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摘　要：电传飞机迎角限制器是大迎角飞行控制律的重要组成部分，迎角限制器功能可以有效地保证飞机的飞行安全。

GJB3814-1999 中对于迎角限制器的验证提出了明确的要求，在试飞中必须针对迎角限制器开展飞行验证。根据某型飞机的

气动特性、控制律设计原理，开展了飞行仿真试验验证，提出了合理的试飞方法，制定了合理的测试方案和试飞方案。在

试飞过程中循序渐进地开展试飞，有效地规避了意外进入失速尾旋等试飞风险，保证了试飞安全，全面验证了某型飞机的

迎角限制器功能的可靠性和有效性，为电传飞机迎角限制器试飞提供了技术支持。
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现代高性能电传飞机具有无忧虑操纵的思想设计先

进的飞行控制律，为了保证在飞行过程中飞机不超出其迎

角和过载限制，控制律中设计了迎角限制器模块。根据

GJB3814-99 中对于试飞内容的规定“在最小可维持的速

度和最大水平飞行速度之间的整个速度范围内，从 1g 减速

到最大 g 减速，纵向机动到限制器迎角，以及用收敛转弯和

推 -拉杆到限制器迎角。在出现偏离后立即开始改出。”［1］

为了完成以上考核内容，必须制定合理的试飞方案，既要保

证试飞动作能够检查迎角限制器功能，又要保证飞机不出现

预期之外的偏离。本文根据 GJB3814-99 的要求，结合某型

飞机迎角限制器控制律设计特点和气动特性，开展试飞方法

研究，很好地验证了迎角限制器的功能。

1 理论分析
某型飞机为常规气动布局飞机，迎角限制器为 26°，纵

向操纵舵面为全动平尾，横向操纵舵面为副翼，航向操纵舵

面为方向舵。由于迎角限制器主要是依靠控制律驱动操纵

舵面来产生力矩改变飞机姿态，从而达到迎角不超过 26°的

目的。因此，在试飞前，首先需要考察飞机的气动特性，如图

1~ 图 3 所示，可以看出：

图 1　平尾效率

Fig.1　Horizontal tail efficiency

图 2　副翼效率

Fig.2　Aileron efficiency
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图 3　方向舵效率

Fig.3　Rudder efficiency

（1）α=35°，达到最大升力系数；

（2）α<50°，平尾均有效；

（3）α>35°，后方向舵效率开始下降；

（4）α>35°，后副翼可能出现反向。

根据该型飞机风洞试验数据可以看出，在迎角限制范

围内（α<26°），飞机的气动舵面均有较高的效率，但是随着

迎角的增加，各个舵面的效率逐渐降低。

迎角限制器在大于 15°时开始工作，此时纵向杆指令迎

角，拉满杆对应的迎角为 26°。当迎角超过 25°后，迎角反

馈之路会叠加一个正的指令给平尾，强制飞机低头。横航

向控制律中，主要随着迎角增大，对横航向操纵权限进行了

限制［2］。迎角 25°时，横向操纵权限为 40%，航向操纵权限 

为 50%。

2 飞行仿真
根据该型飞机的气动特点和控制律特点，在地面模拟器

上开展飞行仿真试验，进行典型的大迎角试飞动作演练，完

成了包括平飞减速、爬升减速、收敛转弯、急剧拉杆等试飞动

作，结果如表 1 所示。根据飞行仿真试验结果可以看出，使用

平飞减速、收敛转弯和急剧拉杆均未超出迎角限制，飞机飞

行速度在使用包线范围内，舵面效率能够保证飞机姿态迅速

回到正常使用迎角范围内；爬升减速法可以使飞机速度降低

到最小平飞表速以下，飞机舵面效率降低，随着俯仰角的增

加，飞机的迎角会突破 26°，且在改出过程中飞机的高度损失 

较大。

以上模拟器试飞的结果在后续实际试飞中起着重要的

数据支撑作用。在实际试飞中，应适当增加试飞高度，爬升

减速应从 30°仰角开始进行试飞，并且与模拟器数据对比，

决策下一个爬升减速使用的仰角，逐步增加最大试飞迎角，

直到迎角限制边界。

表 1　飞行仿真结果

Table 1　Flight simulation result

气压高度

/km
指示空速

/（km/h）
试飞动作 αmax/（°） Vmin/（km/h）

10 320 平飞减速 25.8 185

10 0.6 收敛转弯 24.9 —

10 260 急剧拉杆 25.5 —

10 320 30°爬升减速 25.6 162

10 320 40°爬升减速 26.4 141

10 320 45°爬升减速 27.7 118

3 飞行试验
3.1 试飞原则

为了保证试飞安全，试飞方案的设计遵循以下原则：

（1）试飞高度由高到低；

（2）先进行平飞中的迎角增加直到限制迎角试飞，后进

行机动试飞中的迎角增加直到限制迎角试飞；

（3）在速度小于最小平飞表速时，允许飞机迎角超过

26°，但是一旦超过，立即采取措施改出；

（4）试飞过程中一旦发现横航向非指令性偏航和滚转，

立即推杆减小迎角改出［3，4］。

3.2 平飞减速迎角限制检查

由于平飞减速过程中可以通过控制减速率来保证飞机

的迎角线性增加，在迎角增加过程中，飞机的气动力近似为

准定常，可以及时改出。因此，应当首先进行平飞减速试飞，

验证飞机平飞减速至拉杆到底过程中飞机的迎角、速度、舵

面偏度之间的对应关系。试飞结果如图 4 所示，飞机在指

示空速 320km/h 配平飞机，配平迎角为 10°，平飞减速过程

中保持减速率为 2.3m/s，迎角超过 15°后开始需要拉杆保持

平飞，迎角线性增加，直到拉杆到底，飞机最小指示空速为

184km/h，最大迎角为 25.6°，且难以保持，推杆后迎角迅速

恢复到 15°以内，飞机的三向角速率均没有出现明显的振荡

趋势。

对比试飞数据和模拟器仿真结果，试飞结果与理论值

和仿真结果较为吻合，且在接近迎角限制器边界时，飞机姿

态没有明显的偏离趋势，因此，可以开展进一步的试飞，完成

国军标中关于“纵向机动到限制器迎角，以及用收敛转弯和

推—拉杆到限制器迎角”的规定内容。
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图 4　θ=45°爬升减速试飞结果时间历程

Fig.4　θ=45°climb deceleration flight test time history

3.3 机动飞行中迎角限制检查

由于迎角限制主要依靠气动舵面进行控制，因此，首先

要检查空速在正常使用范围内飞机的迎角限制控制律的功

能。收敛转弯和急剧拉杆机动可以有效检查迎角限制控制

律的工作情况。试飞结果如表 2 所示，在所选状态点，迎角

均未超过 26°，且与仿真计算结果相当，迎角限制器控制律

工作符合设计。

表 2　机动试飞结果

Table 2　Maneuver flight test result

气压高度

/km
指示空速

/（km/h）
试飞动作 αmax/（°） nzmax

10 380 收敛转弯 25.4 3.7

10 240 急剧拉杆 25.8 1.8

3.4 低速改出时的迎角限制器检查

GJB3814-99 中明确规定了要对高俯仰姿态低速改出时

的迎角限制功能进行检查，其目的主要是检查低速情况下，

气动舵面效率降低时，迎角限制器对于姿态改出的作用。使

用爬升减速法可以检查高俯仰姿态低速改出中迎角限制器

的工作情况，这种试飞方法极可能造成飞机的迎角超出迎角

限制，因此，需要通过逐渐增大仰角的方法控制最大迎角，并

且实时与地面模拟器仿真结果对比决策是否进行下一步试

飞动作。

按照以上原则，按顺序完成了仰角 30°、40°、45°爬升

减速试飞动作，结果如表 3 所示。飞机的试飞迎角最大值比

仿真结果大 0.5°左右。随着空速的降低，飞机的舵面效率

降低，即使操纵面满偏仍旧不能将迎角限制在 26°以内，但

是在超过迎角限制后，飞机没有出现非指令性的俯仰、滚转、

偏航振荡，且能够迅速改出使迎角回到正常范围内，如图 4

所示。

表 3　爬升减速试飞结果

Table 3　Climbing decelerate flight test result

气压高度

/km
指示空速 /
（km/h）

试飞动作 αmax/（°） nzmax

10 320 30°爬升减速 26.2 159

10 320 40°爬升减速 26.8 138

10 320 45°爬升减速 28.2 123

4 结论
本文根据国军标对于带迎角限制飞机的试飞验证机动

的要求，通过理论分析、模拟器仿真和试飞方案设计，建立了

合理的试飞方法，安全有效地对迎角限制器进行了功能试飞

检查，验证了迎角限制器控制律设计的功能满足使用要求和

国军标的相关要求。 
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图 4　θ=45°爬升减速试飞结果时间历程

Fig.4　θ=45°climb deceleration flight test time history
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律的工作情况。试飞结果如表 2 所示，在所选状态点，迎角

均未超过 26°，且与仿真计算结果相当，迎角限制器控制律

工作符合设计。
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本文根据国军标对于带迎角限制飞机的试飞验证机动

的要求，通过理论分析、模拟器仿真和试飞方案设计，建立了

合理的试飞方法，安全有效地对迎角限制器进行了功能试飞

检查，验证了迎角限制器控制律设计的功能满足使用要求和

国军标的相关要求。 
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