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摘　要：针对飞机失速/尾旋特性飞行仿真中的一些关键问题，包括气动力建模、风洞试验数据使用和飞行动力学模型建

模等，提出了相应的解决方法：采用多维数据组形式的非线性气动力模型建模；对于组合舵偏的旋转效应的附加气动力，

采用单舵偏叠加的方法得到风洞试验数据；飞行动力学模型必须采用六自由度仿真模型等。将这些方法应用于某算例飞机

并进行了飞机的失速、尾旋仿真计算，仿真得到的失速、尾旋进入和改出方法同自由飞试验的进入和改出方法吻合，表明

该方法可以应用于工程仿真。
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飞机的失速 / 尾旋飞行特性直接影响飞机技战术发挥

及飞机飞行安全。摸清飞机的失速 / 尾旋特性，对防止飞机

进入失速 / 尾旋、并使飞机有效改出失速 / 尾旋，杜绝事故

发生和提升飞行安全具有极其重要的意义。

研究飞机 / 失速尾旋特性的方法主要有：尾旋风洞试

验、模型自由飞试验、仿真计算和飞机试飞等。飞机失速 /

尾旋试飞具有很大的危险性，试飞前主要通过尾旋风洞试

验、模型自由飞试验和仿真计算等 3 种途径来进行飞机的失

速 / 尾旋特性研究。尾旋风洞试验主要在于分析其尾旋特

性，以确定最佳的尾旋改出方案，但不能模拟整个失速 / 尾

旋过程的动态特性。模型自由飞试验尽管可以形象地获取

飞机整个失速 / 尾旋运动的全过程，然而在时间和经济上，

其代价不仅惊人，而且难度也很大[1]。仿真计算成本低，可

研究整个失速 / 尾旋过程并可对不同改出方法进行大量研

究。由于失速 / 尾旋运动的复杂性，需同时或交叉采用多种

预测研究技术相互配合和补充，才有可能成功地预测给定飞

机的失速 / 尾旋特性[2]。因此，飞机的失速 / 尾旋飞行仿真

对研究飞机失速 / 尾旋特性具有重要意义。

由于飞机在失速 / 尾旋区域飞行时气动力存在严重的

非线性、纵横向耦合等现象，这对风洞试验数据的使用[3]、气

动力和飞行动力学模型建模等都带来一定的问题。为解决

这些问题，本文提出相应的解决方法，并将该方法用于某算

例飞机，以表明方法的有效性。

1 气动力模型
飞机在失速 / 尾旋区域飞行时，由于气流分离、涡破裂

以及旋转等的影响，气动力呈现严重非线性、迟滞效应、分叉

等特性，需要建立非线性气动力模型，一般难以用数值计算

方法准确获得气动数据，因而气动数据主要依靠风洞试验获

得，但风洞试验存在试验状态点少、数据不规律等问题；对

于动导数和旋转天平等试验数据还存在一个使用分配问题。

1.1 非线性气动力模型

为解决飞机在失速 / 尾旋区域飞行的气动力非线性问

题，建立了多维数据组形式的非线性气动力模型[4]：

 （1）

式中： 分别表示飞机迎角、侧滑角和操纵面偏度；

为飞机角速度在速度轴上分量； 为飞机角速度除去

后在飞机体轴上三分量；b，cA 为飞机参考长度；V 为飞机 

速度。

式（1）中前两项由大迎角测力试验获得，接下来的三

项由大迎角动导数试验获得，最后一项为飞机在旋转流场中
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产生的附加气动力项，由旋转天平试验获得，取为有旋转与

无旋转的气动力数据之差。

1.2 风洞试验数据完善

旋转天平试验状态变量较多，如 α，β，λ，此外还有三轴

操纵面偏度等多达 6 个变量。若组合吹风，试验车次将会

非常之多，试验无法进行。采用单边侧滑和旋转、单舵进行

试验。根据飞机的对称性，并经推导验证，试验数据采用式

（2）、式（3）进行补齐和完善。

 （2）

 （3）

对于组合舵偏的旋转效应的附加气动力，采用单舵偏

叠加的方法得到，经风洞试验验证，该方法在工程应用中是

可行的。通过风洞试验数据补齐、完善，解决了试验数据状

态点少和数据不规律等问题。

1.3 飞机角速度的分解

在使用式（1）所示的气动力模型时，一个关键问题是

如何将飞机角运动分解成振荡运动和圆锥运动 ，从而分别

使用大迎角动导试验数据和旋转天平试验数据。

文献 [5] 给出了飞机角运动分解的 3 种方法，3 种方法

各有其优缺点和适用范围。通过仿真计算分析比较，文中采

用如下方法来对角运动进行分解：

 （4）

 （5）

 （6）

 （7）

式中：p，q，r 分别为飞机角速度在飞机体轴上各分量。

分解后得到的（pI，qI，rI）用于大迎角动导数试验数

据， 用于旋转天平试验数据，这样就解决了大迎角动导

数试验数据和旋转天平试验数据这两类数据的分配使用 

问题。

2 飞行动力学模型
飞机失速 / 尾旋时，存在严重的纵横向耦合、惯性交感

等现象，必须采用六自由度仿真模型解决此问题。

飞机的六自由度运动方程如下[6]：

 （8）

 （9）

 （10）

 （11）

 （12）

 （13）

式中：（Fx，Fy，Fz），（Mx，My，Mz）分别为作用在飞机上的力

和力矩在体轴系上各分量，Ixx，Iyy，Izz，Ixz 为相应惯性矩和惯 

性积。

飞机飞行动力学微分方程组采用四阶龙格-库塔法求

解，为更加精确的仿真模拟出飞机在失速 / 尾旋区域的飞行

特性，积分步长要足够小。

3 失速 / 尾旋飞行仿真
在前述理论的基础上，基于 Matlab 平台，搭建 Simulink

仿真模型，对某算例飞机进行了失速 / 尾旋飞行仿真。采用

拉杆到底检验飞机能否进入失速、推杆能否改出失速，升降

舵操纵历程和飞机响应曲线见图 1 和图 2。

图 1　升降舵输入时间历程曲线（失速）

Fig.1　Time history of elevator input（for stall）

由图 1 和图 2 可见，飞机稳定飞行 5s 后拉杆到底，飞机

迎角迅速增大，在第 8s 达到失速迎角（算例飞机失速迎角

为 15°），进行推杆即可很快改出失速。采用拉杆使飞机失

速后蹬方向舵，强迫飞机进入尾旋，然后采用舵面回中方法

看飞机能否改出尾旋。舵面操纵历程和飞机响应曲线如图

3~图 5 所示。

由图 3~图 5 可见，飞机拉杆失速后蹬满舵，能使飞机进

齐万涛 等：飞机失速/尾旋特性飞行仿真方法研究 17

产生的附加气动力项，由旋转天平试验获得，取为有旋转与

无旋转的气动力数据之差。

1.2 风洞试验数据完善

旋转天平试验状态变量较多，如 α，β，λ，此外还有三轴

操纵面偏度等多达 6 个变量。若组合吹风，试验车次将会

非常之多，试验无法进行。采用单边侧滑和旋转、单舵进行

试验。根据飞机的对称性，并经推导验证，试验数据采用式

（2）、式（3）进行补齐和完善。

 （2）

 （3）

对于组合舵偏的旋转效应的附加气动力，采用单舵偏

叠加的方法得到，经风洞试验验证，该方法在工程应用中是

可行的。通过风洞试验数据补齐、完善，解决了试验数据状

态点少和数据不规律等问题。

1.3 飞机角速度的分解

在使用式（1）所示的气动力模型时，一个关键问题是

如何将飞机角运动分解成振荡运动和圆锥运动 ，从而分别

使用大迎角动导试验数据和旋转天平试验数据。

文献 [5] 给出了飞机角运动分解的 3 种方法，3 种方法

各有其优缺点和适用范围。通过仿真计算分析比较，文中采

用如下方法来对角运动进行分解：

 （4）

 （5）

 （6）

 （7）

式中：p，q，r 分别为飞机角速度在飞机体轴上各分量。

分解后得到的（pI，qI，rI）用于大迎角动导数试验数

据， 用于旋转天平试验数据，这样就解决了大迎角动导

数试验数据和旋转天平试验数据这两类数据的分配使用 

问题。

2 飞行动力学模型
飞机失速 / 尾旋时，存在严重的纵横向耦合、惯性交感

等现象，必须采用六自由度仿真模型解决此问题。

飞机的六自由度运动方程如下[6]：

 （8）

 （9）

 （10）

 （11）

 （12）

 （13）

式中：（Fx，Fy，Fz），（Mx，My，Mz）分别为作用在飞机上的力

和力矩在体轴系上各分量，Ixx，Iyy，Izz，Ixz 为相应惯性矩和惯 

性积。

飞机飞行动力学微分方程组采用四阶龙格-库塔法求

解，为更加精确的仿真模拟出飞机在失速 / 尾旋区域的飞行

特性，积分步长要足够小。

3 失速 / 尾旋飞行仿真
在前述理论的基础上，基于 Matlab 平台，搭建 Simulink

仿真模型，对某算例飞机进行了失速 / 尾旋飞行仿真。采用

拉杆到底检验飞机能否进入失速、推杆能否改出失速，升降

舵操纵历程和飞机响应曲线见图 1 和图 2。

图 1　升降舵输入时间历程曲线（失速）

Fig.1　Time history of elevator input（for stall）

由图 1 和图 2 可见，飞机稳定飞行 5s 后拉杆到底，飞机

迎角迅速增大，在第 8s 达到失速迎角（算例飞机失速迎角

为 15°），进行推杆即可很快改出失速。采用拉杆使飞机失

速后蹬方向舵，强迫飞机进入尾旋，然后采用舵面回中方法

看飞机能否改出尾旋。舵面操纵历程和飞机响应曲线如图

3~图 5 所示。

由图 3~图 5 可见，飞机拉杆失速后蹬满舵，能使飞机进



18  					          航空科学技术� Jun. 15  2016  Vol. 27 No.06

入尾旋，飞机舵面回中后，从迎角和飞行轨迹在地面投影可

知，飞机能有效的改出尾旋。

图 2　迎角时间历程曲线（失速）

Fig.2　Time history of angle of attack（for stall）

图 3　舵面输入时间历程曲线（尾旋）

Fig. 3　Time history of control input（for spin）

图 4　迎角时间历程曲线（尾旋）

Fig. 4　Time history of angle of attack（for spin）

仿真得到的飞机失速 / 尾旋进入和改出方法同自由飞

试验的进入改出方法吻合，表明本文的计算方法有效，结果

可信。

图 5　飞行轨迹在地面投影

Fig.5　The projection of flight path on the ground

4 结束语
通过采用多维数据组形式建立非线性气动力模型、采

用单舵偏叠加的方法得到组合舵偏的旋转效应的附加气动

力数据，采用建立六自由度飞行动力学模型等方法，解决了

飞机失速 / 尾旋飞行仿真中气动力的非线性、气动力数据的

获取及使用、纵横向耦合、惯性交感等问题。通过算例验证

了仿真方法的可行性。该方法对于研究飞机失速 / 尾旋的

进入和改出具有指导作用。
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入尾旋，飞机舵面回中后，从迎角和飞行轨迹在地面投影可

知，飞机能有效的改出尾旋。

图 2　迎角时间历程曲线（失速）

Fig.2　Time history of angle of attack（for stall）

图 3　舵面输入时间历程曲线（尾旋）

Fig. 3　Time history of control input（for spin）

图 4　迎角时间历程曲线（尾旋）

Fig. 4　Time history of angle of attack（for spin）

仿真得到的飞机失速 / 尾旋进入和改出方法同自由飞

试验的进入改出方法吻合，表明本文的计算方法有效，结果

可信。

图 5　飞行轨迹在地面投影

Fig.5　The projection of flight path on the ground

4 结束语
通过采用多维数据组形式建立非线性气动力模型、采

用单舵偏叠加的方法得到组合舵偏的旋转效应的附加气动

力数据，采用建立六自由度飞行动力学模型等方法，解决了

飞机失速 / 尾旋飞行仿真中气动力的非线性、气动力数据的

获取及使用、纵横向耦合、惯性交感等问题。通过算例验证

了仿真方法的可行性。该方法对于研究飞机失速 / 尾旋的

进入和改出具有指导作用。
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