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Z形折叠翼厚度对其气动特性影响分析
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摘要:Z形折叠翼飞行器可在飞行过程中改变机翼面积,改善气动特性,执行多种任务.然而

机翼折叠过程中有效气动面积、重心、气动焦点等参数的变化,会对飞行器气动特性产生较大

影响.此外,机翼表面相互靠近,由机翼厚度引发的气动干扰也会导致升力、折叠铰链力矩等

气动力发生变化.为此,首先利用薄翼理论和升力面法推导理想气体来流条件下折叠翼的定

常气动力表达式.然后,采用CFD法分析折叠过程中折叠角、攻角和机翼厚度对飞行器升力、

折叠铰链力矩等气动特性的影响,并将分析结果与升力面法结果对比.结果表明机翼折叠过

程中,有效气动面积减小,升力、阻力系数总体呈下降趋势;随着折叠角增大,机翼表面相互靠

近产生的低压区强度增加,机翼厚度对折叠翼气动特性影响显著增强.另外相比于CFD法,

忽略机翼厚度项的升力面法对于折叠翼的气动力计算会产生较大误差.
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0 引 言

变体飞行器是一种新型的概念飞行器,它集

新型智能材料、作动器、传感器于一体,通过大范

围改变机翼面积、弯度、厚度、后掠角等参数,以满

足起降、巡航、盘旋侦察、对地攻击等不同飞行任

务的要求[1-3].变体飞行器在性能上要求能够连

续、光滑、大尺度、多自由度地主动变形,从而在执

行多种任务时保持最佳气动性能[4].折叠翼飞行

器概念被洛克希德·马丁公司首次提出[5],其可

在展开与折叠两种模式下切换,实现从远程巡航

转换为高速冲刺杀伤,最终转换回远程巡航返回

基地.折叠翼飞行器采用柔性蒙皮和智能材料作

动器来实现折叠角为0°~130°的Z字形折叠,折
叠过程中外翼与机身始终保持平行,机翼的面积

变化量最大可达200%.
与传统的固定翼飞行器不同,折叠翼飞行器

在折叠变形过程中,其机翼面积、重心和气动焦点

等会发生变化,导致作用在飞行器上的气动力发

生变化,这将影响飞行器的运动和稳定性.对此,

Yue等建立了折叠翼飞行器折叠过程中的多体动

力学模型,通过简化六体自由度非线性方程得到

了解耦纵向动力学方程[6-7].随后宋慧心等基于

Kane方法建立了折叠翼飞行器的动力学模型,通
过气动计算拟合了气动参数与折叠角的关系,分
析了折叠过程中的动态特性[8].Jung等利用非定

常涡格法计算了折叠翼在折叠过程中亚声速流动

的气动特性变化,分析了后缘面的尾迹位置随折

叠角和折叠角速度的变化规律[9].Tang等将折叠

翼结构采用线性板理论进行理论建模,然后采用

三维时域涡格气动模型研究了线性气动弹性系统

的稳定性[10].研究表明内外侧机翼扭转刚度的增

加,将分别导致机翼气动弹性稳定性(颤振速度)
的增加和降低,且折叠角对临界颤振速度也会产

生影响.Li等由非线性结构方程和非定常气动力

积分推导出折叠翼的气动弹性方程,并发现当折

叠翼中存在一定范围的自由间隙时,系统可近似

被视为线性系统[11].
以上研究结果是基于升力面理论的,该理论

认为流场绕机翼流动产生的气动力为弯度、厚度、
攻角的线性叠加.厚度引起的绕机翼流动与机翼



对称,不会对机翼的气动特性产生影响,因此忽略

了厚度项.然而,在实际折叠翼折叠变形过程中,
由于机翼存在厚度,机翼表面之间相互靠近产生

强烈的气动干扰,会对折叠翼的升力、阻力、俯仰

力矩和折叠铰链力矩等产生严重影响,所以升力

面法并不能完全准确地计算折叠翼的气动特性,
忽略厚度项带来的偏差也有待研究.为此本文首

先利用薄翼理论和升力面法推导理想气体来流条

件下折叠翼的定常气动力表达式;然后采用CFD
法对机翼的折叠进行模拟,分析计算折叠翼气动

特性及机翼厚度引发低压区的强度变化;最后将

CFD法结果与升力面法结果进行对比,分析厚度

项在机翼折叠过程中对机翼升力、折叠铰链力矩

变化的影响.

1 Z形折叠翼模型

Z形折叠翼可看作是一个柔性多体结构,由

3个部分构成:Ⅰ机身、Ⅱ内翼、Ⅲ外翼,如图1所

示为折叠翼右侧半模型.机翼折叠过程中,内翼沿

机身轴线方向向内转动,外翼与机身时刻保持平

行,折叠角为θ.整机采用柔性蒙皮,折叠处用铰

链连接,采用CLARKY翼型,飞行高度3km,机
翼全展开与全折叠两种模式下飞行速度分别为

0.2Ma和0.4Ma,最大折叠角为120°,机翼其他

气动参数见表1.

(a)折叠翼尺寸

(b)折叠角

图1 Z形折叠翼模型

Fig.1 ModelofZ-shapedfoldingwing

表1 Z形折叠翼飞行器参数

Tab.1 ParametersofZ-shapedfoldingwingaircraft

构型 折叠角θ/(°) 机翼面积S/m2 翼展b/m

全展开  0 15.70 7.00

全折叠 120 9.54 4.00

构型
平均气动弦长

ca/m

转动惯量

Iy/(kg·m2)
总质量

m/kg

全展开 2.87 4762.75 785.0

全折叠 0.96 4934.67 785.0

2 Z形折叠翼气动力推导

本文分析的折叠翼飞行器气动特性是在亚声

速飞行条件下,且CLARKY翼型最大厚度、最大

弯度远小于弦长,满足薄翼理论对薄翼型的定义.
假设飞行器周围的流体是无黏性、无旋转、不可压

缩的理想气体,其流场为势流场,势函数满足拉普

拉斯线性方程和叠加原理.因此,用一个沿中弧线

连续分布的面涡代替薄翼型,由于翼型为薄翼型,
可以用弦线上的面涡作为中弧线上面涡的近似,
如图2所示.

图2 中弧线上的面涡及诱导速度

Fig.2 Coreeddyandinducedvelocityoncentral

arcedline

图2中翼型的总环量为

dΓ=∫
s

0
γ(s)ds=∫

c

0
γ(ξ)dξ (1)

由毕奥-萨伐尔公式,中弧线整个面涡在弦线

上某点诱导的合速度为

vy=12π∫
c

0

γ(ξ)
ξ-x

dξ (2)

假设气体光滑地流过机翼表面,且机翼表面

大部分区域为附着流动,为使得均匀流动与涡诱

导流动线性叠加后,面涡与中弧线重合,面涡上任

意点处对应流场中某点P 所产生的诱导速度的
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法向分量vPn与均匀流在点P 处的法向速度v∞n

叠加应等于零.即面涡上任意一点的诱导速度与

均匀流速度的合速度与中弧线相切.因此边界条

件可以表示为

v∞n

v∞
=dydx-α

(3)

将式(2)代入边界条件得

1
2πv∞∫

c

0

γ(ξ)
ξ-x

dξ=
dy
dx-α

(4)

采用级数法对式(4)求解,令

x=c
2
(1-cosθ0)

ξ=
c
2
(1-cosθ)

dξ=
c
2sinθdθ

(5)

将γ(ξ)表示为傅里叶级数γ(θ):

γ(θ)=2v∞ A0cotθ
2+∑

∞

n=1
Ansin(nθ) (6)

其中A0,A1,…,An 为待定系数.
由式(5)和式(6)计算得到

A0 =α-1π∫
π

0

dy
dxdθ0

An = 2π∫
π

0

dy
dxcos

(nθ0)dθ0;n≥1
(7)

经计算得到翼型总环量表达式为

Γ=πcv∞ A0+
A1

2 (8)

则翼型的升力表达式为

L=πcρv2∞ A0+
A1

2 (9)

升力系数表达式为

CL= L
1
2ρv

2
∞c
=π(2A0+A1) (10)

根据文献[9],当折叠角速度小于30rad/s
时,非定常气动力效应对于飞行器的整体气动特

性影响较小,可忽略不计,即机翼在折叠过程中任

意时刻的气动特性只与该时刻的飞行状态和静态

结构有关.因此可以用准定常假设对折叠翼的气

动特性计算进行简化.将CLARKY翼型数据导

入 MATLAB求解翼型中弧线方程为

y=a+b1x+b2x2+b3x3 (11)
式中:a=-4.48306×10-4,b1=0.18735,b2=
-0.28764,b3=0.10159.

将式(5)代入中弧线方程计算得到

 dydx=b1+b2+
3
2b3-

(b2-3b3)×

cosθ0+32b3cos
2θ0 (12)

则

A0=α-b1-b2-94b3
(13)

A1=-b2-3b3 (14)
折叠翼单位翼展的升力为

 L=πcaρv2∞ A0+
A1

2 =
πcaρv2∞ α-b1-32b2-154b3 (15)

折叠翼单位翼展的升力系数为

CL=π(2A0+A1)=π 2α-2b1-3b2-152b3 (16)
根据Z形折叠翼展开与折叠的运动过程,折

叠角为θ,折叠角范围为0°~120°,推导得到折叠

翼整体气动力表达式为

Δp=l1L1+l2L2cosθ+l3L3=
πρβv2∞(l1ca1+l2ca2cosθ+l3ca3) (17)

式中:β=α-b1-
3
2b2-

15
4b3

,α为攻角,ρ为来流

空气密度,ca1、ca2、ca3分别为机身、内翼、外翼的平

均气动弦长,l1、l2、l3 分别为机身、内翼、外翼的展

长,v∞为均匀来流速度.

3 Z形折叠翼CFD法气动力分析

3.1 基于CFD法折叠翼的气动建模

本文采用FluentMeshing软件对Z形折叠

翼进行网格划分,其中折叠角在0°~120°,每15°
划分一次网格,图3为折叠角为60°的折叠翼外场

和其壁面网格分布,采用非结构化网格进行划分,
最终得到约732×104 个四面体单元.通过Fluent
软件,采用SSTk-ω湍流模型,求解Euler方程模

拟折叠翼周围的流动.

图3 折叠角为60°的模型壁面网格

Fig.3 Wallmeshofmodelwith60°foldingangle
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3.2 低压区的形成

Z形折叠翼飞行器在折叠变形过程中,随着

折叠角的增加,机翼表面彼此之间相互靠近,会产

生气动干扰.图4为折叠翼在折叠角为120°,飞行

速度为0.3Ma时机翼表面压力分布云图.图4显

示在机身与内翼、内翼与外翼表面靠近折叠处产

生了明显的低压区,当折叠角大于90°时这种气动

干扰产生的低压区尤为明显.

(a)内低压区

(b)外低压区

图4 折叠角为120°时机翼厚度引发的低压区

Fig.4 Lowpressurezoneinducedbyairfoilthickness

with120°foldingangle

低压区产生原因如图5所示,由于机翼存在

厚度,机翼的上下表面为具有弯度的面,并非理想

状态下的平直板,当机翼折叠角增加,机身与内翼

的上表面、内翼与外翼的下表面相互靠近,形成两

个狭窄的气流通道.当气流流经两个气流通道时,
流速加快,形成两个低压区(内低压区、外低压

区),并产生两个额外的气动荷载F1、F2.

图5 低压区及气动荷载

Fig.5 Lowpressurezoneandaerodynamicload

图6显示了由内外低压区产生的气动荷载随

折叠角的变化曲线,该变化表明,随着折叠角的增

大,内外低压区的强度均增加,而且增加的程度逐

渐增大,当折叠角大于90°时,内外低压区的强度

增加尤其明显.其中内低压区的强度远高于外低

压区的强度,产生此现象的原因有两个:一方面,
机身与内翼之间所形成低压区的面积远大于内翼

与外翼所形成低压区的面积,导致内低压区的气

流加速通道更长;另一方面,本文折叠机翼选用的

为CLARKY翼型,该翼型为平凸翼型,即机翼上

表面弯曲,下表面平坦,导致机翼表面相互靠近

时,机身与内翼上表面之间的夹角小于内翼与外

翼下表面之间的夹角,内低压区的气流通道相较

于外低压区更狭窄.因此,在机翼折叠过程中,所
产生的内低压区的强度远大于外低压区的强度.

  (a)F1

  (b)F2

图6 气动荷载随折叠角变化

Fig.6 Changeofaerodynamicloadwithfoldingangle

3.3 基于CFD法的模拟结果分析

折叠翼在全展开和全折叠状态下,分别用于

执行低速巡航和高速突防的不同飞行任务,而且

在实际的飞行和折叠过程中飞行速度也是变化

的.但由于这涉及较为复杂的流动参数变化,飞行

速度与机翼折叠角的对应匹配也有待研究,不利

于计算结果的比对分析,因此本文只考虑固定飞

行速度的情况.选取来流速度为0.3Ma,用CFD
法分别计算攻角为1°、3°、5°、7°、9°条件下,机翼由

全展开到折叠角为120°的升力、阻力系数和俯仰

力矩系数变化,如图7所示.
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由图7可见,在攻角、来流条件相同的条件

下,机翼折叠过程中,随着折叠角的增加,机翼有

效气动面积减小,机翼的升力和阻力系数均减小.
当折叠角大于90°时,由于厚度效应产生的内外低

压区强度增加,F1、F2 大幅增加,使得机翼的升

力、升力系数大幅下降.而且攻角越大,机翼在折

叠过程中升力和阻力下降越明显.

  (a)升力

  (b)阻力系数

  (c)俯仰力矩系数

图7 不同攻角下气动特性随折叠角变化曲线

Fig.7 Changecurvesofaerodynamiccharacteristicswith

foldingangleatdifferentattackangles

图7(c)显示随着折叠角增加,机翼的俯仰力

矩系数绝对值增大.主要是由于机翼在折叠过程

中气动焦点发生变化,如图8所示.气动焦点会随

着机翼折叠、升力面后移从而向后移动,因此,机
翼的低头俯仰力矩增加,稳定性降低.而且,随着

机翼折叠角增加,机翼有效气动面积减小,升力降

低,飞机的高度会下降,为了保持飞行高度和纵向

稳定性,应控制副翼向上偏转,产生抬头俯仰力

矩,增加攻角,提高升力.

图8 机翼折叠气动焦点位置变化

Fig.8 Positionchangeofwingfoldingaerodynamicfocus

用CFD法模拟计算,折叠翼在攻角为5°的飞

行条件下,折叠过程中内外翼铰链力矩变化如

图9所示.在机翼全展开时,内翼铰链受内外翼气

动力共同影响,而外翼铰链只受外翼影响,因此在

该状态下内翼铰链力矩较大,为4558N·m,外
翼铰链力矩较小,为2690N·m.随着折叠角的

增加,内翼铰链力矩先减小后增大,外翼铰链力矩

持续减小,在机翼全折叠状态下内外翼铰链力矩

分别为5477N·m和2204N·m.这是由于在

机翼折叠过程中,作用在机翼上的气动力发生了

几个重要变化.对于内翼铰链而言,首先,随着折

叠角增加,作用在外翼上的气动力臂减小,而且由

于折叠角较小,机翼厚度效应产生的内低压区强

度较小,当折叠角小于60°时内翼铰链力矩呈下降

趋势.随后,折叠角继续增加,厚度效应产生的内

低压区强度大幅增加,导致内翼铰链力矩增大.对

     

  (a)内翼铰链力矩

  (b)外翼铰链力矩

图9 折叠过程中内外翼铰链力矩变化

Fig.9 Changesofinnerandouterwinghingemoment

intheprocessoffolding
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于外翼铰链而言,首先,当折叠角小于60°时,随着

折叠角的增加,由机翼厚度效应产生的外低压区

强度较小,所以外翼铰链力矩减小并不明显.随
后,机翼继续折叠,外低压区强度明显增加,导致

外翼铰链力矩大幅下降.

4 CFD法与升力面法结果分析对比

将 Z 形 折 叠 翼 在 攻 角 为5°、飞 行 高 度 为

3km、飞行速度为0.3Ma的飞行条件下,折叠过

程中的CFD法结果与升力面法结果进行比较.分
析造成两种空气动力学模型获得的机翼升力、内
外翼铰链力矩存在偏差的原因.
4.1 升力面法在Z形折叠翼气动力分析中的不足

升力面法是一种奇点分布求解线性化流势问

题的方法,它被广泛应用于机翼和螺旋桨的空气

动力学建模[12].如图2所示,升力面法的核心思

想是通过在机翼表面布置一些奇异点(源、汇、旋
涡等)以代替绕流翼型,将三维问题简化为曲面问

题求解,进而得到一些一般性的气动结论(升力、
升力系数、力矩系数、压力中心、焦点等).

对于固定翼飞行器,其流场为势流场,势函数

满足拉普拉斯线性方程和叠加原理,所以在线性

范围内,机翼的气动荷载可被认为是定常荷载和

非定常荷载的线性叠加,而定常荷载在薄翼型、小
扰动条件下可以视为弯度、厚度、攻角作用之和,
如下式所示:

Cp=Cp,0+Cp,1=Cp,0,f+Cp,0,b+Cp,0,α+Cp,1

(18)

式中:Cp,0为机翼表面压强系数的定常部分,Cp,0,f

为机翼弯度作用部分,Cp,0,b为机翼厚度作用部

分,Cp,0,α为机翼攻角作用部分,Cp,1为机翼表面压

强系数的非定常部分.
在求解升力问题时,升力面法认为其中的厚

度项对升力不产生影响,因此将厚度项Cp,0,b省

略,没有布置机翼厚度对气动特性影响的奇异点.
因此,升力面法简化了固定翼飞行器的气动模型,
并且目前为止仍广泛应用于常规固定翼飞行器的

气动分析中.
对于Z形折叠翼飞行器而言,随着机翼折叠

角的增加,机翼表面相互靠近,产生强烈的气动干

扰并形成内外低压区,会对机翼的升力和铰链力

矩产生影响.而式(17)表明升力面法中折叠翼总

体气动力为各段机翼气动力的叠加,忽略了由于

机翼厚度产生的低压区对其气动力的影响.因此,
厚度项在分析Z形折叠翼的气动力时不可省略,
将升力面法应用于Z形折叠翼的气动特性分析中

较为局限,存在偏差.
4.2 CFD法与升力面法的比较

图10显示了Z形折叠翼在攻角为5°时,CFD
法与升力面法计算机翼折叠过程中的气动力结

果.两种气动模型的计算结果明显不同,特别是内

外翼铰链力矩在折叠角较大时,偏差较大.

  (a)升力

  (b)内翼铰链力矩

  (c)外翼铰链力矩

图10 基于CFD法和升力面法模拟结果对比

Fig.10 SimulatedresultscomparisonofCFDmethod

andliftsurfacemethod

对比表明,差异首先表现在折叠翼升力的变

化上,当折叠角较小时机翼厚度效应产生的内低

压区强度大于外低压区,机翼整体升力相较于未

考虑机翼厚度的升力面法计算结果偏大.但由于

折叠角小,低压区强度小,因此二者偏差较小.当
折叠角大于90°时,内外低压区强度大幅增加,低
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压区作用在机翼表面的气动荷载F1、F2 方向向

下,导致CFD法机翼升力小于升力面法计算结

果.当机翼折叠到位(折叠角为120°)时,偏差最

大,为29%.
其次,对于内外翼铰链力矩变化,机翼厚度效

应导致的差异更为明显.CFD法模拟结果显示内

翼铰链力矩随折叠角增加先减小后大幅增大,外
翼铰链力矩持续减小.而升力面法计算结果显示,
内翼铰链力矩减小,当折叠角大于90°后减小速度

缓慢,外翼铰链力矩持续不变.对于内翼铰链力矩

而言,由前文分析可知,影响内翼铰链力矩的因素

有厚度效应产生的低压区变化和外翼折叠过程中

的气动力臂变化两部分.而升力面法只考虑了外

翼对于内翼铰链的气动力臂变化.当折叠角小于

60°时,由于机翼厚度诱导流动产生的内外低压区

强度较小,对内外翼升力影响较小,因此CFD法

与升力面法计算结果相差不大.当折叠角大于60°
后,机翼厚度效应明显增强,低压区对于铰链的影

响远大于气动力臂变化的影响,导致内翼铰链力

矩增大,两种方法计算结果偏差增大,最大偏差在

折叠角为120°时,偏差为49%.对外翼铰链力矩,
由于受折叠过程中厚度效应影响,外翼升力在持

续增大的气动荷载F2 的作用下减小,外翼铰链力

矩减小,而升力面法并未考虑厚度项,因此外翼铰

链力矩不变,二者偏差在折叠角为120°时达到最

大,为22%.
上述分析表明,机翼厚度对于其气动荷载的

分布和内外翼铰链力矩有很大影响,升力面法忽

略厚度项,将导致升力和铰链力矩产生较大的模

拟误差.在机翼折叠过程中,折叠角大于60°后,机
翼厚度对折叠翼气动荷载及内外翼铰链力矩的影

响逐渐增大,当折叠角为120°(全折叠状态)时,影
响达到最大.

5 结 论

(1)Z形折叠翼在折叠过程中,机翼有效气动

面积减小,升力、阻力系数总体呈下降趋势,表明

折叠状态有利于折叠翼飞行器的高速冲刺.伴随

着机翼折叠,全机的重心上移、气动焦点后移,机
翼产生低头俯仰力矩,飞行器纵向稳定性降低,飞
行高度下降,可偏转副翼增加攻角,实现配平.但
其飞行控制系统模型和配平的攻角匹配问题仍有

待研究.
(2)基于CFD法计算折叠翼气动特性发现,

折叠翼在折叠过程中,机翼表面相互靠近,由于机

翼存在厚度,产生气动干扰,形成低压区,当折叠

角大于90°时,气动干扰尤为强烈.
(3)机翼厚度在机翼折叠过程中会对折叠翼

的升力、内外翼铰链力矩等气动特性产生很大影

响,导致折叠过程中升力在折叠角大于90°后大幅

降低,内翼铰链力矩先减小后增大,外翼铰链力矩

减小.
(4)基于升力面法和CFD法对折叠翼气动特

性计算结果的对比表明,在计算Z形折叠翼升力

和内外翼铰链力矩等气动特性时,机翼的厚度项

不应忽略.采用忽略机翼厚度影响的升力面法计

算折叠翼气动特性,会产生较大的模拟误差.

参考文献:

[1] 张 尧,张 婉,别大卫,等.智能变体飞行器研

究综述与发展趋势分析 [J].飞航导弹,2021(6):

14-23.

ZHANG Yao,ZHANG Wan,BIEDawei,etal.

Reviewanddevelopmenttrendanalysisofintelligent

morphingaircraft[J].AerodynamicMissileJournal,

2021(6):14-23.(inChinese)

[2] 金 磊,董 晨,王正杰.微小型变体飞行器建模

与控制系统设计 [J].北京理工大学学报,2014,

34(8):796-800.

JINLei,DONGChen,WANGZhengjie.Modeling
andcontrolsystemdesigningofamorphingmicro

aircraft[J].TransactionsofBeijingInstituteof

Technology,2014,34(8):796-800.(inChinese)

[3] 冉茂鹏,王成才,刘华华,等.变体飞行器控制技

术发展现状与展望 [J].航空学报,2022,43(10):

527449.

RANMaopeng,WANGChengcai,LIUHuahua,et

al.Research statusandfuture developmentof

morphingaircraftcontroltechnology [J].Acta

AeronauticaetAstronauticaSinica,2022,43(10):

527449.(inChinese)

[4] 祝连庆,孙广开,李 红,等.智能柔性变形机翼

技术的 应 用 与 发 展 [J].机 械 工 程 学 报,2018,

54(14):28-42.

ZHULianqing,SUN Guangkai,LIHong,etal.

Intelligentandflexiblemorphingwingtechnology:

Areview [J].JournalofMechanicalEngineering,

64 大 连 理 工 大 学 学 报 第64卷 



2018,54(14):28-42.(inChinese)

[5] CHULingling,LIQi,GUFeng,etal.Design,

modeling,andcontrolof morphing aircraft:A

review[J].ChineseJournalofAeronautics,2022,

35(5):220-246.
[6] YUETing,WANGLixin,AIJunqiang.Multibody

dynamicmodelingandsimulationofataillessfolding
wingmorphingaircraft[C]// AIAA Atmospheric

Flight Mechanics Conference.Chicago:American

InstituteofAeronauticsandAstronautics,2009.
[7] YUE Ting, WANG Lixin, AI Junqiang.

Longitudinallinearparametervaryingmodelingand

simulationof morphingaircraft [J].Journalof

Aircraft,2013,50(6):1673-1681.
[8] 宋慧心,金 磊.折叠翼飞行器的动力学建模与稳

定控制 [J].力学学报,2020,52(6):1548-1559.

SONG Huixin,JIN Lei.Dynamic modelingand

stabilitycontroloffoldingwingaircraft[J].Chinese

JournalofTheoreticalandAppliedMechanics,2020,

52(6):1548-1559.(inChinese)

[9] JUNG Y Y, KIM J H. Unsteady subsonic

aerodynamic characteristics of wing in fold

motion [J].InternationalJournalofAeronautical

andSpaceSciences,2011,12(1):63-68.
[10]TANGDeman,DOWELL E H.Theoreticaland

experimentalaeroelastic study forfolding wing
structures[J].JournalofAircraft,2008,45(4):

1136-1147.
[11]LI Peicheng, NI Yingge, HOU Chi,et al.

Nonlinearaeroelastic modelingofafolding wing
structure[J].JournalofPhysics:ConferenceSeries,

2019,1215(1):012009.
[12]石碧亮,黄国富.基于三维边界条件的螺旋桨升力

面设计方法 [J].中国造船,2018,59(3):72-80.

SHI Biliang, HUANG Guofu. Lifting-surface

designmethodofpropellerbasedon3-Dboundary
condition[J].ShipbuildingofChina,2018,59(3):

72-80.(inChinese)

Influenceanalysisofairfoilthicknessonaerodynamiccharacteristics
ofZ-shapedfoldingwing
ZHANG Haozhe, DUAN Fuhai*

(SchoolofMechanicalEngineering,DalianUniversityofTechnology,Dalian116024,China)

Abstract:Z-shapedfolding wingaircraftcanchangethewingarea,improvetheaerodynamic
characteristicsandperformavarietyoftasksduringflight.However,thechangesofeffective
aerodynamicarea,centerofgravity,aerodynamicfocusandotherparameterswillhaveagreatimpact
ontheaerodynamiccharacteristicsoftheaircraftduringthewingfoldingprocess.Inaddition,when
thewingsurfacesareclosetoeachother,theaerodynamicinterferencecausedbytheairfoilthickness
willalsoleadtochangesintheaerodynamicforcessuchasliftandfoldinghingemoment.Forthis
reason,thesteadyaerodynamicexpressionoffoldingwingundertheconditionofidealgasflowis
derivedbyusingthinwingtheoryandliftsurfacemethod.Then,theeffectsoffoldingangle,attack
angleandairfoilthicknessontheaerodynamiccharacteristicsoftheaircraftsuchasliftandfolding
hingemomentareanalyzedbyCFDmethod,andtheanalysisresultsarecomparedwiththoseofthe
liftsurfacemethod.Theresultsshowthatintheprocessofwingfolding,theeffectiveaerodynamic
areadecreases,andtheliftanddragcoefficientsgenerallyshowadownwardtrend.Withtheincrease
offoldingangle,thestrengthofthelow-pressureregion,generatedbythewingsurfacesapproaching
eachother,increases,andtheinfluenceofairfoilthicknessontheaerodynamiccharacteristicsofthe
foldingwingincreasessignificantly.ComparedwiththeCFDmethod,theliftsurfacemethod,which
neglectstheairfoilthicknessterm,hasalargererrorintheaerodynamiccalculationoffoldingwings.

Keywords:Z-shapedfoldingwing;CFDmethod;liftsurfacemethod;aerodynamicforce
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