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摘摇 要:
某型尾吊高平尾飞机通过安装失速保护系统改善失速特性,满足了适航条例的要求。 介绍了失速保护系统

的设计,从保障试飞安全的失速试飞准备工作、失速保护系统研制试飞与失速特性验证试飞三个方面研究

了安装失速保护系统飞机的失速试飞方法。
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[Abstract] Stall characteristics of a rear-mount engine and high horizontal tail civil airplane are improved and the
airworthiness requirements are met by implementing stall protection system. The design of stall protection system is
presented. Stall characteristics flight test methods of airplane with stall protection system are studied,including prep鄄
arations for the flight test safety before stall flight test,stall protection system development flight test and airworthi鄄
ness certification test.
[Key words] Rear-Mount Engine and High Horizontal Tail Airplane;Stall Characteristics;Stall Protection System;
Flight Test Methods

0摇 引言

飞机的失速特性对飞行安全、飞行品质与飞机

性能都有着至关重要的影响,研究失速特性主要是

对失速期间飞机的气动特性与操纵品质进行研究,
以获得较小的意外失速概率以及安全迅速的失速

改出特性,同时良好的失速特性也是较小失速速度

的前提。 本文研究的某型尾吊高平尾飞机是按照

中国民航适航规章 ( CCAR25) 与联邦航空条例

(FAR25)要求设计的。
尾吊高平尾飞机(简称 T 尾布局)容易在大迎

角时进入“深失速冶状态,对飞行安全有不利影响,
一般采用失速保护系统(自动推杆器)保证飞机在

大迎角下的飞行安全性,国内对安装有失速保护系

统飞机的失速试飞经验较少。 本文对安装有失速

保护系统的 T 尾布局飞机的失速试飞方法进行了

研究。

1摇 失速保护推杆与失速警告工作迎
角研究

摇 摇 T 尾飞机的平尾安装在垂尾的梢部,既可起到

垂尾端板的作用,减小垂尾面积,又因垂尾的后掠

可使平尾获得较长的尾臂,减小平尾的面积。 但

是,该类布局飞机失速特性存在某些“天生冶缺陷,
由于失速时尾翼处于机翼、机身以及发动机吊挂和

短舱的尾涡区内,容易在大迎角时发生“深失速冶,
出现飞机被锁定不易改出的安全性问题,英国的

BAC1-11 飞机就曾因此失事,这也一直是 T 尾布局

飞机安全性的关键问题。
某型 T 尾飞机采用的失速保护系统包括失速

警告系统与自动推杆器。 失速警告系统在飞机迎

角达到其工作迎角时,给出振杆、目视和音响警告
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信号,以弥补其不能提供 异 25. 207中失速警告要求

的清晰可辨的自然失速警告的不足;如果飞机迎角

进一步增大到自动推杆器工作迎角,失速保护系统

发出推杆指令,推杆器自动操纵驾驶杆向前运动,
使飞机低头,从而改出失速状态,避免飞机进入“深
失速冶。

失速保护系统设计的关键问题之一是确定工

作迎角,包括自动推杆和失速警告工作迎角。 自动

推杆工作迎角的选取与飞机的失速特性有关,一般

在设计阶段通过风洞试验升力与俯仰力矩特性曲

线来判断飞机失速特性的好坏,从而确定自动推杆

点是前置推杆还是后置推杆。 如图 1 所示,最大升

力系数 A 点对应迎角为 琢A,俯仰力矩“失稳点冶B 点

对应迎角为 琢B,如果 琢B-琢A<5毅,表明飞机失速特性

不好,自动推杆器工作迎角必须设置在 A 点之前

(前置推杆,图 1 中 C 点);如果 琢B-琢A逸5毅,表明飞

机失速特性良好,自动推杆器工作迎角可以设置在

A 点之后(后置推杆,图 1 中 D 点)。 考虑自动推杆

器工作后迎角变化存在过冲现象,自动推杆器工作

迎角与 A 点之间需考虑一定的余量,该余量可设定

为固定值或根据迎角变化率等参数确定。 根据

FAR25-108 修正案的要求,抖杆工作迎角应使得失

速警告速度比自动推杆器工作速度大 5 节或 5%
(取大者)。

本文研究的某型 T 尾飞机采用前置推杆,推杆

工作迎角通过失速试飞最终确定。

图 1摇 自动推杆器工作迎角选取示意图

2摇 失速试飞方法研究

失速特性与适航条款的符合性需通过试飞进

行验证,针对失速试飞科目高风险、高难度,以及失

速保护系统的特点,从失速试飞准备工作、研制试

飞及验证试飞三个阶段对失速特性试飞方法进行

阐述。

2. 1摇 失速试飞前准备工作

为保证失速试飞的安全,失速试飞前应完成相

关科目试飞及采取必要的安全措施,包括:
(1)完成大迎角、大侧滑角、大俯仰角、大滚转

角与负过载等条件下试飞,确保这些状态下飞机操

纵特性、发动机与各系统工作正常。
(2)完成发动机与辅助动力系统空中启动试

飞,制定详细的空中启动程序;完成单发失效后飞

机响应特性与操纵特性及双发失效后滑翔特性

试飞。
(3)专门加装失速改出伞系统,飞机进入失控

或“深失速冶状态不能正常改出失速时,机组可通过

改出伞改出,并在失速试飞前完成地面与空中改出

伞开伞试验。
(4)制定详细的失速试飞风险预案与程序,包

括单发停车、双发停车与进入“深失速冶等特殊情况

的处置程序与方案。
2. 2摇 失速保护系统研制试飞

失速保护系统的工作特性对飞机的失速特性

有很大影响,在研制试飞阶段完成风标迎角特性、
失速保护系统功能以及工作迎角调定试飞,冻结失

速保护系统软硬件构型,为最终的失速特性验证试

飞奠定基础。
(1)风标迎角特性试飞:确定风标迎角(当地迎

角)与机身迎角的校线关系,判断风标是否受其它

部件的严重影响。 一般来说风标迎角随飞机迎角

应是单调变化的,若两者存在严重非线性或反向则

需考虑调整风标传感器位置;判断风标迎角是否与

侧滑角有很大的敏感性,若敏感性过高,需考虑侧

滑角对风标迎角的修正或调整风标传感器位置。
(2)失速保护系统功能试飞:在初步设定的失

速保护系统参数下,按规定的飞机构型与状态完成

直至失速警告系统与自动推杆器工作的检查试飞,
检查失速保护系统各项功能是否正常工作,是否满

足飞机的失速保护需要,包括自动推杆速率、杆力、
信号滤波、时间延迟等。

(3)失速保护系统工作迎角确定试飞:按照适

航要求,进行自动推杆器断开后的自然失速试飞,
重新对失速保护系统工作迎角进行设置(包括相关

参数对工作迎角的修正关系)。
2. 3摇 失速特性验证试飞

飞机的失速特性是否符合适航条例要求需通

过试飞验证,通过对条例要求进行分析,对失速试
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飞形态、试飞程序与判据进行说明。
2. 3. 1摇 试飞形态

(1)对正常使用所批准的所有形态,在有动力

和无动力情况下,在机翼水平和 30毅坡度转弯飞行

中研究失速特性。
(2)失速特性的试验形态应该包括所有襟翼位

置所使用的减速装置,除非施加限制,在特定襟翼

位置不使用这些装置。
(3)对于任何可能改变飞机失速特性的系统或

装置,在使其处于正常工作模式时研究失速特性,
如偏航阻尼器等。

(4)在后重心进行失速特性试飞,如果在前重

心失速试飞表明在前重心可能存在临界的失速改

出特性,那么须在临界情况下进行试飞来表明符

合性。
(5)在起落架和襟翼收起状态、直到批准的最

大使用高度上演示失速,以确定是否存在对失速特

性的任何不利的压缩性影响。
失速特性试飞要求考虑最不利容差情况,舵面

极限偏度应按制造容差下限进行设置,但如果能表

明失速特性试飞时所使用的舵面偏度远小于其设

计极限偏度,则认为可以采用名义值进行设置;按
照最临界的情况设置失速保护系统容差;同时考虑

最大允许的不对称燃油装载。
2. 3. 2摇 试飞程序与判据

(1)在相应的形态与推力下,在 1. 2VS ~ 1. 4VS

速度配平飞机至松杆飞行,然后,仅使用纵向主操

纵机构建立和保持与 异 25. 201 所规定的相一致的

减速率,直到飞机失速。 在整个失速和改出过程

中,发动机推力和驾驶员所选定的配平位置应保持

不变。
(2)在飞机迎角达到自动推杆器工作迎角,自

动推杆器工作且强烈而有效的制止进一步减速时,
认为飞机达到完全失速。

(3)在接近失速过程中,从配平速度到比失速

速度大 10%左右的速度,随着速度减小,纵向拉杆

力应连续增加,小于 1. 1Vs 的速度,如果纵向杆力变

化不是突然的或过分的,那么纵向拉杆力有些减小

是可接受的。
(4)对于机翼水平失速,须满足 异 25. 203(b)规

定的“在失速和完成改出期间发生的滚转不得超过

大约 20毅冶;对于 30毅坡度转弯失速,须满足 异 25. 203
(c)规定的“飞机失速后的运动不得过于剧烈或幅

度过大,以至难以用正常的驾驶技巧迅速改出并恢

复对飞机的操纵冶,并根据不同减速率分别满足“在
原转弯方向大约 60毅,或相反方向大约 30毅冶(减速率

臆1kn / s)与“在原转弯方向大约 90毅,或相反方向大

约 60毅冶(减速率>1kn / s)。
(5)直到认为飞机已失速那一点,正常使用横

向操纵必须产生(或修正)相应方向上的滚转,正常

使用航向操纵必须产生(或修正)相应方向上的偏

航。 正常使用操纵机构必须能够防止失速或从失

速中改出。
(6)失速警告必须是可辨的、适时的、一致的。

失速警告应该在不小于比推杆器工作速度大 5 节或

5% (取大者)的速度上开始,失速警告余量必须足

以允许驾驶员在失速警告开始之后不小于 1s 开始

改出。 必须对所有形态都提供人工失速警告,并且

在整个失速过程中连续警告,直到迎角减小到开始

警告的迎角左右。
2. 3. 3摇 典型失速特性试飞结果

图 2 给出了某型 T 尾飞机一次机翼水平失速试

飞的时间历程曲线,试飞形态为后重心、起飞构型,
减速率为 1kn / s。 直到飞机完全失速(自动推杆器

工作),纵向操纵杆力连续增加,失速和完成改出过

程可有效地进行横向操纵,飞机倾斜角不大于 5毅。
失速警告约在比推杆器工作速度大 7% 的速度开

始,且失速过程持续警告,直到迎角减小到小于开

始警告的迎角。 此次机翼水平失速特性满足相关

适航条例要求。

图 2摇 典型失速特性试飞时间历程图
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3摇 结论

该型 T 尾飞机为避免进入“深失速冶,保证飞机

进入失速后的安全性,安装了失速保护系统,本文

针对失速试飞高风险、高难度及失速保护系统的特

点,结合适航验证要求,对失速试飞方法进行了研

究,为相似布局飞机的设计及失速试飞方法提供

参考。
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到摩擦系数和污染物阻力的影响,且使用反推力。
对于污染跑道,应在计算空中段距离时假设从 50ft
高度到在跑道上接地之间存在 7s 的时间差。 在缺

乏试飞数据证实存在更低的值时,接地速度假定为

入口速度的 93% [3]。 地面减速段距离的计算方法

和起飞加速停止距离的计算类似。 根据 EASA 和

CAAC 的规定,在污染跑道上所需的着陆距离为湿

跑道上所需的着陆距离和污染跑道上实际着陆距

离的 1. 15 倍中的较大者,如式(19)所示:
RLD污染 = MAX(RLD湿,1. 15ALD污染) (19)
表 3 为 CAAC 规定的在指定道面条件的距离数

据不可用时用于评估的距离换算表,同时表 3 中的

系数是基于使用最大人工刹车、使用自动扰流板

(如果装备)以及反推工作前提下得到的。 对于无

反推的运行(或不能使用反推),表 3 中的计算结果

还要再乘以 1. 2。 表 3 中的系数不能用于评估自动

刹车条件下的着陆距离要求。 在 FAA 的 SAFO
06012 中也有相同的表格[13]。

表 3摇 指定道面条件的距离数据不可用时

用于评估的距离换算表

道面条件
报告的刹车

效应
干跑道所需着陆

距离的换算系[注]

湿道面和干雪 好 0. 9

压紧的雪 中 1. 2

湿雪,融雪,积水,冰 差 1. 6

湿冰 劣 禁止着陆

注:干跑道所需着陆距离乘以换算系数所得数值相当于指定道面条

件实际着陆距离加上 15%的余量。

4摇 结论

污染跑道上飞机的起飞着陆性能计算在滑水

速度公式的表达方式、EASA 和 CAAC 关于污染物

的厚度范围存在差异、如何定义各种污染物的厚度

以及如何对计算出的污染跑道性能数据进行验证

等方面有待进一步完善。 本文通过对 FAA、EASA
和 CAAC 以及相关资料的研究,整理了用于计算污

染跑道上起降性能的方法,对于性能分析工作具有

一定的指导意义。
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