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弹性效应对Z形折叠翼气动特性的影响

祁武超，李亚冬，张梓浩，田素梅
（沈阳航空航天大学 辽宁省飞行器复合材料结构分析与仿真重点实验室，沈阳 110136）

摘要： 为准确捕捉不同折叠角下 Z 形折叠翼的气动特性，考虑不同翼段结构弹性效应的影

响，基于准稳态环境构建了参数化气动-结构耦合模型。在 ANSYS Workbench 软件中采用

RNG k - ε湍流模型和Coupled算法，对折叠翼在弹性效应作用下的气动特性进行数值模拟，

并与刚性机翼的特性进行对比。此外，系统探讨了弹性折叠翼在不同飞行环境中的变形规

律。结果表明，在弹性效应作用下，折叠翼的升力和俯仰力矩绝对值略低于刚性机翼；且随着

折叠角的增大，弹性变形对机翼整体气动性能的影响趋于平稳。当折叠角度为 90°时，弹性

与刚性机翼的升力和俯仰力矩仅相差 0.93% 和 0.70%。此外，在弹性效应影响下，机翼的最

大变形出现在翼尖处，且随折叠角度的增大，翼尖变形量逐渐减小。
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Influence of elastic effect on aerodynamic characteristics of 
Z-Shaped folding wing
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Abstract： To accurately capture the aerodynamic characteristics of Z-shaped folding wing at different 

folding angles， while considering the influence of the structural elastic effect of different wing 

segments ， a parametric aerodynamic-structural coupling model was constructed based on a 

quasi-steady state environment. Using ANSYS Workbench software with the RNG k - ε turbulence 

model and the Coupled algorithm，numerical simulation was conducted to analyze the aerodynamic 

characteristics of the folding wing under the action of elastic effect and the results were compared with 

those of a rigid wing. Additionally， the deformation laws of the elastic folding wing in different flight 

environments were systematically explored. The results show that under the influence of elastic effect， 

the absolute values of lift and pitching moment of the folding wing are slightly lower than those of the 

rigid wing. As the folding angle increases， the impact of elastic deformation on the overall 

aerodynamic performance of the wing stabilizes. When the folding angle is 90°， the differences in lift 
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and pitching moment between the elastic and rigid wings are only 0.93% and 0.70% respectively. 

Furthermore， under the influence of elastic effect， the maximum deformation of the wing occurs at the 

wingtip. As the folding angle increases， the magnitude of wingtip deformation gradually decreases.

Key words： folding wing；numerical simulation；elastic effect；aerodynamic characteristics；quasi-

steady state

传统固定翼飞行器难以适应复杂飞行环

境和多样化任务需求，为解决这一难题，变形

翼技术成为众多学者研究的重点方向之一［1-3］。

目前，所提出的变形方式有多种，例如可变后

掠角机翼、可变展长翼、可变厚度翼及折叠机

翼等［4-6］。针对变形翼的研究，国内外学者在气

动特性领域开展了诸多探索。李军府等［7］、段

富海等［8］、马航等［9］对变形翼的研究现状进行

了综述，分析了其技术发展和未来应用前景。

此外，Ai等［10］研究了变形后缘翼型的空气动力

学特性。Ma等［11］设计了一种性能优良的剪切

蒙皮无缝剪切变后掠翼，并验证了剪切变后掠

翼，提高了其所能承受的气动载荷。Bae 等［12］

对可变展长的变形翼进行了气动分析，结果表

明通过增加展长可减少诱导阻力。Burdette

等［13］提出了一种在机翼后缘 40% 处增加变形

装置的设计，该自适应后缘装置能够减少 5%
以上的巡航燃油消耗，并显著减小结构质量、

降低机动载荷。

折叠机翼能通过主动折叠灵活来调整飞

行性能，以适应复杂的飞行任务和环境需求，

从而吸引了大量学者对其气动特性进行深入

研究［14］。Madhan 等［15］对柔性飞机的折叠翼尖

气动特性进行了初步研究，分析了在不同迎角

和折叠角度下的气动性能。张昊哲等［16］研究

了 Z形折叠翼厚度对气动特性的影响。此外，

Xu等［17］对折叠翼变形过程中的模拟技术进行

了 研 究 ，比 较 了 升 力 面 法（lifting surface 

method，LSM）与计算流体动力学（computa‐

tional fluid dynamics，CFD）方法在模拟折叠翼

气动特性方面的应用，并指出CFD方法能够提

供更精准的气动力和流场分离预测。Li 等［18］

通过 CFD 模拟分析了变后掠折叠翼导弹的气

动特性。Huang 等［19］则利用 CFD 模拟研究了

折叠翼的瞬态空气动力学特征，并指出折叠速

率的增大会延缓瞬态气动参数的突变。

目前，对折叠翼的研究大多将机翼视为刚

体，未充分考虑其材料属性和弹性效应对气动

特性的影响。然而，在实际飞行中，机翼在气

动力、惯性力及结构载荷的共同作用下会发生

显著的弹性变形。这种变形不仅会改变气动

力的分布，还可能引发流场的复杂变化，从而

进一步影响飞行器的稳定性和操控性。此外，

机翼的折叠增加了飞行器动力学模型的复杂

性，使折叠角度的变化对气动特性产生显著影

响。因此，研究折叠翼在气动与结构耦合效应

下的性能变化具有重要意义。本文系统分析

了机翼折叠与弹性效应共同作用下的气动特

性变化，重点探讨不同飞行条件下弹性变形的

规律及其对气动力的影响。

1　流固耦合基本理论

流体的耦合计算遵循流体力学的基本假

设和相关定律。一般地，可压缩流体遵循的质

量守恒定律和动量守恒定律可通过下述控制

方程进行描述。

质量守恒方程为

¶ρ
¶t

+Ñ ×(ρv)= 0 （1）

动量守恒方程为

ρ
¶v
¶t

+ ρ(v × Ñ)v =-Ñp + μÑ2v + ρf （2）

式中：t为时间；v 为速度矢量；ρ为流体密度；p

为流体压力；μ为流体动力黏度系数；f 为流体

13



沈 阳 航 空 航 天 大 学 学 报 第 42 卷
体积力矢量。

根据牛顿第二定律推导出固体控制守恒

方程，其表达式为

ρs d̈s =Ñ × σs + fs （3）

式中：ρs 为固体密度；σs 为柯西应力张量；fs 为

固体体积力矢量；d̈s为固体域的加速度矢量。

在流固耦合计算中，基本的守恒定律依然

适用。因此，在流固耦合交界面上，流体和固

体的应力、变形等力学性能都应满足守恒关

系，即满足以下方程组（下标 f和 s 分别代表流

体和固体）：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

σ f × n f = σs × ns

d f = ds

q f = qs

T f = Ts

（4）

式中：n 为单位方向向量；d 为位移；q 为热流

量；T为温度。

2　计算模型与网格无关性检验

选取标准对称翼型 NACA0008 作为研究

对象，基于此翼型构建了 6 个不同折叠角度的

折叠翼参数化模型。6 个典型折叠角度分别

为 0°、30°、45°、60°、75°和 90°。折叠翼由内翼

α、中段翼 β和外翼 γ三部分组成。其中，中段

翼相对内翼绕二者连接处逆时针折叠，并将

折叠角度记为 θ。半模折叠翼的几何构型及

坐标系如图 1 所示。折叠翼的尺寸如图 2 所

示（单位 mm）。

为了在确保计算结果准确的前提下降低

计算成本，对流场网格进行了无关性检验。通

过增加节点数量来细化机翼表面网格，绘制了

多套网格并基于 RNG k - ε模型进行稳态数值

计算，同时监测折叠翼的升阻力随网格数量的

变化关系，如图 3所示。从图 3可以看出，当网

格数量为 330万时，数值结果开始趋于稳定，故

后续仿真选择330万网格进行计算。

3　折叠翼气动特性分析

在不考虑弹性效应的情况下，首先对折叠

翼进行准稳态数值模拟，获得了升力随折叠角

度变化的关系曲线，并与文献［16］的计算结果

进行对比。如图 4 所示，对比文献与本文计算

的升力曲线均随折叠角度的增大呈现出递减

的趋势。本文数值模型与对比文献结果具有

一致性，表明模型能够合理捕捉折叠翼的气动

特性变化规律，验证了该计算方法的可靠性。

3.1　升升--阻力的变化规律阻力的变化规律

图 5 为来流速度为 50 m/s 时，不同迎角下

折叠翼升力和阻力随折叠角度的变化曲线。

图1　半模折叠翼的几何构型及坐标系

图2　折叠翼的尺寸

图3　升阻力随网格数量的变化关系
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由图 5可知，随着迎角的增大，升力和阻力呈现

增大的趋势。此外，升力和阻力均随折叠角度

的增大而逐渐减小。

具体表现为当迎角为 8°、折叠角度从 0°增

大到 90° 时，机翼升力从 134. 98 N 下降到

64. 86 N，下降幅度达 51. 95%，且随着迎角的

增大，这种下降幅度逐渐增大。由图 5b 可知，

在迎角为 2°时，机翼阻力对折叠角度的变化并

不敏感，仅发生微小的改变。但随着迎角的增

大，阻力随折叠角度的变化幅度逐渐增大。

图 6 为在 10°迎角下不同折叠角度机翼升

力和阻力随来流速度的变化曲线。由图 6a 可

知，在相同迎角条件下，折叠翼的升力随来流

速度的增大呈现逐渐增大的趋势。升力随来

流速度的变化幅度与折叠角度有一定关系，当

折叠角度为 0°时，机翼升力随来流速度的变化

幅度更加明显。当来流速度从 50 m/s增加至

200 m/s时，升力增大了约 4倍。此外，随着折

叠角度的增大，机翼的升力逐渐减小。在迎

角为 10°、来流速度为 200 m/s 时，机翼折叠角

度从 0°变化为 90°时，机翼的升力从 2 623. 4 N

减小至1 382. 9 N，下降幅度达47. 29%。

与升力曲线类似，阻力随来流速度的增大

而逐渐增大。这是由于折叠角度较大时，机翼

有效迎风面积减小，从而导致阻力减小。此

外，来流速度从 50 m/s 增大到 200 m/s 的过程

中，折叠角度越大，阻力变化的幅度越小。

图5　不同迎角下折叠翼升力和阻力随折叠

角度的变化曲线

图4　升力对比曲线

图6　不同折叠角度机翼升力和阻力随来流

速度的变化曲线
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在迎角为5°、来流速度为150 m/s条件下，不

同折叠角度下机翼的升力系数沿机翼展向的

分布曲线如图 7 所示。由图 7 可知，升力特性

曲线在 3个翼段上表现出明显的差异性。随折

叠角度的增大，3 个翼段的升力系数均随之减

小，但折叠角度的变化对中段翼升力的影响更

为显著，特别是当折叠角度增大到 90°时，中段

翼产生的升力近乎为0。

3.2　俯仰力矩变化规律俯仰力矩变化规律

在不同折叠角度和来流速度下，俯仰力矩

随迎角的变化曲线如图 8 所示。由图 8 可知，

俯仰力矩曲线随来流速度和迎角的变化呈现

线性变化。这主要是由于在小迎角范围内，升

力与迎角之间符合线性气动理论，俯仰力矩

因此呈线性变化。同时，此范围内流场以附

着流动为主，压力分布均匀稳定，进一步强化

了线性特性。此外，来流速度的变化主要影

响动态压力的幅值，从而改变俯仰力矩的绝

对值，但不会对其增长趋势造成显著影响。

折叠角度增大导致俯仰力矩的绝对值减

小。这种削弱作用主要体现在以下两方面：第

一，折叠角度增大时，机翼的有效迎风面积减

少，导致升力下降，从而削弱气动力的强度。

第二，机翼折叠使气动力作用点向翼根移动，

导致力臂显著缩短。

另外，迎角增大导致俯仰力矩呈线性下降

趋势，尤其在高迎角情况下，低头力矩的变化

更加剧烈。这是因为迎角增大导致机翼上表

面压力分布后移，使升力中心向后移动，从而

产生更大的低头力矩。来流速度增大显著增

强俯仰力矩的低头效应，且在高速条件下，俯

仰力矩的敏感性更强。

3.3　弹性与刚性折叠翼气动特性对比弹性与刚性折叠翼气动特性对比

对刚性机翼与弹性机翼的气动参数进行

了对比分析，对比结果如图 9 所示。在升力曲

图7　升力系数沿机翼展向的分布曲线

图8　不同折叠角度和来流速度下俯仰力矩随迎角的变化曲线
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线中，弹性机翼的升力低于刚性机翼。这是由

于翼尖变形引起外翼迎角降低，从而影响机翼

的升力。在阻力曲线中，弹性机翼的阻力大于

刚性机翼。当折叠角度为 90°时，弹性机翼与

刚性机翼的升力和俯仰力矩差距最小。这一

现象表明，在大折叠角度下，弹性变形对整体

气动性能的影响趋于平稳。由于折叠翼尺寸

较小，折叠翼整体的气动特性受弹性效应的影

响有限。

4　弹性折叠翼变形特性分析

4.1　折叠角度对变形特性的影响折叠角度对变形特性的影响

基于数值模拟方法，分析了不同折叠角度

下机翼在 50 m/s 来流速度下的气动特性和变

形特性。图 10为不同折叠角度机翼变形图，从

图 10 可以清晰观察到折叠翼的变形特点。结

果表明，折叠翼的最大变形发生在远离固定支

撑的外翼部分，而翼根处的变形量接近于 0。

这一现象主要由于固定支撑结构对翼根区域

的约束作用。从翼根到翼尖方向，机翼变形量

逐渐增大，最大变形量出现在翼尖处。其中，

翼尖处的最大挠度记为 δmax。随着折叠角度的

增大，机翼的最大变形量逐渐减小。这是由于

在较大折叠角度下，气动载荷作用面积减小，

导致外翼的变形驱动力下降。

4.2　迎角对弹性变形的影响迎角对弹性变形的影响

通过进一步分析迎角对弹性折叠翼最大

变形量的影响，得到不同折叠角度下翼尖挠度

随迎角变化的曲线，如图 11 所示。由图 11 可

图9　刚性机翼和弹性机翼的气动参数对比曲线

图10　不同折叠角度机翼变形图
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知，随着迎角的增大，翼尖的最大挠度也逐渐

增大。翼尖最大挠度和迎角之间基本呈现

线性变化的关系，同样符合线性气动理论，

这表明迎角的变化对翼尖挠度具有显著的

影响。

在同一迎角条件下，折叠角度为 0°时机翼

的挠度最大，并且随折叠角度的增大，翼尖挠

度逐渐降低。当迎角为 10°、折叠角度从 0°增

大到 90°时，翼尖挠度的降低幅度达 71. 44%，

这一结果进一步验证了 Z 形折叠方式的有效

性。由于采用 Z形折叠，机翼在大迎角爬升时

的变形程度得到了有效控制，从而对其气动效

率和结构安全进行了有效保护。

4.3　来流速度对弹性变形的影响来流速度对弹性变形的影响

图 12 为在不同折叠角度机翼的最大挠度

在不同来流速度下的变化曲线。由图 12可知，

不同来流速度下折叠翼的翼尖挠度随迎角的

变化曲线呈现出一致性。这表明来流速度的

变化主要影响挠度的幅值，而对挠度随迎角变

化的基本规律没有显著影响，并且翼尖最大挠

度随来流速度的增大而逐渐增大。

5　结论

对Z形折叠翼无人机的气动特性进行了数

值模拟，得到了折叠角度、来流速度和迎角对

升力、阻力和俯仰力矩的影响。通过双向流固

耦合计算，揭示了弹性折叠翼在多种飞行条件

下的气动性能变化规律及其变形规律，得到如

下主要结论：

1）在弹性效应作用下，折叠翼的升力和俯

仰力矩绝对值略低于刚性机翼，且随着折叠角

的增大，弹性变形对机翼整体气动性能的影响

趋于平稳。当折叠角度为 90°时，弹性与刚性

机 翼 的 升 力 和 俯 仰 力 矩 仅 相 差 0. 93% 和

0. 70%。

2）升力特性曲线在三段翼上表现出明显

的差异性。折叠角度改变对中段翼升力的影

响更为显著，当折叠角度增大到 90°时，中段翼

的升力近乎为 0。在迎角为 10°、来流速度为

200 m/s、机翼从 0°折叠到 90°时，机翼的升力下

降幅度最大，降幅为47. 29%。

3）翼尖挠度随着折叠角度的增加而显著

减小。同时，随着来流速度的增加，不同折叠

角度的机翼下机翼的翼尖挠度幅值也逐渐增

大。当来流速度为 50 m/s时，折叠角度从 0°变

化到90°，翼尖挠度的最大降幅可达71. 44%。

图11　不同折叠角度下翼尖挠度随迎角变化

的曲线

图12　不同折叠角度机翼的最大挠度在不同来流速度下的变化曲线
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