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伸缩机翼变体飞机气动特性研究 
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(中国航空工业集团公司 第一飞机设计研究院，西安 710089) 

摘 要：伸缩机翼变体飞机通过机翼伸缩调整机翼展长，从而改变机翼面积和展弦比，改变飞机的气动布局和 

机翼的气动特性 ，满足多任务点的设计要求。简要介绍伸缩机翼变体飞机的发展历史，重点研究一种采用伸缩 

机翼设计的超音速飞机的气动特性变化。研究结果表明：亚音速时机翼展长伸长，展弦比增大，飞机诱导阻力 

降低，升阻比提高，可以明显提高飞机的航程；超音速时机翼展长缩短 ，展弦比减小，飞机的波阻降低，升阻比增 

大，提高了超音速飞行性能。伸缩机翼概念用于超音速飞机设计时能很好地兼顾亚音速巡航和超音速冲刺。 
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Aerodynamic Characteristics of M orphing Aircraft of Telescoping W ing 

Li Juncheng，Ai Junqiang，Li Shitu 

(The First Aircraft Institute，Aviation Industry Corporation of China，Xi’an 710089，China) 

Abstract：Morphing aircraft of telescoping wing can change wing area and aspect ratio，change wing configura— 

tion and aerodynamic characteristics by a variable—span morphing wing，which accommodate multiple flight con— 

ditions．The development history of morphing aircraft of telescoping wing is introduced in brief，and the aerody 

namic characteristics of a supersonic air vehicle with the concept of telescoping wing is mainly explored．The re— 

sults of the analysis demonstrate an improvement in the aerodynamic characteristics of the morphing aircraft of 

telescoping wing．W ing span extension in subsonic represents an increase in aspect ratio and enhance the lift— 

drag ratio，in the form of a reduction in the induced drag，resulting in an increase in range．The wing span con— 

traction represents a reduction in the aspect ratio and cut down the wave drag in supersonic，resulting in an in— 

crease in lift drag ratio and improvement of flight performance of supersonic．Telescopic wing can take good 

consideration of both subsonic cruise and supersonic flight in supersonic aircraft design． 

Key words：telescoping wing；morphing aircraft；aerodynamic characteristics；aspect ratio；lift—drag ratio；range 

0 引 言 

在飞机设计 中，为了满足超音速飞行减阻的要 

求，一般采用大后掠、小展弦比机翼，而要获得良好 

的起降性能、低速机动性能和远的航程(航时)要求 

机翼具有小后掠、大展弦比的特征，这与超音速减 

阻要求相矛盾。传统的解决办法是，为了满足所有 

的设计约束，通常需作很大的折衷设计，而这种折 
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衷设计是以牺牲部分亚音速巡航性能和部分超音 

速性能为代价的。采用伸缩机翼变体概念可以更 

好地兼顾亚音速和超音速飞行性能。 

伸缩机翼概念是通过机翼伸缩调整机翼展长， 

从而改变机翼面积和展弦比，改变飞机的气动布局 

和气动特性，满足多任务点的气动性能需求。伸缩 

机翼改变机翼展弦比的能力非常强，对飞机的巡航 

能力影响显著 ，适用于需要兼顾远程巡航和高速飞 

行的飞机。例如 ，采用 大展弦 比以提高巡航升 阻 

比，增加航程或航时；采用小展弦比减小高速冲刺 

时的阻力 ，提高加速性和冲刺速度口]。 

本文简要介绍伸缩机翼变体飞机的发展历史 ， 
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外翼伸 出长度(展 向长度)为 y 。当外翼伸缩运动 

时 ，全机翼展长为(6+Y )，全机翼 面积为 S，以固 

定的内翼为参考 ，展长增加量为y ／6，面积 比为 S／ 

S 。随着外翼伸 出，全机翼展弦 比和面积 比的变 

化如图 5所示 。面积比是外翼伸出y 时全机翼面 

积与固定内翼(外翼伸出量Y 一0时)面积的比值。 

随着展长 的增加 ，全机翼展 弦比明显增加 ，机翼面 

积 比也相应增加 ，即全机翼面积增大。 

图 4 伸缩机翼内、外翼展长 

Fig．4 Length of telescoping wing span 
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图 5 展弦 比与机翼面积 比随展长增量的变化 

Fig．5 Changes of aspect ratio and wing area 

ratio with span increment 

3 伸缩机翼的气动特性 

传统机翼 的机翼面积和展弦 比一般都是 固定 

不变的。为了增加升力 ，通常增加飞机迎角以增大 

升力系数。而伸缩机翼飞机的升力系数 、机翼面积 

和展弦 比都会 随机翼展 长的变化而改变 。为了比 

较伸缩机翼与传统机翼在气动力方面的不同，定义 
一 个等效的升力系数 C 和等效阻力系数 C。_6]： 

C 一C S一 } (1) 
q C 

一  一  n  

CD—CDS一 ，_ (2) 
q0C 

式中：S—s／s ，S为外翼伸出y 时全机翼的面 

积，S 为 固定 内翼段 的机翼参 考面积 ；q一．0 ／2 

为动压 。 

由于内翼段气动布局与传统固定机翼基本相 

同，以内翼段为参考 ，比较外翼伸缩后与传统 固定 

机翼的气动力的不同。 

本文利用 Cart3D软件对图 4所示的伸缩机翼 

变体超音速飞机布局方案进行气动力计算。由于 

Cart3D是基于欧拉方程的数值计算软件，计算过 

程中未考虑粘性作用，为了便于对方案的升阻特性 

进行较为合理地分析 ，对其无粘阻力进行简单修 

正 ，修正后的阻力系数为 ：C。一Co +C ，CDe为诱导 

阻力，C。 为 Cart3D软件计算所得，C 的估算采用 

工程估算方法，估算过程中，考虑了雷诺数和相对 

厚度的影 响。 

3．1 升力特性 

当迎角 a一2。时，机翼展长增加对等效升力系 

数 C (即 C S／s。)的影响如图 6所示 。 
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图 6 等效升力系数 展长随增量 的变化 (a一2。) 

Fig．6 Increase of span VS．1ift coefficient(a=2o) 

从图 6可 以看 出：随着机翼展长增大 ，等效升 

力系数明显增大，且等效升力系数 C 与展长增量 

成线性 比例关系；在亚音速时 ，相 同展长的伸缩机 

翼的等效升力系数随马赫数的增加而增大；在超音 

速时，相同展长的伸缩机翼的等效升力系数随马赫 

数 的增加而减小 ；亚音速时机翼展长增大所引起 的 

升力增量比超音速时 的升力增量要 大，如 图 7所 
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示 ；当 Ma一0．8，夕 翼伸出到最大 ，翼展增大 72 ， 

此时的等效 升力 系数 C『_是外翼伸 出量 为 0时 的 

2．2倍；当 Ma一1．5，外翼伸出到最大，翼展增大 

72％，此时的等效升力 系数 C『_是外翼伸 出量为 0 

时的 1．52倍。 
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图 7 外翼完全伸出对等效升力系数的影响 

Fig．7 Effect of fully extended outer wing on lift coefficient 

机翼展长和迎角改变时等效升力系数 C 的 

等值线，如图 8所示。 
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图 8 等效升力系数的等值线 

Lift coefficient contours of variable—span 

从图 8可 以看 出，在等效 升力 系数 C 一 定 

时 ，所需迎角随机翼展长的增加而减小。 

伸缩机翼外 翼伸长 时，一方 面机翼面 积 比增 

大 ，使等效 升力系数 C 一C S随之增 大；另一方 

面，随着展弦比增大 ，翼尖效应对机翼影响 区比例 

缩小，机翼升力线斜率增大，升力系数增大 ]，使等 

效升力系数 C 明显增大，升力提高。亚音速时外 

翼伸 长 对提 高 全机 升 力效 果 更 明显 ，超音 速 则 

略小。 

3．2 阻力特性 

机翼的阻力一般 由两部分组成 ，零升阻力和诱 

导阻力 ，C。一CD。+C。 l_9]。亚音速巡航时零升阻力 

绝大部分为蒙皮摩擦阻力 C ，再加上一小部分的 

分离压差阻力，作为初步分析，认为分离压差阻力 

很小，可以忽略，则 C。。≈c ，C 可通过工程估算方 

法得到。亚音速的 C。 主要为 Cart3D软件计算阻 

力值 ，则总阻力为 C。一C。 4-C 。超音速时零升阻 

力还要包括波阻 ，且波阻在超音速总阻力 中占有很 

大比例 ]。超音速时总阻力为 Cart3D软件计算阻 

力值与摩擦阻力 c 之和。 

Ma一0．8、等效升力系数 C 一0．3时的零升阻 

力 、诱导阻力和全机总阻力随机翼展长增量的变化 

关系，如 图 9所示 。这里假定 Ma一0．8时产生的 

波阻很小 ，可 以忽略 ，零升阻力主要为摩擦阻力。 

30 

2O 

1O 

0 

删 

磬 一1O 

四 一2O 

一 30 

— 4o 

． 50 

0 10 2O 3O 4O 5O 6o 70 80 

／6／％  

图 9 阻力 随展 长增 量的变化关系 

Fig．9 Effects of wing span on drag increm ent 

从图 9可以看出，随展长增加 ，零升阻力增大， 

且零升阻力随展长增量成线性 比例增大。这主要 

是由于机翼面积随展长增大而增加，机翼浸润面积 

增大 ，摩擦阻力相应增加。相反，诱导阻力随机翼 

展长的增加而减小 。在机翼翼展增 加到 72 时， 

诱导阻力约减小了 42 。全机总阻力也 随展长增 
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加明显下降，在展长增量为 72 时，总阻力约下降 

了 30 ，相应 的升阻比提高了 42 。 

Ma一1．5、等效升力系数 C 一0．1时全机总阻 

力随机翼展长缩小的变化关系，如图 1O所示。 
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图 1O 超音速时总阻力增量随机翼展长的变化 

Fig．10 Effects of wing span on total drag increment at 

supersonic speed 

从图 1O可以看出：随着展长缩小，全机总阻力 

随之减小；当外翼完全收缩时，即Y。一0，总阻力减 

少 了 14．5 左右。这主要是由于超音速时机翼产 

生了波阻，机翼展长的减小使波阻随之减小。由于 

外翼采用小后掠角，在超音速时波阻很大，且波阻 

在飞机总阻力中的比例较大 ，故外翼收缩 时，全机 

阻力明显下降。这进一步说明，伸缩机翼变体飞机 

在超音速时外翼应收缩，使用小展弦比、大后掠的 

内翼作为升力翼面。 

3．3 极曲线与航程 

Ma一0．8时 ，机翼在不同展长时的极曲线，如 

图 11所示 。随机翼展长增加，飞机 的最大升阻 比 

增大。 

图 11 不同展长增量时的极曲线 

Fig．1 1 Polar curves of different spans increment 

此时 ，若该飞机以 Ma一0．8速度巡航 ，假定巡 

航所需等效升力系数 C 一0．3，飞机的升阻比随展 

长增 加 而增 大。当展 长 增 量 y ／6从 0增 大 到 

72 时 ，升阻比增大了 42 。 

飞机的航程可以根据布雷盖特(Breguet)方程 

计算 。 

R 一 L l
n (3) 

式中： 为速度；c为发动机耗油率； 为升阻比； 

w 和 w 分别为巡航起始段和结束段的飞机重 

量。假定采用伸缩机翼概念的变体飞机与传统固 

定机翼飞机巡航起始段重量 和结束段重量 

W 都相同，且发动机耗油率也相同，外翼未伸出 

时的航程和升阻比分别为 R。和(L／D)。，则采用伸 

缩机翼后，存在 以下关系 。 

堕一 旦 熊塑 
R。 (L／D)。 

因此采用伸缩机翼技术后，该飞机的航程随展 

长增加的变化如图 12所示 ，可以看出航程增量提 

高 42 左右。 

图 12 航程随展长增加 的变化 

Fig．1 2 Effects of wing span on range increment 

4 结 论 

(1)亚音速时伸缩机翼通过增加机翼展长，增 

大展弦比，提高升力系数，降低诱导阻力，提高升阻 

比，增加飞机亚音速巡航时的航程；超音速时，外翼 

收缩，展长减小，使飞机总阻力明显减小，升阻比 

上升。 

(2)伸缩机翼变体飞机能够在 飞行 中通过大 

幅改变机翼展长实现亚音速巡航和超音速飞行的 

兼顾，极大地提高了超音速飞机的远航作战效能， 

5  4  3 2  l 0  l o  
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因此具有很好 的应用前景 。 
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