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Research on high attack angle stall and spin characteristics with flight test of a general electric aircraft
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Abstract

When the aircraft is flying at high angle of attack, the local separation of the air flow on the surface of the aircraft, the linear change of aerodynamic force is destroyed, and the maneuverability and stability are reduced to varying degrees, resulting in the aircraft stalling or entering the spin. The stall characteristics and spin characteristics directly affect the safety of the aircraft. In order to analyze the stall and spin characteristics, a full-scale 6-DOF nonlinear high angle of attack dynamic model is established for a two-seater electric high aspect ratio aircraft based on the wind tunnel test data. The stall characteristics of an electric aircraft at high angle of attack are obtained by numerical simulation and analysis. According to the stall characteristics of simulation calculation, flight test is carried out to verify the reliability of numerical simulation, which provides reference for the later analysis of stall/spin test of large aspect ratio series electric aircraft at nonlinear high angle of attack.

摘要

飞机在大迎角飞行时，其表面气流发生严重分离，气动力的线性变化遭到破坏，操纵性和稳定性出现不同程度下降，导致飞机失速或进入尾旋，失速特性与尾旋特性直接影响飞机的安全性。为了分析失速/尾旋特性，以某型大展弦比双座电动飞机为例，在风洞试验数据基础上建立了全量六自由度非线性大迎角动力学模型，经过数值仿真计算和分析，获取了某型电动飞机在大迎角下的失速/尾旋特性，根据仿真计算的失速/尾旋特性现象，进行飞行试验，验证了数值仿真的可靠性，为以后分析大展弦比系列电动飞机非线性大迎角下的失速/尾旋特性及试验研究提供参考。
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由于失速对飞机性能和使用安全的影响，自第一架飞机问世以来失速速度和失速/尾旋特性就是研究的重点。对于通用飞机，失速速度与失速/尾旋是飞机设计完成后最先进行的试验项目。在适航取证过程中，失速速度的大小影响着飞行的各个阶段[1]。同时，失速/尾旋试验相对于常规飞行试验项目更容易发生安全事故，安全性较低，是飞行试验I类危险试飞科目[2-3]。因此研究失速/尾旋特性是十分有意义的，研究飞机尾旋的原理既可以降低意外事故发生的概率还可以使飞机在可控的范围内改出失速/尾旋[4]。
目前，研究飞机失速/尾旋特性的方法主要包括：数值仿真法、模型自由飞行试验法、尾旋风洞试验法以及外场飞行试验法。在适航取证前，飞机设计研究院所一般不会进行飞机失速特性及尾旋试验，因为尾旋试验危险性太大，且需要经验丰富的试飞员把控飞行。因此在取证试飞前应该在计算机上进行飞机失速/尾旋特性的仿真研究，为下一步正式飞行做好铺垫。尾旋风洞试验的主要目的是分析尾旋特性，再根据试验结果确定合理的改出方案，但该试验也存在一些问题，例如难以测得整个尾旋过程的动态特性。模型自由飞试验虽然可以获取失速/尾旋全过程的数据，但自由飞试验昂贵且耗时，而且难度也很大，尤其是惯性矩方面很难达到与原型机相似[5]。数值仿真法可模拟整个失速/尾旋过程，并且成本较低。但是因为失速/尾旋运动十分复杂难以预测，需要在仿真中采用先进的预测技术才能得到飞机的失速尾旋特性[6]。根据仿真计算的结果分析，如果完全满足失速/尾旋的飞行条件，下一步就是进行飞行试验前的准备工作。我国在大迎角领域的试验开始于20世纪70年代，由于对失速/尾旋重视不够，这方面的研究进展十分缓慢。最近几年，国内通用飞机仅有运12、小鹰500以及锐翔电动飞机进行过失速/尾旋试飞研究。失速/尾旋特性在很大程度上影响着通用飞机的性能和飞行安全，由于其搭载乘客，需要的安全系数更高，通常应有十分满意的失速/尾旋特性。因此按照适航条例及取证要求，通用类飞机进行失速/尾旋试飞是非常必要的[7]。
本文以某型电动飞机为例，依据适航条款ASTM(美国试验和材料标准协会)[8]的要求开展失速特性/尾旋科目的仿真模拟，失速/尾旋仿真的结果可以作为飞行试验的一种参考，同时失速/尾旋的模拟仿真计算及飞行试验是适航符合性验证的必要条件，对于获取型号证书有重大意义[9]。本文研究成果为新型号飞机研制积累经验的同时，也能缩短研制周期。
1 研究对象
随着环保意识的提高, 通用类飞机开始从油动向电动过渡, 新能源电动飞机, 噪音低, 无直接的环境污染, 随着电池储能技术的发展从续航时间上将具备代替油动飞机的潜力, 因此许多国家投入大量资源进行电动飞机研制工作[10-13], 但是, 通用类电动飞机的发展也遇到了技术瓶颈, 与油动飞机相比, 电池能量密度较低, 航时航程的较短, 为了克服航程和航时的不足, 采用大展弦比的气动布局。某型双座电动飞机的总体参数如表 1所示。由于此双座电动飞机储能为固体电池, 在释放电量过程中, 质量不发生任何改变, 电动飞机基本为标准面对称, 其惯性积IXY和IYZ的数值较小, 忽略不计。实物图见图 1。
表1 
某型电动飞机总体参数[14]

	[image: thumbnail]	图1 飞机实物图



2 气动力建模
在大迎角飞行时, 气流分离和非对称流动难以避免, 这导致大迎角飞行气动性能与小迎角飞行区别显著: 大迎角时, 所有气动力和力矩都是迎角、侧滑角和滚转角变量的非线性函数; 另一方面飞机大迎角飞行时, 处于非对称流动, 此时纵向运动参数(迎角)对横航向空气动力和力矩产生影响, 同时横航向运动参数(侧滑角和滚转角速度)也对纵向空气动力和力矩产生影响[15-16]。


式中: V为飞机速度, 单位为m/s; α, β分别为迎角和侧滑角, 单位为°; δe, δa, δr分别为升降舵偏度、副翼偏度、方向舵偏度, 单位为(°); λ为无量纲量旋转速度; p, q, r分别为振荡角速度矢量在机体坐标系x, y, z轴上的投影, 单位为(°)/s; bA为平均气动弦长, 单位为m; L为机翼展长, 单位为m; Cx0, Cy0, Cz0, Cl0, Cm0, Cn0为p, q, r控制面均为0时(α, β)对应的气动力系数[17]。
气动模型主要由3个部分组成: 第一部分为静态系数Cx, Cy, Cz, 静态力矩系数Cl, Cm, Cn; 第二部分为滚转动导数Clp, Clr, 偏航动导数Cnp, Cnr, 俯仰动导数Cmq; 第三部分为操纵导数Clδa, Clδr等。本文通过试验获得了飞机模型在静态六分量气动力数据, 也就是第一部分以及第三部分, 而第二部分动导数是根据美国数据库软件DATACOM PLANE计算所得, 此方法得到了很多学者和工程师的认可。
3 飞机动力学建模
3.1 动力学模型
不考虑飞机弹性变形和风的影响, 依据牛顿第二定律, 飞机质心的动力学方程可以描述如下[18-19]






式中：q为动压，单位kg/(m·s2)；S为机翼参考面积, 单位m2; Cx, Cy, Cz为沿机体轴3个方向静力系数; Ixx, Iyy, Izz为绕3个机体轴转动惯量, 单位kg·m2; Ixz为绕x, z轴的耦合惯性积, 单位kg·m2; l为滚转力矩、m俯仰力矩、n偏航力矩, 单位N·m。
3.2 转动运动学方程
联立地轴系中飞机重心位置和速度的关系求解方程组[24], 获得飞机位置与状态的关系。质心运动方程为

式中, θ, ϕ, φ分别为机体坐标系下的俯仰角、偏航角、滚转角, 单位为°。
3.3 飞机质心运动方程

式中

x, y, z为飞机质心在地轴系下的位置坐标。
4 失速/尾旋仿真计算结果
由于该电动飞机采用大展弦比机翼, 升阻比较大, 故不必加装襟翼提升升力, 起飞、巡航和着陆皆为一种构型。图 2和图 3是通过风洞试验得到不同升降舵下的俯仰力矩系数和升力系数随迎角变化曲线。
	[image: thumbnail]	图2 力矩系数Cm



	[image: thumbnail]	图3 升力系数Cy



由图 2可知, 升降舵偏转角增大的同时力矩也增大, 飞机抬头, 同一舵偏角情况下, 随迎角增大, 力矩在小迎角呈现线性下降, 但在失速迎角前后, 出现非线性减小。在升降舵偏角达到-30°, 由图 3知, 迎角14°为失速迎角, 在此迎角下俯仰力矩处于负值, 表明该迎角下, 飞机不再抬头, 从风洞数据分析, 飞机即使拉到升降舵偏最大后, 也达不到失速迎角14°。从图 3可知, 随着迎角的增大, 升力系数先增大后减小。同一舵偏角情况下, 迎角在-6°~8°之间, 升力系数随迎角增加呈线性增加, 在8°~14°之间, 升力系数非线性增加, 超过14°迎角后, 随迎角增加, 其升力系数下降, 但未出现断崖式的下降, 这就是此型号电动飞机与其他通用类飞机不同之处。
4.1 失速及失速特性仿真
从配平曲线图 4上可以看出, 升降舵上偏到底时, 对应的配平迎角为12.1°, 由于受升降舵操纵效能的限制, 升降舵偏角达到最大时, 飞机并不能达到最大失速迎角, 这就出现了失速判定的特殊情况, 升降舵偏达到上偏极限, 迎角不再增加, 而速度稳定在21.7 m/s附近振荡。
	[image: thumbnail]	图4 纵向配平曲线



图 5至7为纵向和横航向模态特性, 从平飞时的特征根变化曲线可以看出, 在整个平飞过程中, 短周期模态、滚转模态、长周期模态和荷兰滚模态始终稳定, 除螺旋模态在大迎角达到二级飞行品质外, 其它都满足一级品质要求[25-27]。滚转模态的时间常数在0.09~0.33 s之间, 满足一级飞行品质要求。螺旋模态不稳定主要是由于该型飞机采用上单翼、大展弦比构型, 横向静稳定性相对航向静稳定性过大造成的, 其倍幅时间在3.5~69.3 s之间。在迎角12.1°、速度21.7 m/s时倍幅时间最小, 为3.5 s左右, 随着速度增加, 倍幅时间增加。飞机出现这种特殊的失速特性的原因是飞机采用大展弦比上单翼气动布局, 在机翼的每一侧, 机翼由两段组成且扭转角相反, 靠近翼根的部分为矩形, 翼尖部分为梯形。
	[image: thumbnail]	图5 纵向模态特征根



	[image: thumbnail]	图6 纵向模态
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4.2 尾旋特性仿真
尾旋是大迎角飞行时特殊的非线性动力学特性, 在历来的尾旋特性现象中, 很少出现相同的尾旋特征, 说明尾旋特征的随机性。尾旋的特征现象大致从4个方面分析: 出现尾旋时迎角大于静态失速迎角; 具有连续的滚转和偏航运动; 尾旋半径极小, 甚至仅有几米; 另外出现尾旋后, 其速度方向接近于垂直下落。尾旋的种类也很多, 根据适航要求与飞行试验相对应, 本文仅对左尾旋和右尾旋做了分析。左、右尾旋仿真计算输入参数与飞行试验输入参数保持一致, 主要目的是为了更好地验证数学模型的准确性与可靠性。
4.2.1 左尾旋
整个左尾旋仿真模拟过程中, 副翼保持中立, 为了保证飞机失速的真实性, 升降舵偏以线性方式增加舵偏角, 直到升降舵偏到限位点位置, 此时刻方向舵左偏满偏, 保持5s, 模拟仿真的计算结果见图 8至12。方向舵满偏位置后, 侧滑角达到20°, 迎角不升反降, 飞机最大俯仰角-48.6°, 左滚角度-65.7°, 在旋转180°后, 方向舵回复到中立位置, 下降高度110m。从理论模拟仿真分析可知, 迎角小于失速迎角, 半径超过50m, 速度方向也未出现明显的垂直下落, 种种迹象表明, 尾旋特征不明显。
	[image: thumbnail]	图8 左尾旋舵偏角



	[image: thumbnail]	图9 左尾旋迎角α和侧滑角β的变化曲线



	[image: thumbnail]	图10 左尾旋速度增量



	[image: thumbnail]	图11 左尾旋俯仰角θ和滚转角φ的变化曲线



	[image: thumbnail]	图12 左尾旋三方向位置



4.2.2 右尾旋
图 13至17为右尾旋特性模拟仿真结果, 通过理论模拟仿真, 与左尾旋计算结果相似, 说明飞机气动特性具有左右对称性。
	[image: thumbnail]	图13 右尾旋舵偏角



	[image: thumbnail]	图14 右尾旋迎角α和侧滑角β的变化曲线
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	[image: thumbnail]	图16 右尾旋俯仰角θ和滚转角φ的变化曲线
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5 飞行试验结果
5.1 失速特性
该型电动飞机失速特性飞行试验在海拔高度1 000 m进行, 进入失速是根据ASTM适航条例的要求, 采用机翼水平减速法进入失速, 失速后施加持续的长时间拉杆, 检查和发现飞机失速特性[28]。图 18是失速特性飞行试验许多架次中之一, 参数是通过机载设备实时发送到地面接收系统, 包括失速速度、滚转角、俯仰角以及升降舵偏角等关键参数。升降舵偏达到最大值后持续抱杆, 速度不增加或减小, 基本维持在平均速度21.7 m/s上下振荡, 此速度则为失速速度。在抱杆期间, 俯仰角呈正弦波抬头低头交替出现, 俯仰角的大小平均在12°上下震荡, 在平飞过程中, 不考虑风的影响, 迎角与俯仰角相等。在没有横侧操纵只有纵向操纵的情况下做小振幅滚转和偏航振荡, 这是由于失速迎角附近横纵耦合影响。由图 18可知, 在副翼和方向舵中立时, 飞机左右振荡, 其振荡幅度平均3°, 在不施加干扰情况下, 滚转阻尼较大, 说明飞机不易进入侧偏。松杆后, 飞机速度增加, 纵向稳定性良好。
	[image: thumbnail]	图18 失速特性飞行试验结果



5.2 尾旋试验
尾旋飞行试验是最危险的科目之一, 但飞机作为一种商品交付客户, 必须得保证飞机在任何状态下具有安全性, 为了取得适航证, 局方要求必须按照ASTM适航条款进行尾旋飞行试验, 以验证飞机的尾旋特性, 尾旋试验共完成了左尾旋和右尾旋。
5.2.1 左尾旋
由图 19、图 20可知, 飞机进入失速前, 副翼和方向舵处于中立位置, 横向有较小的滚转振荡运动, 因此飞机此时运动为非指令性的, 飞行参数记录仪记录的空速速度为21.4 m/s, 与图 4和图 10理论模拟仿真速度相吻合。抱杆持续, 瞬时蹬方向舵达到最大满偏, 此时飞机产生侧滑, 出现严重的滚转, 滚转角达到-74°, 侧滑角和滚转角同时达到峰值, 但俯仰角峰值延迟4 s。与图 9和图 11数值模拟仿真滚转角、俯仰角和侧滑角规律相似, 但峰值响应时间未达同步。试验结果速度增加较快, 滚转角较大, 与尾旋的特性不太符合。
	[image: thumbnail]	图19 左尾旋时速度V与升降舵偏角δe



	[image: thumbnail]	图20 左尾旋时滚转角φ、俯仰角θ和侧滑角β



5.2.2 右尾旋
由图 21、图 22可知, 与强制进入左尾旋动作一致, 飞机进入失速前, 副翼和方向舵处于中立位置, 横向滚转振荡运动相比于左尾旋前明显增大, 飞机此时运动为非指令性的, 飞行参数记录仪记录的失速速度为19.8 m/s, 由升降舵偏角的变化率分析, 拉杆的速度较快, 造成速度减速率过大, 产生的失速速度较小。与图 4和图 15理论模拟仿真速度相吻合。抱杆持续, 瞬时蹬方向舵达到最大满偏, 此时飞机产生侧滑, 出现严重的滚转, 滚转角达到-97.4°, 侧滑角和滚转角同时达到峰值, 但俯仰角峰值延迟2 s。与图 14和图 16数值模拟仿真滚转角、俯仰角和侧滑角规律相似, 但峰值响应时间未达同步。试验的结果速度增加较快, 经过4 s时间速度从18.5 m/s增加到50.9 m/s, 滚转角较大, 与尾旋特征不太相符。
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6 结论
本文对锐翔通用电动飞机大迎角失速特性和尾旋特性进行了仿真研究, 并与飞行试验结果进行了比较, 结论如下:
1) 不同配平迎角下的模态分析结果表明, 该通用电动飞机的短周期模态、滚转模态和荷兰滚模态具有良好的飞行品质。这说明采用上单翼大展弦比、扭转角相反的两段机翼气动布局是成功的。但由于横向静稳定性相对航向静稳定性较大, 存在螺旋模态缓慢发散现象。
2) 平飞失速特性的分析结果与试飞结果一致, 说明本文所建立的非线性飞行动力学模型在纵向静态气动特性是比较准确的, 与实际情况比较吻合。
3) 仿真和飞行试验结果均表明, 在尾旋操纵输入作用下, 飞机主要表现为盘旋下降, 没有明显的尾旋特征, 失速后机头未下沉, 说明该型飞机不易进入尾旋。根据飞参数据随时间的变化历程可以看出, 仿真结果与飞行试验结果具有相同的变化趋势, 同时也说明了本文建立的飞行动力学模型能够反映飞机的主要运动特征。仿真与飞行试验的结果有所不同, 主要是飞参数据在量值上存在一定的差异, 说明本文所建飞行动力学模型的精准性还存在欠缺, 比如未考虑弹性变形和非定常气动力影响等。在后续研究中, 需要进一步开展相关风洞试验补充新的气动数据, 或者采用气动参数辨识方法根据飞行试验数据提取相关气动参数, 从而对飞行动力学模型进行修正和完善, 以提高地面仿真模型的逼真度, 从而为实际飞行前开展飞行员训练提供基础, 也为新型号电动飞机的设计积累经验。
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      某型电动飞机总体参数[14]

      
        



	参量
	数值






	飞机质量m/kg
	520



	参考面积s/m2
	12



	翼展L/m
	14.5



	平均气动弦长bA/m
	0.868



	质心位置/%MAC
	30.2



	参考重心位置/%MAC
	37.5



	电机的最大功率/kW
	40



	额定功率/kW
	30



	电机电调的效率
	0.9



	惯性矩IXX/(kg·m2)
	1 053.24



	惯性矩IYY/(kg·m2)
	415.21



	惯性矩IZZ/(kg·m2)
	1 292.42



	惯性积IXZ/(kg·m2)
	40.8
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