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摘 要: 大飞机具有轻质大柔性特点， 使得气动 /结构耦合作用增强， 在设计过程中需要考虑这种耦合效应， 直接
调用 CSD /CFD方法计算周期长， 无法满足工程需要． 代理模型方法由于能显著提高工程优化设计的效率， 已广泛
应用于飞行器气动外形优化设计中． 采用 Kriging方法建立代理模型， 通过求解 EI 函数最大值得到需添加的样本
点以更新代理模型， 提高代理模型的拟合精度， 结合改进的粒子群最优化方法对大飞机的结构刚度进行了优化设
计． 结果表明， 该优化方法能够处理复杂目标的全局优化问题， 在保证升力系数及纵向稳定性能不恶化的前提下，
降低飞机巡航状态的飞行阻力．
关键词: 代理模型; 结构刚度优化; 改进粒子群优化方法
中图分类号: V221+．3 文献标识码: A
Abstract: Light weight and flexibility of the large aircraft make aerodynamic and structural coupling strengthen， as a
result， the coupling effect must be considered while designing the aircraft structure． CFD /CSD coupling method cannot meet
the requirement of the engineering． The surrogate model method has been used in the aerodynamic shape design for its high
efficiency． In the paper， an aerodynamic optimization method based on the Kriging surrogate model was established to opti-
mize the structure stiffness． The method used the maximum expected improvement ( EI) function for adding the sample
points to improve the accuracy of the surrogate model， and adopted the revised particles swarm optimization algorithm． The
results show that the optimization method based on Kriging surrogate model can deal with the complicated problem with
global optimization， and the flight drag coefficient is reduced at cruise state while remaining the lift coefficient and longitu-
dinal stability not worsen．
Key words: surrogate model; structure stiffness optimization; revised particle swarm optimization algorithm

引 言

大型飞机具有大展弦比结构和轻质特性， 导致
其气动 /结构间的耦合效应显著增强． 这种耦合效
应对飞机的性能有重要影响， 必须进行 CFD /CSD
耦合计算． 一方面， 机翼是为飞机提供升力的主要
气动部件， 除了要满足全机的升力要求外， 还应保
证阻力尽量小． 机翼的升阻力特性主要受其气动外

形影响， 结构变形引起的机翼气动外形的改变将显
著影响机翼的升阻力特性． 另一方面， 机体结构在
气动载荷作用下发生变形， 导致操纵面 安定面位
置的变化， 从而引起全机操纵性和稳定性的改变．
基于上述原因， 大型飞机设计过程需要优化设计结
构的刚度， 保证气动结构的耦合效应不会引起飞机
性能的恶化． 但是直接调用 CFD /CSD 耦合分析方
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法将使优化设计的计算量及优化时间大幅度增加．
随着现代飞行器日益复杂， 优化设计及多学科

优化设计逐渐成为航空航天领域的研究热点［1-5］，
能够近似表达真实函数的代理模型方法逐渐得到

重视， 并成为优化设计研究的关键技术［6-8］． 如今，
代理优化方法逐渐发展成为和传统的梯度优化方

法 无梯度优化方法具有相同功能的通用优化算

法［9］， 并成功应用于不同领域工程问题的优化
设计．
近年来， Kriging 模型已广泛应用于气动优化

设计中． 国外在运用 Kriging 模型进行气动优化设
计方面已有大量研究． Jeong 等［10］发展了一种结合
Kriging模型和遗传算法的气动优化算法， 进行了
二维翼型设计和多段翼型襟翼位置的优化设计．
Kanazaki等［11］利用 Kriging模型进行了多段翼型缝
道参数的多目标优化设计． 国内夏露等［12］将
Kriging 自适应代理模型与优化算法结合应用到翼
型减阻优化问题中． 许瑞飞等［13］将改进的 Kriging
代理模型应用于 ＲAE2822翼型的减阻优化设计中．
苏伟等［14］将 Kriging模型与遗传算法相结合， 建立
了一种代理遗传算法．
从目前已有文献看出， 对 Kriging 模型的应用

多集中在气动外形优化设计中． 本文基于 Kriging
代理模型结合改进的粒子群算法建立了序列优化

算法， 以 ＲAE2822翼型优化标准算例［15］验证本文
的序列优化算法， 并对大型飞机巡航状态下的全机
结构弯曲刚度和扭转刚度进行了优化设计．

1 Kriging代理优化方法

1．1 Kriging方法
Kriging方法是一种半参数化的插值技术， 包

含了回归部分和非参数部分， 其中非参数部分是对
随机分布的描述． Kriging 方法预测某一点时， 通过
最小化预测值的误差方差对该点周围信息加权处

理． 因此， Kriging方法通常可以视为最优线性无偏
估计． 通常 Kriging方法可以写为如下形式［16］

y( x) = F( β，x) + z( x) = f T( x) ·β + z( x)
其中， F( β，x) 为 Kriging 方法的回归项， 以多项式
的形式在设计空间中提供全局近似， β 为多项式的
回归系数; z ( x) 为 Kriging 方法的非参数部分， 是
服从正态分布 N( 0，σ2 ) 的随机过程， 其协方差为

Cov［z( xi ) ， z( x j) ］= σ 2［Ｒij( θ，xi，x j) ］

其中， Ｒij( θ，xi，x j ) 为关于训练样点 xi 和 x j 的相关

函数， θ为相关函数的参数． 相关函数 Ｒ 与样本点
的空间相对位置有关， 其具体形式为

Ｒ( θ，xi，x j ) =∏
n

k = 1
Ｒk( θ k，dk ) ， dk = xk

i － xk
j

其中， n为设计空间的维数， xk
i 和 xk

j 分别为样本点

xi 和 x j 的第 k个分量． 相关函数 Ｒk( θk，dk ) 有多种

形式， 本文采用 Gauss函数， 即
Ｒk( θ k，dk ) = exp( － θ kd

2
k )

作为相关函数的核函数． Kriging模型非参数部分的
方差 σ2 和相关函数中的参数 θ 可以通过最大似然
估计方法求出．

1．2 取样方法
设计空间内的样本信息是构建代理模型的基

础． 分布均匀的样本点不仅能够更全面地提供设计
空间的信息， 也能避免因样本不均匀引起代理模型
精度降低的问题． 常用的取样方法有 Sobol 取样方
法 均匀设计方法( uniform design， UD) ． Latin 超立
方取样方法( Latin hypercube sampling， LHS) 和本文
采用的改进的 Latin 超立法取样方法 ( improved
Latin hypercube sampling， ILHS) ．
针对 LHS方法存在设计空间中分布的均匀性

不稳定问题， 研究人员提出了一些改进方法， 其中
以实现样本间最优距离为目标的 ILHS方法［17］能够
更好地保证样本点在设计空间中分布的均匀性．
对于 n 维设计空间中取样规模为 n0 的问题来

说， 设计空间的体积为 nn
0， 平均每个样本占据的超

立方体空间的体积为 nn
0 /n0， 因此设计空间中两个

样本点间的平均距离应该是超立方体的边长 dav =
n0 /

n n槡 0 ． 确定样本点间平均距离后， 以平均距离为
参照确定样本点在设计空间中的位置． ILHS方法取
样过程如图 1所示: 首先在设计空间中随机选择一
个样本点作为起始点; 然后根据 LHS 方法样本点
分布规则， 剔除被现有样本点占据的维度， 得到剩
余样本点可能位置的子空间 S0 ; 最后计算子空间
S0 中所有可能的样本点与已经选出的样本点间的

距离， 选择其中最小距离最接近 dav的点作为新的

样本点．
当已经选择了 l个样本点以后， 下一个样本点

的位置大约有( n0－l)
n 种可能， 遍历这些样本点需

要花费大量的时间， 这成为影响 ILHS 方法计算效
率的主要原因． 为提高 ILHS方法的计算效率， 实际
操作中可以将每一维度的样本点可能位置 ( n0 － l)
重复 p次， 用缩减的子空间 S1 替代子空间 S0 ． 当重
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复次数 p 达到一定数值时， 缩减后的子空间 S1 也

足够反映新样本点的基本特征．

图 1 ILHS方法取样流程
Fig． 1 Flow chart of ILHS

1．3 粒子群优化算法( particle swarm optimization，
PSO)
初始的粒子群算法需要根据问题的不同， 对粒

子飞行过程的参数设定不同的取值; 同时需要对粒
子的飞行速度加以限制， 才能避免经过若干次迭代
后粒子速度急剧增大到不合理的水平．
通过对粒子群算法迭代过程的深入研究， Clerc

等［18］将收缩因子引入初始粒子群算法中， 通过收
缩因子控制优化过程中粒子的飞行速度． 引入收缩
因子的粒子群算法有不同的形式， 其中比较简洁的
形式为

vk+1i = χ［vki + η 1( p
k
i － xk

i ) + η 2( g
k
i － xk

i) ］

xk+1
i = xk

i + vk+1i

χ = 2

( η － 2) － η 2 － 4槡 η

其中， vki 表示第 i个粒子在第 k次迭代时的速度，

pk
i 为当前粒子所经过的最优位置， gk 表示所有粒

子的历史最好位置; η1 和 η2 为区间［0，］内均匀
分布的伪随机数， η =η1 +η2， 此处取 η1 =η2 = 2．05．
飞行速度表达式右端的 3 项分别表示粒子的飞行
惯性 自我认知和社会经验．
改进后的粒子群算法能够提高粒子群算法的

收敛性， 是当前粒子群算法的主流版本．

1．4 优化加点准则
代理模型在样本点比较集中的区域具有较高

的精度， 能够较为准确地预测目标函数; 在样本点
少的地方， 模型的预测精度较低． 因此， 当 Kriging
模型建立后， 在优化设计中采用该模型可能无法找
到问题的全局最优， 这是由于建立的代理模型在预
测点附近本身存在不确定性， 如果 Kriging 模型精
度很低， 则会给优化设计带来很大误差． 因此为了
在优化设计中提高模型的预测精度， 可以通过保证
目标函数预测值的不确定性最小的方法提高代理

模型的预测精度， 这里采用 EI ( expected improve-
ment) 函数以加强样本点在非线性区域的分布．
该方法是一种同时考虑预测均值和预测不确

定性的加点准则: 以最小化的优化问题为例， 相对
于当前已有样本点的最小值 ymin， 在设计点 x 处的
响应值的提高 I ( x) = max［ymin － ŷ ( x) ，0］也服从正
态分布， 其期望为

E［I( x) ］=
0， σ( x) = 0

［ymin － ŷ( x) ］Φ
ymin － ŷ( x)

σ( x)[ ] + σ( x) 
ymin － ŷ( x)

σ( x)[ ] ， σ( x) ＞ 0{
其中， Φ和  分别表示标准正态分布的累计分布
函数和概率密度函数．
根据上式， 在响应值提高 I ( x) 较大或者预测

不确定性 σ( x) 较大的位置， 预测值提高 I( x) 的期
望 E［I( x) ］就越大，设计空间中 E［I( x) ］最大的点

就是新的训练样本点． EI准则表达式的两项分别反
映优化方法的局部搜索能力和全局搜索能力， 过多
的全局搜索将减低优化算法的收敛速度． 可以引入
权重函数调节全局搜索和局部搜索的程度， 使优化
算法能够兼顾全局和局部的搜索能力， 即

E［I( x) ］=
0， σ( x) = 0

ω［ymin － ŷ( x) ］Φ
ymin － ŷ( x)

σ( x)[ ] + ( 1 － ω) σ( x) 
ymin － ŷ( x)

σ( x)[ ] ， σ( x) ＞ 0{
其中， ω为条件算法搜索能力的权函数， ω 越大算
法的局部搜索能力越强．
使用该方法进行样本添加的终止条件为

max{ E［I( x) ］} ≤ ε

当代理模型给出预测值的期望的提高量小于

某个阈值时停止．

2 气动优化设计方法的验证

2015年 AIAA应用空气动力学专委会给出了 4
个气动优化设计的标准算例， 本文以基于 Kriging
模型的代理优化算法优化其中第 2 个算例． 此算例
的原始外形为 ＲAE2822 翼型， 以降低跨声速飞行
阻力为优化目标( Cd 最小) ， 同时考虑升力 俯仰力
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矩和机翼面积的约束 ( 升力 CL = 0．824， 俯仰力矩
Cm≥= －0．1， 机翼面积大于基准翼型面积) ． 整个优
化问题可以描述为:

min Cd

s．t． CL = 0．824

Cm ≥－ 0．100

A ＞ Abaseline

为了便于使用三维 CFD 程序分析翼型的气动
特性， 将翼型的网格沿展向延拓为三维网格． 基准
外形物面附近的对称面网格分布情况如图 2 所示，
翼型周向共有 305个网格点， 物面法向网格共有 65
层， 首层网格高度为 1×10－5 c， 总的网格量大约为
5×104． 飞行状态为M= 0．734， Ｒe= 6．5×106，升力系
数 CL = 0．824时对应的攻角为 α= 2．693°， 阻力系数
CD = 0．0188．

图 2 基准状态物面附近网格分布情况
Fig． 2 Grid distribution around baseline shape

利用自由变形方法 ( free form deformation，
FFD) 方法作为翼型的参数化方法， 翼型周围控制
体及控制点的位置分布如图 3 所示． 控制体上展向
有两层共 28 个控制点， 翼型前后缘位置对应的 4
个控制点为固定控制点， 展向的两层控制点同步变
形， 因此独立的设计变量共有 10个． 改变设计变量
的位置给出不同的物面形状， 通过径向基函数
( radial basis function， ＲBF) 网格变形方法得到相应
的空间网格．
利用 ILHS方法在设计空间内选取 60 个训练

样本， 并计算得到样本点的升阻力及俯仰力矩． 以
训练样本作为初始样本集， 利用 Kriging 方法建立
目标函数的代理模型． 序列优化方法的加点采用 EI
加点准则， 以静态罚函数方法作为约束处理方法，
利用粒子群优化算法 PSO 方法训练目标函数的代

理模型． 每次寻优过程 PSO种群规模为 1500， 更新
代数为 150． 图 4 给出了优化过程中阻力系数的收
敛过程， 经过 200次左右的加点， 最小阻力系数基
本保持不变．

图 3 FFD控制体及设计变量的位置分布
Fig． 3 Distribution of FFD control volume and

design variables

图 4 优化过程阻力系数收敛曲线
Fig． 4 Convergence curve of drag coefficient

during optimization

优化后的翼型与对应控制点的变化如图 5所示．
优化结果计算得到的阻力系数 CD = 0．0115， 升力系
数 CL =0．8237， 俯仰力矩系数 Cm = －0．0951， 优化翼
型的截面面积为 0．0779， 与基准外形的截面面积相
同． 与基准外形相比， 优化后的翼型阻力系数下降
39%， 升力系数和力矩系数满足约束条件． 与基准外
形相比， 优化外形的上表面形状发生了较大变化．
优化前后翼型表面压力的分布情况见图 6， 优

化前后翼型下表面的压力分布变化不大， 主要变化
发生在翼型上表面: 优化后外形激波强度大大减
弱， 降低了飞行时的激波阻力; 优化后的外形前缘
吸力峰值大幅增加， 弥补了激波强度减弱引起的升
力损失．

11
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( a) Comparison of optimum shape and baseline

( b) Comparison of controlled points between
optimum shape and baseline

图 5 优化后外形及对应控制点位置变化
Fig． 5 Comparisons of shape and controlled points positions

between baseline and optimum shape

图 6 优化前后表面压力分布的比较
Fig． 6 Comparison of surface pressure between baseline

and optimum shape

优化后的翼型弯度和厚度都有所减小， 翼型上
表面的激波强度减弱， 大幅降低了跨声速飞行的激
波阻力． 通过对翼型的优化验证表明， 本文基于
Kriging模型的序列优化算法具有较强的寻优能力，
能够处理带有多约束的优化设计问题．

3 大型飞机结构刚度优化设计

3．1 问题的描述
大型飞机的气动 /结构间存在明显的耦合效

应， 这种耦合效应对飞机的性能有重要的影响． 一
方面， 机翼是为飞机提供升力的主要气动部件， 除
了要满足全机的升力要求外， 还应保证阻力尽量
小． 机翼的升阻力特性主要受机翼的气动外形影
响， 结构变形引起的机翼气动外形的改变将显著影
响机翼的升阻力特性． 另一方面， 机体结构在气动
载荷作用下发生变形， 导致操纵面 安定面位置的
变化， 从而引起全机操纵性和稳定性的改变． 由于
上述原因， 大型飞机设计过程需要合理控制结构的
刚度， 保证气动结构的耦合效应不会引起飞机性能
的恶化．
本文对大型飞机巡航状态下的全机结构弯曲

刚度和扭转刚度进行了优化设计， 使优化后的结构
在气动载荷的作用下产生变形时， 尽量减小飞机的
飞行阻力， 同时保证结构变形不会导致全机升力系
数的降低及纵向静稳定性的恶化．
飞机巡航状态为 H= 1．05×104 m， 飞行 Mach数

M= 0．85， Ｒeynolds数 Ｒe= 5．53×107， 来流攻角为 α
= 1．94°． 设计优化问题可以描述为

min CD

s．t． CL ≥ 0．4101

xf ≥ 0．479

其中， xf 为优化后的机体结构达到静平衡后的全机
焦点位置．

3．2 初始样本的设计
优化的设计变量为飞机结构的弹性模量和剪

切模量， 原始结构的弹性模量和剪切模量分别为
E0 = 7．00×10

7 Pa， G0 = 2．69×10
7 Pa． 优化过程中弹

性模型和剪切模量上下浮动的变化范围为 50%．
利用改进 ILHS 方法在设计空间内选择 16 个

点作为刚度优化的初始样本， 初始样本在设计空间
的分布如图 7 所示， 16 个样本点相对均匀地分布
在整个二维设计空间．
利用 CFD /CSD耦合分析方法计算初始样本点
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的气动特性， 得到了这些样本点的升力系数 阻力
系数及全机焦点相对位置等气动特性， 初始样本点
的气动数据如表 1所示．

图 7 ILHS方法选择的初始样本点分布
Fig． 7 Distributions of initial samples selected by ILHS

表 1 初始样本的气动特性
Table 1 Aerodynamic characteristics of initial samples

No． CL CD CLα Cmα xf

1 0．4144 0．0534 7．44 －4．09 0．550

2 0．4144 0．0556 7．31 －4．05 0．554

3 0．4117 0．0526 7．30 －4．04 0．553

4 0．4137 0．0516 7．32 －4．00 0．546

5 0．4147 0．0515 7．40 －4．08 0．551

6 0．4090 0．0549 7．11 －3．66 0．515

7 0．4119 0．0518 7．38 －4．10 0．556

8 0．4040 0．0527 7．29 －4．02 0．551

9 0．4166 0．0536 7．27 －3．92 0．539

10 0．4057 0．0533 7．28 －4．00 0．549

11 0．4151 0．0525 7．30 －3．97 0．544

12 0．4074 0．0540 7．24 －3．93 0．543

13 0．4132 0．0529 7．30 －3．99 0．547

14 0．4071 0．0555 7．13 －3．76 0．527

15 0．4125 0．0543 7．23 －3．87 0．535

16 0．4120 0．0575 7．04 －3．55 0．504

3．3 优化结果分析
利用初始样本点的数据建立 Kriging代理模型，

用本文的序列优化方法对问题进行优化． 优化过程
中加点准则选择 EI 准则， 用静态罚函数方法处理

优化问题的约束． 粒子群方法种群规模为 200， 优
化代数为 300．
经过 19次加点， 最终得到优化后的满足优化

设计要求的结构刚度． 图 8 给出了设计空间中样本
点的最终分布情况． 其中黑色的是 ILHS 方法选择
的初始样本点， 蓝色的是序列优化方法通过 EI 准
则添加的样本点， 红色的是最优解对应的样本点．
在优化加点的初始阶段， EI 方法选取的样本点大
多分布在设计空间边界附近， 随着迭代次数的增
多， EI准则的样本点逐渐逼近最优解的位置．

图 8 序列优化的加点后的样本点分布
Fig． 8 Distribution of samples after adding samples

with optimization algorithm

优化后的结构弹性模量和剪切模量分别为 E =
9．58×107 Pa， G = 3．28×107 Pa， 与基准方案相比分
别提高了 36．8%和 45．3%， 优化后的方案提高了结
构的弹性模量和扭转模量． 图 9 给出了优化前后巡
航状态静平衡位置的比较， 优化方案的机翼和后机
身的结构变形都小于基准方案的结构变形． 表 2 给
出了优化前后全机气动特性对比．

图 9 最优方案和基准方案结构变形情况
Fig． 9 Comparison of deformation between

baseline and optimization
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表 2 优化前后全机气动特性的比较
Table 2 Comparison of aerodynamic characteristics

between baseline and optimization

types CL CD CLα Cmα xf

baseline 0．4101 0．0511 6．85 －3．28 0．479CA

optimization 0．4101 0．0497 7．40 －4．10 0．554CA

由表 2可知， 优化后结构达到静平衡状态时，
全机阻力系数降低了 2．7%左右， 焦点向后移动了
约 7%CA 的距离， 进一步提高了全机的纵向静稳定
域度， 其中 CA代表平均气动弦长．
机翼是为飞机提供升力的关键气动部件， 在气

动载荷的作用下机翼的弹性结构发生弯曲和扭转．
机翼在气动载荷作用下通常发生负扭转， 引起机翼
有效攻角的减小， 从而降低机翼上产生的升力; 此
外， 气动载荷引起机翼上弯， 引起机翼上反角的变
化， 这也会影响机翼的升阻力特性．
机翼变形不大的情况下， 机翼气动载荷的变化

主要受扭转变形引起的有效攻角影响． 基准方案和
优化方案机翼各截面扭转角变化如图 10 所示， 优
化方案增大了机翼的弹性模量和扭转模量， 提高了
结构的抗弯抗扭刚度， 减小了机翼的弯曲和扭转变
形． 基准方案在 90%展长的截面相对刚性外形产生
－1．40°的扭转角， 而优化方案同样位置的截面扭转
角为－1．01°， 有效攻角大约提高了0．30°．

图 10 优化前后机翼截面扭转角的比较
Fig． 10 Twist angles comparisons between

baseline and optimization

优化前后机翼上表面的压力系数分布情况如

图 11所示． 两种方案上表面压力系数的分布形态
相似: 在机翼后缘附近有一道强度较弱的激波， 其
强度在展长方向由内向外逐渐减弱; 在发动机短舱
与机身间的机翼内段的前缘附近也有一道激波， 优

化方案波前低压区范围比基准方案有所增加．

( a) Pressure distribution of baseline

( b) Pressure distribution of optimization

图 11 优化前后飞机表面压力系数分布情况
Fig． 11 Distributions of aircraft surface pressure

between baseline and optimization

为了进一步比较优化前后两种方案机翼气动

载荷的变化情况， 在机翼展向选取了 4 个不同的站
位， 比较变形后两种方案不同站位上压力系数的分
布情况． 这 4 个站位分别位于机翼半展长 20%，
40%， 60%和 80%的位置上， 站位在机翼上的具体
位置如图 12所示．
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图 12 机翼不同站位的位置分布示意图
Fig． 12 Wing section positions along span

图 13中给出了优化前后不同位置的截面压力
系数分布情况， 从中能够更清楚地看出优化前后机
翼上气动载荷的变化情况． 在展长 20%的截面上，
机翼前缘附近的激波向后移动 6%CA， 增大了前缘
附近低压区的范围， 后缘附近的激波强度有所减
弱; 在展长 40%的站位上， 前缘附近的激波消失，
优化方案后缘的激波强度有所减弱， 激波位置略微
向前移动; 在展长 60%的站位上， 压力系数呈现出
典型的超临界翼型的特点， 机翼中间靠后的位置和
后缘各有一道激波， 两道激波前各有一段相对平坦
的压力平台， 与基准方案相比， 优化方案的第 1 道
激波大约向前移动 4%CA， 波前压力平台的吸力也
略有增加． 在展长 80%的站位上， 机翼上激波强度
大大降低．

( a) η= 20% ( b) η= 40%

( c) η= 60% ( d) η= 80%

图 13 优化前后机翼截面压力系数分布
Fig． 13 Distributions of wing section pressures

4 结论

本文通过 ILHS 取样方法， 提高设计样本在设
计空间中分布的均匀性及取样结果的稳定性， 对用
改进的粒子群方法作为寻优方法， 利用最大化期望
提高准则( EI) 作为序列优化算法的加点准则， 基

于 Kriging代理模型进行全机结构刚度的优化设计，
得到以下结论:
( 1) 本文采用基于 Kriging 模型的序列优化方

法， 利用气动优化设计的标准算例进行了验证， 表
明该方法能够处理复杂目标函数的全局优化问题．
( 2) 对大型飞机的结构刚度进行了优化， 结构
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弹性模量和剪切模量分别提高了36．8%和45．3%，
减小了飞机弹性变形的扭转角， 在保证升力系数及
纵向稳定性能不恶化的前提下， 降低了巡航状态的
飞行阻力．
( 3) 本文基于 Kriging 代理模型结合加点准则

和优化算法的序列优化方法， 可有效减少计算量，
适用于飞行器的结构优化设计．
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