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串联驱动变弯度机翼设计与气动性能分析

刘 峰,
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摘要 针对飞行性能要求,采用NACA4412翼型设计了一种串联驱动变弯度机翼方案。将机翼沿弦向分为

5个翼段,前缘部分为主承力结构固定段,后缘4段翼面由4个舵机实现串联驱动。偏转翼段内部采用空间

五面体桁架结构,表面敷设复合材料弹性蒙皮。翼段间采用连杆止动以限制相对转角。建立了机翼的运动

学分析模型,计算了变弯度机翼的作动速度。建立了机翼的气动分析模型,对4个典型飞行工况的气动性能

进行了分析,并与传统舵面机翼性能进行对比。研究表明,在相同飞行工况下,弦向四级串联驱动变弯度机

翼的作动时长仅为传统机翼的25%。起飞阶段升阻比增大71.94%,滚转机动时力矩增大12.46%,进近阶

段升力增大11.19%,接地后减速阶段阻力增大104.83%。串联驱动变弯度机翼相对传统舵面机翼具有更

优的操纵特性和气动性能。
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Abstract In
 

order
 

to
 

meet
 

the
 

needs
 

of
 

flight
 

performance,
 

a
 

tandem
 

drive
 

variable
 

camber
 

wing
 

is
 

de-
signed

 

with
 

NACA4412
 

airfoil.
 

Wing
 

structure
 

is
 

divided
 

into
 

five
 

sections
 

along
 

chordwise,
 

and
 

leading
 

section
 

is
 

the
 

main
 

load-bearing
 

structure.
 

Four
 

wing
 

sections
 

of
 

the
 

trailing
 

edge
 

are
 

driven
 

by
 

four
 

elec-
trical

 

servo
 

motors
 

in
 

series.
 

In
 

the
 

interior
 

of
 

deflecting
 

wing
 

section,
 

pentahedron
 

truss
 

structure
 

is
 

a-
dopted,

 

and
 

in
 

the
 

interior
 

there
 

is
 

laid
 

on
 

the
 

surface
 

a
 

composite
 

elastic
 

skin.
 

Connecting
 

rods
 

with
 

stop
 

function
 

is
 

arranged
 

to
 

limit
 

the
 

relative
 

rotation
 

angle
 

of
 

the
 

four
 

trailing
 

sections.
 

A
 

kinematics
 

analysis
 

model
 

of
 

the
 

variable
 

camber
 

wing
 

is
 

established,
 

and
 

the
 

drive
 

speed
 

is
 

calculated.
 

An
 

aerodynamic
 

analy-
sis

 

model
 

of
 

the
 

wing
 

is
 

built,
 

and
 

the
 

aerodynamic
 

performance
 

of
 

four
 

typical
 

flight
 

status
 

is
 

analyzed,
 

and
 

their
 

performance
 

is
 

compared
 

with
 

that
 

of
 

the
 

wing
 

with
 

conventional
 

flight
 

control
 

surfaces.
 

The
 

re-
sults

 

show
 

that
 

under
 

the
 

same
 

flight
 

status,
 

the
 

actuation
 

time
 

of
 

the
 

variable
 

camber
 

wing
 

with
 

four-
stage

 

tandem
 

drive
 

along
 

chordwise
 

is
 

only
 

25%
 

of
 

that
 

of
 

the
 

conventional
 

wing.
 

The
 

lift-drag
 

ratio
 

in-



creases
 

by
 

71.94%
 

for
 

takeoff.
 

The
 

maneuver
 

moment
 

increases
 

by
 

12.46%
 

for
 

roll.
 

The
 

lift
 

increases
 

by
 

11.19%
 

for
 

approach,
 

and
 

the
 

drag
 

increases
 

by
 

104.83%
 

for
 

deceleration
 

after
 

touchdown.
 

Tandem
 

drive
 

variable
 

camber
 

wing
 

is
 

superior
 

relatively
 

to
 

the
 

conventional
 

control
 

wing
 

in
 

handling
 

characteristics
 

and
 

in
 

aerodynamic
 

performance.
Key

 

words morphing;aircraft;tandem
 

drive;variable
 

camber;aerodynamic
 

performance

  传统固定翼飞行器的外形设计需兼顾不同飞行

状态和任务,在单一工况下一般不能达到最高气动

效率[1]。变弯度机翼是一种可以改变机翼弯度以适

应不同飞行工况的机翼。早在20世纪80年代美国

就开展了任务自适应机翼(mission
 

adaptive
 

wing,

MAW)项目[2],对变后掠角战斗机F-111进行改

装,配置了变形较小的柔性后缘,但复杂的操纵机构

几乎抵消了新技术带来的性能提升。

1994年Kota提出使用机构驱动蒙皮达到机翼

前后缘柔性变形的思想,为后续变弯度机翼的发展

奠定了基础[3]。NASA对变弯度机翼的评估表明,
相同条件下机翼升阻比的增大会明显降低燃油消耗

率[4]。Monner等提出一种分段式翼肋,利用首段

的直线作动器驱动可使后缘上下偏转达到15°[5],
同时该后缘上下蒙皮与翼肋之间采用滑动轴承连

接,降低了蒙皮的应变。若对各组翼肋弯曲角度进

行独立控制,则可获得具备扭转变形能力的柔性机

翼后缘。2007年 Hetrick等在自适应柔性翼项目

中,将变弯度后缘安装在白骑士飞机腹部进行测试,
结果表明在高空长航时飞机上该柔性结构可节省大

量燃油[6]。YUK等使用热固性形状记忆聚合物与

增强相组合获得新型复合材料,从而控制机翼的弯

曲变形与展开,增强了机翼的抗风性[7]。黎军等将

形状记忆合金应用于智能襟翼,试验表明在相同偏

转角下可增升20%以上[8]。形状记忆合金的偏转

角度需进行反复训练,经验不足可能会导致实际偏

转角与设计偏转角产生偏差。NASA与多个大学

合作利用6个独立控制的伺服舵机,配合柔性氯丁

橡胶制成的柔性蒙皮,试制了较为光顺的机翼后缘,
该机翼可向下偏转20°以提高起降阶段升力[9]。

Woods等在NASA变形翼项目的基础上,设计了一

种鱼骨式柔性后缘,能够在低驱动力下实现大变形

以提高升阻比[10]。2015年NASA的自适应柔性后

缘(adaptive
 

compliant
 

trailing
 

edge,ACTE)项目将

分布式轻质柔性结构应用于湾流III飞机的后缘,
经测试舵面可向上偏转2°,向下偏转30°[11-12]。Mo-
linari等提出一种沿翼肋方向分布压电元件驱动后

缘变形的方案,分析表明柔性机翼后缘可以在飞行

中减小阻力[13]。梁煜等研究发现变弯度机翼可改

善机翼抖振特性,巡航构型的升力系数随后缘弯度

增大而升高[14]。昌森等研究发现变弯度机翼可增

升减阻,在保证高升阻比情况下还具有附加力矩小

的优势[15]。张盛等在Kudva的智能机翼基础上,使
用热塑性聚氨酯设计了泊松比为0的柔性蜂窝结

构,配合硅橡胶蒙皮和3D打印共聚酰胺热熔胶基

板制成柔性机翼[16-17],该方案利用偏心梁驱动可使

后缘下偏15°。
综上可知,目前柔性机翼基本处于概念设计与

研究阶段,存在结构变形小、承载能力低、驱动困难、
工程化难度高等缺点。本文从结构概念设计和气动

分析的角度设计了一种弦向分段式串联驱动变弯度

机翼,相较于传统机翼舵面和前述柔性机翼,其结构

与驱动简单、柔性变形角度大、变形连续光顺、对气

流的扰动较小、承载能力强、工程应用可行性高,沿
展向多段组合可实现机翼的连续扭转。

1 机翼设计

陈哲等研究表明 NACA4412翼型在低雷诺数

(约20×106)下具备良好的升力特性,且其零升迎角

小于0°[18]。因此,以NACA4412翼型为例,设计了一

段弦长600
 

mm,展长364
 

mm的串联驱动变弯度柔

性机翼结构示意图,如图1所示。机翼自前缘向后分

为5段,其中前缘翼段1为固定段,沿展向安装2根

碳管和1块碳纤/轻木夹芯板作为翼梁,并与碳纤/轻

木夹芯板式翼肋组装。后缘可变弯度部分由翼段2
~翼段5组成,采用连杆顺序连接。以安装于U形

架上的舵机作为驱动装置,连杆转轴处做限位设计,
将各段的作动偏转角度控制在-10°~14.25°。则满

行程状态下,机翼后部可向下偏转40°,向上偏转57°。
各翼段蒙皮采用五面体空间桁架支撑,桁架的弦向杆

根据驱动需要设计为曲杆,保证驱动过程中外形光

顺。多面体结构和连杆样件采用聚乳酸3D打印制

作,如图2所示。同一翼段不同部位蒙皮刚度要求不

同,因此蒙皮样件采用树脂基/玻纤和碳纤维复合材

料铺制,管梁样件为3K碳纤维管。以上构件在工程

应用时可采用钛合金、蜂窝夹芯/碳纤维复合材料等

其他强度更高的材料制造,不在本文敷述。机翼驱动

后的偏转状态如图3所示。
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(a)轴测图

(b)俯视图
 

(c)左视图

图1 串联驱动变弯度机翼结构示意图
 

(a)多面体空间桁架   
 

(b)连杆

图2 机翼关键结构件
 

(a)上偏57°
    

 

(b)下偏40°

图3 机翼变弯度示意图

2 运动分析

2.1 变体位移与速度分析

变弯度机翼试验段驱动选择市售航模舵机,
原厂额定角速度为ω=461.54°/s。机翼的变弯度

后缘部分占据弦长的56.50%。机翼为非对称翼

型,因此各翼段转轴的初始位置存在高差,以翼段

2的转轴为O 点,翼段3~翼段5的转轴点,以及

机翼后缘点依次命名为P1、P2、P3、P4。以O 点

为原点,建立 XY 坐标系,如图4所示。沿 X 方

向,OP1 为L1,P1P2 为L2,P2P3 为L3,P3P4 为

L4,各段初始长度依次为64.01
 

mm、64.06
 

mm、

64.13
 

mm、147.75
 

mm。L1、L2、L3、L4 在 X 轴

投影长度依次为64
 

mm、64
 

mm、64
 

mm、147
 

mm。
各 段 与 X 轴 初 始 夹 角 为 θ1=1°、θ2=2°、

θ3=4°、θ4=6°。

64 147

L3
L1 L2

64

P3
4

3
2

1
O

64

P1

P4

X Y

P2
L464.01 64.06 64.13

147.75

图4 各转轴点初始位置

  以初始位置为基准,各转轴逆时针旋转为正,顺
时针旋转为负。各转轴旋转方向统一但角速度独

立,则各点的位置为:

Pn

Pnx =∑
4

n=1
Lncosnφ+θn  

Pny =∑
4

n=1
Lnsinnφ+θn  (1≤n≤4)

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁 (1)

式中:Pn 为转轴点或后缘点位置;φ=ωt为单个舵

机转动角度,t为转动时间;θn 为翼段与X 轴夹角,

n 取整数。
当φ=0时4个舵机同时启动做逆时针匀速转

动至φup=14.25°停止,机翼后缘上偏达到最大角

度,即Pn 到达上止点。同理,顺时针匀速转动至

φdown=-10°停止,机翼后缘下偏达到下止点。角速

度为已知量,式(1)对时间t求导可得速度:

Vn

Vnx = -ω∑
4

n=1
nLnsinnφ+θn  

Vny =ω∑
4

n=1
nLncosnφ+θn  (1≤n≤4)

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁 (2)

式中:Vn 为转轴点或后缘点速度。
2.2 地面扰流板状态

机翼后缘向上偏转57°作为扰流板使用时,即

φup 传统机翼舵面偏转时长为:

tCW=
4φup

ω =
57°

461.54°
≈0.12

 

s (3)

变弯度机翼4个舵机同时驱动,则单个舵机驱

动时长即为总时长:

tMW=
φup

ω =
14.25°
461.54°

≈0.03
 

s (4)
 

CW 为 传 统 机 翼(conventional
 

wing,CW),

MW为变弯度机翼(morphing
 

wing,MW)。传统机
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翼沿弦向仅一段舵面绕转轴做圆周运动,舵面弦长

取L4,则后缘上偏速度为V=1.19
 

m/s,将L1、

L2、L3、L4ω,以及θ1、θ2、θ3、θ4 代入式(2)得到变弯

度机翼后缘上偏到达上止点前速度为V4=7.69
 

m/

s,两者速度V 和弦长C 随时间T 变化对比如图5
所示。传统机翼和变弯度机翼后缘上偏57°运动轨

迹如图6所示。

0.1
0
2
4
6
8

V/
(m

/s)

T/s

MW
 CW

0.10

600
C/

m
m

T/s

MW
 CW

       (a)速度         
 

(b)弦长

图5 上偏57°速度与弦长变化
 

(a)传统机翼   
 

(b)变弯度机翼

图6 后缘上偏57°轨迹图

2.3 襟翼全形态

机翼后缘下偏40°作为襟翼使用时,即φdown 传

统机翼舵面偏转时长为:

tCW=
4φdown

ω =
40°

461.54°
≈0.09

 

s (5)

变弯度机翼4个舵机同时驱动,则单个舵机驱

动时长即为变弯度总时长:

tMW=
φdown

ω =
10°

461.54°
≈0.02

 

s (6)

变弯度机翼后缘下偏到达下止点前速度为

V4=7.72
 

m/s,与传统机翼的速度和弦长随时间变

化对比如图7所示,后缘下偏运动轨迹如图8所示。

0.1
0
2
4
6
8

V/
(m

/s)

T/s

MW
 CW

0.10

600

C/
m

m

T/s

MW
 CW

       
 

(a)速度         (b)弦长

图7 下偏40°速度与弦长变化
 

(a)传统机翼   
 

(b)变弯度机翼

图8 后缘下偏40°轨迹图

2.4 副翼最大偏角状态

飞行中副翼以最大偏角做连续偏转时,其运动

为从下止点向上偏转φdown-up=24.25°到达上止点

(或反向偏转)。传统机翼舵面偏转时长为:

tCW=
4φdown-up

ω =
97°

461.54°
≈0.21

 

s (7)

变弯度机翼的4个舵机同时驱动,则单个舵机

驱动时长即为变弯度总时长:

tMW=
φdown-up

ω =
24.25°
461.54°

≈0.05
 

s (8)

变弯度机翼与传统机翼的后缘速度和弦长随时

间变化对比如图9所示,后缘运动轨迹如图10
所示。

0.20

2
4
6
8

V/
(m

/s)

T/s

MW
 CW

0.20

600

C/
m

m

T/s

MW
 CW

       
 

(a)速度         (b)弦长

图9 连续偏转速度与弦长对比
 

(a)传统机翼   
 

(b)变弯度机翼

图10 后缘连续偏转轨迹图

2.5 后缘偏转角与机翼参数关系

对变弯度机翼后缘变形前后的几何弦长C、相

对弯度f
-、平均气动弦长(mean

 

aerodynamic
 

chord,
MAC)等进行测量,得到各角度与机翼参数变化关

系如图11所示。各参数与偏转角度总体上成线性

关系,其中原始机翼相对弯度f
-
=0.04;后缘向上偏

转57°后平均气动弦长缩短12.74%,相对弯度f
-
=

0.16;向下偏转40°后平均气动弦长缩短10.05%,

相对弯度f
-
=0.18。由于试验段为矩形翼,因此翼

面积的增减幅度与平均气动弦长相同。

520

540

560

580

600

620
 C      MAC  f

M
A

C/
m

m

0.00

0.04

0.08

0.12

0.16

0.20

 f

40 �40200-20-40
φ�����c

图11 偏转角度与机翼参数关系

2.6 运动变形结论

由于舵机转动速度相同,变弯度机翼采用4个

舵机同时驱动,后缘点到达设计位置所需要的时间

仅为传统机翼的1/4,表明变弯度机翼的响应速度

优于传统机翼。马骏等研究表明,传统大型客机的

副翼液压系统故障率约为1.84×10-5[19]。张侦英

等对电动舵机进行优化后可靠性可达0.999以

上[20],由此计算可得串联驱动变弯度机翼完全失效
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概率小于10-12,安全性优于传统机翼。

3 气动性能分析

采用数值分析软件对起飞、机动、进近、接地等

4个典型工况进行气动分析,并与传统机翼进行对

比,其中机动分为机翼后缘上下偏转2个部分。为

精确模拟壁面流动情况,根据低速飞行的气动特性,
计算选用k-ω

 

SST[21]湍流模型。气动模型外流场

根据弦长600
 

mm,设定前后外流场长度为15倍弦

长,上 下 外 流 场 长 度 为10倍 弦 长[22],模 型 厚 度

364
 

mm。程春晓等研究表明变弯度机翼失速前的

升力系数高于常规机翼,在2°时 达 到 最 大 升 阻

比[23],因此本文分析机翼攻角设定为2°。飞行速度

选用刘峰等设计的全复合材料太阳能无人机参

数[24],即 起 飞 速 度 为10.20
 

m/s,机 动 时 速 度 为

27.66
 

m/s,进 近 时 速 度 为 9
 

m/s,接 地 速 度 为

8.50
 

m/s。空 气 密 度 取 1.23
 

kg/m3,粘 度 为

1.79×10-5
 

kg/ms,则与速度对应的雷诺数分别为

4.19×105、1.14×106、3.70×105、3.49×105。计

算所用的湍流动能和比耗散率输运方程为:

∂ρk  
∂t +

∂ρUik  
∂xi

=P
~

k-β*ρkω+

∂
∂xi

μ+σkμt  
∂k
∂xi

􀭠
􀭡

􀪁􀪁 􀭤
􀭥

􀪁􀪁

 

(9)

∂ρω  
∂t +

∂ρUiω  
∂xi

=αρS2-βρω2+

∂
∂xi

μ+σωμt  
∂ω
∂xi

􀭠
􀭡

􀪁􀪁 􀭤
􀭥

􀪁􀪁 +21-F1  ρσw2
1
ω
∂k
∂xi

∂ω
∂xi

(10)
式中混合函数F1:

F1=tanh min
max k

β*ωy
,500ν
y2ω  ,

4ρσω2k
CDkωy2

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀮦

􀮨

􀮧

􀪁
􀪁􀪁
􀪁
􀪁􀪁

4􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀮦

􀮨

􀮧

􀪁
􀪁􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(F1 在远离表面的地方为0,在边界层内部则换为

1),CDkω=max2ρσω2
1
ω
∂k
∂xi

∂ω
∂xi  ,湍流涡旋粘度为

νt=
a1k

maxa1ω,SF2  
,其中S 为应变率幅值,混合函

数F2 则为:

F2=tanh max 2k
β*ωy

,500ν
y2ω  􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁

2􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 ,

Pk=μt
∂Ui

∂xj

∂Ui

∂xj
+
∂Uj

∂xi  →
P
~

k=minPk,10β*ρkω  
k-ε和k-ω 模型混合公式为:

α=α1F1+α2 1-F1  (11)
其他工程常数为:

β*=0.09,α1=
5
9
,β1=

3
40
,αk1=0.85,

αω1=0.5,α2=0.44,β2=0.082
 

8,αk2=1,

αω2=0.856
3.1 起飞

在起飞阶段将襟翼放下可提高升力,在2°攻角

下将变弯度机翼后缘下偏5°作襟翼使用,并与传统

机翼后缘下偏5°的气动性能作对比,计算结果如表

1所示。可见变弯度机翼的气动性能较传统舵面有

极大提高,压力场极值出现较大变化,起飞状态时具

有优良的增升减阻特性。机翼弦长方向压力分布如

图12所示,其中Cp 为压力系数,X/C 为相对增长。
表1 起飞气动性能

下偏5° 升力/N 阻力/N 升阻比
最大正

压力/Pa

最大负

压力/Pa
传统机翼 12.03 0.46 26.05 23 -97.34
变弯度机翼 14.96 0.33 44.79 44.34-95.90
增幅/% 24.35 -28.26 71.94 92.78 -1.48
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�0.5
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C
p
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0.8 1.00.60.40.20.0

图12 起飞下偏5°压力分布图

3.2 机动

设定飞机在27.66
 

m/s的最大速度平飞时做出

机动,按照打满舵的极限情况,在2°攻角下对机翼

后缘下偏40°和上偏57°进行分析。

3.2.1 下偏40°
计算结果对比如表2所示,升力增量有利于提

高滚转性能,由于变弯度机翼的偏转部分面积远大

于传统舵面,因此阻力增量较大。机翼弦长方向压

力分布如图13所示。

3.2.2 上偏57°
计算结果对比如表3所示,变弯度机翼相较于

传统机翼负升力增加21.57%,能有效提高滚转角

速度。机翼弦长方向压力分布如图14所示。
表2 机动下偏40°气动性能

下偏40° 升力/N 阻力/N 升阻比
最大正

压力/Pa

最大负

压力/Pa
传统机翼 176.73 11.68 15.13 954 -536
变弯度机翼 187.38 20.13 9.31 951.37 -846.70
增幅/% 6.03 72.35 -38.47 -0.28 57.97
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表3 机动上偏57°气动性能

上偏57° 升力/N 阻力/N 升阻比
最大正

压力/Pa

最大负

压力/Pa
传统机翼 -124.92 15 -8.32 937.18 -789.05
变弯度机翼 -151.87 30.91 -4.91 792.74 -1491.57
增幅/% 21.57 106.07-40.97 -15.41 89.03
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图13 机动下偏40°压力分布图
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图14 机动上偏57°压力分布图

3.3 进近

在进近阶段变弯度机翼后缘下偏20°作为襟翼

使用,在2°攻角下其气动性能与传统机翼对比如表

4所示,可见进近阶段变弯度机翼的增升增阻性能

优于传统舵面,利于飞机恒速消高,降低进场速度。
机翼弦长方向压力分布如图15所示。

3.4 接地减速

飞机接地时将变弯度机翼上偏57°作为地面扰

流板使用,在2°攻角下其气动性能与传统机翼对比

如表5所示,可见变体机翼具有更好的卸升增阻性

能,有利于飞机稳定接地和地面减速。机翼弦长方

向压力分布如图16所示。
表4 进近阶段气动性能

下偏20° 升力/N 阻力/N 升阻比
最大正

压力/Pa

最大负

压力/Pa
传统机翼 15.55 0.6 25.92 20.82 -103.92
变弯度机翼 17.29 0.91 19 84.04 -62.07
增幅/% 11.19 52 -26.70 303.65 -40.27

表5 滑跑减速气动性能

上偏57° 升力/N 阻力/N 升阻比
最大正

压力/Pa
最大负

压力/Pa
传统机翼 -11.64 1.45 -8.03 86.45 -74.44
变弯度机翼 -14.17 2.97 -4.77 72.71 -139.22
增幅/% 21.74 104.83 -40.60 -15.89 87.02
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图15 进近下偏20°压力分布图
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图16 滑跑减速上偏57°压力分布图

3.5 气动性能小结
根据气动分析结果,变弯度机翼在起飞阶段下

偏5°作为襟翼使用时,升阻比增加71.94%。在滚
转机动时,变弯度机翼滚转力矩增加12.46%。在
下偏20°进近时,升力增加11.19%,阻力增加52%,
利于飞机恒速消高,降低进场速度。接地减速时,变
弯度机翼负升力增加21.74%,阻力增大104.83%,
有利于飞机稳定接地和地面减速。程春晓等对占据
弦长40%且可上下偏转20°的柔性后缘段分析表
明,在2°攻角下升阻比增加约82.28%,最大升阻比
增加约57.92%[23]。刘龙等使用柔性伸缩蒙皮和机
械结构结合制成的前后缘偏转机翼试验表明,升阻
比可达37.17;在较大迎角下阻力增加更大,升阻比
降低35.90%[25]。串联驱动变弯度机翼的各舵机在
设计范围内可以任意角度组合驱动,如1号、2号舵
机驱动3号、4号舵机保持静止,1、2、3号舵机驱动4
号舵机保持静止等,可获得具有多种气动特性的机
翼。起飞状态下,变弯度机翼各舵机同时下偏1.25°
时升阻比最高。此外弦向变弯度机翼可沿展向多段
布置并使用柔性蒙皮连接,通过各展向翼段不同偏转
角度组合实现后缘连续扭转,如图17所示。展向变
弯度翼段之间连接蒙皮的厚度设计,可采用张永红等
提出的变弯度机翼后缘蒙皮设计方法进行试验取
值[26]。串联驱动变弯度机翼的最大升阻比增幅略小
于前述柔性后缘机翼,但承载能力和工程可行性有明
显优势,总体气动性能优于传统机翼。

图17 多段变弯度机翼组合扭转示意
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4 结论

1)串联驱动变弯度机翼4个舵机同时驱动,响
应速度远大于传统机翼,气动综合性能亦优于传统
机翼。
2)弦向串联驱动变弯度机翼的变形方式对机翼

主梁或主翼盒构型影响较小。
3)在保证结构安全的前提下,保留了部分油箱

空间,技术跨度较小,可行性高。
4)用变弯度后缘替换传统襟副翼能使机翼后缘

在连续变形过程中始终保持光滑,达到优于传统舵
面的操纵性能。
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