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XB-70飞行器折叠机翼总体性能分析
刘瑜 1，吕凡熹 1，周进 2

1.中国空间技术研究院 钱学森空间技术实验室，北京 100094

2.中国航空研究院，北京 100012

摘 要：针对跨速域飞行器在高速和低速状态下均要提升气动性能的难题，变体飞行器设计成为先进飞行器设计技术热点，

而其中基于折叠机翼的变体飞行器设计成为可行的解决方案之一。本文概述了美国大型高空高速轰炸机XB-70飞行器的

总体特点，详细介绍了其翼尖可折叠的变形机翼结构以及相关驱动和连接装置。构建了XB-70飞行器整机的三维外形，并

进行了全机计算流体力学（CFD）分析网格的划分。通过典型工况下的CFD分析，获取了机翼折叠带来的升阻力特性变化特

点，从总体性能角度分析了折叠机翼的变形策略，通过气动中心的变化进一步说明了XB-70机翼变形带来的总体性能优

势。通过对折叠机翼构型的优势进行分析讨论，为变体飞行器设计提供参考。
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提高飞行器的气动效率一直是航空器研究的重点之

一，并且随着飞行器速域和空域的拓展，对气动性能的要求

也越来越高。传统的固定翼飞行器，除了控制舵面外，总体

气动外形较为固定，只有在固定的飞行状态（通常是巡航状

态）下气动性能才较优。对于飞行速度和飞行高度有了极

大扩展的临近空间高超声速飞行器和水平起降空天飞机

等，飞机起降和爬升阶段的能量消耗占整个飞行剖面能量

需求的比例显著提高，这对飞行器在低速起降和爬升阶段

气动性能的提升有了较为急切的需求[1]。同时，对于部分

高速飞行器，为了满足不同的任务需求（如侦察和打击等），

需要飞机具备不同的巡航状态，这要求飞机外形在不同的

飞行速度和飞行高度上均具有较高的气动效率。因此，改

变飞机气动外形以适应不同的飞行工况，实现飞行性能全

阶段优化的概念被提出，多项相关研究都表明，变体技术是

提高飞行器气动效率的有效途径[2-3]。

相关研究表明[4]，对军用无人机，通过改变机翼展弦比、

机翼后掠角，可以大幅度增加航程30%以上，提高机动性能

20%以上。对于民用飞机，通过改变机翼弯度等手段，可以

大幅提高飞机升阻比，改善燃油经济性，节省燃油 20%以

上，同时降低噪声[5-6]。20世纪 60—70年代，为了同时兼顾

短距起降、亚声速飞行、超声速飞行等任务要求，发展了多

种满足服役要求的变后掠翼飞机，如 F-14、B-1B、图-160

等[7]。以上变后掠翼飞机和同时期的变体飞行器均采用结

构机构方式来驱动变形，付出了极大的重量（质量）、可靠性

代价，只有部分变体飞行器的总体性能提升较为显著，其中

在性能收益方面获得巨大优势的最著名的例子是发展于20

世纪70年代，一种机翼翼尖可折叠的大型超声速战略轰炸

机XB-70 Valkyrie[8]。

翼尖折叠可以用来扩展飞机的翼展，改变飞行器在高

低速度情况下的诱导阻力。同时相关文献[9-10]认为，当翼

尖向下折叠捕捉飞机产生的激波时，能够增加超声速飞行

时的总升力，并且升力中心的变化将减少俯仰力矩的控制

和修正。此外，翼尖向下折叠后增加了高速状态下的静稳

定性，相应地可使垂尾设计面积显著减小。本文主要对

XB-70 飞行器的折叠机翼结构进行介绍，基于简化后的

XB-70整机外形，采用计算流体力学（CFD）方法进行各典

型状态下的气动特性仿真分析，研究折叠机翼的总体性能

收益。

1 XB-70折叠机翼
由美国北美航空公司研制的XB-70 轰炸机于 1964年

9月首飞，并在第 17次飞行中达到Ma 3和 21500m的飞行

高度。原型机共两架，其中第二架也达到过飞行速度 Ma
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3，但在某次飞行中与伴飞的F-104相撞而坠毁。由于隐身

性能较差造成战场生存性的不足，整个项目被下令停止。

1969年 1月，第一架XB-70被送进博物馆。XB-70轰炸机

采用大后掠三角翼、远距鸭翼、无平尾、双垂尾的气动布局

形式，如图1所示。XB-70轰炸机总体数据见表1。

XB-70最特别的设计来自翼尖可以折叠的机翼。翼尖

与主翼以铰接方式连接，在飞行过程中翼尖可以摆动，实现

0°、垂下 25°和垂下 65°三种状态。为了降低高速时的飞行

阻力，机翼主翼段翼型相对厚度很小，如图 2前视图所示，

翼尖与主翼连接位置的翼型相对厚度略有提高，以保证足

够的结构高度用于连接和驱动设计。可折叠的翼尖尺寸参

数见表2。

折叠翼尖驱动铰链和结构机构示意图如图3所示。中

央驱动轴作为旋转轴线为布置的6个驱动铰链提供输入，

每一个驱动铰链都连接到机翼的结构上。两个Vickers液

压驱动器位于机身内部，用来给连接到每个翼尖的液压驱

动系统加压。两套驱动器只有一个泵用于主液压网络，第

二个作为发生液压故障情况下的备份，达到增加系统冗余

度的目的。整个翼尖驱动电机和驱动铰链安装在一个黑

色的镁钍整流罩中，从图 2顶视图可以看到，该整流罩从

机翼前缘到机翼副翼根部覆盖了整个铰链旋转轴线。

XB-70 上使用的铰链与图 4 所示的寇蒂斯莱特

（Curtiss-Wright）驱动铰链类似，由两级行星齿轮系统构成，

据报道，减速比可高达32000∶1，但如何通过小齿轮直径、齿

轮数量以及固定和移动齿轮的布置来实现，目前尚无公开

资料。从图3（c）机体装配过程中拍摄的照片中，通过操作

人员和变速机构的对比情况，估计翼梢驱动铰链相当于边

长为 30cm的立方体。材料主要采用H-11钢，室温密度为

7.80g/cm3，假设减速箱密度比为 30%~50%，那么重量估计

为 100~180kg。每一个翼尖有 6个减速装置，因此，翼尖的

变速箱总重量估计在 840kg[9]。这种驱动铰链给飞机带来

了巨大的尺寸和重量成本。但与此同时，由于机翼折叠带

来的横航向稳定性的增加可使垂直尾翼的面积相应减少，

因此重量成本需要统筹考虑。

2 建模仿真
本文依据公开的尺寸数据和 XB-70 飞行器外形特

点[12]，采用CATIA软件对其外形进行创建。由于无法获得

图2 XB-70三视图[11]

Fig.2 XB-70 three views[11]

图1 XB-70女武神[8]

Fig.1 XB-70 Valkyrie[8]

表1 XB-70总体参数

Table 1 XB-70 overall parameters

类别

乘员/人

长度/m

翼展/m

高度/m

主轮距/m

前主轮距/m

机翼面积/m2

鸭翼面积/m2

垂尾面积/m2

空重/kg

最大起飞重量/kg

载油量/kg

动力装置

加力推力/kgf

最大飞行速度

推重比

减速伞

参数

4

59.74（含机头探针）

32

9.14

7.06

14.08

585.02

38.61

2*21.73

93000

249476

136000

6*YJ-93-GE-3加力涡喷发动机

6*14060

Ma 3（21500m高空）

0.34（加力推力/最大起飞重力）

3个，直径8.53m

表2 折叠翼尖（单翼尖）几何参数

Table 2 Geometric details of the folding wingtip

类别

面积/m2

展长/m

展弦比

根梢比

根弦（9.67m展向位置）/m

叶尖弦（16m展向位置）/m

平均气动弦长（11.87m展向位置）/m

从机翼平面到向下折叠的角度/（°）

机翼根部厚度百分比/%

参数

48.39

6.33

0.829

0.046

14.61

0.67

9.76

0、25、65

2.5

48
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飞行器内流道形状特点，同时为了便于仿真分析，对XB-70

的发动机流道通路进行了封闭并对整机外形进行了简化，

如图5所示。

针对机翼折叠在0°、25°和65°三种状态下的全机进行

网格划分。考虑到本文分析不涉及侧滑情况，为了降低

CFD仿真计算量，采用半模进行网格划分与仿真计算。以

飞机整机长度为单位长度，仿真区域向上、下各拓展25倍

为上、下边界，向前拓展 15倍为前边界，向后拓展 30倍为

后边界，向侧边拓展32.5倍为侧边界，仿真区域整体如图6

（a）所示。除对称面采用对称边界条件之外，其余边界均

采用与需要模拟状态一致的压力远场边界条件，飞行器表

面设置为无滑移的绝热壁面条件。仿真工况见表3。

为了提升气动仿真分析精度，对近壁面网格进行加密

处理，如图6（b）所示，贴体网格 y+值控制在30左右。从壁

面网格向外侧的增长比例控制在 1.2左右，整机采用非结

构网格，三种构型的贴体网格和对称面网格如图6（c）~图

6（e）所示。三种构型的网格总数均达到1200万个。本仿

真在时间项上采用基于牛顿法的全隐式格式。在空间离

散方面，变量重构使用 Piecewise linear方法，对流项使用

Roe-FDS的差分格式以及Venkatakrishnan限制器，湍流模

型采用SST模型。

3 结果分析
本文典型工况下的整机压力分布如图 7~图 9所示，针

对马赫数Ma为0.4、1.4和3的情况，显示了机翼在不同折叠

角状态下的流动特点。

图4 Curtiss-Wright动力铰链(与XB-70上使用的类似)[11]

Fig.4 Curtiss-Wright power hinge (similar to those used on

the XB-70) [11]

图3 XB-70可折叠翼尖驱动铰链和结构细节[11]

Fig.3 XB-70 folding wingtip hinge motors and actuators details[11]

图5 XB-70飞行器CATIA模型(机翼下折65°)

Fig.5 CATIA model for XB-70(65° downward angle)

表3 工况汇总表

Table 3 Conditions for simulation

工况

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

Ma

0.4

0.4

0.8

0.8

1.4

1.4

1.4

2.1

2.1

3.0

3.0

高度/m

3000

3000

7620

7620

12190

12190

12190

15000

15000

21340

21340

迎角/（°）

7.5

7.5

6.6

6.6

5.2

5.2

5.2

4

4

3.2

3.2

侧滑/（°）

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

折叠角/（°）

0

25

0

25

0

25

65

0

65

0

65
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图6 CFD网格示意图

Fig.6 Mesh for CFD

Ma=0.4时，分析了机翼折叠角为0°和25°的情况，压力

分布图显示，高压区集中在进气道附近，这是由于内流道被

封闭，气流在此形成堵塞造成了局部高压。在折叠机翼区

域附近，压力分布并无较大差异，因此升力情况较为相近。

Ma=1.4时，分析了机翼折叠角为0°、25°和65°的情况，

压力分布图显示，随着速度的增大，在进气道附近的高压区

显著增强。除此之外，在折叠机翼区域附近压力分布随着

机翼的向下折叠出现显著的压力升高现象，并在折叠铰链

位置的前缘出现明显高压区。折叠翼面出现高压区可认为

是机翼向下折叠捕捉到了激波升力，而在65°折叠位置时铰

链位置的前缘高压区的增强认为是附近前缘激波相互干扰

形成的。

Ma=3时，分析了机翼折叠角为0°和65°的情况，从压力

分布图可看出，进气道附近的高压区进一步增强。在折叠

机翼区域附近压力分布随着机翼向下折叠到 65°出现较大

区域的压力升高，认为原因是机翼向下折叠捕捉到的激波

带来的附加升力可在一定程度上抵消翼面变小带来的升力

损失。

从以上压力云图可以看出，由于内流道未被考虑，造成

本仿真计算得到的升阻力情况尤其是整机阻力水平与实际

情况有较大出入。通过参考文献[13]中关于可折叠的翼梢

部分铰链力矩试验数据，对典型工况下机翼折叠部分的铰

链力矩进行仿真分析结果的精度评估。典型工况选取了工

图7 Ma=0.4工况压力分布

Fig.7 Pressure distribution for conditions Ma=0.4
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况 1 和工况 11，即低速 Ma=0.4、折叠角度为 0°和高速 Ma=

3、折叠角度为65°的两种状态，铰链力矩的仿真和试验数据

对比见表4。

仿真分析的误差在 25%以内，初步分析误差主要来自

飞机内流道的封闭，以及飞机外形与实际的差别。考虑到

本文对于折叠机翼的分析主要侧重于定性研究，在折叠机

翼附近的气动分布与实际情况具有一定可比对性，并且机

翼折叠角度变化带来的升阻力变化的趋势具有较大参考

性。图 10显示了在不同Ma数下，不同折叠工况的升阻力

特性变化曲线。需要说明的是，由于机翼折叠后造成参考

面积的变化，升阻力系数的变化情况与升阻力变化并不一

致，此处参考面积采用机翼面积（见表1）。

在Ma=0.4情况下，机翼折叠角度从0°变化到25°，升力

和阻力变化不大，升阻力系数略有升高。考虑到低速状态

下整体升力水平较低，并且起降阶段机翼处于伸展状态，因

此在Ma=0.4状态下继续保持折叠角为0°更有优势。

在Ma=0.8情况下，机翼折叠角度从 0°变化到 25°，升力

和阻力略有降低，升阻力系数变化不大。考虑到此时升力水

平较高，飞行器整体性能对升力的小幅变化并不敏感，考虑

到横航向稳定性的需求，机翼折叠角度在 25°时更有利于飞

行器保持稳定，因此选择在Ma=0.8状态下机翼折叠至25°。

在Ma=1.4情况下，当机翼折叠角度从0°变化到25°，升

阻力变化特点与Ma=0.8的情况一致，但是当机翼折叠角度

变化至 65°时，虽然升力系数变化不大，但整机升力损失较

大，同时整机阻力系数增幅较大。考虑到此时升力水平较

高，统筹横航向稳定性需求，机翼折叠角保持25°是可行的。

在Ma=2.1情况下，当机翼折叠角度从0°变化到65°，升

力降低较多，但升力系数略有提升；阻力略有降低，但是阻

力系数增幅较大。考虑到此时升力水平较高，而高速状态

下的横航向稳定性需求较大，因此选择在Ma=2.1状态下机

翼折叠至65°。

图8 Ma=1.4工况压力分布

Fig.8 Pressure distribution for conditions Ma=1.4

表4 铰链力矩数据对比

Table 4 Comparison between hinge moment

参数

Ma

迎角/（°）

高度/km

折叠角/（°）

仿真结果（N•m）

飞行试验（N•m）

相对误差/%

工况1

0.4

7.5

3

0

363400

310000

14.7

工况2

3

3.2

21.34

65

345500

260000

24.7

图9 Ma=3工况压力分布

Fig.9 Pressure distribution for conditions Ma=3
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在Ma=3情况下，当机翼折叠角度从 0°变化到 65°，升

阻力与升阻力系数变化特点与Ma=2.1时一致。虽然此时

位于高空，升力水平较低，但飞行器对横航向稳定性的需求

更加强烈，因此选择在Ma=3状态下机翼折叠至65°。

随着速度的增加，飞行器机翼在进行折叠运动的同时，

由于升阻力特性发生了变化，整机的气动中心也随之发生

变化。图 11显示了在不同速度以及不同机翼折叠角度时

整机压心位置。从图11中可以看到，压心在不同折叠角度

下的变化范围是很大的，尤其是在高速状态下，压心变化较

为剧烈[14]。若飞机机翼不进行折叠，在进行跨速域飞行时，

用于适应压心变化所做的舵面调整将较为复杂，从而降低

了整机性能。在对机翼使用相应的变形策略后，如图11中

虚线所示，飞机压心的变化范围被大大缩小了，从而降低了

适应性调整的压力。

4 结束语
本文介绍了 XB-70 Valkyrie 折叠翼尖的具体结构形

式，并通过仿真分析手段研究了折叠翼尖带来的总体性能

优势。通过对超声速状态下的三种不同折叠角度进行整机

CFD分析，压力分布显示XB-70折叠翼尖下方有较强的高

压区，产生了较为明显的乘波效应，使得整机在展弦比变小

的情况下维持了较高的升力水平。与此同时，翼尖向下弯

折可增强超声速时的方向稳定性，从而减少垂直尾翼的面

积，进而降低或消除折叠机构带来的重量增量。此外，通过

将翼尖在不同速度下进行折叠的变形策略，可极大地降低

高速状态下整机压力中心的变化量，从而降低飞行器的操

控压力和代价。在Ma=0.4时机翼折叠至 0°，在Ma=0.8和

Ma=1.4时，机翼折叠至 25°，在Ma=2.1和Ma=3时，机翼折

叠至65°，可获得较好的收益。

下一步工作可对结构和控制分系统在折叠翼尖策略下

的性能变化进行总体评估，考虑多学科耦合状态下的整机

性能优势。将XB-70的折叠翼尖变形策略进行推广分析，

探索当代跨速域变体飞行器的可行方案。
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Overall Performance Analysis on XB-70 Folding Wingtip System

Liu Yu1，Lyu Fanxi1，Zhou Jin2

1. Qian Xuesen Laboratory，China Academy of Space Technology，Beijing 100094，China

2. Chinese Aeronautical Establishment，Beijing 100012，China

Abstract: In this paper, the general characteristics of bomber aircraft XB-70 are summarized. The deformed wing

structure with folding wingtip and related driving and connecting devices are introduced in detail. The model of XB-70

aircraft is constructed, and the CFD analysis grid of the whole aircraft is divided. The aerodynamic characteristics of

folding wingtip are simulated by CFD analysis of typical flying conditions. The folding wingtip deformation strategy is

analyzed from the point of view of the overall performance, and the change of the pressure center confirms the

advantage of overall performance brought by folding wingtip. The discussion about the superiority of folding wingtip

configuration could provide reference for variant aircraft design.

Key Words: XB-70; folding wingtip; lift and drag; hinge moment; morphing strategy
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