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[ 摘要 ]   推导了商用飞机诱导阻力公式，给出经典

的诱导阻力表达式。对翼尖装置发展和演变历史进行

了梳理，分析了翼梢小翼的减阻机理。从端板作用、耗散

翼尖涡等 5 个方面分析了翼梢小翼对商用飞机飞行性

能的影响，在此基础上提出了翼梢小翼的设计参数和设

计原则。最后研究了应用于不同型号商用飞机的翼梢

小翼的特点和最新进展。研究结果表明，商用飞机使用

翼梢小翼能够显著降低诱导阻力，增加升阻比并提高燃

油经济性。同时，商用飞机翼梢小翼正向着智能变形结

构方向发展，以实现不同飞行任务阶段的性能最优化。
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[ABSTRACT]  The induced drag formula for com-
mercial aircraft is deduced. Additionally, the classical ex-
pression of induced drag is given. A thorough investigation 
into the development and evolution of winglets is carried 
out. The drag reduction mechanism of the wingtip device is 
analyzed and generalized. From several different respects, 
the effects of wingtip devices on the performance of com-
mercial aircraft is analyzed. Furthermore, the design prin-
ciple and design parameter of winglets is proposed. Lastly, 
the features and the latest development of winglets applied 
to different types of com-mercial aircraft are studied. The 
research indicates that the wingtip device enjoys a remark-
able capacity in decreasing the induced drag, in increasing 
the lift-to-drag ratio and in increasing the efficiency of 
fuel consumption. Meanwhile, the commercial aircraft’s 
winglets are gradually evolving to an intelligent morphing 
structure in order to achieve the best performance in the 
whole flight mission.  
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飞行阻力是对商用飞机飞行品质、经济性以及气动

性能起决定性作用的因素之一。飞行阻力包括几个不

同的组成部分，其中影响比较大的 3 个分别是诱导阻

力、形状阻力以及激波阻力。对于目前亚音速飞行的民

用飞机，形状阻力和诱导阻力是仅有的 2 种阻力形式，

其中诱导阻力占较大部分。对于跨音速与超音速飞行，

激波阻力成为了最主要的组成部分。

商用飞机在亚音速巡航时，诱导阻力占喷气式运输

机总阻力的 40% 左右 [1]，在较大迎角飞行时所占比例更

大。诱导阻力减小 1% 可使巡航升阻比增加 0.4%, 同时

增加的低速爬升性能可使飞机起飞重量增加 1% [2], 诱

导阻力的减少还能有效增加飞机的航程 [3]。因此，研究

如何能够减小飞机的诱导阻力，对节约油耗、降低飞机

的运行成本和提高飞机的经济性具有重要而迫切的现

实意义 [4]。

商用飞机加装翼梢小翼能够显著降低诱导阻力，进

而提高飞机的燃油经济性和航程，目前已经成为业界争

相研究的热点。翼梢小翼的构思源于人类向大型鸟类

的学习，这些鸟类在飞行中展开翅膀并向上偏折翼尖

羽毛以减小阻力，使其能以很小的高度损失而做远距

离滑翔 [5]。翼稍小翼在本质上讲就是一种翼尖装置，空

气动力学家对于翼尖装置的研究已有百余年的历史。

英国著名空气动力学专家 Frederick William Lanchester

（1868~1946）在他早年的研究中就非常关注机翼翼尖

的流动情况，并在 1897 年取得了被描述为在机翼末端

装有两个“封口翼”的飞机专利权 [6]。Lanchester 对机

翼翼尖装置的设计思想后来演变为 20 世纪 20 年代有

名的“端板”概念 [7-8]。20 世纪 70 年代，由美国 NASA

兰利研究中心的空气动力学专家 R. T. 惠特科姆提出

的翼稍小翼概念在应用上取得了真正意义上的突破 [9]。

从此，翼梢小翼技术陆续进入公务机和旅客机领域，被

广泛应用于现代民机机翼的设计中。

本文对商用飞机诱导阻力的产生进行了理论推导，

研究了翼尖装置的减阻机理及其对飞机飞行性能的影
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的形式为：

Di =
1
πq∞e ( L

b )2                 。   �   （10）

式中，e 是相对于载荷为椭圆分布的气动力效率因子 [11]

（或称诱导阻力效率因子）。图 1 表明了机翼翼尖集中

涡束的产生过程。

由式（9）可以看出诱导阻力仅取决于升力、翼展和

动压。值得一提的是，在诱导阻力中，展弦比不再是影

响因素。也就是说，在给定飞机重量和高度的情况下，

增加翼展将减少诱导阻力。但是由于实际生产过程和

机场停机库的限制，不可能一味增加翼展。因此，翼梢

小翼的出现能够基本上不增加机翼的实际翼展，而达到

和增加展长同样的气动力效果。

2  翼梢小翼减阻机理和作用

翼梢小翼是一种装在飞机机翼两端的垂直小机翼，

飞机在飞行中，由于机翼上下表面压力差的作用，流过

机翼上下表面的气流不仅会在机翼翼梢卷起 1 个逆时

针方向旋转的翼梢涡，而且会在机翼后缘汇合成 1 个向

后顺流方向拖出的旋涡面。这个旋涡面和翼梢涡在机

翼后方组合成了飞机的尾涡，并在机翼附近产生 1 个向

下的诱导速度（一般称其为下洗流）。正是这种下洗流

的作用，使流向机翼的气流方向发生了 1 个向下的改

变，从而使作用在机翼上的气动力的合力矢量后倾。合

力矢量在垂直方向的分量就是升力，在水平方向的分量

被称作诱导阻力。显然，如果能设法削弱尾涡的强度，

就可以减轻下洗流和减小诱导阻力 [12]。

如果在机翼端部装上一个翼梢小翼后，它首先可起

到阻挡机翼下表面气流向上表面绕流（一般称其为“端

板效应”）的作用，也就削弱了翼梢涡和尾涡的强度，增

加了在翼梢区的升力，降低了诱导阻力。从理论上讲，

如果平面机翼的升力呈椭圆分布，则沿机翼展向的涡流

效应最小，对诱导阻力而言最有利，翼梢小翼也可改善

沿机翼展向的升力分布，从而进一步减小诱导阻力 [13]。

机翼剖面的诱导阻力如图 2 所示。

响，系统梳理了国内外各种商用飞机装配的翼梢小翼和

相应的技术特点，跟踪研究先进翼尖装置的最新进展，

提出未来商用飞机翼尖装置的可能发展方向和技术优

势，为下一代民机翼尖装置研究和发展提供参考。

1  商用飞机诱导阻力推导

整个机翼的升力等于局部升力的展向积分 :

L =
∫ b

2
− b

2
l(y)dy = b

2

∫ 1

−1

l(y)d
(

y
/

b
2

)

	      ， �   （1）

其中，L 表示升力，b 为展长。令无因次展向站位 :

 η = y/ b
2                   ，    �      （2）

并利用局部升力系数方程 : 

 C1(y) = l(y)
qc =

∫ 1

0
(cpl − cpu)d( x

c ) = ∆cp       ， �  （3）

将式（3）带入式（1）可得：

L = b
2
∫ 1

−1
qcc1dη = qb

∫ 1

0
(c1c)dη           ，  �  （4）

式中，c 为机翼弦长。而升力系数：

CL =
L
qs =

L
qbcm

=
qb
∫ 1

0
(cc1)dη

qbcm
= 1

cm

∫ 1

0
(c1c)dη， �（5）

又因为升力是由机翼拖出的马蹄涡产生的，涡的强

度用环量 Γ 表示为：

ΓΓ = L
ρv∞b                               ，  �      （6）

故诱导阻力的最后结果为：

Di =
ρ

4π
∫ + b

2
− b

2
Γ(y)
∫ + b

2
− b

2

dΓ
dy′ dy′

y − y′ dy
Γ

Γ      ， �  （7）

其中，Di 为诱导阻力，v∞是自由流速度，y 是展向尺寸，ρ
是空气密度，ΓΓ(y)是局部环量。式（7）中的二重积分代

表在 y 点的漩涡变化影响着 y' 处的环量和下洗 [10]。

另一方面，下洗速度为：

W(y) = 1
4π
∫ + b

2
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dΓ
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1

4π
∫ π
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这里令 y = − b
2 cos θ，y′ = − b

2 cos θ′ 。这样式（7）就变

成：

= W
v∞
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式中，q∞为动压。对于实际飞机的情况，式（9）更一般

图1   机翼翼尖产生的集中涡束

Fig.1   Centralized vortex bundle produced by wing tip
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安装有翼稍小翼的机翼翼尖逆压场与翼稍小翼的顺压

场相对应，使机翼翼尖区压力分布不再尖而陡，而是变

得更加丰满，可减小逆压梯度，延迟机翼翼尖气流分离，

提高飞机失速迎角和抖振升力系数。

（5）减弱大型客机的尾涡系，提高机场附近飞行安

全和机场使用率，缩短飞机放飞和着陆时间间隔 [14-15]。

加装翼稍小翼也可能会给民机性能带来一些不利

影响，如使滚转力矩增加，对飞机的“荷兰滚”震荡特性

产生不利影响；使机翼根部弯矩增大，进而增加机翼结

构配重；使飞机颤振速度降低等。因此，翼稍小翼设计

是涉及气动、结构、飞行性能和颤振特性的权衡过程。

3  翼梢小翼主要设计参数与设计原则

设计翼稍小翼的主要目的是减小飞机诱导阻力，翼

梢小翼的翼展（即高度）、倾斜角和载荷是影响诱导阻力

的重要参数；翼梢小翼的平面形状和翼型形状是影响黏

性阻力和可压缩性阻力的重要参数；而翼梢小翼与机翼

之间的干扰阻力是马赫数、翼梢小翼的倾斜角、载荷、平

面形状以及翼梢小翼在机翼翼尖弦向位置的重要函数。

在进行翼梢小翼设计时主要需考虑参数 [16-19] ： （1）根梢

比和后掠角； （2）展弦比和翼展； （3）面积； （4）翼型； 

（5）倾斜角； （6）撇角（即安装角）； （7）扭转角。

翼梢小翼设计参数的选择是考虑气动、结构、总重

量等因素的优化过程，是建立在数值计算分析、风洞试

验和飞行试验基础上的。

要使翼梢小翼发挥更大作用，最好能将翼梢小翼加

装在机翼翼尖区具有较大法向载荷的机翼上，并使上

翼梢小翼在机翼升力系数范围内都能产生足够大的指

向内侧侧向力，具体设计原则 [20-22] ： （1）考虑翼梢小翼

对机翼流场的干扰； （2）考虑翼梢小翼对飞机性能的影

响； （3）考虑翼梢小翼对飞机结构重量的影响； （4）在

气动力、重量、飞行性能和颤振特性等方面进行权衡研

究； （5）翼梢小翼设计应符合诸如航行灯和频闪灯等电

气准则要求。

4  应用于干线民机产品的典型翼稍小翼及
     其特点

从 20 世纪 80 年代空客公司“尖刀式”翼稍小翼和

波音公司梯形翼稍小翼相继被用于 A310-300 和 B747-

400，到如今以波音公司融合式翼稍小翼为代表的翼稍

装置广泛应用于主要民机产品，翼稍小翼技术不断走向

成熟。事实表明，翼稍小翼研制成功是空气动力学领域

的一项重大成果，而其推广应用对民用航空节能、降噪

和减排具有重大价值，可谓“小投入大收益”的典范 [23]。

4.1  梯形翼稍小翼

数据显示，大型亚声速民用客机巡航状态的诱导阻

力占总阻力的 35%~40%。加装翼梢小翼的首要作用是

减小飞机的诱导阻力，这对于降低飞行油耗、提高飞行

经济性和环保性具有重要意义。此外，翼稍小翼也能加

速翼尖涡的耗散，产生附加升力和向前推力，延迟翼尖

气流分离，增大飞机失速迎角。翼梢小翼对民机性能影

响有以下几点：

（1）端板作用。翼稍小翼具有翼尖端板的效用，有

利于阻挡机翼下表面气流向上表面气流的绕流，即削弱

了翼尖涡强度，从而增大了机翼有效展弦比。同时可在

不增加机翼实际翼展的情况下达到满意气动效果。

（2）耗散翼尖涡。翼稍小翼能削弱机翼的翼尖涡，

如图 3 所示，将翼尖集中涡破碎成许多小线涡，同时翼

稍小翼本身的环流可抵抗机翼翼尖周围的气流流动，并

在黏性耗散作用下减小下洗场。

（3）增加机翼升力和提供向前推力。翼稍小翼可

利用机翼翼尖的畸变流场产生向内的侧向力，该力可分

解为向上升力和向前推力 2 项，这也是翼稍小翼区别于

端板的重要标志，有利于增加机翼的升阻比，提高飞机

起落性能，缩短起飞滑跑距离，并缓解地面噪声。

（4）推迟机翼翼尖气流过早分离，提高失速迎角。

图2   机翼剖面的诱导阻力示意图

Fig.2   Diagram of introduced drag in aerofoil
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图3   机翼周围翼尖涡示意图

Fig.3   Diagram of vortex around wing tip
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节油效果。图 5 中为 B737NG 的融合式翼稍小翼。  

4.3  尖刀式翼稍小翼

空客公司的民机产品普遍选用的翼尖装置被俗称

为“尖刀式”翼稍小翼，实际上它是一种翼尖涡扩散器。

这种装置通过减小和控制交叉流、减弱翼尖涡、改进翼

尖升力分布等方式来降低飞机阻力。20 世纪 80 年代，

“尖刀式”的涡扩散器最先被应用于 A310-300，此后被

应用于 A300-600、A320 和 A380 等机型。如果在上述

展弦比较大的飞机机翼翼尖加装常规翼稍小翼就会更

多地导致翼根处弯曲力矩增加，使结构重量代价增大。

因此，在其翼尖剖面最大厚度以后安装了比翼稍小翼小

得多的大后掠三角翼涡扩散器。涡扩散器存在 2 方面

的优势： （1）升力线斜率明显小于一般中等展弦比的梯

形翼稍小翼，所引起的翼根弯矩较小； （2）在高升力条

件下气流分离时，有较好的失速特性。与常规翼稍小翼

相比，涡扩散器在非设计状态下有较好减阻效果，侧风

进场时，其本身不会出现失速现象。最初加装于 A300-

600 的涡扩散器在巡航时可使飞机阻力降低 1.5%，而加

装于 A310-300、A320 和 A380 改进的具有较大面积和

复合后掠角的涡扩散器可以使飞机拥有更好的气动效

率。图 6 中显示的是 A380 的尖刀式翼稍小翼。

4.4  斜削式翼稍小翼

斜削式翼稍小翼是机翼与翼稍小翼一体化设计的

产物，它使机翼在翼尖有一个较大角度的斜削，严格来

说它已成为机翼的一部分。斜削式翼稍小翼技术最早

被用于 B777-300ER，最近又被推广至 B787-8 和 B747-

8I 等机型。高度斜削翼梢小翼能够提高飞机性能，有

20 世纪 70 年代，美国宇航局提出了现代梯形翼稍

小翼方案，波音公司在 20 世纪 80 年代末首次将此项技

术应用于大型干线客机 B747-400，使其航程较 B747-

300 提 升 了 3.5%。 此 后，梯 形 翼 稍 小 翼 还 被 应 用 于

A330、A340 等干线客机产品。梯形翼稍小翼对于改善

机翼上表面气动流线向内偏斜有较好的作用，但对改善

机翼下表面气动流线向外偏斜作用相对较弱，因此设计

时其面积取得略大。图 4 中为 A330 的梯形翼稍小翼。

4.2  融合式翼稍小翼

20 世纪 90 年代末，不断上涨的航油价格使航空公

司渴望找到更好的提高飞机气动性能并节省燃油的方

法，APB 公司（航空伙伴公司与波音公司合资企业）研

制的融合式翼稍小翼很好地解决了这一问题。此项技

术在 2000 年率先应用于波音公务机 BBJ 中，之后被移

植 到 B737NG、B737-300/500、B757 和 B767 中。 融 合

式翼稍小翼最大特点在于翼稍小翼与机翼之间采用了

光滑的大曲率过渡连接，并采用了大展弦比，这有效减

小了翼稍小翼与机翼之间的气动干涉，同时改善了受力

情况，增加了翼尖处抗弯和抗扭强度。据波音公司官

方数据，加装融合式翼稍小翼的飞机主要有 5 个方面的

优势： （1）大大降低了飞行成本，每架飞机每年可节省

300t 燃油； （2）提高了安全裕度，改善了飞机起降性能； 

（3）融合式翼稍小翼可使飞机在起飞时发动机推力降

低 3%，在巡航时降低 3.4%，增加了降落稳定性，适用于

山区、高原机场起降； （4）延长了发动机使用寿命，同时

增加了飞机业载和航程，提高了飞机本身残值； （5）使

飞机起飞噪声降低 6.5%，废气排放减少 5%，更利于环

保。据波音公司的技术报告显示，B737-800 型飞机加

装融合式翼稍小翼后，降低轮挡油耗 3%~5%，增大航程

4%~6%，约 130 海里，增加装载量约 6000 磅。

需要指出的是，对用于短距离航段飞行民机，由于

爬升和下降频繁，巡航阶段历时相对较少，加装翼稍小

翼后所增加结构重量以及额外浸润面积和寄生阻力可

能会抵消气动力改善带来的效益。同时，对于已有飞机

的改装也需要一定的成本投入。经测算，对于飞行 500

海里以下航线的飞机，加装翼稍小翼并不能带来明显的

图4   A330的梯形翼稍小翼

Fig.4   Trapezoid winglets on A330

图5   B737NG的融合式翼稍小翼

Fig.5   Converged winglets on B737NG

图6   A380的尖刀式翼稍小翼

Fig.6   Knife-winglets on A380
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助于缩短飞机起飞时在跑道上的滑行距离，提高爬升性

能并降低油耗，更好的爬升性能也意味着产生更小的噪

音，从而减轻了对周围环境的影响。据 NASA 和波音公

司测算，加装斜削式翼稍小翼可降低 5.5% 的飞行阻力，

这比加装传统翼稍小翼提高了 3.5~4.5 个百分点。以

B777-300ER 为例，安装斜削式翼梢小翼后，其燃油效率

提高了 2%。由此计算，每架飞机每年能为航空公司节

约 14 万美元燃油支出，这相当于每架飞机每年节省 130

万磅燃油，减少 390 万磅二氧化碳气体排放。图 7 中为

B747-8I 的斜削式翼稍小翼。

此外，还有其他形式的翼稍小翼，如 B767-400 的

“扁平式收集翼尖”、B777-200 的折叠式翼稍小翼等。

  
5  民机翼稍小翼技术最新研究进展

随着加工工艺水平不断提高及复合材料、智能材料

逐渐应用，翼稍小翼设计和制造技术日趋完善和成熟。

2012 年 4、5 月间，空客公司和波音公司相继推出了应用

于 A320NEO 和 B737MAX 的新一代翼稍小翼技术。关

于螺旋式翼梢小翼、可变弯度和扭矩翼梢小翼等智能翼

尖装置研究也正在进行中。

5.1  双羽状翼稍小翼

2012 年 5 月 2 日，波音公司公布了 B737MAX 的 1

项新的翼梢小翼设计概念，采用了先进技术的双羽状翼

梢小翼将使 B737MAX 在原定提升 10%~12% 燃油效率

的基础上，依据不同航程可额外减少 1.5% 燃油消耗，与

目前在长航程上可节约 4% 燃油的融合式翼梢小翼技术

相比，采用双羽状翼梢小翼的飞机，如图 8 所示，可在同

样长度航线上实现 5.5% 燃油效率提升。利用先进计算

流体力学方法，双羽状翼梢小翼将斜削翼梢小翼技术融

合到 B737 MAX 机翼上，使其不仅符合目前机场停机门

的限制要求，同时使其翼展效率更高并进一步减小阻力，

B737 MAX 正在进行的风洞实验验证了这一新的概念 [24]。

5.2  鲨鳍小翼

2012 年 4 月 26 日，首架装配鲨鳍小翼的空客 A320 

新飞机在法国图卢兹下线，此架飞机将用于为鲨鳍小翼

取证工作而进行试验飞行。新型鲨鳍小翼高约 2.5m，

如图 9 所示，是空客公司专门为 A320 系列飞机研制的

新型翼梢装置，用于替代现有的翼梢小翼。鲨鳍小翼是

新出厂的 A320 系列飞机的选装设备，是选装新型发动

机 A320NEO 系列飞机的标准配置。鲨鳍小翼可以使飞

机降低 3.5% 燃油消耗。这种加大了的翼梢小翼由轻质

碳纤维复合材料制成，不会明显增加 A320 和 A320NEO

的重量。

5.3  螺旋式翼稍小翼

螺旋式翼稍小翼概念最早由波音公司原空气动力部

主任路易斯 · 格莱兹提出，如图 10 所示，与上翘外形的

融合式翼梢小翼不同，螺旋式翼梢小翼的外形像一个细

长的翼梢绸带，伸展以后向上转折 360 度卷回到机翼翼

梢的上表面，形成一个大的刚性闭合环。相对于融合式

翼梢小翼，环状螺旋形翼梢小翼相当于在翼梢形成了 2

个翼梢小翼，几乎可以达到双倍效果，所以有时也被称为

“双翼梢小翼”。由于螺旋式翼梢小翼更为彻底地改变

了机翼翼梢的构型，因而改变机翼翼梢尾涡的能力更强。

这种翼梢小翼几乎可以完全消除翼梢涡，它不仅允许与

其后面的飞机保持更小间隔距离，从而提高机场的使用

图7   B747-8I的斜削式翼稍小翼

Fig.7   Raked-winglets on B747-8I

图9   A320和A320NEO的鲨鳍翼稍小翼

Fig.9   Sharklets on A320&A320NEO

图8   B737MAX的双羽状翼梢小翼

Fig.8   Double feathery winglets on B737MAX

图10   螺旋式翼稍小翼示意图

Fig.10   Diagram of spiral winglets 
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率，还能把飞机巡航阻力降低近一半，可全面改善飞机性

能，增加安全性，降低噪声，具有非常出色的节油效果。

相对于融合式翼梢小翼，螺旋式翼梢小翼的应用面

临更多来自气动、结构、材料、工艺和制造经济性的挑

战，需要精心调整机翼气动载荷分布和选择适合的机翼

翼型，尽可能地降低对飞机结构的影响；要求小翼的浸

润面积必须保持在最低限度以减小摩擦阻力；其设计参

数还需要考虑在各种飞行状态下对飞机性能的影响，包

括高速飞行时与激波的干扰、大迎角时的气流分离以及

飞机的颤振特性等。

5.4  可变弯度和扭矩的翼梢小翼

可变弯度和扭矩的翼梢小翼基于一种由复合材料

构成的能够适应翼梢小翼外形变化的蒙皮技术，具有多

形体能力，可以用弯曲和扭转方法来代替只能在一个方

向上进行的外形改变。这一概念的翼梢小翼能够在飞

机飞行的不同阶段改变外形，以提高和改善飞机气动效

率和性能，这些改善包括最小化升阻比、增加低速时的

稳定性，减少气动噪声等 [25-27]。

5.5  变高度、变倾角翼梢小翼

目前的研究成果采用 Plackett-Burman 试验设计筛

选翼梢小翼的关键参数，指出了变体翼梢小翼的最佳变

形方式是改变高度和倾斜角，为变体翼梢小翼的驱动结

构设计提供了依据。由伸缩栅格机构实现翼梢小翼的

高度改变，对于变倾角的翼梢小翼驱动技术采用基于

SMA 弹簧驱动器的主动弯曲梁结构。设计人员根据驱

动器机构的受力情况设计了所需的 SMA 弹簧驱动器，

采用数值模拟与实验结合的方法研究了 SMA 弹簧驱动

器的力 - 电 - 热耦合特性以及驱动机构的力学特性。

最新研究进展利用差动式伸缩栅格机构实现了小翼的

高度和倾斜角的同时变化。变高度、变倾角翼梢小翼能

够同时提高机翼的升力系数、降低阻力系数并提高升阻

比。巴西 Sao Paulo 大学的 F. M. Catalano 等通过风洞实

验研究了变体翼梢小翼对矩形机翼气动特性的影响，结

果表明变体翼梢小翼能在整个飞行包线内优化飞机的

气动特性，尤其是在低速大迎角状态，变体翼梢小翼带

来的气动收益更大。与传统的翼梢小翼相比，变体翼梢

小翼能将飞机的气动效率提高 3%，航程提高 5%[28-30]。

6  结论

（1）商用飞机翼梢小翼能够有效降低飞机的诱导

阻力，增加飞机的升阻比和航程，帮助航空公司提高经

济效应。目前已经经历了从最初的端板、梯形翼梢小翼、

融合式翼梢小翼、尖刀式翼梢小翼、斜削式翼梢小翼到

波音 737MAX 最新的双羽状翼梢小翼和空客 A320NEO

的鲨鳍小翼。可以说，翼梢小翼已经成为航空公司旧机

型必然加装的配置和新机型的标准配置。

（2）最新研究结果表明，螺旋式翼梢小翼和可变弯

度、扭矩的翼梢小翼以及可变高度、倾角的翼梢小翼等

智能变形翼梢小翼由于能够适应飞机起飞、降落和巡航

等不同任务段的工况条件，较传统翼梢小翼有显著的性

能提升而成为目前业界研究的热点。
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险的姿态，不需要特殊的驾驶技巧、机敏或体力。逐步

减小发动机停车时的速度，直到静态 VMCA 或上述其他

情况之一出现。

3.2  风险分析和安全措施

（1）风险分析。按照相关规定，空中最小操纵速度

试飞风险等级为Ⅰ级。空中最小操纵速度试验的主要

风险为：发动机故障、机械故障、供油不足、长时间在低

速大油门下工作；飞机失控：飞机失速或偏离；结构破

坏：出现大侧滑状态，垂尾或方向舵破坏；改出时超出

飞行包线、超过飞机襟翼 / 起落架等结构限制。

（2）主要安全措施。为化解或降低试验风险，在进

行试验时采取的主要安全措施为：

加强理论分析，包括风洞试验、理论计算分析结果

等内容，要求对可能出现的复杂飞行状态进行全面理论

分析并提供可行的解决方案；对机组人员的培训要到

位，要完成模拟器演练；严格控制试验条件，保证试验的

成功率。

保障条件要充分、到位。机组人员要相对固定，机

组之间加强协调和分工；试验空域气象条件要好，空域

内最好无高山和高大建筑物，人烟稀少；机务和场务工

作按照Ⅰ类风险科目要求；加强对飞机的检查；座舱内

加装座舱显示器。

循序渐进进行试验。加强试验前准备和演练，试验

前完成操纵系统地面试验、发动机停车和起动检查；机

组完成应急离机地面演练；空中最小操纵速度试验前应

完成失速检查、大侧滑情况下飞机工作情况检查、发动

机空中停车和空中起动检查、非对称推力状态下飞机的

操纵性和稳定性检查，可以用发动机小油门状态模拟发

动机停车来提高试验安全系数。

试验时逐步增加蹬舵量，缓慢减速，密切观察飞机

反应，遇到非正常情况立即改出；完成数据分析和飞

机检查，并形成可继续飞行的结论后，方可继续进行试

验。

4  数据处理和结果分析

图 1 所示为 B707 飞机 VMCA 随重量和滚转角变化

数据 [4]，这些数据基于飞机气动导数数据计算得到，在

1 发停车、其余发动机最大起飞功率、起飞构型、1g 直线

飞行条件下计算得到的。从图中可以看出：

（1）飞机向工作发动机方向滚转 5°时，计算得到的

VMCA 低于相应状态的失速速度；

（2）飞机向工作发动机方向滚转时，VMCA 随重量增

加而减小；

（3）在机翼水平情况下，VMCA 不随重量变化而变化，

机翼水平状态下的 VMCA 远大于向工作发动机方向滚转

情况下的 VMCA；

（4）在同样重量下，随飞机向工作发动机方向滚转

角度增加，VMCA 逐渐减小；

（5）如果飞机向停车发动机方向滚转，VMCA 将会大

幅增加，且 VMCA 随重量增加而增大。

 
5  结束语

在充分理解空中最小操纵速度相关规章条款和分

析非对称推力状态下飞机受力的基础上，着重研究了影

响空中最小操纵速度的主要因素，对飞行试验中的试飞

方法、风险分析和安全措施进行了总结和归纳，为其他

型号飞机进行空中最小操纵速度等非对称推力试验科

目提供经验和参考。
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