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摘　 要：变弯度后缘可以使飞机在整个飞行包线内始终保持最佳的气动性能，从而达到减少飞机燃油

消耗以及空气污染物排放的最终目的，是新一代民用飞机的重要特征和发展方向之一。 为解决大型

飞机变弯度后缘高承载与大变形之间的设计矛盾，提出了一种基于多节转动的变弯度机翼后缘结构

方案，建立了以实现光滑连续变形为目标的多节转动机构参数化优化方法，完成了多节转动变弯度后

缘结构的设计与制备，并搭建地面试验平台对变弯度后缘原理样件的变形功能进行了验证。 结果表

明，通过所提出的多节转动机构优化方法设计得到的变弯度机翼后缘可以实现光滑连续变形，原理样

机实际变形范围为上偏 ３．９°至下偏 １２．５°，与设计目标误差为 １６．７％，为解决大型飞机变弯度结构工程

应用问题提供了设计参考。
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　 　 传统飞行器通常是针对某种特定的飞行状态进

行设计，在该飞行状态下能表现出较好的性能，而在

其他飞行状态下往往气动性能有所下降。 为克服传

统飞行器这种单任务模式的缺点，变体飞行器的概

念受到了广泛关注。 变体飞行器可以根据不同的飞

行任务和飞行环境改变自身形状，以获得实时最佳

的气动性能，已经成为未来先进飞行器的重要特征

和发展方向之一［１⁃３］。
对于飞机而言，机翼是其升力和操纵力的主要

来源，机翼性能的优劣直接影响飞机的飞行性能好

坏。 因此，对变体飞机的研究大部分集中于飞机变

形机翼领域。 其中，通过机翼变弯度设计可以有效

地改变机翼的升阻系数，在缩短起降距离和实现空

中姿态控制等方面具有重要作用。 目前用于操纵机

翼变形的传统舵面如分离式襟副翼，难以适应某些

飞行状态，且其运动过程中不可避免地存在间隙及

翼型连续变化不稳定的问题，这些因素不仅降低了

机翼的气动效率，而且缝隙间尖锐结构与空气的强

烈摩擦会产生较大的噪声［４⁃５］。 相反地，光滑连续

变弯度后缘可以在有效避免上述问题的条件下使飞

机在整个飞行包线内始终保持最佳的气动性能，从
而达到减少飞机燃油消耗和空气污染物排放的最终

目的。 研究表明，对于大中型飞机，变弯度后缘能够

在整个飞行过程中有效提升 ２％机翼气动性能，进
而节省约 ３％燃油消耗，每年可以为短途商业航线

节省约 １ ０００ 万美元［６］。
由于变弯度后缘具有巨大的应用潜力，国内外

对其提出了多种设计理念。 从实现的原理上可以划

分为 ２ 种，一种是基于刚性铰链连接的机械式方案，
另一种是基于材料弹性变形的柔性方案。 近年来以

小型飞机、无人机为应用对象，涌现出了多种柔性变

弯度后缘方案［７⁃１１］，这些结构方案具有轻质、高可靠

性、制造成本较低等优势，但其普遍承载能力有限，
工程适用性较差。 相较而言，针对大型商用飞机变

弯度机翼结构设计的研究较少，这是由于大型飞机

变形结构承载与大变形能力之间的冲突更为严峻，
对结构方案成熟度要求更高。 欧美各国依托多个项

目支持，不断推动大中型商用飞机变弯度后缘相关
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技术发展。 近十年来以德国宇航院（ＤＬＲ）为代表

的先进研究团队通过 ＳＡＲＩＳＴＵ 项目［１２］、洁净天空

计划Ⅰ期及Ⅱ期项目［１３⁃１４］ 研发了多套机械式变弯

度机翼后缘，并完成了地面测试及风洞试验，其研究

结果表明机械式变弯度后缘结构设计及选材较为成

熟，且驱动方式更易于和传统飞机驱动系统相结合，
工程适用性更强，是大型飞机变弯度机翼结构最优

解决方案之一。
国内各高校及研究团队在变弯度机翼相关技术

领域取得了诸多研究成果［１５⁃１７］，但缺乏以提升未来

民用飞机性能为目标的大型飞机变弯度结构设计、
分析及验证等相关技术突破。 因此，本文针对某远

程公务机机翼，采用机械式设计方案，提出一种基于

多节转动机构的变弯度机翼后缘结构，以实现后缘

上偏 ２°到下偏 １５°范围内的连续光滑变形。 同时，
开展多节转动变弯度后缘结构优化设计与样机研

制，最后通过全尺寸原理样件对其变形功能进行了

地面试验验证。

１　 多节转动变弯度后缘总体方案

一般商用飞机飞行任务较为标准，但随着燃油

消耗导致质量改变（质量降低约 ２５％），使机翼实时

最优外形不断发生变化，与初始机翼外形相差较大。
如图 １ 所示，本文以中国航空研究院（ＣＡＥ）喷气式

远程公务机为应用对象［１８］，采用光滑无缝的变弯度

后缘，对该飞机传统的机翼后缘舵面进行改进，从而

使后缘在飞行过程中实时改变形状，以期在整个飞

行包线内获得较高的升阻比，提高飞机燃油效率。

图 １　 参考 ＣＡＥ⁃ＡＶＭ 飞机模型

为了验证大型飞机变弯度后缘结构的可实现

性，考虑降低三维机翼结构的复杂度，以机翼等直段

作为研究对象。 如图 ２ 所示，选取距离机身 ３０％展

长处的机翼剖面 ７０％弦长后为变弯度后缘结构设

计区域。 设计输入参考文献［１９］，为了提升巡航状

态下的机翼气动性能，同时兼顾起降状态时后缘大

角度偏转需求，由 ＣＦＤ 分析得到的变弯度后缘所需

偏转范围，即上偏 ２°至下偏 １５°。

图 ２　 变弯度后缘初始形状及目标形状示意图

参考初始翼型及目标变形，采用一种基于多节

转动机构的可变形结构对原本具有承载能力的传统

机翼后缘翼肋进行改造，使其同时可以作为驱动装

置实现向上或向下偏转，即将结构承载能力和变形

驱动能力集成起来，形成变弯度翼肋结构。 通过在

机翼后缘沿展向布置多个变弯度翼肋，当翼肋被驱

动时后缘整体上偏或下偏；而当驱动机构锁死，则每

个变弯度翼肋均不发生变形，后缘在气动载荷作用

下保持稳定状态。

２　 多节转动翼肋优化设计方法

参考图 ２ 所示的初始翼型及目标翼型，考虑简

单有效的机构实现形式，采用由多个转动块铰接而

成的多节转动翼肋作为变形执行机构，如图 ３ 所示。
该变弯度翼肋可通过转动块之间相对转动，在保持

机翼厚度分布不变的条件下使机翼后缘变形至不同

的目标形状。 为降低驱动机构的复杂程度，多节转

动翼肋是由 ３ 个转动块构成的单自由度系统，即如

果限制了某个转动块运动，则翼肋不会产生变形；反
之如果驱动任意一个活动块，则其余部分随动。

图 ３　 多节转动翼肋结构示意图

图 ３ 中 Ａ，Ｂ，Ｃ ３ 个铰点均位于机翼弦线上（分

·３４９·
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别为 ７０％，８０％，９０％弦长处），变弯度翼肋与机翼固

定部分通过铰点 Ａ相连，块Ｂ０ 与非相邻块Ｂ２ 通过连

杆 Ｌ１ 相连，块 Ｂ１ 与块 Ｂ３ 通过连杆 Ｌ２ 相连。 对于该

单自由度机构，当连杆 Ｌ１，Ｌ２ 与被连接块的铰接位

置确定后，机构运动规律被唯一确定。 因此，为了使

变弯度翼肋能够实现目标变形，需要对连杆铰接位

置进行优化设计。 如图 ４ 所示，以位于中弦线上的

铰点坐标（铰点 Ａ，Ｂ，Ｃ位置） 作为初始参量，对多节

转动翼肋建立机构学等效模型并进行运动规律

分析。

图 ４　 多节转动翼肋等效模型

首先，对四连杆 ＡＤＢＦ 进行运动学分析。 设 Ａ
点坐标为（ｘａ，ｙａ），Ｄ 点坐标（ｘｄ，ｙｄ），Ｆ 点坐标（ｘｆ，
ｙｆ），Ｂ 点坐标（ｘｂ，ｙｂ），其中坐标轴 ｘ１ 和 ｘ２ 的夹角为

θ１（逆时针取正），ＡＤ 长度为 ＬＡＤ（沿 ｘ２ 轴正方向为

正）。
依据旋转矩阵法，将 ｘ１ｙ１ 坐标下 Ａ 点的坐标转

换到 ｘ２ｙ２ 坐标系下，则得到旋转矩阵 Ｋ１２

Ｋ１２ ＝
ｃｏｓθ１ － ｓｉｎθ１ ＬＡＤ
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　 　 同理可以得到以下旋转矩阵

Ｋ２３ ＝
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　 　 由以上坐标变换回到 ｘ１ｙ１ 坐标下时，Ａ 点的坐

标应保持不变，则有
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　 　 即得到

Ｋ４１Ｋ３４Ｋ２３Ｋ１２ ＝ Ｅ （７）
　 　 将 （７） 式展开后得到 （８） 式，同理对四连杆

ＥＢＧＣ 进行运动学分析，可得到（９）式。
θ１ ＋ θ２ ＋ θ３ ＋ θ４ ＝ ０
（ＬＡＤｃｏｓ（θ２ ＋ θ３） － ＬＦＤｃｏｓθ３ ＋ ＬＦＢ）ｃｏｓθ４ － ｓｉｎθ４（ＬＡＤｓｉｎ（θ２ ＋ θ３） － ＬＦＤｓｉｎθ３） ＋ ＬＡＢ ＝ ０ （８）
ｓｉｎθ４（ｃｏｓθ３（ＬＡＤｃｏｓθ２ － ＬＦＤ） － ｓｉｎθ３ｓｉｎθ２ＬＡＤ ＋ ＬＦＢ） ＋ ｃｏｓθ４（ｓｉｎθ３（ＬＡＤｃｏｓθ２ － ＬＦＤ） ＋ ｃｏｓθ３ｓｉｎθ２ＬＡＤ） ＝ ０
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θ５ ＋ θ６ ＋ θ７ ＋ θ８ ＝ ０
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　 　 由于 Ｂ，Ｅ，Ｆ 三点均在 Ｂ１ 块，故机构运动过程

中，ＢＥ 转角和 ＢＦ 转角相同，即为

Δθ４ ＝ Δθ５ （１０）
　 　 通过（８） ～ （１０）式可建立多节转动机构运动学

等效模型。 当模型中点 Ｄ，Ｅ，Ｆ，Ｇ 的坐标确定后，可
以唯一描述多节转动翼肋运动轨迹。

基于多节转动翼肋运动学等效模型， 借助

Ｍａｔｌａｂ中遗传算法优化模块求解各连杆铰点位置坐

标，计算流程如图 ５ 所示。 首先，依据初始翼型确定

已知铰点坐标及未知铰点坐标取值范围，假设筛选

出一组 Ｄ，Ｅ，Ｆ，Ｇ 坐标参数，则多节转动机构运动学

模型已知，当 Ｂ１ 块（模型中 ＡＢ 杆）转动较小的角度

（程 序 中 默 认 每 次 迭 代 改 变 ０． ０１°）， 借 助

Ｍａｔｌａｂｆｓｏｌｖｅ 函数求解机构运动学模型，即可获得转

动后模型中各铰点的新坐标。 再次以此为初值，通
过不断迭代直至偏转目标角度。

·４４９·
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图 ５　 多节转动机构优化设计算法流程图

同时，该优化算法将提高后缘变形光滑连续程

度作为优化目标，在迭代过程中通过求解活动块之

间相对转角，以平均值最小作为筛选最优铰点位置

的目标函数，从而在全局范围内搜索得到连杆铰接

位置最优解，优化得到的多节转动翼肋模型及其变

形结果如图 ６ 所示。

图 ６　 多节转动机构等效模型及变形结果

图 ６ａ） ～６ｂ）分别为多节转动机构向下及向上

变形结果，其中红色线条表示机构的初始状态，蓝色

线条表示机构变形后状态。 从图中可以看出，通过

本文建立的多节转动机构优化算法，计算得到的机

构等效模型可实现目标偏转，且多个转动块相对转

角较为平均，变形效果光滑连续。

３　 变弯度后缘结构设计与分析

３．１　 多节转动变弯度后缘结构设计

首先，根据多节转动翼肋等效模型优化设计结

果和图 ２ 所示后缘设计区域，在 ＣＡＴＩＡ 中进行变弯

度机翼后缘结构设计。 考虑机构运动中可能存在的

干涉问题，通过 ＣＡＴＩＡ ＤＭＵ 进行机构运动学仿真，
以校核变弯度翼肋机械设计结果。 仿真结果如图 ７
所示，在不考虑摩擦等因素影响下，多节转动翼肋可

以实现目标变形，且后缘外形光滑连续，变形过程中

未出现卡滞等现象。

图 ７　 多节转动翼肋运动学仿真结果

依据变形翼肋设计结果及运动轨迹，采用基于

齿轮导杆的驱动机构，与旋转电机组合构成简单高

效的变形驱动系统，如图 ８ 所示。 该驱动系统由旋

转电机、盘式齿轮、丝杠及驱动块等部分组成。 通过

盘式齿轮和丝杠，将电机输出的旋转力矩转化为直

线驱动力，驱动槽口中的驱动块上下运动，从而带动

与变形翼肋相连的驱动杆运动，使电机驱动力传递

至多节转动翼肋上，进而使其在承受外部载荷的同

时由初始状态偏转至目标形状。 该系统中丝杠和驱

动块构成的驱动机构具有自锁功能，因此能够使变

弯度翼肋锁定在任意位置，同时盘式齿轮除传递驱

动力，还具有减速作用。

·５４９·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４１ 卷

图 ８　 基于齿轮导杆的驱动系统

结合多节转动翼肋及驱动系统设计方案，建立

弦向全尺寸变弯度后缘原理样件模型，如图 ９ 所示。
其中，翼肋采用薄壳结构设计并增加开孔，以在保证

机构完整性的同时达到减重的目的。 为增加变弯度

后缘结构刚度，在多节转动翼肋间布置 Ｔ 型界面加

强桁条，接头与两侧翼肋固接。 此外，各个翼肋配备

可独立控制的驱动系统，分别布置在多节转动翼肋

附近，驱动电机通过支座固定在非转动块上。 对变

弯度后缘而言，分布式控制的最大优势是既可以实

现后缘同步变形，也可以通过翼肋差动变形实现机

翼沿展向扭转，使机翼具备载荷控制潜力。

图 ９　 多节转动变弯度后缘原理样件 ＣＡＴＩＡ 模型

３．２　 变形能力和驱动力分析

为了分析结构在承载下的变形能力和驱动力，
建立了图 １０ 所示的多节转动变弯度后缘仿真模型。
在模型中蒙皮采用橡胶和铝合金的组合方案［２０］，以
实现变形过程和施加气动载荷。 翼肋及桁条结构材

料为典型的 ２０２４ 铝合金，采用壳单元模拟。 连接杆

图 １０　 多节转动变弯度后缘结构仿真模型

及驱动杆为 ４５＃钢，采用梁单元模拟。 在模型左侧

和驱动杆左端施加固定约束。 利用 ＣＦＤ 计算获得

飞机起降（＋１５°）及巡航阶段（ －２°，０°，＋５°）典型载

荷工况的气动载荷，在上下蒙皮施加法向压强进行

模拟。
图 １１ 为不同工况下变弯度后缘结构的变形与

目标外形的对比结果。 从图中可以看出，受气动载

荷影响，模拟获得的变形情况和目标变形存在一定

误差。 但是误差较小，最大误差在 ０°巡航状态，仅
约 １．０６°。

图 １１　 承载条件下变弯度后缘变形仿真结果

为了对电机驱动力进行分析，首先提取驱动杆

左侧的支反力，利用（１１）式中滚珠丝杠力矩计算公

式［２１］，得到图 ８ 中丝杠的扭矩 Ｔ１。 然后根据（１２）
式中盘式齿轮力矩传递规律，估算得到不同工况下

所需提供的驱动力矩 Ｔ２，如表 １ 所示。

Ｔ１ ＝ ＦＬ
２πｎ

（１１）

Ｔ１Ｎ１ ＝ Ｔ２Ｎ２ （１２）
式中： Ｆ和 Ｌ分别为支反力和丝杠导程（螺距），该丝

杠导程为 ２．５ ｍｍ；ｎ 为丝杠的效率， 此处取值为

０．９４；Ｎ１ 和 Ｎ２ 分别为垂直与水平伞齿轮的齿轮数，
Ｎ１ 为 ４２，Ｎ２ 为 ２１。

表 １ 为单个电机的输出力矩，可以看出，后缘下

偏时驱动力矩大于上偏状态，且当后缘处于下偏 ５°
巡航 工 况 时， 电 机 所 需 提 供 的 力 矩 最 大， 约

为３．２ Ｎｍ。
表 １　 不同工况下的电机驱动力

工况 ０° －２° ５° １５°
驱动力 ／ （Ｎ·ｍ） ０．７５１ ０．６９５ ３．１９１ １．５５３

·６４９·
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　 　 此外，进一步分析不同承载工况下变弯度后缘

的应力分布情况。 各工况下结构的应力分布规律相

似，而在 ５°巡航时应力值最大。
表 ２ 给出了该状态下各典型部件的应力分布和

最大应力值。 可以看出，在各转动块之间、桁条与转

动块之间的连接区域应力较为集中，且在翼肋和肋

条上的最大应力值高于驱动机构。 同时，各部件最

大应力值明显小于典型铝合金和 ４５＃钢的屈服强度

（约 ３２０ ＭＰａ 和 ３５５ ＭＰａ）。 上述结果表明，该变弯

度后缘结构在承受气动载荷过程中材料未发生破

坏，保证了结构在变形过程中的安全性。
表 ２　 巡航工况下（＋５°）下典型部件的应力分布

部件 应力分布 最大应力值 ／ ＭＰａ

翼肋 １９５．８

桁条 １８５．１

驱动机构 ６３．９

４　 试验验证

通过 ３Ｄ 打印制备变弯度后缘缩比样件，材料

为聚酰胺树脂。 利用一对永磁同步伺服电机对其进

行变形驱动，同时采用非接触式光学三维测量系统

对实际偏转角度进行测量，如图 １２ 所示。 从图中可

以看出，缩比模型可实现－５．３７° ～ １５．０９°的变形，满
足设计目标（误差小于 １％），验证了本文设计方法

的有效性。

图 １２　 多节转动变弯度后缘缩比样件变形功能试验

随后建立了全尺寸（弦向）变弯度后缘样机地

面功能演示平台，如图 １３ 所示。 该验证平台包括全

尺寸多节转动变弯度后缘结构、驱动控制系统以及

试验夹具。 后缘结构中变形翼肋及加强桁条部分材

料为铝合金，连接件及驱动机构材料为结构钢。 控

制系统采用开环控制，通过 ＰＬＣ 编程建立旋转电机

输出转角和后缘偏转角度之间的驱动关系，并形成

人机友好的触屏控制界面，集成于控制箱内。

图 １３　 多节转动变弯度后缘演示验证平台

图 １４ 为全尺寸样件的变形结果，该样机实际可

实现上偏 ３．９°至下偏 １２．５°光滑连续变形。 变形能

力与设计目标存在一定误差，下偏时误差为１６．７％，
主要是由机械加工及装配误差引起的运动间隙，以
及该样件配置的电机输出力矩有限所致。 但相较于

已发表的文献［２２］中实现的变形能力（最大下偏角

度为 ５°），本文的样件变形能力已有明显提高。

图 １４　 全尺寸多节转动变弯度后缘样机功能试验

５　 结　 论

本文从变弯度机翼后缘概念设计出发，建立了

·７４９·
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基于多节转动机构的变弯度后缘结构及驱动系统设

计方案，并通过地面演示验证平台对多节转动变弯

度后缘原理样件变形功能进行了初步验证。 具体结

论为：
１） 本文建立的多节转动翼肋参数化优化设计

方法，可以根据参考翼型及后缘目标偏转角度，给出

能够较好实现光滑连续变形的多节转动机构解决

方案。

２） 仿真结果表明典型承载条件下结构变形与

目标变形最大误差约 １．０６°，下偏时电机驱动力高于

上偏状态，且在下偏 ５°时所需驱动力最大。
３） 通过地面变形功能试验说明多节转动变弯

度后缘原理样机可实现上偏 ３．９°至下偏 １２．５°连续

光滑变形，该方案为大型飞机变弯度后缘结构设计

提供了参考。
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