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摘要：　 光滑连续变弯度机翼前缘具有降低噪声和提升气动效率的优势．该文在二维翼型柔性蒙皮

设计方法的基础上，提出了一种面向后掠机翼变弯度前缘柔性蒙皮的设计方法，其主要改进在于

沿翼展方向对多个翼型进行同步优化、对目标函数进行修正从而解决了畸形变形问题，对现有带

精英策略非支配排序遗传算法（ＮＳＧＡ⁃Ⅱ）进行修改以适应三维蒙皮的多目标优化求解．研究表明，
与现有设计方法相比， 该方法可使柔性蒙皮的变形精度提高 ２７％， 实现其在下垂状态下的高精度

外形．
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引　 　 言

光滑无缝的机翼可变弯度前缘是一种新型的高升力装置．相比传统前缘缝翼，它能够显著

降低飞机起降阶段的气动噪声，并满足未来层流机翼对蒙皮表面光滑程度的苛刻要求［１⁃５］ ．
经过几十年的发展，业界逐渐形成了变弯度机翼前缘的基本设计方案［６⁃１０］，即通过内部机

构驱动柔性蒙皮的纯弯曲变形实现前缘下垂，其机构原理如图 １ 所示．

图 １　 变弯度前缘结构示意图

Ｆｉｇ． １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｖａｒｉａｂｌｅ ｃａｍｂｅｒ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

前缘的变形精度对气动效率的影响较大．前期研究表明，在下垂状态下，位于前缘前端 ５
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ｍｍ 的位移偏差可造成飞机的升阻比降低 １０％、升力降低 ４．５％．变形精度受多种因素影响，包
括柔性蒙皮结构的变形误差、内部机构的驱动误差、加工组装误差等［６］ ．柔性蒙皮结构作为设

计流程中的第一环节，是影响变形精度的主要因素，因此必须保证柔性蒙皮外形的高精度性．
变弯度机翼前缘柔性蒙皮的设计方法研究主要分为两个阶段，即基于二维翼型截面和三

维后掠机翼的设计技术研究．
目前，基于二维翼型截面的柔性蒙皮设计方法已较为成熟．Ｋｉｎｔｓｃｈｅｒ 和 Ｍｏｎｎｅｒ 等在 ＳＡＤＥ

（２００９—２０１１）项目中采用分层优化策略对蒙皮结构进行设计，但高耦合度变量的直接分层造

成优化结果中上翼面产生较大的位移偏差，影响了前缘气流分布［７］；Ｒｕｄｅｎｋｏ 等使用单纯形算

法对柔性蒙皮结构设计变量进行协同优化，并完成了物理样件的功能试验验证，但由于单纯形

算法处理多变量优化问题时易陷入局部最优解，其变形精度未达到柔性蒙皮的性能要求［８］；
Ｗａｎｇ 等［１１］使用 ＮＳＧＡ⁃Ⅱ解决了柔性蒙皮设计变量多、优化易陷入局部最优解的问题，变形结

果中平均位移偏差仅为 １．１ ｍｍ，变形精度符合柔性蒙皮的性能要求．
三维后掠机翼的柔性蒙皮设计是在二维翼型基础上开展的，其难点在于需要考虑沿展向

不同翼型截面间变形的相互影响，蒙皮的受力形式复杂，实现高精度外形的难度大．Ｖａｓｉｓｔａ 和

Ｇａｓｐａｒｉ 等在 Ｎｏｖｅｍｏｒｅ 项目中应用 Ｒｕｄｅｎｋｏ 等的优化策略，完成了翼梢小翼前缘柔性蒙皮结

构的设计，并取得了较好的变形结果［９］，但翼梢小翼前缘的下垂目标仅为 ２°，弦长仅为 ２００
ｍｍ，设计问题的难度小，易实现；Ｋｉｎｔｓｃｈｅｒ 等在 ＳＡＲＩＳＴＵ 项目中进行了全尺寸后掠机翼柔性

蒙皮的设计、样件制造和风洞试验，但在数值模型分析中，上下翼面均产生了 ９ ｍｍ 的位移偏

差［７，１０］，且相关文献并未涉及具体的优化设计方法和物理试验数据．
为实现三维后掠机翼前缘的高精度外形，本文首先分析了现有方法的设计弊端，然后分别

从刚度设计区域划分方式、优化模型的目标函数以及优化算法等方面进行改进，提出了一种基

于改进 ＮＳＧＡ⁃Ⅱ的柔性蒙皮优化设计方法，最终实现后掠机翼前缘蒙皮的精确变形．

１　 现有优化设计方法的弊端及改进方法

三维后掠机翼的前缘柔性蒙皮结构包含蒙皮和长桁，其结构构型如图 ２ 所示．其中蒙皮上

下根部（边 １ 和边 ２）为固支，以模拟前缘与机翼前梁的连接，参考点 １ ～ ８ 表示两套驱动机构

与长桁的 ８ 个铰接点，驱动位移施加在参考点上．在面向工程应用的研究中，柔性蒙皮通常采

用玻璃纤维增强复合材料（ＧＦＲＰ） ［６⁃１１］ ．

图 ２　 后掠前缘柔性蒙皮的数值模型

Ｆｉｇ． ２　 Ｔｈｅ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ｔｈｅ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｋｉｎ ｗｉｔｈ ａ ｓｗｅｅｐ ａｎｇｌｅ

１．１　 优化变量

柔性蒙皮的优化变量分为 ３ 类：设计区域的蒙皮厚度、长桁位置以及施加在驱动点处的驱
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动位移．三维后掠机翼和二维翼型优化变量的主要区别在于蒙皮厚度设计区域的划分方式，在
二维翼型模型中，设计区域只需沿翼型轮廓线划分（图 ３（ａ）），然而在三维后掠机翼模型中，
由于后掠角和根梢比因素的存在，需要同时沿翼型轮廓线和翼展方向进行划分（图 ３（ｂ））．

（ａ） 二维翼型前缘 （ｂ） 后掠机翼前缘

（ａ） Ｔｈｅ ２Ｄ ａｉｒｆｏｉｌ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ （ｂ） Ｔｈｅ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ｏｆ ｓｗｅｅｐ⁃ｂａｃｋ ｗｉｎｇ
图 ３　 柔性蒙皮的刚度设计区域划分方式

Ｆｉｇ． ３　 Ｔｈｅ ｒｅｇｉｏｎａｌ ｄｉｖｉｓｉｏｎ ｍｏｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｒａｉｇｈｔ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｋｉｎ

１．２　 目标函数

在二维翼型的优化设计过程中，控制翼型变形精度的目标函数为

　 　 Ｆｏｂｊ，１ ＝ ｅＬＳＥ ＝ １
ｎ∑

ｎ

ｉ ＝ １
（ｘｉ － ｘ∗

ｉ ） ２ ＋ （ｙｉ － ｙ∗
ｉ ） ２ ， （１）

式中， ｅＬＳＥ 为二维翼型平面内实际变形曲线与目标曲线间的最小二乘误差（ｌｅａｓｔ ｓｑｕａｒｅ ｅｒｒｏｒ），
ｎ 为翼型轮廓线上形状控制点的个数， ｘｉ，ｙｉ 为目标曲线中第 ｉ 个形状控制点的坐标，ｘ∗

ｉ ，ｙ∗
ｉ 为

实际变形曲线中第 ｉ 个形状控制点的坐标（图 ４）．然而，在三维后掠机翼的蒙皮设计过程中，需
要对沿翼展方向的多个翼型截面的变形精度进行控制．因此，这里的柔性蒙皮结构设计已经从

二维翼型情况下的单目标优化问题升级为三维情况下的多目标优化问题．

图 ４　 ＬＳＥ 说明

Ｆｉｇ． ４　 Ｔｈｅ ｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ ｏｆ ＬＳＥ

另外，通过研究发现，仅依靠多个翼型截面的 ｅＬＳＥ 作为目标函数依旧无法获得满意的变形

效果，容易出现畸形变形，如图 ５（ａ）所示．通过沿翼展方向截取不同翼型截面的变形曲线（图 ５
（ｂ））可以发现，畸形变形部位的曲线存在明显的“凹凸”现象．虽然此时的 ｅＬＳＥ 值较小，但是其

外形无法满足气动设计要求．该现象可通过曲率值的正负变化来进行解释．图 ６（ａ）为理想变形

曲线，该曲线上所有点的曲率值均为正，而图 ６（ｂ）为畸形变形曲线，该曲线的曲率出现正负更
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替现象．因此，为解决该问题，需在原目标函数中增加负曲率点的曲率误差和．改进后的目标函

数表示为

　 　 Ｆｏｂｊ，２ ＝

Γ１ ＝ ｅＬＳＥ１ ＋ γ∑
ｍ１

ｊ ＝ １
｜ κ１ｊ，ｔａｒｇｅｔ － κ１ｊ，ｉｓ ｜ ，

Γ２ ＝ ｅＬＳＥ２ ＋ γ∑
ｍ２

ｊ ＝ １
｜ κ２ｊ，ｔａｒｇｅｔ － κ２ｊ，ｉｓ ｜ ，

︙

Γｎ ＝ ｅＬＳＥｎ ＋ γ∑
ｍｎ

ｊ ＝ １
｜ κｎｊ，ｔａｒｇｅｔ － κｎｊ，ｉｓ ｜ ，

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（２）

式中， Γ１ ～ Γｎ 分别为沿翼展方向的 ｎ 个翼型截面的目标函数值，ｎ 的个数与前缘展长相关；γ
为权重系数；κｉｊ，ｔａｒｇｅｔ 为第 ｉ个截面中第 ｊ个负曲率点的目标曲率，κｉｊ，ｉｓ 为第 ｉ个截面中第 ｊ个负曲

率点的实际曲率；ｍｉ 表示第 ｉ 个截面中负曲率点的个数．

（ａ） 整体变形 （ｂ） 不同翼型截面的变形曲线

（ａ） Ｔｈｅ ｏｖｅｒａｌｌ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ （ｂ） Ｔｈｅ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐｒｏｆｉｌｅｓ
图 ５　 畸形变形示意图

Ｆｉｇ． ５　 Ｄｉａｇｒａｍｓ ｏｆ ｄｉｓｔｏｒｔｅｄ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

（ａ） 理想变形曲线 （ｂ） 畸形变形曲线

（ａ） Ｔｈｅ ｔａｒｇｅｔ ｃｕｒｖｅ （ｂ） Ｔｈｅ ｄｉｓｔｏｒｔｅｄ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ
图 ６　 理想变形曲线与畸形变形曲线对比

Ｆｉｇ． ６　 Ｔｈｅ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｉｄｅａｌ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｄｉｓｔｏｒｔｅｄ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ
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１．３　 优化算法

研究表明，用于二维翼型设计的多目标优化算法 ＮＳＧＡ⁃Ⅱ并不适合三维后掠机翼，其优化

结果无法收敛．以双目标优化问题为例，使用 ＮＳＧＡ⁃Ⅱ对图 ２ 中的后掠机翼蒙皮进行优化，并
选取端面 １、２ 作为变形精度控制面，经过 ２０ 代遗传，其结果如图 ７ 所示，其中圆点、方形分别

表示初代和第 ２０ 代种群中的第一层级个体， Γ１，Γ２ 分别为两个端面的目标函数值．理想的优

化结果应为第一层级的大部分个体（图 ７ 中的方形数据点）集中于区域 １，即优化后端面 １ 和 ２
的变形误差均减小．然而实际结果是虽然 Γ１ 均有所减小，但绝大部分的 Γ２ 增加且幅度较大，
这表明 ＮＳＧＡ⁃Ⅱ未能使优化结果收敛于 Γ１，Γ２ 同时减小的个体．

经分析发现，优化结果不理想归咎于 ＮＳＧＡ⁃Ⅱ的精英个体选择方法．图 ８ 所示为优化过程

中，某代种群内第一层级的所有个体，ＮＳＧＡ⁃Ⅱ根据拥挤度筛选精英个体，拥挤度大的个体优

先选出，拥挤度小的个体则可能被放弃［１２］ ．拥挤度的计算方法如下［１３］：首先，规定该层级中排

在两端的个体 （Ｐ１，Ｐ２） 拥挤度为正无穷；其次，对于排在中间的个体 ｎ，则以相邻个体 ｎ － １，ｎ
＋ １为对角建立长方形，个体 ｎ的拥挤度为长方形的边长和（图 ８中 ａ ＋ ｂ） ．也就是说，ＮＳＧＡ⁃Ⅱ
对该层级个体进行筛选时，队列两端的个体具有最高的优先级，队列中间的个体能否入选则取

决于它与相邻个体的距离．

图 ７　 ＮＳＧＡ⁃Ⅱ的优化结果

Ｆｉｇ． ７　 Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ＮＳＧＡ⁃Ⅱ

根据以上选择方法，图 ８ 中个体 Ｐ１，Ｐ２ 一定会被选中．然而在三维柔性蒙皮结构设计中，
Ｐ１，Ｐ２ 恰恰代表了较差的方案，因为这类个体只能保证一个端面的变形精度高，而另一个端面

的变形精度较差，应该被首先放弃．因此，需要对现有的选择方法进行修改，具体如图 ９ 所示：
首先，设定距离控制参数 α 和权重控制参数 β；其次，对同一层级内所有个体进行分类，针对目

标函数 Γ１，Γ２，规定 ｜ Γ１ － Γ２ ｜ ＜ α的个体为较优类个体， ｜ Γ１ － Γ２ ｜ ＞ α 的个体为普通类个

体；最后，计算所有个体的拥挤度，规定较优类个体的拥挤度 Ｄ ＝ ａ ＋ βｂ，而普通类个体的拥挤

度 Ｄ ＝ ａ ＋ βｂ － Ｈ，其中 Ｈ为Γ１，Γ２ 的归一化标准差．至此，可通过调节参数 α，β 控制优化结果

中两端面的变形精度差，以筛选出符合前缘变形精度要求的结构方案．
应用改进后的 ＮＳＧＡ⁃Ⅱ对图 ２ 中的蒙皮结构进行优化，同样经过第 ２０ 代遗传，结果如图

１０ 所示，其中三角形为第 ２０ 代种群中的第一层级个体．与原优化结果相比（图 １０ 中方形），
ＮＳＧＡ⁃Ⅱ改进后的优化结果呈收敛趋势，且大部分个体的 Γ１，Γ２ 同步减小．这说明，改进后的

ＮＳＧＡ⁃Ⅱ能够有效解决后掠机翼柔性蒙皮结构的优化设计问题．
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图 ８　 ＮＳＧＡ⁃Ⅱ中拥挤度的计算方法

Ｆｉｇ． ８　 Ｔｈｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｔｈｅ ｃｒｏｗｄｉｎｇ ｄｅｇｒｅｅ ｉｎ ＮＳＧＡ⁃Ⅱ

图 ９　 改进 ＮＳＧＡ⁃Ⅱ中拥挤度的计算方法 图 １０　 改进 ＮＳＧＡ⁃Ⅱ的优化结果

Ｆｉｇ． ９　 Ｔｈｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｔｈｅ ｃｒｏｗｄｉｎｇ Ｆｉｇ． １０　 Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ
ｄｅｇｒｅｅ ｉｎ ｍｏｄｉｆｉｅｄ ＮＳＧＡ⁃Ⅱ ｍｏｄｉｆｉｅｄ ＮＳＧＡ⁃Ⅱ

２　 数值算例分析与试验验证

本文数值模型中的蒙皮材料使用编织 ＧＦＲＰ，其 ０°和 ９０°的拉伸模量分别为 ２３．３ ＧＰａ 和

２３．２ ＧＰａ，Ｐｏｉｓｓｏｎ 比为 ０．１１４，剪切模量为 ２．９７ ＧＰａ ．本文的参考模型为某国产远程公务机的气

动验证模型（图 １１），其变弯度前缘后掠角为 １．２° ～ ３°．选取该模型沿翼展方向距翼根 ６６％ ～
６９％展长处的前缘翼段为初始模型，变形部分弦长 ４２５～４３３ ｍｍ，轮廓周长 ９４０～９５６ ｍｍ，展长

３００ ｍｍ，变弯度前缘后掠角为 １．５°，目标模型为前缘下垂 １７°的气动外形，初始和目标模型如

图 １２ 所示．下垂状态下的气动载荷分布由 ＣＦＤ 计算得到，并通过等效转换，在前缘变形至最终

状态后，作为压强载荷施加到柔性蒙皮的有限元模型上（图 １３），以考察气动载荷下柔性蒙皮

的变形精度．此时的速度为 ０．２Ｍａ， 机翼攻角为 ８°．该气动载荷分布暂未考虑气动弹性影响．这
是由于： １） 数值模型的蒙皮材料为 ＧＦＲＰ，其刚度较大，在气动载荷的作用下只发生微小变

形； ２） 在结构设计的初始阶段，为减小结构设计复杂程度，暂不考虑气动弹性问题．
由于该前缘翼段后掠角较小，仅在前缘前端区域沿展向进行设计区域划分．蒙皮共分为 ７０

个刚度控制区域，设置 ４ 个长桁，各长桁的位置范围及蒙皮区域划分方式如图 １４ 所示，区域 Ａ
内的蒙皮厚度范围为 ２～３．５ｍｍ，区域 Ｂ 为 １～２．５ ｍｍ，区域 Ｃ 为 ３．５～４．２ ｍｍ ．优化模型中设计

变量共 ９０ 个，包括 ７０ 个设计区域的蒙皮厚度、４ 个长桁位置和 １６ 个驱动位移；变形精度控制

面为截面 １～３（图 １２），目标函数如式（２）所示．ＮＳＧＡ⁃Ⅱ中种群个体数量为 ３２ 个，交叉概率为
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０．９，变异概率为 ０．１，优化过程经过 １１０ 代收敛于 Γ１ ＝ ３．５，Γ２ ＝ ３．１，Γ３ ＝ ４， 此时截面 １～３ 的

ｅＬＳＥ 分别为 １．０，０．９，１．２ ｍｍ，最大位移偏差分别为 ２．０，２．４，４．１ ｍｍ，均出现在弯曲和剪切变形

最大的前缘前端．前缘蒙皮厚度、长桁位置的优化结果及变形形状如图 １５ 所示．

图 １１　 参考飞机的气动验证模型

Ｆｉｇ． １１　 Ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ｔｈｅ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ａｉｒｃｒａｆｔ

图 １２　 后掠前缘初始和目标模型 图 １３　 目标变形形状的气动载荷分布状态

Ｆｉｇ． １２　 Ｉｎｉｔｉａｌ ａｎｄ ｔａｒｇｅｔ ｍｏｄｅｌｓ ｆｏｒ ｔｈｅ Ｆｉｇ． １３　 Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｌｏａｄ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｎ
ｓｗｅｐｔ⁃ｂａｃｋ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ｔｈｅ ｔａｒｇｅｔ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｓｈａｐｅ

图 １４　 区域划分方式与长桁位置范围 图 １５　 前缘蒙皮厚度优化结果及变形形状

Ｆｉｇ． １４　 Ｔｈｅ ｒｅｇｉｏｎ ｄｉｖｉｓｉｏｎ ｍｏｄｅ ａｎｄ ｓｔｒｉｎｇｅｒ ｌｏｃａｔｉｏｎ ｒａｎｇｅｓ Ｆｉｇ． １５　 Ｔｈｅ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ

注　 为了解释图中的颜色，读者可以参考本文的电子网页版本，后同．

由图 １５ 和变形数据可知，后掠机翼前缘翼段变形精度较高，蒙皮沿展向未发生“凹凸”不
平的现象，整体光滑．

变形最终状态，截面 １ 和截面 ３ 在施加气动载荷前、后的外形形状对比如图 １６ 所示，截面

１ 和截面 ３ 的最大位移改变量均发生在前缘前端，分别为 ２．１ ｍｍ 和 １．３ ｍｍ，平均位移改变量
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仅为 ０．３ ｍｍ 和 ０．２１ ｍｍ ．由此可知，针对该结构形式，使用 ＧＦＲＰ 作为蒙皮材料时气动载荷对

前缘变形结果的影响较小．
将最大位移偏差和弦长的比值作为误差考核参数，相比于 ＳＡＲＩＳＴＵ 项目中的最大位移偏

差 ９ ｍｍ［６］（最大弦长、高度分别为 ６２０ ｍｍ 和 ４００ ｍｍ），本文的优化设计方法使变形误差降低

了 ２７％．

图 １６　 截面 １、３ 在施加气动载荷前后的变形形状对比 图 １７　 前缘翼段的物理模型

Ｆｉｇ． １６　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｓｈａｐｅｓ ｏｆ ｐｒｏｆｉｌｅ １，３ ｂｅｆｏｒｅ Ｆｉｇ． １７　 Ｔｈｅ ｐｈｙｓｉｃａｌ ｓａｍｐｌｅ ｏｆ ｔｈｅ
ａｎｄ ａｆｔｅｒ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｌｏａｄｓ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ｍｏｄｅｌ

此外，前期研究结果表明，无气动载荷情况下，变形结果主要取决于蒙皮的弯曲刚度比例

分布情况，与材料的力学性能参数无关［１４⁃１６］ ．因此从成本角度出发，本文通过 ３Ｄ 打印技术使用

高韧性树脂材料进行样件制造，以验证不考虑气动载荷时柔性蒙皮结构的变形精度，其中高韧

性树脂材料的拉伸弹性模量为 ２．８ ＧＰａ，Ｐｏｉｓｓｏｎ 比为 ０．４，剪切模量为 １ ＧＰａ ．物理模型如图 １７
所示，根据设计原则，在物理模型的 ４ 个长桁上施加强制位移，截面 １、３ 的物理变形结果与数

值仿真结果（无气动载荷）、目标变形结果的对比如图 １８ 所示，其中截面 １、３ 的物理变形结果

与数值仿真结果间的 ｅＬＳＥ 为 １．３ ｍｍ 和 ０．５ ｍｍ，最大位移偏差分别为 ５．０ ｍｍ 和 １．０ ｍｍ ．

（ａ） 截面 １ （ｂ） 截面 ３
（ａ） Ｐｒｏｆｉｌｅ １ （ｂ） Ｐｒｏｆｉｌｅ ３

图 １８　 物理模型变形结果与数值仿真结果、目标形状的对比

Ｆｉｇ． １８　 Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｐｈｙｓｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ， ｔｈｅ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｔｈｅ ｔａｒｇｅｔ ｓｈａｐｅｓ

由图 １８ 可知，实际变形结果与数值仿真结果、目标变形结果整体吻合度较高，尤其是截面

３，即使在前缘前端，实际变形结果与数值仿真结果的最大位移偏差也只有 １．０ ｍｍ ．但截面 １
在点 Ｐ 处发生了凹陷，如图 １８（ａ）所示．点 Ｐ 处在数值仿真结果中就存在轻微凹陷，但在物理
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模型中凹陷现象明显加剧．这是由于点 Ｐ 附近为刚度薄弱区域，点 Ｐ 附近的蒙皮厚度为 １．０
ｍｍ，而其两侧的蒙皮厚度分别为 １．６ ｍｍ 和 ２．０ ｍｍ，物理模型的加工制造误差对刚度薄弱区

域的变形精度会产生较大影响．为解决该问题，可在优化结束后，对点 Ｐ 附近的蒙皮厚度进行

单独设计．
此外，使用 ＤＩＣ 技术测量了下翼面蒙皮外表面的最大主应变分布，物理模型与数值模型

的应变分布状态整体相近（图 １９），但在应变最大位置（位置 １）处两模型的应变数值差距较

大．数值模型中，位置 １ 的应变近似为 ０．０２３，而在物理模型中仅为 ０．０１５．这是由于在有限元模

型中，没有设计各刚度控制区域的厚度过渡区，“台阶”的存在造成蒙皮变形后曲率变化较大，
而在 ３Ｄ 打印模型中，各刚度控制区域光滑连续过渡，应变减小．

图 １９　 数值模型和物理模型的下翼面最大主应变比对

Ｆｉｇ． １９　 Ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｓｔｒａｉｎ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｌｏｗｅｒ ｗｉｎｇ
ｓｕｒｆａｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｔｈｅ ｐｈｙｓｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ

３　 结　 　 论

１） 本文提出了一种新的三维后掠机翼柔性蒙皮结构优化设计方法，其创新点主要体现在

沿翼展方向对多个翼型进行同步优化；对目标函数进行改进从而解决了畸形变形问题；对现有

ＮＳＧＡ⁃Ⅱ算法进行改进以适应三维蒙皮多目标优化求解．
２） 以大型远程飞机为研究对象，应用该方法对后掠机翼变弯度前缘蒙皮结构进行了优化

设计，获得了机翼前缘在下垂状态下的高精度外形．与现有柔性蒙皮优化设计结果相比，该方

法在变形精度上优势显著．
３） 经过分析总结，认为目前三维变弯度机翼前缘的设计难点主要有两点：第一是在下垂

过程中，在前缘尖端部分，蒙皮沿翼型截面方向会产生较大的弯曲变形，现有材料可能无法满

足变形要求；第二是随着后掠角的增大，蒙皮前缘尖端部分沿翼展方向的剪切变形会变得比较

严重，无法满足变形精度要求．因此，下一步的研究方向应该是进一步改进优化策略，缓解局部

严重的弯曲变形，同时沿翼展方向获得更合理的蒙皮厚度分布，避免因剪切作用导致变形精度

无法满足要求．
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