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摘 要：未来飞行器设计将面临空域、速域不断扩大、任务适应性要求不断提高的严峻挑战，变体飞行器可为提高飞行性能、

扩大飞行包线提供新思路与新方法。采用柔性蒙皮配合相应的支撑结构成为克服传统变体飞行器缺点的主要解决方案。

本文首先综述了柔性蒙皮、蜂窝支撑结构、新型智能材料在变体飞行器设计中的研究现状，然后对现有文献中柔性变形翼结

构设计、建模与分析方法进行讨论。最后提出现有柔性变形翼结构设计、建模与分析方法存在的问题，以及未来可能的研究

方向。
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绝大多数传统的飞行器通过升降舵、方向舵、襟翼、副

翼等操纵面的操纵实现气动性能和飞行性能的调整。传统

飞行器的设计在满足起飞和降落性能的条件下，在任务剖

面上的一个或几个设计点上达到性能最优，是对整个飞行

包线内飞行器性能的折中处理。这使飞行器在特定飞行环

境、巡航高度和速度下，拥有较高的性能。然而，一旦飞行

状态偏离设计最优点，飞行器的性能会急剧下降甚至发生

破坏。未来飞行器设计将面临空域、速域不断扩大，任务适

应性要求不断提高的严峻挑战，固定外形机翼很难在复杂

飞行包线下高品质完成任务，需要根据环境和任务的不同，

适应性调整飞行器几何外形以获得实时最优性能。而变体

飞行器可为提高飞行性能、扩大飞行包线提供新思路与新

方法。变体飞行器能够根据飞行任务（起飞、巡航、机动等）

的要求，利用布置在机体上的传感装置实时感知飞行器的

状态与外界环境信息，结合先验性模型对当前飞行任务和

环境的气动外形进行适配，高效地完成不同属性和组合的

任务。变体飞行器是现代航空航天领域的前沿技术，是未

来飞行器的重要发展方向[1-3]。变体飞行器的变形方式分

为以下三类：（1）翼身组合调整：通过变后掠、机翼折叠、变

翼面积、变展长或小翼梢等方式改变飞行器的整体气动布

局，以满足不同飞行模式的要求。（2）翼型调整：通过改变翼

型的弦长、厚度和弯度来改善翼型的气动特性，提高飞行效

率。（3）主动流动控制：利用微驱动元件和智能材料进行局

部变形或通过激波改变局部虚拟形状来改变飞行器的流场

结构和效率。主动流动控制的主要方法包括主动蒙皮振

动、自适应冲击控制、循环控制和主动变刚度等。

在早期研究中，飞行器变形主要通过设计复杂的刚性

机构来实现机翼展长、弦长以及后掠角的变化，蒙皮也采用

刚性蒙皮材料。虽然采用刚性机构与刚性蒙皮可以使变体

飞行器满足承载和变形方面的需求，但是带来以下几个问

题：（1）变形时机构的缝隙对蒙皮表面光滑性、变形连续性

和气密性产生不利影响，从而影响飞行器的整体飞行效率；

（2）驱动机构、变形机构增加了机翼的重量和机械复杂度，

影响系统可靠性，降低了变形的收益；（3）变体部件的交界
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面突变或缝隙带来额外的气动噪声和振动激励；（4）在实际

变形中，理想对称部件的不对称性（单边卡顿，运动误差）会

带来不利气动效应，给控制系统设计带来新的困难。以上

几个问题为变体飞行器设计提出新的需求[4]：（1）蒙皮需要

具有大变形能力，即可以承受足够大的应变来满足变形需

求；（2）在变形过程中要有足够面外刚度承受机翼的气动载

荷；（3）蒙皮需要具有较小的面内刚度以减少对驱动器的能

力的需求；（4）蒙皮在变形时需要保证机翼表面的连续、光

滑、气密性并且没有塌陷。采用柔性蒙皮[5-6]配合相应的支

撑结构成为满足以上需求的主要解决方案。近年来，随着

材料科学的发展，各种高性能柔性材料、新型智能材料的出

现为以上方案的实现提供了技术上的可能性。目前对于柔

性材料、新型智能材料的研究[5, 7-8]依然处在早期的研究验

证阶段。柔性变形机翼正在从实验室逐渐向实际应用中转

化。根据新型材料在变体飞行器中的作用，主要分为两个

研究方向：（1）面向变体飞行器需求的柔性蒙皮技术和配合

蒙皮柔性变形的支撑结构；（2）基于智能材料的智能执行驱

动机构。

虽然橡胶类材料满足机翼大变形和整体气密性要求，

但由于其弹性模量较低，使得其难以承受飞行过程中较高

的面外气动载荷。蒙皮承载能力与抗撕裂性差限制了此类

飞行器的最大飞行速度。因此设计复合式蒙皮结构成为柔

性蒙皮设计的热点方向[4]。机翼柔性变形的实现除了需要

柔性蒙皮以外还需要配合柔性蒙皮的支撑结构，才能把蒙

皮承受载荷传到机翼主承力部件上。负泊松比蜂窝作为一

种新型超材料，具有质量轻、相对密度小、比强度和比刚度

高、应力集中问题减少等优异的力学性能，为柔性蒙皮支撑

结构设计提供了新的解决方案。智能材料/结构是指将驱

动器、传感器及控制系统与母材相融合，除了具备普通材料

的承载能力外，还能感知并处理内部和外部信息的新型材

料/结构[9]。利用智能材料设计的机构或结构具有质量轻、

能量密度高、自驱动、可大变形、自适应等特点，更容易实现

飞行器的变形[10]。它可以大大降低变形机构带来的负面影

响，提高可变形机翼飞行器的综合性能。因此智能材料在

变体飞行器领域得到了广泛的关注，主要包括形状记忆聚

合物（SMP）、形状记忆合金（SMA）、压电复合材料等在变

体飞行器上的应用。目前多是对柔性变形翼结构的概念、

工艺制造、材料性能和试验结果进行讨论，很少对柔性变形

翼结构设计、建模与分析方法进行讨论。本文对柔性蒙皮、

蜂窝支撑结构、形状记忆合金、压电材料等新型智能材料在

柔性变形翼结构设计、建模与分析方法进行讨论。最后提

出现有柔性变形翼结构设计、建模与方法存在的问题，以及

未来可能的研究方向。

1 柔性变形翼结构设计相关进展
柔性变形翼飞行器要求蒙皮在变形方向上具有大变形

能力，保证机翼表面的连续、光滑、气密性并且没有塌陷，对

驱动器能力的需求较弱，要有足够面外刚度。初期的设计

方案是采用橡胶类材料制造柔性蒙皮。橡胶类材料虽然满

足气密性、柔性、大变形要求，但是由于其弹性模量较低，使

得其难以承受飞行过程中较高的面外气动载荷。就出现了

复合式蒙皮方案即在橡胶蒙皮承力方向增加增强项或者设

计不同纤维铺设方向来控制复合材料的性能达到柔性蒙皮

的需求。橡胶类蒙皮配合蜂窝支撑结构也是一种柔性蒙皮

的解决方案。此外柔性变形翼飞行器的性能还依赖于驱动

器和变形机构。驱动器为变形机构提供动力，驱动器需具

有瞬间较高输出能力；同时驱动器及相关变形机构需要质

量轻，能耗低。由于满足以上要求，基于形状记忆合金/形

状记忆聚合物，压电材料的设计方案是柔性翼驱动器和变

形机构常用设计方案。本节主要对柔性蒙皮及其支撑结构

的设计，基于形状记忆聚合物、形状记忆合金的柔性变形翼

驱动设计等几部分展开讨论。

1.1 柔性蒙皮与其支撑结构的设计

美国 NextGen 公司[11]以硅橡胶为基体材料针对变后掠

翼无人机提出一种柔性蒙皮方案。为了克服橡胶蒙皮的承

载能力弱的问题，在橡胶蒙皮下方植入铝片构成的加强肋

来提高蒙皮的刚度。Murray 等[12]将内部可充压的柔性基体

复合材料管埋在橡胶基体中作为柔性蒙皮，通过调节管内

压力改变蒙皮的刚度和形状，如图 1 所示。哈尔滨工业大

学吴瑞等[13]研制了一种适于剪切变形的柔性蒙皮，该蒙皮

采用平行的碳纤维杆提高蒙皮的面外变形能力，同时利用

凯芙拉纤维线垂直碳纤维排布，以抑制蒙皮在剪切变形时

产生的褶皱的出现。但以上橡胶蒙皮植入加强筋的方案承

受气动载荷能力依旧有限，只能进行低速飞行[14]。Gandhi

等[15]提出了一种柔性基体纤维增强复合材料变形蒙皮，该

设计中纤维铺设角与蒙皮变形方向成一定角度，当蒙皮拉

伸或压缩时，由于存在明显的泊松效应机翼会产生整体变

形，就有了负泊松比或零泊松比大变形材料的需求。

基于以上理念，Olympio 等[16-17]采用硅橡胶作为外层蒙

皮，采用不同形状的蜂窝为其支撑，如图 2 所示。通过对蜂

窝几何参数、分布规律和弹性蒙皮材料的分析优化，提出了

六边形混合蜂窝与 V 形蜂窝两种不同的结构，在实现零泊
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松比的同时，实现蒙皮刚度的最大化。Bubert 等[18]设计了

一种针对机翼可变展长需求的一维变形的柔性蒙皮。这种

蒙皮材料采用了低面内刚度的的硅橡胶-碳纤维复合材料

蒙皮以及具有高面外刚度的零泊松比蜂窝作为支撑结构组

合而成。这种设计使得机翼的变形可达到 100%，但只可用

于机翼展向变形。美国马里兰大学 Henry 等[19]对 SMP 的负

泊松比蜂窝结构进行了有限元分析和试验研究，结果表明，

结构的变形会带来较大的面外法向承载能力损失，即柔性

蒙皮面内变形能力与面外承载能力是矛盾的，如何找到满

足需求的设计点成为柔性蒙皮设计中的重要问题。中国科

学技术大学吴金玺[20]研究了一种变形和承载兼顾的超弹性

柔性蒙皮，该柔性蒙皮由蛇形手环手风琴蜂窝构成的结构

夹层与结构层上下表面附着的弹性蒙皮结合而成。南京航

空航天大学程文杰等[21]设计并分析了一种具有零泊松比特

性的十字形混合蜂窝支撑的柔性蒙皮结构。结果表明，这

种材料质量轻、易驱动、满足机翼的柔性变形要求。哈尔滨

工业大学陈以金等[22-24]基于有限元法仿真和试验测试对零

泊松比变形蒙皮进行了研究，验证了零泊松比蜂窝结构的

面内变形能力和面外承载能力更能满足柔性蒙皮变形

需求。

因此，现有柔性变形翼飞行器采用加入增强项和加入

可变形的支撑材料/结构两种方式来提高大变形柔性蒙皮

的强度、刚度、稳定性。

1.2 基于智能材料的柔性变形翼驱动设计

1.2.1 基于形状记忆聚合物、形状记忆合金的柔性变形翼驱

动设计

在美国国防预先研究计划局（DARPA）提出的 MAS 计

划中，洛克希德-马丁公司提出一种由 SMP 制成的柔性折

叠翼，利用 SMP 的热效应实现机翼的变形。机翼展开为飞

行器在起飞或巡航阶段提供了更高的升力；而机翼折叠为

高速冲击或机动飞行阶段提供更低的阻力。由于多次循环

试验后，合金丝发生断裂，导致该蒙皮无法继续变形。哈尔

滨工业大学孙健等[25]使用 SMP 制作后缘变弯度机翼蒙皮，

并进行风洞试验数据与理论计算比较，得到了后缘变弯度

机翼的特征，并对 SMP 在气动载荷下的加热问题进行了研

究。形状记忆聚合物可变刚度的特性确实满足变形蒙皮的

要求，但该材料加热特性、回复率特性、抗撕裂性等性能有

待进一步研究与改进。意大利那不勒斯大学 Barbarino

等[26]提出由记忆合金丝驱动的多关节柔性机翼结构方案，

在记忆合金丝的驱动下，实现整个机翼弦向弯度的变化。

如图 3 所示，Sofla 等[27]将 SMA 合金丝集成到仿生脊柱结构

中制作了一种变后缘弯度机翼，这种变后缘弯度机翼概念

可以提供较大的弯曲自由度，但存在系统复杂度高、变形中

容易失稳的缺点。2006 年，兰利实验室采用仿生学设计原

理模仿海鸥飞行时展向弯度的改变研制一种超椭圆翼，该

机翼利用形状记忆合金丝等驱动机翼变形，使机翼完成展

向弯曲变形[28]。Georges[29]采用 SMA 驱动器和一种柔性面

板设计了一种变弯度机翼，其中柔性面板作为上翼面的柔

性蒙皮来实现弯度变化，前缘、下表面以及后缘均为刚性。

其弯度形变量取决于偏置弹簧、SMA 单元和柔性拱背的协

调变形。西北工业大学 Gu Xiaojun 等[30]提出了一种基于

SMA 的新型可变形机翼构型和拓扑结构。通过优化智能

驱动器的布局和机翼结构的拓扑，最终构型能够实现光滑、

连续、精确的几何变化，改善了 SMA 屈曲和驱动力有限的

问题。李飞[31]提出了一种基于 SMA 驱动的多关节式变弯

度机翼设计。多关节之间由丝状 SMA 连接驱动，但由于多

段 SMA 的实时温度控制的困难与承载性差的问题，导致此

变弯度机翼的承载性不强，同步实时控制性也不高。中国

民航大学张芳芳等[32]对形状记忆合金纤维增强的形状记忆

聚合物复合材料（SMPC-SMA）的力学特性进行研究，建立

了相关本构模型，进行了可变形机翼后掠自适应变形的有

图 1　碳纤维杆增强柔性蒙皮结构

Fig.1　Carbon fiber rod reinforced flexible skin structure

图 2　带有蜂窝支撑结构的柔性蒙皮

Fig.2　Flexible skin with honeycomb support structure
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限元分析和试验验证。SMA 的优点是能量密度较高、弹性

好；与 SMP 相比，SMA 材料具同样存在反应较慢、冷却机制

复杂和不能自锁等问题，而且制造工艺复杂，价格更为昂

贵。为了跳过 SMA 的冷却过程，使机翼在变形后迅速回

复，Icardi 等[33]提出了一种基于 SMA 的变弯度机翼方案。

利用两个通过离合器与定位压电电机连接到翼肋上的同轴

SMA 驱动管，其中外管控制向下的运动，内管控制向上的

运动。工作时，可以通过离合器来控制哪根管子加热，哪根

管子不加热，进而实现特定方向的变形。

虽然现有很多学者对基于形状记忆聚合物、形状记忆

合金的柔性变形翼驱动机构进行设计与试验验证，但是基

于以上材料的变形机构的力学性能亟待进一步的改进，以

满足实际的工程应用。

1.2.2 基于压电材料的柔性变形翼驱动设计

美国弗吉尼亚理工大学 Bilgen 等[34-35]设计了一架带有

采用宏纤维复合材料（MFC）变弯度能力的微型飞行器并进

行了风洞试验，结果表明，MFC 片能够提供一定的对称或

非对称驱动力，以及滚转和俯仰力矩。基于 MFC 连续的变

形翼面较常规翼面具有更佳的阻力特性。

南京大学 Liu Weidong 等[36]设计了一种分布式布局的

机构实现连续变形，适用于低马赫数的小型无人机。利用

超声电机转矩大、体积小、重量轻、自锁、响应快等优点，将

超声电机驱动的平行四边形连杆机构应用于变弯度机翼，

驱动后缘。

基于图 4 所示的压电变形柔性机翼概念，Pankonien

等[37]提出了一种可变形后缘方案，将多个贴有 MFC 后缘结

构模块沿着机翼展向布置形成可变形后缘。由于各个后缘

模块相互独立，机翼沿着展向和弦向发生连续光滑的变形

对气动没有影响。利用 MFC 的逆压电效应使机翼产生弯

曲变形。以提升飞行器滚转速率和承受气动载荷能力为目

标，对 MFC 的布置位置、数量、MFC 自身尺寸和不同形状机

翼等主要参数进行了优化。Ofori-Atta 等[38]设计的柔性蒙

皮，使用基于 FMC 的弹性面板作为机翼的表面，使用蜂窝

材料作为支撑结构。该 FMC 材料由碳纤维增强材料和弹

性体材料构成，通过改变纤维的铺层方向可以调整 FMC 的

等效力学性能，满足不同场景的需要。

形状记忆聚合物、形状记忆合金驱动能力强、输出力和

驱动位移大，但是由于采用温度控制，响应速度慢和可控性

差。而压电材料由于通过电压驱动，因此响应速度、响应带

宽、可控性都远远高于形状记忆合金，但在驱动位移和力上

远小于形状记忆聚合物、形状记忆合金。

2 柔性变形翼结构建模与分析
以上柔性变形翼设计主要涉及柔性蒙皮及其相应蜂窝

支撑结构，基于形状记忆聚合物/形状记忆合金的驱动部

件，以及压电材料的驱动部件。对于蒙皮类材料，基本建模

为板，通常采用复合材料层合板理论，弹性力学理论以及有

限元方法进行仿真分析，并采用试验方法进行验证。蜂窝

材料/结构为拓扑阵列排列下的若干胞元结构组成的网状

物，其主要建模分析方法为材料胞元理论、材料力学等效理

论以及有限元方法。基于形状记忆合金/形状记忆聚合物

的驱动部件通常建模为杆件或板，其主要建模分析方法为

Euler-Bernoulli 梁理论、本构分析法、复合材料纤维体积分

数法，并采用试验方法进行验证分析方法的有效性。基于

压电材料的部件通常建模为板或者梁，采用层合板理论，

Euler-Bernoulli 梁理论进行建模分析，并采用有限元和试验

法对其结果进行验证。本节主要对复合式蒙皮结构的建模

分析方法、蜂窝支撑材料/结构的建模分析方法、基于形状

记忆合金/形状记忆聚合物部件的建模分析方法、基于压电

图 4　基于压电变形的柔性机翼

Fig.4　Flexible wing based on piezoelectric deformation

图 3　基于仿生脊柱结构的变后缘弯度机翼

Fig.3　Variable trailing edge camber wing based on bionic

 spine structure                                             
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材料的部件的建模分析方法等几部分展开讨论。

2.1 复合式蒙皮结构的建模与分析

针对柔性机翼变形方向低面内刚度、垂直变形方向高

刚度和高面外气动载荷承受能力的需求，Murugan 等[39]提

出在柔性高应变基体材料中添加高强度纤维的复合方案。

添加一定预紧力的纤维与机翼变形的方向是相互垂直的，

这既保证了气动承载能力又保证了变形方向的低驱动成

本。此方案适用于一维机翼变形的场景（如变弯度），添加

预应力的作用在于限制在气动力作用下的机翼的偏转。在

此研究中首先通过体积分数法进行弹性模量和剪切模量的

估算，进而利用最小势能原理建立在气动载荷下的位移的

弹性力学偏微分方程，对气动载荷下的位移相应进行估算。

通过搭建试验平台进行相关位移和载荷间关系的试验，计

算结果和试验结果比较接近。基于以上设计理念，聂瑞

等[40]根据柔性蒙皮的基本假定及使用条件（即内张力不能

全部为压力），基于层合板理论推导出本构关系。采用增量

关系对蒙皮非线性力学特性进行分析，得到了瞬态弹性模

量与应变能模型，并通过试验对理论模型进行验证。结果

表明，采用纤维增强弹性体方法设计的蒙皮不同方向的弹

性模量相差多个数量级，同时在变形量小于 40% 的条件下，

具有稳定的应力应变关系。在此项研究中另外一个重要的

结果是：纤维丝机体是扭曲的，因而纤维之间相互接触。随

着拉伸循环次数的增加，纤维之间的相互接触减弱[41]，因此

对于相同应变条件下，初始加载时应力较大，在多次加载

后，应力会逐渐变小并趋于固定曲线。

以上研究中假定纤维铺设都是沿着垂直于变形方向

的，然而这个设计很难满足实际的强度要求。Murugan

等[42]提出了采用曲线或多层不同角度的铺层方式进行柔性

蒙皮设计。首先采用层合板理论进行位移和载荷直接的关

系建模，继而采用有限元方法进行分析验证。最后，建立以

满足强度和刚度条件为约束，以面内变形最大、面外变形最

小为目标的多目标优化问题。结果表明采用曲线铺层和多

层离散角度铺层都可以大大改善柔性蒙皮的性能。如图 5

所示，邹婷婷[43]设计了一种由半圆弧周期性排列而成的圆

弹簧纤维复合材料。基于层合板理论采用代表体元法推导

了单层板各项等效弹性系数。在此基础上，对 4 层对称层

合板的面内拉伸行为和面外弯曲特性进行了分析。采用有

限元仿真验证以上层合板模型的正确性，并研究层合板弹

性系数和材料性能参数以及层合板厚度对于柔性蒙皮弯曲

和拉伸性能的影响。

现有分析方法大多数是基于体积分数法进行弹性模量

和剪切模量的估算，进而采用层合板理论进行计算，建模与

分析方法有待创新发展。

2.2 蜂窝支撑材料/结构的建模与分析

现有蜂窝支撑材料/结构的建模与分析主要分析方式

为基于材料力学理论或弹性力学理论，推导出材料结构的

等效弹性模量解析表达式，并采用有限元方法或试验测试

方法进行验证。

为了提高柔性蒙皮的面外刚度，同时保持面内变形能

力，张平等[44]针对后缘变弯度机翼，设计出一种四边形柔性

蜂窝结构，根据材料力学理论推导出面内等效拉伸弹性模

量，并讨论了在载荷固定情况下各个参数对变形的影响。

程文杰等[21]提出一种用十字形可变形蜂窝支撑硅橡胶面板

的复合柔性蒙皮设计方案，采用梁理论分析了十字形蜂窝

的变形机理，推导了以蜂窝形状参数为变量的其面内和面

外方向的拉压刚度的关系式。针对机翼后缘变形问题，提

出考虑十字形蜂窝的形状参数和面板厚度的优化设计

方法。

考虑到由于传统材料的泊松效应使得机翼变形会引起

蒙皮鼓包或者塌陷，Olympio 等[16]提出了混合型蜂窝设计方

案与 V 形蜂窝设计方案。通过正负泊松比结构周期混合与

其设计参数的调整来实现支撑材料的零泊松比。基于材料

胞元理论，推导出两种材料结构的等效弹性模量和泊松比

解析表达式。在此技术上研究了不同蜂窝角对等效弹性模

量的影响，并采用有限元进行仿真对比。结果表明，采用解

析表达式计算结果与有限元分析得到的结果非常吻合。

在参考文献[16]的研究启发下，刘卫东等[45-46]提出了一

种余弦蜂窝柔性伸缩蒙皮支撑结构（见图 6）方案，对比混合

型蜂窝设计方案和 V 形蜂窝设计方案，此方案可以进一步

图 5　圆弹簧铺设模型

Fig.5　Circular spring laying model
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改进来提高变形效率，减少变形能量消耗。首先基于材料

力学理论，推导出材料结构的等效弹性模量解析表达式，接

着采用有限元方法进行验证。然后对余弦蜂窝结构的设计

参数对等效弹性模量和等效弯曲模量的影响进行了讨论。

对比现有的集中蜂窝支撑结构构型，余弦蜂窝支撑结构可

以产生更大的面内变形和承载更高的面外载荷。

黄建[47]提出了新型零泊松比蜂窝结构，并对其力学性

能和在机翼上的应用进行了研究。基于材料力学理论建立

了面内拉伸模量、面内剪切模量、弯曲模量的理论模型和有

限元模型，分别采用单轴拉伸试验和斜轴拉伸试验对理论

模型和有限元模型的精度进行验证，以及对材料零泊松比

特性进行验证。结果表明，理论模型和有限元模型都可以

用来预测不同几何参数条件下蜂窝结构的面内和弯曲力学

性能。以蜂窝结构的面外平压刚度和横向剪切刚度为设计

目标进行轻量化设计，分别开展了单刚度和多刚度拓扑优

化，建立了单刚度和多刚度拓扑优化数学模型，并对优化结

果进行几何处理，得到了蜂窝结构轻量化设计。继而以硅

橡胶为基体、氨纶编织和碳纤维杆为增强相设计了一种具

备超弹性变形能力的零泊松比柔性蒙皮，对其进行平面拉

伸试验和抗撕裂性能测试；之后将气动肌纤维和新型零泊

松比蜂窝结构相结合制作具备承载-变形-驱动一体化能力

的双向弯曲主动蜂窝结构，将零泊松比柔性蒙皮和主动蜂

窝结构和机翼其他构建进行组装形成可变弯度机翼测试

件，进行相关试验测试。测试结果表明，此机翼可以产生较

大的向上/向下变形，并且可承受足够的面外载荷。

2.3 基于形状记忆合金/形状记忆聚合物的柔性变形翼部

件建模与分析

形状记忆合金/形状记忆聚合物的本构关系与加载条

件相关，具有非线性和不确定性。在柔性变形翼部件建模

与分析中要充分考虑以上问题，可以采用非线性建模理论

或者神经网络方法进行建模，并基于试验对建立的力学模

型进行修正。

形状记忆聚合物是一种温度控制的变刚度材料，纯形

状记忆聚合物在大多数状态下呈现出脆性，会沿着张力形

成的微裂纹迅速撕裂。由于这些缺点，使得应用形状记忆

聚合物不够安全和可靠。常常需要组合其他材料使用。如

图 7 所示，陈善搏[48]基于湿法缠绕工艺结合碳纤维和形状

记忆聚合物，设计并制作出一种具有变刚度能力的 SMP 变

刚度管。利用以上的 SMP 变刚度管和硅橡胶制造了柔性

变刚度蒙皮样件。利用有限元法对以上柔性蒙皮常温及高

温下的承载能力进行了模拟，通过改变蒙皮的几何参数讨

论了不同参数对蒙皮刚度的影响，并搭建试验系统验证该

柔性变刚度蒙皮的有效性，试验表明该蒙皮在低温下具有

良好的承载性能和回复性能，并且高温下具有很好的变形

能力，满足设计要求。

基于以上形状记忆聚合物与橡胶蒙皮组合的理念，张

芳芳[32]基于相变理论的构建应用在变形机翼上的形状记忆

聚合物本构模型，建立了形状记忆过程中不同加载条件下

的 SMPC-SMA 的力学模型。在不同载荷条件下，比较纯

SMP、纯 SMA 和不同纤维体积分数的 SMPC-SMA 的机械

行为和形状记忆能力。通过将复合材料的微观力学与致密

SMP 的相变本构模型相结合，给出了一种基于相变理论

SMPC-SMA 的本构模型。通过结合给定的本构模型和材

料参数，包括冷冻分数、弹性模量和玻璃化转变温度等，模

拟了这种材料在不同加载条件下的力学行为的数值结果并

通过数值模拟讨论了不同孔隙率对此类材料特性的影响。

结果表明，相比纯 SMP 和纯 SMA，SMPC-SMA 表现出不同

的机械行为和磁滞回线。此类材料可以保持正常的形状记

忆 效 应 ，降 低 噪 声 并 隔 离 热 量 。 随 着 孔 隙 率 的 增 加 ，

SMPC-SMA 材料的强度有所降低。最后搭建试验系统对

图 6　余弦形柔性伸缩蒙皮支撑结构

Fig.6　Cosine shaped flexible telescopic skin support structure

图 7　余弦形柔性伸缩蒙皮支撑结构

Fig.7　Cosine shaped flexible telescopic skin support structure
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以上结论进行验证。

孟军辉[49]提出一种结合形状记忆合金的新型负泊松比

柔性蒙皮支撑结构设计方案。针对形状记忆合金理论本构

模型存在模型参数确定的复杂性、模型公式推导未考虑加

载条件变化对材料本构关系影响等问题，基于力学试验结

果和深度神经网络模型构建材料本构关系，为形状记忆合

金本构关系研究提供了一种新思路。继而针对内凹六边形

蜂窝结构弹性模量与材料模量相比明显降低的问题，从负

泊松比结构拓扑形状和变形机理出发，提出了构建胞元结

构模型并施加周期性边界条件进行分析；建立不同夹角和

斜/纵肋杆厚度比对应的胞元模型并进行有限元仿真。对

胞元结构进行优化最终得到一种主要承受轴向载荷的新型

刚度优化三角形拉胀结构。结果表明，该结构能够兼顾大

变形能力、承载能力和轻量化等设计需求，同时保留了形状

记忆合金的超弹性效应；此外，通过调整胞元肋杆间的夹角

和厚度比，可实现对结构弹性模量和泊松比的快速精准调

节，提高了变体飞行器柔性蒙皮结构设计的灵活性。

由于宏纤维复合材料和记忆合金的高能量密度特性，

Mukherjee 等[50]提出基于宏纤维复合材料和记忆合金的变

形机构驱动器设计方案。采用非线性 Euler-Bernoulli 梁理

论进行建模，特别是热机械和机电本构行为纳入非线性梁

理论。研究了在通电状态下 SMA 线的磁滞现象和 MFC 的

非线性驱动特性，并通过复合材料和最小势能理论推导了

材料的本构关系和等效弹性模量。最后，通过试验验证模

型的正确性。试验结果表明，通过模型和试验获得的结果

非常一致。

2.4 基于压电材料的柔性变形翼部件建模与分析

基于压电材料的柔性变形翼部件适合于小型的无人

机、高空长航时无人机等，用于取代传统的副翼结构。其最

大的优势在于气动效率高、结构重量轻、响应速度快。其主

要分析方法是针对不同使用场景，将压电材料结构建模为

伯努利梁，或基于均匀化方法将压电纤维复合材料建模为

有限元平板，继而引入边界条件进行求解。

典型压电材料驱动的可变后缘柔性自适应机翼，包括

贴在机翼柔性蒙皮上的压电材料和与之相配合的柔性翼肋

结构。Erturk 等[51]以线弹性 Euler-Bernoulli 理论为基础，推

导出包含压电效应的压电机翼蒙皮结构动力学方程；同时

推导出考虑位移的电学耦合方程，并采用模态叠加法对多

周期激励下压电材料机翼振动问题进行求解，采用试验方

法验证以上系统方程的正确性。本研究提出的模型可以成

功地预测 MFC 系统的耦合动力学。

刘宽[52]对包含压电材料结构静态强度变形的主动控制

问题进行了研究。推导出压电悬臂梁结构的本构关系，并

利用以上本构关系建立了悬臂梁结构有限元模型，采用载

荷比拟法得到了 MFC 作动器的驱动载荷。搭建了压电材

料变形主动控制试验平台，讨论了不同加载电压下的悬臂

梁的弯曲变形效果，验证有限元模型的有效性。结果表明，

数值计算和试验结果呈现出较好的一致性，结构的变形和

加载电压近似呈线性关系，但在高电压区域 MFC 的压电常

数存在着非线性行为。如图 8 所示，李承泽[53]考虑到压电

智能结构在发生大变形时的几何非线性现象，采用大变形

理论分析压电材料构成的柔性机翼很有必要。设计一种基

于压电材料驱动的可变后缘柔性自适应机翼，并展开了详

细的研究。基于压电智能结构介绍了有限元法对几何非线

性问题的求解方法和求解流程。基于均匀化理念完成了对

压电纤维复合材料的有限元建模：将非均匀的压电纤维复

合材料等效成均匀的压电陶瓷材料进行建模，并采用热比

拟法对压电材料的驱动特性进行仿真。热比拟法的优势在

于建模方便、施加温度载荷步骤简单、可实现多层压电材料

的铺层。计算其宏观力学、压电、电学参数，将其等效为普

通压电陶瓷材料进行建模的方法是有效且足够精确的。

为了研究压电变形柔性机翼的气动性能，韩卓等[54]首

先针对 MFC 压电片的结构特点，建立压电复合柔性翼结构

的力学模型，推导出柔性翼扭转变形量和压电材料输入电

压之间的数学关系。搭建了基于压电材料的柔性翼主动变

形驱动试验平台，以直观的方式观察了 MFC 压电片在不同

电压下的驱动变形位置，验证模型的正确性，定性地验证了

MFC 驱动主动变形的可行性，并通过与传统舵机操纵面相

比较，验证 MFC 驱动机构可以代替副翼功能用于低速飞行

器的结论，而且响应速度更快。

3 结论
未来飞行器设计将面临空域、速域不断扩大，任务适应

性要求不断提高的严峻挑战，变体飞行器可为提高飞行性

图 8　压电自适应后缘

Fig.8　Piezoelectric adaptive trailing edge
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能、扩大飞行包线提供新思路与新方法。采用柔性蒙皮配

合相应的支撑结构成为克服传统变体飞行器缺点的主要解

决方案。柔性变形翼能够在不破坏翼面连续性的情况下提

高机翼的升阻比，改善翼面的气动特性。柔性翼的主动变

形能够增强小型柔性翼飞行器的稳定性和机动性。通过降

低驱动机构的重量，来降低全机的重量。可以降低变体部

件的交界面突变或缝隙带来额外的气动噪声和振动激励。

现有设计大多停留在在方案阶段，尽管进行了模型加

工测试，但是距离实际应用还很远。柔性蒙皮变体飞行器

的研究还处于初始阶段。现有的橡胶蒙皮和记忆合金或碳

纤维增强材料，由于强度和环境适应性的限制远远没有达

到实用的要求，如对于驱动器的轻质、大驱动力、快速响应、

高精度、循环响应快的需求还远远没有达到。现有材料只

能满足几点，不能同时满足全部需求，而且还存在容易发生

破坏、磁滞、不容易控制等缺点。现有试验都是在良好室内

条件下进行测试，并没有在低温、沙尘、雨水和冰雹等飞行

条件下进行测试，很难发现材料或结构潜在的缺陷。

现有柔性变形翼结构建模与分析方法基本局限于线弹

性力学理论、等效弹性模量理论、层合板理论，线性有限元

理论。很少有采用非线性理论对柔性变形翼结构进行建模

分析。现有柔性变形翼结构建模与分析方法基本局限于静

力学分析，很少对柔性变形翼结构进行动力学分析、气动弹

性分析、阵风响应分析和疲劳蠕变分析。柔性变形翼结构

设计中存在的多学科多目标优化问题鲜有研究。

柔性变形翼飞行器的设计、建模和分析方法仍然是飞

行器相关领域研究热点。主要挑战有：在高温和低温环境

下性能均表现优异的高环境适应性材料设计和加工方法；

多稳态、大承载、快响应变构型机构和结构设计新方法，变

构型高功重比驱动与高效传动新方法；考虑复杂环境影响

下的柔性变形翼飞行器时变非线性动力学建模方法、柔性

变形翼飞行器气动结构耦合特性建模与分析方法，在复杂

气流下柔性变形翼飞行器的控制方法。同时很多问题亟待

研究，如更优异的智能材料的制备和工业化方法；跨域过程

中柔性变形翼飞行器的动态响应预测，柔性变形翼飞行器

的最优控制方法。
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Abstract: The design of future aircraft will face severe challenges such as the continuous expansion of airspace 

domain and the speed domain, and the increasing requirements for the mission adaptability. The morphing aircraft 

can provide new ideas and methods for improving the flight performance and expanding the flight envelope. The use 

of the flexible skin combined with corresponding support structures has become the main solution to overcome the 

shortcomings of traditional morphing aircrafts. Firstly, the status of the research of flexible skin, honeycomb support 

structure, and other new smart material in the morphing aircraft design is reviewed. Then, the design, modeling and 

analysis methods of the flexible deformable wing structures in the existing literature are discussed. Finally, the existing 

problems in the modeling and analysis methods of flexible deformable wing structures and possible future research 

directions are proposed.

Key Words: morphing aircraft; flexible skin; modeling and analysis; support structure; smart material

Received: 2023-10-27；  Revised: 2024-02-23；  Accepted: 2024-04-26

Foundation item: National Natural Science Foundation of China(U2013208)

11


