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飞机的折叠翼分为变后掠翼可绕机身垂轴前后旋

转，如Tu-160、B-1B等。伸缩机翼可沿展向伸缩，例如
RK-I、MAK-10等。折叠机翼可绕机身纵轴上下转动，
如J-15、F-18、Su-33、MQ-25等。可折叠的机翼,可以同
时绕侧轴和垂轴旋转，例如E-2C4种。折叠区域内的载荷
是折叠翼结构强度的重要依据，而精确载荷对于保证飞

行安全、减轻结构重量。

1 飞机折叠翼结构特点

1.1核心机械组件。同步展开机构，采用共轴式转轴
系统与作动杆联动设计，通过限位销沿导引槽运动强制

左右机翼反向同步转动，确保展开过程平稳且对称[1]。部

分舰载机采用液压作动器驱动折叠段，配合插销锁紧机

构固定展开位置。折叠驱动系统，主要依赖作动筒、液

压装置或新型智能材料（如NASA研发的记忆合金复合
管）提供动力，通过直线推拉或热记忆效应实现机翼折

叠与展开。

1.2  折叠类型与结构布局。折叠形态差异，垂直折
叠：舰载机多采用Z字型分段折叠，通过铰链与连杆实现
内翼下反、外翼上反的收纳形态。共轴折叠：无人机通

过共轴转轴实现机翼沿同一轴线对称收拢，显著减小横向

占用空间[2]。动态角度调节：部分设计允许飞行中调整折

叠角度，通过改变机翼面积优化气动性能。折叠方向与气

动优化，机翼向上折叠可降低巡航阻力，向下折叠则通

过增大有效翼面积提升升力，但技术难度更高；折叠翼

梢设计（如波音777X）通过动态调整翼展（71.8米→64.8
米），适配机场等级限制（E级至F级）并提升升阻比。

1.3  材料与制造技术。轻量化结构，采用碳纤维复合
材料主体框架，兼顾高强度与低重量，例如12kg级巡飞
无人机通过此设计实现多次折叠耐久性。集成化设计，

部分机型将折叠翼与发射装置整合，采用储存-运输-发

射一体化筒式结构，提升部署效率。

1.4  应用场景适配。舰载战斗机， F-35C、苏-33等
机型通过折叠机翼减少航母甲板占用面积，折叠比例可

达原始尺寸的50%以下。无人机系统，折叠翼设计使其
适合弹射发射或狭小空间存储，展开后迅速进入巡航状

态，兼顾隐蔽性与任务适应性。

1.5  安全与稳定性保障。冗余锁定机制，结合液压
液压缩锁与机械插销双重固定，防止展开后因振动或外

力导致结构松动。同步性控制，通过导引槽强制同步转

动，避免因展开速度差异引发的机体失衡问题[3]。

2 飞机折叠翼结构载荷飞行测量模型构建基础

飞机折叠翼结构载荷飞行测量模型构建需基于多学

科理论融合与工程验证，主要涉及以下核心基础：

2.1  结构动力学特性分析基础。传力路径建模，需明
确折叠区域传力特性及分界面载荷分布规律，采用弯矩

作为关键状态变量描述载荷传递路径。通过有限元壳单

元建模分析折叠翼舵的模态特性，建立厚度方向应力简

化模型以提升计算效率。非线性响应处理，针对应变电

桥非线性响应问题，建立分段多元线性模型，以折叠段

重力引起的弯矩为分界点进行载荷分段校准。引入多点

协调加载标定试验，通过多元回归分析建立载荷输入与

应变输出的映射关系。

2.2  气动载荷耦合建模方法。动态载荷特性分析，采
用非定常数值模拟方法分析折叠翼展开过程中的气动载

荷，明确展开角速度与来流速度的耦合影响。需考虑展

开状态下外翼面气动力对折叠铰链处的弯矩、剪力及扭

矩的叠加效应。载荷分布优化，基于机翼结构受力简化

模型（正应力、剪应力分离），构建包含弯矩、剪力、

扭矩的多分量载荷方程。

2.3  飞行试验验证体系。模型校准与误差修正，通过

飞机折叠翼结构载荷飞行测量模型构建及应用
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地面标定试验建立分段载荷模型，结合飞行试验数据验

证载荷预测精度，典型工况下分段模型较传统方法误差

降低8%~14%。多源数据融合，综合应变、加速度、压力
等多传感器数据，通过飞行力学参数相关性分析实现载

荷间接测量及模型修正[4]。

2.4  载荷测量应变电桥工作原理。应变电桥通过电阻
应变效应与电桥平衡原理实现载荷的精确测量，其核心

是将机械应变转化为可测电信号。具体流程如下：（1）
基本原理，应变效应，电阻应变片通过敏感栅（金属/半
导体材料）感知被测物体表面形变，其电阻值变化与应

变量呈线性关系：

ΔR/R = K·ε
其中，K为灵敏系数，ε为应变。电桥转换原理，应

变片接入惠斯通电桥的桥臂（全桥、半桥或单臂），初

始平衡时满足：

R 1·R 4 = R 2·R 3
当载荷引发应变导致电阻变化时，电桥失衡，输出

电压差

U out：≈· V ex
其中，V ex为激励电压。（2）信号转换与测量流

程，载荷→应变，载荷作用于被测结构产生形变，粘贴

于表面的应变片同步伸缩，引发电阻值变化。应变→

电阻变化，应变片电阻值与应变量成比例关系，灵敏系

数，K决定转换效率。电阻变化→电压信号，电桥电路
将电阻变化转换为差分电压信号，通过放大电路提升信

噪比。信号处理与标定，结合标定试验数据建立电压-载

荷映射模型，消除非线性误差（如温度漂移）。（3）应
用特点，高灵敏度：全桥配置可检测微应变级形变（1微
应变≈1μm/m）；抗干扰性：对称桥臂设计抑制共模干扰
（如温度变化）；动态响应：适用于飞行器折叠翼等动

态载荷的实时监测；多场景适配：通过桥路配置优化适

配拉伸、压缩、弯曲等多维度载荷测量需求。

3 飞机折叠翼结构载荷飞行测量模型构建方法

飞机折叠翼结构载荷飞行测量模型构建方法需综合

结构动力学、气动载荷耦合及试验验证技术，其核心步

骤包括：

3.1  模型构建基础。结构动力学建模，通过有限元
壳体单元建立折叠翼动力学模型，重点解析厚度方向应

力分布及折叠铰链处的模态特性；采用弯矩作为核心状

态变量，描述折叠分界面的载荷传递路径及非线性响应

特征。载荷特性分析，构建机翼截面弯矩、剪力、扭矩

的多分量载荷方程，基于正应力与剪应力分离的简化力

学模型；针对折叠翼展开过程，建立非定常气动载荷模

型，量化展开角速度与来流速度的耦合效应。

3.2  非线性响应建模关键技术。分段线性化策略，以
折叠段重力引起的弯矩为分界点，将载荷响应划分为向

上/向下两段线性区域，分别建立对应方程；通过地面多
点协调加载试验标定分界点载荷值，降低应变电桥非线

性误差的影响。参数化建模优化，采用流形切空间插值

方法，建立折叠角参数化结构动力学模型，实现不同折

叠角下的快速响应预测；引入偶极子网格法构建非定常

气动力模型，提升展开过程中的载荷动态预测精度[5]。

3.3  试验验证体系。地面标定试验，实施极限载荷
（设计最大载荷1.5倍）和破坏载荷测试，验证结构刚度
与安全冗余；通过多元回归分析建立应变电桥输出与载

荷输入的映射关系矩阵，典型工况下误差降低8%-14%。
飞行试验修正，融合应变、加速度等多传感器数据，

结合飞行力学参数进行模型动态修正；在对称拉起机动

中，分段模型测得的剪力和弯矩较传统方法分别提升

8.48%和11.13%。
4 飞机折叠翼结构载荷飞行测量模型应用与验证

飞机折叠翼结构载荷飞行测量模型的应用与验证需

结合动力学建模、气动载荷分析与多维度试验验证，其

核心要点如下：

4.1  模型应用方向。非线性响应修正，采用分段多
元线性模型划分载荷响应区间，以折叠段重力弯矩为分

界点，有效缓解应变电桥的非线性误差，在对称拉起

/推杆机动中，分段模型使剪力与弯矩的测量误差降低
8.48%~14.87%。通过地面多点协调加载试验标定载荷分
界阈值，建立应变输出与载荷输入的映射矩阵，提升飞

行实测数据的可信度[6]。动态载荷耦合优化，引入非定常

气动载荷模型，量化折叠翼展开过程中的角速度与来流

速度耦合效应，预测铰链处的弯矩、剪力及扭矩叠加规

律；基于偶极子网格法构建动态气动力模型，优化折叠

翼展开状态下的载荷分布预测精度。工程适配性提升，

针对变后掠翼、折叠尾翼等结构，采用参数化动力学模

型实现不同折叠角下的快速响应预测，降低重复建模成

本；结合碳纤维复合材料优化折叠铰链区域设计，减重

15%~20%的同时维持结构强度。
4.2  验证体系与方法。地面验证试验，极限载荷测

试：施加设计最大载荷1.5倍的静态载荷，验证结构刚度
与安全冗余，确保无塑性变形或失效；破坏载荷测试：

持续加载至结构失效，确认实际破坏阈值与理论值的匹

配度，评估安全裕度；疲劳寿命验证：通过周期性载荷

模拟长期飞行工况，分析折叠铰链的损伤容限及寿命预

测模型可靠性[7]。飞行试验修正，动态响应校准：融合
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应变、加速度、压力等多传感器数据，结合飞行力学参

数修正动态载荷模型，典型工况下剪力和弯矩预测误差

≤ 5%；展开机构验证：通过飞行实测验证折叠翼展开
到位时间、锁定可靠性及气动干扰抑制效果，确保展开

过程无结构干涉或异常振动。多学科协同验证，采用有

限元模型与飞行试验数据交叉验证，重点评估厚度方向

应力分布误差及模态特性一致性；基于国际航空航天标

准（如ISO/TC20），建立统一的强度验证流程及误差容
限规范。优化方向，材料创新：采用碳纤维复合材料优

化折叠铰链区域，实现减重15%-20%的同时维持结构强
度；动态控制：基于折叠角速度实时调节气动面偏转，

抑制非定常气动峰值载荷（波动降低30%）；智能感知：
集成全桥应变电桥与温度补偿算法，提升剪力和扭矩测

量一致性（误差≤ 3%）。
4.3  技术瓶颈与突破方向。非线性误差抑制，折叠段

重力与气动载荷的交互效应，优化分段模型的分界点阈

值标定方法。动态响应延迟，非定常气动力建模的实时

性不足，开发降阶气动模型与实时控制算法融合技术[8]。

多场耦合验证，结构-气动-控制耦合仿真复杂度高，构

建多学科协同仿真平台与飞行试验数据闭环。柔性折叠

翼，基于记忆合金的主动变形技术，实现机翼弯折角度

0°~90°自适应调节，降低飞行阻力并提升升力效率，应用
在舰载机、高机动无人机。多学科协同仿真，构建结构-

气动-控制耦合仿真平台，通过飞行试验数据闭环优化动

态响应延迟问题，应用在变弯度机翼、折叠尾翼。极端

环境适配性，研发耐低温（-40℃）与高海拔（5500米）
的折叠翼驱动系统，突破传统无人机运行限制，应用在

极地勘探、高原侦察。

4.4  典型案例与应用。 X-66飞行演示器：通过薄翼
技术与桁架支撑构型结合，验证折叠翼在跨声速飞行中

的气动效率与结构可靠性； 12kg级巡飞无人机：采用碳
纤维折叠翼设计，实现快速展开与高抗风能力，适配军

事侦察与灾害评估任务；双飞翼布局无人机：全球首创

“I”型气动设计，以50kg自重实现17kg载荷承载，突破
高升力与操控稳定性矛盾［9］。当前技术瓶颈集中于非
线性误差抑制与多场耦合实时仿真，需进一步优化分段

模型阈值标定方法，并开发降阶气动模型与飞行控制算

法融合技术。

飞机折叠翼结构载荷飞行测量模型通过地面-飞行试

验协同验证与多学科优化，已成功应用于变弯度机翼、

折叠尾翼等复杂结构，显著提升了载荷预测精度与飞行

安全性。
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