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摘!要!

尾旋是飞机的极限飞行状态#此一状态极易造成机毁人亡% 由于尾旋试飞有极大的风险性#所以在试飞前

要进行足够的安全论证#包括理论分析和风洞试验#一般采用两者相结合的方式进行% 介绍了解析法和图

像法两类方法来研究飞机的稳定尾旋%

关键词!飞机尾旋&稳定尾旋&解析法&图像法

中图分类号!2"$*3"!!!!!!!!!!!!!文献标识码!B
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56引言
在人类的航空史上#由于设计问题'环境因素

和人为因素导致了许多飞行事故#其中失速尾旋事

故占有较大比例% 早期由于认知的不足#认为飞机

进入尾旋是由于大气中的不稳定螺旋气流引起#造

成了一系列的飞行事故% "# 世纪 0# 年代开始#美

俄等航空大国投入巨额资金研究飞机的失速尾旋#

建设了专门研究尾旋的立式风洞#通过深入研究#

基本弄清了飞机尾旋的物理意义% 但是由于影响

一架飞机尾旋的因素很多#有些因素会相互影响#

目前通过计算预测'风洞试验和飞行验证仅获得了

飞机尾旋的一些一般规律% 而对于不同飞机的尾

旋特性#就更加不能使用替代方式进行预测了% 在

研究飞机尾旋中的飞行动力学问题时#一般研究力

和力矩的平衡问题#而不去研究不平衡问题#所以

在进行飞机尾旋预测时#一般去追寻飞机尾旋中的

力和力矩的平衡点% 下面就介绍几种求取飞机尾

旋平衡点的原理和方法%

76预测飞机稳定尾旋平衡点的解析法
$3$ 飞机六自由度动力学方程解算

飞机在超临界迎角条件下飞行#由于飞机运动

产生的气动力与飞机本身的惯性力产生耦合#使飞

机的稳定性不能用分为纵向和横向运动的模态来

描绘#而必须用完整的六自由度方程进行分析% 把

飞机看成是质量不变的刚体#则机体轴系下的六自

由度运动方程为!
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分别为体轴系的力和力矩系数&>

:

#>
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:3

为绕质

心的体轴的惯性矩和惯性积&[为飞机质量&

#

:

#

#

3

#

#

_

为绕体轴的角速度&7

y

为动压&D为速度&] 为

重力加速度&'#!#S分别为翼展#平均气动弦长和机

翼面积&

$

#

'

分别为攻角和侧滑角&

1

#

-

#

0

为偏航

角#俯仰角和倾斜角% 8

:
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_

这六个

量需要通过立式风洞旋转天平试验数据和动导数

试验数据叠加后提供($ 90)

%

此外#偏航角速度与体轴系下三轴角速度关

系为!
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!!当飞机处于稳定尾旋时#上面六个公式满足如

下条件!
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!!于是这六个方程仅含有
$
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#六

个未知量#利用计算机可以求得飞机稳定尾旋中平

衡点时的这六个量% 在输入每一组气动力系数和

力矩系数进行六自由度方程进行解算后#如果无

解#则说明在这一状态下飞机尾旋不存在平衡点#

如果有解#则说明在这一状态下飞机尾旋存在平衡

点#但需要说明飞机在同一状态下尾旋的平衡点有

可能不止一个#在这些平衡点中一些是不稳定的平

衡点#以陡尾旋状态为主#另一些是稳定的平衡点#

以平尾旋为主% "# 世纪 %# 年代#在研制某国产大

型运输机过程中#研究人员曾经运用此种方法成功

模拟了飞机的失速'偏离'尾旋以及尾旋改出的全

过程% 此外#在上世纪 .# 年代#在研制某国产中性

战斗机过程中#研究人员也曾经运用此种方法成功

分析了飞机的失速尾旋特性%

$3" 飞机绕质心运动方程解算
通过飞机旋转运动方程的推导也可以预测飞

机尾旋的平衡点% 飞机的旋转运动方程所推导出

的#飞机体轴系下的#绕三轴的力矩公式如下式

所示!
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平面位于飞机的对称面#则`

3

轴为惯

性主轴#因此>
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的公式可以简化为!

2

:

">

:

N

#

:

NG

(

>

_

C>

( )
3

#

3

#

_

C

>

_:

#

:

#

3

(

N

#

_( )
NG

"$+$

2

3

">

3

N

#

3

NG

(">

:

C>

_

$

#

:

#

_

(

>

_:

"

#

"

:

C

#

"

_

$ "$&$

2

_

">

_

N

#

_

NG

(">

3

C>

:

$

#

:

#

3

(

>

_:

#

3

#

_

C

N

#

:( )
NG

"$*$

!!将角速度用9'7和+代替#力矩用 &'2和H代替%
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!!式中#参数上标*0+表示本参数随时间的导

数% 体轴系下#用欧拉角和旋转速度所表示的俯仰

角速度'偏航角速度和滚转角速度如下式所示#其

中假定偏航角速率rN

1

5NGrh##尾旋半径+h#%
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!!求得9'7'+关于时间的导数后带入经简化的 &'

2和H的方程#并将之无量纲化#获得俯仰力矩系

数'偏航力矩系数和滚转力矩系数#如下式所示!
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!!当飞机处于稳定尾旋的平衡点时#公式右边各

项中的欧拉角和飞机绕尾旋轴角速度随时间的导

数为零#即 N

.

5NGh##N

-

5NGh##N

4

5NGh##则上面公

式右边各项中含有 N

5

5NG#N

-

5NG#N

4

5NG的项全部为

零% 在飞机稳定平衡尾旋时#可以认为 8

L

"

##8

-

"

##而8

[q气动"8

[q惯性#则可以利用惯性力矩公式来表

达8

[q气动#并结合以上三个公式来解算平衡稳定尾

旋状态下的
.

'

-

'

4

%

86图像法预测飞机稳定尾旋的平衡点
"3$ 两曲线交点法

飞机尾旋是由作用在飞机上的力矩所决定的#

飞机的尾旋特性取决于它的力矩特性% 由于产生

尾旋的前提是飞机进入超临界迎角#若要改出尾旋

必须设法迫使飞机迎角变小#所以首先要研究改变

迎角的力矩#即惯性上仰力矩% 如图 $ 所示#绕尾旋

轴旋转的飞机用质量沿长度均匀分布的两根相互

垂直的重杆来代替%

通过推导可以求出BT杆的惯性离心力矩为!
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!!此一力矩使得迎角
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增大% /F杆的惯性离心

力矩为!
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!!此一力矩使得迎角
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减小% 总的惯性离心力

矩为!
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!!可以看出!2

T惯性 hA

$

"
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$#同时飞机的气动下俯

力矩函数为2

T气动 hA

"
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$#将两个函数画在同一个

$$$
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"A$ 惯性力的作用点示意图

!

"R$ 惯性力矩分析示意图

图 $!飞机尾旋中惯性力矩分析示意图

!

直角坐标系中#如图 " 所示% 将气动下俯力矩曲线

关于横轴进行镜像处理#图中虚线所示#与 2

T惯性曲

线有两个交点#,和E#这两个交点代表飞机处于平

衡状态% ,点对应不稳定的平衡状态"一般为陡尾

旋$#E点对应稳定的平衡状态"一般为缓或平尾

旋$% 如果飞机的攻角处在 ,点所对应的攻角时#

有某种扰动使得飞机攻角减小#则气动力下俯力矩

的绝对值将大于惯性上仰力矩#使得迎角进一步减

小并迫使飞机停止旋转&有某种扰动使得飞机攻角

增大#则气动力下俯力矩的绝对值将小于惯性上仰

力矩#则迫使飞机攻角继续增大#直到达到稳定的

平衡状态"E点$为止% 总之#如果惯性力矩和气动

力矩如果不能同时达到平衡#则要么产生摆动尾

旋#要么退出尾旋%

图 "!飞机尾旋中2

_q气动与2

_q惯性的平衡点

!

"3" 三曲线交点法
处于稳定尾旋中的飞机有如下关系!
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!!飞机稳定尾旋中的力矩平衡必然满足如下条件!
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!!下标 @'P'/分别表示空气动力#惯性力和发动

机% 其中惯性力项的表达式为!
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!!发动机项的表达式为!
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!!式中#

.

h

#

'5"V#>

/

和
#

/

分别为发动机惯性力

矩和旋转角速度%

预先设定一个
$

和
.

#通过旋转天平试验测得

8

:

'8

3

#然后使用力平衡公式![] h9##&

%

V

"

M8

:

#

[.

#

"

h9##&

%

V

"

M8

3

#计算出飞机的尾旋半径 .和

飞机的下落速度V% 设定一组舵面偏角
(

@'

(

/'

(

+#做

出2

@

和9"2

P

c2

/

$对
.

的曲线#

'

为参变量#其交

点即为2
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3P
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_P
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h# 的解% 对不同的
'

#得到
/

2

:

h##

/

2

3

h##

/

2

_

h##时不同的
.

#则得到在此攻角下三个

力矩平衡的
'

d

.

关系曲线% 图 0 为某飞机尾旋平

衡点预测曲线% 可见#飞机稳定尾旋可能发生在

$

h"&l#

'

h$l#

.

h#3$+ 状态#此时三线近似于交于

一点(+ 9&)

%

图 0!某飞机尾旋平衡点预测曲线

$

(

/h"#l&

(

+h"&l&

(

@ h#l%

!

96结论
本文阐述了求取飞机稳定尾旋中力和力矩平

衡点的二种解析法"飞机六自由度动力学方程解算

法'飞机绕质心运动方程解算法$和两种图像法"两

曲线交点法'三曲线交点法$的原理和过程% 可以

通过对这些不同方法所获得的飞机尾旋特性进行

评估和比较#增强对飞机尾旋特性的认识和失速尾

旋试飞的信心%
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