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民用客机可变弯度机翼优化设计研究

郝璇，张青青，苏诚，王斌

（中国航天空气动力技术研究院 第二研究所，北京 100074）

摘 要：远程宽体客机在实际飞行状态下，机翼变弯度有效减阻能够提升客机性能和飞行品质。以全机配平

构型为研究对象，基于襟翼、扰流板偏转建立变弯度模型；采用 RANS方程实现阻力的精确求解并建立响应面

模型，对不同升力系数、马赫数的多个飞行状态进行变弯度减阻优化；在此基础上，对实际飞行过程中变弯度操

作需求及综合减阻性能进行分析，并采用布雷盖公式评估机翼变弯度后全航段综合巡航效率。结果表明：在巡

航马赫数飞行时，采用两次变弯度设置即可在较宽的升力系数范围内获得减阻收益；在 10 km定高巡航时，机翼

变弯度可使整个航段综合减阻 1.9 cts，航时、航程提高 0.72%；在 8和 10 km进行一次阶梯巡航，机翼变弯度可使

整个航段综合减阻 2.9 cts，航时、航程提高 1.19%。

关键词：可变弯度机翼；宽体客机；减阻；配平特性；优化设计

中图分类号：V224 文献标识码：A
DOI: 10. 16615/j. cnki. 1674-8190. 2022. 04. 03 开放科学（资源服务）标识码（OSID）:

Research on Variable Camber Wing Optimization Design of
Passenger Aircraft

HAO Xuan，ZHANG Qingqing，SU Cheng，WANG Bin
（The Second Research Institute，China Academy of Aerospace Aerodynamics，Beijing 100074，China）

Abstract：The effective drag reduction of variable camber wing of wide-body passenger aircraft at realistic flight
condition can improve the performance and flight quality of passenger aircraft. The whole trimmed passenger air⁃
craft configuration is used as the research object，the variable camber model is established based on flaps and spoiler
deflection. The Reynolds averaged Navior-Stokes（RANS）equation is used to solve the drag precisely，and estab⁃
lish the response-surface model to perform the multiple flight conditions of different lift coefficients and Mach num ⁃
bers with variable camber drag reduction. On this basis，the requirement of camber variable manipulation and gene-
ral drag reduction performance in practice flight process are analyzed，and the general profit of cruise efficiency is
evaluated based on Breguet equation. The results show that two camber settings can lead drag reduction in a large
range of lift. When the transport is cruising at a fixed altitude of 10 km，the variable camber wing can reduce the
drag with 1.9 cts，and improve the flight time and endurance with 0.72%. When the transport is cruising at stepped
altitudes of 8 km and 10 km，the variable camber wing can reduce the drag with 2.9 cts，and improve the flight time
and endurance with 1.19%.
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0 引 言

降低巡航阻力是民用客机气动设计追求的重

要目标。机翼的阻力占民用飞机总阻力的一半左

右，对性能和飞行品质有着至关重要的影响。传

统民用客机超临界机翼气动设计通常需要兼顾非

设计点或其他要求，导致飞机最优巡航气动效率

损失。此外，随着民航业繁荣发展，空域越来越拥

挤，飞机难以在整个巡航阶段按照设计状态飞行，

在一定程度上增加了燃油消耗。

如何使民用客机在非设计状态仍能保持较高

的升阻比是进一步提高飞机巡航效率必须解决的

问题。可变弯度机翼无论是从基础空气动力学还

是实际飞行应用的角度都具有巨大潜力，已成功

应用于军用飞机［1-2］。由于民用客机要考虑低成

本、高可靠性等要求，工业界对该技术进行了长期

的探索和论证［3-7］。NASA Dryden飞行研究中心

基于 L-1011飞机首次开展了可变弯度机翼技术应

用于民用客机的减阻收益研究［8］。Boeing和 Air⁃
bus从 20世纪 80年代开始评估变弯度概念，前者

在 B777-200ER上进行了后缘变弯度飞行试验［9］，

后者针对 A330/340开展了变弯度预设计［10］，最终

成功将该技术应用于新一代远程宽体客机 B787和
A350，在巡航时通过小角度偏转襟翼与扰流板，改

变机翼后缘弯度，改善气动载荷分布，优化了巡航

状态的阻力特性［11］。

国内对变弯度机翼技术的研究起步较晚，随

着国产远程宽体客机论证及立项，国内高校、科研

院所也相继开展了变弯度机翼气动优化设计研

究。梁煜等［12］针对大型民用运输机，开展了超临

界翼型后缘变弯度优化研究；郭同彪等［13-14］基于自

由型面变形技术建立后缘连续变弯度参数化模

型，研究了后缘连续变弯度对跨声速翼型及机翼

气动特性的影响；王斌等［15］基于展向控制翼型建

立了一种简化的理想变弯度模型，对超临界机翼

变弯度减阻原理进行了研究；郭同彪等［16］采用伴

随技术对翼—身—平尾构型后缘连续变弯度减阻

进行了优化。目前国内的研究工作多针对二维翼

型［17-18］或采用基于控制截面翼型变弯度的简化模

型，与实际工程中机翼变弯度实现形式有一定差

距。此外，变弯度优化均针对特定飞行状态进行，

而在实际飞行中气动力特性不断变化，如何实施

有效的变弯度操作以获得理想的减阻效果仍需要

进一步研究。

针对上述问题，本文充分考虑实际工程约束，

基于襟翼、扰流板运动建立变弯度模型，以全机配

平构型为研究对象，研究机翼后缘弯度变化对平

尾配平特性产生的影响；采用 RANS方程作为数

值求解方法，建立响应面模型，对包括不同升力系

数、马赫数的多个飞行状态进行变弯度减阻优化

并对实际飞行过程中变弯度操作需求及综合减阻

性能进行分析。

1 变弯度研究模型

研究表明，机翼后缘变弯度影响平尾配平特

性［19］。为充分考虑这种影响带来的不利因素，本

文以翼身组合体—短舱—吊挂—垂平尾构型为研

究对象，该构型巡航马赫数 Ma=0. 85，升力系数

CL=0. 48。干净机翼多个设计点如表 1所示，其中

设计点 1~3优化阻力发散特性，设计点 2、4兼顾抖

振特性。

参考现役宽体客机平面布置，生成襟翼、副

翼、扰流板等变弯度关键部件，如图 1所示。

襟翼展长为机翼翼展的 75%，相对弦长为机

翼当地弦长的 10%~25%。采用铰链机构实现襟

翼偏转，通过小角度偏转内、外襟翼实现机翼弯度

变化［11］。扰流板简化为内、外两块，随襟翼偏转而

表 1 干净机翼设计点

Table 1 Design point of the wing

设计点

1

2

3

4

Ma

0. 83

0. 85

0. 87

0. 85

CL

0. 48

0. 48

0. 48

0. 63

Re

4. 65×107

4. 65×107

4. 65×107

4. 65×107

图 1 可变弯度机翼研究模型

Fig. 1 Camber variable wing model
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运动。通过偏转升降舵实现不同状态变弯度外形

的配平。

2 数值优化方法

2. 1 数值模拟方法

本文计算采用可压缩流动 Reynolds平均Navi⁃
er-Stokes方程。为精确计算机翼弯度改变前后的

气动力变化情况，采用点对点结构网格，计算网格

如图 2所示，半模网格数量为 1 900万。计算域内

近壁面第一层网格高度为 5×10-6 m，保证壁面

y+<1。本文采用 k-ω-SST模型［20］，计算中使用多

重网格技术加速收敛。为保证计算精度，对数值

方法进行较为全面的验证，具体方法详见文献

［21-22］。

2. 2 基于代理模型的优化方法

整个优化设计流程如图 3所示。本文以全机

配平构型为研究对象，以内、外襟翼偏角为优化对

象，全机配平构型阻力最小为优化目标。其中，内

襟翼偏转范围为［-1°，3°］，外襟翼偏转范围为

［-2°，3°］，向下偏转为正。考虑到实际飞行时，襟

翼可偏转最小角度间隔为 0. 5°，因此，采用打靶法

生成样本点。基本样本点在内、外襟翼偏转范围

内，各 1°偏角间隔。根据基本样本点结果，选取局

部区域以 0. 5°偏角间隔进行加密。

基于样本点数值模拟结果，采用响应面方法

（Response Surface Methodology，简称 RSM）建立

代理模型［23］。该方法利用多项式函数拟合设计空

间，通过较少的试验在局部范围内比较精确地逼

近函数关系，具有良好的鲁棒性。基于响应面模

型，首先采用遗传算法对襟翼偏角进行优化，然后

采用 CFD数值模拟对优化结果进行校核，获得精

确减阻量。

3 可变弯度机翼优化设计

3. 1 巡航设计点：Ma=0. 85，CL=0. 48

首先对基本样本点全机配平构型气动特性进

行数值模拟。采用阻力系数单位“cts”（1 cts=
0. 000 1）表示阻力系数大小，基本样本点全机配平

构型与未变弯度全机配平构型阻力系数差量云图

如图 4所示，δ内襟翼为内襟翼偏角，δ外襟翼为外襟翼偏

角，可以看出：在内襟翼［-1°，1°］、外襟翼［0°，1. 5°］
范围内，阻力系数差为负值，具有减阻潜力。

根据基本样本点数值模拟结果，在［0°，1°］范

围内增加 4个样本点，样本点中阻力最小点对应的

内、外襟翼偏角均为 0. 5°，相比未变弯度状态，阻力

系数降低 0. 82 cts。以 33个样本点建立 2阶响应

面模型，以全机配平构型阻力最小为优化目标对

内、外襟翼偏角进行优化。优化得到的内、外襟翼

偏角分别为 0. 41°和 0. 61°，相比未变弯度状态，阻

力系数降低 0. 91 cts。样本点最优阻力系数与优

化结果相差不到 0. 1 cts。样本最优阻力点与优化

图 3 可变弯度机翼优化设计流程

Fig. 3 The optimization process of the variable camber wing

图 2 计算网格示意图

Fig. 2 Sketch of computational grid

图 4 巡航设计点基本样本点全机配平构型阻力差量云图

Fig. 4 The drag dispersion contour at cruise point
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结果的展向压力分布如图 5所示，样本最优阻力点

与优化结果的升力系数与载荷系数分布如图 6所
示，可以看出：在拐折和外襟翼区域，激波强度轻微

减弱；后缘变弯度使中外翼区域载荷有所增大。

（a1）z=10. 0%

（a4）z=69. 3%

（a）δ内襟翼=0. 5°，δ外襟翼=0. 5°

（b1）z=10. 0%

（b4）z=69. 3%

（b）δ内襟翼=0. 41°，δ外襟翼=0. 61°

（a2）z=18. 5%

（a5）z=90. 0%

（b2）z=18. 5%

（b5）z=90. 0%

（a3）z=34. 87%

（a6）z=95. 0%

（b3）z=34. 87%

（b6）z=95. 0%

图 5 Ma=0. 85，CL=0. 48 展向截面压力分布

Fig. 5 The sectional pressure distribution along the wing at Ma=0. 85，CL=0. 48
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3. 2 非设计点 1：Ma=0. 85，CL=0. 52

基本样本点全机配平构型与未变弯度全机配

平构型阻力系数差量云图如图 7所示。

从图 7可以看出：在内襟翼［0°，2°］、外襟翼

［0°，2°］范围内，阻力系数差量为负值，具有减阻潜力。

根据基本样本点数值模拟结果，在［0°，2°］范

围内增加了 7个样本点。样本点中阻力最小点对

应的内、外襟翼分别为 1. 5°和 1. 0°，相比未变弯度

状态，配平后阻力系数降低 3. 88 cts。以 36个样本

点建立 2阶响应面模型，以全机配平构型阻力最小

为优化目标对内、外襟翼偏角进行优化。优化得

到的内、外襟翼偏角分别为 1. 24°和 1. 22°，相比未

变弯度状态，阻力系数降低 3. 93 cts，样本点最优

阻力系数与优化结果相差不到 0. 1 cts。
样本最优阻力点与优化结果的展向压力分布

如图 8所示，样本最优阻力点与优化结果的升力系

数与载荷系数分布如图 9所示。

（a1）z=10. 0%

（a4）z=69. 3%

（a2）z=18. 5%

（a5）z=90. 0%

（a3）z=34. 87%

（a6）z=95. 0%

（a）δ内襟翼=1. 5°，δ外襟翼=1. 0°

图 7 非设计点 1基本样本点全机配平构型阻力差量云图

Fig. 7 The drag dispersion contour at off-design point 1

（a）δ内襟翼=0. 5°，δ外襟翼=0. 5°

（b）δ内襟翼=0. 41°，δ外襟翼=0. 61°

图 6 Ma=0. 85，CL=0. 48展向载荷系数分布

Fig. 6 The load coefficient distribution along the
wing at Ma=0. 85，CL=0. 48
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（b1）z=10. 0%

（b4）z=69. 3%

（b2）z=18. 5%

（b5）z=90. 0%
（b）δ内襟翼=1. 24°，δ外襟翼=1. 22°

（b3）z=34. 87%

（b6）z=95. 0%

图 8 Ma=0. 85，CL=0. 52 展向截面压力分布

Fig. 8 The sectional pressure distribution along the wing，at Ma=0. 85，CL=0. 52

从图 8~图 9可以看出：后缘变弯度使内翼和
中外翼区域的激波有所减弱，从而减小了波阻。

3. 3 非设计点 2：Ma=0. 85，CL=0. 45

样本点全机配平构型与未变弯度全机配平构

型阻力系数差量云图如图 10所示，可以看出：在整

个变化范围内，没有阻力降低的样本点。在基本

样本点数值模拟结果基础上，［-0. 5°，1°］范围内

增加 7个样本点，样本点中阻力系数最小点对应的

内、外襟翼分别为-0. 5°和 0°，相比未变弯度状态，

阻力系数增加 0. 05 cts。

该状态的展向压力分布如图 11所示，以 36个
样本点建立 2阶响应面模型，以全机配平构型阻力

图 10 非设计点 2基本样本点全机配平构型

阻力系数差量云图

Fig. 10 The drag dispersion contour at off-design point 2

（a）δ内襟翼=1. 5°，δ外襟翼=1. 0°

（b）δ内襟翼=1. 24°，δ外襟翼=1. 22°

图 9 Ma=0. 85，CL=0. 52 展向载荷系数分布

Fig. 9 The load coefficient distribution along the
wing at Ma=0. 85，CL=0. 52
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最小为优化目标对内、外襟翼偏角进行优化。优
化后内、外襟翼偏角分别为-0. 15°和 0. 13°，相比未

变弯度状态，配平后阻力系数降低 0. 07 cts。该状
态的展向压力系数和载荷系数分布如图 12所示。

（a1）z=10. 0%

（a4）z=69. 3%

（a2）z=18. 5%

（a5）z=90. 0%

（a3）z=34. 87%

（a6）z=95. 0%

（a）δ内襟翼=-0. 5°，δ外襟翼=0°

（b1）z=10. 0%

（b4）z=69. 3%

（b2）z=18. 5%

（b5）z=90. 0%

（b3）z=34. 87%

（b6）z=95. 0%

（b）δ内襟翼=-0. 15°，δ外襟翼=0. 13°

图 11 Ma=0. 85，CL=0. 45展向截面压力分布

Fig. 11 The sectional pressure distribution along the wing at Ma=0. 85，CL=0. 45
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从图 12可以看出：在该状态下变弯度基本无
法获得减阻收益。

3. 4 非设计点 3：Ma=0. 80，CL=0. 48

基本样本点全机配平构型与未变弯度全机配

平构型阻力系数差量云图如图 13所示，可以看出：

在内襟翼［-1°，1°］、外襟翼［0°，2°］范围内，阻力系

数差量为负值，具有减阻潜力。

在基本样本点数值模拟结果基础上在［0°，1°］
范围内增加 4个样本点。样本点中阻力最小点对

应的内、外襟翼分别为 0°和 1. 0°，相比未变弯度状

态，阻力系数降低 0. 83 cts。以 33个样本点建立 2
阶响应面模型，以全机配平构型阻力最小为优化

目标，对内、外襟翼偏角进行优化。优化的内、外

襟翼偏角分别为 0. 28°和 1. 28°，相比未变弯度状

态，配平后阻力系数降低 0. 92 cts。样本点最优阻

力系数与优化结果同样相差不到 0. 1 cts。
样本最优阻力点与优化结果的展向压力系数

分布如图 14所示，样本最优阻力点与优化结果的

载荷系数分布如图 15所示。

（a1）z=10. 0%

（a4）z=69. 3%

（a2）z=18. 5%

（a5）z=90. 0%

（a3）z=34. 87%

（a6）z=95. 0%

（a）δ内襟翼=0°，δ外襟翼=1. 0°

（a）δ内襟翼=-0. 5°，δ外襟翼=0. 0°

（b）δ内襟翼=-0. 15°，δ外襟翼=0. 13°

图 12 Ma=0. 85，CL=0. 45 展向载荷系数分布

Fig. 12 The load coefficient distribution along the
wing at Ma=0. 85，CL=0. 45

图 13 非设计点 3基本样本点全机配平构型阻力差量云图

Fig. 13 The drag dispersion contour at off-design point 3
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（b1）z=10. 0%

（b4）z=69. 3%

（b2）z=18. 5%

（b5）z=90. 0%

（b3）z=34. 87%

（b6）z=95. 0%

（b）δ内襟翼=0. 28°，δ外襟翼=1. 28°

图 14 Ma=0. 80，CL=0. 48展向截面压力系数分布

Fig. 14 The sectional pressure coefficient distribution along the wing at Ma=0. 80，CL=0. 48

从图 14~图 15可以看出：该状态激波位于机

翼前缘区域，后缘变弯度基本没有对激波形态与

强度产生影响；后缘下偏抑制了该飞行状态下的

过配平现象，阻力降低主要来自配平阻力以及诱

导阻力的降低。

4 变弯度操作需求及综合减阻分析

根据优化设计结果，基于工程约束考虑的最

优样本点与优化结果的减阻量基本相当。在巡航

马赫数，除小升力系数情况，后缘变弯度均能带来

减阻收益；在Ma=0. 8，后缘变弯度也能带来减阻

收益。每一个状态所对应的襟翼偏角均不同。本

节对实际飞行中进行变弯度操作次数的需求进行

分析。根据Ma=0. 85，CL为 0. 48、0. 52两个状态

的变弯度优化结果，对内/外襟翼偏转分别为 0. 5°/
0. 5°以及 1. 5°/1°时的全机配平构型升阻特性进行

数值模拟。

Ma=0. 85未变弯度与两次变弯度操作后升

阻比随升力系数变化比较如图 16所示，可以看出：

当 CL≤0. 46时，变弯度无法获得减阻收益，应保持

原有巡航构型飞行，为保持高升阻比特性，飞机需

（a）δ内襟翼=0°，δ外襟翼=1. 0°

（b）δ内襟翼=0. 28°，δ外襟翼=1. 28°

图 15 Ma=0. 80，CL=0. 48 展向载荷系数分布

Fig. 15 The load coefficient distribution along the
wing at Ma=0. 80，CL=0. 48
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增加巡航高度；当 CL>0. 46时，采用巡航设计点的

变弯度设置可实现减阻，获得比增加巡航高度更

多的减阻收益；当 CL=0. 50时，对于内/外襟翼

0. 5°/0. 5°以及 1. 5°/1°的两个变弯度设置，配平后

阻力特性几乎无差异，均可减阻 1. 7 cts；当 CL>
0. 50时，后者变弯度减阻效果优于前者。故在Ma

=0. 85 时 ，采 用 两 种 变 弯 度 设 置 即 可 在 CL 为

0. 48~0. 55范围内获得较大减阻收益，CL=0. 55
时可使阻力系数降低 6. 7 cts，CL=0. 50可作为两

个变弯度设置的过渡点。传统民用客机通常通过

阶梯巡航使飞机保持在设计状态飞行，变弯度机

翼能够在一定升力系数范围（CL为 0. 48~0. 55）内

实现与未变弯度机翼巡航设计点相当甚至更优的

升阻比特性，因此可以获得比传统民用客机阶梯

巡航更多的减阻收益。

Ma为 0. 80、0. 83以及 0. 85时内、外襟翼分别下

偏 0. 5°，全机配平构型的升阻比变化如图 17所示。

从图 17可以看出：该变弯度设置在较低马赫

数时仍可实现减阻，在Ma=0. 8时，该变弯度设置

减阻量比最优减阻量低 0. 3 cts，但由于该状态飞

行时间较短，增加一次变弯度操作的收益可以忽

略不计。

为了评估机翼变弯度后全航段综合巡航效率

收益，分别研究定高巡航和一次阶梯巡航两种情

况。定高巡航高度为 10 km，对应升力系数变化范

围为 0. 40~0. 56，一次阶梯巡航的飞行高度分别

为 8和 10 km，对应的升力系数范围为 0. 47~0. 55。
巡航燃油消耗率 0. 53 kg/h/kgf，对图 16中实际升

阻比曲线进行拟合获得上述升力范围内对应的升

阻比以及阻力系数。采用布雷盖公式计算不同升

力系数下的航时、航程，定高度、阶梯巡航不同升

力系数阶段减阻量、航时和航程增量以及整个航

段的综合减阻量、航时和航程增量如表 2~表 3
所示。

图 17 不同马赫数下变弯度全机配平构型减阻特性

内襟翼 0. 5°，外襟翼 0. 5°
Fig. 17 The drag reduction of trimmed configuration at
different mach number，δ内襟翼=0. 5°，δ外襟翼=0. 5°

表 2 定高综合巡航效率收益评估

Table 2 General estimation of cruise efficiency at fixed altitude

升力系数

0. 40

0. 41

0. 42

0. 43

0. 44

0. 45

0. 46

0. 47

0. 48

0. 49

0. 50

0. 51

0. 52

0. 53

0. 54

0. 55

0. 56

减阻量/cts

0

0

0

0

0

0

0. 1

0. 2

0. 7

1. 2

1. 8

2. 4

3. 3

4. 2

5. 3

6. 5

8. 0

航时增量/h

-

0

0

0

0

0

0

0. 001

0. 002

0. 004

0. 006

0. 007

0. 010

0. 012

0. 014

0. 016

0. 019

航程增量/km

-

0

0

0

0

0

0. 4

0. 5

2. 2

3. 6

5. 2

6. 9

8. 7

10. 7

12. 9

15. 1

17. 5

图 16 Ma=0. 85未变弯度与两次变弯度操作的阻力特性

Fig. 16 The drag reduction of two camber setting atMa=0. 85
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从表 2~表 3可以看出：若在整个巡航阶段保

持飞行高度不变，客机近一半时间都处于小升力

状态，变弯度操作没有减阻收益，整个航段综合减

阻只有 1. 9 cts，航时、航程提高 0. 72%；若进行一

次阶梯巡航，本文的变弯度结果可在相应的升力

范围内较好地实现变弯度减阻，整个航段综合减

阻 2. 93 cts，航时、航程提高 1. 19%。

5 结 论

（1）采用以 0. 5°偏角为最小间隔的打靶法获

得的最优阻力系数与所建立的代理模型优化结果

减阻量差值小于 0. 1 cts，能够满足考虑工程约束

的优化设计需求。

（2）在巡航马赫数，除小升力系数情况，后缘

变弯度均能带来减阻收益；在较低马赫数（Ma=
0. 8），后缘变弯度也能带来减阻收益。每一个状

态所对应的襟翼偏角均不同。

（3）在Ma=0. 85时，采用两种变弯度设置即

可在升力系数为 0. 48~0. 55范围内获得减阻收

益，变弯度机翼能够在一定升力系数范围内保持

与巡航设计点相当甚至更优的升阻比特性，并且

优于传统阶梯巡航所获得的收益。在较低马赫数

（Ma=0. 8）时，采用巡航设计点的变弯度设置仍可

实现减阻。
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