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基于“指节”驱动刚柔耦合式变弯度
机翼后缘结构的设计方法
葛文杰，朱楠楠，丁世聪，张驰，王成民，蒋友
西北工业大学，陕西  西安  710072

摘 要：利用刚性机构驱动的变形翼，蒙皮易出现不光滑变形的现象，而用柔顺机构设计的变形翼，虽蒙皮曲线光滑，飞机的

稳定性和机动性增强，但难以满足变形与承载双重优化。为此，基于“指节”驱动式仿生刚柔耦合的设计思想，本文设计了一

种瓦特 I型六杆驱动的变弯度机翼后缘三“指节”刚性机构，并建立了可承受气动载荷和光滑变形的柔顺机构拓扑优化方

法。先设计了一种由单电机驱动的瓦特 I型六杆操控机构，再改进了“指节”式驱动下变形翼后缘的变密度拓扑优化方法，

后求解并给出了一种具有三“指节”式杆驱动特点的变弯度后缘柔顺驱动机构，最后对优化模型进行了刚柔体动力学、空气

动力学以及流固耦合仿真，并搭建了试验平台和样机模型，对柔性变形翼的可行性及其设计方法有效性进行论证，结果表明

该机翼可以光滑、连续地大变形，同时又具有较强的承载能力。
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传统的固定翼飞机采用缝翼和襟翼来改变机翼的弯度

和机翼面积[1]，但结构笨重，会产生噪声及分流等问题。根

据对鸟儿飞行的认识，相对于以往的固定翼，研究人员提出

了变形翼设计概念。变形机翼能够根据不同的任务和飞行

状态，调整机翼的形状，从而可以大幅度提高飞行器的续航

能力和机动能力[2-3]。

刚性机构变弯度机翼变形较大时，会使蒙皮发生屈

曲，且重量（质量）较大，但其承载性能和稳定性能较好[4]。

在柔性变弯度机翼的研究中，利用柔顺机构设计可以实现

机翼的连续光滑大变形，从而获得极佳的空气动力性能，

提高飞行器的升力系数，但其无法兼顾承载能力[5]。如何

协调柔性变形和承载性能是设计变弯度变形翼时面临的

一个挑战[6]。Monner 等[7]将机翼后缘分为多块，采用连杆

来控制翼肋变形，实现了无缝上下变形。Wang Yue[8]设计

了一款通过三个滑动实现四段机翼运动耦合的全刚性机

构柔性翼，变形连续光滑，但变形角度较小。美国柔性系

统公司 Flexsys 与美国空军研究实验室（AFRL）[9]联合设计

了能够自适应无缝弯曲的变形襟翼，其变形光滑，且承载

性良好，可以给飞机提供稳定的气流。葛文杰等[10]采用基

于超弹性材料的拓扑优化方法来设计大变形机翼前后缘

内部柔性驱动机构，将机翼前缘蒙皮等效成多组悬臂梁模

型，结合遗传算法设计变截面厚度蒙皮，设计的变形翼具

有良好的连续光滑大变形能力。本文借鉴刚性机构驱动

与柔顺机构驱动各自的优点，探索既满足大变形要求又具

有一定的承载性的变形翼设计方法。采用刚柔耦合方式

设计的柔性机翼将具有变形大、变形光滑连续、满足承载

能力等优势，可以在实现大变形的同时，满足承载能力，保

证飞机稳定可靠飞行。

本文基于“指节”仿生刚柔耦合的设计思想，提出了一

种基于瓦特 I 型六杆刚性闭链机构驱动的刚柔耦合式变弯

度机翼后缘结构。首先，优化设计机翼后缘中弧线的开链

机构，并通过开链机构上特征点的运动规律来优化刚性闭

链机构，从而驱动机翼的前后缘变形到指定位置。其次，利

用拓扑优化方法设计内部柔性驱动机构。通过三“指节”刚

性驱动机构带动机翼内部柔顺机构，机翼可以光滑、连续地

大变形，同时又具有较强的承载能力。
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1 刚性“指节”驱动机构优化设计
1.1 刚性“指节”驱动机构模型建立

在机翼变形的同时，机翼的中弧线会发生改变，保证机

翼中弧线变形光滑连续是刚性机构设计的目标。按照“指

节”机构的杆件数量，可分为两杆机构、三杆机构和四杆机

构，具体模型图如图 1 所示。

两杆机构自由度 F=3×2-2×2=2，可以添加一个连架杆

和机架变为四杆机构，其自由度为 1，机构简单，易于控制，

但采用两杆机构来逼近机翼的中弧线，误差较大，变形不光

滑[11]。三杆机构的自由度 F=3×3-2×3=3，可以增加两个连

杆和一个机架，形成两个串联四杆机构，即瓦特 I 型六杆机

构，如图 2 所示，使其自由度为 1，逼近精度较高，只需一个

电机控制，通过杆件在空间位置的交叉，可以实现设计空间

的缩小。四杆机构的自由度 F=3×4-2×4=4，精度较高，但控

制复杂，会增加机翼的重量。

综合上述因素，本节以三杆机构来逼近变形翼的中弧

线，模型如图 3 所示。其中，A 铰链为固定铰链，B、C 铰链为

活动铰链，在中弧线和三杆上等距取 11 个点作为标记点，

通过优化每个杆的长度和各个杆的转动角度，使杆上的标

记点 P 逼近中弧线上的标记点 P*。通过三杆的转动对初始

翼型中弧线的特征点进行变换，来逼近目标翼型的中弧线，

其目标函数为

f (γ1γ2γ3θ1θ2θ3 )=∑
i = 1

11

(xi - x*
i )2 + (yi - y*

i )2 （1）

式中，γ1、γ2、γ3 分别为 AB 杆、BC 杆、CM 杆占总长 l 的比例系

数，θ1、θ2、θ3 分别为各杆各自转动的角度，( x*
i y

*
i )为 11 个目

标点的坐标。

获得开链三杆具体参数后（l1，l5，l9），可通过杆件封闭

形成易于操控的单自由度六杆机构，如图 4 所示。该机构

由 ABDE 和 BCGF 两个四杆机构通过 B 点连接，组成了瓦特

六杆机构。l2，l3，l4，l6，l7，l8 杆长未知，ϕ1，ϕ2，ϕ3 分别为三铰

链构件 AFB、BDC、CGM 的夹角，其中 4 杆固定为机架。本

次设计目标为通过运动方程求解构件 5 和 9 的转动角度使

之与目标值 θ̄5、θ̄9 不断逼近。该六杆机构的优化目标如下

f (l2l3 l4 l6 l7 l8φ1φ2φ3θ4 )=min∑
i

k

(θ5- θ̄5 )2+(θ9- θ̄9 )2

（2）
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图 1　开链式“指节”机构模型

Fig.1　Open chain “knuckle” mechanism model
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图 4　瓦特型六杆机构模型

Fig.4　Watt’s six-rod mechanism model
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图 3　开链式“指节”三杆模型示意图

Fig.3　Schematic diagram of the open chain

 “knuckle”three-rod model     
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图 2　瓦特型六杆机构

Fig.2　Watt-type six-bar mechanism
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1.2 刚性“指节”驱动机构的优化求解

本文采用遗传算法进行机构参数迭代优化，遗传算法

是通过模仿生物进化自然选择的方式进行优化的，可以用

来求解线性和非线性的有约束和无约束问题[12]，求解时容

易得出全局最优解。具体步骤是： （1）设置开链三“指节”

机构的变量初始范围，对开链三杆机构优化求解，在全局解

中，找到最优解。（2）设置瓦特型六杆机构的变量范围，见表

1，将开链三“指节”优化的结果与自变量 l2、l3、l4、l6、l7、l8，

φ1、φ2、φ3，θ4、θ1 代入非线性方程组，求解出 5 杆和 9 杆的转

动角度，从而获得目标函数值，并通过遗传算法不断迭代优

化得到最优解。

开链三“指节”机构的迭代优化过程如图 5 所示，目标

值经过遗传进化从初始的 200 降到 6.35，满足收敛要求。具

体结果见表 2。

在设计六杆机构时，将每次迭代的次优种群保存，作为

下次优化的初始种群，直到目标函数满足设计要求为止。

经过三次优化，目标函数降到 0.004，满足设计要求。经过

迭代的最优解见表 3。

求出各杆件参数后，代入运动学公式，通过输入 1 杆的

初始角度和末位置角度，可以求得各杆件的位置参数，其运

动学表示如图 6 所示，三杆机构初始位置和目标位置与相

应状态下的中弧线几乎完全重合，符合设计要求。

2 柔顺机构拓扑优化设计
传统的基于单元变密度的拓扑优化方法存在边界不清

晰的问题，为此本文以节点密度作为设计变量来改进优化

结果的清晰度，从而更准确地得出合理的结构[13-15]。

2.1 节点变密度拓扑优化方法

如图 7 所示，基于固体各向同性材料惩罚模型（SIMP）

建立了单元节点密度与材料特性之间的关系，通过惩罚模

型使材料密度值趋于 0 或者 1，0（白色区域）代表该处没有

图 5　开链三杆机构优化迭代过程

Fig.5　Iterative process diagram for optimization of open

chain triple rod mechanism                        

表3 瓦特型六杆机构各个参数优化结果

Table 3 Watt’s six-rod mechanism optimization results of

each parameter                                   

杆长/mm

取值

角度/（°）

取值

l2

60

φ1

34.57

l3

12.45

φ2

82.78

l4

43.12

φ3

62.85

l6

21.92

θ4

153.9

l7

114.6

—

—

l8

43.35

—

—

表1 瓦特型六杆机构中各个杆的取值范围

Table 1 The range of values of each rod in Watt’s 

six-rod mechanism                    

参数

取值范围

参数

取值范围

l2/l6/l8/mm

（0，100）

φ1/（°）

（0，90）

l3/mm

（0，200）

φ2/（°）

（0，90）

l4/mm

（0，60）

φ3/（°）

（0，90）

l7/mm

（0，200）

θ4/（°）

（0，60）

表2 开链式“指节”三杆机构优化结果

Table 2 Optimization results of open chain “knuckle”

three-bar mechanism                    

变量

取值

γ1

0.32

γ2

0.31

γ3

0.37

θ1/（°）

5.49

θ2/（°）

11.44

θ3/（°）

17.39

图 6　瓦特型六杆机构运动位置

Fig.6　Position of Watt’s six-bar mechanism movement
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材料，1（黑色区域）代表该处有材料。

节点变密度即以节点处的密度作为设计变量。单元内

任意一点密度不再是常数，而是通过插值得出，本节设计采

用双线性位移/密度（U4/Q4）插值方案，插值表达式为

ue =∑
i = 1

m

Niui （3）

ρe =∑
i = 1

m

Ni ρ i （4）

ì
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1
4

(1 -
x
a
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y
b

)

（5）

式中，e 代表单元个数，ue 为单元内任意一点位移，ui 为单元

节点位移，Ni 为单元形函数，ρ i 为节点密度，Ni 为形函数，ρe

为单元内任意一节点密度，m 为单元的节点数。

通过有限元的单元变密度方法与节点变密度方法优化

柔性机构的夹钳设计，来验证节点变密度方法的正确性及

相对于单元变密度方法的优越性。

如图 8 所示，夹钳的设计区域长为 100cm，宽为 100cm，

在右端有一个 40cm×40cm 的钳口，所用材料的弹性模量为

3000，泊松比为 0.3，材料体积约束为 0.3，输入力 F=100N，

输出力 F=1N，kin=0.3，kout=0.03。

本次优化设计采用输出位移最大优化模型，采用优化

准则（OC）法[16]进行优化，若两次迭代设计变量的最大值小

于 0.01，则迭代收敛。图 9（a）为单元变密度法迭代 5 步的

结果，图 9（b）为迭代 100 步后的结果。图 10（a）为节点变密

度法迭代 5 步的结果，图 10（b）为节点变密度法迭代 100 步

后的结果，经过对比，节点变密度法具有如下优点：（1）相对

于单元变密度使结构更清晰，减少了中间密度的存在；（2）

迭代收敛速度较快，如图 11 所示，使用有限单元法 200 步后

才使得目标函数趋于稳定，结构清晰，而节点变密度法在第

100 步时已经出现清晰结构。

2.2 非线性拓扑优化方法

非线性分析时采用 Lagrangian 法来描述物体的运动，

采用 Green 应变来描述应变，采用第二类 Piola-Kirchhoff 应

力来描述应力[17-18]。求解流程如图 12 所示。

结构优化过程中，经常会出现一些低密度单元，这些单

图 8　柔性夹钳的边界条件与设计区域

Fig.8　Boundary conditions and design area of flexible clamps

图 7　节点变密度模型

Fig.7　Nodal variable density model

图 9　单元变密度的柔性夹钳迭代过程

Fig.9　Flexible clamp iterative process for unit variable density

图 10　节点变密度法的柔性夹钳迭代过程

Fig.10　Iterative process of flexible clamp for node variable

density method                                            
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元的存在往往会影响切线刚度矩阵，使迭代无法收敛。为

此，本文在优化过程中设置了一个阈值，低于这个阈值的低

密度区域采用线性有限元计算，高于这个阈值的区域采用

非线性有限元计算，避免了由于低密度区域而产生切线刚

度矩阵负正定的问题。其表达式为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

ρ i > 0.001{F =KNU           
ϕ(i)=KNU -R

ρ i ≤ 0.001{F =KLU
ϕ(i)= 0   

（6）

式中，KN 为考虑非线性的刚度矩阵；ϕ(i)为 i 节点处的不平

衡力；R 为外力载荷；ρ i 为 i 节点的密度；KL 为线性刚度矩

阵；U 为载荷矢量。

以夹钳作为算例，分别计算驱动力为 150N 时，夹钳的

线性拓扑优化设计和非线性拓扑优化设计，如图 13 所示，

分析其钳口的变形程度和拓扑构型。

通过对比分析可知：（1）在力比较大时，线性刚度计算

得到的变形程度大于非线性刚度计算得到的变形程度，而

力比较小时，变形几乎一样，这是因为当物体发生大变形

时，线性刚度计算会使单元体积发生膨胀，使位移较大的单

元大于真实形变；（2）基于线性刚度和非线性刚度进行计算

时，夹钳会产生不同的构型。

2.3 柔性机翼后缘柔顺机构的拓扑优化

本节提出用刚性杆的位移作为输入条件，通过输入位

移反求驱动杆上的支反力，从而利用拓扑优化方法求出设

计域其他节点的位移以及密度。

设计机翼蒙皮厚度为 3mm，中间驱动杆厚度为 4mm，

三杆总长为 180mm，其中 A、B 点固定，C 点限制蒙皮的 Y 方

向移动，允许 X 方向自由移动，如图 14 所示。

如图 15 所示，为某机翼后缘在两种飞行条件下的最优

外形，通过优化内部柔顺机构，在刚性杆的驱动下，机翼后

缘的 22 个特征点从初始翼型弯曲到目标翼型。以 22 个特
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图 11　体积和目标函数收敛过程

Fig.11　Volume and objective function convergence process
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图 12　几何非线性求解流程

Fig.12　Flow chart of geometric nonlinear solution

图 13　夹钳拓扑优化变形图

Fig.13　Clamp topology optimization deformation diagram
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征点的位移与目标位移的水平及竖直方向的误差平方和作

为评价指标，建立优化模型，进行优化，优化目标函数为
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U1 = ub

ub =-K -1
bb Kbaū

KU2 = L

∑
j = 1

n

Vj xj -V ≤ 0                   

0 < xmin ≤ xj ≤ 1

j = 123n

（7）

式中，ū 为已知点的输入位移，b 为 22 个特征点，ub 为设计区

域非约束的节点位移，K 为系统刚度矩阵，L 为虚拟载荷，V

为体积约束，Vj 为节点的体积，xj 为节点处密度。

设计变量对敏度的分析是拓扑优化求解的关键，根据

目标函数及约束条件可求得目标函数对设计变量的敏度为

¶C
¶xi

=-2(uix - ūix + uiy - ūiy ) U T ¶K
¶ρ i

U （8）

柔性机翼的设计首先就是满足变形设计，即标记点的

位移应尽量靠近目标的位移，其次是应该能够承受一定的

空气载荷。从结构分布来说，拓扑结构应该尽可能在蒙皮

周围均匀分布，起到良好的支撑作用。图 16（a）为机翼的初

始状态拓扑结果，图 16（b）为柔性翼后缘拓扑结构变形图，

红色曲线为机翼轮廓线，蓝色线为目标曲线。由图 16 可

知，变形基本重合，符合设计要求。图 17 为标记点的位移

与目标位移对比图，Y 方向位移基本与目标位移重合，而 X

方向位移越往远处，变形差距越大。

3 机翼变形及流固耦合仿真分析
3.1 刚柔体变形分析

将拓扑优化的结果导入 Solidworks 中进行图形提取。

拓扑优化结果中结构与蒙皮和刚性杆的连接处采用柔性铰

链代替，提取模型如图 18 所示。设计的柔性机翼的驱动部

分为刚性部分，蒙皮为柔性材料。

图 19 为变形翼在有限元仿真软件中的变形曲线与目

A

A

B

B

C

C

图 14　柔性机翼的边界条件与设计区域图

Fig.14　Boundary conditions and design area diagram of

flexible wing                                          

图 15　某机翼后缘在两种飞行条件下的最优外形

Fig.15　Optimal shape of a wing trailing edge under two

 flight conditions                                     

图 16　机翼的拓扑结构

Fig.16　Topology of the wing
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标曲线的贴合程度示意图。最大变形处在机翼尾部，变形

量为 95.708mm，柔性机翼的主要变形在柔性铰链处，刚性

驱动杆和拓扑优化结构的杆件主要起到支撑轮廓形状的作

用，也能够抵抗外界载荷，起到一定的承载作用。

3.2 流固耦合分析

以机翼的后缘蒙皮作为流固耦合面进行单向流固耦合

仿真。以 50m/s 空气流速下的气动特性，将机翼后缘表面

的空气压强传递到柔性后缘的结构上，验证设计结构在飞

行环境下的承载性能。

流固耦合同时遵循流体与固体的基本守恒准则，除此

之外，在流固耦合的交界之处应满足应力 τ、位移 d、温度 T、

流量 q 等变量的相等或守恒[19]，用方程可表示为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

τf × nf = τs × ns

df = ds                   

qf = qs                   

Tf = Ts                   

（9）

定义蒙皮和柔性结构材料均为尼龙，刚性驱动杆材料

为铝。导入的气动载荷如图 20 所示，最大气动载荷在后缘

的最上部，后缘下蒙皮和后缘前端压强较小。图 21 所示为

压强作用下蒙皮上端和下端固定时总位移变形图，最大变

形量为 0.08792mm，承载性能满足要求。

4 变形翼样机设计与试验
本文首先设计曲柄滑块驱动机构驱动瓦特型六杆机

构，然后利用单个电机通过减速器同时控制蒙皮与六杆机

构 的 运 动 ，最 后 建 立 起 整 个 方 案 的 试 验 平 台 ，并 通 过

STM32 对步进电机的位置进行精确控制。通过观察机翼

的变形的初末位置与目标曲线贴合程度验证设计方法与设

计方案的可行性。

图 18　机翼后缘柔顺机构提取图

Fig.18　Extraction diagram of wing trailing edge 

smoothing mechanism               

图 20　机翼后缘气动载荷分布示意图

Fig.20　Schematic diagram of aerodynamic load distribution

 on the trailing edge of the wing                   

图 17　柔性翼后缘特征点位移图

Fig.17　Displacement diagram of the characteristic point of the trailing edge of the flexible wing

图 19　位移约束作用下的柔性后缘变形图

Fig.19　Deformation diagram of flexible trailing edge

under displacement constraint           
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4.1 样机模块设计

（1）曲柄滑块驱动机构

本节首先建立曲柄滑块机构模型，如图 22 所示，通过

控制滑块运动，使得 5 杆发生转动，从而驱动整个机构。图

23 为曲柄滑块机构运动示意图，其中曲柄即为 5 杆，虚拟铰

链点 B 与 1 杆连接，O 点即为滑块初始位置点，取后缘下蒙

皮初始位置点。

由运动学关系可得

xB + l5 cos θ5 = xO + l10 cos θ10 （10）

yB + l5 sin θ5 = yO + l10 sin θ10 （11）

xB* + l5 cos θ *
5 = xO* + l10 cos θ *

10 （12）

yB* + l5 sin θ *
5 = yO* + l10 sin θ *

10 （13）

yO = yO* （14）

公式中具体参数见表 4，表 5 中所列为曲柄滑块机构的

未知参数和初始设置。

求解非线性方程组，当滑块初始位置位于蒙皮下缘的

初始点时，BC 杆的长度与滑块后退长度如图 24（a）所示，随

着杆长的增加，滑块的后退位移在逐渐增加，但增幅较小。

当取杆长为 60mm 时，滑块的初始位置与滑块移动距离如

图 24（b）所示，随着滑块距离与蒙皮下缘初始点距离的增

加，滑块的位移逐渐增加。考虑到设计空间，故取滑块的初

始位置在蒙皮下缘的初始点，BC 杆长为 60mm，滑块的位移

为 6.08mm。

（2）齿轮减速机构

变形翼的驱动由滑块的位移和后缘下蒙皮共同驱动，

本文通过设计齿轮减速机构，可实现单电机同时驱动刚性

杆和后缘蒙皮。

若采用一级减速则会使传动比过大，造成齿轮直径过

大，超出后缘机翼的设计空间。因此，本次设计采用二级减

速，三维设计图如图 25 所示。

使用高弹性柔性材料制作变形翼的模型，使用刚性

PLA 材料制作刚性驱动杆。将刚性三杆分别固定在柔性翼

的中间三杆上，形成刚柔耦合三“指节”变形翼驱动机构。

柔顺机构与蒙皮和刚性三杆的连接采用椭圆铰链，蒙皮上

端与机架固连，蒙皮下端固连方铜螺母，由二级传动齿轮的

丝杠驱动，连接关系如图 26 所示。

4.2 试验平台设计

试验平台的三维模型如图 27 所示，在变形翼的侧边设

图 21　机翼后缘位移变形图

Fig.21　Deformation diagram of wing trailing edge displacement
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图 22　驱动机构驱动示意图

Fig.22　Drive mechanism drive schematic

表5 曲柄滑块机构未知参数和初始设置

Table 5 Unknown parameters and initial settings of the

crank-slider mechanism                    

未知参数

滑块移动距离/mm

构件 10 的长度/mm

滑块 O 的初始横坐标/mm

滑块 O 的初始纵坐标/mm

范围

d > 0

（0，200）

xO< 0

yO = 0

*

* *

*
d

OO

*B

*C

B

Cx/
m
m

y/mm

l10
l10

l5

l5
ϕ5

ϕ5

图 23　曲柄滑块机构模型示意图

Fig.23　Schematic diagram of the crank slider mechanism model

表4 曲柄滑块机构已知参数

Table 4 Known parameters of the crank-slider mechanism

已知参数

B 点初始坐标/mm

B 点末位置坐标/mm

构件 5 的初始位置角度/（°）

构件 5 的末位置角度/（°）

数值

（2918.9161，-474.5155）

（2917.7684，-480.1442）

8.78

20.22
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置变形尺度板，可以观察与目标翼型的匹配程度。由控制

器发送脉冲信号驱动柔性翼变形，硬件电路连接以及变形

过程分别如图 28 和图 29 所示。

由变形过程可知，通过控制刚性“三指节”机构与后缘

蒙皮，能够实现机翼后缘光滑连续变形，当后缘蒙皮后退

33mm，刚性“三指节”组合机构的滑块后退 6.55mm 时，后缘

蒙皮在竖直方向上位移 92mm，与理论计算和仿真一致，变

形后的形状符合目标翼型，满足设计要求。

5 结束语
本文提出了一种基于“指节”驱动的刚柔耦合式变弯度

机翼后缘。以机翼后缘中弧线的初始和目标曲线为优化对

象，首先，通过遗传算法求解开链三杆机构参数，并通过杆

件封闭形成易于操控的单自由度瓦特型六杆机构；其次，建

立了节点变密度非线性拓扑优化方法，解决了拓扑优化过

程中低密度节点不收敛的问题；最后，通过仿真与试验相结

合的方式，验证了刚柔耦合式机翼的承载及变形性能，结果

表明基于刚柔耦合“指节”式机构驱动的柔性机翼承载性能

和变形情况良好。
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Design Method of Trailing Edge Structure of Rigid-flex Coupling Variable 
Curvature Wing Based on “Knuckle” Drive

Ge　Wenjie， Zhu　Nannan， Ding　Shicong， Zhang　Chi， Wang　Chengmin， Jiang　You

Northwestern Polytechnical University， Xi’an 710072， China

Abstract: The current deformed wing driven by rigid mechanism is prone to the phenomenon of non-smooth 

deformation of the skin. The deformed wing designed by the flexible mechanism has a smooth skin curve, which 

enhances the stability and maneuverability of the aircraft, but it is difficult to satisfy the double optimization of 

deformation and load bearing. In this regard, based on the design idea of “knuckle”-driven bionic rigid-flexible 

coupling, a three-“knuckle”-driven rigid mechanism of the trailing edge of a variable curvature wing driven by a six-rod 

of the Watt I type is designed. A topology optimization method of the flexible mechanism that can withstand 

aerodynamic loads and smooth deformation is also established. Firstly, a Watt I six-bar maneuvering mechanism 

driven by a single motor is designed. Then a variable density topology optimization method for the trailing edge of a 

deformed wing with “knuckle”type drive is improved. Next, a flexible trailing edge drive mechanism with three 

“knuckle”type rods is solved and presented. Finally, the optimized model is simulated with rigid-flexible body 

dynamics, aerodynamics and fluid-structure coupling. An experimental platform and a prototype model are 

constructed to demonstrate the feasibility of the flexible deformed wing and the effectiveness of its design method 

from both simulation and experiment perspectives.

Key Words: rigid-flexible coupling; flexible mechanism; topology optimization; morphing wing; fluid-structure coupling
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