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大展弦比飞翼标模气动设计与气动特性
试验研究

李永红1，黄    勇1，苏继川1，2，史玉杰1

（1.  中国空气动力研究与发展中心 高速空气动力研究所，四川 绵阳 621000；
2.  北京大学 力学与工程科学学院，北京 100871）

摘　　　  要：    为校验高速风洞流场品质以及完善大展弦比飞翼布局飞行器的 CFD算法验证体系，解决传统

标模难以适配新型飞翼布局气动特性研究的问题，本文介绍了自主设计的大展弦比飞翼标模以及在 2.4 m暂

冲型跨声速风洞完成的气动力测量试验情况。重点分析了边界层转捩对大展弦比飞翼类布局气动特性试验

结果的影响、2.4 m暂冲型跨声速风洞在大展弦比飞翼类布局气动力测量的试验精度、典型试验状态下模型

弹性变形量等，并对大展弦比飞翼标模的基本纵横航向气动特性进行了介绍。结果表明大展弦比飞翼标模

具有良好的气动性能，能够作为大展弦比飞翼布局飞行器研究标模，通过持续构建的气动数据库和研究结果，

可有力支撑大展弦比飞翼气动布局流动机理认知、雷诺数效应、气动弹性等一系列相关空气动力学研究，并

可有效支撑新型风洞试验技术开发、CFD技术验证与确认等研究。
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Aerodynamic design and aerodynamic characteristic tests of
a high-aspect-ratio flying-wing standard model

Li Yonghong1， Huang Yong1， Su Jichuan1，2， Shi Yujie1

（1.  High Speed Aerodynamics Institute，
China Aerodynamics Research and Development Center，Mianyang Sichuan 621000，China；
2.  School of Mechanics and Engineering Science，Peking University，Beijing 100871，China）

Abstract:   Aerodynamic evaluation of a self-developed high-aspect-ratio flying wing standard model
was conducted in a 2.4 m transonic blowdown wind tunnel. The tests quantified boundary layer transition
effects，assessed measurement system precision，and characterized elastic deformations under critical test
conditions. Longitudinal and lateral-directional aerodynamic performance analyses confirmed the model’s
stability  and  suitability  as  a  benchmark  for  high-aspect-ratio  flying  wing  configurations.  The  derived
aerodynamic  database  elucidates  flow  mechanisms， Reynolds  number  dependencies， and  aeroelastic
behaviors  specific  to  such configurations.  Additionally， the study validates  advanced wind tunnel  testing
methodologies  while  supplying  critical  testdatasets  for  computational  fluid  dynamics  (CFD)  code
verification. Findings underscore the model’s utility in advancing integrated testcomputational frameworks
for  next-generation  aircraft  development， particularly  in  addressing  aerodynamic  complexities  of  high-
aspect-ratio flying wings.
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随着航空技术的快速发展，飞行器的设计理

念也在不断革新。大展弦比飞翼是一种具有显著

气动优势的飞行器布局形式[1]，广泛应用于长航

时无人机、高空侦察机以及高性能民用航空飞行

器中。其高升阻比和低诱导阻力特性使其在提高

航程、降低能耗方面表现出色[1]。然而，这种新型

布局也带来了复杂的技术挑战，如：大展弦比飞

翼高低速飞行状态下，机翼的气动稳定性与升阻

特性的兼顾问题、传统增稳措施（如副翼、升降舵）

控制效果有限的问题及新型控制方法研究问题、

动力及进排气效应影响、风洞试验数据修正、飞

行过程中气动载荷使机翼产生弯曲、扭转和剪切

等变形并引起的一系列气动弹性问题等[2-14] 都需

要精细化的气动力研究给予支撑和解决。

风洞试验作为航空研究的重要手段，在飞行

器设计过程中起着不可替代的作用。通过模拟真

实飞行环境中的空气动力学条件，风洞试验能够

为飞行器设计提供宝贵的数据支持和验证依据。

然而，风洞流场品质、洞壁干扰、支架干扰、模型

保真度、雷诺数效应、测量仪器的误差等等，由于

这些因素的存在，同一模型在不同风洞、甚至同

一模型同一风洞不同期的试验数据都会存在一定

差异。可靠完备的风洞试验标准模型（标模）不仅

是风洞试验系统的可靠性（包括流场品质、试验

设备的精度以及试验方法的可靠性）验证的重要

抓手，同时也是新型试验技术发展和 CFD计算方

法有效性验证的必不可少的研究平台。

国内外先进航空研究机构均对风洞试验标模

的体系建设给予高度的重视，并持续构建了相对

完备的服务于不同研究目的的标模体系。其中，

航空研究者耳熟能详的 AGARD系列标模 [15] 是

冯·卡门在 20世纪 50年代组织研发的，后续逐渐形

成了涵盖亚、跨、超声速气动力测力标模（AGARD-A、

AGARD-B、AGARD-C、HB-1、HB-2）、气动弹性

技术研究标模（AGARD-Wing445.6、TF-8A）以及

动 稳 定 性 研 究 标 模（AGARD-G、 AGARD-H、

AGARD-J）等标模体系。宽体客机基础性研究标

模的权威性代表则为美国航空航天局 （NASA）研

发的 common research model （CRM） [16-17]，其提供

的高质量基础性风洞试验数据被广泛应用于 AI-
AA 阻力预测会议 DPW（drag prediction workshop）

和 CFD计算方法有效性验证的研究对象，对研究

者在流动机理及提升 CFD软件预测水平方面提

供了重要支撑。后续，为研究飞机在起飞和着陆

阶段的气动性能，评估高升力装置的性能，研究

流动分离[6] 和气动特性，并提供试验数据用于验

证和改进 CFD模型，NASA又开发了 CRM-HL[18-19]

高升力研究标模，为高升力装置研究提供了标准

化平台，促进了航空设计的优化和行业标准的建

立。国内方面，在“十二五”、“十三五”期间，中国

空气动力研究与发展中心（CARDC）开展了新一

代民机标模体系建设，设计开发了能够表征单通

道窄体客机气动布局特点和气动特性的的 CHN-
T1标模 [20-23]，并成为了 CARDC风洞试验的重要

标模，在推动风洞流场品质提升和试验技术开发

方面发挥了至关重要的作用。从“十三五”开始，

为推动大型双通道宽体客机研制所需的风洞试验

技术开发，CARDC又设计研发了双通道宽体客

机标模 CHN-T2[24]，有力支撑宽体客机流动机理

分析、CFD技术验证与确认等工作。新一代以前

缘涡和非线性升力为代表的小展弦比飞翼布局的

气动特性与常规布局飞行器有显著的差异，为建

立适应于此类布局气动特性考核和综合验证的风

洞试验体系，CARDC研制了小展弦比飞翼标模

（CHN-F1） [23, 25-27]，对推动在小展弦比飞翼气动设

计、风洞试验技术研究和数值模拟研究方面发挥

了重要作用。可以看出标模在风洞试验、CFD研

究、飞行器气动布局设计等方面发挥了重要作用，

为空气动力学研究提供了基准研究对象和基准数

据，推动了飞行器设计方法的发展和新型飞行器

布局的设计，并促进了国际合作与技术发展。此

外，标模的应用也在不断拓展。除了传统的气动

性能研究，标模还被广泛应用于噪声控制、结构

强度评估以及飞行稳定性分析等领域。通过对标

模进行多方面的测试和分析，研究人员可以更加

全面地了解飞行器的设计特性，并为实际应用提

供可靠的参考依据。因此，在实际应用中，随着

飞行器性能要求的不断提高以及新型布局飞行器

不断涌现，标模体系的研究也在不断更新。针对

大展弦比飞翼构型独特的流动特性（如高升力、

低阻力特性）及复杂的气动耦合效应，本研究团

队基于前期理论研究成果和试验经验积累，自主
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设计并制造了一种适用于大展弦比飞翼构型的标

准模型，并在 2.4m跨声速风洞中完成了系统的气

动力测量试验。该标准模型的设计充分考虑了大

展弦比飞翼的几何特征及其气动特性，在保持标

模通用性的同时，兼顾了对复杂流动现象的测试

需求。本文介绍了气动力测量试验的实施情况，

重点给出了风洞试验中边界层转捩对气动力的影

响、大展弦比飞翼标模在 2.4m跨声速风洞中的

气动力试验精度指标、典型状态下模型静气动弹

性变形量以及大展弦比飞翼标模的基本气动特性

等，对大展弦比飞翼类布局在此类问题方面的研

究提供了重要参考依据。

 1    气动布局设计

前期对标 250座级中型客机气动设计需求，

作者构建了第一轮中等展弦比飞翼布局，全机分

为中央机身、融合段和外翼 3个部分，全机长

26.9 m、翼展 53.6 m、平均气动弦长 15.27 m、展

弦比 5.1、外翼前缘后掠角 33°，设计巡航马赫数

0.8。如图 1所示，翼型设计以 NASA SC（2）系列

翼型为基准，通过调整最大弯度与相对厚度等关

键参数，采用遗传算法在 M=0.8×cos（Λ）（Λ为当

地后掠角）、2°迎角条件下，以升力系数 0.15/0.25/
0.4为设计点、最大厚度不变的约束条件下进行

减阻优化设计。优化后的翼型分别配置于中央体

对称面、融合段及外翼翼根区域。在此基础上，

以外翼翼根优化翼型为基准，在维持升力系数的

前提下，将最大相对厚度约束条件调整为大于等

于 7.5%，进而完成翼尖翼型的优化设计。最终进

一步通过三维模型的展向扭转分布优化与翼型剖

面形状优化，形成了第一轮气动布局设计方案。

基于第一轮飞翼布局外形，在综合考虑结构质量

和气动效率的情况下，作者在文献 [28]中详细研

究了展向载荷分布对飞翼布局气动特性的影响，

研究结果表明偏离传统椭圆形载荷分布，向三角

形载荷分布过渡的气动构型，尽管在气动效率上

有所降低（燃油消耗增加），但在结构质量上会有

较大收益，进而使全机有较明显的净质量收益（燃

油质量增量和结构质量降低量占总起飞质量的比

值）。在总结第一轮布局设计的基础上，为突出

飞翼布局大展弦比特征以及增大飞翼布局风洞试

验的缩比效应等，对第一轮气动布局的主要气动

参数进行了较大幅度的调整（第一轮和第二轮气

动布局方案外形示意图对比见图 2所示，典型几

何参数对比见表 1所示），形成了 800座级的大展

弦比飞翼外形，并基于遗传算法对构建的气动外

形进行了综合优化设计，最终形成了全机翼展

85 m，全机长 43 m，平均气动弦长 9.384 m，展弦比
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图 1    大展弦比飞翼第一轮气动布局设计方案

Fig. 1    First round aerodynamic layout design for

high-aspect-ratio flying-wing

 

第一轮方案
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第二轮方案
42.5 m

33°
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图 2    大展弦比飞翼气动方案迭代外形示意图

Fig. 2    Schematic of aerodynamic configuration iteration for the

high-aspect-ratio flying-wing
 

表 1    大展弦比飞翼布局气动外形迭代方案典型几何

参数对比

Table 1    Comparison of typical geometric parameters for

iterative aerodynamic configuration schemes of

high-aspect-ratio flying-wing layout

几何特征参数
第一轮
布局

第二轮布局
初始外形

第二轮布局
优化外形

翼展/m 53.6 85.3 85

中央翼根弦（机长）L/m 26.9 42.9 43

参考重心距离机头 Xg/m 16.14 24.6 23.170 4

平均气动弦长 Ca/m 15.27 9.36 9.384 3

展弦比 Ar 5.1 9.1 10

前缘后掠角（外翼）Λl.e./（°） 33 37 37

后缘后掠角（外翼）Λt.e./（°） 0，18 28.6 28

面积（全面积）Sref/m2 563 1 397 1 394.8
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为 10，前缘后掠角 37°，后缘后掠角 28°的气动构

型方案，并确定为大展弦比飞翼标模（三视图见

图 3所示）。
  

图 3    大展弦比飞翼三视图

Fig. 3    Three view diagram of high-aspect-ratio flying-wing
 

 2    风洞试验和模型

试验风洞是 CARDC的 2.4 m跨声速风洞，试

验段采用的是针对大型飞机专门研制的槽壁试验

段[29]，试验段尺寸为 2.4 m（宽）×2.4 m（高）×7 m
（长），槽壁试验段上下壁为开槽壁，开闭比为 12%，

左右壁为实壁，M数范围 0.3～1.2，连续试验控制

精度±0.005；总压范围为（1.1～4.5）×105 Pa，控制

精度 0.2%～0.3%；基于试验段宽度的 Re数范围

为（1.76～17.00）×106。
风洞试验模型缩比为 1∶52，模型材质为不

锈钢，缩比后模型几何参数如下：全机长度为

0.826 9 m；机翼展长为 1.634 6 m；机翼参考面积

为 0.267 6 m2；平均气动弦长为 0.180 5 m；力矩参

考点距机头为 0.445 6 m。

试验采用尾支撑形式，即模型通过测力试验

天平和尾支杆与减振直接头相连并安装在弯刀机

构上，试验模型在风洞中的安装照片见图 4。
  

图 4    试验模型在风洞中的安装照片

Fig. 4    Installation photo of test model in wind tunnel
 

本次试验主要从认识大展弦比飞翼标模基本

气动特性、边界层转捩特性、2.4m跨声速风洞在

大展弦比飞翼标模气动力测量的试验精度以及此

种气动布局在风洞试验过程中的弹性变形等角度

出发设计了试验状态，试验内容主要包括以下 5
个方面：

1） 边界层转捩影响试验；

2） 气动力测量精度试验；

3） 基本纵向气动特性试验；

4） 基本横航向气动特性试验；

5） 变形测量试验。

试验状态矩阵见图 5所示，试验马赫数范围

为 0.4～0.82，侧滑角范围为 0°～5°，迎角范围为-
2°～10°。其中气动力测量精度试验是在马赫数

0.75状态下开展、边界层转捩影响和变形测量试

验主要在马赫数 0.4、0.6、0.75和 0.8条件下开展。
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图 5    试验状态

Fig. 5    Test conditions
 

 3    试验结果与分析

 3.1   边界层转捩的影响

在风洞试验中，模拟真实飞行条件是至关重

要的目标之一。实际飞行中，飞行器的边界层转

捩位置和特性受到多种因素的影响，其中雷诺数

和飞行姿态是最为关键的因素。雷诺数是表征流

体流动状态的重要参数，它反映了惯性力与黏性

力的比值。在真实飞行条件下，飞行器的雷诺数

通常很高，导致边界层以湍流为主。然而，在风

洞试验中，由于模型尺寸缩小以及风洞运行条件

的限制，模型的雷诺数往往较低，边界层主要呈

现为层流状态。这种差异使得风洞试验中的气动

特性与真实飞行条件存在显著偏差。为了弥补这

一差距，转捩带被广泛应用于风洞试验中。通过

在模型表面粘贴转捩带，可以人为地诱导边界层

提前转捩为湍流。这种人为控制转捩的方法能够

有效模拟真实飞行中边界层的湍流特性，从而提

高试验数据的准确性和可靠性。例如，在高超声

速飞行器的研究中，边界层转捩对飞行器的气动

性能、热防护设计以及气动布局设计等方面有着

重要影响。通过使用转捩带，可以更准确地模拟

高超声速飞行器在实际飞行中遇到的复杂流动现
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象，如激波与边界层的相互干扰。此外，转捩带

的应用还可以帮助研究者更好地理解转捩过程中

的物理机制，如流向不稳定性、Görtler涡的形成

等。这些机制在飞行器设计中至关重要，因为它

们直接影响飞行器的气动性能和热防护需求。通

过在风洞试验中使用转捩带，研究人员可以更精

确地控制转捩位置，从而获得更可靠的试验数据，

为飞行器的设计和优化提供有力支持。总之，转

捩带在风洞试验中的应用是确保试验数据能够反

映真实飞行条件的关键技术手段之一。它不仅能

够有效模拟实际飞行中的边界层状态，还能帮助

研究人员深入研究转捩过程中的复杂流动现象，

从而为飞行器的高性能气动设计提供重要支持。

在 2.4 m跨声速风洞中针对大展弦比机翼的边界

层转捩已经形成了一种成熟的试验模拟方法和转

捩带形式，即：在机翼表面 x/c（当地弦长的比例）

约 5%～10%的位置粘贴高度为 0.01 mm的柱状

转捩带，既能实现常规大展弦比飞机模型的转捩，

同时附加阻力很小，几乎可以忽略[30]。

为研究大展弦比飞翼布局风洞试验中模型边

界层转捩对全机气动特性的影响，在模型前缘

x/c=5%的位置粘贴了固定转捩带，同时，通过模

型表面无转捩带使模型在试验过程中自由转捩，

试验研究了典型试验雷诺数下固定转捩与自由转

捩对大展弦比飞翼标模气动特性的影响。

图 6所示为自由转捩与固定转捩（x/c=5%）试

验结果的对比（Ma=0.75, Rec=3.13×106）。可以看

出，自由转捩状态下全机升力略高于固定转捩，

但总体来讲此差异较小。文献 [30]给出了采用

相对厚度较大的超临界翼型的大展弦比常规客机

布局风洞试验自由转捩和固定转捩升力特性的对

比曲线，和文献中自由转捩和固定转捩升力特性

差异较大有所不同，超临界翼型的相对厚度较大，

其转捩位置相对靠后，固定转捩会现在影响其边

界层厚度，并影响翼型的相对弯度和环量分布，

进而影响其升力特性。大展弦比飞翼布局外翼翼

型的相对厚度较小，且翼型的弯度较小，其转捩

位置相对靠前，边界层转捩特性对升力特性的影

响与战斗机模型有一定相似性，即转捩对升力特

性的影响不大。自由转捩状态的阻力系数要小于

固定转捩，致使其最大升阻比的试验结果明显高

于固定转捩，这与转捩的基本影响规律一致。不

难看出，转捩对大展弦比飞翼俯仰力矩特性的影

响是显著的，一方面自由转捩试验所得低头力矩

大于固定转捩，另一方面与固定转捩条件下全机

俯仰力矩特性在失速迎角前基本是线性的不同，

自由转捩条件下全机俯仰力矩随迎角的变化表现
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图 6    自由转捩与固定转捩试验结果对比

（Ma=0.75, Rec=3.13×106）

Fig. 6    Comparison of test results between natural transition and

fixed transition （Ma=0.75, Rec=3.13×106）
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出强烈的非线性特性，这与试验过程中自由转捩

状态的转捩位置随迎角的动态变化是相关的，这

也是试验中通常采用固定转捩的原因。

 3.2   重复性精度

试验数据的精度往往通过多次重复性试验结

果的偏差来表示[25]。图 7和图 8 给出了 Ma=0.75
条件下，大展弦比飞翼标模在 2.4 m风洞中进行

的 7 次重复性试验结果，表 2给出了气动力测量精

度数据。图 7 所示为Ma=0.75，迎角在−2°～6°范围

内单次试验测量值与 7 次试验平均值之差，可以看

出在所示迎角范围内单次试验测量值与 7 次试验

平均值之差随迎角的变化是随机的，且从量值上

来看大展弦比飞翼标模在 2.4 m 风洞中的 7 次试

验结果偏差较小，其中 |ΔCL|≤0.003、|ΔCD|≤0.000 23、

|ΔCm|≤0.001。图 8给出了 7次重复性试验的方均

根误差，其中柱状图部分为大飞机风洞试验优秀

和合格指标基准值，曲线部分为大展弦比飞翼标

模试验结果。从图中可以看出 SRME,CL位于优

秀指标附近（优秀指标基准值分别为 0.000 8）、
SRME,Cm处于合格指标范围，但比较接近优秀指

标、SRME,CD完全优于优秀指标（优秀指标基准

值为 0.000 1），达到 0.000 04 量级水平。大展弦比

飞翼标模在 2.4 m风洞的试验精度水平与文献 [31]

中公开的当前常规客机在 2.4 m风洞的试验精度

水平相当。整体来看，在−2°～6°迎角范围内，大

展弦比飞翼标模的气动力测量精度保持稳定且较
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图 7    重复性试验结果（Ma=0.75, Rec=3.13×106）

Fig. 7    Results of repeated tests （Ma=0.75, Rec=3.13×106）
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高；当迎角增大时，阻力系数测量精度逐渐降低；

在 10°迎角时，升力和俯仰力矩的测量精度显著

下降。结合图 6所示流场特征可知，10°迎角时模

型已进入失速区，流动分离现象导致气动力测量

精度恶化。综上，大展弦比飞翼标模在 2.4 m风

洞的试验精度水平较高，且现有风洞试验精度指

标可以用于大展弦比飞翼布局气动力试验精度水

平的考核。
 
 

表 2    Ma=0.75条件下气动力测量精度

Table 2    Force test accuracy at Ma=0.75

α σCL σCD σCm

−2 0.000 8 0.000 08 0.000 6

0 0.000 6 0.000 04 0.000 4

2 0.000 8 0.000 02 0.000 4

4 0.000 5 0.000 04 0.000 4

6 0.001 0 0.000 13 0.000 4

8 0.008 0.000 25 0.000 7

10 0.005 4 0.000 23 0.005 1
 

 3.3   基本气动特性分析

在马赫数为 0.4～0.82开展了全机纵向和横

航向气动特性研究，图 9给出了典型马赫数下的

全机基本纵向气动特性。图 10给出了 M=0.75条

件下的横航向气动特性。大展弦比飞翼标模的升

力线斜率在试验马赫数范围内随马赫数的增加逐

渐增大，升力线的拐点位置对应的临界迎角随马

赫数的增加而降低，全机的零升迎角随马赫数基

本不变。在试验马赫数范围，中小迎角范围内全

机为纵向静稳定，−2°≤α≤2°范围内纵向静稳定度

从 Ma=0.4时的 1.03%平均气动弦长增加到 Ma=
0.82时的 1.73%平均气动弦长。全机最大升阻比

在 Ma<0.75条件下基本保持在 20左右，Ma=0.82
时最大升阻比降低至 17.6。大展弦比飞翼标模的

横航向气动特性也基本反应了飞翼类布局的横航

向特性，即全机航向稳定性较弱，呈航向静稳定

状态的迎角范围较小；全机在正迎角时横向呈静

稳定，负迎角时呈中立或弱静不稳定。

 3.4   变形测量试验结果

常规大飞机有明显的机身和机翼划分，且机

翼展弦比较大，在风洞中试验模型由于受气动载

荷的影响会产生弹性变形，使试验过程中的实际

外形与理论设计外形偏离，进而造成试验数据的

偏差，在大飞机试验数据的修正中，常常需要对试

验中的弹性变形影响进行测量和修正。但是，大

展弦比飞翼布局尽管其展弦比也较大，但其翼身

融合体的特性与常规大飞机有本质的区别，为了

增加对其在风洞试验中的弹性变形量和规律的认
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图 9    全机基本纵向气动特性

Fig. 9    Basic longitudinal aerodynamic characteristics of

the whole aircraft
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识，基于大展弦比飞翼标模开展了变形测量试验。

风洞试验一般是基于视频的模型变形测量技

术，即 VMD（video-grammetric  model  deformation）
视频测量技术[32]。首先在模型沿展向粘贴一组标

记点（试验模型表面标记点见图 11所示），VMD
系统采用双目立体视觉成像原理，通过观测、记

录模型表面标记点在吹风前/吹风过程中的相对

位移变化，获得模型在试验过程中的弹性变形，

进而计算得到模型的弯曲（上反）和扭转变形量。

图 12给出了大展弦比飞翼标模在 Ma=0.75
条件下的变形测量试验结果。图 12（a）给出的是

模型弯曲变形量沿无量纲化半展长的变化，图 12
（b）给出了模型扭转角变形量沿无量纲化半展长

的变化。可以看出，在 η<0.55，即中央体附近的模

型区域在试验条件下基本不存在任何弹性变形，

随着 η的继续增大，即向翼尖方向的模型区域，模

型的弯曲变形量逐渐增大，且随着试验迎角的增

加逐渐增大。但总体而言，模型的弯曲变形量较

小，以 α=9°为例，其翼尖的最大弯曲变形仅 4 mm，

其与半展长的比仅为 0.49%。模型的扭转变形也

是在 η>0.55后，随着 η的继续增大，呈现先增加

后平稳的趋势，即在翼尖附近区域的模型扭转变

形量基本一致，从量值上来看，以 α=9°为例，其翼

尖的最大扭转角仅为−0.42°。大展弦比飞翼标模

的弦长和相对厚度沿展向的分布见图 13所示，类

似大展弦比飞翼飞行器在 2.4 m风洞试验的模型

弹性变形量可以参考本文给出的大展弦比飞翼标
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图 10    全机基本横航向气动特性

Fig. 10    Basic lateral aerodynamic characteristics of

the whole aircraft

 

图 11    变形测量试验照片

Fig. 11    Photo of deformation measurement tests
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图 12    变形测量试验结果

Fig. 12    Results of deformation measurement tests
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模的试验结果。

 4    结　论

本文总结了 CARDC自主设计的大展弦比飞

翼标模以及在 2.4 m暂冲型跨声速风洞完成的气

动力测量试验情况。得出的主要结论如下：

1） 大展弦比飞翼标模全机翼展为 85 m，全机

长为 43 m，平均气动弦长为 9.384 m，展弦比为 10，
前缘后掠角 37°，后缘后掠角 28°。

2）  在马赫数为 0.4～0.82条件下的风洞试验

结果表明，大展弦比飞翼标模具有良好的气动特

性，其升力线斜率在试验马赫数范围内随马赫数

的增加逐渐增大，全机最大升阻比在 Ma<0.75条

件下基本保持在 20左右，在中小迎角范围内全机

为纵向静稳定。全机航向稳定性较弱，呈航向静

稳定状态的迎角范围较小；全机在正迎角时横向

呈静稳定，负迎角时呈中立或弱静不稳定，这些

气动特性很好的体现了大展弦比飞翼类布局的气

动特性。

3）  在 2.4 m风洞常压雷诺数试验条件下，与

常规采用超临界翼型的大飞机布局自由转捩和固

定转捩升力特性差异明显不同，大展弦比飞翼布

局由于外翼翼型的相对厚度较小且弯度较低，其

转捩位置相对较前，转捩对升力特性的影响较小。

自由转捩状态下的阻力系数小于固定转捩，其最

大升阻比试验结果明显提高。值得注意的是，转

捩对大展弦比飞翼俯仰力矩特性的影响显著，自

由转捩条件下全机低头力矩大于固定转捩，且自

由转捩条件下全机俯仰力矩随迎角的变化呈现强

烈的非线性特性，而固定转捩条件下俯仰力矩在

失速迎角前基本保持线性变化。

4） 大展弦比飞翼标模在 2.4 m风洞中的试验

数据精度结果表明单次测量值与 7次平均值的偏

差随迎角变化呈现随机特性，且偏差绝对值较小。

升力和俯仰力矩测量精度接近优秀指标，阻力测

量精度则显著优于优秀指标，试验结果证实现有

风洞试验精度指标适用于考核大展弦比飞翼布局

气动力试验的精度水平。

5） 大展弦比飞翼由于翼身融合体的特点，模

型在中央体附近区域基本无弹性变形，随着展向

位置向翼尖方向增大，弯曲变形和扭转变形逐渐

增加，但变形量均较小（翼尖处最大值弯曲变形仅

为 4 mm，最大扭转角为−0.42°）。
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