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摘　 要：自动上舵是威胁飞行安全、适航取证中必须关注的问题。 随着机械式操纵、非专业驾驶通用

飞机市场的逐渐广阔，自动上舵问题仍具有重要的研究意义。 以某中型运输机为例，通过分析其协调

侧滑试飞数据及数值模拟流场，对该飞机自动上舵的成因进行了分析。 在此基础上，提出了双三角背

鳍与降低轴式补偿 ２ 种气动改善措施，数值模拟结果表明，前者可有效改善垂尾失速特性，但过强的

方向舵前缘涡会导致方向舵压心前移，恶化自动上舵现象；后者虽可有效改善自动上舵现象，但会带

来铰链力矩与脚蹬力的增加，需对传动比与调整片进行精细化设计。
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　 　 对于机械式操纵飞机来说，脚蹬力取决于其方

向舵铰链力矩，脚蹬位移如果与脚蹬力同方向增加，
则飞机航向操纵正常。 如果在大侧滑状态下方向舵

偏角增加到某个位置后，驾驶员不用进一步施力，脚
蹬 ／方向舵会自动偏转到极限位置，即会发生一种

“自动上舵”现象［１⁃２］。
自动上舵现象发生时，驾驶员需要反向施力才

能防止方向舵自动偏到极限位置，当反向脚蹬力很

大、超过驾驶员体力时，方向舵会停留在极限位置，
丧失航向操纵，故该现象亦被称为“方向舵锁死”
（ｒｕｄｄｅｒ ｌｏｃｋ） ［１，３］。

由于自动上舵与驾驶员的操纵习惯相反，需要

大量精力来克服，且不可控的大方向舵偏角对飞行

安全有潜在的危险性，因此飞行品质规范 ＧＪＢ１８５⁃
８６［４］、运输类飞机适航标准第 ２５ 部［５］ 及正常类、实
用类、特技类和通勤类飞机适航规定第 ２３ 部［６］均对

自动上舵问题作了规定。
自动上舵问题只发生在纯机械式操纵系统飞机

上，在电传操纵系统迅猛发展的近数十年，该问题的

研究几乎一片空白。 然而，目前仍有一定数量的机

械式操纵飞机在役；出于可靠性考虑，很多电传操纵

飞机采用了机械备份；随着低空空域的开放，采用机

械式操纵系统、驾驶者多为非专业飞行员的通用飞

机将有广阔的市场［７］，因此自动上舵问题仍具有重

要的研究意义与价值。

１　 自动上舵

飞机保持一定侧滑角所需的方向舵偏角可由

（Ｃｎβ） ｆｉｘ·β ＋ Ｃｎδｒ·δｒ ＝ ０ 确定［１］：

δｒ，ｒｅｑｄ ＝ －
（Ｃｎβ） ｆｉｘβ

Ｃｎδｒ

（１）

　 　 在侧滑运动中，如果方向舵处于松浮状态，将呈

现一个总铰链力矩为 ０ 的状态，此时方向舵的位置

被称为浮动角：

δｒ，ｆ ＝ －
Ｃｈβ

Ｃｈδｒ

（２）

式中， Ｃｈβ ＝ ∂Ｃｈ ／ ∂β，Ｃｈδｒ ＝ ∂Ｃｈ ／ ∂δｒ。
侧滑为正时，由 Ｃｈβ ＞ ０，Ｃｈδｒ ＜ ０及公式（２） 可

知，方向舵浮动角也为正，反之亦然。 保持侧滑所需

方向舵偏角 δｒ，ｒｅｑｄ 与方向舵松浮角 δｒ，ｆ 随侧滑角 β 变

化的曲线如图 １ 示。
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图 １　 自动上舵示意图

大侧滑时，由于方向舵处的气流分离与失速，松
浮角 δｒ，ｆ 会随侧滑角 β 超线性增长；当 β 达到某一值

时，δｒ，ｆ 会等于 δｒ，ｒｅｑｄ； 当 β 超过该值时，δｒ，ｆ 会超过

δｒ，ｒｅｑｄ ，驾驶员需要施反向力才能防止方向舵自动偏

到极限位置［１］。 此时飞机的航向操纵是反向的，当
反向脚蹬力超过驾驶员体力时，方向舵会停留在极

限位置，丧失航向操纵能力。

２　 成因分析

本文将以某中型涡桨运输机为例，通过试飞数

据分析与流场数值模拟对自动上舵成因进行分析。
２．１　 试飞数据

图 ２ 给出了该飞机着陆构型下，速度 １００ 节时

的协调侧滑试飞数据。 横坐标为滚转角 ϕ，纵坐标

分别为脚蹬力 Ｆｐ 与方向舵偏角 δｒ。 其中，在协调侧

滑过程中，飞机滚转角 ϕ 近似正比于侧滑角 β。

图 ２　 重心 ３１％平均气动弦长，速度 １００ 节，着陆构型

可以看出，在小侧滑范围内， δｒ 与 Ｆｐ 与 ϕ ／ β 近

似呈线性关系；左侧滑较大时，δｒ 仍与 ϕ ／ β近似呈线

性关系，但 Ｆｐ 随 ϕ ／ β 变化的梯度明显变小，当 ϕ 超

过 １２°，δｒ 超过 １５°时，脚蹬力由约 ４００ Ｎ 迅速减小，
反向操纵力达约－１５０ Ｎ。

此外，由图 ２ 也可以看出飞机在右侧滑时并未

出现自动上舵情况，这主要是由于该飞机采用的是

同向左旋涡桨发动机，不对称滑流导致飞机左右两

侧的自动上舵趋势不同［８］。
２．２　 流场分析

参考前文中的试飞数据，本文采用三维非定常

雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程对着陆构型下的流动进行了数值

模拟，计算状态如下： Ｍ ＝ ０．１５１ ４，α ＝ ６．５，Ｒｅ ＝ ９ ×
１０６。

表 １ 给出了该构型与状态下不同方向舵偏角及

侧滑角时的铰链力矩系数 ＣＦＤ 计算结果。
表 １　 着陆构型、速度 １００ 节时的铰链力矩系数

侧滑角 ／ （°） 方向舵偏角 ／ （°） 铰链力矩系数

０ １０ ０．００８ ３

－１０ １５ ０．００７ ５

－２０ ２０ ０．０００ ６

－２０ ２５ －０．００１ ６

可以看出，在大侧滑状态下，方向舵偏角超过一

定值时，铰链力矩系数会由正变负，导致操纵力反

向，自动上舵发生。
图 ３～图 ５ 分别给出了不同侧滑角与方向舵偏

角下，方向舵部位的空间流线图。
δｒ ＝ １５°，β ＝ － １０°时，整个方向舵上只有翼根后

缘出现了小的分离区，大部分区域仍保持附着流动，
垂尾安定面上也没有分离区。 空间流线表明背鳍部

位拖出了分离涡，由于大部分流动形态仍为附着流

动，并未对铰链力矩造成明显影响。
δｒ ＝ ２０°，β ＝ － ２０°时，整个方向舵的背风面出现

分离区，垂尾安定面上也出现了大面积分离区。 空

间流线表明背鳍部位拖出了分离涡，方向舵背风面

流线非常紊乱。 迎风一侧吸力峰值过高，使得压心

前移，铰链力矩减小。
δｒ ＝ ２５°，β ＝ － ２０° 时，整个方向舵背风面及垂

尾安定面的分离进一步加剧，使得压心进一步前移，
导致铰链力矩反向，自动上舵现象发生。

综上可以发现，自动上舵问题主要由方向舵局

·８７５·
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部气流分离、导致压心前移至铰链轴之前，使得铰链 力矩改变方向引起。

图 ３　 δｒ ＝ ２０°，β＝ －２０°时的方向舵　 　 图 ４　 δｒ ＝ ２０°，β＝ －２０°时的方向舵　 　 图 ５　 δｒ ＝ ２５°，β＝ －２０°时的方向舵

空间流线 空间流线 空间流线

３　 改善方案

自动上舵发生在大方向舵偏角时，最直接的避

免方式就是限制方向舵最大偏度。 但这样会损失方

向舵的操纵能力，并影响飞机的侧风起降性能、最小

操纵速度、克服不对称推力及改出尾旋的能力。
由于自动上舵是局部气流分离使得铰链力矩反

向导致的脚蹬力反向现象，因此可通过改善垂尾与

方向舵失速特性，减小方向舵松浮角来改善。
３．１　 双三角背鳍

具有尖前缘的大后掠机翼，在不大迎角下，会在

翼面上方形成一对稳定的旋涡，使上翼面（背风面）
负压增大，产生涡升力并推迟失速［９］。

如果在垂尾与机身连接处增加背鳍，如图 ６ 所

示，则既能增大垂尾面积，又能提高垂尾后掠角，在
大侧滑情况下利用涡升力提高垂尾效率并延迟

失速。
由于算例飞机在已有背鳍的情况下仍有自动上

舵趋势，故可采用抗失速能力更强的双三角背鳍，如
图 ７ 所示。

图 ６　 背鳍示意图

对比图 ８ 与图 ９ 可以看出，原始的背鳍诱导产

生的涡系影响范围较小，对垂尾以及平尾气动特性

的作用有限。 采用双三角背鳍后，流过垂尾的气流

首先在第一道三角背鳍处诱导产生类似边条涡的结

构，然后流经第二道三角背鳍时与其上的主涡相互

干扰甚至融合，因此涡系的稳定性以及强度都得到

明显加强，而且影响范围扩大很多。 正因为双三角

背鳍构型下流经平垂尾的气流能量得到加强，平垂

尾失速特性得到了明显的改善，提高了大侧滑下飞

机的航向静稳定性。

　 　 　 　 图 ７　 双三角背鳍示意图　 　 　 　 　 图 ８　 原始布局空间流线 图 ９　 双三角翼背鳍布局空间流线

·９７５·
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　 　 然而，较强的左侧漩涡在改善垂尾及方向舵失

速特性的同时，也使得方向舵左侧后缘压力降低，导
致方向舵的压心在未失速的情况下前移、铰链力矩

反向，反而使得＂自动上舵＂现象进一步恶化，如表 ２
所示。

表 ２　 铰链力矩系数 ＣＦＤ 计算结果

构型 铰链力矩系数

原始背鳍 －０．００１ ６

双三角翼 －０．００２ ９

３．２　 降低轴式补偿

为降低脚蹬力，算例飞机除在方向舵上使用了

调整片外，还采用了一定的轴式补偿，即将铰链轴后

移，通过减小压心与铰链轴间的距离，降低铰链力

矩、减小脚蹬力。
图 １０ 表明，使用轴式补偿后，方向舵左偏时，前

缘外露部分增多，流经该部分的气流偏折得更厉害，
当地攻角增大，导致出现了过高的前缘吸力峰值，使
得方向舵压心前移、铰链力矩反向，继而造成脚蹬力

反向、自动上舵。
为此，本文将铰链轴稍向前移，降低方向舵轴式

补偿，图 １１ 显示了降低轴式补偿后的方向舵压力分

布。 可以看出，轴式补偿的降低使得方向舵偏转后

的右侧外露部分有所减少，此时流经该处的气流当

地攻角也较小，前缘吸力峰值降低，图 １２ 的方向舵

截面压力系数分布表明，前缘吸力峰值降低了约

２５％。 此外由于压力分布改变，压心位置向后移动，
铰链力矩方向恢复正常，明显改善了自动上舵现象。

　 　 　 图 １０　 原始布局压力云图　 　 图 １１　 降低轴式补偿布局的压力云图 图 １２　 轴式补偿降低前后方向舵截

面压力分布对比

　 　 由于轴式补偿的功能是为了降低铰链力矩与脚

蹬力，对于尺寸较大的飞机，如果通过降低轴式补偿

来缓解自动上舵现象，势必会增加脚蹬力，因此除了

需对补偿降低量进行精细化设计外，还应对方向舵

通道的传动比及调整片进行适当调整，避免由于轴

式补偿降低带来的铰链力矩及脚蹬力过大问题。

４　 结　 论

本文通过试飞数据分析及流场模拟对自动上舵

的机理进行了分析：垂尾及方向舵处气流分离与失

速造成的压心前移使得铰链力矩反向；同向旋转螺

旋桨或单螺旋桨带来的不对称滑流会使得左右两侧

的自动上舵程度不同。
基于自动上舵的机理，分别从防止气流分离和

压心前于铰链轴两个角度提出了双三角背鳍和降低

轴式补偿两种气动改善措施。 前者可改善垂尾气流

分离特性，但同时增强了方向舵的涡强度，导致方向

舵压心进一步前移。 而后者可推迟压心前移使压心

始终位于铰链轴之后，从而有效改善自动上舵现象，
但会造成铰链力矩与脚蹬力的增加，影响驾驶员操

纵感觉，需对补偿降低量、操纵传动比及调整面进行

精细化设计。

·０８５·
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