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柔性变体飞行器梳齿形翼肋结构的设计与仿真

段月茹， 关世玺

（中北大学 航空宇航学院，山西 太原 030051）

摘 要：察打一体飞行器要求满足宽速域、 复杂多变的任务环境， 传统的固定翼飞行器无法满足现在的诸多

飞行要求。针对这种情况， 设计了一种梳齿形翼肋结构， 通过控制智能材料驱动翼肋变形来主动改变机翼的

外形， 从而提高飞行器的气动性能以适应智能变形无人机的任务环境。基于Ansys Workbench对翼肋结构开

展了静力学分析并对弦向变弯动态变形过程进行了仿真分析， 以翼肋结构前后缘变形角度为关键优化目标， 
对翼肋结构参数进行优化， 从而得到最佳的翼肋结构参数组合。实验结果表明， 优化后的翼肋结构在满足屈

服强度要求的前提下， 可以实现翼肋前缘偏转 10. 75°， 后缘偏转 10. 75°， 这一变形不仅提升了飞行器的升阻

比， 而且有效改善了亚声速条件下飞行器的气动性能。本文提出的由智能材料驱动的梳齿形翼肋结构， 能够

实现前后缘的稳定变形， 增强了飞行器的爬升能力， 降低了燃油消耗， 还提供了更加灵活和高效的飞行操控

性能。本文采用仿真实验的方法， 结果与实际存在一定误差， 后续可进行实物的风洞实验。
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Design and Simulation of Comb Wing Rib Structure of 
Flexible Variant Aircraft
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Abstract： The integrated aircraft needs to meet the wide speed range， complex and changeable mission 
environment， and the traditional fixed-wing aircraft can not meet many flight requirements.  In view of this 
situation， a comb wing rib structure was designed to actively change the shape of the wing by controlling 
the deformation of the wing rib driven by intelligent materials， which can improve the aerodynamic perfor⁃
mance of the aircraft， and adapt to the task environment of the intelligent deformation UAV.  Based on 
Ansys Workbench， the static analysis of the wing rib structure was carried out and the dynamic deforma⁃
tion process of the chord bending was simulated.  The deformation angle of the front and back edges of the 
wing rib structure was taken as the key optimization objective to optimize the structure parameters of the 
wing rib， so as to obtain the best combination of structural parameters of the wing rib.  The experimental 
results show that the optimized wing fin structure can achieve a leading edge deflection of 10. 75° and a 
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trailing edge deflection of 10. 75° on the premise of meeting the yield strength requirements.  This deforma⁃
tion not only improves the lift-drag ratio of the aircraft， but also effectively improves the aerodynamic per⁃
formance of the aircraft under subsonic conditions.  The comb wing rib structure driven by intelligent mate⁃
rials proposed in this paper can realize the stable deformation of the front and rear edges， enhance the 
climbing ability of the aircraft， and reduce fuel consumption， and provide more flexible and efficient flight 
control performance.  This paper uses the method of simulation experiment， and the results have some 
errors with the reality.  We can use the actual wind tunnel experiment in the future.
Key words： variant wing； wing rib structure； smart materials； intelligent drive； aircraft

0　引　言

从莱特兄弟制造第一架飞机至今， 如何提高

飞机气动性能， 设计高效的飞行器一直都是研究

人员关注的重点［1］。高性能飞行器在飞行过程中

具有出色的爬升、 冲刺和机动性能， 相比传统飞

行器具有更强的生存能力［2］。

变体飞机是从仿生学的角度提出的， 可以根据

飞行任务及外界环境变化不断自适应地调整机翼形

状［3］， 以保证最佳翼载， 满足飞行所需的最佳形状， 
提高飞行效率。按照变形尺度划分， 机翼变形主要

包括三种变形模式［4］： 微/小尺度变形， 即主动流动

控制； 中等尺度变形， 即机翼翼型变形； 大尺度变形， 
即机翼平面变形。Elzey［5］和Sofla［6］等将仿生脊椎动

物结构与形状记忆合金（Shape Memory Alloy， SMA）

相结合制作了一种变后缘弯度机翼， 这种结构可以

提供较大的弯曲自由度， 但由于所需驱动器较多， 
结构复杂。Woods等［7］提出了鱼骨主动变弯度机翼， 
鱼骨的结构简单， 很小的驱动力就可以使机翼弯度

实现大幅度连续变化， 但由于其结构特殊， 弦向变

弯刚度低， 变形时气动载荷大， 具有潜在气动弹性

失稳的问题。Yokozeki等［8］提出了波纹结构可变形

翼型， 当波纹结构沿弦向排列时， 具有较高的承载

能力， 同时由于大的各向异性刚度特性， 可以产生

柔性变形。

目前， 变体机翼技术普遍采用鱼骨形和波纹形

翼肋结构， 本文通过改变影响机翼变形的多种因素

参数的大小， 设计了梳齿形可变性翼肋结构， 在SMA
弹簧的驱动下， 通过仿真验证了该结构的性能。

1　梳齿形肋板结构设计

1. 1　肋板工况、 结构材料及驱动方案

1. 1. 1　肋板工况分析

飞行过程中， 机翼在气动载荷和肋板驱动力

作用下完成机翼弦向变弯变形， 而机翼展向延伸

则需要肋板面外的驱动载荷与气动载荷协作来达

成展向变形。因此， 机翼弦向变弯可简化为机翼

肋板的面内变形问题， 而机翼展向变形可以简化

为考虑柔性蒙皮展向拉伸变形的问题［9-10］。

在飞行过程中， 变形机翼的表面气动压力会随

着飞行速度、 飞行高度的不同而动态变化， 而机翼

结构设计主要以变形极限为目标。为了简化分析过

程， 只需要考虑驱动载荷作用下的机翼变形， 初步

设定机翼需要实现的变形要求， 然后进行肋板的结

构设计。

翼肋既要实现机翼变形， 又要维持机翼剖面

形状， 并有效支撑蒙皮结构， 因此， 在进行翼肋结

构设计时可以分为前缘变形区、 后缘变形区和刚

性区三部分。

1. 1. 2　结构材料选择

铝合金具有密度小、 比强度高、 质量轻、 耐腐蚀

性强、 易加工成形、 成本低等一系列优点， 一直是全

球航空航天领域不可缺少的关键结构材料［11］， 广泛

应用于飞机主承力框、 梁、 壁板、 蒙皮等部位［12］， 用
量达飞机结构重量的40%~70%。因此， 肋板结构

采用7075铝合金［13］通过数控加工、 线切割等工艺制

成， 该材料参数如表 1 所示。

1. 1. 3　肋板SMA驱动

SMA作为一种智能材料， 因其具有优良的超弹

性性能和形状记忆效应， 以及良好的生物相容性、 
高阻尼性、 耐磨性和抗腐蚀性， 被广泛应用于航空

航天领域［14］。通过在肋板缝隙中设置SMA进行驱

表 1　7075铝合金材料属性

Tab. 1　Material properties of 7075 aluminum alloy

参数

密度/(kg·m-3)
杨氏模量/GPa

泊松比μ  

屈服强度/MPa
极限强度/MPa

数值

2 810
71

0.33
462
524

182



（总第 220 期） 柔性变体飞行器梳齿形翼肋结构的设计与仿真（段月茹等）

动［15⁃16］使肋板变形弯曲， 驱动力的大小通过控制SMA
丝的长度、 直径和温度来调节， 本文采用SMA弹簧

来实现较大的推力以及拉力驱动。 SMA弹簧的材

料［17］和几何参数如表 2 所示。

1. 2　梳齿形柔性翼肋参数设计方案

本文设计的梳齿形波纹结构是一种新的纯弯

曲和纯拉伸组合的翼肋结构， 该结构在梳齿间的

SMA弹簧驱动下向下弯曲， 上缘梳齿间距拉伸变

大， 连续下缘发生纯弯曲， 从而在实现弦向变形

的过程中， 上缘蒙皮拉伸而下缘蒙皮不发生压

缩， 发挥橡胶蒙皮高拉伸率和不可压缩的优势， 
实现整体蒙皮随翼肋变形以达成变形目标。

翼肋变形结构的几何参数如图 1 所示。图 1 
中， 水平线为翼型的中心线， 前缘齿倾角度定义

为α， 后缘齿倾角度定义为β。

梳齿形波纹翼肋结构的几何参数如表 3 所
示。影响翼肋变形区波纹结构力学性能的因素有

很多， 但考虑到智能驱动材料在波纹缝隙中的安

装， 以及变形时肋板轮廓的光滑连续性， 仅考虑

表 2 所涉及的参数， 且波纹间隙距离可适当取得

稍大些， 设定波纹缝隙距离为 12 mm， 波纹厚度

为 5 mm， 前缘缝隙为 12个， 后缘缝隙为 12个， 其
余参数设计变量如表 4 所示。

利用 CATIA 三维建模软件按表 2 数据设计

翼肋肋板梳齿形波纹结构， 得到机翼肋板的平面

形状如图 2 所示。机翼肋板的三维立体形状如

图 3 所示。

2　梳齿形翼肋结构的仿真模拟及

优化

2. 1　翼肋变形角度计算方法

该结构的机翼弦向变形程度可以用变弯偏转

角来衡量， 定义前缘变形区与刚性固定区产生的

偏转角为前缘偏转角， 同理， 定义后缘变形区与

刚性固定区产生的偏转角为后缘偏转角。以前缘

为例， 如图 4 所示， O点为翼型中线与中部刚性区

的交点， 当OA≈OA'时， 可以计算出偏转角

θ= arctan ( Δx OA )， （1）

式中： Δx为前/后缘的最大变形量。

表 3　肋板几何参数描述

Tab. 3　Floor geometry parameter description

几何参数

波纹厚度

缝隙宽度

下缘厚度

前缘齿倾角度

后缘齿倾角度

前缘变形区

后缘变形区

字母表示

b
l
t
α
β
M
N

表 2　SMA弹簧的材料参数和几何特征参数

Tab. 2　Material and geometric characteristic parameters of SMA 
springs

参数

奥氏体弹性模量Ea/GPa
马氏体弹性模量Em/GPa
马氏体开始应力 σms/MPa
马氏体结束应力 σmf/MPa
奥氏体开始应力 σas/MPa
奥氏体结束应力 σaf/MPa

密度/(kg·m-3)
泊松比μ  

弹簧长度L/mm
弹簧直径D/mm
弹簧丝直径d/mm

数值

65.72
37.51

128.21
630.14
377.51
74.12
6450
0.33
10
10
3

图 1　肋板几何参数定义（水平线为翼型中心线）

Fig. 1　Definition of geometric parameters of the floor （horizontal 
line is the center line of the airfoil）

表 4　机翼肋板参数化模型的设计参数

Tab. 4　Design parameters of wing rib parametric model

设计参数

前缘齿倾角度α/（°）
后缘齿倾角度β/（°）

前后缘波纹厚度d/mm
下缘边厚度 t/mm

肋板厚h/mm

数值

0
0
5
2

10

图 2　梳齿形波纹翼肋结构的平面图

Fig. 2　Plan of the comb shaped corrugated wing rib structure

图 3　梳齿形波纹翼肋三维图

Fig. 3　Three-dimensional figure of comb corrugated ribs
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2. 2　梳齿形柔性翼肋结构的有限元分析

利用 Ansys Workbench［18］对机翼肋板进行有

限元分析。以翼肋结构前/后缘为分析对象， 模拟

计算梳齿形翼肋结构在 SMA 弹簧驱动下的变形

程度。

2. 2. 1　网格划分

利用 Ansys Workbench 模块， 对机翼肋板采

用自适应网格方法进行网格划分， 单元类型取四

面体， 单元尺寸为 3 mm， 网格划分得到的机翼肋

板有限元模型共 48 855个单元， 82 042个节点， 如
图 5 所示。

2. 2. 2　SMA弹簧的模拟连接

利用 Ansys Workbench 的弹簧连接副模拟

SMA弹簧驱动肋板变弯。按照翼肋上翼形的形状

趋势在变形区缝隙上部添加弹簧连接， 如图 6 所
示。驱动力设定为翼肋上端的弹簧， 设置弹簧的

材料为 SMA， 刚度为 100 N/mm 来产生推力， 预
载荷为100 N， 模拟SMA驱动。

2. 2. 3　边界条件

肋板模型的边界约束为中部刚性区两条边采

取全自由度约束的形式， 如图7所示。

2. 2. 4　仿真结果

在SMA弹簧预置载荷的作用下， 按表 2 中的

初值建立机翼肋板结构的计算结果如图 8~图 10
所示。

根据上述云图数据， 代入变弯角度计算式（1）
可得初始设计结构的前后缘变弯角度， 结果如

表 5 所示。

由表 4 和表 5 可得， 在定驱动载荷下， 由初

始给定参数获得的肋板结构前缘变形为 5°左右， 
后缘变形为8°左右， 为了达到更好的变形效果， 需
要对结构进一步优化。

2. 3　梳齿形柔性翼肋结构优化设计

2. 3. 1　优化方案设计

利用 Ansys Workbench 中的直接优化相关模

块进行肋板模型的设计参数优化， 优化所设定的

图 4　弦向变弯的偏转角

Fig. 4　Deflection angle of chord bending

图 5　机翼肋板有限元模型

Fig. 5　Finite element model of wing rib

图 6　弹簧连接副

Fig. 6　Spring coupling pair

图 7　边界条件

Fig. 7　Boundary condition

图 8　肋板水平横向位移云图

Fig. 8　Floor horizontal lateral displacement nephogram

图 9　肋板垂直纵向位移云图

Fig. 9　Floor vertical longitudinal displacement nephogram

图 10　肋板等效应力云图

Fig. 10　Floor equivalent stress nephogram

表 5　前后缘参数

Tab. 5　Parameter of front and back edges

参数

长度/mm
横向位移/mm
纵向位移/mm
变弯角度/(°)

前缘

210
-6.15

-21.47
5.84

后缘

270
3.11

-38.65
8.15
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参数变量范围数据如表 6 所示。

以表 6 中的 5 个参数作为优化设计变量， 建
立最大化变弯角度目标和应力约束下的结构设计

多目标优化模型。

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

Maxθf( )X ，θb( )X ，

stσmax ≤ 200 MPa，
KU=F，
X L ≤X≤X U，

X=[ ]α，d，t，h ，

（2）

式中： 目标函数 θf( X )、 θb( X ) 为前后缘变弯角

度； σmax 为最大等效应力； X为设计变量向量， 
X L=[ 0， 0， 4， 1， 3 ]T， X U=[ 30， 30， 8， 4， 10 ]T 分

别为设计变量的上下限。

利用Ansys Workbench中直接优化模块的自适

应多目标优化方法求解优化模型。设置参数优化条

件： 前缘变弯角度最大， 预期目标10°； 后缘变弯角

度最大， 预期目标15°； 最大等效应力小于262 MPa。
在表 6 的参数范围内进行初始取样， 执行参数优化， 
筛选出优化方案， 肋板参数如表 7 所示。

2. 3. 2　优化方案验证

将表 7 中的参数代入到有限元模型中进行验

证分析， 得到的计算结果如图 11~图 13 所示。

将上述云图数据代入变弯角度计算式（1）， 可得

到优化后前后的缘变弯角度， 结果如表 8 所示。

通过参数优化分析， 得到了变体机翼的理论

计算模型。结合图 11~图 13 和表 8 的计算结果

可得， 优化结构在最小化等效应力情况下， 达到

了要求的极限变弯角度， 前缘变形为 10°左右， 后
缘变形为10°左右， 满足设计要求。

3　机翼样件实验测试

3. 1　实验方案规划

3. 1. 1　实验规划

为了证明仿真的正确性和合理性， 对机翼样

件变弯度进行了实验验证， 具体实验流程规划如

图 14 所示。

3. 1. 2　实验流程

1） 清理实验场地， 摆放实验平台及工作台。

2） 将实验平台的主梁拆下， 并从机翼样件中

部的方槽穿过。将刻度板安装于机翼样件一侧。

3） 在机翼样件前缘粘贴一条细长的有色胶

布， 用以标识机翼前缘位置。在机翼样件后缘粘

贴一条有色箭头， 用以标识机翼后缘位置。

4） 将 SS-3020KD 直流电源与机翼样件通过

30A 测试线连接。在测温仪上安装两根热电偶温

度传感器， 一根用来实时测量环境温度， 另一根

插入弹簧缝隙中实时测量弹簧温度。

5） 做好弦向变弯实验准备工作后， 布置好摄

图 11　优化后的肋板水平横向位移云图

Fig. 11　Nephogram of the optimized floor horizontal lateral 
displacement

图 12　优化后的肋板垂直纵向位移云图

Fig. 12　Nephogram of the optimized floor vertical longitudinal 
displacement

表 6　输入参数范围

Tab. 6　Input parameter range

设计参数

前缘齿倾角度α/(°）
后缘齿倾角度β/(°）

前后缘波纹厚度d/mm
下缘厚 t/mm
肋板厚h/mm

数值范围

0~30
0~30
4~8
1~4

3~10

表 7　优化方案

Tab. 7　Optimization scheme

参数

前缘齿倾角度α/(°）
后缘齿倾角度β/(°）

前后缘波纹厚度d/mm
前后缘上下边厚 t/mm

肋板厚h/mm
最大等效应力/MPa

取值

20
10
5

1.5
6

220.59

图 13　优化后的肋板等效应力云图

Fig. 13　Nephogram of the optimized floor equivalent stress

表 8　优化数据分析

Tab. 8　Optimize data analysis

参数

长度/mm
横向位移/mm
纵向位移/mm
变弯角度/(°)

前缘

210
-10.3

-39.88
10.75

后缘

270
5.5

-51.27
10.75
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像机位， 开展弦向变弯实验。

3. 2　实验设备

弦向变弯实验现场如图 15 所示， 图中所使用

的仪器为： 摄像头、 试验台、 驱动电源、 测温仪、 
刻度板、 电脑。

弦向变弯实验过程中， 由直流电源为驱动电路

供电， 以短路加热方式使SMA弹簧温度升高。随着

温度的升高， SMA弹簧驱动肋板梳齿， 使得机翼前、 
后缘变弯。在变弯的过程中， 前、 后缘的指示标识

会在刻度板上指出当前机翼的变弯角度。

3. 3　实验结果

测试结果如图 16 所示， 前缘变弯角度达到

11°， 后缘变弯角度能够达到12°。
机翼样件的实验数据和仿真数据如表 9 所示。

由表 9 可以发现， 机翼样件在变弯过程中， 前后缘

偏转角度的实验数据与仿真数据相差不大， 证明了

本文研究的合理性。

4　结　论

1） 通过对设计的变形翼肋前后缘结构的仿真

分析， 在肋板上缝隙处施加拉伸和膨胀载荷， 使
整体结构向下弯曲， 并对参数进行优化， 使翼肋

前缘变弯 10°， 后缘变弯 10°， 且该结构最大等效应

力为 220. 59 MPa， 小于 0. 5 倍屈服应力， 满足强

度要求， 提高了升阻比， 有效改善了亚声速条件

下飞行器的气动性能。

2） 将 SMA 智能材料应用于变体机翼结构设

计， 将形状记忆合金与机翼结构有效地结合在一

起， 实现了重量轻、 结构紧凑、 光滑连续、 无铰链

控制面、 既能抵抗气动载荷又能满足变形需求的

设计指标。在肋板翼缝中设置SMA弹簧， 通过对

SMA进行温度调节来控制它所产生的驱动力， 从
而调节肋板变形区的变形程度。
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