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摘要摘要：：针对国内某型飞机失速尾旋模拟训练需求，研制了某型飞机失速尾旋模拟训练系统。系统

由多通道球幕视景系统、半实物仿真座舱以及操纵力控制加载系统等组成，采用分布式仿真技术，

构建了逼真的人在回路模拟训练环境。针对失速尾旋仿真，对多源气动数据进行了综合处理，构

建了大迎角非定常气动力模型，采用大载荷数字电动控制加载技术进行失速尾旋交变力和抖振特

性仿真，实现了人在回路的失速尾旋模拟训练。
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Abstract: Aiming at the domestic aircraft stall spin simulation training need, a stall spin simulation

training system is developed. The training system consists of the multi-channel dome visual system, the

semi-physical simulation cockpit and the maneuvering force control loading system, etc. Distributed

simulation technology is used to develop a realistic man-in-the-loop simulation training environment. For

the stall spin simulation, the multi-source aerodynamic data is processed comprehensively, and an

unsteady aerodynamic model at high angle of attack (AOA) is constructed, and the heavy-load digital

electric control loading technology is used to realize the simulation of stall spin alternating force and jitter

characteristics of steering, which realizes the stall spin simulation training of man-in-the-loop.

Keywords: stall spin; simulation and training; maneuvering force control loading; unsteady flow

aerodynamics; man-in-the-loop

引言引言

失速和尾旋是影响飞行安全的一种飞行状态，

它的动力学特性以及进入和改出的操作方法都与

使用飞行包线范围内的飞行状态有着本质区别。

失速和尾旋伴随飞机的出现就存在的一种危险飞

行状况。目前国内各型模拟训练设备因失速及尾

旋实际飞行数据缺失，尚无关于失速尾旋专项训

练的人在回路仿真训练设备。

失速尾旋仿真研究主要涉及飞机大迎角非定

常气动力建模仿真技术，20世纪 70年代，NASA

就开展了利用飞行模拟器研究战斗机的失速尾旋

特性。20世纪80年代开始广泛研究非定常气动力

建模研究，出现了多种数学建模方法,典型代表有

Lin等
[1]
以飞机飞行状态为变量的非线性代数模型

表达非定常气动力。在20世纪90年代后期，气动

力建模中出现了基于神经网络和模糊逻辑原理的

建模方法。对于采用模糊逻辑原理进行的气动力
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建模，通过研究隶属函数的选取，来调整建模的

精度
[2]
。W Zhongjun 等

[3]
研究了 F-16XL 纵向正弦

振荡风洞实验，应用小扰动线性叠加理论的气动

力模型能很好的仿真飞机纵向运动，横向运动与

试飞结果相差较大。

汪清等
[4]
对大迎角非定常气动力建模研究的进

展进行了系统综述，包括数学建模方法和人工智

能建模方法 2类，指出目前大迎角非定常气动力

建模研究工作仍处于学术研究阶段，距离工程应

用还有一定差距。齐万涛等
[5]
采用多维数据组形、

单舵偏叠加以及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。饶秋磊等
[6]
根据风洞实验数据建

立了某型教练机的大迎角气动力数学模型，通过

人在环仿真实验，得到了典型尾旋模态的重要参

数，为实现人在回路模拟失速尾旋特性研究提供

了新的思路。

关于大迎角非定常气动力模型研究有气动导

数模型、阶跃响应模型、状态空间模型、微分方

程模型、神经网络模型、模糊逻辑模型，以及支

持向量机模型等，这些理论研究结果都表现出较

好的非定常气动力预测精度，然而要实现工程化

尤其是应用于人在回路的实时飞行仿真系统，存

在着表达形式过于复杂、参数辨识困难且不利于

人在回路调参过程等缺点。

为了更好地实现人在回路失速尾旋仿真训练

工程化应用，本文采用了在大迎角动导数模型的

基础上增加了非定常气动增量，该增量由飞行模

拟仿真领域常用的Dryden大气紊流模型描述，经

过傅里叶变换为时域内的表达形式，便于进行人

在回路的修正调试，模拟训练系统输出失速尾旋

特征数据与飞机真实飞行特征数据一致。经过飞

行员试飞验证，采用上述模型的某型飞机失速尾

旋模拟训练系统很好地实现了该型飞机全模态尾

旋模拟。

在研究某型飞机定型试飞情况以及摸索尾旋

训练方法的基础上，分析辨识飞机风洞、试飞等

数据，研制了某型飞机失速尾旋专项模拟训练系

统(以下简称模拟训练系统)。

1 系统概述系统概述

模拟训练系统主要由仿真座舱、飞机性能仿

真、7通道球幕视景仿真、操纵力控制加载、控制

台，以及教学讲评等 14个分系统组成，如图 1所

示。除了可用于某型飞机基本驾驶、特情处置等

常规模拟训练科目，该系统最大特色是可以针对

该型飞机失速尾旋特性进行专项模拟训练，通过

“训-教-评”一体的模式解决了此前该型飞机缺乏

失速尾旋专用地面模拟训练手段的难题。

2 系统关键技术系统关键技术

模拟训练系统是人在回路的数字实时仿真训练

设备，在正常飞行模拟训练过程可认为气动力是定

常的，采用一般的定常气动特性建模方法。当飞机

处于大迎角、大侧滑角机动过程中，此时需综合处

理风洞、试飞等数据，采用非定常气动力建模。此

外，由于模拟训练系统未配备运动系统、抖振座椅

等动感提示设备，在被仿真飞机进入失速尾旋过程

中产生的动感提示由飞机操纵系统提供，即高频抖

图1 某型飞机失速尾旋模拟训练系统组成图

Fig. 1 Composition diagram of stall tail spin simulation
training system of an aircraft
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振、大载荷交变力等操纵力感，涉及能够实现实时

大载荷、高动态响应操纵力的控制加载技术。

2.1 非定常气动数据处理非定常气动数据处理

2.1.1 问题描述问题描述

充足可信的数据是失速螺旋仿真的基础，失

速螺旋仿真需要的数据主要包括两大类：气动数

据和试飞数据。气动数据可以通过风洞实验、计

算流体力学(computational fluid dynamics，CFD)计

算和气动辨识的方法获取，但是CFD和气动辨识

方法存在较大的局限性，对失速螺旋关注的大攻

角气动数据计算无能为力。因此，气动数据的主

要和最佳来源就是风洞实验数据。经过对被仿真

飞机的气动数据源进行整理和分析，发现数据存

在很多问题，必须对数据花大量时间仔细分析和

处理。发现的主要气动数据问题如下：

(1) 气动数据攻角和侧滑角范围无法满足失速

螺旋仿真需求；

(2) 不同来源的同一气动数据差异很大；

(3) 小攻角气动数据和大攻角气动数据坐标不

统一，分辨率不一致。

以纵向气动数据升力系数为例，图 2给出了

各个纵向气动数据分项在各个参考资料中的分布

情况。可以看出，部分数据缺失，许多数据在各

个资料中都有存在。

2.1.2 问题机理问题机理

20世纪80年代，某型飞机开展了大迎角静态

测力风洞实验、大迎角旋转天平风洞实验、大迎

角强迫振荡风洞实验、大迎角静态和动态条件下

的流谱观察实验、大迎角升降舵、方向舵和副翼

的铰链力矩风洞实验，以及模型自由飞行实验，

实验用的模型比例有多级不等。气动数据不一致

的原因一方面是不同类型的风洞吹风时产生的气

动数据不一致，不同的风洞实验中所选取的飞机

模型尺寸也不一致，这都会导致气动数据的坐标、

分辨率和大小存在一定的差异。

2.1.3 解决方法解决方法

由于不同的气动数据是在不同类型的风洞中

获取的，数据分辨率、数据精度都会不一致。因

此，获取这些数据后，还需要根据数据情况和分

辨率进行处理和修正。采用综合多源气动数据的

处理方式，对多源气动数据野值进行识别和修正。

采用低阶多项式滑动拟合方法来识别野值
[7]
。
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ŷ1 = (32y1 + 15y2 + 3y3 - 4y4 - 6y5 - 3y6 + 5y7 )/42

ŷ2 = (5y1 + 4y2 + 3y3 + 2y4 + y5 - y7 )/14

ŷ3 = (y1 + 3y2 + 4y3 + 4y4 + 3y5 + y6 - 2y7 )/14

ŷ4 = (-2y1 + 3y2 + 6y3 + 7y4 + 6y5 + 3y6 - 2y7 )/21

ŷ5 = (-2y1 + y2 + 3y3 + 4y4 + 4y5 + 3y6 + y7 )/14

ŷ6 = (-y1 + y2 + 2y4 + 3y5 + 4y6 + 5y7 )/14

(1)

ŷi = (5yi - 6 - 3yi - 5 - 6yi - 4 - 4yi - 3 + 3yi - 2 +

15yi - 1 + 32yi )/42 , i=7, 8,…, N (2)

式中：yi为原始数据；ŷi为插值后数据。

需要对前6个数据点进行检验。如果前6个点

升力

系数

基本升力系数

升降舵产生

的升力系数

迎角变化率产
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地面效应产生

的升力系数
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√
√

√

√

√

√
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√
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√
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√

√
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√
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√
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图2 多源数据分布情况

Fig. 2 Distribution of multi-source data
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不是野值，则采用式(2)按时间顺序逐点计算 ŷi及

新息vi = yi - ŷi。对于野值，其vi远大于正常值。通

常采用式(3)作为准则来进行野值的识别。若 yk为

野值点，则yk和 ŷk满足：

|yk - ŷk| >C ∑
i = k - 6

k ( )yi - ŷi

2

6
=E (3)

式中：C为常数，取值2.2。

此外，在飞行实验中还可能会出现连续的跳

点。通常，连续跳点的值会比较接近，此时可以

采用式(4)判断连续跳点：

| yk + 1 - yk | <E  i = 12m (4)

式中：m为连续跳点的个数。通常，连续跳点的

个数不会超过4个，因此考虑m最大值为3，以避

免将阶跃信号作为跳点剔除。若 m > 3，则认为

ykyk + 1 yk +m均为正常值。

将野值点识别并剔除后，需对相应的数据进

行补正，可采用线性插值处理：

yk+ i=
i+1
m+1

yk+m+
m- i
m+1

yk-1  i=01m-1 (5)

2.2 失速尾旋仿真建模失速尾旋仿真建模

2.2.1 问题描述问题描述

模拟训练系统用于训练飞行员在飞机失速和

尾旋状态下飞行并控制飞机改出，因此失速和尾

旋是重点模拟部分。失速和尾旋都是在大迎角或

大侧滑角情况下发生的，具有典型的非定常空气

动力学特性
[8]
。基于风洞实验的非定常气动力建模

是研究飞机非定常空气动力的主要方法
[9]
。由于该

机型未进行充分的大迎角和大侧滑角下的风洞实

验，大迎角和大侧滑角下的气动数据缺失给飞行

仿真建模带来了很大的困难。

2.2.2 失速和尾旋机理失速和尾旋机理

失速是指当机翼迎角增大到一定的程度(达到

或超过临界迎角)后，机翼表面气流分离，导致升

力减小，如图 3所示。此时飞机将低头下沉，操

纵迟滞甚至失效。由于机翼旁形成的湍流，机体可

能会产生抖动，直至获得足够升力飞行。在飞行高

度低时发生失速是危险的，飞行高度足够高时，可

以练习失速的改出。失速的主要原因是气流分离导

致的升力丧失，在飞机左右机翼气流发生分离时，

容易出现左右升力失衡的现象，这时飞机会进入滚

转或偏航，可能会进入尾旋或荷兰滚模态。

尾旋是固定翼飞机的一种非正常飞行状态，

即飞机在失速的状态下，一面做向下的小半径尾

旋运动，一面在机身3个轴向(滚转、俯仰和偏航)

做自旋运动的飞行状态。其特点是高迎角、低空

速和大下降率。由于该飞行状态具有很高的下降

率，所以在低空条件下如不及时改出是十分危险

的。尾旋产生的根本原因是两侧机翼出现不协调

的失速，飞机会围绕失速严重的一侧机翼方向旋

转。完整的尾旋运动由 3个阶段组成，即进入阶

段、尾旋阶段和改出阶段
[10]
。

2.2.3 解决方法解决方法

2.2.3.1 气动导数模型气动导数模型

飞行动力学研究领域最为广泛接受的气动模

型是气动导数模型
[11]
。假设气动载荷可描述为飞

机一系列即时状态变量，如飞机迎角、角速度、

舵面偏角等的函数，则利用泰勒级数展开方法可

将方程展开分解为多项级数
[12]
。保留级数一次项、

忽略高阶项，形成简化的气动模型。保留的一次

项中系数部分被称为气动导数。在飞行模拟训练

系统中，气动导数模型一般描述为基本气动系数

和其他增量代数叠加的方式，模型中的气动系数

图3 机翼失速气流分离示意图

Fig. 3 Schematic diagram of wing stall flow separation
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和气动导数均为整机数据。

2.2.3.2 基于部件的非定常气动模型基于部件的非定常气动模型

上述气动导数模型建立在整机气流一致性的

基础上，即把流场看做定常的。但是在失速和尾

旋状态下，飞机各处气流流动情况存在较大差异，

无法对大迎角和大侧滑角情况下的气动特性进行

仿真。根据飞机失速和尾旋的产生机理，结合本

项目的实际情况，采用基于部件的非定常气动模

型对飞机失速和尾旋进行仿真。

(1) 基于部件的气动建模

从尾旋的产生机理可以看出，两侧机翼出现

不协调的失速，飞机会围绕失速严重的一侧机翼

方向旋转
[13]
，因此，在尾旋进入阶段仿真中，至

少要考虑左右机翼失速的不平衡性，这就要求左

右机翼必须分开建模，模拟左右机翼的当地流场

特性，进而计算左右机翼的气动力和气动力矩。

除此之外，考虑到进入尾旋后的横航向的气动特

性，需要对横航向的气动面和舵面分开建模。因

此，根据被仿真飞机的气动构型，初步将飞机分

为如表1所示的部件进行气动建模。

以飞机的升力系数为例，飞机的整机升力系

数表达式为各气动部件升力系数贡献之和：

CL= CLLW+CLRW+CLLHT+CLRHT+CLFUS+CLVT

式中：CLLW为左机翼升力系数；CLRW为右机翼升力

系数；CLLHT为左平尾升力系数；CLRHT为右平尾升力

系数；CLFUS为机身升力系数；CLVT为垂尾升力系数。

(2) 非定常气动建模

大迎角范围内气动特性的风洞实验研究表明，

气动载荷的非线性变化与飞机表面涡分离存在直接

关系。飞机机动过程中，机体表面涡系也在进行调

整，调整过程本身具有动态特性，因此作用于飞机

的气动载荷滞后于飞机飞行状态的变化
[13]
。大迎角

下飞机气动部件的流场不能视为定常或准定常的，

必须采用非定常气动建模方法，即大迎角下的气动

特性与时间历程相关
[13]
，以飞机升力系数为例：

C =Catt (α)+Cq (α)
c̄

2v
q +Cdyn (t) (6)

式中：Catt (α)为气流无分离假设下流场不随运动变

化静态气动力；Cqα
c̄

2v
q为俯仰运动旋转流场附

加的定常气动导数；c̄为平均气动弦长，v为飞行

速度。Catt (α)和Cq (α)
c̄

2v
q只与当前的飞行状态迎

角和俯仰角速度有关，为定常气动载荷，可以按

照经典方法得出。Cdyn (t)为飞机运动过程中流场涡

系拓扑结构迟滞运动产生的非定常气动力
[14]
，无

法通过经典方法获得。

每个部件的所有气动力和气动力矩系数均建

立非定常气动模型，因此，原有的气动计算方程

将扩展为36个气动方程计算。

(3) 非定常气动计算及修正

对于Cdyn (t)的计算方法，飞行模拟训练系统上可

以采用基于Dryden大气紊流的原理近似计算飞机各个

气动面气流分离后的局部紊流，其空间频谱函数为

Фwx(Ω ) = σ 2
x

Lx

π
1

1 + ( )LxΩ
2

Фwy(Ω ) = σ 2
y

Ly

π

1 + 12 ( )LyΩ
2

é
ë

ù
û

1 + 4 ( )LyΩ
2 2

Фwz(Ω ) = σ 2
z

Lz

π

1 + 12 ( )LzΩ
2

é
ë

ù
û

1 + 4 ( )LzΩ
2 2

Фwyx(Ω ) = Ω2

1 + ( )4l
π
Ω

2
Фwy(Ω )

Фwyz(Ω ) = σ 2
y

0.2 ( )πLy

2l

1 8

Ly

1

1 + ( )4l
π
Ω

2

表1 被仿真飞机气动部件划分

Table 1 Division of pneumatic components of simulated aircraft

序号

1

2

3

4

5

6

部件名称

左机翼

右机翼

左平尾

右平尾

机身

垂尾

说明

含左侧副翼和左侧襟翼

含右侧副翼和右侧襟翼

含左升降舵、左调整片

含右升降舵、右调整片

含起落架、减速板

含方向舵、方向舵调整片
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Фwzx(Ω ) = Ω2

1 + ( )3l
π
Ω

2
Фwz(Ω )

式中：Ω为沿 x轴方向的空间频率，对于以速度 v

飞行的飞行器说，与时间频率ω的关系为Ω=ω/v；

σx、σy、σz为 3个方向的紊流强度；Lx、Ly、Lz为 3

个方向的紊流尺度，对于各向同性的紊流，有σx=

σy=σz，Lx=2Ly=2Lz；l为机翼展长
[15]
。

Dryden紊流速度的时间历程曲线见图 4，通

过在局部使用Dryden紊流模型，可以模拟各个气

动部件气流分离后的随机涡流，但这种涡流与实

际存在一定差异，在初始阶段可根据被仿真飞机

失速尾旋试飞技术报告的定性描述建立粗略模型，

再根据飞机失速尾旋试飞的客观数据以及飞行员

在模拟训练系统上的主观试飞感受进行修正拟合

和参数辨识。

2.3 失速失速、、尾旋操纵特性仿真尾旋操纵特性仿真

2.3.1 问题描述问题描述

飞机在巡航构型平飞失速时，在接近临界迎

角时，飞机会出现明显的抖振，缓慢地向一个方

向倾斜，有时左右小幅度摆动，同时杆、舵抖动

明显，操纵变轻。这种飞机杆、舵抖动就是即将

失速的征兆，一般飞机出现飞行员能够觉察到抖

动时的迎角叫抖动迎角(α抖)。被仿真飞机升降舵

和方向舵均为硬式有回力操纵系统，舵面的抖振

和铰链力矩的变化都会直接反应到驾驶杆和脚蹬

上。由于该模拟训练系统无运动系统，机身抖振

特性无法模拟，因此，驾驶杆和脚蹬的抖振成为

唯一的力感提示方式。

此外，被仿真飞机在尾旋状态下，杆、舵上存

在交变力，且杆、舵上的交变力会随进入尾旋的时

间增长而增大，保持准确的杆舵位置较为困难。交

变力的变化是被仿真飞机尾旋过程中的主要操纵特

点，在模拟训练系统上必须实现逼真的交变力。

2.3.2 操纵力产生机理分析操纵力产生机理分析

被仿真飞机是方向舵和升降舵是可逆的人工

操纵系统，气动感觉由作用在操纵面上气动力确

定，通过计算作用在操纵面铰链上的力矩来模拟

操纵力感
[16]
。在飞机迎角接近或超过临界迎角时，

机翼和舵面上会发生气流分离，导致机身和驾驶

杆纵向和脚蹬出现抖振现象。由于在气动模型中

把飞机看成整机，气流在全机的分布一样，按照

这种算法，平尾和垂尾处的迎角和侧滑角与机身

一致，无法实现抖振交及变力特性的模拟。因此，

要实现失速尾旋操纵特性的模拟，必须考虑失速

尾旋中平尾和垂尾当地的气流运动特性，根据气

流运动特性和飞机的运动，估算平尾和垂尾处的

当地迎角和当地侧滑角
[10]
。

2.3.3 解决方法解决方法

2.3.3.1 数字电动操纵力控制加载技术架构数字电动操纵力控制加载技术架构

采用基于数字控制器的电动操纵力控制加载

图4 Dryden紊流速度的时间历程曲线

Fig. 4 Time history curve of Dryden turbulent velocity
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方案，如图 5所示。作为典型的被动式力加载系

统，飞行员施加在杆上的力及杆位移通过位置传

感器反馈至主控制系统，经由主控制系统底层模

型计算出理论位置及理论杆力。单轴控制系统通

过EtherCAT总线将控制参数发送至驱动器，进而

控制电动机的扭矩输出，如图6所示。

其中前端系统(前舱系统)为飞行员控制飞机舵

面的操纵装置，如升降舵操纵杆、脚蹬等；后端

系统(尾翼、副翼及执行机构，这里使用电动机进

行模拟)为弹簧、自动驾驶仪、控制舵面等；连接

机构：连接机构为前端系统和后端系统的装置，

如钢索、连杆等。

2.3.3.2 操纵力控制加载软件模型操纵力控制加载软件模型

亚声速的气动铰链力矩的简单线性描述为

HM =
1
2
ρv2Scćc (C α

mα +C δc
m δc +C δt

m δ t )

式中：
1
2
ρv2 为动压；Sc为舵面面积；ćc 为舵面平

均气动弦长；C α
m为舵面当地迎角力矩系数；C δc

m 为

舵面铰链力矩系数；C δt
m 为调整片铰链力矩系数；

α为舵面当地迎角；δc为活动舵面位移；δ t为配平

调整片位移。

考虑操纵面偏角变量可能变化很快，如果操

纵力控制加载系统将操纵面偏角传送到主机，主

机计算上述公式，然后将结果传回操纵力控制加

载系统，那么计算可能不稳定，这是因为主机计

算速率相对较低(典型的是 30~100 Hz)。因此可以

考虑下列方案：主机计算梯度G和偏差O，送到

操纵力控制加载系统，偏差是气动力的慢变(低频

分量)部分，梯度将与操纵面偏角相乘，并与气动

力偏差相加
[16]
：

HM =O +Gδc

其中：O =
1
2
ρv2Scćc (C α

mα +C t
mδ t )

G =
1
2
ρv2ScćcC

δ
mδc

由于深度失速的尾旋模态气流变化复杂，尤

其进入抛动状态后飞机机身气流严重扰动，铰链

力矩的施加由多个飞行状态参数决定，包括飞机

迎角、过载、飞机三向角速度、迎角变化率、配

平片偏转、操纵面的气流分离、空速、高度等
[17]
，

在综合分析试飞曲线的特殊模态，采用数据拟合

和加权算法修正气动力偏差和梯度项。

通过主机送给操纵力控制加载系统的气动力

偏差O和梯度G，完成铰链力矩的计算，通过电

机施加操纵力感。

2.3.3.3 抖振操纵力仿真实现方法抖振操纵力仿真实现方法

不同的失速程度，抖动的强度也不一样，一

般分为几个程度：

(1) 轻微抖动：Δny=(0.035~0.1]，飞行员能觉

察，不影响飞行；

(2) 轻度抖动：Δny=(0.1~0.2]，飞行员能明显

感觉到，对飞行无明显影响；

图5 单轴数字电动控制加载系统模型

Fig. 5 Model of single-axis digital electric control loading
system

图6 单轴数字电动控制加载软件架构

Fig.6 Single-axis digital electric control loading software
model
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(3) 中度抖动：Δny=(0.2~0.6]，飞行员感觉厌

烦，瞄准困难；

(4) 重度抖动：Δny=(0.6~1]，飞行员感觉难以

忍受，瞄准已不可能，但飞机仍能操纵。

因此，飞机的杆、舵抖振特性的模拟对失速

尾旋模拟训练系统来说十分重要，需要在操纵力

控制加载系统中实现逼真的杆、舵抖振现象。

通过操纵力控制加载模型，主机输入抖振幅

值和频率，抖振器力是基于一个正弦波发生器，

该发生器使用Taylor级数，根据频率参数构造一

个波信号。它把时间，时间步长和方向用于回复

时间积分算法
[17]
，如图7所示。

从飞机试飞数据中可以提取飞机在失速尾旋

过程中的特征抖振数据，这些数据经过频谱分

析，能获取飞机实际飞行中的抖振特性，即不同

状态下的抖振频率和振幅。这需要对被仿真飞机

试飞数据中的过载数据进行频域分析。使用

MATLAB对时域下的过载数据转换至频域进行分

析，得到三向加速度的频域曲线，如图 8~10

所示。

由图9~10中可见，飞机抖振振幅随着抖振频

率的增加而减小，抖振振幅数据对应飞机的抖振

强度，因此，可以根据频域下的抖振特性模拟驾

驶杆和脚蹬的抖振特性。

根据抖振频谱曲线建立与迎角、侧滑角、空

速相关的抖振计算模型，将抖振分为 4 级抖振，

模拟飞机在不同飞行状态下的抖振特性。

2.3.3.4 大载荷交变操纵力仿真实现大载荷交变操纵力仿真实现

根据尾旋过程中气流运动特性和飞机的运动，

按照以下算法，估算平尾和垂尾处的当地迎角和

图7 机理示意图

Fig.7 Schematic diagram of mechanism

图9 被仿真飞机纵向过载曲线图 (频域)
Fig.9 Longitudinal overload curve of simulated aircraft

(frequency domain)

图10 被仿真飞机法向过载曲线图(频域)
Fig.10 Normal overload curve of simulated aircraft

(frequency domain)

图8 被仿真飞机过载曲线图(时域)
Fig. 8 Overload curve of simulated aircraft (time domain)
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当地侧滑角，再估算升降舵和方向舵在不同迎角

和侧滑角下的气动力，对特殊模态下的气动力矩

计算进行修正，然后根据气动力计算升降舵和方

向舵上的铰链力矩，最后经过一定的传动比，把

变化的力矩施加在驾驶杆和脚蹬上
[10]
。

(1) 平尾当地空速计算

忽略飞机尾旋时机翼对平尾和垂尾的流场

影响，则考虑飞机旋转运动的飞机平尾处当地

空速：

vHT = vCG +ωCG ×(PHT -PCG ) (7)

式中：vHT为平尾空速；vCG为重心空速；ωCG为机

体轴角速度；PHT和PCG分别为平尾和重心的位置

矢量，均为机体轴的绝对坐标。

(2) 当地迎角、侧滑角计算

飞机平尾处当地迎角为

µ HT = arctan
vzHT

vxHT

(8)

飞机平尾处当地侧滑角为

βHT = arctan
vyHT

v2
xHT + v2

zHT

(9)

同理，

飞机垂尾处当地迎角为

µ VT = arctan
vzVT

vxVT

(10)

飞机垂尾处当地侧滑角为

βVT = arctan
vyVT

v2
xVT + v2

zVT

(11)

vxHT、vyHT、vzHT分别为平尾空速在机体轴的三

节向分量；vxVT、vyVT、vzVT分别为垂尾空速在机体

轴的三向分量。

(3) 升降舵、方向舵铰链力矩计算

由于该型飞机未对平尾和垂尾进行单独的风

洞试验，可用整机的升降舵和方向舵铰链力矩系

数代替。

飞机升降舵气动铰链力矩为

Mδe = (CHeαµ HT +CHeβ βHT )δe (12)

式中：Mδe 为升降舵偏转引起的气动铰链力矩；

CHeα为升降舵铰链力矩系数对迎角的导数；CHeβ为

升降舵铰链力矩系数对侧滑的导数，一般可以忽

略；δe为升降舵偏角。

飞机方向舵气动铰链力矩为

Mδr = (CHrαµ VT +CHrβ βVT )δr (13)

式中：Mδr 为方向舵偏转引起的气动铰链力矩；

CHrα为方向舵铰链力矩系数对迎角的导数，一般

可以忽略；CHrβ为方向舵铰链力矩系数对侧滑的

导数；δr为方向舵偏角。

式(7)~(13)表现了一般的尾旋过程中铰链力矩

的变化规律，具体力矩的大小需要根据试飞数据

进行适当的修正。

3 验证情况验证情况

3.1 非定常气动数据处理验证非定常气动数据处理验证

按照2.1节中多源数据处理方法，经过对不同的

数据进行优选、拟合和修正，获得了满足要求的高质

量气动数据，奠定了失速螺旋仿真的基础。以升力系

数为例，拟合修正后的数据以及某型飞机数据对比如

图11~12所示，基本与某型飞机数据保持一致。

3.2 平尾旋模态仿真验证平尾旋模态仿真验证

在模拟训练系统平尾旋仿真调试过程中，平

尾旋模态问题具体表现为 2 个阶段：第一阶段，

经过强振荡陡尾旋发展后，即使长时间保持，也无

图 11 升力系数修正图(无侧滑)
Fig. 11 Lift coefficient correction diagram (without sideslip)
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法进入平尾旋；经过第一阶段的工作，实现了平尾

旋的进入，在强振荡陡尾旋后，迎角进一步增大，

能进入平尾旋，但是，这种平尾旋模态太容易改

出，使用普通尾旋的改出方法也能改出，这就无法

达到训练普通尾旋和平尾旋改出动作的目标。

采用前述的基于部件的非定常气动模型建模，

Cdyn (t)表示飞机运动过程中气动迟滞产生的非定常

气动力，这部分无法通过经典方法获得。采用2.1

节中修正后的数据加载非定常气动模型，并通过

飞行员在模拟训练系统上试飞反馈进行反复调整，

得到了与某型飞机典型尾旋特征数据一致的结果。

根据测试情况，可以认为平尾旋的进入、动态响

应以及改出方法接近某型飞机真实情况，达到了

预期的效果，如图13~15所示。

图12 某型飞机大迎角大侧滑角升力系数总图

Fig. 12 General diagram of lift coefficient of an aircraft with
a large angle of attack and a large side slip angle

图13 模拟训练系统平尾旋试飞曲线

Fig. 13 Simulated training system flat tail spin test flight
curve
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图14 某型飞机平螺旋试飞曲线

Fig. 14 A type of aircraft flat spiral test flight curve
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3.3 失速失速、、尾旋操纵特性仿真验证尾旋操纵特性仿真验证

根据某型飞机尾旋模态原因分析报告，杆、

舵上存在较大的交变力，固定操纵杆和脚蹬要

用力△P升降舵＝±(30～40)×9.8 N、△P方向舵＝

±(40～50)×9.8 N。飞行过程中的杆力变化曲线见图

15(图中脚蹬力峰值为72 kg，驾驶杆纵向力峰值为

50 kg)。

如图16所示，在尾旋模拟训练系统飞行过程

中，通过记录数据绘制曲线进行分析，方向舵通

道峰值输出力达到50 kg，升降舵通道峰值输出力

达到32 kg，在高强度的训练过程中能够持续稳定

安全运行，与某型飞机交变杆力变化特性相符。

4 结论结论

研制的某型飞机失速尾旋模拟训练系统，在

失速尾旋专项科目训练方面，该系统采用全新的

建模方法，建立了适用于大迎角和大侧滑角机动

飞行的非定常气动力模型，通过数字电动操纵力

控制加载技术实现失速尾旋过程中的大载荷交变

力和抖振特性仿真，成功地实现了某型飞机的失

速尾旋的人在回路模拟训练，实现了该型飞机人

在回路的失速尾旋专项模拟训练。
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