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斜筋斗特性研究
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摘 要 z 推导了斜筋斗计算公式，并计算分析了其速度、高度特性，及轨迹平面倾斜角、过载对斜

筋斗的影响，计算结果与理论分析一致。
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现代空战表明，战斗机不仅应具有很好的能量机动性，还应有快速改变机动状态和转动机动平面以确保

机动平面与瞄准平面重合，从而有利于导弹发射的能力，即飞机应具有很好的敏捷性旧。为达到这一目的，飞

机就不得不完成各种激烈的机动动作，其中在不同平面内进行的大小不同的转弯就是最常见的机动动作。而

在各种转弯机动动作中，斜筋斗最具代表性，筋斗可视为轨迹平面倾斜角等于 90.的斜筋斗，水平面内的盘

旋可视为 O.时的情形。

1 计算公式推导

如图 1 所示，设 òA 为轨迹平面，~为 òA 与水平

面的夹角 ， OXdYdZd 为地面坐标系，。为飞机质心 ， V 为

速度矢量， fh 为 V 在 ò'A 内的轨迹俯仰角 ，ò'B 为 V 与

oYd 张成的平面 ， Y 为升力矢量'Yh 为 Y 在 ò'B 面内的

投影 ， Y， 为 Y 与 Yh 的夹角，显然即为轨迹滚转角 ，1Jr，

为偏航角 'YA 为 Y 在 ò'A 面内的投影，δ 为 Y 与 ò'A 法

线方向的夹角，G 为重力。

1. 1 建立飞机运动方程

由图 1 可知，重力 G 在轨迹平面坐标系。z 、 oV 、

可
/i

γ
 

图 1 斜筋斗各几何元素关系及受力分析

oYA 三个方向的分量分别是G cos ~ , G sin ~ sin 81 及

Gsin~cos81 ，升力沿这三个方向的分量分别是 YcOsò ， O ， Ysinò，推力 P 近似看成沿 oV 方向，阻力 Q 沿 oV 的

反方向，则在轨迹平面坐标系中的飞机运动方程可建立如下 z

dV Idt = g[(P - Q)/G - sin~sin81J 

d81/dt = g(nysinò - sin~cos81)IV 

d1Jr,/dt = - g(nyCosò - cOsn/(Vcos81) 

1Jr'1为速度矢量在与倾斜平面相垂直的平面内的偏航角。显然有 d1Jr'l/dt=O ， 即

(1) 

ò' = arccos(cos~/ny) (2) 

将速度矢量在地面坐标系三个方向 OXd ， OYd ， OZd 的分量 Vcos81 , Vsin81sin~ ， - Vsin81cos~ 分别代人飞

机运动方程得

dLldt = V cos8 j 
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1. 2 推导控制律公式
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dH/dt = Vsin81sin~ 

dZ/dt =- Vsin81cos~ 

如图 1 所示，设 YA 与 y" 的夹角是 r，o ， 由简单的分析可知 z

9 

(3) 

r , = r，O 一 (900
- ð) (4) 

式中 S 可据(2)式算出，故只需求出 h即可得凡。由于丸。相当于 YA 与铅垂平面 ðB 的夹角，故一旦知道

YA 在 ðB 法向的分量即可求出儿。若巳知偏航角吭，则只需求出 YA 在地面坐标系。Xd， oYd、 OZd 方向的分量

即可。沿儿方向的单位矢量在 OXd ， OZd 方向的分量由图 1 得 z

故有偏航角

Y zd =- sin81 

Y~d = - COS81COS~ 

sin'P', = sin81cos~/(sin281cos2~ + cos281)1/2 

cos 'P', = cos811 (sin281cos2.; + cos281 )1/2 

由 (5) 、 (6)式可得乙方向单位矢量沿航迹坐标系。Z" 方向的分量为

Y~" = Y zdsin'P', + Y~JCOS'P'， = • cos.; / (sin281COs2~ 十 cos281 )1/2 

若 λ设为 YA 与 ðB 面法线方向的夹角，则有

(5) 

(6) 

(7) 

À = arccos(cOs~/(sin281COs2~ 十 cosZ(1 )1/2) (8) 

当 00<61<=90。或 2700<61运360。时，升力矢量Y 正向在水平面 ðC 上方，故 YA 与 Y" 夹角为锐角，故有

坑。= 90。一 λ (9) 

将(2)式、 (8)式及(9)式代入(的式得:

几= ð - À = arccos(cos~/ny) - arccos(cos~/(sin281cos守+ cos2( 1)1/2) (10) 

当 900<61~270。时，升力矢量 Y 正向在水平面 ðC 下方，故 YA 与 Y" 夹角为钝角，故有

r ,o = 900 + À 

将(2)式、 (8)式及(11)式代人(4)式得:

r , = ð + À = ð 十 arccos (cos~ / (sin281cos2~ + cosZ(1) 1/2) 

(1 0)式及(12)式即组成斜筋斗控制律计算公式。

2 斜筋斗的高度、速度及过载特性

(11) 

(12) 

在计算中油门位置设定为始终处于最大状态;过载控制规律给定，若给定值大于因最大升力系数而导致

的限制值，则取限制值。推力 P 的高度、速度特性根据原始数据采用二元三次抛物线插值方法求得凶。阻力

系数CX=CXO+ACy2 ，式中 CxO 及 A 的速度特性由原始数据插值而得囚。考虑到在筋斗顶点时，飞机必须具

有保持机动性所必须的过载，计算中 nymin值取为1. 2 。

算例飞机为一架歼击机，机重 G=71 290N ，机翼面积 S=23m2。轨迹平面倾角号=600 ， 81 与冉的关系给

定为山 : (61'n) = (00 ,1. 5) , (300 , 6) , (90 0 , 4) (180 0 , 2) , (330 0 , 5) , (3600，2)。其余角度处的值由插值求得。飞

机进入斜筋斗的初始高度及计算结果见图 2-6 。

由图 2 可知，在进入速度给定为 300m/s 时，则高度低，飞机完成斜筋斗的可能性大，斜筋斗半径大。当

高度升致接近 7500m 地，则在该进人高度下不能完成斜筋斗。因为在速度给定时，高度越高，则飞机具有的

动压就越小，因而机动性就降低，故完成斜筋斗的难度就增大。又因 ;j绕到

dV/d81 = V((P - Q)/G - sin~sin81)/(nySinð - sinecosθ1) 

当高度较低时，推力 P 较大;而在低速内，飞机的阻力 Q 的两个组成部

分零升阻力 Qo=pCxO. V2S/2)和升致阻力 Qi= 4A (nyG/ (pV2S) )2)大

小相当，故阻力 Q 随高度变化不大，因而高度较小时 ，V 较大，故在初

始速度相同时，高度低，斜筋斗半径大。

国图 3 可知，在进入高度给定为 4000m 时，进入速度大，飞机完成

斜筋斗的能力也强，且斜筋斗半径也大。这同样是因为速度较大时，飞

一 3σ缸洒I筑Xl)

ijlQ 
L伽。

图 2 高度对斜筋斗的影响
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机动压较大，故机动性也较强，因而易完成斜筋斗动作。由计算可知，在

该高度下，当进入速度小到接近 220m/s 地，则飞机不能完成斜筋斗动

作。显然，若不希望半径过大，则应使进入速度尽可能取完成斜筋斗的

下边界值。

图 4 为斜筋斗与相同高度、速度下进入的筋斗的轨迹的比较。由比

较可知，筋斗的轨这高度较斜筋斗的高。因为

dH / d81 = V2sin81sin~ / (g (nysin8-sin~cos81) ) 

= V 2sin8d (g( ((n/-cos2~) /sin2~) 1/2-cos81)) 

显然，当 E 增大时，该式分母项变小，即 dH/d81 变大，故筋斗的轨迹高度较斜筋斗的高。
图 5 给出了在 81 =330。时不同过载的斜筋斗轨迹计算结果。由该图可知，在该轨迹倾角时的过载值大，

则斜筋斗改出的高度损失小。事实上，增大该轨迹倾角时的过载值，相当于增大了法向加速度，因而也就增大

了曲率，故斜筋斗改出时高度损失变小了。

图 6 为 Y。随矶的变化关系曲线。由该图可知，当 00<81<90。或 2700<81~3600时 ， Y， 为锐角，这是因为

升力矢量 Y 正向在水平面 8C 上方F 同样，当 900<81~270。时，升力矢量 Y 正向在 8C 下方，故 Y， 为钝角。
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图 3 速度对斜筋斗的影响
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Y. 随 6，的变化图 6过载对斜筋斗影响图 5筋斗、斜筋斗比较图 4

结论

(1)动压越大，飞机完成斜筋斗的能力越强，轨迹半径也越大z

(2)轨迹平面倾角大，则完成斜筋斗的难度增大，轨迹高度增高;

(3)增大 330。轨迹角时的过载值，可增加斜筋斗的改出高度;

(4) 当 6 及 ny 给定时， Y， 仅与 θ1 有关，而与 H、V 无关。
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Study of Inclined Loop Maneuver Characteristics 
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Abstract: The equation about the loop maneuver of an aircraft in an inc1ined plane is derived. Its 

dynamic characteristics involved with speed and altitude ,the inf1uence of the inc1ined angle of the 

trajectory plane and load on it are also calculated and analyzed in this paper. The analysis shows 

that the results are correct. 
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