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摘　要:分布式电推进飞机通常采用大展弦比复合材料机翼,但随着动力数量的增加,螺旋桨滑流效应对机翼的

气动干扰使大展弦比机翼的变形进一步加剧,难以使用刚体机翼精确评估柔性机翼的气动性能.为高保真计算

DEP飞机机翼的气动性能参数,基于CFD/CSD双向流固耦合和螺旋桨滑流效应,分别对 XＧ５７单机翼、翼尖螺旋

桨/机翼耦合(巡航状态)、分布式螺旋桨/机翼耦合(高升力状态)进行静气动弹性计算,在不同攻角下,分析柔性

机翼静气弹变形对气动性能的影响.最后引入嵌套遗传算法的BP神经网络代理模型,对机翼蒙皮铺层角进行优

化.研究结果表明,螺旋桨滑流增加了机翼上下表面压力差从而增大机翼的升力系数,且在低马赫数大攻角下升

力系数增量更为明显;柔性机翼的气动性能与刚体机翼有较大差异,螺旋桨滑流使刚体机翼升力系数最大提高了

３８􀆰７２％,使柔性机翼升力系数提高了２３􀆰５１％;复合材料铺层角度对机翼升阻比有显著影响,可通过优化铺层角

提升机翼纵向刚度特性提高机翼升阻比.为一般螺旋桨飞机柔性机翼的气动性能评估及气动弹性剪裁提供了一

种兼顾时效性与准确性的计算方法.
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１　引 言

分布式电推进 DEP(DistributedElectricProＧ
pulsion)飞机[１Ｇ４]由电机驱动多个螺旋桨或涵道风

扇为飞机提供动力,利用气动/推进耦合效应提高

机翼气动性能,具有比传统飞机更好的气动效率、
更高的经济性和环保性,将逐步应用到更大的民用

飞机市场,已成为国内外航空研究新热点.如

NASA设计的 XＧ５７Maxwell飞机,在机翼两侧翼

尖安装２台６０kW 大直径螺旋桨用以巡航动力以

及从翼尖涡中获取能量,在机翼前缘安装１２台

１０􀆰５kW 高升力小直径螺旋桨以改善机翼的低速

起降性能.但DEP飞机也存在一定不足,如航程

和航时较短,实用性受到电池能量密度的限制.
在DEP飞机设计过程中,为了弥补续航时间

和航程的不足,往往采用全复合材料机翼减轻重

量,采用大展弦比机翼结构提高气动效率.然而,

分布式螺旋桨使DEP飞机机翼大部分面积处于滑

流区,当大展弦比柔性复材机翼受到额外的滑流气

动载荷作用时,机翼整体的气动弹性变形加剧,无
法再使用刚体气动外形准确评估机翼的气动性能

如升阻比等.在柔性机翼的气动性能预测中,需要

使用双向流固耦合技术,同时考虑气动载荷对机翼

结构变形的影响和机翼结构变形对流场的影响以

得 到 机 翼 静 气 弹 变 形 下 的 高 保 真 气 动 性 能 参

数[５Ｇ６].复合材料机翼具有明显的刚度方向性变形

特点,在预测机翼气动性能的同时,可利用气动弹

性剪裁技术设计铺层优化结构达到优化机翼气动

性能的目的.
国外学者分别对机翼双向流固耦合技术与气

动弹性剪裁技术进行了研究.Teixeira等[７]基于

非定常涡格法/粘性涡粒子法研究处于滑流区的柔

性机翼,显示螺旋桨滑流可增大机翼升阻比.AlＧ
len等[８]开发了一种基于 RBF(径向基函数)的



CFD/CSD 插值方法,分析了柔性机翼的气弹特

性.而在气动弹性剪裁技术的应用上大多考虑减

重设计,对机翼升阻比的优化研究较少.Długosz
等[９]以减轻重量,提高强度、刚度为优化目标,对无

人机复合材料机翼结构进行优化设计,使机翼重量

降低２７％,结构最大应力降低５０％.但DEP飞机

机翼需要考虑复材铺层对升阻比的影响,利用气动

弹性剪裁技术优化升阻比,国外尚未有关于此方面

的研究文献公开发表.
国内目前研究螺旋桨滑流效应对机翼气动性

能的影响主要针对刚体机翼,对柔性机翼的研究较

少.白方兵等[１０]基于叶素动量理论的等效盘模型

结合滑移网格法对桨/翼之间的气动干扰进行了高

保真CFD模拟,结果表明螺旋桨滑流可使机翼的

升阻力系数增大.
综上,国内外对 DEP飞机复材柔性机翼的气

动性能和气动性能优化的研究还不够系统和深入.
本文基于双向流固耦合,设计一套考虑分布式螺旋

桨滑流效应的静气动弹性计算方法,实现 DEP飞

机柔性机翼气动性能的高保真评估,分析螺旋桨滑

流对机翼变形的影响及变形对机翼升阻比的影响.
设计一套气动弹性剪裁方法优化DEP飞机机翼升

阻比,确定机翼最优铺层构型,具有潜在的理论意

义及工程应用价值.

２　计算方法

２􀆰１　流体计算

以粘性流动 NavierＧStokes方程作为求解流场

的控制方程,在笛卡尔坐标系下积分形式为[１１]

∂
∂t∭

Ω

Q
－􀅰dΩ＋∬

∂Ω

F－􀅰dS＝ １
Re∬

∂Ω

F－
v􀅰dS (１)

式中 Ω为气体微团控制体,∂Ω 为控制体单元边

界,dΩ为控制体体积微元,dS为面积微元外法向

矢量,Re为雷诺数,Q
－ 为流场守恒变量矩阵,F－ 为

对流通量矩阵,F－
v
为耗散通量矩阵.

２􀆰２　固体计算

在气动载荷的作用下机翼产生运动和变形,固
体控制方程为[１２]

Msu
􀅰􀅰
＋Csu

􀅰
＋Ksu＝F (２)

式中 Ms 为质量矩阵,Cs 为阻尼矩阵,Ks 为刚度矩

阵,F为气动载荷,u􀅰􀅰 ,u􀅰 ,u分别为有限元节点的

加速度、速度和位移矢量.静气弹问题是与时间无

关的静态或准静态问题,可忽略结构阻尼.静态问

题u􀅰􀅰＝０,准静态问题u􀅰􀅰≈０,故气动载荷只与结构

刚度和结构变形相关,将式(２)简化为

Ksu＝F (３)

２􀆰３　耦合场计算

双向流固耦合计算量大,为节省时间和计算成

本,采 用 松 耦 合 求 解[１３].首 先 求 解 气 动 载 荷

(CFD),将气动载荷插值到结构网格节点上,求解

结构位移(CSD),再利用插值技术将求解的结构位

移插值到流场网格节点,动网格更新流场网格.重

复上述 步 骤,进 入 下 一 个 循 环,求 解 过 程 如 图

１所示.

图１　松耦合

Fig．１　Schematicdiagramofloosecoupling

结构网格和流场网格建立后,在流固耦合面

上,总存在以下关系:

uf ＝Hus (４)
式中uf 为耦合面流体网格节点位移矩阵,us 为耦

合面固体网格节点位移矩阵,H 为流体与固体插

值矩阵.由虚功原理可得,作用在结构网格节点上

的力Fs 与气动载荷Ff 做功应当相等,于是有

δuT
sFs＝δuT

fFf (５)
式中δuT

s ,δuT
f 为虚位移,将式(４)代入式(５),整理

有

δuT
s Fs－HTFf( )＝０ (６)

根据虚位移的任意性有

Fs＝HTFf (７)
式(４,７)构成本文双向流固耦合数据传递的基本

原理.
本文利用稳态双向流固耦合计算DEP飞机机

翼的静气动弹性变形及气动性能,螺旋桨滑流计算

采用多重参考系(MultipleReferenceFrame)准定

常法,基于动网格技术,求解静气动弹性力学方程.
流体网格节点气动载荷数据和固体网格节点变形

数据在耦合面进行双向松耦合交替迭代直至收敛.

３　计算构型

３􀆰１　机翼模型

以 NASAXＧ５７飞机机翼作为研究对象,原准

机翼如图 ２ 所示.根据 NASA XＧ５７ 项目报告

SCEPTOR[１４]中相关几何模型数据,不考虑中央翼

盒结构,在型架外形基础上建立机翼内部梁肋结

构,共享拓扑预处理后几何模型如图３所示.
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图２　NASAXＧ５７机翼

Fig．２　NASAXＧ５７wing

图３　机翼几何模型

Fig􀆰３　Geometricmodelofwing

在优化前,机翼蒙皮、翼梁和翼肋初始铺层均

采用对称铺层构型,初始铺层构型参数列入表１.
材料均为碳纤维复合材料(EpoxyCarbonUD(２３０
GPa)Prepreg).

铺层如图４所示,以上蒙皮面为例,绿色箭头

代表铺层方向,紫色箭头代表铺层厚度方向.

表１　复合材料机翼初始铺层设置

Tab．１　Initiallayupsettingofcompositewing
区域 厚度/mm 层数 铺层设置

Skin ２ ４ [０/４５]s

Spars&Ribs １８ １８ [４５/０/０/０/４５/０/０/０/４５]s

图４　机翼铺层

Fig􀆰４　Schematicdiagramofwinglayup

３􀆰２　流场网格

以XＧ５７分布式螺旋桨机翼为研究对象,研究

分析巡航状态及高升力状态.巡航状态计算构型

为翼尖螺旋桨/机翼耦合构型,如图５所示;高升力

状态计算构型为分布式螺旋桨/机翼耦合构型,如
图６所示.巡航状态及高升力状态在本文中襟翼

均未设置偏转且无短舱配置.两种状态计算构型

的几何参数列入表２.

图５　巡航状态

Fig􀆰５　Cruisestate

图６　高升力状态

Fig􀆰６　Highliftstate

表２　计算构型的几何参数

Tab．２　Geometricparametersofcalculated
configuration

模型参数
XＧ５７机翼＋
翼尖螺旋桨

XＧ５７机翼＋
分布式螺旋桨

参考弦长/m ０􀆰６５ ０􀆰６５
半翼展/m ４􀆰８１３５ ４􀆰８１３５
半机翼面积/m２ ３􀆰０９７ ３􀆰０９７
展弦比 １４􀆰８ １４􀆰８
螺旋桨数目 １ ６
螺旋桨直径/m １􀆰５２５ ０􀆰５７６
翼型 GAWＧ１ GAWＧ１

　　考虑到螺旋桨的旋转与机翼变形后需要更新

流场网格,本文设计一种混合网格,流场网格分为

内外两个区域.由于结构化网格可提高计算效率,
非结构化网格可提高动网格变形成功率避免大变

形下产生负体积,外流域全部采用结构化网格,内
流域采用非结构化网格,内流域中旋转域包围螺旋

桨,非旋转域包围翼面.考虑气动计算黏性精度,
机翼附面层y＋≈１,螺旋桨近壁面y＋≈１􀆰５.
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为使双向流固耦合时耦合面力与位移数据传

递精确,在进行布尔运算前,对流场机翼流固耦合

面进行面预划分处理,耦合面保留机翼几何结构共

享拓扑线特征,如图５和图６机翼面线条所示.该

方法在划分流场网格时可以更好地匹配流体与固

体面网格单元,使耦合面网格高度一致,保证计算

顺利收敛,数据精确传递.

３􀆰２􀆰１　巡航状态流场网格

在 XＧ５７飞机巡航阶段,分布式螺旋桨收起用

以减阻.翼尖螺旋桨转速为２２５０RPM[１５],逆时针

旋转,Fluent求解器设置的流动条件为７５２４３Pa,
侧滑角始终为０°,巡航速度为０􀆰２３３Ma(７７m/s).
流场网格如图７所示,非旋转域网格数量为１８３万,旋
转域网格数量为７４万,流体域总网格数为２５７万.

图７　巡航状态流场网格

Fig􀆰７　Flowfieldgridofcruisestate

３􀆰２􀆰２　高升力状态流场网格

在XＧ５７飞机起降阶段,为了提高升力,分布式

动力开启.螺旋桨转速为４５４８RPM[１５],逆时针旋

转,Fluent求解器设置的流动条件为１０１３２５Pa,
侧滑角始终为０°,起降速度为０􀆰０８８Ma(２９􀆰８m/s).
流场网格如图８所示,非旋转域网格数量为１８７
万,旋转域网格数量为１７６万,流体域总网格数为

３６３万.

图８　高升力状态流场网格

Fig􀆰８　Flowfieldgridofhighliftstate

４　气动力计算方法验证

４􀆰１　巡航状态气动算例与对比验证

在巡航速度下,使用无动力单机翼构型进行稳

态定常数值模拟.Fluent计算得到的机翼升力系

数、阻力系数随攻角变化的 CFD数据与文献[１５]
基于有限体积离散化 RANS方程的流体求解器

FUN３D计算数据(以下简称 FUN３D)进行对比,
结果如图９所示.

图９　单机翼气动系数Ｇ攻角曲线

Fig􀆰９　AerodynamiccoefficientofisolatedwingＧAoAcurves

　　从图９可以看出,在６°攻角之前,计算的升力

系数Ｇ攻角近似呈线性关系,升阻力系数趋势与文

献数据基本一致.在计算攻角范围内,计算数据与

文献对比数据存在微小差异,是因为本文计算构型

为无短舱干净机翼,文献中机翼包含高升力短舱

(HLN)和翼尖短舱(TN),在巡航速度下,短舱结

构干扰机翼前方来流产生局部湍流,减升增阻,故
本文计算构型升力系数略高,阻力系数略低.

验证３􀆰２􀆰１节所述巡航状态下机翼气动性能

与文献[１５]的计算数据进行对比,结果如图１０所

示.从图１０可以看出,升阻力系数趋势与文献数

据基本一致.升力系数较文献数据略高,阻力系数

略低,原因与上述单机翼构型相同.

４􀆰２　高升力状态气动算例与对比验证

在起降速度下,使用无动力单机翼构型进行稳

态定常数值模拟.Fluent计算得到的机翼升力系

数、阻力系数随攻角变化曲线与基于 RANS的 OＧ
VERFLOW[１６Ｇ１７]高保真CFD软件计算数据(以下

简称 OVERFLOW)进行对比,结果如图１１所示.

图１０　巡航状态气动系数Ｇ攻角曲线

Fig􀆰１０　AerodynamiccoefficientofcruisestateＧAoAcurves

图１１　单机翼气动系数Ｇ攻角曲线

Fig􀆰１１　AerodynamiccoefficientofisolatedwingＧAoAcurves
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　　从图１１可以看出,在６°攻角之前,计算的升力

系数与攻角近似呈线性关系,升阻力系数趋势与

OVERFLOW 数据基本一致.在计算攻角范围

内,计算数据接近但略低于CFD对比数据,是因为

短舱结构可对翼尖涡减升效应起到一定抑制作用,
本文计算构型无短舱,翼尖涡效应明显.起降速度

较低,短舱对机翼前方来流的干扰较小,减升增阻

效应不明显.相比巡航速度,翼尖涡效应变为减升

的主导因素,故本文计算数据升阻力系数均略低.
计算３􀆰２􀆰２节所述高升力状态下机翼气动性

能,结果如图１２所示.

图１２　有无分布式动力机翼气动系数Ｇ攻角曲线

Fig􀆰１２　Aerodynamiccoefficientofwingwithorwithout
distributedpowerＧAoAcurves

从图１２可以看出,在起降速度下,分布式螺旋

桨的滑流效应提高了机翼升阻力系数,并且提高幅

度在大攻角下更为明显,在１０°攻角升力系数提高

了３８􀆰７２％,这与文献[１８]的实验结论比较一致.
基于上述算例验证,本文流体计算方法可用于

DEP飞机机翼静气弹计算.

５　双向流固耦合计算与结果分析

在Patran中建立 XＧ５７复材机翼有限元板壳

模型如图１３所示,铺层材料及铺层角与 Ansys有

限元模型相同.

　　稳态双向流固耦合的本质即为静气动弹性计

算,在 Nastran中对上述有限元模型进行静气动弹

性计算,结果可用于辅助验证稳态双向流固耦合计

算结果的准确性.

图１３　Patran有限元模型

Fig􀆰１３　Patranfiniteelementmodel

５􀆰１　巡航状态

在巡航速度下,分别对无动力单机翼构型(No

Power),巡航状态(CruisePower)进行静气弹与稳

态双向流固耦合计算,由于飞机在巡航状态下攻角

变化范围不大,故攻角范围取－２°~２°,计算结果

随攻角变化对比曲线如图１４所示.

图１４　升力系数及翼尖变形Ｇ攻角曲线

Fig􀆰１４　LiftcoefficientandwingtipdeformationＧAoAcurves

由图１４(a)可以看出,在计算攻角范围内,单
机翼构型 Ansys与 Nastran计算的升力系数趋势

与数值十分接近;巡航状态升力系数较单机翼构型

增大但增幅不大,这与文献[１５]刚体机翼气动性能

的变化规律一致.在巡航速度下马赫数较高,空气

接近可压缩气流,此时机翼升力系数主要与速度有

关,翼尖螺旋桨滑流带来的机翼上下表面压力差变

化幅度不大,但有一定影响,且攻角越大影响越小,
升力系数在－２°攻角提高的幅度最大为３􀆰６２％.
由图１４(b)可以看出,单机翼构型 Ansys与 NasＧ
tran的翼尖变形计算结果十分接近,巡航状态翼

尖变形有所增大,在 －２°攻角变形增加最大为

２３􀆰８３mm.
以０°攻角为例,图１５显示了柔性机翼变形后

机翼表面的压力系数云图－ΔCp.可以看出,巡航

状态由于螺旋桨滑流效应改变了机翼翼尖局部有

效攻角,机翼上下表面压力差增大使机翼升力增

大,从而使翼尖变形增大.

图１５　真实变形下的机翼表面压力系数云图

Fig􀆰１５　Pressurecoefficientnephogramofwingsurface
underrealdeformation

５􀆰２　高升力状态

在起降速度下,分别对无动力单机翼构型(No
Power),高升力状态(DistributedPower)进行静气

弹与稳态双向流固耦合计算,取－２°至６°攻角范围

进行分析,计算结果随攻角变化对比曲线如图１６.
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图１６　升力系数及翼尖变形Ｇ攻角曲线

Fig􀆰１６　LiftcoefficientandwingtipdeformationＧAoAcurves

　　由图１６(a)可以看出,在计算攻角范围内,单
机翼构型 Ansys与 Nastran计算的升力系数趋势

与数值比较接近;高升力状态升力系数较单机翼构

型增大且增幅较大,升力系数在６°攻角增加的幅

度最大为２３􀆰５１％.由图１６(b)可以看出,单机翼

构型 Ansys与 Nastran翼尖变形计算结果比较接

近,高升力状态下机翼变形增大,在６°攻角变形增

加最大为３５􀆰３８mm.原因是分布式螺旋桨滑流

会影响机翼前方来流的轴向速度、滚转速度和压力,
改变了机翼表面气流状态.攻角越大,分布式螺旋桨

滑流效应的影响越明显,增大了升力线斜率与升力差

量,故机翼变形的差值随攻角的增加而增大.

图１７　真实变形下的机翼表面压力系数云图

Fig􀆰１７　Pressurecoefficientnephogramofwingsurface
underrealdeformation

以０°攻角为例,图１７显示了机翼真实变形下

的压力系数云图－ΔCp.可以看出,高升力状态由于

螺旋桨滑流效应改变了机翼局部有效攻角,机翼上下

表面压力差增大使机翼升力增大,翼尖变形增大.

５􀆰３　结果对比分析

在巡航状态和高升力状态下,分别绘制刚体机

翼(Rigidbody)和柔性机翼(FSI)升阻比Ｇ攻角对比

曲线如图１８所示.可以看出,柔性机翼升阻比与

刚体机翼有明显差异.在巡航状态下,柔性机翼使

升阻比最大降低了１２􀆰０５％(０°攻角);在高升力状

态下,使升阻比最大降低了２􀆰６９％(－２°攻角),使
升阻比最大提高了１􀆰２８％(６°攻角),基于双向流

固耦合计算DEP飞机柔性机翼真实变形下的升阻

比更符合实际情况.

６　气动弹性剪裁铺层优化

遗传算法(GA)可高效处理离散变量,经常用

来优化铺层问题.但双向流固耦合单次计算时间

较长,本文计算构型上下蒙皮铺层数各４层,每层

的铺层角度取四种标准铺层角(０°,±４５°和９０°),
有４８共６５５３６种可能,GA寻优计算时间成本巨大,
甚至是无法接受的.为提高优化效率,本文提出基

于GA的BP神经网络,建立响应面的代理模型.

图１８　机翼升阻比Ｇ攻角曲线

Fig􀆰１８　LiftＧdragratioofwingＧAoAcurves

６􀆰１　优化问题

在机翼蒙皮铺层层数一定(重量不变)的前提

下,优化蒙皮的铺层角度顺序使柔性机翼的升阻比

最大,以实现气动弹性剪裁铺层优化.

６􀆰２　优化流程

具体优化流程分为四步.(１)铺层角度及升阻

比参数化,利用响应面法(ResponseSurfaceMethＧ
od)批量计算样本点.(２)构建BP神经网络,并将

样本计算结果代入,基于 GA迭代求解最佳初始阈

值和权值,建立初始代理模型.(３)训练预测样本

数据,优化代理模型使预测误差ε≤５％,代理模型

构建完成.(４)预测总体样本数据得到最优解代回

Ansys验算,分析优化结果及误差,优化流程如图

１９所示.

图１９　铺层优化流程

Fig􀆰１９　Flowchartoflayupoptimization

７７０１　第６期 孙录斌,等:分布式电推进飞机复材机翼气动弹性分析及剪裁方法研究



６􀆰３　优化结果

巡航状态及高升力状态优化后的蒙皮铺层角

度列入表３.

　　在计算攻角范围内,巡航状态及高升力状态升

阻比的优化前初始值、优化预测值和优化验证值对

比如图２０所示;优化前后翼尖最大变形对比如图

２１所示.

　　从图２０可以看出,优化预测值和优化验证值

比较接近,预测值比验证值稍大,巡航状态最大误

差为２􀆰６２％(－１°攻角),高升力状态最大误差为

０􀆰６８％(６°攻角),预测误差整体在可接受范围内,
兼顾了时效性与准确性.优化后的铺层构型使巡

航状态的升阻比最大提高了９􀆰１％(２°攻角),高升

力状态的升阻比最大提高了５􀆰９％(６°攻角).从
图２１可以看出,优化后的翼尖最大变形均减小,说
明使机翼升阻比变大的铺层构型都具有良好的纵

向刚度特性.
从表３可以看出,优化后的铺层构型均为非对

称非均衡铺层,DEP飞机机翼在真实飞行工况下

由于螺旋桨滑流效应使机翼变形加剧,难以用经验

直接决定机翼铺层构型使机翼气动性能达到最优,
故对机翼铺层构型的优化是十分必要的,非对称非

均衡铺层构型满足了飞机实际飞行工况下的变形

需要,具有一定的现实意义.

表３　不同攻角优化后的铺层角度

Tab．３　Optimizedplyanglesatdifferentanglesofattack
攻角 Cruisepower Distributedpower

－２°/－２°
Upperskin[Ｇ４５/４５/Ｇ４５/９０]
Lowerskin[Ｇ４５/４５/４５/９０]

Upperskin[０/Ｇ４５/９０/Ｇ４５]
Lowerskin[Ｇ４５/０/４５/Ｇ４５]

－１°/０°
Upperskin[Ｇ４５/０/９０/０]
Lowerskin[４５/Ｇ４５/Ｇ４５/０]

Upperskin[９０/Ｇ４５/４５/０]
Lowerskin[Ｇ４５/０/Ｇ４５/４５]

０°/２°
Upperskin[４５/９０/４５/９０]
Lowerskin[４５/０/４５/９０]

Upperskin[４５/Ｇ４５/４５/９０]
Lowerskin[４５/０/Ｇ４５/Ｇ４５]

１°/４°
Upperskin[４５/９０/０/９０]
Lowerskin[Ｇ４５/０/０/４５]

Upperskin[Ｇ４５/９０/０/９０]
Lowerskin[４５/Ｇ４５/４５/４５]

２°/６°
Upperskin[４５/９０/４５/４５]
Lowerskin[Ｇ４５/９０/Ｇ４５/９０]

Upperskin[０/４５/Ｇ４５/４５]
Lowerskin[Ｇ４５/４５/Ｇ４５/０]

图２０　优化前、预测值及验证值升阻比Ｇ攻角曲线

Fig􀆰２０　LiftＧdragratioofpreＧoptimization,predicted
valueandverifiedvalueＧAoAcurves

图２１　优化前后翼尖最大变形Ｇ攻角曲线

Fig􀆰２１　Maximumwingtipdeformationbeforeandafter
optimizationＧAoAcurves

７　结　论

设计了两种螺旋桨/机翼气动弹性耦合计算模

型,基于稳态CFD/CSD双向流固耦合,以 XＧ５７飞

机单机翼、翼尖螺旋桨/机翼耦合(巡航状态)与分

布式螺旋桨/机翼耦合(高升力状态)为计算构型,
计算机翼静气弹变形及气动性能,计算方法也同样

适用于一般螺旋桨飞机柔性机翼.最后基于初始

铺层构型进行代理模型优化分析,将优化前后各项

数据进行分析对比,得到如下结论.
(１)基于设计的两种混合网格,XＧ５７刚体机

翼气动耦合模型计算的升阻力系数结果与文献

CFD结果吻合度较好,在计算攻角范围内,螺旋桨

滑流增大了机翼上下表面压力差,相比于无动力单

机翼构型,升力系数增大,且滑流效应对低速大攻

角的影响更为显著.
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(２)基于稳态双向流固耦合可高保真计算

DEP飞机机翼的静气动弹性变形及真实变形下的

气动性能.设计的两种混合网格可兼顾计算效率

和精度,设计的共享拓扑线特征面网格匹配方法可

大幅提高计算精度,在保证计算结果收敛的同时流

固耦合鲁棒性良好.DEP飞机柔性机翼的气动性

能与刚体机翼存在较大差异,柔性机翼的气动性能

更符合实际,计算方法具有一定的现实意义.
(３)复合材料铺层角对 DEP飞机柔性机翼的

静气动弹性变形及升阻比均有较大影响,在考虑螺

旋桨滑流效应时影响更加显著.相比于初始对称

铺层构型,优化后的非对称非均衡铺层构型更适用

于飞机真实飞行工况下的变形需要.升阻比较高

的铺层构型均具有良好的纵向刚度特性,基于 GA
的代理模型优化方法为复材柔性机翼的铺层构型

快速选型提供了一种高保真计算方法,兼顾了时效

性与准确性.
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Aeroelasticanalysisandtailoringmethodstudyoncomposite
wingofdistributedelectricpropulsionaircraft

SUNLuＧbin,　YANGYouＧxu∗ ,　ZHANGXingＧcui,　WUYiＧfei,　WANGBin
(SchoolofAircraftEngineering,NanchangHangkongUniversity,Nanchang３３００６３,China)

Abstract:DistributedelectricpropulsionaircraftusuallyadopthighＧaspectＧratiocompositewings,but
withtheincreaseofpower,theaerodynamicinterferenceofpropellerslipstreameffectonwingsfurther
aggravatesthedeformationofthe wings,anditisdifficulttoaccuratelyevaluatetheaerodynamic
performanceofflexiblewingsusingrigidwingmodels．Inordertocalculatetheaerodynamicperformance
parametersofaDEPaircraftwingwithhighfidelity,basedonCFD/CSDbidirectionalfluidＧstructure
interactionandpropellerslipstreameffect,thestaticaeroelasticcalculationofXＧ５７isolatedwing,wingtip
propeller/wingcoupling(cruisestate)anddistributedpropeller/wingcoupling(highliftstate)iscarried
outrespectively􀆰Theinfluenceofaeroelasticdeformationofaflexiblewingonaerodynamicperformance
isanalyzedatdifferentanglesofattack􀆰Atlast,aBPneuralnetworksurrogatemodelbasedonnested
geneticalgorithmisintroducedtooptimizetheplyangleofthewingskin􀆰Theresultsshowthatthe
propellerslipstreamincreasesthepressuredifferencebetweentheupperandlowersurfacesofthewing,

whichincreasestheliftcoefficientofthewing,andtheincreaseofliftcoefficientismoreobviousatlow
Machnumberandhighangleofattack􀆰Theaerodynamicperformanceoftheflexiblewingisquite
differentfromthatofrigidwing．Thepropellerslipstream maximallyincreasesthelifecoefficientofa
rigidwingby３８􀆰７２％,andthatoftheflexible wingby２３􀆰５１％􀆰Thecompositeplyanglehasa
significanteffectontheliftＧdragratioofthewing,andtheliftＧdragratiocanbeimprovedbyoptimizing
theplyangletoimprovethelongitudinalstiffnessofthewing􀆰Acalculation methodthattakesinto
accounttimelinessandaccuracyisprovidedfortheaerodynamicperformanceevaluationandaeroelastic
tailoringoftheflexiblewingofgeneralpropelleraircraft􀆰

Keywords:distributedelectricpropulsion;propellerslipstream;bidirectionalfluidＧstructureinteraction;

aeroelastictailoring;geneticalgorithm;BPneuralnetwork;surrogatemodel
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