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过渡梁前后缘结构设计与分析
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【摘 要】：本文在原有结构形式的基础上通过采用拓扑优化技术以及复合材料对结构进行优化，定量对比分析了采用新技

术对机体结构效率的提升，结果表明采用拓扑优化技术、碳纤维复合材料以及玻璃纤维复合材料均能有效的减轻结构重量，

同时提升结构的稳定性。
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引 言

现代飞机结构设计的任务为在满足强度、刚度、疲劳、

损伤容限品质合格的前提下，最大限度的设计出符合性能要

求，工艺性良好，高效率的机体结构。随着科学技术的发展，

采用新材料、新工艺以及先进的结构设计和分析技术成为实

现这一目标的有效手段[1]。如大量采用先进的复合材料和整

体化结构来降低结构重量，提高结构设计的工艺性水平；采

用拓扑优化技术来实现结构的轻量化、布局智能化及强度最

优化等等。

本文以飞机过渡梁前、后缘设计为例，在原有设计的基

础上通过采用拓扑优化技术以及复合材料等手段对结构进

行优化，分别从结构形式、重量以及力学性能等方面定量对

比分析对机体结构性能的提升。

1 原结构方案

过渡梁由前缘、中段、后缘三部分组成，前、后缘主要

起整流作用，中段为主承力部分。前、后缘是由薄蒙皮跟隔

板组成，隔板沿飞机航向布置，隔板上增设有不同形式减轻

孔，前缘重量为 2.269kg，后缘为 4.208kg，具体结构形式如

图 1、图 2所示：

图 1 前缘 图 2 后缘

分别对前、后缘进行有限元分析，分析结果见图 3～图

6，前缘最大应力出现在隔板根部，大小为 285MPa，其余部

位应力在 20~128MPa范围；线性屈曲分析可知中间隔板最先

出现失稳，屈曲因子为 3.9。后缘最大应力位于中隔板靠近

尾边条边缘，大小为 55.6MPa，此处两侧蒙皮受压。模型所

受载荷较小，蒙皮上应力值约在 5-20MPa范围内。屈曲分析

可知，蒙皮最先出现失稳，屈曲因子为 3.7，满足稳定性要

求。

图 3 前缘应力云图 图 4 前缘屈曲分析云图

图 5 后缘应力云图 图 6 后缘屈曲分析云图

2 拓扑优化方案

结构优化设计原理为在某种约束下（如体积/重量约束、

几何约束等）、满足某种目标（如材料消耗最少化、刚度最

大化等）、并力求以最少的材料、最低的造价，实现结构最

佳性能的设计[2]。拓扑优化技术一直是结构优化设计中一大

研究热点，它通过判断设计空间内的材料有无进行结构优

化，具有较高的设计自由度和设计空间。随着航空事业的不

断发展，拓扑优化技术在飞机结构设计中被广泛采用。

下面利用拓扑优化技术在原有结构的基础上，对前、后

缘结构进行优化。根据拓扑优化结果，前缘建议布置 3个隔

板，其中上下端各一个，方向沿外形，靠近上端处布置一个，
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方向沿前缘前端法向。随后对隔板结构进行优化，优化结果

见图 7。根据载荷分布及量值，后缘受气动力较小，考虑采

用桁架结构，大幅减少隔板方案中腹板的材料，实现减重目

标，横向按需布置横梁以增加刚度，优化结果见图 8。优化

后，前缘结构重量为 2.13kg，后缘为 3.62kg。

图 7 前缘优化结果

图 8 后缘优化结果

对前、后缘进行有限元分析，分析结果见图 9～图 12，

前缘最大应力为 183MPa，小于材料强度极限值，最大位移

为 0.80mm，在严重载荷工况下，结构不会发生失稳。后缘

最大应力为 149MPa，小于材料强度极限值，最大位移为

4.68mm，在严重载荷工况下，结构不会发生失稳。

图 9 前缘应力云图 图 10 前缘位移云图

图 11 后缘应力云图 图 12 后缘位移云图

3 碳纤维复合材料方案

复合材料相对于金属具有重量轻、耐腐蚀、抗疲劳损伤

能力强、机械加工量小、易于加工成形以及装配效率高等优

点，被广泛应用于军用和商用飞机上，其使用量也在不断地

增加。随着复合材料应用量不断扩大以及设计和制造技术的

日渐成熟，复合材料如碳纤维、Kevlar和玻璃纤维-增强层合

板等取代金属材料应用到机体主承力结构设计中只是时间

问题[3-5]。

蜂窝夹层结构具有强度高、刚度高以及重量轻等特点，

被广泛应用到一些要求重量轻、挠度小的结构，如机翼前、

后缘壁板、机头雷达罩等。因此，在过渡梁前、后缘复合材

料设计中，由于前、后缘受到的气动力较小，决定选用蜂窝

夹芯的结构形式。预浸料选择碳纤维单向带，蜂窝夹芯材料

选择 NH-1-3.5-56，高度为 10mm，具体结构形式见图 13、14。

碳纤维前缘重量为 1.145kg，后缘重量为 2.067kg。

图 13 碳纤维前缘 图 14 碳纤维后缘

对前、后缘进行有限元分析，由图 15、图 16可知前缘

最大应力应变均出现在面板与芯材过渡区，内外蒙皮最大应

变为 2080με，芯材最大压应力为 0.36MPa，最大切应力为

0.205MPa，均小于材料许用强度。

图 15前缘面板应变云图 图 16前缘蜂窝芯应力云图

薄壁结构受载时往往在还未发生强度破坏就已发生失

稳破坏，承载能力通常由其稳定性来决定，因此十分有必要
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对薄壁结构进行屈曲分析来衡量结构的稳定性。屈曲因子为

屈曲载荷与设计载荷的比值，屈曲因子值越大表明结构稳定

性越高。通过有限元法对复合材料前、后缘结构进行了屈曲

分析，由图 17可知前缘 1阶屈曲因子为 13.4远大于 1，满

足强度设计要求。

图 17 前缘屈曲阵型图

由图 18、图 19可知碳纤维后缘最大应力应变出现在左

右面板对接区以及蒙皮与芯材过渡区，内外蒙皮最大应变为

952με，芯材最大压应力为 0.018MPa，最大切应力为

0.345MPa，均小于材料许用强度。

图 18 后缘面板应变云图 图 19 后缘蜂窝芯应力云图

由图 20可知后缘 1阶屈曲因子为 7.5远大于 1，满足强

度设计要求。

图 20 后缘屈曲阵型图

4 玻璃纤维复合材料方案

由于玻璃纤维具有成本低、重量轻以及强度高的特点，

一直都是使用最广的纤维。玻璃纤维复合材料已被广泛用于

不承担大载荷或工作应力较小的飞机零部件上。下面将过渡

梁前、后缘面板材料由碳纤维单向带改为玻璃纤维织物，其

余与材料与碳纤维方案完全相同，进行分析计算。建模完成

后，玻璃纤维前缘重量为 1.145kg，后缘重量为 2.067kg。

对前、后缘进行有限元分析，由图 21、图 22可知前缘

最大应力应变均出现在面板与芯材过渡区，内外蒙皮最大应

变为 4170με，芯材最大压应力为 1.75MPa，最大切应力为

0.474MPa，均小于材料许用强度。

图 21 前缘面板应变云图 图 22 前缘蜂窝芯应力云图

由图 23可知前缘 1阶屈曲因子为 5.4大于 1，满足强度

设计要求。

图 23 前缘屈曲阵型图

由图 24、图 25可知后缘最大应力应变出现在蒙皮与芯

材过渡区及约束位置，内外蒙皮最大应变为 3000με，芯材最

大压应力为 0.23MPa，最大切应力为 0.188MPa，均小于材料
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许用强度。

图 24后缘面板应变云图 图 25后缘蜂窝芯应力云图

由图 26可知后缘 1阶屈曲因子为 5.4大于 1，满足强度

设计要求。

图 26后缘屈曲阵型图

5 结论

通过以上计算分析可知，与现有金属方案相比，采用拓

扑优化技术，使得前缘重量减少了 6%，最大应力降低了 36%。

后缘重量减少了 14%，最大应力增加了 36%，小于材料强度

极限值，满足设计要求。

采用碳纤维复合材料减重效果明显，同时稳定性得到了

显著提升，前缘重量减少了 49.5%，屈曲因子增大了 2.4倍。

后缘重量减少了 50.9%，屈曲因子增大了 1倍。

采用玻璃纤维复合材料，前缘重量减少了 40.5%，屈曲

因子提高了 38.4%。后缘重量减少了 43.3%，屈曲因子提高

了 45.9%。

上述数据表明采用新材料以及先进的结构设计和分析

技术均能有效的实现结构轻量化设计，提高机体结构效率，

满足飞机性能使用要求。
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