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摘!要!

为了研究某型民用飞机的高涵道比发动机不同内部流量对飞机尾旋特性的影响#首次通过在飞机自由尾旋

模型的发房内部添加能模拟不同通气流量的堵块#在尾旋风洞中进行自由尾旋试验和改出试验& 通过试验

发现#添加模拟不同发房通气流量堵块对模型尾旋中的攻角和偏航角速率没有明显的影响#对尾旋改出特性

也没有本质的影响'但对模型在尾旋中的滚转角速率和侧滑角有影响#随着通气量的减小和阻塞效应的增

大#滚转角速率和侧滑角随时间记录数据的振幅也在增加& 而左右发房通气量的不对称对飞机模型的尾旋

特性有明显的影响&
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67引言
如何正确模拟高涵道比发动机内部流量对常规

布局翼吊式发动机飞机模型进行尾旋风洞自由尾旋

试验是一个必须要考虑的因素& 当飞机在大攻角条

件下飞行时#由于发动机进气道流场的畸变所导致

的发动机进气量的不足会使得发动机停车#进入风

车状态#发动机的实际流量会大幅下降& 受尾旋风

洞试验段口径及试验段阻塞度的限制#进行自由尾

旋试验的飞机模型都比较小#且对模型的质量和惯

量有极高的模拟要求#若安装小型马达和风扇来模拟

真实发动机风扇的风车状态是有较高难度的#所以世

界上在尾旋风洞中进行飞机模型自由尾旋试验的模

型均为无动力模型#因此如何模拟真实的发动机在尾

旋状态下的工况是一个需要顾及的因素&

大多数飞机研发机构在尾旋风洞中进行飞机模

型尾旋试验时不考虑模拟发动机的真实进排气状

况#但各个风洞试验机构对于各个不同飞机型号的

不同发动机的通气模拟所采取的措施不同& 乌克兰
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尾旋风洞进行试验的运输机尾旋试验模型的发动机

在进气道中采用了全堵塞的方式#即 )<5-MO)

"C>A<I?>-BL<R5;4ELLE#通气发房#简称 MO)')<5-MO)

指无通气发房$形式($ 8&)

#如图 $ ";$所示#这样做

的原因是前苏联的运输机所采用的发动机以长涵

道和低涵道比为主#发动机在慢车情况下受飞机

尾旋中姿态的影响#流量大幅下降#为了简化问

题#M-$#Y 尾旋风洞多年来均采用全堵塞的方式&

美国 )@(@");C7<5;L@EA<5;IC74F;5G (N;4E@G=75-

7FCA;C7<5#简称 )@(@$兰利
!
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旋风洞的做法是采用发动机的通气发房#即 MO)

形式(, 8Y)

#这样做的主要原因是欧美国家的运输机

大都采用短涵道和高涵道比发动机#在发动机处

于慢车状态下#仍能够保持 Y#Z d*#Z的流量#如

图 $"T$所示&

(;) )<5-MO)模型

!

(T) MO)模型

图 $!不同发房内部模拟方式

!

常规布局的某型民用飞机#其翼吊发动机采用

美制短涵道%高涵道比"VJN;FFH;C7<n$#$涡轮风

扇发动机#风车状态下#流量仍然能保持在正常工作

状态下的 Y#Z d*#Z& 为了研究不同发房内部流

量对尾旋特性的影响#制作了近似模拟发动机流量

为 *#Z%&#Z和 #Z的轻质堵块#如图 " 所示#将其

安装在相似缩比飞机模型的发房内部#试验模型满

足外形相似和弗劳德数相似& 试验在模拟飞机巡航

构型%前重心%Y ### =飞行高度条件下进行#模型

的舵面预设偏度为
!

! j#o%

!

"j&#o%

!

#j8Yo#改出

动作均为反舵8$Yo#同时推杆到底#即
!

#j$Yo&

图 "!模拟不同流量的堵块

87试验结果
$2$ 左%右发房内流量相同

首先依次进行了在左%右发房模拟 $##Z%

*#Z%&#Z和 #Z的流量条件下进行飞机模型的自

由尾旋试验与改出试验#流量控制堵块如图 & 所示&

试验结果如图 , 所示&

图 &!模拟发房内部不同通气量

(左*右通气量相同)
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!!(;)偏航角速率随时间变化

!

!!(T)攻角随时间变化

!

!!(4)滚转角速率随时间变化

!

!!(G)侧滑角随时间变化

!

图 ,!使用不同控制流量的堵块对飞机模型尾旋特性的影响

!!从试验结果看#装有 *#Z%&#Z和 #Z的流量控

制堵块的模型的试验结果相对于装有 MO)的模型

的试验结果的差异为滚转角速率$和侧滑角
"

的振

幅随着流量的减小有增大的趋势#装有 &#Z和 #Z

的流量控制堵块的试验结果的振幅非常显著#装有

*#Z流量控制堵块的试验结果的振幅与装有 MO)

的试验结果比较接近'偏航角速率 "和平均攻角
#

的差异不明显'实施相同的改出动作后#改出的效果

也基本相同& 基于以上原因#对于这架飞机尾旋试

验模型的模拟#采用MO)发房和装有模拟 *#Z流量

的堵块对试验结果没有本质的影响&

$2" 左%右发房内流量不同
处于尾旋状态的飞机#由于其绕自身三轴作旋

转运动#所以左%右发房的进气量每时每刻都在发生

变化#且左%右发房的流量原则上是不可能完全相同

的& 为了呈现左右发房通气量不对称对尾旋特性的

影响#在模拟左尾旋条件下#左发房安装了 *#Z流

量控制堵块#右发房安装了 #Z流量控制堵块'此

外#还进行了在模拟左尾旋条件下#左发房安装了

#Z流量控制堵块#右发房安装了 *#Z流量控制堵

%&
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块的试验& 堵块如图 Y 所示&

图 Y!模拟左*右发房内部不对称通气量

!

从图 *所示的左尾旋试验结果看#*左发房 *#Z

流量k右发房 #Z流量+与*左发房 #Z流量k右发房

*#Z流量+对模型尾旋中的攻角和偏航角速率没有很

明显的影响'但滚转角速率和侧滑角有明显的区别#

*左发房 *#Z流量k右发房 #Z流量+条件下#$和
"

随时间变化曲线的振幅明显比*左发房 *#Z流量 k

右发房 #Z流量+条件下的试验结果要来的大& 这可

能是由于左尾旋条件下#右侧机翼为外翼#若右发房

为全不通气状态#会导致右侧阻力增加#则有碍于飞

机的旋转#所以模型的振荡加大& 若左发房为全不通

气状态#会导致左侧阻力增加#则有利于飞机的旋转#

所以模型的振荡相对要小& 实施相同的改出动作后#

改出的效果没有明显的差别&

(;) 偏航角速率随时间变化

!

(T) 攻角随时间变化

!

(4) 滚转角速率随时间变化

!

(G) 侧滑角随时间变化

图 *!左*右发房流量不同对飞机模型尾旋特性的影响

.&
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97结论
在尾旋风洞中#对某型民机模型安装不同的能

控制发房流量的堵块进行自由尾旋试验#获得了不

同发房通气量条件下模型的尾旋特性& 随着发房通

气量的下降#模型的滚转角速率和侧滑角的振幅有

增大的趋势#但攻角和偏航角速率所受影响不大#采

用 *#Z通气发房和全通气发房所获得的尾旋试验

结果最为接近& 模拟发房流量的不对称试验可以发

现#尾旋中外侧发房流量小于内侧发房流量对旋转

有阻碍的趋势#尾旋中外侧发房流量大于内侧发房

流量对旋转有助长的趋势&
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