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可调负泊松比蜂窝结构在变面积机翼上的应用

胡启华1,聂　 瑞2,张　 超1,裘进浩1,张宇鹏3,季宏丽1
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航空工程学院,四川 广汉 618307; 3. 中国航天科工飞航技术研究院,北京 100074 )

摘　 要: 为提高变面积机翼的性能,实现光滑柔性的无缝变形,提出了一种新型的基于负泊松比蜂窝结构的变面积机翼设计。
首先,通过将负泊松比蜂窝结构单元运用到变面积机翼的设计中,利用负泊松比单元的拉胀特性,可以使机翼结构在发生展

向变形的同时,发生弦向上的变形,由此实现更大的面积变化。 然后,为实现对变面积机翼结构的变形轮廓控制,设计了一种

新型的局部负泊松比可调的蜂窝结构单元,通过有限元仿真对其相对弹性模量和泊松比的调控规律进行了分析。 最后,通过

对机翼结构中的蜂窝结构单元参数优化设计,验证了其对变面积机翼结构的变形轮廓控制能力。 研究结果表明,当机翼结构

沿展长方向变形量为 10. 0%时,变面积机翼实现了 23. 9%的面积变化,且机翼结构变形后轮廓与目标轮廓吻合较好,形状误

差仅为 1. 09% 。 同时机翼结构具有良好的承载性能,对于使用 7075 铝合金材料的变面积机翼结构,在承受 15 kPa 的气动载

荷时,最大面外位移为 0. 645 mm。 初步验证了基于负泊松比蜂窝结构的变面积机翼设计的可行性,为变面积机翼结构的设计

提供了一种新思路。
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Application of adjustable negative Poisson’s ratio
honeycomb structure on variable-area wing
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Abstract: To improve the performance of variable area wing and realize smooth and flexible deformation, a new
variable area wing design based on negative Poisson’s ratio honeycomb structure is proposed. Firstly, the negative
Poisson’s ratio honeycomb structure element is applied to the design of variable area wing. By using the auxetic
characteristics of the negative Poisson’s ratio element, the wing structure undergoes both span direction and chord
direction deformation, so as to achieve greater area change. Then, in order to realize the deformation control of
variable area wing structure, a new type of honeycomb structure unit with local negative Poisson’s ratio adjustable
is designed. The control rules for its relative elastic modulus and Poisson’ s ratio are analyzed by finite element
simulation. Finally, by optimizing the parameters of the honeycomb structure unit in the wing structure, the
deformation control ability of honeycomb structure unit is validated. The results show that when the deformation of
the wing structure along the span direction is 10. 0% , the variable-area wing achieves a 23. 9% area change.
Furthermore, the deformed contour of the wing structure matches the target contour well, with a shape error of only
1. 09% . The wing structure also exhibits good bearing performance. For a variable area wing structure made of
7075 aluminum alloy, the maximum out-of plane-displacement is 0. 645 mm under the aerodynamic load of 15 kPa.
The feasibility of variable area wing design based on negative Poisson’ s ratio honeycomb structure is preliminarily
validated, which provides a new idea for the design of variable area wing structures.
Keywords: anti-chiral honeycomb structure; morphing aircraft; auxetic structure; deformation control; adjustable
negative Poisson’s ratio
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　 　 固定翼飞行器面对飞行过程中的各种情况,难
以一直保持其气动外形为飞行过程中的最优解。 在

飞行过程中如果能够实现飞机机翼的面积变化,将
会给飞机的气动效益带来显著的提升[1 - 3]。 早期的

变体飞行器设计,主要采用伸缩翼、折叠翼、变后掠

翼等基于机械结构的变形方式,但是机械驱动机构

会占用大量的空间和质量,并且会导致在固定翼段

和变形段的连接处出现气动台阶,影响气动性

能[4]。 因此自上世纪八十年代以来,人们就对光滑

无缝隙的柔性变体机翼进行了大量研究。
蜂窝结构作为一种周期性结构,具有优秀的面

外承载能力和轻质的特性[5],因此蜂窝结构在变体

飞行器上的应用,也成为了研究热点。 Vocke 等[6]

采用零泊松比蜂窝结构作支撑芯子,设计了可变展

长机翼,其可在弦长不变的情况下,实现展长方向上

的大变形。 陈以金[7] 对反手性四韧带蜂窝结构的

弹性模量、剪切模量和负泊松比等力学性能进行了

分析,论证了其作为变体机翼结构蒙皮骨架的可行

性。 Airoldi 等[8 - 9]提出一种基于六韧带手性蜂窝结

构的变弯度机翼,研究发现具有负泊松比的手性六

韧带蜂窝结构对于机翼的弯度变化具有更好的协调

效果。 黄健[10]对于零泊松比结构进行了拓扑优化,
并与气动纤维驱动器相组合,形成了一种新的变弯

度机翼结构设计。 Dayyani 等[11 - 12]提出了具有双向

零泊松比的鱼胞结构,并且对于鱼胞结构的节点位

置使用遗传算法进行了优化,设计了变弯度机翼。
上述研究将蜂窝结构用作翼肋的支撑结构或者机翼

的蒙皮结构,可以解决柔性变体飞行器在变形和承载

上的内在矛盾。 在蜂窝结构的设计上,大多采用了整

体调节单元结构参数的设计方法,对采用局部单元结

构参数可调的蜂窝结构实现变形控制的研究较少。
本文提出了一种使用负泊松比蜂窝结构的变面

积机翼设计方案。 使用负泊松比蜂窝结构作变面积

机翼结构的骨架,可以利用负泊松比材料的拉胀特

性[13],实现更大的面积变化。 同时提出了一种新型

可调负泊松比蜂窝结构,通过对机翼结构各部分单

元负泊松比值的调节,实现了对变面积机翼形状的

精确控制。

1　 可调负泊松比超材料结构单元的设计

反手性四韧带( anti-tetrachiral)蜂窝结构,是一

种典型的负泊松比结构。 当该结构单元在承受拉伸

载荷时,会导致与中心圆相切的韧带,绕结构中心发

生旋转,在垂直于拉伸方向上结构将会出现膨胀,这
是结构负泊松比出现的原因[14 - 16]。 为实现蜂窝结

构单元的弹性模量和负泊松比的可调节,本文提出

了一种反手性四圆弧韧带蜂窝结构。
图 1(a)为反手性四韧带蜂窝结构单元,反手性

四韧带蜂窝结构由一个中心圆环和与之相切的 4 条

直线韧带组成。 图 1(b)为反手性四圆弧韧带蜂窝

结构单元,该结构将反手性四带蜂窝结构的直线韧

带用圆弧韧带取代,圆弧韧带的圆心位于结构的边

界线上,并且圆弧韧带和与结构中心距离为 d 的参

考线以及中心圆同时相切。 参考线与结构中心的距

离 d 应该大于中心圆的半径 r,当距离 d 与 r 相等时

圆弧韧带将重新退化为直线韧带。

图 1　 蜂窝单元结构

Fig. 1　 Honeycomb unit structure diagram

图2(a)为蜂窝结构单元的结构参数图,图2(b)为
4 个蜂窝结构单元组成的一个蜂窝结构胞元的结构

参数图,反手性蜂窝结构的胞元可以进行阵列操作。
该蜂窝结构具有 8 个可调参数,分别为单元长度 L、
单元宽度 W、水平方向韧带切线距离 d1、水平方向

韧带厚度 t1、垂直方向韧带切线距离 d2、垂直方向韧

带厚度 t2,基准圆半径 r,基准圆内径 r1。 在单元尺

寸、壁厚确定时,可以通过调整参数 d1、d2、r 改变结

构的弹性模量、泊松比。
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图 2　 新型蜂窝结构单元结构参数

Fig. 2　 Structural parameters of new honeycomb structure unit

2　 反手性四圆弧韧带蜂窝结构单元力

学性能分析

　 　 为研究新型蜂窝结构单元的力学性能与结构参

数之间的关系,运用 ABAQUS 软件对其力学性能进

行有限元分析。 有限元模型选取 4 × 6 个反手性蜂

窝结构的胞元,组成一个蜂窝结构平板,平板的厚度

设置为 1 mm,如图 3 所示。 对于蜂窝结构单元设置

如下参数:单元长度 L 为 20 mm、单元宽度 W 为

20 mm、单元壁厚 t1、t2为 1 mm、基准圆壁厚 r - r1 为

1 mm。 有限元仿真中设置蜂窝结构的材料为尼龙

材料,弹性模量 Es为 1 700 MPa, 泊松比 υs为 0. 42,
网格大小为 0. 5 mm, 仿真设置的单元类型为

C3D8R。

图 3　 反手性四圆弧韧带蜂窝结构有限元模型

Fig. 3 　 Finite element model for anti-tetrachiral circular
ligament honeycomb structure

对于 A 边界,设置 x 方向位移为 0,y 方向为自

由边界,在 B 边界施加沿 x 方向上的位移载荷 ux,y
方向为自由边界。 模型中,结构在 x 方向上初始长

度为 l,则结构整体在 x 方向上的等效应变 ε- x 为

ε- x =
ux

l (1)

蜂窝结构沿 x 方向的等效应力 σ- x为

σ- x = σ- xx - υs(σ
-
yy + σ- zz) (2)

式中 υs为基体材料的泊松比,运用有限元均匀化方

法对蜂窝结构平板进行分析,蜂窝结构沿 i( i = x、
i = y、i = z)方向的平均应力为

σ- ii = 1
V∭σii(x,y,z)dV (3)

等效弹性模量 Ex为

Ex =
σ- x

ε- x

(4)

式中: σx为 x 方向上的等效应变,由施加的位移载

荷所确定。
相应的,相对弹性模量为 Ex / Es。 结构的泊松比为

υxy = -
ε- y

ε- x

(5)

其中

ε- y =
Δy - Δy0

Δy0

式中:ε- x 为等效应变,设置为 1% ;εy 为横向应变;
Δy 为图 3 中参考点 C 和 D 之间变形后的距离;Δy0

为 C 和 D 两点的初始距离。 C、D 两点为蜂窝结构

单元空心圆环最外侧参考点,位于蜂窝结构沿 x 轴

方向的 1 / 4 处。 蜂窝结构板的横向变形沿 x 轴方向

上存在一定差异,在 1 / 2 处横向变形最大,两端横向

变形较小。 选取 1 / 4 处的 C、D 两点处作为横向变形

的参考点,可以较好地反映整体的横向变形。
根据上述定义,研究水平方向韧带切线距离

d1、垂直方向韧带切线距离 d2、基准圆半径 r、对于

结构泊松比 υxy和 x 方向相对弹性模量 Ex / Es的影

响。 由此可以得到结构 x 方向弹性模量 Ex和蜂窝

结构参数 d1,d2,r 之间的关系,如图 4 所示。
结果表明当 r = 4 mm 时,d1 的改变对于结构的

相对弹性模量 Ex / Es有着较大的影响,Ex / Es会随着

d1 的增加而减小。 例如 d2 为6. 5 mm 时,d1 从4. 5 mm
变化到 9. 5 mm,Ex / Es则由 7. 82 × 10 -4减小为 1. 63 ×
10 -4,减小了 79. 1% 。 d2 的改变对于结构的 Ex / Es

影响较小,Ex / Es会随着 d2 的增加而减小。 例如 d1
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为 6. 5 mm 时,d2 从 4. 5 mm 变化到 9. 5 mm,Ex / Es

则由 3. 95 ×10 -4减小为 3. 34 × 10 -4,减小了 15. 4%。
r 的改变对于结构的 Ex改变影响较小,当 d1 =6. 5 mm、
d2 = 6. 5 mm 时,r 从 2 mm 变化到 6 mm,Ex / Es仅仅

减少了 3. 87% 。

图 4　 结构参数与相对弹性模量关系

Fig. 4　 Relationship between structural parameters and relative
elastic modulus

泊松比值 υxy和蜂窝结构参数 d1,d2,r 之间的关

系,如图 5 所示。
结果表明当 r = 4 mm 时,d1和 d2的改变都会影

响对结构的泊松比 υxy产生影响。 例如 d2为 6. 5 mm
时,d1从 4. 5 mm 变化到 9. 5 mm,υxy则从 - 1. 57 变

化到 - 0. 76,减少了 51. 5% 。 d1为 6. 5mm 时,d2从

4. 5 mm 变化到 9. 5 mm,υxy则从 -0. 82 变化到 -1. 55,
增加了 89. 0% 。 可以发现,d1的增加会减小结构的

负泊松比值,d2 的增加会增加结构的负泊松比值。
结构的基准圆半径 r 对负泊松比值存在一定影响,
当 d1 = 6. 5 mm、d2 = 6. 5 mm 时,r 从 2 mm 变化到

6 mm,υxy从 - 1. 44 变化到 - 1. 64,增加了 13. 8% 。

图 5　 结构参数与泊松比关系

Fig. 5　 Relationship between structural parameters and Poisson’s
ratio

3　 变面积机翼的负泊松比分布与形状
控制

3. 1　 变面积机翼的总体设计

将负泊松比蜂窝结构单元运用到变面积机翼的

设计中,可以在机翼结构发生展向变形时,利用负泊

松比效应,让弦向同时发生变形,使机翼结构实现更

大的面积变化。 同时为了使得机翼结构在弦长方向

的变形可控,能与变形的目标轮廓相吻合,需要一种

局部参数可调的负泊松比蜂窝结构单元,通过调节

局部结构参数的方式实现对机翼结构的变形控制。
为研究反手性四圆弧韧带蜂窝结构单元在变面

积机翼设计中的应用,验证该蜂窝结构通过调节局

部结构参数实现变形控制的能力。 设计了一种变面

积机翼结构,机翼结构变形的初始轮廓和目标轮廓如

图 6(a)所示,机翼结构由变面积梯形翼部分和平直

翼部分组成。 平直翼部分不发生变形,变面积梯形翼

部分可以通过变形为一个大梯形翼,实现机翼面积的

增加,同时保持整个机翼结构气动外形的光滑柔顺。
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3. 2　 变面积梯形翼的结构设计

变面积机翼结构如图 6(b)所示,其中翼根处弦

长为 L1 = 350 mm,总体展长为 L2 = 320 mm,梯形部

分的展长为 L3 = 160 mm,上、下翼面的蜂窝结构厚

度为 10 mm,机翼结构梢根比为 w。 机翼结构梢根

比不同,完成目标变形所需要的弦向位移就不同。
为充分研究局部参数可调蜂窝结构对变面积机翼变

形的控制能力,对梢根比 w 为 0. 7、0. 6、0. 5、0. 4 的

变面积机翼设计都进行研究。 为增加机翼结构的承

载能力,且不影响机翼结构的变形能力,在若干单元

的中心圆环处添加圆柱支撑结构。
变面积机翼结构骨架由蜂窝结构单元组成。 对

于组成变面积机翼的蜂窝结构单元,需要通过改变

沿展长方向上的负泊松比值分布来实现对变面积机

翼的变形控制。 考虑蜂窝结构胞元之间的连接关

系,对于同一列的蜂窝结构胞元,d2 和 t2 应相同,对
于同一行的蜂窝结构胞元,d1 和 t1 应相同。 因此可

以通过调节沿展长方向分布的每一列胞元的 d2 和 r
来实现对局部负泊比值的控制。 同时因为蜂窝结构

的连接关系,d1 和 t1,t2 等结构参数在整个结构中保

持不变。 另外为保证整个机翼结构变形前后在边界

上的连续性,在上下边界处分别增加一排边缘单元,
边缘单元的结构参数 r 也保持不变。

变面积机翼结构由 8 × 8 个蜂窝结构胞元及边

缘单元组成,为使蜂窝结构排布与变形前的机翼结

构相同,且保证单元排布的连续性,对蜂窝结构单

元的 y 方向坐标进行放缩变换,放缩前后的形状如

图 7(b)所示。

图 6　 机翼结构示意

Fig. 6　 Schematic diagram of wing structure

图 7　 结构参数分布示意

Fig. 7　 Schematic diagram of structural parameter distribution
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　 　 以机翼结构左下方为零点,缩放变换后的 y 方

向坐标 y- 如下:

y- =
(y -

L1

2 )(1 - x
L3

+ wx
L3

) +
L1

2 ,x < L3

(y -
L1

2 )w +
L1

2 ,x ≥ L3

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(6)
3. 3　 变面积机翼的参数优化设计

为研究机翼结构的外形变化,将边缘单元空心

圆环最外侧点取为参考点,在机翼边缘共选取 32 个

参考点,通过有限元分析计算参考点变形后的坐标

为 xi、yi。 根据 xi计算变形目标的 y 轴坐标值为 Yi,
根据下式,定义变形后的机翼轮廓与目标轮廓的形

状误差 K,其中 n 为参考点个数。

K =
∑

n

i = 1
yi - Yi

( )2

n L1

2( )
2 (7)

同时定义机翼结构的面积变化率为 b,表示机

翼面积的增加量。

b = A
A0

- 1 (8)

式中:A 为机翼变形后的面积,A0 为机翼变形前的

面积。
优化设计的目标是让变形后的机翼轮廓接近目

标轮廓,减小形状误差 K。 变面积机翼,沿展长方向

共有 8 列蜂窝结构单元,因此结构的主要可调参数

为 {d1
2,d2

2,…,d8
2} 和 { r1,r2,…,r8} 。 根据结构单

元的仿真分析可知,d2 的增加会提高结构的负泊松

比值,r 的增加也会提高结构的负泊松比值,而负泊

松比值的大小将直接影响到结构的 y 方向位移。 因

此根据结构 y 方向位移后坐标 yi与目标坐标 Yi 之

间的差值来调整 d2 和 r,是实现机翼结构变形控制

的有效方法。
本文优化设计运用 CATIA 软件对于单元结构

进行参数化建模,使用 ABAQUS 软件划分网格完成

后,对网格单元的节点坐标进行修改,完成对模型的

放缩。 之后进行结构的变形仿真,在后处理中将参

考点的位移值与变形前的坐标值相加,得到变形后

的坐标值。
优化算法的步骤如图 8 所示。 先对初始结构参

数建立机翼结构模型,并进行有限元分析,得到形状

误差 K 和 yi - Yi 序列,判断形状误差 K 是否小于目

标值 K0,如果 K 过大,则对 d2 进行修正,其中 α 为

修正系数,可以决定参数优化的步长。 之后判断 d2

是否在允许的范围内,当 d2 超出范围后,会将参数

的上限或者下限赋值给 d2,之后进行对 r 的优化。
直到 K < K0,或迭代次数超出最大迭代次数。

将机翼结构在展长方向的变形量设置为 10. 0%,
修正系数 α 设置为 0. 04,目标值 K0 为 0. 5% ,最大

迭代次数设置为 40 次,为实现机翼结构的较大变

形,令 d1 = 8. 5 mm。 因为蜂窝结构在放缩后,沿展

长方向的韧带壁厚会变薄,为了使放缩后的结构壁

厚满足加工工艺的最小壁厚需求,令壁厚 t1 =2. 0 mm、
t2 =1. 2 mm、r - r1 =1. 2 mm。 将结构参数 {d1

2,d2
2,…,

d8
2} 的初始值均设置为 6. 5 mm, { r1,r2,…,r8} 的初

始值均设置为 4 mm,分别研究梢根比 w 为 0. 7,
0. 6,0. 5,0. 4 时的蜂窝结构变面积机翼的单元结构

参数优化。

图 8　 变面积机翼结构参数优化算法流程

Fig. 8　 Flow chart of variable area wing structure parameter optimization algorithm
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　 　 图 9 表示结构的形状误差 K 和面积变化率 b 与

迭代次数的关系,图 10 表示不同 w 下不同迭代次数

时参考点位置。 当 w≤0. 5 时,机翼结构完成变形

所需要的沿弦向变形较大,通过 40 次参数迭代,变
形误差 K 始终大于 1% ,说明实现目标变形所需的

负泊松比值超过了结构自身的负泊松比上限。 对于

w = 0. 7 和 w = 0. 6 时,对结构参数进行迭代可以有

效改善机翼结构变形与目标变形的吻合程度,并且

让机翼结构的面积变化率 b 趋近理论值。

图 9　 形状误差 K 和面积变化率 b 与迭代次数之间的关系

Fig. 9　 Relationship between shape error K, area change rate b and iteration times

图 10　 不同 w 下不同迭代次数时参考点位置

Fig. 10　 Position of marker points before and after iteration under different w

　 　 优化后的结构参数见表 1,结果表明在中间处

蜂窝结构单元的 d2 和 r 较大,其原因是在变形过程

中该处需要实现较大的弦向变形。 从中间处到翼根

处和翼尖处的过渡过程中,蜂窝结构单元的 d2 和 r
逐渐减小。 但是在机翼结构的翼根处和翼尖处,受
到边界条件的影响,难以实现弦向的变形,因此又需

要蜂窝结构单元具有较大的 d2 和 r。 由此可见,蜂

窝结构在实现目标变形的过程中,不同位置所需的

弦向变形不同,需要的结构参数也不同。 如使用整

体调节蜂窝结构参数的方法,难以在单向拉伸的过

程中实现可控的目标变形。 本文所提出的新型蜂窝

单元则能够在保持结构连续性的前提下,通过调节

局部结构参数,实现对机翼结构变形的控制。
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表 1　 优化后的结构参数序列

Tab. 1　 Optimized structural parameter sequence mm

w d1
2 d2

2 d3
2 d4

2 d5
2 d6

2 d7
2 d8

2

0. 7 7. 68 4. 72 6. 00 7. 69 7. 10 5. 27 4. 50 5. 07

0. 6 9. 50 8. 08 8. 27 9. 13 8. 41 7. 43 5. 01 6. 22

0. 5 9. 50 9. 50 9. 50 9. 50 9. 50 8. 76 7. 07 7. 26

0. 4 9. 50 9. 50 9. 50 9. 50 9. 50 9. 50 7. 90 8. 32

w r1 r2 r3 r4 r5 r6 r7 r8

0. 7 4. 00 4. 00 4. 00 4. 00 4. 00 4. 00 2. 49 4. 00

0. 6 4. 98 4. 00 4. 00 4. 00 4. 00 4. 00 4. 00 4. 00

0. 5 4. 75 5. 21 5. 38 5. 94 4. 26 4. 00 4. 00 4. 00

0. 4 6. 00 6. 00 6. 00 6. 00 6. 00 5. 34 4. 00 4. 00

3. 4　 变面积机翼的承载能力分析

为分析该变面积机翼结构对气动载荷的承载能

力,以雷诺数为 1 × 106,机翼攻角为 6. 75°为例。 对

NACA 0018 翼型进行气动形分析可知,此时机翼表

面的压力系数分布如图 11 所示,翼型的升力系数为

0. 873。 考虑到目前在飞机结构上实际进行应用的

蜂窝结构多为铝材料或复合材料[17],其具有良好的

承载性能。 因此将变面积机翼结构材料设置为 7075
铝合金,弹性模量为 70 GPa,泊松比为 0. 33,密度为

2. 85 g / cm3。 此时变面积机翼结构的质量为 1. 64 kg。
根据不同承载需求,分别向机翼结构施加 5,

10,15 kPa 的气动载荷,对应可以产生的结构升力为

63. 5,127. 0,190. 0 N。 承受气动载荷的机翼表面

与蜂窝结构表面的面积比为 3. 62,因此对蜂窝结构

表面施加的气动载荷应为机翼表面承受气动载荷的

3. 62 倍。 在翼根处施加固定约束,在驱动杆与翼尖

的连接处设置面外位移为 0。 施加 15 kPa 气动载荷

后,机翼结构的面外位移和应力云图如图 12 所示。

图 11　 NACA 0018 翼型在攻角为 6. 75°时的压力系数分布图

Fig. 11　 Pressure coefficient distribution of NACA 0018 airfoil
at an attack angle of 6. 75°

图 12　 承受气动载荷后的面外位移和应力

Fig. 12　 Out-of-plane displacement and stress under aerodynamic load
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　 　 根据压力系数分布图可知机翼结构在前缘处承

受的气动载荷较大,因此导致在机翼前缘中部出现

了较大的面外位移,机翼整体结构出现了一定的扭

转变形。 承受气动载荷后的最大面外位移和最大应

力可见表 2,在承受 15 kPa 的气动载荷时,结构的最

大面外位移为 0. 645 mm,最大应力为 366 MPa,说
明应用了反手性蜂窝结构单元的机翼结构具有一定

的气动载荷承受能力。
表 2　 承受气动载荷后的最大面外位移和最大应力

Tab. 2　 Maximum out of plane displacement and maximum stress under aerodynamic load

气动载荷 / kPa
变形前 变形后

最大面外位移 / mm 最大应力 / MPa 最大面外位移 / mm 最大应力 / MPa

5 0. 229 49 0. 162 338

10 0. 457 99 0. 364 349

15 0. 645 146 0. 503 366

3. 5　 变面积机翼变形控制的实验验证

为进行机翼的拉伸变形实验,使用光敏树脂材

料,按照优化后的单元结构参数,对 w 为 0. 6 的机翼

模型进行了加工。 图 13 为变面积机翼结构拉伸变

形的实验图,如图 13(a)所示,在翼根固定板上安装

直线轴承,通过螺栓将翼根处和翼根固定板连接起

来,并将翼根固定板固定到型架上。 使用碳纤维驱

动杆穿过直线轴承和机翼中的支撑结构,一端与翼

尖处相连,另一端与驱动电机相连。

图 13　 变面积机翼结构实验图

Fig. 13　 Experimental diagram of variable area wing structure

　 　 通过电机驱动,进行机翼的变形实验,翼尖处的

水平位移为 32 mm,通过提取像素点,得到参考点的

坐标,计算标记点围成图形的面积,变面积机翼可以

实现大约 23. 9%的面积变化,与仿真中得到的面积

变化 24. 6%相近,形状误差为 1. 09% ,较好的实现

了目标变形。 机翼结构变形前、后的状态如图 14(a)、
14(b) 所示,实验中机翼结构上参考点的位置如

图 14(c)所示。

图 14　 变面积机翼实验图

Fig. 14　 Experimental diagram of variable area wing

4　 结　 论

1)通过有限元分析研究了该蜂窝结构参数与

负泊松比和弹性模量之间的关系。 可以在保证蜂窝

结构整体连续性的前提下,通过改变局部结参数,可
使相对弹性模量减小 79. 1% ,负泊松比从 - 0. 82 增
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加到 - 1. 55。
2)将负泊松比蜂窝结构单元运用到了变面积

机翼的设计上,充分利用蜂窝结构的负泊松比特性,
可以在发生 10. 0%的展向变形时,实现 23. 9%的面

积变化。 并初步验证了该蜂窝结构的面外承载

能力。
3)通过优化算法调节蜂窝结构局部参数,实现

了对不同梢根比变面积机翼结构的变形控制。 变面

积机翼结构变形后的形状误差仅为 1. 09% ,保持了

整个机翼结构气动外形的光滑柔顺。
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