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可变后缘弯度机翼柔性蒙皮的变形特性分析
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摘要：应用面元法和有限法建立了柔性蒙皮在气动载荷作用下的流固耦合分析方法。数值仿真结果表明：位于变

形后缘上表面的柔性蒙皮在气动载荷作用下将被“吸”成鼓包形状，且这个局部变形对翼型后缘部分的压力分布

具有很大影响。在此基础上，研究了柔性蒙皮在气动载荷作用下的变形随其弹性模量、厚度和初始预应变的变化

规律。可以得出，柔性蒙皮的变形量随着翼型后缘偏角的增加而先增大后减小，并不是随着后缘偏角的增加而增

大；增加蒙皮的厚度可以减少柔性蒙皮的最小弹性模量和最小拉伸刚度，但蒙皮的厚度受限于机翼的结构空间；

满足Ｊａｃｏｂｓ形变准则的蒙皮最小拉伸刚度随着蒙皮预应变的增加而降低。
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可变形飞行器在执行不同的使命，以及某一使

命的各个任务段都保持最优化的飞行效能，具有更

高的环境适应、应变、攻击和生存能力
［１２］
。可变形

飞行器要实现机翼后掠角、面积和前后缘弯度等参

数的大幅度变化，机翼蒙皮必须能够承受足够大的

形变量，且在变形过程中蒙皮要有足够大的面外刚



度来维持机翼的气动外形，同时在变形过程中蒙皮

的面内刚度要尽可能地小，以降低驱动器的输出

力［３５］
。早期的研究大多采用“鱼鳞叠片”式传统硬

蒙皮［６］
，这种蒙皮虽然满足了机翼承载和变形需

求，但却无法满足机翼表面光滑、连续和整体气密

性等要求，使变形机翼气动效率不能达到最佳。由

此可见，大变形柔性蒙皮技术是可变形飞行器实现

机翼大尺度变形的关键［７］
。

柔性蒙皮的最大特点是大形变量和低弹性模

量。一方面，从驱动结构变形的角度，柔性蒙皮的弹

性模量越低越好；另一方面，柔性蒙皮在气动载荷

作用下的变形量取决于蒙皮的刚度，蒙皮的弹性模

量越大，其变形量越小。那么，柔性蒙皮弹性模量应

该在两者之间进行折中选择。柔性蒙皮在气动载荷

作用下可能会产生“凹陷”和“鼓包”两种变形形

式［８］
。“凹陷”变形可以通过机翼结构内部的支撑物

来消除。“鼓包”的存在将极大地影响机翼的气动特

性，如阻力的增加和升阻比的降低
［８］
。为此，一些学

者采用Ｊａｃｏｂｓ在１９３４年提出的蒙皮变形量准则，

即蒙皮面外变形的最大值不能超过机翼根弦的

０１％
［９］
，称之为枕头约束

［１０］或鼓包约束［１１］
。本文

以柔性可变后缘弯度机翼为研究对象，依据Ｊａｃｏｂｓ

蒙皮变形量准则，重点研究柔性蒙皮在气动载荷作

用下的变形随其弹性模量、厚度和初始预应变的变

化规律。

 柔性蒙皮的力学分析方法

柔性蒙皮在气动载荷作用下的变形分析是流

固耦合问题，本文采用顺序迭代法求解。二维翼型

的压力和气动力计算采用面元法［１１］
，沿整个翼型

轮廓线划分２５０个片段。二维翼型的结构分析采用

有限元方法，在有限元软件ＡＮＳＹＳ中进行，采用膜

单元来对柔性蒙皮进行有限元划分。循环判据为气

动力和结构变形两者的残差均满足给定要求（本文

残差取１％）。计算过程中考虑蒙皮预应变（包括初始

预应变和蒙皮自身变形所施加的预应变）的影响。

本文的计算对象为柔性可变后缘弯度机翼翼

段模型，弦长为５００ｍｍ，翼型为ＮＡＣＡ００１２，后缘

长度为翼型弦长的２０％，来流速度为２０ｍ燉ｓ。柔性

蒙皮采用硅橡胶材料，与变结构之间采用胶接方式

进行连接。可以看出，程序经过８次的迭代，翼型升

力系数和蒙皮的最大形变量均达到稳定值。图１为

柔性蒙皮在气动载荷作用下的最终形变状态和变

形后的柔性蒙皮对翼型上、下表面压力分布的影

响。可以看出，柔性蒙皮在气动载荷作用下被“吸”

图１ 柔性蒙皮的变形情况和压力分布图

成鼓包形状；同时，翼型上表面压力在柔性蒙皮“鼓

包”位置出现比较大的变化。

 参数讨论

对于各向同性材料的柔性蒙皮而言，其设计参

数主要有蒙皮厚度、弹性模量和蒙皮初始预应变。

基于第１节建立的分析方法，讨论柔性蒙皮的最大

形变量随着上述设计变量的变化规律。若无特殊说

明，以下计算均在来流速度为２０ｍ燉ｓ和迎角为１２°

的条件下进行。

 弹性模量

图２为不同弹性模量蒙皮的最大形变量随着

后缘偏角的变化曲线，初始预应变为零，蒙皮厚度

为２ｍｍ。可以看出，当蒙皮弹性模量为１０ＭＰａ和

初始预应变为０时，随着柔性后缘从０°开始变形，

柔性蒙皮的最大形变量随着后缘偏角的增加而增

大，当后缘偏角为１５°时蒙皮形变量达到最大（为

０°时的 ２倍左右）；但是，随着后缘偏角的继续增

加，蒙皮的形变量又急剧降低，当后缘偏角为６°时

降为０°，即：此时的柔性蒙皮与变形结构之间没有

间隙。那是因为，当后缘偏角为０°时，蒙皮的预应变

为０，此时蒙皮在气动载荷的作用下一定会发生“鼓

图２ 蒙皮的最大形变量随后缘偏角的变化
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包”变形；随着后缘偏角的增加，柔性蒙皮所处区域

的气动载荷逐渐增加，柔性蒙皮的变形量也随之增

大，虽然蒙皮的预应变也随后缘偏角的增加而增加

（见图３），但是蒙皮的曲率很小，预应变的作用非常

有限；当后缘偏角大于１５°时，此时随着后缘偏角

的增加，上表面蒙皮的曲率增大，预应变的作用逐

渐增大，当后缘偏角大于６°时，预应变的存在足以

抵消蒙皮在气动载荷作用下的变形。

从图２还可以看出，柔性蒙皮在气动载荷作用

下的变形随着蒙皮弹性模量的增加而降低；当蒙皮

弹性模量为１０，１２，１５和１８ＭＰａ时，在整个后缘偏

角的变化范围内，蒙皮的最大变形量为 ０３５％，

０２１％，０１３％和００９％，弹性模量为１８ＭＰａ的蒙

皮最大形变量比弹性模量为 １０ＭＰａ时降低了

７４％。很显然，增加蒙皮的弹性模量可以降低蒙皮

的形变量，但同时也增加了蒙皮的拉伸刚度。

 蒙皮厚度

图３为不同厚度蒙皮的最大形变量随着后缘

偏角的变化曲线。可以看出，随着蒙皮厚度的增加，

柔性蒙皮在气动载荷作用下的变形量明显减小，当

厚度从２增加到２２ｍｍ时，柔性蒙皮在后缘偏角

为１５°时的最大形变量减少了３６％。

图３ 不同厚度蒙皮的最大形变量随着后缘偏角的变化

图４为柔性蒙皮的最大形变量随着蒙皮厚度

图４ 最大形变量随着蒙皮厚度的变化

和弹性模量的变化等值线图。依据Ｊａｃｏｂｓ的蒙皮形

变准则，可以得出：增加蒙皮的厚度可以减少柔性蒙

皮的最小弹性模量。当蒙皮厚度为２ｍｍ时，蒙皮的

最小弹性模量为１６８ＭＰａ，当蒙皮厚度增加到２２

ｍｍ时，蒙皮的最小弹性模量降为１３４ＭＰａ。

 初始预应变

在蒙皮厚度一定的前提下，如何降低蒙皮弹性

模量成为降低蒙皮拉伸刚度的关键。文献［８］的研

究结果表明预应变能够有效地降低蒙皮的鼓包变

形。因此，施加预应变提供了一个降低蒙皮弹性模

量的新思路。图５为蒙皮最大形变量随着蒙皮预应

变和弹性模量变化的等值线分布图，蒙皮厚度为２

ｍｍ。可以看出，满足Ｊａｃｏｂｓ蒙皮形变准则的蒙皮

最小弹性模量随着蒙皮预应变的增加而降低；当蒙

皮的预应变为零时，蒙皮的最小弹性模量为 １６８

ＭＰａ，当预应变为０１５％时，蒙皮的最小弹性模量

为１０５ＭＰａ，降幅为３７５％。也就是说，通过预应

变的施加可以显著地降低蒙皮的最小弹性模量。

图５ 蒙皮最大形变量等值线（牠＝２ｍｍ）

 结 论

（１）位于变形后缘上表面的柔性蒙皮在气动载

荷作用下将被“吸”成鼓包形状，且这个鼓包变形对

翼型“鼓包”位置的压力分布具有很大影响。

（２）增加蒙皮的厚度可以减少柔性蒙皮的最小

弹性模量和拉伸刚度，但蒙皮的厚度受限于机翼的

结构空间。

（３）满足Ｊａｃｏｂｓ形变准则的蒙皮最小拉伸刚度

随着蒙皮预应变的增加而降低。
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