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New Method for Aeroelastic Tailoring Design of High Aspect Ratio 

Composite Wing
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Astronautics, Nanjing  210016, China)
摘  要：根据机翼气动载荷和机翼弹性变形之间存在的关系，以机翼的总升力不变和结构强度作为约束条件，提出了一种新的气动/结构耦合的刚度设计方法。该方法首先通过数值实验设计研究了机翼扭转变形和弯曲变形对机翼气动载荷的影响，并用主成分回归方法构建了机翼变形和气动载荷之间的响应面模型。然后以该模型为基础，构建了气动/结构一体化设计模型，此模型仅考虑强度约束和总升力不变的要求，放弃了传统优化设计模型中的挠度和扭转约束。通过两种优化模型的对比，说明应用该方法设计出的机翼结构，重量减轻1.23%，机翼总体扭转变形减小33%，刚度设计更为合理。
关键词：气动弹性；结构优化；复合材料结构；响应面模型；主成分分析
中图分类号：V214.8; V215.3     文献标识码：A
Abstract: According to the relationship between aerodynamic loads and elastic deformation in the wing, this paper is proposed that a new method of stiffness design considering aerodynamic and structural coupling. It takes the strength and total lift unchanging as constraint conditions. This paper first studies the deformation effect of wing bending and twist on the aerodynamic load through numerical experiment. It is then set up that a response surface model of aerodynamic loads and wing deformation by using the regression method of principle components. Then based on the response surface model, an integrated design method of aerodynamic and structural is set up. Disregarding bending and twist deformation in the optimum wing structure design, this method only uses the constraint of strength and total lift unchanging constraint. Comparing on two kinds of optimum methods, it shows that this method not only reduces 1.23% of weight, but also decreases 33 % of the global twist deformation of wing. It proves that this stiffness design method is more reasonable. 
Key words: aeroelasticity; structural optimization; composite structure; response surface model; principle components analysis
(近十几年来，高空长航时飞机得到了世界的普遍重视。由于其高空、长航时等性能要求，这类飞机机翼往往采用大展弦比布局形式，其刚度普遍偏小，机翼的气动弹性会对飞机的飞行品质带来很大影响。在传统飞机结构设计中，由于气动弹性的复杂性，一般把载荷和结构之间各自独立，分别由各个专业完成。但为了协调它们之间的耦合问题，一般在结构设计上要给出相应的变形要求。对于大展弦比机翼来说，由于其刚度明显偏小，因此其气动弹性问题会更加严重，若按传统的刚度设计方法，直接给定机翼的变形要求，可能会导致机翼结构过重如文献[1][2]。而且在飞机刚度规范中，并没有明确给出具体的机翼刚度水平，一般都是凭工程经验给出。文献[3]指出其刚度指标的不合理将严重影响机翼的结构重量。故载荷和结构各自独立的设计方法已经不适应新型大展弦比飞机设计要求。对于大展弦比机翼的大柔性，其严重的弹性变形会使得机翼实际的飞行载荷偏离其设计状态，造成纵向载荷的不匹配，从而导致飞行轨迹和升力特性等的变化。对于后掠机翼，情况更为严重。弯曲和扭转使结构变形发生外洗，造成整个机翼相对于气流方向产生负的扭转角，减小了机翼的有效迎角，从而使机翼的升力下降更为明显。文献[4]表明考虑弹性影响的后掠机翼升力小于按刚性机翼计算的结果。因此为了保持稳定的飞行姿态，有必要在结构设计时消除机翼的弹性变形对气动载荷的影响。一般的设计方法是通过对机翼进行型架优化，使弹性机翼能够恢复到按刚性机翼设计时的状态，从而使飞机的升力载荷满足飞机设计要求。文献[5]通过控制机翼展向多个典型剖面的扭转变形来满足总升力保持不变的要求；文献[6]则通过改变机翼的飞行迎角来维持总升力不变。但是大展弦比机翼的变形较大，如果按照“减小变形”的结构设计原则，在结构设计上给出过严的变形要求，必然会造成结构重量的增加。
目前在飞机结构上广泛应用的高强、高模复合材料，由于其具有很强的可设计性，可以采用气动弹性剪裁设计技术，控制机翼的弹性变形，来抑制气动弹性所引起的载荷变化，既改善机翼的气动性能，同时还可以减轻机翼重量。文献[7]采用气动剪裁技术控制气动升力面的弹性变形，从而使飞行器的气动和结构性能向着有益的方向变化。

本文根据机翼气动载荷和机翼弹性变形之间存在的关系，提出了一种新的气动/结构耦合的刚度设计方法。该方法通过假定机翼在受载状态下升力尽量保持不变，来约束机翼的弯曲变形和扭转变形。此外对于后掠机翼来说，一方面弯扭耦合使机翼产生负扭转，不会发生扭转发散；另一方面在飞行包线内，由于机翼气动载荷受到约束，扭转变形受到限制，翼尖不会产生过大的扭转变形，故副翼反效问题也不严重，不构成机翼结构设计的临界条件。另外由于现代飞机设计大都采用电传操纵系统，机翼弯曲变形对飞机操纵系统的影响较小。因此本文尝试在机翼气动载荷大小被约束的同时，放宽或放弃直接约束机翼挠度和扭转变形，期望获得更小的机翼结构重量。

1  气动/结构耦合的刚度设计
传统控制机翼结构变形的方法在大展弦比机翼设计上比较保守，可能会造成大展弦比机翼结构重量的增加，主要原因有二：一、变形的控制过于刚性，没有将载荷的变化和结构变形联系起来，没有充分发挥气动/结构耦合带来的好处；二、变形控制的措施比较简单，一般是分别控制若干典型剖面的扭转角和机翼翼尖的挠度，没有发挥各剖面扭转角之间相互影响的优势。

对此本文将气动载荷的变化和结构变形联系起来综合考虑，既考虑结构变形对载荷的影响，要限制机翼的弹性变形；同时也考虑在总体载荷不变的条件下，通过放宽或放弃机翼翼尖挠度和扭转约束来减轻机翼的结构重量。

本文利用复合材料铺层结构的可设计性，以铺层的厚度和方向作为设计变量，以机翼的最小重量作为目标，以结构的强度和机翼总载荷不变为约束条件，通过优化设计，寻找最佳的不同方向的铺层厚度和铺层角度。在这个模型中，放弃了传统优化模型中的挠度约束和翼尖扭转约束，而是代之以机翼的总升力不变的约束。这种改变，一方面可以更加合理地构造机翼结构的优化模型，各种约束条件的设定更加合理；另一方面希望设计出来的机翼结构重量更轻，气动性能更好。

本文利用有限元软件MSC/NASTRAN来实现上述的气动/结构耦合设计方法，其中气动载荷的计算是用NASTRAN中的气动弹性模块实现[8]。但由于在NASTRAN的结构优化设计中不能对气动载荷直接进行约束，因此本文构造了气动载荷的近似模型来表示结构变形对气动载荷的影响。由于影响气动载荷的主要因素包含机翼的扭转变形和弯曲变形，因此本文选取机翼沿展向的典型剖面扭转角和翼尖的挠度作为结构变形的标识，来构造气动载荷对结构变形的响应面模型。由于机翼各剖面的扭转角变形不是各自独立的，为了更准确地确定机翼各剖面扭转角和弯曲挠度的设计空间，提高响应面模型的准确程度，本文用机翼蒙皮的铺层厚度和铺层方向作为独立设计变量，通过结构分析和气动载荷计算，得到实际可能的扭转角和挠度的设计空间，然后用数值实验设计方法构造气动载荷对结构变形的响应面模型。

2  机翼弹性变形对载荷影响的实验设计
2.1  机翼的气动/结构分析模型
本文以某大展弦比复合材料后掠机翼为模型对上述方法进行了实验设计。该机翼采用的是单块式结构，其中翼肋采用了垂直于后梁的布局形式[9]。由于机翼的前缘和后缘一般不参与机翼的总体传力，为了模型简化，突出主要问题，机翼结构有限元模型中只考虑了机翼前后梁之间的盒段模型，如图1网格较密部分。机翼气动载荷计算采用的是偶极子格网法，气动力模型为平板气动力模型，机翼的上下气动面被简化为位于机翼中弧面上的平行于x轴的平面区域作为升力面，如图1网格较稀部分。机翼沿展向拆分成内翼和外翼，故机翼的气动面分成ABCD区域和CDEF[image: image1.wmf]123
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区域[10]。由于气动和结构网格是相互独立的，本[image: image55.png]


文采用IPS[11]方法实现两者之间的数据传递。
图1  机翼结构有限元模型与升力面的空气动力网格
2.2  数值实验设计
根据单块式机翼结构的受力和传力特点，机翼主要是通过蒙皮传递机翼的弯矩和扭矩，因而影响机翼弯曲变形和扭转变形的主要参数是机翼上、下蒙皮的铺层参数，故本文只针对上、下蒙皮的铺层参数进行插值实验。为了尽量减轻机翼结构重量，机翼的蒙皮厚度是逐渐减少的，本文采用结构优化上的近似技术，将机翼上、下蒙皮沿展向划分为7个区域分别进行铺层设计，蒙皮分区如图2所示。对每个分区分别取各方向的铺层厚度作为设计变量，再加上机翼零铺层方向角（该角度定义了机翼零度铺层在蒙皮上的铺层方向）一个设计变量。
图2  机翼典型剖面扭转角位置的示意图

由于本文研究的模型只考虑机翼总体变形对载荷的影响，蒙皮的铺层顺序对机翼的总体变形影响不大，为了简化问题，本文把机翼上、下蒙皮各分区的铺层模型简化为
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,其中：
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表示蒙皮各分区的
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的铺层厚度。因此一个复杂的铺层顺序模型，就可以用三个设计变量来表达，使得所研究问题得到了简化。
本文实验设计采用的是拉丁超立方体方法，一共采样600个样点，获得了机翼气动载荷对结构变形的散点图，结果如图3所示。
图3  变量之间的散点图及其相关系数
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各变量对的散点图被置于图矩阵的上三角部位，两两之间的相关系数置之于图矩阵的下三角部位。本文选择的7个典型剖面扭转角的位置如图2所示，分别用
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表示，
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表示机翼的弯曲挠度。为了使散点图能一致地反映各数据所包含的信息，本文对
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以及气动载荷
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这9个变量进行了标准化处理，即各个变量与其均值之差除以其标准差，这样做可以使得变量99.9%的取值范围落在-3~3之间。从图3所示的散点图可以看出，气动载荷与
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存在明显的线性关系，且随着扭转角的增加而增加。由于
[image: image9.wmf]12
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在机翼的根部附近，结构刚度大，在其设计变量的变化范围内，其变化幅度较小，因此其它变量的变化影响远远大于其本身对机翼载荷的影响。不过通过单独扩大
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和
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设计变量取值范围，数值实验结果显示其与气动载荷之间线性关系更为明显。此外机翼载荷和挠度之间也可以看成线性关系。根据上述规律，本文构造如式1所示的响应面模型，来模拟机翼气动载荷和机翼总体变形之间函数关系。
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式中：
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为机翼总升力的相对系数，其绝对设计载荷为
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为从翼根到翼尖展向的剖面扭转角（
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），
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为翼尖的绝对位移（
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），
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为回归系数，
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为常数项，
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为误差项。
2.3  基于主成分回归的近似模型的构造
从图3可以观测出预测变量之间存在着多重共线性关系，这一点可以从计算相关矩阵的条件数得到验证。相关矩阵的条件数为相关矩阵的最大特征值与最小特征值之比的平方根，它是各变量总的多重共线性的一种量度。本文计算的相关矩阵的条件数为37，表明其共线性程度严重。由于共线性的存在，单个回归系数的普通最小二乘估计就会趋于不稳定，并可能导致错误的推断。为此本文采用主成分分析技术即利用降维的思想，把原来众多具有一定相关性，重新组合成一组新的互不相关的综合指标来代替原来的指标，来消除预测变量之间的多重共线性，进而在力保原数据信息丢失最小的原则下，以少数几个新的综合指标代替原来的众多指标，这样既尽可能的保留了原有指标所含信息又使新指标各自所含信息不重叠。由于本文是在预测变量标准化的基础上构造主成分，理想状态下应该是每个主成分都为1。但是由于各预测变量之间的共线性，会使得一部分主成分要大于1，另外一部分主成分要小于1，但它们之和不变，都为8。主成分值越大表明其影响力度越大，如果主成分值小于1，说明该主成分的解释力度还不如直接引入一个原变量的平均解释力度大。而且如果回归模型中包含主成分很小的量，会使得回归方程的变量矩阵病态或奇异，从而使得回归得到的系数不稳定。因此在主成分回归过程中，需要删除主成分很小的量。本文提取了相关矩阵前3个大于1的主成分（
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）来构造主成分回归模型，其累计方差贡献率E为93.6%，一般在统计学上E要大于85%[12] 。本文进一步研究了各个标准化变量与主成分的相关性见表1，根据相关系数的大小可以看出第一主成份基本上反应
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指标的信息；第二个主成份基本反应了
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指标的信息；第三个主成份基本反应了
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指标的信息，故提取的前3个主成分可以基本的反应全部预测变量的信息。
表1  预测变量与主成分之间的相关系数
	
	
[image: image26.wmf]1

X


	
[image: image27.wmf]2

X


	
[image: image28.wmf]3

X


	
[image: image29.wmf]4

X



	C1
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	0.94
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	0.89
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在此基础上本文用最小二乘法对上述三个主成分进行了线性回归，并结合相关矩阵的特征向量得到标准化变量的线性回归系数，然后根据预测变量和标准化变量之间的线性关系，得到预测变量的回归系数，结果如表2所示，其拟合优度为0.9831，精度较高，表明近似模型在统计学上是可靠的。
表2  主成分回归系数（n0为1.016）

	n1
	n2
	n3
	n4

	3.882
	2.660
	2.227
	1.836

	n5
	n6
	n7
	n8

	1.677
	1.513
	1.380
	-1.6E-05


从主成分回归系数上看，回归系数从机翼翼根到翼尖呈现减小的趋势，但是这不能说明根部的扭转角对气动载荷的影响较大。其原因是各个预测变量实际的设计空间不同，机翼根部扭转角对应的回归系数大但其变化幅度小，故其对气动载荷的影响可能会较小。因此为了能够更加清楚的了解预测变量对气动载荷的影响大小，本文以数值实验设计中各个预测变量实际的变化幅度与其对应的主成分回归系数之积作为衡量其对气动载荷的影响大小，如表3所示。
表3  预测变量对气动载荷的影响程度
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	最小值(rad)
	-0.0049
	-0.0135
	-0.0341
	-0.0491

	最大值(rad)
	0.0002
	0.0001
	-0.0070
	-0.0078

	变化幅度
影响程度
	0.0052
2.02%
	0.0136
3.61%
	  0.0271
  6.03%
	 0.0413
 7.58%
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	最小值(rad)
	-0.0540 
	-0.0558 
	-0.0545 
	997.3

	最大值(rad)
	-0.0075 
	-0.0072 
	-0.0021 
	2119.2

	变化幅度
	0.0465
	0.0486
	0.0524
	1121.9

	影响程度
	7.78%
	7.36%
	7.23%
	1.79%


表3中影响系数表明：一、预测变量对气动载荷影响的大小为：
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显著；
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较小；
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最小。这一结论与主成分分析结果保持一致，从而说明大展弦比机翼的扭转角分布是影响气动载荷的主要因素，而挠度对其影响较小，因此本文主要是利用复合材料的可设计性控制机翼典型剖面的扭转变形来维持机翼总载荷不变；二、
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对气动载荷影响最大。分析其原因是由于
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的站位位于机翼半展长的71%处，而文献[13]表明对于大展弦比机翼半展长的70%~80%处的典型剖面其气动弹性静力学特性最为明显，进而再一次证明了本文近似模型的正确性。
3  机翼的气动弹性优化
本文在对某大展弦比机翼进行数值实验设计的基础上，构建了结构变形和气动载荷之间的近似模型，并进一步将此模型集成到大展弦比机翼结构的优化设计中。通过约束机翼的总升力保持不变，来优化机翼的铺层布置，从而获得最轻的结构重量。为了验证本文提出方法的有效性，本文对比了两种优化模型的计算结果。第一种采用的是本文提出的优化模型，第二种采用的是传统的优化设计模型，即约束其翼尖的挠度和扭转变形。为了使结果具有对比性，在第二种优化模型中，其约束条件的大小和第一种模型优化后翼尖挠度和扭转角的变形一样。
机翼蒙皮的优化结果见表4、5，可以看出两种结果存在一定的共性：一、上蒙皮较厚、下蒙皮较薄，其原因是机翼的上蒙皮的许有压应变为-0.004，强度较小、下蒙皮的许有拉应变为0.0055，相对强度较大；二、上、下蒙皮的厚度、都呈现出先增加后减小的趋势，且蒙皮的最大厚度位于第三区域，其原因是机翼内翼和外翼之间的弦长有突变，内翼的弦长长，机翼厚度大，在载荷增加不多的情况下，由于结构高度增加使得蒙皮应力向根部逐渐减少；三、其主刚度方向都按照图2所示的零度铺层方向顺时针偏转一定角度，其原因是主刚度方向的偏转使前缘部分刚度较弱产生内洗，有利于提高升力面效率。
两种模型的不同点在于：一、第一种优化模型上、下蒙皮的厚度两极分化比较严重，而第二种模型相对比较均匀，其原因是第一种模型没有对弯曲挠度进行过严的限制，其厚度分布更主要的是体现出强度的要求，第二种模型带有挠度约束，其厚度分布更主要的是体现出刚度的要求；
二、第一种模型机翼上、下蒙皮的应变相对比较均匀（见图4、5）。三、第一种模型能够保持一定的升力要求，而第二种模型载荷相对有点变小，其原因是第一种模型是以升力不变为约束条件，机翼整体剖面扭转变形较小；而第二种模型只是通过控制翼尖的扭转变形来保证机翼升力的变化；四、第一种模型机翼不同剖面的扭转变形总体较小，而第二种模型机翼不同剖面的扭转变形差别较大，如图6所示。本文假定以机翼各个典型剖面扭转角变化幅度的绝对值之和来衡量机翼的总体扭转变形，从而得知按照本文提出的方法来设计机翼，其总体扭转变形相对减小33%。
综上所述并对两种模型优化结果进行对比（见表6），可以得出在机翼翼尖变形比较接近的情况下，本文提出的方法能够保证机翼总体扭转变形较小，且结构重量较轻，相对减小1.23%，从而证明本文优化方法的有效性。另外，从上述两种设计方法得到的铺层厚度结果可以看出，如果能够提高铺层材料的许有应变，那么采用第一种方法，结构重量还可以进一步减轻，而第二种方法不仅需要高强，而且还需要高模材料，才能进一步减轻结构重量。
表4  模型一：机翼蒙皮的优化结果

	项目名称
	一区/mm
	二区/mm
	三区/mm
	四区/mm
	五区/mm
	六区/mm
	七区/mm

	
[image: image47.wmf]45/45
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	上蒙皮
	0.315
	0.250
	0.393
	0.396
	0.394
	0.281
	0.250

	
	下蒙皮
	0.250
	0.250
	0.385
	0.471
	0.257
	0.250
	0.250

	
[image: image48.wmf]°
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	上蒙皮
	0.257
	0.250
	0.252
	0.250
	0.250
	0.250
	0.250

	
	下蒙皮
	0.250
	0.250
	0.250
	0.250
	0.250
	0.250
	0.250
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	上蒙皮
	7.466
	7.866
	8.283
	5.639
	3.801
	2.355
	0.500

	
	下蒙皮
	4.270
	4.993
	5.662
	4.771
	2.985
	1.655
	0.500

	蒙皮总厚度
	上蒙皮
	16.706
	16.732
	18.642
	13.362
	9.678
	6.334
	2.500

	
	下蒙皮
	10.040
	11.486
	13.364
	11.926
	7.498
	4.810
	2.500

	零度铺层方向角
	
[image: image50.wmf]3.6

°

 （按图2所示的零度铺层方向顺时针偏转3.6度）


表5  模型二：机翼蒙皮的优化结果

	项目名称
	一区/mm
	二区/mm
	三区/mm
	四区/mm
	五区/mm
	六区/mm
	七区/mm

	
[image: image51.wmf]45/45
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	上蒙皮
	0.751
	0.672
	0.507
	0.300
	0.337
	0.255
	0.250

	
	下蒙皮
	0.665
	0.663
	0.365
	0.251
	0.250
	0.250
	0.250
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	上蒙皮
	0.884
	0.287
	0.314
	0.265
	0.251
	0.250
	0.250

	
	下蒙皮
	0.792
	0.298
	0.279
	0.251
	0.250
	0.250
	0.250
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	上蒙皮
	4.814
	6.682
	7.993
	6.255
	4.374
	2.632
	0.544

	
	下蒙皮
	3.271
	4.580
	5.753
	5.203
	3.752
	2.061
	0.555

	蒙皮总厚度
	上蒙皮
	14.400
	16.626
	18.642
	14.240
	10.598
	6.784
	2.588

	
	下蒙皮
	10.786
	12.408
	13.524
	11.912
	9.004
	5.622
	2.610

	零度铺层方向角
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°

 （按图2所示的零度铺层方向顺时针偏转3.75度）
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图4  模型一 上蒙皮（左）和下蒙皮（右）应变图
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图5  模型二 上蒙皮（左）和下蒙皮（右）应变图

[image: image61.png]X1

- Cor (¥2,%1) ,
) 736 Xz

] Cor (¥3,X1) | Cor (X3, ¥2)
q=0.232 =0.68

P!
é: Cor (¥4, X1) | Cor (¥4, %2) | Cor (X4, X3) .
57120089 20.296 =0. 877 X4
29
3]
Cor (¥5, X1) | Cor (45, X2) | Cor (5, ¥3) | Cor (X5, X4) -
0.075 =0.253 =0.705 =0.915 Xs

- Cor(6,%1) | Cor (X6, ¥2) | Cor (X6, ¥3) | Cor (%6, %4) | Cor (X6, ¥5) X
0.094 =0.26 =0.654 =0.835 =0. 969 As

Cor (%7,%1) | Cor (X7,X2) | Cor (X7, %3) | Cor(X7,¥4) | Cor (X7,¥5) | Cor (X7, X6)

=0.102 =0.212 =0.643 =0.814 =0. 947 =0. 989
3 Cor (8, X1) | Cor (48, ¥2) | Cor (X8, ¥3) | Cor (¥8,X4) | Cor(x8, ¥5) | Cor (x8, %6) | Cor (X8, X7) 7
4 =0.012 =0.052 | 20.53) | =-0.387 | =030 | =-0.274 | =-0.239 Xa

Cor(¥,¥1) | Cor(T,%2) | Cor(Y,¥3) | Cor(7,%4) | Cor(1,¥5) | Cor(Y,X6) | Cor(Y,X7) | Cor(Y,X8)
=0.212 =0.496 =0.897 . 948 0. 934 =0.905 | =0.893 =-0.348

A s e s e o LR e
10123 3210123 3210123




图6  机翼展向典型剖面扭转变形（b是半展长）
表6  两种模型的优化结果对比
	
	升力
/N
	扭转角/rad
	挠度/mm
	重量/吨

	要求
	1300000.0
	
	
	

	模型一
	1291431.6
	0.02610
	2237.7
	1.9196

	模型二
	1224682.6
	0.02608
	2236.5                       
	1.9436


4  结  论
 (1) 在气动弹性优化技术基础上，通过气动/结构耦合的刚度设计方法，对机翼的翼面复合材料进行设计，可以改善机翼的气动特性，减少机翼扭转变形，从而使飞行器更好地满足飞行品质的要求。
(2) 本文提出的气动/结构耦合刚度设计方法丰富了刚度设计准则。算例结果表明，在机翼结构优化设计中通过将机翼的总升力不变作为约束来限制机翼变形的方式可以改善传统优化模型中的挠度和翼尖扭转约束，从而可以进一步减轻机翼的结构重量同时提高机翼的气动性能。
(3) 通过数值实验设计发现，对于大展弦比机翼，结构弹性引起的扭转分布对机翼载荷的影响是主要因素，而机翼挠度对其影响较小。同时也验证了大展弦比机翼半展长的70%~80%处的剖面扭转角对气动载荷影响较大。
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