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基于 LSCM 与多项式拟合的机翼气动 

载荷施加方法 

喻支强，王轲*，杨翔宇 

（南京航空航天大学 航空学院，南京 210016） 

摘要：目的 将由机翼计算的离散气动载荷高精度等效作用于结构有限元节点上。方法 先通过最小二乘保

角映射（Least Square Conformal Maps，LSCM）将机翼翼面的气动模型网格和有限元模型网格映射到同一个

二维参数平面上，在此平面上用二维切比雪夫多项式拟合气动载荷的分布，然后代入结构有限元映射节点

坐标，即可实现结构有限元离散载荷的施加。结果 采用本文方法，即可实现控制合力、压心坐标误差条件

下的气动载荷在结构有限元网格上的整体离散施加。结论 采用 LSCM 方法可以实现大曲率壳向二维平面的

保角映射。基于切比雪夫多项式建模与参数识别可以高精度拟合复杂的翼面气动载荷，二者的结合运用使

得结构有限元载荷的施加可以兼具效率与精度。 
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Aerodynamic Load Application Method of Wing Based on LSCM  
and Polynomial Fitting 

YU Zhiqiang, WANG Ke*, YANG Xiangyu 

(College of Aerospace Engineering, Nanjing University of Aeronautics & Astronautics, Nanjing 210016, China) 

ABSTRACT: The work aims to allocate the discrete aerodynamic load calculated by the wing to the finite element nodes of the 

structure precisely and equivalently. Firstly, the aerodynamic mesh and the finite element mesh were mapped to the same 

two-dimensional intermediate surface by Least Square Conformal Maps (LSCM), and then the distribution of the aerodynamic 

load was fitted by Chebyshev polynomial on the intermediate surface. Finally, the coordinates after finite element node mapping 

were substituted to convert the aerodynamic load into finite element load. With the method presented in this paper, the whole 

discrete allocation of aerodynamic load on the finite element mesh under the condition of control force and center of compres-

sion coordinate error can be realized. The LSCMmethod can realize conformal mapping of large curvature shells to 

two-dimensional planes. The Chebyshev polynomial modeling and parameter identification can fit the complex aerofoil aerody-

namic loadwith high precision. The combination of the two methods can make the load conversion process both efficient and 

accurate. 
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在飞机结构强度设计过程中，需要对结构有限元

模型施加符合真实工况的表面载荷来计算力学特性。

对于翼面的载荷可以由计算流体动力学（Computa-

tional Fluid Dynamics，CFD）计算获得[1-2]，结果形

式即为各 CFD 模型网格对应的气动力压强。由于气

动网格上节点位置、数量与用于强度计算的结构有限

元模型网格全然不同，因此必须将气动载荷等效分配

到结构有限元网格上，即所谓的气动载荷施加。 

目前常用的气动载荷施加方法有“三点排”法[3]、

“四点排”法[4]，并已经得到了具有实用性的成果[5-9]，

但其存在边界极端点转换不合理、局部载荷分配不合

理等问题。后续“多点排”法被学者提出[10-11]，但“多

点排”法的局限在于，如果气动网格节点与部分有限

元网格节点重合，则会导致难以求解[12]。Li 等[13]提

出了一种新的基于多维拉格朗日乘子的计算方法，实

现了在复杂外形表面上对有限元载荷的施加。国内外

学者针对载荷转换问题提出了多种插值方法来解决，

如反距离插值法（Inverse Distance Weighting Inter-

polation，IDW)[14]、Kriging 方法[15]和径向基函数法

（Radial Basis Function，RBS）[16]等。Cheng 等[17]

对不同的径向基函数进行了测试，其对比结果说明，

不同的径向基函数会导致不同的结果，且采用 MQB

（MultiquadricsB-spline）和 TPS（Thin Plate Spline）

作为基函数时，可以获得更准确的计算结果。Vaibhav

等[18]、Guo 等[19]利用径向基函数对柔性多体系统进

行了有限元载荷施加计算。邱智勇等[20]用结构的模态

振型构造基函数来拟合气动载荷分布，Li 等[21]针对

跨声速叶片的流固耦合问题，提出了一种改进的数据

简化局部插值算法（Local Interpolation with Data 

Reduction，LIWDR），实现了载荷在流固界面之间的

快速传递。张建刚等[22]利用样条曲面来拟合气动载荷

的分布，并由该曲面求出有限元节点上的压力值。

Mazhar 等[23]用神经网络技术，先求解具有势流假设

的图神经常微分方程（Graph Neural Ordinary Dif-

ferential Equations，GDE），到气动网格节点上的压力

值，并用这些压力值来训练神经网络模型，最后插值

得到有限元网格节点上的压力值。尽管这些方法大大

提高了载荷转换的真实性与准确性，但仍存在对复杂

载荷与复杂模型的载荷转换精度不稳定、计算效率低

等问题。 

本文引入最小二乘保角映射（LSCM）算法将翼

面的网格模型从三维空间映射至二维平面上，用切比

雪夫正交多项式在平面域上拟合气动载荷，依据气动

载荷的离散分布结果识别多项式系数，再代入映射后

的结构有限元网格坐标得到对应的节点的载荷，实现

载荷转换。 

1  LSCM 参数化 

LSCM 参数化方法是由 Levy 等[24]基于柯西-黎曼

方程提出的经典的自由边界共形参数化算法，可以构

建三维网格曲面与平面参数域的映射关系，并且由于

边界不固定，靠近边界的网格不会有过大的变形。对

于三角网格曲面，如果能够使所有三角面片的角度不

发生变化，理论上就能够很好地维持曲面的几何度

量。因此，其思路是定义一个共形能量函数，将每个

三角形的映射前后的变形程度用该共形能量函数来

表示，共形能量越小，表示该三角网格映射前后变形

越小。通过求解该共形能量函数的唯一最小值，完成

三维曲面向二维的映射。 

设每个三角形都有一个局部坐标系  ,x y ，在该

坐标系下三角形法向是沿 z 轴方向，三顶点坐标分别

为  1 1,x y 、  2 2,x y 、  3 3,x y 。假设    : , ,U x y u v

是从三维空间到二维平面的映射，那么在局部坐标系

下，柯西-黎曼方程被离散为： 

0
X X

i
u v

  
 

 (1) 

用复数表示 X 为： 

X x iy   (2) 

对于映射后的三角形，也可以用局部坐标系来表

示，同理有： 

U u iv   (3) 

结合复数的反函数导数与三角形内的梯度公式，

可以推出： 
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式中：S 为三角形面积；W1、W2、W3 是三角形

节点坐标之间的向量，其表达式见式（5）。 
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为保证网格映射后协调，定义共形能量 C ，当共

形能量 C 最小时，可基本满足共形映射。每个三角形

的共形能量表示为： 
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 (6) 
式中： kS 为三角元面积；n 为三角形的总个数；
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k 可以看作是三角单元的编号。 

将共形能量转换为二次型形式，则网格总共形能

量可以写成： 

 
1

( ) ( )
n

k
kC C


    U M M U  (7) 

式（7）中的矩阵 ( )kqMM ，其中： 
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M 和 U 可以写成如下的复数形式： 

i iM = A+ B,U = u+ v  (9) 

式中：A 为矩阵 M 的实部矩阵；B 为矩阵 M 的

虚部矩阵；u 为 U 的实部向量；v 为 U 的虚部向量。

共形能量可以写成： 
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当共形能量取到最小值时，有： 

C 0 C = L U  (11) 

由于矩阵 LC 可由模型的初始节点和单元信息得

出，所以依据式（11）可以得出映射后的节点坐标列

阵 U。 

2  多项式拟合 

在将机翼翼面的 2 种三维网格映射到同一个二

维中间面后，以二维切比雪夫正交多项式在中间面上

拟合气动载荷的分布。由于切比雪夫正交多项式具有

良好的正交性质，可以减少系数矩阵的计算量。 

对于参数化后处于二维平面域的气动网格节点，

由于翼面上的气动载荷分布一定是连续且光滑的，故

根据气动网格数据与对应的气动载荷的分布可以拟

合得到一个连续且光滑的载荷曲面 ( , )f x y 。该曲面经

过或近似经过所有的数据点，故也可以看作是气动载

荷在该平面域的分布函数。 

在对曲面进行拟合时，基于前 n 阶切比雪夫多项

式的曲面 ( , )f x y 可以写成： 

0
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m
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
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( , )f x y 第 m 阶子式为： 

0

( , )
m

m ms ms
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其中： 

( , ) ( ) ( )( 0,1,2 )ms s m sT x y T x T y s m    (14) 

( 0,1,2 )msa s m  为 ( , )mf x y 中每一项的系数。 

显然，对于大量复杂数据点的曲面拟合一般不会

使曲面通过每一个点，因此使用最小二乘法的思想，

使得拟合的曲面在取样处的值与实际值之差的平方

和达到最小即可，它的主旨思想就是测量数据与真实

值之间的偏差平方和达到最小[25]，因此得出： 
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(15) 

式中： ( )E f 为计算误差平方和；q 为节点编号；

Pq 为编号为 q 的节点的气动载荷值；N 为气动节点的

总数。当 ( )E f 取到最小值时，要求对各个多项式系

数 msa 偏导为 0，由此求得最小二次解，即可得到多

项式系数的近似解。此后代入也映射到该平面的结构

有限元网格节点的二维坐标即可求出应该施加的转

换后的气动载荷值。 

3  载荷转换实例 

选取标准三维机翼进行载荷转换实际操作，其流

程如图 1 所示。 

3.1  数据预处理 

以 ONERA M6 标准梯形翼（后续简称 M6 机翼）

为例，其半跨（末端）为 1 196.3 mm，根弦长为

810.49 mm，翼尖弦长（末端）为 455.91 mm，前缘弧

度为 330°，尾缘弧度为 15.69°，圆角尖端跨度为

1 218.535 mm。在 ICEM CFD 软件中划分 M6 机翼的气

动网格，网格节点数量为 10 650，单元数量为 10500。

在 MSC.Patran 软件中划分 M6 机翼表面的有限元网格，

网格节点数量为 3 075，单元数量为 3 000，均远小于气

动模型。2 个模型的俯视图如图 2 所示。 

在 ANSYS FLUENT 软件中，设置仿真条件为来

流速度 0.839 5 马赫，迎角为 3.06°。利用气动模型进

行稳态计算，并导出模型表面的节点压强值以及对应

的节点编号，即为待分配的气动载荷。 

3.2  载荷转换 

通过在 MATLAB 中编制程序来完成载荷转换。

首先在气动网格和有限元网格上各选择了 3 个顶点

节点构成平面，将机翼翼面分为上翼面和下翼面。分

割完毕后，分别用 LSCM 算法进行计算，其中将上

翼面映射到中间面上的结果如图 3 所示。 

2 种网格模型映射后形成的平面一致，网格映射

也保形较好，体现了 LSCM 算法的优势。根据前述

算法，依据气动网格节点在中间面上的映射坐标，

依次使用拟合阶数为 3~15 的切比雪夫多项式进行

载荷拟合与参数识别，并实现结构有限元的各节点 
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图 1  载荷转换流程 
Fig.1 Flow chart of load conversion 

 

 

a 气动网格 b 有限元网格 
 

图 2  M6 机翼网格俯视图 
Fig.2 Top view of mesh of M6 wing: a) aerodynamic mesh; 

b)finite element mesh 

载荷施加。 

为验证载荷施加的精度，分别对载荷合力与压心

位置的误差进行研判。载荷合力与压心位置的误差随

拟合阶数提升而变化的情况如图 4 所示。 

在拟合阶数为 3 阶时，合力与压心的误差即小于

5%，大于 7 阶后已基本收敛。当拟合系数取 7 时，

计算用时 4.94 s。当拟合阶数取到 14 时，计算用时

11.37 s，有限元网格上的载荷分布如图 5 所示。 

此时有限元网格上的载荷分布与气动网格模型

上的载荷分布近似一致，若继续提高拟合阶数，分布

精度提高有限，但用时会更多。如当拟合阶数取 30

时，计算用时 28.66 s。为兼顾精度与计算效率，实 
 

a 气动网格上翼面 
 

b 有限元网格上翼面 
 

图 3  上翼面 2 种网格映射结果对比 
Fig.3 Comparison of upper airfoil mesh mapping results: a) upper airfoil of aerodynamic mesh;  

b)upper airfoil of finite element mesh 
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图 4  载荷合力与压心误差随拟合阶数 

增加而变化的曲线 
Fig.4 Curve of resultant load force and pressure  

center error as fitting order increases 
 

 
 

图 5  拟合阶数为 14 时有限元网格的载荷分布云图 
Fig.5 Load distribution of finite element mesh when fitting 

order is 14: a)upper airfoil; b)lower airfoil 
 

际拟合阶数取 14 比较合适。此时的合力、压心以及

误差（机翼模型的弦向、展长总长度分别为 1.19、

1.14 m）见表 1。 

将转换得到的有限元载荷施加到有限元模型上

进行静力分析，得出的应力与位移结果与气动模型的

结果进行对比，结果如表 2 所示。 
 

表 1  有限元网格的合力与压心结果 
Tab.1 Results of resultant force and pressure center for  

finite element mesh 

压心/m 
网格类型 合力/N 

弦向 展向 

气动网格 8 910.04 ‒0.3531 0.547 6 

有限元网格 8 767.37 ‒0.3535 0.545 9 

误差/% 1.60 0.04 0.15 

 
表 2  静力分析结果 

Tab.2Results of static analysis 

网格类型 最大应力/MPa 最大位移/mm 

气动网格 24.7 3.20 

有限元网格 22.2 3.13 

误差/% 10.12 1.26 

 
应力与位移的云图对比分别如图 6、图 7 所示。

可以看出，气动载荷转换施加后的静力分析结果在整

体上基本一致，未来可将载荷局部细化作为此方法进

一步改良的一个方向。上述载荷施加实例可以说明基

于 LSCM 参数化与正交多项式拟合的气动载荷在结

构有限元模型的施加在整体上能够具有足够的精度

与计算效率。 

本文方法可应用于其他形状的机翼乃至全机载

荷施加的载荷分析中，但由于算法偏向于整体计算， 
 

 
 

图 6  载荷施加后的应力云图对比 
Fig.6 Comparison of stress nephogramsafter load application: 

a)aerodynamic model; b)FEMl 
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图 7  载荷施加后的位移云图 
Fig.7 Comparison of displacement nephograms after load 

application: a)aerodynamic model; b)FEM 
 

对复杂局部载荷的计算精度可能不足，因此对复杂结

构可能需要进行分区计算。当气动载荷发生变化后，

需要重新评估转换效果以及调节多项式拟合阶数。 

4  结语 

1）本文针对航空工程中常见的机翼翼面离散力

学分析问题，基于最小二乘保角映射将该翼面的三维

网格展平至二维平面上，可以降低后续拟合气动载荷

的难度。以二维切比雪夫多项式拟合气动载荷，可以

达到较高精度，且其正交性则可以减少系数矩阵的计

算量。 

2）上述方法在实际操作中能够通过多项式拟合

阶次的改变有效平衡载荷施加的精度与计算效率，能

有效应用于实际工程中的气动载荷向有限元节点施

加的问题。 

3）本文的载荷施加方法可以推广应用于其他翼

型的机翼或气动载荷工况的载荷转换施加，并且可以

通过局部分区拟合等方法进一步提升精度。 
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