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折叠翼飞行器的模型设计与气动特性仿真分析
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摘　　　要：变体飞行器在飞行过程中的构型改变、弹性变形及流场之间相互耦合，其气动特

性受到显著影响。针对折叠翼变体飞行器的机翼折展运动导致的气动特性变化和机翼弹性变形问

题，开展折叠翼的气动弹性仿真研究。采用翼身融合的三角翼方案，建立三维模型并制作实物模

型，验证机翼的构型改变功能。简化模型并划分网格，设置流固耦合仿真环境，利用单向流固耦合

仿真分析气流迎角、气流速度对折叠翼的升阻力特性和弹性变形的耦合影响，开展双向流固耦合仿

真，基于机翼剖线压力分析折展运动对机翼表面压力分布的影响，研究机翼构型改变、弹性变形及

流场环境的耦合效应。研究发现：折叠翼变体飞行器的气动特性及弹性变形与气流迎角、气流速

度、机翼折展角度及折展速度都有关；折展速度对折叠翼的气动特性和弹性变形有重要影响，快速

折展比慢速折展导致更显著的机翼气动特性变化和弹性变形。研究结果对折叠翼变体飞行器的气动

特性分析、机翼弹性变形抑制，以及飞行控制器设计有重要指导意义。
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随着材料和飞控手段革新，航空技术发展迅

速 [1]，整机气动外型可变的变体飞行器引起了众多

学者的关注[2-3]。变体飞行器有多种类型，常见的变

体方式是机翼的大幅度变形，如变后掠翼 [4]、伸缩

翼 [5]、折叠翼 [6] 等。变形机翼能够主动调节自身形

状以改善飞行器任务适应性，是飞行器设计的研究

前沿 [7]。Parancheerivilakkathil等 [8] 提出一种综合变

展长和变翼梢的多态变体机翼，并制作了机翼实

物。Ashir等 [9] 利用形状记忆合金和纤维增强塑料

开发了自适应可变形机翼，以电流大小和加热时间

作为变量进行了机翼变形实验。田大可等 [10] 基于

等边 Bennett机构提出了变形翼机构设计方案，建

立了三维模型及虚拟样机，制作了样机并进行了实

验。孙冰等 [11] 为一种可变展长和弦长的变体飞行

器设计了俯仰控制系统的时变抗干扰观测器和鲁

棒控制器。冯文正等 [12] 通过改变飞行器的后掠角

和翼型厚度，研究了组合变形对机翼气动特性的影

响。喻世杰等 [13] 针对后缘连续变弯度的变体机翼

颤振问题，提出了一种参数化气动弹性建模方法。

变体飞行器的设计需要综合考虑气动、结构及控

制等多个目标，但其气动特性分析是首要解决的问

题[14]。

折叠翼飞行器通过机翼折展来改变自身构型，

以适应不同的飞行任务，是极具发展前景的变体飞

行器[15-16]。在折展过程中折叠翼发生弹性变形和大

幅度构型改变，使得折叠翼飞行器的动力学特性变

得更加复杂，其弹性变形、构型改变和流场相互耦

合 [17]。偶极子网格法常被用来构建折叠翼的参数
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化气动弹性模型，但其是基于平面假设的方法 [18]。

升力面法也可用于建立折叠翼构型改变运动时的

气动力模型，但忽略了机翼厚度的影响 [19]。变体飞

行器的受力和变形情况复杂，其气动特性分析通常

需要借助数值方法 [20]。Ajaj等 [21] 调研了变形飞行

器的气动弹性研究，认为数值方法、仿真软件与实

验是常用的有效方法。Huang等[22] 给出了折叠翼的

参数化气动伺服弹性建模方法，并利用商业软件进

行了验证。徐浩等 [23] 整合了机械系统动力学自动

分析（automatic dynamic analysis of mechanical systems，
ADAMS）、气动力计算程序及飞行控制技术，搭建

了折叠翼的气动弹性仿真平台。Wen等 [24] 利用计

算流体动力学 （computational  fluid  dynamics，CFD）

提出了可随折叠角变化的气动参数模型，研究了折

叠翼梢变体飞行器的气动特性。张贺等 [25] 针对变

构型飞行器开发了能够与 CFD求解器联合求解的

开源多刚体动力学软件。现有研究工作大多是用

近似理论分析变体飞行器的气动弹性问题，或者是

关于刚性机翼构型改变时的气动特性和柔性机翼

固定构型时的流固耦合 （fluid-structure  interaction，
FSI）特征。折叠翼飞行器在飞行过程中既有机翼

固定状态，也有机翼折展运动状态。这 2种工作状

态的气动特性都值得深入研究，尤其是构型改变

时，机翼的折展运动、弹性变形及流场不可避免地

相互耦合，需要利用双向流固耦合方式分析机翼的

气动特性。

折叠翼飞行器是新型飞行器，开展不同工况下

折叠翼的气动特性研究，具有重要的工程价值。本

文针对机翼折展运动、弹性变形及流场的耦合气动

弹性问题，基于三角翼方案建立折叠翼可变体飞行

器三维模型，制作实物模型，验证机翼折展功能。

简化模型并划分网格，利用单向流固耦合仿真分析

机翼的升阻力特性和弹性变形。搭建双向流固耦

合仿真环境，添加折展转动函数，调节流场动网格，

对机翼折展时的气动特性进行仿真，利用流场压力

云图和机翼剖线压力分析机翼压力分布规律，基于

云图分析机翼弹性变形，探索机翼折展运动对其气

动特性的影响规律。本文研究结果对折叠翼变体

飞行器的机翼弹性变形抑制及飞行控制器设计有

重要指导意义。

 1　折叠翼变体飞行器模型

基于三角翼方案，设计如图 1所示的折叠翼。

其中，机身长为 1.1 m，翼展为 1.9 m，后掠角为 33°，
翼面积为 0.56 m2。令折叠翼的内翼、中翼和外翼

之间铰接，内翼段和机身融合。机翼 3段之间可以

β = 0°
β = 60°

转动，转动时设定外翼和内翼始终平行，呈“Z”字
型。令中翼与内翼夹角 为折叠翼的完全展开

状态， 时为完全折叠状态。

 1.1　三维模型设计

利用 Solidworks建立变体飞行器的三维模型，

如图 2所示。考虑试飞实验，为增强飞行稳定性，

对飞行器模型加装“V”尾结构。飞行器内翼与机

身之间通过 2根碳管固连。关于内翼和中翼之间

的折叠机构，考虑到力矩大小、结构紧凑和传动效

率等因素，选用蜗轮蜗杆传动方式。安装在内翼侧

的舵机通过舵盘连接将力和运动传递给蜗杆，再由

蜗杆传递给蜗轮，蜗轮固定在中翼上，进而完成内

翼和中翼之间的相对转动。外翼所受载荷较小，因

此，中翼和外翼之间采用齿轮传动。舵机带动主动

轮旋转，主动轮和从动轮通过啮合完成中翼和外翼

之间的相对转动。折叠机构的驱动选用伺服舵

机。对舵机进行固定时，在机翼端部使用碳纤维肋

板进行加固。

 
 

1 2 3 4 5 6

7

8

9

10

11

12

13

14

15

16

1. 外翼；2. 中翼；3. 襟翼；4. 内翼；5. 机身；6. 螺旋桨；7. 中翼肋

板Ⅰ；8. 主动轮；9. 从动轮；10. 外翼肋板；11. 舵机；12. 中翼肋

板Ⅱ；13. 蜗杆；14. 蜗轮；15. 内翼肋板；16. 尾翼。

图 2    折叠翼变体飞行器的三维模型

Fig. 2    3D model of fold-wing morphing aircraft
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图 1    折叠翼示意图

Fig. 1    Schematic diagram of folding wing
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 1.2　实物模型制作

实现机翼折展的折展机构是模型制作中的关

键部件。蜗轮蜗杆折展机构如图 3(a)所示，其中，

舵机型号为 Futaba-bls177sv，蜗轮蜗杆利用结构钢

进行加工。舵机与舵盘连接，舵盘与蜗杆通过螺栓

固连。舵机固定在内翼最外端的碳纤维机翼上面，

2个铝合金角铁将舵机完全限位。蜗轮安装在内翼

和外翼碳纤维铰链中，与蜗杆进行配合。齿轮折展

机构如图 3(b)所示，舵机型号为 Power hdlf-20mg，
齿轮利用尼龙 Pa66进行打印。舵机与舵盘连接，

舵盘与主动齿轮通过螺栓固定，从动齿轮固定在外

翼碳纤维铰链中。
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(a) 蜗轮蜗杆折展机构 (b) 齿轮折展机构 

图 3    折展机构

Fig. 3    Folding mechanism
 

β = 0°
β = 60°

实物模型组装完成后，在折展过程中令内外翼

保持平行，如图 4所示。折叠角度 时翼展为

1.94 m， 时翼展为 1.72 m。实物模型的机翼

折展动作平稳，但折展角速度较大时机身会发生轻

微晃动。

 
 

(a) 展开状态正面图 

(b) 折叠状态背面图 

图 4    折叠翼飞行器实物模型

Fig. 4    Physical model of fold-wing morphing aircraft

 2　仿真参数及环境设置

因为结构对称，并且为提高计算效率，对仿真模

型进行了简化处理，仅使用半个飞行器并忽略其内

部细节，保留其原有外形特征和尺寸。仿真计算主

要用到 Ansys Workbench中的 Geometry、Fluid Flow、

Transient Structural 和 System Coupling 这 4个模块。

 2.1　单向流固耦合计算流程

单向流固耦合主要考虑流体运动对固体的作

用，可用来分析机翼构型不变时的升阻力特性和弹

性变形。将简化模型导入 Fluent计算出流场压力，

再将压力传到结构表面上计算弹性变形，计算流程

如图 5所示。
  

流场网格 固体网格

流场模型 固体模型

固体计算流场计算

弹性变形流场压力

图 5    单向流固耦合计算流程

Fig. 5    Calculation flow of unidirectional fluid-solid coupling
 

 2.2　双向流固耦合计算流程

双向流固耦合仿真需要将流场数据通过 FSI传
递到固体结构，再将结构分析数据通过动网格技术

传回流场，迭代计算直至收敛。机翼折展时的气动

特性及结构变形耦合问题可利用双向流固耦合进

行求解。流场产生的气动力通过 FSI传递到机翼

表面，机翼的构型改变和弹性变形再通过动网格技

术反馈给流场，利用插值和迭代方法实现收敛计

算，计算流程如图 6所示。
  

固体位移

流场计算 接口 求解

流场模型：
①流场网格；
②参数设置；
③动网格设置

固体模型：
①固体网格；
②边界设置；
③刚性运动设置

是否收敛？FSI重划网格

压力数据

动网格

保存结果

Y

N

结构响应流场数据

载荷

图 6    双向流固耦合计算流程

Fig. 6    Calculation flow of bidirectional fluid-solid coupling
 

 2.3　仿真参数及网格设置

图 7中流场由 Λ1、Λ2 和 Λ3 这 3部分组成。Λ1

和 Λ3 的半径和长度均为 8 m，采用结构网格划分。

Λ2 的半径和长度分别为 8 m和 4 m，采用非结构网

格划分，机翼区域的网格进行局部加密。机翼结构
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采用四面体单元 (Solid187)进行网格划分。

仿真计算中所使用的流场介质为空气，湍流模

式为 k-ε 模式，机翼材料为铝合金，流固耦合界面为

飞行器表面，其他主要流场参数和结构参数设定如

表 1所示。
 
 

表 1    流场参数和结构参数

Table 1    Flow parameters and structural parameters

参数 取值

流场出口压力/Pa 0
流场密度/(kg·m−3) 1.225

流场动力黏度/105 （Pa·s） 1.79
机翼密度/(kg·m–3) 2 770

机翼泊松比 0.33
机翼杨氏模量/GPa 71

 

双向流固耦合仿真与单向流固耦合仿真的主

要参数设置及网格划分保持一致，不同的是双向流

固耦合动网格设置为 Smoothing/Remeshing，以及在

瞬态模块中设置了机翼的折展角速度。

 3　单向流固耦合仿真分析

α

v = 20 m/s
α = 0°

定义迎角 为来流方向到飞行器纵轴的角度，

逆时针为正，顺时针为负。令气流速度 ，

以 的完全展开机翼为例，计算流场压力，将压

力数据传递到飞行器表面上，求解飞行器的弹性变

形，如图 8所示。可以看出，机翼前后缘出现较高

气动压力，最大压力出现在内翼前缘部分，机翼的

形变主要发生在外翼翼梢。

图 8给出了特定迎角、来流速度及折叠角度下

飞行器表面的压力分布及其受载后的弹性变形。

飞行器的压力分布和弹性变形显然是与迎角、来流

速度及折叠角度有关。

 3.1　气流迎角与折叠角度的影响

CL CD定义升力系数 、阻力系数 分别为
CL =

2L
ρv2A1

CD =
2D
ρv2A2

（1）

ρ A1 A2

L D

式中： 为空气密度； 和 分别为飞行器的俯视投

影面积和前视投影面积。 和 分别为飞行器的升

力和阻力。

δmax定义最大弹性变形 为

δmax =max(δt−δr) （2）

δt δr式中： 和 分别为飞行器有限元模型中任一单元

节点的总变形及其对应的刚性位移。

α

β

CL CD

δmax

设迎角 分别为 −10°、 −5°、 0°、 5°、 10°、 15°，
分别为 0°、10°、20°、30°、40°、50°、60°，得到以上

参数各组合状态下的升力系数 、阻力系数 和

最大弹性变形 ，如图 9所示。

CL α

α CL β

α CL β

α β CD α

CD

CD β

δmax α

δmax

β δmax

由图 9(a)可知，升力系数 与迎角 呈正比关

系。 在−10°～0°范围内， 随折叠角度 增大而增

大； 在 0°～15°范围内， 随 增大而减小。图 9(b)
给出了不同 和 下的阻力系数 。随 增大 ，

先减小后增大 ，并且在 0°迎角附近出现最小

值。同一迎角时， 随着 的增大而减小。图 9(c)
是将气动力加载到飞行器表面产生的 ，随 增

大， 先减小后增大，并且在 0°迎角附近出现最小

值。还可以观察到，随着 增大， 减小。

 3.2　气流速度与折叠角度的影响

α

v

β β

CL v v < 20 m/s CL

v v > 20 m/s CL v

CD v

β β CD v

δmax v β

保持迎角 不变，设气流速度为 5 m/s、10 m/s、
20 m/s、50 m/s、100 m/s，分析气流速度 与折叠角度

对机翼气动特性的影响。如图 10(a)所示， 固定

时， 随 的增大而升高，并且当 时， 随

的增大而迅速升高，当 后， 随 的增大

而平缓上升。图 10(b)给出了阻力系数 与 及

的关系。 固定时， 随 的增大而降低。图 10(c)
显示的是最大弹性变形 随 及 的变化规律。可

 

Λ1 Λ2 Λ3

图 7    流场和结构的有限元网格

Fig. 7    Finite element mesh of fluid and solid

 

压力/Pa

(a) 飞行器表面的压力分布

形变/mm

(b) 飞行器的弹性变形

200
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100

0

−100
−200
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−400
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0

图 8    单向流固耦合算例

Fig. 8    Examples of unidirectional fluid-solid coupling

第 4 期 胡文华，等：折叠翼飞行器的模型设计与气动特性仿真分析 1031



δmax v以看出， 随着 的增加而增加。

 4　双向流固耦合仿真分析

β 30°

机翼折展时，流场会随之发生显著变化，其弹

性变形、构型改变和流场相互耦合。设置流场动网

格为“Smoothing”、“Remeshing”，令 初值为 ，

β

β

添加折展转动函数，使机翼匀速折展。以 0°迎角下

减小时的展开过程和 增大时的折叠过程为例，进

行机翼折展过程的气动特性双向流固耦合仿真分析。

 4.1　气动特性分析

ω

β

图 11和图 12给出了不同折展角速度 时的机

翼压力分布。压力分布情况与折叠角度 有关，最大

 

(a) 升力系数

C
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(b) 阻力系数
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(c) 机翼最大弹性变形
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图 9    迎角与折叠角度的影响

Fig. 9    Influences of attack angle and folding angle
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(c) 机翼最大弹性变形
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图 10    气流速度与折叠角度的影响

Fig. 10    Influences of airflow speed and folding angle

 

压力/Pa 压力/Pa

(a) 折叠, β=57.52° (b) 折叠, β=31.15°

压力/Pa 压力/Pa

(c) 展开, β=28.85° (d) 展开, β=2.48°

253.62 228.5

228.66 232.8

181.86

110.10

38.34

−33.42
−105.18
−176.94
−248.70
−320.46

162.1

95.7
29.3
−37.1
−103.5
−169.9
−236.3
−302.7

166.3

99.8
33.3

−33.2
−99.7
−166.2
−232.7
−299.2

162.11

95.56
29.01
−37.54
−104.09
−170.64
−237.19
−303.74

ω = 14.33 (°)/s图 11    慢速折展过程，

ω = 14.33 (°)/sFig. 11    Slow folding progress, 
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β压力出现在机翼前缘且其大小与 相关。对比图 11
和图 12可知，相同折叠角度时快速折展的压力分

布不同于慢速折展，而且对应同一折叠角度时快速

折展的机翼最大压力均高于慢速折展。折叠角度

较大时，快速折展与慢速折展导致的机翼压力分布

有相似性，折叠角度较小时，快速折展与慢速折展

的机翼压力分布差异更明显。另外，慢速折展时机

翼前缘一直是高压，后缘高压分布区域占比较少，

机翼在各折叠角度的表面压力分布变化不明显。

快速折展时折叠翼的外翼前缘出现了低压，而且机

翼后缘高压分布区域占比较大，机翼在各折叠角度

的表面压力分布发生了明显变化。这说明快速折

展导致机翼表面压力分布变化剧烈且分布情况更

为复杂。
 
 

(a) 折叠, β=57.52° (b) 折叠, β=31.15°

压力/Pa 压力/Pa

(c) 展开, β=28.85° (d) 展开, β=2.48°

243.5 243.79

压力/Pa
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203.3
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−29.5
−107.1
−184.7
−262.3
−339.9
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254.82

166.38
77.94

−10.50
−98.94
−187.38
−275.82
−364.26
−452.70

154.0

64.5
−25.0
−114.5
−204.0
−293.5
−383.0
−472.5

162.31
80.83

−0.65
−82.13
−163.61
−245.09
−326.57
−408.05

ω = 573.25 (°)/s图 12    快速折展过程，

ω = 573.25 (°)/sFig. 12    Quick folding progress, 
 

x

y

P3 y = 0.4 m
S 3 P2 ycosβ+ zsinβ = 0.15 m

S 2 P1 y =

−0.1 m

为观察机翼压力变化规律，设置 3个截面，如

图 13所示。坐标原点在内翼和中翼的铰链处， 轴

平行于机身纵轴且指向机头， 轴垂直于飞行器对

称面。截面 的方程是 ，其与外翼的交线

记为 。截面 的方程是 ，

其与中翼的交线记为 。截面 的方程为

，其对内翼的剖面的压力分布基本无变化。
 
 

P1

P3

P 2

O

x

y

z

S3 S2

图 13    截面设置示意图

Fig. 13    Schematic diagram of sections
 

S 3 S 2

ω =
573.25 (°)/s ω = 14.33 (°)/s

图 14和图 15给出了剖线 和 上的点在 3个

不同折叠角度下的压力。对比图 14中同一交线在

2种展开速度下的压力曲线 ，可以看出 ，以

展开比以 展开时机翼上下

表面压差更大，而且压力变化更显著。图 15所示

的折叠过程也有类似规律。对比在图 14和图 15

中同种角速度下同一交线的压力曲线，可以看出，

机翼展开和折叠时的气动分布有相似特征，但数值

上存在较大不同，而且快速折展比慢速折展导致更

大的压力分布差异。

 4.2　弹性变形特性分析

ω = 14.33 (°)/s

ω = 573.25 (°)/s

z

折叠翼在折展时的结构变形如图 16所示。以

缓慢折展，折叠和展开的最大总变形

量相近，约为 118 mm，此时机翼近似于刚性折展；

以 迅速折展，折叠和展开的最大总

变形量有显著差异，且明显大于慢速折展。原因是

快速折展时机翼有较大弹性变形，外翼外端沿 轴

上下摆动。这表明机翼折展越快其变形量越大，且

弹性变形越显著。机翼在折展角度改变时的应力如图17
所示。可以看出，迅速折展后的最大应力远大于缓

慢折展后的最大应力。最大应力主要集中在各翼

段之间的铰链连接处。

ω
ζmax

为观察机翼的弹性变形与折展角速度 之间的

关系，提取机翼最大相对弹性变形 为

ζmax =max
(
δt−δr
δr

)
（3）

30°图 18中，横坐标是以 为初值时的折叠角度
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图 14    展开过程剖线的压力分布

Fig. 14    Pressure of section lines during unfolding process
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图 15    折叠过程剖线的压力分布

Fig. 15    Pressure of section lines during folding process

1034 北  京  航  空  航  天  大  学  学  报 2026 年



β

ζmax

ζmax

β

改变量 ，右向箭头和左向箭头分别表示机翼的折

叠和展开过程。相同角速度下折叠和展开时 的

变化趋势相同，振荡幅值和周期相似，而且 的振

荡幅度随 增大而增大。另外，从图中可以看出，在

ω
ω = 14.33 (°)/s

ω

ω = 573.25 (°)/s

较小的慢速折展过程中，机翼的弹性变形也较

小。以 为例，此时机翼弹性变形很

小，机翼折展近似于刚性运动。折展角速度 越

大，机翼折展运动的振荡现象越明显，振荡的幅值

更大。以 为例，开始阶段，弹性变形

导致机翼折展滞后于其刚性运动，一段时间后，机

翼折展产生过冲，总变形超过刚性位移，随后机翼

在其刚性位移附近振荡。

 5　结　论

设计折叠翼变体飞行器的三维模型，进行了气

动弹性仿真分析，主要结论如下：

1） 在折叠翼构型固定的单向流固耦合仿真中，

折叠翼飞行器的升阻力及弹性形变与折叠角度、气
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图 16    机翼的变形

Fig. 16    Deformation of wing
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图 17    机翼的应力

Fig. 17    Stress of wing
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图 18    机翼折展过程中的相对形变

Fig. 18    The relative deformation during folding progress
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流迎角和速度有关，且呈现出不同特点。折叠角度

与气流速度不变时，随迎角增大，飞行器的升力系

数增大，而阻力系数与最大弹性变形都是先减小后

增大。迎角与气流速度不变时，随着折叠角度增

大，飞行器的升力系数在负迎角时增大而在正迎角

时减小，阻力系数与最大弹性变形都是减小。迎角

与折叠角度不变时，随着气流速度增大，飞行器的

阻力系数减小，升力系数与最大弹性变形都增大。

2） 在折叠翼构型变化的双向流固耦合仿真中，

折叠翼的表面压力分布和弹性变形不仅与折叠角

度有关，还与折展角速度相关。对应同一折叠角度

时快速折展的机翼最大压力均高于慢速折展。折

叠角度较大时，快速折展与慢速折展导致的机翼压

力分布有相似性，折叠角度较小时，快速折展与慢

速折展的机翼压力分布差异更明显。快速折展导

致机翼表面压力分布变化剧烈且分布情况更复杂，

同时，机翼剖面上下边界的压力分布差异也更大。

3） 构型变化时，折叠翼的弹性变形和应力都与

折叠角度及折展角速度相关。折展越快，机翼的最

大总变形量越大，最大应力也更大。最大总变形量

发生在翼梢处，最大应力发生在各翼段的连接处。

机翼的最大相对弹性变形随着折展运动呈现出振

荡现象，而且幅值随着折叠角度改变量增大而增大。
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Model design and aerodynamic characteristics simulation
analysis of fold-wing aircraft
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(1.   Tianjin Key Laboratory for Advanced Mechatronic System Design and Intelligent Control，

Tianjin University of Technology，Tianjin 300384，China；

2.   National Demonstration Center for Experimental Mechanical and Electrical Engineering Education，

Tianjin University of Technology，Tianjin 300384，China；

3.   Tianjin Institute of Aerospace Mechanical and Electrical Equipment，Tianjin 300301，China)

Abstract： The coupling of configuration change, elastic deformation, and the flow field significantly affects the
aerodynamic characteristics  of  morphing aircraft  during flight.  Aeroelastic  simulations  were  carried out  to  take into
account  the  alteration  in  aerodynamics  and elastic  deformation  of  a  wing brought  about  by  the  folding  motion  of  a
fold-wing  morphing  aircraft.  A  delta-wing  scheme  with  a  blend-wing-body  configuration  was  used  to  establish  a
three-dimensional model. A physical model of the fold-wing aircraft was made and the wing's morphing function was
verified. Subsequently, a simplified and meshed model was set up for aerodynamic simulations. Using unidirectional
fluid-solid  coupling  simulations,  the  coupling  effects  of  airflow  angle  of  attack  and  airflow  velocity  on  the
aerodynamic properties and elastic deformation of folding wings were examined. Moreover, a bidirectional fluid-solid
coupling  simulation  was  carried  out  to  analyze  the  influence  of  folding  motion  on  aerodynamic  characteristics  of
aircraft  based  on  the  pressure  of  the  section  lines  of  wings,  and  to  study  the  coupling  effects  of  changes  in  wing
configuration,  flexible  deformation  and  flow  field.  The  research  revealed  that  the  aerodynamic  characteristics  and
elastic deformation of a fold-wing morphing aircraft are related to its flow angle of attack, flow velocity, folding angle
and folding speed. Additionally, the folding velocity played a crucial role in shaping the aerodynamic characteristics
and flexible deformation of the folding wings, with rapid folding leading to more distinct changes than slow folding.
These  results  are  of  great  significance  for  analyzing  aerodynamic  characteristics,  suppressing  flexible  deformation,
and designing flight controllers for fold-wing morphing aircraft.

Keywords： folding wing；fluid-solid coupling；folding motion；aerodynamic characteristics；simulation analysis
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