢量， ( )f X 为目标

函数， ( )ic X 是第 i个约束， ic 表示相应的最大允许

值，如最大许用应力等。 
在式(1)中， ( )f X 与 ( )ic X 代表各学科分析，如

质量分析、强度分析、刚度分析等，这些学科分析

组成了对该设计对象的系统分析。对于简单的设计
对象， ( )f X 与 ( )ic X 的形式也较简单，可以使用经

验公式或理论表达式，而对于复杂系统，采用经验

公式或理论表达式进行分析已经不能满足要求，此
时 ( )f X 与 ( )ic X 所代表的将是一个复杂的计算过

程，如结构有限元分析(Finite element method, FEM)
或计算流体力学分析(Computational fluid dynamics, 
CFD)等。 
在实际计算中，如果仍采用常规优化方法求解

式(1)所示的复杂系统的设计问题，将会遇到效率、
精度及信息组织三方面的问题，论述如下。 
1.1  效率问题 
优化计算是一迭代进行的过程，在每一迭代

步，随着设计变量的变化，需要对约束函数及目标

函数进行重新计算，也就是说必须对设计对象重新
进行系统分析。对于简单的设计问题，由于 ( )f X 与

(1) 
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( )ic X 的形式较为简单，进行一次分析计算很快就

能完成，而对于复杂系统其情形就不同了。前面已 
说明，对于复杂系统， ( )f X 与 ( )ic X 所代表的不再 

是一个简单的理论或经验公式，而是诸如 FEM 或 
CFD等复杂的计算过程。以飞行器设计为例，现在
进行一次较为完整的 CFD或 FEM分析计算所需要
的时间已达到小时量级了，可想而知，每一迭代步

都要进行这样长时间的分析，等到多步迭代后优化

计算收敛时所需要的计算时间和计算量将是非常惊

人的。 
1.2  精度问题 
如果说只要有足够的时间，计算效率问题可以

忽略的话，那么常规优化方法在解决复杂设计对象

时的精度问题则是不能忽略的。以基于梯度的优化

算法为例，梯度优化算法需要在每一迭代步根据
( )f X 与 ( )ic X 的梯度信息构造寻优方向，而对复杂

系统， ( )f X 与 ( )ic X 代表复杂的计算过程写不出具

体的解析形式，因此梯度只能利用差分方法求解，

即根据式(2)求得梯度 

 

( ) ( )

( ) ( )i i i

f f f

c c c

∂ + ∆ − = ∂ ∆
 ∂ + ∆ − =
 ∂ ∆

X X X
X X

X X X
X X

 (2) 

而在差分方法中，为保证梯度的准确性，步长∆X
一般是很小的[6]，而当步长∆X很小时，可以想见，
经过复杂的系统分析计算之后，小步长∆X 所带来
的影响恐怕已经淹没在计算误差里了，由此得到的

梯度的准确性大打折扣，优化有可能陷入局部振荡

而不收敛，或者得出一个错误的计算结果。 
1.3  信息组织问题 
除了上述效率与精度问题，在具体编写计算程

序时，复杂系统优化设计问题的信息组织问题也是

非常烦琐的。对于复杂系统的优化设计，由于涉及

的学科较多，一般来说需要设计者与各学科分析人

员共同完成，而各学科分析人员所从事的学科分析

往往是从本学科出发的，分析方法以及相应的计算

软件也是适合本学科的分析而不适合进行优化迭代

计算，要将优化计算与各学科分析计算有机地结合

起来，需要解决两个不同计算系统间的信息交流与

组织问题。而且由于涉及的学科众多，优化计算不

仅要与某一学科分析计算进行信息交流组织，还必

须与其他学科进行，不同学科分析计算与优化计算

间的信息组织要求是不同的，解决起来就更为困难。 
从上述分析可以看出，对于复杂工程系统，系

统分析不再是简单的解析式而是由不同的学科分析

所组成的一个复杂计算过程，而在常规优化方法中，

优化计算直接与复杂的学科分析相联系，这正是产

生上述效率、精度、信息组织问题的根本原因。 

2  解决方法 

优化计算直接与各学科分析相联系导致了上

述的效率、精度和信息组织问题。为解决这些问题，

采用逐步逼近的响应面方法，使响应面模型在优化

计算与系统分析之间起到桥梁作用，在提高优化计

算效率的同时，精度与信息组织问题也得到有效解

决。 
相对于现有一些复杂系统的工程优化设计方

法，响应面方法在具体计算中更容易操作，而且其

数学理论基础更加充分，这正是选择响应面方法的

原因。 
2.1  响应面方法 
在给定的设计点(试验点)处进行一次系统分析
计算，如气动分析计算或结构分析计算，称为一次

试验。根据这些试验点上的输入输出数据建立起该

系统的一个响应面模型，然后在该模型的基础上进

行优化计算。响应面方法的本质是用响应面模型去

取代原有的系统分析模型，响应面模型一般采用多

项式模型，该模型是一种局部逼近，这里采用神经

网络模型，相对于多项式模型，该模型具有更好的

全局逼近功能。关于响应面方法的理论及具体实施

细节这里不作详细探讨，可参见相关参考文献[7]。 
2.2  计算框架及分析 
基于响应面方法的复杂系统优化设计的计算

框架如图 1所示。 

 

系统分析  系统分析 …  系统分析 

试验点{X1  X2 ⋯ Xk} 

X1 X2 Xk 

组建系统数据库 

X1  f(X1)  ci(X1) X2  f(X2)  ci(X2) 

构造系统响应面模型 

优化计算 

Xk   f (Xk)  ci(Xk) 

 
图 1  响应面方法计算框架图 

图 1所示计算框架包括了以下几个主要步骤。 
(1) 选取试验点。 
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(2) 分别在各试验点上对设计对象进行系统 
分析。 

(3) 将分析结果存入设计对象的信息数据库，
该数据库是不断丰富更新的。 

(4) 利用数据库中数据，构造设计对象系统分
析模型 ( )f X 、 ( )ic X 的响应面模型 ( )f ′ X 、 ( )ic′ X 。 

(5) 在响应面模型的基础上进行系统的优化 
计算。 
在该计算框架中，数据库和响应面模型在复杂

系统的系统分析和优化计算之间起到了一个桥梁的

作用，优化计算不再直接和系统分析也就是各学科

分析相联系，取而代之的是响应面模型，而根据响

应面模型进行计算是很快的，计算效率能得到较大

的提高。而且也正由于优化计算不直接和系统分析

相联系，因此也就不存在优化计算与不同学科分析

之间的信息交流与组织问题了。此外，在常规优化

计算中，系统分析只能在单个计算平台上串行完成，

即第 i 迭代步中的系统分析完成后才能进行第 i+1
步中的系统分析，而在图 1中，在各试验点上进行
的系统分析可以在多台电脑上并行完成，能极大地

节省计算时间，这一点体现了“以空间换时间”的

策略，进一步提高了计算的效率。 
2.3  逐步逼近响应面迭代格式 
图 1中构造了一个设计对象的系统数据库，数
据库里的数据反映了该设计对象的内在性能，而根

据这些数据建立的响应面模型则是该系统的一个数

学描述。数据库里的数据越多，也就是试验点越多，

据此构造的响应面模型越能逼近真实的系统分析模

型。对于复杂系统，进行一次系统分析所占用的资

源是很可观的，试验点不能无限地增加，至此又产

生了一个新的问题，怎样选取试验点以及选取多少

试验点才是合适的呢？图 2所示逐步逼近响应面的
迭代格式较好地解决了这个问题。 
对图 2所示的迭代格式说明如下。 
(1) 先选取较少的试验点进行系统分析，并构
建该设计对象的系统数据库。 

(2) 根据该数据库数据构造设计对象的响应面
模型。 

(3) 对该响应面模型进行优化。 
(4) 在最优设计点处按照中心组合规则[8]再次

产生一组新的试验点。 
(5) 在这些新的试验点处进行系统分析，并将
分析结果加入到原有数据库中，进行数据库的充实

更新。 
上述(2)～(5)步迭代进行，直到计算收敛。收敛
准则可以按式(3)确定 

 
* *

1 1

*

( ) ( )

( )

i i

i

f f

f
ε

+ +′ ′−
<

′
i i

i

X X

X
 (3) 

式中 *
1 1( )if + +′ iX 与 *( )if ′ iX 分别代表图 2 所示的迭代

格式中相邻两个迭代步的目标函数响应面模型的最

优值， ε是控制收敛精度的正小量，可根据具体情

况确定。 

 

系统数据库 

构造响应面 

进行优化计算得
到最优目标函数
f'  (X*) 及最优设
计点X* 

计算收敛 

结束 

 
根据X*选择新
的试验点 

在新的试验点
处对设计对象
进行系统分析 

 
图 2  逐步逼近响应面迭代格式 

在图 2所示的迭代格式中，随着迭代的进行，
试验点不断增加，数据库中的数据随之不断丰富，

因而能更全面准确地反映出设计对象的本质，由此

构造的响应面模型也能越来越逼近真实的系统。除

了上述思想，图 2还有一个特点，那就是每次加入
到数据库中的新试验点不是随意选择的，而是根据

上一次优化计算后得到的最优设计点按一定规则进

行选取的。这个最优设计点尽管不是真实的最优 
点，但它是当前条件下最接近真实最优设计点的设

计点。新加入的试验点是根据该点产生的，也就是

说，新加入的试验点也是靠近实际最优点的试验点，

因此根据这些试验点上的数据构造的响应面能较好

地反映出真实最优点处系统的情况，算法能较快地

收敛，在保证精度的同时也能够提高计算效率。 

3  应用示例 

应用上述基于逐步逼近响应面的优化设计方

法，成功地进行了某大型高压声速运输机的机翼气

动—结构一体化设计优化。该设计问题是在气动学

科分析和结构学科分析的基础上进行的，在满足气

动约束与结构约束的前提下使机翼的质量最轻，共

有 8个设计变量，如表 1所示。 
图 3 表示了翼身组合体的气动分析外型，图 4
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表示了该机翼的结构有限元模型，机翼结构选用的

是双梁单块式结构[9]。 

表 1  设计变量 
设计变量 上限 下限 

展长 l/m 18 12 
前缘后掠角θ/rad 0.611 0.349 
根梢比 λ 0.4 0.2 
上反角Φ/rad 0.122 0 
上蒙皮厚度δ1/mm 25 1 
下蒙皮厚度δ2/mm 25 1 
前梁腹板厚度δ3/mm 25 1 
后梁腹板厚度δ4/mm 25 1 

 
图 3  气动分析外形图 

 
(a) 机翼内部结构有限元图 

 
(b) 机翼蒙皮结构有限元图 

图 4  机翼结构有限元图 

机翼设计的数学模型如下 
min ( )W X  
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式中，目标函数 ( )W X 表示该机翼的质量，经过推

导，极小化质量转化为极小化该机翼材料的体积，
即 min ( )V X 。 

约束包括了结构学科的强度约束、变形约束和
气动学科的升阻比约束。式(4)中， ( )r X 代表升阻

比，要求该机翼的升阻比应大于规定值 ar 。根据一

般大型运输机的实际情况，文中规定最小升阻比为
25。 1( )s X 、 2 ( )s X 、 3 ( )s X 和 4 ( )s X 分别代表上蒙

皮、下蒙皮、前梁和后梁处最大实际应力，最大实
际应力不能大于材料许用应力 bs 。这里选用的材料
是 2A12，其许用应力选为 412 MPa， ( )d X 代表机

翼受力后向上的弯曲变形，本设计中以翼梢翼型后

缘点受力后位移量作为机翼的最大允许变形度量

aδ ，选为 0.5 m。 

气动分析采用一套俄罗斯分析软件，该软件是

基于有粘无粘耦合迭代的数值计算方法编写的，专

门用于高压声速运输机的气动分析。该软件的输入

输出文件是上千行的文本，非常复杂，再加上并没

有得到源程序，因此，要将优化计算与气动分析结

合是不可行的。结构分析是在 ANSYS 环境下进行
的有限元分析，结构所承受的气动载荷由气动分析

求得。将气动分析结果转化为 ANSYS 所需要的力
的数据格式又涉及大量的数据转换计算及数据组织

问题，如果将这个转化过程也融入优化计算过程中，

又进一步增加了上述精度与信息组织问题的复杂

度。于是采用了所提出的逐步逼近的响应面方法对

该问题进行了求解。 
利用径向基神经网络构造了神经网络响应面，

按照图 2所示的迭代格式，经过 6次迭代计算收敛，
结果如表 2所式。 

表 2  最优设计矢量迭代历史 

迭代次数 N 
设计变量 

1 2 3 4 5 6 
展长 l/m 12.134 14.326 15.238 16.047 16.572 16.575 
前缘后掠角θ/rad  0.390  0.514 0.412 0.349 0.362 0.361 
根梢比λ  0.159  0.199 0.200 0.200 0.200 0.200 
上反角Φ/rad  0.121  0.122 0.122 0.122 0.122 0.122 
上蒙皮厚度δ1/m  0.009  0.013 0.018 0.019 0.019 0.019 
下蒙皮厚度δ2/m  0.008  0.010 0.011 0.012 0.013 0.013 
前梁腹板厚度δ3/m  0.005  0.010 0.013 0.013 0.014 0.014 
后梁腹板厚度δ4/m  0.015  0.013 0.012 0.012 0.012 0.012 

 
为了验证计算的准确性，在最优设计点 *X 处
利用响应面模型计算得到 *( )V' X 、 *( )r' X 、 *

1( )s ′ X 、
*

2 ( )s ′ X 、 *
3 ( )s ′ X 、 *

4 ( )s ′ X 、 *( )'δ X ，同时还利用

原系统分析模型计算得到 *( )V X′ 、 *( )r X 、 *
1( )s X 、

*
2 ( )s X 、 *

3 ( )s X 、 *
4 ( )s X 、 *( )d X ，将这两组结

果进行对比，最大误差为 3.6%，这表明计算收敛时
响应面模型的精度是可以满足要求的。限于篇幅，

该设计问题求解的详细计算过程及对优化结果的物

理分析不再列出。 

4  结论 

(1) 用常规优化方法进行复杂系统的优化设计
时，存在计算量大、精度差及信息组织困难等三方

(4) 
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面问题。 
(2) 将响应面方法引入复杂系统的优化设计
中，系统数据库与响应面模型在优化计算与系统分

析之间起到了桥梁的作用，实现了以空间换时间的

策略，有效地解决了上述三方面问题。 
(3) 提出了逐步逼近响应面迭代计算格式，在
该迭代格式中，响应面模型随着系统数据库的更新

而逐步逼近真实模型；该迭代格式还提供了一种选

取新试验点的方法，能充分利用前一迭代步中最优

点上的系统信息，在保证精度的前提下使得计算较

快地收敛。 
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Abstract： Problems of low efficiency, low accuracy and 

complex information exchange in the application of 

conventional optimization approach to complex engineering 

system optimization design are pointed out. Reasons for the 

presence of these problems are explained in detail by analyzing 

the calculation process of complex system optimization. The 

response surface method is introduced to solve these problems, 

based on which an iterative method of series response surface is 

presented. In this method, complex system analysis is replaced 

by response surface model analysis and a database of the 

complex system is constructed. At each iteration, the database 

is expanded through new added data and then the response 

surface model is refined according to the expanded database, 

which makes the response surface model more and more 

accurate until convergence is achieved. Moreover, to decrease 

the amount of computation while retaining high accuracy, this 

method provides a systematic way of choosing the new added 

data. In the last section, a large-scale transporter wing design 

problem is solved successfully by this series response surface 

method, which shows the validity of the method. 
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