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摘要：为给新型无缝柔性后缘结构方案提供技术支撑，通过理论分析和有限元仿真对正弦型、V型、分段正弦型及

余弦型 4种新型零泊松比蜂窝结构的弹性性能进行比较研究，并对余弦蜂窝结构进行拉伸实验测试。据此设计基

于二维变形零泊松比余弦蜂窝的柔性后缘，并对余弦蜂窝后缘段的弯曲性能进行仿真分析。结果表明，余弦蜂窝

结构的面内弹性和受载应力状态优于其他三种蜂窝结构，其准线性应变可达 27.8%；通过参数调控可获得余弦蜂窝

后缘段的优异弯曲性能，实现柔性后缘结构的大幅度弯曲变形，为新型柔性后缘结构的设计与分析提供参考。
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Mechanical properties of honeycomb structure with zero Poisson’s ratio for
flexible trailing edge
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Abstract:   To provide technical support for the design of new seamless flexible trailing edge structures，a comparative study of the

elastic properties of four novel zero Poisson’s ratio honeycomb structures（sinusoidal-type，V-type，segmented sinusoidal-type and

cosine-type）is conducted through theoretical analysis and finite element simulation. A tensile test on the cosine honeycomb is also

carried out.  Based on this，a flexible trailing edge based on a two-dimensional  deformable zero Poisson’s ratio cosine honeycomb

was designed，and the  bending performance of  the  cosine honeycomb trailing edge section is  simulated and analyzed.  The results

show that the in-plane elasticity and stress state of the cosine honeycomb structure are superior to other three honeycomb structures.

The quasi-linear strain of the cosine honeycomb achieves 27.8%. Excellent bending performance of cosine honeycomb segment can

be achieved by parameter adjustment，thereby achieving significant bending deformation of the flexible trailing edge structure. This

study can provide references for the design and analysis of novel flexible trailing edge structures.

Key words:   flexible honeycomb；elastic property；flexible trailing edge；structural deformation；stress analysis

  

传统的飞行器控制面，如襟副翼、舵面等，通常

采用刚性开缝式结构，其控制面与主翼面间的缝隙

会影响翼面气流的流动，从而对翼面整体的气动性

能带来负面影响[1-3]。与主翼面无缝连接的一体化

柔性舵面（柔性后缘）可有效避免该问题，近年来受

到越来越多的关注。国内外研究机构对柔性舵面

开展了大量研究工作。美国航空航天局（National

Aeronautics  and Space Administration，NASA）的任

务自适应机翼（mission adaptive wing，MAW）项目

在 F111飞机上进行了柔性后缘测试，通过机械结

构带动表面薄膜弯曲实现变形 [4]。在智能机翼

（smart wing）项目中，首先尝试了通过形状记忆合

金作动的柔性蒙皮带动基板弯曲变形、实现机翼后

缘弯曲的方案[5]，后续又提出了基于偏心轴旋转作
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动的柔性蜂窝后缘方案[6]，并开展了相关地面与风

洞实验。杨智春等 [7] 对柔性后缘自适应机翼的

3种不同分段翼肋结构进行了深入的比较研究。雷

朝晖等[8] 提出了一种柔性翼肋结构，可产生±15°的
后缘变形。徐钧恒等[9] 设计了一种交叉簧片式铰

链的变弯度机翼结构，其后缘偏转角约±13.5°。张

盛等[10] 研究了偏心轴作动的一维变形零泊松比蜂

窝后缘结构，实现了±15°的后缘偏转。从上述研究

可以看出，通过偏心轴带动后缘偏转是柔性后缘的

可行方案，其中零泊松比柔性蜂窝结构性能对柔性

后缘的变形特性具有重要影响。相比常规正泊松

比结构（如正六边形蜂窝等），零泊松比蜂窝在单向

受力变形时，其非受载方向不会产生附加应变，因

此在约束状态下不会给变形方向引入额外附加应

力，具有较低作动力需求，易于变形。此外，在面外

弯曲变形时，非零泊松比结构会产生马鞍形（正泊

松比）或双曲形（负泊松比）翘曲，而零泊松比蜂窝

的变形均匀一致，可避免机翼外形翘曲对翼面气动

性能带来的负面影响。因此，有必要对零泊松比蜂

窝的力学性能开展深入研究，为柔性后缘结构提供

可行方案。

当前对蜂窝结构的研究集中在构型、参数和材

料对其强度特性、吸能特性的影响方面[11-14]，较少

涉及蜂窝柔性变形的理论和应用[15]。对适用于柔

性翼面的零泊松比蜂窝结构，国内外学者也开展了

部 分 探 索 性 研 究 。 Bubert等 [16] 与 Olympio
等 [17] 研究了数种一维变形零泊松比蜂窝结构。

Gong等[18] 提出了一种 V型梁二维变形零泊松比

蜂窝结构，Liu等[19-21] 提出了数种曲线型梁二维变

形零泊松比蜂窝结构，他们对上述蜂窝结构的面内

等效弹性模量进行了理论建模和有限元验证，但对

其面内弹性性能未开展比较研究，具有不同梁结构

的柔性蜂窝之间的面内弹性差异尚不明了。因此，

有必要开展零泊松比蜂窝结构在统一参数下的面

内弹性比较研究，在开发先进柔性翼面的工程实践

中为柔性蜂窝构型的选择提供科学的参考。此外，

在实际应用中，柔性后缘的变形主要是弯曲变形。

而目前对柔性蜂窝的研究主要是面法向厚度蜂窝

的面内拉压变形[22-25]，对其弯曲变形的研究较少。

对面法向厚度跟随翼型渐变的零泊松比蜂窝结构

的弯曲性能鲜见报道，这不利于新型高性能零泊松

比蜂窝在柔性后缘中的推广应用。

为解决上述问题，本工作分析了 4种二维变形

零泊松比蜂窝结构的面内性能差异，为适用于柔性

后缘的柔性蜂窝结构选型提供依据；对面法向厚度

渐变的二维变形柔性余弦蜂窝结构的弯曲性能进

行了研究，为其在柔性后缘中的工程应用提供参

考。本工作主要通过理论分析、有限元方法和实验

测试对柔性蜂窝及其工程结构的拉伸和弯曲性能

进行研究：首先，通过理论分析和有限元仿真对

4种具有不同梁结构的二维变形零泊松比蜂窝的面

内弹性进行比较研究；其次，对柔性余弦蜂窝结构

的拉伸性能进行实验测试和分析；然后设计一种二

维变形零泊松比蜂窝结构填充的柔性后缘；最后对

用于柔性后缘的二维变形零泊松比柔性蜂窝段的

弯曲性能开展有限元仿真分析。本工作的研究成

果，可为新型高性能柔性蜂窝的性能分析及其在柔

性后缘的工程应用提供参考。 

1    零泊松比蜂窝结构面内弹性
 

1.1    理论分析

蜂窝结构的面内弹性可通过等效弹性模量进

行表征。根据结构力学理论，给出蜂窝结构面内等

效弹性模量的推导范式。此外，蜂窝结构在受拉压

载荷时，其梁结构中最大应力亦可由受力分析

导出。

4种蜂窝结构的胞元构型如图 1（a）～（d）所
示，其中图 1（a）为正弦型蜂窝胞元，图 1（b）为

V型蜂窝胞元，图 1（c）为分段正弦型蜂窝胞元，

图 1（d）为余弦型蜂窝结构胞元。胞元为正方形结

构，其边长为 L，梁结构曲线的最大高度为 H，厚度

为 t，结构在面法向的深度为 b。
对上述 4种蜂窝结构进行受力分析可知，当蜂

窝结构在承受单向拉压载荷时，沿载荷方向的梁结

构会发生拉压变形；沿载荷法向的梁结构不受拉压

载荷作用，仅跟随沿载荷方向梁结构的变形产生平

移运动。因此，蜂窝结构在载荷法向不产生应变，

结构表现出零泊松比特性。

y = f (x)

结构的面内等效弹性模量为结构在受拉压载

荷时等效应力与等效应变的比值。考虑到对称性，

在面内有 4条对称轴，因此可以取 1/8结构进行研

究。如图 1（e）所示，设梁曲线方程为 ，两端

所受拉力为 F，则等效应力为：

σx =
F

bL/2
(1)

为获取等效应变，需要求解结构在受拉时的末

端位移。由受力平衡可得：

M (x) = M+F f (x) (2)

由转角弯矩关系可知：
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θ (x) =
w M (x)

EI
ds+C (3)

ds =
√

d2x+d2 f (x)

I = bt3/12

式中： ；E为材料的弹性模量；

，为梁截面惯性矩；C为常量。

转角边界条件为：θ (0) = 0
θ (L/2) = 0

(4)

M (x)

联立式（2）～（4），可求得梁截面 x处内力弯矩

。

梁截面 x处的内力轴力由内力分解可得：

F (x) = F
dx
ds

(5)

相比结构内力弯矩和轴力，内力剪力对末端位

移的影响比前两者低几个数量级，因此可只考虑内

力弯矩和轴力对末端位移的影响。

根据求得的内力弯矩和轴力，梁的应变能方

程为：

U =
w M2 (x)

2EI
ds+

w F2 (x)
2EA

ds (6)

A = bt式中： ，为梁截面面积。

根据卡氏第二定理，可得梁结构末端位移：

δx =
∂U
∂F

(7)

因此，结构等效应变为：

εx =
δx

L/2
(8)

根据式（1）和（8）可得结构等效弹性模量为：

Eeff =
σx

εx
=

F
bδx

(9)

弯矩导致的应力为：

σM =
M (x) t

2I
(10)

轴力导致的应力为：

σF =
F (x)

A
(11)

梁结构中的最大拉压应力为：

σ = σM +σF (12)

由上述理论方法推导可获得蜂窝结构的面内

弹性模量和内应力峰值方程，但其中曲线型梁蜂窝

结构的性能方程较为复杂，甚至无法用初等函数描

述，可以通过数值计算方法进行求解。 

1.2    有限元分析

利用 ANSYS Workbench对 4种不同的二维

变形零泊松比蜂窝胞元结构进行仿真分析，在仿

真 中 ， 蜂 窝 胞 元 的 边 长 L=18 mm， 弯 曲 梁 高

H=4 mm，蜂窝结构的深度 b=3 mm。结构材料属性

设置为 3D打印尼龙 PA11的材料属性，其杨氏模

量为 1800 MPa，泊松比为 0.4。网格划分方法为

Workbench程序自适应网格划分。蜂窝结构左端

设置为固定支撑；右端施加沿 X方向的位移载荷，

大小为蜂窝在 X方向尺寸的 1%（0.18 mm），Y和

Z方向的位移设置为 0。图 2以余弦型蜂窝结构为

例，给出了蜂窝结构的参数、边界与载荷条件。

已有研究发现，蜂窝结构刚度最敏感的参数是

蜂窝壁厚，结构刚度大致与壁厚的 3次方成正

比[26]，因此在本研究分析中，主要讨论结构刚度随

蜂窝壁厚的变化关系。图 3描述了 4种蜂窝结构

的变形反力和结构内部的最大等效应力与蜂窝壁

厚的关系。从图 3可以看出，4种蜂窝结构的变形

反力和结构内部最大等效应力均与蜂窝壁厚正相
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图 1    4种蜂窝胞元构型、1/8子结构　（a）正弦型；（b）V型；（c）分段正弦型；（d）余弦型；（e）1/8子结构

Fig. 1    Four configurations and 1/8 substructure of honeycomb cells 　（a）sinusoidal-type；（b）V-type；（c）segmented
sinusoidal-type；（d）cosine-type；（e）1/8 substructure
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关。结构变形反力随着蜂窝壁厚增大呈非线性增

长趋势，其增长速度随着壁厚增大而加快；而结构

内部最大等效应力随蜂窝壁厚增大近似线性增

长。在同样的轴向位移应变下，4种蜂窝结构中，

V型和分段正弦型的变形反力和等效应力最大值

始终大于余弦型蜂窝结构。同样壁厚为 1.2 mm的

蜂窝结构，产生 1% 的应变，余弦型蜂窝结构需要

5.90 N的力，正弦型、分段正弦型和 V型蜂窝结构

分别需要 6.68、7.30 N和 7.91 N。在同等结构参数

和应变条件下，余弦型蜂窝在变形过程中所需的变

形力和变形能量分别为正弦型、分段正弦型和

V型蜂窝的 88.32%、80.82% 和 74.59%。在等效应

力方面，壁厚 1.2 mm的蜂窝结构产生 1% 的应变

时 ， 余 弦 型 蜂 窝 结 构 内 部 最 大 等 效 应 力 为

9.53 MPa，正弦型、分段正弦型和 V型蜂窝结构

内部最大等效应力分别为 10.52、 12.50 MPa和

11.80 MPa。余弦型蜂窝的内部最大等效应力分别

为正弦型、分段正弦型和 V型蜂窝的 90.59%、

76.24% 和 80.76%。由此可见，在 4种蜂窝结构中，

余弦型蜂窝面内刚度最低，最易于面内变形；在产

生相同的大应变时，其内部应力水平最低，最难发

生破坏。因此，在 4种结构中，余弦型结构具有最

佳的变形应用潜力。
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图 3    4种零泊松比蜂窝结构面内拉伸性能　（a）结构反力随壁厚的变化；（b）等效应力峰值随壁厚的变化

Fig. 3    In-plane tensile properties of four honeycomb structures with zero Poisson’s ratio　 （a）reaction force with beam thickness；
（b）maximum equivalent stress with beam thickness

 
 

2    零泊松比蜂窝结构拉伸测试
 

2.1    测试方案

从第 1节分析可以看出，在 4种蜂窝结构中，

余弦型蜂窝结构性能最优，因此选择余弦型蜂窝和

V型蜂窝结构开展力学性能测试，并进行比较研

究，见图 4。考虑到单向拉伸下，只有拉伸方向的

柔性梁受载荷作用，为控制测试成本，采用退化的

蜂窝结构，将其非受载方向的柔性梁简化为直线

梁，对其拉伸位移和载荷的关系开展测试。通过

3D打印制造了蜂窝实验件，材料选用 PA11，蜂窝

结构参数设置为 L=18 mm，H=8 mm，b=3 mm，壁

厚 t设置为 1 mm，如图 4（a）所示。拉伸测试在

MTS试验机上进行，拉伸实验见图 4（e）。测试加

载速度 2 mm/min。对 2种蜂窝分别采用 3件蜂窝

实验件进行拉伸测试，性能结果取其拉伸位移和载

荷的平均值。 

2.2    测试结果分析

图 5为蜂窝结构载荷-位移曲线。图 5（a）为余

弦蜂窝结构载荷-位移曲线的测试和有限元分析结

果。有限元分析设定为弹性小变形，因此其载荷-
位移曲线是直线。可以看到，测试蜂窝结构的拉伸

载荷与拉伸位移呈非线性变化趋势。在小变形时，

基本是线性变化；当变形增加时，载荷增加趋势变

缓；在大变形时，其载荷迅速增加，此时结构接近破

坏。在小变形时，测试结果与有限元结果较为接

近，如 1 mm变形时，测试结果为 3.24 N，有限元结

果为 4.23 N；在 2 mm变形时，测试结果为 6.10 N，
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图 2    蜂窝结构胞元的仿真设置

Fig. 2    Simulation settings of honeycomb cells
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有限元结果为 8.47 N。在变形增大时，测试载荷与

有限元载荷的差异增大。在整个变形过程中，测试

载荷均小于有限元载荷。有限元分析和测试结果

均表明，余弦蜂窝结构具有优秀的变形特性，尤其

是测试结果验证了余弦蜂窝结构仅需要很小的载

荷就可以实现大幅度变形，其准线性应变可达

27.8%（72 mm跨度下准线性拉伸位移为 20 mm）。

图 5（b）所示为余弦和 V型蜂窝载荷-位移曲

线的实验结果比较。可以看出，在小变形弹性范

围，两种结构的载荷与位移均呈线性关系。在拉伸

至相同位移时，V型蜂窝变形所需的拉力均大于余

弦蜂窝，这与 1.2节中有限元分析的结果一致。在

2 mm变形时，余弦蜂窝所需拉力为 6.10 N，V型蜂

窝所需拉力为 8.28 N，超出余弦蜂窝结构 35.7%。

有限元分析和实验结果均表明，相比其他三种结

构，余弦蜂窝结构具有优秀的拉伸性能，在拉伸过

程中对作动力的需求更低，更适用于柔性翼面的内

部变形支撑结构。 

3    余弦蜂窝柔性后缘段结构方案

基于上述蜂窝性能研究，在柔性后缘段结构方

案中，选用面内柔性最佳的余弦型蜂窝结构作为内

部填充结构。基于零泊松比余弦蜂窝的柔性后缘

段结构方案（不包含柔性蒙皮）如图 6所示，柔性后

缘段主要由 4个部分组成：（1）余弦蜂窝；（2）腹
板；（3）后缘尖端；（4）偏心轴。其中，余弦蜂窝用

于维持柔性后缘段偏转变形时的翼面外形，作为外

部柔性蒙皮的内部支撑；腹板用于保证柔性后缘段

偏转时弦平面的连续性；后缘尖端与腹板固定连

接，跟随腹板发生移动和转动；偏心轴在舵机带动

下转动，为后缘偏转提供动力。在工程中，整体后

缘可以由沿展向排布的柔性后缘段连接而成，每个

柔性后缘段可独立进行扭转和弯曲变形，以此构成
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图 4    蜂窝结构及拉伸测试　（a）余弦蜂窝参数；（b）V型蜂窝参数；（c）余弦蜂窝结构；（d）余弦蜂窝样本；（e）拉伸测试

Fig. 4    Honeycomb structure and tensile test 　（a）parameters of cosine-type honeycomb；（b）parameters of V-type honeycomb；
（c）cosine-type honeycomb structure；（d）samples of cosine-type honeycomb；（e）tensile test
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图 5    蜂窝结构载荷-位移曲线　（a）余弦蜂窝载荷-位移有限元和实验结果；（b）余弦蜂窝和 V型蜂窝载荷-位移实验结果比较

Fig. 5    Force-displacement curves of honeycomb 　（a）force-displacement results of finite element and experimental results of co-
sine honeycomb；（b）experimental comparison force-displacement results between cosine honeycomb and V-type honeycomb
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可柔性变形的整体后缘结构。

为保证翼面气密性，柔性后缘表面，尤其是蜂

窝段所在的位置，需要覆盖柔性蒙皮，柔性蒙皮可

通过胶粘的方式，前端与后缘前部机身表面固定粘

接，中部与蜂窝段表面固定粘接，后端与后缘尖端

表面固定粘接。柔性蒙皮应当具有大应变能力，在

变形过程中不发生破坏，以此保证翼面的光滑连续

性。现有技术通常采用模量较低的高分子材料作

为柔性蒙皮，但其正泊松比特性仍会给作动系统带

来一定的负担。为降低作动需求，理想的柔性蒙皮

也应当具有零泊松比效应，可以对其进行特殊设

计，采用褶皱纤维（如尼龙、芳纶纤维等）与弹性体

（如硅橡胶等）复合成型。

变体飞行器设计不仅需要考虑变形能力，其

在法向的承载能力同样重要。本工作所用柔性后

缘采用贯穿式蜂窝结构作为内部填充，气动载荷

经由柔性蒙皮传递至蜂窝结构，并作用于蜂窝结构

的面法向，而面法向承载能力强是蜂窝结构

优异性能之一，可使后缘具备较强的法向载荷承

载能力。

柔性后缘段的翼型主要参数为：弦向长度为

349 mm，展向长度为 90 mm，前端厚度为 150 mm。

其中，零泊松比余弦蜂窝段沿弦向蜂窝数量为 10，
弦向总长度为 180 mm，沿展向蜂窝数量为 5，展向

总长度为 90 mm，前端厚度为 150 mm，末端厚度

为 67 mm。 

4    余弦蜂窝段弯曲性能有限元分析

通过 ANSYS Workbench对余弦蜂窝段的弯曲

性能开展仿真分析。为简化模型，忽略余弦蜂窝结

构中为安装腹板和偏心轴结构设置的缝隙和孔洞，

对完整的余弦蜂窝段进行分析。如图 7所示，在仿

真中，余弦蜂窝段的前端设置为固定支撑，末端施

加 Z轴方向的载荷。参考诺格公司对柔性后缘蜂

窝结构的研究[6]，设置 Z向载荷 Fz=−67.5 N。余弦

蜂窝的材料设置为芳纶环氧复合材料，其模量与泊

松比如表 1所示。

图 8（a）展示了在 Z向载荷作用下，不同蜂窝
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图 6    柔性后缘段结构方案

Fig. 6    Structural scheme of the flexible trailing edge segment
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图 7    柔性后缘段仿真设置

Fig. 7    Simulation setting of the flexible trailing edge segment

 

表 1    余弦蜂窝材料性能
Table 1    Material properties of cosine honeycomb

Properties Value

Young’s modulus along X direction/MPa 76000

Young’s modulus along Y direction/MPa 5500

Young’s modulus along Z direction/MPa 5500

Poisson’s ratio XY 0.3

Poisson’s ratio YZ 0.3

Poisson’s ratio XZ 0.3

Shear modulus XY/MPa 2300

Shear modulus YZ/MPa 2300

Shear modulus XZ/MPa 2300
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梁高 H的余弦蜂窝段末端的弯曲挠度（绝对值）与

蜂窝梁壁厚 t的关系。可以看到，在相同的载荷作

用下，随着蜂窝梁高的增加，余弦蜂窝段的末端挠

度增大，其增大速度随着梁高的增加而加快；余弦

蜂窝段的末端挠度随着蜂窝壁厚的增大而减小，其

减小速度随着壁厚的增大逐渐降低。在 67.5 N的

载荷作用下，壁厚 t≤0.05 mm时，若不考虑结构强

度限制，余弦蜂窝段的末端挠度均超过 50 mm；在

梁高 H=6 mm，t=0.15 mm时，余弦蜂窝段的末端挠

度也超过 35 mm，可以实现较大的变形。由此可

见，余弦蜂窝结构具有很高的柔性，易于弯曲变形，

非常适合用作柔性后缘的内部支撑。
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图 8    余弦蜂窝段末端弯曲挠度（a）和等效应力峰值（b）与壁厚的关系

Fig. 8    Change of bending deflection at the end （a） and maximum equivalent stress of the cosine honeycomb segment （b） with
beam thickness

 

图 8（b）展示了在 Z向载荷作用下，不同的蜂

窝梁高 H的余弦蜂窝段内部的等效应力峰值与蜂

窝梁壁厚 t的关系。可以看出，在相同载荷作用

下，随着蜂窝梁高的增加，余弦蜂窝段内部等效应

力峰值增大，其增大速度随着梁高的增加呈先降低

后增加趋势，但总体趋势接近线性增长；余弦蜂窝

段内部等效应力峰值随蜂窝壁厚的增加而减小，其

减小速度随着壁厚的增大逐渐降低，这主要因为壁

厚较大时，在同样载荷作用下，结构的变形和内部

应变较小，导致结构内部相应的应力水平处于较低

的状态。总体来看，在图示参数下，结构的内部

应力远小于芳纶环氧材料的纵向抗拉伸强度

（1930 MPa）；但当结构弯曲挠度较大时，其内部

应力会超过芳纶环氧材料的抗纵向压缩强度

（258.7 MPa），蜂窝受压面存在破坏的风险[27]。

值得注意的是，当余弦梁高 H较大、蜂窝壁厚

t较小时，余弦蜂窝结构弯曲后，相邻单元的蜂窝壁

在受压侧会有相互接触挤压的可能，会对结构性能

带来不利影响。图 8所展示的数据中，余弦蜂窝结

构变形后，均未发生相邻单元蜂窝壁接触挤压的

现象。

图 9所示为余弦梁高 H=6 mm，蜂窝壁厚 t=
0.15 mm时余弦蜂窝后缘结构的变形状态及内部应

力分布状况。可以看到，应力峰值出现在靠近蜂窝

前端且沿弦向（Y向）排列的余弦梁中部，这说明在

余弦蜂窝弯曲变形中，结构近前端位置的蜂窝受拉

较为严重，此处的应力状态应该予以重点关注，以

免发生破坏。
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图 9    柔性后缘段变形应力
Fig. 9    Deformation stress of the flexible trailing edge segment
  

5    结论

（1）在正弦型、V型、分段正弦型和余弦型 4种

蜂窝结构中，余弦型蜂窝结构具有最佳的面内拉压

性能，其变形所需的作用力和内部应力最低。

（2）实验测试表明余弦蜂窝在拉伸过程中其载
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荷随位移变化呈非线性趋势，其准线性应变达

27.8%，具有优异的变形能力。

（3）余弦蜂窝段的弯曲性能仿真结果表明该结

构在较小的外力作用下可发生较大幅度的弯曲变

形，验证了柔性后缘段设计方案的可行性。

（4）余弦梁曲线高度和壁厚对余弦蜂窝结构变

形时的末端弯曲挠度与内部应力峰值具有重要影

响，在工程中应根据作动能力和变形需求综合考

虑，选择合理的结构参数。
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