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摘要： 变体飞机能够改变自身外形适应不同的飞行状态，提高飞行性能，其设计涉及气动、材料、结构等多个学

科。本文采用零泊松比蜂窝结构的材料作为柔性蒙皮，设计了一种具备机翼参考面积不因弯度改变而缩减的特

点的机翼后缘无缝偏转机构，研究了变体机翼后缘机构多学科设计与优化方法。优化结果表明，优化后的机翼

巡航和起降状态都具备良好的气动性能，不但柔性蒙皮可产生大尺度拉伸变形，而且后缘结构均能满足刚度、强

度等性能指标，同时机翼结构质量相比初始设计减轻了 18%。文中研究的变体机翼多学科优化设计方法，能够

快速有效地完成变体机翼无缝偏转后缘优化设计。
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Abstract:Morphing aircraft could change its shape to adapt to the different flight conditions and improve the 
flight performance. Morphing aircraft design involves aerodynamics， materials， structure and other 
disciplines. With zero Poisson’s ratio honeycomb structure material as the flexible skin， a seamless deflection 
trailing edge of wing is designed. The reference area of the wing does not decrease due to changes in camber. 
And the multidisciplinary design optimization of the morphing wing trailing edge is studied. The optimization 
results show that the optimized wing provides good aerodynamic performances under cruise and takeoff and 
landing conditions. The flexible skin can produce a large-scale tensile deformation， the trailing edge structure 
of wing meets the stiffness， strength and other performance requirements， and the weight of the wing 
structure is reduced by 18% compared with the initial design. The studied multidisciplinary design and 
optimization method of morphing wing can quickly and effectively complete the seamless deflection trailing 
edge of wing design and optimization.
Key words: morphing wing； trailing edge of wing； multidisciplinary design optimization； flexible skin； 

honeycomb structure

变体机翼，又称为变形翼、可变体机翼，通过光 滑而连续地改变气动外形，使飞行器在多种环境或
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工况下，自适应地调整结构和气动外形，以获得最

佳的气动性能。借助变体功能可显著提高飞行器

的飞行高度、飞行速度等多工况适应能力和飞行效

率，扩展飞行器的空气动力学飞行包线；无缝变体

有利于保持层流，减小阻力；推迟翼面附面层分离，

降低起降阶段的机体气动噪声，提高全机的隐身性

能；减缓机翼颤振、抖振和翼尖涡流等不利现象。

变体机翼的研究具有重要的军事和民用意义。

变体机翼的发展主要分两个阶段 [1]：第一阶段

是 20 世纪 80 年代以前，主要集中于伸缩翼、折叠

翼和变后掠翼等方式研究，使用传统的机构作为驱

动，对刚性机翼进行控制。结构重量大，配合关系

复杂，高速飞行时还存在不稳定情况。第二阶段是

柔性智能变形阶段 [2]。通过设计主动柔性机翼和

自适应机翼，来解决刚性变体机翼结构质量大等问

题，从而改善飞行性能和对飞行环境的适应性。美

国实施了一系列变体飞行器研究项目，如 Mission 
Adaptive Wing[3]、Active Flexible Wing[4]、Smart 
Wing、Morphing Aircraft Structures[5] 等，涌现了 Z
形折叠机翼的“猎人杀手”飞机 [6]、机翼后掠角和面

积可单独变化的 MFX‑1[7]和 MFX‑2 无人机等。欧

盟也启动了一系列变体飞行器的研究项目 [8‑10]，其

中较多是面向客机展开。

变体机翼按照变化形式也可分为面内、面外和

翼型变形 3 大类，其中翼型变化以实用性较强成为

当前柔性变体机翼研究的热点之一。学者们研发

了多种驱动机构、内部结构和表面蒙皮的设计方案

来实现弯度和厚度的变化。美国航空航天局与

FlexSys公司将合作研发的“主动柔顺后缘”替换了

湾流Ⅲ传统的铝合金后缘襟翼 [11]。德宇航研发了

“手指”形 [12]和“带肋”形 [13]两种典型的变后缘机构。

英国的 Friswell 等提出了仿鱼骨的变弯度后缘设

计 [14]；Guo 等提出了弯梁搭配曲面盘的变弯度前/
后缘设计 [15‑16]。国内，杨智春等在国内较早地开展

了对柔性机翼后缘的概念设计 [17]。向锦武等分析

了柔性后缘可变形机翼气动特性和柔性飞行器纵

向短周期飞行品质 [18‑19]。熊克等提出了一种由形

状记忆合金材料提供动力的翼梢小翼 [20]。

变弯度机翼的蒙皮不仅要能承受面外载荷，还

应具备柔性易拉伸的特性，而且期望在弦向发生较

大变形的同时，展向不因弦向拉伸变形而产生拉压

作用，以减少驱动变形所需的功。使用正/负泊松

比材料的蒙皮在弯曲时会出现马鞍形/双曲形翘

曲，零泊松比材料则可以很好的避免翘曲问题。尹

维龙等探讨了变体飞行器柔性蒙皮材料与结构等

内容 [21]，聂瑞等对变体机翼设计中的零泊松比蜂窝

蒙皮等关键技术进行了研究 [22]。

变体机翼的设计问题涉及多个学科，除了传统

的气动和结构，还涉及新材料、新工艺、新驱动方式

等技术。这些学科相互耦合，单独对每个学科寻

优，很难获得整体最优。本文从全局角度出发，基

于零泊松比材料柔性蒙皮，设计了一种梁-盘机构

驱动的变体机翼后缘，运用多学科一体化设计方法

进行了气动、结构和材料的设计与优化。

1 变体机翼多学科优化框架

偏心梁‑盘偏转机构 [23]具有驱动力大、速率高

的特点，本文在其基础上采用零泊松比蜂窝结构柔

性材料替代原设计中的传统航空材料，作为变体机

翼后缘的蒙皮，设计了一种弯梁和平面盘带动蒙皮

的机翼后缘偏转结构，如图 1 所示。充分利用零泊

松比柔性材料单向大延展性且两侧不翘曲的特点，

将原设计的扭曲盘改进为易加工的平面盘，并且实

现了偏转后机翼后缘垂向坐标不变，参考面积不因

机翼弯度改变而缩减的功能。该机构主要通过 4
个构件实现这种变形，分别为弯梁、平面盘、桁条轨

道和尖劈。弯梁与平面盘固接，上、下蒙皮与桁条

轨道固接。平面盘通过 C 形件和滚轮与桁条轨道

相连，可发生沿展向的相对滑动，如图 2 所示。偏

转机构通过桁条轨道带动上、下蒙皮变形，使机翼

发生弯度和厚度的变化，形成巡航、起降等不同飞

行状态下的机翼形状。后缘尖劈由多块“板”围成，

像翼肋一样起到支撑蒙皮的作用。

图 1 机翼结构模型

Fig.1 Structural model of wing

图 2 盘与桁条连接

Fig.2 Connection between disc and stringer
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本文针对此变体机翼构型，开展气动、结构和

零 泊 松 比 蜂 窝 材 料 的 设 计 与 优 化 ，主 要 流 程

为（图 3）：

（1）根据机翼外形参数，生成巡航和起降状态

下的初始气动模型；

（2）建立气动分析自动化流程，完成飞机各状

态翼型优化；

（3）根据翼型优化得到的翼型和机翼结构参

数，生成机翼结构有限元模型；

（4）零泊松比蜂窝材料参数优化设计；

（5）提取气动分析得到的载荷，通过结构优化

设计获得最优机翼结构重量。

2 气动优化模型

本文选取一长段弦长为 4 m 的直机翼进行气

动优化，然后截取受翼梢涡影响较小的一部分内翼

段，用于变体机翼三维结构设计的气动加载。采用

CST(Class function/shape function transformation)
方法 [24]建立各翼型剖面的参数化模型，该方法能反

映翼型的几何参数，拟合能力好，适合翼型优化。

本文选择 RAE 2822 作为基准翼型，通过 CST 方法

使翼型在弦向 60% 处后缘下偏。梁‑盘偏转机构

可以针对不同的飞行状态，通过连续偏转不同的角

度及对应平面盘不同的垂向直径，使机翼呈现不同

的弯度和厚度，以适应不同飞行状态的需求。本次

研究为了简化多学科设计流程，气动优化仅选取 3
种典型工况，对应翼型如图 4 所示。图 4 中虚线为

基准翼型，翼型①为马赫数 Ma=0.8 的巡航状态；

翼型②为后缘下偏小角度对应的 Ma=0.7 的巡航

状 态 ；翼 型 ③ 为 下 偏 大 角 度 对 应 的 起 降 状 态 。

u1~u3、l1~l3分别为翼型上、下弧线的控制点。

巡航状态和起降状态采用不同的气动分析程

序：FLO22 基于全速势方程，计算速度快，可以分

析跨音速气动特性，适合巡航状态机翼的气动分

析；PAN AIR 采用高阶面元法，能计算复杂几何外

形的气动特性，适合起降状态机翼的气动特性分

析。马赫数 Ma=0.7 巡航状态下机翼构型及其压

力分布 Cp（0°迎角）如图 5 所示。

借助试验设计方法对设计空间进行探索。巡

航状态选取 0°迎角时升阻比作为优化目标，阻力系

数作为约束；起降状态选取不易发生失速的 8°迎角

进行优化设计，优化目标为最大化升力系数。多工

况气动优化问题定义：

（1） Ma=0.8 巡航状态

以 RAE 2822 翼型为初始翼型，优化设计条件

为：高度 Η=11 km，马赫数 Ma=0.8，大气来流平

均雷诺数 Re=2.42×107。

优化目标：0°迎角下升阻比 CL/CD最大。

设计变量：翼型后缘控制点 11/15、13/15 处，Z

向坐标 u1、u2、l1、l2。

图 4 不同飞行状态翼型对比

Fig.4 Comparison of airfoils under different flight condi‑
tions

图 5 巡航状态机翼压力分布（Ma=0.7）
Fig.5 Pressure distribution of wing under cruise condition 

（Ma=0.7）

图 3 变体机翼多学科优化流程

Fig.3 Flowchart of multidisciplinary design and optimiza‑
tion for morphing wing
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约束条件：阻力系数小于初始翼型的阻力系

数，即 CD<0.009 65。
（2） Ma=0.7 巡航状态

以 RAE 2822 翼型后缘向下偏转相对较小的

合理距离，作为初始翼型。优化设计条件为：高度

Η=9 km，马赫数 Ma=0.7，大气来流平均雷诺数

Re=2.66×107。

优化目标：0°迎角下升阻比 CL/CD最大。

设计变量：翼型后缘控制点 11/15、13/15、1
处，Z 向坐标 u1、u2、l1、l2、Zt。

约束条件：阻力系数小于初始翼型的阻力系

数，即 CD<0.007 53。
（3） 起降状态

以 RAE2822 翼型后缘向下偏转相对较大的合

理距离，优化设计条件为：海平面高度 Η=0 km，马

赫 数 Ma=0.2，大 气 来 流 平 均 雷 诺 数 Re=
1.86×107。

优化目标：8°迎角下升力系数 CL最大。

设计变量：翼型后缘控制点 11/15、13/15、14/
15、1 处，Z 向距离：u1~u3、l1~l3、Zt。

3 机翼结构模型

3. 1　机翼结构设计

如图 1所示，机翼前、后梁分别位于弦长的 20%
和 60% 处，翼肋间距为 500 mm，机翼后缘设置 5 根

桁条，站位分别为弦长的 0.65、0.7、0.75、0.8、0.85，
连接机构做了简化处理。弯梁为变截面，在 0.6、
0.93、0.98 站 位 处 的 截 面 直 径 分 别 为 80、20、
5.4 mm。后缘共布置 4 根弯梁，各弯梁距翼根距离

如表 1 所示。

平面盘由直径不一的线段组成的，这些线段就

是该盘站位处不同偏转下的翼型厚度，这些厚度采

用拟合的方法，即利用起降、巡航 3 种翼型状态的

翼型厚度拟合而来。平面盘的位置分别对应桁条

的 5 个站位，沿后缘方向编号 1~5。盘与桁条铰

接，在弯梁的带动下旋转且沿展向滑动。在 Patran
软件中生成的机翼有限元网格如图 6 所示。

3. 2　零泊松比蜂窝材料设计

后缘蒙皮不仅要满足巡航状态的刚性要求，为

了使偏转后机翼投影面积不因弯度增加而缩减，蒙

皮还要满足起降状态下大变形条件。而且期望蒙

皮在发生弦向拉伸变形时，不引起展向变形。常规

材料的泊松比为正值，零泊松比蜂窝结构材料属于

超材料的一种，是具有人工设计的结构并呈现出天

然材料所不具备的超常物理性质的复合材料。本

文选用手风琴零泊松比蜂窝结构 [25]作为后缘蒙皮，

其具有良好的 X 方向面内延展性和面外承载能力，

如图 7 所示。通过对蜂窝结构参数进行优化设计，

可使其满足刚度和变形的要求。

图 7 中，单个斜梁在 X 方向长 l/2，Y 方向高 hl，

厚度为 tl，斜梁与 X 轴夹角为 θ，在 Y 方向的间隔为

gl，竖梁厚度为 tv l，整个单元结构 Y方向的高度为 lv，

则 lv=（h+g）l，在 Z 方向深度为 bl。其中，h 为斜梁

高度系数，g为斜梁间隔系数，t为斜梁厚度系数，tv为

竖梁相对厚度系数，取 tv=ηt，η为竖梁厚度系数。

通过对单元结构的受力分析，利用卡式定理、

最小余能原理和最小势能原理，得到 X、Y 方向的

等效弹性模量和 X‑Y 平面内的等效剪切模量为

EX

E
= t 3 ( ηt + 1 ) 4h2 + 1

( h + g ) ( 8h2 kνt 2 + 8h2 kt 2 + 4h4 + h2 + t 2 )
（1）

表 1 弯梁距翼根距离

Table 1 Distances between beam and wing root

弯梁编号

1
2
3
4

距翼根距离/mm
500

2 167
3 833
5 500

图 6 内翼段结构有限元网格（隐去上蒙皮）

Fig.6 Finite element mesh of inner wing structure (without 
upper skin)

图 7 零泊松比蜂窝结构参数 [25]

Fig.7 Parameters of honeycomb structure with zero Pois‑
son􀆳s ratio[25]
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EY

E
= ηt

ηt + 1 （2）

GXY

E
= η3 t 3 4h2 + 1

λ
（3）

式中 :k 为单元截面的剪应力形状系数，本文取 k=
1.2[26]。E、ν 分别为蜂窝材料所用原材料的弹性模

量和泊松比。单元结构的泊松比 ν12=0。
由卡氏第二定理，当蜂窝材料受 X 方向拉力为

F 时，斜梁右端在 X 方向位移为

δX = F ( 8h2 kνt 2 + 8h2 kt 2 + 4h4 + h2 + t 2 )
2Eblt 3 4h2 + 1

（4）

因此，斜梁在 X 方向等效应变为

εX = δX

ηt + 1
2 l

=

F ( 8h2 kνt 2 + 8h2 kt 2 + 4h4 + h2 + t 2 )
Ebl 2 t 3 ( ηt + 1 ) 4h2 + 1

（5）

根据斜梁受力，材料的最大正应变为

εmax = σmax

E
= 3Fh

Eb ( tl )2 （6）

由式（5~6），可得材料最大应变与 X 方向等效

应变比值 K 为

K = εmax

εX
= 8h2 kνt 2 + 8h2 kt 2 + 4h4 + h2 + t 2

3ht ( ηt + 1 ) 4h2 + 1
（7）

由此可得到零泊松比蜂窝结构在 X 方向的等

效应变与材料最大应变的关系。

对于本文设计的变体机翼后缘，通过计算，当

比值 K 大于 12.5，能满足气动模块对蒙皮的变形要

求。当蜂窝夹芯原材料为硬铝合金 2A12，上下面

板为硅橡胶材料时，此约束可转化为蜂窝结构 X 向

等效许用应变 εX大于 79 710 微应变。因此，可以将

零泊松比蜂窝材料结构参数优化问题表述为：在满

足后缘蒙皮弦向许用应变的情况下，对蜂窝结构参

数进行优化，使后缘蒙皮的面外承力特性最佳。

优化目标：蜂窝结构 X 向弹性模量 EX最大。

设计变量：蜂窝结构参数 h、g、η、t。

约束条件：蜂窝结构 X 向等效许用应变 εX大于

79 710 微应变。

3. 3　其他结构材料属性

本文根据机翼各部分结构发挥的作用，结合实

际，定义不同的材料属性：机翼的前缘蒙皮、中央蒙

皮采用 T800 碳纤维复合材料；机翼后缘蒙皮采用

柔性蜂窝蒙皮；其余结构均采用硬铝合金 2A12。
复合材料单层材料采用二维正交异性材料。

层合板铺层方式全部采用对称铺层，0°铺层占比

40%，+45°铺层占比 20%，-45°铺层占比 20%，

90°铺层占比 20%。机翼所受载荷一般包括气动

力、重力和油重。边界条件的设置为对翼根、翼尖

的翼盒的中部和弯梁根部进行固定。本文对机翼

巡航时的结构设置“+2.5”和“-1”过载系数两种

工况，安全系数取 1.25，进行静力分析。

3. 4　结构优化问题定义

优化目标：起降状态下，变体机翼后缘结构重

量最小，数学表述为

min{W trailing( X ) }   X ∈ A

设计变量包括：

（1） 后缘上、下蒙皮厚度

后缘蒙皮厚度对机翼重量和蒙皮变形有重要

影响。为了使蒙皮性能发挥到最佳，将上、下蒙皮

按受力变形情况沿弦向分别分为 3 部分，记作 1 区、

2 区和 3 区，如图 8 所示。

假设硅橡胶面板的弹性模量与上一小节零泊

松比蜂窝材料优化后得到的铝合金芯层的等效弹

性模量相同，将两者合并为一种等效材料，此处结

构优化不单独列出面板的相关厚度。按照分区，设

计变量包括：上蒙皮（Up skin）3个厚度，记作 SUi（i=
1~3）；下蒙皮（Low skin）3 个厚度，记作 SLi（i =
1~3）。

（2） 弯梁厚度

弯梁的厚度对弯梁的应力和变形有至关重要

的影响。本文弯梁为变厚度梁，沿弦向分为 7 个部

分，将 7 段弯梁的厚度作为设计变量，记作 Bi（i=
1~7）。

（3） 盘厚度

平面盘结构起着支撑蒙皮的作用，蒙皮通过圆

盘将力传到弯梁上，所以圆盘厚度也是重要的设计

变量。本文将 5 个位置的平面盘分别作为设计变

量，记作 Di（i=1~5）。表 2 列出了 3 种设计变量的

取值范围。除了用于优化的设计变量，还有固定的

设计参数，其单元属性见表 3。上、下蒙皮各设置 5
条桁条，作为 5 个盘的导轨。基于弯梁变厚度的原

因，每条桁条截面和高度也是不同的，表 4 列出了

各桁条的高度。约束条件如表 5 所示。

图 8 后缘上、下蒙皮分区

Fig.8 Partition for upper and lower skin of trailing 
edge
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4 多学科优化结果与分析

4. 1　多学科优化集成平台

变体机翼的结构优化采用 Isight 软件进行集

成和优化。该平台主要包含 3 大模块：翼型气动优

化模块、蜂窝参数优化模块和结构优化模块。气动

优化模块主要完成机翼几何外形的建立和翼型优

化，并生成气动载荷数据；蜂窝参数优化模块主要

生成一组蜂窝结构参数，满足机翼在起降状态下蒙

皮应变要求；结构优化模块主要包含生成机翼结构

模型和有限元模型，完成结构优化。

4. 2　优化结果及分析

（1） 气动优化

Ma=0.8 巡航构型优化方法：修正的可行方向

法。因为初始翼型 RAE 2822 适用于 Ma=0.8 飞

行状态，因此直接用梯度算法寻找局部最优解。优

化结果见表 6，翼型弦长为单位 1。

Ma=0.7 巡航构型优化方法：多岛遗传算法和

修正的可行方向法的组合优化策略。此翼型优化

的初始翼型为标准翼型向下偏转而来，无法保证有

良好的气动性能，所以首先用多岛遗传算法进行全

局搜索，再用梯度算法寻找局部最优解。优化结果

见表 7。

图 9(a，b)分别为 Ma=0.8 和 Ma=0.7 巡航时，

配置 RAE 2822 基准翼型和优化后构型在翼根处

剖面的压力分布对比图。Ma=0.8 气动优化后最

大负压略有减弱；Ma=0.7 时，由于优化目标为升

阻比最大化，因此优化后上下翼面压差有所增加。

当巡航飞行状态改变时，变体机翼可以通过改变外

形获得更好的气动效果。

起降构型优化方法：最优拉丁超立方设计和修

正的可行方向法的组合优化策略。因为此构型偏

转角度较大，所以首先用试验设计方法进行全局搜

表 4 各桁条的高度

Table 4 Height of stringers

桁条

高度/mm
1

60
2

50
3

40
4

30
5

20

表 2 结构优化设计变量取值范围

Table 2 Variable range of structural optimization design

设计变量

SU1~SU3

SL1~ SL3

B1

B2

B3

B4

B5

B6

B7

D1~D5

下限/mm
10
10
31
26
21
16
11
6

2.3
5

上限/mm
30
30
35
30
25
20
15
10
2.7
25

表 3 机翼各结构单元属性

Table 3 Properties of wing structural elements

结构单元区域

前缘和中部上蒙皮厚度/ mm
前缘和中部下蒙皮厚度/ mm
前、后梁缘条截面积/ mm2

前梁腹板厚度/ mm
后梁腹板厚度/ mm

加强翼肋缘条截面积/ mm2

加强翼肋腹板面积/ mm2

普通翼肋缘条截面积/ mm2

普通翼肋腹板面积/ mm2

尖劈弦向和展向厚度/ mm

初始尺寸

8
8

2 000
5

15
100

4
50
2
5

表 5 结构优化约束条件

Table 5 Constraints of structural optimization

飞行状态

起

降

巡

航

性能指标

后缘蒙皮 X 向应变/微应变

后缘上蒙皮局部点 Z 向位移/mm
后缘下蒙皮局部点 Z 向位移/mm

弯梁和盘应力/MPa
机翼后缘 Z 向位移/mm

中央蒙皮 X 向应变/微应变

弯梁和盘应力/MPa

上限

79 968
-145
-143

440
144

4 500
440

表 6 Ma=0.8翼型优化结果

Table 6 Results of airfoil optimization with Ma=0. 8

优化参数

u1

u2

l1

l2

CL/CD

CD

初始值

0.043 7
0.024 4

-0.018 6
-0.003 1

32.69
0.009 65

优化后

0.042 8
0.023 9

-0.018 7
-0.003 1

34.89
0.009 18

取值范围

0.038 7~0.048 7
0.019 4~0.029 4

-0.023 6~-0.013 6
-0.008 1~0.001 9

表 7 Ma=0.7翼型优化结果

Table 7 Results of airfoil optimization with Ma=0. 7

优化参数

u1

u2

l1

l2

Zt

CL/CD

CD

初始值

0.041
0.018

-0.02
-0.008
-0.012

71.52
0.007 53

优化后

0.041 1
0.018 0

-0.020 4
-0.009 5
-0.013 5

74.64
0.007 51

取值范围

0.039~0.043
0.016~0.02

-0.022~-0.018
-0.01~-0.006
-0.014~-0.01
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索，再用梯度算法寻找局部最优解。优化结果

见表 8。

（2） 蜂窝参数优化

零泊松比蜂窝结构参数的优化，采用多岛遗传

算法和修正的可行方向法组合的优化策略。蜂窝

结构设计变量和性能指标优化结果如表 9 所示，h、

g、η、t均为相对于 l的比例系数。

（3） 结构优化

变体机翼结构优化采用全局搜索加局部梯度

下降相结合的组合优化策略。其中，组合优化策略

中的全局优化过程采用多岛遗传算法，子种群数量

为 10，共 10 个岛，进化 10 代；梯度算法采用修正的

可行方向法，最大迭代次数为 40 次。变体机翼结

构设计变量优化结果见表 10。由于气动力的分布

不同，而且盘的直径从前向后逐渐减小，而驱动蒙

皮变形所需的力逐渐增加，导致了平面盘的厚度并

非单调递增或递减。

变体机翼结构性能指标优化结果如表 11 所

示。变体机翼结构优化结果表明，机翼后缘性能指

标均满足约束条件，部分值接近上限，说明材料利

用率比较高。机翼后缘结构重量相比初始设计降

低了 18%，结构重量减轻效果明显。

变体机翼结构优化后受力云图如图 10~15 所

示。从图 10 中可以看出，在起降状态下，由于后缘

下偏角度较大，在自前而后第 5 个盘对应的位置附

近，蒙皮发生的应变较大，最大 X 向应变为 71 850
微应变（≈7.19×10-2应变）。由图 11 所示，后缘上

蒙皮最大变形量为 362 mm，这是在弯梁‑盘驱动下

表 8 起降翼型优化结果

Table 8 Results of airfoil optimization under takeoff and 
landing condition

优化参数

u1

u2

u3

l1

l2

l3

Zt

CL

初始值

0.035
-0.012
-0.048
-0.03

-0.045
-0.065

-0.1
1.798 73

优化后

0.038 1
-0.008 7
-0.043 0
-0.027 4
-0.037 9
-0.062 1
-0.109 1
2.032 65

取值范围

0.03~0.04
-0.017~-0.007
-0.053~-0.043
-0.035~-0.025
-0.05~-0.035
-0.07~-0.06

-0.110~-0.095

表 9 蜂窝结构参数优化结果

Table 9 Optimization results of honeycomb structure 
parameters

参数

设计变量

性能指标

h

g

η

t

EX/MPa
εX/微应变

初始值

0.866
0.5
1

0.1
213

34 623

优化后

2.23
0.1
0.5

0.25
22

79 968

取值范围

0.5~2.5
0.1~1
0.5~2

0.01~0.3

图 9 RAE 2822 基准翼型和优化翼型压力系数对比

Fig.9 Comparison of pressure coefficient between RAE 
2822 reference airfoil and optimized airfoil

表 10 机翼结构设计变量优化结果

Table 10 Optimization results of wing structural design

优化区域

上蒙皮

下蒙皮

弯梁

盘

设计变量

SU1

SU2

SU3

SL1

SL2

SL3

B1

B2

B3

B4

B5

B6

B7

D1

D2

D3

D4

D5

初始值/mm
25
25
25
25
25
25
35
30
25
20
15
10
2.5
20
20
20
20
20

优化后/mm
17.89
20.23
21.59
22.83
10.00
20.10
35.95
29.68
25.93
20.14
15.82

9.19
2.30

10.00
17.07
11.83
16.41
24.36

421



第 53 卷南  京  航  空  航  天  大  学  学  报

的变形，再叠加受气动力载荷影响的变形后的综合

效果；后缘上、下蒙皮局部最大变形点的位移均在

约束范围内，保证了机翼形状不发生严重的凹陷。

图 12 为起降状态时其中一根弯梁和盘的应力云

图，整体受力分布均匀，弯梁根部、尖部和第 4、5 个

盘的应力相对较大。

如图 13~15 所示，在巡航状态下，有弯梁和盘

支撑的地方，蒙皮变形较小，同一弦向站位处位移

呈小幅波动，最大变形值为 143 mm，接近许用变形

值 144 mm；中央蒙皮下部受拉，最大应变 4 270 微

应变发生在该处；盘将蒙皮受到的气动力传至弯

梁，弯梁和盘接触处受到的应力较大，最大应力为

363 MPa，满足约束要求。

5 结　　论

本文采用零泊松比蜂窝结构作为后缘蒙皮，对

变体机翼后缘进行多学科优化设计，得出如下

结论：

（1）设计了一种偏转机构和柔性蜂窝蒙皮组合

表 11 机翼结构性能优化结果

Table 11 Optimization results of wing structure perfor⁃
mance

飞行

状态

起

降

巡

航

性能指标

机翼后缘结构质量/kg
后缘蒙皮 X 向应变/微应变

后缘上蒙皮局部点 Z 向位移/mm
后缘下蒙皮局部点 Z 向位移/mm

弯梁和盘应力/MPa
机翼后缘 Z 向位移/mm

中央蒙皮 X 向应变/微应变

弯梁和盘应力/MPa

初始值

220
73 950
-157
-160

38
143

4 491
381

优化后

180
71 850
-152
-151

35
143

4 270
363

图 10 后缘蒙皮 X 向应变（起降）

Fig.10 Strain in X-direction of trailing edge skin (takeoff 
and landing)

图 11 机翼后缘变形（起降）

Fig.11 Deformation of wing trailing edge (takeoff and 
landing)

图 12 弯梁和盘应力（起降）

Fig.12 Stress of beam and disc (takeoff and landing)

图 13 机翼后缘变形（巡航）

Fig.13 Deformation of wing trailing edge (cruise)

图 14 中央蒙皮 X 向应变（巡航）

Fig.14 Strain in X-direction of central skin (cruise)

图 15 弯梁和盘应力（巡航）

Fig.15 Stress of beam and disc (cruise)
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的机翼后缘，为变体机翼变形方式提供了新思路。

（2）研究了适用于变体机翼后缘设计的多学

科设计与优化方法，搭建了变体机翼后缘多学科设

计与优化平台。

（3）3 种飞行状态下的翼型优化后，气动性能

均得到了有效的提高；优化后的蜂窝结构作为后缘

蒙皮材料，不仅能满足巡航时刚性要求，还能在起

降时满足大变形要求；机翼结构优化后，在性能指

标满足要求的情况下，结构重量减轻了 18%。

变体机翼虽然能提升多种飞行状态的适应性，

但与常规的机翼、襟翼相比，需要额外做功驱动蒙

皮变形，在结构重量方面也需付出相应代价。轻量

化、大驱动力、高速率的驱动机构对变体机翼的实

用至关重要，在设计过程中也需要从气动、重量和

功耗等多方面加以权衡，进行多目标优化设计。
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