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模型自由飞试验中的螺旋桨动力模拟方法研究

张甲奇1,席亮亮1,温庆2

(1.中国飞行试验研究院 技术中心,西安暋710089)

(2.中航通飞研究院有限公司 总体气动所,珠海暋519000)

摘暋要:开展螺旋桨飞机模型自由飞失速试验需要准确地模拟螺旋桨动力状态。通过对模型自由飞失速试验

动力相似准则和螺旋桨动力模拟相似准则的分析,推导出螺旋桨飞机模型自由飞失速试验中所需要遵循的相

似准则关系;以此开展某四发螺旋桨飞机模型自由飞试验,通过控制螺旋桨转速、设计桨叶角,满足拉力系数和

前进比相等,模拟全尺寸飞机螺旋桨动力特性,获得的失速特性与飞机风洞实验结果一致。结果表明:该方法

能够准确模拟飞机失速过程的螺旋桨动力状态,可为飞机失速试飞提供重要的数据支撑,并为国内后续螺旋桨

类飞机模型自由飞试验失速试飞研究提供理论和试验方法。
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Abstract:Itisnecessarytosimulateeffectsofpropellerpoweraccurately,whenthestallperformanceofpropel灢
leraircraftissimulatedbyscaledfree灢flighttest.Basedontheanalysisofsimilaritycriterionofthemodel暞sfree
flightstalltestandthesimilaritycriterionofthepropeller暞sdynamicmodel,thesimilaritycriterionrelationto
befollowedinthefreeflightstalltestofthepropellermodelisdeduced.Actualfree灢flighttestisperformedto
examinethemethodbyaircraftmodelwithfourturbo灢propengines.Thefree灢flighttestresultshowsthatthe
methodcanreflectthestateofpropellerpoweroperationatthestall,thestallspeedandstallcharacteristicsac灢
curatelyandagreewiththeresultsobtainedbywindtunneltest.Itcanprovideimportantdatasupportforair灢
craftstalltestflight,andprovidetheoryandtestmethodfordomesticresearchonfreeflighttestofpropeller
model.
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0暋引暋言

螺旋桨飞机通常具有低速性能好、经济效率高

的优点,在大型运输机和低速中小型飞机上依然广

泛采用[1]。螺旋桨对飞机气动特性的影响主要分

为直接影响和间接影响两部分[2]。直接影响包括

螺旋桨产生的拉力、扭矩等直接力影响,间接影响



是指由运行螺旋桨产生的滑流对飞机的影响。螺

旋桨滑流改变了其后方的气流,加速了机翼表面的

气流速度,增加机翼上的动压,同时诱导出下洗流

和上洗流,改变机翼上的局部有效攻角,使得机翼

的升力、阻力与无滑流机翼相比都有所不同[3]。大

迎角下,螺旋桨滑流还会影响水平尾翼区域的速度

和下洗流;当飞机在作横向机动时,由于螺旋桨对

左右机翼的扫掠面积不同,对飞机的横航向气动特

性也会产生影响[4];此外,机翼局部已出现气流分

离,此时滑流影响更为显著,对飞机失速后响应以

及飞机失速改出特性等都会带来影响。
模型自由飞试验是按照动力学相似规律,利用

飞行器缩比模型(或验证机)在真实大气中进行模

拟飞行,研究和验证气动特性、新概念、新技术和新

布局的试验手段和方法[5]。相比地面试验,模型

飞行试验具有环境条件更加真实,气动、结构、飞
行、控制、动力等多学科综合的特点[6];相比全尺寸

飞行器的全系统飞行试验,模型飞行试验具有周期

短、成本低、风险小等特点。作为空气动力学研究

的三种手段之一,模型飞行试验在飞行器研制及空

气动力学科发展中有着不可替代的作用[7]。美国

非常重视发展模型飞行试验技术,其 X 系列技术

验证机计划几十年长盛不衰,在推动飞行器新概

念、新技术、新布局创新发展中发挥了重要作用,为
美国持续保持航空航天技术的领先地位做出了重

要贡献[8灢9]。
通过模型自由飞试验研究全尺寸飞机的大迎

角失速尾旋特性,能够获得飞机可靠的失速和改出

特性[10灢11],其与全尺寸飞机的相关性获得了国内

外的广泛认可,能够为全尺寸飞机的试飞和定型提

供重要的技术支持,大幅降低新机研制和试飞风

险[12]。美国曾利用模型飞行试验完成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;国内也先后完成了运灢10、ARJ、C919等军民用

飞机的模型自由飞试验,但对于螺旋桨类飞机的大

迎角失速尾旋特性的模型自由飞试验研究较少。
开展螺旋桨飞机大迎角失速尾旋模型自由飞试验

研究,既要遵循模型自由飞试验的相似准则,又要

准确地模拟全尺寸飞机螺旋桨工作状态,才能获得

全尺寸飞机准确的失速和改出特性。
本文通过理论公式推导,得出螺旋桨飞机开展

模型自由飞试验需要遵循的相似准则关系,并以此

开展某大型四发螺旋桨飞机的模型自由飞失速特

性验证试验,获得该型飞机可靠的失速特性。

1暋失速处螺旋桨动力状态

失速速度是飞机一个重要的性能参数,一般通

过试飞得到。AC23部[13]和25部[14灢15]相关规定要

求:飞机进行失速速度试飞时,应在无动力状态或

者慢车状态进行,以慢车状态确定的失速速度需要

通过试验或理论分析证明慢车不会使得失速速度

显著增大。螺旋桨飞机通常无法正常保持零拉力

状态,因此这一较大保守失速速度无法通过全尺寸

飞机试飞直接得到。模型自由飞试验可以直接通

过试飞得到零拉力状态下模型的失速速度,然后通

过相似准则转换为全尺寸飞机零拉力状态的失速

速度,同时也可直接通过试飞得到慢车状态下飞机

的失速速度,为全尺寸飞机失速速度确定提供

参考。
失速特性是飞机的一项重要性能指标,准确地

获得飞机的失速特性对飞行安全至关重要。AC23
部和25部相关规定要求:飞机进行失速特性演示

应按照无动力和带动力两种情况进行,以充分研究

飞机的失速特性。对于螺旋桨飞机,无动力状态对

应于飞机慢车或零拉力状态,带动力通常对应于飞

机在1.6Vs配平所需动力状态或螺旋桨75%功

率动力状态。
因此,螺旋桨飞机开展模型自由飞试验时,动

力状态需要模拟全尺寸飞机零拉力(或慢车)和

75%功率动力状态。
本文中所用到的符号及其意义如表1所示。

表1暋本文中包含的通用缩略语参数表

Table1暋Generalabbreviationparameter

tableincludedinthispaper

符号 说暋暋明 符号 说暋暋明

下标a 飞机 T 螺旋桨拉力

下标 m 模型 Tc 拉力系数

l 参考长度 q 动压

Kl 尺度比 S 机翼面积

氀 大气密度 Q 气动力

K氀 密度比 D 桨盘直径

G 重量 氄 桨叶角

I 惯量距 毸 前进比

V 真空速 CL 升力系数

g 重力加速度 nzw 风轴法向过载
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2暋螺旋桨飞机自由飞试验相似准则

2.1暋模型自由飞试验相似准则

模型自由飞试验通常需要与全尺寸飞机具有

相似的几何外形,并满足质量分布相似条件(重量、
重心和惯量矩)以及弗劳德数(Fr)相似准则。

Kl=la

lm
(1)

Ga

Gm
=K3

lK氀 (2)

Ia

Im
=K5

l
氀a

氀m
(3)

Fr=V2
a

gala
= V2

m

gmlm
(4)

通常可认为

ga 曋gm (5)
因此,根据Fr数相似准则(式(4)),自由飞模

型和全尺寸飞机速度之间具有如下关系:

Vm = Va

Kl

(6)

2.2暋螺旋桨动力模拟相似参数

螺旋桨动力模拟主要包括螺旋桨拉力模拟和

滑流模拟。
(1)拉力模拟相似准则

研究螺旋桨对飞机的影响时,通常采用式(7)
表述螺旋桨拉力:

T=qSTc=0.5氀V2STc (7)
模型自由飞试验的动力相似要求全尺寸飞机

和模型满足力学四边形关系,即飞机和自由飞模型

的气动力、重力以及螺旋桨拉力需要满足如下

关系:

Qa

Qm
=Ga

Gm
=Ta

Tm
(8)

结合式(7)可得:

Ta

Tm
=氀aV2

aSaTca

氀mV2
mSmTcm

=K氀K3
l
Tca

Tcm
(9)

模型自由飞试验动力相似要求式(8)成立的条

件为

Tca

Tcm
=1 (10)

由此可知,为了满足模型自由飞试验动力相似

准则,要求全尺寸飞机螺旋桨的拉力系数和模型自

由飞试验的螺旋桨拉力系数相等。
(2)螺旋桨滑流模拟相似准则

螺旋桨滑流可用滑流强度和滑流形态来描述,
滑流强度主要受螺旋桨拉力影响。滑流形态主要

受螺旋桨的几何外形、桨叶角和前进比影响。

栙滑流强度

螺旋桨滑流强度B 通常可用式(11)描述:

B= T
0.25q毿D2 (11)

将式(7)带入式(11),得

Ba

Bm
= qaSaTca

0.25qa毿D2
a

qmSmTcm

0.25qm毿D2
m
=Tca

Tcm
(12)

可知,为了保证模型与全尺寸飞机螺旋桨滑流

强度相同,要求:

Ba

Bm
=Tca

Tcm
=1 (13)

栚滑流形态

螺旋桨滑流形态是指流过螺旋桨的气流速度

场,滑流形态相似即要求飞机和模型的螺旋桨绕流

场中,对应点上的速度大小成比例且方向相同。对

于几何相似的螺旋桨,只有同时满足桨叶角相等和

前进比相等,才能保证螺旋桨的滑流形态相似。

氄a=氄m (14)

毸a=毸m (15)
根据前进比公式有:

毸= Va

NaDa
= Vm

NmDm
(16)

结合速度关系(式(6))可知模型螺旋桨的转速

与全尺寸飞机螺旋桨转速需满足以下公式:

nm = KlNa (17)
由此可得,为了保证模型与飞机的滑流形态相

似,要求模型螺旋桨与全尺寸飞机具有相同的桨叶

角和前进比,且其转速之间满足公式(17)的要求。
综上所述,模型自由飞试验中螺旋桨动力相似

模拟要求与全尺寸飞机螺旋桨在对应状态下具有

相同的拉力系数、桨叶角和前进比。

2.3暋自由飞试验螺旋桨模拟相似准则

实际飞行中,由于受雷诺数、缩比尺度等影响,
要做到模型与全尺寸飞机的桨叶角、前进比和拉力

系数全部相等是无法满足的。由于飞机失速速度

主要受螺旋桨拉力影响,且螺旋桨滑流强度(拉力
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系数)对滑流起主要作用,模型自由飞试验中的螺

旋桨动力相似模拟应首先保证拉力系数相等,而桨

叶角和前进比只能满足其一。

目前,螺旋桨风洞实验中常采用Tc~毸方法,

即保证拉力系数和前进比相等,以模拟全尺寸飞机

的螺旋桨动力状态。因此,为了确保风洞实验数据

和模型自由飞试验数据的一致性,模型自由飞试验

中也采用Tc~毸的模拟方法。即通过修正模型螺

旋桨的桨叶角(与全尺寸飞机不一致)使得在与全

尺寸飞机相同前进比下拉力系数与全尺寸飞机相

等,来达到螺旋桨动力模拟。而桨叶角修正可通过

风洞实验或数值计算确定。
进行螺旋桨飞机模型自由飞试验,除了需要满

足式(1)~式(6)的要求,还需要满足螺旋桨的拉力

系数相等、前进比相等,即:

Tca=Tcm (18)

毸a=毸m (19)

氄a 曎氄m (20)

3暋飞行试验

国内某大型四发螺旋桨飞机采用 Kl=13.5
的自由飞模型预先开展全尺寸飞机大迎角失速特

性研究。飞行试验采用空中载机投放、带动力飞行

和伞降回收的方式进行,完成螺旋桨零拉力和1.6
Vs配平功率两种动力状态的失速速度和失速特性

试飞。本文以螺旋桨零拉力状态的模拟为例,介绍

螺旋桨飞机模型自由飞试验方法。某大型四发螺

旋桨飞机自由飞模型如图1所示。

图1暋某大型四发螺旋桨飞机自由飞模型

Fig.1暋Thefree灢flightmodeloffour

turbo灢propenginesaircraft

3.1暋几何相似模拟

自由飞模型外形按照全尺寸飞机进行缩比研

制,与全尺寸飞机具有相似的襟翼、升降舵、副翼、
方向舵等操纵面。螺旋桨也按照缩比研制,包括桨

叶形状、桨盘尺寸、桨罩、桨毂等外露面,严格保证

螺旋桨外形精度和一致性,并通过螺旋桨强度试

验、动平衡测试,确认螺旋桨工作特性满足动力相

似模拟要求。自由飞模型缩比螺旋桨如图2所示。

图2暋自由飞模型缩比螺旋桨

Fig.2暋Scaledpropelleroffree灢flightmodel

3.2暋前进比模拟

根据式(16)可知,为了保证模型与全尺寸飞机

前进比相等,要求模型螺旋桨转速满足式(17)。
由于全尺寸飞机螺旋桨为定转速,模型螺旋桨

转速也应保持恒定值。为了保证四发螺旋桨转速

一致,飞行试验中设计一套转速控制系统,由动力

电池、转速控制器、连接器、动力电机和螺旋桨等组

成,如图3所示。

图3暋螺旋桨转速控制系统

Fig.3暋Structurediagramofpropellercontrolsystem

四组螺旋桨动力系统与飞控交联,接受飞控系

统发送的转速控制信号,并将当前的转速信号反馈

给飞控系统,飞控系统实时控制四发螺旋桨转速,
使得飞行过程中四个螺旋桨始终稳定在要求的转
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速值。

3.3暋桨叶角确定

飞行试验前通常需要通过风洞实验确定螺旋

桨零拉力状态下桨叶角和前进比的对应关系,如图

4所示(一般风洞实验螺旋桨和模型螺旋桨尺度相

近,可以使用风洞实验中的单桨实验数据)。

图4暋零拉力状态前进比和桨叶角关系

Fig.4暋Therelationofadvanceratioand

propellercontrolsystem

通过风洞实验数据可以得出模型的理论失速

速度,通过式(16)得到模型失速处的前进比,而后

根据图4插值得出螺旋桨零拉力状态所对应的桨

叶角。

4暋试飞结果

4.1暋失速速度

失速速度通常是在前重心状态下进行,通过不

同减速率试飞结果,插值得到全尺寸飞机1kn/s
减速率下的升力系数(如图5所示),然后按照式

(21)计算得到全尺寸飞机的失速速度。

V= 2nzwG
SCL氀

(21)

图5暋不同减速率模型的最大升力系数

Fig.5暋Themaximumliftcoefficientat
differentrateofreducing

4.2暋失速特性

失速特性试飞通常是在后重心状态下进行的,
巡航构型机翼水平失速试飞结果如图6所示,可以

看出:迎角增加至约13.5曘后,飞机自动低头,几乎同

时出现滚转;继续增加拉杆量,低头发展缓慢(低头

表现不显著),而滚转发展相对迅速;升降舵回中后,
迎角迅速下降至失速迎角以下,飞机恢复可控状态。
整个失速进入和改出过程中,螺旋桨转速始终保持

在设定值附近,实现飞机螺旋桨动力状态的准确模

拟,获得的失速特性与飞机风洞实验结果预测一致,
为该飞机失速试飞提供了重要的数据支持。

(a)飞行速度时间历程图

(b)飞行迎角、侧滑角时间历程图

(c)飞行俯仰角、滚转角时间历程图

(d)副翼、升降舵和方向舵时间历程图
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(e)四发螺旋桨转速时间历程图

图6暋机翼水平失速试飞特性

Fig.6暋Thecharacteristicsofwingslevelstall

5暋结暋论

对于螺旋桨飞机,准确地模拟螺旋桨动力状态

是模型自由飞试验研究其大迎角失速特性的关键。

本文通过理论推导和飞行试验验证,得出了模型自

由飞试验中螺旋桨动力相似模拟的要求:

(1)几何相似。螺旋桨桨叶、桨毂、整流罩等

外露部分需满足几何相似要求。

(2)前进比相等。螺旋桨的转速应满足公式

(17)关系要求。

(3)拉力系数相等。要求全尺寸飞机和自由

飞模型在同一前进比下的拉力系数应相等。

(4)桨叶角要求:自由飞模型的螺旋桨桨叶角

是根据上述第(3)条确定的,通常与全尺寸飞机的

桨叶角不相等,可通过风洞试验或数据计算得到。
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