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微型导弹柔性充气翼结构设计与力学变形仿真


刘龙斌，贾逸聪，魏　元，胡　凡，张士峰
（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：以ＮＡＣＡ２４１２为基准翼型设计充气弹翼，采用柔性蒙皮应力分析理论并根据弹翼蒙皮材料强度
极限理论建立考虑分布质量影响的改进应力表达模型，据此得到柔性薄膜弹翼允许充气压力范围。分析结

果发现：柔性弹翼充气单元尺寸越小，相应的充气压力允许范围越大。采用ＡＢＡＱＵＳ／ＣＡＥ软件以不可压缩壳
单元仿真柔性充气弹翼在不同充气压力条件下的变形情况，发现非对称翼型充气后中间下凹的翘曲方式并

确定柔性蒙皮的危险点，利用翼面典型线分析了充气翼局部力学变形特性。进一步对充气弹翼进行表面覆

膜改进分析，获得了良好的结构力学性能改进效果。
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　　提升导弹作战性能、降低运输维护保养难度、
提高可靠性是一个长期的研究课题。柔性充气弹

翼相对于现有硬质折叠弹翼，由于收缩状态体积

小、充气装置简单且体积小、展开时间可控且成本

极低，在较小的气动载荷条件下相对传统硬质折

叠弹翼更具有应用优势［１－３］。但是，充气弹翼和

所有充气结构一样，存在以下问题和特点：总体刚

度较低，在外力作用下易产生屈曲褶皱变形［４］；

结构刚度随充气情况发生变化；柔性蒙皮应力复

杂且受环境影响大；失效（褶皱失效和强度失效）

情况复杂［５］。这些问题都需要进一步深入分析。

本文以微型导弹充气弹翼结构为对象，基于

薄膜理论，建立考虑分布质量影响的改进应力表

达模型；并根据弹翼柔性蒙皮热塑性聚酯氨

（ＴｈｅｒｍｏｐｌａｓｔｉｃＰｏｌｙＵｒｅｔｈａｎｅｓ，ＴＰＵ）薄膜材料强度
极限按照强度理论校核确定了允许充气压力范

围；改变模型参数和相应的边界条件，分析完全充

气后弹翼在不同高度大气中（不同压差）的应力和

变形情况；进一步采用有限元方法对多气梁式充气

弹翼在翼载荷作用下的承载变形进行仿真，并对外

覆膜改进方法在结构力学上的有效性进行验证。

１　柔性蒙皮理论

１．１　蒙皮内部加强拉条受力分析

充气弹翼依靠内外压差和内部拉条维持刚度

和弹翼外形。充气开始时，整个弹翼由折叠状态

开始伸展，充气过程中整个充气结构无法支撑载

荷，膜内各处应力均为零。继续充气，当充气量达
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到预设值（充气压力略大于当地大气压），充气弹

翼完全伸展，此时弹翼的大尺度变形已经结束，机

翼形态基本维持，但仍然无法承受载荷。随着充

气压力增加，弹翼膜结构开始承受张力，同时发生

小尺度变形，弹翼刚度增加并能够承受气动载荷。

继续增加充气量，当达到某一阈值时薄膜承受的

应力超过其强度极限或变形过大使得弹翼气动特

性无法得到保证，则认为充气弹翼失效［５－６］，为维

持充气弹翼形状提高承载性能，一般在弹翼内部

布置条带式加强拉条和点阵式加强拉条。本文以

条带式拉条为例进行研究，拉条沿着内部弦向布

置并沿展向贯穿整个弹翼，其四周与外蒙皮接合。

张俊韬等［７］已经确定了在条带式加强拉条

作用下两节点间薄膜膨胀时的截面形状趋近于圆

形。基于这种观点，本文进一步研究了蒙皮薄膜

的内力和应力情况。

图１为充气单元组合截面示意图。蒙皮薄膜
产生的张力为Ｔ，与各自切线方向同向，与水平方
向夹角用 θ表示。拉条受到的 ｙ向拉力为 Ｆ，单
元截面膨胀半径为Ｒ，拉条长度为２ｌ。

图１　充气单元组合截面
Ｆｉｇ．１　Ｓｅｃｔｉｏｎｏｆｉｎｆｌａｔａｂｌｅｕｎｉｔｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ

对于相邻两拉条，通过平衡方程可得到：

Ｆ１＝Ｔ１ｓｉｎθ３＋Ｔ０ｓｉｎθ１
Ｆ２＝Ｔ０ｓｉｎθ２＋Ｔ２ｓｉｎθ{

４

（１）

角度表达式可由几何关系求得：

θ１＝ａｒｃｃｏｓ（ｌ１／Ｒ０）
θ２＝ａｒｃｃｏｓ（ｌ２／Ｒ０）
θ３＝ａｒｃｃｏｓ（ｌ１／Ｒ１）
θ４＝ａｒｃｃｏｓ（ｌ２／Ｒ２










）

（２）

根据单元圆弧段内力得到张力Ｔ的关系：
Ｔｉ＝（ｐ－ｐ０）Ｒｉ，ｉ＝０，１，２ （３）

将式（２）、式（３）代入式（１），可以得到拉条
所受ｙ向拉力表达式：

Ｆ１＝（ｐ－ｐ０）·［ Ｒ２０－ｌ槡
２
１·ｓｉｇｎ（Ｒ０）＋ Ｒ２１－ｌ槡

２
１·

　　ｓｉｇｎ（Ｒ１）］

Ｆ２＝（ｐ－ｐ０）·［ Ｒ２０－ｌ槡
２
１·ｓｉｇｎ（Ｒ０）＋ Ｒ２２－ｌ槡

２
１·

　　ｓｉｇｎ（Ｒ２













）］

（４）

式中，ｓｉｇｎ为符号函数，实际工程中由于曲率半径
值均为正值，因此符号函数值取１即可。

由于充气弹翼几何参数和飞行范围在设计充

气弹翼时已经确定，因此式中所有几何参数和外

界气压都为确定值，进而得到了充气压力 ｐ与拉
条受力Ｆ的关系，同时也可以计算 ｐ与蒙皮张力
Ｔ的关系。

１．２　表面蒙皮应力方程

对于薄膜蒙皮微元三维受力模型，选取一块

足够小的矩形薄膜蒙皮，设其与 ｘ轴和 ｚ轴平行
的边长分别为ｌｘ和 ｌｚ，则其受力示意图如图２所
示。图２中，Ｔ为微元受到的张力，由于研究对象
为膜结构，因此考虑 ｘ和 ｚ两个方向的张力。根
据上述结论，单元在ｘｏｙ平面内和ｚｏｙ平面内的截
面构型均为圆弧，因此假设 ｘｏｙ平面内圆弧半径
为Ｒｘ，圆心角为β，ｚｏｙ平面内圆弧半径为Ｒｚ，圆心
角为α。ｙ方向上的受力有压力、薄膜重力和各向
张力在ｙ方向的分量。

图２　薄膜微元三维受力示意图
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｆｏｒｃｅｏｆｆｉｌｍｍｉｃｒｏｕｎｉｔ

若薄膜面密度为ρ，则薄膜重力分量为：
Ｇ＝ρｌｘｌｚｇ＝ρ（Ｒｘβ·Ｒｚα）ｇ （５）

充气压强为ｐ，外界压强为ｐ０，同理可以得到
由内外压差导致的ｙ分量：

Ｐ＝（ｐ－ｐ０）Ｒｘβ·Ｒｚα （６）
通过几何关系可以表示薄膜张力在ｙ方向的

分量，由于研究的矩形薄膜蒙皮足够小，有：

Ｆｘｙ＝Ｆｘｓｉｎ
β
２≈Ｆｘ

β
２

Ｆｚｙ＝Ｆｚｓｉｎ
α
２≈Ｆｚ

α{
２

（７）

ｙ方向受力平衡，由此得受力平衡方程：
Ｐ－Ｇ＝２Ｆｘｙ＋２Ｆｚｙ （８）

将式（５）～（７）代入式（８），可以得到：
（ｐ－ｐ０－ρｇ）Ｒｘβ·Ｒｚα＝Ｆｘβ＋Ｆｚα （９）

设σｘ和σｚ分别为ｘ方向和ｚ方向应力，ｔ为
薄膜蒙皮厚度，则有：

·１３·
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Ｆｘ＝σｘＲｚαｔ

Ｆｚ＝σｚＲｘβ{ ｔ
（１０）

继而可获得薄膜蒙皮ｘ向和ｚ向的应力与充
气形状、充气压力、环境压力之间的关系：

（ｐ－ｐ０－ρｇ）＝
σｘｔ
Ｒｘ
＋
σｚｔ
Ｒｚ

（１１）

假设蒙皮材料在 ｘ向和 ｚ向的弹性模量不
同，分别为 Ｅｘ和 Ｅｚ。由压强作用原理可知，完全
充气后内外充气压差对薄膜蒙皮产生的压力总是

沿薄膜表面外法向。由于充气后薄膜蒙皮内各处

压强相等，各方向膨胀半径变化相同，均为 Δｒ，由
此得到两个方向的应变表达式：

εｘ＝
Δｒβ
Ｒｘβ
＝ΔｒＲｘ

εｚ＝
Δｒα
Ｒｚα
＝ΔｒＲ

{
ｚ

（１２）

ｘ方向应力应变关系为：
εｘ
σｘ
＝１Ｅｘ

＝
Δｒ／Ｒｘ
σｘ

（１３）

同理可得到ｙ方向上的应力应变关系：

１
Ｅｚ
＝
Δｒ／Ｒｚ
σｚ

（１４）

联立式（１３）、式（１４）化简得到：
σｘ
σｚ
＝
Ｒｚ
Ｒｘ
·
Ｅｘ
Ｅｚ

（１５）

设Ｒｘ＝ｎＲｚ，联立式（１１）、式（１５）得到：

σｘ＝
（ｐ－ｐ０－ρｇ）Ｒｚ·Ｅｘ／（ｔＥｚ）

１／ｎ＋ｎ （１６）

σｚ＝
（ｐ－ｐ０－ρｇ）Ｒｚ·Ｅｘ（ｔＥｚ）

１／ｎ２＋１
（１７）

由此获得考虑分布质量的薄膜应力双轴向应

力关系。可以看出，当一个方向曲率半径远大于

另一方向时，即有一个方向薄膜不发生弯曲时

（如充气弹翼展长足够大时），该方向薄膜蒙皮应

力趋近于零，这一结论对于展长无限的弹翼而言

是正确的。

柔性蒙皮可以视为二向应力状态（σ３＝０），
任意柔性蒙皮切平面内主应力表达式为：

σ１，２＝
σｘ＋σｚ
２ ± σｘ－σｚ( )２

２

＋τｘｚ槡
２ （１８）

不考虑蒙皮薄膜扭转，则 τｘｚ＝０。第四强度
理论相当应力（Ｍｉｓｅｓ应力）为：

σｒ４＝
１
２［（σ１－σ２）

２＋（σ２－σ３）
２＋（σ３－σ１）

２

槡
］

（１９）
联立式（１６）～（１９），可得柔性薄膜蒙皮充气

压力与第四强度理论相当应力的关系：

σｒ４＝
２·（３ｎ２－２ｎ＋３槡 ）

２（ｎ２＋１）
·
（ρｇ－ｐ＋ｐ０）·ｎ·Ｒｚ

ｔ
（２０）

通过式（２０）可以根据第四强度理论分析柔
性蒙皮上鼓包膨胀变形的应力值，由此确定充气

压力范围。

２　充气弹翼结构设计

２．１　翼型设计

多气梁式充气弹翼，在两层气囊蒙皮之间通

过竖直布置加强拉条来约束翼型，其优势是弹翼

整体性好、工程上容易实现，并且在抗弯扭方面与

刚性弹翼原理相似。其结构相对简单，充气管路

少，质量较轻，性能可靠，相对多梁整体式充气弹

翼而言更合适［８－１０］。考虑柔性充气弹翼一般适

用于低速飞行器，以翼型 ＮＡＣＡ２４１２为例进行分
析，该翼型是低速飞行器中使用率最高的翼型，按

照上述分析的圆形截面理论进行翼型逼近设

计［１１－１３］，如图３所示。

图３　充气弹翼逼近设计
Ｆｉｇ．３　Ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｉｎｆｌａｔａｂｌｅｗｉｎｇ

理论设计时使充气后各鼓包最远点组成的样

条曲线尽可能与基准翼型线重合，使得充气翼的

气动性能损失较小。

在对应尖点处布置拉条用以维持充气弹翼形

状，如图４所示。相对密集的拉条布置虽然能够
使充气弹翼较好地逼近基准翼型从而使得气动性

能损失较小，但是也将极大增加加工难度，过多的

黏合点也将导致气密性难以得到保证［１４－１６］。因

此实际工程中，在保证气动性能在合理范围内下

降的条件下，应适当增加相邻拉条间的距离。

图４　充气弹翼拉条布置方式
Ｆｉｇ．４　Ｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｉｎｆｌａｔａｂｌｅｗｉｎｇ

考虑充气弹翼二维翼型对比基准翼型升力系

数将减小 ２０％ ～３０％［１７－２０］，并考虑 ＮＡＣＡ２４１２
翼型在低空低速大雷诺数下的升阻比曲线，确定

建模参数为平直矩形翼，半翼展 ７７０ｍｍ、弦长

·２３·
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３１０ｍｍ，该标准翼型（非充气翼）弹翼能够在
１００ｍ高度以 １０ｍ／ｓ的速度巡航时提供不小于
８ｋＮ的升力。

２．２　充气压力范围计算

充气弹翼蒙皮薄膜为纤维增强 ＴＰＵ材料，材
料属性见表 １。目前高性能 ＴＰＵ撕裂强度为
５０ＭＰａ左右，断裂伸长率超过５５０％［１，３］，因此分

析中将材料许用应力定义为［σ］＝５０ＭＰａ，薄膜
材料超过此应力值将发生结构失效。

表１　ＴＰＵ材料力学参数
Ｔａｂ．１　ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＴＰＵ

参数 值

弹性模量 ７０００ＭＰａ

厚度 ０．１３５ｍｍ

密度 ９．６２９６３×１０－４ｇ／ｍｍ３

泊松比 ０．３

根据第四强度理论进行校核，当相当应力

（Ｍｉｓｅｓ应力）达到许用应力时对应的充气压力即
为最大充气压力，超过此压力弹翼将失效。

取充气弹翼蒙皮建立局部坐标系，局部坐标

系ｙ轴为当地蒙皮切平面法向，ｚ轴为纵向截面
法向（弹翼展向指向翼梢），ｘ轴与其余轴组成三
轴正交坐标系，如图５所示。

图５　局部坐标示意图
Ｆｉｇ．５　Ｌｏｃａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ

合理的充气压力必须满足：

σｒ４≤［σ］ （２１）
对于图５中截面上柔性蒙皮各点，在变形很

小的假设下Ｒｚ趋近于＋∞，ｎ趋近于０，则强度条
件可转化为：

槡６· （ρｇ－ｐ＋ｐ０）·Ｒｘ／（２ｔ）＝σｒ４≤［σ］

（２２）
因此对于展长足够长（一方向曲率半径远大

于另一方向）的充气弹翼，其气室截面半径与充

气压力的关系如图６所示。
充气压力必须大于当地大气压力（以１０１ｋＰａ

为例），否则将出现充气弹翼凹陷的情况，因此允

许的充气压力值位于压力上限和大气压线之间。

图６　充气压力范围
Ｆｉｇ．６　Ｉｎｆｌａｔａｂｌｅｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｎｇｅ

图６表明曲率半径越小气室越小，允许充气压力
上限越高，充气也越难以进行。而实际工程中，当

充气翼变形超过５０％时，阻力系数将增加１００％
以上，升力系数将减小３０％以上［１９－２０］，此时弹翼

已经不能够满足飞行需求。ＴＰＵ材料１５０％的拉
伸强度在５ＭＰａ左右［１－３］，由此确定实际充气压

力最大值约为１２５ｋＰａ。

３　力学仿真

３．１　网格划分

充气弹翼为平直翼，左右侧弹翼完全对称，因

此仿真时只选取一侧，即只对右侧弹翼进行仿真，

采用第四强度理论即最大畸变能理论进行分析，

以获得实际飞行过程中充气弹翼各处 Ｍｉｓｅｓ应力
和变形，从而分析充气弹翼内部拉条和外部柔性

蒙皮的承载与变形特征。

仿真时充气压力为 １１０ｋＰａ，外界大气压为
１０１ｋＰａ。双侧弹翼提供升力不小于８０Ｎ。因此
根据２１节中实体建模参数，设计弹翼单侧翼面
积为７７０×３１０ｍｍ２，仿真中单侧弹翼承受均布载
荷１６７５７４Ｐａ，弹翼内外压差为 ９０００Ｐａ。使用
Ｐｒｏｆｉｌｉ分析 ＮＡＣＡ２４１２标准翼型气动载荷分布，
并参考已有的对非对称充气翼型的气动分析结

论［１０］，设计翼型在０°攻角下上下翼面平均压力系
数的绝对值之比约为１∶１，对应上下翼面气动载
荷各为８３７９Ｐａ。加强拉条与外蒙皮设置位移绑
定，弹翼内端面设置完全固定约束，翼外端面划分

三角形非结构性网格，其余为四边形结构性网格，

网格总数为８万，如图７所示。
为了定量分析弹翼变形和应力特性，便于数

据后处理，结合云图分析结果，提取翼型上三条典

·３３·
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（ａ）外部蒙皮网格（壳单元）
（ａ）Ｅｘｔｅｒｎａｌｓｋｉｎｍｅｓｈ（ｓｈｅｌｌｕｎｉｔ）

（ｂ）加强拉条网格（壳单元）
（ｂ）Ｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔｍｅｓｈ（ｓｈｅｌｌｕｎｉｔ）

图７　网格划分
Ｆｉｇ．７　Ｍｅｓｈｄｉａｇｒａｍ

型线进行分析，其选取参数见表 ２，分布情况如
图８所示，本节中所有曲线将在这三条典型线上
采样进行绘制。

表２　典型线分布
Ｔａｂ．２　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｌｉｎｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

典型线名称 距翼根 包含节点数

翼梢典型线 ５０ｍｍ

中部典型线 ３８５ｍｍ

翼根典型线 ７２０ｍｍ

６６（上翼面）＋
６５（下翼面）

图８　典型线的分布
Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｌｉｎｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

３．２　变形分析

３．２．１　充气变形分析
充气弹翼在内外压差作用下，由于加强拉条

的维型作用，充气弹翼未加强处出现鼓包状凸起。

柔性蒙皮在以 ｘ轴为法线的切平面内，变形最大
位置发生在弹翼中央；以ｙ轴为法线的切平面内，
最大变形发生在气室中部，且越远离加强拉条变

形量越大。充气后除了产生鼓包外还会发生翘

曲，如图９所示，可以看到翘曲方式为充气弹翼中
心向下微微凹陷，四周微微隆起。这种翘曲将导

致应力分布不均匀，并且可以看到，充气弹翼变形

量与拉条分布关系密切，加强拉条间柔性蒙皮跨

度越大则变形越大。在设计时，拉条间距是固定

的，但是前后气室所在的位置，柔性蒙皮的初始曲

率半径比较大，因而相对跨度比较大，从而导致变

形较大区域集中。下翼面基准翼型线曲率半径变

化平滑，拉条间蒙皮跨度不大。

（ａ）翼面变形
（ａ）Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｉｒｆｏｉｌ

（ｂ）截面变形
（ｂ）Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｓｅｃｔｉｏｎ

图９　充气后弹翼变形
Ｆｉｇ．９　Ｗｉｎｇｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｆｔｅｒｉｎｆｌａｔｉｎｇ

图１０为上翼面中部典型线位移曲线图，以距
弹翼前缘位置（弦线百分数）为横坐标，各类位移

为纵坐标。可以看到，其 ｚ方向位移分量远大于
其余两个方向，几乎决定了总位移向量的大小，这

是柔性薄膜结构特点所决定的。柔性薄膜自身在

ｚ方向刚度远小于其余两个方向刚度的特点决定
了变形时ｚ方向位移最大。两拉条间蒙皮膨胀方
向可大致视为蒙皮外法向，ＮＡＣＡ２４１２最大弯度
在弦长０３０９处，跨过此点上翼面蒙皮外法向 ｘ
分量由正变负，位移 ｘ分量也由正变负。由于拉
条加强处蒙皮 ｚ向刚度很大，同样的充气压力下
变形较小；而拉条之间蒙皮没有得到加强，ｚ向刚
度很小，因此蒙皮变形较大，变形曲线也相应出现

起伏。

３．２．２　充气加载变形分析
加入翼载荷后，充气弹翼变形云图如图１１所

示。可以看到，翼载荷的存在使得充气弹翼增加

了一个挠度，方向为ｚ正向，并且在同一个以ｙ轴
为法线的切平面内，越靠近后缘变形越大；同一个

以ｘ轴为法线的切平面内，越靠近翼梢变形越大。
蒙皮最大位移绝对值达到了４７７ｍｍ。在平飞状

·４３·
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图１０　上翼面中部变形曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｍｉｄｄｌｅｕｐｐｅｒｗｉｎｇ

态下，这将使得弹翼产生轻微的上反角和负扭转

角，这将导致失速攻角增加，有利于提高导弹的飞

行性能。对下表面而言，由充气压力产生的鼓包

状变形（负ｚ向）和翼载荷产生的挠度方向（正 ｚ
向）刚好相反，蒙皮位移发生抵消，而上表面两个

位移变形同向，总位移增加，因而下表面蒙皮变形

和上表面相比不明显。在拉条附近由于 ｚ向刚度
大，拉条承受拉伸应力，鼓包状变形不明显，因此

该处变形中翼载荷产生的挠度表现为主要因素，

总体表现为ｚ正向位移。越靠近翼根翼载荷产生
的挠度越小，对下翼面而言，当达到某一位置时翼

（ａ）上翼面及内部变形
（ａ）Ｕｐｐｅｒｗｉｎｇａｎｄｉｎｔｅｒｎａｌｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

（ｂ）下翼面变形
（ｂ）Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｌｏｗｅｒｗｉｎｇ

图１１　加入静载荷后翼面变形
Ｆｉｇ．１１　Ａｉｒｆｏｉｌｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｆｔｅｒａｄｄｉｎｇｓｔａｔｉｃｌｏａｄ

载荷产生的挠度与鼓包变形产生的位移完全抵

消，从而在变形云图中产生了“波浪”状纹路。

拉条翼梢端整体位移已经达到 ２５ｍｍ以
上，但翼根端由于固定约束而几乎没有发生变形。

同时不同拉条的宽度不同使得不同部位的抗弯截

面系数也不同，这就导致了弹翼翼载荷的等效作

用力无法通过弹翼截面弯心。从图１２中可以看
到加入翼载荷后蒙皮变形的变化规律。上翼面变

形整体增加１ｍｍ左右；下翼面靠近前缘和后缘
变形增加而中间变形减小，翘曲变形减小 ４０％
左右。

（ａ）上翼面变形对比
（ａ）Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒａｓｔｏｆｕｐｐｅｒｗｉｎｇ

（ｂ）下翼面变形对比
（ｂ）Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒａｓｔｏｆｌｏｗｅｒｗｉｎｇ

图１２　加载前后变形对比
Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｂｅｆｏｒｅａｎｄ

ａｆｔｅｒｌｏａｄｉｎｇ

３．３　外覆膜改进

在气动方面，通常通过外覆膜进行整流，恢复

部分气动性能，但在结构上，外覆膜充气弹翼的承

载变形特性也必然发生改变。

从图１３和图１４中可以看到改进前后弹翼整
体变形。原始的充气弹翼充气后产生的鼓包变形

·５３·
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可以达到 ３ｍｍ，在翼梢处部分区域甚至达到
４ｍｍ，而加强拉条处蒙皮几乎不发生变形。这种
不光滑的表面将减缓流动分离，虽然降低了升力

系数但会导致失速攻角略微增大。而且外覆膜使

得弹翼表面变得平整，平均变形约２５ｍｍ，但是
表面光滑度得到明显改善，不再出现大的起伏，这

种改善在下翼面表现得更为明显，这种表面形状

的改善会使得升力系数增大。

图１３　外覆膜改进示意图
Ｆｉｇ．１３　Ｅｘｔｅｒｉｏｒｆｉｌｍｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｄｉａｇｒａｍ

（ａ）上翼面变形
（ａ）Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｕｐｐｅｒｗｉｎｇ

（ｂ）上翼面变形
（ｂ）Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｌｏｗｅｒｗｉｎｇ

图１４　改进后翼面变形图
Ｆｉｇ．１４　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｉｒｆｏｉｌａｆｔｅｒｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ

４　结论

本文采用薄膜理论和静力平衡方法对充气弹

翼进行理论和仿真分析，得出以下结论：

１）充气翼蒙皮应力值和充气单元尺寸关系
最为密切，充气单元越小允许的充气压力范围越

大，充气越难以进行。充气压力增加会使充气单

元曲率半径变小（鼓包状变形更加明显）。

２）正常工作情况下，均布的翼载荷相较于充
气压力很小，但会使弹翼产生轻微上反，同时使下

翼面产生位移数值为零的区域。翼面静载荷导致

柔性蒙皮在同一弦线位置的变形不均匀，其变形

量的等值线成“Ｕ”形，这一特点在下翼面表现得
尤为明显，这是充气后的弹翼发生中间下凹的翘

曲导致的。

３）覆膜改进可以使弹翼外形恢复平滑，使蒙
皮受压差影响后结构变形更均匀，同时有利于恢

复气动性能以及修正原弹翼加入翼载荷后的

变形。
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