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摘暋要:在对某小型通勤类公务机进行风洞实验预测时,发现飞机失速后其滚转特性会发生急剧变化。在分

析该型飞机风洞实验结果的基础上,采用机翼加装失速条的失速特性方法,通过缩比模型自由飞试验进行飞行

验证,分析在巡航构型和着陆构型状态下原始机翼和机翼加装失速条后的试飞结果。结果表明:缩比模型自由

飞试验能够验证机翼风洞试验的预测结果,加装失速条的失速特性改进方法可以改善飞机失速特性。
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Abstract:Itisfoundthattherollingcharacteristicafterairplanestallisrapidlychanged,whenthewindtunnel

testpredictionisconductedforthesmallcommutercategoryairplanes.Onthebasisofanalyzingthewindtunnel

testresultsoftheairplane,thestallingcharacteristicmethodthatthestallstripsisaddedonthewingisadop灢
ted,andtheflightverificationisperformedbyusingfree灢flighttestofscaled灢model.Afteraddingstallstripson

thewingandtheoriginalwing,theflightresultsareanalyzedunderthestatesofcruisingstructureandlanding
structure.Theresultsshowthatthescaled灢modelfree灢flighttestcanverifythepredictionresultsofthewind

tunneltest,andthestallingcharacteristicimprovedmethodbyaddingstallstripscanimprovethestallcharac灢
teristicofairplane.
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0暋引暋言

飞机良好的失速特性是保证飞行安全的基

础[1灢2],通勤类小型飞机需要符合CCAR灢23部[3]失

速条款的要求,才能表明相应适航条款的符合性。

目前,国内外通勤类小型飞机在前期研发阶段难以

通过数值计算或风洞实验准确预测失速特性,对飞



机本体失速特性预测不足,通常在全尺寸飞机适航

试飞阶段才发现飞机的失速特性问题,进而采用各

种机翼改进措施来改善飞机的失速特性[4],例如采

用涡流发生器,翼型前缘下垂、前缘缝翼、翼刀和失

速条等措施,其对飞机的研制成本、周期和后期市

场运营带来不利影响。

目前,飞机上常用的失速特性改进措施主要包

括机翼加装涡流发生器和失速条。涡流发生器是

一种安装在机翼上表面前缘附近的一组形状相同

的、安装位置不同的小金属片,其产生的翼尖涡与

其下游的低能量边界层流动混合后,把能量传递给

了边界层,使处于逆压梯度中的边界层流场获得附

加能量后能够继续贴附在机体表面而不致分离,推
迟飞机失速发生,从而提高飞机的有效失速迎角,

改善飞机的失速特性[5]。褚胡冰等[6]分别从襟翼

涡流发生器的尺寸、安装角、位置、排列方式等因素

对襟翼附面层流动分离的涡流发生器的作用机理

进行了数值计算的理论研究;赵振宙等[7]采用

CFD方法研究了涡流发生器对风力机叶片翼型的

动态失速特性的影响,给出了涡流发生器在抑制流

动分离、增升减阻的影响。失速条是一种安装在机

翼前缘的固定式流动控制装置,一般对称安装在左

右机翼靠内侧,强制使左右内侧机翼提前对称地分

离失速,从而获得满意的失速特性[8],与涡流发生

器不同,失速条作用主要是提前使左右机翼对称分

离失速,从而避免飞机左右机翼不对称分离引起的

横向快速失稳,以改善飞机的失速特性。刘毅等[9]

通过数值计算和风洞实验对比研究了机翼加装失

速条对解决某运输机失速急剧滚转的问题,给出了

改善效果。

涡流发生器的理论设计复杂,其对形状、安装

位置的要求很高,且需要进行大量的试验进行验

证,其主要应用在部分大型飞机的机翼、发动机短

舱、机身尾部等部位,以改善流动分离情况。失速

条是一种被动失速特性改进措施,一般主要用于改

善飞机失速后急剧滚转问题,其代价小、方法简单,

能够有效改善飞机左右机翼不对称自然失速后出

现的急剧滚转问题,出现更为明显地低头趋势,使
飞行员能够从飞机失速后快速改出,多应用在小型

通勤类飞机、军用战斗机以及机翼前缘无法设计缝

隙部分中型飞机上,同时机翼加装失速条会使得飞

机的最大升力系数降低,导致飞机的失速速度

增大。

缩比模型自由飞试验是使用全尺寸飞机的缩

比模型,遵循几何、质量特性、动力相似准则关系,

在真实大气环境中开展的飞行试验[10],主要用于

研究飞机大迎角失速特性,可以获得飞机失速速

度、失速特性以及尾旋特性,其试验结果与全尺寸

飞机具有很好的相关性,在国内外航空研究院所获

得广泛的认可[11灢12]。美国 NASA曾利用缩比模型

自由飞试验完成了F灢15、F灢16、F灢117、F灢18等多型

飞机的大迎角失速尾旋特性研究。国内航空工业

试飞中心也先后完成了运10、ARJ、HO300、C919、

AG600等飞机的缩比模型自由飞试验研究,试验

结果降低了新机研制风险和成本,为全尺寸飞机的

试飞和适航提供了重要的技术支持。张甲奇等[13]

通过缩比模型自由飞试验完成某大型四发螺旋桨

飞机失速速度和失速特性的预先研究,获得试验结

果有效的支撑全尺寸飞机的失速试飞;同时通过缩

比模型自由飞试验开展了等离子体流动分离主动

控制技术的飞行研究,证实了等离子体在抑制流动

分离和增生效果[14]。

本文针对某通勤类小型公务机由风洞实验预

测结果,发现飞机失速后可能出现较大且不可控的

滚转,为此开展该型飞机的缩比模型自由飞失速飞

行试验,针对该型飞机采用机翼前缘加装失速条的

方法,通过缩比模型自由飞试验进行验证。

1暋风洞实验结果及分析

某型通勤类公务机采用下单翼,椭圆形机翼,

机翼 翼 型 采 用 EPPLER1200 层 流 翼 型,该 机

1暶4.5风洞模型的气动力系数实验结果如图1所

示,其中毮f 为襟翼偏转角度,可以看出:相比于飞

机巡航构型,着陆构型升力系数达到最大后急剧下

降,使得飞机失速后机翼向下的一侧由于当地迎角

增大升力反而更小,机翼向上的一侧由于当地迎角

减小升力反而更大,结果形成了进一步增加滚转的

力矩,即飞机出现“机翼自转暠的现象[15];此外,在
失速附近滚转力矩系数也出现较大偏离,表明飞机

失速后可能出现快速滚转情况。
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(a)升力系数曲线

(b)滚转力矩曲线

图1暋风洞实验数据

Fig.1暋Thedataofwind灢tunneltesting

该机巡航构型和着陆构型机翼风洞实验的气

流分离流线谱如图2~图3所示。

图2暋巡航构型气流分离丝线显示

Fig.2暋Theshowofthreadforseparate

flowofcruiseconfiguration

图3暋着陆构型气流分离丝线显示

Fig.3暋Theshowofthreadforseparate

flowoflandingconfiguration

从图2~图3可以看出:气流分离首先出现在

机翼翼根后缘,之后随着迎角的进一步增大,分离

区沿展向快速发展,机翼后缘近乎同时出现分离;
机翼后缘出现分离之前,副翼已处于分离流中。

综上所述,该飞机失速后,气流沿翼展方向迅

速分离,副翼过早的处于分离流中,飞机失速后可

能会出现急剧的滚转,且副翼难以修正滚转偏离,
飞机失速后横向滚转难以控制。

2暋机翼加装失速条优化构型

针对该机风洞实验预测结果,在不改变原机翼

的情况下,最大程度地减小改型代价,且考虑到该

型飞机机翼采用复合材料蒙皮,不易安装涡流发生

器,由此,选用机翼加装失速条的失速特性改进方

法。机翼加装失速条主要使得失速条后方局部早

期出现分离,飞机提前出现“低头暠,保证外翼段还

未达到自然失速状态,副翼依然具有较好的操纵效

率,从而使得飞机失速进入和改出过程中滚转偏离

可控[10]。
通过数值计算不同失速条的尺寸和在机翼的

安装位置,对飞机升阻特性和力矩特性结果进行综

合影响分析,最终确定最优的失速条的形状和安装

位置如图4所示。

暋 暋(a)失速条形状暋暋暋暋暋暋(b)失速条相对安装位置

图4暋机翼加装失速的安装位置

Fig.4暋Thepositionofstallstripsonwings

原始机翼和加装失速条后机翼的巡航构型流

线谱如图5所示,可以看出:机翼加装失速条后,能
够强制失速条后方的机翼提前发生分离,并与根部

的分离流汇成一起,使得根部的分离区域明显增

大,可以提升飞机低头力矩。

图5暋原机翼与加失速条流线谱

Fig.5暋Thestreamlinespectrumbetween

original/stallstripwing
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3暋飞行试验验证

3.1暋相似参数

缩比模型自由飞试验需要与全尺寸飞机满足

动力相似准则关系,试验结果才能真实反映飞机本

体的失速特性。缩比模型与全尺寸飞机在满足几

何外形相似的基础上,还需要满足质量分布相似和

弗劳德数相似准则。缩比模型和全尺寸飞机关键

参数的相似关系如表1所示。

表1暋缩比模型飞行试验相似参数的比例系数

Table1暋Theratiocoefficientofsimilarparameter

参暋数 关系 参暋数 关系

缩比系数 K 密度比 K氀

质量比 K3K氀 姿态角比 1

惯量距比 K5K氀 角速率比 K

速度比 KK氀 舵面偏比 1

拉力比 K3K氀 迎角/侧滑角比 1

3.2暋试验对象

根据某型通勤类飞机三维模型,按照全尺寸飞

机缩比进行模型的设计制造,与全尺寸飞机具有几

何相似的桨叶、襟翼、升降舵、副翼和方向舵,模型

螺旋桨按照动力相似关系进行模拟,如图6所示。
缩比自由飞模型的基本外形尺寸如表2所示。

暋暋暋暋暋(a)模型外形暋暋暋暋暋暋暋暋(b)机翼丝线

图6暋飞机缩比自由飞模型

Fig.6暋Thescaledfree灢modelofairplane

表2暋缩比模型基本外形参数

Table2暋Thebasicparametersofscaledfree灢mode

参暋数 数值 参暋数 数值

翼展/m 2.7705 机翼面积/m2 0.9187

全机长度/m 2.5565 气动弦长/m 0.3455

暋暋缩比自由飞模型安装有大气传感器、测试传感

器、飞行控制系统、数据链系统和螺旋桨动力系统,
能够实时测量飞行的空速、迎角、侧滑角、三轴角速

率、三轴姿态角和三轴过载等参数,供失速特性分

析使用。

3.3暋试飞方法

本次飞行试验采用载机投放的飞行方式,自由

飞模型通过载机携带爬升到试验高度,到达投放空

域后,载机投放试验模型,如图7所示。

图7暋载机投放自由飞试验

Fig.7暋Freeflighttestbydeliveredairplane

CCAR灢23.201(c)规定了机翼水平失速要求,
飞机在进行失速过程中不得出现反操纵现象,当出

现不可控制的下俯运动或操纵杆达到止动点两种

状态之一时,无论那一种情况先出现,飞机就会失

速。失速进入和改出过程中,使用正常操纵手段能

够防止大于15曘的滚转角和偏航角。
根据失速条款的要求,并结合自由飞失速试验

特点,设计本次飞行试验的方法。
(1)模型与载机安全分离后,自主配平(1.3~

1.5)Vs(Vs为模型失速速度)。
(2)纵向缓慢拉杆以降低速度、增大迎角,直

到模型出现失速特性,期间由飞控系统控制模型保

持机翼水平状态,以实现模型水平失速的进入。
(3)当模型出现不可控的低头,升降舵偏转最

大保持1s,滚转角超过15曘以上三种情况之一时,
升降舵回中,改出失速状态。

(4)完成试飞科目后,模型飞至开伞区域,开
伞回收模型。

3.4暋试验结果及分析

巡航构型原始机翼的试飞结果如图8所示,可
以看出:飞机失速特性表现为非指令滚转和低头同

时出现(约1733s),且滚转发展迅速,约2s滚转

角迅速超过90曘,最大滚转角速率约65(曘)/s;飞机

在滚转角达到15曘附近时,才出现显著低头。
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(a)飞行俯仰角、滚转角时间历程图

(b)滚转角、俯仰角、偏航角速率时间历程图

(c)副翼、升降舵和方向舵时间历程图

图8暋巡航构型失速特性(原始机翼)

Fig.8暋Stallcharacteristicsofairplanewithoriginalwing

原始机翼着陆构型的试飞结果如图9所示,可
以看出:飞机失速特性表现为非指令滚转较低头先

出现(1209s),且滚转发展迅速,约2s滚转角迅

速超过90曘,最大滚转角速率55(曘)/s左右。

(a)飞行迎角、侧滑角时间历程图

(b)飞行俯仰角、滚转角时间历程图

(c)滚转角、俯仰角、偏航角速率时间历程图

(d)副翼、升降舵和方向舵时间历程图

图9暋着陆构型平飞失速特性(原始机翼)

Fig.9暋Stallcharacteristicsofairplanewithoriginalwing

机翼加装失速条巡航构型的试飞结果如图10
所示,可 以 看 出:飞 机 失 速 后 自 动 低 头 (约

1559s),期间滚转角在副翼修正下控制在15曘以

内;继续增大拉杆量,飞机会持续低头,滚转角在副

翼的修正下逐渐减小,杆回中后,迎角能够快速下

降至失速迎角以下。

(a)飞行迎角、侧滑角时间历程图

(b)飞行俯仰角、滚转角时间历程图

(c)滚转角、俯仰角、偏航角速率时间历程图
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(d)副翼、升降舵和方向舵时间历程图

图10暋巡航构型平飞失速特性(加装失速条)

Fig.10暋Stallcharacteristicsofairplanewithstallstripwing

机翼加装失速条着陆构型的试飞结果如图11
所示,可以看出:飞机失速后低头和滚转同时出现

(约1487s),但低头显著(最大俯仰角速率约

-7.3(曘)/s),而滚转角约2s达到25曘,最大滚转角速率

约35(曘)/s;回杆后,迎角快速下降至失速迎角以下。

(a)飞行迎角、侧滑角时间历程图

(b)飞行俯仰角、滚转角时间历程图

(c)滚转角、俯仰角、偏航角速率时间历程图

(d)副翼、升降舵和方向舵时间历程图

图11暋着陆构型平飞失速特性(加装失速条)

Fig.11暋Stallcharacteristicsofairplanewithstallstripwing

着陆构型的飞行试验气流分离结果如图12所

示,可以看出:原始机翼失速后整个机翼后缘均出

现不同程度的气流分离,副翼较早地处于分离区

内,分离情况类似风洞试验结果;加装失速条后方

的机翼上较早地出现分离,分离区主要集中在失速

条后方,且分离区在弦向范围内较大。

暋暋暋暋(a)原始机翼暋暋暋暋暋暋暋(b)加装失速条机翼

图12暋着陆构型飞行试验气流分离丝线显示

Fig.12暋Theshowofthreadinfreeflighttestof

airplanewithstallstripwing

综上所述,原始机翼状态下,上翼面的分离沿展

向扩展占主导,而沿弦向发展相对迟缓,导致飞机压

心前移不够,飞机失速后滚转急剧发展,而低头发展

缓慢,且该状态下副翼操纵失效(无法抑制失速后的

快速滚转);机翼加装失速条后,上翼面的分离集中

在失速条后方,且沿弦向向下发展,引起飞机压心前

移,低头力矩增加,飞机出现较显著低头,而飞机外

翼段依然保持着较好的附着流,飞机的滚转速率得

到显著降低,副翼保持着较好的效率。
机翼加装失速条能够使巡航构型失速特性从

“滚转低头同时出现暠转变为“先低头暠,失速特性得

到显著改善。着陆构型从“先滚转暠转变为“低头滚

转同时出现暠,失速特性也得到改善,尽管滚转角超

过了15曘的限制要求,但是失速后的横向滚转可控

性提高,副翼也能够有效抑制滚转发展,且该大于

15曘的滚转角是在飞机出现低头后,继续拉杆3s后

出现的,可以预测着陆构型若在出现低头后便能及

时回杆,滚转方向能较快恢复至稳定状态。对于加

装失速条后的着陆构型,飞机失速自动低头的同时

还会出现滚转,操纵副翼可以抑制滚转,因此全尺

寸飞机进行着陆构型失速特性试飞时应密切关注

飞机滚转角变化。

4暋结暋论

(1)通过某型飞机缩比模型自由飞失速飞行

试验,证实了飞机失速后出现急剧滚转。
(2)该型飞机机翼前缘加装失速条后,改善了
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飞机失速后的急剧滚转特性,且飞机出现明显的机

头自动下俯,飞机的失速特性得到显著改善,满足

CCAR灢23部失速条款的相关要求。
(3)缩比模型自由飞试验特别适合于验证飞机

失速特性,发现存在的问题,并能够进一步验证飞机

上设计的失速特性改善措施,获得改善效果,减小直

接在飞机上改型存着的技术风险和试飞风险。
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