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带有位移约束的可变形波纹柔性后缘设计
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[ 摘要 ]  变体飞行器翼面在变形过程中保持光滑、连续和无缝是结构设计的难题。本文设计了一种带有位移约束的

波纹结构柔性变形骨架，有效解决了传统柔性蒙皮在受压过程中易产生褶皱的问题。首先，针对常规波纹结构在变

形过程中存在的弯曲 – 压缩耦合特性，设计了一种新型波纹结构，通过在关键位置引入位移约束，有效抑制了弯曲过

程中引起的压缩变形。然后，将其简化为梁单元模型，基于链式算法建立了考虑位移约束条件下的大变形计算方法，

分析了该结构在柔性蒙皮约束和均布载荷作用下的力学响应。最后，制作了基于波纹结构的变形后缘样机并开展试

验验证。结果表明，该后缘结构可实现 ±20° 的柔性变形，变形过程中翼面保持良好的光滑性和连续性，柔性蒙皮未

出现鼓包现象。该成果为柔性后缘结构的设计与优化提供了新的理论依据与工程途径。
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行环境和多任务需求下，这一特点

暴露出其在适应性和效率上的局限

性 [1–3]。为了克服这一问题，未来飞

行器的设计趋势逐渐转向引入变体

技术，通过动态调节机翼形状，使其

能够在不同飞行阶段实现高效率飞

行。早在 20 世纪 30 年代，苏联研制

的 MAK–10、LIG–7、MAK–123 战

斗机就通过变形机构设计的手段实

现机翼展长变化 [4]。然而，这类早期

方案普遍依赖于复杂的铰链与传动

系统，结构质量和维护成本较高，难

以广泛应用。进入 21 世纪，随着材

料科学、控制技术和流体力学等基础

科学的进步，变体机翼技术的研究逐

渐突破了简单的机构设计，进入了光

滑、连续的柔性变形技术阶段，尤其

是可变弯度的前后缘设计开始成为

重要研究方向。由美国 NASA 主导

的任务自适应机翼（Mission adaptive 

wing）项目 [5] 提出了一种光滑、连续、

无缝的可变弯度机翼设计，以替代

传统襟翼和副翼。尽管由于变形结

构和驱动器的复杂度及质量代价，该

方案并未得到广泛应用，但其技术成

果在后期的多项变体项目中得到了

进一步应用。例如，自适应柔性后缘

（Adaptive compliant trailing edge）项

目 [6] 通过智能材料驱动器与柔性蒙

皮技术相结合，于 2014 年在“湾流Ⅲ”

飞机上实现了首次试飞，并于 2017 年 
完成了飞行中的动态变形验证 [7]。

现有研究主要集中在变形骨架、

柔性蒙皮和驱动机构的协同设计，其

中，变形骨架是研究核心，目前变形

骨架方案可分为机械结构和柔性结

构两类，且各类方案仍面临结构质

量、复杂性、表面光滑性和承受外部

载荷时的力学性能等方面的挑战。

尽管机械结构方案具有较高的可靠
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随着航空航天技术的不断发展，

传统固定翼飞行器因其机翼构型固

定，难以在整个飞行包线内实现气动

性能的最优匹配。特别是在复杂飞
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性，并广泛应用于大型飞机设计中，

但其质量大、复杂度高的缺点仍然限

制了其在高性能飞行器中的应用 [8]。

相对而言，柔性结构通过自身弹性变

形来实现机翼弯度调节，能够显著减

轻结构质量，并具备更高的设计自由

度和集成度 [9]。然而，无论采用何种

结构方案，变体机翼的关键技术要求

始终要确保机翼在变形过程中表面

光滑、连续且无缝 [10]。

基于上述背景，本文提出了一种

带有位移约束的柔性波纹结构，该结

构通过引入位移约束，有效抑制了柔

性蒙皮在受压时产生的褶皱问题，从

而提升了外形保持能力。与传统的

机械结构和柔性结构相比，本文提出

的新型波纹结构不仅显著减轻了质

量，还通过链式算法为大变形工况提

供了有效的计算方法，同时采用了波

纹结构作为变形骨架，突破了传统设

计中对刚性骨架的依赖，进一步提升

了设计的灵活性和结构集成度。最

后设计了展长 400 mm 的柔性后缘

样机，变形角度可达到 ±20° 且变形

过程中翼面光滑且连续。

1 带有位移约束的波纹结构

1.1 结构设计

以波纹结构作为柔性后缘变形

骨架，集成柔性蒙皮形成变形机翼翼

面可以满足变弯度机翼对大变形的

要求 [11]。但是在变形过程中一侧蒙

皮受拉伸作用，表面保持足够的光滑

度，另一侧柔性蒙皮则会受压缩而产

生褶皱，这无疑会影响飞行器的气动

性能 [12]。针对该问题，常见的做法

是在蒙皮连接之前对其预拉伸以消

除压缩变形，这会导致变形驱动力的

增加，并且在飞行器长时间服役的过

程中会产生蠕变和松弛。本文尝试

在柔性后缘骨架结构设计的角度上

解决变形过程中一侧蒙皮因受压产

生褶皱的难题。

变形过程中一侧蒙皮产生褶皱

的直接原因在于该侧蒙皮受到了压

缩作用，因此，考虑在变形骨架中增

加约束来避免柔性蒙皮受到压缩。

所设计的新型波纹结构如图 1 所示，

在相邻波纹之间增加了限位结构以

对波纹结构变形骨架施加位移约束，

使得变形骨架在变形过程中其一侧

波纹间距增大拉伸蒙皮；另外一侧

波纹间距保持不变，消除了该侧对柔

性蒙皮的压缩作用，如图 2 所示。

1.2 波纹单元

1.2.1 力学模型简化

波纹结构具有高度各向异性，即

结构在垂直波纹方向刚度较大，在

沿波纹方向刚度更小，因此，将结构

简化为二维梁模型进行计算 [13]。施

加位移约束限制波纹最小间距。在

利用链式算法求解波纹结构变形过

程中需要对部分梁施加位移边界条

件。求解过程中，当柔性结构必须满

足某些位移约束条件时，可以将打靶

法 [14] 与链式算法 [15] 相结合。

基于打靶法思想，将边界约束条

件转化为初值问题，即被约束节点上

的约束力，简化力学模型如图 3 所示。

其中，FR 为未知初值，其作用是约束

被限制梁单元的位移。计算时，更新

FR 大小直至满足边界条件为止。

1.2.2 计算流程

链式算法结合打靶法求解带有

位移约束的波纹结果变形，需要给

定结构初始位置坐标和载荷和约束

力初值。波纹单元计算流程如图 4
所示，其计算步骤主要有以下几个

方面。

（1）生成结构初始位置坐标集

合，即横坐标集合

和纵坐标集合 ，给
定载荷（Px，Py，FR）及相应加载位置

坐标以计算力臂。

（2）采用链式算法求解结构变

形，得到当前的梁节点坐标集合

和 。

（3）提取被约束梁节点坐标，在

约束节点施加约束反力 FR，得到新

的梁节点坐标集合。

（4）计算误差 e，若 e≤10−4，则结

果收敛，输出当前梁位置坐标集合，

否则，更新 FR 直至结果收敛。其中

误差 e 按照式（1）计算。

inc 0 2
cons cons( )= −e x x  （1）

式中， inc
consx 为被约束梁节点当前计算

横坐标； 0
consx 为被约束梁节点初始横

坐标。

图 1　带有位移约束的波纹结构

Fig.1　Corrugated structure with 
displacement constraints
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图 2　结构变形示意图

Fig.2　Deformation schematic of the structures
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采用所设计的方法计算带有位

移约束的波纹单元变形，竖直波纹壁

长度分别为 34.56 mm 和 33.18 mm，

波纹间距以两竖直波纹壁中轴线间

距定义，壁厚为 1 mm，波纹间距为

7 mm，竖直波纹壁和短波纹壁夹角根

据变形段长度范围决定（本算例选定

为 84°），约束力初值为 0.01 N。约束

力更新策略为：施加载荷计算误差 e，
随着 e 的减小改变约束力的更新步

长。当 e 较大时，约束力更新步长较

大以提高计算速度；e 减小时，约束力

更新步长较小以避免跳过目标值。

1.2.3 结果分析

带有位移约束的波纹单元计算

结果如图 5 所示，41 次迭代后收敛，

误差收敛曲线如图 6 所示，在 15 次

迭代之前误差值均以较快的速度逼

近目标值，当误差值更新至 5 mm 以

下时，更新步长减小，结果逐渐收敛。

纯弯曲工况下，载荷增加至 
80 N·mm，计算得到结构自由端水

平方向位移增加至 14.65 mm，与有

限元结果对比误差最大为 0.2% ；竖

直方向位移增加至 4.82 mm，与有限

元结果对比误差最大为 0.6% ；自由

端转角增加至 0.68°，与有限元结果

吻合良好。其中，误差主要来自于

被约束节点的约束反力。链式算法

通过迭代力臂来逼近非线性计算结

果，纯弯曲载荷下不需要迭代力臂，

因此，整体误差较小。因此，从工程

设计角度出发，应尽可能采用弯曲驱

动方式以降低误差，并利用位移约束

限制压缩变形，从而提升柔性后缘结

构的稳定性和计算可控性。对于剪

切作用显著的工况，则结合有限元方

法进行进一步验证。但约束反力引

入了一个额外的载荷，该载荷主要作

用于梁 oa 和梁 ab，载荷的大小基于

梁 ab 末端位移计算得到（图 3）。纯

弯曲载荷下，结构自由端转角和载荷

之间维持良好的线性增长关系，而结

构自由端竖直方向位移随着载荷增

加呈现出变形增量减少的趋势，纯弯

曲载荷 – 位移曲线如图 7 所示。纯

弯曲载荷可以很好地代表一些典型

的飞行载荷，如起飞或着陆时，机翼

可能承受较大的弯曲载荷。对于巡

航阶段，飞行器的机翼通常不会承受

过大的弯曲载荷。根据飞行器的气

动外形要求，机翼的后缘变形应在一

定范围内保持平滑和连续。对于大

多数实际应用，±20° 的变形角度已

足够应对多种飞行任务（如起飞、巡

图 3　波纹单元力学模型

Fig.3　Mechanical model of corrugated unit

（a）受力分析 （b）尺寸定义
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图 4　波纹单元计算流程

Fig.4　Calculation process of corrugated unit
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图 5　带有位移约束的波纹单元求解结果

Fig.5　Solution results of corrugated unit 
with displacement constraints
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图 6　收敛曲线

Fig.6　Convergence curve
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图 7　纯弯曲载荷 – 位移曲线

Fig.7　Pure bending load–displacement curve
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航等）。变形过程中，机翼表面保持

光滑连续，并未出现鼓包等不稳定现

象，表明该设计能够在变形过程中维

持气动外形的要求。

对结构进行剪切弯曲载荷下的

刚度分析，是在结构自由端施加水平

方向载荷，使整体结构产生变形。所

施加载荷逐步增加至 2.1 N，计算得

到的结构自由端水平方向位移增加

至 11.26 mm，本文计算方法与有限

元计算结果误差最大为 9.6% ；结构

自由端竖直方向位移为 3.04 mm，与

有限元计算结果误差最大为 13.8% ；

在剪切弯曲载荷下，梁单元的剪切闭

锁效应可能导致局部刚度不准确，尤

其在短梁或高剪切效应的区域，该效

应可能导致计算结果与实际结构的

差距增大。为了减少这一效应，在有

限元建模时选择合适的梁单元类型

结构，在计算中，将剪切和弯曲载荷

等效为集中力或分布力时，可能导致

在实际工况下的误差，尤其在结构变

形较大时。因此需进一步改进载荷

等效模型，并考虑实际载荷分布（如

气动载荷）对结构的影响。自由端

转角为 0.41° 时，与有限元计算结果

误差最大为 7.9%。波纹单元变形量

不超过 30% 时最大误差为 1.54%，剪

切弯曲载荷 – 位移曲线如图 8 所示。

相比于纯弯曲载荷工况，剪切弯

曲工况在计算过程中需要对每根梁

多次迭代载荷力臂，造成了误差的积

累，导致最终计算结果与有限元相比

差距偏大。

1.3 波纹结构

基于链式算法思想计算带有位

移约束波纹结构变形，带有位移约束

的波纹结构力学模型如图 9 所示。

首先给定载荷增量步，在每一个载荷

增量步之内计算波纹单元的变形，计

算流程参照本文 1.2.2 节。带有位移

约束的波纹结构计算流程中，不同之

处在于需要建立每一个波纹单元的

局部坐标系。其具体流程为：在每个

载荷增量步中，由前一个波纹单元的

位移和转角计算下一个波纹单元的

刚体位移和转动；提取被约束节点

坐标施加边界条件，进而计算当前波

纹单元变形。第一个波纹单元的局

部坐标系和全局坐标系一致，每个波

纹单元对于下一波纹单元的刚体位

移贡献是在每一载荷增量步中计算

完成的，目的是确保大变形求解过程

中，力臂计算准确，波纹结构的计算

流程如图 10 所示。
图 8　剪切弯曲载荷 – 位移曲线

Fig.8　Shear-bending load–displacement curve
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图 9　带有位移约束的波纹结构力学模型

Fig.9　Mechanical model of corrugated 
structure with displacement constraints
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图 10　波纹结构的计算流程

Fig.10　Calculation process of corrugation structure
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波纹间距为 7 mm，波纹间距数量

为 8 个，最大波纹高度为 40.53 mm， 
最小波纹高度为 18.48 mm，波纹结构

变形段总长度 112 mm，壁厚 1 mm。

结构一端边界条件为固定支撑，自由

端施加载荷，变形结果如图 11 所示。

通过调控波纹间距、波纹数量等

参数可以改变结构力学性能，采用上

述方法多次计算，得到外载荷和结构

变形角度之间的关系以评价结构刚

度。结构变形角度定义方式为：固定

端和自由端中点连线和初始中轴线

夹角。

通过调整波纹数量和波纹间距

可以获得不同结构形式的变形骨架，

其刚度和质量均有不同。首先保持

整个变形段总长度不变，通过调整波

纹间距改变波纹数量，随着波纹间

距的增大，波纹数量减少，每个波纹

单元的波纹宽度和波纹高度之比增

大，波纹单元刚度随之增大，使得整

个结构刚度增大；其次保持波纹间

距不变，通过调整波纹数量改变变形

段总长度，随着波纹数量的增加，结

构总长度增大，刚度减小，但是由于

每次在结构末尾增加了一个波纹宽

度和波纹刚度之比更小的单元，导致

带来的变形性能收益逐渐降低。具

体工程应用中，变形区域的设计空间

往往有限，在一定设计空间内利用该

新型波纹结构实现了机翼后缘柔性

化，变形骨架的刚度也会存在与之对

应的设计包络，因此通过调控波纹数

量和波纹间距得到了上界为 46 mm
变形段总长的 3 波纹结构（即刚度最

大）和下界为 126 mm 变形段总长的

9 波纹结构（刚度最小）的设计包络，

通过形状参数调控获得满足不同力

学性能需求的变形骨架方案。考虑

到实际应用还需兼顾轻量化代价，本

文进一步叠加给出质量约束信息，从

图 12 中可以反映出不同单位长度、

质量水平下的可行设计区域及其与

目标区的对应关系。

2 集成蒙皮的结构变形分析

波纹结构变形骨架作为内部支

撑结构，需要外敷柔性蒙皮以维持气

动外形。变形过程中，波纹间距增大，

柔性蒙皮受到拉伸作用，同时变形骨

架自身也会受到柔性蒙皮的反力。

蒙皮约束反力的作用会使驱动能量

提高，也会改变结构的变形形式，因

此有必要进一步研究其影响。考虑

到波纹结构自身的高度各向异性，可

以将其简化为二维梁模型进行分析，

柔性蒙皮为均匀的超弹性材料，将柔

性蒙皮对变形骨架的约束反力简化

为集中力作用在梁上，作用点在梁末

端，方向与骨架的外轮廓重合。实际

变形过程中波纹结构的间距会逐渐

增大，柔性蒙皮被拉伸，其对变形骨

架的约束反力也会逐渐增大，因此该

约束反力 Fskin 为变量，其值大小与

柔性蒙皮的刚度和波纹间距的增量

有关。

根据波纹单元的边界条件得到

其力学模型。根据结构的周期性选

取波纹单元，依据链式算法将波纹单

元一端固支，依据前文所述施加自由

端载荷 Py、M 和被约束节点的约束

反力 FR。波纹结构变形为向下侧弯

曲，在结构上侧施加蒙皮反力 Fskin，

作用点平移至梁节点。依据所建立

的波纹单元力学模型，应用链式算法

计算大变形结果，在每一次载荷增量

法后更新蒙皮反力，施加蒙皮反力前

后的约束反力对比如表 1 所示，计算

结果如图 13 所示。

计算不同蒙皮刚度下结构变形

和外载荷的关系，施加蒙皮约束虽然

导致了波纹单元变形形式的改变，但

是在变形未超过 30° 的范围内，结构

弯曲变形的载荷 – 位移曲线基本符

合线性关系，便于驱动方案的设计。

同时，蒙皮刚度更大使得驱动能量需

求更大，蒙皮的表面平整度更好，不

同蒙皮刚度下载荷 – 变形角度关系

如图 14 所示。

图 11　变形计算结果

Fig.11　Deformation calculation results
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Fig.12　Design envelope
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3 均布载荷下的结构变形
分析

前文对不同结构参数带有位移

约束的新型波纹结构进行了力学模

型简化和刚度分析，其载荷形式大多

为自由端施加横向集中载荷，在具体

工程应用中，这与驱动的加载方式

类似。同时需要考虑到该结构应用

于机翼后缘时需要承受气动载荷，因

此，有必要研究结构在均布载荷下的

变形。依据波纹结构特性，同样将结

构简化为二维梁模型进行计算，位移

约束和蒙皮反力简化为约束反力。

在前文的计算流程中，外载荷施

加在自由端的梁节点上，计算过程中

依据链式算法计算可将规则简化至

各个梁单元的末端节点上求解。因

此，考虑分两步将均布载荷施加在各

个梁单元节点，首先将均布载荷简化

至每一个波纹单元上侧一梁节点，简

化为一个集中力和一个力矩；其次

再依据链式算法计算规则，将波纹单

元划分为梁单元，将集中力和力矩简

化至每一个梁单元自由端节点计算

变形，迭代载荷力臂；最后叠加得到

结构变形，其力学模型简化为图 15
所示。均布载荷简化为作用在节点

上的力和弯矩，将结构从左至右分为

等间距的 8 个部分，其中第一、二部

分的均布载荷向中间简化，其余部分

载荷向左简化。

采用与前文相同的算例，结构总

长度为 112 mm，波纹间距为 7 mm，

壁厚为 1 mm。基于链式算法计算原

理求解结构变形，首先将均布载荷简

化至集中力和力矩，集中力作用至梁

单元节点；其次依据链式算法计算

原理将波纹结构拆分为多个波纹单

元，每个波纹单元处理为悬臂波纹结

构。采用载荷增量法，在每个载荷增

量步下计算悬臂波纹结构变形，叠加

得到整体结构变形，迭代力臂直至结

果收敛。

在具体工程应用中，真实的气动

载荷往往不是均匀分布的，难以用具

体的方程给出气动载荷的形式，而基

于链式算法的结构大变形计算方法

可以将任意分布的气动载荷等效至

结构上，均布载荷下载荷 – 变形角度

关系如图 16 所示。

4 试验验证

为保证结构变形之后的气动外

形，选定波纹数目为 8 个，波纹壁厚

为 1.5 mm，波纹间距为 7 mm，建立

展长为 400 mm 的波纹结构变形骨

架验证模型如图 17 所示。拟采用

3D 打印工艺制备波纹结构变形骨架

验证模型，材料为 PA12 尼龙，弹性

模量为 1.5 GPa，泊松比为 0.3，考虑

到制备结构制备限制，限位结构和波

纹之间留有 0.2 mm 的空隙，以避免

打印过程中结构产生黏结，同时为保

证结构尾缘处的局部刚度，在尾缘处

的内部空间增加支撑，固定端处留有

接口用于连接。

柔性后缘的驱动机构如图 18 所

示，按照图示顺序从左至右依次命

名为连杆 1、2 和 3（L1，L2，L3）。L1

和舵机连接，接受旋转运动输入。L1

和 L2 铰接，在实际应用中，驱动机构

的承载能力是关键问题，尤其是在某

些锁死状态下，可能会产生较大的反

向载荷。根据本文提出的柔性后缘

设计，驱动机构主要通过连杆系统将

旋转运动输入到波纹结构中。在某

表 1　施加蒙皮反力前后的约束反力对比

Table 1　Comparison of constraint reaction 
forces with and without skin reaction forces

Px/N
FR/N

未考虑蒙皮反力 考虑蒙皮反力

0.3 0.086 0.065

0.6 0.172 0.166

0.9 0.256 0.257

1.2 0.339 0.336

1.5 0.421 0.414

1.8 0.502 0.492

2.1 0.581 0.571

图 13　计算结果

Fig.13　Solution results
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图 14　不同蒙皮刚度下载荷 – 变形角度关系

Fig.14　Load-deformation angle relationship 
under different skin stiffnesses
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Fig.15　Mechanical model
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些飞行工况下，特别是在变形过程中

的静态锁死状态或急速变形时，驱动

机构可能会遭遇较大的载荷。对 L2

几何构型进行设计，以避免运动过程

中的干涉。L3 一端同 L2 铰接，一端

同变形骨架连接且与变形骨架连接

面保持垂直，以避免传力过程中变形

骨架发生轴向拉伸变形。

通过夹具将变形骨架夹紧固定，

此时预留出的间隙消除，进而利用硅

橡胶黏接剂集成柔性蒙皮。柔性后

缘的变形角度测量如图 19 所示，柔

性后缘在初始状态时尾缘在标尺刻

度 10 cm 处，驱动柔性后缘变形，变

形状态Ⅰ时尾缘达到标尺 5 cm 处，

变形状态Ⅱ时尾缘达到标尺 15 cm
处，柔性后缘长度为 140 mm，经实

验验证所设计的柔性后缘可以达到

±20°的变形。从图19中还可以看出，

后缘在变形过程中表面光滑连续，未

出现鼓包变形。

5 结论

本文针对常规波纹结构变形骨

架在变形时压缩一侧柔性蒙皮产生

褶皱的问题，设计了一种带有位移约

束的新型波纹结构，新型波纹结构通

过施加位移约束，消除了结构在弯曲

过程中伴随的压缩变形。并结合链

式算法和打靶提出了新型波纹结构

的大变形计算方法。通过研究，得出

以下结论。

（1）基于链式算法思想，提出了

波纹单元变形的计算方法；与有限

元结果对比，纯弯曲工况下最大误差

为 0.6%，剪切弯曲工况下变形量不

超过 30% 时最大误差为 1.54%。

（2）通过引入局部坐标系设计

了波纹结构的大变形计算方法。通

过调控波纹数量和波纹间距得到具

备不同力学性能的波纹结构，给出了

变形骨架刚度的设计包络。

（3）通过引入波纹结构作为变

形骨架，相较于传统依赖铰链与多连

杆的机械式柔性后缘方案，在保证等

效变形能力的前提下，显著降低了结

构复杂度和质量水平，同时提升了结

构设计的自由度与集成度。

（4）通过在关键位置施加位移

约束，对结构几何变形路径进行精确

调控，有效抑制了弯曲变形过程中压

缩侧柔性蒙皮的褶皱失稳问题，显著

提升了后缘在大变形工况下的外形

保持能力。

（5）设计了展长为 400 mm 的变

形后缘，该结构在实现±20° 大幅变形

的同时，仍可保持翼面光滑、连续和无

缝，有利于降低驱动能量需求并维持

良好的气动外形质量，体现出在轻量

化、低驱动能与高外形保持能力之间

的综合优势，为柔性后缘工程化设计

提供了一种具有应用潜力的新途径。

图 18　柔性后缘的驱动机构

Fig.18　Driving mechanism of flexible trailing edge

D
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L3

舵机

图 19　变形角度测量

Fig.19　Deformation angle measurement

（a）未变形状态 （b）变形状态Ⅰ （c）变形状态Ⅱ

图 16　均布载荷下载荷 – 变形角度关系

Fig.16　Load-deformation angle relationship 
under uniformly distributed load
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图 17　变形骨架结构示意图

Fig.17　Schematic diagram of the 
deformation skeleton structure
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Design of Morphing Trailing Edge Based on Corrugated Structure With 
Displacement Constraints

YIN Weilong, HUANG Xin, ZHANG Jiasen, WANG Ruojun, FAN Luyao
(Institute of Composite Materials and Structures, Harbin Institute of Technology, Harbin 150006, China)

[ABSTRACT]  In morphing aircraft, achieving smoothness, continuity, and seamless connection of wing surfaces 
during deformation remains a major challenge in structural design. To address the issue of wrinkling that frequently 
occurs in conventional flexible skins under compression, this paper proposes a corrugated flexible morphing framework 
with displacement constraints. Firstly, considering the bending-compression coupling inherent in traditional corrugated 
structures, a novel corrugated configuration is designed by introducing displacement constraints at critical locations, which 
effectively suppresses compression-induced deformation during bending. Taking into account the anisotropic characteristics 
of the structure, it is simplified into a beam-element model, and a chain-based algorithm is developed to establish a large-
deformation computational method under displacement constraints. The mechanical responses of the structure under 
flexible skin constraints and uniformly distributed loads are further analyzed. Finally, a prototype of a morphing trailing 
edge based on the proposed corrugated structure is fabricated and experimentally validated. The results demonstrate that 
the trailing-edge structure achieves large deformation of up to ±20°, while maintaining good surface smoothness and 
continuity throughout the morphing process, with no local buckling observed in the flexible skin. This design provides a 
new theoretical basis and engineering pathway for the design and optimization of flexible trailing-edge structures.
Keywords:	Morphing aircraft; Flexible trailing-edge; Corrugated structure; Chain algorithm; Geometry nonlinear
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