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小展弦比飞翼标模纵航向气动特性低速实验研究

吴军飞，秦永明，黄　湛，魏忠武，贾　毅
（中国航天空气动力技术研究院，北京１０００７４）

摘　要：对小展弦比飞翼气动布局外形，通过常规测力风洞实验方法得到其纵向气动特性和偏航控制特性，在分析

其气动特性后，选取典型的状态采用ＰＩＶ实验方法对其流动机理进行研究，研究表明小展弦比飞翼在较小的迎角

下即出现前缘分离涡，随着迎角的增大，前缘分离涡强度增大，且逐渐往机体对称面方向移动，随着迎角进一步增

大，分离涡变得不稳定，涡核开始摆动，最终破裂，破裂位置从后缘开始，逐渐前移。对小展弦比飞翼气动布局飞机

的控制难点偏航控制进行研究，结果表明该飞翼布局模型在实验迎角范围内偏航方向是静稳定的，在小迎角下具

有可操纵性，迎角大于６°后嵌入面处于破裂的前缘涡尾迹之中，操纵性降低。
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０　引　言

　　小展弦比飞翼布局飞机采用全翼设计，气动特性

得到大大提高；取消了平尾（升降舵）和垂尾（方向舵）

等，显著地减小了雷达散射截面积，因此成为下一代

超声速高性能作战飞机的理想构型［１６］，与此同时也
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带来了操稳特性方面的诸多新问题。

　　一方面由于此类飞机展长较小弦长较大，翼身融

合一体，所以其压心随飞行状态变化幅度较大，易引

起纵向稳定性问题，且尾翼缺失，依靠俯仰副翼进行

俯仰操纵，操纵效率较低；另一方面由于飞翼布局具

有无垂直安定面和翼面空间大的特点，如何选择操纵

效率高且适合布置的航向操纵装置是小展弦比飞翼

布局飞机可控性设计的最重要方面。现通常采用阻

力类操纵面，即在上翼面安装一对嵌入面来进行飞行

时的偏航控制，美国的Ｘ４７验证机就采用了这种操

纵面（见图１）
［７１２］，然而为了增加操纵距离，嵌入式操

纵面一般位于机身上表面靠后位置，在中等、大迎角

飞行状态下处于流动分离区域，从而带来操纵效能的

不足［１３１５］。

　　综上所述，小展弦比飞翼布局飞机由于其翼面和

机身融合一体、前缘后掠角大、展弦比小、无垂直安定

面等特点，导致其气动特性与常规战斗机存在较大的

差异。只有对小展弦比飞翼布局飞机的气动特性进

行充分研究，才能为小展弦比飞翼布局的气动设计、

应用和改进提供依据。本课题组通过常规测力以及

典型状态下ＰＩＶ流场显示实验方法研究其气动特性

和流动机理，重点分析了前缘涡随迎角变化时的演变

发展规律以及飞翼的偏航操稳特性，以期为小展弦比

飞翼气动布局的应用及改进提供一些参考和依据。

图１　小展弦比飞翼战机与常规战机布局
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１　研究模型及方法

１．１　研究模型

　　研究模型外形见图２，具体尺寸及无量纲参数见

表１。因为尾支撑安装天平的需要，对模型尾部进行

了局部修改，实验模型采用自由转捩方式。纵向气动

特性实验研究时，嵌入面不打开，即与机翼上表面融

为一体；进行偏航操纵时只打开单侧嵌入面（飞行员

左侧）。

　　文中给出的是气流坐标轴系下的气动符号，具体

定义见ＧＪＢ１３８６９２。

表１　模型具体尺寸及无量纲参数
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机长

／ｍ

翼展

／ｍ

前缘后

掠角／（°）

后缘前

掠角／（°）

平均气动

弦长／ｍ

参考长

度／ｍ

参考面

积／ｍ２
参考质

心／ｍ

１．３９３１．０３９ ６５° ４７° ０．８６９ ０．８６９ ０．６９９ ０．６２７

图２　模型外形

犉犻犵．２　犜犺犲狊犺犪狆犲狅犳犿狅犱犲犾

１．２　测力风洞实验

　　针对小展弦比飞翼布局纵向载荷大和侧向载荷

小气动特点研制了大法向力载荷（１００００Ｎ）、小侧向

力载荷（５００Ｎ）的天平。此次所有研究实验都在中国

航天空气动力技术研究院的ＦＤ０９风洞中完成。ＦＤ

０９风洞是一座单回流闭口低速风洞，试验段长１２ｍ，

横截面积为３ｍ×３ｍ的四角圆化的正方形，圆角半

径为０．５ｍ，试验段有效横截面积为８．７８５４ｍ２，空风

洞最高风速为１００ｍ／ｓ。风洞流场性能良好，湍流度

低于０．１０％，风洞内壁上、下各有０．２°的扩张角，以

消除顺流而下沿壁面附面层增长的影响，试验段轴向

静压梯度基本消除。

１．３　犘犐犞风洞实验

　　ＰＩＶ系统包括图像采集、激光光源、同步控制和

图像处理等子系统，如图３所示。图像采集系统主要

由跨帧数字相机、图像采集板和计算机组成。本次

ＰＩＶ实验布局见图４。

图３　犘犐犞系统

犉犻犵．３　犜犺犲犘犐犞狊狔狊狋犲犿

　　粒子播发器（图５）是ＰＩＶ系统里的重要设备，依

靠它产生的示踪粒子，ＰＩＶ才能获得粒子图像，提取

流场的运动信息。已发展的油雾发生器产生的示踪
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粒子适用于一般的低速和跨声速常规ＰＩＶ试验，但

是其制备的示踪粒子平均粒径尺度处在微米量级，其

对大迎角、背风面以及边界层试验是不适应的，主要

是由于离心力的作用，示踪粒子很难进入这些区域；

另一方面，ＦＤ０９风洞截面尺寸３ｍ×３ｍ，粒子需求

量非常大，所以，本试验研制了新型的示踪粒子发生

器，以产生大流量、尺度更低的示踪粒子。

图４　犘犐犞实验布局
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图５　粒子播发器
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　　本次试验选取两个测量截面进行试验，分别为全

机长５０％处和全机长８０％处，相机站位以及拍摄区

域见图６。

图６　相机拍摄区域
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２　结果分析

２．１　纵向气动特性

　　纵向气动特性的测力实验在无侧滑角、无舵偏、

风速５０ｍ／ｓ和７０ｍ／ｓ的状态下进行。通过测力实

验得到的升力系数犆犔、俯仰力矩系数犆犿 随迎角变化

曲线（图７），从图中可以看出，风速５０ｍ／ｓ和７０ｍ／ｓ

下的纵向气动特性基本相同。在迎角６°、１４°、４０°前

后，犆犔～α、犆犿～α曲线的斜率均发生了较大变化。其

中在６°迎角以后升力线、俯仰力矩曲线斜率有所变

大；１４°迎角以后升力线、俯仰力矩曲线有所变小；４０°

迎角以后升力明显降低，失速现象明显。

　　（ａ）升力系数犆犔 随迎角变化曲线

　　（ｂ）俯仰力矩系数犆犿 随迎角变化曲线

图７升力系数犆犔、俯仰力矩系数犆犿 随迎角变化曲线

犉犻犵．７　犜犺犲犮狌狉狏犲狅犳犆犔犪狀犱犆犿狏狊犪狋狋犪犮犽犪狀犵犾犲

　　为了研究上述气动结果，选取了风速７０ｍ／ｓ典

型迎角进行了ＰＩＶ流场显示试验。实验结果分别给

出了时均结果和瞬时结果。

　　从ＰＩＶ实验时均涡量图（图８）中可以看出，当α

＝６°时，机翼上开始出现前缘涡，但是涡量较小，并未

出现明显的涡核。当α＝１２°时，涡心处的涡量明显增

大，说明此时已经形成集中的涡核，与测力结果对比，

可以看出集中涡的形成产生了非线性的涡升力。当

迎角由１２°增加到２０°时，５０％全长截面处的涡核逐

渐扩大，且有往机体对称面移动的趋势；８０％全长截

面处虽然涡的区域逐渐扩大，但是涡心处的涡量却明

显减小，说明涡核由机头发展到机尾处涡核已破裂，

结合测力结果分析，因为前缘涡在机尾处破裂，所以

对俯仰力矩影响较大。随着迎角进一步增加涡核破

裂点逐渐往机头方向发展，当迎角为２８°时，５０％全

长截面处涡核已经破裂，涡心处涡量明显减小，但涡

核的外围仍然存在环流；此迎角下８０％全长截面处
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涡核外围也不存在明显的环流，呈现出的状态是涡核

破裂后的小尺度旋涡。当迎角为４２°时前后两个截

面上均无明显的涡量，说明此时涡已完全破裂，结合

测力结果上来看，此时发生了失速。

　　图９为ＰＩＶ实验瞬时速度矢量图，每个迎角下

给出了３幅瞬时图，每幅图时间隔为２０μｓ。观察

８０％全机长截面，可以看出α＝１２°时涡核随时间变化

基本稳定，整个旋涡从前往后呈现锥形形态；α＝１６°

时涡核开始出现左右摆动；α＝２０°时涡核已经开始破

裂，出现了几个旋涡，涡量的分布具有非定常性。综

合来看涡的破裂过程是由涡核稳定形态逐渐到涡核

开始摆动，最后发生涡的破裂。

２．２　偏航操稳特性

　　小展弦比飞翼布局设计的难点在于偏航稳定性

及操纵性，如果稳定性设计的太高，仅依靠嵌入面难

以进行偏航控制，如果稳定性设计的太低，就增加了

飞机控制系统的复杂性，也增加了飞行的危险性。

　　偏航操稳特性的实验研究均在风速７０ｍ／ｓ的状

态下进行。从图１０（ａ）可以看出不同侧滑角时侧向

　（１）α＝６°　　　　　　（２）α＝１２°

　（３）α＝１６°　　　　　　（４）α＝２０°

　（５）α＝２８°　　　　　　（６）α＝４２°

（ａ）５０％全长平面涡量分布图

　　　　　　（１）α＝１２°　　　　　（２）α＝１６°　　　　　（３）α＝２０°　　　　　（４）α＝２８°　　　　　（５）α＝４２°

（ｂ）８０％全长平面涡量分布图

图８　犘犐犞实验时均涡量图

犉犻犵．８　犜犻犿犲犪狏犲狉犪犵犲狏狅狉狋犻犮犻狋狔狅犳犘犐犞狋犲狊狋

（ａ）α＝１２°８０％全机长位置 Δ狋＝２０μｓ

（ｂ）α＝１６°８０％全机长位置 Δ狋＝２０μｓ
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（ｃ）α＝２０°８０％全机长位置 Δ狋＝２０μｓ

图９　犘犐犞实验瞬时速度矢量图

犉犻犵．９　犐狀狊狋犪狀狋犪狀犲狅狌狊狏犲犾狅犮犻狋狔狏犲犮狋狅狉狅犳犘犐犞狋犲狊狋

（ａ）侧向力随迎角的变化曲线

（ｂ）侧向力矩随迎角的变化规律

图１０　不同侧滑角下、迎角下嵌入面的控制特性

犉犻犵．１０　犜犺犲犮狅狀狋狉狅犾犮犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狅犳犲犿犫犲犱犱犲犱狉狌犱犱犲狉犪狋

犱犻犳犳犲狉犲狀狋狊犻犱犲狊犾犻狆犪狀犵犾犲狊犪狀犱犪狋狋犪犮犽犪狀犵犾犲狊

力随迎角的变化规律。在小迎角下（０°～６°）正的侧

滑角产生负的侧向力，且侧向力系数随着侧滑角的正

向增大而负向增大；随着迎角的增大（α＞６°）侧向力

出现了反号，产生此现象的主要原因为在迎角６°以

后迎风侧前缘涡先于背风侧前缘涡破裂。

　　从图１０（ｂ）为侧向力矩随迎角的变化规律。可

以看出嵌入面０°、侧滑角１０°时，其侧向力矩系数为

负值，说明此时飞机在偏航方向具有静稳定性。

　　分析０°侧滑角下，嵌入面的操纵效率，可以发现

在迎角８°之前嵌入面具有较好的操纵效率，之后随

着迎角的增大，操纵效率逐渐降低，在迎角１４°以后

嵌入面已经失去操纵能力。１０°侧滑角下，嵌入面的

操纵能力与０°侧滑角基本类似，只是嵌入面在更小

的迎角下即失去操纵能力。分析认为嵌入面位置靠

近机尾，当前缘涡破裂以后，嵌入面处于分离涡的尾

迹之中，当地流速较低，从而导致嵌入面降低操纵效

率，当有侧滑角存在时，迎风侧前缘涡在更小的迎角

下发生破裂，嵌入面因而在更小的迎角就开始降低操

纵效率。

３　基本结论

　　（１）小展弦比飞翼布局的弦长较长，低速时在较

小的迎角下（６°）即产生前缘分离涡。

　　（２）分离涡产生以后，升力系数犆犔、俯仰力矩系

数犆犿 随迎角变化曲线呈现出非线性，正是分离涡的

作用。

　　（３）通过ＰＩＶ实验研究了分离涡的发展过程。

随着迎角的增大，前缘分离涡强度增大，且逐渐往机

体对称面方向移动，而随着迎角进一步增大，分离涡

变得不稳定，涡核开始摆动，最终破裂，破裂位置从后

缘开始，逐渐前移。

　　（４）该飞翼布局模型实验迎角范围内是静稳定

的，利用嵌入面这种偏航控制方式，在小迎角下具有

较好的操纵性，但是当前缘涡破裂以后，嵌入面处于

分离涡的尾迹之中，当地流速较低，从而导致嵌入面

降低操纵效率，甚至失去控制能力。
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