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平行连杆式变形翼结构设计及分布式驱动配置
王云飞１，肖　 洪２，杨　 广２，蒋华毅１，刘荣强２，丁江民１，郭宏伟２

（１．大连交通大学 机械工程学院，大连 １１６０２８； ２．机器人技术与系统国家重点试验室（哈尔滨工业大学），哈尔滨 １５０００１）

摘　 要： 为提高飞机飞行效率和多任务适应能力，设计一种兼顾高低速工况的变形翼骨架，并研究变形翼内部分布式驱动器的

位置优化和数量布置问题。 基于翼肋摆动变形方式，设计变弦长、变后掠、变面积、变展弦比的平行连杆式变形翼机构，以单元尺

寸为参数，对翼肋摆动程度与展弦比进行分析，得到机翼参数变化曲线；以包含机翼骨架、驱动器和柔性蒙皮的单元为研究对象，
通过实验法测定柔性蒙皮的等效弹簧刚度，并基于虚功原理，采用准静态力学分析方法，得到单元的力学模型，以单元变形量为

目标优化函数，通过 ｍａｔｌａｂ 优化工具箱 ｆｍｉｎｃｏｎ 函数求解，得到最优驱动器位置和蒙皮初始状态，并进行实验验证；采用 Ａｎｓｙｓ 软

件模拟多个单元机构运动与弹性变形的耦合作用，得到多种驱动器布局下机构的最终平衡状态；设计了变形翼详细结构，完成了

样机加工装配。 结果表明：机翼平衡时的变形量与驱动器布局和结构刚度有关，当机翼结构刚度增强时，分布式驱动与单个驱动

所做的变形量均收敛在理想值。 采用分布式驱动会最大化变形量，更适合低刚度结构机翼，设计的变形翼样机可以实现连续变形。
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　 　 长期以来传统机翼是一种折衷方案，虽然飞机 在多种工况下飞行，但每个工况的性能都是次优的。
如机翼能够在起飞和降落时采用小后掠角、大展相

比和高相对厚度的高升力外形，同时在超声速巡航

和机动状态采用大后掠角、小展弦比和低相对厚度

的小阻力外形，使得气动性能最优，从而扩大飞行包

线，适应不同的飞行环境，满足不同的任务需求，减



少能耗，提高飞行效率［１－３］。
机翼变形方式最早可追溯到莱特兄弟利用绳索

滑轮机构控制和调节飞机飞行。 随着飞行速度与任

务适应性的不断提高，设计出升降舵、副翼以及襟翼

等小尺度局部变形方式来改善气流［４］。 为解决军

用飞机不同设计点气动布局矛盾，改善多功能性，提
高作战功能，出现了伸缩、折叠、后掠等这种对机翼

整体改变的大尺度变形，如 Ｆ⁃１４ 和 Ｂ⁃１ 等战斗机采

用变后掠机翼技术。 然而这些改变远没有达到高效

率飞行的目的，一方面刚性部件会破坏机翼表面光

滑性，产生额外阻力，另一方面，刚性固定机翼从根

本上难以满足人类对于飞机性能的要求。 研究人员

尝试将仿生结构应用到机翼变形上，如旺超等［５］ 研

究了翼型厚度和翼型弯度对飞扑翼气动性能的影

响，为变翼型的气动设计提供了理论指导和技术参

考。 Ｌｕｃａ 等［６］通过模拟翅膀改变机翼形状，提高了

低速机动、高速抗风性能，并采用不对称变形提高了

滚动控制，然而存在机构铰链脆弱，难以等比例缩小

等问题。 Ｊｅｎｅｔｔ 等［７］研制了基于超轻弹性体单元的

离散分布、可逆装配的主动扭转变形翼机构，这种离

散式多胞元结构实现了机翼的轻量化。 Ａｎｄｅｒｓｅｎ
等［８］提出了滑动蒙皮方案，能实现面积与后掠角的

单独变化，创新性的为变形机翼提供了新思路；然
而，其变面积与变后掠的翼肋不连续，不适用较大样

机，并且翼根强度较小，机翼刚度受气动影响较大。
变后掠机翼结构的分布式驱动的位置与数目优化对

飞行效率具有很大影响，最具有代表性的为 Ｊｏｏ
等［９－１０］研究了变形结构中驱动器的优化布置，得出

驱动器在结构中的最佳位置。 Ｊｏｈｎｓｏｎ 等［１１－１２］ 采用

遗传算法和基于梯度的优化方法对不同工况下驱动

器的位置进行优化。 朱华等［１３］ 提出了利用超声电

机来驱动小型变体飞行器变形所要研究的关键问

题，目前只适用于机翼局部变形。 于晓至［１４］ 提出了

新型分布式结构变形翼，并对其进行了非线性动力

学建模与控制器研究，研究基于二、三单元，尚缺少

整翼的多单元以及实验验证，没有应用电机实现结

构驱动。 在机构变形方面，Ｘｉ 等［１５］ 提出了一种冗余

驱动的单自由度系统来解决空间和负载限制的问题，
Ｍｏｏｓａｖｉａｎ 等［１６］使用参数化曲线，通过单输入的多环

连杆机构来改变翼型，在一定程度上减缓了机翼增

重，是变构型在机翼上的一次创新应用，然而并未讨

论在翼展方向如何布置机构。 上述研究的变形翼多

数结构复杂，质量大，承载能力弱，无法实现多维度的

大变形，并且变弦长时受到刚性翼肋的限制，大多是

采用翼肋自身变形这种复杂结构，同时驱动略显笨重

单一，影响飞机驱动效率，难以适应大变形需求。

本文设计的变形翼要满足大变形、高刚度，兼顾

高、低速飞行工况，并需要结合所给定变形结构的各

项参数，对放置其内的驱动器位置做出合适优化，试
图找到驱动器最优位置以及此时蒙皮初始状态，同
时探索分布式驱动与机翼结构刚度之间的关系，使
得驱动效率能够达到最大。

１　 平行连杆变形翼设计

１．１　 变形原理

机翼是基于二维翼型建立的三维几何体，机翼

变形最大难点是需要考虑机翼平面与翼型两个维度

的协调。 变形翼由主动变形的骨架与柔性剪切变形

蒙皮组成，可实现低速高升力状态和高速低阻力状

态，如图 １ 所示。
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碳纤维棒
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变形骨架

低速高升力姿态 高速高升力姿态
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（ａ）变形翼组成
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（ｂ）变形翼机构简图

图 １　 变形翼机构原理

Ｆｉｇ．１　 Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｏｆ ｍｏｒｐｈｉｎｇ ｗｉｎｇ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ
　 　 剪切变形蒙皮［１７］由镶嵌在硅橡胶中的碳纤维棒

和凯夫拉线固化而成，在骨架支撑下，维持气动外形。
取 ｘ 轴正方向为翼展方向，ｙ 轴正方向在机翼平面内

垂直于 ｘ 轴方向指向飞行方向， ｘｙ 平面内平行连杆

构成的多单元变后掠翼以 Ｏ点为转轴，通过内置在四

边形的线性驱动器改变夹角或者直线驱动 Ｏ３，使得

翼根的 Ｏ１、Ｏ２、Ｏ３ 上下滑动来改变后掠角、机翼面积、
展长、弦长等，虚线为变形后的高速状态。 ｙｚ 平面内，
初始翼型为低速翼型，在变形时，沿任意展向翼剖面

翼型均在同一剖面上变化，如，翼肋上的 Ｂ１、Ａ１、Ｃ１ 一

直在一条线上，变形后翼型只在弦长方向伸长。
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１．２　 机翼几何参数建模与分析

评价机翼变形带来的气动效益，最主要看衡量

机翼气动外形的几何参数如何变化。 Ｂ１Ｂ２ ＝ ｌ１，
Ｂ１Ｏ ＝ ｌ２，定义 Ｋ ＝ ｌ１ ／ ｌ２ 为顺气流优势，Ｏ１Ｂ２ 与翼展

方向的夹角为后掠角，记为 θ，翼肋与来流方向的夹

角为α ＝ ｓｉｎ －１（Ｋｃｏｓ θ），翼根弦长为 ｃ，半翼展为 ｌ ／ ２，
机翼面积为 Ｓ （单位面积，下同）。 展弦比为 λ ＝
ｌ２ ／ Ｓ ＝ ６．４５Ｋｃｏｓ２θ ／ ｃｏｓ（α －θ），相对厚度为 ｔｍａｘ ／ ｃ。

相比旋转式变后掠的翼肋与气流方向夹角增

大，平行连杆结构变后掠时最大特点是翼肋做趋向

于“顺气流摆动”，即：随着后掠角的增大，翼肋与气

流方向的夹角变小，如图 ２ 所示。
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图 ２　 机翼几何参数变化曲线

Ｆｉｇ．２　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｗｉｎｇ

　 　 Ｋ 越小，翼肋摆动程度越小，使得翼型趋向于

初始最优翼型，这对需要在高亚音速巡航的飞机来

说具有一定的工程意义。 然而，“顺气流摆动”的夹

角不能无限变小，其一，在结构上翼肋会无限增长，
其二，展弦比变化率会减小，为满足翼肋趋向于顺气

流方向以及大展弦比变化的宽速域，使得机翼在低、
高速时均有较好的效率，文中折中选取 Ｋ ＝ ０．７５。
　 　 后掠角 θ 在 ２０．０°～７０．０°变化时，展弦比由 ４．８ 减

小到 １．０，相对厚度由 １３．４％减小到 ７．７６％；后掠角 θ
在 ２０．０°～５３．４°时，机翼面积整体均要大于 θ在５３．４°～
７０．０°时的值；当 θ ≈ ３６．７°时，机翼面积达到最大值，
面积变化率达到 １７５％；小后掠角对应大展弦比和高

相对厚度，带来高升力，适合爬升；大后掠角对应小展

弦比和低相对厚度，降低阻力，适合高速机动。

２　 变形翼分布式驱动配置

２．１　 驱动器在单元中的位置优化

２．１．１　 单元参数建模

放置在变形翼内部的线性驱动器的尺寸、位置

会影响到机翼驱动效率，因此需要对驱动器在单元

中的位置合理优化［９－１０］。
平行连杆式变形翼为单自由度结构，只对单个

单元进行研究，如图 ３ 所示。 驱动器主要受外载荷

和柔性剪切蒙皮的作用，蒙皮跟随骨架变形时，碳纤

维棒与凯夫拉线挤压硅橡胶，与弹簧的作用相似，
因此将蒙皮对骨架的作用等效为 ＯＢ２、ＡＢ１ 两个方

向的弹簧， 弹性系数分别为：Ｋｄ、Ｋｙ， 弹簧 ＯＢ２ 与

Ａ１Ｂ２ 夹角为 β。 该单元结构所受的外载荷在 ｘ 轴和

ｙ 轴方向的投影分别为 Ｆｅ ｘ、Ｆｅ ｙ；驱动器的位置在单

元结构中由两个向量Ｚ１ 和Ｚ２ 来确定。 其中驱动器

的长度和角度用向量Ｚ３ 表示，驱动器伸长方向与 ｘ
轴的夹角为 ψ。
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图 ３　 单元结构在外载荷和驱动力下的模型简图

Ｆｉｇ．３　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ａ ｂａｓｉｃ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｕｎｉｔ ｏｆ ｍｏｒｐｈｉｎｇ
ｗｉｎｇ ｕｎｄｅｒ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｌｏａｄ ａｎｄ ａｃｔｕａｔｏｒ ｆｏｒｃｅ

·７６·第 １ 期 王云飞， 等： 平行连杆式变形翼结构设计及分布式驱动配置



　 　 驱动器的长度为

Ｚ３ ＝ Ｚ１
２ ＋ Ｚ２

２ ＋ ２Ｚ１Ｚ２ｓｉｎ（θ － α） （１）
　 　 因此驱动器伸长的方向与 ｘ 轴正方向的夹角为

ψ ＝ ａｒｃｓｉｎ［
－ Ｚ２ｃｏｓ ａｒｃｓｉｎ（Ｋｃｏｓ θ） － Ｚ１ｓｉｎ θ

Ｚ３ ＝ Ｚ１
２ ＋ Ｚ２

２ ＋ ２Ｚ１Ｚ２ｓｉｎ（θ － α）
］

（２）
Ｚ２ 的大小由驱动器初始长度 Ｚ０

３ 和参数 Ｚ１ 确定，

Ｚ２ ＝ Ｚ０２
３ － Ｚ２

１ ｃｏｓ２（θ － α） － Ｚ１ｓｉｎ（θ － α），
（Ｚ１ ＞ ０） （３）

在上述所有参数中，后掠角 θ、Ｆｅｘ、Ｆｅｙ 和 Ｋ 在求

解过程中已知，以 Ｚ１ 为变量进行优化求解。
２．１．２　 蒙皮等效刚度测定

定义初始后掠角 θ０ 时蒙皮处于初始状态，此时

蒙皮不对骨架单元产生张拉作用。 如图 ４ 所示，当
蒙皮初始状态为碳纤维棒与凯夫拉线的夹角 ε ＝
９０° 时，初始后掠角 θ０ ≈ ３６．７°，此时单元结构刚好

为矩形，以此状态进行蒙皮刚度拉伸试验。 在静加

载试验机上通过拉伸带有蒙皮的单元框架，得到加

载载荷 Ｆ ｌｏａｄ 与对角线位移 ｘ 之间的关系，为了简化，
等效弹簧的 Ｋｄ（Ｋｙ） 值应该满足：ｋｍｉｎｘ ≥ Ｆ ｌｏａｄ，得到

拟合直线的斜率即为等效弹簧的刚度值，由于是单

对角线受拉，故取一半 ｋｍｉｎ 值，即为柔性剪切变形蒙

皮等效弹簧刚度 Ｋｄ ＝ Ｋｙ ≈ ｋｍｉｎ ／ ２ ＝ ０．６２５ Ｎ ／ ｍｍ。

　 （ａ）不同蒙皮初始状态 　 　 　 　 　 　 （ｂ）测量实验　 　 　 　
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图 ４　 试验载荷与输出位移的关系

Ｆｉｇ．４　 Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｅｓｔ ｌｏａｄ ａｎｄ ｏｕｔｐｕｔ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

２．１．３　 驱动器力的确定

机翼在变形时，柔性蒙皮除了初始状态，整个过

程均对骨架产生作用力，单元在蒙皮、驱动器和外载

荷的作用下，通过准静态力学分析方法得到驱动力

的表达式：

Ｆ ｉｎｅ ＝
Ｂ１ｘ ｌ１ｓｉｎ θ ＋ Ｂ１ｙ ｌ１ｃｏｓ θ

Ｚ１ｓｉｎ（ψ ＋ θ）
（４）

其中：

　 Ｂ１ｙ ＝ [Ｆｅｘ

ｌ２ｃｏｓ α
ｌ１ｃｏｓ θ

＋Ｋｄ（ ｌ２１ ＋ ｌ２２ ＋ ２ｌ１ｌ２ｓｉｎ（α － θ） －

　 　 　 ｌ２１ ＋ ｌ２２ ＋ ２ｌ１ｌ２ｓｉｎ（α０ － θ０） ）［ｓｉｎ（α ＋ β）ｔａｎ θ ＋

　 　 　 ｃｏｓ（α ＋ β）］ ] （ － （１ ＋ ｔａｎ αｔａｎ θ）） ＋

　 　 　 Ｆｅｙ － Ｋｙ（ ｌ２１ ＋ ｌ２２ ＋ ２ｌ１ ｌ２ｓｉｎ（α － θ） －

　 　 　 ｌ２１ ＋ ｌ２２ ＋ ２ｌ１ ｌ２ｓｉｎ（α０ － θ０） ）

　 Ｂ１ｘ ＝ [Ｆｅｘ

ｌ２ｃｏｓ α
ｌ１ｃｏｓ θ

＋Ｋｄ（ ｌ２１ ＋ ｌ２２ ＋ ２ｌ１ｌ２ｓｉｎ（α － θ） －

　 　 　 ｌ２１ ＋ ｌ２２ ＋ ２ｌ１ｌ２ｓｉｎ（α０ － θ０） ）［ｓｉｎ（α ＋ β）ｔａｎ θ ＋

　 　 　 ｃｏｓ（α ＋ β）］ ] ｔａｎ α （ － （１ ＋ ｔａｎ αｔａｎ θ））

　 　 式（４）说明了驱动力的大小取决于蒙皮初始状

态、蒙皮刚度、 外载荷 Ｆｅ ｘ、Ｆｅ ｙ 的大小、驱动器的位

置 Ｚ１、驱动器的方向 Ψ 以及可变后掠角 θ。 当外载

荷作用与输出方向相反时，驱动器的力大于 Ｆ ｉｎｅ 时

才能实现该变形结构的运动。
为此研究出不同后掠角时驱动力Ｆ ｉｎｅ 与Ｚ１ 的关

系，以便在给驱动力赋值时满足 Ｆ ｉｎ ≥ Ｆ ｉｎｅ。 定义驱

动器初始长度为 １０（单位长度，下同），Ｆｅ ｘ ＝ Ｆｅ ｙ ＝
１０（单位力，下同）。 如图５所示，驱动力负值代表驱

动力方向与伸长方向一致。
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图 ５　 不同后掠角时驱动力与设计参数 Ｚ１的关系

Ｆｉｇ．５　 Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ａｃｔｕａｔｏｒ ｆｏｒｃｅ ａｎｄ ｄｅｓｉｇｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒ
Ｚ１ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｗｅｅｐ ａｎｇｌｅｓ

　 　 驱动器的位置 Ｚ１ 距离单元变形结构的铰接

（Ｂ１ 或 Ｂ２） 越近时，所需要的驱动力就越大，距离铰
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接处越远驱动力越小；随着后掠角的增大，驱动器所

需最小驱动力（ｍｉｎ Ｆ ｉｎｅ） 的 Ｚ１ 值在减小，因此预估

Ｚ１ 的最优值在 ５ ～ ８ 范围内。
２．１．４　 变形效率的描述

在整个变形范围内，结构在驱动器、蒙皮和外载

荷作用下，所做的变形量越大效率越高。 定义变形

后的角度为 θｆ，根据虚功原理，θｆ 满足

Ｆ ｉｎｅ

Ｚ１Ｚ２ｃｏｓ（θｆ － αｆ）（１ ＋
Ｋｓｉｎ θｆ

１ － （Ｋｃｏｓ θｆ） ２
）

Ｚ１ ＋ Ｚ２ ＋ ２Ｚ１Ｚ２ｓｉｎ（θｆ － αｆ）
－

Ｆｅｘ２ｌ１ｓｉｎ θｆ ＋ Ｆｅｙ（ － ｌ１ｃｏｓ θｆ －
Ｋ２ｓｉｎ θｆｃｏｓ θｆ

１ － （Ｋｃｏｓ θｆ） ２
） ＝

　 　 Ｋｄ［ ｌ２１ ＋ ｌ２２ ＋ ２ｌ１ ｌ２ｓｉｎ（α０ － θ０） －

　 　 ｌ２１ ＋ ｌ２２ ＋ ２ｌ１ ｌ２ｓｉｎ（αｆ － θｆ） ］·

　 　

ｌ１ ｌ２ｃｏｓ（αｆ － θｆ）（
Ｋｓｉｎ θｆ

１ － （Ｋｃｏｓ θｆ） ２
＋ １）

ｌ２１ ＋ ｌ２２ ＋ ２ｌ１ ｌ２ｓｉｎ（αｆ － θｆ）
＋

　 　 Ｋｙ［ ｌ２１ ＋ ｌ２２ ＋ ２ｌ１ ｌ２ｓｉｎ（θｆ － αｆ） －

　 　 ｌ２１ ＋ ｌ２２ ＋ ２ｌ１ ｌ２ｓｉｎ（θ０ － α０） ］·

　 　

ｌ１ ｌ２ｃｏｓ（θｆ － αｆ）（１ ＋
Ｋｓｉｎ θｆ

１ － （Ｋｃｏｓ θｆ） ２
）

ｌ２１ ＋ ｌ２２ ＋ ２ｌ１ ｌ２ｓｉｎ（θｆ － αｆ）
（５）

定义单元结构输出位移为：
Ｘｏｕｔ ＝ ２ｌ１（ｃｏｓ θ０ － ｃｏｓ θｆ） （６）

Ｙｏｕｔ ＝ ｌ１（ｓｉｎ θｆ － ｓｉｎ θ０） ＋ ｌ２（ｃｏｓ αｆ － ｃｏｓ α０）
（７）

　 　 变形量 Ｌ ＝ Ｘｏｕｔ ＋ Ｙｏｕｔ， 建立驱动器位置优化的

目标函数与约束条件为：
ｍａｘ
Ｚ１

Ｌ ＝ Ｘｏｕｔ ＋ Ｙｏｕｔ

ｓ．ｔ． Ｆ ｉｎ ≥ Ｆ ｉｎｅ

５ ≤ Ｚ１ ≤ ８

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（８）

　 　 通过 ｍａｔｌａｂ 优化工具箱 ｆｍｉｎｃｏｎ 函数可以计算

出任意初始后掠角时的驱动器最优位置。
２．１．５　 最优位置求解

在求解最优位置之前，进行实验来验证理论模

型的准确性，并将测试结果与理论分析进行比较。
实验装置如图 ６ 所示，采用线性驱动器驱动带有柔

性剪切蒙皮的铰链单元框架来测定变形量 Ｌ， 单元

框架尺寸为 ２７０ ｍｍ×３６０ ｍｍ，驱动器初始长度为

２７０ ｍｍ，以后掠角 ３６．７°为初始状态，即 ε ＝ ９０°。 驱

动力 Ｆ ｉｎｅ ＝ ５００ Ｎ，测得单元框架的变形量 Ｌ，重复 ４
次取平均值，调整驱动器的位置 Ｚ１，在多个位置进

行测试，得到驱动器位置与变形量 Ｌ 的关系。 单元

理论分析和实验测试结果如图 ６（ｃ）所示，数值优化

结果表明， 最大变形量 Ｌ 对应的最优位置 Ｚ１ ＝
１９０．７５５ ｍｍ。由于选取等效弹簧刚度值遵循了

Ｋｍｉｎｘ ≥Ｆ ｌｏａｄ， 转动副之间有摩擦，实验测得数据整

体大于理论分析值，但实验数据与理论计算趋势一

致，因此采用等效弹簧的单元模型与柔性蒙皮实验

模型基本接近，最优位置相差 ５．７％。

单元
框架

驱
动
器

柔性
剪切
变形
蒙皮

　 　 （ａ）初始状态 　 　 　 　 （ｂ）平衡状态

360
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60
20 80 140 200 260

Z1/mm
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实验数据

L/
m
m

（ｃ）测试与数值分析的比较

图 ６　 测试装置与数值结果

Ｆｉｇ．６　 Ｔｅｓｔ ｓｅｔｕｐ ａｎｄ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ
　 　 将该研究方法扩展到整个后掠角范围内以确定

最佳执行器位置，通过之前分析，不同后掠角时最佳

驱动器位置也不同，但是在飞行时驱动器不能主动

改变位置，因此需要一个在全局变后掠范围内将 Ｌ
最大化的位置。 优化中，后掠角由 ２０°到 ７０°，每７．５°
和特殊位置（３６．７°）作为节点。

首先在整个变后掠范围内给定一个后掠角， 记

作 ＠ θ， 代表此时为初始后掠角，蒙皮在此时为初始

状态， 得出对应的驱动器最佳位置 Ｚ１（单位长度，下
同）；其次对每个最佳位置 Ｚ１ 给定初始后掠角，计算

变形时的 Ｌ，如表 １ 所示。 通过式（９） 可以计算出每

一个位置对应的全局变形量 Ｌｔｏｔａｌ：
Ｌｔｏｔａｌ ｜ Ｚ１（＠ θ１） ＝ Ｌθ１

＋ Ｌθ２
＋ … ＋ Ｌθｎ

Ｌｔｏｔａｌ ｜ Ｚ１（＠ θ２） ＝ Ｌθ１
＋ Ｌθ２

＋ … ＋ Ｌθｎ

　 　 　 　 　 　 　 　 ︙
Ｌｔｏｔａｌ ｜ Ｚ１（＠ θｎ） ＝ Ｌθ１

＋ Ｌθ２
＋ … ＋ Ｌθｎ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（９）
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表 １　 不同后掠角的最优位置在全局变后掠中的变形量

Ｔａｂ．１　 Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｏｐｔｉｍａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｗｅｅｐ ａｎｇｌｅｓ ｉｎ ｇｌｏｂａｌ ｓｗｅｅｐ

初始后掠角 最优位置 Ｚ１

后掠角 ／ （ °）

２０．０ ３６．７ ４２．５ ５０．０ ５７．５ ６５．０ ７０
Ｌｔｏｔａｌ

＠ ２０．０° ９．０００ １．６８４ ０．９８０ ０．７１４ ０．４２６ ０．２１９ ０．０７６ ０．００６ ４．１０５

＠ ２７．５° ８．２４０ １．６４１ １．０７６ ０．８６５ ０．６６５ ０．４１０ ０．２４２ ０．１１７ ４．９１６

＠ ３６．７° ７．０６５ １．６１３ １．１１６ ０．９３１ ０．７０１ ０．４９６ ０．３２５ ０．２４１ ５．４２２

＠ ４２．５° ６．５５５ １．５７７ １．１３３ ０．９３６ ０．７１７ ０．５１９ ０．３２９ ０．２７０ ５．４８１

＠ ５０．０° ６．０４５ １．５３４ １．０９６ ０．９３１ ０．７２３ ０．５３０ ０．３６７ ０．２８８ ５．４６９

＠ ５７．５° ５．６６０ １．４９７ １．０７９ ０．９２１ ０．７２０ ０．５３３ ０．３７３ ０．２９６ ５．４１９

＠ ６５．０° ５．３８０ １．４６７ １．０６４ ０．９１１ ０．７１４ ０．５３２ ０．３７４ ０．２９９ ５．３６１

＠ ７０．０° ５．２４０ １．４５１ １．０５５ ０．９０５ ０．７１１ ０．５３０ ０．３７５ ０．２９８ ５．３２５

　 　 采用 Ｌａｇｒａｎｇｅ 插值对全局变形量 Ｌｔｏｔａｌ 进行拟

合，得到全局最优驱动器位置 Ｚ１ ＝ ６．３９，如图 ７ 所

示，与之前所预测的最优区间相符合。
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4.0
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L to
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图 ７　 驱动器不同位置与变形量的关系

Ｆｉｇ．７　 Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ａｃｔｕａｔｏｒ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｎｄ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ
　 　 对全局变后掠驱动器最佳位置优化后， 得到当

Ｚ１ ＝ ６．３９ 时，在变形范围内输出位移之和最大，最
优位置对应的初始后掠角为 ４５°，因此最优的柔性

剪切变形蒙皮的初始状态为碳纤维棒与凯夫拉线的

夹角 ε ＝ ６８．２°。 这与变形机翼在飞行过程中保持中

等后掠角条件相一致。
２．２　 多单元驱动器布局

与传统机翼相比，分布式驱动变形机翼进一步

增大了机翼的质量，驱动器数量将作为主要影响因

素。 将单个单元的讨论扩展到多个单元机构中，多
单元结构可以看作是在载荷作用下刚柔耦合可变体

系，通过 Ａｎｓｙｓ 仿真模拟机构运动与弹性变形的耦

合作用，求解出可变体系在载荷作用下最终平衡状

态。 忽略弹性变形对驱动器最优位置的影响，研究

结构刚度与驱动器布局、杆件截面积参数 ｄ 之间的

关系，如图 ８ 所示。 该结构中的杆件采用铝合金，横
截面积为 ｄ；单元杆件尺寸为 ＯＡ１ ＝ ２７０ ｍｍ， ＯＣ ＝
３６０ ｍｍ；驱动器初始长度 Ｚ０

３ ＝ ２７０ ｍｍ；驱动器的位

置优化结果 Ｚ１ ＝ １９０．７５５ ｍｍ；等效弹簧刚度 Ｋｄ ＝
Ｋｙ ＝ ０．６２５ Ｎ ／ ｍｍ； 外载荷 Ｆｅ ｘ ＝ Ｆｅ ｙ ＝ １０ Ｎ。
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图 ８　 在外载荷和驱动器作用下三单元结构示意图

Ｆｉｇ．８　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｒｅｅ⁃ｃｅｌｌ ｍｏｄｅｌ ｗｉｔｈ ａｃｔｕａｔｏｒｓ ａｎｄ
ｅｘｔｅｒｎａｌ ｌｏａｄ

　 　 为了找出结构刚度与分布执行器布置之间的关

系，研究以下 ６ 种情况： ① 在单元 １ 中驱动力

１ ５００ Ｎ、②在单元 ３ 中驱动力１ ５００ Ｎ、③分布在单

元 １、２ 中驱动力各１ ０００ Ｎ、④分布在单元 １、３ 中驱

动力各 １ ０００ Ｎ、⑤分布在单元 ２、 ３ 中驱动力各

１ ０００ Ｎ、⑥分布在单元 １、２、３ 中驱动力各 ５００ Ｎ。
通过式（５）可知 ６ 种状态下的理论平衡位置是一致

的，其中当驱动器数量有限制时，③和⑤中的驱动器

集中在结构一端，称为弱分布式驱动布局，④分散在

两侧，为强分布式驱动布局。
以结构杆件的截面积参数 ｄ 为变量，对蒙皮初

始状态在后掠角 θ０ ＝ ３６．７°的情况进行研究，在外载

荷、弹簧刚度、驱动力和设计参数 Ｚ１ 下达到平衡角，
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通过 ＡＮＳＹＳ 进行瞬态动力学仿真，得到 ６ 种驱动器

布置在一系列截面积参数情况的总变形，６ 种布置

下驱动器布局与变形量的关系如图 ９ 所示。 可以看

出，当结构刚度较低时，驱动器分布在 １、２、３ 单元中

所获得的变形量均比其余的大，若驱动器数量减少，
位于分散单元 １、３ 的强分布式驱动方式要比位于相

对集中单元 １、２ 或 ２、３ 的弱分布式驱动的变形量

大；当机翼结构刚度逐渐增强时，分布式驱动与单个

驱动的变形量均收敛在理想值。

驱动器?1（单元1）
驱动器?2（单元1、2）
驱动器?1（单元3）
驱动器?2（单元2、3）
驱动器?2（单元1、3）
驱动器?3（单元1、2和3）
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100
5 7 9 11 13 15

d/mm

L/
m
m

图 ９　 驱动器布置和刚度对变形量的影响

Ｆｉｇ． ９ 　 Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ａｃｔｕａｔｏｒ ａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ ａｎｄ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｏｎ
ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

　 　 当驱动器靠近翼根，部分驱动器输入能量作为

应变能存储在结构中，结构刚度越低，能量传递越无

法传递到翼尖，因此，需要分布式驱动以最大化变形

量。 当截面积逐渐增加或采用分布式驱动器，会通

过减小机构远端上的外力引起的挠度来最大化的传

递能量。 因此分布式驱动系统对于柔性结构是必不

可少的。

３　 结构设计与样机功能演示

变形翼骨架为翼梁与翼肋组成的平行连杆结

构，如图 １０ 所示。 变形翼根部与导向系统连接，主
翼梁与枢轴座铰接，变形时，在翼根处丝杠驱动翼肋

或内置在四边形单元的分布式驱动器改变单元的夹

角，使得前缘前移，可以减缓变后掠带来的气动中心

后移［１８］。 该种翼肋布置方式在变后掠过程中会使

翼肋产生沿气流方向的摆动，因此在变后掠翼稍处

安装顺气流机架，使得翼尖沿气流方向，并在机架上

安装变弯度翼稍，翼梢通过改变沿翼展方向分布的

载荷来降低巡航时诱导阻力。 得益于“摆动式”翼

肋，变形翼的机翼弦长与相对厚度也发生变化，翼型

的变化并不是由翼肋本身变形来实现的，解决了刚

性翼肋变化难的结构问题，实现了机翼多维度的大

变形。

机身
整流罩
整流板

枢轴座

导向系统

集中式驱动
翼梁翼肋支撑肋

前缘
分布式驱动

顺气流机架
翼稍

图 １０　 变形翼骨架结构

Ｆｉｇ．１０　 Ｍｏｒｐｈｉｎｇ ｗｉｎｇ ｓｋｅｌｅｔｏｎ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

　 　 根据设计的变形翼进行变后掠部分的加工与蒙

皮的制作、安装，为下一步实验做准备。 变形翼样机

如图 １１ 所示，在翼根处的集中式驱动下，变形翼可

以实现后掠角 ２０°到 ７０°的连续变形。 后掠角 ２０°
时，机翼面积 Ｓ ＝ ０．７７９ ｍ２，最大半翼展 １．４１ ｍ，最小

弦长 ０．９２ ｍ；后掠角 ３６．７°， Ｓｍａｘ ＝ ０．８９０ ｍ２；后掠角

７０°， Ｓｍｉｎ ＝ ０．５４０ ｍ２，最小翼展为 ０．６３４ ｍ，最大弦长

１．６４３ ｍ。

（ａ） θ ＝ ２０° 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ） θ ＝ ７０°

图 １１　 变形翼样机

Ｆｉｇ．１１　 Ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ ｏｆ ｍｏｒｐｈｉｎｇ ｗｉｎｇ

４　 结　 论

本文设计了一种兼顾高低速飞行的多维度变形

翼骨架，确定了分布在变形翼骨架结构中执行器的

最佳位置和蒙皮初始状态，对多个单元进行机构运

动与弹性变形耦合分析，主要结论如下：
１）翼肋摆动的平行连杆变形翼机构在变后掠

的同时，可实现变面积、变弦长、变相对厚度，解决了

机翼平面维度和翼型维度之间的结构矛盾，从结构

上减缓变后掠带来的气动中心后移。
２）确定当顺气流优势 Ｋ ＝ ０．７５ 时，后掠角 θ 在

２０°～７０°范围内，展弦比由 ４．８ 减小到 １．０，面积变化

率为 １７５％，相对厚度由 １３． ４％减小到 ７． ７６％。 当

θ ≈ ３６．７°时，机翼面积最大，满足高升力爬升、小阻

力机动状态。
３）随着后掠角的增大，驱动器所需最小驱动力

的 Ｚ１ 值逐渐减小；建立的单元数值模型能够在一定

误差范围内模拟驱动器位置与变形量的关系，当 Ｚ１

在 ６３．９％ 处、初始后掠角为 ４５° 时，变形翼在整个变

形范围内驱动效率最高，此时柔性剪切蒙皮的最佳
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初始状态 ε ＝ ６８．２°。
４）当结构刚度较低时，分布式驱动布局所获得

的变形量均比其余的大。 若驱动器数量减少，驱动

器传递的一部分能量会以应变能的形式存储在结构

中，强分布式驱动方式要比弱分布式驱动的变形量

大。 当机翼结构刚度增强时，分布式驱动与单个驱

动所做的变形量均收敛在理想值，采用多个驱动器

和单个驱动器对变形能力影响不大。

参考文献

［１］ 尹维龙，石庆华．变体飞行器蒙皮材料与结构研究综述［ Ｊ］ ．航空

制造技术，２０１７（１７）：２４
ＹＩＮ Ｗｅｉｌｏｎｇ， ＳＨＩ Ｑｉｎｇｈｕａ． Ｒｅｖｉｅｗ ｏｆ ｍａｔｅｒｉａｌ ａｎｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｆｏｒ
ｍｏｒｐｈｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ ｓｋｉｎ［Ｊ］ ． Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ Ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
２０１７（１７）：２４． ＤＯＩ：１０．１６０８０ ／ ｊ．ｉｓｓｎ１６７１－８３３ｘ．２０１７．１７．０２４

［２］ 聂瑞．变体机翼结构关键技术研究［Ｄ］．南京：南京航空航天大

学，２０１８
ＮＩＥ Ｒｕｉ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｋｅｙ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ ｏｆ ｍｏｒｐｈｉｎｇ ｗｉｎｇ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ
［Ｄ］． Ｎａｎｊｉｎｇ： Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，
２０１８

［３］ ＶＡＬＥ Ｊ， ＬＥＩＴＥ Ａ， ＬＡＵ Ｆ， ｅｔ ａｌ． Ａｅｒｏ⁃ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ａｎｄ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｏｆ ａ ｍｏｒｐｈｉｎｇ ｗｉｎｇ ｗｉｔｈ ｖａｒｉａｂｌｅ ｓｐａｎ ａｎｄ
ｃａｍｂｅｒ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ Ｍａｔｅｒｉａｌ Ｓｙｓｔｅｍｓ ａｎｄ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，
２０１１， ２２（１０）：１０５７． ＤＯＩ：１０．１１７７ ／ １０４５３８９Ｘ１１４１６０３１

［４］ ＢＡＲＢＡＲＩＮＯ Ｓ， ＢＩＬＧＥＮ Ｏ， ＡＪＡＪ Ｒ Ｍ， ｅｔ ａｌ． Ａ ｒｅｖｉｅｗ ｏｆ ｍｏｒ⁃
ｐｈｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ Ｍａｔｅｒｉａｌ Ｓｙｓｔｅｍｓ ａｎｄ Ｓｔｒｕｃ⁃
ｔｕｒｅｓ，２０１１，２２（９）：８２３． ＤＯＩ：１０．１１７７ ／ １０４５３８９Ｘ１１４１４０８４

［５］ 汪超，周超英，谢鹏，等．翼型厚度和弯度对前飞扑翼气动性能的

影响［Ｊ］ ．哈尔滨工业大学学报，２０１８，５０（４）：２８
ＷＡＮＧ Ｃｈａｏ， ＺＨＯＵ Ｃｈａｏｙｉｎｇ， ＸＩＥ Ｐｅｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ｔｈｉｃｋ⁃
ｎｅｓｓ ａｎｄ ｃａｍｂｅｒ ｏｎ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｆｌａｐｐｉｎｇ ｗｉｎｇｓ
ｄｕｒｉｎｇ ｆｏｒｗａｒｄ ｆｌｉｇｈｔ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
２０１８， ５０（４）：２８． ＤＯＩ：１０．１１９１８ ／ ｊ．ｉｓｓｎ．０３６７－６２３４．２０１６１２１５６

［６］ ＤＩ ＬＵＣＡ Ｍ， ＭＩＮＴＣＨＥＶ Ｓ， ＨＥＩＴＺ Ｇ， ｅｔ ａｌ． Ｂｉｏｉｎｓｐｉｒｅｄ ｍｏｒｐｈｉｎｇ
ｗｉｎｇｓ ｆｏｒ ｅｘｔｅｎｄｅｄ ｆｌｉｇｈｔ ｅｎｖｅｌｏｐｅ ａｎｄ ｒｏｌｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｓｍａｌｌ ｄｒｏｎｅｓ
［Ｊ］ ． Ｉｎｔｅｒｆａｃｅ Ｆｏｃｕｓ， ２０１７， ７（１）：２０１６００９２． ＤＯＩ：１０．１０９８ ／ ｒｓｆｓ．
２０１６．００９２

［７］ ＪＥＮＥＴＴ Ｂ， ＣＡＬＩＳＣＨ Ｓ， ＣＥＬＬＵＣＣＩ Ｄ， ｅｔ ａｌ． Ｄｉｇｉｔａｌ ｍｏｒｐｈｉｎｇ
ｗｉｎｇ： ａｃｔｉｖｅ ｗｉｎｇ ｓｈａｐｉｎｇ ｃｏｎｃｅｐｔ ｕｓｉｎｇ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｌａｔｔｉｃｅ⁃ｂａｓｅｄ ｃｅｌ⁃
ｌｕｌａｒ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［ Ｊ］ ． Ｓｏｆｔ Ｒｏｂｏｔｉｃｓ，２０１７，４（１）：３３． ＤＯＩ：１０．１０８９ ／
ｓｏｒｏ．２０１６．００３２

［８］ ＡＮＤＥＲＳＥＮ Ｇ Ｒ，ＣＯＷＡＮ Ｄ Ｌ，ＰＩＡＴＡＫ Ｄ Ｊ． Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ ｍｏｄｅｌ⁃
ｉｎｇ， ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ ｔｅｓｔｉｎｇ ｏｆ ａ ｍｏｒｐｈｉｎｇ ｗｉｎｇ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ［ Ｃ］ ／ ／ ４８ｔｈ
ＡＩＡＡ ／ ＡＳＭＥ ／ ＡＳＣＥ ／ ＡＨＳ ／ ＡＳＣ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ Ｄｙｎａｍｉｃｓ，

ａｎｄ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ． Ｈｏｎｏｌｕｌｕ： ＡＩＡＡ， ２００７： ３５９． ＤＯＩ：１０．
２５１４ ／ ６．２００７－１７３４

［９］ ＪＯＯ Ｊ Ｊ， ＳＡＮＤＥＲＳ Ｂ， ＪＯＨＮＳＯＮ Ｔ， ｅｔ ａｌ． Ｏｐｔｉｍａｌ ａｃｔｕａｔｏｒ ｌｏｃａ⁃
ｔｉｏｎ ｗｉｔｈｉｎ ａ ｍｏｒｐｈｉｎｇ ｗｉｎｇ ｓｃｉｓｓｏｒ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ［Ｃ］ ／ ／
Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ＳＰＩＥ ６１６６， Ｓｍａｒｔ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ ａｎｄ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ： Ｍｏｄｅｌ⁃
ｉｎｇ， Ｓｉｇｎａｌ Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ． Ｓａｎ Ｄｉｅｇｏ： ＳＰＩＥ， ２００６：
６１６６０３． ＤＯＩ：１０．１１１７ ／ １２．６５８８３０

［１０］ ＪＯＯ Ｊ Ｊ， ＳＡＮＤＥＲＳ Ｂ． Ｏｐｔｉｍａｌ ｌｏｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ａｃｔｕａｔｏｒｓ
ｗｉｔｈｉｎ ａｎ ｉｎ⁃ｐｌａｎｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｃｅｌｌ ｍｏｒｐｈｉｎｇ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ Ｍａｔｅｒｉａｌ Ｓｙｓｔｅｍｓ ａｎｄ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， ２００９， ２０ （ ４）： ４８１．
ＤＯＩ：１０．１１７７ ／ １０４５３８９Ｘ０８０９６０４９

［１１］ ＪＯＨＮＳＯＮ Ｔ， ＦＲＥＣＫＥＲ Ｍ Ｉ， ＡＢＤＡＬＬＡ Ｍ， ｅｔ ａｌ． Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ
ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ ｄｉａｍｏｎｄ ｃｅｌｌ ｍｏｒｐｈｉｎｇ ｗｉｎｇｓ ［ Ｊ ］ ．
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ Ｍａｔｅｒｉａｌ Ｓｙｓｔｅｍｓ ａｎｄ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， ２００９， ２０
（７）：８１５． ＤＯＩ：１０．１１７７ ／ １０４５３８９Ｘ０８０９８０９８

［１２］ＪＯＨＮＳＯＮ Ｔ， ＦＲＥＣＫＥＲ Ｍ． Ｏｐｔｉｍａｌ ｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ａｃｔｉｖｅ ｍａｔｅｒｉａｌ
ａｃｔｕａｔｏｒｓ ｕｓｉｎｇ ｇｅｎｅｔｉｃ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｃ］ ／ ／ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ＳＰＩＥ ５３８３，
Ｓｍａｒｔ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ ａｎｄ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ： Ｍｏｄｅｌｉｎｇ， Ｓｉｇｎａｌ Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ， ａｎｄ
Ｃｏｎｔｒｏｌ． Ｓａｎ Ｄｉｅｇｏ： ＳＰＩＥ， ２００４：２２１．ＤＯＩ：１０．１１１７ ／ １２．５４００５０

［１３］朱华，刘卫东，赵淳生． 变体飞行器及其变形驱动技术［ Ｊ］ ．机械

制造与自动化，２０１０，３９（２）：８
ＺＨＵ Ｈｕａ， ＬＩＵ Ｗｅｉｄｏｎｇ， ＺＨＡＯ Ｃｈｕｎｓｈｅｎｇ． Ｍｏｒｐｈｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ ａｎｄ
ｉｔｓ ｍｏｒｐｈ⁃ｄｒｉｖｉｎｇ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ ［ Ｊ］ ． Ｍａｃｈｉｎｅ Ｂｕｉｌｄｉｎｇ ａｎｄ Ａｕｔｏｍａ⁃
ｔｉｏｎ，２０１０，３９（２）：８． ＤＯＩ：１０．３９６９ ／ ｊ．ｉｓｓｎ．１６７１－５２７６．２０１０．０２．００２

［１４］于晓至．分布式结构变形翼的控制研究［Ｄ］．南京：南京航空航

天大学，２０１６
ＹＵ Ｘｉａｏｚｈｉ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｒｏｂｌｅｍ ｏｆ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
ｍｏｒｐｈｉｎｇ ｗｉｎｇｓ ［ Ｄ］． Ｎａｎｊｉｎｇ： Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ
ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１６

［１５］ＸＩ Ｆｅｎｇｆｅｎｇ， ＭＯＯＳＡＶＩＡＮ Ａ， ＣＡＭＰＯＳ Ｇ Ｈ， ｅｔ ａｌ． Ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａｎ ａｃｔｕａｔｉｏｎ⁃ｒｅｄｕｎｄａｎｔ ｐａｒａｌｌｅｌ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｒｅｑｕｉｒｉｎｇ ｓｙｎ⁃
ｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ ａｎｄ Ｒｏｂｏｔｉｃｓ， ２０２０， １２
（４）：０４４５０１． ＤＯＩ：１０．１１１５ ／ １．４０４５６５３

［１６］ＭＯＯＳＡＶＩＡＮ Ａ， ＳＵＮ Ｃｏｎｇｚｈｕ， ＸＩ Ｆｅｎｇｆｅｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ
ｓｙｎｔｈｅｓｉｓ ｏｆ ａ ＭｕｌｔｉＬｏｏｐ ｌｉｎｋａｇｅ ｗｉｔｈ ｓｉｎｇｌｅ ｉｎｐｕｔ ｕｓｉｎｇ ｐａｒａｍｅｔｅｒ⁃
ｉｚｅｄ ｃｕｒｖｅｓ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ ａｎｄ Ｒｏｂｏｔｉｃｓ，２０１７，９（２）：
０２１００７． ＤＯＩ：１０．１１１５ ／ １．４０３５７９９

［１７］ ＷＵ Ｒｕｉ， ＳＵＮ Ｊｉａｎ， ＣＨＡＮＧ Ｚｈｉｚｈｏｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｅｌａｓｔｉｃ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ
ｓｋｉｎ ｆｏｒ ａ ｐｕｒｅ ｓｈｅａｒ ｍｏｒｐｈｉｎｇ ｗｉｎｇ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｉｎｔｅｌｌｉ⁃
ｇｅｎｔ Ｍａｔｅｒｉａｌ Ｓｙｓｔｅｍｓ ａｎｄ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， ２０１５， ２６（３）：３５２． ＤＯＩ：１０．
１１７７ ／ １０４５３８９Ｘ１４５２６７９６

［１８］李桦，田正雨，潘沙． 飞行器气动设计［Ｍ］． ２ 版．北京：科学出版

社， ２０１７：２５１
ＬＩ Ｈｕａ， ＴＩＡＮ Ｚｈｅｎｇｙｕ， ＰＡＮ Ｓｈａ． Ａｉｒｃｒａｆｔ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｄｅｓｉｇｎ
［Ｍ］． ２ｎｄ ｅｄ． Ｂｅｉｊｉｎｇ： Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｐｒｅｓｓ， ２０１７：２５１

（编辑　 杨　 波）

·２７· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ５４ 卷　


