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飞机平尾偏转对大迎角动态气动特性的影响
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EFFECTS OF TAILPLANE TURN ON THE UNSTEADY AERODYNAMIC OF

THE AIRCRAFT PITCHING IN VERY LARGE AMPLITUDE
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摘　要 : 给出了 BJ-1背景机有不同平尾偏角时静态和大振幅俯仰振荡情况下的气动特性。根据风洞实验结果,

采用基于三角剖分数据库建模的方法,计算了任意平尾偏角和任意振动频率时的背景机动态气动特性, 与实验

结果比较表明, 提出的有平尾偏角的建模方法能提供任意舵偏时的全机气动特性。在非定常建模的基础上,采

用动导数仿真,分析了不同平尾偏角时的动导数, 结果表明,水平尾翼偏角主要对零动态阻尼所对应迎角有较

大影响, 随着舵偏角的增大,该迎角减小。
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Abstract: The st eady and unsteady wind t unnel test w as car ried out about BJ-1 air cr aft and t he aerodynamic

character istic w as analy zed. According to the r esults of the tests, the unsteady aer odynamic w as calculated at

arbitra ry angles of the tailplane and pitching fr equency using the method of a dat a base model. On the basis o f

the mathemat ical model, the dynam ic der iv ativ e of the air craft at the different angles of the tailplane w as ana-

ly zed using the t echnique of dynamic derivative simulation. It show ed t ha t the ang le o f the tailplane affected

the angles of at tack co rr esponding to t he zer o damping sever ely.
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　　近十年来, 飞行器的发展向空气动力学提出

了新的挑战, 快速俯仰产生的巨大非定常增升效

果,吸引了许多研究者参与该项目的研究。但是绝

大部分的研究只是停留在对机翼的原理研究

上[ 1～ 4] ,很少用全机模型作大振幅动态试验,文献

[ 5]给出了 F18 模型的大振幅动态试验结果。从

目前国内外的研究进展看, 还未发现研究飞机舵

面偏转对全机大振幅动态气动特性影响的完整的

报告,而实际上, 在飞机作大机动飞行时, 如苏-27

的眼镜蛇机动, 平尾要偏转 25°之多。本文采用

BJ-1背景机全机模型,改变平尾偏角, 在低速风

洞中测量模型作大振幅快速俯仰运动时的气动特

性,来分析平尾偏角对全机大振幅非定常气动特

性的影响。然后根据风洞试验结果,采用数据库建

模的方法,计算全机在任意平尾偏角、任意俯仰振

动频率时的气动特性, 结果表明,采用这种方法计

算的非定常气动力与实验结果符合很好。本文还

在准确的非定常气动力建模的基础上,采用动导

数仿真技术, 计算了全机在不同平尾偏角时的纵

向阻尼导数,结果表明,平尾偏角对全机纵向阻尼

导数影响不大, 只影响全机零阻尼所对应攻角位

置。

1　大振幅动态俯仰振荡实验

1. 1　模型及实验设备

实验采用的模型为 BJ-1背景机模型, 该飞机

模型为带边条翼, 全动平尾, 双立尾构形, 展长

0. 5164m。机翼面积为 0. 0888m 2, 平均气动弦长

为 0. 2036m。

模型采用尾撑方法支撑在非定常动态实验机

构上[ 6]。该机构安装在南京航空航天大学 NH-2

低速风洞中, 采用液压传动方式驱使模型支撑系

统产生有规律的振动, 从而带动模型绕模型重心

作俯仰振动。该机构可使模型产生俯仰振动的角

度范围为 0～120°, 使模型产生俯仰振荡的最大

角速度为 280°/ s。由于支撑机构运动的规律由计

算机通过液压传动机构来控制, 因此,其运动可按
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所需的任意规律变化。数据采集通过一杆式六分

量内式应变天平来实现,由于大迎角时气流分离,

模型运动时振动等因素, 动态大振幅实验的数据

离散性较大。除了数据采集时采用低通滤波器外,

另又设计了数字滤波软件, 以去除数据背景噪声,

消除数据的摆动现象[ 7]。

1. 2　实验结果与分析

本次实验模型的平尾偏转角分别为- 20°, -

5°, 0°, 5°, 10°, 20°, 23°,在各自的平尾偏角时,模型

在 0～90°范围内作俯仰运动,其运动规律为 �=
45°- 45°co s( 2�f t ) , 其中 f 分别取 0, 0. 1, 0. 2,

0. 25, 0. 3, 0. 35, 0. 4, 0. 5, 0. 6Hz。

( 1)平尾偏角对全机静态气动特性的影响　

图 1、图 2分别给出了全机攻角在 0～90°范围内

变化时的不同舵偏角时纵向静态气动特性, 图中

的气动系数按模型机体轴给出。从图1的 Cn-�曲
线可见, 平尾偏角由小增大时,由于平尾升力增

加,使全机法向力增大。图 2的 mz -�曲线明确地
显示了平尾效率, 从图中可见, 当 �< 25°时, 有偏

转角的平尾效率十分明显, 表现为正平尾偏角时

出现低头力矩,负平尾偏角时出现抬头力矩,随

图 2　静态俯仰力矩系数随攻角变化

F ig . 2　 The effects of tailplane ang le chang ing on

static pit ching mom ent coefficient

图 1　静态法向力系数随攻角变化

F ig . 1　 The effects of tailplane ang le chang ing on

static no rmal for ce coefficient

着攻角的增加,平尾逐渐失速,平尾效率也随之降

低。另外,从 m z-�曲线还可看到, 在小迎角范围
内,舵偏角对纵向静稳定导数影响较大, 而当 �>
25°以后,这种影响减小。

( 2) 平尾偏角对全机动态气动特性的影响　

图 3、图 4分别给出了模型作俯仰振动时的动态

图 4　动态俯仰力矩系数随攻角变化

F ig . 4　The effects of tailplane angle changing on dy-

nam ic pitching moment coefficient

图 3　动态法向力系数随攻角变化

F ig . 3　The effects of tailplane angle changing on dy-

nam ic no rm al fo rce coefficient

气动特性,其模型振动频率为 0. 2Hz,对应的缩减

频率为 0. 0084, 风速为30m/ s。从总体看,动态气

动特性的平均值与静态特性是一致的,只是动态

气动特性曲线在模型上仰与下俯过程中形成了

“8”字环。对于 Cn-�曲线, 从图中可见,随着平尾
偏角的增加, “8”字环交点对应的攻角也由大变

小,小攻角范围内, 环的运动方向为逆时针, 大攻

角范围内,环的运动方向为顺时针,说明平尾偏角

的增大,飞机的俯仰振荡运动对全机法向力增大

起阻尼作用的攻角范围变小。而从图 4的力矩曲

线可以看到,在平尾偏角为 0°时,飞机上仰与下

俯阶段的 mz 在 �= 30°～52°基本重合, 在 �< 28°

时,力矩曲线环呈逆时针走向, 当 �> 52°时, 力矩

曲线环呈顺时针走向。说明在小攻角范围内,飞机

的纵向力矩呈现阻尼特性, 而到大攻角时,其纵向

力矩特性呈现发散特性, 在 �= 30°～52°时, 则处
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于近似的临界状态,表明其气动阻尼很小。当平尾

上偏或下偏时,力矩特性曲线的“8”字环交点均向

小攻角方向移动, 其交点对应攻角位置为 30°左

右,在小攻角范围内, 力矩环走向呈现逆时针方

向;在大攻角范围内内, 力矩环走向呈顺时针方

向,而且 2个环在交点前后分界明确,说明在这种

模型状态下, 力矩特性起阻尼和发散的攻角区域

分明,并无较大的临界区。

2　带平尾偏角的气动力建模

在通常的建模方法,如阶跃响应函数法
[ 8]
、傅

立叶变换法 [ 9]、状态空间法 [ 10]等, 都基于一个模

型状态不变的基础上, 而飞机模型风洞试验时, 通

常伴有大量的舵面偏转, 其动态气动特性不仅是

模型角度、振动角速度及其衍生高次项的函数, 而

且是舵面偏转角的函数,如升降舵偏角、襟、副翼

偏角等,因此其关系式应为

F = f (  , �, ��, ��) ( 1)

式中:  代表某一舵面偏角。
本文采用基于三角剖分为基础的数据库建模

的方法,以有限次的风洞结果作为样本数据,来计

算任意平尾偏角、任意俯仰运动规律时的气动特

性值, 结果如图 5、图 6所示, 本文讨论建模方法

以 mz 为例。

图 5　平尾偏角为 5°时计算结果与实验值比较

F ig . 5　Comparison o f t he dynamic pitching moment

for mathemat ical model w it h that of the test

result ( = 5°)

具体方法为,将同一平尾偏角的几组实验数

据组成一个连续的不规则球面,在该球面上计算

符合所求运动规律的在同一平尾偏角下的 mz , 然

后将各自平尾偏角的 mz 组成一个多层次的球

体,再在这个球体内计算所求平尾偏角下的 m z。

从计算结果看, 这种方法无论在小平尾偏角和大

平尾偏角时, 与实验结果符合较好。

图 6　平尾偏角为 20°时计算结果与实验值比较

F ig . 6　Comparison o f t he dynamic pitching moment

for mathemat ical model w it h that of the test

result ( = 20°)

3　动导数据仿真

采用已发展的动导数仿真技术 [ 11] , 对带有平

尾偏角后的全机阻尼导数作了研究,结果如图 7

所示。

图 7　不同平尾偏角时动态阻尼导数随攻角变化

F ig . 7　 The effects of tailplane ang le changing on

damp dynamic der ivat ive

从图中可见, 无论平尾偏角的大小如何,其阻

尼导数在整个模型攻角范围内量级基本一致, 其

值从- 10～12。但是随着平尾偏角的变化,阻尼导

数为 0的攻角位置发生了较大变化。当平尾偏角

较小时,临界点对应的攻角较大,而平尾偏角较大

时,临界点对应攻角较小。这一点与非定常力矩特

性测定结果是一致的。

另外,对于平尾偏角为 0°和- 5°时,阻尼导数

在较大攻角范围内( 30°< �< 48°)基本不变, 其值
接近于 0,说明有一个较长的临界区, 这一点与 0°

时的力矩特性完全一致。

4　结束语

通过风洞试验,测量了 BJ-1背景机在不同平

尾偏角时的大振幅动态气动特性,从气动特性看,

随着平尾偏角的改变, 气动曲线的“8”字环交点所
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对应攻角有较大变化, 特别是对于 mz -�曲线, 在
平尾偏角较小时, 零阻尼对应迎角较大,当平尾偏

角增大以后, 该零阻尼对应迎角反而减小。根据实

验结果,本文采用数据库建模的方法,求出了任意

平尾偏角、任意运动规律的全机气动特性, 计算结

果与实验结果吻合较好,说明该方法简明实用。从

后面的动导数仿真结果看, 其反映本质与实验结

果反映的气动特性是一致的,这种动导数仿真对

于带平尾偏角的模型状态也是适用的。

参　考　文　献

[ 1]　Soltani M R. Experimen tal measurem ents on an oscillat ing

70-degr ee delta win g in subsonic f low [ R] . AIAA-88-2576,

1988.

[ 2 ]　Jarrah M A. Low speed w ind tunnel invest igat ion of f low

about delta w ings , oscil lat ing in pitch to very h igh angle of

attack [R] . AIAA-89-0295, 1989.

[ 3]　Denboer R G. L ow speed uns teady aerodynamics of a pitch-

ing st raked w ing at high incidence[ J ] . J Aircraf t , 1990, 27

( 1) : 31～37.

[ 4] 　吴根兴,丁克勤. 三角翼过失速非定常空气动力特性研究

[ J] . 南京航空航天大学学报, 1994, 26( 4) : 435～441.

[ 5] 　Hu C C, L an C E. Un steady aerodynamic models for ma-

n euvering aircraf t [ R] . AIAA-93-3626-CP, 1993.

[ 6]　李志强,黄 达. 俯仰- 滚转耦合两自由度大振幅非定常实

验技术[ J ] . 南京航空航天大学学报, 1999, 31 ( 2) : 121～

126.

[ 7] 　李志强,吴根兴. 数字滤波器在非定常气动实验数据处理

中的应用[ J ] . 流体力学实验与测量, 1998, 12( 2) : 84～87.

[ 8]　Reisenthel P H. Development of a nonl inear indicial model

for man euvering figh ter aircraft [ R ] . AIAA-96-0896,

1996.

[ 9]　Chin S , Lan C E . Fourier funct ional analysis u nsteady

aerodynamic modeling[ R] . AIAA-91-2867 CP, 1991.

[ 10] Gom an M, Khrabrov A . State-space repr esentat ion dy-

namic aerodynam ic coef ficien t model for fl ight dynamics ap-

plicat ions[ R] . AIAA-97-3693, 1997.

[ 11] 黄 达,李志强,吴根兴. 大振幅非定常实验数学模型与动导

数仿真实验 [ J ] . 空气动力学学报, 1999, 17 ( 2 ) : 219～

223.

作者简介:

黄　达( 1966～) ,男,江苏人,南京航空航天

大学空气动力学系高级工程师,硕士。长期

从事实验空气动力学研究,担任南航低速风

洞实验室副主任,主持完成多项我国飞机重

点型号的气动研究及民品气动研究, 1991年

以来着重关注大攻角非定常空气动力学。

李志强( 1959～) ,男,江苏南京人。南京航空

航天大学空气动力学系工程师,研究方向:

实验空气动力学。

吴根兴 ( 1938～ ) , 男,上海人,南京航空航

天大学空气动力学系研究员。长期从事非定

常空气动力学研究,着重研究非定常涡运动

及控制。从 1990年以来致力于飞行器大攻

角非定常空气动力研究。

关于授予张广军等八位同志

“中国航空学会青年科技奖”的决定
根据科协发组字[ 2000] 160号“关于开展第七届中国青年科技奖评选工作的通知”要求和“中国航

空学会青年科技奖”评选办法, 经专家评审小组于 2000年 9月 27日评审, 决定授予张广军、徐国华、杨

伟、周军、刘峰、孙福生、孙树栋、梅文华等 8位同志为“中国航空学会青年科技奖”,其中张广军、徐国华、

杨伟三位同志按科协要求上报作为“第七届中国青年科技奖”候选人。

中国航空学会青年科技奖获奖人员名单

姓名 出生年月 专业 工作单位及职务职称

张广军 1965年 3月 精密仪器与机械 北航自动化学院院长、教授(博导)

徐国华 1963年 1月 飞机设计 南航直升机所副所长、教授

杨　伟 1963年 5月 飞行控制 成飞设计研究所副所长、研究员

周　军 1966年 12 月 导航制导与控制 西工大航天工程学院副院长、教授

刘　峰 1963年 1月 航空救生与航空机械 空军第一研究所飞机研究室副主任、高工

孙福生 1963年 1月 材料科学与工程 北京航材研究院钛合金研究室主任、研究员

孙树栋 1963年 5月 机械制造与其自动化 西工大飞机系飞机设计教研室支部书记、教授

梅文华 1965年 1月 通讯与电子 空军第一研究所高工

(俞　敏)

201　第 3期 黄　达等:飞机平尾偏转对大迎角动态气动特性的影响


