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新世纪航空模型运动丛书


序

19世纪后期，人类探索航空的重点由气球转向重于空气的飞行器——飞机。由于试验飞机的复杂性和危险性，航空先驱们都是首先用不载人的模型飞机反复进行研究，摸索规律，有相当把握后才开始试制载人飞机。英国人凯利的滑翔机、美国人兰利和莱特兄弟等的飞机都是这样进行的。

1903年动力飞机试飞成功，但初期飞机的性能极差，不但速度小（不如快速汽车），而且稳定性也很不好，飞到空中危机四伏，仍然需要通过模型飞机进行研究、试验、改进和完善。载人飞行器的初步成功，使从事学习和研究飞机的队伍迅速扩大，也引起了许多人对模型飞机的兴趣。20世纪初，在发达国家开始了航空模型运动，为这些国家造就了许多航空人才和科技人才。

我国在20世纪30年代后期才出现小规模的民间航空模型活动，比西方发达国家晚了20多年。当时没有常设的全国性航空模型运动机构，基层活动属自发性质，参与航空模型运动的人数不多，技术水平和模型器材都很落后，处于萌芽状态。

新中国成立以后，中央人民政府十分重视和提倡航空模型运动。1952年成立了中央国防体育俱乐部，后更名为中国人民国防体育协会，其任务是在人民群众中普及军事技术知识，进行国防教育，储备军事人才，培养国防后备力量。航空模型运动被列为首批重点国防体育项目，有组织、有计划地开展起来，其发展势头超过许多发达国家。1956年，新中国第一届航空模型竞赛在北京举行，此后，每年都举办全国性的航空模型比赛，“文革”期间中断了比赛，1978年恢复了全国比赛。

1978年，中国加入国际航空联合会，我国航空模型运动有些项目跃居世界领先地位，截至目前共有58人59次打破31项世界纪录，夺取世界冠军28个。

目前，航空模型运动是我国正式开展的99个体育运动项目之一，作为科技体育运动项目，航空模型运动具有竞技、教育、娱乐和应用等功能。

竞技功能是航空模型运动的基本功能。通过各种比赛，展现选手的竞技水平，体现“更高、更快、更强”的体育精神，向观众奉献最精彩的场面。在激烈抗争的世界赛场上，中国选手通过顽强拼搏，夺取冠军，为国争光。

对人进行全面素质的培养，是航空模型运动的教育功能。由于这项运动内涵的特殊性，即运动的参与者要自己设计和制作模型飞机；参与者的运动成绩由他操纵放飞的模型飞机的飞行表现来确定，因此决定了这项运动所独具的动手与动脑相结合、脑力与体力相结合的特点。

航空模型运动同时也是一项形象健康、积极向上的娱乐运动项目。它以其模型种类繁多、技术难度跨度大而吸引社会上不同层次、职业、年龄的爱好者参与其中。

航空模型应用于科研、生产和国防是这项运动的另一大功能。航空模型是飞机的先驱，在飞机研制中，航空模型一直是一种不可缺少的研制手段，它在航空产业的各个环节中起着重要作用。

为了贯彻中共中央、国务院《关于进一步加强和改进未成年人思想道德建设的若干意见》的精神，培养青少年科技素质和创新精神，培养热爱航空事业的后备人才，中国航空运动协会组织编撰这套《新世纪航空模型运动丛书》，丛书本身是半个世纪我国开展航空模型运动经验的积累，涵盖了航空模型运动的各个方面，既有航空模型运动的基础知识，又有帮助从事航空模型运动提高知识水平和技巧的专业读物，既介绍适合在小学生中开展活动的《纸模型飞机》，也介绍制作高级航空模型必备的《模型飞机的翼型与机翼》。丛书的作者都是多年从事航空模型运动的专家，具有丰富的教学和航空模型制作、放飞经验。本套丛书面向读者为初中以上的高级航空模型爱好者、全国中小学航空模型课程的教学人员，从事航空模型运动的运动员、航空模型的设计人员和制造人员，以及各相关人员。

我们希望，丛书的出版，能为促进我国航空模型运动更上一层楼，帮助更多的航模爱好者步入航空科技殿堂，建设中国现代化的和谐社会发挥更大作用。
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2007年8月


第一章　绪论及基本概念

一、绪论

模型飞机就是能够在空气中飞行的模型。既然能飞，它就一定具有与真飞机一样用来保证飞行的结构，如机翼、尾翼等；可是它又是模型，所以尺寸要比真飞机小，而且也不能装载太重的东西或供人乘坐。

根据模型飞机（简称模型）本身的特点，我们知道，模型飞机飞行的原理也一定与真飞机的飞行原理既相同又不完全相同。模型飞机也是在空气中飞行的，它飞行所依靠的力也是空气动力，所以总的来说模型飞机在空中运动的规律和真飞机一样。如模型飞机也需要机翼来产生升力，需要尾翼来保持平衡和稳定，需要螺旋桨产生拉力使模型飞机上升和前进，需要不断降低高度来保持模型飞机的滑翔等。这些飞行时的规律，由于基本上一致，在航空科学的发展过程中两者关系便显得十分密切。很多飞机的理论是从模型飞机的试验中取得的，而模型飞机的发展也随着真飞机理论的发展而发展。

可是在另一方面，模型飞机毕竟与真飞机不同。模型飞机尺寸小，没有人直接控制和操纵（特种模型例外），所以飞行的过程中便产生了很多新问题，发现了很多新原理。这些飞行原理就是模型飞机“自己”的原理。如果我们不了解这些原理，把真飞机的理论直接套在模型飞机上，一定会得出错误的结果。

模型飞机多数是掌握在广大青少年的手里，各国的航空科研机构很少专门来研究它的各种规律，这就使得航空模型的研究有一定的困难。当我们想进一步探讨它的真相时，便往往感觉到缺乏足够的理论资料。但近年来航空模型成绩显著地上升，充分证明了即使没有很多具有高深学问的人进行专门研究，在广大群众的积极热烈的活动中也能把模型飞机理论和实践都大大推进；而且很明显，当广大的模型飞机积极分子的航空知识愈丰富，他们的活动对模型飞机的改进便愈大。不断出现的良好的模型飞机翼型，便都是些具有较高水平的模型飞机精英分子所“发明”的。不过这些人绝大部分不是航空科学家或工程师，他们的创造并没有根据什么高深的理论，只是从一些基本观念出发不断试验和改进，最后得到了非常好的效果。

学习模型飞机的飞行原理主要是为了能够解决我们在制作和放飞模型飞机时所遇到的问题，并且希望能够在理解的基础上进一步把理论应用到实际中去，改进和提高模型飞机的性能。现代的模型飞机已经达到只有每秒0.3米的下沉率，这就是说，在80米高下滑可飞行约4分钟（平静气流中）。自由飞模型飞机在发动机工作5秒的时间内上升到100米以上，总飞行时间也可在3分半以上。近年来改进最快的是无线电操纵模型飞机，到2001年12月止的世界纪录是速度为343.92千米／时，高度为8205米，距离832.43千米，续航时间33小时39分15秒。这些模型飞机性能的改进主要是靠发动机功率的提高和螺旋桨配合良好，以及无线电技术的发展。无线电操纵的模型飞机能够在空中作各种特技，包括倒飞、垂直8字和水平8字等；起飞、着陆都自动从指定地点运行；所有的操纵都是通过无线电波传到模型飞机上，操纵者站在地面上按几个按钮或者扳几下开关即可。当然，所有这一切的成就，如果跟真飞机或导弹方面的成就比较，那实在算不了什么。问题在于模型飞机的成就很多是有业余爱好的人在只有很少专门航空知识和训练、缺乏科学实验及专门科学人才指导之下获得的。

多年来，大家对模型飞机飞行原理的研究主要集中在以下五个方面。

（1）翼型的研究——已出现了很多优良的模型飞机翼型。航空界为研制无人机也发展了不少适合模型飞机用的翼型。这项工作目前还在进行，很多有经验的模型飞机爱好者都在设计自己的翼型。

（2）提高机翼性能的研究——这方面的研究是吸收了真飞机理论研究的结果而引起来的。主要是想改变流过模型飞机机翼表面的一薄层气流（边界层）的性质来提高模型的性能。在这个问题上，日本、德国等国家的模型家做了很多试验，如在机翼前缘采用扰流线等。

（3）模型飞机动稳定性的研究——模型飞机在飞行时最容易出现的不好现象是波状飞行。牵引滑翔机在脱钩时，或者自由飞模型飞机在进入滑翔时都会出现波状飞行。这种飞行状态严重地影响了模型总的飞行时间，因此必须加以克服。研究模型飞机的动稳定性不但可以进一步了解波状飞行的原因和克服办法，而且还可以设法使模型遇到上升气流时特别敏感，并且不受突风或不稳定气流的影响。

（4）模型飞机的各部分比例及配置问题——模型飞机的形式很多，有的尾翼在前面，有的机翼放得很高，有的机翼面积很大、尾翼面积很小，有的机身很长，各种形式都有它的优点和缺点。研究各种比例及各种形式的特点可以帮助我们设计出最合乎要求的模型。

（5）螺旋桨的研究——对于模型飞机来说，动力的功率很大固然重要，但螺旋桨能否配合，使功率能有效地变为拉力更为重要。螺旋桨合不合适对模型飞机性能有直接的影响，对于自由飞模型飞机和橡筋模型飞机来说都是如此。

不过，无论我们对哪一个问题感兴趣，在我们进一步研究之前首先要把有关的基本原理弄清楚。一般来说，应先学习与空气动力有关的知识，特别是在低速度时的空气动力学的知识，这就包括了关于翼型、机翼等方面的问题。只有初步了解模型各部分单独在空气中运动所受到的空气动力以后，才能进一步研究整架模型飞机在空中飞行时产生的各种情况。

大家在学习基本的模型飞机的原理时，最好能通过制作和放飞模型飞机来进一步体会这些原理、发展这些原理。很多问题需要更多的试验和研究才能确定。在把理论应用到具体问题上时必须注意两点：第一，理论的研究往往有很多假设，所以不一定完全和实际情况符合，理论计算的结果很多偏重于“好”的方面，计算性能往往比实际情况好。第二，在实际经验中所遇到的问题一定要分清是偶然的现象还是经常的现象，是外界的原因还是内部的原因。如模型飞机在飞行中突然下坠，我们应设法再飞一次（如果没摔坏或能够修好），当第二次放飞没有出现原来的问题时，那就表示第一次的情况可能是外界的原因，并不是模型飞机本身不好。有些问题最好在它反复出现多次后再用理论去分析其原因，不要随便看到一次便分析起来，否则，很可能得出错误的结论。


二、有关空气的一些知识

空气是我们日常生活中不可缺少的东西，它具有很多特性。这里只介绍一些和模型飞行有关的性质。

空气是一种混合气体，包括氧气、氮气、水汽和一些稀有气体等成分。早年的研究证明，大气中空气的成分基本是不变的：地面的空气含有20.9％左右的氧气，78％左右的氮气；而到达离地面100千米的高空，空气虽然很稀薄，但空气的成分还是差不多。

一般物体都可以说是由分子组成的。如果是固体，分子与分子之间连接得很坚固，物体的形状可以保持得很好，要用很大的力才能使它变形。液体的分子与分子连接比较差，所以液体没有一定的形状，装在什么样的瓶子里便是什么样子。不过液体的体积还是保持得很好，要想将一杯水压缩成为半杯水简直就是不可能的。至于气体，分子与分子之间的连接最差，所以气体没有一定的形状也没有一定的体积，只要加以压力便可以将很多气体压缩到一个小瓶子里。

空气是很多气体混合而成的，本来就没有一种所谓“空气分子”的东西。不过因为各种气体混合得很均匀，所以考虑空气的一些物理特性时能够笼统地把空气当作一种气体看待。在这里我们主要是想讲一讲关于空气的压强、密度和黏性三个特性，因为这三种特性和模型飞机关系非常密切。

（一）空气的压强

气体的压力是由于气体分子在不断地运动时冲击到物体表面产生的。气体分子经常不停地运动，我们感觉或者测量到的气体压力就是气体分子的冲击力。假如在一个瓶子里存在的气体分子愈多，那么平均的冲击力便愈大。物体表面每单位面积所受到的空气压力称为空气的压强，所以同一瓶子里气体的分子愈多，气体的压强就愈大。如果气体分子数目不变而温度升高，那么瓶子内的分子运动活跃，速度加大，结果冲击力也加大，气体的压强相应增大。

地球的周围有一层空气——大气。空气的分子非常活跃，由于地球具有很大的吸引力，所以地球表面的空气不会向宇宙空间跑掉。在大气层内空气分子的数量愈靠近地面愈多，愈离开地面便愈少。在低空，分子数目多、温度高，所以空气压强比较大，随着高度增加，分子数目减少，温度也降低，大气的压强也逐渐减小。

在海平面温度15℃时，标准大气压强为每平方厘米1.034千克力【1】（称为一个大气压），这相当于760毫米汞柱【2】向下压的压强。事实上这数字只是一个标准，由于气候和地区的不同，即使是在海平面上，各处的大气压强不一定等于这个数值。工程上的计算有时会把1千克力／厘米2算作1个大气压。

当空气流动的时候，分子的活动情况就不相同了，所以气体的压强也有变化。气体流动时，在流动的方向所有的空气分子会有较大的冲击作用，压强也就加大。这种由于气流流动而形成的压强称为动压强。我们在大风天里所感到的风力，就是空气的动压力。当气体向一个方向流动的时候，气体分子向其他方向冲击的平均力量便相对地减小，作用在平行于气流方向的物体表面上的压强称为静压强。这就是说，气体流动时，速度愈大动压强便愈大而同时静压强愈小；反之，速度愈小动压强便愈小而静压强愈大。气体不动时，静压强便最大。这个关系首先是由瑞士数学家伯努利所证明并整理为数学公式，通常称为伯努利定律。

（二）空气的密度

物体内所含有的物质的数量称为质量，质量是不随地区、气候不同而起变化的，譬如有5千克水，在地球上是5千克，而在月球上也还是那么多（假设不会蒸发等）。重量是物体受到地球的吸引力而由我们感觉到或者度量到的力量，地球吸引力的大小与物体和地球的距离远近有关，所以物体的重量是会改变的。同样的物体，质量没有改变，但在地球各处不同的地方重量可能不同。当然，物体离地球球心的距离变化不大（地球平均直径约12700千米），如高度变化在数十米甚至数百米之内，重量的微小变化是很难感觉或测量出来的。

空气的密度，就是单位体积空气的质量。在不同的地区气压不同时，空气的密度也会不同。为了计算容易，国际上规定了一种标准的大气情况，称为国际标准大气，按照这种标准在各个不同的高度上空气的温度、压强和密度便是一定值。

每单位体积空气的质量称为空气的密度。按照国际标准，在海平面温度15℃，压强760毫米汞柱下，空气的密度为1.226千克／米3。我们都知道，纯净的水每立方米质量为1000千克，所以比较起来，空气算是很轻的东西了。

对于模型飞机的计算来说，一般采用海平面的标准值就可以了。如果大气情况不是标准值，温度不是15℃，压强不是760毫米汞柱高，可根据下式计算出大气密度
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式中：ρ——大气密度，千克／米3；

　p——大气压强，毫米汞柱；

　t——大气温度，℃。

（三）空气的黏性

现在我们先讨论一下流体的黏性，然后再看空气的黏性对模型飞机的飞行有什么影响。

假如我们将两块平板合在一起，然后将上面的一块推动，我们便会感觉到有摩擦力。这种摩擦力是固体与固体之间的摩擦力。为了减小摩擦力，大家都知道应该在两平板之间加上润滑油。加上润滑油后，摩擦力是大大减小了，可是并不能完全消除。即使加的油很多，以至平板与平板之间根本分开，中间隔着一层润滑油，但还是会感觉到有摩擦力。不过这时候的摩擦力不是固体与固体之间的摩擦力，而是润滑油由于黏性作用产生的摩擦力了。

为了更进一步了解黏性的作用，我们可以将油层的厚度放大很多倍考虑。两块平板之间的油可看作是由很多很薄的油层组成的，最靠近下面一块平板的油层，由于黏性的作用，附在下面的平板上。当下面的平板不动时，油层也不动，所以它的速度是零。而最靠近上面平板的一层也是附着在上面的平板上。所以当上面的平板以速度V移动时，油层的速度也是V。介于这两薄层之间的其他油层速度便不一致了。愈靠近下面的速度便愈小、愈靠近上面的速度便愈大，整个油层的变化是从0渐增大到V。由于每一薄层的速度都不同，所以油层与油层便会产生摩擦力，即所谓黏性摩擦力。根据试验的结果，整个平板运动所受到的摩擦力与上面平板的速度V成正比（下面平板不动）而与两平板的距离d成反比，即是与油的总厚度成反比，与平板的面积成正比。将这些关系计算为
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式中：f——黏性摩擦力，牛；

　V——两平板的相对速度，米／秒；

　d——油层的厚度，米；

　S——平板面积，米2。

要将这比例式改成等式需要乘上一个系数，这系数便称为［动力］黏度（旧称黏性系数），用符号μ来表示。所以式（1-2）便为
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μ的数值主要根据油的性质和温度而定。油愈黏，μ的数值也愈大，代入公式中相乘的结果黏性摩擦力也就愈大，所以μ的数值主要是表示油的黏性的大小。

用式（1-3）可求得μ的单位，将公式移项得

[image: alt]

将这些单位代入式中为

μ的单位＝牛·米／（米2·米／秒）＝牛·秒／米2＝帕·秒

对于各种不同的液体，μ的数值也不同。只要知道了速度的变化率，即式中的V/d和μ的数值便可求出每单位面积的黏性摩擦力。

液体的黏性摩擦力的计算完全可以应用到气体上。空气也是有黏性的，空气的黏度为0.0000178帕·秒（当温度为15℃时）。从这个数字便可看出空气的黏性是非常微弱的。虽然空气黏度很小，但对于飞机来说关系很大，尤其是模型飞机，一定要考虑到空气黏性的影响。

空气流过物体表面的时候，也像润滑油一样，最靠近物体表面的空气是附着在物体表面的，离开表面稍远，空气的速度便可以稍大。远到一定距离后，黏性的作用便不明显，在这附近的气流速度等于没有黏性作用时气流的速度。所以空气的黏性作用只是明显地表现在物体表面薄薄的一层空气内，离开了这紧靠着物体表面的一薄层便可以认为空气没有黏性，这一薄层空气称为边界层（旧称附面层）。在边界层内的空气流动情况与外面的气流不同，边界层最靠近表面的地方气流速度是0，最外面的地方流动速度和外面的气流流动速度相同。我们将边界层的各局部速度用箭头长短来表示，如图1-1所示。而边界层内空气黏性摩擦力的总和就等于物体的表面阻力，或者称为摩擦阻力。
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图1-1　边界层内气流速度的变化

气流在刚开始遇到物体时，在物体表面所形成的边界层是比较薄的。以后流过物体的表面愈长，边界层便愈厚。在开始的时候，边界层内空气的流动是比较有层次的。各层的空气都以一定的速度在流动，这种边界层称为层流边界层。以后边界层内的流动便慢慢地混乱起来了：一方面由于气流流过物体表面受到扰乱（不管物体表面多光滑，对于空气质点来说还是很粗糙的），同时空气质点的活动也是很活跃的，结果使边界层内的气流便不再是很有层次的了；靠近最上面的速度比较大的空气质点可能走到底下速度慢的那一层来，而底下的质点也会走到上面去，这种边界层称为湍流边界层。

如果气流的速度愈大、流过物体表面的距离愈长或者空气的密度愈大，层流边界层便愈容易变成湍流边界层。相反，如果气体的黏性愈大，流动起来便愈稳定，愈不容易变成湍流边界层。在考虑层流边界层是否会变成湍流时，这些有关的因素都要估计在内，所以我们将这些因素都乘起来，然后根据乘积来决定边界层到底会不会变。这个乘积称为雷诺数（纪念首创的科学家雷诺），用符号Re来表示。所以雷诺数Re为
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式中：ρ——空气密度，千克／米3；

　V——气流速度，米／秒；

　b——气流流经物体的距离，米；

　μ——黏度，帕·秒。

对于模型飞机的计算来说，ρ可用1.226，μ可用0.000017，如果计算b的单位用米，计算Re的公式可简化为
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假设牵引模型滑翔机的下滑速度是5米／秒，翼弦长度（弦长）12厘米（即0.12米），那么对于这个模型飞机的机翼来说，雷诺数为

Re＝69000×5×0.12＝41400

要使层流边界层变为湍流边界层，雷诺数大约在50000～200000之间。所以一般的模型飞机机翼表面上多数是层流边界层，很少会变成湍流边界层。而对于真飞机来说，速度很大，机翼很大，故雷诺数也很大，机翼表面上气流形成的边界层绝大部分是湍流边界层，这就是模型飞机与真飞机的性能及各种空气动力的作用都相差很远的原因。计算模型飞机的性能时不能用真飞机试验出来的数据，因为这些数据都是在雷诺数很大的时候测量出来的。只有雷诺数很相近的时候，譬如在Re＝50000左右时试验出来的数据才可以用在一般的牵引模型滑翔机和橡筋模型飞机上。

总之，由于空气的黏性作用，模型飞机和真飞机有很多不同之处，决定黏性的作用主要根据雷诺数的大小。如果两架相像的飞机的雷诺数很接近，那么空气对这两架飞机的作用也相同，关于这一点以后再做叙述。


注释

【1】1千克力＝9.80665牛。

【2】1毫米汞柱＝133.322帕。


第二章　空气动力

物体在空气中运动或者空气在物体外面流过时，空气对物体的作用力称为空气动力。模型飞机和真飞机就是依靠空气动力来飞行的。我们要想使模型飞机飞得更好就不得不把作用在模型飞机上的空气动力弄清楚，那些对飞行有利的要设法增大，那些对飞行不利的便设法减小。

空气动力作用在物体上时不只是哪一点或哪一部分，而是作用在物体的整个表面。空气动力的表现形式有两种，一种是作用在物体表面上的空气压力，压力是垂直于物体表面上的；另一种虽然也作用在物体表面上，可是却与物体表面相切，称为空气与物体的摩擦力。物体在空气中运动时所受到的空气作用力就是这两种力量的总和。

作用在物体上的空气压力也可以分为两种：一种是压力比物体前面的空气压力大，力的作用方向是从外面指向物体表面，如图2-1所示，这种压力称为正压力。另一种是作用在物体表面的压力比物体迎面而来的空气压力小，压力方向是从物体表面指向外面的，这种压力称为负压力（或吸力）。
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图2-1　作用在机翼上的正压力和负压力

空气对物体的摩擦力都是与物体和空气相对气流的方向相反。这个力作用在物体上总是趋向于使物体沿气流流动的方向走。如果空气不动，物体在空气中运动，那么空气摩擦力便是与物体运动的方向相反，阻止物体向前运动。

很明显，空气动力中由于黏性而产生的空气摩擦力对模型飞机飞行是不利的。而空气作用在模型上的压力又怎样呢？总的看来，空气压力对模型飞机应该说是十分有利的。事实上模型飞机或真飞机之所以能够克服本身的重力飞起来就是因为机翼上表面产生很强的负压力，下表面产生正压力，由于机翼上下表面的压力差使模型或飞机能飞起来。可是作用在物体的压力也并不是全部有利，一般物体前面的压力大，后面的压力小。由于物体存在前后压力差，会阻碍物体前进，产生很多困难。只有物体的形状适当才可以获得最大的上下压力差和最小的前后压力差，也就是通常所说的最大升力和最小阻力，所以空气压力对物体的运动有利也有害。

研究物体在空气中的运动时，通常是把物体表面受到的压力的大小和方向先用图表画出，然后加以利用，科学家们用一种称为“风洞”的设备来实际测量物体表面所受到的空气压力。所谓“风洞”，就是用电风扇或其他方法产生稳定的气流，把要试验的物体放在风洞内“吹风”。在物体表面钻很多小孔，用小橡皮管把这些小孔接到很多压力计上，于是便可以测量出物体表面的空气压力。

必须注意，物体表面上单位面积所受到的压力称为压强，用压力计直接测量出来的是空气的压强不是压力。图2-1所示的是机翼的压强分布图，箭头的长短表示在那一点的压强的大小，箭头的方向表示压强是正或负。要计算压力时还需要将压强乘上机翼的表面面积。

利用直接测量物体表面各部分压强的方法来研究物体受到的空气动力是十分麻烦和复杂的工作，而且空气的摩擦力还要另想办法测量，所以这种方法通常只在一些研究所里采用。

事实上，不可能对各种物体在各种情况下都这样测量一次，大部分的物体只要测量出它的前后总压力差，也就是测出它的阻力，这样一来连空气摩擦力也算在内了；对于机翼则需多测量一个上下总压力差，即升力。所以物体受到的空气动力虽然实际上分布在物体全部表面，但利用风洞的方法可以很容易地把所有这些力当作一个总的力测量出来。这个力称为合力（旧称迎力）（对机翼来说，用R表示），如图2-2所示。由于这个总的力是各部分压力的总和，所以这个力的作用点称为压力中心。
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图2-2　机翼上产生的合力

模型飞机的机翼主要是用来产生升力。升力是空气动力的一部分，所以对于机翼来说，空气动力的合力可以分为两个分力（即升力与阻力）。升力就是指合力沿垂直于气流方向的分力，阻力是合力沿气流方向的分力；在风洞中进行试验就是把升力与阻力分别测量出来。我们根据上面所说的空气动力的情况可以看出，升力就是机翼上下表面压力差形成的，而阻力是前后压力差和摩擦力的总和。必须记住，将空气动力分为升力和阻力完全是为了将来考虑问题方便才这样做的。如果在别的情况下，不按升力和阻力的方向分而根据其他需要将空气动力分为其他类型的分力也是可以的。譬如作用在空气螺旋桨桨叶的空气动力我们便要分为拉力（沿飞行方向）和旋转阻力（沿旋转平面与螺旋桨旋转方向相反）。

以后我们研究作用在机翼上的空气动力时都按照升力和阻力的分法来进行。对于其他物体的空气动力则将空气动力作为一个总的合力，即阻力来考虑。


一、升力及升力系数曲线

物体要在空气中飞行，一定要设法产生升力。产生升力的方法很多，可以利用机翼产生升力也可以利用旋翼产生升力（直升机）。不过无论什么方法，都是利用物体运动时上下压力差不同来产生升力的。上下表面的压力差愈大产生的升力也就愈大。

机翼是产生升力最主要的部件，机翼的形状通常都制作成如图2-3所示的形状。这样一来，气流流过上表面时速度比较大，流过下表面时速度比较小。我们知道，根据伯努利定律，气流流速增大压强则减小，所以机翼上表面产生负压力，下表面产生正压力，于是机翼便产生升力。
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图2-3　机翼产生升力的原因

利用伯努利定律来解释机翼为什么会产生升力十分简单。可是当需要对升力进行具体计算时，伯努利定律就很难用上了。计算机翼产生的升力大小可以帮助我们把机翼设计得更合适，所以我们还要另想办法。

根据风洞和其他方法试验结果表明，机翼产生升力的大小可用公式计算为
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式中：L——升力，牛；

　ρ——空气密度，在海平面及标准大气条件下可用1.226千克／米3；

　V——飞机与气流的相对速度，米／秒；

　S——机翼面积，米2；

　CL——机翼升力系数。

机翼升力系数是用试验（例如用风洞）方法测量出来的。机翼产生的升力大小除了与空气密度、飞行速度和机翼面积有关外，还与机翼的截面形状（即翼型）、气流与机翼所成的角度（即迎角）等有关。机翼的翼型有千种以上，气流与机翼所成的角度（迎角）也可以有许多变化（一般为-6°～＋18°），如果把这些因素都列入式中非常麻烦，所以通常是用一个数字（即升力系数）来代替。不同的机翼、不同的翼型在不同的迎角下便有不同的升力系数。科学家们花费很多功夫把各种各样的翼型放在风洞中试验，分别求出不同迎角时的升力系数，最后把这些数据进行整理，每个翼型的资料都画成曲线（如升力系数曲线等）以便查阅。当决定机翼采用某种翼型后，要想算出在一定迎角下产生多大升力，就要把有关这种翼型的资料或曲线找出来，查出在某一迎角下可产生的升力系数，然后代入式（2-1）把升力计算出来。

升力系数曲线如图2-4所示。由图可看到，曲线的横坐标代表迎角（α），纵坐标代表升力系数（CL）。根据一定的迎角便可以查出相应的升力系数。迎角就是相对气流速度（V）与翼弦所成的角度，如图2-5所示。翼弦是指翼型前缘与后缘连成的直线。
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图2-4　升力系数曲线
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图2-5　迎角（α）与零升力迎角（α0）

一般的翼型在迎角等于0°时仍然产生一定的升力，因此升力系数在零迎角时不是零，而要到负迎角时才使升力系数为零，这时的迎角称为零升力迎角。从这个迎角开始，迎角与升力系数成正比，升力系数曲线成为一根向上斜的直线。当迎角加大到一定程度以后升力系数开始下降。这个使升力系数达到最大值的迎角称为临界迎角αcr。超过临界迎角，升力突然减小，模型飞机可能下坠或自动倾斜，这种情况称为失速。模型飞机失速的现象十分普遍，下面还要进行专门讨论。机翼能达到的最大升力系数用符号CLmax表示。

为什么一般翼型在迎角为0°时仍然会产生升力呢？因为这些翼型的上表面弯曲，下表面比较平直，气流即使在0°迎角吹过来时也会使上表面的气流流得快，下表面的气流流得慢，结果还是产生升力。只有气流从斜上方吹来，迎角是负的（见图2-5），升力才等于0。如果翼型是上下对称的那就完全不同了。这种翼型在0°迎角时不产生升力，升力系数为0。这时候机翼上下表面的流速一样，只有在正迎角时才会产生升力。线操纵竞速模型往往用这样的翼型。


二、阻力

一般物体在空气中运动时不仅不会产生升力，而且总是要产生阻力。前面已说过，阻力是空气动力之一，它主要由两部分组成：一部分是由于空气黏性作用产生，称为摩擦阻力或表面阻力；另一部分是由于物体前后压力不同而产生，称为压差阻力或形状阻力。

摩擦阻力与物体表面的光滑程度有关，也和物体表面的气流情况有关。物体表面的光滑程度直接影响到气流的流动，所以减小摩擦阻力的主要办法是尽量把物体表面加工得光滑一些，以减少表面上各种凸起物阻碍气流流动。

压差阻力主要决定于物体的形状，不过产生这种阻力的根本原因与空气黏性有关。譬如圆球在空气中运动时，如果空气没有黏性，不但没有摩擦阻力而且也没有其他的阻力。因为气流流过圆球时，流动的情况如图2-6（a）所示，圆球前后上下的压强分布相同，所以也没有压差阻力；只在空气有黏性时，气流流过圆球表面损失了一些能量，不能绕过圆球回到圆球的后面去，于是产生气流分离现象，如图2-6（b）所示。这时圆球后面的气流形成涡流区，压强在圆球前面较低，于是前后压力差产生压差阻力。
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图2-6　圆球在空气中运动的情况

很明显，要想减小压差阻力必须减少物体后面的涡流区，增大物体后面气流的压强，一般流线型的物体能很好地满足这一要求。气流流过良好流线型物体所产生的阻力只有圆球阻力的1/5左右。

计算物体的阻力大小所采用的公式与计算升力相似。物体阻力大小与物体的形状、大小、相对气流的速度和空气的密度等有关。计算公式为
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式中：D——阻力，牛；

　S——物体最大横截面面积或表面面积，米2；

　CD——物体的阻力系数。

不同的物体有不同的阻力系数。相同的物体如果计算面积S的方法不同时（用横截面面积或表面面积），阻力系数也会不同。

具体利用这个公式计算的例子可参看第四章。其算出的阻力已经把摩擦阻力和压差阻力都包括在内了。各种物体的阻力系数都是用风洞试验测量出来的，所以得出的结果已经是这两种阻力的总和。一般来说，对于流线型物体，如模型飞机的机身，产生的阻力中摩擦阻力占总阻力的大部分；而对于非流线型的物体，如平板、圆球等，压差阻力在总阻力中占主要地位。但不管哪一种阻力都是直接或间接由空气黏性的影响而产生的，所以我们还必须进一步了解空气黏性的作用。

前面已说过，空气黏性的作用主要是表现在最靠近物体薄薄的一层气流中，这一层称为边界层。边界层一般可分为两种：一种是层流层，还有一种是湍流层（旧称紊流层）。这两种边界层的性质有所不同，层流层的流动是一层一层很有“规则”，因此气流流过物体时如果形成的边界层是层流层，由空气黏性所产生的摩擦阻力便比较小；湍流层内气流是紊乱的，所以摩擦阻力比较大。从减小物体表面阻力的观点看，最好能设法使边界层保持层流层。

这两种边界层有一个很大的区别，就是它产生的速度变化不同。两种边界层在最靠近物体的那一点上速度都是0，即相当于“黏”在物体表面上一样；离开物体表面稍远一些，空气便流动了，到了边界层的最外边，两种边界层内气流的速度都与外面气流速度相同。可是在从零变到外界速度之间，这两种边界层速度的变化却不相同。前面图1-1用很简单的箭头长短表示在边界层内部气流速度的变化。层流边界层的速度变化是比较激烈的，而湍流层却不是这样，其空气质点互相“走来走去”，互相影响，因此在边界层内速度是比较均匀的，变化不激烈，边界层内靠近物体表面的气流速度还很大。湍流层的这个特点使它在物体表面上流动时很不容易停顿下来，而层流层则相反。

物体的空气阻力有一部分是由于气流从物体表面分离形成涡流区而产生的压差阻力。气流分离的早晚与物体形状有关，同时也与边界层的性质有关。如果边界层是层流层，流动时容易在一定的地方（受到反压力的时候）停顿下来，这样气流很早分离，涡流区便很大，压差阻力也就很大；如果边界层是湍流层那就好得多，湍流层不容易停下来，气流分离可以比较晚，压差阻力也就比较小，如图2-7所示。所以从减小压差阻力的观点看，边界层最好是湍流的。
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图2-7　圆球表面边界层对流动及阻力的影响

模型飞机的各部分多数是流线型的，要减小的阻力主要是减小摩擦阻力，所以我们基本上可以让边界层保持层流而不是湍流。要想达到这点必须把表面打磨得很光滑。不过对于模型飞机最主要的部件——机翼，情况却完全不同。机翼的截面形状虽然是流线型的，但在大迎角飞行（如滑翔）时，气流很容易从机翼上表面分离以至形成失速，所以对于机翼需要加以特别的考虑。


三、机翼失速及雷诺数

模型飞机的飞行时间与最大升力系数有很大关系。如果机翼能产生的最大升力系数愈大，模型飞机的滑翔性能也会愈好。所以如何设法延迟机翼的失速，使临界迎角加大，最大升力系数增大，对改进模型飞机的性能有直接的关系。

机翼失速的原因可以用气流的分离来解释。当气流流过机翼时，在机翼上表面的气流流速逐渐增大，到了机翼的最高点，流速最快。之后因为翼型慢慢向下斜，气流又逐渐减慢。最后到了后缘，流速又与机翼前面的流速差不多了。

机翼上表面气体压强的变化和流速是密切相关的。在流速最快的地方（即机翼最高点附近）压强最低，之后又开始增大；愈靠近后缘压强愈大，最后恢复到差不多等于机翼前面的压强，这种压强变化的情况在迎角愈大时愈明显。迎角愈大，机翼上表面气流流速愈快，压强愈低，产生的升力也愈大，即机翼上表面前后压强的变化也愈明显。

在机翼表面上形成的边界层的压强变化和边界层外面气流压强的变化完全相同。在机翼前缘附近一直到机翼最高点压强是逐渐降低，边界层是从高压流向低压。这种流动不会有什么困难，而且流速愈来愈快。过了机翼最高点以后，流速逐渐减慢，压强逐渐增大，这时候边界层是从低压区流向高压区。对于静止的气体，这样流动是不可能的。不过这时的边界层已经流动，并有很大的流速，所以仍然能够向后流动。在流动中由于黏性的作用使得边界层的流动减慢。尤其是最靠近机翼表面的那一部分，减慢更显著。这样流动的结果是，边界层还没有到达后缘以前，最靠近机翼的部分已经流不动了。而外面的气流为了填补“真空”于是产生反流现象，如图2-8所示。边界层外的气体离开机翼表面不再沿着机翼表面形状流动。在这些气流与机翼之间，气体打着旋涡，十分混乱，这种情况称为气流分离，而刚开始使边界层停下来发生反流的那一点称为分离点。
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图2-8　气流在机翼上表面分离

在迎角很小时，机翼上表面压强的变化不十分激烈，边界层向后流动不很困难，气流可在接近后缘才开始分离，这只会产生压差阻力。

当迎角很大时情况便不同了，大迎角的时候机翼上表面压强变化很大，边界层空气很快便流不动了，气流在过了机翼最高点不远便开始分离。这样一来机翼上表面充满旋涡，升力大为减小，阻力迅速增大，这种情况就是我们说的失速；迎角再加大，情况便更糟，升力减小更多，阻力增加更大，所以，失速其实就是机翼上表面的气流过早分离的结果。

机翼上表面的边界层如果是层流层，由于这种边界层容易形成气流分离，失速比较早，机翼产生的最大升力系数也比较小。机翼上表面如果是湍流层则情况会好得多。决定边界层到底是层流或湍流主要根据四个因素：一是边界层外面气流的相对速度，二是气流流过物体表面的长度，三是空气的黏性和密度，四是物体表面的光滑程度、形状和气流本身的紊乱程度。在第一章已说过，前面三个因素的影响可以合起来估算，即用雷诺数估算。雷诺数计算见式（1-5）。

当机翼的Re愈大时，边界层愈容易变成湍流。模型飞机的机翼翼弦小、飞行速度小，所以Re不大。国际级橡筋模型一般Re为40000左右；国际级牵引模型滑翔机的Re也是40000～50000，小一些的模型就更低了。如果机翼上表面始终是层流层，性能一定不会很好。譬如模型飞机的临界迎角一般是10°～14°，而真飞机（Re在百万以上）的临界迎角是18°以上。最大升力系数与真飞机相比，模型飞机也差很多，模型飞机是1.0～1.2，真飞机可达到2.0或更高一些。

Re是决定边界层情况的一个主要参考值。而模型飞机和真飞机所受到的空气动力又不外乎是压力和摩擦力两种，前面已说过这两种力又都间接或直接地与空气的黏性有关，也就是与边界层或Re有关。


四、空气动力学相似

我们要估计模型飞机的特性时，一般不可能亲自把模型飞机放在风洞中做试验，通常只能利用别人已经试验出来的资料。要利用别人的资料有一个最基本的条件，就是别人试验所用的物体形状与我们的模型飞机或其中某一部分形状一定要相似。这一点恐怕不会有什么疑问的了，可是只是形状相似，别人的试验成果是否就能用上呢？这就不一定了。要使用别人的资料时还要注意到“空气动力学相似”问题。

所谓“空气动力学相似”，就是要求作用在两个大小不同但形状相似的物体上的空气动力要成比例，而且力的方向要相同。

如图2-9所示为两个形状相似的机翼，A与a是任意的相对应的点。作用在A与a两点上的力分别有压力P1与P2，摩擦力F1与F2。如果这两个机翼是“空气动力学相似”，空气动力的大小虽然不同，但是成比例，方向必须相同，即由压力和摩擦力所形成的合力与摩擦力的夹角应该相等。空气产生的压力与空气密度及速度V的平方成比例。而空气摩擦力与空气黏度μ和速度成正比，与流经机翼表面的长度l成反比。很明显，要使两个机翼的θ角相同，必须两个机翼的压力和摩擦力的比值相同。可表示如下
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从上式可看到，压力和摩擦力的比值与（ρVl/μ）有关。根据前面的介绍，这些因素的乘积称为雷诺数。这就是说，要使两个物体空气动力上相似，必须使θ1＝θ2，也就是要求这两个物体的雷诺数相同。
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图2-9　空气动力学相似的条件

现在，雷诺数对我们来说又有一个更具体的意义了。雷诺数不仅是决定边界层性质和机翼是否容易失速的一个参考，又是决定别人模型飞机的空气动力资料是否对自己的模型飞机有参考价值的依据。为此，必须首先估计自己模型飞机的速度，量出弦长，代入计算雷诺数的公式算出雷诺数。如果两者雷诺数接近，参考的资料就可以应用。

比较可靠的模型飞机资料一般都注明试验时的雷诺数，以便使用者对比参考。使用雷诺数差别很大的资料，往往很难得到良好的结果。例如，适合于大雷诺数的真飞机的翼型用在模型飞机上性能一定不好，很多人的经验已经充分证明了这一点。

当机翼上表面的边界层始终是层流层时，机翼的性能不好，这在前面已讨论过了。如果雷诺数比较大，即机翼翼弦较长，或者飞得较快，层流层可能在没有分离前就变成湍流层，机翼的性能便可以大为提高。一些科学家把机翼放在风洞中测量它的升力和阻力，求出它的升力系数和阻力系数时，发现如果不断增大雷诺数（例如增大风速），机翼产生的升力系数会在达到一定雷诺数时突然增大很多，阻力系数会突然减小，如图2-10所示。这时的雷诺数称为临界雷诺数（Recr）。
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图2-10　雷诺数不同时CL、CD及K的变化情况

模型飞机如果飞行时雷诺数大于Recr，性能一定大为提高。要达到这点，可设法使模型飞机飞行速度加大或者翼弦加长。对于竞时的模型飞机来说，加快滑翔时飞行速度是不利的，因此唯一的办法是增大翼弦。国际级牵引模型滑翔机翼弦最好不要小于15厘米。橡筋动力模型受比赛规则限制，因此机翼面积不能太大，翼弦便不能太长，雷诺数也不大，所以这种模型的滑翔性能要比其他大型模型飞机差。

根据各种翼型的临界雷诺数来决定机翼翼弦最小长度是很理想的办法，这样可保证机翼在临界雷诺数以上的条件下工作；可惜绝大部分翼型的临界雷诺数是不知道的。一般翼型资料所标明的雷诺数不是临界值而只是该资料试验时的雷诺数值，这点千万不要弄错。由于缺乏数据，到目前为止，利用临界雷诺数来设计机翼的想法不可能实现。最粗略地估计，厚度是翼弦8％的弯曲翼型的临界雷诺数大概为50000。

机翼临界雷诺数（Recr）的大小与翼型的弯曲程度、厚度等有关，也与机翼上表面的粗糙程度、气流的紊乱程度等有关。弯曲度小、厚度大的翼型Recr很大，这种翼型不宜于在小型及小速度的模型飞机上使用。近年来很多人使用扰流器来减小机翼的Recr，从而提高模型飞机的飞行性能取得成功。这种办法主要是增加机翼上表面靠近前缘部分的粗糙程度，或者在机翼前缘加扰流线。总的目的是想使机翼上表面的边界层从层流变为湍流，延迟气流分离，提高最大升力系数。这些扰流器的具体安装方法见第三章。

很多时候，模型飞机飞行时机翼雷诺数与翼型的Recr十分接近。我们只要把翼弦稍微加长一点儿，使雷诺数正好比Recr大，便可以使性能提高很多。


第三章　机　翼

机翼是模型飞机产生升力的主要部件。模型飞机性能的好坏往往决定于机翼的好坏，良好的机翼应该能产生很大的升力和很小的阻力，并有足够的强度和刚性，不容易变形而且容易制作。决定机翼产生升力大小的因素很多，与机翼面积、速度等直接有关。不过这些因素往往不能够或不便于改变，譬如空气密度，我们不能改变；机翼面积，通常受到比赛规则的限制；飞行速度不容易控制，而且对竞时的模型飞机来说，速度愈小愈好。这样一来，要想增大升力只能从增大升力系数着想了。在减小机翼阻力方面也是这样，主要是设法减小机翼产生的阻力系数。决定机翼升力系数及阻力系数的是机翼截面形状（即翼型）、机翼平面形状和当时的迎角。好的翼型能够在同样的迎角下有较大的升力系数和较小的阻力系数，这两种系数的比值（称升阻比）可达到18以上。


一、翼型

翼型就是机翼的截面形状。现代模型飞机所用的翼型一般可分为六类：平凸型、对称型、凹凸型、双凸型、S型和特种型，如图3-1所示。这六种翼型各有各的特点，每种翼型一般能符合某几种模型飞机的要求。
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图3-1　六类基本翼型

翼型各部分的名称如图3-2所示。其中影响翼型性能最大的是中弧线（或中线）的形状、翼型的厚度和翼型厚度的分布。中弧线是翼型上弧线与下弧线之间的距离中点的连线。如果中弧线是一根直线与翼弦重合，那就表示这个翼型上表面和下表面的弯曲情况完全一样，这种翼型称为对称翼型。普通翼型中弧线总是向上弯的。S翼型的中弧线成横放的S形。
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图3-2　翼型各部分名称

要表示翼型的厚度、中弧线的弯曲度和翼型最高点在什么地方等通常不用长度计算，因为各种大小不同的飞机都可以用同样的翼型。翼型形状如用具体长度表示，在设计计算时很不方便。现在的翼型资料对这些长度都用百分数表示，不用厘米或米来计算，基准长度是翼弦。例如翼型厚度是1.2厘米，弦长10厘米，那么翼型厚度用（1.2/10）来表示，即翼型厚度是翼弦的12％。这样的表示方法很方便，不管用在大飞机或小飞机上，这种翼型的厚度始终是12％。大家只要牢记基准长度是弦长便可以很容易算出实际的翼型厚度来。此外计算前后距离也用百分数，也以弦长为基准，而且都是从前缘做出发点。例如，翼型最高点在30％弦长处，那就表示翼型最高的地方离前缘的距离等于全翼弦的30％。

下面我们分别把翼型的画法、性能的表示法和性能的计算等问题加以讨论。

（一）翼型的画法

适合于模型飞机上使用的翼型现在已有一百多种，每种翼型的形状都不相同。幸而每种翼型的形状都用同一办法（外形坐标表）表示，所以我们只要把翼型外形坐标表找到，这种翼型的形状便完全决定了。某翼型坐标见表3-1。

表3-1　翼型坐标数据表
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所谓翼型坐标表是从翼型上下弧线选出一定的点，把这些点的坐标用弦长百分数表示所列成的表。坐标的原点是前缘，计算百分数的基准长度是弦长，横坐标是翼弦；表3-1就是这样的表格，表格第一行（X）表示到前缘的距离；第二行（Yu）对应于第一行距离的翼型上弧线上的一点到翼弦的距离；第三行（Yd）是下弧线上一点到翼弦的距离。把所有这些点都在图上标出以后，用圆滑的线将各点连接起来便可以得到正确的翼型形状。

画翼型前，要首先决定翼弦的长度。将弦长乘上表中的数字再除100就可以得出所需要的实际长度。

（1）首先在纸上画一直线代表翼弦。在线上量出翼弦的长度，例如15厘米，如图3-3（a）所示。
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图3-3　翼型的画法

（2）在翼弦上按表3-1中第一行量出距离。如第一行的30表示离前缘的距离是（30/100）×15即4.5厘米。在翼弦上离前缘4.5厘米的地方轻轻地点上一点，依此类推。通过所有这些点画出垂直翼弦的线，如图3-3（b）所示。

（3）按表3-1中第二、第三行的数值将上弧与下弧的距离算出来。例如，在离前缘4.5厘米的地方表中数字是11.65，上弧到翼弦的实际距离是11.65×15/100＝1.76厘米。表中第三行是-0.38，即下弧到翼弦距离是-0.38×15/100＝-0.057厘米（负值表示这一点在翼弦下方）。根据计算出来的数值便可以在刚才画好的垂直线上（离前缘4.5厘米的那一根）点出两点：一点在翼弦上面离翼弦1.76厘米，另一点在翼弦下面，离翼弦0.057厘米。用同样的方法将不同距离的上下弧各点都标出来，如图3-3（c）所示。

（4）将点出来的各点连成圆滑的曲线便可以得到翼型的形状，如图3-3（d）所示。

如果我们点出来的点不能连成连续圆滑的曲线时表示有错误：或者距离没有算好；或者量得不准确，正负号没有注意。画出后的翼型最好与书中同一种翼型的形状对照一下，这样往往可以及时改正错误。

（二）翼型的名称和牌号

翼型的种类很多，形状各异，所以每种翼型都有一定名称或牌号。以前的翼型多数是用发明者或研究机关的名称来命名，如茹科夫斯基翼型、哥廷根翼型等。模型飞机用的翼型也往往用发明者的名字表示，如汉斯汉申翼型、古布菲翼型等。

航模爱好者常用翼型的来源不外乎两个方面：

（1）一些国家的航空研究机构经过风洞试验的翼型。这些翼型资料往往还附有特性曲线。

（2）航模爱好者自己设计和改进的翼型。这类翼型一般都是经过模型飞机的实际飞行并证明性能较好的，当然也有一些是经过风洞试验的翼型。

航模爱好者自己设计的翼型常常用集体的名称或设计者的名字再加上它的序号来表示。例如BH-10，其中“BH”是“北航”（原北京航空学院）汉语拼音的缩写字母，数字“10”是所试验的第10种翼型。

在航模爱好者设计的翼型中，要着重介绍的是“B”系翼型（或称“Б”系翼型）。它是匈牙利著名的航模爱好者班尼狄克设计的翼型，采用4～5位数字来表示翼型的几何特性。例如，在翼型B-12307-b（或Б-12307-b）和B-6556-d中：

第一、第二位数字表示翼型的最大相对厚度。前一种翼型的12表示厚度为12％弦长，后一种翼型的6，表示是6％弦长。

中间两位数字表示翼型中弧线最高点距前缘的距离。30和55各表示等于30％和50％弦长。

最后一位数字表示中弧线最大弯度。7和6各表示等于7％和6％弦长。

在B系翼型数字后面往往附有一个小写的拉丁字母，用来表示中弧线的类型，它的含义是：

a——中弧线是圆弧曲线；

b——中弧线是椭圆曲线；

c——中弧线由椭圆曲线和双曲线组合而成；

d——中弧线为任意曲线；

e——翼型上、下弧线在尾部重合为一条线；

f——翼型后缘部分很厚，最后突然变尖；采用这种翼型的机翼，其后缘的强度和刚度一定要注意加强。

因为在翼型厚度和中弧线弯度相同的条件下，可设计出很多翼型。因此，在后面这个小写字母的后面还可加上分母数字。例如B-8356-b，B-8356-b/2及B-8356-b/3等，它们用来表示设计的先后次序。

航空研究机构试验的翼型有些也可以用在模型飞机上。这些经某些国家航空研究机构试验而得的翼型，都采用研究单位名称的缩写字为“姓”，并用表示试验系列或编号的数码或字母作为“名”。例如Clark－Y（克拉克－Y）（美国）；哥廷根499或Go－499（德国）；MVA－321（德国）；ЦАГИ－731（前苏联）。

这里要着重介绍美国国家航空航天局的前身NACA研究的一系列翼型。他们研究过的翼型很多，也采用数字表示翼型的几何特性。在模型飞机上常用的NACA翼型分两个系列，即4位数字翼型和5位数字翼型。现以4位数字翼型NACA-6409、NACA-23012为例，将有关数字的含义说明如下：

第一位数字表示中弧线最大弧高，6就是6％翼弦长度；

第二位数字表示中弧线最大弧高的位置，4表示在40％翼弦长度（从前缘向后量）；

第三、第四位数字表示翼型最大厚度，09即9％翼弦长度，这类翼型最大厚度都在30％的地方，4位数字翼型都这样，所以不再标出来。

根据这个规律可以知道，NACA-6412翼型与NACA-6409翼型基本上相同（中弧线完全相同），只是前者的最大相对厚度不是9％，而是12％。

如果第一、第二两位数字是0，表示这类翼型是对称翼型。如NACA-0009表示是最大相对厚度9％的对称翼型。

NACA翼型不但在真飞机上使用很广，在模型飞机上也常常采用。如NACA-6409、NACA-6412、NACA-0018、NACA-23012等都是常用的模型翼型。

除此之外，在模型飞机上还采用了一些对现有翼型加以改进而得的“新”翼型。例如1/2NACA（6406＋6409）或写作NACA-6407.5，这是将两个中弧线相同但厚度不同的翼型相加，取其最大相对厚度平均值而得到的“新翼型”。

MVA-301-75，即保持MVA-301翼型中弧线不变而把厚度改薄到原来的75％。

克拉克-Y-6％，是将最大相对厚度为11.7％的克拉克-Y翼型减薄到6％的“新翼型”。实际上这些翼型的中弧线也改变了。

（三）翼型性能的表示法

翼型的性能就是指翼型在各种不同迎角时所产生的升力系数、阻力系数和压力中心的位置。表示这三种数据的方法很多，有的用表格的形式，有的用曲线的形式，其中以后者最普遍，使用也最方便。

1．升阻特性

表示翼型性能的曲线有很多种。最常见的是所谓升力系数曲线、阻力系数曲线和极曲线（亦称李林达曲线）。升力系数曲线在第二章已提过，这种曲线的横坐标表示迎角α，纵坐标表示升力系数CL，如图3-4所示。从曲线上可以直接查到不同迎角时的升力系数，机翼的零升力迎角（用α0表示，通常是负值），临界迎角αcr和最大升力系数CLmax。
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图3-4　翼型的性能曲线

阻力系数曲线与升力系数曲线相似。横坐标是迎角α，纵坐标是翼型的阻力系数CD。这个曲线表示在不同迎角时翼型产生阻力系数的大小。

还有一种翼型的性能曲线称为极曲线。极曲线与以上两种曲线不同，这种曲线的横坐标表示翼型的阻力系数，纵坐标表示升力系数，在曲线上标出迎角的大小，如图3-5所示。利用这种曲线可以很迅速地同时查到一定迎角下的升力系数和阻力系数。譬如从图上可查到这种翼型在迎角6°时的升力系数是0.80，阻力系数是0.078（相当于雷诺数84000的曲线）。从这曲线上还可以看到翼型的最大升力系数（相当于曲线最高点的升力系数）和临界迎角（对应于最大升力系数的迎角）。在图3-5中，临界迎角是10.4°，最大升力系数是1.0左右，阻力系数是0.12。
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图3-5　翼型的极曲线

极曲线还有一个方便的地方，就是可以直接查到有利迎角。所谓有利迎角就是升力系数与阻力系数的比值为最大时的迎角。模型飞机用这个迎角飞行时，可以保证在同一高度滑翔得最远。

从坐标原点做切线与曲线相切，切点所对应的迎角就是有利迎角。图3-5中所示曲线的有利迎角为2°～3°，这时所对应的升力系数为0.55，它与阻力系数0.05的比值（0.55/0.05＝11）就是翼型的最大升阻比。在其他迎角下这个翼型的升阻比都比这个数值小。

有时将机翼极曲线与升力系数曲线画在一起。横坐标同时表示迎角和阻力系数，纵坐标则只表示升力系数。这种曲线上的极曲线一般不标明迎角。需要知道迎角时可通过升力系数曲线决定，如图3-6所示。例如在升力系数是1.2时迎角是6°。这样极曲线上对应于升力系数1.2的那一点的迎角也是6°。
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图3-6　利用升力系数曲线决定极曲线上的迎角

另外还有一种不常见的曲线，就是升阻比曲线（图3-4的CL/CD曲线）。这种曲线是根据不同迎角时机翼产生的升阻比的大小画出的。

每种翼型都可以通过试验的方法找出它的极曲线或升力系数曲线来，这些曲线通称翼型性能曲线。不同翼型的曲线也不同，所以每一曲线上都应注明是哪一种翼型，如B-6358或MVA-301等。此外，最好写上试验时的雷诺数，以便查阅。雷诺数相差很大的资料不能随便通用。

如果在曲线旁边写有A＝∞字样，表示这些曲线是翼型数据不是实际机翼数据，A称为展弦比，表示机翼的长度（翼展）和翼弦长度之比，机翼翼尖的气流会影响到整个机翼的情况，所以要准确地测量出翼型的性能，应把机翼做得无限长（即A＝∞），实际上不可能这样做；但可在风洞中用隔板把两翼尖顶住（相当于两个很大的垂直面装在翼尖上），试验出的结果与翼展无限长的机翼基本相同。在利用已有资料时，必须注意资料上的展弦比是否和自己模型机翼上用的相同，如果不同便要用后面介绍的方法进行换算。

2．力矩特性

除了升力、阻力特性外，还需要知道的翼型数据是压力中心的位置，即合力作用点的位置。一般假设这个作用点在翼弦上（实际情况是稍微高一点儿），所以阻力也作用在翼弦上。

一般的翼型当迎角增大时压力中心向前移，迎角减小时压力中心向后移，只有S翼型例外。对称翼型的迎角变化不大时，压力中心可以说是不动的。如图3-7所示为翼型压力中心随迎角变化的情况。
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图3-7　翼型压力中心随迎角的变化

从图上可以看到，要表示各种不同迎角时压力中心的位置，还需要有另一条曲线，就是迎角与压力中心变化曲线。后来从理论和实际中找出了另一个更好的办法，所以现代翼型资料中已看不到这种曲线了。

知道压力中心位置的主要目的，是用来计算机翼升力对整架模型飞机的重心所产生的力矩。将升力乘上压力中心到重心的距离便可求出升力产生的力矩。但是压力中心位置随迎角的改变而改变，计算很麻烦。后来研究结果发现机翼升力对于离前缘约1/4翼弦距离的一点所产生的力矩不随迎角改变而改变。如以这一点作为支点，升力产生的力矩是个常数，这一点通常称为机翼焦点。升力对这一点产生的力矩称为焦点力矩。在很多翼型资料上都写有焦点力矩系数的大小。知道焦点力矩系数便可以根据下式算出焦点力矩M0

[image: alt]

式中：ρ——空气密度，千克／米3；

　V——飞行速度，米／秒；

　S——机翼面积，米2；

　c——翼弦长度，米；

　Mz0——焦点力矩系数。

根据机翼升力对焦点产生的力矩大小不随迎角改变而改变的性质，可以设想升力作用在焦点上，升力的力矩可用焦点力矩代替。这样一来，要计算升力对模型飞机重心产生的力矩就很方便了。只要知道机翼焦点距模型飞机重心的距离和在该迎角下升力系数与阻力系数的大小、翼型的焦点力矩系数等，便可以直接算出力矩而不用管压力中心（即升力作用点）作用在什么地方。

例如，已知一机翼在迎角6°时升力系数是1.0，阻力系数0.025，焦点力矩系数-0.13（负号表示力矩具有使模型飞机低头的趋势）。重心距机翼焦点的前后距离是6厘米，上下距离8厘米，如图3-8所示。模型飞机飞行速度5米／秒，翼弦平均长度15厘米，机翼面积3000厘米2。求出机翼升力和阻力对模型飞机重心所产生的力矩。
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图3-8　机翼力矩计算方法

从图3-8可看到，对重心产生的力矩一共有三个：一个是假设升力作用在机翼焦点上对重心产生的力矩；一个是阻力对重心产生的力矩；还有一个是焦点力矩。计算方法如下：

由于升力产生的力矩
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由于阻力产生的力矩
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焦点力矩
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总的机翼对重心产生的力矩是

M＝M1＋M2＋M0＝0.276＋0.0092－0.0897＝0.196牛·米

在计算时必须注意计量单位，否则会得出错误的结果。

不同翼型的焦点力矩系数不相同。绝大部分翼型的焦点力矩系数是负值，但S翼型的是正值，对称翼型是0（即压力中心就在翼型焦点上而且不移动）。焦点力矩系数负值愈大，表示压力中心移动愈大。

焦点的位置本来不一定正好在距前缘1/4翼弦长度的地方，不过用于模型飞机的计算很方便，并且已经相当准确。翼型焦点力矩系数的大小也不是完全不变，只是一般来说不变，所以很多翼型资料都只写一个数值，如NACA-6412翼型Mz0＝-0.13。但有些特别“讲究”的资料，也有给出不同迎角下不同焦点力矩系数的。

在以后考虑模型飞机的飞行问题时，都把升力看成作用在焦点上。但是应注意，全机的焦点位置因为受尾翼作用的影响，与单独机翼的焦点位置是不相同的。后面讨论全架模型飞机稳定性问题时再做进一步研究。

（四）翼型性能的估计及选用

模型飞机一般可按竞赛要求分三大类型：留空时间、飞行速度和飞行特技。后两种模型飞机所用的翼型通常是对称翼型或双凸翼型，选择翼型的要求比较简单，所以不做讨论。这里所说的翼型性能主要针对竞赛留空时间的模型飞机来考虑。

1．根据翼型极曲线选择翼型

从翼型的极曲线可以看出翼型的好坏和特点。一般来说，翼型的阻力系数愈小愈好，也就是说极曲线愈向纵轴靠近愈好。如图3-9中所示的几种翼型极曲线，B－8306翼型的阻力较小。不过这还不够，对于竞时模型飞机来说，小迎角时阻力小并不说明翼型有什么好处。竞时模型飞机要求下沉速度愈慢愈好，即要求升阻比愈大愈好。这时机翼所用的迎角不是小迎角而是比有利迎角还大一些的迎角。大多数翼型，最大升阻比（用符号Kmax表示）愈大，有利迎角就愈大，产生的升力系数也愈大，飞行速度便可以减慢。从曲线上看，通过原点与极曲线相切的直线愈陡愈好，因为切线与横轴所成的夹角愈大，表示升阻比愈大。例如，图3-9中的B－8306翼型的最大升阻比较B－6358的大，所以一般说来前一种翼型比后一种好。选择翼型时可以先把最大的升阻比选出来然后再考虑其他因素。
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图3-9　几种翼型的极曲线

如果从极曲线上发现两种翼型的最大升阻比相同，例如，图3-9中的B－10355与B－6358翼型几乎可用同一条线相切，则选用对应最大升阻比的升力系数较大的翼型。因为决定模型飞行性能的是整架模型飞机的升阻比，而翼型阻力只占整架模型阻力的1/3左右。虽然B－10355翼型的升力系数及阻力系数都不大，但加上机身等部件的阻力系数以后，总的升阻比便会大为降低。与此相反，对升力系数及阻力系数都较大的B－6358翼型，加上其他阻力后影响会较少。例如，一架模型飞机其他部分总的阻力系数是0.08，现比较一下采用B－6358翼型或B－10355翼型时整架模型飞机的升阻比。

首先从图3-9上查出，在有利迎角时，B－6358翼型的CL＝1.6，CD＝0.038；B－10355翼型CL＝0.8，CD＝0.02。计算总的升阻比时只要把其他阻力系数与翼型阻力系数相加再相比即可

B－6358：Kmax＝1.6/（0.038＋0.08）＝1.60/0.118＝13.6

B－10355：Kmax＝0.80/（0.02＋0.08）＝0.80/0.10＝8.0

通过计算可以很明显地看出，虽然两种翼型最大升阻比很接近，而且B－10355还靠近纵轴，最小阻力系数比较小，但如用在竞时模型飞机上，加上其他的阻力系数以后，还是最大升阻比具有较大升力系数的B－6358翼型要好得多。

此外，极曲线当中部分愈垂直愈好（图3-9中的B－8306比B－10355好）。这样的极曲线表示机翼在很大的迎角范围下阻力系数增加很小，模型飞机用这样的翼型特别容易调整。图3-9中的B－10355翼型则很难调整到正好在合适的迎角下飞行，升力系数有一点小小的变化便会引起升阻比较大的改变。这就是航模爱好者们通常所说的“过分灵敏”。

2．根据翼型的几何形状选择翼型

对于模型飞机来说，单纯根据风洞试验结果来选择翼型未必能得到完全正确的结论，因为根据风洞试验数据确定的性能只是相当于气流平静的条件，而模型飞机的实际飞行条件不可能那么“平静”，会遇到风，也会遇到上升气流和下降气流。气流的紊乱程度影响模型飞机的实际飞行结果，有时与根据风洞试验数据做出的选择有很大出入。例如，根据风洞试验数据，Go－417a翼型的性能比N－60翼型好，但是只要有风，Go－417a翼型的性能便会急剧下降。

此外，有很多适合模型飞机采用的翼型并没有进行过风洞试验，我们只能知道翼型的形状而不知道翼型的极曲线。因此最好能够根据翼型的外形特点来估计翼型的主要特性。

在估计翼型性能前，首先把翼型画好，而且最好画大一些（弦长150毫米以上）。利用小圆规在翼型内作很多小圆与上下弧线相切，这些小圆的圆心连接起来就是翼型的中弧线。画出中弧线以后便可以量出中弧线的最大弯度、弧位（中弧线最高点距前缘距离）和中弧线形状等。在所有小圆中，最大的直径表示翼型的最大厚度，如图3-10所示。
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图3-10　找出中弧线的方法

利用作图法还可以把零升力迎角估计出来。首先把翼型及中弧线画好，从前缘向后量出40％弦长的地方，在翼弦上得一点。从这点作垂直于翼弦的直线与中弧线相交于一点，如图3-11所示的B点。将这点与后缘A点连一直线，这条直线便称为零升力弦。气流从这个方向吹过来，翼型将不产生升力。这条线与翼弦所成的角度就是零升力迎角，用α0表示。
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图3-11　零升力迎角的求法

实际上用这个方法决定零升力迎角不很准确，只有在找不到资料时才这样做。当机翼的雷诺数超过翼型的临界雷诺数时（即模型飞机飞得很快，弦长在150毫米以上），每种翼型零升力迎角是不变的；但如低于临界雷诺数，雷诺数愈小，愈接近于零。从图3-12知道零升力迎角后，便可以估计不同迎角时产生的升力系数。计算方法后面介绍。
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图3-12　α0随Re的变化

总的来说，对于竞时模型飞机，选择怎样的翼型才能获得良好的飞行性能呢？经过广大航模爱好者的试验和研究，对它的外形特点得出如下看法。

（1）中弧线的形状

一般是椭圆形或抛物线形的一部分。中弧线弯度愈大，在相同迎角时产生的升力系数愈大，但阻力也稍微增大。竞时模型飞机翼型用弯度大的翼型（即凹翼型）较好。一般中弧线弯度应为4％～8％（如B－5356翼型是6％，NACA－6409翼型也是6％）。中弧线弯度太大时，阻力增大很多，压力中心移动很多，所以不很适宜。至于中弧线最高点位置，一般是在25％～50％之间。但中弧线弯度增大会使压力中心移动较多，合力位置在不同迎角时变化很大，因此对弹射模型飞机很不适宜。要求稳定性好的模型，其翼型中弧线愈接近直线愈好。无尾飞机或飞翼用的翼型中弧线应为横放的S形。必须注意，这种翼型的中弧线呈S形，不等于说翼型外形也像横放的S形，要仔细观察甚至画出中弧线后才能认出来。

（2）翼型上弧线的形状

翼型上弧线的形状及上弧线最高点的位置对于气流流过翼型的情况有很大影响，在Re＝20000～100000范围内，翼型上弧线最高点位置最好离前缘25％～30％翼弦。上弧线高度可以为9％～10％弦长。有人认为，从翼型前缘到上弧线最高点这一部分上弧线形状，最好是采用一段1/4的椭圆曲线。从上弧线最高点到后缘的弧线形状最好是一段近似于直线的曲线，但这个理论尚未得到证实。

（3）翼型下弧线的形状

翼型下弧线的形状不及上弧线那么重要，但如果设计得不好，对翼型的性能也会有不良影响。翼型下弧线最高点位置最好在离前缘50％～60％翼弦处。翼型下弧线最高点到弦线的距离（高度）最好在5％～7％弦长之间。如果小于这个数值，在平静气流中的滑翔性能不够理想；如果大于这个数值，在有风和有上升气流时的滑翔性能会变差。从翼型前缘到翼型下弧线最高点的这一段曲线形状，对于凹凸翼型，最好也是近乎直线但稍微向下凸起的曲线。从翼型下弧线最高点到后缘这一段弧线最好是逐渐向上弧线接近，最后和上弧线重合。

（4）前缘半径

模型飞机翼型前缘部分的形状对于机翼上表面边界层的状态有很大的影响。如果前缘比较“尖锐”，就很容易在机翼上表面获得湍流边界层。但事物总是一分为二的，前缘太尖，又会使机翼只能在很窄的迎角范围内具有较好的性能。经过一些试验后，有人提出一个数据范围，见表3-2。

表3-2　翼型前缘半径与飞行雷诺数的关系
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综合上面所提到的各点，适合牵引、橡筋和活塞式发动机自由飞等竞时模型飞机的翼型，如图3-13所示。应当指出，这仅是对竞时模型飞机翼型的一般要求。符合上述几何参数的翼型，一般都能获得好的性能。但并不等于说，凡是不符合这些要求的翼型就一定不好，也许经过进一步的研究，可能会得出更合理的设计要求。此外，随着模型的类型及尺寸不同，所选的翼型几何参数也有所不同。一般牵引、橡筋及活塞式发动机自由飞模型机翼翼型的参考数据见表3-3。
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图3-13　竞时模型飞机翼型外形

表3-3　几种模型飞机翼型的主要参考数据
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最后还必须指出：为模型飞机设计或选择性能优良的翼型只是提高飞行成绩的一个必要条件，但还不完备，因为性能优异的翼型本身只是为获得良好飞行成绩提供一种可能性，而要把这种可能性变成现实，还要求合理地设计和精细地制作模型飞机，并且认真地进行试飞调整。只有这样，才能充分发挥高性能翼型的优点，获得优异的成绩。

（五）提高翼型性能的一些途径

要提高模型飞机翼型性能就要设法使翼型上表面的边界层从层流变为湍流以便延迟气流分离，增大最大升力系数和升阻比。边界层的转变与雷诺数、机翼的翼型形状、机翼上表面的粗糙程度以及气流本身紊乱程度有关。由于雷诺数低是模型飞机固有的特点，所以各种提高翼型性能的办法围绕如下几个方面进行。

1．低雷诺数下边界层的人工扰乱

用增加流过机翼上表面气流紊乱程度来促使边界层从层流转变为湍流的方法是一种提高机翼性能简便有效的途径。目前采用的办法有三种。

（1）在机翼上表面前缘部分贴上细砂纸或粘上细木屑

表3-4是用这种方法进行试验的结果。从这个试验可以看到不但升力系数有所增大，阻力系数也有所减小；在迎角9.3°时机翼的最大升阻比从7.3提高到9.0。问题是到底粗糙部分应贴到哪里为止？粗糙的程度如何？对于每个具体的翼型都需要进行试验才能获得良好的结果，弄得不好反而会增加阻力和质量，而未必能提高性能。

表3-4　前缘上表面粗糙的效果（翼型NACA－6412　Re＝45000）
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（2）在机翼上表面近前缘部分粘上一条细木条或粗的扰流线

日本航模爱好者曾经对上弧线为圆弧形的翼型用改变扰流线直径和位置的方法进行了系统的试验，试验结果见表3-5。从这个试验的结果可以看到，对这种翼型来说扰流线直径以0.2毫米为最好。当位置在30％时最大升阻比从8.8提高到10.5。这个例子还充分说明当扰流线用得不合适（譬如太粗），升阻比反而大为降低，甚至只有原来的一半（从8.8减到4.9）。过粗的扰流线不但没有把边界层从层流变为湍流，延迟气流分离，相反地，却使气流就在扰流线上分离。如果扰流线直径为0.8毫米或1.6毫米时，扰流线放在50％的地方反而比放在前面好。扰流线的直径大小与翼弦长度有关。翼弦长度大，扰流线可以粗一些。扰流线的位置则与翼型形状及迎角大小有关，最好能放在翼型最高点前面一些，放得太靠近前缘也不好，如图3-14所示。

表3-5　扰流线直径和位置对翼型特性的影响（翼型R310）
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图3-14　R310翼型

（3）在机翼前缘前方安装一根有弹性的扰流线

扰流线可用钢丝、细橡筋条或有弹性的尼龙线制成，一般装在距前缘约1/10～1/8弦长的地方，如图3-15所示，而且是在翼弦平面上或比翼弦平面稍微低一些。装的时候要把扰流线绷紧。扰流线愈粗，振动愈剧烈，扰乱气流的作用则愈好，可是本身的阻力也愈大。细的扰流线阻力小，但扰流作用不好。将这两种影响加以比较，有人认为0.4毫米直径的最好，但也有用1毫米的。对于不同的模型飞机，必须根据试验来决定最好的扰流线的直径及位置。
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图3-15　扰流线的位置

如图3-16和图3-17所示为加了扰流线后机翼特性的变化情况。从这些曲线可以看到扰流线的作用是很大的。可能这种翼型的临界雷诺数正好在84000，所以加了扰流线后性能突然提高很多。在低雷诺数时，扰流线的作用并没有这样显著。

[image: alt]

图3-16　扰流线对CL的影响
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图3-17　扰流线对极曲线的影响

从图3-17可看到扰流线在大迎角下的效果较为显著。没有扰流线的翼型在迎角2.4°时，机翼上表面的气流就开始分离了，最大升力系数只有0.96左右，相应的阻力系数达0.17之多。而安装了扰流线后，迎角9.9°时翼型上表面才开始出现分离，最大升力系数提高到1.4，而此时的阻力系数仅0.11左右。

2．采用很薄而弯的翼型

有人致力于改变翼型上弧线外形来改善翼型性能。实际经验也证明，在低雷诺数时（如二级模型飞机或更小型的橡筋模型飞机），很薄而弯的翼型最好。很多小模型飞机只在机翼上表面蒙纸，相当于一个十分薄的翼型，性能往往很好。薄而弯的翼型能保证在雷诺数不大时，使边界层从层流变为湍流。有的人认为翼型最高点应在距前缘25％弦长左右，也有人认为应在50％弦长左右，现在尚无定论。

3．采用弯后缘的翼型

自从1953年有人采用明显而且突然弯后缘的翼型获得成功以来，这种翼型开始广泛受到重视。很多牵引模型滑翔机的翼型都把后缘稍向下弯，如图3-18所示。这样的翼型增大了下表面靠近后缘部分的压力，而不过多地增大阻力，所以升阻比增大。现代高速客机采用的“后加载”翼型也是根据类似的原理设计的。发现后缘向下弯的翼型后，给研究模型飞机翼型的
人开辟了一条新的道路。但这种翼型还有很多问题，例如，这类翼型的后缘下弯角度多大，下弯部分占多少等还需要进一步的试验和研究。
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图3-18　后缘向下弯的翼型


二、机翼形状的影响

前面着重介绍了翼型的问题。事实上只有机翼做成无限长时，机翼的性能才能和翼型完全一样，所以还必须进一步了解实际机翼形状对机翼空气动力特性的影响。

机翼的形状包括机翼的平面形状和正面形状。机翼的平面形状指的是机翼的几何形状（例如长方形、梯形和椭圆形等）。机翼的正面形状主要由上反角的大小和形状决定，机翼的平面形状影响机翼产生的空气动力大小和分布，而机翼正面形状主要影响模型飞机的飞行稳定性。在机翼平面形状的选择过程有一个很重要的参数称为展弦比。它就是机翼的翼展与平均翼弦的比值。展弦比愈大表示机翼愈狭长。

（一）展弦比与翼尖涡流的影响

要了解这个问题首先必须知道机翼的长度是有限的。在机翼翼尖部分，上下压强不同的气流会产生流动，下表面高压强的气体可绕过翼尖向上表面流动。气体的这种流动形成翼尖涡流，使整个机翼的气流流动情况都受到影响。这种影响可分三方面：

（1）使机翼上下压强分布产生变化，减小了压力差（而愈近翼尖部分影响便愈大），结果升力减小；

（2）使机翼各部分实际迎角减小，长方形机翼愈近翼尖部分迎角减小愈多；

（3）使机翼后面的气流向下倾斜（即下洗流），增大了阻力。

总的来说，翼尖涡流使机翼在相同迎角下产生的升力减小，增大了阻力，使空气动力性能变坏。可以想象得到，为避免这种影响，最好把翼尖上下隔开来，这样便不再会产生翼尖涡流了。可惜这种方法只能在风洞中办得到，在模型飞机上就不行。如在模型飞机翼尖上加上垂直隔板，翼尖涡流影响虽然减小，但垂直隔板本身的摩擦阻力却使总阻力增大，而且增加质量，不一定合适。现在常用的办法是尽量使机翼左右翼尖相隔远一些。由于这些麻烦是从翼尖开始引起然后影响到全机翼的，翼尖相隔愈远，当然影响会愈小。同样面积的机翼，如果翼弦愈小，翼展愈大，两翼尖相隔的距离便愈远，翼尖涡流的影响便愈小。这种又狭又长的机翼就是展弦比很大的机翼。

一般在计算时可以用机翼翼展的平方除以机翼面积来求展弦比A，这样可以省去求平均翼弦的麻烦。计算公式为
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式中：L——机翼翼展，厘米；

　S——机翼面积，厘米2。

展弦比是机翼的一个很重要的几何参数。机翼翼尖涡流对机翼气动特性的影响，实质上很大程度是与展弦比有关的。下面再进一步讨论翼尖涡流的这种影响。

1．翼尖涡流引起的诱导阻力

在前面所说的空气动力中没有提到一种与机翼升力并存的特殊阻力——诱导阻力。这种阻力在模型飞机飞行时占很重要的地位，差不多占总阻力的1/3以上。

诱导阻力指由于机翼上下表面压力不同引起翼尖涡流产生的阻力。机翼上下表面的压力差产生升力，而升力是与这种阻力同时并存，好像是由于有了升力才诱导出来的阻力，所以称为诱导阻力。机翼升力愈大诱导阻力也愈大，机翼升力为零时，诱导阻力也减小到零。

机翼的诱导阻力与机翼展弦比有关，展弦比大的机翼，翼尖涡流相对较弱，诱导阻力也小一些，根据理论推算证明，诱导阻力系数与展弦比成反比，而与机翼升力系数平方成正比。诱导阻力系数可用下面的公式计算

[image: alt]

式中：CL——机翼的升力系数；

　CDi——诱导阻力系数；

　A——机翼展弦比。

从式（3-3）中可看到，展弦比愈大诱导阻力便愈小。现代的牵引模型飞机展弦比一般都在10以上就是这个道理。不过必须注意，用这个公式计算时，还要考虑到机翼的平面几何形状。这个公式适用于椭圆形和梯形机翼，如为长方形加椭圆翼尖的机翼，诱导阻力比用这公式算出来的值大5％～10％，也就是说还应乘上1.05～1.10。

2．翼尖涡流形成的下洗流

翼尖涡流对模型飞机的另一个影响是形成下洗流。尾翼通常是在机翼所影响的气流之内，所以下洗流主要对尾翼产生作用，即改变了吹到尾翼上的气流方向。下洗角就是机翼前面吹过来的气流方向与机翼后气流的方向所成的角度，如图3-19所示。当机翼产生升力愈大，即翼尖涡流愈强时，下洗角愈大。这个影响也随着展弦比的加大而减小。根据理论研究结果，距机翼后缘较远处的下洗角可用下式计算
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图3-19　下洗角

式中：ε——下洗角，（°）。

事实上机翼后面的气流相当混乱，下洗角各处大小不同，这个公式只是一个最粗略的估计而已，同时机翼后面气流的速度也只有原来速度的90％左右。也就是说，如果没有螺旋桨的气流作用，尾翼的相对气流速度只有模型飞机飞行速度的90％。

3．翼尖涡流使机翼产生的升力减小

翼尖涡流不但与诱导阻力及下洗角有关，而且还会影响到升力系数的大小。由于翼尖涡流的影响，机翼的实际迎角比没有翼尖涡流时的迎角小。原来用翼弦线与相对气流的夹角所形成的迎角是测量机翼性能所用作依据的迎角。但翼尖涡流使机翼气流发生变化，减小了机翼的相对气流与翼弦线所成的角度，使机翼产生的升力系数减小。如机翼无限长时，迎角为8°，升力系数为1.2。当展弦比为8，同一机翼（具有同样的翼型）迎角也为8°，产生的升力系数只有0.96。因为对后一种机翼来说气流作用的实际迎角没有8°。由图3-20可看到，相同翼型的机翼在相同迎角时，展弦比愈小，升力系数也愈小。同时可以看到，机翼产生的最大升力系数一般不随着展弦比的改变而改变，所以展弦比愈小的机翼临界迎角却愈大。
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图3-20　不同展弦比时的升力系数曲线

机翼产生的升力系数在小迎角时与绝对迎角成正比，所以升力系数曲线开头都像一根直线，如图3-20所示。所谓绝对迎角就是零升力迎角与迎角数值之和，也就是零升力弦与相对气流的夹角（见图3-11）。用代数式表示绝对迎角等于α－α0，因为α0通常是负值，用负的α0代入式中正好是两个角度相加。

由于翼尖涡流使机翼迎角减小的数值称为诱导迎角（Δα），也有人称为诱导下洗角。理论上这角度的大小正好等于下洗角的一半。计算式为
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式中：Δα——诱导迎角，度。

从图3-20可以看到，当展弦比从无限大改为8时，升力系数曲线便向右偏斜，对应同一升力系数，两者迎角相差是Δα。角度的大小可用式（3-5）计算。用这个办法可以把翼型的升力系数曲线（展弦比无限大的曲线）改为展弦比符合我们机翼情况的曲线。图3-20有两种展弦比（12和8）的升力系数曲线。

至于展弦比减小后，临界迎角的变化情况就比较复杂了，但近似地也可以用式（3-5）计算，不过计算时的CL要用CLmax。

4．展弦比用多大合适

根据以上的计算及考虑，模型飞机机翼的展弦比应该愈大愈好，但大展弦比机翼是很难制作得又轻又坚固的。对于模型飞机来说，考虑展弦比的时候还应该同时考虑到雷诺数的影响。模型飞机机翼的面积往往有一定的限制，所以用大展弦比就要求短翼弦，也就是小雷诺数。前面早已说过，雷诺数愈大，机翼的性能便愈好，尤其是最大升力系数受雷诺数的影响更大。小雷诺数时机翼容易失速。从这方面考虑机翼应该用小展弦比。

到底应该用多大的展弦比？这个问题要根据不同的模型情况而定。一般来说最好争取机翼的雷诺数在30000以上，这就相当于翼弦是100毫米左右（模型飞机飞行速度大约是5米／秒）。但对于弹射模型飞机来说很难办得到，所以弹射模型飞机应当尽量争取长一点的翼弦，展弦比最好不超过5，其他的模型飞机可以在构造坚固的条件下用大的展弦比。

例如，要制作一架牵引模型滑翔机，机翼面积是1500厘米2，飞行速度是5米／秒。展弦比应该用多少呢？要解决这个问题，先从机翼的性能考虑，然后研究构造上的可行性。

制作面积1500厘米2的机翼，可以用90毫米的翼弦，1670毫米的翼展；或者120毫米的翼弦，5550毫米的翼展；也可以用150毫米的翼弦和1000毫米的翼展。第一种情况展弦比是18.5，第二种是10.4，第三种是6.6。这三种机翼的雷诺数分别为：31000、41400和51800。假如都用相同的翼型NACA-6412，那么从有关模型飞机翼型的资料中可查到这三种雷诺数下翼型的阻力系数分别为0.026、0.023和0.021。假如模型飞机用大迎角飞行，升力系数为0.9，诱导阻力系数分别为0.017、0.031和0.049。机翼的总阻力系数是0.043、0.054或0.070。很明显，从阻力大小的观点来看展弦比是愈大愈好。

如果考虑机翼的最大升力系数情况便不同了。模型飞机飞行（滑翔）时最好用大的迎角，这样可使飞行速度和下沉速度减小。一般来说模型飞机的最大升阻比愈大，飞行的性能也愈好。对于相同的翼型，雷诺数愈大，最大升力系数也愈大。尤其是当雷诺数在临界值附近（40000～50000之间）时，争取大雷诺数很重要。超过临界雷诺数，机翼上表面的边界层就可从层流转为湍流。如果雷诺数在20000～30000之间，一般是不可能成为湍流层的，这样机翼容易失速。翼弦90毫米的机翼最大升力系数可能到不了0.9。如果用120毫米的翼弦，雷诺数在40000左右，最大升力系数是1.35，飞行时可用8°迎角，离临界迎角12°还有一定距离，所以比较理想。至于用150毫米翼弦，虽然雷诺数更大，但由于展弦比太小，阻力很大，比较起来不合算。

从结构的观点来比较这三种机翼时，当然展弦比愈小愈好。事实上展弦比大到18以上的机翼是很难制作的。即使做得坚固，机翼本身也一定很重。

总之，模型飞机机翼展弦比的大小应该结合雷诺数、诱导阻力和强度／重量的影响来考虑。机翼面积小于500厘米2时，展弦比最好在6左右。较大面积的机翼，应争取翼弦长度在120毫米以上。牵引模型飞机的展弦比不妨超过12。橡筋模型飞机保持在10以下为好。至于线操纵模型飞机由于坚固性要求高，展弦比往往在6以下。

（二）机翼的平面形状

模型飞机机翼的平面形状种类不多。从空气动力学的观点看，椭圆形的机翼诱导阻力最小，但无论是竞时模型飞机或竞速模型飞机却很少采用这种外形，原因主要是制作不方便。大多数无线电操纵模型飞机及线操纵竞速模型飞机的机翼都采用梯形的平面形状；而竞时模型飞机的机翼一般都采用长方形中段加梯形翼尖。因为从理论上讲梯形机翼的诱导阻力较接近理想的椭圆机翼，而且翼肋大小变化有规律，制作起来虽不及长方形的方便，但也不十分麻烦。几种常见机翼的平面形状，如图3-21所示。
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图3-21　机翼的平面形状

竞时模型飞机机翼采用长方形加梯形形状，除了考虑制作比较方便和诱导阻力比较小外，还有一个原因是这种平面形状的机翼，可提高模型飞机进入上升气流的能力。由于机翼涡流的影响，沿着机翼翼展方向每个翼剖面产生的升力是不相同的，而且与机翼的平面形状有很大的关系，如图3-22所示。图中横轴是半翼展长度相对值，0是机身中线、1.0是翼尖。
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图3-22　不同形状机翼的展向升力分布

一般所称的机翼升力系数，实际上是沿着翼展方向各个翼剖面所产生的升力系数的平均值。梯形机翼升力分布的特点是：靠近翼尖处剖面的升力系数比机翼平均升力系数大很多。如果模型飞机飞行时右机翼翼尖遇到了上升气流，使右机翼的迎角增大，由于翼尖附近翼剖面的升力系数已经很大了，再增大迎角后便有可能先达到临界迎角，于是在右机翼翼尖处先出现气流分离，升力下降；左、右机翼升力不相同，翼尖离重心距离远，模型飞机便朝右机翼方向倾侧，于是使模型飞机进入这股上升气流中。

（三）上反角

机翼上反角就是从正面看机翼向上翘的角度，严格地说，就是机翼翼弦平面与通过翼根弦而垂直于机身对称面的平面所夹的角度。为简单起见，也可以看作是机翼没有左右倾斜时，机翼前缘与水平面的夹角。

上反角主要用来使模型飞机具有横侧稳定性。当模型飞机由于外界突然的影响（如突风）以至倾斜时，上反角的作用是使机翼产生使模型飞机从倾斜中恢复过来的力矩。

模型飞机机翼的上反角形状一般有四种：V形上反角（一折上反角），U形上反角（双折上反角），双V形上反角（三折上反角）和海鸥形上反角，如图3-23所示。
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图3-23　模型飞机机翼的不同上反角

具有上反角的机翼之所以会起稳定的作用，是由于模型飞机倾斜后会自动向倾斜的一方侧滑，这时相对气流从斜前方吹过来。有上反角的机翼左右两侧迎角便不同，产生的升力也就不同，于是形成恢复力矩把模型飞机从倾斜中恢复过来。

在侧滑时，如果侧滑角是β，机翼上反角是Γ，那么一侧机翼的迎角改变量为
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例如，机翼上反角是10°，倾斜后产生侧滑角6°，那么向下倾斜的机翼迎角加大（6×10）/57.3，约为1°；而向上的机翼迎角减小1°，机翼两侧升力便不同。从这个计算可以看到，上反角角度愈大，迎角的变化便愈大，也就是恢复倾斜作用愈大。

不过另一方面也可以想象得到，使模型飞机从倾斜恢复的是升力差产生的力矩，与作用的“力臂”大小也有关系。具有上反角的机翼离中轴愈远，两侧机翼升力不同时产生的力矩就愈大。因此，从这一观点来看，U形上反角效率最好。

现代的竞时模型飞机多数用U形或双V形上反角。后一种上反角的优点是：它一方面具有U形上反角的效率（因上反角大的部分在翼尖），同时机翼中部也有一点上反角，若外翼在侧滑角太大、迎角增加过多以至失速时，机翼中部还能起一定作用。所以，这种上反角虽然制作上稍微困难一些（多一个折点）但使用仍十分广泛。

事实上具有上反角的机翼不一定要在模型飞机倾斜时才起作用。当有侧风时，或者模型飞机飞行方向与机身不重合时也起作用。这时，相对气流吹到机翼上也有一个偏斜的角度，即侧滑角β，如图3-24所示，这种情况也称为侧滑。如果模型飞机在飞行中机头向左偏不与飞行方向重合，这时模型飞机是在右侧滑，机翼的上反角使得右侧机翼升力加大，左侧机翼升力减小，模型飞机会向左倾斜，因此上反角虽然可以使模型具有横侧稳定性，却使模型在保持方向上不利，也就是影响方向稳定性。要保持方向稳定性还需要足够大的垂直尾翼，两者的作用必须协调。这个问题将在第六章中再进行讨论。
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图3-24　右侧滑

（四）机翼性能的换算方法

如果找到好的翼型资料或其他的模型飞机数据，一定要先把数据换算为适合你自己的模型飞机几何特点数据才能应用。在这里将介绍利用翼型的性能曲线及本章前面一些公式获得不同展弦比机翼的升力系数及阻力系数的方法。

1．机翼的升力系数

设翼型的升力系数曲线是已知的（可查翼型集），可以求出升力系数曲线的斜率（B0），即升力系数与绝对迎角（αabs）的比值。计算式为
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如果你的机翼展弦比是A，那么升力系数曲线的斜率受诱导迎角的影响也将改变，现在斜率为
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利用式（3-5），Δα＝18.2CL/A

代入式（3-8）中得
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所以，对于这样的机翼，在迎角α时的升力系数应该为
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将公式右侧分数上下用αabs除，变为
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式中：CL——在迎角为α，展弦比为A时的升力系数；

　B0——展弦比无限大时升力系数曲线斜率。

这个公式可用来估计翼型的性能，也可以用来计算展弦比不同的机翼的升力系数。例如，只知道翼型形状和机翼展弦比，没有翼型的资料，那么根据图3-11的作图法可求出翼型的零升力迎角α0，大部分良好的翼型的升力系数曲线斜率B0等于0.084左右（雷诺数为60000时）。将该数值代入上式（0.084×18.2＝1.529，这里用1.5计算），即可得到另一公式用来估计机翼在迎角α时的升力系数
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利用式（3-10）时必须注意，当迎角逐渐增大，迎角与升力系数的直线关系便不准确了，尤其是在临界迎角附近，升力系数曲线的斜率逐渐减小，所以不能使用式（3-10）。

当机翼的雷诺数大于60000时，B0的数值是常数，对任何好的翼型都差不多，一般在0.08～0.09之间（对称翼型0.1，理论上限值是2π/57.3～0.1097）。但雷诺数很低时情况就不同了。

如图3-25所示，当Re＝42000时，各种不同的翼型具有各种各样的升力系数曲线，而升力系数曲线的斜率各不相同。幸而大部分模型飞机用的凹凸型翼型B0变化不大，所以公式还可以用来修正机翼的资料，算出机翼在不同展弦比时的升力系数。
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图3-25　在低Re下不同翼型的B0值

例如，已知翼型的资料（展弦比无限大时的资料），要把升力系数换算为适合展弦比为A的情况，可以代入前式，得

CL，A＝B0αabsA/（A＋1.5）

其中，CL，A表示机翼展弦比为A时的CL。

若从已知资料中查到迎角α时翼型的升系数为CL∞（展弦比无限大时的CL），那么根据公式CL∞＝B0αabs，代入上式可得

[image: alt]

这便是机翼升力性能换算的基本关系式。只要知道在展弦比无限大时翼型的升力系数CL∞，代入式（3-11）中，便可求出展弦比为A时的机翼在相同迎角下产生的升力系数CL，A。

例如，机翼展弦比为8.5，用Go-417a翼型，试求迎角6°时的升力系数（机翼Re＝42000）。从图3-25可查出展弦比为无限大时，翼型在6°迎角下升力系数是1.05。根据以上公式得

CL＝（1.05×8.5）/（8.5＋1.5）＝0.89

另一种情况是在已知A＝A1时，试验出来的翼型资料，现在要求展弦比为A2时的CL。这情况可用下式换算为
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式中：CL，A1——机翼展弦比为A1时的升力系数；

　CL，A2——机翼展弦比为A2时的升力系数。

2．不同展弦比下的阻力系数

现在机翼的阻力系数应包括诱导阻力系数在内，所以相同的翼型，当展弦比不同时，同一迎角下阻力系数也不同。从曲线中所查到的翼型阻力系数称为废阻力系数CD0，或称翼型阻力系数。机翼的阻力系数应为废阻力系数（即零升阻力系数）与诱导阻力系数之和。根据式[image: alt]得
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式中：CD——机翼阻力系数；

　CD0——翼型阻力系数；

　CDi——诱导阻力系数。

如果已知的翼型资料是由展弦比A1试验时而得，现在的机翼展弦比为A2，那么阻力系数的换算可根据前述换算公式，得
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式中：CD，A2——展弦比A2时的机翼阻力系数；

　CD，A1——展弦比A1时的机翼阻力系数。

［例］Go-417a翼型，A＝5，CL＝0.7时，阻力系数CD＝0.15，求A＝10时，在同样CL下，阻力系数为多少？

解：将已知数值代入式（3-14）中

CD＝0.15＋0.32×0.72（1/10－1/5）＝0.134


第四章　整架模型飞机的空气动力

整架模型飞机的空气动力就是模型飞机各部分所受到的空气动力的总和。由于模型飞机的升力主要是机翼产生的，其他部分包括尾翼在内产生的升力都很小，所以认为整架模型飞机的升力都是由机翼提供的，不会产生多大误差。至于阻力，模型飞机的各部分都会产生，而且因为部件与部件之间的干扰作用，使总的阻力有时会比这些部件单独阻力的总和还多。整架模型飞机的空气动力与翼型一样，通常也用极曲线来表示。


一、整架模型飞机的阻力及极曲线

（一）整架模型飞机的阻力

1．模型飞机各部分的阻力系数

模型飞机各部分的阻力系数通常可利用风洞试验测出。根据资料，我们把常见的各种物体阻力系数列出来，见表4-1。

表4-1　各种物体的阻力系数
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续表4-1
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利用表4-1的阻力系数来计算模型飞机的阻力时，仍用第二章介绍的公式：[image: alt]，但利用这个公式计算各部件的阻力时，必须注意式中的面积S一定要用表4-1中所规定的计算面积。

［例1］计算线操纵模型飞机操纵钢丝的阻力。已知钢丝直径是0.4毫米，长20米，钢丝相对于空气的平均速度为40米／秒。

查表4-1得钢丝阻力系数：　CD＝1.40

阻力D＝1/2×1.226×402×（0.4/1000×20）×1.4＝11牛

如果在这种情况下我们用钢丝的最大截面积来计算，那么相对应的阻力系数要改变。

2．整架模型飞机的废阻力系数

整架模型飞机的阻力可以分为两部分计算再相加起来，一部分是模型飞机各部件的废阻力，还有一部分是机翼的诱导阻力。

整架模型飞机的废阻力就是模型飞机所有与升力无关的各部件的阻力与各部件之间的干扰阻力的总和。干扰阻力最好通过试验求得，在没有更确切的数据前可以假设它占全部废阻力的10％左右。

因为每部件计算所用的参考面积不同，我们求整架模型飞机废阻力系数时，应先求出各部件阻力再相加（包括机翼的废阻力），再乘上1.1，得出总的废阻力，然后用总的废阻力除以[image: alt]就可得到全机的废阻力系数CD，Par，参考面积是机翼面积SW。

通过实际计算可以看到，模型飞机的废阻力中最主要部分是机翼翼型阻力，机身、尾翼等所占比重不大。要减小阻力应从选择良好翼型和小心制作机翼着手。机身的形状、大一点小一点影响很微小，在这方面过分下功夫不太值得。

3．整架模型飞机的总阻力系数

知道整架模型飞机的总废阻力系数后，再加上机翼的诱导阻力系数，便是整架模型飞机的总阻力系数
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式中：CD——模型飞机的总阻力系数；

　CD，par——模型飞机的总废阻力系数；

　CDi——模型飞机的诱导阻力系数。

利用总阻力系数计算模型的总阻力时只要乘上机翼面积SW和[image: alt]即可。

模型飞机在滑翔时升力系数很大，往往达到0.8或更大，所以诱导阻力在总阻力中占很大的比重。例如，机翼展弦比是10，那么诱导阻力系数CDi是0.82/（3.14×10）＝0.020。所以设法减小诱导阻力（例如合理地加大展弦比）是很必要的。

（二）整架模型飞机的极曲线

在绘制整架模型飞机的极曲线之前，必须先根据模型飞机的展弦比依照前面介绍的方法对翼型的极曲线进行修正，得到机翼的极曲线。

假如我们已经知道机翼的极曲线，那么利用这条极曲线便可以很容易地得到整架模型的极曲线，如图4-1（a）所示为机翼的极曲线。我们算出模型的总废阻力系数CD，par，然后将曲线的纵坐标向左移一段距离等于（CD，par－CD0），CD0是机翼的废阻力系数。这样，对应于新的纵坐标，这条曲线便是整架模型飞机的极曲线了。这种情况就相当于在机翼极典线上各点加上其他部分的阻力系数（CD，par－CD0），所以得到的是整架模型的极曲线，如图4-1（b）所示。
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图4-1　机翼极曲线修正为模型飞机的极曲线

前面已经说过，从坐标原点对极曲线作切线时，切点所对应的迎角就是有利迎角。在这个迎角飞行，模型飞机的升阻比最大。现在我们从图4-1上可以看到，加上全模型飞机其他部分的阻力系数以后，机翼的有利迎角就改变了，本来的有利迎角α1变为α2，而且α2要大于α1。例如，机翼本来有利迎角是6°，装在模型飞机上以后，有利迎角便要改为8°或10°，总之要比6°大。机身等部分的阻力愈大，增加的角度便愈多。

（三）确定模型飞机最大升阻比的近似方法

利用模型飞机的极曲线也可以用计算方法求出有利迎角和最大升阻比K。计算的主要假设是模型飞机的废阻力系数不随迎角的改变而改变。这样一来极曲线就是一条抛物线（因为阻力系数与[image: alt]成比例），如图4-2所示。抛物线的特点是，如果从坐标原点作切线与曲线相切，切点的垂足（图4-2中的B点）到坐标原点O的距离等于原点到曲线与横轴交点（即C点）距离的两倍，如图4-2中的OC＝CB。模型飞机的极曲线是一条抛物线，A点便相当于极曲线上有利迎角的位置，OC等于全模型飞机的废阻力系数CD，par。CB等于诱导阻力系数CDi。这样一来，可将这个关系列出来并算出最大升阻比的数值。
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图4-2　模型飞机极曲线的几何特性

因为　OC＝CB　[image: alt]

又　[image: alt]

所以　[image: alt]

移项得　[image: alt]

最大升阻比　[image: alt]

化简得　[image: alt]

式中：Kmax——模型飞机的最大升阻比；

　CD，opt——有利迎角时的升力系数。

如果考虑到其他一些原因，如果机翼平面形状不很理想（不是椭圆形），废阻力系数会随着迎角加大而稍微加大等，这个公式可修改一下变为

[image: alt]

利用式（4-5）可以很简单地估计出模型飞机的最大升阻比。如果想求有利迎角，可以根据式（4-3）先求出有利迎角时的升力系数CL，opt，然后从机翼极曲线上查到有利迎角的大小。

从以上公式可看到，要想加大模型飞机的最大升阻比，可增大机翼展弦比或者减小模型飞机的废阻力系数，而采用后一种办法时，应选择良好的翼型以便减小CD0（翼型阻力系数）；同时要减小机身、尾翼等的阻力，使各部分互相连接时很密合，没有裂缝以免增大干扰阻力。

［例2］一架模型滑翔机机身最大截面积为50厘米2，尾翼面积为1000厘米2，机翼面积4000厘米2，用NACA-6412翼型，展弦比12，求模型飞机的最大升阻比。

解：查表得出机身阻力系数为0.13，尾翼阻力系数为0.021，CD0＝0.025，

这样，先求出CD，par＝（0.025＋50/4000×0.13＋1000/4000×0.021）×1.1＝0.0351

最大升阻比　[image: alt]

这时的升力系数为　[image: alt]

从机翼极曲线上查到有利迎角大约是8°，模型飞机在滑翔时机翼迎角应该保持在比有利迎角稍大的角度下飞行。这个例子就是说应该用10°左右的迎角来滑翔。


二、模型飞机的螺旋桨

对于有动力的模型飞机来说，除了采用目前还不十分普及的喷气发动机外，都要靠螺旋桨产生拉力，因此，螺旋桨的好坏直接影响到竞时模型飞机的飞行高度或竞速模型飞行的飞行速度，也就是说，直接影响到飞行成绩的好坏。所以无论是竞时、竞速或创纪录模型飞机，如何设计和制作一个性能优良的螺旋桨与设计、制作一个性能良好的机翼是同等重要的事情。

（一）基本原理

1．与螺旋桨有关的一些名词和术语

螺旋桨各部分的名称与机翼有很多相似的地方，桨叶相当于机翼的翼面，桨叶也有前缘和后缘，桨叶的剖面形状也和机翼剖面形状差不多，如图4-3所示。但是模型飞机飞行时，螺旋桨一面旋转产生拉力，一面又随飞机前进，所以它的工作情况要比机翼复杂得多。在讨论螺旋桨工作原理之前先把有关的名词术语进行一些说明。
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图4-3　螺旋桨各部分名称

（1）右旋螺旋桨和左旋螺旋桨——当我们站在螺旋桨后面（相当于飞机驾驶员的位置）来观察螺旋桨旋转，如果看到螺旋桨是顺时针方向旋转，这种螺旋桨称为右旋螺旋桨；反之称为左旋螺旋桨。目前大多数活塞式发动机都采用右旋螺旋桨（但也有个别发动机采用左旋螺旋桨）。

（2）螺旋桨的旋转面——螺旋桨旋转时，通过螺旋桨上一点并且垂直于旋转轴的一个假想的平面。

（3）螺旋桨直径D——螺旋桨两个桨尖之间的距离，也就是螺旋桨旋转时最大旋转面的直径。

（4）桨叶角φ——桨叶剖面的弦线与旋转平面之间的夹角称为桨叶角，如图4-4所示。从定义上看，螺旋桨的桨叶角与机翼的安装角相似。不过机翼装在机身上的安装角一般沿机翼翼展都是相同的，只有少数模型飞行的机翼安装角是翼尖部分小，靠翼根部分大。可是螺旋桨的桨叶却完全不同了：愈靠近旋转轴，剖面的桨叶角愈大；愈接近桨尖，剖面的桨叶角愈小。制作正确的螺旋桨，从桨尖到桨根，桨叶角的扭转程度是逐渐增大的。
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图4-4　作用在螺旋桨上的空气动力

（5）旋转速度U——螺旋桨旋转时桨叶上任一剖面沿圆周切线方向的旋转线速度为旋转速度。

U＝2πrn

其中，n为螺旋桨每秒钟的旋转次数；r为桨叶上任一剖面到旋转轴的距离。

由于螺旋桨各剖面到旋转轴的距离r都不相等，所以旋转时各个剖面所经历的路程也不相等，愈靠近桨尖r愈大，旋转速度U也愈大。螺旋桨旋转所引起的相对气流的速度就等于螺旋桨的旋转速度。

（6）前进速度V——模型飞机飞行时，由于桨叶随同模型一起运动，所以螺旋桨的前进速度等于模型飞机的飞行速度，它也等于模型前进时所引起的作用在桨叶上的相对气流的速度。

（7）合速度W——螺旋桨旋转时产生拉力，使模型向前飞行。这时，真正作用在桨叶上的气流是螺旋桨旋转线速度U引起的相对气流和模型前进速度V作用在桨叶上的相对气流的总和，它称为合速度W。

（8）桨叶迎角α——桨叶剖面的弦线与合速度W方向之间的夹角称为桨叶迎角。如果模型没有前进速度，那么桨叶角φ就等于桨叶迎角α。所以一般情况，桨叶迎角总是小于桨叶角的，与机翼情况相似，这个角度的大小，决定了桨叶剖面产生的拉力大小。

（9）气流角θ——合速度W与旋转速度U之间的夹角称为气流角θ。显然，由于桨叶各剖面处的旋转速度都不相同，所以愈靠近桨尖气流角θ愈小。

（10）几何螺距H——如果螺旋桨一面旋转一面前进，前进的方向是沿着桨叶剖面的翼弦方向，也就是说桨叶迎角为零，那么每旋转一圈，剖面前进的距离称为几何螺距H。

（11）实际螺距Ha——实际飞行中桨叶是沿着相对气流的方向并带着某个迎角前进，而不是沿桨叶剖面翼弦方向前进。螺旋桨桨叶沿着相对气流方向旋转一圈，剖面前进的距离称为实际螺距。也就是说，几何螺距是桨叶迎角为零时的实际螺距。如图4-5所示，把螺旋桨旋转一圈时桨叶剖面经过的轨迹加以展开，从图上可以看到实际螺距一定比几何螺距小。桨叶迎角愈大，这个差别也愈大。
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图4-5　螺旋桨的几何螺距与实际螺距

2．螺旋桨如何产生拉力

如果在螺旋桨上任意取一段桨叶来看，它的工作原理与机翼是相似的。螺旋桨以转速U旋转并带动模型以速度V飞行，相对气流在桨叶剖面上产生的合力R相当于作用在翼型上的空气动力，它也可以分解为两个分力。不过对螺旋桨来说，它们不叫升力和阻力，而是把与模型前进速度V平行的分力称为拉力P，把与旋转速度平行的分力称为旋转阻力Q，见图4-4。

整个螺旋桨产生的拉力就是每一段桨叶剖面上拉力P的总和，而整个螺旋桨旋转时遇到的阻力就是每一段桨叶剖面上旋转阻力Q的总和。要使螺旋桨继续不断旋转，就需要由活塞式发动机或橡筋束给螺旋桨提供克服旋转阻力的能量。

如何提高螺旋桨的工作效率呢？一方面是尽一切可能降低发动机（包括橡筋束）工作时要克服的机械摩擦；再就是从螺旋桨本身的设计和制作上，尽可能提高它产生的拉力并减小旋转时的旋转阻力。就像机翼升阻比愈大愈好一样，作用在螺旋桨上的拉力P和旋转阻力Q的比值也是愈大愈好。从图4-4可以看到，拉力P与旋转阻力Q的大小随合力R的大小与方向而改变。另一方面与机翼的升阻比一样，螺旋桨的拉力P与旋转阻力Q的比值也会随迎角α而改变。迎角α的大小决定了桨叶剖面产生的合力系数的大小，这和机翼情况相同。桨叶在工作时如果迎角合适，产生的拉力就大，否则产生的拉力就小。螺旋桨的效率高不高主要是看桨叶各剖面工作时的迎角合适不合适。对于一定形状的螺旋桨桨叶剖面，拉力P与旋转阻力Q的最大比值只是在某一个迎角下才能达到，与机翼情况相仿，这个迎角称为桨叶剖面的有利迎角αopt。这就是说，为了提高螺旋桨效率必须使桨叶各个剖面都处在有利迎角下工作。不过模型飞机的螺旋桨较小，在制作时不可能把桨叶剖面的形状控制得像机翼翼剖面那么精确。有利迎角对于活塞式发动机螺旋桨的平凸叶剖面约为2°～4°，对于橡筋模型飞机螺旋桨的凹凸叶剖面约为4°～6°。

（二）螺旋桨的桨叶角与几何螺距

桨叶角的大小要由气流角和迎角决定，从图4-5可以看到，桨叶角φ与迎角α和气流角θ的关系为
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而气流角θ在不同截面位置各不相同，根据三角学关系，得
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所以　[image: alt]

在螺旋桨各剖面处，前进速度V和螺旋桨转速n都是一样的，而桨叶上不同剖面的r各不相同。为了要保持桨叶各个剖面处的迎角α都相同，就只能改变桨叶各剖面的桨叶角。愈靠近桨根部分，由于r愈小，旋转线速度U也愈低，要求桨叶角愈大；反之愈靠近桨尖，r愈大，要求桨叶角愈小。由于从桨根到桨尖，桨叶角是逐渐减小的，所以每个桨叶剖面的弦线都不平行，螺旋桨桨叶是一个扭转的曲面。正确设计的螺旋桨，各剖面处的桨叶角理论上均应等于θ＋αopt。

如果知道了速度V（米／秒）和旋转速度n（转／秒），那么距旋转轴r的剖面θ角可在三角函数表上反查出来。知道了θ角再根据剖面形状所要求的最好的迎角α的大小，便可算出这剖面应该有多大的桨叶角。

［例3］已知模型飞机飞行速度是12米／秒，发动机转速200转／秒，螺旋桨直径240毫米，桨叶有利迎角3°，求桨叶在距旋转轴0.5半径处的桨叶角。

解：在0.5R处r＝0.5×240/2＝60（毫米）
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查三角函数表得θ＝9°3′，桨叶角＝9°3′＋α＝9°3′＋3°＝12°3′

必须了解，螺旋桨的桨叶角与产生拉力的大小很有关系。如图4-6所示为同一桨叶剖面在不同桨叶角时的情况。从图上可以看到，即使迎角α相同，相对气流速度相同，产生的合力也相同，如桨叶角愈小，合力向前的分力即拉力便愈大；反之，如果桨叶角愈大，螺旋桨产生的拉力便愈小。
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图4-6　桨叶角与拉力的关系

这就是为什么竞速模型飞机必须使用高转速的发动机以便用小桨叶角的螺旋桨来产生足够的拉力。要想使模型能飞到200千米／时，发动机的转速应在15000转／分以上（当然，还需要发动机有足够的功率）。

现在可以了解为什么模型飞机螺旋桨桨叶的最大宽度往往集中在叶片外侧，使桨叶的面积大部分分布在（0.4～0.8）R之间。由于桨叶角愈靠近桨根愈大，愈靠近桨尖愈小，所以产生拉力的作用是在（0.4～0.8）R处最大。桨尖处因受桨尖涡流影响产生拉力的作用要减小一些，而靠近桨根处的桨叶对产生拉力来说并不起什么作用，因此可以用很大的整流罩把当中部分（从桨根到0.15R或0.20R处）罩上以减小旋转阻力，使整个螺旋桨转得更快，反而会产生更大的拉力，但整流罩的重量是不利因素，需要综合权衡利弊。

如果知道了螺旋桨的桨叶角，根据三角学的关系可以很容易地求出几何螺距H。计算式为
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所以[image: alt]

式中：H——几何螺距，毫米；

　r——该剖面到旋转轴距离，毫米。

现计算例3中的螺旋桨0.5R剖面的几何螺距：

H＝2×3.14×60×tan 12°3′＝2×3.14×60×0.213＝80.5（毫米）

其他剖面计算结果见表4-2。

表4-2　典型剖面处的桨叶角
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由此可见，为了保证螺旋桨各剖面迎角相同，则各剖面的几何螺距一定不相同。桨尖的几何螺距最大，愈靠近桨根螺距愈小。这种螺旋桨称为不等距螺旋桨。这种螺旋桨效率高但制作较难，所以通常只用于线操纵竞速模型飞机和高性能的自由飞模型飞机。这种螺旋桨的螺距一般以桨叶上某一剖面为基准，譬如在例3中，以0.75R的剖面为基准，那么这螺旋桨的螺距便为90毫米。螺旋桨螺距通常都是指几何螺距而不是实际螺距。

（三）螺旋桨几何尺寸和翼型的确定

1．螺旋桨直径

螺旋桨直径D的大小对于螺旋桨的空气动力特性有很大影响。在相同的转速下，直径愈大，拉力也愈大，但需用功率也愈大。对于给定的发动机或橡筋束来说，增大直径会降低转速，而减小直径会使转速提高。

一般来说，随着飞行速度、发动机功率（或橡筋束扭力）和转速的不同，螺旋桨的最佳直径也不同，过大或过小都不适宜。因此要为模型飞机选定合适的螺旋桨直径是一个比较复杂的问题。目前都采用经验数据，先进行初选，然后通过改变螺距以求获得效率最好的螺旋桨。如果仍不满意，则在经验数据的范围内改变直径，并再通过改变螺距进行试验。

在2.5毫升自由飞模型飞机上，根据发动机转速／功率特性，对应最大功率时的转速各不相同，螺旋桨直径一般在170～250毫米范围内。2.5毫升竞速模型飞机，螺旋桨直径为150毫米左右。橡筋动力模型飞机的螺旋桨直径约为翼展的1/3～1/2。

2．螺旋桨桨叶的宽度

螺旋桨桨叶的宽度b即桨叶剖面的弦长。一般用它与螺旋桨直径的比值来表示，称为相对宽度。计算式为
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螺旋桨各个剖面的相对宽度虽然是不相等的，但它却按一定的规律变化。剖面宽度变化规律与所选择的桨叶平面图形有关。从简单的空气动力学的观点来看，椭圆形的桨叶平面形状最好，但一般为了设计和制造方便往往把螺旋桨的平面形状做成梯形的。

用于活塞式发动机的螺旋桨，由于发动机转速一般都比较高，桨叶的宽度不宜过大。因为在给定的发动机功率和桨叶直径下，增大宽度也会降低转速。对于橡筋模型飞机的螺旋桨，由于转速较低，考虑黏性影响，为了提高效率，桨叶宽度稍大一些较好。

根据统计，模型飞机螺旋桨桨叶的宽度与直径之比为0.07～0.11，一般将桨叶最大宽度放在（0.50～0.75）R处。

3．桨叶剖面的翼型

螺旋桨桨叶剖面大多数采用平凸翼型或凹凸翼型。平凸翼型的桨叶产生的拉力较小，旋转阻力也较小。活塞式发动机的最大功率是在很高的转速下获得的，所以自由飞模型飞机的螺旋桨常常采用平凸形桨叶剖面，可以使螺旋桨与发动机较好地配合，在高转速下获得足够的拉力，提高发动机的效率。

凹凸翼型的桨叶产生的拉力较大，旋转阻力也较大。橡筋模型飞机螺旋桨的转速较低，但橡筋束的扭矩却又比较大，为了获得足够的拉力，这种模型常采用凹凸翼型的桨叶。

在竞速模型飞机上，如果采用转速很高的电热式发动机，为了充分发挥出发动机的功率，就必须减小螺旋桨直径，以便使它在最大功率转速上工作。在这种情况下也有些竞速模型飞机的螺旋桨采用小弯度的凹凸翼型。这时虽然旋转阻力增大了，但旋转阻力的影响远比增大螺旋桨直径的影响要小，所以这种螺旋桨仍能达到很高的转速，得到较大的拉力。

（四）模型飞机螺旋桨的具体设计方法

影响螺旋桨效率的因素很多，而且相互联系，相互制约，所以设计螺旋桨是一个比较复杂的问题，从某种角度看，模型飞机的螺旋桨比真飞机的螺旋桨还要复杂。

在真飞机上，飞行员可以操纵螺旋桨的螺距以适应飞机的飞行速度和发动机转速的变化，使螺旋桨始终具有较高的效率。真飞机发动机的转速一般都很稳定，这些在模型飞机上是很难做到的，而且模型飞机的飞行条件与螺旋桨的工作状态又互相牵制，难以预先确定。例如，装有活塞式发动机的模型飞机，螺旋桨的直径、宽度和桨叶角会影响发动机转速，从而影响螺旋桨产生的拉力及模型飞机的飞行速度；反过来对于给定的螺旋桨来说，飞行速度的变化又影响桨叶迎角的大小，从而影响螺旋桨的工作状态。对于橡筋模型飞机，在整个动力飞行阶段，它的飞行速度和螺旋桨转速都处于不断变化之中，要想选取合适的螺旋桨设计数据是一件很伤脑筋的事。

为此，模型飞机螺旋桨的设计，一般都采取半经验的方法。具体地说，是先根据以往的经验或统计数据，确定螺旋桨直径，估计飞行速度，然后用粗略计算和作图相结合的方法进行设计，但最终还是要靠模型的试飞来评定设计的螺旋桨是否良好。

1．活塞式发动机的螺旋桨设计方法

活塞式发动机的螺旋桨不仅与所用的发动机有关，而且随具体的模型飞机（是竞时模型还是竞速模型）而异，只有发动机及模型飞机的条件已十分明确，才能有的放矢地设计螺旋桨。

设计的步骤大致如下。

（1）确定设计的原始数据

首先估计模型飞机的飞行速度V、活塞式发动机模型动力飞行时的飞行速度与发动机的特性、螺旋桨效率、模型的特性和飞行姿态等因素。要详细计算不仅麻烦，也不精确，所以在设计螺旋桨时可以取一些经验数据。例如，二级自由飞模型飞机（1.5毫升发动机）的飞行速度为9～11米／秒；国际级自由飞模型飞机（2.5毫升发动机）的飞行速度为15～20米／秒；2.5毫升线操纵竞速模型飞机的飞行速度为50～70米／秒。

其次确定发动机最大功率转速，这个数据一般可以直接从发动机的说明书上获得，如果缺乏可靠的发动机资料，也可以根据经验进行估计。例如，性能良好的压燃式发动机的最大功率转速一般在10000～16000转／分之间，电热式发动机转速在18000～30000转／分左右。

选定螺旋桨的直径时只能凭经验，前面已给出一些参考数据。

（2）用作图法设计螺旋桨

先画一水平线相当于螺旋桨半径的长度，在线上标出相当于0.25R、0.50R、0.75R的位置，如图4-7所示，在水平线的左端画一垂直线。根据已知的V及n算出V/（2πn）的数值，譬如V＝12米／秒，n＝200转／秒，V/（2πn）＝9.55毫米。在垂直线上量出V/2πn的距离，从垂直线的顶点与0.25R、0.50R、0.75R、R对应点各连一直线，即可得各处的θ角（图4-7中的θ1、θ2、θ3、θ4）；在θ角上分别加上迎角α，即可得桨叶角。
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图4-7　确定螺旋桨形状的方法

桨叶的形状及最大宽度可参考同类模型飞机的良好螺旋桨而定。活塞式发动机的螺旋桨最大宽度大约是直径的10％。

根据桨叶形状及最大宽度便可在图上分别求出各处螺旋桨木块的厚度和宽度（图4-7中的a2和b2）。

注意桨叶木块的厚度要比算出的稍大一些，以便考虑到桨叶剖面形状的影响，如图4-8所示，修正量要根据经验或参考同类型螺旋桨决定。
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图4-8　螺旋桨桨叶木块的厚度

桨叶剖面形状可选用平凸翼型或弯度不大但很薄的凹凸翼型。根据画出的形状即可削出合适的螺旋桨。

（3）已知螺旋桨木块的大小求出螺旋桨几何螺距

已知木块长度D，宽度C，厚度B，桨叶最宽的地方在0.7R处，那么螺距为
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在这个例子中（也是一般的情况）r＝0.7R，

所以　[image: alt]

或　[image: alt]

在一些模型飞机图样上，有时只给出直径及螺距。可用上式求出螺旋桨木块宽度与厚度的比值，然后再参照上述方法将螺旋桨设计出来。

（4）通过试飞修改设计

实践是检验真理的唯一标准。设计出来的螺旋桨到底是否合适要用实际飞行情况来检验。如果发现转速不足（用转速表或者用振动的钢丝测量），或者像一般模型爱好者所说的“转不动”的现象，那便表示桨叶面积太大了。应急的办法是把直径削短一些。但如果时间允许，最好重新设计和制作一个狭小一些的螺旋桨。如果转速太高，则要重新制作一个大一些的螺旋桨，因为转速不在最佳值，不管是大一些或小一些，发动机功率都会下降。在竞速模型飞机上，如果飞行速度比设计螺旋桨时估计的速度小得多，那就要重新用小一点的速度设计一个螺距较小的螺旋桨。设计时采用的速度应为真正飞行速度和原来设计速度的平均值。新的螺旋桨应该使模型飞机飞得更快一些，因为更符合实际情况。

考虑转速是否合适时，还要注意到发动机在空中飞行的转速与地面试验时的转速不同，空中转速会大一些。地面转速18000转／分的竞速模型飞机，在高速飞行时转速可能达到20000转／分以上。假如在地面就把螺旋桨调整到使发动机达到最佳转速，到了空中不一定合适。

新型竞速模型飞机所用的活塞式发动机功率已有很大提高，转速可达到30000转／分，而且这些发动机多数是把进气口对着飞行方向，取得冲压效应，加大发动机功率。因此这种发动机使用的螺旋桨往往桨叶很宽，而且最宽处不在0.7R处，靠近根部，甚至是在根部。初步分析其原因为：为了提高发动机的进气冲压效应，把一部分桨叶面积放在根部，使螺旋桨一部分气流能吹到进气口内。从拉力的角度看，这是不合适的，但如能因此提高发动机功率，此外若发动机功率很大，桨叶“吸收”这些功率，保证发动机不超转。而螺旋桨不能用太大直径，因为在30000转／分的条件下，即使螺旋桨的直径只有150毫米，桨尖的速度已达236米／秒，相当于声速的0.7倍（即Ma＝0.7）。假如直径再加大，将产生明显的空气压缩性作用，使螺旋桨效率下降。因此，为控制转速，加宽桨叶面积是不可避免的了，而加宽面积，较合理的办法是普遍加宽，所以根部也加宽，当然，也要使用凹凸翼型来充分发挥发动机的作用。

这里要提出的是，如果所用的发动机不是进气口向前的类型，发动机功率又不是很大，螺旋桨桨叶的形状就不一定要仿效桨根很宽的样子，而应该根据自己发动机的特点来考虑所用的螺旋桨。

有些运动员使用单叶螺旋桨，从空气动力的角度考虑，优点不是很明显，但可减少桨叶的损坏机会。它能否成功使用的关键主要是平衡问题，不要产生比双叶桨更大的振动。

2．橡筋模型飞机的螺旋桨设计方法

橡筋模型飞机在刚起飞时橡筋扭力很大，转速很大，以后随着橡筋力量的减弱，转速也就不断变小。在整个动力飞行过程中，转速始终在改变。设计橡筋模型飞机的螺旋桨如采用上述方法意义便不大了。转速反正是经常在变的，完全不必要那么细致地考虑各处剖面。现代的橡筋模型飞机往往是先按照各剖面螺距相等来设计，这就是所谓的等距螺旋桨。这种螺旋桨的设计方法与上面所说的不等距螺旋桨相似。设计步骤为：

（1）先估计模型飞机飞行速度V，平均转速n（转／秒）及螺旋桨直径D。平均转速可根据橡筋的最大绕数及螺旋桨工作时间相除得到平均的n值。缓上升的模型飞机工作时间长，急上升的模型飞机工作时间短，可自行选择。如橡筋最大绕数600，选定动力时间40秒，n＝600/40＝15转／秒。

（2）用本章工作原理中的公式算出在0.7R处的桨叶角，然后求出0.7R处需要的螺距H，在计算中迎角α可用4°。

（3）在纸上画水平线使长度等于D/2，在水平线左端画一垂直线，使垂直线长度为H/（2π）。

（4）从垂直线的顶端与0.25R、0.50R、0.75R等处连线即得各处的桨叶角，如图4-9所示。
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图4-9　确定橡筋模型飞机螺旋桨形状的方法

（5）根据求出的桨叶角即可用桨叶形状求出各处的厚度和宽度。方法与以前所说的完全相同。

这样制成的螺旋桨各剖面迎角都不同，桨根部分迎角较大桨尖部分迎角较小。由于设计时是根据0.7R处迎角计算的，这就是说，很可能在桨尖处迎角只有1°～2°，而在桨根处迎角高达8°～10°。螺旋桨工作起来总的效能不一定高，特别是根部。为此，有人把根部面积削去很多，但要保证足够的强度，桨叶不至于折断，甚至有人用钢丝来代替桨叶根部面积。用钢丝做桨根的办法显然不好，因为相当于使桨叶多一个“叶尖涡流”，或相当于把桨叶变成一片“展弦比”很小的叶片，“诱导阻力”会很大，影响螺旋桨的效率。

如果在上述等距螺旋桨的基础上适当调整螺旋桨的厚度分布，使根部工作迎角稍微小一些，桨尖部分迎角稍大一些，有可能使螺旋桨达到很高的效率，这就是更“高级”的橡筋模型使用的“不等距螺旋桨”的基本原理。

（6）通过试飞修改设计，橡筋模型飞机用试飞方法检验螺旋桨设计是否适合时，可根据如下几方面进行考虑。首先用秒表测定动力工作时间是否与原设计一致。如果原来准备螺旋桨旋转40秒（橡筋上足劲的条件下），实际放松时只旋转20秒，这说明螺旋桨桨叶面积太小。应重新做一个螺旋桨加大直径或桨叶宽度。反之，如旋转的时间太长，可试用截短螺旋桨直径或削去一些根部面积的方法求得改善。

如果模型飞机的飞行速度比原先预计的小得多，这就说明螺距很不合适。假如同时发现动力时间太短，表示螺距太小；假如发现动力时间太长，表示螺距太大，都需要进行更改。

如果认为螺旋桨已经制作得十分合适，或来不及重新设计和制作一个新的螺旋桨，对橡筋模型飞机来说也可以考虑用改变橡筋束的办法，使螺旋桨工作条件得到改善。例如，发现转速太快，比设计值大，可将橡筋束放长一些，即橡筋束截面积小一些（因橡筋重量有限制）。如发现转速太小，也可使橡筋束短一些粗一些。不过这样一来，模型飞机机身固定橡筋的位置要更改，引起重心改变，滑翔性能要重新调整。

还有一点很容易忽略的，就是发现新螺旋桨飞不好时，首先要检查橡筋有没有毛病，是不是用太旧、太“疲劳”的橡筋，橡筋的用量、质量和使用方法等是否合适；此外，还有模型飞机的机翼、尾翼是否正常、安装角对不对、螺旋桨轴与机翼的角度是否合适等。这些条件不符合，再好的螺旋桨也没有用。所以不要一次飞不好立即埋怨螺旋桨，立即对一副新螺旋桨做“手术”，这种做法不能真正解决问题。

（五）设计螺旋桨时要进一步考虑的问题

按照上述方法设计的螺旋桨一般来说可以满足要求，但有时会发现螺距偏小，主要的原因就是没有考虑螺旋桨工作起来会产生强烈的向后吹的滑流影响。螺旋桨的滑流不但使螺旋桨产生拉力，同时也使螺旋桨的工作条件起变化。用上述方法设计螺旋桨时，假设通过螺旋桨平面的气流速度等于模型的前进速度V，但实际上螺旋桨一定要产生滑流，而有了滑流后，通过螺旋桨平面的气流情况应该有所不同。设滑流的速度比原来相对气流速度（即模型飞行速度）大一个数值为u，可以想象，气流不会在螺旋桨前面的速度是V，而刚过了螺旋桨平面突然就变为（V＋u）。气流的变化应该是逐步的，所以较合理的假设是通过螺旋桨平面的气流速度既不是V，也不是（V＋u），而是用u的一半，即（V＋u/2），事实证明这是比较切合实际的假设。

现在可以重新按上一节的公式和步骤来设计螺旋桨，只是在计算桨叶角的时候用（V＋u/2）来代替V。这样设计出来的螺旋桨的螺距要比原来的大一些，比较更合乎实际，效率也会更高一些。问题是：如何知道螺旋桨后面的滑流增速u。

当模型飞机在空中飞行时，无法测量它的滑流速度，但是可以测量在地面静止状态的模型飞机螺旋桨后的滑流速度。测量的方法是用手拿住模型飞机，让螺旋桨正常旋转，然后用普通的气象风速计放在螺旋桨后面1～1.5倍螺旋桨直径的距离来测量。测量的时间约为螺旋桨最大工作时间的80％，然后求出平均风速。这个风速就是平均的螺旋桨滑流速度，这样测得的滑流速度应该说是相当准确的。

不过还有个问题，就是静止状态下的螺旋桨滑流速度是否会和飞行状态下的相同，如果不相同，怎样来估计这个差别。

一般来说，在螺旋桨直径相同时，滑流的速度越大，螺旋桨产生的拉力也越大，至少在模型飞机静止时是如此。空中飞行时，螺旋桨的滑流增速会比静止状态小一些，但在初步设计过程中，可以假设它们相差不太大。

另一个问题是，螺旋桨还没有设计出来，怎样来进行螺旋桨试验？所以，进行试验时一定要先借用其他螺旋桨，而试验用的螺旋桨最好与将来准备设计的螺旋桨近似，适用于同一类型的模型飞机。同时，试验所用的橡筋束（或发动机）一定要和自己模型飞机准备使用的相同或很接近，否则试验出来的数据没有多大参考价值。

另一种估计滑流增速的方法是理论计算方法。根据物理学上的动量守恒定律可以知道，螺旋桨产生的拉力的大小可以近似地用下式计算
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式中：D——螺旋桨直径，米；

　V——模型飞机飞行速度，米／秒；

　u——螺旋桨滑流增速，米／秒；

　P——螺旋桨产生的拉力，千克力（10牛）。

根据式（4-10），可以反过来求u，因为模型飞机飞行所需要的拉力是可以估计出来的。现将式（4-10）改为如下形式
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将拉力和螺旋桨直径的数值代入即可求出u值。例如，一架橡筋动力模型飞机质量300克（0.3千克），螺旋桨直径240毫米（0.24米）。假设模型平均上升角θ为30°，模型的阻力约为重力的1/10（要较精确计算阻力可按前面介绍的用阻力系数的方法）。这样模型上升需要的拉力应等于重力的一个分力（Gsinθ）与阻力之和，即

P＝Gsinθ＋D＝0.3×sin30°＋1/10×0.3＝0.18千克力＝1.8牛

设模型的飞行速度是6米／秒，将这些数字代入式（4-11）中，得

u2＋2×6×u-（20×0.18）/0.242＝0

解该二次方程得　u＝1.96米／秒

这样设计螺旋桨时，求气流角θ所用的速度应该是（6＋1.96/2）≈7米／秒，而不应该用6米／秒。

此外，由于螺旋桨桨叶宽度不大，旋转也不太快，桨叶的雷诺数不大。为提高螺旋桨的工作效能，有人在橡筋模型飞机螺旋桨的桨叶上表面靠近前缘处贴扰流线或细沙粉，效果不错。但用多粗的线和多细的沙，具体贴在什么地方都需要试验决定，考虑这个问题的思路与机翼翼型的情况相似。


第五章　模型飞机的飞行

每架模型飞机（简称模型）制作完成后，都需要经过认真细致的试飞和调整，才能将其性能充分发挥出来。一般需要调整的地方有重心位置，机翼和平尾的相对安装角，升降舵、方向舵和副翼的偏角，以及螺旋桨拉力线等。调整工作和设计制作一样，都根据一定的科学原理，为了有效地调整好模型飞机，首先要了解模型飞机在各种姿态飞行时所需要的条件。

我们都知道，运动着的物体如果没有外力作用，或者所有作用在该物体上的外力都相互平衡，这个物体将沿着直线作等速运动（牛顿定律）。模型飞机也是这样，如果它在空中飞行时，所有作用在它上面的力和力矩正好相互抵消，模型飞机就将作等速直线飞行。模型飞机的等速直线运动可以是平飞，也可以是下滑或爬升等。只要模型飞机的速度大小和方向不变就可以说它是处于平衡状态。

模型飞机在空中飞行时，一方面整架模型飞机的重心在移动，同时整架模型飞机又可以绕着它的重心转动。一般调整好的模型飞机都能保持一定的飞行姿态。下面将对模型飞机的几种典型飞行状态，如下滑、上升和盘旋等进行分析。


一、模型飞机的下滑

（一）模型飞机下滑时力的平衡

有动力的模型飞机在平飞时，依靠螺旋桨产生的拉力或者喷气发动机的推力克服飞行时的阻力而前进。模型在滑翔时没有动力，为什么它能前进呢？只要仔细观察模型的滑翔姿态就会发现，原来在下滑时，机头总是有点向下倾斜，整架模型也是斜着向下飞行的，如图5-1所示。这时模型的升力只平衡了重力的一个分力，重力在前进方向的另一分力可用来克服模型前进时受到的空气阻力。作用在模型飞机上的各种力和力矩如果处于平衡状态，下滑的速度和方向即不变，模型飞机保持直线滑翔飞行。
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图5-1　模型飞机的下滑飞行

模型下滑时的情况和从斜面上向下滑的木块相似，使木块下滑的力也是重力的分力，阻止木块下滑的是摩擦力。如果斜面倾斜得不够，重力的分力不足以克服摩擦力，木块就不能下滑，这时就要使斜面更陡一些。同样，模型飞机的阻力越大，下滑时的下滑轨迹和水平线的夹角（下滑角）也就愈大。由图5-1可知，模型飞机在下滑时有下列关系

Gcosθ＝L

Gsinθ＝D

式中：G——模型飞机的重力，牛；

　L——模型飞机的升力，牛；

　D——模型飞机的阻力，牛；

　θ——模型飞机的下滑角，（°）。

将两式相除，得[image: alt]

式中：K——模型飞机的升阻比。

从式（5-1）可见，升阻比K愈大，1/K和tanθ愈小，即下滑角θ愈小。模型飞机下降时，下降的高度与前进距离的比值等于tanθ，而tanθ又等于1/K，所以，下滑距离等于下降高度乘以飞机下滑时的升阻比K。例如，模型飞机从50米高度开始滑翔，模型飞机最大升阻比是12，不考虑上升气流的作用，直线滑翔到地面上最远的距离不会超过600米。

模型飞机下滑时的速度也可以根据升力等于重力分力的关系求出。模型下滑角一般不大于6°，可以近似地认为升力等于重力（即假设cos6°≈1）。这样根据式（2-1）得
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所以　[image: alt]

将地面大气密度的数值代入式中（飞机重力G单位用10牛，S单位用米2）化简得
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模型飞机的下沉速度（VY）就是模型下滑时在1秒时间内下降的高度。由图5-1可见，飞行速度V和下沉速度VY的关系是VY＝Vsinθ，其中θ是模型的下滑角。当模型平飞时，θ＝0，所以下沉速度VY也是0。

由于下沉速度不仅和下滑角θ有关，还与模型飞行速度V有关，所以当模型以较小的下滑角飞行时，如果下滑速度很大，其下沉速度VY并不小。当下滑角不大时，我们可以近似地认为sinθ＝tanθ。这样模型下沉速度的计算公式可以改写为

VY＝Vsinθ＝Vtanθ＝V/K

K是模型的升阻比，即CL/CD，V可用上式代入得
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很明显，要使模型飞机下沉速度最小，不能只是令升阻比K最大，而应该令[image: alt]最大。参数可写成[image: alt]的形式，称为功率因数。与功率因数最大值相对应的迎角称为经济迎角。一般模型飞机的经济迎角比有利迎角（K最大）大一些。

表5-1是一架用NACA-6412翼型的模型飞机的具体例子。

表5-1　一架用NACA-6412翼型的模型飞机数据
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由表5-1可见，模型用有利迎角6°飞行时，升阻比K＝10.3最大，但这时功率因数为9.7，并不是最大。而用迎角10°飞行时，功率因数为10，达到最大。所以，为了争取最长的留空时间，这架模型应该用10°迎角来飞行。

可模型飞机下滑时，真实迎角到底是多少无法直接知道。实用的办法是用手掷或短线牵引等方法反复试飞。在一定的高度下，模型滑得最远时的迎角为有利迎角。而当模型用经济迎角飞行时，会有一种“浮”起来的感觉，看起来下滑角稍大一些，实际上留空时间最长。

（二）减小模型飞机下沉速度的措施

1．尽量减小模型飞机的翼载荷

从式（5-4）看到，下沉速度VY和翼载荷（G/S）及1/CL的平方根成正比。例如，一架初级牵引模型质量100克。另一架外形和尺寸相同的模型120克，则后一架模型的下沉速度将比前一架大[image: alt]倍，也就是留空时间减少1/10。可见减小翼载荷对降低下沉速度是比较有效的办法。

但竞赛规则往往规定了各种模型的最小翼载荷，所以首先应使翼载荷尽可能接近规定的最小值。另外规则上指的翼载荷都是按总升力面积计算的，考虑到机翼比平尾效率高，在满足俯仰稳定性的前提下，应尽量加大机翼面积的比例。

例如，自由飞模型规则规定，采用2.5毫升发动机的模型最小质量为750克，翼载荷不小于20克／分米2，即总升力面积至少为37.5分米2。现列举几种机翼和平尾面积的分配方案及相应的翼载荷计算，见表5-2。

表5-2　模型飞机机翼和平尾面积分配方案
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从表5-2可见，将平尾面积从机翼面积的34％改为22.1％，可以使机翼翼载荷从26.8克力／分米2降至24.4克力／分米2。如果下滑时升阻比K＝14，升力系数CL＝1，则两种模型的下沉速度分别是
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假设模型爬升至100米后转入下滑，其下滑时间分别是

T1＝100/0.47＝213秒

T2＝100/0.45＝223秒

由此可见，减小平尾面积以增大机翼面积后，对提高留空时间有一定的效果。正因为如此，国内外优秀的自由飞模型大都采用了与表5-2第三种方案相近的数据。

由于现代竞时模型的平尾面积已较过去大为减小，再想进一步从减小平尾面积来降低下沉速度就显得比较困难。采用上述平尾面积的自由飞模型需要很长的尾力臂，以及爬升时控制平尾安装角的机构，否则模型的俯仰稳定性和从动力爬升过渡到下滑的性能将变坏。

2．增大模型飞机的功率因数

模型飞机的下沉速度和功率因数（[image: alt]）成反比，在设计模型时要尽量提高功率因数。主要办法是选择功率因数大的翼型，尽量减小模型的阻力。

（三）利用手掷滑翔求模型飞机性能数据

模型飞机的下滑性能虽然可以用计算的方法近似地估计，但牵涉到使用的设计数据是否准确和制作工艺水平的影响等因素，计算结果不一定和实际情况相符。往往几个人按同一张图样做成的模型，性能却不完全一样，因此，利用已经制作好的模型通过手掷滑翔来测试其性能数据，是很实用的方法。为了减小风和气流的影响，试验最好在室内进行。利用这种方法还可求出模型的升力系数和阻力系数等有用的资料，如果能进行多次仔细的试验，求出平均值，得到的结果是相当准确的。

试验时，先在室内量出一定的水平距离以及手掷时的出手高度HO。分三人测量计时，一人用秒表记录模型滑过距离L1所需要的时间T1，进行多次测定后，就可以求出模型的平均滑翔速度V＝L1/T1；第二人记录模型从高度HO到地面所需的时间T2，可求出平均下沉速度VY＝HO/T2；第三人记录模型从HO高度下滑到触地时所经过的最大距离L2，计算出模型的升阻比K＝L2/HO。知道VY、K和V以后，可以用式（5-3）求CL。由K＝CL/CD，求出CD。

当模型飞机下滑距离最远时，此时的升阻比为最大升阻比。这时模型飞机的诱导阻力系数和废阻力系数相等，即CDi＝CD0，所以还可求得模型的废阻力系数CD0。

［例1］有一架模型飞机，重258克力，翼面积13.4分米2，展弦比10.6。翼弦115毫米，手掷滑翔试验结果如下：

测得平均飞行速度V＝6米／秒，K＝10.3，VY＝0.56米／秒。机翼雷诺数Re＝6×11.5×690＝47610

根据公式（5-3）　[image: alt]

所以　CL＝（0.258/0.134）/（6/4）2＝0.86

又　K＝V/VY＝6/0.56＝10.7

而试验值K＝10.3，所以取值平均值K＝10.5。

模型阻力系数CD＝CL/K＝0.86/10.5＝0.082。从试验结果K＝10.3看，已接近最大升阻比（K＝12.8是理论最大值），所以可以认为这时模型的废阻力系数和诱导阻力系数相等，即CDi＝CD0＝0.041。


二、模型飞机的上升

不同类型的模型，其上升方法也不同。譬如弹射模型靠橡筋的弹力将模型弹上去；牵引模型由运动员用线牵着奔跑，使模型升空；有动力的模型，靠螺旋桨拉力或喷气发动机的推力使模型产生速度和升力后上升。各种模型上升方式不同，平衡条件和注意事项也不同，现分别论述如下。

（一）弹射模型滑翔机的上升

弹射模型利用橡筋的弹力加速并升到空中，在离开橡筋瞬间速度最大，然后依靠惯性继续上升。由于重力和空气阻力的影响，上升速度愈来愈小，到最高点后转入下滑状态。

弹射模型在弹射过程中速度大大超过正常的滑翔速度，升力也很大，弄不好就会倒栽下来或者来个大筋斗，损失很多高度。因此，如何弹得高，并从上升状态的最高点顺利地转入下滑状态是弹射模型能否飞好的关键。

弹射模型弹出的速度和上升的高度直接有关，一般讲弹出时速度愈大，上升得愈高，但上升速度太快，上升姿态不易保持，因此弹射模型的机翼安装角一般为0°（防止上升过程升力太大），上反角在20°以上（保证良好的横向稳定性）。

要使弹射模型上升时，既不翻筋斗，又能弹得高的主要办法，是改变弹射时的弹射角和出手时模型的倾斜角。如果模型一出手便翻筋斗，那说明机翼可能有正安装角，或者弹射角太大，一般把模型调整到能在最高点处正好倒过来并翻身进入下滑最好，如图5-2所示。由于此时模型机翼处于下反角状态，横向是不稳定的，因此往往会自动滚转180°转入正飞滑翔状态。开始弹出的时候，只要模型不翻筋斗，就可以逐渐加大弹射角，以提高上升高度。
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图5-2　弹射模型的上升

此外还可以调整出手时的倾斜角来改变上升轨迹。倾斜弹出的模型，因为机翼倾斜，升力方向也倾斜，使模型在垂直面内翻筋斗的向心力也大为减小，升力的水平分量使模型向倾斜方向转弯，一面转弯一面上升。

对容易翻筋斗的模型，如仔细调整出手时倾斜角度，总可以使模型盘旋上升，但要注意弹射出手时模型倾斜的方向一定要与模型滑翔时转弯的方向相反，否则一出手模型就可能急盘旋下坠而撞坏。对于习惯用右手的运动员为了弹射时顺手，最好将弹射模型调成左盘旋下滑，出手时向右倾斜，模型上升时呈直线或S形。

弹射模型没有专门的舵面，要靠扳动机翼和尾翼的后缘来调整飞行轨迹。因此弹射前要仔细检查调整部位是否在正确位置。弹射的橡筋束以细而长为好，可使模型加速时间长一些。在有风天气，最好选择弹射方向使模型从上升改为下滑时正好顺风。

弹射模型的性能和弹射技巧很有关系，如橡筋拉多长，用多粗的橡筋，弹射角多大，模型倾斜角多少最合适和风向的夹角等都很重要。每架模型的性能差别很大，需要经过反复试飞和练习，才能掌握好，要熟悉自己模型的特点，才能把它的性能充分发挥出来。

（二）牵引模型滑翔机的上升

牵引模型在上升时，要由人用线牵着向前跑使模型产生前进速度，然后利用机翼产生的升力来上升。在模型被牵到头顶后，可将牵引线放松，由于模型继续前进，牵引线就从机身上的牵引钩脱离，模型开始滑翔飞行。竞时的牵引模型从脱钩开始计时，牵引线的长度有规定。如能将模型牵得愈高，牵引线拉得愈直，模型脱钩时的高度就越高。

牵引模型能否牵得高的关键就模型本身讲有两点：一是牵引钩相对重心的位置；另一点是如何保证模型上升时的方向稳定，不转弯。现分别讨论如下。

1．牵引钩的最佳位置

牵引模型上升到不能再上升时的高度称为牵引上升最大高度，这时牵引线与地面所成的角度称为脱钩角。在牵引线长度一定的条件下，脱钩角越大，模型上升高度也越大。当脱钩角为90°时，模型正好在头顶，最大高度和牵引线长度差不多。

脱钩角的大小和牵引钩的位置及模型的性能有关，牵引钩位置可以影响脱钩角的大小。如果发现牵引时不论跑得多快，模型就是拉不上去或者拉不高，这时只要把牵引钩位置后移一些往往就能解决问题，这是什么道理呢？

如图5-3所示为牵引模型上升到顶点时力量的平衡关系，现在要分析脱钩角和哪些因素有关。由于模型已处于顶点平衡状态，即使牵引的人再向前跑，模型也只能向前运动而不再上升也不下降，这时作用在模型上的各种力包括升力、阻力、牵引线拉力和重力正好相互平衡，同时因为模型不绕重心转动，所以各力都像通过重心一样（力矩正好互相抵消）。牵引线的拉力作用在机身下侧牵引钩上，通过钩子、重心而与绳子在同一直线上。因为模
型不再上升，所以相对气流是水平方向，设迎角为α，机翼安装角为A，钩子安装角是B，脱钩角为γ，从图5-3可见有下述关系式
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或　[image: alt]
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图5-3　牵引模型滑翔机的上升

另外还有力的平衡关系

Tsinγ＝L-G

Tcosγ＝D

式中：T——牵引线拉力，牛；

　L——模型飞机的升力，牛；

　D——模型飞机的阻力，牛。

将此二式相除得
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从式（5-7）可以看到，模型升阻比K越大，重力和阻力的比值G/D越小，模型的脱钩角γ越大，也就是模型可以上升得越高。理论上当脱钩角为90°时，升阻比需要无限大，这是不可能的。但实际上，由于惯性，当模型上升速度很大时可以直接飞到头顶，不过不是被“牵”到头顶。

例如，有一架牵引模型K＝9，阻力是300毫牛，重力是1500毫牛。那么

tanγ＝9－150°/30°＝4

即　γ＝76°

如果模型升阻比是16，则有tanγ＝16－150°/30°＝11，即γ＝84°48′。知道了模型的脱钩角γ后，就可以算出钩子的安装角B。

设K＝16时α＝8°，A＝5°，代入式（5-6）

B＝84°48′＋8°－5°＝87°48′

牵引模型的上升高度还与牵引速度有关，牵得快（或者有风时）模型产生的升力大，上升高度可以增加。正因为如此，有风天气可以跑得慢些，风小时要跑得快些。

2．保证模型牵引上升时不偏航的方法

一般牵引模型在上升时如果发生较大的偏航转弯现象，往往被迫脱钩。否则模型会转过头来使机头向下以牵引者的手为圆心向地面猛冲，后果不堪设想。这是由于牵引线阻止模型改出而产生的现象。

牵引模型在滑翔时总是调整为转弯飞行的，否则很快便飞出视线之外。但上升时却不希望发生偏航，解决这个矛盾的方法有以下几种。

（1）模型方向舵只偏转很小角度，滑翔时转弯半径很大，但上升过程中转弯倾向也不明显，可以将模型牵到相当高度，不过这种方法不能保证模型上升到最大可能高度，特别是模型上升到一定高度后，牵引线向前的分力减小，模型转弯的趋势就明显了。

（2）将牵引钩装在机身侧面。如果模型滑翔时向左盘旋，那么牵引钩就装在机身左侧，牵引线的拉力对重心的力矩使模型右偏转，这样在上升过程中可以抵消模型本身左转的倾向。但这种方法同样不能保证把模型牵到最大高度，因为随着模型的上升，牵引线的拉力大小和方向以及对重心的力矩都在变化，模型往往呈S形轨迹上升。

（3）安装能操纵的方向舵。模型先按滑翔需要把方向舵位置调好，在上升时通过牵引线环拉动机身内安置的专门控制线使方向舵摆回中立位置。当模型脱钩后，利用弹簧或橡筋力量使方向舵又回到正常盘旋滑翔所需要的位置。这个方法既简单而又十分有效，所以在牵引模型上得到广泛应用。

为了使牵引模型上升到更高的高度，运动员们创造了不少新的技术。20世纪60年代在我国开始出现的大拉力脱钩方式就是一种很有效的方法。使用这种方法时，应在模型脱钩前迅速奔跑，使模型加速，尼龙牵引线处于极度拉紧状态，张力在20牛以上，机翼上反角明显增大。然后利用特制的可以脱线的牵引线盘或者握线的运动员突然松开牵引线，这时模型机翼迅速向下反弹，在空气的反作用力作用下，模型脱钩向上跃升。与此同时，在重锤惯性装置带动下，产生比正常滑翔时大得多的方向舵偏角，使模型在脱钩后瞬间以小半径盘旋上升一定高度，防止失速，然后转入正常滑翔。由于尼龙牵引线在大张力作用下的伸长加上模型在机翼反弹后的上升，可使模型脱钩后的高度增加5米左右，从而使模型的留空时间大幅度增加。

（三）动力模型飞机的上升

1．旋转的螺旋桨对模型飞机平衡和稳定性的影响

动力模型飞机，包括装有橡筋和活塞式发动机的自由飞模型飞机，在动力爬升时，由于螺旋桨拉力和气流的作用，使模型的飞行速度和状态与无动力飞行时有着很大的区别。旋转的螺旋桨对模型的影响主要由以下四个方面产生：即螺旋桨旋转时产生的反作用力矩、螺旋桨的滑流、相对气流和螺旋桨旋转平面不垂直时引起的附加力和力矩，以及螺旋桨的陀螺力矩。

（1）反作用力矩

当橡筋束或小发动机带动螺旋桨朝一个方向旋转时，空气作用在螺旋桨上的反作用力矩会使模型飞机向相反的方向倾斜，如图5-4所示。模型倾斜后会向倾斜的方向侧滑和转弯。螺旋桨的反作用力矩和螺旋桨的扭矩有关，扭矩大（如直径大、螺旋桨螺距大和飞行速度小时），反作用力矩也大。
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图5-4　螺旋桨的反作用力矩

为克服螺旋桨反作用力矩对模型的不良影响，一般采取以下几个措施：

①提高模型的横侧稳定性。

②对右旋螺旋桨，将拉力线向右偏斜造成右拉角，使螺旋桨的拉力线偏在重心左面，以产生一个使模型右转并向右偏转的力矩，如图5-5所示。
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图5-5　拉力线和偏转方向舵的作用

③在右旋螺旋桨的模型上，将垂直尾翼或方向舵向右偏转一个角度，飞行中垂直尾翼产生一个使机头右转的侧向力。

④在右旋螺旋桨线操纵特技模型的外翼尖上加配重或将内机翼做得比外机翼长，减轻引起模型向内倾斜或松线的危险。

（2）螺旋桨滑流的影响

由于螺旋桨旋转时的扰动，在螺旋桨旋转平面后形成一个流速较高而又旋转的气流，如图5-6所示，通常称为螺旋桨滑流。它对模型的平衡和稳定性有很大影响。处在滑流区内的垂尾和平尾效率提高，模型的稳定性有所增加。
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图5-6　螺旋桨滑流引起的偏航力矩

右旋螺旋桨滑流会作用在模型的上垂直尾翼上产生左偏力矩，所以有的动力自由飞模型飞机调整一下垂直尾翼以减轻这个影响。

有些运动员认为，对于动力模型，在保证滑翔时方向稳定性的前提下，垂直尾翼面积应尽量小一些，或者将垂直尾翼的大部分面积安装在螺旋桨滑流区外的水平尾翼两端，而滑流区只保留一片中央小垂直尾翼用来安装方向舵，但这种考虑没有得到普遍认可。

（3）螺旋桨旋转平面产生的力矩

动力模型原来飞行时螺旋桨旋转平面和相对气流应是垂直的，但当模型受外界扰动而使迎角增大或有侧滑角时，螺旋桨旋转平面与吹向螺旋桨的气流不再垂直，这时螺旋桨除了产生拉力外还会产生偏转或俯仰力矩。这些力矩都是降低稳定性的，这个不稳定作用与滑流增加稳定性的作用将会互相抵消一部分。

（4）旋转螺旋桨的陀螺作用

飞机带动力作盘旋或俯仰机动等曲线飞行时，高速旋转的螺旋桨将产生陀螺力矩。螺旋桨转速愈高，模型机动飞行的角速度愈大，产生的陀螺力矩也愈大。

右转螺旋桨，当模型抬头时产生的陀螺力矩使模型右转；模型右转时，陀螺力矩使模型低头；当模型低头时，陀螺力矩使模型左转；模型左转时，陀螺力矩使模型抬头。因此在调整动力模型的爬升时，必须考虑陀螺力矩的作用。例如，通常把右转螺旋桨模型飞机调整为右盘旋上升，使模型有效地利用了右转时低头的陀螺力矩，防止模型被“拉翻”。

陀螺力矩只有当螺旋桨旋转的同时模型作俯仰或盘旋运动才存在。因此当模型从动力飞行转入滑翔状态，有时会引起不利影响。例如，上述模型在发动机停车瞬间，陀螺力矩使模型低头的作用突然消失，如果使模型转入下滑的措施配合不好，就容易引起波状飞行。

2．动力模型飞机爬升时力的平衡

当模型带动力作稳定爬升飞行时，力的平衡关系如图5-7所示。
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图5-7　模型飞机动力爬升时力的平衡关系

模型带动力作稳定爬升的计算式为
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式中：P——螺旋桨拉力，牛；

　D——模型爬升时的阻力，牛；

　G——模型重力，牛；

　θ——模型机身轴线和水平面的夹角（爬升角），（°）。

从式（5-8）、式（5-9）可见模型爬升时升力只需平衡模型飞机重力的一部分，而螺旋桨的拉力除克服模型爬升时的阻力外，还要平衡模型重力的另一分量。

模型以爬升角θ作稳定爬升时必须同时满足这两个力平衡的条件。因此对一架已调整好下滑状态的模型，如不采取调整措施，在动力飞行时一般都不能保持稳定的爬升，结果不是被“拉翻”，就是爬升角不断增大，最后因拉力不足而下坠，更谈不上理想的爬升姿态。

为了使模型飞机作稳定爬升，可以采用如下几方面的调整措施。

（1）螺旋桨拉力线加下倾角

橡筋或自由飞模型一般都需要将螺旋桨轴线加一些下倾角，如图5-8所示，其作用有三个方面：
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图5-8　下倾角的作用

①使螺旋桨滑流自下而上吹在平尾上，以增大平尾的迎角，产生较大的低头力矩；

②使螺旋桨拉力线上移动接近或超过模型的重心，减小螺旋桨拉力抬头力矩。

③加下倾角后，模型飞行方向和螺旋桨轴线产生夹角，螺旋桨对重心也构成一个低头力矩。

通常橡筋模型的下倾角在0°～2°之间，自由飞模型的下倾角在1°～5°之间。

（2）调整模型作小半径盘旋上升

可给螺旋桨轴线加1°～3°的右拉角，加上方向舵右偏角，使模型作小半径右盘旋上升，以减小升力在垂直方向的分力，达到稳定爬升的目的。

（3）分别控制模型在动力飞行和下滑飞行时的不同方向舵偏角和水平尾翼安装角，使模型在下滑和动力爬升时都处在合适的迎角和盘旋半径下稳定飞行。这一方法效果明显，已在国际级橡筋模型、特别是自由飞模型上广泛采用，不过对制作要求较高，重量稍微增加一些。

3．怎样使动力模型飞机爬升最快

橡筋模型的螺旋桨拉力在飞行过程中是变化的，因而使爬升问题考虑起来更为复杂。下面先分析螺旋桨拉力不变时动力模型的爬升情况。

（1）使模型以最佳爬升角爬升

在有限的动力时间内要使模型爬得最高，就要使模型的垂直上升速度（VY）最大。模型的垂直上升速度就是每秒钟上升的高度，从图5-7可知垂直上升速度是飞行速度V的垂直分量。

具有最大垂直上升速度时的爬升角称为最佳爬升角。以多大的爬升角飞行，才能获得最大垂直上升速度VY呢？前面已提到为了实现稳定爬升，模型必须满足式（5-8）和式（5-9）的条件。由此可见，当发动机功率越大，螺旋桨效率越高，模型的最大垂直上升速度和最佳爬升角也越大。

模型的垂直上升速度是飞行速度V和爬升角sinθ的乘积，因此不一定爬升角大了就爬得快，一般螺旋桨拉力大的模型采用大角度的爬升，飞行路程短，克服阻力消耗的能量小，所以比较有利。对拉力不足的模型则要采用小一些的爬升角，使机翼升力平衡一部分重力，利用拉力使模型以较快的速度飞行，也可以取得较快上升的效果，否则模型虽然抬着头，但上升得很慢，没有什么好处。

现代优秀的国际级自由飞模型，爬升角在70°～80°之间，垂直上升速度在20米／秒左右，7秒动力时间内模型可爬升150米以上。优秀的国际级橡筋模型，出手瞬间的爬升角在60°左右，上升速度也有8～10米／秒，经过35秒左右的动力时间，模型可爬升80米以上。

橡筋模型的橡筋束扭矩随螺旋桨转动而下降，如图5-9所示，因此实际上不存在不变的最佳爬升角。近年来很多航模爱好者在橡筋模型平尾后缘下面安装了滑块，滑块用控时器或利用橡筋扭矩使其按橡筋扭矩的变化而滑动。这样做实质上就是配合螺旋桨拉力的减小，而逐步减小平尾的安装角，使模型在整个动力爬升阶段始终接近最佳爬升状态，取得很好的效果。平尾安装角在滑块作用下变化范围为2°。
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图5-9　橡筋扭矩的变化

（2）充分利用手掷起飞的有利条件

如果竞赛规则允许橡筋和自由飞模型可以手掷起飞，利用手掷技巧提高模型的出手速度，使模型及早进入稳定爬升姿态，对提高成绩有很大好处。现以自由飞模型为例，出手时模型呈最佳爬升角姿态，并沿爬升方向加力手掷。假设模型手掷时，在手中加速距离0.5米，为了使模型出手时就达到稳定爬升速度15米／秒，需加的手掷力是170牛。这样大的手掷力经过训练还是可以达到的。

（3）自由飞活塞式发动机模型充分利用动力时间

例如，采用定时富油停车及刹车机构等对发动机工作时间的精确控制。

（4）橡筋模型采用气动变距螺旋桨

橡筋模型爬升速度在变化，同样一个螺旋桨，如果起飞时的桨叶处于有利迎角，那么在动力飞行后期就会显得螺距过大，桨叶角超过了有利迎角。为了提高螺旋桨的效率，早在20世纪60年代就有人开始采用气动变距螺旋桨。这种螺旋桨的桨叶面积大部分分布在桨叶刚性轴的前方，如图5-10所示。当橡筋束刚开始放松时，扭矩大，桨叶转速也高，桨叶气动力对刚性轴的力矩使桨叶角增大。
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图5-10　气动变距螺旋桨

随着橡筋束扭矩减小，桨叶转速降低，桨叶角也自动减小，尽量使桨叶保持在有利迎角下工作。这种桨的缺点是不知道飞行中桨叶螺距和桨叶角变化的确切大小。螺旋桨做好后就无法改变变距数值。后来已有比较多的航模爱好者采用了机械变距螺旋桨，取得了比较好的效果。这种螺旋桨利用橡筋扭矩或拉力的变化，通过特制的桨毂机构转动螺旋桨桨根来达到桨叶角随橡筋扭矩变化而改变的目的。

对橡筋能量的利用有两种方式：一种是橡筋束短而粗，扭矩很大，螺旋桨转得快，动力时间短（30秒）；另一种是橡筋束长而细，扭矩小，但圈数多，动力时间长达60秒。如果配上合适的螺旋桨，前一种方式的模型爬升角大，爬得也快，称为急上升。急上升的模型有利于遇到上升气流，及时起飞，缺点是飞行调整比较敏感，加上橡筋扭矩变化剧烈，螺旋桨和橡筋的配合要比慢上升方式困难一些，大角度爬升时抗干扰的稳定性也要差些。

第二种方式的模型螺旋桨拉力小，爬升角也小，但动力时间长，称为缓上升，最后爬升高度稍低于急上升模型，但动力时间长，增加了模型的总留空时间。到底采用哪一种方式爬升，要根据橡筋和模型的特点综合起来考虑。例如，急上升模型机翼翼型弯度要小一些，以减小快速爬升时的阻力；慢上升的翼型弯度可大一些，以利于提高滑翔性能。

目前看来大多数飞得好的橡筋模型属于中度偏急上升范畴，动力时间在35秒，爬升角在开始时约60°。

4．动力模型飞机爬升高度的估算

利用能量守恒的方法可以估算动力模型飞机的爬升高度。

（1）橡筋模型飞机

假设每千克橡筋的存能量为q（10牛·米／千克），模型使用的橡筋重力为W，模型重力为G，模型平均爬升角为θ，爬升的最大高度为H，爬升时模型阻力为D，爬升飞行距离为l、螺旋桨效率为η（一般为0.5～0.75）。

动力模型一般都是手掷加速起飞，所以忽略模型从静止加速到爬升速度时所需的能量。

储存在橡筋中的能量是Wq。经过螺旋桨产生拉力后真正可以做功的能量是Wqη。它在飞行过程中转变为使模型上升到高度为H的位能HG和模型爬升时克服阻力所做的功Dl，如图5-11所示。表示为
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图5-11　橡筋模型的爬升
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因为　lsinθ＝H

爬升时模型升力　L＝Gcosθ/D

模型升阻比　[image: alt]

移项　[image: alt]

代入上式后得

爬升高度　[image: alt]

［例2］一架国际组橡筋模型质量230克，橡筋质量40克，螺旋桨效率η＝0.65，模型升阻比K＝12，平均爬升角θ＝45°，设橡筋单位存能量q＝700千克力·米／千克，求模型爬升高度。

解：将数据代入式（5-11）

H＝（0.65×700×（40/230）×12）/（cot45°＋12）＝79米

实际上由于橡筋条之间相互摩擦，螺旋桨轴和轴承间的摩擦及螺旋桨制动后还有一小部分能量仍存在橡筋束内等原因，模型爬升高度要比理论值低一些。

从以上计算可知，要提高橡筋模型的爬升高度，主要应从提高螺旋桨效率，选用质量好、存能量高的橡筋，减轻模型质量和增加橡筋质量着手，但后两者均受竞赛规则限制。

（2）自由飞模型飞机

可以用上述同样方法计算爬升高度。

设发动机功率是N马力【1】，螺旋桨效率是η（一般在0.5～0.75），发动机工作时间为t秒。在动力爬升时间内发动机通过螺旋桨提供的能量是75Nηt。这里75是由马力转化为千克力（10牛）·米。

所以计算公式为
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注意：计算时模型质量单位要用千克。

［例3］一架国际级自由飞模型质量0.75千克，发动机功率为0.5马力，有效工作时间6秒，采用控制水平尾翼安装角方法爬升，爬升时升阻比K＝2，爬升角约60°（cot60°＝0.577），螺旋桨效率η＝0.5，求爬升高度。

解：爬升高度　H＝75×（0.5×0.5×6×2/0.75）/（0.577＋2）＝116米

由式（5-12）可知，要提高自由飞模型的爬升高度主要从加大发动机功率、提高螺旋桨效率、充分利用全部动力时间和减轻模型质量等方面着手。

这里要说明，用上述能量守恒方法估算的模型爬升高度，只是说明模型具有爬升到这个高度的潜力，至于是否能真正爬到这个高度，就要靠仔细调整试飞来实现。有时两架数据相同的模型飞机，爬升的高度相差很远，就是因为调整上的差别造成的。


三、模型飞机的转弯和盘旋

除了竞赛飞行距离的模型外，一般模型在飞行时都要作转弯飞行。模型连续进行转弯称为盘旋。飞行速度和转弯角速度不变的盘旋称为稳定盘旋。

竞时模型进行盘旋飞行的主要优点有：使模型尽可能长时间地保持在计时裁判员的视线之内，而且模型不易丢失；使模型在遇到上升气流后，容易保持在上升气流团中，提高留空时间。此外，盘旋飞行的模型具有较好的适应外界气流的能力。因为当模型受到外界干扰而改变迎角时，在机翼升力增大（或减小）的同时，盘旋半径也会相应减小（或增大），使模型坡度加大（或减小），也就减小了模型进入波状飞行的机会。

（一）模型飞机的水平盘旋

盘旋时模型的高度不变化称为水平盘旋，这种盘旋的力的平衡关系如图5-12所示。用公式表示为
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其中，γ是模型盘旋时的倾斜角。
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图5-12　模型飞机的盘旋

模型盘旋时，与用绳子拴住石块旋转相似，绳子的牵引力是石块作圆周运动的向心力，而作用在模型上的向心力就是机翼倾斜的升力的水平分力Lsinγ。设模型重力为G，盘旋飞行速度V，作转弯半径R的圆周运动需要的向心力F为
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式中：g——重力加速度，为9.8米／秒2。

所以模型的转弯半径越小，需要的向心力也越大，模型就要倾斜得越厉害。盘旋飞行时，机翼升力的垂直分力和模型的重力相平衡。因此同样一架模型，作水平盘旋要比以同样速度作水平直线飞行时用更大的迎角来飞行，否则就会因升力的垂直分力小于重力而下沉。从模型的极曲线可以看出，当机翼升力增大，阻力也要增大，所以水平盘旋时，模型的有效升阻比（指垂直方向升力的分力与模型阻力之比值）比水平直线飞行时要小。

（二）模型飞机的盘旋下滑飞行

盘旋飞行时升力只有一部分用来平衡重力，所以用同样迎角飞行，模型的下沉速度和下滑角要增大。从提高留空时间的角度考虑，盘旋半径不宜过小。在无风天气，盘旋半径可大些，如50米左右。在有风天气，模型容易飞向下风区，盘旋半径可以小一些，在20～40米左右。另外还要结合模型的特点，譬如盘旋稳定性好的模型，盘旋半径可小些；反之，盘旋半径就要大一些。

调整模型下滑飞行时，迎角和盘旋半径要同时进行。一般先按手掷滑翔的办法，将机翼相对安装角调整到模型下滑时有一点“飘”起来的感觉，也就是接近经济迎角。然后用短线牵引或短动力飞行，结合观察模型的盘旋半径。在一架下滑正常的模型上，为了减小盘旋半径而增大方面舵偏角时，可以前移机翼，使重心后移一点儿，或在平尾后缘下面加垫一片薄木片以减小平尾安装角，使模型“头轻”一点儿。这样，在减小盘旋半径的同时，下沉速度不会明显增大。

（三）模型飞机爬升时的盘旋飞行

一架即使做得十分准确、左右对称的模型，由于螺旋桨旋转的影响，在动力飞行时也往往要转弯。装右旋螺旋桨的模型在经过调整前，动力飞行中总会向左转弯，发动机功率或橡筋力量越大，模型左转的趋势也越大。

调整模型在爬升时转弯的方法，主要是将螺旋桨轴线左右偏斜和调整方向舵的偏角，这两种方法通常需要结合进行。由于方向舵偏角在滑翔和动力飞行时都起作用，所以调整时先按滑翔要求的盘旋半径确定方向舵偏角，然后加左右拉力线来调整模型爬升姿态。有时这两者协调比较困难，需要反复调整，所以最好采用动力和下滑飞行分别控制方向舵偏角的办法，这样能迅速而有效地调整到较好的爬升和下滑姿态。

模型飞机动力盘旋上升和下滑的方式可以有四种：即左盘旋上升，左盘旋下滑；左盘旋上升，右盘旋下滑；右盘旋上升，左盘旋下滑；右盘旋上升，右盘旋下滑。实践证明：右盘旋上升（指采用右旋螺旋桨）和右盘旋下滑的方式最安全也最容易调整，所以也采用得最广。在调整模型动力盘旋上升时，要考虑到以下几个因素：

①方向舵的作用将随着飞行速度增大而增加。同样一个方向舵偏角，在发动机大功率或小功率，橡筋绕得足不足的不同场合，效果会有很大差别。

②螺旋桨拉力线的作用将随着拉力变化而变化。当模型出手时，速度小，这时螺旋桨拉力大，拉力线的作用明显。随着飞行速度的增大拉力减小，拉力线的作用也相应降低。

③在模型出手时，飞行速度低，螺旋桨对模型的反作用力矩最大，随着速度增大，反作用力矩降低。

④在模型倾斜角很大时，方向舵偏角对模型会起一些升降舵的作用，因此右上升右滑翔的模型在倾斜的同时会产生机头下沉，所以不宜使方向舵偏角过大。必要时可以采用将水平尾翼向盘旋相反方向倾斜的办法来调整下滑盘旋半径。

⑤模型在动力飞行时的平衡只能在一定的动力状态、飞行速度和迎角下达到。飞行速度增大，迎角要减小（即应加大平尾正安装角）。因此，调整模型动力爬升必须从小动力、短动力时间开始，以保证安全；但也要逐步加大动力并延长时间，达到最大允许值。只靠中等动力的试飞不能保证大动力条件下模型正常飞行。当更换不同类型的发动机、橡筋束或螺旋桨时，必须重新进行仔细的试飞调整。

从能量观点来看，模型盘旋上升不如直线上升好，因为盘旋上升时的迎角比直线上升时大，所以阻力也大；但是直线上升的爬升轨迹不如盘旋上升稳定而且很难调整。现代竞时自由飞模型在7秒动力上升时间内约盘旋1～2圈，橡筋模型在动力时间内约盘旋3～4圈。

（四）模型飞机急转弯下坠的原因和防止方法

当模型盘旋飞行的半径过分减小时，由于机翼倾斜严重，平衡重力的只是机翼升力的一小部分，因此模型容易下沉。例如，当模型倾斜到60°时，只有升力的1/2用来平衡模型的重力，如果转弯半径再减小，机翼更倾斜，即使模型用最大升力系数迎角飞行，升力的垂直分力仍可能比模型重力小，所以模型在大坡度急转弯时容易进入盘旋下坠。事实上任何模型长时间以大坡度小半径盘旋飞行总是要进入盘旋下坠的，所以关键是如何防止模型进入过大坡度飞行。

模型在转弯时，由于外翼速度大；内翼速度小，内外翼升力差使模型进一步倾斜，而倾斜的结果又使模型盘旋半径进一步减小，这两者互相影响，会使模型越来越倾斜，转弯半径越来越小。模型的横向稳定性对小半径、大坡度盘旋引起升力不足而下掉状态起不了克服作用，因为下沉一侧的机翼与相对气流的迎角往往超过了临界迎角而进入失速，使上反角的作用丧失。

保证模型转弯时不至于过分倾斜的措施有以下几种。

1．增大盘旋飞行时内侧机翼的安装角

一般将内侧机翼翼尖的后缘向下扭转一些（称内冲角）。例如，右盘旋上升的模型飞机，可将右机翼翼尖扭转使其安装角增大1°～2°。

2．内侧机翼前移

斜置机翼的作用，如图5-13所示，相当于使机翼处于侧滑状态，迎面斜吹过来的气流使内侧机翼升力增大，而外侧机翼升力减小。例如，右盘旋上升的模型飞机，使右侧机翼向前移，左侧机翼向后移，可以防止模型过分右倾斜。
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图5-13　斜置机翼的模型飞机

3．倾斜水平尾翼

水平尾翼倾斜安装后，其升力在垂直模型对称面方向上的分力对重心的力矩将使模型转弯飞行，如图5-14所示。这样可以不用偏转方向舵或只用方向舵偏角，就能达到同样的转弯半径，而且不必使模型倾斜角太大。
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图5-14　水平尾翼斜置的作用


四、线操纵模型飞机的飞行

线操纵模型飞机的飞行和其他类型的模型不同，它运动的轨迹限制在以操纵者为圆心、操纵线长为半径的半球面上。操纵线的张力作为模型圆周飞行时的向心力。

线操纵模型的种类很多，如特技、竞速、小组竞速、空战和像真模型等。从飞行原理讲，可分为俯仰机动特技飞行和竞速飞行两大类。

（一）线操纵特技模型飞机的飞行

线操纵特技模型与一般线操纵模型不同的地方就在于：它可以按操纵者的意图作各种俯仰机动飞行。由于它的动作变化剧烈，所以升降舵面积较大，往往可以达到平尾的一半左右。

1．筋斗飞行

为什么线操纵特技模型可以作筋斗飞行而不掉下来呢？

设机翼升力L，模型重力G，螺旋桨拉力P，模型阻力D，筋斗半径为R，模型作筋斗飞行时的向心力F也可用式（5-15）计算。

在筋斗最低点，运动员操纵尾翼使机翼升力增大，超过重力，形成向心力使模型作向上的曲线运动。用公式表示为
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所以筋斗半径　[image: alt]

由此可见，运动员操纵尾翼使机翼升力超过重力愈多，筋斗半径便愈小，在模型逐步进行筋斗飞行、机头向上的过程，模型的升力要逐渐而且适当地减小，即升降舵的偏角应该相应变化，才能保证筋斗呈圆形，即R基本不变。

在筋斗顶点，机翼升力和重力都起向心力作用（L＋G）＝（G/g）（V2/R），机翼升力减至最小值，这时只要速度足够，模型不会掉下来，所以发动机要可靠，不要在关键时刻停车或“咳嗽”，同时为了使模型能连续作筋斗而不掉高度，要求螺旋桨拉力至少等于模型的阻力。

实际上模型的飞行速度在飞行过程不能保持一定值，在筋斗顶点时速度最小，筋斗最低点时速度最大。为使模型飞到筋斗顶点处仍有足够的速度，理论计算证明，模型飞机要完成筋斗动作，必须保证平飞速度比维持平飞的最小速度约大3.5倍以上。如果进入时速度太小，模型将失速下坠而不能完成筋斗动作。

线操纵特技模型的机动性，即筋斗的圆周半径，直接影响到一些高难度动作，如方形、三角形的重量，因此被认为是特技模型性能的主要指标。提高模型的机动性（即有较小的圆周半径）就要尽可能增大模型可以产生的L/G值。为此必须减小模型的翼载荷（G/S），同时提高机翼的最大升力系数。因此，在设计和制作时要严格控制重量。另一个办法是增大机翼面积，但面积太大的模型在有风天气飞行时受风影响大，在一定的发动机条件下速度变小，容易产生摇晃现象，而且增大面积后，质量也要相应增加。

提高机翼最大升力系数的一个办法是采用相对厚度在15％～20％的厚翼型，因为厚翼型的最大升力系数比薄翼型大。另一个办法是在机翼上采用增升装置，例如，随动襟翼，当升降舵上偏时，襟翼下偏，升降舵下偏时，襟翼上偏，如图5-15所示。
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图5-15　线操纵模型的随动襟翼

由于特技模型正倒飞动作机会几乎相等，所以一般都采用对称翼型。襟翼偏转的作用相当于使机翼翼型中弧线弯度和迎角增大。襟翼约占机翼面积的10％～15％，偏角在20°～30°之间。如襟翼偏角过大，阻力也大，则模型升阻比下降，不宜采用。

2．操纵线松弛问题

线操纵特技模型接近头顶位置高飞时，模型重力将促使操纵线松弛。为了保证在任何飞行姿态下都能使操纵线张紧以实现对模型的有效操纵，一般在设计上采取以下几点措施：

①注意减轻模型的质量。

②发动机拉力线要有1°～3°的外拉。

③方向舵外偏10°～20°（或者垂尾采用有弯度的不对称翼型），以产生外偏航力矩，用以抵消操纵线阻力引起的左偏转力矩。同样原因，一般将操纵系统的三角摇臂轴心放在模型重心之后，并将操纵引出线略带后掠。

④模型内翼长度比外翼增加5％左右，以消除圆周飞行时外翼速度大、升力比内翼大使模型向内倾斜的现象。

⑤在外翼翼尖上加20～40克配重，以抵消由于操纵线重量而使模型向内倾斜的现象。

需要注意的是以上几项措施要配合采用，不宜过分强调某一项。否则在作剧烈的特技动作时（如方筋斗、三角筋斗转角处），模型容易产生摇晃现象。

如果发动机外拉角过大，模型平飞时以很大的内侧滑角飞行；当猛拉杆时，由于模型俯仰是绕横轴转动的动作。当转动90°后，模型在操纵线张力对重心的力矩作用下，将发生绕纵轴的横向摆动，如图5-16所示。
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图5-16　线操纵模型的横向摆动

同样，如外翼配重过量，平飞时外翼过分下沉，当模型急剧改变飞行姿态时，模型将绕外倾斜的横轴作俯仰转动，在操纵线张力的作用下，模型将产生绕竖轴的航向晃动。

为了防止在大迎角下机翼失速，国外有人采取了在机翼前缘加扰流线的办法。

此外，在有风天气，当线操纵模型高飞时，在上风区线张力减小，模型有上抬趋势；在下风区线张力增大，模型有下压的趋势，这对操纵杆量有一定影响，要引起注意。

（二）线操纵竞速模型飞机的飞行

线操纵竞速模型飞机要求飞得越快越好。为提高速度可从两方面着手：一是尽量减小模型飞行时的阻力，另一方面是尽可能提高发动机螺旋桨组的拉力。

1．减小模型飞机飞行时的阻力

模型飞行时的阻力包括模型本身和操纵线的两部分阻力，需要分别加以研究和分析。

（1）模型本身的阻力

模型飞行时的阻力包括摩擦阻力、压差阻力和诱导阻力三部分，为了减小摩擦阻力，竞速模型比其他任何种类的模型都要注意表面粗糙度，尽量减少不必要的暴露在空气中的零部件，并且不安装起落架，利用特制的跑车起飞。

为了减小模型的压差阻力，模型各部分都尽量做成流线型外形，发动机部分加有整流罩，如图5-17所示，机翼采用相对厚度为6％～8％的对称或双凸翼型。竞速模型速度大，飞行迎角很小，即机翼的升力系数很小，所以诱导阻力在总阻力中所占比例也很小。例如，以2.5毫升发动机竞速模型为例，设机翼面积为3.5分米2（0.035米2），展弦比为6，模型重500克（0.5千克），当飞行速度为216千米／时（60米／秒）时，根据升力等于重力公式（2-1）和诱导阻力系数式（3-3）可得
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图5-17　活塞式发动机竞速模型的外形

升力系数　CL＝2×0.5/（0.125×602×0.035）＝0.0635

诱导阻力系数　CDi＝0.06352/（3.14×6）＝0.0002

可见这是一个很小的数值，但是竞速模型的翼载荷比其他模型要大得多，譬如2.5毫升竞速模型一般翼载荷为60～100克力／分米2。

竞速模型虽然飞得快，但总是从速度等于零时开始滑跑加速起飞的，离地（也就是脱离跑架）时速度还较低，迎角比较大，这时诱导阻力在总阻力中占有很大的比例，所以多数竞速模型采用较大的展弦比（A＝5～7），以改善模型起飞降落时的低速性能。

从起飞着陆时模型升力等于重力的关系来看，模型重量较轻，起飞速度就较小。例如，上述竞速模型，如果质量由500克减为400克，起飞速度就下降了[image: alt]倍，即起飞速度减小了12％。轻的模型在相同的螺旋桨拉力作用下，加速较快，达到起飞速度所需要的滑跑距离和时间都要小一些。起飞着陆是个关键时刻，运动员必须注意防止在速度不够时把模型勉强拉起来而失速下坠。

竞速模型作圆周飞行时，需要的向心力由操纵钢丝提供。向心力＝（G/g）·（V2/R），即操纵钢丝的张力。V是飞行速度，G是模型重力，R是操纵线的长度即模型圆周飞行的半径。飞行速度愈大，需要的向心力愈大，操纵钢丝的张力也愈大。例如，上述竞速模型，操纵钢丝长度15.92米，当飞行速度达到V＝252千米／时（70米／秒）时，操纵钢丝的张力157牛。

前面已说过线操纵模型飞行时外侧机翼的速度比内侧机翼大，所以阻力也大。为了减小飞行时的阻力，近年来多数竞速模型采用内置或半内置机翼的形式，如图5-18所示。
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图5-18　内置或半内置机翼的竞速模型

有人担心内置机翼的布局在飞行时模型是否会向外倾斜。这个问题在高速飞行时是不用担心的。例如，上述竞速模型以252千米／时的速度飞行，在操纵线张力157牛的作用下，可有效地克服外倾现象。模型在空中高速飞行时向外倾斜的角度很小。但是在起飞着陆过程中，模型速度不大，向心力不大，即使升力仍等于模型重力，模型会出现较明显的外倾。

线操纵模型在飞行时是否倾斜还决定于机翼和重心在垂直方向的相对位置，由于竞速模型的操纵线通过机翼，如果采用下单翼的形式，机翼位于重心下方，模型发生向外倾斜；反之如为上单翼形式，机翼在重心上方，模型将向内倾斜，升力的分力可以减小操纵线的张力。多数竞速模型采用中单翼形式。

由于竞赛规则限制竞速模型的总升力面积，将水平尾翼面积也计算在内，所以为了减小机翼面积以便减小阻力，线操纵竞速模型的水平尾翼面积往往占机翼面积30％以上。这并非为了稳定性的需要，因为重心一般在接近机翼平均气动弦的前缘处，稳定性已经足够了。此外由于另一方面的考虑，大平尾是为了在低速起飞离地时平衡模型用。

（2）减小操纵线的阻力

操纵线的阻力对于竞速模型的飞行是一个很大的负担，操纵线各段运动的速度不相同，所以各段线的阻力也不同，如图5-19所示。不过操纵线的阻力并不全部作用在模型飞机上，有一小部分作用在操纵手把上。
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图5-19　操纵线的速度分布

计算操纵线阻力和它对模型的作用力是比较复杂的问题。因为模型作圆周飞行，手握部位操纵线的速度接近于零，靠近模型的操纵线速度和模型一样，计算时要根据不同速度逐段进行。

设操纵线长度为R，直径为V，模型飞行速度为V0，再假设将线分为很短的n段，每段长度为R/n。各段的速度不同，速度的变化与它们距离圆心的长度r成比例。

设距圆心为r处一段线的速度是Vr，则
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这一小段操纵线的阻力为
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其中，S是这小段线的迎风切面积，即　[image: alt]。

将前述Vr表达式代入，得　[image: alt]

如果从圆心起给每一小段线一个号码，上述线段是第i段，距离r等于i（R/n），（每段长度是R/n，所以第i段距圆心就是这个数值）代入上式，得
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整个一根操纵线的阻力是各小段阻力之和，即
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整理得　[image: alt]

根据数学知识

12＋22＋32＋…＋i2＋…＋n2＝n（n＋1）（2n＋1）/6

所以一根操纵线的阻力可以表示为
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计算时，将操纵线分的份数越多越准确，令n＝无限大（∞），由于1/∞＝0，所以操纵线的阻力公式简化为
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将地面空气密度ρ数值代入式中，线直径单位用毫米，则一根操纵线的阻力为
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式中：D——操纵线阻力，牛；

　V0——模型飞机的飞行速度，米／秒；

　d——操纵线直径，毫米；

　R——操纵线长度，米；

　CD——操纵线阻力系数，一般可取1.4。

用相同的方法可求出操纵线的总阻力作用在距圆心0.75R的位置，就是说0.75的阻力是作用在模型飞机上的。

［例4］已知一架2.5毫升竞速模型飞行速度V0＝180千米／时（50米／秒），d＝0.4毫米，R＝15.92米，求操纵线阻力。

解：设CD＝1.4，代入上述公式得

D＝（1/48000）×502×0.4×15.92×1.4＝4.64牛

两根操纵线的阻力是　2×4.64＝9.3牛

操纵线的总阻力中3/4作用在模型飞机上，使模型增加了3/4×9.3＝6.79牛的阻力。模型飞行速度是50米／秒，这个附加的线阻力消耗发动机功率为50×6.97牛／75＝0.465马力。

现代比较好的2.5毫升电热式发动机功率在0.7马力左右。可见发动机的大部分功率是消耗在克服线的阻力上。从线阻力公式可见线阻力和线直径成正比，所以如将操纵钢丝直径减小0.05～0.1毫米就能使同一架模型的飞行速度明显增大。因此，在不规定操纵线直径的创纪录竞速模型上，在保证安全的前提下，都尽量采用直径小的操纵线，甚至用单线操纵。

在操纵线直径有规定的情况下，为了减小操纵线阻力，可采用表面粗糙度高的不锈钢丝，并将表面尽可能抛光。另外，采用大展弦比的内置机翼有利于将速度最高的一段操纵线用机翼整流起来，减小一些线的阻力。

2．增大发动机螺旋桨组的拉力

现代航模发动机的驱排气方式、材料、工艺、供油系统等方面都有很大进展，又采用了效果很好的惯性增压谐振排气管使发动机功率有大幅度的提高，竞速模型用的2.5毫升电热式发动机的转速已达30000转／分以上，功率超过1马力，而进步尚未停止。此外，螺旋桨对竞速模型飞行速度的影响非常大。在其他条件相同的情况下，往往换一个螺旋桨或是对正在使用的螺旋桨稍稍加工一下，就能提高飞行速度。在世界竞速冠军的模型上甚至有采用单叶桨的。但从气动力角度考虑，单叶桨的优点不是太明显，但也有两个优点：

①增大桨叶直径，减小桨叶角，使螺旋桨拉力的有效分力增大（见图4-6）；

②由于单叶桨旋转时，没有另一只桨叶的干扰，有利于提高螺旋桨的效率。

使用单叶桨后，由于桨叶气动力和重力不平衡会产生振动，需要在螺旋桨整流罩或发动机曲轴中增加配重来解决。这个问题处理不好，单叶螺旋桨的优点便发挥不出来。

在世界竞速模型冠军赛中还有人采用强度极大的碳纤维增强玻璃钢做螺旋桨，桨叶剖面的相对厚度可以做得很薄，对提高螺旋桨效率有很大好处。

3．竞速模型最大飞行速度的估算

知道了操纵线的阻力，就可以根据发动机的功率来估计竞速模型的最大速度。首先要假设螺旋桨效率，竞速模型螺旋桨直径小、螺距大，一般桨效率在0.5～0.7之间。因为竞速模型飞行时诱导阻力占的比重很小，为了简化计算，可以忽略。

根据螺旋桨拉力和模型及操纵线在飞行时的阻力相等的关系，可得下式（按双线计算）
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整理后得（如果机翼面积S的单位从米2改为分米2，直径d的单位从米改为毫米）
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式中：Vmax——模型飞机的最大速度，千米／时；

　N——发动机功率，马力；

　η——螺旋桨效率；

　S——机翼面积，分米2；

　CD，par——模型飞机总废阻力系数；

　d——操纵钢丝直径，毫米；

　R——飞行圆圈半径，米；

　CD，li——操纵线阻力系数（可用1.4）。

［例5］已知一架竞速模型S＝3.5分米2，发动机功率N＝0.7马力，螺旋桨效率η＝0.65，模型CD，par＝0.02，操纵线直径d＝0.4毫米，操纵线长度R＝15.92米，线的阻力系数CD，par＝1.4，求Vmax。

解：代入式（5-19）

Vmax＝360（2.4×0.7×0.65/（20×3.5×0.02＋0.4×15.92×1.4））1/3

　　＝170千米／时


五、无线电遥控特技模型飞机飞行中的几个问题

无线电遥控特技模型飞机在地面操纵者指挥下，要进行三自由度（即绕模型飞机机体三轴）的运动。这种模型的基本飞行原理与前面几章的说明相同，这里着重介绍几个需要注意的问题。

（一）模型飞机的横向稳定性

模型飞机的横向稳定性主要靠机翼上反角来保证。上单翼方式能加强上反角的效率，因此初级遥控模型多数采用上单翼。单折上反角的角度在3°～8°之间。多通道遥控特技模型要求较高的横向操纵性，不希望有太好的横向稳定性，而且特技模型常常要作倒飞动作，为了照顾倒飞时模型的横向稳定性，并缩短起落架高度，一般采用下单翼方式，上反角在1°～5°之间。

（二）襟翼的应用

遥控特技模型，由于特技动作日趋复杂和难度提高，宜于采用大功率的发动机，模型飞行速度很大，但模型在定点着陆和作某些特技动作（如螺旋）时又希望降低速度，为此，有的运动员创造了一种阻力襟翼，如图5-20（a）所示。它的特点是在下偏使机翼升力增大的同时，在襟翼转轴前有一块联动阻力板向上翘起，使机翼阻力剧增，模型很快减速。上偏阻力板产生的阻力还会产生抬头力矩，可以克服襟翼下偏时产生的低头力矩，因此，可以在各种速度下打开襟翼，而对模型的纵向平衡不产生大的影响，使操纵简化。另一种形式的阻力襟翼如图5-20（b）所示，由于机翼上表面的气流保持得比较好，所以在阻力剧增的同时，仍能使模型保持较大的升阻比，有利于减小模型的下沉，但制作起来比较复杂。
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图5-20　阻力襟翼

（三）改善航向操纵的一些措施

遥控特技模型要在各种速度范围内保证方向舵的有效操纵，应特别注意垂尾在各种飞行姿态下避开气动力屏蔽区。如果模型以大迎角飞行时，垂尾和方向舵在平尾的气动力阴影区，那就会降低方向稳定性和操纵性。考虑到正、倒动作时垂尾和方向舵效率都相近，应在机身轴线上下都配置一定面积的垂尾和方向舵。

还有一个值得注意的问题是现代遥控特技模型机身侧面积比过去有明显增长，如图5-21所示，目的是使模型在各种速度和姿态飞行（譬如M字飞行）中利用机身侧滑产生较大的侧向力，提高模型的航向操纵性能。
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图5-21　增大模型机身侧面积改善航向操纵性

（四）模型飞机的横滚

遥控特技模型飞机作横滚动作时，要绕自身纵轴旋转360°以上。由于机翼升力方向在变化，如果只操纵副翼，模型在横滚的同时机头将逐步下沉。为避免这种现象，有的操纵者在模型进入横滚前，拉杆使模型抬头保持上仰姿态角中，如图5-22（a）所示，然后进入横滚。在滚转180°后，模型处于倒飞状态时，再次推杆使模型保持姿态角。由图5-22可看到这种操纵方法带来的坏处。假设模型向右滚转90°，原先姿态角变成了右侧滑角，如图5-22（b）所示。由于上反角的作用，右翼升力比左翼大，结果产生了和副翼滚转力矩相反的侧滑力矩，它阻止模型滚转。相反，当模型滚转到270°时，姿态角变成了左侧滑角。由于上反角的作用，模型左翼升力大于右翼，模型侧滑产生的滚转力矩和副翼产生的滚转力矩方向一致，如图5-22（d）所示，结果使模型加速滚转。可见，带有俯仰姿态角进入滚转会使模型横滚速率不均匀，既难以操纵也不美观。要做好横滚动作，除了要有足够的速度外，还需要在滚转90°间隔位置上，分别用方向舵和升降舵来修正模型的航迹使之与模型纵轴夹角越小越好。
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图5-22　带姿态角的滚转


六、模型飞机的回收

牵引、橡筋和自由飞等竞时模型飞机比赛时的飞行时间往往有一个最高限额，超过这时间就不再计算，所以模型要安装定时停飞回收装置。这套装置也可以防止发动机停车机构失灵或遇到强烈上升气流丢失飞机，或者是为了调整模型对某项性能进行试验，不需要模型滑翔着陆以节省时间。回收方式目前主要有两种：即迫降着陆和伞降回收。

（一）模型飞机的迫降回收

迫降方法是通过某种机构在预定时间使平尾后缘上偏，处于-60°～-40°的安装角状态来实现的。由于水平尾翼（简称平尾）负升力剧增，使模型机头猛抬，机翼很快进入失速迎角。模型在失速后往往先产生类似“失速尾冲”的动作，下降一小段距离，然后机头迅速下沉呈俯冲状态，接着很快过渡到平稳的水平状态垂直下沉，如图5-23所示。
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图5-23　模型飞机的迫降过程

为什么当平尾后缘上翘到大的负安装角后，模型就会平衡下沉呢？这可由图5-24来解释。迫降时模型机翼已进入深度失速状态，所以机翼不产生升力，但模型下沉时由于相对气流的作用，机翼和平尾将分别产生阻力QW和QH，这两者对模型重心的力矩正好平衡，如图5-24（a）所示。当模型抬头时，由于平尾迎风面积增大，QH增大；机翼迎风面积减少，QW减小，如图5-24（b）所示，结果产生低头力矩，使模型恢复原来的水平下沉状态。当模型低头时，情况正好相反，这时机翼迎风面积增大，阻力加大，平尾迎风面积减小，阻力减小，结果产生抬头力矩，也使模型恢复到原先的平衡下沉状态。至于迫降时的横向稳定性，由于自由飞行的模型一般都是上单翼，在模型倾斜时，上反角的作用使下沉的一侧机翼阻力增大，上翘的一侧机翼阻力减小，结果产生恢复力矩使模型保持横向稳定。
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图5-24　迫降时模型飞机的俯仰平衡

要注意，迫降时平尾后缘上翘的角度不宜太小，否则模型失速不够，会产生连续尖顶波状飞行直至最后撞地，或者在强上升气流作用下不能迫降。另外，上翘的平尾不能歪斜，否则模型在迫降时将绕竖轴旋转，形成急盘旋下坠，着陆时容易损坏模型。

模型迫降时的下沉速度和翼载荷有关。翼载荷小的牵引和橡筋模型迫降时下沉速度小，一般在机身上不需设置什么缓冲装置，降落到地面时不会造成什么损坏。对翼载荷在20克力／分米2以上的自由飞模型，由于迫降时下沉速度大，往往需要安装钢丝滑橇等缓冲装置来缓解着陆的撞击力。

（二）模型飞机的伞降回收

对一些大型的遥控模型飞机，由于翼载荷大，飞行速度大，在飞行场地狭小的地区，要使模型正常下滑着陆，不仅空域或场地受到限制，也不安全。如采用平尾上翘迫降的办法，由于平尾带有升降舵操纵面，在结构上有困难，而且模型大，下沉速度高，撞击载荷大，容易使模型损坏，因此这些模型多数采用降落伞悬吊回收的方案。

安置回收伞最理想的位置是在模型机身尾部尾锥内，如受到模型内部安排或重心位置的限制也可以安放在机身背部或腹部的伞舱内。使用时通过遥控，打开伞舱门，先抛出引导伞，利用引导伞的阻力拉出主伞包并打开主伞，如图5-25所示。在主伞打开瞬间，产生向后的巨大阻力，通过伞的悬挂绳作用在模型重心上方，使模型迅速减速并上仰，然后俯仰摆动一两下后即转入平稳下降。使用伞降时，回收伞的面积可以通过伞降时伞的阻力等于模型重力来估算，为
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图5-25　模型飞机的伞降回收

式中：G——模型飞机的重力，牛；

　ρ——空气密度；

　VY——模型下沉速度，米／秒；

　Sum——回收伞的伞衣面积，米2；

　CD，um——回收伞的阻力系数，初步估算时取为1。

［例6］一架模型飞机重8牛克力，在海平面高度要求伞降回收时的下沉速度是3米／秒，求回收伞的面积。

解：由式（5-20）得
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如果模型机翼、尾翼面积比较大，翼面的阻力也有降低下降速度的作用。

采用伞降回收模型飞机时还要注意以下几个问题：

①在有风的天气，伞降回收模型的定点性比较差，需要根据飞行经验判断开伞时机。另外要装备模型触地时的主伞分离机构，以防止模型着地后因伞被风吹动而拖坏。

②用伞降回收的模型需要有一定的缓冲装置以减轻撞地时的冲击力。

③当模型带动力飞行或俯冲飞行时，飞行速度大，这时候开伞，回收伞引起的巨大阻力会对模型产生一个很大的冲击载荷。因此，应该注意避免模型在大速度飞行状态下自动开伞。

④伞绳和机体连接处的结构要特别注意加强，最好增加可以缓冲开伞冲击力的橡筋束或其他装置，防止开伞时损坏模型或拉断连接处。


注释

【1】1马力＝745.7瓦。


第六章　模型飞机的平衡和稳定性

第五章对模型飞机在空中飞行时受到的力，如升力、阻力、重力和拉力等进行了分析。模型飞机的姿态不断改变，这些力的相互关系也就不断改变，最后模型飞机应能保持一定的姿态作稳定的飞行。所谓稳定的飞行就是模型飞机的上升角（或下滑角）、倾斜坡度、转弯的半径及速度的大小（方向例外）等始终不变或变化不大。例如，模型飞机进行稳定的盘旋上升或下滑，线操纵模型飞机的盘旋飞行等便是稳定飞行。至于弹射模型滑翔机和橡筋动力模型飞机在上升过程中便不是稳定的飞行。它们在上升过程中的飞行姿态、速度、盘旋半径等不断在改变。不过无论什么模型飞机，只要它在飞行过程中表现正常，没有出现什么盘旋下坠或俯冲的危险时，我们一般都称这个模型飞行很稳定。这是通俗的说法，并非严格的物理学上的用语。

模型飞机的稳定飞行也有两种：一种是完全平衡状态的稳定飞行，另一种则只是部分平衡了的稳定飞行。所谓完全在平衡状态就是说模型飞机的所有力互相抵消，所有力对模型飞机的重心产生的力矩也互相抵消。这时候模型飞机只能作等速直线飞行。这种稳定飞行在现代的模型飞机中是少见的。另一种稳定飞行如盘旋上升，模型飞机只是部分达到平衡。模型不会不断加大倾斜，力矩是平衡的，但升力的水平分力却始终存在着并作为向心力使模型飞机转弯，因此力是不平衡的，要想得到这样的稳定飞行只要使力矩和一部分力平衡即可。

不过模型飞机在稳定的飞行时还必须要有适应外界突然变化的能力才行。如果突然受到突风或上升气流等影响而改变了原来的飞行姿态，它应该有自动复原的本领，这种能力通常称为模型飞机的稳定性。模型飞机之所以能够飞行很稳定，稳定性是一个重要因素，没有稳定性或者稳定性不好的模型飞机根本就不能飞行。

模型飞机在空中飞行时可以整架在移动，也可以绕着重心转动。一般为了方便起见假设模型飞机的转动是绕着三根轴来转的，这三根轴都通过重心而且互相垂直。模型飞机左右倾侧时绕纵轴转动，俯仰时绕横轴转动，机头左右偏转时绕竖轴转动。模型飞机可以想象是先后或同时绕着这三根轴转动，同时模型飞机的重心在空间运动。譬如盘旋时，模型飞机一方面绕竖轴转动同时也绕纵轴转动一个角度使模型飞机向转弯的方向倾斜。如果是盘旋上升，那么还要绕横轴把机头抬起来，等到进入稳定盘旋后，那就是始终保持着绕竖轴的转动即可。模型飞机上面当然实际没有这样的三根轴穿过模型飞机机身，这不过是为了研究方便而假设出来的，如图6-1所示。
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图6-1　假想出来的模型飞机机体机轴

模型飞机的平衡和稳定性本来是两个不可分割的特性，而且互相有关联。如果模型飞机根本不平衡，在飞行中不能保持一定的姿态，那么稳定性便没有实际意义。反之，如果模型飞机只能在绝对安静的空气中才平衡，一点风浪也经受不起，没有足够稳定性，那也是不成的；这种平衡无法实现，因为绝对安静的大气是不存在的。

不过在考虑这两个问题时可以先把它们分开，而且在实际飞行中也应该仔细观察来判别哪些是平衡问题哪些是稳定性问题。例如，牵引滑翔机在脱钩后即开始急转弯盘旋下坠。我们看它是由于稳定性不好呢，还是由于模型飞机根本就不平衡？如果模型飞机的方向舵偏转太大，无论多稳定的飞机也会盘旋下坠。可是另一方面，如果方向舵只要稍微多动一点便引起盘旋下坠，那的确是稳定性有问题。稳定性好的模型在方向舵位置多偏一点时也不应该出现危险情况，最多转的圆周直径小一点儿、急一点儿而已。我们在这里把平衡和稳定性分开讨论，不等于在实际问题中只单独考虑其中之一即可。


一、平衡

模型飞机在空中飞行时的平衡条件一共有六个，三个是沿着三轴的力的平衡，还有三个是绕三轴作用的力矩平衡。力的平衡问题在第五章中已讨论过，这里主要是讨论力矩平衡问题。为此，首先要说一说重心和平均气动弦长。

（一）模型飞机的重心位置测定方法

模型飞机的重力是由机翼、机身、尾翼、发动机、燃料和起落架等各部件的重力组成的，各部件重力的合力作用点称为重心。严格地讲：模型飞机的重心位置应包括前后、左右和上下的位置。由于一般模型左右对称，重心总是在对称面上，而且重心上下位置对稳定性的影响较小，所以平时说的重心位置都是指沿纵轴方向的前后位置。

测定重心前后位置的方法有以下几种。

1．直接测量法

用两块楔形木块或左右手各一个手指对称地在左右机翼下表面支撑模型，并沿机身纵轴前后移动，当模型处于水平状态时，楔形木块或手指所支撑的位置就是重心位置，如图6-2（a）所示。
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图6-2　模型飞机重心位置的测定

2．吊线法

通过两次起吊模型，重锤线相交点就是重心位置，这种方法可以同时测得重心的前后、左右和上下位置，如图6-2（b）所示。

3．称重法

对大型的模型飞机，可以用图6-2（c）所示称重的方法来计算并测定重心位置。测量时将模型纵轴放在水平位置，将尾轮置于秤盘上；设指示重力为R2。利用平行力的合成关系，求得重心位置：l1＝R2l/G，G是模型的总重力；l是前轮轴与尾轮轴的距离。

（二）平均气动弦长

机翼的空气动力可以认为是作用在压力中心上，机翼压力中心和模型重心的距离直接关系到模型的俯仰平衡。机翼压力中心的位置往往以离机翼前缘的距离来衡量，所以重心位置也以离前缘距离计算比较方便。

如果机翼的外形不是矩形，则模型的重心位置对机翼不同剖面来说，相对弦长的位置也不同。如图6-3所示，如果依照翼根弦线计算，重心在30％翼弦处，如按翼尖弦线计算，重心已在前缘之前。为了明确表示重心在机翼弦向的位置就要利用“平均气动弦长”的概念。
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图6-3　重心在机翼弦向的位置

“平均气动弦长”是指与某一个机翼面积相等，并且在同一迎角下有相同空气动力合力和压力中心位置的矩形机翼的弦长，如图6-4所示。机翼的平均气动弦长位置可用如图6-5所示的几何方法近似地求出。
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图6-4　平均气动弦长的定义
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图6-5　用作图法求平均气动弦长

平均气动弦长粗略的求法是，在翼根弦的延长线上截取一段等于翼尖弦的直线，在翼尖弦的延长线上截取等于翼根弦的一段直线，将这两根直线末端用直线相连，这根直线和机翼翼根弦、翼尖弦的中点连线相交于点O，通过交点O作机翼的弦线，就得到机翼的平均气动弦长cA，如图6-5所示。

一般来说，研究空气动力学问题时，重心位置是以机翼平均气动弦长前缘到重心的距离计算，并以平均气动弦长的百分比来表示，如图6-6所示。即
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图6-6　重心位置用平均气动弦长的表示方法

重心位置　[image: alt]

以后这里所说的翼弦通常指的是平均气动弦长。

（三）模型飞机的俯仰平衡（或称纵向平衡）

当模型飞机作等速直线运动，没有绕横轴（Z轴）转动时模型就处于俯仰平衡状态。

俯仰平衡状态可以有三种（如图6-7所示），一种是机翼升力正好在重心上；另一种是机翼升力在重心前面，这时水平尾翼要产生升力来平衡机翼升力对重心的力矩；第三种是机翼升力在重心的后面，这时水平尾翼产生负升力。一般牵引、橡筋和自由飞等	竞时模型飞机多数
把重心放得很靠后（在50％～90％翼弦处），以充分利用水平尾翼的升力，滑翔时下沉速度小一些。
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图6-7　模型飞机的不同俯仰平衡状态

在线操纵和遥控模型飞机上，水平尾翼除了平衡机翼力矩外，主要是通过操纵来改变模型的俯仰姿态，所以重心一般在平均气动弦长35％以前，平飞时机翼升力与模型重心位置很接近。

飞行的时候，作用在模型上的外力有可能起变化（譬如由于突风使气流迎角发生变化），重心位置也会变化（如装发动机的模型，由于燃料消耗而使重心变化）。这样，原来平衡的俯仰力矩可能遭到破坏，要想恢复俯仰平衡，就要靠模型飞机本身的稳定性，或者通过操纵升降舵来实现。

必须注意模型飞机的俯仰平衡状态即使没有外界扰动也只是一定的速度和迎角下才能保持。因为模型的升力、阻力和尾翼的空气动力等都与飞行速度及机翼迎角有关。而决定模型飞机迎角的主要因素是机翼及尾翼的安装角和重心位置。如果想使模型飞机在某一迎角下飞行，可调整机翼和尾翼的安装角，改变重心的位置，使模型在这个迎角下平衡。假如模型调整好的平衡迎角为8°，不在这个迎角模型便平衡不了。这时，有稳定性的模型在空气动力力矩的作用下会自动恢复到原来迎角。我们一般经常要用手掷试飞的方法调整模型滑翔情况，就是想使模型能在最好的迎角下平衡，使下沉速度最小或者下滑距离最远。

模型飞机俯仰平衡除了要力矩互相抵消外，力也要平衡。空气动力的大小主要和飞行速度有关，所以在滑翔状态调整好的模型，如果在有动力时飞行速度与滑翔速度不同，模型又会不平衡，又需要调整。通常的规律是，飞行速度大，迎角要减小，或要加大尾翼的正安装角。在手掷试飞时也要注意这点：如果出手速度太大，超过这架模型原来的平衡速度。模型便会不断抬头上升，作波状飞行甚至失速下坠。反之，如果出手速度太小，模型会低头俯冲，有时直接撞到地上。因此在手掷滑翔时一定要使出手速度接近模型的平衡速度，迎风时出手速度要小一些，顺风时出手速度要大一些。

（四）模型飞机的方向平衡和横向平衡

当模型等速直线飞行，没有绕竖轴（Y轴）转动时，我们说模型处于方向平衡状态。如果没有绕纵轴（X轴）的转动，我们说模型处于横向平衡状态。

模型飞机的横向平衡和方向平衡之间有着密切的联系。模型飞机横向平衡受到破坏，会引起方向平衡的破坏；反之亦然。因此这两种平衡不能截然分开，把横向平衡和方向平衡综合起来考虑时称为横侧平衡。利用数学方法来计算模型飞机的横侧平衡十分麻烦。第五章关于防止盘旋时不断加大坡度角所采用的方法其实就是为了要达到这两方面的平衡。实际的调整方法一般有下列情况：使翼尖部分有扭角（内冲或外冲）、斜装机翼和斜拉力线（右倾角）等。当模型飞机能够进行稳定的盘旋上升时我们可说已经达到横侧和方向平衡，但是也有些模型如橡筋模型飞机在上升过程中姿态不是经常不变的，这就是说模型飞机始终不能达到横侧平衡和方向平衡。不过如果不平衡所引起的变化是趋向于安全方面，模型飞机还是可以飞行得很好。譬如在上升时，刚放手，模型飞机向左倾斜很严重，可是逐渐减小倾斜程度以后转弯为向右盘旋上升，盘旋半径不管愈转愈大或愈转愈小，只要不出现下坠倾向，就可以说，整个飞行很稳定，但实际上模型飞机的力矩平衡始终没有达到。所以强调模型飞机在飞行中一定要达到各种各样的平衡也没有十分必要，也办不到，只要模型飞机能够飞行很稳定也不必一定要进入各种力矩都平衡的飞行。


二、模型飞机的稳定性

（一）模型飞机稳定性的特点

模型飞机在飞行中受到扰乱，其平衡状态被破坏后，能够自动恢复到原先平衡状态的能力称为稳定性。由于模型飞机在空中飞行时没有人直接操纵（线操纵和遥控模型也只是在地面间接操纵），不能及时发觉模型飞机中外界气流的影响。要使模型能保持稳定的飞行状态，必须具有比真飞机更好的稳定性。

模型飞机的一个特点是飞行速度小，自由飞模型速度在5～20米／秒之间；室内模型只有1～2米／秒，因此在飞行中，突风和上升气流对模型的影响要比真飞机大得多。例如，一架1～5米／秒速度的模型滑翔机和一架180千米／时速度（相当于50米／秒）的真滑翔机，在飞行中都遇到0.6米／秒的上升气流，如图6-8所示，这时模型滑翔机的迎角将增大6°左右，而真滑翔机只增加0.6°左右。另一方面，模型飞机的飞行雷诺数是几万至10万，机翼失速迎角约10°～14°。为了减小下沉速度，模型迎角通常调整到7°～8°。因此，模型飞行迎角已接近失速迎角。如果遇到0.5米／秒的上升气流再使迎角增大6°往往会使模型失速，但对真滑翔机来说，由于飞行雷诺数在300万左右，失速迎角约16°～18°，0.5米／秒的上升气流使机翼边角增加很少，对它的飞行状态影响不大。

[image: alt]

图6-8　模型飞机速度小易受外界气流扰动的影响

因此，我们有时看到的一些可以飞行的像真模型飞机，实际上只是部分外形像真，许多与稳定性有关的部位如上反角、水平尾翼和垂直尾翼（简称垂尾）面积等都已经根据模型的要求进行了修改。否则，它是无法正常飞行的，除非在模型上装自动增稳装置。

飞机的稳定性可以分为静稳定性和动稳定性两大类。静稳定性是指飞机受到外界干扰（如突风）后有恢复它原先平衡状态的能力。但只用静稳定性还不能完全说明问题，因为模型飞机在恢复它原来平衡状态的过程中，并不一定能很快达到原先的飞行状态而可能摆动起来。摆动多少次才能平稳下来，这就是动稳定性问题。模型飞行恢复得越快，摆动次数越少，需要的时间越短，我们就说这架模型飞机的动稳定性越好。如果摆动愈来愈剧烈，就是动稳定性不好。很显然，静稳定性是动稳定性的前提，因为不具有静稳定性的模型，受干扰后根本没有恢复原先平衡状态的倾向，当然更谈不上如何恢复到模型的原先平衡状态了。一般说的稳定性通常是指静稳定性。

（二）模型飞机的纵向稳定性

模型飞机的纵向稳定性是指模型具有自动恢复它被破坏的纵向平衡的能力。

1．机翼焦点和模型飞机的焦点

在前面已经介绍了机翼焦点的概念，这里进一步说明机翼焦点的意义，如图6-9所示。如模型在飞行中迎角由α1增大到α2，机翼升力也由Y1增大到Y2，由于机翼压力中心随机翼迎角增大而前移，结果Y2对重心的力臂减小了，而升力大小的变化正好与压力中心到焦点距离的变化成正比，因此机翼迎角变化时，升力对焦点的力矩不变。焦点的这个特性使我们可以假设升力作用在焦点上，并且用一个力矩（焦点力矩）来修正升力移动位置的影响（从压力中心移到焦点上），这样考虑问题就十分方便了。既然焦点力矩不随迎角改变而改变，所以迎角不同时，只要计算升力增量的大小即可，而且这升力增量可以认为正好作用在焦点上，如图6-9（c）所示。
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图6-9　焦点是升力增量的作用点

与机翼一样，模型飞机的水平尾翼也有自己的焦点。当迎角变化时，水平尾翼的升力对其焦点的力矩不变，所以同样可以把水平尾翼的焦点看成是迎角变化时水平尾翼升力增量的作用点。如果将作用在机翼焦点上的机翼升力增量（ΔLW）和作用在水平尾翼焦点上的升力增量（ΔLT）的合力作用点求出来，这一点就是整架模型的焦点，如图6-10所示。当迎角变化时，整架模型飞机的升力增量也可以认为是作用在整架模型飞机的焦点上。
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图6-10　模型飞机的焦点

2．无水平尾翼的模型飞机的纵向稳定性

无水平尾翼飞翼式模型的重心位置可以有三种情况，如图6-11所示。
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图6-11　机翼稳定性和重心的关系

图6-11（a）所示模型重心在机翼焦点后面。当机翼调整到在某一迎角下平衡，这时重力和升力相等。如果以重心为支点，升力对重心产生的抬头力矩与机翼的低头焦点力矩相等。我们说模型飞机处于俯仰平衡状态。但是，当外部气流影响使机翼迎角增大时，机翼升力加大，而焦点力矩不变，模型将会产生继续加大机翼迎角的力矩直到最后失速为止。显然这种情况是力与力矩都可以平衡但俯仰不稳定。

图6-11（b）所示模型的重心正好与焦点在同一垂直线上，升力大小与重力相等。可是机翼的焦点力矩无法平衡。当迎角改变后升力大小虽然改变，但对重心不产生力矩，这种情况称为中性稳定。这种情况下，模型飞机力矩不能平衡，也没有稳定性。

第三种情况如图6-11（c）所示。模型的重心在焦点前面，升力大小可以和重力相等，可是升力对重心产生的低头力矩与焦点力矩方向相同，所以力矩不平衡。但从稳定性考虑，当迎角增大时，增大了升力使低头力矩增大，有减小迎角的倾向，所以模型是稳定的。

一架模型飞机要能飞行，必须既平衡又稳定，所以以上三种情况都不能满足正常飞行要求。无尾飞翼式模型要能正常飞行，必须使重心在机翼焦点前面。同时使机翼后缘上翘（或采用S翼型），如图6-12所示。当机翼迎角增大，升力的增量ΔL使机翼产生附加低头力矩，结果自动减小迎角，使模型具有稳定性。另一方面后缘上翘后，作用在舵面上的空气动力（Le）对模型重心的力矩可以和升力对重心的力矩互相平衡。S翼型的焦点力矩是正值，即其方向与一般翼型相反，所以飞翼式模型飞机多采用这类翼型，以达到既平衡又稳定的要求。
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图6-12　飞翼式模型飞机的纵向平衡和稳定

由于机翼后缘与模型重心的距离比一般的水平尾翼到重心的距离小得多，所以用来平衡升力对重心的力矩所必需的后缘舵面空气动力比较大。这个力是向下的，使整架模型的有效升力下降，从而使整架模型的升阻比下降。S翼型也有类似缺点，因此在竞时模型上很少采用无尾飞翼式布局。

3．有水平尾翼的模型飞机的纵向稳定性

模型飞机配置了水平尾翼以后，将使纵向稳定性大大增加。水平尾翼的稳定性作用可用以下例子来说明，如图6-13所示。
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图6-13　水平尾翼的作用

假设机翼产生升力LW＝200克力，焦点力矩是-30克力厘米，重心到机翼焦点距离lW＝4厘米，模型重力G＝210克力。尾翼焦点到重心距离lT＝77厘米，机翼翼型的零升力迎角-2°。尾翼是对称翼型，零升力迎角为0°。当机翼迎角为6°，平尾迎角为1°，尾翼产生10克力升力时，整个模型的力和力矩都平衡。假设由于气流影响，机翼和平尾迎角都突然增大了1°。由于机翼和尾翼的升力都是与迎角（绝对迎角）成正比的，所以机翼升力变为200×（7＋2）/（6＋2）＝225克力，抬头力矩是900克力厘米，平尾升力变为10×2/1＝20克力，产生低头力矩1540克力厘米。因此作用在模型上总的力矩变为900－30－1540＝670克力厘米。负号表示是低头力矩。模型在平尾低头力矩的作用下使机头向下，恢复到原来的迎角。从这个例子可以看出平尾的作用很大，只要模型的迎角有一点儿改变，平尾就能产生相当大的恢复力矩。

前面已经说明，平尾的作用相当于使机翼焦点的位置向后移动到整个模型飞机的焦点上。现在我们用焦点的概念来分析模型的纵向稳定性。

假设一架模型滑翔机以迎角α1作稳定飞行，这时作用在模型上的力和力矩都是平衡的；当由于某些外界原因，使迎角由α1增大到α2，这时机翼增加的升力ΔLW，与平尾增加的升力ΔLT作用在各自的焦点上，它们的合力（ΔLW＋ΔLH）作用在模型的焦点上。如果模型的重心在焦点前面，那么合力的作用将使模型产生低头力矩。同样，当模型因受干扰而迎角减小时，合力的作用将使模型产生抬头力矩，所以无论模型迎角增大或减小，都能产生稳定力矩。

如果模型重心在焦点后面，无论迎角增大或减小，作用在焦点上的升力变化值将对重心产生不稳定力矩，使模型进一步偏离原先的平衡位置。由此可见，使模型飞机的重心位置在模型焦点的前面是纵向稳定的必要条件，而且重心在焦点前面越远，模型的纵向稳定性越好。

整架模型飞机的焦点位置可以近似地用下式计算
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式中：XF——焦点离机翼前缘的距离，用翼弦长度百分数表示；

　SW——机翼面积，分米2；

　SH——水平尾翼面积，分米2；

　LH——平尾尾力臂，即从重心到平尾焦点的距离，厘米；

　c——机翼翼弦，厘米。

通常将SHLH/（SWc）称为模型飞机的俯仰稳定系数Api。一般来说，Api大，俯仰静稳定性就好一些。牵引模型的Api值在0.9左右，自由飞模型的Api值在1.1左右。有的航模爱好者认为，要提高模型的俯仰稳定性，只要增大水平尾翼或加长尾力臂就行。其实这样的看法是片面的，如果模型的重心在焦点后面，那么即使平尾加得再大，尾力臂再长，模型在俯仰方面仍是不稳定的。只有重心在焦点前面的条件下，再增大尾翼面积或尾力臂，才能提高纵向稳定性，这个概念一定要弄清楚。

另外，模型重心位置的高低也会影响俯仰稳定性。重心在机翼下面愈低，稳定性愈好。所以竞时模型几乎都采用上单翼或高单翼。此外，迎角不同，机翼升力系数不同，也会影响俯仰稳定性。为了比较全面地衡量模型飞机的俯仰稳定性，可以用俯仰稳定度来表示。所谓俯仰稳定度就是模型飞机的单位升力系数变化时其俯仰力矩系数的变化量。用符号表示为

俯仰稳定度　[image: alt]

计算所用近似公式为
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式中：[image: alt]——模型的俯仰稳定度，负值表示稳定；

　X0——模型重心到焦点距离，重心在焦点前是正值，在焦点后是负值，厘米；

　c——机翼弦长，厘米；

　Y0——模型重心与焦点在垂直方向的距离，重心在焦点下面是正值，在焦点上面是负值，厘米；

　α0——机翼翼型的零升力迎角，不对称翼型通常是负值。

从上式可以看到，用俯仰稳定度来表示模型飞机的俯仰稳定性要比只用俯仰稳定系数全面得多。譬如，高翼台的模型用大迎角飞行时，俯仰稳定性增加。翼型越弯，机翼的零升力迎角负值越大，俯仰稳定性便愈坏。

一般竞时模型的俯仰稳定度大约是-0.40，临界值在-0.15左右。比这数值再大（即绝对值变小），模型有可能出现严重波状飞行甚至完全失去俯仰稳定性。

［例1］一架自由飞模型，机翼采用NACA-6409翼型，机翼面积为29.5分米2，水平尾翼面积为8.0分米2，机翼平均气动弦长180毫米，尾力臂长680毫米。重心在距平均气动弦前缘65％弦长处，机翼平均气动弦长在重心上方72毫米处。试求爬升和下滑时的俯仰稳定度。

解：（1）求俯仰静稳定系数（Api）

Api＝SHLH/（SWc）＝（8.0×680）÷（29.5×180）＝1.024


（2）求焦点到平均气动弦前缘距离（XF）

XF＝0.25＋0.7Api＝0.25＋0.7×1.024＝0.97

（3）求重心到焦点相对距离（X0/c）

X0/c＝0.97－0.65＝0.32

（4）求重心到焦点的上下相对距离（Y0/c）

Y0/c＝72/180＝0.4

（5）计算俯仰静稳定度（[image: alt]）：

NACA-6409翼型的零升力迎角为-7°左右，设自由飞模型爬升角为60°，此时CL＝0.3左右。在下滑时飞行迎角在7°～8°左右，CL＝1.0。

所以下滑时　[image: alt]＝-0.32－0.4×（0.44×1.0＋-7/53.7）＝-0.444

爬升时　[image: alt]＝-0.32－0.4×（0.44×0.3＋-7/53.7）＝-0.32

这个例子说明自由飞模型飞机在小CL爬升时，俯仰稳定性要比下滑时小。

（三）模型飞机的横侧稳定性

模型飞机的方向稳定性和横向稳定性实际上是彼此密切关联无法分开的。在这里准备将这两种稳定性综合起来考虑，称模型飞机的横侧稳定性。模型飞机常遇到的横侧稳定性问题主要是盘旋不稳定和飘摆不稳定两种情况。哪一种情况都破坏模型飞机的正常飞行。

1．模型飞机的飘摆不稳定现象

如果模型飞机的上反角过大，模型由于某种干扰产生左侧滑后，上反角的作用使模型出现右倾斜。如果垂直尾翼不够大（相对上反角来说），不能很快消除侧滑，由于右倾斜，接着出现较严重的右侧滑。在过大上反角的作用下，又产生过分的恢复力矩，使模型再向左倾斜。上述过程反复进行，结果模型出现机翼左右摇摆的不稳定现象，称为飘摆不稳定，要避免这种现象，可以适当减小上反角或者增大垂直尾翼面积。

2．模型飞机的盘旋不稳定现象

另一种相反的情况，模型的横向稳定性不足而方向稳定性过大。当模型左倾斜后，垂尾在左侧滑角的作用下产生一个使模型向左偏转的力矩。左偏旋转会使左机翼升力减小，右机翼升力增大，即保持向左倾斜，而上反角的横向恢复力矩又不足，结果不但不能恢复原来的飞行状态，反而出现盘旋愈来愈急的急盘旋下降现象，这就是所谓的盘旋不稳定。

3．通过试飞判断模型飞机上反角和垂直尾翼是否配合

要判断模型飞机上反角与垂直尾翼是否配合良好，最简单的办法是观察它在有风天气的飞行姿态。有侧风时，垂尾的作用是使模型机头指向风的方向（即方向稳定性），而机翼上反角却相反。所以根据有风时模型的盘旋轨迹，便可判断它是方向稳定性太强还是上反角作用太强。

设想一架左转弯的模型遇到左侧风，如果模型的上反角太大或垂尾太小，它就会表现出“转不过来”的现象，转弯半径变得比无风时大。但当它好容易转到相当左侧风的位置，又会突然迅速地转起来，转弯半径比无风时小得多。在顺风的位置，模型保持长距离的直线飞行，最严重的甚至在左侧风时转不了弯，始终顶着左侧风直线飞行。

另一种情况是：左转弯的模型遇到左侧风便立即迅速左转。当它顶风时则“不肯转弯”或者转弯半径比无风时大得多，严重的甚至顶着风飞，一直转不过来。这种情况说明垂直尾翼太大，或者上反角太小。要想改正上述缺点，改变垂尾面积比较容易，要改变上反角则难得多。究竟如何修改还需注意两点：

①模型在飞行时机翼是否经常摇晃；

②模型在侧风转弯过程中是否有机头下沉现象。

假如已经观察到左转弯的模型在左侧风时不肯转弯，或者右转弯的模型在右侧风时不肯转弯，同时又有严重的机翼摇摆现象，那就可以肯定需要减小上反角，而不是加大垂尾。如果只是不肯转弯，没有机翼摇摆现象，则最好还是加大垂尾而不是减小上反角。

如果模型经常顶风直线飞行，左转弯模型在右侧风不肯转弯，在左侧风转弯时急剧掉高度，或者有机头下沉现象，这就应该稍微增大上反角而不是减小垂尾。当然，在外场，增大上反角很困难，可以先用减小垂直尾翼面积的办法。

以上说的方法，对于牵引、自由飞和遥控模型都是可行的。但在橡筋模型上，还需要注意螺旋桨问题。现代橡筋模型的螺旋桨直径很大，有时占翼展1/3以上。桨叶面积很宽，而且可以折叠。有动力的时候，巨大的桨叶在机头前旋转，起着减弱方向稳定性的作用。经常可以观察到，橡筋模型在上升时不易顶风飞行，糟糕的甚至顺风直“跑”，这对爬升十分不利。反之，在动力用完，桨叶收好进入滑翔的过程中，模型却不肯转弯，经常顶风下滑，下沉率特别大，只要考虑到滑翔时螺旋桨的桨叶已经收到机身两侧，不再起方向不稳定作用，这些现象便很好理解了。因此对于橡筋模型必须同时兼顾爬升和滑翔两种情况。一般来说，首先应考虑爬升状态，保证模型有足够的方向稳定性，能顺利盘旋上升，争取高度。因为只有飞到一定高度后（60～70米）才有较大机会遇到上升气流。模型的上反角应首先足以支持起飞瞬间橡筋扭力矩最大时所引起的严重倾斜作用。急上升模型的上反角应比缓上升模型的上反角大一些。垂尾面积则根据上反角来配合，不宜过大，否则在螺旋桨不工作时又会形成方向稳定性太好、顶风不肯转弯的模型了。


三、模型飞机的波状飞行

波状飞行就是模型飞机在飞行时，轨迹成波浪形，一会儿抬头上升，一会儿又低头下滑，如此反复进行，飞行高度迅速降低，最后触地为止。这是自由飞模型飞机最常见的一种不良现象。它严重地影响了模型飞机的飞行成绩，危及模型的安全，需要特别注意加以防止。

常见的波状飞行有两种：一种是尖顶波状飞行，如图6-14（a）所示；另一种是圆顶波状飞行，如图6-14（b）所示。如果模型在飞行中受外界影响较小，本身俯仰静稳定性又较好，而且模型本来是已经调整好的，出现的波状飞行振幅较小，这就是圆顶状飞行。
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图6-14　两种类型的波状飞行

如果外界的影响大，引起模型俯仰姿态变化剧烈，模型的静稳定性又较差，或根本就没有平衡好，机翼失速迎角也较小，当模型因不平衡或受干扰而抬头时，很快超过了临界迎角，使模型失速下坠。这时若水平尾翼没有失速，在水平尾翼的作用下，会使模型低头进入俯冲。以后随着速度增大和水平尾翼的作用，模型机头又逐渐上抬直到再次失速，结果形成尖顶的波状飞行。

（一）产生波状飞行的几种情况和原因

模型飞机中可能出现波状飞机的情况有如下几种：

①模型没有平衡好，如机头轻等；

②橡筋模型或动力较弱的自由飞模型没有调整到平衡位置，在动力飞行阶段就已波状飞行，并保持到滑翔阶段（动力很足的模型不平衡时不会出现波状飞行而是翻筋斗，即所谓“拉翻”）；

③机翼或尾翼垫片挪动了位置，使本来调整好的模型变成不平衡或橡筋束在尾部打了结，影响重心位置等；

④原来调整好作稳定盘旋飞行的模型，盘旋半径突然加大或改为直线飞行；

⑤原已调整好的模型手掷滑翔时出手速度太大或机头上抬过高；

⑥牵引模型因断线突然脱钩；

⑦牵引模型脱钩过早或太粗暴，或风向不对，橡筋模型螺旋桨止动过早，自由飞模型大仰角爬升时停车；

⑧模型遇到突风或进入湍气流和上升气流中。

根据以上可能产生波状飞行的情况来分析，原因有三个：

一是模型本身没有调整好，始终平衡不了，如上述情况①和②；二是由于模型状态或飞行条件改变了，不是原来调整好的状态引起，如上述情况③～⑦；三是受外界的影响后，在恢复到原来正常飞行状态过程中，模型动稳定性不够好，以至摆动次数太多或甚至摆动越来越大，如上述情况中的⑧。

原因找到以后，克服的措施也就有了。对于因为不平衡而引起的波状飞行，应按前面说过的原理，先用手掷滑翔方式把模型调整好。对于动力模型则先用小动力、短工作时间来调试，直到全功率，全部允许的动力时间内都能保证模型正常飞行，发挥出最好性能为止。模型调整好以后一定要把可动的调整部位如机翼、尾翼垫片、拉力线垫片、方向舵偏角等固定牢。重心位置也要记住，注意保持，这样可以防止出现意外的不平衡状态。

至于提高模型的动稳定性和防止从其他飞行姿态转为正常下滑状态过渡中出问题，下面将进行专题讨论。

（二）改善模型俯仰动稳定性的办法

在模型飞机受扰乱后恢复的过程中，通常都要摆动几下才能稳定下来。动稳定性特别好的模型也可能只摆动一两下，动稳定性特别差的模型则可能越摆动越剧烈，从圆顶波状飞行发展到尖顶波状飞行，直到坠地为止。

制止模型俯仰摆动的主要因素是水平尾翼，另外机身的重量如何分布也有很大关系。

1．水平尾翼的减摆作用

水平尾翼一般离重心较远。当模型出现波状飞行后，机身绕横轴摆动，水平尾翼迎角随之发生变化。模型抬头时，尾翼迎角增大，升力也增大，产生使模型低头的力矩。当模型机头向下摆时，尾翼迎角减小，升力减小，结果产生使机头上仰的力矩。就这样水平尾翼起着阻止模型上下摆动的作用，这种阻尼作用占整个模型各部分减摆作用的85％；机翼由于离重心近，减摆作用仅占5％左右；机身面积较小，而且截面形状通常是流线型，减摆作用也只占10％左右。

水平尾翼的阻尼作用同它的面积、尾力臂长度（LH）、飞行速度和安装角有关。在其他条件相同的情况下，乘积（ApiLH/c）愈大，模型的动稳定性也愈好。Api是模型飞机的俯仰稳定系数，见式（6-2），c是机翼平均气动弦长。一般参数（ApiLH/c）应在4～6之间。这个参数取得太大，对动稳定性不一定有好处，而且影响性能。因为平尾面积加大势必减小机翼面积，对某些模型来说影响性能。而尾力臂加长后如果尾部很重将使模型重量分散，俯仰摆动惯性增大，也不利于动稳定性的提高。

2．模型飞机的重量分布

模型各部分的重量分布，特别是沿机身（纵轴）方向的分布，对于俯仰动稳定性有很大的影响。重量纵向分布的作用通常用模型对横轴的转动惯量来表示。它等于模型绕横轴转动时，各部件的惯性力矩（这个力矩约等于物体质量乘上物体至重心距离的平方）之和。转动惯量大，模型出现波状飞行后就难以恢复，动稳定性不好。因此机头或机尾很长并且很重的模型，纵向动稳定性不会好。模型的重量愈是集中在重心附近，总重量愈轻，动稳定性愈好。在制作模型时，应在保证刚度和强度的条件下，尽可能减轻机身和垂直尾翼、水平尾翼的重量。

3．模型飞机重心位置的影响

为了使模型在受到扰动后能产生足够大的恢复力矩，应使重心在模型焦点前保持一定的距离，即有一定的静稳定性。但如果重心过分靠前反而会因为恢复力矩过大，而使模型恢复动作过于“猛烈”，出现严重的波状飞行，所以不应该追求过分的静稳定性。

（三）不同飞行姿态过渡中要注意的问题

竞时模型一般是按滑翔的要求调整好的，它只能在调整好的迎角、速度和姿态角下平衡。如果不在这个预定的条件下飞行，模型就平衡不了。这时，稳定的模型会使模型向原来调整好的状态转变，而转变不能一下子就回到正常下滑姿态，于是产生波状飞行。所以消除这类波状飞行的最根本办法是不做这样的过渡。例如，牵引模型不在大上仰角或其他不合适的状态下脱钩，更要防止在牵引过程中断线。橡筋模型在动力快结束时调整好，正好在有利下滑角度和速度时止动螺旋桨等。但是，对于自由飞模型，特别是大角度上升高性能的模型，这个过渡问题是不可避免的，其他模型也还有种种原因要遇到类似情况，所以这个问题值得进一步讨论。

1．动力爬升转为下滑飞行的过渡

现代自由飞模型，爬升角在60°～80°之间，为了充分利用动力时间，发动机停车应十分干脆，如果不采取必要措施，停车后很容易进入严重的波状飞行。

改善这种过渡性能的主要措施有以下几个方面：

（1）保证模型有一定的俯仰稳定性。一般牵引模型俯仰稳定系数在0.9左右，而自由飞模型的在1～1.2左右。平尾面积相对机翼面积的比例也比牵引模型大。

（2）采用高翼台、机翼高置或上单翼的模型，会使发动机的拉力线低于重心，因机翼位置较高会使重心升高。在动力飞行时，螺旋桨拉力对重心产生抬头力矩。它和机翼、尾翼对重心的力矩相平衡。当模型从动力状态转为下滑状态时，螺旋桨拉力产生的抬头力矩消失有利于模型从抬头姿态转入低头下滑飞行姿态。

（3）尽量使模型爬升时的盘旋方向和下滑时一致。如果盘旋方向不一致，当动力结束后，模型必然有一段直飞的过程。对于一架已调好盘旋下滑的模型，突然变为直线飞行，往往会引起波状飞行。

（4）通过控时器和自动操纵机构，在动力停止前后，改变方向舵和平尾偏角，使模型顺利转入下滑姿态。具体办法是：

①控制水平尾翼安装角。模型爬升时，飞行速度大而且需要的机翼升力比下滑时要小。因此，爬升时平尾的安装角应比下滑时要大。如果在螺旋桨停止转动后的短时间内继续保持动力爬升时平尾的安装角是有好处的。这时平尾的升力产生的低头力矩比正常下滑时需要的大得多，将使模型从动力爬升的大上仰角状态迅速低头转入下滑姿态。当模型转入正常下滑姿态后再用定时器控制平尾回到正常下滑位置，保证最好的下滑姿态。一般自由飞模型在动力飞行结束后保留爬升平尾安装角位置的时间为0.5秒左右，要根据不同模型的情况试验决定。

②控制方向舵偏角。由于动力飞行时模型速度高，下滑时速度低，同样的方向舵偏角，如果在下滑时盘旋半径正合适，那么在爬升时，就可能使模型盘旋下坠，所以一般自由飞模型爬升时的方向舵偏角要比下滑时小。如果在动力停止前短时间内，提前将方向舵偏到下滑时的位置，使模型在停车的瞬间出现大坡度急转弯，模型就能比较顺利地低头转入下滑状态。方向舵下滑偏舵量的提前时间要根据不同的模型试验决定，通常不超过停车前0.5秒左右。

由于采用控制水平尾翼安装角的方向舵偏角的办法十分有效，调整简便，所以国内外优秀的自由飞模型几乎都采取了这些措施。

2．模型的调整和设计上可以采用的办法

模型的调整过程，实际上是重心位置、飞行迎角、机翼、水平尾翼相对安装角相互协调的过程。为了避免出现尖顶波状飞行，不应将飞行迎角调得过大，即通常所说的不能调得“太抠”，防止飞行迎角和失速迎角太接近。有的航模爱好者喜欢把模型调整到滑翔速度很小来提高留空时间。但这对于模型的稳定性是不利的，只要受到稍大一些的干扰，模型就会失速，进入尖顶波状飞行而无法恢复。这类模型大都采用过大的迎角，只是在平静天气中飞行，才可能获得较高的飞行成绩，但在全日制竞赛的条件下，往往由于气流转换期及上升气流的冲击而使成绩极不稳定，所以如何在获得最好性能和抗湍气流的能力方面综合考虑来调整模型，是一个需要自己判断和解决的课题。

调整时一定要保证机翼和平尾有3°～5°的安装角差值，即平尾安装角一定要比机翼的小。在滑翔时差值大一些，动力飞行时可以小一些。这样，当机翼失速后，平尾还没失速，它使模型产生低头力矩。否则，机翼和平尾同时失速，整架模型往下掉，连波状飞行都不可能，无法继续飞行。

在外场飞行时如果发现已调整好的模型波状飞行，先不要忙于去改动模型已调整好的部位，而应先检查模型是否有任何不正常的地方。例如，机翼是否因太阳曝晒或天气潮湿而变形，机翼、尾翼位置是否被碰歪了，原来的垫片是否还在，橡筋是否放松后仍处于正常拉紧位置，各种机械控制机构是否工作正常等。只有模型各部分都很正常，而且发生波状飞行时不是处于很强烈湍气流或上升气流中，才可以考虑如何调整模型，否则有愈调整愈不合适的可能。

在模型设计和制作上也可以采取一些办法来提高机翼临界迎角，降低失速的可能性，减少进入波状飞行的机会。例如，选择临界迎角较大的翼型，用较长的翼弦提高机翼的雷诺数，在机翼前缘贴扰流线等。

牵引模型也可以采取机械机构来改善抗波状飞行的能力。例如：

①用重锤控制方向舵。当模型遇到湍气流突然上升时，重锤由于惯性向下摆，使方向舵增加一个偏转角，使模型急转弯，防止进入波状飞行。如果模型急剧掉高度时，方向舵不动或反方向偏转也可以防止波状飞行。这种方法还有利于使模型进入上升气流团之中。

②在大拉力牵引或圆周牵引机构中，都安装有使模型在脱钩的瞬间能增大方向舵偏角的机构，目的就是防止波状飞行。但附加偏转角应及时恢复到正常滑翔需要的位置，否则将影响下滑性能。

这些机构最好能在设计制作时即予以考虑，否则模型做好后再加以改装就要费较大的工作量，甚至有的部件（如垂直尾翼）要全部返工。
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