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摘 要： 变弯度机翼结构成为各大科研机构研究热点，为提高连续变后缘结构变形精度，需要设计出更加合理

的结构。针对刚柔组合式的连续变弯度后缘结构，建立相应的数学模型，使用拉丁超立方抽样的方法对参数进

行分层抽样，利用相关向量机算法搭建模型，借助差分优化算法对该模型进行优化；分析各变量对于变形误差

的相关系数，对整体设计影响较大的变量进行判断。结果表明：经过优化的刚柔组合式蒙皮，相比初始状态提

高了约 67% 的变形精度。
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Abstract： Variable camber wing structure is becoming a hot topic in many scientific research institutions. In order to 
improve the deformation accuracy of the continuously variable trailing edge structure， it is necessary to design a 
more reasonable structure. The corresponding mathematical model is established for the rigid-flexible coupling con⁃
tinuously variable bending trailing edge structure. The Latin hypercube sampling method is used to perform the 
stratified sampling of the parameters. The correlation vector machine algorithm is adopted to build the model， and 
the the model is optimized by the differential optimization algorithm. The correlation coefficient of each variable to 
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0　引  言

从飞行器诞生的那天开始，工程师们一直在

尝试各种方法提高飞行性能。传统飞机在最初设

计时，在某个设计的状态点有良好的气动性能。

为了节约燃油增加航程，使飞机多个飞行工况下

保持最佳状态巡航，通常需要改变飞机的气动外

形来调整飞机的气动特性。变弯度机翼无论是在

气动设计上还是实际工程验证都有相当的潜力［1］。

变弯度技术能够使飞机具有多任务能力，从根本

上扩大其飞行包线。然而，这会导致气动系统增

加自由度，使其呈现出复杂的动力学效应，甚至引

起气动弹性失效［2］。

近年来变弯度机翼技术的研究主要集中在模

型搭建上。Yokozeki 等［3］利用波纹结构实现无缝

变形副翼的变形翼方法，采用非线性有限元分析

的方法对变形量和驱动力进行了估计，验证了该

变形系统的可行性；Matteo 等［4］提出了一种变形前

后缘襟翼的初步设计，开发一种优化过程，并将其

应用于选定的设计中；Nguyen 等［5］设计了连续变

弯度后缘襟翼结构并进行了气动优化，优化结果

表面可以提高升阻比效益约为 2%~16%；张等［6］

通过拓扑优化的方法，设计了一种柔性后缘变弯

度装置且具有较高的变形精度，利用增材制造技

术实现了柔性变弯度后缘翼段；Tong 等［7］实现了

复合材料后缘柔性机构纤维角与拓扑结构的集成

优化设计。结果表明，复合材料后缘可向下弯曲 8
度，基本满足设计要求，说明了复合材料后缘组合

优化方法的有效性；Zhao 等［8］提出了一种新型的全

变弧度机翼，该机翼采用了一种创新的双肋板

（DRS）结构，可以在不增加机翼整体结构重量的

情况下实现机翼整体弯度的变化，且飞机气动效

率提高了 16. 3%；Woods等［9］研发了一种鱼骨变形

结构机制，通过生物启发兼容结构和驱动机制，允

许在低能量输入的情况下，实现机翼弯度较大变

化；欧阳炎等［10］构造了变弯度后缘变形模态以及

常规舵面偏转模态，可以减小开环系统的相应

峰值。

也有一些研究制造了相应的模型甚至进行了

飞行测试，具有较高的技术成熟度。Hao 等［11］使用

多稳定复合纳米材料制造了连续变弯度后缘结

构，并进行了数值分析。实验结果表明与使用襟

翼的机翼相比，连续变弯度后缘机翼可以减小变

形阻力；Alexander 等［12］使用宏观纤维复合材料

（MFCs）制造了展向变形后缘结构，经过实验验证

该概念可以降低高达 20% 的阻力损失，证明了质

量和复杂性的增加是合理的；Hetrick 等［13］将任务

自适应柔性翼应用在 White -Knight 号飞机上，进

行了全尺寸动压、全尺寸马赫和缩小尺寸雷诺数

的测试。相比于传统后缘襟翼进行最大重力拉升

时的比较表明，MAC-Wing 襟翼实际所需的驱动

力减少了 33%，峰值驱动功率降低了 17%。James
等［14］在美国空军研究实验室（AFRL）中设计、制造

并测试了可变弯度柔性机翼。通过底层柔性机构

的分布式弹性变形获得光滑的保形形状，并利用

分布式驱动系统通过沿展向的弧度变化实现三维

形状的变化。欧盟的 SARISTU［15］项目中，开发了

四段指关节的翼肋结构，通过连杆连接不同的块

来实现传动。 J.  Miller 等［16］将无缝自适应柔性后

缘（ACTE）襟翼应用在湾流 III 上，在改设计中，可

以有效降低质量并且改善空气动力性能；A Hasse
等［17］提出了用内部辐条支撑外部表面的带肋结构

设计方法，可以实现机翼截面的自由选择。

国内外学者的研究集中在连续变弯度后缘结

构上［18］，采用的蒙皮通常是整体的柔性蒙皮，比如

蜂窝蒙皮。本文的研究对象是刚柔组合式的蒙

皮，蒙皮表面由多段刚性蒙皮和弹性蒙皮组成，在

这部分的研究目前还比较少。

本文针对刚柔组合式蒙皮方案，先抽象出其

结构的数学模型，再进行拉丁超立方抽样，根据抽

样结果搭建相关向量机的模型；借助差分进化算

法对该模型进行优化，最终找到与理想变形之间

变形误差最小的刚柔组合式蒙皮方案。

1　物理模型介绍

1. 1　结构方案

本文选取的研究对象是 NACA0015 翼型，弦

长 1 200 mm，后缘部分长度为 500 mm。后缘部分

的蒙皮采用刚柔组合设计的蒙皮。其中蓝色部分

是刚性蒙皮，红色部分是柔性蒙皮，蒙皮内部会有

承载结构，上下表面都是同样类型的结构。如图 1
所示。
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在后缘变形过程中，内部的刚性结构变形带

动表面蒙皮变形，为了简化模型这里做出假设，假

设刚性蒙皮仅仅提供旋转变形，其绝对长度不发

生变化；柔性蒙皮在提供旋转变形的同时还提供

弦向的伸缩变形。且柔性蒙皮通过特定方式与刚

性蒙皮连接固定上，保证在变形过程中表面的连

续性。

上下翼面后缘尾端端点处相互连接。在后缘

变形过程中，定义尾端点与水平方向的夹角 θ作为

后缘部分向下弯曲的角度，如图 2 所示。

1. 2　优化变量

在翼型上表面中 A~F六个点，约束七段蒙皮

的初始长度（三个柔性段和四个刚性段），这六个

点的横坐标 xA，xB，xC，xD，xE，xF 作为六个变量的

初始值。如图 3 所示。

另外，定义六个变量 θA，θB，θC，θD，θE，θF，分别

对应前六段在该翼型向下弯曲 10°时，上翼面的前

六段蒙皮偏转的角度。针对柔性蒙皮段的伸长量

设计了 3 个变量 Δl1，Δl2，Δl3。弹性体本身存在弹

性极限，约定 Δli < 30%li，i= 1，2，3。
通过上述 15 个变量可以描述刚柔组合蒙皮从

初始状态变化成最终状态的形状，整个变形过程

由这 15 个变量描述。

变弯度后缘固定在机身上，变弯度后缘部分

起点是固定的点，具有固定的坐标。变弯度后缘

向下弯曲 θ，其末端点理想状态下也以后缘长度 l

为半径，向下偏移 l·sinθ。这就决定了末端点的位

置。借用多次样条曲线函数，连接翼型的起点和

末端点，拟合成理想翼型曲线，并与实际变形翼型

进行对比，变形误差 f由实际变形翼型与理想翼型

多个对应点，由每个点误差的绝对值 | fi |决定，这

些误差绝对值的平均值也作为优化的目标函数 f。

f= 1
n ∑

i= 1

n

|fi |                          （1）

目标翼型是经过气动优化设计后的翼型，目

标翼型具有较好的气动性能，在变形结束后，变形

精度越高就越接近目标翼型，气动性能就更好。

1. 3　优化问题描述

最终的优化问题可以用以下表达式表示：

目标函数：

minimize： f                           （2）
设计空间：

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ximin ≤ xi ≤ ximax，i= A，B，C，D，E，F
θimin ≤ θi ≤ θimax，i= A，B，C，D，E，F

0 ≤ Δli ≤ 30%li，i= 1，2，3
       （3）

图 1 刚柔组合蒙皮示意图

Fig. 1　Rigid-flexible coupling skin diagram

图 3 横坐标示意图

Fig. 3　Horizontal diagram

（a） 变形前

（b） 变形后

图 2 后缘向下弯曲 θ示意图

Fig. 2　Trailing edge bend down for θ
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2　实验设计和模型建立

2. 1　实验设计

代理模型技术在工程设计中的应用已逐步地

被模式化，其研究内容已经涉及 doe 方法、代理模

型、增点策略（或学习策略）和收敛准则等方面，以

适应可靠性分析与设计优化等不同应用领域的高

耗 时 计 算 分 析 。 响 应 面 模 型 构 建 流 程 如 图 4
所示。

为了确保样本的随机性和均匀性，避免样本

出现冗余［19］，利用拉丁超立方（LHS）算法实验设

计方法（DoE）进行抽样。其基本流程分为分层、采

样、乱序三个步骤。

1） 确定抽取的样本数量 N 和抽取的维度 d， 
即随机变量的维度；

2） 将每个维度分成 N 等分，取得 N 个取值，记

为V 1，V 2，…，VN；

3）对第一维度，随机从 V 1，V 2，…，VN 中抽取

一个数作为第一个样本值，然后将其从列表中

删除；

4） 对于第二维度，从除去第一个样本的 V列

中再次随机抽取一个数，作为第二个样本值，反复

此操作，直到第 d个维度的值被取出为止。

5） 最后将得到的，组成 N行 d列的矩阵，记为

拉丁超立方样本矩阵。

通过 LHS 方法对 15 个优化变量抽取 1 000 组

数据。

2. 2　模型搭建

相关向量回归（RVR）是一种与支持向量回归

（SVR）形式相同的概率核方法［20］，该模型使用贝

叶斯方法通过引入由一组超参数控制的先验权重

来从数据中学习。与 SVR 相比，RVR 是高度稀疏

的，这基本上是通过许多权重的后验分布非常接

近于零来实现的。除了稀疏性之外，不仅可以获

得二值输出，还可以给出预测概率。RVR 不仅可

以达到与 SVR 相当的预测精度，而且极大的减少

了核函数计算量，缩短了预测时间。

给定一个样本集 { xi，ti }Ni= 1，其中 xi、ti 是输入

变量以及其对应的输出变量，N 为训练样本数。xi
和 ti之间的映射关系［20］可表示为：

t= y ( x；ω )+ ε                       （4）
式中：权值向量 ω= (ω 0，ω 1，…，ωn )T ；εi为期望为

0；标准差为 σ的附加高斯噪声，即 εi~N ( 0，σ 2 )。
在给定输入变量 x的情况下，输出变量 t的分

布为

p ( ti| x )≈ N ( ti| y ( )xi ，σ 2 )            （5）

然后数据集的似然函数可以表示为

p ( t|ω，σ 2 ) = ( 2πσ 2 ) -N
2 exp ( - ‖t- Φω‖2

2σ 2 )    （6）

其中，t=[ t1，t2，…，tn ]T，而 Φ 是 N ⨯ M 的核函数

矩阵：

Φ = [ f ( x 1 )，…，f ( xN ) ] T
               （7）

其中：

f ( xi ) = [K ( xi，x1 )，…，K ( xi，xM ) ] T
         （8）

为了避免 ω和 σ2 的最大似然估计引起过拟

合，Tipping 采用贝叶斯观点定义了一个如下满足

零均值的高斯先验分布：

p (ω|α )=∏
i= 1

N

N (wi| 0，α-1 )             （9）

超参数 α= { α0，α1，…，αN }，，与权值一一对应。

超参数的大小，直接影响到权值参数的大小。根

据贝叶斯定理，则权重的后验分布定义为

p ( )ω|t，α，σ 2 = ( 2π )-N+ 1
2 ⋅ 

|Σ |-
1
2 exp ( )- 1

2 (ω - μ )TΣ-1 (ω - μ )       （10）

这里后验方差和后验均值分别为

图 4 响应面模型构建流程

Fig. 4　The construction process of response surface model
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Σ = ( βΦTΦ + A)-1
                （11）

μ = βΣΦT t                       （12）
A = diag ( α0，α1，…，αN )，β = σ-2，，在迭代过程

中，许多超参数 α趋于无穷大，因此很多权重 ω的

后验分布趋近于 0，这些非零权重所对应的样本称

为相关向量 ω。对式 10 求边缘积分可以得到：

p( t|α，σ2 ) =∫p( t|ω，σ2 ) p(ω|α ) dω =

( 2π )-N
2 |Ω |-

1
2 exp ( - tTΩ-1 t

2 )          （13）

其中，Ω = σ 2 I+ ΦA-1ΦT。

由于无法求解上述表达式的 α和 σ 2 最大解析

表达式，采用如下的迭代估计公式进行逼近，迭代

过程中的超参数 α和精度 β表示为

αnew
i = yi

μi
                              （14）

β new =
N- ∑

i

y i

||y- Φμ‖
                     （15）

根据以上关系，相关向量机回归方法原理图

如图 5 所示。

2. 3　模型评价

利用相关向量回归的方法搭建完模型并进行

数据预测，为了检验模型是否具有良好的泛化能

力和预测准确性，设定模型评价指标从而直观地

解释模型的性能。决定系数 R2 表示实验值和预测

值之间的拟合程度其值越接近 1，表面其预测结果

越准确。

R2 = SSR
SST

                       （16）

SSR（Sum of Squares of the Regression）是预

测数据与真实数据均值之差的平方和，反映的是

模型数据相对真实数据均值的离散程度：

SSR= ∑
i= 1

m

( f ( xi ) - ȳ) 2
             （17）

SST（Total Sum of Squares）计算真实数据和

其均值之差的平方和，反映的是真实数据相对均

值的离散程度：

SST= ∑
i= 1

m

( yi - ȳ) 2
                 （18）

式中：ȳ为真实数据均值；f ( xi ) 为模型的预测数

据；yi为真实数据的值。

样本点分布示意图如图 6 所示，可以看出：样

本点比较均匀地分布在直线两端。该模型的 R2 =
0. 927，说明利用该方法建立的模型对此非线性问

题具有较好的预测能力。

输出和 xA、xB的关系如图 7 所示，可以看出：该

模型具有较好的收敛效果。

图 6 样本点分布示意图

Fig. 6　Distribution diagram of sample points

图 5 相关向量机回归方法原理图

Fig. 5　Schematic diagram of RVR

图 7 该模型中输出与 xA、xB三维图

Fig. 7　3D plot of the output，xA and xB
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3　基于差分进化算法的优化

3. 1　差分进化算法

差分进化算法具有操作简单、操作流程短的

特点［21-22］。其主要流程包括种群初始化、变异、交

叉和选择四种基本操作。算法基本思想是由 NP
个决策变量为 D维的个体组成初始群体同量 xij =
[ xi1，xi2，…，xij ]，i= 1，2，…，NP， j= 1，2，…，D， 
将种群的随机一个个体向量与另外两个不同于这

个个体向量的差向量经过一定的权重叠加形成新

的个体向量，这个步骤就是变异操作。然后这个

个体向量与目标向量通过一定的方法进行对应维

数位置的参数交换以及混合，形成新的个体向量，

这一过程称为交叉。将交叉个体与父代个体进行

对比，如果交叉个体适应度值优于父代个体，那么

交叉个体就会成功参与到下一代当中并且取代父

代个体，相反，父代个体将取代交叉个体进入下一

代，这个操作称为选择。经过每一代的迭代，最终

选出最优的个体向量作为最终向量，这个向量称

为全局最优解。基本流程如图 8 所示。

3. 2　优化结果和变量相关性

针对本模型中的变量，添加了其上下限，根据

实际物理模型，确定了其起点位置，在利用差分算

法对所构建的响应面模型进行优化求解得到的优

化结果如表 1 所示。

在设计的初始状态，根据各采样点的数据，实

际翼型与理想翼型之间的平均误差是 4. 023 mm，

变形误差为 4. 6%。（后缘向下偏转 10°带来的偏移

是 86. 82 mm）在经过差分进化算法计算后，变形误

差降低到了 1. 297 mm，变形误差为 1. 5%，相比于

初始状态，变形精度提高了 67%。

柔性段的长度由 X_A~X_F六个点坐标决定，

可 以 得 到 lAB = 25. 575 mm，lCD = 19. 447 4 mm， 
lEF = 36. 593 5 mm 。 lEF略大于 lAB和 lCD 。从柔性

段伸长的比例来看，Δl1 /lAB = 19. 56%，Δl2 /lCD =
26. 23%， Δl3 /lEF = 13. 04%。 均 在 设 计 允 许 的

30% 初始长度范围内。

由于柔性段的初始长度并不一样，根据胡克

定律［23］：

σ= Eε                             （19）
式中：E为指由材料决定的弹性模量；σ为应力；ε为
应变。

由于 lEF伸长的比例最小，在设计时 lEF使用材

料的弹性模量应略大于 lAB和 lCD。

皮尔逊相关系数常用于计算变量间的相关

性，变量 X 与 Y 的皮尔逊相关系数［24］计算公式

如下：

图 8 差分进化算法流程图

Fig. 8　Flow chart of differential evolution algorithm

表 1　优化结果

Table 1　Optimization results
变量

X_A
X_B
X_C
X_D
X_E
X_F
Δl1

Δl2

Δl3

θA

θB

θC

θD

θE

θF

起点

710
740
850
870

1 010
1 040

6
6
6

0. 1
0. 1
0. 1
0. 1
0. 1
0. 1

优化结果

712. 495
737. 820
850. 698
869. 666

1 005. 157
1 039. 883

4. 912
5. 133
4. 777
0. 088
0. 086
0. 099
0. 095
0. 174
0. 089

下限

705
725
840
860
990

1 030
2
2
2

0. 001
0. 001
0. 001
0. 001
0. 001
0. 001

上限

720
750
860
880

1 020
1 050

8
8
8

0. 174 5
0. 174 5
0. 174 5
0. 174 5
0. 174 5
0. 174 5
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r=
∑
i= 1

n

( xi - μx ) ( yi - μy )

∑
i= 1

n

( xi - μx )2 ∑
i= 1

n

( yi - μy )2

      （20）

式中：r为皮尔逊相关系数；μx和 μy分别代表变量 X

与Y的平均值，其值在［-1，1］之间。

根据表 2，X_A~X_F 表征的是三段柔性段的

起点和终点，决定柔性段和刚性段的长度，Δl1 ~Δl3

表征的是三段弹性段拉伸量，其对输出（变形误

差）均有一定程度的影响。其中 X_B、X_C、Δl2、Δl3

的相关系数大致相当。

θA~θF 整体的相关系数总体来说大于其他变

量，其中 θB、θC、θE对输出影响最大。θB表征的是第

一段柔性段向下偏转的角度，θC、θE 表征的是第二

段和第三段刚性段的向下偏转的角度。角度变量

对于输出的影响比较大。

初始方案与优化方案各点坐标的示意图如图

9 所示，由于研究对象后缘结构的长度是 500 mm，

而这些变量经过优化后的变化并不算明显，所以

变形前后在示意图里并没有显著的区别。但是优

化后的方案确实能够较大程度地减小变形误差。

4　结  论

1） 选用的相关向量机方法搭建的模型回归系

数大于 0. 90，该模型对该刚柔组合的二维翼型的

非线性模型的预测能力较好。

2） 通过对刚柔组合式的连续变弯度后缘模型

进行建模，使用建立的优化流程，可以在最初的基

础上提高 67% 的变形精度，大大减少变形误差。

3） 对于所有的设计变量而言，角度变量与误

差的相关系数最大，所以在实际结构时要设计好

内部结构，尽量限制角度变量的变化范围。

4） 针对 该刚柔 刚柔组合式的连续变弯度后

缘模型，在设计弹性体长度时，lEF 要长于另外两

段，可以选用弹性模量较大的弹性材料作为 lEF 的

材料。
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