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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。





《新世纪航空模型运动丛书》编委会

2007年8月


前　言

航空模型是深受青少年喜爱的一项科技体育活动。新中国成立以来，在各级体委、航空运动协会、科协、航空学会和有关青少年教育机构的领导与配合下，航模活动有了很大发展，技术水平也有了很大提高。中国航模运动员多次在世界比赛中获得优秀成绩，打破过不少世界纪录，为祖国争得了荣誉。很多航模爱好者已经成为我国航空界和现代化建设中的优秀人才。

航模活动的魅力在于能向充满求知创造欲望的青少年提供这样一个实践机会：通过制作和放飞航空模型，使他们既能品尝到模型飞机飞上天空时的乐趣，又能学到航空科技知识，养成动手动脑的良好习惯。

在研制和放飞航空模型时会碰到很多问题：有的模型总是飞不起来，或是飞不平稳，或是飞不高。怎样才能使它们飞好呢？这就有飞行原理方面的问题。

本书用系统的飞行原理去解释所遇到的各种问题，并介绍如何采用正确的调整方法加以解决，使模型飞得更好。书中还对一些模型飞行现象提出解释和独到的见解。例如，对模型飞行迎角和爬升的稳定性的分析，以及清晨气流原理等，都是很有价值的探讨。本书内容通俗易懂，讲解深入浅出，实践性强。为便于读者理解，配有大量插图，由黄云、陈鹏等同志绘制。

本书作者谭楚雄同志解放初期投身人民空军，1951年调到新创建的中央国防体育俱乐部航空模型运动工作组，参加了我国航空模型运动的初期建设工作，曾在几届全国航空模型干部训练班上担任飞行原理教员，编写出版了《简易模型飞机原理》一书，流传很广。谭楚雄同志有一种强烈的探索精神和刻苦钻研的毅力。他曾为了摸索清晨气流规律，日夜奔走在机场的不同地区，安插了很多温度计测试地面温度的细微变化，对照模型飞行试验，终于总结出清晨气流和气流转换期规律的见解。可以说，这本书是一位热爱航模事业的老航模工作者奉献给广大青少年的宝贵礼物。

谭楚雄同志在工作中善于分析思考，抓住问题要点，踏实苦干，几十年如一日。后来调到北京市航空模型俱乐部担任领导工作，他坚持普及提高相结合的方针，不计较个人得失，为首都航模活动的开展和提高做出了贡献。退休以后，他仍然全身心地投入航空模型的发展和研究工作，深受航模界同志们的尊敬。为了表彰谭楚雄同志的敬业精神和对我国航空模型运动的贡献，中国航空运动协会于1998年5月授予谭楚雄同志航空模型运动最高荣誉奖；国际航空联合会1998年9月为谭楚雄同志颁发了保罗·迪桑蒂尔证书
①

 。





黄永良

2006年10月于北京

注释


①
 国际航空联合会颁发，授予长期从事航空和航空运动事业并做出突出贡献的人士。


第一章　飞行状态和力的分析

一、试飞和调整

模型飞机（简称模型）做好后要经过试飞，这是模型活动中的重要环节。飞机不同于车船，车船调整不当，可以停下来再调。模型飞机如果调整失误，就可能摔个粉碎，前功尽弃！所以，航模爱好者调整模型时必须认真仔细，严格遵循一套科学的程序和方法。要做到这一点，就需要懂得飞行调整的原理，在理论方面下一番功夫。

飞行调整就是在试飞中判断哪些是正常的飞行姿态，哪些是不正常的飞行姿态。对不正常的飞行姿态，从力学上找到原因，采取相应的调整措施，达到模型能正常飞行的目的。所以，进行模型调整，首先要善于对飞行现象进行分析。

二、平动和转动

物体的运动是各式各样的，车辆行驶、鸟类飞翔、机器运转等。从表面上看，运动形式千差万别，但实质上都离不开两种基本的运动——平动和转动。

什么是平动？抽屉的拉出推进，活塞在汽缸中往复运动，火车车厢在直线轨道上移动等都属于平动，如图1-1（a）所示。从定义上看，物体（这里指的物体相当于刚体）在运动中，物体内任何一条给定的直线的方向始终保持不变，这种运动则称为平动。在平动过程中物体内各点的运动方向和速度都是相同的。对于平动有几点需要弄清楚：第一，不要误认为平动必须是水平的运动，车厢直线爬坡，小朋友从直线滑梯上滑下，也都是平动，如图1-1（b）所示。第二，不要误认为平动必须是直线运动，在图1-1（c）中，方格的运动轨迹虽是曲线，但在方格中任意画一条直线，运动过程中该直线的方向始终不变，因此方格的运动仍属于平动。车厢在水平面上转弯就不是平动，因为在转弯时，车厢内侧和外侧的速度不同，沿车箱纵向或横向作一直线，运动过程中方向改变，不具备平动的特征。
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图1-1　平动

什么是转动？电动机轴的旋转、机器上的飞轮、门窗被推开或拉合上的运动等都属于转动，如图1-2所示。物体进行转动时，它的整体不发生位移，物体上各点绕固定轴旋转一周后又回到原来位置，各点运动的方向和速度（线速度）一般都不相同。
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图1-2　转动

物体有没有作平动运动的同时又作转动的情况呢？有的，飞盘就是一边前进（平动）一边又快速旋转的；投掷出的手榴弹；乒乓球运动员拉出的弧旋球；地球的公转和自转等都是平动、转动同时存在的例子，如图1-3所示。这些运动叫做复合运动，一切复杂的运动都可以看作是平动和转动结合而成的。也就是说，一切复杂的运动都可以分解为平动和转动两种简单的运动。这样一分解，对复杂运动的分析就大大简化了。对模型飞机复杂的飞行状态进行分析，正是借助于这种分解运动的方法。
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图1-3　平动加转动

三、重心和三轴

研究物体的转动必然要涉及转动的中心（轴）问题。电风扇叶片、洗衣机波轮以及录音磁带或录像磁带的卷带轮等部件，都是绕着固定的轴转动。物体在空中运行时处于自由状态，没有固定的旋转轴，没有支点，那么旋转中心是怎样确定的呢？物体在空中的转动以自己的重心为旋转中心。图1-3中飞盘以自己的圆心为旋转中心；乒乓球以球心为旋转中心；手榴弹的旋转中心不在中间，而是在弹头一侧，这些物体的旋转中心都是它们重心的位置。所以，物体在空中自由状态下的转动也叫绕重心运动。前面提到，物体在作单纯平动时，物体内各点运动的轨迹互相平行，方向相同，速度相等。因此，物体上任一点的运动都可以代表整体的运动。平动加上转动之后，物体上各点运动的轨迹、方向和速度都不一定相同，如图1-4所示，只有重心的运动不因转动而发生变化（因为重心是旋转中心不参与转动，严格说应为物体的质量中心，由于我们讨论的物体不是很大，物体上各点所受重力可以看作是平行的，质心与重心重合），仍可以作为平动。所以，物体在空中的平动以自己的重心运动为代表，也叫做重心运动。
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图1-4　平动和复合运动

模型飞机飞行时转动的中心也是它的重心。为了对模型飞机的转动进行详细分析，把它绕重心的转动分解为绕三根假想轴的转动，如图1-5所示。这三根轴互相垂直，并且相交于重心。贯穿模型前后的叫做纵轴，绕纵轴的转动就是模型的滚转；贯穿模型上下的叫做竖轴，绕竖轴的转动就是模型方向的偏航；贯穿模型左右的叫做横轴，绕横轴的转动就是模型的俯仰。模型飞机可以只绕其中一根轴转动，也可以同时绕两根或三根轴转动。整架模型飞机的运动则以模型飞机重心的运动为代表。
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图1-5　模型飞机的重心和三轴

四、飞行状态的分析

对飞行状态进行分析，就是把飞行状态分解为重心运动状态和绕重心运动状态。

例如，模型平飞，对它飞行状态的分析是：重心在一水平面上作匀速直线运动，没有绕重心的运动。通过分析就很容易确定力和力矩的相互关系，匀速直线爬升和直线滑翔的情况也是如此。再如，模型波状飞行，对它飞行状态的分析是：重心运动轨迹是向下的波浪线，速度随波浪的周期性而变化；模型绕横轴作周期性的往返转动。由此再进一步找出转动、速度、轨迹间的内在联系，波状飞行的问题就迎刃而解了。

又如，模型急转下冲是一个常见的复杂的飞行现象，如图1-6所示。对它的飞行状态分析为：重心沿螺旋线向下运动，角度和速度越来越大，模型同时绕三轴转动。如控制绕竖轴和纵轴的转动，就可以制止急转下冲，调整的主要问题就抓住了。

[image: alt]


图1-6　模型急转下冲

特技飞行动作中的横滚看起来是一个很复杂的飞行姿态，但用上述方法分析，情况就显得很简单：重心作水平直线匀速运动，模型飞机绕纵轴转动。可见，横滚就是平飞和一个简单的滚转组合而成的，如图1-7所示。
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图1-7　模型横滚

五、作用在模型飞机上的力

模型飞机的飞行状态由作用在模型飞机上的力以及这些力对重心产生的力矩所决定。力决定重心运动，力矩决定模型绕重心运动，且两者互相影响。所以，可以通过飞行姿态来间接判断模型飞机上所受的力或力矩的情况，这是进行飞行调整时对模型飞机受力分析的主要手段。然后通过改变作用力和力矩的方法使模型飞机达到理想的飞行状态，这就是飞行调整的基本内容。

作用在模型飞机上的力主要有三种：重力、拉力和空气动力。

重力的方向永远向下，垂直于地平面。重心就是假想的重力的作用点，条件是模型飞机各处所有重力对这一点的力矩恰好抵消，于是把模型飞机各部分所受的重力都平移到这一点集合成为总的重力。当然总的重力对重心不形成力矩。

拉力（或叫推进力）一般是向前的，由动力装置产生。通常，螺旋桨轴的中心线就是“拉力线”。拉力对重心是否产生力矩，由拉力线的位置而定。如果拉力线（包括延长线）正好通过重心，拉力就不产生力矩。如果拉力线不通过重心，就会产生力矩：拉力线通过重心下面会产生抬头力矩；拉力线通过重心上面会产生低头力矩；拉力线通过重心左侧产生右转力矩；拉力线通过重心右侧产生左转力矩，如图1-8所示。
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图1-8　拉力力矩

力矩具有使物体转动的作用，力矩等于力乘力臂（力到转动中心的距离）。改变力和力臂的大小是调整模型绕重心运动的基本方法。通常用改变拉力线角度的方法来调整拉力力矩的方向和大小。

空气动力的情况较为复杂，机身、起落架及尾翼等只产生阻力，阻力和飞行方向相反。机翼和水平尾翼除产生阻力外，还产生升力或负升力。升力垂直于相对气流（即飞行方向）。空气动力也会产生转动力矩。飞行调整主要是处理空气动力的力矩平衡问题。

试一试、想一想

1．找一根粗细均匀，长100～150毫米的小木（竹）条，放在左手掌上。右手弹其一端使小棍飞出，如图1-9所示，观察小棍转动中心。然后在木条一端配重（可缚一个3厘米左右长的铁钉），仍用同样方法弹出，观察它的旋转中心。注意比较前后两个旋转中心的差别，解释产生差别的原因。
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图1-9　绕重心运动的试验

2．试分析模型飞机翻筋头和水平盘旋的重心运动和绕重心运动。

3．举出平动、转动、复合运动各一个例子。

4．火车车轮在轨道上前进，O是车轮圆心，B是车轮外圆一点，A是OB的中点。图1-10所示是这三点运行的轨迹。请画出方块在平面上滚转时，O、A、B三点的轨迹。
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图1-10　圆和方块各点运动轨迹


第二章　空气动力

研究航空模型要涉及空气动力学的许多内容。在这一章里，我们仅仅从飞行调整的角度介绍有关的基础知识。包括空气动力的大小、方向以及作用点等问题。由于机翼的空气动力是模型飞机空气动力的主要部分，其他部件空气动力的性质和机翼相类似并且简单得多，所以这里只讨论机翼空气动力有关问题。

一、机翼合力、升力和阻力

我们首先观察空气流过机翼的情况，如图2-1所示是四种流线谱。
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图2-1　四种流线谱

图2-1（a）是迎角为0°的对称翼型。气流在前缘受阻分成两股分别挤进机翼上下空间，如同进入收缩的流管，速度逐渐增加，到翼型最大厚度处速度加到最大。以后又如同进入扩大的管道，速度逐渐减慢，到后缘恢复到原来的速度，上下两股气流汇合继续向前流动。

图2-1（b）是迎角为0°的平凸翼型。气流在机翼前缘受阻后沿斜坡向上表面流动。上表面气流速度变化大体上和对称翼型相同，只是加速更快些。下表面气流基本上不受影响，只是前缘下方的气流受上面气流加速时压强降低的吸引而略有上偏，驻点稍向前缘下方移动（驻点是上下两股气流的分界点），速度稍有降低，后缘气流略带下洗。

图2-1（c）是小迎角的对称翼型。气流不但受翼剖面本身阻挡，而且还受翼剖面倾斜造成的阻挡，后者作用往往更大。前缘及其下方压强增大，气流绕过前缘向上流动，驻点下移，机翼上表面气流速度迅速增大后逐渐降低。机翼下表面气流速度减小，后缘形成下洗气流。

图2-1（d）是小迎角的平凸翼型。可以说是（b）、（c）两种情况的叠加。因而上表面气流流速更大，下表面的流速更小，驻点下移更多，后缘气流下洗角更大。

在流线谱里，流线密集的地方，表示单位横截面相同时间内通过的空气较多，故流速较大，压强较小；流线稀疏的地方表示单位横截面相同时间内通过的空气较少，故流速较小，压强较大。这一结论是利用风洞试验，根据物理学中的相对性原理、连续性原理和伯努利定理得出的。图2-2所示是一个有着普通翼型的机翼在中等迎角时，沿翼弦方向的气流速度和压强的分布图。气流进入机翼区前，上下方的气流速度相同。接近前缘时，上股气流流速迅速增大，到最高点达到最大值，然后逐渐下降，到后缘恢复到接近原来的速度；机翼下面的气流速度减小后又逐渐增大。速度的变化接近于直线型，压强分布由速度变化所决定。机翼上表面压强先是迅速下降，然后逐渐回升；机翼下表面压强先略有增大，然后逐渐回落。到后缘时大体上恢复到原来的压强。压强的变化接近抛物线型。机翼上表面压强的下降量大大超过机翼下表面压强的增加量。但是要注意，机翼上表面压强永远是正的，决不会出现负压力区。
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图2-2　速度压强分布图

空气动力包括两类：一类是压力，垂直于机翼表面；另一类是摩擦力，平行于机翼表面。这些空气动力分散地作用在机翼表面。把这些力按照力的合成原理合成为一个力，其大小、方向、位置都能代表整个空气动力的作用，机翼上的这个力就叫做合力或总空气动力。合力和机翼翼弦的交点即作为合力的作用点，叫“压力中心”，如图2-3所示。合力方向稍向后倾斜，这是存在阻力的缘故。为了计算方便，把合力分解为两个分力：跟气流方向垂直的分力，叫做升力；跟气流方向相同的分力，叫做阻力。升力和阻力的作用点也都在“压力中心”上。
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图2-3　压力中心

二、空气动力的大小

进行飞行调整时，要对空气动力的大小有个大体估计。决定空气动力大小的因素反映在升力计算公式之中
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其中，L是机翼的升力，CL
 是升力系数，ρ为空气密度，V是机翼同气流的相对速度，S是机翼面积。

式中[image: alt]
 ρV2
 是动压。升力系数CL
 由试验测定。试验时先测出L、ρ、V、S，再用公式CL
 [image: alt]
 把升力系数计算出来。CL
 综合反映ρ、V、S以外的、决定升力大小的多种因素，主要有翼型形状、机翼平面形状、表面状态、雷诺数和迎角等。调整模型飞机时，特别要注意迎角和升力系数的关系。

图2-4所示是升力系数曲线示意图，它反映升力系数和迎角的对应关系，曲线因翼型而异。
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图2-4　升力系数曲线示意图

对称翼型机翼的零升力迎角是零度。随着迎角增大，CL
 接近直线增长。在临界迎角时CL
 增到最大值，超过临界迎角后，如迎角再增大，CL
 反而迅速降低。临界迎角的大小和曲线的斜率主要取决于雷诺数。一般飞机的临界迎角为16°～20°，最大升力系数可达1.4或更大。模型飞机的临界迎角一般在10°～12°左右，最大升力系数1.0～1.2，甚至更小。迎角小于零度时，CL
 为负值。

非对称翼型（如平凸型、双凸型、凹凸型）机翼的升力系数曲线有所不同。主要区别为零升力迎角是一个负值。翼型中弧线弯度越大，零升力迎角越小，最大CL
 值较大。另一个区别是临界迎角稍小。CL
 随迎角增减的情况和对称翼型大体相同。

阻力的计算公式为

D＝[image: alt]
 CD
 ρV2
 S

S仍然指面积。不过要注意，通常计算机翼、尾翼的阻力时用平面面积；计算其他部件的阻力时用最大迎风面积。CD
 叫阻力系数，也是通过试验计算得出。CD
 值决定于机翼的剖面、平面形状、表面粗糙度和雷诺数等。机翼阻力和迎角的关系最为密切，它清楚地反映在阻力系数曲线上，如图2-5所示。一般零升力迎角时CD
 最小，这时主要是机翼表面摩擦阻力起作用。迎角增大，CD
 值也增大。增加的成分主要是诱导阻力。超过临界迎角后，阻力急剧增长，原因是机翼上面的气流发生了分离，如图2-6所示，增加的成分主要是压差阻力。模型飞机飞行时，如果超过了临界迎角，由于阻力大增，加上升力的急剧下降，就会失去前进速度而下冲或螺旋下降。所以临界迎角也叫做“失速迎角”。
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图2-5　阻力系数曲线
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图2-6　气流分离

三、压力中心

压力中心的定义在前面已经介绍过了，下面讨论压力中心的位置问题。模型的重心位置确定之后，压力中心位置就是决定力臂的唯一条件。压力中心的位置通常用翼弦长度的百分数来表示。例如，压力中心在翼弦的中点，就叫压力中心在50％翼弦长处（以压力中心至机翼前缘的距离来计算）。

关于压力中心的位置要注意三个问题：①压力中心的位置和速度无关；②压力中心的位置和翼型有关；③压力中心的位置通常和迎角有关（对称型机翼例外）。

气流速度改变之后，机翼上下气流速度的分布会相应变化，压力分布也随着改变，总空气动力相应地增加或减小，但压力中心位置不变。打个比方，天平配平之后，如两端各加（减）一个相同的砝码，并不会破坏对原支点的平衡。调整模型时不必担心速度变化而引起压力中心的变化。但如速度变化很大，会引起雷诺数的大范围变化，压力中心也会移动。

关于第二点，对称翼型机翼压力中心位于25％翼弦处。非对称翼型的压力中心一般在30％翼弦长以后。中弧线弯度越大或最大弯度越靠后的翼型，压力中心越靠后。

最重要的是第三点，即压力中心位置和迎角的关系。对称翼型机翼的压力中心位置不因迎角的变化而移动。在一般应用迎角范围内，无论迎角或大或小，压力中心总是固定在25％翼弦长处。因为迎角的变化只引起机翼上下气流的速度和压力的变化，不能改变它们的变化规律。速度沿翼弦的变化呈线性（一次曲线）关系。压力是速度的二次函数，所以压力的变化呈抛物线（二次曲线），压力中心的位置因而也就是固定的了。

非对称翼型（平凸、凹凸、双凸）机翼的压力中心随迎角的变化而前后移动。以平凸翼型为例，在0°迎角已产生升力，这个升力是翼型不对称引起的，如图2-7（a）所示，记为Lc
 ，作用点在45％弦长附近。当变为一个小迎角时，因翼型产生的升力Lc
 基本不变，因迎角产生的升力（Lα
 ）开始出现，如图2-7（b）所示，后者作用点在25％弦长处。因此，总升力作用点前移了。迎角越大，Lα
 越大，压力中心前移越多。在临界迎角时移到最前位置，一般在30％～35％弦长之间。超过临界迎角后Lα
 减小，压力中心向后移动。由于大部分模型飞机机翼都采用非对称翼型，所以必须掌握压力中心移动规律，才能正确调整好模型。
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图2-7　非对称翼型机翼的压力中心

S翼型机翼的压力中心移动方向和前者相反。但模型飞机上一般不采用这种翼型。

各种翼型超过临界迎角后，压力中心都向后移动。迎角为90°时，压力中心在翼弦中点处。

四、机翼力矩
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图2-8　机翼力矩

机翼力矩是指机翼升力对前缘的力矩。在图2-8中，压力中心P点到前缘距离为l，升力L对前缘的力矩MA
 是

MA
 ＝-Ll（负号表示低头力矩）

压力中心位置用翼弦的百分数[image: alt]
 来表示。设翼弦长AB＝b，代入升力公式为

MA
 ＝－[image: alt]
 CL
 ρV2
 S×[image: alt]


令mA
 ＝CL
 [image: alt]
 ，则

MA
 ＝－[image: alt]
 mA
 ρV2
 Sb

式中，mA
 为力矩系数。可见，力矩系数中包含了压力中心位置的因素。一般资料不单独罗列翼型压力中心随迎角变化的数据或图表，而是在升力系数曲线中增加一条力矩系数曲线。查到一个迎角的升力系数CL
 及其对应的力矩系数mA
 时，可以计算出在这个迎角时的压力中心位置
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再经过几个迎角的比较，就可以看出压力中心移动的规律了。

五、焦点力矩

距离机翼前缘25％弦长的点叫焦点，又叫做空气动力中心。机翼升力对这一点的力矩叫做焦点力矩。焦点力矩对于研究力矩平衡和稳定性是一个十分重要的概念，利用它可以简化问题。

前面介绍过，对称翼型机翼的压力中心作用在焦点上，并且不随迎角而变化。所以对称翼型的焦点力矩等于零，并且也不随迎角而变化。就是说，对称翼型所有飞行迎角的焦点力矩都等于零。

非对称翼型机翼的压力中心在焦点之后，升力对焦点产生一个低头力矩。或者说非对称翼型有一个负的焦点力矩。非对称翼型焦点力矩也有一个很重要的特点：即同一个翼型的焦点力矩不因迎角改变而改变。或者说每一种翼型的焦点力矩系数是一个常数。如图2-9所示，小迎角时压力中心靠后，力臂l1
 较大，升力L1
 较小，力矩为L1
 l1
 ；迎角增大后，压力中心前移，力臂l2
 缩短，升力L2
 却增大。奇妙之处就是升力的变化和力臂的变化正好成比例。通常情况下都能保持L1
 l1
 ＝L2
 l2
 ＝…。可以这样理解：以平凸翼型为例，零度迎角时，它产生一个升力，对焦点形成一个力矩，这个力矩纯粹是因翼型上下不对称而产生的，与迎角无关，以后因迎角增大产生的升力的作用点又在焦点上，升力的增量对焦点不形成力矩，所以无论迎角增加多少，对焦点的力矩并不增加，还是零度迎角时的那个焦点力矩。
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图2-9　平凸翼型机翼的焦点力矩

设压力中心P点到焦点O的距离为l，升力L的焦点力矩是

MO
 ＝-Ll

l也用翼弦长的百分数来表示为l＝[image: alt]
 ，代入升力公式为

MO
 ＝－[image: alt]
 CL
 ρV2
 S×[image: alt]


设Cmo
 ＝CL
 [image: alt]
 ，则

MO
 ＝－[image: alt]
 Cmo
 ρV2
 Sb

式中，Cmo
 为焦点力矩系数。焦点力矩系数也包含了压力中心位置的因素。如已知Cmo
 和CL
 就可以计算出对应这个CL
 值的迎角的压力中心位置

[image: alt]
 ＝[image: alt]


机翼焦点力矩的性质可以这样简要地概括：各种翼型的机翼焦点力矩系数都是一个常数。焦点力矩系数的大小由翼型中弧线弯度所决定：中弧线弯度越大，Cmo
 的绝对值越大；中弧线弯度越小，Cmo
 的绝对值越小；中弧线是直线（即对称翼型）时，Cmo
 等于零。

六、平均力矩弦

计算机翼力矩或确定重心位置时，都要以翼弦为标准。这里说的翼弦指矩形机翼的翼弦。但是模型飞机上很少采用矩形机翼。多数机翼平面形状是梯形，少数机翼用椭圆形。当一副机翼的翼弦长度有大有小时，以机翼上哪一位置的翼弦为代表是有讲究的。现在有一种相当流行的方法，用翼根弦作为计算标准，这是不正确的。正确的方法是严格确定一根“平均力矩弦”（又叫做平均气动弦长）。平均力矩弦不但其长度要起到平均弦的作用（平均弦乘翼展等于机翼面积），而且其前后位置也应当是力矩作用相当的矩形机翼弦的位置。

求梯形机翼平均力矩弦的方法如下：如图2-10所示，AB和CD是翼根弦和翼尖弦，在AB延长线上截取BE＝CD，在CD延长线上截取DF＝AB。G、H分别是AB和CD的中点，连接EF与GH交于P，过P作A′B′平行于AB，则A′B′就是平均力矩弦。
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图2-10　梯形机翼的平均力矩弦

模型飞机机翼使用最多的是矩形和梯形相结合的平面形状。通常中段用矩形，翼尖为梯形，如图2-11所示。求平均力矩弦的方法是先分别求出矩形和梯形的平均力矩弦（bj
 和bt
 ），再由bt
 向根部平移d，该处翼弦即为机翼的平均力矩弦。d根据bj
 、bt
 间的距离c和矩形面积Sj
 、梯形面积St
 求出
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图2-11　矩形＋梯型机翼的平均力矩弦

梯形机翼圆翼尖的处理方法是：延长前后缘，在适当位置做一翼根弦的平行线，使线右侧减去的机翼面积等于左侧增加的面积，于是相当于梯形机翼，再按梯形机翼取平均力矩弦，如图2-12所示。
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图2-12　曲线翼尖近似法

对于完全呈椭圆形状的机翼，可以先求出平均弦长bav
 ＝[image: alt]
 ，再用逐渐接近的方法在图上确定平均力矩弦的位置。

试一试、想一想

1．找一片矩形硬纸片或吹塑纸，长10～15厘米，宽是长度的[image: alt]
 ，把纸片抛到空中（或从楼上扔下），纸片会自动旋转起来。想一想纸片为什么会旋转。

2．观察乒乓球的上旋球、下旋球以及足球的“香蕉球”飞行轨迹。想一想形成的原因是什么。

3．制作一小段平凸翼型机翼，弦长约10厘米，宽约2～4厘米，转轴贯穿于38％弦长处，如图2-13所示，侧放在流水中，用不同迎角试验，观察对转轴力矩的方向，想一想和压力中心的联系。
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图2-13　力矩的试验


第三章　平　飞

一、平飞的条件

平飞也叫平直飞行，就是水平匀速直线飞行。这种飞行状态在模型飞机上比较少见，只有遥控模型有时进行平飞。尽管这样，还是必须首先把它弄清楚。因为平飞是最简单、最基本的飞行姿态，是研究其他复杂飞行状态（盘旋、滑翔、爬升、特技等）的基础；也是分析模型飞机的一些主要性能（速度、留空时间和飞行距离）的基础。

模型飞机实现平飞的条件，首先是模型飞机上的力矩要互相平衡，才能使模型不发生绕重心的转动。由于力矩已经平衡，分析平飞时就可以假定所有的力都通过重心，如图3-1所示，只考虑这些力的相互关系。要保持模型飞机平飞，条件是升力（L）等于重力（G）；拉力（P）等于阻力（L），即：
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图3-1　平飞力平衡

L＝G

P＝D

有些读者可能疑惑不解：升力等于重力，模型岂不是掉下来？拉力等于阻力，模型怎么还能前进？这些都是误解。由于人们常见的运动总是有阻力的，现实中如果没有动力，运动就不能发生，或不能持续。于是有些人一开始就形成错误概念，似乎力是维持运动（而不是克服阻力）的必要条件。实际上模型之所以下落，是重力作用的结果，重力既然被升力所平衡，模型自然不会下落了。如果升力大于重力，模型会逐渐升高；如果升力小于重力，模型会逐渐下降，都不能保持平飞。模型飞机达到一定速度后，完全可以依靠本身的惯性保持这个速度，但是因为有阻力，飞行速度要逐渐减慢。阻力如果被拉力平衡，减速的原因就消除了，模型就能保持这个速度飞行。如果拉力大于阻力，模型的飞行速度会逐渐增大；如果拉力小于阻力，模型的飞行速度会逐渐减小，都不能保持匀速飞行。

二、平飞速度

这一节并不是单纯研究平飞速度，而是研究为了实现模型飞机平飞，需满足的第一个条件——升力等于重力的有关因素，以及这些因素之间的相互关系。

在等式L＝G中，G是一个单纯的因子，而L是多因子的函数，为了具体分析这些因素之间的关系，代入升力公式为

G＝[image: alt]
 CL
 ρV2
 S

可整理为
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这是平飞需用速度公式。这个公式说明，为了保证平飞，必须在飞行速度、飞行迎角、空气密度及翼载荷之间保持一定的关系。在调整或操纵一架模型时，机翼面积S是固定的，模型所受重力G由于燃料消耗，有些变化，但变化很小，也可以看成是固定的。就是说，在整个飞行过程中，翼载荷（G/S）可以看成是一个不变的量。模型一般飞行高度不大，空气密度（ρ）也可以看成是不变的。因而只须注意升力系数（它决定于迎角）和平飞速度的关系。小迎角时升力系数较小，为保持平飞，模型需要有较大的速度，才能产生足以平衡重力的升力。大迎角时升力系数较大，不需要那么大的速度就可以维持平飞，如图3-2所示。飞机着陆时为了尽量减小飞行速度而又维持足够的升力，就采用拉到大迎角，甚至接近临界迎角的方法。为了增大升力系数从而可以降低飞行速度，飞机上还普遍采用襟翼和开缝翼等措施，如图3-3所示。仔细观察不难发现鸟类飞行也有类似现象。鸟在空中飞行时，一般直伸着脖子，身体呈水平状态，翅膀迎角较小。将近着陆时，一般要抬起脑袋，身体和水平面间出现一个较大的角度，翅膀的迎角很大。
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图3-2　平飞机迎角、速度的关系
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图3-3　增大升力系数的措施

飞机正常飞行时，一般机翼的迎角接近经济迎角（见本章第五节有关内容）。这个迎角的升力系数大体上是固定的。这样，平飞需用速度就和翼载荷（G/S）的平方根成正比。翼载荷越大，平飞需用速度越大；翼载荷越小，平飞需用速度越小。例如螺旋桨式战斗机的翼载荷约为1500牛/米2
 ，飞行速度约为700千米/时；现代喷气式战斗机的翼载荷约为5000～6000牛/米2
 ，飞行速度2000千米/时以上；近年发展起来的轻型飞机的翼载荷约为140牛/米2
 ，飞行速度约为80千米/时；国际级牵引模型滑翔机的翼载荷为120牛/米2
 ，飞行速度约为18千米/时。鸟类和昆虫也遵循这个规律，大雁每小时飞行在70千米以上；蝙蝠的翅膀很大，翼载荷较小，每小时只飞15千米左右；蝴蝶的翼载荷更小，飞行速度约为12千米/时。室内模型飞机的翼载荷每平方米仅0.3牛左右，飞行速度非常慢，大约为4千米/时。

三、平飞拉力

前面讲过，一定翼载荷的模型飞机，如果迎角已被调整并确定，它的平飞需用速度也就被确定了。为了获得这个速度，需要动力装置产生相应的拉力，这个拉力要正好等于模型飞机用平飞需用速度飞行时所受到的阻力，即

P＝D

这就是模型平飞需要的第二个条件。为了具体分析，代入阻力公式为

P＝[image: alt]
 CD
 ρV2
 S

这里的速度应当是平飞需用速度（V2
 ＝[image: alt]
 ），代入并化简后为
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CL
 /CD
 叫升阻比，一般用K表示，上式又可写作

P＝[image: alt]


这个公式叫平飞需用拉力公式，它反映了模型飞机所受重力、迎角和拉力之间的关系。

首先，平飞需用拉力同模型飞机所受重力成正比。在其他条件相同的情况下，模型飞机越重，需要的拉力越大。因为平飞时重力虽然并不需要拉力直接负担，但重力越大需要升力就越大，这时产生的阻力相应增大，需用拉力也就增加。

其次，平飞需用拉力同升阻比成反比。因为在平飞条件下升阻比是重力和拉力之比。如果升阻比是1（K＝1），则需用拉力等于重力（P＝G），如果升阻比等于10，则需用拉力是重力的[image: alt]
 。同一架模型飞机如果迎角不同，升阻比也不同，有利迎角时的升阻比最大，所以用有利迎角平飞时需用拉力最小。用其余的迎角平飞，由于升阻比的降低，需用拉力都比较大。

式中消去了面积（S）和空气密度（ρ）这两个因素，说明需用拉力与它们无关。这两个因素不仅影响阻力而且也都影响升力，和升阻比无关。

还要注意一点，在推导模型平飞需用拉力公式时，速度被代换了。这表明需用拉力只决定于G和K，而和飞行速度无关。但这并不是说速度可以随意确定。确定速度时仍然要服从平飞需用速度公式。计算需用拉力所用的CL
 必须是能保证L＝G的升力系数。这个GL
 和其他条件已经确定了平飞需要的速度。

四、平飞距离

民用飞机的最大航程、军用飞机的活动半径，都是很重要的性能指标。航程受许多条件制约，例如携带武器或其他设备多，势必增大飞行重量而缩短航程。模型飞机也有飞行距离的比赛项目和纪录项目。模型飞机只是在规则范围内争取最好成绩，没有其他任务，情况单纯得多。这个问题可以简化为消耗一定能量去争取平飞距离最远的问题。能量限制主要决定于比赛规则，例如限制橡筋重量，限制油箱容积等。规定牵引线长度也是限制能量的方式，线长限制了高度，也就限制了势能。飞行的方式当然不限于平飞，还有爬升和下滑的过程，但主要的方式是平飞，所以通过对平飞距离的分析，可以找到争取最大航程的方法。

设规定动力装置的有效能量为E，在充分利用的情况下，这些能量推动模型飞机前进，转化为对模型飞机所作的功——阻力（D）与飞行距离（l）的乘积，即E＝Dl，平飞时拉力等于阻力，所以

E＝Pl

或

l＝[image: alt]


P是平飞需用拉力，代入P＝[image: alt]
 ，最后得

l＝[image: alt]


式中，E是规则限定的能量，可以看作常数。要增大飞行距离只有从两个方面着手：第一，尽量减小飞行重量；第二，增大升阻比。这里包括减小废阻力，增大展弦比以减小诱导阻力和采用大升阻比翼型等措施。不同迎角的模型飞机，其升阻比也不同。所以用有利迎角飞行时，飞行距离最远，这是调整或操纵模型的要点。

上式没有体现机翼面积这一因素，但决不是说飞行距离与面积无关。如果翼面积太小，模型必须用大迎角才能保持平飞；如果翼面积太大，模型必须用小迎角才能保持平飞；两种情况都偏离有利迎角，都不能飞出最远的距离。这就要求巧妙地选择机翼面积，达到在用有利迎角飞行时拉力正好等于阻力，升力正好等于重力的要求。模型飞机在有利迎角情况下保持平飞，是争取最大飞行距离的关键。

五、争取最长留空时间

续航能力也是飞机的重要性能。在进行空战时，有些飞机常常因油料耗尽被迫退出战斗，甚至因此而造成被动和失败。留空时间长的飞机往往获得优势。研究并争取最长的留空时间，是飞机研制的一个重大技术课题。留空时间也是模型飞机的一种主要的竞赛或创纪录项目。由于它测试简便，在竞赛和创纪录项目中所占比重最大。

怎样争取长的留空时间，要从分析平飞需用功率（N）入手。功率是单位时间所作的功，在这里可以用单位时间内能量（E）的消耗进行计算

N＝[image: alt]
 即t＝[image: alt]


显然，如果能量（E）一定，单位时间消耗能量越少，即功率N越小，模型飞机留空时间就越长；反之，模型飞机留空时间就短。

竞赛或纪录飞行的模型飞机的能量都有严格限制。例如，限制像筋重量（机械能）、燃料重量（化学能）和牵引线长度（势能）等。所以争取最长留空时间的途径不外乎：第一，提高能量的利用率，如提高发动机、螺旋桨效率，改善橡筋润滑状态，尽量把模型牵高且不损失高度等；第二，减小模型平飞需用功率。前者属于动力装置的问题，这里暂不讨论，只研究模型平飞需用功率怎样减小的问题。

前面讨论飞行距离时提到过：动力装置的有效能量（E）转化为对模型所作的功，即E＝Dl，平飞时也就是E＝Pl，平飞需用功率的公式可写为

N＝[image: alt]


式中[image: alt]
 ＝V，就是飞行速度，又可写为

N＝PV

我们一直立足于平飞来讨论问题，P是平飞需用拉力，V是平飞需用速度。代入这两个式子，最后整理为
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减小平飞需用功率的措施是：

（1）尽量减小飞行重量。

（2）减小阻力、增大升力以提高功率因数[image: alt]
 值。

（3）同一架模型飞机，在不同迎角时的功率因数[image: alt]
 值不同。相对最大功率因数的迎角叫经济迎角。用经济迎角飞行时，模型飞机需用功率最小，留空时间最长，这时的平飞速度叫经济速度。经济迎角大于有利迎角，小于临界迎角。模型飞机的雷诺数小，临界迎角也小。经济迎角很接近于临界迎角，掌握这一点也是调整模型的关键。

（4）选用适当的机翼面积，使模型用经济迎角飞行时能保持平飞。

六、争取最大速度

最大速度是飞机特别是战斗机最重要的性能。飞机的发展就是围绕提高速度这个中心环节而进行的。提高速度，也是模型飞机进行竞赛和创纪录的重要内容之一。

对于模型飞机来说，要求在一定功率的条件下，通过正确的设计和调整，达到最大的飞行速度。

讨论留空时间时曾导出N＝PV，在平飞条件下P＝D，故平飞需用功率公式可写成N＝DV，代入阻力公式后N＝[image: alt]
 CD
 ρV3
 S，即
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从上式中可以看出提高飞行速度应该采取的措施：

（1）增大有效功率，包括提高发动机功率、橡筋性能和螺旋桨效率。

（2）减小阻力系数。如果功率一定，提高速度主要靠减小CD
 来实现。

（3）公式中没有包含重力这个因素，于是容易产生误解。似乎速度和模型重量无关，甚至认为重量越大速度越大。须知平飞时重力必须由升力来平衡，无论用增大迎角还是增大机翼面积的方法去增加升力，都会增大阻力。重力归根到底是动力的负担。所以竞速模型还是要尽量减轻重量，这当然要以符合规则和保证强度为前提。

（4）关于机翼面积，公式中似乎面积越小速度越快。但是不要忘记，面积S和G、CL
 、CD
 是互相制约的，如果面积太小，在设计的速度和有利迎角条件下，升力不足以维持重力，为了保持平飞，只好增大迎角。迎角增大后，CD
 随之增大，速度就会降下来，达不到预期的速度。反之，如果面积太大，虽然可以减小迎角并导致阻力的减小，但CD
 减小不多，CD
 和S的乘积反而增大，速度也要降低，所以面积不是越大越好，而是应匹配恰当。一般航模都缺乏数据，可通过实践，看增减翼面积后的试飞情况，再进行选择，但是，总的趋势是随着速度的提高、升力面积趋向减小。

试一试、想一想

1．观察鸟类平飞和着陆的姿态。比较两者之间迎角的区别，想一想其中的原因。

2．测量一架模型所受的重力和机翼面积，假定CL
 ＝0.8，ρ＝1.25千克/米3
 ，试计算其平飞需用速度。如果升力系数增加到1，其余条件均不变。试比较平飞需用速度的变化。

3．已经处于平飞状态的飞机，如果加大油门，飞行状态会有什么变化？怎样才能继续保持平飞？

4．解释：零升力迎角、有利迎角、经济迎角、临界迎角。这些迎角各应用于什么飞行姿态？

5．用普通线操纵模型平飞10圈，测出其平均速度。然后加上适当的配重，在其他条件（最主要是油门）不变的情况下再平飞10圈，测出其平均速度。比较两者速度的差别，想一想原因是什么。


第四章　滑　翔

飞机或模型飞机的机头向下与地平面成一小角度的匀速直线飞行状态称为“下滑”。下滑和平飞的区别仅在于飞行轨迹的方向，下滑速度方向和地平面的夹角叫“下滑角”，下滑角度超过30°后叫做“俯冲”。滑翔是没有动力的下滑，由于滑翔在航模飞行当中地位突出，这一节着重讨论滑翔问题。

一、滑翔原理

滑翔机是没有动力的飞机，它结构简单，体态轻巧，不消耗燃料，没有噪声，照样可以载人，深受航空运动爱好者喜爱。

模型飞机当中，手掷模型、弹射模型、牵引模型等都是纯粹的模型滑翔机。竞时项目中的橡筋模型飞机、自由飞模型飞机主要飞行都是滑翔，也应归属于滑翔机（动力滑翔机）范畴。

滑翔飞行也会产生阻力，克服滑翔机的阻力不是依靠动力而是依靠滑翔机所受重力的分力。所以，在平静的气流中，滑翔机不能保持平飞，更不能爬升。重力给人们的印象总是飞行的负担，在这里却成了克服阻力的“动力”。滑翔时作用在模型飞机上有三个力，如图4-1所示，即升力（L）、阻力（D）和重力（G）。升力垂直于相对气流，也就是垂直于下滑轨迹，所以升力不再和地面垂直，而是向前倾斜。阻力和相对气流方向一致，即平行于滑翔轨迹，所以阻力不是水平的，而是向上倾斜。重力永远和地平面垂直。重力的一个分力Gsinθ和飞行方向一致；重力的另一个分力Gcosθ和飞行方向垂直（θ表示滑翔角）。
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图4-1　滑翔对作用在模型上的力

稳定滑翔时，模型上各力之间的关系是

L＝Gcosθ

D＝Gsinθ

当阻力等于重力的一个分力Gsinθ时，才能保证滑翔速度不发生变化；当升力等于重力的另一个分力Gcosθ时，才能保证滑翔角不发生变化。此外，与平飞的情况一样，模型上的力矩应互相平衡。

二、滑翔速度

与平飞相似，滑翔时为了保证升力和重力的一个分力相等，即L＝Gcosθ，也需要滑翔速度和升力系数等因素保持平衡的关系，代入升力公式并整理为
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这个公式叫滑翔需用速度公式，其中[image: alt]
 就是平飞需用速度公式。

由于[image: alt]
 的值总是小于1。就是说，在相同条件下（相同的迎角、翼载荷和空气密度），滑翔需用速度小于平飞需用速度，而且滑翔角越大，[image: alt]
 值越小，滑翔需用速度越小。

这一点同我们生活中的直观感觉似乎矛盾。骑自行车下坡时，角度越大，速度就越大。问题在于：骑自行车下坡和模型飞机滑翔虽然在利用重力的分力克服阻力这一点上是相同的，但平衡重力另一分力作用的方式则完全不同。骑自行车下坡时Gcosθ的作用由地面平衡，大小无所谓，故下滑角越大，重力向斜前方的分力越大，所能克服的阻力当然越大，这一分力作用的结果，一部分用来克服阻力，另一部分产生加速度，使自行车速度加快，直到由于速度加大致使阻力加大到等于重力向斜前方的分力时，速度才重新稳定下来。滑翔机滑翔时Gcosθ的作用是由升力平衡。滑翔角加大后，Gcosθ的值减小，需用的升力也减小，如果迎角等条件不变，需用的速度自然要小了。由于实际情况复杂得多，在本章第三节“滑翔角”中专门讨论。

正常飞行时，一般滑翔角都很小，因而[image: alt]
 ≈1，滑翔速度近似平飞速度。

减小滑翔速度的主要措施是：

（1）在规则允许范围内，尽量增大升力面积，减小飞行重量，以减小翼载荷（[image: alt]
 ）。

（2）采用较弯曲的翼型，较大的展弦比，以及使用较大的迎角飞行，尽量增大升力系数。

模型滑翔机的竞速项目则要求尽量提高速度，主要措施是：

首先是增大飞行质量，这样俯冲时可以获得较大的速度，拉平之后又具有较大的动能，维持大速度时间较长。所以比赛速度科目时模型一般都要配重，但配重之后牵引比较困难、急转弯负载大。因此，配重多少要恰到好处。

其次，减小废阻力系数。阻力和速度的平方成正比。阻力系数大时，俯冲不可能获得大速度，而且拉平之后，速度又会迅速降低，所以要求尽量增加模型表面的光洁度，减小操纵面的缝隙，减小机身等部件的表面和迎风面积。尤其要注意增加机翼的刚性，如果大速度飞行时机翼发生扭曲变形或颤抖，阻力就会急剧增加，速度将急剧下降。

三、滑翔角

骑自行车下坡的下滑角由斜坡决定，模型滑翔时并没有斜坡限制，重力的方向又垂直向下，模型为什么不垂直下降呢？它的滑翔轨迹（即滑翔角）是怎样确定的呢？

如果把模型静置于空中，让它自由坠落，在重力作用下，模型确实会垂直下落，这和一般自由落体一样，如图4-2a所示。但当模型具有一定速度后，由于模型的俯仰平衡及稳定性作用（这两个问题第七章、第八章专门讨论），会产生一个力矩，使机头像风标一样自动朝下，对着迎风方向，如图4-2b所示。一般调整好的模型机翼有一个正迎角，于是产生升力，开始升力是水平的，随着下落速度不断增加，升力也不断增加。从开始产生升力时起，由于没有（或没有这样大的）重力与其平衡，升力（或多余的升力）起着向心力的作用，将模型慢慢拉起，飞行轨迹由垂直下降逐渐变为倾斜，角度逐渐减小，如图4-2c所示。这就是模型不继续垂直下落或大角度俯冲的原因，同时也说明如果模型不产生升力，它就只能垂直俯冲。
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图4-2　滑翔轨迹的确定

待机头抬到接近水平位置时，重力不再起加速或抵消阻力的作用。飞行速度开始减慢，只是由于模型下降时已经积累了较大的速度，这时靠惯性维持的速度仍然大于滑翔需用速度，升力大于重力，模型继续被拉起，飞行轨迹由下滑转变到爬升，如图4-2d所示。

当模型爬升和机头抬起后，阻力和重力向斜后方的分力使模型的速度很快下降。当速度降到小于需用速度后，升力就不足以平衡重力了，于是模型又由上升转入下滑，如图4-2e、图4-2f所示。

可见，下滑角过大或过小都不能维持稳定的下滑。下滑角过大，速度跟着过大，模型将被拉起，如图4-3（a）所示；下滑角过小，速度跟着过小，模型将被推下，如图4-3（b）所示。在什么情况下能使L＝Gcosθ，D＝Gsinθ呢？从图4-3（c）中可以看出，只有总空气动力和升力的夹角等于重力与其向斜后方的分力的夹角时才能做到（两个三角形全等）。总空气动力和升力的夹角（θ2
 ）决定于升阻比，cotθ2
 ＝[image: alt]
 。从图中的三角关系可以看出，重力与其向斜向后方的分力的夹角θ1
 等于滑翔角θ，所以稳定滑翔的条件是θ=θ2
 ，即

cotθ＝[image: alt]
 　或　cotθ＝K
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图4-3　滑翔角的确定

可见，滑翔角决定于升阻比。对于一架具体的模型来说，升阻比又取决于迎角。迎角的调整问题将在俯仰平衡一章中讨论。

细心的读者可能会提出一个问题：θ2
 ＝θ1
 时，怎么能断定两个三角形全等呢？怎么能断定L＝Gcosθ，D＝Gsinθ呢？不是完全忽略了速度等因素了吗？这一点可以不必担心。因为如果速度过大，不仅L＞Gcosθ，同时D＞Gsinθ，速度会降下来。反之如果速度太小，就会使Gsinθ＞D，速度会加上去。总之只要滑翔角合适，速度就会自动调节适应。



滑翔角也可以用直接解稳定滑翔方程组的方法求得
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两式相除

[image: alt]
 ＝[image: alt]


即

cotθ＝K

最后，再来研究滑翔角和滑翔比的关系。滑翔比是滑翔前进水平距离（L）同下降高度（h）的比值。如图4-4所示中可看出滑翔比[image: alt]
 ＝cotθ，前面已经指出，升阻比等于滑翔角的正切，所以滑翔比等于模型的升阻比。升阻比越大，滑翔角越小；升阻比越小，滑翔角就越大。
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图4-4　滑翔角与滑翔比

四、手掷滑翔

竞时模型都要经过手掷试飞。手掷试飞或称手掷滑翔是一种最简便而又最安全的试飞方法。手掷滑翔并非随手一扔。如果手法不对，正常的模型也飞不好，甚至还可能发生损坏模型的事故。下面就几个方面讨论手掷滑翔的技巧问题。

第一，手持部位要靠近模型的重心，如图4-5所示。手捏点是手掷时力的作用点，如果离重心太远，在掷出瞬间容易产生一个力矩，而这个力矩是外加的，并不反映模型本身的平衡情况，容易造成错觉。
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图4-5　正确的手捏部位

第二，出手角应约和地平面成10°，如图4-6所示，接近于一般模型的滑翔角。几乎所有初学者都不自觉地向上抛掷，原因是受平常投掷经验的影响，抛物时出手角约45°时投得最远，养成了习惯性动作。只要明确滑翔轨迹和抛物线的根本区别，掌握出手角度就快得多。出手角度太大时，模型前阶段爬升，然后会失速冲下来。
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图4-6　出手的角度

第三，出手方向要保持直线，模型前后左右要保持平稳。多数初学者投掷过程中手臂绕肩走弧线，模型会抬头并向外倾斜。这样出手的结果是模型急转弯下冲，如图4-7所示。
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图4-7　出手轨迹

第四，出手速度要恰当，约等于模型的滑翔需用速度。一般小载荷模型，如一级牵引或一级橡筋模型，每秒3～4米；中等载荷模型，如二级牵引或橡筋模型、F1A、F1B等，每秒5米左右；大载荷模型，如F1C，每秒7～8米。同时要注意风速，一般都是迎风手掷，所以出手速度要相应减小。出手速度太大时，模型会先爬升然后失速下冲。出手速度太小时，模型将迅速低头下冲，如图4-8所示。
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图4-8　手掷出手速度

五、手掷直线距离竞赛

近年来推出“手掷模型滑翔机直线距离”比赛项目，很受欢迎。由于模型简单经济，比赛场地小（篮球场即可），便于观看，发展前景看好，其理论、技术还有许多发展潜力。下面就模型设计和投掷技巧方面提出一些思路。

（一）模型设计方面

第一，在比赛规则允许的范围内，采用飞行重量的上限。飞行重量大时在同样初速条件下有较大的动能，飞行距离实质上由势能和动能转化而来。太轻的模型出手后速度迅速减慢，飞行距离不远。重量较大的模型减速较慢，飞行距离较远。

前面已经提到滑翔比等于升阻比，和飞行重量无关，增大飞行重量不会减小滑翔比。

第二，增大升阻比。主要是减小阻力，表面要光滑，尽量减小废阻力面积，用较薄弯度较小的翼型。厚度弯度大的翼型虽然升力系数较大，但阻力系数也较大，消耗动能较大，采用稍大的展弦比等，用有利迎角飞行。

第三，模型飞机具有良好的稳定性。首先具有良好的俯仰稳定性，模型飞机抬头时不易失速。机翼不得有扭曲变形，左右机翼高度要对称，否则抬头时模型飞机会转弯，造成严重偏航，而且不能适应大速度飞行。此外，也要求有良好的方向稳定性，以保持直线飞行。横侧稳定性不要求太好，以防止摆动性不稳定（见第八章第二节），摆动不稳定不利于保持航向，而且也增加阻力。具体讲，飞直线距离的模型垂直尾翼或尾力臂宜稍大一些，上反角宜稍小一些。

（二）飞行方案

第一方案——自然滑翔法。把模型调到直线最佳滑翔状态（有利迎角），高举过头，以接近模型滑翔速度的速度直线掷出，模型自然滑翔。这个方法的优点是技术难度最小，成功率较高。不足之处是成绩较低，因为只靠模型飞机本身的滑翔性能，一般为10米左右。投掷技术要点是出手点高，出手速度恰当，出手方向正确。本法适合初学者。

第二方案——前冲滑翔法。把模型调至直线滑翔状态，稍小于有利迎角，模型稍低头，出手速度稍大于自然滑翔速度。出手后模型平飞前冲或以极小角度爬升一段，然后转入自然滑翔。这种方法由于初速较大，前期有一段平飞，成绩可以明显提高，可达15米以上。这种方法的难度较大，模型的稳定性要好。出手速度、方向要求准确，否则容易偏航或失速下冲。成功率不如自然滑翔法，适用于较有经验的运动员采用。

第三方案——高速飞行法。此法基本上不依靠自然滑翔，主要依靠直线前冲。模型尽可能地配重，重心前移，处于小迎角状态（小于有利迎角），提高方向稳定性。这种模型用普通手掷试飞时呈严重“头重”状态。以超常大速度出手，由于迎角很小，CL
 很小不造成拉翻或大角度爬升。理想状态是出手后模型以很小角度直线爬升，然后转为下滑着陆。此法由于初速很大，成绩可能大幅度提高，可达25米以上，有些可达50米以上，但难度很大，模型要求刚性好，制作调整精确、不易变形、出手手感极佳，还要求手臂有力，因此只适合经验丰富、胆大心细的运动员采用。

第四方案——迎角调节法。此法是高速飞行法的改进。高速飞行法的难点是迎角和出手速度的配合，出手速度太大会造成抬头失速；出手速度太小会造成俯冲。本法用自动改变迎角的办法来克服这一矛盾，出手初期迎角自动变小，以适应大速度；随着速度的降低迎角自动相应变大，以保证滑翔。这样不仅能提高成绩，而且也能提高成功率。本法的工艺要求很高，适合于富有创新精神、工艺精湛的运动员尝试。用自动改变平尾角度的办法（俗称“抬尾翼”，即平尾前部在空气动力作用下翘起）较为简单，其他方法有待于大家探索。

六、下沉速度

下沉速度（Vy
 ），即滑翔时每秒下降的垂直高度为：

Vy
 ＝[image: alt]


高度h一定时，Vy
 越大，留空时间越短；Vy
 越小，留空时间越长。例如从50米高度向下滑翔，Vy
 ＝0.4米/秒时，留空时间为125秒；Vy
 ＝0.3米/秒时，留空时间为167秒。所以，减小下沉速度是竞时项目提高留空时间的关键问题。

前面已经讨论过滑翔角和滑翔速度。从图4-4中可以看出Vy
 ＝Vsinθ。一般说，可以从减小滑翔角和降低滑翔速度这两个方面来减小下沉速度。具体措施有：减小飞行重量、减小阻力、增大机翼面积等办法。这些办法既能减小速度，也能减小滑翔角，最终都起到减小下沉速度的作用。但也有不一致的地方：如最小速度在最大CL
 迎角时获得，最小滑翔角却在最大K迎角（有利迎角）时获得。这两个迎角是不相同的。到底哪一个迎角时的下沉速度最小，还需要进一步分析。

滑翔机是靠重力的分力作用来克服阻力，也就是说克服阻力所消耗的功（Dl）来自模型的势能，即高度的降低（Gh）。遵循能量守恒定律，两者应相等，即Gh＝Dl。

等式两边都除以时间t，变为单位时间内能量的转化，即

[image: alt]


这里h/t＝Vy
 ，l/t＝V，上式可写成

GVy
 ＝DV

或

Vy
 ＝[image: alt]


代入阻力公式D＝[image: alt]
 CD
 ρV2
 S，整理后得

[image: alt]


通常滑翔角θ很小，[image: alt]
 ≈1。下沉速度和翼载荷的平方根成正比。[image: alt]
 叫做功率因数。设计和制作模型时要尽可能提高功率因数。下沉速度和功率因数成反比。同一架模型在不同迎角时，其功率因数也不同。通常功率因数在开始时随迎角的增大而增大，后来又随迎角的增大而降低。最大功率因数迎角大于有利迎角而小于临界迎角。模型飞机由于雷诺数小，临界迎角小，最大功率因数迎角比较接近临界迎角。竞时模型力争调整到这个迎角飞行，才能达到最小的下沉速度。有些初学者总是追求把模型调到滑翔最小速度，以为这样下沉速度也最小。其实滑翔速度最小时CL
 最大，已接近临界迎角，[image: alt]
 已下降。此时，速度虽小，但滑翔角增大，下沉速度并非最小，飞行又特别容易失速。正确的调整方法是调到临界迎角后，适当回撤垫片，使飞行迎角小于临角迎角，并且接近最大功率因数迎角。

试一试、想一想

1．想想下列名词的概念是否清楚：滑翔速度、下沉速度、滑翔角、滑翔比、升阻比。

2．模型滑翔机如果高度为一定，怎样争取最长的留空时间？怎样争取最大的滑翔距离？

3．是否见过鸟类（如老鹰）垂直俯冲？模型垂直俯冲的原因是什么？

4．通过手掷滑翔试验，可以测出模型的升力系数和阻力系数。航模爱好者一般没有空气动力试验设备，因而缺乏翼型性能数据。有些航模爱好者以熟练的技巧和卓越的创造精神，硬是用手掷滑翔解决了这个问题。别看这个办法土气和粗糙，也有误差，但是也有比风洞试验优越的一面，因为它是真实的滑翔状态，而风洞试验总免不了扰动、边界干扰和雷诺数的区别等。具体的步骤和方法如下：

①确定试验的模型。牵引模型最好，橡筋模型也可以。准确测出机翼面积（一般不计水平尾翼面积）和模型重量。准备一块计时秒表。

②准备好记录表格，格式可以这样：

[image: alt]


测试次数可根据自己的需要确定。

③进行手掷试飞。试验在清晨无风天气进行，有条件的在室内更好。出手高度每次都要相同，出手的速度和方向要和模型本来的滑翔性能一致。对每一种调整状态要反复进行几次，记下有代表性的数据，a栏记垫片情况，l栏记水平距离，t栏记留空时间。一般从小迎角开始试验，每一种垫片记一组数据，直到模型出现波状飞行为止。

④计算：

升阻比（滑翔比）　K＝[image: alt]
 ，h是出手高度，l是滑翔距离

滑翔角（θ）　　　tanθ＝[image: alt]


滑翔飞行距离（l1
 ）[image: alt]


滑翔速度（V）　[image: alt]


升力系数（CL
 ）　CL
 ＝[image: alt]


阻力系数（CD
 ）　CD
 ＝[image: alt]


下沉速度（Vy
 ）　Vy
 ＝[image: alt]
 ，其中空气密度ρ＝1.25千克/米3


通过试验不但可以测出CL
 、CD
 等数据，也可更具体地体会到K、V、Vy
 、θ等数据的变化和相互关系。


第五章　爬　升

一、稳定爬升的条件

模型飞机的爬升有各种姿态。稳定爬升是最简单、最基本的爬升。稳定爬升属于匀速直线爬升，要求的条件和下滑类似，除力矩平衡外，还要求模型所受到的力达到平衡，如图5-1所示。即

[image: alt]


图5-1　稳定爬升力平衡

L＝Gcosθ

P＝Gsinθ＋D

其中，L是升力，D是阻力，P是拉力，G是重力，θ是爬升角。只有当L＝Gcosθ时，才能保证爬升角不发生变化。如果L＞Gcosθ，爬升角会越来越大；反之，爬升角会越来越小。只有当P＝Gsinθ＋D时，才能保证爬升速度不发生变化。如果拉力P过大，速度会越来越大；反之如果拉力过小，速度就会越来越小。

二、爬升需用速度

怎样保持爬升角的稳定呢？可以把升力公式L＝[image: alt]
 CL
 ρV2
 S代入爬升时力的平衡式L＝Gcosθ中并整理为

[image: alt]


这就是爬升需用速度公式。可见，爬升速度不是随便规定的，它被飞行重量、机翼面积、迎角（CL
 ）和爬升角等因素所限定。其中[image: alt]
 是平飞需用速度。由于[image: alt]
 小于1，在相同调整情况下，爬升需用速度小于平飞需用速度。爬升角越大，爬升需用速度越小。因为爬升不需要那么大的升力，一部分重力由拉力负担。爬升需用拉力则大于平飞需用拉力，一般爬升角越大，爬升需用拉力也越大。竞时模型爬升的根本矛盾就在这里。

例如，一架弹射模型滑翔机，G＝0.1牛，S＝0.01米2
 ，CL
 ＝0.6，ρ＝1.25千克/米3
 ，其平飞需用速度约为5.17米/秒。当它以60°角爬升时，需用速度约为1.3米/秒。实际上弹射模型滑翔机的初速常在30米/秒以上。这样大的速度产生的升力是重力的30倍以上，升力大大超出重力的分力，破坏了稳定爬升的条件。引起模型飞机在垂直面上作小半经的圆周运动，通常叫“拉翻”，如图5-2所示。所以，拉翻是直线大速度爬升的必然结果。一般说，并不是机翼安装角不合适、头轻或弹射角过大所造成的。而弹射模型滑翔机上升的高度完全依赖动能，速度小了弹不高；这就是调整弹射模型的主要困难。

[image: alt]


图5-2　拉翻

自由飞模型飞机也是这样。例如，F1C项目要求动力时间不得大于5秒，为保险起见，通常只能控制在4.9秒左右。如果要爬130米高，即使垂直直线爬升，速度也需要20米/秒，大约相当于平飞需用速度的3.5倍，超过爬升需用升力的倍数就更多，同样破坏了稳定爬升的条件。

橡筋模型飞机的动力时间较长，爬升速度较小，但爬升平均速度也大于爬升需用速度，而且橡筋释放能量不均匀，前急后缓，前期速度不亚于一般自由飞模型，同样存在大速度爬升拉翻的问题。

怎样才能使这些模型飞机既能用大速度爬升又不破坏力的平衡呢？从爬升需用速度公式中可以找到各种途径。其中空气密度改变不了。增大翼载荷能适应大速度，可以适当利用（如弹射模型），但考虑到滑翔性能、动力负荷以及规则的限制，这个办法潜力也不大，剩下的办法是减小升力系数CL
 。爬升时推杆减小迎角以减小升力系数，可以容纳较大的速度。单纯从这一点看，可以适应任何大速度，只须迎角相应减小。减小迎角的另一个结果是CD
 减小了，既减小了动力的负担，速度还能增大，真是两全其美。小迎角不利于滑翔，所以转入滑翔时必须回杆，恢复到经济迎角，滑翔性能才不受影响。国内外优秀的自由飞模型飞机都采取这个办法。橡筋模型爬升的前阶段也推杆，减小机翼安装角的方法在原理上是一样的。弹射模型有的也采取这个方法，如图5-3所示。
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图5-3　推杆爬升

对于自由爬升模型是难题的爬升法则，对牵引模型却成了法宝。如图5-4所示，按照稳定爬升法则

[image: alt]


图5-4　牵引上升

Psin[image: alt]
 ＝L－G

Pcos[image: alt]
 ＝D

两式相除，牵引线角的正切为

tan[image: alt]
 ＝[image: alt]


要想把模型牵到头顶（即牵引线角达到90°），就必须使阻力等于零，这是不可能的，实际上达到60°都很困难，结论是悲观的。

但在比赛中，运动员多数都能把模型飞机牵到头顶，这是什么道理呢？窍门就在于采取了大速度大迎角爬升的方式。大速度大迎角当然也会产生过剩升力。在这里过剩升力一方面紧拉牵引线，另一方面使模型飞机加速上升而不拉翻模型。大速度蕴藏的动能克服阻力使模型“硬冲”到头顶，甚至余勇不竭，还可实行大张力脱钩。后期的冲刺过程是逐渐减速的，如果冲刺速度不足，就冲不到头顶；如果速度刚好够，虽然可以冲到头顶，但不能实行大张力脱钩。

要注意的是：大张力脱钩需要特殊的装置和技巧，否则模型在头顶大速度猛然脱钩会造成模型失速下冲。

三、爬升率

爬升率是单位时间内爬升的高度，也叫做爬升垂直速度。对于限制动力时间的模型飞机（自由飞）来说，爬升率是爬升高度的决定因素。爬升率也是战斗机的重要性能。

怎样提高爬升率呢？从图5-5中可以看出
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图5-5　爬升角

Vy
 ＝Vsinθ

一般说，增大爬升角（θ）和爬升速度（V）就可以提高爬升垂直速度（Vy
 ）。具体措施是增大功率、减小翼载荷和采取适当的迎角等。但要注意，一架模型飞机调好之后，它的迎角就被确定了，于是升力系数也被确定。对于特定的升力系数（包括推杆后的小升力系数值），爬升角和爬升速度是互相制约的：增大爬升角就必须同时减小爬升速度；增大爬升速度就必须同时减小爬升角。究竟哪一个爬升角的Vy
 最大？存在一个优选的问题。为此，将爬升需用速度公式代入爬升率公式，整理为

Vy
 ＝sinθ[image: alt]
 [image: alt]


模型飞机调好之后，[image: alt]
 是固定的，爬升率只取决于爬升角。或者说，不同的爬升角决定不同的爬升率。sinθ[image: alt]
 最大值的θ就是最大爬升率的爬升角，这个角度可用试算比较的方法找到它的近似值，见表5-1。

表5-1　爬升角θ与sinθ[image: alt]
 的对应关系
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sinθ[image: alt]
 极大值在55°附近。如精确计算还可以得到更准确的范围。也可以用分析求极值的方法直接求出这个极大值，当tanθ＝[image: alt]
 时，sinθ[image: alt]
 是极大值，θ＝54°44′。这是同一架模型飞机同一调整状态最大爬升率的爬升角。

需要指出三点：第一，以上分析指稳定爬升而言。如果不是稳定爬升，爬升角不断变化，研究哪一个爬升角爬升率最大就没有意义。第二，怎样实现用这个角度爬升，还需要动力和迎角配合适当（后面还要讨论动力爬升的稳定性问题）。第三，是否用这个角度爬升最有利，还要由模型的具体情况决定。例如，自由飞模型飞机，如果采取小迎角直线爬升的方式，用这个角度爬升时，能在限定时间内爬得最高，当然最为有利。但如果采取其他爬升方式（如盘旋爬升）是否最有利则很难比较。又如橡筋模型飞机并不限定动力时间，它的着眼点不是爬升率，而是要找到最经济的能量消耗的爬升方式。

四、爬升拉力

前面提过，爬升时力平衡的第二个方程是P＝Gsinθ＋D。在同样条件下，爬升需用拉力大于平飞需用拉力。该式还可以写成sinθ＝[image: alt]
 。可见，拉力越大，重力和阻力越小，爬升角越大。把爬升需用拉力公式代入阻力公式，整理后为

P＝G（sinθ＋[image: alt]
 cosθ）

爬升需用拉力（P）和爬升角（θ）、模型所受重力（G）以及升阻比（K）等三个因素有关。

三个因素中爬升角是核心，爬升角决定爬升需用拉力的趋势。爬升角很小时，爬升需用拉力随着爬升角的增大而增大。到一定角度后，需用拉力增到最大，叫最大需用拉力爬升角。超过这个角度后，爬升角增大，爬升需用拉力反而减小。前期增长的原因，是由于重力向斜后方的分力随爬升角增长较快。后期下降的原因，是爬升速度降低，阻力减小。

需用拉力最大的爬升角的大小决定于升阻比。分析（sinθ＋[image: alt]
 cosθ）后知道，当tanθ＝K时是极大值。例如，K＝1时，需用拉力最大的爬升角是45°，K＝5时是78°41，K＝10时是84°20′。此外，升阻比还影响各个爬升角的需用拉力，升阻比越大，需用拉力越小；升阻比越小，需用拉力越大，如图5-6所示。

[image: alt]


图5-6　升阻比和需用拉力最大的爬升角

爬升需用拉力和模型所受重力成正比，但重力的大小不影响需用拉力曲线的形状。重力增大时，曲线向上平移；重力减小时，曲线向下平移，如图5-7所示。
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图5-7　飞行重量和需用拉力最大爬升角

五、爬升消耗的能量

模型飞机爬升消耗的能量等于爬升需用拉力乘以爬升距离，即E＝Pl，代入拉力公式，整理为

[image: alt]


这是爬升需用能量的公式。从这个公式可以直接看出两点：第一，爬升需用能量和模型飞机所受重力成正比，重力越大，爬升同样高度消耗的能量越大。第二，升阻比越大，爬升消耗的能量越小。

爬升需用能量和爬升角是怎样的关系呢？式中lsinθ＝h即爬升高度。Glsinθ是模型飞机爬升获得高度所具有的势能，它由爬升消耗的能量转化而来，是爬升消耗能量所做的有效功。lcosθ是水平距离，Glcosθ是爬升消耗的能量在水平方向所做的功，是无效的功。θ越大，Glcosθ越小，爬升消耗能量所做无效功越小。所以，从能量利用率的角度看，爬升角越大越有利，接近垂直爬升最为合算。

橡筋模型飞机历来有“急爬升”和“缓爬升”两种风格。如果条件相同（主要是螺旋桨效率），急爬升型往往要高一些，原因在于有效功比例较大；缓爬升型的高度要矮一些，原因在于无效功所占比例较大。也要注意两点：第一，爬升并非越急越好，太急了前期容易拉翻，调整上不得不采取抵消措施，这些措施往往要以损失能量为代价，而且螺旋桨的效率也会降低；第二，爬升后期动力减小，已不可能大角度爬升。这时如勉强拉杆抬头，企图用大角度爬升，会“心有余而力不足”，模型飞机虽抬头但升不上去，严重时甚至造成失速下冲。

弹射模型滑翔机虽然本身没有动力，但爬升消耗能量（动能），做功的有效性问题相同，也应该力争大角度爬升。

自由飞模型飞机不直接限制能量，而是规定动力时间。对于动力装置来说，功率是单位时间内发出的能量。所以，如果发动机的功率一定，限制动力时间就相当于限制了能量。做功的有效性原理，对自由飞模型飞机完全适用。

细心的读者也许会提出：垂直爬升时θ＝90°，cosθ＝0，是否完全没有无效功的成分了呢？不是。因为垂直爬升心须CL
 ＝0，因而K＝0，[image: alt]
 cosθ＝[image: alt]
 ，成为一种不定形式。这种情况下无效功不取决于爬升角而是取决于阻力了。

六、爬升需用功率

把爬升消耗的能量除以时间t，变成单位时间的能量消耗，就是爬升需用功率

[image: alt]


式中，[image: alt]
 ＝N，即爬升需用功率。[image: alt]
 ＝V，即爬升速度，因此有

[image: alt]


代入爬升速度公式并加以整理为

[image: alt]


这是爬升需用功率公式。从式中可以看出，爬升需用功率同[image: alt]
 成正比，模型飞机重量越大，爬升需用功率也越大。爬行需用功率同机翼面积的平方根[image: alt]
 成反比，面积较大时翼载荷减小，有利于爬升。爬升需用功率最小的迎角也接近最大功率因数迎角。

这里要着重分析爬升需用功率与爬升角的关系。其中sinθ[image: alt]
 的最大值的角度前面已经分析过了。[image: alt]
 [image: alt]
 随爬升角增大而减小，这一项所占比重较小且和升阻比有关。爬升需用功率和爬升角的关系是：小爬升角时需用功率较小，随着爬升角增大，爬升需用功率也相应增大。到一定角度时，爬升需用功率增到最大。这个角度稍小于最大爬升速度的爬升角。升阻比越大，这个角度越接近于最大爬升速度的爬升角；升阻比越小，这个角度也随之减小。超过这个角度后，爬升角增大，爬升需用功率反而降低。

我们把需用功率随爬升角增大而增长的阶段叫第一范围，把需用功率随爬升角增大而减小的阶段叫第二范围，如图5-8所示。区分这两个范围很重要，因为模型飞机在这两个范围中的稳定性是截然相反的。
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图5-8　爬升需用功率和爬升角的关系

原因要从动力的稳定性谈起。在实际飞行调整中，要使每次飞行时的发动机功率完全相同是不可能的。即使发动机、油门和螺旋桨不变也难以做到。因为除此之外，诸如气温、气压、湿度等气象条件会影响发动机的效率。同一次飞行过程也会因速度、油位、甚至电热丝状态的不同使发动机的效率发生变化。此外，模型飞机还会经常发生微小的变形。由于这些众多的原因，要想把发动机的功率调到和预定爬升角的需用功率绝对相等是不可能的。对于飞机和可操纵的模型来说，这个问题很好解决，当功率变化后，可以随时操纵油门或舵面，继续保持平衡。对于不可操纵的模型来说，这就是一个难题。模型飞机起飞之后再也不能调整，如动力变化破坏力的平衡后，无法给予修正。唯一依赖的是模型自身的适应能力。而这种适应能力恰恰和爬升角紧密相关。

模型飞机在第一爬升角范围爬升时，如果发动机功率变大，实际功率大于需用功率，速度就会加大，接着是升力加大，模型飞机会自然抬头增大爬升角。爬升角增大后，需用功率随之增大，可以自动重新达到平衡（可用功率等于需用功率）；如果发动机功率变小，模型飞机就会减速低头，减小爬升角。爬升角减小后，需用功率随之减小，模型飞机也可以自动重新达到平衡。总之，在第一范围爬升，无论发动机功率变大还是变小，都能自动适应，都能自动“找到”一个合适的爬升角，并重新保持力的平衡。这是动力爬升稳定状态。

第二爬升角范围的情况正好相反。如果发动机功率变大了，模型飞机也是抬头增大爬升角。爬升角增大后，需用功率反而减小，功率超出更多，抬头更急。如此恶性循环，最终拉翻模型飞机。如果发动机的功率变小，模型即低头减小爬升角。爬升角减小后，需用功率反而增大，功率不足更加严重，也是恶性循环。总之，在这个范围内爬升，只要发动机功率中途发生变化，无论功率变大还是变小，破坏平衡之后，模型会越来越不平衡，稳定爬升被彻底破坏。这是动力爬升的不稳定状态。

七、几种爬升姿态

（一）小角度爬升

爬升角在30°以下为小角度爬升。这种姿态最大的优点是具有动力爬升的稳定性。爬升角越小，稳定性越好。橡筋模型飞机在爬升后期就属于这种姿态，所以较安全。自由飞模型飞机的小动力试飞也属于这种姿态，适应性也很强。

动力较小时，一般用经济迎角，对动力的利用比较充分。但是对于争取高度来说，小角度爬升是不利的。这一点在爬升能量一节中已经分析过了。

具有大功率发动机的模型也可以调整为小角度直线爬升。调整方法是加上较大的推杆，减小迎角以减小升力系数。可以调整成大速度、小爬升角的爬升姿态。只是由于迎角大幅度减小后，升阻比随之大大降低，最大需用功率爬升角相应地减小（例如K＝10时，最大需用功率爬升角约为51°50′，K＝5时为48°50′，K＝1时为29°20′）。动力爬升稳定范围缩小了。这就是说，采用小迎角大速度爬升时，其爬升角只能更小，很容易进入动力爬升不稳定的范围。过去不少运动员做过这种尝试，效果都不理想，原因就在这里。为此，竞赛用的自由飞模型一般不采取这种爬升姿态。

（二）大角度直线爬升

爬升角在60°以上为大角度爬升。优点是能够较充分利用动力装置的能量，减小无效耗能，能够争取较大的高度，因而是大功率模型爬升的基本姿态。调整的方法是适当推杆，以适当减小升力系数。采用大速度大角度出手。

这种方式的最大问题是处于动力爬升不稳定范围。具体的表现是轨迹多变，变幻莫测。有时由于发动机工作不好，功率稍有下降，或是出手角度或速度偏小，模型爬升角就会很快变小，可能落到小角度爬升的范围。

有时又由于同上述相反的原因，模型爬升角迅速增大而拉翻或半拉翻。而这种或上或下的可能，又往往只是由于微小的偶然差别，所以掌握起来就很困难。更多的情况是爬升角缓慢增加，动力结束时模型接近垂直状态，如图5-9所示。

[image: alt]


图5-9　各种爬升轨迹

由此带来的另一个困难是发动机停车时模型姿态难以预料，改出的杆量有时配合不当。例如，按照垂直状态停车，推杆量正好使模型改平为滑翔。假如实际爬升角变小，推杆之后就会变成俯冲；假如爬升角变大，停车时模型已经稍有后仰，改出时的推杆反而使模型更加直立。总之很难每次改出的杆量都恰到好处。

在橡筋模型爬升的前一阶段，许多运动员都采用大角度直线爬升的方式。由于这一段时间很短（3秒左右），又处于动力显著的递减过程，加之后面逐渐过渡到小角度爬升，所以应用起来比较成功。

（三）大角度滚转爬升

为克服大角度直线爬升的缺陷，可以把模型调成大角度滚转爬升的方式。现在很多自由飞模型飞机都采取这种爬升方式。其调整方法和原理分述如下。

这种调整方法的根据是模型在爬升过程中不断抬头（不稳定的爬升），就是说，模型有绕横轴使机头向上的转动，这个转动导致模型逐渐直立以至拉翻。

为了克服模型拉翻的趋势，可以使模型在爬升的过程中有一个适量的绕竖轴向右的方向转动。爬升状态中的方向转动可以使模型低头。例如，一架模型原来纵轴同地平面成60°角，如果绕竖轴右转90°，纵轴会变成水平位置，如果转180°，机头就会向下成俯冲状态，如图5-10所示。这个关系靠图较难表现，读者可拿一架小模型演示一次就会立刻明白。调整的方法是加右舵或右拉力线。如方向转动和抬头转动配合得当，模型就不会拉翻，能大体上保持一个合适的爬升角。如右转角太小，则不足以克服拉翻；右转过分，则会使模型平旋甚至下旋。
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图5-10　利用右旋克服模型拉翻

向右的方向转动有一个副作用，就是使模型的右翼越来越低（相当于绕纵轴向右滚转）。为了抵消这一副作用，爬升过程中应有一个绕纵轴向左的滚转，调整方法是加大右翼的安装角（俗称“好扭”，“好扭”也产生右转力矩，加上波状改出性能，所以“好扭”是调整自由飞模型飞机的重要手段）。

所谓滚转爬升，就是爬升时同时有绕三根轴的转动（抬头、右转、左滚）。总算有了一个克服动力爬升不稳定的方案，使调整时有点余地了，成功率也是比较高的。只要弄清三个转动的相互关系，调整时思路就会清晰明确，可以少走弯路。由于爬升过程始终存在转弯趋势，改出时顺势右转，往往能避免失速。

但是，滚转爬升也不是十全十美的方式。因为三种转动来自不同的机制，调整上很难做到完全同步。配合不当就会影响爬升高度或改出，严重时会破坏爬升轨迹。常常见到这种情况：一架正常爬升的模型，只要控时失灵，后期多数会摔下来。这是因为模型的滚转并不是完全同步的。短时间内，虽不同步，但差值不大，还能正常飞行。时间长了，差别逐渐积累，最后必定彻底破坏飞行的姿态。

对于滚转上升的称呼现在还不统一。许多人称其为“螺旋上升”或“盘旋爬升”。自由飞模型飞机的滚转爬升和一般盘旋爬升是不相同的。盘旋爬升时，飞机必须倾斜，升力的分力作为向心力，并是决定爬升轨迹的主角。小半径盘旋上升时，倾斜坡度必须很大。滚转爬升的半径很小，但模型倾斜坡度很小，决定轨迹的不是倾斜产生的同心力，而是三轴滚转的配合，两者有着性质上的区别。而“螺旋”的特征是机翼处于失速状态。滚转爬升时，机翼处于小迎角范围，并未失速，因此还是不叫“螺旋上升”为好。

（四）垂直爬升

垂直爬升是最经济的轨迹。主要有三个优点：第一，爬升路程最短，消耗的无效能量最少，可以争取最大的高度。第二，垂直爬升用零升力迎角，CL
 ＝0，飞行速度再不受稳定爬升需用速度的限制。只要有足够的功率，速度可以放手提高。第三，零升力迎角阻力最小（没有诱导阻力，压差阻力也接近最小），是节能加速的条件。

垂直直线爬升虽然有这么多的优点，但至今很少应用，原因是调整上存在较大的困难。首先很难保证每次飞行迎角都是零升力迎角。重心位置的变化、机翼尾翼的扭曲变形，都可能导致偏离零升力迎角。只要产生哪怕是微小的升力系数变化（包括正、负），垂直爬升就不可能实现；其次，飞行导向和原来方式不同，需要另外保证，而且改出也比较困难。

试一试、想一想

1．把一架弹射模型滑翔机调整到正常滑翔，盘旋半径尽量减小。沿与水平面约为60°角方向以中等弹力弹出，模型不倾斜。以同样方式反复几次，记住轨迹特点。然后机头配重，使模型下滑时成俯冲状态，说明迎角减小了。用同样弹力和角度将模型弹出，也反复几次，记住轨迹特征。比较这两种调整状态的轨迹的区别，想一想是什么原因？

2．一架自由飞模型飞机动力时间为6.8秒，爬高150米，爬升角为75°，试求爬升速度和爬升率。设该机质量为0.8千克，机翼面积为0.4米2
 ，升力系数为1.0，计算75°爬升角的爬升需用速度。如果用前面实际角度和速度作稳定爬升，升力系数应该是多少？（空气密度用1.25千克/米3
 ）

3．查表计算sinθ[image: alt]
 的值。在54°～55°之间，每隔6′计算一次，列表观察其变化规律。找出最大值的角度。

4．一架自由飞模型飞机的机翼面积和质量同题2。在给定升力系数（CL
 ）和阻力系数（CD
 ）后，试计算出稳定爬升时各爬升角的速度（V）、需用拉力（P）、需用功率（N）以及爬升率（Vy
 ）。将数值填入下表中，观察其变化规律。
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第六章　俯仰平衡

一、俯仰力矩平衡

模型飞机绕横轴的转动叫俯仰运动。如图6-1所示，可以看出，从侧面看，模型飞机上的各种力（以及这些力的延长线），只要不通过重心，就会产生使模型绕横轴转动的力矩。使模型上仰的叫做“抬头力矩”，使模型下俯的叫做“低头力矩”。力矩的大小由作用力（P）及这个力到重心的距离（l力臂）决定（M＝Pl）。分析众多的力矩时，一方面要注意力矩的方向，一方面要注意力矩的大小。相同方向的力矩相加，相反方向的力矩相减。在模型飞机上，把所有抬头力矩加起来成为模型飞机总的抬头力矩，把所有低头力矩加起来成为模型飞机总的低头力矩。这一对力矩决定着模型的俯仰运动。如果抬头力矩大于低头力矩，模型就会绕横轴不断抬头；如果低头力矩大于抬头力矩，模型就会绕横轴不断低头；只有抬头力矩等于低头力矩，模型才可能不产生俯仰运动，这就是俯仰力矩平衡，如图6-2所示。
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图6-1　俯仰力矩
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图6-2　俯仰力矩平衡

可能产生俯仰力矩的力有三种；一是作用在机翼、水平尾翼上的升力（包括负的升力）；二是作用在各个部件上的阻力；三是动力装置的拉力。力矩的方向由各个力的位置而定。例如，拉力线如果通过重心的上面，则产生低头力矩；如果通过重心的下面，就会产生抬头力矩（拉力力矩问题，在动力装置一章中详细讨论）。阻力力矩较小，一般不随迎角而变化或变化甚微，调整模型时一般不必考虑。机翼和水平尾翼升力力矩在俯仰力矩中居主要地位，并且都随迎角而变化，是观察和调整模型飞机俯仰平衡的主要因素。

二、升力力矩平衡

机翼和水平尾翼升力力矩的平衡有三种形式：第一，机翼升力通过重心，水平尾翼不产生升力，它们对重心都不产生力矩，总的力矩为零，达到力矩平衡，如图6-3（a）所示；第二，机翼压力中心在重心之后，机翼升力产生低头力矩，水平尾翼产生负升力形成抬头力矩，两个力矩达到平衡，如图6-3（b）所示；第三，机翼压力中心在重心之前，机翼升力产生抬头力矩，水平尾翼产生的升力形成低头力矩，两个力矩达到平衡，如图6-3（c）所示。
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图6-3　升力的俯仰平衡形式

根据重心的位置可以大体上估计出是哪一种平衡方式。重心在30％～35％翼弦长之间的，可能是第一种平衡方式，这种方式的尾翼阻力最小；重心在这以前的，一般是第二种平衡方式。这种方式稳定性较好，但尾翼产生负升力，空气动力有所损失；重心在这以后的，一般是第三种平衡方式，这种方式稳定性较差，但能利用水平尾翼产生升力，可以提高空气动力性能，一般竞时项目都采取这种平衡方式。

设机翼升力力矩为LW
 l，水平尾翼升力力矩为LT
 l1
 ，平衡的条件是

LW
 l＝LT
 l1


分别代入升力公式得
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 CL,W
 ρV2
 W
 SW
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 CL,T
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式中，常数[image: alt]
 和空气密度ρ可以消去，严格讲机翼气流速度和尾翼气流速度是不等的，由于受到机翼洗流的干扰，尾翼气流的速度会略有下降，方向也有变化。但一般模型的尾力臂较长，气流变化产生的影响较小。此外，我们现在为了说明原理，不进行准确计算，机翼和尾翼处的气流速度可粗略地当作相同，并消去
①

 。这样，平衡公式化简为

CL,W
 SW
 l＝CL,T
 ST
 l1


这就是俯仰平衡的条件。

俯仰平衡和空气密度无关，调整好的模型不会因为空气密度的改变（如高度变化）而破坏平衡。俯仰平衡也和飞行速度无关。关于弹射模型翻筋斗的原因就有这样一种解释：认为弹射时速度大，机翼的抬头力矩大于低头力矩，破坏了俯仰平衡，致使模型抬头翻转。这种解释是不对的。因为当速度增大时，不但机翼力矩增大，尾翼力矩也增大，增大的比例是相同的，俯仰平衡不会被破坏。弹射模型大速度上升翻筋斗，不是抬头力矩过大造成的，而是总升力过大破坏了力的平衡造成的。

俯仰平衡只决定于机翼和尾翼的面积（S）、升力系数（CL
 ）和力臂（l或l1
 ）。如果模型俯仰力矩不平衡，可以用改变上述因素的办法使之达到力矩平衡，这就是飞行调整的措施。飞行调整的另一个内容是从一种平衡状态调整到另一种平衡状态。

调整时一般不采取改变机翼或尾翼面积的方法。因为这种方法十分麻烦，而且往往会使模型不符合规则。这些问题在设计制作时必须考虑周全。

改变力臂的办法是经常采用的。具体做法是用配重来移动重心（移动机翼或尾翼也可以改变力臂，但太麻烦，一般不采用）。对于后重心的模型，如果重心前移相当于减小l增大l1
 ，因而减小了抬头力矩，增大了低头力矩。重心后移则增大抬头力矩，减小低头力矩。对于前重心模型来说，重心前移，l和l1
 都增大了，但l增加的比例大于l1
 增加的比例，故机翼低头力矩的增大多于尾翼抬头力矩的增大。重心后移，低头力矩的减小大于抬头力矩的减小。总之，无论重心在什么位置，重心前移相当于抬头力矩减小；重心后移则相当于抬头力矩增大。

改变升力系数也是经常采取的调整方法，具体做法是改变机翼或水平尾翼的安装角。增大安装角就相对地增大了升力系数，减小安装角就相对地减小了升力系数。这对于机翼或水平尾翼都是一样。这里要特别指出：改变安装角的大小并不等于改变迎角的大小；改变尾翼安装角后，不仅尾翼迎角改变了，机翼迎角也要发生变化；改变机翼安装角同样会影响到尾翼的迎角。这是一个比较复杂又比较重要的问题。

三、迎角

迎角是翼弦同相对气流的夹角，如图6-4所示。这个定义在字面上、在插图或风洞试验中是简单明了的，但在实际飞行和调整时往往使人模糊不清。例如，有的人认为安装角就是迎角；有的人认为模型爬升时迎角一定大，滑翔时迎角一定小。这些都是不对的，是把迎角同安装角、爬升角混淆了。要想真正弄清迎角概念，只弄懂定义是不够的，还必须懂得模型飞机在飞行中的迎角是怎样确定的。
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图6-4　迎角

简单讲，迎角是由俯仰平衡确定的。即哪一个升力系数能保证抬头力矩和低头力矩相等，这个升力系数所对应的迎角就是模型飞行中的迎角。反过来讲，如果模型不用这个迎角飞行，抬头力矩和低头力矩就不相等，就会产生绕横轴的转动，偏离这个迎角。所以，模型在飞行中的迎角就是能保证俯仰平衡的升力系数所对应的迎角。

把平衡公式CL,W
 SW
 l＝CL,T
 ST
 l1
 整理后写成
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注意，这是俯仰平衡公式的另一种形式，也是保证模型俯仰平衡的条件，即必须满足这一等式模型才能达到俯仰平衡。对于一架具体的模型来说，机翼、水平尾翼的面积是已定的，预定迎角的力臂也是已定的，所以[image: alt]
 是一个已知数。为了保证俯仰平衡，两个升力系数之比[image: alt]
 必须等于这个常量。例如，一架国际级牵引模型滑翔机，机翼面积为0.29米2
 ，水平尾翼面积为0.05米2
 ，机翼力臂为0.04米，尾翼力臂为0.7米，则[image: alt]
 ，为了保证俯仰平衡，[image: alt]
 也必须近似等于3。

但是，符合这个比值的机翼、尾翼升力系数的组合有无数个。例如，CL,W
 ＝0.3，CL,T
 ＝0.1；CL,W
 ＝0.45，CL,T
 ＝0.15；……它们的比值都等于3。实际上，无论机翼升力系数是多少，总可以找到一个适当的水平尾翼升力系数值，使它们的比值等于3。在数学上如果把机翼、尾翼的升力系数当作两个变量，它们的关系就构成一个二元一次方程。而一个二元一次方程有无数组解。要使两个未知数（即CL,W
 和CL,T
 ）有唯一的解，必须再有一个方程。第二个方程反映两个升力系数的另一种关系。对于模型飞机来说，这个关系是机翼和尾翼的升力系数差。升力系数差主要是机翼和尾翼迎角差造成的。迎角差是安装角差造成的。例如，机翼安装角为5°，水平尾翼安装角为0°，安装角差为5°。从升力系数曲线中可以查出这个迎角差对应的升力系数差的值，比如说是0.4，则第二个方程为CL,W
 －CL,T
 ＝0.4，这架模型的俯仰平衡方程组是：
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解方程组：CL,W
 ＝0.6，CL,T
 ＝0.2

就是说，具有这个数据的模型（第一方程），当安装角差为5°时（第二方程），只有机翼升力系数等于0.6，水平尾翼升力系数等于0.2时，才能达到平衡。这个升力系数对应的迎角，就是飞行中的迎角。如图6-5所示中查出机翼迎角为5.5°，水平尾翼迎角为0.5°（为简化问题，突出基本原理，这里进行了两点简化：第一，未考虑机翼洗流。实际上因洗流的影响，机翼、尾翼的迎角差大于安装角差。洗流角和迎角、展弦比、尾力臂等因素有关，全考虑进去相当复杂；第二，机翼、尾翼共用一种升力系数曲线。实际上如果尾翼翼型和展比与机翼不同，应该另有一种曲线。不过这两点简略都只影响具体数值，而不影响基本原理）。
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图6-5　升力系数对应的迎角

一般讲，设

[image: alt]
 ，CL,W
 －CL,T
 ＝b

方程组是：
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机翼升力系数的一般解是：[image: alt]


升力系数有它所对应的迎角，大体上是正比关系。从平衡的机翼升力系数解的式子中可以看出：

（1）机翼、水平尾翼安装角差越大（即系数差b越大），机翼迎角就越大（即CL,W
 越大）。反之，机翼迎角越小。所以，操纵时的拉杆，调整时垫高水平尾翼后缘，都增大了安装角差，结果使机翼迎角增大，水平尾翼迎角一般也有变化；操纵时的推杆，调整时垫高水平尾翼前缘，都会减小安装角差，结果使机翼迎角减小。

（2）作为一种特殊情况，如果升力系数差等于零（b＝0），则CL,W
 ＝0，就是零升力迎角。垂直爬升、垂直俯冲就是这种调整原理。

（3）式中a越大，则[image: alt]
 越小，CL,W
 越小，机翼迎角越小。反之a越小，CL,W
 越大，机翼迎角越大，而[image: alt]
 。可见，水平尾翼面积或尾力臂增大，机翼迎角减小；机翼面积或机翼力臂增大，则机翼迎角增大。

（4）作为一种特例，如果a＝1，即ST
 ·l1
 ＝SW
 ·l，必定有b＝0，CL,W
 ＝[image: alt]
 ，为任意解，这就是随遇平衡的情况。

总之，俯仰操纵或调整的实质是改变机翼迎角（也相应改变水平尾翼迎角）。加大机翼面积、加大机翼安装角、加大机翼力臂（前移机翼或重心后移），其作用是使机翼迎角加大。反之，使机翼迎角减小。加大水平尾翼面积、加大水平尾翼安装角、加大尾力臂（后移尾翼或重心前移），其作用是使机翼迎角减小。反之，使机翼迎角加大。

四、俯冲、波状飞行和迫降

进行滑翔试飞时，经常出现的不正常的飞行姿态是“俯冲”和“波状飞行”。纠正这两种飞行状态是航模爱好者必须熟练掌握的基本功。如果作为辅导员，则还需给予航模组员以正确的概念，解释形成不正常飞行的原因，才能正确地掌握各种调整方法。

对“俯冲”现象通常的解释是因为“头重”了。这种解释虽然通俗，对不具备起码物理知识的小学生也许是必要的，但并没有把原理讲清楚，使用的也不是准确的科学语言。“头重”的意思是说“重心太靠前”，但单纯用重心位置来解释俯冲是片面的，容易造成混乱。例如，有时重心在30％翼弦以前，应当说“头”是相当的重了，模型却并不一定就俯冲；有时重心在70％翼弦以后，应当说“头”是不重的了，但还是有可能俯冲。因为决定俯仰平衡的因素除重心位置之外，还有其他各种因素。如前所述抬头力矩和低头力矩的平衡不是由重心位置单独确定的，而是由机翼面积、机翼安装角、水平尾翼面积及其他安装角、尾力臂和重心位置等多种因素共同确定的。

造成“俯冲”原因的另一种解释是“低头力矩太大了”。这种解释虽然用到了力矩平衡的正确概念，但也不确切。因为俯冲时俯仰力矩照样是平衡的。低头力矩过大的飞行现象是倒筋斗或曲线飞行，如图6-6所示，而俯冲是大角度的直线飞行，两者根本不同。
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图6-6　正常和不正常的滑翔姿态

“俯冲”原因的正确解释是飞行迎角太小了。由于迎角太小，升阻比很小，下滑角就大。同时，迎角太小，升力系数很小，于是下滑速度很大（参阅第四章滑翔速度和滑翔角等有关内容）。一切加大机翼迎角的措施都是调整俯冲的方法，最常用的有三个：第一，减小水平尾翼安装角（拉杆）；第二，使重心后移；第三，加大机翼安装角。

同样，对于“波状飞行”，也有“头轻”和“抬头力矩太大”这两种解释。这也都不够确切，道理和“俯冲”情况类似。波状飞行的原因是临界迎角以内的所有迎角都不能满足平衡。例如，模型飞机最大升力系数是1.2，由于水平尾翼后缘垫高太多或其他原因，平衡所需要的机翼升力系数是1.4，这样用小迎角飞行时不能平衡，具有稳定性的模型在这种情况下产生抬头力矩，模型不断抬头，迎角不断增大去“寻找”能够平衡的迎角。增至临界迎角，平衡迎角还是没有找到。迎角还继续增大，升力系数猛减，阻力系数猛增，模型失速下冲。下冲获得速度后，又是不断地抬头，去“寻找”那不存在的平衡迎角。如此周而复始，形成波状飞行，如图6-7所示。
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图6-7　波状飞行

纠正波状飞行的办法是调整模型减小平衡迎角，减小平衡迎角的措施前面分析过了。经常采用的措施有三种：第一，加大水平尾翼安装角（推杆）；第二，重心前移；第三，减小机翼安装角。

当机翼、水平尾翼安装角差扩大到约30°以上时，机翼的迎角到达90°附近。这时空气动力方向发生质的变化，它几乎完全和气流平行，就是说已经完全是阻力了。由于没有了升力，模型只能垂直下降，航模界把这种飞行状态叫“迫降”（请注意，和飞机迫降的概念完全不同）。迫降的正确姿态是：机身基本上保持水平，模型平稳垂直下降，速度缓慢。如果迫降时发生波状飞行，是因为水平尾翼翘起太少，机翼飞行迎角还没有脱离波状飞行区；迫降时如果低头前滑，是因为水平尾翼翘起稍小；迫降时如果抬头下降，是因为水平尾翼翘起太多。迫降时出现波状飞行是很危险的，一旦出现要立即纠正。后两种现象虽不危险，但下降速度较大，也应调整。迫降时模型发生螺旋是由横侧力矩或方向力矩引起的，多半是因为机翼扭曲或水平尾翼翘起后向一边偏斜。

迎角变化引起下滑飞行状态变化的全过程是这样的：小迎角时模型表现为俯冲，迎角越小，俯冲角越大，速度也越大，零升力迎角时垂直俯冲；随着迎角加大，俯冲角和速度都逐渐减小，到一定程度，达到正常滑翔，这个范围是很小的；超过临界迎角后，模型表现为波状飞行。先是圆顶的、连续的波状飞行（机翼失速，尾翼未失速），后来是尖顶的、间断的波状飞行（机翼、尾翼均失速），这个范围很大；迎角增至90°附近时，模型飞机进入迫降。

试一试、想一想

1．用硬纸片或吹塑纸剪一飞机侧影，用图钉按在板上。把这一点当作重心，模型可以自由转动。用针尖在拉力、升力、阻力等作用点按各力的方向拨动，观察模型产生什么方向的转动。

2．机翼和水平尾翼的升力有哪几种平衡方式？各有什么优缺点？

3．什么叫“迎角”？飞行时机翼的迎角是怎样确定的？改变机翼迎角的调整方法有哪些？

4．滑翔时的“俯冲”和“波状飞行”的原因是什么？怎样调整？

5．飞行速度或高度的变化会不会影响俯仰平衡？

注释


①
 如果考虑机翼和尾翼处气流速度的差别，模型尾翼气流速度一般是机翼气流速度的0.95倍，即VT
 ＝0.95VW
 。


第七章　俯仰稳定性

一、稳定性

把不倒翁放在桌上，它总是稳稳当当地坐着。推倒它后，手一离开它立即摇摇晃晃地坐起来。这是因为不倒翁胖乎乎的身子近似一个球形，重心配在球心的下面。平时重心通过底部的支点保持平衡。被推倒后，支点改变，重心提高，重力对新的支点产生一个力矩，其作用是使不倒翁恢复到原来的状态，最后重新达到力矩平衡，如图7-1（a）所示。
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图7-1　不倒翁的稳定状态

如果把不倒翁的重心配在球心以上，如图7-1（b）所示。摆正时重力也能垂直地正对支点，达到力矩平衡。但只要有任何微小的扰动，重心稍微偏离支点垂线，重力就会对新支点产生力矩，这个力矩的作用是使“不倒翁”更加倾斜，倾斜又使力矩增大，直到栽倒为止。

如果把不倒翁的重心正好配在球心上，如图7-1（c）所示。正坐时能保持平衡，推歪后也能保持平衡，不管使它倾斜多大角度，不会破坏重心对支点的力矩平衡。不倒翁既不会自动坐起来，也不会顺势倒下去。

通常把第一种情况叫做稳定状态；第二种情况叫做不稳定状态；第三种情况叫做中性稳定或随遇平衡状态。

模型飞机也有类似的稳定性问题。模型飞机飞行时，多数情况都要求保持力和力矩的平衡。由于作用在模型飞机上的力十分复杂，加上空中经常存在扰动，有些扰动很强，如同江河中的急流和旋涡，而且模型飞机上没有人操纵或至少没人直接操纵，所以，模型飞机自身的稳定性就更显得重要了。

稳定的模型在飞行时，当平衡被外界扰动破坏后，能自动产生恢复力矩，恢复到原来的平衡状态。不稳定的模型在飞行时，当平衡被外界扰动破环后，反而产生偏离力矩，使模型越加偏离原来的平衡状态。中性稳定的模型平衡被破环后，本身不产生恢复力矩，也不产生偏离力矩。稳定的模型才能抵抗和适应外界的干扰，顽强地保持正常的飞行状态。不稳定的模型根本不能飞行。也许有人认为中性稳定最好，因为它在各种姿态下力矩都是平衡的，但不要忘记，模型飞机飞行时不但要求力矩平衡，而且要求力平衡。中性稳定的模型的姿态改变后，尽管力矩还能平衡，但由于姿态改变了，并且改变后就不恢复原位，飞行速度和空气动力随之发生巨大的变化，力的平衡被彻底破坏，稳定飞行就无从谈起。所以，力矩中性稳定对于整个飞行状态来说，属于不稳定的范畴。

二、俯仰稳定性

俯仰稳定性指模型飞机的俯仰平衡被外来干扰破环后自动恢复平衡的性能。由于俯仰平衡是在一定迎角下的力矩平衡，所以俯仰稳定性也就是保持原来迎角飞行的本领，而迎角对于空气动力以及整个飞行的影响是非常重要的。

俯仰稳定的模型在受到扰动引起迎角增大时，会自动产生一个低头力矩，使模型低头，恢复到原来的迎角，保持俯仰平衡；如果受扰动而低头并减小了迎角，又会自动产生一个抬头力矩，使模型抬头，恢复原来的迎角，保持俯仰平衡，如图7-2（a）所示。

俯仰不稳定的模型一旦被扰动而抬头增大迎角后，反而产生抬头力矩；或被扰动而低头减小迎角后，反而产生低头力矩。两种情况下都使模型偏离原来的平衡迎角越来越远，越来越不平衡，如图7-2（b）所示。
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图7-2　俯仰稳定性

俯仰中性稳定的模型在被扰动而偏离原来平衡迎角后，既不产生恢复力矩，也不产生偏离力矩。在新的迎角下仍保持力矩平衡，不再自动恢复到原来的迎角飞行。新的迎角肯定不能保持力的平衡。

可见，俯仰稳定性是模型飞机维持正常飞行所必须具备的性能。

三、动稳定性

如果细加区分，前面谈的稳定性属于静稳定性。静稳定性保证模型偏离平衡迎角后有向平衡迎角恢复的趋势。恢复过程有种种状态，属于动稳定性问题。

恢复过程的一般形式是以原来平衡迎角为中心的波动。这是因为恢复时总免不了超过中立位置，就像弹簧复原时不可能一下到位、而是在平衡位置附近来回摆动的情况一样。但是，模型波动的具体情况又各不相同。

如果波幅越来越大，要不了几下就会摆到临界迎角，造成模型飞机失速下冲，随即进入波状飞行，如图7-3所示，这种现象叫做动不稳定。造成动不稳定的原因有三个：第一，模型静稳定性不够，不能在微小的偏离时立即纠正过来，最终酿成较大的原始波幅；第二，模型所受重力大，纵向重力分散，绕横轴转动惯量大。摆动起来厉害，小小的静稳定力矩难于制止它；第三，模型飞机雷诺数小，临界迎角小。调整模型（特别是竞时模型）时，总是力求用最大功率因数迎角飞行，这个经济迎角和临界迎角比较接近，波动到临界迎角造成失速的可能性更大。
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图7-3　动不稳定的模型

相对来说，动不稳定的模型并不罕见。多年来有些运动员为了提高静滑性能拼命减小水平尾翼面积和后移重心，从而降低了静稳定性；拼命加大尾力臂以弥补静稳定性的损失，因而又使纵向转动惯量增大；拼命采用薄而弯的翼型以提高升阻比，因而降低了临界迎角。所有这些都使动稳定性变坏。有些模型在静气流时性能不错，但只要稍有扰动就容易进入波状，且一旦进入就无法挽回，这种模型有可能是动稳定不好造成的，需要改进模型的设计。

调整模型要注意两点：第一，不要过分追求大迎角。有些经验不足的运动员总愿意调到逼近临界迎角，使飞行速度尽可能减小，以为这样下沉速度就最小。其实，这样做不但容易进入失速，而且下沉速度也不是最小。第二，当气流扰动加强时，应当及时地减小迎角，稍微拉开飞行迎角到临界迎角的距离（减少水平尾翼后缘垫片）。

模型在恢复过程中波幅越来越小，最后到达原位，这是动稳定的模型。动稳定的模型也有好坏之分。动稳定性好的，波幅小，波动时间短；动稳定性差一些的，波幅大，波动时间较长，如图7-4所示。实际上，即使调整到最佳位置，模型也不是绝对用经济迎角飞行的。而是在经济迎角的上、下波动。迎角的平均值是经济迎角，其空气动力性能稍劣于经济迎角。气流扰动越大，迎角波动范围越大，空气动力性能降低越多。这是风天和乱流时飞行成绩下降的主要原因。扰动相同时，就要看模型动稳定性的好坏了。动稳定性越好，越能用接近经济迎角的迎角飞行，在乱流天气成绩下降较少。动稳定性较差的模型，偏离经济迎角较远，偏离时间也较长，因而成绩下降较多。多年来，我国不少竞时模型在静气流天气性能较好，在乱流中成绩下降较多，其中一个重要原因，可能就是对动稳定性问题重视不够。
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图7-4　动稳定模型

四、俯仰稳定力矩

在俯仰稳定性中虽然区分了动稳定和静稳定，但要注意它们之间的联系。动稳定要以静稳定为前提，没有静稳定就根本谈不到动稳定；静稳定又是动稳定的主要内容。所以，考虑俯仰稳定性时，首先要着重抓住静稳定性的问题。关键问题是要弄清稳定力矩（恢复力矩或偏离力矩）是怎样形成的，稳定力矩的大小决定于哪些因素。

俯仰稳定力矩主要来源于机翼和水平尾翼的力矩的变化。研究这些力矩变化时，因压力中心的移动带来许多麻烦。为了避开这个麻烦，研究稳定性时把升力平移到机翼的焦点（位于25％翼弦处），也叫做空气动力中心。第二章已经介绍过，各种翼型的机翼（水平尾翼也一样）升力对焦点的力矩不随迎角的变化而变化。这就带来很大方便，只要重心位置确定后，机翼和尾翼的力臂都是固定的数值。当然，升力平移到焦点的同时，要加上一个焦点力矩，不过那只是计算力矩平衡时的需要。考虑稳定性只着眼于力矩的变化，焦点力矩就可以不考虑。下面先讨论机翼的稳定力矩。

如果重心正好在焦点处的垂线上，如图7-5（a）所示，迎角改变时，升力对重心的力矩不变（这正是焦点的特性，参看第二章）。也就是不论迎角加大还是减小，机翼的力矩都和变化前一样。不产生恢复力矩，也不产生偏离力矩。这种情况下，机翼本身呈中性稳定。从平衡的角度看，因原本压力中心在焦点之后，机翼对重心产生一个低头力矩，这个力矩就是焦点力矩，需要其他（主要是水平尾翼）抬头力矩来平衡，水平尾翼必须是负升力。
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图7-5　重心和焦点的相对位置

如果重心在焦点以前，如图7-5（b）所示，则平移后的升力对重心产生低头力矩，如果迎角被扰动而突然增大时，机翼升力增大，低头力矩增大。低头力矩的增量就是模型低头的恢复力矩；如果迎角被扰动而突然变小时，机翼升力减小，低头力矩减小，相当于产生了一个使模型抬头的恢复力矩。这种情况下，机翼起稳定作用。从平衡的角度看，由于重心更靠前，机翼的低头力矩比焦点力矩更大了。这个力矩也需其他抬头力矩来平衡，水平尾翼必须产生更大的负升力。

如果重心在焦点之后，如图7-5（c）所示，平移后的升力对重心产生抬头力矩。当迎角因扰动而突然增大时，机翼升力增大，抬头力矩增大；当迎角因扰动而突然减小时，机翼升力减小，抬头力矩反而减小。两种情况都产生偏离力矩，所以机翼起不稳定作用。

机翼的稳定力矩等于迎角突然改变后升力的改变量ΔL乘以焦点到重心的距离l。即

MW
 ＝ΔLl

代入升力公式为

MW
 ＝±[image: alt]
 ΔCL
 ρV2
 Sl

式中，规定抬头力矩为正号，低头力矩为负号；又规定升力系数改变量ΔCL
 增大为正号，减小为负号。迎角增大（ΔCL
 正号）时产生低头力矩，或迎角减小（ΔCL
 负号）时产生抬头力矩，这都是稳定的力矩。也就是说，稳定力矩的符号和ΔCL
 的符号是相反的。因此，凡是稳定的力矩（恢复力矩），前面要加一个负号。同理，力矩变化与ΔCL
 变化方向相同时是不稳定的力矩，所以凡是不稳定的力矩（偏离力矩），前面取正号。机翼稳定力矩的符号取决于重心位置：重心在焦点以前是稳定力矩，取负号；重心在焦点以后是不稳定力矩，取正号。

研究水平尾翼稳定作用时，也是把升力平移到水平尾翼的焦点上。常规模型的重心永远在尾翼焦点以前，所以水平尾翼总是起稳定作用的。仿照机翼稳定力矩的计算方法，水平尾翼稳定力矩是

MT
 ＝－[image: alt]
 ΔCL,T
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整架模型飞机的稳定力矩等于机翼和水平尾翼稳定力矩之和

MMo
 ＝±[image: alt]
 ΔCL,W
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 ΔCL,T
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式中，特别区分机翼和水平尾翼的升力系数改变量和速度，因为两者是不完全相同的。不过在一般迎角范围内，机翼和水平尾翼的升力系数都大体上和迎角成正比。在迎角变化不大时，两者CL
 的改变量相差很微小。尾翼区气流速度受机翼扰乱而略有降低，这一点我们也暂时从略，有利于简化问题（在进行精确计算时，要乘一个修正系数）。这样，整架模型的稳定力矩可以简化为

MMo
 ＝[image: alt]
 （±SW
 l－ST
 l1
 ）ΔCL
 ρV2


可以利用这个式子对模型的稳定性进行一些分析，并做出粗略的判断。

先看括号外的因素[image: alt]
 ΔCL
 ρV2
 ：

①稳定力矩与速度的平方成正比。其他条件相同时，速度越大，产生的稳定力矩也越大；速度越小，产生的稳定力矩也越小。航模爱好者大都有这种经验：速度大的模型，在风天和乱气流中表现较好；低速模型在风天和乱气流中表现较差。这里除了扰动对于速度的相对强或弱外，稳定力矩也是一个重要的因素。所以，在设计模型的稳定性时，应考虑飞行速度这一因素。低速模型的稳定系数应当大些。

②稳定力矩与空气密度ρ成正比。在低空的低海拔处，稳定力矩较大；在高空、高海拔处，稳定力矩较小。由于空气密度和气温有关，气温降低时密度增大，稳定力矩增大；反之，稳定力矩减小。

③升力系数改变量对稳定力矩关系很大。所以当水平尾翼展弦比太小时，会降低模型飞机的稳定性。从这里也可以看出：当外界扰动强烈时，偏离原始迎角很大，升力系数的改变量也就很大，虽然可以产生很大的恢复力矩，使模型迅速恢复，但往往出现恢复大大过头，反而使模型俯仰摆动起来。

以上这些决定稳定力矩的因素（CL
 、ρ、V），都属于外部条件。决定稳定力矩的模型内部条件是式中括号内的因素（±SW
 l－ST
 l1
 ）。这些因素不仅影响稳定力矩的大小，而且还决定着力矩的性质（稳定力矩还是偏离力矩）。重心纵向位置在这里起着举足轻重的作用。分两种情况：

第一，如果重心在机翼焦点以前，机翼力矩是稳定的，SW
 l取负号。括号中两个力矩都取负号，模型肯定是稳定的，并且一般讲稳定性较好。

第二，如果重心在机翼焦点之后，机翼的力矩不稳定，取正号。模型稳定与否取决于括号内两个力矩项绝对值的大小。有以下三种情况：

①|ST
 l1
 |＞|SW
 l|总稳定力矩负值，模型是稳定的；

②|ST
 l1
 |＜|SW
 l|总稳定力矩正值，模型不稳定；

③|ST
 l1
 |=|SW
 l|力矩和等于零，模型中性稳定。

实际应用时，因尾翼处于机翼洗流区，尾翼受到干扰引起效率降低，在尾翼项（ST
 l1
 ）要乘一个0.95的修正系数。

ST
 l1
 ＝SW
 l是中性稳定条件，也就是稳定与不稳定的分界线。可以利用这个等式对模型俯仰稳定性作两点重要的判别。

第一点，重心在机翼焦点之后纵向极限位置。

利用中性稳定条件等式可以导出
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式中，l是重心到机翼焦点的距离。上式求出的是重心的纵向极限位置。重心在这一点以前，模型是稳定的；重心在这一点之后，模型是不稳定的。由于测定重心和机翼焦点都很容易，因此这是定性判定模型稳定性的简单可行的方法。

第二点，安装角差的极限值。

如果ST
 l1
 ＝SW
 l，为了保证俯仰平衡，即满足[image: alt]
 ，必有CL,W
 ＝CL,T
 。所以，机翼和水平尾翼升力系数相等也是中性稳定的标志。机翼升力系数大于水平尾翼升力系数时，模型是稳定的，反之是不稳定的。升力系数可以通过安装角间接估计。如果机翼和尾翼的翼型相同或相近，当安装角相同时，飞行时迎角就基本相同，模型处于中性稳定状态。许多平板翼型机翼的弹射和手掷模型，其机翼和水平尾翼安装角都是零度，就属于中性稳定状态。这是设计上的错误。只有平凸翼型机翼的弹射模型，其机翼和水平尾翼的安装角才可以做成相同。但如果制作时水平尾翼出现了正安装角（这是初学者经常犯的毛病），也会出现中性稳定甚至不稳定的现象。总之，可利用机翼和水平尾翼安装角差来估计模型的稳定性。安装角相同时，一般属中性稳定状态；机翼安装角较大时，属稳定状态。安装角差越大（即升力系数差越大），模型的稳定性越好；机翼安装角比水平尾翼安装角小时，肯定属于不稳定的状态。不过要注意，当机翼和水平尾翼翼型弯度差别较大时，就不宜用翼弦来比较，而应该用空气动力弦来比较了。

五、俯仰稳定系数

前面通过对俯仰稳定力矩的研究，对俯仰稳定性的本质、稳定与不稳定的判断、决定稳定力矩大小的有关因素等有了一些了解。稳定力矩是形成稳定性的力学原因。前面提到，形成稳定力矩有两种原因：稳定力矩公式中括号以外的因素——空气密度、迎角偏离多少（CL
 变量）、模型与气流相对速度等，这些是形成稳定力矩的外部条件；模型本身的稳定特性，则反映在括号内。为了去掉外部因素，显示出模型自身在一定速度、一定空气密度情况下单位升力系数变化引起的力矩变化，把稳定力矩公式除以[image: alt]
 ΔCL
 ρV2
 后得出俯仰稳定力矩系数

Cm,Mo
 ＝±SW
 l－ST
 l1


这个系数表明迎角偏离后，模型本身产生恢复力矩现象的内在潜力。产生稳定力矩的内在潜力不能与模型稳定性的好坏完全等同。就是说在一定条件下可能产生较大稳定力矩的模型，稳定性不一定就好；在一定条件下可能产生较小稳定力矩的模型，稳定性不一定就差。例如，0.01牛厘米的稳定力矩对手掷一类小模型是绰绰有余的，稳定性很好；同样0.1牛厘米的稳定力矩对F1C自由飞模型就显得力不从心，模型的稳定性就很差；而若用0.1牛厘米的稳定力矩作用于飞机，则简直是一发千钧，稳定性等于完全丧失。

可见，相同的稳定力矩对于不同大小的模型，效果大不相同。只有把稳定力矩系数除以模型的大小，所得的商是相同大小的模型单位升力系数变化产生的稳定力矩，才能更加准确地反映模型飞机稳定性的好坏。这个商叫做俯仰稳定度（Mde
 ）。用什么参数表示模型的大小呢？通常可以用质量或体积，由于模型的载荷不同，大小相同的模型质量差别可以很大；由于机身断面及翼型等不同，大小相同的模型体积差别可以很大。而且测量模型的体积很麻烦，所以质量和体积都不是模型的理想的代表。为此，选择了一个特殊的代表——机翼面积乘以机翼平均弦长（Sb）。因为稳定性主要是空气动力问题，用Sb代表模型的大小比较合适，它的量纲和体积相同，相除之后商是无积次系数为

Mde
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化简为

Mde
 ＝[image: alt]


式中第二项就是现在通用的用来表示俯仰稳定性的参数，叫做俯仰稳定系数，习惯上记作

As
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式中第一项的符号由重心位置决定，[image: alt]
 是重心到焦点距离与平均弦的比值，常用百分数表示，反映重心对翼弦的相对位置。

可见，判断模型的俯仰稳定性有多种方法。这些方法反映了俯仰稳定性的不同侧面或不同的深度。它们各有各的用处，也各有各的局限性。因为俯仰稳定性是一个很复杂的问题，应用时只有根据自己可能具备的条件进行选择，同时注意到它们的局限性和适用范围。

很多普及性资料用风标原理解释俯仰稳定性，用ST
 l1
 作为稳定性好坏的标志。对初学者来说，这样做可使问题变得简单，但是这种表示方法没有反映重心的位置和机翼面积的大小。换句话说，没有考虑机翼在俯仰稳定性中的作用。

用俯仰稳定力矩解释稳定性，在道理上比较容易接受。用俯仰稳定力矩系数（±SW
 l－ST
 l1
 ）比较稳定性的好坏，在同一级模型中使用时比较准确，因为它反映了机翼的作用。这个方法也十分简便。但要注意，它的具体数值不宜在大小不同的模型间进行比较。

现在普遍应用的俯仰稳定系数As
 ＝[image: alt]
 ，在一定程度上克服了模型大小的差别。基本上可以用同一个数据（尺度）去衡量大小不同的模型的稳定性。缺点是不能反映重心纵向位置不同所引起的差别，而这一点是相当重要的。应用时要考虑到这一点：前重心模型的As
 可从小一些，后重心模型的As
 就应当大一些。重心位置相同时，As
 才可以相同。

俯仰稳定度Mde
 ＝[image: alt]
 又完善了一步，它不仅反映模型的大小，也包括重心的纵向位置。但它仍是一个大大简化了的俯仰稳定度，没有包含重心位置的高低和翼型性能等因素，也是有局限性的。即使飞机用的俯仰稳定度公式（因缺乏数据，在模型上很难应用），也不能把所有因素全都考虑进去，如机身力矩、阻力作用等。

六、判断与调整

俯仰不平衡和俯仰不稳定的模型在飞行中的表现往往颇为相似。调整时需要仔细加以区分。

例如，俯仰不平衡（俗称头轻），会引起波状飞行。动稳定性不好也可能引起波状飞行。虽然都是波状飞行，但原因不同，它们的表现总会有区别。俯仰不平衡引起的波状飞行出现快，模型一出手或一脱钩，就很快“波”起来，并且每次试飞肯定出现，波幅和周期自始至终大体相同。动稳定性不好引起的波状飞行往往出现较晚，多数情况是飞行一段时间后才波动起来，在气流特别稳定时，也可能在整个起落中不出现波状。波幅往往不等，开始波动很小，后来波动越来越大，如图7-6所示。
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图7-6　俯仰不平衡和动不稳定的区别

小迎角平衡的模型会出现俯冲，不稳定的模型有时也会出现俯冲。前者是一种稳定的飞行状态，下滑角或俯冲角都不变，飞行轨迹仍是一条直线，飞行速度均匀；不稳定模型的俯冲是一种不稳定的飞行，迎角越来越小，模型绕纵轴低头转动，飞行轨迹不是一条直线，而是一段弧线，飞行速度也有变化。

严重不平衡的模型会表现为弧线爬升、垂直失速、倒退转入俯冲。俯仰不稳定的模型有时也会弧线爬升，但往往是先翻筋斗，然后失速，像树叶那样飘落。有时会自动进入倒飞，这是因为正飞时不稳定的模型倒飞时却是稳定的。

总之，不平衡的模型在重复试飞时，飞行现象基本相同。不稳定的模型的飞行现象，往往是一次试飞一个样，甚至头一次试飞是俯冲，未经任何调整，下一次试飞就可能拉翻。

能正常飞行的模型是不是就可以肯定其稳定性足够了呢？还不能这样肯定。如果一架模型静气流能好，乱气流成绩降低太多，说明这架模型的稳定性是不够的。

提高模型飞机的俯仰稳定性可以采取下列措施：

（1）如果模型飞机只是偶然发生波状飞行，波幅较小，调整时稍微减小迎角（即拉开飞行迎角和临界迎角的距离），或稍微减小盘旋半径，往往就能克服。

（2）前移重心是提高稳定性的主要方法。重心前移后，原来的平衡破环了，要相应增大机翼、水平尾翼安装角差，以重新达到平衡。

（3）如果重心已经相当靠前，再前移重心会大大降低空气动力性能；或前移重心遇到技术上的困难（如无法配重或总重量已经很大）时。只能增大尾力臂或增大水平尾翼面积，这两个办法都很麻烦，工作量很大，而且都会引起重心后移。

试一试、想一想

1．注意观察物体的各种运动状态。自己举出稳定、不稳定和中性稳定的实例。

2．取一枝削尖的铅笔，使笔尖向下立在桌面上。是否可以达到平衡状态？是否具有稳定性？

3．方凳平摆时是稳定的。使其中两个凳腿离地，方凳逐渐倾斜。到一定角度方凳变为不稳定了，想一想这是什么原因？

4．什么叫模型飞机的俯仰动稳定性？怎样判断动稳定性的好坏？动稳定不好的模型应如何调整？

5．在什么情况下机翼起稳定作用？在什么情况下机翼起不稳定作用？在什么情况下机翼起中性稳定全用？为什么？

6．试述下列名词的内容并指出它们的主要区别：俯仰稳定性，俯仰稳定力矩，俯仰稳定系数，俯仰稳定度。

7．怎样根据重心位置和机翼、水平尾翼安装角来判断模型飞机的稳定性？

8．不稳定的模型会出现什么飞行现象？它和俯仰不平衡现象怎样区分？对俯仰不稳定的模型应怎样调整？


第八章　侧面平衡和稳定性

一、侧面平衡

侧面平衡包括方向平衡和横侧平衡。由于这两种平衡相互影响，在单独研究之后还要联系起来考虑。

（一）方向平衡

方向平衡是绕竖轴的力矩平衡。满足方向平衡的条件是绕竖轴的左转力矩等于右转力矩。

方向力矩主要来源于机翼和水平尾翼的阻力。左机翼和左水平尾翼的阻力产生左转力矩；右机翼和右水平尾翼的阻力产生右转力矩，如图8-1所示。力矩的大小等于阻力乘以阻力到重心的距离。一般模型飞机左右对称，阻力产生的方向力矩自行达到平衡。如果制作中出现误差，就可能破坏方向平衡。
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图8-1　方向力矩

最常见的破坏方向平衡的原因是垂直尾翼装偏了，即垂直尾翼翼弦和纵轴形成一个夹角，如图8-2所示。模型飞机直飞时，垂直尾翼和气流有一个角度，这个夹角相当于机翼的迎角。使垂直尾翼产生侧压力，侧压力产生方向力矩。由于模型飞机尾力臂一般都较大，因而形成的力矩也大。在制作和检查时，要首先注意这一点。
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图8-2　垂直尾翼偏转

造成方向不平衡的第三个原因是重心偏离中心线。重心偏左，会使左转力矩减小，右转力矩加大；重心偏右，会形成左转力矩。左右两半机翼重量不相等，或侧装发动机等情况都会造成重心偏离中心线。所以检查重心时，不仅要注意它的前后位置，还要注意它的左右位置。

可能造成方向不平衡的第四个原因是机翼扭曲，或左右机翼安装角不等。如果左机翼安装角大，阻力就较大，会产生多余的左转力矩。其他原因如左右机翼的面积或翼型不同也会使左右机翼的阻力不同，破坏方向平衡。但这些情况较少，造成方向不平衡的力矩也较小。

动力模型飞机的拉力线如果不通过重心（俯视方向），也会产生方向偏转力矩，如图8-3所示。如拉力线通过重心左侧会产生右转力矩；通过重心右侧会产生左转力矩。拉力线与中心线的夹角叫倾角。通常用倾角表示拉力线的倾斜方向和大小。
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图8-3　拉力偏斜形成方向偏转力矩

（二）横侧平衡

横侧平衡是绕纵轴的力矩平衡，也叫做横向平衡。左机翼和左水平尾翼的升力产生右倾力矩，右机翼和右水平尾翼的升力产生左倾力矩。一般模型飞机的左右是对称的，两边的升力相等，力臂也相等。左倾力矩和右倾力矩相等而平衡，即达到横侧力矩平衡，如图8-4所示。

[image: alt]


图8-4　横侧力矩平衡

影响横侧平衡的主要原因是机翼扭曲变形。安装角大的一侧，迎角较大，升力也较大；安装角小的一侧，迎角较小，升力也较小。升力的差造成力矩的差别，从而破坏横侧平衡，如图8-5所示。其他原因如左右翼面积不等，或重心偏离中线，也会造成横侧力矩不平衡，不过这些情况比较少见。
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图8-5　横侧力矩不平衡

动力模型的螺旋桨旋转时会产生一个反作用扭矩，也是绕纵轴的横侧力矩。对模型来说，这是一个很大的力矩，调整时不可忽视。右转螺旋桨产生左倾力矩，左转螺旋桨产生右倾力矩。

（三）侧面不平衡及其调整

单纯的方向不平衡会使模型绕竖轴转动。例如，当右转力矩大于左转力矩时，机头就会向右偏转，逐渐离开原来的航向。这种机身轴线和飞行方向不一致的现象叫做侧滑，其夹角叫做侧滑角。如机头右偏，机身左侧暴露在前方的侧滑，叫做左侧滑；机头左偏，机身右侧暴露在前方，叫做右侧滑。随着机头右偏，垂直尾翼产生一个左转力矩，它与右转力矩平衡时，机头不再转动，侧滑角固定下来，如图8-6所示。总之，观察模型是否侧滑、侧滑方向和侧滑角大小等情况，是判断方向平衡的主要方法。
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图8-6　侧滑

单纯横侧不平衡的模型会绕纵轴转动。如果这个力矩很大，模型可能发生连续的滚转。但通常情况下，不平衡的力矩不很大，模型仅发生小角度倾斜，倾斜之后进入转弯。所以，观察横滚、倾斜和转弯等现象是判断横侧是否平衡的方法。

方向不平衡和横侧不平衡是相互影响的。例如，模型出现方向不平衡，机头向右偏转形成一个侧滑角时，形成左机翼向前，右机翼向后情况。由于机翼有上反角，此时左机翼迎角大于右机翼迎角。因而又产生向右滚转的横侧力矩。方向不平衡引起横侧不平衡。又如，当模型由于横侧不平衡向右倾斜时，升力倾斜使飞行方向右偏。机身和飞行方向形成一个角度，也叫做侧滑。侧滑后气流作用在垂直尾翼右侧，方向平衡也被破坏。横侧不平衡也会引起方向不平衡。如果方向或横侧不平衡的力矩很大，加上这两种不平衡的互相影响，结果是模型飞机转弯越来越急，倾斜越来越大，互相加剧，最后导致急转下冲，（如图8-7所示）。
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图8-7　急转下冲

方向平衡和横侧平衡也可以起到互相缓和的作用。如一架左倾力矩过大的模型，飞行时会向左倾斜，如果调整时给一个右舵，制造一个方向不平衡，机头就会向右偏转。偏转后左机翼迎角增大，从而可以抵消原来的左倾力矩。又如一架右转力矩过大的方向不平衡的模型，飞行时会产生一个侧滑角。调整时如果向左压杆，产生一个左倾力矩，模型就会向左倾斜。倾斜后向左侧滑，产生一个左转力矩，这个力矩可以平衡原来的右转力矩。

由于上述两方面的原因，对于侧面不平衡的模型的判断和调整，要综合分析、处理。

例如，模型向左倾斜，原因可能有四种：①横侧平衡，方向不平衡（左转力矩过大）；②方向平衡，横侧不平衡（左倾力矩过大）；③方向不平衡（左转力矩过大），横侧也不平衡（左倾力矩过大）；④方向、横侧都不平衡，但对模型的作用相反，左倾（或左转）力矩占优势。

调整模型时，只要对症给一个反向力矩（方向力矩或横侧力矩），就能达到正常飞行的目的。例如，对于左倾斜的模型，给一个右舵或者给一个右压杆，都能把飞行姿态纠正过来。但不一定是最佳调整方案。例如，模型左倾斜飞行的原因是上述原因中的①，调整时如果给右舵，结果是侧面完全达到平衡，飞行姿态得到纠正，这是最佳调整方法；如果调整时给右杆，这样飞行姿态虽然也能纠正，但反而增加了横侧不平衡，两个侧滑同时存在，空气动力性能降低，是一种不高明的调整方法。

调整时，不管是同一种力矩还是两种力矩，都应该具体分析，对症下药。例如，由拉力力矩引起的方向不平衡，可以用方向舵进行平衡，但这还不是最佳方法。对症下药的方法是调整拉力线。

二、侧面稳定性

（一）方向稳定性

模型飞机在飞行过程中，由于外来的扰动使机头偏离航向进入侧滑，方向平衡被破坏。在这种情况下，如果模型能产生恢复力矩，自动摆正机头，恢复方向平衡，这种性能叫做方向稳定性。

方向稳定性主要靠垂直尾翼来保证。当机头偏转之后，垂直尾翼和气流形成夹角而产生侧压力。这个力的力矩作用是使机头回到原来的方向，如图8-8所示。方向稳定性使机头方向和飞行方向保持一致，和风向标的原理一样。因此，也有人形象地把方向稳定性称为风标稳定性。方向稳定性的好坏由方向稳定系数（AC
 ）确定：
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图8-8　方向稳定作用

AC
 ＝[image: alt]


它和俯仰稳定系数十分相似。只是分子用的是垂直尾翼的面积（ST
 ）和垂直尾力臂（l）。一般模型飞机的方向稳定系数在0.1～0.3之间。

用AC
 表示方向稳定性比用AP
 表示俯仰稳定性准确得多。因为重心位置对方向稳定性关系不大。但是AC
 仍然没有包括所有影响方向稳定性的因素。

后掠翼也起方向稳定作用。当模型受扰动偏转后，靠前一侧机翼与气流角度趋于垂直，迎风面增大，阻力增大。靠后一侧机翼与气流角度减小，迎风面减小，阻力减小。从而形成恢复力矩，如图8-9所示。后掠角越大，方向稳定力矩越大。不过由于模型飞机飞行速度小，后掠翼降低了空气动力性能。垂直尾翼足以保证良好的稳定性，故后掠机翼采用不多。
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图8-9　后掠翼的方向稳定作用

机身往往是方向不稳定的因素。因为通常重心都在机身焦点之后。机身的侧压力是方向不稳定的力矩，并且角度越大，偏离力矩越大。模型的机头越长，机头前部侧面积越大，方向不稳定作用越显著。所以弹射、橡筋模型的方向稳定系数要增大一些。

（二）横侧稳定性

模型飞机飞行时受到扰动，产生了绕纵轴的倾斜后能自动恢复平正的性能叫做横侧稳定性（横向稳定性）。
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图8-10　上反角的横侧稳定作用

横侧稳定性主要靠机翼上反角来保证。模型受扰动倾斜后，升力发生倾斜而不再和重力平行。升力和重力的合力使模型向倾斜方向侧滑。这种情况也就相当于有一股气流从倾斜方向吹来。由于机翼有上反角，下沉的半边机翼的迎角大于上抬的半边机翼的迎角，前者产生的升力大于后者，从而形成向倾斜反方向滚转的恢复力矩，使模型恢复原来平正的姿态并使力矩平衡，如图8-10所示。上反角越大，机翼展弦比越大，侧滑时产生的恢复力矩越大，横侧稳定性也就越好。
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图8-11　上反角和有效升力

但是上反角也有消极的方面。从正面看，升力垂直于前缘。有了上反角之后，左右两半机翼的升力都变成倾斜的了。倾斜的升力可以分解为两个分力：垂直方向的分力为有效升力，水平方向的分力为无效升力。随着上反角的增大，有效升力会逐渐减小。许多弹射模型的上反角做成20°，这时的有效升力只有94％，如图8-11所示。所以，上反角的大小应适可而止。对上反角形式的选择也略有讲究。最常用的样式是单折和双折两种。单折上反角结构较简单，双折上反角多了一个转角处的干扰。但在稳定性相同的情况下，双折上反角的平均角度可以小些，因为上反角分布在翼尖时，稳定力矩的力臂要大一些。

重心位置的高低和横侧稳定性有关。重心越低，侧滑时的侧压力力臂越大，稳定力矩也较大。像许多橡筋、自由飞模型飞机那样具有翼台的高单翼，即使没有上反角，也具有一定的稳定性。

后掠翼也具有横侧稳定作用。假定机翼没有上反角而只有后掠角。倾斜侧滑时，从俯视方向看，航向也是变化的，偏向于下沉机翼一侧。也就是相当于气流从下沉一侧吹来。气流对下沉一侧机翼的有效速度较大，升力较大。气流对上抬一侧机翼的有效速度较小，升力较小，也形成恢复力矩。不过后掠角的横侧稳定作用远不如上反角。大约10°后掠角相当于1°上反角的作用。这是由于倾斜形成的侧滑既有水平方向的速度，又有垂直方向的速度。因为机翼迎角的变化而引起的升力的变化远远大于有效速度变化引起的升力变化。

（三）盘旋稳定性

盘旋稳定性是指方向稳定性和横向稳定性的配合，因为这两种稳定性是相互影响的。

单独的横向稳定性并不够理想。模型从倾斜中恢复过来时总是“矫枉过正”。恢复力矩的惯性使模型向另一侧倾斜，往往忽左忽右反复摆动，短时间内结束不了。如果有垂直尾翼的恰当配合，就能克服横向稳定恢复过头的作用。例如，当模型向左侧滑产生右倾恢复力矩时，由于垂直尾翼的方向稳定作用，模型机头向左偏转。当模型向左偏转时，使左机翼速度减小、右机翼速度增加，形成一个左倾力矩。这个力矩要通过方向转动出现后才产生，所以晚于横侧恢复力矩。当横向姿态恢复到接近原位时，机翼速度差形成的左倾力矩正好加大到足以阻止模型多余的滚转，从而刹住左右摆动的现象。简单说，方向稳定作用可以克服横向稳定作用的副作用。

单独的方向稳定性也不够理想。恢复过程也会过头而左右摆动。风标不易稳定就是典型的例子，多数情况下总是晃动的。其中有风向变化的因素，也有风标本身的惯性摇摆，例如，模型被扰动后使机头右偏，在左转恢复过程中，右翼速度会增大，产生左倾力矩，将破坏横向平衡。由于机翼有上反角，在尚未左转前，左机翼迎角增大而产生右倾力矩。这两个横向力矩可以相抵，使模型受扰动后机头偏转的恢复过程中不发生摆动。

总之，方向稳定性和横侧稳定性可以互相消除对方的缺陷。如果配合得当，可以达到十分完美的程度，这就是具有很好的盘旋稳定性。如果配合不当，就会出现盘旋不稳定的现象。

假如横侧稳定性不够，方向稳定性又太强。当模型倾斜侧滑时，过大的垂直尾翼使模型向侧滑方向急转弯。急转弯引起机翼速度差形成的横向力矩，大于侧滑时上反角产生的恢复力矩。于是模型越来越倾斜，转弯半径越来越小。最后形成急转下冲，这种现象叫做螺旋不稳定。大部分F3A和F3B模型的上反角都很小，垂直尾翼很大，属于螺旋不稳定型，所以不能自由飞行，必须依赖操纵手的控制，如图8-12所示。
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图8-12　螺旋不稳定

假如方向稳定性不够，横侧稳定性太强，侧滑时产生强大的横向恢复力矩，会使模型向反方向倾斜。由于方向稳定作用形单力微，作用有限，模型会左右摆动，这种现象叫摆动不稳定，如图8-13所示。
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图8-13　摆动不稳定

由于情况比较复杂，对侧面稳定性问题要进行仔细分析，大体上有以下几种情况：

（1）模型在稳定气流中飞行平稳，在乱流中表现也好，说明方向、横向、盘旋稳定性均好；

（2）模型在稳定气流中飞行平稳，在乱流中表现不够稳定，可能是方向、横向稳定性不够好，调整时需要同时增加两种稳定性；

（3）非平衡引起的急转下冲，即螺旋不稳定，先要区分是方向稳定性太强？还是横向稳定性不足？然后才能正确调整；

（4）摆动不稳定时，要区分是横向稳定性太强，还是方向稳定性不足。

试一试、想一想

1．试将一架侧面平衡的模型（最好是小牵引模型或手掷模型滑翔机）加上配重，使重心横移。观察它的滑翔状态发生什么变化，并用力矩平衡原理加以解释。

2．水平尾翼倾斜后（安装角不变），飞行现象会有什么变化？把一架模型的水平尾翼垫斜5°～10°，进行试飞和观察。

3．方向平衡和横侧平衡之间有什么关系？调整时应注意什么？

4．方向稳定性的好坏决定于哪些因素？机身空气动力对方向稳定性有什么作用？

5．对于上反角的横侧稳定作用有这样一种解释：模型倾斜后，下倾的半翼的水平投影面积增大，升力和力矩随着增大；上倾的半翼的水平投影面积减小，升力和力矩都减小。这个力矩差形成恢复力矩。这种解释对吗？为什么？

6．后掠翼有无横侧稳定作用？上反角有无方向稳定作用？为什么？

7．用吹塑纸做一架手掷模型滑翔机（机身最好用木料），先使机翼上反角为0°进行试飞，观察其飞行现象。然后逐渐加大上反角，观察其飞行现象的变化。选择到一个理想的上反角后，再逐渐剪小垂直尾翼，观察其飞行现象的变化。对所有这些现象试用盘旋稳定性的原理加以解释。


第九章　盘　旋

一、水平盘旋

前面讨论过的飞行都是匀速直线运动，不存在加速度。盘旋是一种曲线运动，始终存在加速度。这里从最简单、最基本的盘旋——水平盘旋入手，讨论盘旋飞行的一些主要的规律，为进一步研究复杂飞行打下基础。

模型飞机在同一水平面上作等速度、等半径的圆周飞行叫做水平盘旋。模型作圆周运动，需要一个和运动方向垂直的力，它不断改变物体运动的方向，而不改变物体运动的线速度。这个力叫做向心力，向心力的作用是产生向心加速度。模型作水平盘旋受到的向心力呈水平方向指向圆心，向心力的表达方式是
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其中，F是向心力；m是模型质量；G是模型所受重力；g是重力加速度；V是模型飞行速度（线速度）；R是盘旋半径。

线操纵模型飞机的向心力来自操纵线的牵制。模型对操纵线的反作用力与向心力大小相等，方向相反。所以，可以用向心力的公式来计算操纵线上的张力。例如，一架10毫升竞速模型飞机的质量为1.2千克，速度为310千米/时，半径为19.90米。按公式计算，操纵线受到拉力约为455.8牛。操纵起来是很吃力的。模型的质量和速度越大，操纵线上的张力就越大。特别是速度的因素影响大。由于向心力和速度的平方成正比，和半径成反比，用长的操纵线（增长半径）可以减小操纵线上的张力。

线操纵特技模型运动员常常担心外拉力不足（张力小）而松线。增大张力的基本措施是：增大模型质量、增大飞行速度或缩短操纵线。除此之外还有两个办法：一个是给模型右舵或右拉力线，或是把重心调到操纵摇臂以前，使机头偏外，拉力向外的分力增加外拉作用；第二个办法是给一个右倾力矩（如内翼面积加大、重心偏外、内翼安装角加大等），使模型向外倾斜，升力向外的分力起外拉作用，如图9-1所示。后两种方法有损飞行姿态的优美，而且最终均以消耗动力为代价，只能作为辅助的调整方法。高飞对升力有一个向心分力，会抵消一部分外拉力。
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图9-1　增加外拉力的措施

非线操纵模型盘旋时的向心力来源于升力的水平分力，如图9-2所示，所以，模型在盘旋时必须有一个倾斜角（β），力的平衡关系是
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图9-2　水平盘旋力的分解

　　　　P＝D（拉力等于阻力）

　　　　Lcos β＝G（升力的垂直分力等于模型所受重力）

　　　　[image: alt]
 （升力的水平分力等于向心力）

将第二、三式相除，整理为
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这是水平盘旋半径公式。盘旋半径和速度平方成正比，和倾斜角（β）的正切成反比。对于飞行调整来说，主要应该明确几点：

第一，盘旋飞行模型必须倾斜。如果想减小盘旋半径，就要增大倾斜角度。

第二，由直线平飞进入水平盘旋后，如果其他条件不变，升力的垂直分力将小于重力。为了补足倾斜损失的升力，如保持速度就必须增大迎角；如保持迎角就必须增大速度。两者都要增大阻力，都需要加大油门。因此，盘旋飞行比平飞要消耗较大的动力。盘旋半径越小，消耗越大。滑翔时减小盘旋半径会增大下沉速度。在平静无风天气，用较大的半径进行盘旋要合算些。在有风天气，盘旋半径也要控制适当，要估计到减小半径造成的空气动力损失。

第三，盘旋半径和速度的平方成正比。倾斜角相同时，速度越大，盘旋半径越大。也就是说，当控制在相同的半径盘旋时，速度大的模型要求倾斜更多些。所以，像自由飞那样的速度较大的模型，盘旋半径应该调大些。否则，倾斜太大，损失较多。速度小的模型的盘旋半径就可以调小些，如室内模型飞机。

二、盘旋和侧滑

左右完全对称的模型只能作直线飞行。要使模型进入盘旋，有两种调整或操纵方法：

第一种方法是利用副翼（没有副翼时，可用调整片、扭曲机翼，或改变机翼安装角）。例如向左压杆，左机翼安装角减小、迎角减小、升力减小；右机翼安装角增大、迎角增大、升力增大。这样形成左倾力矩使模型向左倾斜，升力随之倾斜。升力向左的水平分力成为向心力，使模型重心运动轨迹从直线变为圆周运动。但是要注意，向心力只改变重心的运动轨迹，并不直接使模型绕竖轴相应转动。实际情况是重心开始作圆周运动时，机头并未转动。机身方向和前进方向不一致（作圆周运动的前进方向是通过这一点的切线方向），前进方向就是气流吹来的方向。因此从俯视方向看，机身和气流有一个夹角。气流从转弯的内侧吹来，这种现象叫做内侧滑。不过因为模型有方向稳定性，方向稳定性使机头不断跟随前进方向，使内侧滑角限制在很小的范围内；但只要是单纯利用副翼进行盘旋，内侧滑就始终存在，如图9-3所示。
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图9-3　盘旋和内侧滑

第二个操纵或调整的方法是蹬舵（或是调拉力线等产生方向力矩）。例如，需要左转弯时蹬左舵，产生一个绕竖轴的左转力矩，机头向左偏转。但要注意，有些人认为机头偏转时，飞机就转弯了，这是错误的。不要忘记，要使重心运动的轨迹由直线变为圆周，必须有向心力。单纯的机头偏转不会改变整机（以重心为代表）的运动方向。因此，给左舵后只引起右侧滑，如图9-4所示。对机翼没有上反角的模型，如有些F3B模型，这种侧滑会保持下去，模型并不进入盘旋。所以这类模型必须有副翼，单纯用方向舵转弯，会反应迟钝（在上反角极小时），甚至完全不能转弯（在没有上反角又是中下单翼时）。

[image: alt]


图9-4　右侧滑

对机翼有上反角的模型，当机头左转形成右侧滑时，右机翼迎角增大，左机翼迎角减小，从而形成左倾力矩，使模型绕纵轴向左倾斜。靠升力的水平分力起着向心力的作用，模型进入盘旋。这种调整方法的倾斜是通过侧滑造成的，整个盘旋始终存在着侧滑。机头总是指向盘旋方向的内侧，气流总是从机身外侧吹来。这种侧滑也叫做外侧滑，如图9-5所示。
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图9-5　外侧滑

在机翼有下反角的情况，当机头左转形成右侧滑时，右机翼的迎角反而减小，升力也减小；左机翼的迎角加大，升力也加大。从而形成右倾力矩，使模型绕纵轴向右倾斜，进入右转弯。由于模型一般都有上反角，这种现象从未见到。单是理论上的分析难免半信半疑：“蹬左舵时出现右转弯，可能吗？”可巧四川一个小组在试验遥控模型倒飞转弯时，就碰到了这样一个有趣而令人疑惑不解的情况。硬是在给左舵时，模型右转弯；给右舵时，模型左转弯。这是一个难得的实例。其实这就是前面讲的情况。倒飞时，机翼上反角成了下反角。

讲到这里，可能还会有一些人不大相信，给了左舵后，机头左转了，模型怎么能不左转呢？与上反角有什么关系！那么请做个试验试一试。首先直线慢速骑自行车，然后身体保持正直，微微左转车把。这时你会感到，车把虽然微小转动，车身连同人体还是朝原来方向前进，并不转弯。车把拐急了，就会向外摔倒。可见，身体倾斜是转弯时必不可少的动作，是转动车把所不能代替的。

由此可见，单独用副翼或单独用方向舵都能达到盘旋的目的。但是这两类盘旋都是在侧滑中进行的。飞行方向和机身纵轴有一个夹角，气流总是从侧面吹来。这种带侧滑的盘旋会降低模型飞机的空气动力性能。

正确的盘旋需要副翼和方向舵协同配合，使模型重心的圆周运动和绕竖轴的方向转动的角速度相等，且机身纵轴恰好同盘旋圆周相切（有侧滑时机身纵轴是割线），气流从正前方吹来。这种无侧滑的盘旋保持着最好的空气动力性能。是否能做到这一点，这大概就是盘旋调整的奥妙所在。

常常听到有些运动员说：某一架模型在向某一个方向转弯时显得“舒服”，如改变转弯方向甚至改变盘旋半径就显得“别扭”，成绩也下降。什么原因呢？可能是每一架模型的机翼都有特殊的难以察觉的扭曲。“舒服”的转弯方向，正好是没有侧滑的正常盘旋的方向，半径也匹配合适。“别扭”的转弯方向，是严重侧滑的盘旋方向。所以，要有因势利导的技巧。

三、内、外机翼速度差

盘旋飞行时，模型内、外机翼的线速度是不相同的。内翼速度小，外翼速度大。这个道理很浅显，不过为了调整时的具体应用，这种粗略的认识是不够的，还应该建立一些数量上的概念。

盘旋时，模型的线速度以重心为代表。它等于盘旋圆周长除以盘旋一周的时间，即

V＝2πR/t

内、外机翼的线速度各以自己的中点为代表，外翼中点的轨迹半径比重心的轨迹半径大[image: alt]
 翼展；内翼中点的轨迹半径比重心轨迹半径小[image: alt]
 翼展，如图9-6所示。设翼展长为l，内、外翼线速度分别是
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图9-6　盘旋时内外机翼速度差

VW,in
 ＝[image: alt]


VW，be
 ＝[image: alt]


式中，VW,in
 ——内翼速度，米/秒。

　　　VW,be
 ——外翼速度，米/秒。

计算出内、外翼线速度差，并代入t＝[image: alt]
 得出

VΔ
 ＝VW,be
 －VW,in
 ＝[image: alt]


这就是内、外机翼线速度差的具体公式。从公式中可以清楚地看出几点：

第一，速度差和翼展成正比。在R和V相同的情况下，翼展越大，速度差越大。速度差超过一定限度后，横侧力矩足以使模型急转下冲。所以，小模型因其翼展小，盘旋半径可以调得很小。如弹射模型，盘旋半径小到5米也无妨。大模型的翼展大，盘旋半径就不可能调得太小。滑翔机、飞机的翼展更大，所以不可能像模型飞机那样做小半径盘旋。

第二，速度差同速度成正比。当R和l相同时，速度越大，速度差越大。弹射和自由飞等高速盘旋爬升的模型之所以不稳定，两翼速度差大也是一个重要因素。所以在设计时，翼展不宜过大，这也是模型急转下冲的机理之一。

第三，速度差同盘旋半径成反比。所以爬升盘旋半径过小是旋下的原因。滑翔盘旋半径过小，就可能导致模型急转不冲。

四、盘旋和迎角

在进行自由飞类模型盘旋调整时，一般有这样的经验：盘旋半径变小后，模型显得头重；盘旋半径变大后，模型显得头轻。所以，减小盘旋半径的同时要“拉杆”；加大盘旋半径的同时要“推杆”。原因常常被解释为：因为盘旋半径减小需要模型倾斜角加大，有效升力减小，因此显得头重。需要“拉杆”抬头，以增大迎角和升力，补偿倾斜的损失，保持正常飞行。这种解释其实是错误的，一架已经调好的模型，其迎角是经济迎角，盘旋半径改小后，由于倾斜，升力确有损失；但这个损失靠增大迎角是补偿不了的，因为大于经济迎角之后，功率因数反而降低（CL
 虽增加，CD
 亦增加，[image: alt]
 反而降低）。同理，盘旋半径改大后，更不应减小迎角，去制造一些升力损失。因为小于经济迎角后，功率因数同样降低。总之，无论盘旋半径改大还是改小，都不应改变迎角，只宜保持原来的经济迎角。

但是，实际调整半径时，“拉杆”或“推杆”又是绝对必要的。为什么呢？相应的“拉杆”或“推杆”，并不是为了改变迎角，而是为了保持原来的经济迎角。因为盘旋半径的变化在俯仰平衡其他因素不变的情况下也会引起迎角的变化。

先做两个试验来证实这一点：

将一架大半径盘旋的模型调到微波状，说明这时已经稍微超过临界迎角了，然后扳动方向舵，减小盘旋半径，波状飞行立即消失，说明这时已小于临界迎角。可见，盘旋半径减小后，飞行迎角随着减小。

将一架小半径盘旋的模型调到临界迎角，说明这时接近但还没有达到临界迎角。然后扳动方向舵，增大盘旋半径，模型飞行会出现波状。说明后来已经超过了临界迎角。可见，盘旋半径加大后，飞行迎角随着加大。

在第六章中讨论过迎角，机翼的飞行迎角是由俯仰力矩平衡点确定的。迎角的改变只能由俯仰力矩的变化引起。因此，只要搞清楚盘旋半径和俯仰力矩变化的关系，这个问题就完全解决了（附带说明一点，模型倾斜并不影响俯仰力矩的平衡）。下面通过直线飞行转入盘旋的过程来说明这个问题。

直线飞行时，机翼和尾翼的速度是相同的（在研究这个问题时可以不考虑洗流和扰动）。盘旋时，机翼和尾翼的速度不同，内、外翼速度也不相同。它们中点的速度是各自的平均速度。机翼的平均速度十分接近重心运动的速度。水平尾翼的中点轨迹在机翼中点轨迹之外，如图9-7所示。设半径增加Δr，则机翼和水平尾翼的速度分别是：
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图9-7　机翼和水平尾翼中点的盘旋轨迹

VW
 ＝[image: alt]


VT
 ＝[image: alt]


机翼和水平尾翼盘旋一周所用时间t是一样的。尾翼走大圈，路程较长。所以，盘旋时尾翼的平均速度大于机翼的平均速度。水平尾翼速度增大后，尾翼力矩也就增大了。第六章已经讨论过，这种情况将破坏原来迎角情况下的俯仰力矩平衡。模型将低头减小迎角，以便在较小的迎角情况下重新达到平衡。

盘旋时尾翼速度到底增加多少，速度增量ΔV和哪些因素有关呢？这是调整模型需要掌握的。为此，推导出盘旋时机翼和尾翼的速度差公式

ΔV＝VT
 －VW
 ＝[image: alt]


其中，t＝[image: alt]
 。

式中，Δr主要取决于尾力臂，尾力臂越长，Δr越大。速度越大，ΔV也越大。ΔV和盘旋半径R成反比。半径变小时，ΔV增大，机翼迎角减小；半径增大时，ΔV减小，机翼迎角增大。

认真的读者可能还有一个疑点：盘旋造成机翼和尾翼的速度差，这一点在理论上成立。但实际上能有多大影响？是不是把它的作用夸大了呢？

为了从数量上说明问题，我们计算一个实例。有一架牵引模型滑翔机，尾力臂0.7米，如果盘旋半径为10米，用勾股定理和二元一次方程可求出机翼和尾翼半径差Δr＝0.025米（即2.5厘米）。设模型飞行速度5米/秒，代入速度差公式，求出ΔV＝0.0125米/秒。这个速度差相当于飞行速度的2/1000以上。抬头力矩和低头力矩的平衡会立即被破坏，况且升力是与速度平方成正比的。

五、波状改出性能

正常滑翔的模型受扰动出现波状飞行后，可能出现两种结果：一种是模型飞行呈波状后抬头急转，很快改出；另一种是模型波状飞行越来越厉害，直至坠落地面。前者不但能抵抗乱气流的干扰，而且有利于保持在上升气团之中。后者十分危险，波状一次在比赛中就足以铸成败局，还容易摔坏模型。许多人用动稳定性解释该现象。但大量事实证明，决定动稳定性因素（质量分布、重心位置和翼型等）完全相同的模型，波状改出性能可能截然相反。可见，多数情况下不是一般的动稳定性问题，习惯上称为“波状改出性能”。

造成波状改出性能好坏的原因是机翼扭曲的情况。波状改出性能好的模型，其盘旋内翼的安装角扭大，外翼安装角扭小，俗称“好扭”；波状改出性能不好的模型，盘旋外翼安装角扭大，内翼安装角扭小，俗称“坏扭”。“好扭”作用的过程及原理分析如下：

（1）波状飞行是机翼失速造成的（详见第六章有关内容）。

（2）扭曲机翼飞行时各处迎角不同，进入失速也就有先有后。具有“好扭”的机翼，内翼迎角较大，先失速。内翼阻力剧增，升力剧减，盘旋半径急剧减小。具有“坏扭”的机翼，外翼先失速，失速后盘旋半径反而变大。

（3）盘旋半径减小时，迎角减小，波状可改出。盘旋半径增大时，迎角增大，波状更严重。

“好扭”的好处除了前面讲过的两点之外，还有助于橡筋模型爬升。第一转弯前，模型抬头接近失速状态，没有“好扭”的模型往往整个机翼失速而下坠。有“好扭”的模型，内翼先失速，模型进入转弯，克服拉翻现象。

“好扭”也存在缺陷，应用时要注意。

第一，由于机翼有扭曲，飞行时就不可能处处迎角相同。不可能调整到使整个机翼都在理想的迎角下工作。有些部位迎角偏大，有些部位迎角偏小。机翼空气动力性能降低。扭曲越大，迎角偏差就越大，空气动力性能降低越多。

第二，易使模型盘旋时带有侧滑。“好扭”使模型向转弯反方向倾斜。为了实现盘旋，必须大大增加方向舵角，模型有一个较大的外侧滑角，产生超过“好扭”的横侧力矩。由于气流总是从外侧吹来，模型的空气动力性能也要降低。“好扭”越大，侧滑角就越大，空气动力损失越多。

“好扭”角度太大还会降低以至完全丧失波状改出性能。因为俯冲阶段机翼尚未失速，过分的扭曲产生的滚转力矩使模型向反方向转弯。抬头时模型已向外倾斜，不可能实现波状改出了。

橡筋模型如果“好扭”太大，爬升第一转弯时内翼失速严重，转弯过急，迎角减小太多，升力大为下降。模型平飞甚至下冲一段再爬升，造成一些损失。

自由飞模型飞机如果“好扭”太大，小迎角爬升时就会左旋。为此不得不加大右拉力线。这样调整之后，往往出现前期右旋、后期左旋的进退两难的局面。

调整模型时，对于“好扭”的应用要注意以下几点：

（1）“好扭”的大小要恰到好处，并非扭曲越大越好，只要能实现波状改出就够了，一般在0.5°以下。大展弦比机翼的“好扭”可以小些。

（2）“好扭”的分布也有讲究。整个机翼沿展向均匀扭曲并不好。比较好的办法是外翼和内翼的中段都不扭曲，只把内翼翼尖部分安装角加大。翼尖部分离重心远，失速后力矩变化大。这样做可以减小扭曲，减小空气动力的损失，又具有足够的波状改出性能。

以上措施能相当程度地减小机翼扭曲带来的损失。但是，只要机翼扭曲，空气动力损失就不可避免。能不能不扭曲机翼而又具有波状改出性能呢？下面介绍一些方法和设想：

现在牵引模型使用的重锤，也具有波状改出性能，即抬头时减小盘旋半径。由于重锤通过方向舵才起作用，所以反应比较迟缓，盘旋半径的减小也不如“好扭”显著。

采用扰流线的机翼，内翼翼尖故意不贴线，也可使内翼先失速。不过这只有在扰流线能推迟临界迎角的情况下才有效。

最后提出一个可能较为理想的办法：内翼翼尖部分采用临界迎角较小的翼型（可把前缘半径减小，减小上弧前部丰满度等）。这样，机翼不必扭曲。经济迎角基本一致，临界迎角则有差别。波状改出性能与“好扭”相同，又可以避免扭曲机翼带来的空气动力损失。

六、急转弯

在比赛中进行遥控模型往返速度、封闭速度、往返距离科目时，为了取得好成绩，必须尽量减少转弯的路程和时间。为此要求模型进行急转弯，其实质是小半径盘旋问题，一般有以下几种方式。

（一）水平急转弯

前面我们推出一个盘旋半径公式R＝[image: alt]
 ，其中的速度V是盘旋需用速度，可从力平衡中推出。

升力的垂直分力等于重力　　　　　Lcosβ＝G

代入升力公式　　　CL
 [image: alt]
 ρV2
 Scosβ＝G

盘旋需用速度　　　V2
 ＝[image: alt]


代入半径公式整理为R＝[image: alt]


从这个盘旋公式中可以全面看出减小盘旋半径进行急转弯的具体措施：

第一，减小翼载荷可以减小急转弯半径。对于F3B项目，由于需要配重来增大速度和惯性（而且这方面更加重要），所以不宜采取减小飞行重量的措施；对于动力项目则可以采取减小翼载荷以减小急转弯半径的措施。

第二，增大倾斜角使升力水平分力增大，可以减小急转弯半径。但增大倾斜角是有限度的，即必须保证模型不掉高度。如倾斜太大，模型将盘旋下降。

第三，增大升力系数可以减小急转弯盘旋半径，这是最主要的措施。设计上应选择最大升力系数较大的翼型，操纵上要用大升力系数迎角（大杆量拉杆）。但要注意，绝对不要超过临界迎角，否则不但由于升力系数减小达不到小半径急转的目的，而且由于阻力系数的激增使飞行速度骤降。用临界迎角也不是最好，临界迎角虽然升力系数最大，理论上急转半径最小，但有两个缺点：一是诱导阻力很大（诱导阻力系数与升力系数平方成正比），对飞行速度不利。二是操纵上很容易超过临界，缺乏可靠性。因此，正确的选择是稍小于临界迎角，最终由运动员的感觉和经验确定，由飞行的效果来验证。

（二）侧飞急转弯

模型由平飞快速滚转90°呈侧飞状态，大拉杆做内筋斗后滚转改为平飞。

这个方法的优点是急转半径最小，因为全部升力都用于转弯。缺点是要掉些高度，所以转弯前应使模型处于小角度爬升状态。另一个缺点是两次90°滚转操纵上比较复杂，速度上也略有损失。F3B项目很少采用这个方法，矩形封闭航线项目则采用较多。

（三）正飞内筋斗急转弯

模型水平平飞进入，迅速大拉杆使模型作半个筋斗，至倒飞状态时半滚改出，如图9-8所示。
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图9-8　正飞正筋斗急转弯

这种方法的优点是转弯半径小，全部升力都用于转弯，转弯时不掉高度。缺点是操纵比较复杂，半滚时增加阻力，拉起时机翼过负荷较大（见本章第7节）。

（四）倒飞内筋斗转弯

进入前模型作半滚呈倒飞状态，迅速大拉杆做半个筋斗，至正飞状态时回杆恢复平飞状态，如图9-9所示。
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图9-9　倒飞正筋斗急转弯

这种方法的优点是进入时升力和重力方向一致，升力、重力都起到向心力的作用，因而筋斗半径（也就是急转半径）最小，且过负荷也较小。缺点是操纵比较复杂，倒飞和半滚过程空气动力有些损失。

（五）外筋斗（倒筋斗）急转弯

仿照本节（三）、（四），可以实行平飞推杆外筋斗急转弯（半滚改出）；也可以实行平飞半滚倒飞推杆外筋斗急转弯。内、外筋斗的原理完全相同，但也有重大区别。内筋斗是在机翼正迎角情况下实行的。外筋斗是在机翼负迎角情况下进行的。负迎角同样也能产生升力（方向相反）。如果是对称翼型，正、负迎角的升力曲线完全相同。如果是非对称翼型，正、负迎角升力曲线相差很大，负迎角的最大升力系数要小得多，不利于作急转弯，如图9-10所示。
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图9-10　外筋斗急转弯

七、急转弯过负荷

开展遥控速度项目以来，过负荷的问题已经非常尖锐了，特别是F3B的C科目，比赛时出现多起上反角永久变形和机翼折断的事故。所有事例都说明，最大过负荷产生于急转弯。

为了说明这一点，先做一个简单的试验。在弹簧秤下挂一个重1牛的砝码，静止时指针停留在1牛刻度处，说明这时弹簧受力（负荷）1牛。手持弹簧秤向上运动（有加速度）弹簧被拉长。说明这时弹簧受力超过砝码所受的重力（叫做过负荷）。上升加速度越大，过负荷越大（在刻度上显示出来）。如果把这个砝码拴在线绳上，静止状态下线绳的负荷也是1牛。如果甩动砝码，线绳上也会出现超过重力的负荷——过负荷。

模型急转弯时也会出现过负荷现象。因为转弯半径是由多余升力（向心力）决定的，所以可用实际升力和模型所受重力之比来表示过负荷的大小，这个比值叫做负荷因数
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模型平飞时升力等于重力，负荷因数等于1。作为可变的条件，负荷因数主要取决于迎角和飞行速度。模型急转弯前一般用小迎角冲到最大速度，作转弯时猛然拉杆，增大迎角，增大升力系数。假定平飞时升力系数是0.1，转弯时升力系数是1.4，升力增大到原来的14倍，这时的过负荷因数是14。

实际试飞时，难于确切掌握平飞升力系数。这时可以测出飞行速度，根据翼型性能估计出最大CL
 （一般在1.2～1.4左右），计算出最大升力。用这个升力和重力之比，也可以计算出过负荷因数。例如，一架F3B模型配重后飞行时所受重力为20牛，机翼面积为0.5米2
 ，急转弯时升力系数为1.4。这时产生的升力约为394.8牛，负荷因数为19.7。就是说，实际升力是重力的19.7倍，相当于平飞时负荷增重374.8牛。增加这么大的力，如果没有足够的强度，模型是无法承受的，而且这是最低的强度要求，实际上要增加相当的安全系数。航模设计没有建立统一的规范，不过一般设计时，破坏强度总要在可能达到的最大负荷的1.5倍以上。这样，上例中的模型强度应能够承受约560牛的负荷。可以用计算出来的负荷，把机翼支起来，在机身上逐渐加重，用静力做过负荷的模拟试验，作为参考。

从负荷因数[image: alt]
 中，有人可能误认为模型所受重力越大过负荷越小，这是不对的。原因是：首先，过负荷因数是升力对重力的相对比值。如果两架模型的负荷因数n相同而G不同，则G大的模型，其过负荷的绝对值要大；其次，G值大的模型在其他条件相同情况下，能够冲出更大的速度，过负荷一般也较大。

试一试、想一想

1．骑自行车转弯时留意转把和侧身的关系。技术熟练者试一试：只转把不侧身是什么结果？只侧身不转把又是什么结果？想一想这是什么道理。

2．怎样测量和计算线操纵模型飞机的外拉力？需要测量哪几个数据？用什么公式和单位？找一架模型实习一次是很有趣的。

3．线操纵特技模型飞机高飞、过顶和作筋斗动作时，外拉力有什么变化？

4．什么叫外侧滑盘旋？什么叫内侧滑盘旋？引起侧滑盘旋的原因是什么？怎样才能做到正常的即无侧滑的盘旋？

5．在下面三种情况时，方向舵的作用有什么不同？①机翼有上反角；②机翼上反角为0°；③机翼有下反角。

6．大模型飞机（如F1A）能不能完成小模型（如弹射模型滑翔机）那样的小半径盘旋？为什么？

7．试解释盘旋半径调小后，模型显得“头重”的原因。对正常滑翔的模型，如将其盘旋半径调大，将会出现什么现象？

8．什么叫“好扭”？“好扭”有哪些作用？“好扭”有哪些副作用？怎样减小这些副作用？

9．180°急转弯有哪些方式？比较这些方式的优缺点。

10．模型急转弯时机翼负荷为什么会增加？


第十章　特技飞行

对“特技飞行”很难下一个确切的定义。通常是指平飞、爬升、下滑、盘旋以外的飞行姿态。这些飞行姿态一般比较复杂。多数飞行轨迹是曲线运动，速度的大小和方向不断变化，并且同时存在绕重心的运动。真飞机作特技动作主要见于空战和飞行表演，所以战斗机的特技性能、飞行员的特技技巧是战斗力的重要组成部分。模型飞机也可以作特技飞行动作，其中F2D就是利用特技动作进行空战，非常激烈、精采。有些模型按完成特技动作的准确、优美程度来评定飞行成绩，如F2B和F3A等。这就要求运动员有很强的控制模型的能力，要求动作准确、舒展、优美，这是科技、体育、艺术的结合。模型飞机特技飞行技艺发展迅速，不但能模仿一般真飞机的特技动作，而且能创造出一些真飞机难以完成的动作。

本章介绍特技基本动作的特征。掌握了这些基本特性后，理解其他特技动作就比较容易了。所有复杂的特技飞行，只不过是某些基本特技动作的组合。

一、倒飞

倒飞直线飞行是特技动作之一。有些组合动作中包含有倒飞（例如倒礼帽等）。有些动作要求倒飞进入（例如倒飞螺旋等）。倒飞同正飞相比有以下不同点。

（一）翼型工作状态不同

倒飞时翼型的上下弧是颠倒的，如图10-1所示。以平凸翼型为例，倒飞时平直弧在上面，弯曲弧在下面。翼型性能发生了很大变化：0°迎角产生负升力；零升力迎角是一个小的正角；大于这个迎角后，升力随迎角增大而增大，大体是线性的，这一点和正飞相同，但CL
 斜率较小；由于上弧是直线的，气流更容易分离，故倒飞时临界迎角较小，最大升力系数也较小，除零升力迎角之外所有迎角下的阻力都比正飞时增大，增大的成分是形状阻力。
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图10-1　正飞、倒飞翼型工作状态

由于翼型工作状况不同，一般倒飞时空气动力性能较差，升力较小，阻力较大，升阻比降低。倒飞滑翔时表现为滑翔角加大，机头上抬，滑翔速度也比较大。如果是动力模型就会表现为降低速度，增大迎角。若要维持正平飞的速度就需加大油门。

正飞与倒飞时翼型工作情况的差别和翼型弯度有关，弯度越大差别越大；弯度越小差别越小。对称翼型在正倒飞时工作情况相同。所以作特技飞行的模型一般采用对称型或接近对称型的双凸翼型。无论如何，翼型弯度不宜过大。

（二）俯仰平衡改变

在第六章讨论俯仰平衡时已经得出这样的结论：要在平飞状态下保持俯仰平衡，机翼和水平尾翼必须有一个安装角差。只有机翼安装角大于水平尾翼安装角，才具有俯仰稳定性。为了减小机身阻力，通常机翼有正安装角，水平尾翼为0°安装角。重心越靠前，稳定性越好，就需要更大的安装角差来保证俯仰平衡。在这种情况下如果由正飞转为倒飞，机翼和水平尾翼的安装角差被颠倒了，机翼安装角反而小于水平尾翼安装角，如图10-2所示。抬头力矩小于低头力矩，模型会低头下冲。为了保持平衡，需要一个很大的推杆量（对正飞推拉方向而言）。所以，特技模型升降舵要有足够的面积和舵角，推杆最大活动量应更大些。重心越靠前，转入倒飞的杆量要求越大。所以，重心过分靠前是不适宜的。如机翼采用对称翼型，重心在25％弦长位置时，正倒入推拉杆量相同。所以特技模型的机翼一般采用对称翼型，并且尽量减小机翼和水平尾翼的安装角差。
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图10-2　倒飞状态机翼、水平尾翼安装角差的变化

（三）横侧稳定性完全丧失

道理很简单，模型倒飞时原来的上反角变成了下反角。具有下反角的机翼在侧滑时产生横侧不稳定力矩。所以，特技模型上反角都很小，这样，虽然正飞时稳定性差一些，但倒飞时不稳定力矩也小些，是两者兼顾的办法。有些模型干脆不要上反角，原因也是一样的。由于上反角尽量减小，垂直尾翼也应适当减小。但即使这样，模型仍属于螺旋不稳定型，倒飞时尤为严重，需要相当熟练的技巧才能操纵。

可能改善倒飞横侧稳定性的措施有两个：一个办法是机翼采取0°上反角和较大后掠角配上较小的垂直尾翼。因为后掠角也起横侧稳定作用，而且在正倒飞时没有区别；另一个办法是采用有弹性的上反角，但这个办法要估计到对其他特技动作的影响。

（四）方向操纵复杂化

在第九章中，分析了方向操纵（调整）和上反角的关系。特技模型要特别注意这一点。没有上反角的模型，无论正飞或倒飞，单纯操纵方向舵都难以使模型转弯，只能引起侧滑。使模型转弯主要靠副翼的作用。有上反角的模型在倒飞时，方向操纵和正飞时正好相反：方向舵向左，模型向右转弯；方向舵向右，模型向左转弯。

二、侧飞

侧飞科目难度较大。侧飞的基本原理是利用机身产生升力来平衡重力，所以，这种模型的机身要有一个较大的侧面积，而圆形小机身的模型不可能进行侧飞。由于机身侧面积一般是很有限的，且展弦比很小，空气动力性能是很差的。所以侧飞时机身不得不采取大迎角，于是机身的阻力大大增加。侧飞一般都开足功率，如果速度（或发动机功率）不足，则不能维持水平侧飞，如图10-3所示。
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图10-3　侧飞时力平衡

怎样才能保证机身的大“迎角”呢？这和正飞时俯仰平衡和俯仰稳定性的原理是一样的，只是机翼换成了机身，水平尾翼换成了垂直尾翼。垂直尾翼翼弦一般在机身的中心线上，侧飞时垂直尾翼和机身没有安装角差（亦即没有迎角差）。在第七章中分析过，这种配合最多是中性稳定。为保证侧飞时具有俯仰稳定性，垂直尾翼必须有负稳定装角。所以侧飞时方向舵要翘起一个相当大的角度，也只有这样，机头才能抬起，保持一定的“迎角”，如图10-4所示。当机身侧面积、垂直尾翼面积、尾力臂和重心位置一定时，方向舵上翘越多，机身的“迎角”越大。如重心后移，保持机身“迎角”不变时，方向舵上翘角应当减小。当重心后移到一定位置，为了保持力矩平衡，方向舵应该完全平直，即机身和垂直尾翼没有安装角差，这是随遇平衡状态，稳定性也就消失了。将重心前移，稳定性增加，安装角差也需要相应加大。如重心前移到一定程度，即使方向舵翘到头也不能制止机头下沉。所以，特技模型的重心位置，不但要考虑与翼弦的相对关系，还要考虑和机身的相对关系。

[image: alt]


图10-4　侧飞力矩平衡

侧飞时，机翼和水平尾翼的升力是有害的，它会使模型偏航，所以侧飞时要推杆，使机翼保持在零升力迎角位置。侧飞时的方向稳定性由原来的水平尾翼来保证。侧飞时横侧稳定性完全丧失，有赖于操纵副翼来保持横向姿态，而且上反角越大，越难保持，因为模型总有一个恢复正飞的趋势。同时，上反角也干扰侧飞的俯仰操纵。例如，右侧飞时，如果机身“迎角”加大，由于上反角的作用会使右机翼迎角加大，左机翼迎角减小，从而产生左滚转力矩，给操纵上带来复杂因素。因此，要进行侧飞的模型的上反角应当尽量小一些，单纯从侧飞性能着眼，最好是0°上反角。

三、横滚

F3A由滚转组成的特技动作最多，掌握好滚转是提高成绩的重要基础。下面以水平横滚为代表进行讨论。

（一）简单横滚

横滚是模型在水平飞行中加上一个绕纵轴的转动。单纯用副翼可以完成这个动作，只是质量低，是一种简单的、粗糙的横滚，是初学者的操纵方法。简单横滚有两个特征：

第一，重心运动轨迹是一条螺旋线。这是因为滚转过程中，升力不断改变方向。侧飞时升力使轨迹左右游移；正倒飞时升力使轨迹上下游移。

第二，高度逐渐降低。这是因为滚转过程中，模型大部分时间都是倾斜的，只有部分升力用来平衡重力，有一半时间升力甚至是向下的。

因此，正式比赛时，简单横滚是拿不出手的，水平直线轨迹是横滚评分的基本要求。

（二）水平直线横滚

要做到水平直线横滚，模型在进入横滚前要加大速度。因为滚转时改变了与气流的相对方向，阻力大大增加。如果速度不够，在动作后期可能发生失速。下面以右滚转一周为例，分析各个阶段的操纵要点：

0°～90°的操纵要点：①向右压杆操纵副翼，杆量大小视滚转急缓而定。②同时逐渐推杆，减小机翼迎角，逐步减小机翼的升力，减小升力引起的侧偏移，到90°时要推到零升力迎角。③同时给左舵，舵量也是从小到大，以便使机身升力逐步代替机翼升力。

90°～180°的操纵要点：①保持副翼位置，如飞行速度降低，就要加大杆量，以维持滚转速度（以后各阶段均采取这个原则）。②继续推杆以继续减小机翼迎角。在逐渐变为倒飞的过程中，机翼迎角小于零升力迎角。倒飞时负的升力是向上的，用来逐渐代替机身的升力。③同时逐渐回左舵，滚到180°时，方向舵回到中立位置。

180°～270°的操纵要点：①保持副翼位置，②逐渐回杆以逐渐加大机翼的迎角，滚转到270°时，机翼迎角加大到零升力迎角。③同时逐渐给右舵，到270°时机身升力完全代替机翼升力。

270°～360°的操纵要点：①保持副翼位置，接近360°时如不连续滚转，应提前回杆，提前量视滚转速度而定。②继续拉杆，逐渐加大机翼迎角，增大升力。③同时右舵逐渐回中，如图10-5所示。
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图10-5　横滚过程

（三）横滚的性能

横滚质量的好坏，除了操纵技巧原因之外，与模型性能和外界条件也有关系。

首先，模型飞机应具有较大的平飞速度。因为滚转容易减小速度，而且，在有了较大速度后，舵面效率才高，操纵起来才比较灵便。此外，速度较大时，即使发生同样的偏移，对飞行轨迹的影响相对较小。例如，同样下降1米高度，速度小时飞行轨迹比较倾斜，速度大时飞行轨迹比较平缓，看起来影响较小。真飞机横滚初速要求是着陆速度的2倍以上。模型飞机一般都超过3倍，现在多数模型平飞最大速度达到着陆速度的4～5倍。

滚转速度快时，滚转一周形成的偏差较小。因此，慢滚更难一些。运动员喜欢把滚转动作安排在顺风航程。模型顺风或逆风飞行的空速是一样的，但地速（相对地面）却不同。顺风飞行地速大，飞越规定空域时间短，滚转速度要相应加快，动作质量往往较高。大展弦比妨碍滚转，设计时要注意到这一点。此外，各操纵面都要灵活，有足够的舵角和面积。

上反角和高机翼低重心会使滚转速度不均匀，滚转速度变化又会影响飞行轨迹，所以特技模型的横侧稳定性不宜太强。

重心位置也和滚转有关。横滚实际上包括了正飞、倒飞和侧飞三种姿态。重心位置要能满足各种姿态的要求，不但要考虑到重心和翼弦的相对位置，还要考虑重心和机身的相对位置。

四、筋斗

筋斗是飞机在垂直面上的圆周飞行。驾驶员位于圆周内侧的筋斗，称为内筋斗或正筋斗；驾驶员位于圆周外侧时，称为外筋斗或倒筋斗。内外筋斗在原理上是相同的。筋斗是特技飞行的基本动作，有些复杂的特技动作是由筋斗组成的（如8字）；更多的动作是包含了筋斗的一部分（如殷麦曼和各种转角）。滚转和筋斗是整个特技飞行技艺的两个根基。下面通过正筋斗来讨论筋斗的基本规律。

（一）筋斗半径

翻筋斗的基本原理是：平飞时迅速拉杆，迎角增大，升力猛增，升力大大超过重力，多余的升力起着向心力的作用，从而使模型从直线运动变为圆周运动。例如，一架F3A模型飞行质量4千克，机翼面积0.47米2
 ，飞行速度50米/秒。可以计算出平飞时升力系数约为0.055，这时的迎角在1°以下。如果拉杆，模型就会翻筋斗，不考虑重力影响时，筋斗半径公式是
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筋斗半径主要取决于升力系数（即取决于迎角）。上述模型CL
 和R的关系见表10-1。

表10-1　升力系数（CL
 ）与筋斗半径（R）的关系
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筋斗半径和翼载荷有关。在上例中，如CL
 ＝0.8时，模型质量由4千克减到3.5千克，筋斗半径也就由17.36米减小到15.19米。

筋斗半径是空战模型机动性的主要标志，特技模型有时候也需要很小的转角（如三角筋斗）。减小模型质量，增大升力系数是减小筋斗半径的主要措施。

（二）筋斗飞行速度

进入筋斗前需要一定的飞行速度。这是因为：①在有足够速度时拉杆才能产生足够的升力。②拉杆后随着CL
 的增大，诱导阻力也急剧增大。③拉起后，重力产生向后的分力。后两个因素都会使速度迅速下降，如果速度降低太多，向心力将会减小，筋斗半径逐渐变大后翻不过筋斗，这种情况会失速下坠。

真飞机进入筋斗前都要预先积累速度，一般不低于2倍着陆速度才能开始拉起，模型飞机也是这样。具有强大动力的模型可以利用控制动力的方法使模型在筋斗过程中基本保持匀速。一般模型筋斗前半圈速度逐渐减慢，筋斗后半圈速度逐渐加快。动力太小的模型飞机和大部分模型滑翔机，平飞最大速度比筋斗初速小，这就需要先进行俯冲，积累足够速度后再做筋斗。

（三）筋斗的椭圆度

用积累速度依靠惯性做的筋斗，其轨迹是椭圆的，垂直方向的直径大于水平方向的直径。筋斗半径不断变化，其原因有二：①筋斗过程中的速度变化。②筋斗过程中重力和升力相对位置的变化。如图10-6所示，模型在a位附近时，重力抵消一部分升力，向心力较小，筋斗半径较大；模型处于b、d位时，重力完全不影响筋斗半径；模型处于c位时，重力成了向心力，筋斗半径减小，筋斗的顶部往往较尖。
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图10-6　筋斗过程

减小筋斗椭圆度的方法主要有四种：第一，增大飞行速度，可使重力的影响相对减小；第二，采取小半径，因为小半径筋斗的升力大，重力的影响也相对减小；第三，操纵油门，始终控制速度，最大限度地减小速度的变化。用这个方法做筋斗时，只需中速进入，然后柔和加油门，到顶前收小油门，改出时恢复正常油门；第四，筋斗过程中不断改变杆量。拉起模型后，随着模型机头抬起要逐渐稍稍松杆，以补偿重力作用的变化，过顶以后又逐渐拉杆。

（四）筋斗平面及轨迹闭合问题

特技竞赛时要求筋斗轨迹闭合，筋斗平面垂直于地面。经常出现的毛病是筋斗平面倾斜，或是轨迹不能闭合而呈弹簧状，给运动员带来不少困难。碰到这种情况，要具体分析其原因，再正确地调整。

在拉起瞬间，如果模型原本是倾斜的，筋斗平面也将倾斜。这种原因引起的倾斜具有偶然性。倾斜时左时右，时大时小，时有时无。经过多次试飞容易判断是否是这个原因。

螺旋桨的陀螺力矩也会造成筋斗偏斜，使轨迹呈弹簧状。右旋螺旋桨拉起时向右偏，推下时向左偏。由于这个原因引起的偏斜方向是必然的。筋斗半径越小偏斜越严重，半径放大后有所缓和。

还有一个原因是发动机的反作用力矩间接引起的。右旋发动机产生使模型向左滚转的力矩。平飞时为了平衡这一力矩，常常采取加大左机翼安装角的办法（具体做法是用调整片），使左翼升力大于右翼升力，达到横侧力矩平衡；但是，这样做会使左机翼的阻力增加，破坏方向力矩平衡。为了平衡左机翼阻力力矩，较好的方法是将发动机装有一点右倾角。如果调整得当，平飞时可以达到平衡。但是做筋斗拉起后，发动机功率加大，飞行速度降低，两个因素都使拉力和发动机右拉力矩加大。发动机功率加大时，还加大了左滚转力矩。这种情况使模型右转左滚。由于这个原因造成的偏斜方向是固定的，并且在速度降低时表现更加明显。解决这个问题首先要精心设计模型，通过试飞精心调整模型，把模型必然性偏差减少到最低限度，最后在熟知模型产生偏差特性的基础上，用高超的操纵技巧予以修正。

五、螺旋

螺旋时飞机重心沿中心垂直于地面的螺旋线向下运动，螺旋线的半径很小（这是外观上区别于急转弯下冲主要标志），螺距很大，同时不断绕纵轴和竖轴旋转，如图10-7所示。早期的飞行训练格外重视螺旋这个科目，目的不在于它的实用而是要了解它的危险性。当时对螺旋的原理还不太清楚，偶然进入了螺旋就束手无策，发生过不少严重的事故。
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图10-7　螺旋

螺旋和急转弯下冲的实质区别在于机翼迎角大不相同。急转弯下冲时机翼是小迎角；螺旋时迎角则超过了临界迎角，是飞机失速后的特殊飞行状态。失速以后，左右机翼的情况一般不完全相同。其中有一侧机翼升力下降更多一些，飞机将向这一侧滚转。如向右滚转，飞机将向右侧滑。滚转和侧滑都会使右机翼迎角增大，左机翼迎角减小。因为机翼迎角已经超过了临界迎角，右机翼迎角增大后升力反而降低，阻力继续增大；左机翼迎角减小后升力反而较大，阻力有所减小。因此，飞机不但不产生恢复力矩，反而产生继续向右旋转的力矩。一旦进入这种状态，飞机就会自动滚转不停而形成螺旋。

过去对螺旋的处理失误是不了解其性质而造成的。螺旋时飞机低头滚转，驾驶员如果按急转下冲方法操纵，自然是首先拉杆，希望拉平机头，同时反向压杆，希望摆平机翼。结果适得其反，拉杆后使机翼失速更加严重；反向压杆后，内翼迎角增大，失速更严重，反而加剧螺旋。正确的操纵方法是首先反向蹬方向舵，减缓以至制止飞机绕竖轴的转动，然后推杆减小迎角，飞机由螺旋转变为俯冲，再由俯冲缓缓拉起，就可从螺旋改出了。

螺旋既是失速引起的，所以薄而弯曲的翼型容易进入螺旋（因为临界迎角小），进入螺旋后不易改出（因为失速后升力下降快）。前缘丰满的对称翼型比较难进入螺旋，进入后也较易改出。前重心的模型进入螺旋较难，后重心的模型容易进入螺旋，改出比较困难。考虑到这一点，F3A模型重心居中为宜（30％～35％翼弦长处）。

几乎多数F1A模型滑翔机在迫降后都自动进入螺旋。除重心位置和翼型因素之外，大翼展加大滚转力臂）和“好扭”（内翼安装角大，失速更严重）也是促成螺旋的原因。再加上右舵（指右螺旋模型）和重锤打舵作用——螺旋时模型向内倾斜，惯性离心力使重锤向外侧移动，从而加大右舵并固定，螺旋也就无法改出了。克服迫降螺旋的措施是：减小“好扭”；锁住重锤保持直舵，最好是略带左舵；垂直尾翼避开水平尾翼螺旋时的干扰区。

六、垂直上升和下降

垂直上升动作由平飞进入，拉正筋斗的1/4周，转入垂直上升，如图10-8所示。做此动作要掌握住几个要点：第一，拉起前加到最大速度，因为垂直上升时速度降低很快。第二，拉杆动作迅速，一拉到位，因为CL
 越大，转角半径越小，轨迹越优美。但也不可拉过量，拉过后将大于临界迎角，CL
 降低，转角半径加大，阻力加大，速度降低多。第三，回杆要及时。只有处于零升力迎角时才能垂直上升，所以，回杆的位置应是零升力迎角的位置。

垂直下降的要点和垂直上升相似，所不同的是进入速度要尽量减慢。
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图10-8　垂直上升

垂直上升和下降的滚转比横滚简单，由于没有重力的影响，只需操纵副翼就能高质量地完成动作。

试一试、想一想

1．倒飞和正飞有哪些不同？从正飞转入倒飞应如何操纵？为什么？

2．模型飞机侧飞需要具备什么条件？怎样操纵？上反角在侧飞中起什么作用？

3．模型飞机横滚时为什么容易降低高度？怎样操纵才能使模型作水平直线滚转？

4．顺风航线做横滚与逆风航线做横滚有无区别？为什么？

5．筋斗半径的大小决定于哪些因素？

6．筋斗不圆是哪些原因造成的？怎样操纵才能克服筋斗不圆的现象？

7．筋斗平面倾斜、筋斗轨迹不闭合（呈弹簧状）是什么原因？怎样克服？

8．螺旋和急转下冲有什么区别？怎样改出？

9．牵引模型滑翔机迫降时为什么特别容易进入螺旋？


第十一章　动力装置

动力装置通常指模型飞机的发动机和螺旋桨。这一章主要不是介绍它们的原理和设计，而是讨论飞行调整中涉及到动力装置的有关问题。

一、螺旋桨的工作

（一）原始的螺旋桨

第一代飞机的螺旋桨大都是平直的，就像一只大竹蜻蜓，如图11-1所示。桨叶像小机翼，装在同一根轴上。桨叶剖面（相当于机翼的翼型）弦线和旋转平面的夹角叫做桨叶角（相当于机翼的安装角）。螺旋桨原地旋转时桨叶迎角等于桨叶角（不考虑滑流），叶面产生“升力”和阻力，阻力由发动机或橡筋和扭力来平衡；“升力”在这里叫做拉力，如图11-2所示。设计或调整螺旋桨要解决的问题主要有两个：一个是选择好的剖面和有利的桨叶角，发挥最大的效率；另一个是选择适当的直径和叶片宽度，达到理想的负荷，使发动机用最佳的转速工作。
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图11-1　原始螺旋桨
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图11-2　螺旋桨及其拉力

（二）等距螺旋桨

然而问题并不这样简单。飞行时螺旋桨并非原地工作，而是一面旋转一面前进。气流对螺旋桨的相对速度有两个：一个是旋转速度U，它垂直于旋转轴；另一个是前进速度V，它和旋转轴平行。合速度W才是飞行时螺旋桨相对气流的真正速度。可见，当螺旋桨一面旋转一面前进时，桨叶迎角比原地不动时减小了角θ，如图11-3所示。这个角叫做前进角，其正切是前进速度与旋转速度之比
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图11-3　螺旋桨的实际工作情况

tanθ＝[image: alt]


即　　　　　　tanθ＝[image: alt]


如果螺旋桨转速n一定，前进速度V越大，前进角θ越大，前进速度越小，前进角也越小；如果前进速度V一定，转速U越大，前进角θ越小，转速越小，前进角越大。

螺旋桨旋转线速度U不但和转速n有关，而且和半径R有关。相同转速时，半径小的地方线速度小，半径大的地方线速度较大。所以，当V和n一定时，前进角沿半径分布也各不相同。半径小的地方前进角大，半径大的地方前进角小。因此，等桨叶角螺旋桨旋转前进时，会产生桨叶迎角沿半径处不相等的情况。根部迎角小，甚至变为负迎角，尖部迎角则较大。

为了保证螺旋桨旋转前进时处处迎角相等，螺旋桨必须是扭曲的，即根部桨叶角大，随着半径的增大，桨叶角逐渐减小。变化的规律可以用公式tanφ＝[image: alt]
 逐段计算出来。但是，实际采用一个较为简化的方法。即把公式右边分子分母均除以转速n，分母除以n后变成了2πR，即半径为R的圆周长。分子V除以n，表示螺旋桨旋转一周前进的距离，用字母H表示，即[image: alt]
 ＝H，一般叫做“螺距”，桨叶角公式化简为

tanφ＝[image: alt]




这样，只要确定螺距后，各处的桨叶角就可以计算出来。按这种规律确定桨叶角时，桨叶各处的螺距都是相等的，叫做“等距螺旋桨”（简称等距桨）。等距桨可以保证螺旋桨各处迎角大体相等，设计制作也很简单，所以仍然被广泛采用。

“螺距”这一概念是从一般螺钉中借用过来的，就是螺纹之间的距离。把螺钉拧入木板，旋转一周时前进的距离就等于螺纹的螺距，如图11-4所示。这个概念用于螺旋桨时往往发生误解，似乎飞机的前进速度是由螺距决定的，实际上决定前进速度的因素是拉力和阻力。对于螺旋桨来说，“螺距”是理论上桨叶旋转一周时沿桨叶剖面弦线方向的前进距离，但不一定是实际前进的距离。
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图11-4　螺距

例如，竞速模型飞机飞行速度为270千米/时，发动机转速为30000转/分，等距螺旋桨的螺距及各剖面的桨叶角求法如下：

由于飞行速度为75米/秒，转速为500转/秒，所以：

螺距　　　[image: alt]
 （米/转）

桨叶角　　　[image: alt]


各处桨叶角计算如下：
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实际应用时桨叶角不必计算，只用简单放大的方法就可以很快画出，如图11-5所示。作OA等于螺旋桨半径R，作OB⊥OA，OB等于螺距H，根据需要在OA上截取等分点R1
 ，R2
 ，…，Rn
 ，这些等分点和B的连线与OA的夹角就是该处的桨叶角。
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图11-5　等距螺旋桨

（三）不等距螺旋桨

用上述方法计算出来的等距螺旋桨，各处桨叶角正好等于前进角（φ=θ）。桨叶各处迎角相等，且都等于0°。迎角偏小，螺旋桨效率不高。如果加大螺距，迎角自然可以加大，但各处增大的角度不同，桨根处增大较多，桨尖处增大较少，会使各剖面迎角出现差别。螺旋桨的效率也不高。不可能做到各剖面都在有利迎角下工作，这是等距螺旋桨不可克服的弱点，于是各种不等距螺旋桨应运而生。

最简单的方法是在等距桨的基础上，在桨叶各处都加一个相同的角度（一般是接近有利迎角的角度2°～4°）。这样变化之后，桨叶各处螺距都增大了。但增大的程度各不相同。半径小的地方，螺距增加较少；半径大的地方，螺距增加较大，于是成了不等距的螺旋桨，如图11-6所示，可以一定程度地克服等距桨的弱点，提高效率。

[image: alt]


图11-6　不等距螺旋桨

现在使用的效率较高的螺旋桨还不是这种不等距桨。它的螺距变化规律大体是：从中心到75％R的螺距随半径递增，基本上是等距加等角的幅度（或稍大）。75％R以后的螺距随半径增大而递减，直到桨尖。这种不等距桨的根据现在还没有一致的解释。不过已被许多运动员的实践所证实，目前只能相信它的效率，相信它能使叶面各处迎角更接近于有利迎角。下面就这个问题进行两点探讨性说明，供读者研究。

第一个可能的原因是螺旋桨滑流的影响。螺旋桨工作时将空气向后排送，螺旋桨直径所及范围气流的速度大于飞行速度。滑流的方向大致如图11-7所示，中心附近基本上和旋转平面垂直，随着半径加大，滑流逐渐倾斜。滑流垂直于旋转平面的速度分布，寿尔康工程师曾做过一个很有启示的试验，他是一位航模爱好者，在设计大型冷却塔排风扇时想到了航模的螺旋桨，于是测出滑流速度分布，并据此修正桨叶角，结果效率大大提高。图11-8所示是他的试验示意图。中心附近滑流速度较小，原因是螺旋桨线速度小，随着半径增大，滑流速度也增大，原因是螺旋桨线速度增大了。在75％R附近，滑流速度最大，并且有一段变化平缓的区域。此后半径再增大，滑流速度降低，原因是滑流的倾斜和受外面气流的影响，这一结果和现在优秀模型上螺旋桨的螺距分布是一致的。由于滑流具体分布是一个很复杂的问题，影响它的因素很多（如转速、剖面、平面形状和直径等），航模界在这方面的研究目前还很不够。
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图11-7　滑流速度分布图
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图11-8　试验示意图

第二个可能的原因是螺旋桨变形。螺旋桨工作时总会产生弹性变形，由于压力中心通常在50％弦线以前，变形的趋势多半是前缘上扭，桨叶角加大。桨根部分较厚，变形较小，桨叶外部较薄，加上变形的积累，桨叶角增加较大。为了抵消这种变形，制作时预先把桨尖部分的螺距适当减小。国际级橡筋模型飞机的螺旋桨为了提高空气动力性能，一般都做得很薄，故考虑变形问题是完全必要的。活塞发动机螺旋桨虽然直径很小，强度较大，但由于转速很高，变形问题也不能忽视。

二、拉力力矩

在讨论模型飞机力矩平衡时几次提到了拉力力矩。从模型侧面看，如果拉力线不通过重心，就会产生抬头力矩或低头力矩；从顶面看，如果拉力线不通过重心，就会产生方向偏转力矩；如果从侧面和顶面看拉力线都不通过重心，则会产生横侧力矩。拉力横侧力矩一般很小，通常都忽略不计。但是如果发动机安装时离纵轴较远，拉力横侧力矩就不能忽略了。

拉力力矩的力臂是安装发动机的偏心和倾角造成的。拉力线和纵轴平行但不重合时叫做“偏心”，按照拉力线所在的方位可分为上偏心、下偏心、左偏心和右偏心等。拉力线和纵轴的夹角叫做“倾角”，按照拉力倾斜的方向可分左倾角、右倾角、下倾角和上倾角等，如图11-9所示。调整模型时一般采用改变拉力线倾角的方法。
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图11-9　拉力线及其倾角

拉力力矩等于拉力乘以力臂。力臂的判断比较简单，只要注意到拉力线偏心和倾角即可。一旦调好后，飞行过程中拉力力臂不会发生变化，掌握起来并不困难。这一节主要讨论力矩的另一个因素——拉力。拉力在飞行过程中是变化的，从而引起拉力力矩的变化。掌握拉力变化的规律，对于飞行调整来说很重要。首先介绍一个拉力公式

P＝Ca
 ρn2
 D4


其中，P是拉力；Ca
 是拉力系数；ρ是空气密度；n是转速；D是螺旋桨直径。

对于调整模型来说，ρ和D是不变的。Ca
 主要取决于桨叶迎角并和转速及飞行速度有关。首先分析转速n，拉力和转速的平方成正比。例如橡筋模型前期，螺旋转速高，拉力大，拉力力矩就大。动力后期，转速下降，拉力小，拉力力矩就小，调整时要考虑到拉力力矩的这种变化。又如遥控模型飞机，加大油门后，螺旋桨转速增大，拉力增大，拉力力矩也增大，油门减小时，拉力力矩也减小。不过要注意，上述规律是有条件的，即Ca
 、ρ、D都保持不变。如果这些条件同时也变化了，转速和拉力就不一定是这种关系。例如，油门不变，螺旋桨直径变小后，转速会增大。这种情况下，拉力一般变化不大，甚至还可能减小。

表示拉力的公式还有
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其中，N是功率；V是飞行速度。

拉力和有效功率成正比。测定发动机的功率很困难。在螺旋桨及其工作状况不变的条件下，功率的变化表现为转速的变化。这一点和拉力的第一个公式是一致的。发动机在地面的转速可以精确地测量出来，在空中转速可凭听觉或声频转速表判断。

在发动机功率不变的情况下，可用拉力与飞行速度成反比。因为速度增加后，桨叶迎角减小，拉力系数也减小。即使用变距桨，在速度增大后，相应增大桨叶角，保持桨叶迎角不变，但可用拉力也会降低。因为桨叶角加大后，合力向前的分力减小了。即使可以增大转速，保证速度增大后，桨叶角及迎角都不发生变化，可用拉力还是会随飞行速度的增大而降低，因为单位时间内发出的功是一定的。一般模型开足油门原地不动时拉力最大，随着飞行速度的增大，可用拉力不断减小。

调整模型时要注意到这一点。例如，一般橡筋模型都有翼台，重心在机身基准线之上。拉力线和机身基准线一致，拉力产生抬头力矩。第一转弯后期，速度逐渐降低，拉力逐渐相对加大，抬头力矩加大。这是拉失速的重要原因之一，其他动力模型也有这个问题。

拉力线通过重心之上，拉力产生低头力矩的情况正好相反。当速度减低、拉力加大时，低头力矩加大，有助于克服抬头失速的情况，这种配置对可操纵的模型十分有利。一般飞机平飞加大油门之后，速度和升力增大而进入爬升，为了保持平飞就需要推杆以减小迎角。如果拉力产生低头力矩，在加大油门之后拉力和低头力矩加大，自动减小迎角，如果配合得当，可以不用推杆。

进行自由飞直线速度纪录飞行的模型，要想保持轨迹相当困难，因为舵面是固定的。动力稍大就会爬升，动力稍小又会下冲。采用拉力产生低头力矩的配置，有自动调节迎角保持平飞的作用，适应动力变化的能力将会大大加强。

采用拉力低头力矩的调整还有利于特技模型的垂直爬升。以F3A为例，自平飞急拉起后，要回杆到零升力迎角。这个位置要求很精确，不好掌握。如果拉力本身产生低头力矩，拉起后速度降低，拉力和低头力矩增大，迎角自动减小。如果调整得当，回杆到平飞中立位置即可保持垂直上升，这样掌握起来容易得多，可以缩短训练时间，提高动作的质量。俯冲时，一般都收小油门，拉力力矩不起什么作用。如果采取拉力产生抬头力矩的调整方法，效果将会完全相反。

右旋爬升的模型采用右拉力线的方法也有稳定作用。前面已经提到橡筋模型第一转弯前很容易抬头失速。这时如果拉力产生右转力矩，速度减小后拉力加大，右转力矩加大，模型进入转弯。运动员们都有这样的经验，即将拉吊的模型如果一旦转过弯去，表明已经化险为夷，焦急的心情顿时踏实了。

三、反作用扭矩

发动机螺旋桨工作时会产生横侧力矩，其方向和螺旋桨旋转方向相反，叫做“反作用扭矩”。建议读者作一个简单的试验：将模型飞机的动力橡筋上足，你会感到螺旋桨和模型有一个要向反方向旋转的趋势，这就是一对方向相反的扭矩。这时如果松开螺旋桨，它就会转动起来，机身承受的反作用扭矩依然存在；如果抓住螺旋桨而松开机身，机身也会旋转起来，螺旋桨承受的反作用扭矩也依然存在。对反作用扭矩有这样一种解释：螺旋桨撞击空气施以作用力，空气给螺旋桨反作用力，这个力矩传到机身就是反作用扭矩。这种理解是错误的，其实模型上这对相反的扭矩是扭紧的橡筋互相依存的两个方面，一上橡筋就同时存在，并不依赖于空气。即使螺旋桨在真空中旋转，机身照样有反作用扭矩。

扭矩乘以转速等于功率，扭矩的公式为

M＝Cm
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其中，Cm
 是比例系数。

加大油门时，转速增大，功率也增大，但功率的增长同转速的三次方成正比，所以油门加大时扭矩加大，反作用扭矩也就加大了；反之，油门减小时，反作用扭矩也减小。例如，F3A上升动作都要加大油门，这时要估计到反作用扭矩的加大，进行必要的修正。作下冲动作时一般都收小油门，要估计到反作用扭矩的减小，也要进行必要的修正。自由飞模型飞机也要注意这个问题。

如果油门不变，螺旋桨负荷发生了变化，也会引起转速的变化。在这种情况下，一般功率变化不多，但扭矩有较大的变化。例如模型由平飞转入俯冲，速度加快了，桨叶迎角减小，使阻力减小，转速会自动加上去。这种情况，发动机的扭矩会减小，当然其反作用扭矩也减小；模型由平飞转入爬升时，速度减慢，桨叶迎角增大，发动机转速将会降低，但功率变化不大，扭矩会明显增大。

橡筋的扭矩比较简单，它取决于橡筋的性质、橡筋束的质量和长度（或橡筋束断面的面积），以及缠绕的转数。一般橡筋拉长倍数小、橡筋多、橡筋束短而粗时扭矩大；反之扭矩较小。同一束橡筋的扭矩则取决于缠绕转数，关系大致如图11-10所示。橡筋的扭矩是变化的，尤其在开始释放阶段变化最为剧烈，这时橡筋的扭矩和反作用扭矩都很大，是模型在爬升阶段转不过弯而拉翻的主要原因，所以出手姿势相当重要。中间阶段扭矩较小，变化也比较平缓，反作用扭矩在盘旋中很容易平衡。
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图11-10　橡筋转数和扭矩的关系

有些纪录飞行橡筋模型飞机，为了完全消除反作用扭矩对模型的影响，采取前后推拉桨的方式，如图11-11所示。这样反作用扭矩作用在螺旋桨上，对飞机不产生横侧力矩。有些像真模型飞机装上两个发动机，并使它们旋转方向相反，也可以抵消反作用扭矩。
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图11-11　推拉式双螺旋桨

四、陀螺力矩

陀螺效应是比较复杂的力学现象，这个概念来源于玩具陀螺。陀螺静止直立是绝对不稳定的状态（见第七章），重力力矩将迅速使它倾倒。但是如果陀螺快速旋转时，就能稳稳地立在地上，重力力矩似乎不再起作用了，如图11-12所示。子弹在空中飞行时，压力中心在重心之前，合力将使弹丸不断翻转。为克服翻转，在枪管内刻有螺旋膛线，使弹丸飞出时绕纵轴高速旋转（1000转/秒以上），就能使子弹保持旋转轴的方向始终不变，这种现象也是陀螺效应。陀螺效应是陀螺力矩作用的结果，陀螺力矩就是旋转物体的旋转平面突然改变时所产生的力矩。陀螺力矩的方向由螺旋桨旋转方向以及旋转平面要改变的方向来决定。下面介绍一个简易快速判断法：
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图11-12　旋转的陀螺

（1）确定自己的位置：从机尾向机头方向看，相当于飞机驾驶员在座舱内的位置。

（2）判断螺旋桨旋转方向：顺时针方向为右旋，逆时针方向为左旋。画一圆表示螺旋桨的旋转面，用箭头标出旋转方向，如图11-13所示。
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图11-13　陀螺力矩方向判定

（3）从桨轴中心出发，用箭头表示机头摆动方向。机头抬头箭头向上，低头时箭头向下，左转弯箭头水平向左，右转弯箭头水平向右。

（4）陀螺力矩方向判定：将表示机头摆动方向的箭头延长交于圆上一点，通过该点的螺旋桨转动切线方向即陀螺力矩方向。例如右旋螺旋桨模型，平飞时突然拉杆，会产生使模型绕竖轴向右偏转的陀螺力矩；平飞突然推杆，会产生向左偏转的陀螺力矩；平飞突然蹬左舵，会产生抬头的陀螺力矩；平飞突然蹬右舵，会产生低头的陀螺力矩。

陀螺力矩的大小的计算公式是

M＝CnGD2
 ω

其中，M是陀螺力矩；C是比例系数；n是螺旋桨转速；G是螺旋桨重量；D是螺旋桨直径；ω是螺旋桨旋转平面转动角速度。

G是螺旋桨质量大小的标志（G＝mg），直径是质量分布的标志。两者决定螺旋桨的转动惯量。螺旋桨质量越大陀螺力矩越大。陀螺力矩同螺旋桨直径的平方成正比。橡筋模型螺旋桨的陀螺力矩较大，应当足够重视。直升机旋翼的直径特别大，对陀螺力矩的处理往往成为飞行成败的关键。

飞行中产生陀螺力矩的情况有两类：一类是筋斗（包括正、倒筋斗）；另一类是盘旋。

作筋斗飞行时，螺旋桨的旋转平面不断改变，陀螺力矩始终存在（不仅仅是拉起或推下的一瞬间存在）。F3A做筋斗时要始终注意修正轨迹，尤其上升阶段，转速大，陀螺力矩大，修正量要增加；下冲阶段，一般油门收小，转速低，陀螺力矩微乎其微。筋斗半径越小，ω越大，陀螺力矩越大。急速拉起时陀螺力矩是很大的，起飞时，如果拉起过猛，就可能急转冲下，造成事故。F2B倒筋斗比较容易松线，也是陀螺力矩造成的（指右旋螺旋桨）。筋斗飞行时陀螺力矩的方向是偏转方向。

盘旋飞行时，螺旋桨旋转平面不断改变，所以始终存在陀螺力矩。盘旋时，陀螺力矩的方向是俯仰运动的方向。一般盘旋速度越大，盘旋半径越小，螺旋桨旋转平面转动角速度越大，陀螺力矩也就越大，所以要特别注意急转弯时对陀螺力矩的修正。

陀螺力矩对右旋螺旋桨右转爬升的自由飞模型的稳定性可能有两种情况。当模型趋于拉翻时，陀螺力矩使机头右转，减小盘旋半径，有缓和拉翻的作用。当模型进入平旋时，陀螺力矩使模型低头，减小迎角，使平旋加剧，在这种情况下成了不稳定的因素。

五、螺旋桨尾流

螺旋桨正常工作时向后排送的空气叫做尾流。这股气流不可忽视。真飞机在地面大功率试车时，后面飞沙走石。尾流直接影响尾翼，飞行调整应当考虑到这个因素。

尾流区的大小大体上和螺旋桨直径相等。经过螺旋桨后气流继续加速，尾流直径减小。尾流最小直径大概是螺旋桨直径的[image: alt]
 （约为0.7）。然后尾流速度逐渐减慢，直径逐渐加大，如图11-14所示。一般讲，垂直尾翼的全部、水平尾翼的大部分都处于尾流之中。双垂直尾翼设计的意图之一就是避开尾流。但是，像橡筋模型飞机那样大的螺旋桨，整个水平尾翼都处于尾流之中。
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图11-14　螺旋桨尾流

螺旋桨尾流的方向，整体来说是和桨轴方向一致的。所以如果桨轴有了倾角，就会改变尾流的方向。这时，不但会改变尾流影响区域，而且会改变尾流和尾翼的角度。例如，增大下倾角后（俗称加大下拉），尾流将倾斜向上，增大了对水平尾翼的迎角。加大右倾角后，右半个水平尾翼脱出尾流区，同时加大尾流对垂直尾翼的夹角。

尾流还具有旋转性。旋转的方向和螺旋桨旋转方向一致。旋转的气流作用在机翼和尾翼上时，会产生方向偏转力矩和滚转力矩。滚转力矩可以部分地平衡螺旋桨反作用力矩。

尾流速度的大小主要取决于拉力的大小。一般拉力越大，尾流速度越大。地面大功率试车时拉力最大，这时的尾流速度也最大。随着滑行和飞行速度的增大，拉力减小，尾流速度也减小。在个别特殊情况下，如俯冲低转速大速度飞行时，桨叶用负迎角工作，螺旋桨尾流速度可能降到零，甚至出现负值，即尾流区气流速度小于飞行速度。拉力相同的情况下，螺旋桨直径越大，尾流速度越小。

试一试、想一想

1．什么叫桨叶角？什么叫桨叶迎角？什么叫前进角？

2．螺旋桨桨叶为什么要做成扭曲形状？

3．什么叫螺距？什么叫等距螺旋桨？等距螺旋桨的优缺点是什么？

4．测量几个优秀模型螺旋桨的螺距分布，分析其螺距分布的规律。

5．模型飞机飞行过程中，拉力将随哪些因素而变化？

6．试分析掌握拉力力矩的变化对调整橡筋模型爬升的关系。

7．反作用扭矩是怎样产生的？它的大小和哪些因素有关？调整时应当注意什么？

8．试解释下述现象：

①硬币静止立放，很快倒下。如果滚动前进，就不会倒下。这是什么原因？

②玩具陀螺静止直立是不稳定的。旋转起来就变得稳定了，能够维持直立不倒。这是什么原因？

9．分析螺旋桨陀螺力矩在正筋斗和倒筋斗以及急转弯中的作用。


第十二章　风与飞行

气象对模型飞机的飞行有很大影响，其中主要的影响是风。风能使飞行成绩降低，甚至能终止重大的航模比赛；但风又能帮助配重很大的F3B模型起飞。有时牵引模型迎风起飞到空中却成了顺风，拚命加速也无济于事。20世纪50年代两次全国性航模比赛会，曾经有两位运动员在竞速模型上使用单线，劣势中出奇制胜，至今传为佳话，这就是巧妙地利用了小风的时机。可见，正确地判断风速和风向，根据气象调整模型和采取相应的措施，对航模爱好者来说十分重要。

一、风与自由飞模型
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图12-1　模型在无风和有风时的盘旋轨迹

在有风天气，自由飞模型飞行成绩普遍下降。有人这样解释：顺风迎角小，模型下沉；迎风迎角大，模型爬升；侧风时阻力大，转弯半径变化甚至转不过弯等。要知道自由飞模型的盘旋是相对空气而言的。风天盘旋，从地面看上去，模型有时顺流而下，有时逆流而上，有时处于侧风，盘旋轨迹就不再是圆的了，如图12-1所示。但实际上，模型随匀速平移的空气（为讲清问题所作假设）这个惯性系移动，无所谓顺风、逆风或侧风。相对空气来说，模型仍然在作圆周盘旋运动，和在静止空气中盘旋完全相同，只是地面观察者看到的轨迹不是圆，而是一条螺线。自由飞类模型在静止空气中飞行和在匀速平移的空气中飞行，其空气动力效果是完全相同的。

有风时飞行成绩下降的原因不在于空气的平移，而在于风速不均匀（突风）。例如，突然加大侧风，模型一时来不及改变飞行姿态，阻力就会增大。如果突风从后面吹来，模型一时来不及加速，相对速度减小造成升力不足，模型就会下沉。如果突风从前面吹来，模型和气流的速度就会突然增大，升力大于重力，造成爬升，严重的造成抬头失速。一般讲，风速越小模型越均匀稳定。风速越大，波动越大，相对模型来说风速也就越不稳定，飞行成绩下降也就越多。

适应风天飞行的模型主要要求稳定性好。因为稳定性正是抵抗混湍流（包括突风）的能力。模型越轻，自身飞行速度越小的模型，在相同突风下受到的影响较大。所以小模型更不能抗风，成绩下降严重。翼载荷不变时，弯度较小的翼型虽然升力系数较小，但阻力系数也较小，下滑角较小，滑翔速度较大，这种模型抗风性能较好，下沉速度也并不增加。此外，模型的调整不能过分临界。模型出手时要注意风向。

二、风与往返速度

风对F3B模型的往返速度有没有影响呢？有人认为顺风航程速度（地速）加快，逆风航程速度减慢，一加一减正好抵消，与模型在无风时往返所需时间相等。这个结论是错误的。

设F3B单航程距离为L，模型飞行速度为V，静风时往返飞行所需时间为

t0
 ＝[image: alt]
 （省略飞出基线浪费的时间）

当风速为U时：

顺风航程所需时间为　　tu,W
 ＝[image: alt]


逆风航程所需时间为　　tu,aw
 ＝[image: alt]


往返飞行所需时间为　　tu
 ＝[image: alt]


有风无风往返时间差　　Δt＝tu
 －t0
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这个结果表明

（1）如果U＝0，则Δt＝0，tu
 相当于静风往返飞行的时间；

（2）如果U＝V，则Δt无限大，模型不能完成往返飞行；

（3）如果0＜U＜V，则Δt为正数，表明往返时间增加；

（4）如V一定，则U越大、Δt越大，即风速越大，往返所需时间越长。

（5）如U一定，则V越大、Δt越小，即模型自身飞行速度越大时，受风速影响越小。

总之，风增加了往返飞行时间，顺风和逆风的利弊不能互相抵消。因为顺风虽受益，但地速加大，相同航程飞行时间缩短，其受益时间较短；逆风航程时地速减小，飞行时间延长，其受阻时间大于受益时间。影响程度可以利用前面的方法计算出来。例如，一般F3B飞行速度约为30米/秒，静风往返飞行为10秒，风速5米/秒时为10.3秒，风速度10米/秒时为11.3秒。

这个分析也适用于封闭航线速度项目。因为封闭航线中必定包含顺风和逆风航程。圆周速度项目也是一种封闭航线，顺风航程和逆风航程各占半圆，风也起着延长飞行时间的作用。风对圆周运动速度的影响还有更重要的原因。有风时模型的空速和地速都是波动的，风速越大波幅越大。空速的波动会使发动机的转速和谐振管、螺旋桨以及机翼迎角等不可能都在最佳状态且互相匹配，结果各方面效率都降低了。地速的波动导致惯性离心力的变化而影响离心开关的稳定工作。

这里特别指出：圆周速度项目飞行时断线情况时有发生，是对人身安全的严重威胁。场内免不了有助手、教练和裁判等人员，大都随意站位，很容易受到伤害。断线多是在惯性离心力最大时发生，惯性离心力决定于地速。顺风的后1/4圈地速最大，断线机会最多，是危险的“黑象限”，场内人员应避免在这个区域。为了防止碎片钻出网眼伤人，场外观众也应避开“黑象限”。迎风后1/4圈地速最小，相对安全一些。

组织这类速度纪录飞行时，花点力量去选择小风天气是值得的。作为教练和运动员，要十分珍惜小风的轮次，应当掌握当地风速日变规律。就是在同一轮中，风速也时大时小，差别常常是很大的。因此，掌握突风规律，抓住风速最小的时机飞行和测速，应列为战术训练内容。

直线速度纪录和往返速度的测速方法有所不同。前者分别测出顺风和逆风航程的时间，然后计算出平均速度作为正式成绩。这里要注意，计算的方法有严格要求。正如前面分析过的，如果用往返飞行时间的和去除往返航程距离的和[image: alt]
 ，得出的结果不是模型真正的飞行速度，而是掺杂了风速的因素。所以不能采取这个方法。比赛规则中明确规定“直线速度纪录以模型两次飞越基线的速度的平均值计算。”就是说要首先分别计算出顺风航程和逆风航程的速度，然后再求这两个速度的平均值。即：V＝[image: alt]
 （VW
 ＋Vaw
 ）＝[image: alt]
 [image: alt]
 。因为顺风时模型实际速度（地速）等于模型相对空气速度加风速（VW
 ＝V＋U）；逆风时的实际速度（地速）等于模型相对空气速度减风速（Vaw
 ＝V－U）。两者的平均值正好是模型本身的飞行速度，即[image: alt]
 （vW
 ＋vaw
 ）＝[image: alt]
 （V＋U＋V－U）＝V，消除了风速的影响。

三、风与往返距离

风对F3B一类往返距离科目成绩的影响怎样呢？研究这个问题时，不必分析全部往返航程，只要对比无风和有风往返飞行各一次时降低高度的差别就清楚了。因为高度是有限制的，在一个来回中降低的高度越大，总的飞行距离就越短。

设单航程距离为L，模型滑翔速度为V，下沉速度为Vy
 ，风速为U。由于滑翔角很小，滑翔速度接近水平速度。设静风时前进1米下降的高度为Vy
 /V，单航程下降的高度为[image: alt]
 ，一个往返飞行下降的高度为

H0
 ＝[image: alt]


当风速为U时，顺风航程地速加快，飞行时间缩短，下降高度减小，结果是[image: alt]
 ；逆风航程地速减慢，飞行时间延长，下降高度增加，结果是[image: alt]
 。一个往返飞行降低的高度是两者的和
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有风和无风时的下降高度差为
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从式中可以看出，有风时一个往返飞行下降的高度要增加。风速越大，下降高度越多，总的往返飞行距离越短。如果风速等于模型飞行速度，则下降高度为无限大，有限高度完成不了往返飞行。这种情况在最初几次全国比赛中都出现过，模型顶风飞行相对地面没有前进，“停”在空中干掉高度。风速对F3B飞行距离的影响可以借助上述公式计算出来，即首先计算出有风时一个往返飞行下降的高度，再以该数除以牵引高度，得出航次数。例如V＝6米/秒，Vy
 ＝0.5米/秒，静风时能飞12个航次。当风速为3米/秒时，只能飞9个航次；当风速为4米/秒时，只能飞6.6个航次。可见，风的影响是很大的。

如果风速一定，模型飞行速度越小，风的影响越大；模型飞行速度越大，风的影响相对减小。例如上例的模型，当风速为4米/秒时，如果模型飞行速度增加到8米/秒，飞行距离可增加到8.3个航次（以上计算均未考虑飞出航线的损失）。

为了减小风对飞行距离的影响，设计上要采取小阻力、大升阻比的翼型，以提高模型的飞行速度。调整时尽量多加配重——以能牵上去为原则。因为翼载荷大可以增大滑翔速度，并且不增大滑翔角，十分有利于抗风。不敢大胆配重，认为会减小滑翔距离的顾虑是多余的。

操纵上要摆脱A科目的习惯，不要一味追求最小下沉速度，即不宜用经济迎角飞行。即使在无风天气，飞得最远的模型采用的也不是经济迎角而是有利迎角。在有风天气逆风航程，用小于有利迎角的迎角飞行才最为有利。不少运动员顶风时怕掉高度反而拉杆，结果是帮了倒忙。

四、风速和风向

前面的分析已足以说明风速和模型飞行的密切关系。如果准备参加比赛或是去郊外试飞，最好提前收听天气预报。不过气象台用风力等级来表示风速。航模爱好者习惯用每秒多少米来表示风速。两者之间的关系及其表现特征大体见表12-1。

表12-1　风力等级与风速的对应关系
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实际的风速不是稳定的，时快时慢，时有时无，这叫风的阵性。因为当气团受压力的推动朝一个方向流动时，外部受到种种摩擦和阻碍；内部又存在密度、温度和气压的差异会产生对流和许许多多大小不同的旋涡。这种现象对于某一固定点来说，就是风的阵性。由于风的阵性，测得的风速就要区分最大风速、最小风速或者平均风速。离心式风速计测出的是“瞬时”风速，用来观察最大和最小风速比较方便。叶轮式风速计测量的是平均风速，比较准确，有代表性。

航模运动员除需要掌握风速之外还要善于辨别风向。风向也是变化多端的：有时左右摆动；有时高低空风向明显不一致甚至相反；有时出现旋转的风——尘卷风；有时风向忽东忽西，短时间变化180°。风向的变化原因和规律在下一节讨论。掌握风向首先要了解它的划分和称呼。风向是风吹来的方向，可划分为东、南、西、北……16个方位，如图12-2所示。通常气象预报只用8个方位，但这种粗略的方法不能用来进行计算。飞行上有一种用角度表示风向的方法：以正北风为0°，顺时针方向旋转，东北风为45°，正东风为90°，南风为180°，西风为270°。这样通过度、分、秒，可以把风向划分到任意精度。
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图12-2　风的方向

五、风的形成和估计

形成风的基本原因有三个：

第一，空气流动成风。流动的原因是气压的推动，空气由高压区流向低压区。例如车胎内部气压较大，打开气嘴，空气就会受压力的推动向外流，形成一小股风。空气流动的快慢决定于气压梯度。气压梯度指水平方向单位距离气压的变化。单位距离气压差越大，空气流速也就越大。气象上就是根据气压梯度的大小预报未来风速的。

第二，大气中气压差的根本原因是温度差。寒冷的地方空气收缩下沉，地面形成密度较大的高气压区。炎热的地方空气膨胀上升，地面形成密度较小的低压区。区域范围有大有小，大到整个地球的大气环流，小到小气候的微小空间的对流，都是温差引起的。如果地球表面温度是一致的，就不会有空气的流动，也就不会有风。
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图12-3　地球自转对风向的影响

第三，空气流动的方向普遍受到地球自转偏向力的影响。如图12-3所示，A是北半球低纬度高压中心，B是高纬度低压中心。按压力方向，风应当由A吹向B，对B点来说是正南风。但是由于地球自转，低纬度自转线速度较大；高纬度自转线速度较小。自A向B流动的空气不是到达B点，而是到达B的东面某一点C，对C点来说就不是正南风而是西南风了。对原来的A→B风向来说已经向东偏移了。同理，南半球从低纬度吹向高纬度的风，受地球自转的影响也会向东偏移。总之，受地球自转偏向力的影响，北半球的风都向右偏移；南半球的风都向左偏移。这是大气运动的一个重要性质。

根据风的形成和范围大致分以下几种。

（一）纬度经常风

我国北方广大地区全年以偏西风为主，南方广大地区则以偏东风为主，叫做经常风。它由整个地球的大气对流和地球自转偏向力决定的。假如地球没有自转，大气对流是一个简单图像：低空风自两极沿经线吹向赤道，赤道一带空气上升；高空风自赤道沿经线向两极吹，直到极地沉降，如图12-4所示。地球自转偏向力打破了这个格局。高空自赤道向两极进发的空气受地球自转偏向力的影响，逐渐变成偏西风，到南、北纬30°左右，完全变成了西风。于是在这一线聚集、沉降，形成“副热带高压带”。这一带干旱少雨，沙漠很多。地面由两极向赤道运行的空气受地球自转偏向力的影响，逐渐变为偏东风，到南、北纬60°左右完全变成了东风，并且在这一线上升，形成“副极地低压带”。中纬度地区地面是“盛行西风带”，如图12-5所示。我国北方就是处于“盛行西风带”，所以偏西风是经常风。我国南方处于“东北信风带”，偏东风是经常风。由于地球公转引起的季节变化，热赤道（太阳直射的纬度）也在变化，地球的气压带和风带相应南北移动。地面经常风受季节的影响，也叫做“季风”。季风的变化是以地球公转（年度）为周期的。了解这一规律后，我们就可以根据场地所在纬度及季节估计出当时主要的风向。
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图12-4　没有自转的大气环流
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图12-5　地球自转对大气环流的影响

（二）气压梯度风

如果地球表面处处是一样的，大气就会按照前面所讲的环流方式运动。实际上地球表面千差万别：高山、平原、海洋、森林、草原、沙漠。这些差别引起空气压力的差别，形成高压区和低压区，范围可以大到数百或数千千米宽。从而形成由高压中心指向低压中心的“气压梯度风”。气压梯度风常常大于大气环流强度。这就是当地经常风发生变化的原因。所以，风向的变化常是天气变化的先兆。气压梯度风的形式是“气旋”和“反气旋”，如图12-6所示。在低气压中心周围空气发生辐合，如图12-7所示。各股气流本应当沿直线流向中心，由于地球自转偏向力的作用，辐合过程中不断右偏。将近汇合时，形成逆时针方向的“气旋”形式。台风也是低气压辐合形成的，所以北半球台风都逆时针方向旋转。多数尘卷风也是这样。在高压中心周围发生空气的辐散。同样由于地球自转偏向力的作用，气流不断偏右而形成顺时针方向的“反气旋”，如图12-8所示，所以北半球高压中心周围是顺时针方向旋转的风；低压中心周围是逆时针方向旋转的风。只是由于范围很大，某一局部地区看到的只是风向的变化，而看不到旋转性。以上均以北半球为例，南半球正好相反。
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图12-6　气旋和反气旋
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图12-7　气流辐合
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图12-8　反气旋

（三）日变周期风

指每天重复变化有规律的风。以北京地区为例，早上多是东北风，下午多转为西南风。一年当中大部分天数都是这样变化，这是地形和地面情况决定的。

海岸和湖泊形成有规律的“海陆风”。白天陆地升温快，气流上升，地面形成低压，空中形成高压。水域比热大，升温慢，于是形成地面上由海面吹向陆地的“海风”（空中风由陆地吹向海上形成对流）。海风起于10～11时，13～14时最盛，侵入陆地纵深可达50千米。水域较小的湖泊对流范围较小。日落后，陆地降温较快，空气下沉，20时左右地面转为陆地吹向海面的风叫做陆风，空中转为海上吹向陆地的风。陆风的高度和范围比海风小得多，如图12-9所示。
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图12-9　陆风

平原和山地形成有规律的“山谷风”。白天山坡增温比平原上空同一高度快，气流上升形成由平原山谷吹向山坡的“谷风”。夜间山坡降温快，空气下沉，形成由山坡吹向山谷平原的“山风”。

北京地区处于华北平原北端，东邻大海，西接群山。风的日变规律是山谷风和海陆风的综合作用，所以特别明显，范围也大。类似的条件各地都有：平原的尽头总是山峦；陆地的边缘必为海洋。各地都有自己地区内风的日变规律。只要没有大范围强度较大的气压梯度风的影响，就可以根据风的日变规律估计全天的风向和风速。反之，如果风的日变规律被打乱，就表明大系统天气变化的到来。

低空风速还有自己的特殊的日变规律。一般夜间和清晨低空风速最小、涡动乱流也少。这是因为夜间地表面辐射冷却，下层气温下降，甚至出现逆温层。低温气层密度大，就沉降下来，牢牢地附着在地面，不受上层的影响，这时高空风往往较大。日出后地表温度逐渐升高，贴地层气温随之升高，上下空气对流，地面风速逐渐加大。就是这种情况，风速仍是随高度而增加。一般午后地面风速最大，涡动也大，高低空风速比较接近。以后随着日照的减弱，地面风速又逐渐减小，傍晚还有一个小风平静时期，这是一天中调整模型最后的好时机。

（四）气流风

在外场飞行有时可看到一种怪现象：两个烟囱冒出来的烟对面相迎或背道而驰，说明地面风向是相反的。在同一个机场试飞，有时会遇到风向变幻莫测的现象，在这种天气比赛时要特别小心。航模爱好者把这种风叫做气流风。它多出现在晴天小风天气，特别是转风期这种风最多。由于没有较大范围的风，加上强烈日照，这时主要是垂直的对流。上升气流使地面空气辐合，下降气流使地面气流辐散，就容易出现地面风速、风向变化无常和风向相反的现象。

试一试、想一想

1．自由飞模型在风天的飞行成绩是否下降？想一想原因是什么？怎样才能减少模型在风天飞行成绩的降低？

2．风对往返速度项目（包括封闭航线速度、圆周速度项目）成绩有什么影响？试说明其原理。怎样才能减小风的影响？

3．线操纵竞速模型飞机飞行中断线是很危险的。试分析什么位置最容易断线？什么位置断线的机会较少？

4．计算模型在风天飞行往返直线速度有两种方法：一种是往返距离之和除以往返时间之和；另一种是分别计算出往返的速度后再求平均值。两种计算结果是否相同？应当采取哪一种计算方法？为什么？

5．风对F3B往返距离科目成绩有什么影响？为什么？如有条件，可以进行有风和无风的对比试验。减少风的影响应采取哪些措施？

6．什么叫地球自转偏向力？试解释气旋和反气旋的形成过程。观察尘卷风的旋转方向，注意其多数旋转方向的规律。

7．注意本地区的经常风；注意经常风和季节的关系；注意本地区风向日变规律。把这些和本地纬度及地形联系起来解释，找到原因。这对指导模型试飞是很有用的。


第十三章　上升气流

航模爱好者对上升气流感受最深，研究也最细致。因为上升气流对飞行成绩关系重大，并且往往成为比赛胜负的关键。上升气流对竞时项目的影响大家最熟悉，大型比赛时常可以看到许多模型在一团气流中盘旋的壮观场面。有时模型爬升失常，高度很低，眼看败局已定，可巧吃到气流，扶摇直上而起死回生；有时模型飞得很高，运动员满怀信心收拾工具，不料转眼间被下降气流压到地面，如同迫降一般；上升气流托走模型更使许多不走运的航模爱好者留下终生难忘的记忆。上升气流对多数纪录项目也有决定性的意义。

风是大气的水平运动。“上升气流”这个课题本应叫做“大气的升降运动”，即包括上升气流和下降气流。也许由于众人的偏爱，往往只谈论它上升的一个侧面。例如，平常讲的“周期性气流”、“地形气流”等实际上仅指上升气流，对下降气流往往不予理睬。

大气的升降运动按其产生的原因分两大类：动力升降运动和热力升降运动。

一、动力气流

大气的抬升、辐合、辐散和旋转等运动都会产生上升气流和下降气流，统称为动力气流。

（一）地形气流

地面的风受到阻碍时会被抬升而向上流动，地形气流就是其中的一种。风被横向山脉阻挡时，会改变原来的水平方向而沿山坡向上流动，越过山脊之后又向下低伸，如图13-1所示。所以在山坡的迎风面形成地形上升气流，背风面形成地形下降气流和涡流。上升气流的速度是风的垂直分速度Uy
 ＝Usinθ，其中Uy
 是上升气流速度，U是风速，θ是风与地面的夹角，这个角度稍小于山的坡度，一般离山越远角度越小。根据风速、山的坡度和飞行空域位置可以估计出上升气流的速度。利用山坡地形气流进行遥控模型留空时间纪录项目是很理想的方法。自由飞项目不便于利用地形上升气流。
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图13-1　地形升降气流

（二）辐合上升气流

地面的风从四面八方向一个地方吹时，叫做大气辐合。辐合的中心地区受四周风力的压挤会产生上升气流，如图13-2所示。典型的大气辐合是很少有的，非典型的辐合形式却经常出现，因而更具有重要性。
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图13-2　大气辐合

例如，风向是在经常改变的，如果相邻气团水平运动方向不平行并且逐渐接近时，也是一种辐合流动，如图13-3所示。这两股风的汇合点会产生动力上升气流。
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图13-3　辐合流动形式

风速也是经常改变的。如果前后两个气团速度不相同，并且后面气团（A）的速度大于前面气团（B）的速度，也是一种辐合形式，如图13-4所示，产生上升气流（C）。
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图13-4　辐合流动形式

高空大气辐合中心的上面产生动力上升气流，辐合中心的下面产生动力下降气流。

（三）辐散下降气流

地面大气的辐散中心区气压降低，吸引上空空气下沉而形成下降气流，如图13-5所示。典型的大气辐散较少，非典型的大气辐散经常出现。例如，平行移动的气团如果方向发生变化，并且逐渐远离时（如图13-6所示），就是辐散形式，在这两个气团之间会产生下降气流。又如前后两气团速度发生变化，并且前面气团（B）的速度大于后面气团（A）的速度，也是辐散形式。在这两个气团之间会产生下降气流（C），如图13-7所示。大气辐散发生在空中时，它的上面是下降气流，下面是上升气流。
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图13-5　气流辐散
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图13-6　气流辐散方式
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图13-7　气流辐散形式

（四）涡旋升降气流

由于气团运动速度和方向的不同，有时会形成大气的涡旋。水平涡旋中心部位气压降低，产生动力上升气流。常见的尘卷风就是水平涡旋，这种很小的涡旋能把地面的尘土等东西吸到空中。尘卷风呈漏斗状，下小上大。当下面半径较小时上升气流较强，上面旋转半径逐渐加大，上升气流逐渐减弱直到完全消失。多数涡旋半径较大，上升气流较弱，不易被人们直接看到。龙卷风则是极大能量的涡旋，中心气压极低，上升气流猛烈，能把几千千克的东西吸到空中。垂直旋涡（转轴和地面平行）也产生上升和下降气流，旋涡的上部形成波状气流，如图13-8所示。
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图13-8　龙卷风

二、热力气流原理

氢气球为什么能上升呢？因为氢气的密度小于空气的密度。标准状态下，1米3
 空气所受的重力为12.25牛，而同样情况1米3
 氢气所受的重力只有0.852牛。根据阿基米德原理，氢气球在空气中受到的浮力等于同体积空气所受的重力。氢气球所受的重力（氢气重力加上球皮的重力）小于空气的浮力，所以氢气球在空气中向上飘浮。

热气球上升的原理也是因为它受到的重力小于浮力。热气球内的空气由于温度升高，体积膨胀，根据盖·吕萨克定律：压力不变时，一定质量的气体的容积同绝对温度成正比；所以球内空气温度升高导致它的密度下降，小于球外空气的密度。

大气中如果某一气团的温度升高，体积就会膨胀，密度就会减小，小于周围空气的密度，在周围空气浮力作用下形成上升气流；大气中如果某一气团的温度下降，体积就会收缩，密度就会增大。气团受到的重力大于空气对它的浮力而沉降，形成下降气流。例如冬天火炉四周形成明显的上升气流、热空气上升，室内高处气温一般较高。室外进来的冷空气，一般先沉降在贴近地面处。所以室内下层气温较低。火山的热量产生强烈的上升气流，把大量火山灰送到数千米高空，并随着大气环流扩散开，给气象造成广泛的影响。

热力上升气流能升到多高？这一点应该有所估计。为此，首先要弄清楚大气的垂直结构。大气是受地球引力场吸引住的空气，大气压强等于整个空气柱重力的压强。所以地表面大气压强最大，随着高度增加，气柱密度渐减，气压逐渐减小。2000～3000米高度以内一般每上升100米气压下降约10毫巴左右，大约相当于一个大气压的1/100。随着高度增加气压下降率减小。5000米高度气压下降率约为每100米7毫巴。大气温度一般也随高度增大而降低，对流层内这种变化大体是线性的，平均升高100米温度下降0.65℃。

为了简化问题，假定气团升降过程中都不和周围空气交换热量，就是所谓“绝热过程”。

干空气绝热上升时，由于上空气压减小，气团在上升过程中体积不断扩大（玻意耳定律），温度不断降低（盖·吕萨克定律），平均每上升100米降低1℃，叫“干绝热率”；干空气下降时，由于下面气压增大，气团在下降过程中体积不断收缩，气温不断升高，绝热率也是每100米1℃。不饱和空气升降绝热率基本上和干空气绝热率相同。

有了这些数据就可以大体估计出气团上升的高度。例如地面气温20℃，不饱和热气团温度为21℃。当热气团上升膨胀降温后，温度和同一高度空气温度相等时，气团即停止上升。设x为气团上升高度，则

20－0.0065x是x米高空中大气的温度，21－0.01x是热气团绝热上升x米后的温度。两者相等时气团停止上升。即：

20－0.0065x＝21－0.01x

解得x＝286（米），即该热气团上升高度为286米。所以，气团上升的高度主要取决于它和周围空气的温差。

饱和空气绝热上升时，同样也会体积膨胀，温度下降，所不同的是降温过程伴随着水汽凝结，放出热量。1克水汽凝结放出热量597卡，补偿一部分温度的降低。所以饱和空气绝热率（叫做湿绝热率）比干绝热率小。通常，气温在0℃以上时，低空湿绝热率约为每100米0.5℃左右。这个差别十分重要。假如前面例子中的热气团是饱和的，上升1000米后，气团温度是16℃，气团周围气温是13.5℃，温差反而扩大，气团将加速上升，最后形成积云甚至发生降水。

三、平原热气流

空气吸收太阳短波辐射的能力很弱，空气热量的来源主要是地面的长波辐射。所以，凡是地表温度高的地方，空气温度也较高，从而形成上升气流；凡是地表温度低的地方，空气的温度也较低，形成下降气流。

白天同样的阳光照射下，地表温度也往往不同。例如，夏天的中午，沙滩和水泥地晒得滚烫，常常在60℃以上，光脚上去很难忍受；柏油地温度更高，能把沥青晒化，温度可达80℃以上；在这同时，草地却是温和的，温度不过30℃多些；水面甚至是凉爽的，可能还不到30℃。造成温差的原因是地表的热性能不同，其中包括吸收率、导热率和热容量。

对太阳辐射的吸收率主要取决于地表的颜色。吸收率大的地面在同样光照条件下获得的热量较多。例如，深色土的吸收率为85％～90％，浅色土（包括沙地）为65％～80％，绿草地约为74％，干草地约为81％，雪地为5％～10％。

导热率是热传导的能力，是在厚度为1厘米温差1℃条件下，1厘米2
 1秒内传递的热量。导热率大时，白天地表热量较快地传入地内，升温较慢；夜间地内热量较快地传到地表，地表面能保持较高的温度。反之，导热率小的地面白天升温较高，夜间温度较低。

热容量是1毫升物质升温1℃所需的热量。热容量大的地面白天升温较少，夜间降温也较少。热容量小的地面白天升温较高，夜间降温较大。例如，土、水和空气的导热率分别为0.0044、0.0013、0.00005；热容量分别为0.4～0.6、1、0.0003。

关键是土地的含水量。因为水和空气的导热率和热容量极为悬殊，土壤湿度越大（即含空气少，含水多），导热率和热容量都大；土壤越干燥（即含水少，含空气多），导热率和热容量就越小。

根据上述形成温差的原因，就可以估计出不同时间容易产生上升气流或下降气流的地点。

白天日出后，地面受阳光的照射普遍升温，但升温的快慢各不相同。凡是吸收率大、导热率和热容量小的地面升温就较快，反之升温较慢。例如，水泥跑道、沙地、干裸土地虽然吸收率中常，但热容量和导热率都很小，所以升温较快；沥青跑道吸收率高，升温是最快的，草地和绿色庄稼地升温较慢。潮湿土地导热率、热容量都很大，升温很慢。一般讲，跑道、沙地、干土地产生上升气流的机会较多；江湖、水田、潮湿地、森林、深草地则往往产生下降气流；一般草地情况在这两者之间。这种上升气流和下降气流在日出后1～2小时开始产生，以后逐渐加强，13～14时对流最盛，高度可达1000～1500米。夏天高温潮湿空气上升时常常会变成积云，所以发展中的积云下面往往是强烈的上升气流。下午随着太阳偏斜，大气垂直对流逐渐减弱，傍晚前气流一般比较稳定。

日落后，地面温度加速降低，清晨时温度降到最低点，普遍低于平均气温。降温过程中的地表温度也有差别，水面、潮湿地由于热容量大，白天储存的热量较多；由于导热率也大，地表面辐射损失的热量能够比较及时地得到内部热量的补充，这些地方仍能保持较高的温度，是清晨形成上升气流的地方。跑道、沙地、裸露干土地热容量小，地表辐射损失的热量又难于得到内部热量的补充，清晨温度最低，是形成下降气流的地方。草地的植物覆盖减弱地表辐射和对流，比裸露地温度要高，也往往产生上升气流。

日出后1～2小时，各处地表温度趋于一致。此时，夜间、清晨保温性上升气流已经消失，白天的日照升温性上升气流又还没有形成，叫做气流的转换期。由于上升气流地区的转移，气流往往比较混乱。运动员通常采取提前或推迟起飞的方法躲开气流转换期。

四、水陆、山坡和锋面气流

陆地和水域的热性能有着巨大的差别，陆地地面温度随日照变化大，水面则迟缓得多。例如，湖水温度的日变幅度（每日白天最高温度和夜间最低温度的差）为2～5℃（视水域深度和面积而定），海洋水温日变幅度为0.1～0.5℃。陆地地面温度日变幅度常在25℃以上。这样，白天陆地地面气温大大高于水面气温，夜间陆地地面气温大大低于水面气温，差值最大时间是清晨和午后。在这个温差作用下形成了有规律的气流日变，如图13-9所示。白天，陆地产生上升气流，水面是下降气流；夜间和清晨，水面是上升气流，陆地是下降气流。这种气流也有转换期，上午在9～10时，夜间在19～20时。水面上升气流高度较小，海面有几百米，湖面只有百米左右。
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图13-9　白天和夜间的水陆气流

山坡和平地相连的地方会形成有规律的山坡平地气流。白天受日照增温时，山地表面和平地表面的温度都同时升高，增温程度大体上是差不多的，如图13-10所示。A处B处同时升温，这两点附近的气温也相近。但A处上空C处的气温低于B处气温，于是形成空气对流。山坡产生上升气流；平地产生下降气流。地面风由平地山谷沿山坡向上吹，叫“谷风”。夜间降温时，受山坡辐射的影响。B处气温低于C处，于是形成了和白天相反的空气对流；平地产生上升气流，山地产生下降气流；地面风从山坡向下吹向平地，叫做“山风”。
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图13-10　白天和夜间的山坡气流

水陆气流和山坡气流都是每天按时有规律形成和转变的，纪录飞行模型可以设法利用。

冷暖气团的接触面叫做锋面。由于暖空气密度较小，锋面逐渐向冷气团方面倾斜，暖空气受下方冷空气的抬升而形成上升气流。暖气团逼向冷气团的锋面叫暖锋，暖锋倾斜坡度较小，一般在1/100～1/250之间，上升气流比较微弱。暖空气抬升到高空往往形成层状云。冷气团逼向暖气团的锋面叫做冷锋。冷锋一般进行较急，坡度较陡。冷锋到来前风速减小或出现反向风，天空出现积云，表明已有上升气流。接着云量不断增加，气流上升强烈，有时甚至风云滚滚、雷雨交加，如图13-11所示。锋面气流比一般热气流强烈，可能发展到对流层的顶部，有可能被利用来作高度纪录飞行。
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图13-11　锋面气流

五、浮力气流

航模界主要根据热力气流理论来判断气流的升降。现在广泛采用的气流表、上升气流仪，实质上就是一个灵敏的温度计，其依据也是热力气流原理。

但是，无数经验告诉我们，尽管测量气温已经足够精确和迅速，单纯用温度判断气流的方法仍然常常失误。例如草地、水面十分凉爽，却常常有上升气流，而晒得滚烫的跑道上空，有时却产生强烈的下降气流。从根本上讲，单纯用温度判断气团密度的方法本身就是不全面的。决定气团密度的因素不仅仅是气温，除此之外，气压和湿度也起着重要的作用。通过气温、气压、湿度诸因素引起气团密度的变化来研究气流升降规律是一种新的方法。我们把这种方法叫做浮力气流观察法，把这种气流叫做浮力气流。

（一）气压、气温和气团密度的关系

气温与气团密度的关系在本章第二节已经分析过了。这里再讨论气压与气团密度的关系，进而讨论气压、气温对气团密度的综合影响。

根据玻意尔-马略特定律，在保持气温不变的情况下，气压增大，气团的体积就会缩小，密度增大，形成下降气流；反之如果气压减小，气团的体积就会膨胀，密度减小，形成上升气流。

和气温一样，气团的气压也是一个不断变化的因素。大气的运行，大气的成分等都影响气压。可以利用气压的分布来推测大气运动的趋势，其中也包括大气升降运动的估计。例如，低气压区的大气将被抬升，形成阴雨天气，高气压区的大气会沉降，形成晴朗天气。这是天气预报的主要根据。航模爱好者观察气流的范围当然比上述气象系统要窄小得多，但它们的原理是相同的。气压对气团密度的影响也是应该考虑在内的。

前面讨论的是气团的等温过程，“热力气流”讨论的是气团的等压过程，两种过程都是简化了的模式，是在实验室中特殊安排下才能实现的变化过程。在自然条件下，更普遍的情况是气温、气压同时发生变化，这就给判断气团密度的变化增加了难度。例如，一气团的气温气压同时升高，这种情况该气团的密度可能升高，可能不变，也可能减小，气温、气压的同时下降的情况也是这样。要准确判断，只有在比较两者在数量上对密度的影响后才能做出。

为了综合考虑气温、气压这两个因素对气团密度的影响，我们可以应用理想气体状态方程。该方程是气体的温度、气压、体积的相互关系，即气体从一种状态变化到另一种状态时，[image: alt]
 值保持不变。这里P是气压，V是体积，T是绝对温度。对于大气，可以写成这种形式
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这里的P0
 、V0
 、T0
 分别是标准状态下气团的气压、体积和绝对温度。采用标准状态主要是应用数据的方便。

我们的目的是研究气团密度的变化。密度（Q）是单位体积（V）的重量（G），Q＝G/V，因而有V＝G/Q，代入理想气体状态方程
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我们研究的是同一气团的变化，因而空气的质量相同（重量也相同），有G0
 ＝G，上式可整理为
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这是气团密度公式，它反映了气团密度随气压、气温变化的规律和数量关系：气压增大导致密度增大，气温增高导致密度减小。式中Q0
 、T0
 、P0
 都是常量，只要测出所观察气团的气压P和气温T（绝对温度），就可以计算出该气团的密度。如果连续观测，就可以掌握气团密度的变化。

设大气标准状态下气压P0
 ＝760毫米水银柱，绝对温度T0
 ＝273K，空气密度Q0
 ＝1293克/米3
 。

当测得气团温度为20℃（即293K），气压P＝750毫米汞柱时，按公式计算，该气团的密度为1189克/米3
 。就是说它的密度比标准状态小104克。这里包含了气温升高和气压降低这两个因素。

如果温度升到21℃（294K），气压升到251毫米汞柱，该气团的密度为1186克/米3
 ，密度又小了8克。

如果气温升到21.1℃（294.1K），气压升到252毫米汞柱时，该气团密度为1187.6克/米3
 。这是气温升高，密度增大的例子，原因是气压升高的作用大于气温升高的比例。

如果在飞行场地若干地点同时分别测出它们的气温和气压，分别计算出密度加以比较，判断上升气流和下降气流就要准确得多了。

（二）湿度与气团密度的关系

前面已经提到，影响气团密度的因素除了温度和气压外，还有气团的湿度。空气中的其他成分的比例是相当稳定的，唯有水汽变化很大。在相同条件下（指气温和气压），水汽比干空气要轻得多。水汽分子由2个氢原子和一个氧原子组成，分子量是两者原子量之和，等于18。干空气是水汽以外的其他气体的混合体，主要成分是氮（约占78％，原子量是14）和氧（约占21％，原子量是16）。干空气分子量的平均值约为29。根据阿伏伽德罗定理，29克干空气的体积和18克水汽的体积相同，在标准状态下都等于22.4升。照此推算，1米3
 干空气为1293克，1米3
 水汽为803.6克。水汽密度是干空气密度的0.621倍。用“相差悬殊”也不为过。

水汽比干空气轻！有些读者可能难以置信。这里有必要说明一点：以上所说的“水汽”和云雾中的云滴雾滴完全不同。后者是飘浮在空气中的小水珠
①

 ，其直径大小不一，小的可到0.001毫米，但仍属液态水，密度和水相同，只是由于体积极小，下落速度极慢，才能长时间飘浮在空中，聚集在一起就是可见的云雾。“水汽”是气态水，单个分子独立存在，水汽分子的直径不到最小云滴直径的二百万分之一，分子之间的距离比液态水分子之间距离大得多，不可比拟。“水汽”是不可见的气体，它的密度和液态水完全是两回事儿。

因此，如果空气中含有水汽，就意味着有些密度小得多的水汽取代了一部分干空气，其密度就会小于纯干空气团。湿度越大，水汽取代干空气的比例就越大，该气团的密度就越小。水汽在低空的分布很不均匀，是使气团密度活跃、多变的因素，对气团的升降影响甚大。

下面从数量上研究空气绝对湿度与气团密度的关系。

“绝对湿度”是1米3
 空气中含有水汽的克数，用R表示。首先根据绝对湿度计算出水汽所占的体积。由于水汽的体积也和气压、气温有关，计算时就要把气温、气压的状态考虑在内。设1克水汽标准状态下体积为V01
 ，湿度R时水汽体积为V01
 R。根据理想气体状态方程可导出温度为R时水汽的体积，用VR
 表示
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干空气密度公式可以参照空气密度公式直接写出，只须把空气密度标明为干空气密度就可以了
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水汽体积乘以干空气密度等于水汽置换的干空气的重量（Gdr
 ）
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整理得　　　　　　Gdr
 ＝V01
 RQodr


被置换的干空气的重量减去水汽重量，就是空气因含水汽而减轻的重量（ΔG）

ΔG＝Gdr
 －R

ΔG＝V01
 RQodr
 －R

ΔG是1米3
 空气绝对湿度为R时减小的重量。1米3
 干空气的重量（即干空气密度）减去ΔG，就是绝对湿度为R时气团的密度（QR
 ）：
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或　　　　　[image: alt]


式中，标准状态下干空气的密度（Rodr
 ）、1克冰的体积（V01
 ）和绝对温度（T0
 ）、气压（P0
 ）都是常量。只要测得气团的温度（T）、气压（P）和湿度（R），就可以计算出气团的密度。同一地点的连续观测，就可以掌握气团密度的变化，密度小的时机容易形成上升气流，密度大的周期容易形成下降气流。同一时间在不同地点观测，可以掌握气团密度的平面分布，判断气流升降会更准确。

六、判断气流的方法

研究气流的目的在于判断气流，判断气流的方法反映着对气流认识的水平。认识在不断深入，方法也在不断改进和丰富。下面介绍航模爱好者选择上升气流的一些方法。

（一）通过空中可见物判断气流

鹰。鹰在空中发现猎物时，立即急冲而下，要求大速度和机动性。翼载荷小了是不成的，为了搜寻目标，鹰又需要长时间盘旋，所以养成特别爱盘旋气流的习惯。当老鹰伸展翅膀并不扑动而平稳盘旋时，证明那里肯定存在上升气流。所以，鹰是寻找上升气流忠实的向导，可提供许多判断气流的机会。不过要注意，这个方法也有它的局限性，鹰一般不盘旋低空弱气流，而这方面对竞时模型又是最重要的。另外有气流的地方不一定有鹰，特别是现在鹰比过去少多了。

燕。燕子平时飞行的目的多是寻找食物，与鹰不同处是食物不是地面的动物而多是空中的昆虫。多数昆虫飞行本领很差。处于下降气流时，它们很难起飞，只好在草丛中等待。当上升气流来到时，它们乘机而起，在上升气流中迁移或寻找配偶。昆虫群起，燕子齐来。所以，当燕子密集空中时，说明这里有较强的上升气流；燕子分散于10米以上的空中时，可能是较大面积的弱上升气流；燕子贴近地面飞行时，说明没有气流或有下降气流。不过，燕子是候鸟，有些季节没有。此外，它们的飞行总是来去匆匆，在上升气流中仍是振翅飞掠，不如老鹰的动作那样容易区分。

云雀。大部分机场都有云雀，它们的颜色和麻雀差不多，但体型比较大。这种鸟的飞行很具特色，常常单独在十几米以上的空中“悬停”，引吭高歌，一旦发现知音，就轻盈落下。由于“悬停”比平飞更费气力，一般都须避开下降气流和借助上升气流。当云雀起飞频繁，在空中唱个不停时，往往有上升气流。但云雀一般胆小，在起飞线附近往往不敢飞行。

云雾。发展中的积云下面有上升气流。这种气流一般不在低空，竞时项目较难利用，遥控项目利用云下气流常常成功，这种气流的上升速度一般较大。高空积云之间往往是下降气流。如果积云较高、移动较慢，还可以利用积云阴影气流。云的阴影部分气温降低，形成下降气流；阴影过后气温升高，形成上升气流，特别是大片阴影之间的光亮区，形成上升气流的机会是很多的。

浓雾之中一般没有上升气流，也不适于飞行。清晨低空常常飘浮着薄雾，远处的薄雾可以看见，近处的反而看不清。如果连续观察一个地方会发现：有时薄雾渐渐变浓；有时又渐渐变淡，似有似无。变浓的过程是空气下沉，雾珠较为密集；空气上升时雾滴分散，所以轻淡而近于消失。因为这种气流升降十分缓慢，每秒不过数厘米或十多厘米，虽然有雾也难于看出它的升降。但是雾的浓淡却很好区分。而这种弱气流也是很珍贵的。例如，一架静滑为160秒的牵引模型，如果能抓住每秒5厘米这样的弱上升气流，就能超过满分。

人工施放可见物。如羽毛、蒲公英一类轻种子、烟雾或肥皂泡等。这种方法可以根据需要，观察某一时间某一地点的气流情况，比较准确，比较主动，是一种有效的手段。现在主要缺陷是施放高度小，不能完全反映一般飞行高度的气流状况，此外对弱气流也难于显示。

（二）根据地表情况判断气流

20世纪50年代前期，航模界的气流学说基本上是从滑翔运动那里移植过来的，只从日照后地面不同升温来解释和判断气流的地点。当时认为日出前没有上升气流，有几年据此把竞时项目比赛限制在清晨。实际上清晨比赛照样有气流。只不过气流比较微弱，对飞机和滑翔机都无足轻重，但对模型来说就十分重要了。于是从理论上论证了清晨的气流，解释了没有日照时降温过程和地面温差的原理。使清晨按照地表判断气流有了根据，并取得了相当的成功。

但是这些方法还是常常失灵！最突出的例子是白天跑道上晒得滚烫，可是跑道上空并不总是上升气流。有时还有强下降气流。与此同时，或许凉爽的草地上空反而有强上升气流。大量事实证明：根据地表状况判断气流的方法还是很不完善的。这个矛盾推动航模爱好者进一步探索，提出了热气流周期性的理论：某一地点热空气上升并不是连续不断的气流，而是间歇的气团。气团形成过程大体分三个阶段：第一阶段是冷空气填充；第二阶段空气受热升温逐渐膨胀，由于惯性和黏性等原因，密度较小的气团仍被束缚在地面附近，习惯上叫做酝酿阶段；第三阶段浮力大到一定程度，气团离地上升。气团上升时，周围冷空气又来填充。已经习惯把这个现象叫做“气流的周期性”，把由地表状况决定气流的现象叫做“气流的地区性”。实际上，气流的“地区性”反映了产生气流的原因；气流的“周期性”反映了气流上升的间歇性的形式。有一种看法可能欠妥，即：清晨气流是地区性的，日出后的气流是周期性的。实际上无论是清晨或者是日出之后，上升气流都是间歇（即周期性）的，所不同的是间歇时间的长短。无论是清晨还是日出后，产生气团的热源都来自地面，都是“地区性”的，所不同的是形成温差的原因。

（三）根据飘带判断气流

这个方法以气流的周期性为依据。在起飞线上风方向分布若干飘带或小旗。气团处于酝酿阶段时，风速减小，飘带下垂，小旗缓缓摆动。气团升起时，从远到近风速逐渐加大，小旗频频摆动，飘带平起有时向上翻卷。

（四）根据气温判断气流

这个方法我国于20世纪70年代后期才开始应用，它的原理在50年代就明确了。当时缺乏迅速测量气温的手段。水银温度计精度只到1℃，而且反应迟缓（约5～10分钟），在气温变化的情况下，温度计指示的温度不是当时的温度。只有热敏式温度计出现后，才能测出“瞬间”气温的变化，才能根据气温来判断气流。

开始应用热敏温度表时，按照热空气上升的原理，总是在气温升高时起飞。事实上这样起飞往往失败。这是因为气温升高时还处于酝酿阶段。地面没有上升气流，空中还可能处于下降气流范围。经验证明：当气温慢慢升高后突然迅速下降，这时往往是热气团脱离地面开始上升了。这也反映了气流的周期性的规律。

人体感觉也是这个道理，风小闷热一般是酝酿阶段，凉风突起说明热气团已离地上升。

七、认识还没有结束

前面介绍的许多判断气流的方法，反映航模爱好者在气流方面的深刻研究和丰富的经验。但要清醒地认识到，这些方法的把握性还是很有限的。有时从各种表现看都应该是上升气流，可出手后偏偏是下降气流。这个现象集中表现在比赛时运动员放飞的犹豫不决和互相观望。经常看到不少运动员总要耗到比赛时间快结束时才被迫起飞，中间许多有利时机却白白放过了。判断气流不够准确的原因可能有以下几点：

（1）气团的温度主要来自地表面。由于气团是不停运动的。所以气团接受的影响不是所观察地点一处的影响，而是整个流程地面影响的总和。风越大流程越远，接受的影响越复杂而多样。所以静风或风速很小时，根据地表判断气流有较高的准确性。风大时就不准确了，因为这个局部地面对气团的影响不是决定性的了。

（2）空间是极其广大的。气流的形成和发展不是在航模场地孤立进行的，它必然受到场地以外、飞行高度以上更大范围的影响。例如，从几十米范围对比观察，某一气团确实比周围空气温度高，应当形成上升气流。但是可能从几百米或更大范围看，这一地区气温都低。结果非但不能形成上升气流，还可能有大面积的下降气流，如图13-12所示。所以清晨或风小时，局部观察判断气流的方法比较准确。随着日照加强，对流范围的扩大，局部观察的方法准确性就越来越小。
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图13-12　气流的范围

（3）本来大气的水平运动是大气升降运动引起的。大气升降运动是热引起的，热是大气运动的根源。但是大气一旦运动起来，又会发生反作用。空气的水平运动反过来影响升降运动，升降运动反过来引起热的变化。所以，单纯用气温判定气流是不够的。大气水平运动（风）也会产生升降气流。风速很小时，热是产生气流的主要原因；风速大时，动力往往扮演着更重要的角色。例如，某处气温升高就有两种可能性：一种是热量增加，预示即将产生上升气流；另一种可能是空气正在沉降，体积收缩造成的升温。又如，处于大气辐合中心的气团，即使气温较低也会形成上升气流。

回顾对气流的认识，大体上经过了三个阶段：第一阶段认识了日出后的热力气流；第二阶段认识了夜间和清晨的热力气流，合并起来可以统称局部地区性热力气流；第三阶段认识了热力气流的周期性。目前的认识基本上处于这一水平。概括讲，就是小范围观测的热力气流的规律。可见，对气流的基本认识还没有完成。今后深入的方向是扩大观察范围和考虑气团运动的相互影响，利用大范围气团运动的观点和方法，有可能更准确地把握上升气流。

八、在气流中滑翔

模型在与不在气流中滑翔有什么不同？这个问题应该弄清楚。例如，许多运动员在F1A模型上装上惯性重锤，用意是模型如果进入了上升气流，重锤下压操纵方向舵，减小盘旋半径，使模型保持在上升气流中。如果模型进入了下降气流，重锤上提加大盘旋半径，使模型冲出下降气流。这种设计效果会怎样呢？

通过外场飞行判断模型是否进入气流更重要，可以帮助掌握起飞的时机和飞行的空域。

从在平静大气中滑翔进行分析，要记住模型静滑的特性。主要掌握几点：第一，下滑轨迹是一条直线，和地平面保持一个很小的角度（滑翔角），一般5°上下。下滑角决定于升阻比，升阻比越大滑翔角越小。牵引模型有些滑翔角略小于5°。橡筋模型和自由飞模型的滑翔角一般大于5°。为了判断模型是否进入了气流，首先要记住这架模型静气流的下滑角。第二，注意机身轴线的方向，它决定于机翼迎角和安装角，每架模型各不相同。多数情况机翼安装角略小于其迎角，机身轴线和飞行方向有一个小的正角。如果机翼安装角等于其迎角，则机身轴线方向和飞行方向一致。第三，注意滑翔速度。静气流模型的滑翔速度就是相对气流的速度。每架模型静气流滑翔速度是各不相同的。

滑翔速度包括速度的方向和大小，是滑翔性能的集中表现。在“滑翔”一章讨论过：模型调好之后，其静气流滑翔速度就确定了。也就是说，它可以并且只能用确定的速度滑翔，才能保证力的平衡，使滑翔处于稳定状态。如果与相对气流不是这个确定的速度，力的平衡就会被破坏，滑翔处于不稳定状态。模型能够自动调节到确定的速度。

为了分析模型在气流（水平气流和垂直气流）中的表现，有必要把滑翔速度区分为“滑翔空速”和“滑翔地速”这两个概念。“滑翔空速”是模型滑翔时与空气的相对速度；“滑翔地速”是模型滑翔时对地面的相对速度。静风时（即空气对地面速度为零），空速和地速相等，如图13-13所示。通常所说的“滑翔速度”就是静滑速度。在风里或气流中滑翔时，空速和地速就不相等了。

[image: alt]


图13-13　静风滑翔

顺风滑翔时，模型对空气的速度仍然是静滑速度。前面已经谈过，决定空气动力的是空速。只是地速发生了变化，从地面看，顺风滑翔时模型的速度（地速）增大了。模型顺风滑翔的地速等于静滑速度与风速的合速度，如图13-14所示。
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图13-14　顺风滑翔

逆风滑翔时，模型对空气的速度仍然是静滑速度。地速也发生了变化，从地面看，模型的速度减慢了。模型逆风滑翔的地速也等于静滑速度与风速的合速度，如图13-15所示。
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图13-15　逆风滑翔

通过以上的观察和分析，模型在风中滑翔的性质可以归纳出四个要点：

（1）空速不变。仍等于静滑速度。

（2）地速改变。地速是静滑速度和风速的合速度。

（3）下沉速度不变。仍等于静滑下沉速度。

（4）模型对地面滑翔角改变。顺风时对地滑翔角减小，逆风时对地滑翔角增大。

模型在风中滑翔会不会抬头或低头呢？下面分析一个特例：模型逆风滑翔，风速等于静滑水平速度，如图13-16所示。从地面看，模型静止不前，缓缓垂直下降，机头不下冲，机身轴线方向和静滑时完全相同。这是因为模型垂直下落形成垂直向上的相对气流和风速的合速度仍然是倾斜的。这和模型在静气流中垂直下落完全不同。后者模型下落时只有垂直向上的相对气流，为了维持调整时确定的迎角，机头下冲，成为俯冲的姿态。可见，在风中滑翔还有一个重要的性质：机身轴线和静滑时一样，顺风时不低头；逆风时不抬头。这些分析和实际观察是完全一致的。
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图13-16　逆风滑翔，模型垂直下落

用类似的方法分析，模型在上升或下降气流中滑翔具有以下性质：

第一，空速不变。无论在上升或下降气流中，模型与空气的相对速度同静滑时相同。只有保持这个相对速度（包括速度的大小和方向，即相对气流必须以一定速度自斜下方吹向模型），重力的两个分力才能恰好分别和升力、阻力平衡。这一点和风中滑翔是一样的。

第二，由于模型机身轴线和相对气流的方向是确定的，所以在上升或下降气流中，机身轴线方向和静滑时一样。在上升气流中模型不抬头，在下降气流中模型不低头。因此，指望通过观察模型俯仰变化判断是否进入气流区的想法是会落空的。指望通过重摆改变盘旋半径吃气流的方案是实现不了的。但是，机身轴线方向不变的这个性质，可以用来作为判断是否进入气流的一个重要的因素。

第三，地速改变。在上升或下降气流中滑翔，地速是静滑速度和气流的合速度。即一面滑翔一面上升（上升气流）；或一面滑翔一面下降（下降气流）。从地面看，滑翔前进方向改变了，滑翔速度也有所变化。因此，模型对地面的下沉速度和下滑角都改变了。这是判断模型是否进入气流区的主要依据。

图13-17所示的是模型在上升气流中的情况。
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图13-17　模型在上升气流中

当上升气流速度小于模型静滑下沉速度时，如图13-17（a）所示，模型实际飞行轨迹（地速方向）比静滑时偏平，速度也比静滑时稍小，下沉速度减小了。这些变化很微小，加上水平风的干扰，凭直观感觉不易判断。由于静滑时机身轴线方向大体上和飞行方向一致，进入上升气流后机身轴线方向不变，飞行方向向上偏斜，看起来在“低头”滑翔。这一点比较明显，是主要的判断方法。

当上升气流速度等于模型静滑下沉速度时，如图13-17（b）所示，模型实际飞行轨迹（地速方向）是水平的。这时飞行速度（地速）降到最小，“低头”飞行现象更加明显。

当上升气流速度大于模型静滑下沉速度时，如图13-17（c）所示，模型实际飞行轨迹（地速方向）是向上的，“低头”飞行现象更加突出。飞行速度（地速）逐渐增大。上升气流速度超过2倍静滑下沉速度后，实际飞行速度（地速）大于静滑速度。

图13-18所示是模型在下降气流中的情况。模型实际飞行轨迹（地速方向）更加向下倾斜，下滑角增大，速度增大，下沉速度增加。由于机身轴线方向仍和静滑时一样，所以看起来是抬头滑翔。遇到强烈下降气流时，简直近乎迫降。不过即使这时，机头也不会有丝毫下冲的趋势。
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图13-18　模型在下降气流中

模型由平静流进入上升或下降气团的最初短暂时间内，存在着向上（或向下）的加速度。随后便是向上（或向下）的匀速运动。惯性重锤只有在有加速时才起作用，所以其作用是很有限的。在以后大部分匀速上升（或下降）过程，重锤不起作用。

试一试、想一想

1．刮风天时，注意观察高大建筑物或小山脉的前后，利用尘土、烟或云雾，看什么部位是上升气流，什么部位是下降气流，什么部位经常产生涡流？

2．小旋风的正式名字叫尘卷风。能把尘土和纸张吸到空中，这是什么道理？

3．万里无云的晴天，浮云朵朵的多云天，云雾满空的阴天。这三种天气中，哪一种天气上升气流最多？哪一种天气下降气流最多？为什么？

4．在小雨天气试飞模型，有时模型在雨点的扑打下还能越飞越高。这是为什么？

5．有句俗话：“风乘火势、火助风威”。说的是如果发生了大火（如山火、大火灾等），即使无风天也会引起大风，风火互相加剧。想一想这是什么道理？

6．经验说明：低洼、潮湿和深草地区在清晨容易形成上升气流，这些地区日出后往往产生下降气流。这是什么道理？

7．可以利用太阳斜射室内的机会，观察热气流的情况。方法很简单：紧闭门窗，隔断室外的风的干扰；在空中撒少许羽绒（或在地面分散点几支香）。飘浮的羽绒（或烟）能显示气流的行踪。试解释气流流动和升降的规律。

8．设地面普遍气温为18℃，其中有一团空气的温度是18.5℃。假定该气团是不饱和空气。试按绝热上升的方式计算气团可能达到的最大高度。

9．为什么说积云下方有上升气流？是不是上升气流都会发展为积云？利用云下气流和云间气流是否相抵触？

10．向有经验的运动员请教判断气流的方法。想一想这些方法的科学根据是什么？

11．模型在上升或下降气流中滑翔与静气流中滑翔相比有什么不同？应该用什么方法判断模型是否进入了气流？应用这些方法在实际飞行中验证。

注释


①
 云雾中有时有冰晶，属固态水，其密度比液态水稍小。
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