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先进战斗机纵向飞行特性与放宽静稳定度研究
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摘 要：放宽静稳定度在先进战斗机设计领域已获得广泛应用，与其相关的主动控制技术仍有进一步研究的

价值，需要对放宽静稳定度对飞机纵向飞行性能的影响进行更全面的分析。以重心后移作为放宽静稳定度的

方式，分析放宽静稳定度与某型战斗机俯仰力矩系数的关系，构建战斗机非线性模型并进行开环特性分析，在

此基础上，分析放宽静稳定度对飞机运行平衡点的影响机理，对战斗机非线性模型进行线性化，并分析放宽静

稳定度对飞机纵向线性模型阶跃响应特性和长短周期模态特性的影响。结果表明：放宽静稳定度可增大战斗

机的俯仰力矩系数，提高飞机性能，但可能会使飞机本体模态特性变差，需要在设计控制率时予以考虑。
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Abstract：Due to the wide application of relaxed static stability in the field of advanced fighter design and the value
of further research on the related active control technology，it is necessary to conduct a more comprehensive analy⁃
sis on the influence of relaxed static stability on the longitudinal flight performance of aircraft. In this paper，the cen⁃
ter of gravity is taken backward as the way to relax the static stability，the relationship between the relaxed static
stability and the pitching moment coefficient of a certain fighter jet is analyzed to build the nonlinear model of fighter
jets and analyze the open-loop characteristics. On this basis，the influence mechanism of the relaxed static stability
on the operational equilibrium of the aircraft is analyzed to linearize the nonlinear model of the fighter aircraft，and
the influence of the relaxed static stability on the step response characteristics and the long and short period modal
characteristics of the longitudinal linear model of the aircraft is analyzed. The simulation results show that the re⁃
laxed static stability can increase the pitching moment coefficient and improve the aircraft performance，but it may
cause the modal characteristics of the aircraft body to deteriorate，which needs to be considered in the design of con⁃
trol rate.
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0 引 言

面对复杂的战场环境，先进战斗机通常会从

减少被探知概率和增加机动能力两个方向对飞机

整体进行优化提升以提高战场生存能力，这在一

定程度上改变了飞机的气动布局、重量分布和控

制方式，使先进飞机的稳定性特性相比传统飞机

有较大的差别。

飞机稳定性是表征飞机在受到扰动之后能否

自动返回原本稳定状态的特性，分为静稳定性和

动稳定性。静稳定的飞机不一定具有动稳定性，

但静稳定是飞机动稳定的前提，与真实的稳定性

密切相关［1-2］。静稳定的飞机能够在较少外部控制

下保持稳定可靠的飞行状态，但过度稳定的飞机

会导致做机动时需要更大的操纵力矩和更长的响

应时间，影响飞机的机动性能。

B. C. Anderson［3］、R. W. Klein等［4］、L. Pasley
等［5］提出将放宽静稳定技术与机动载荷控制技术

相结合来改善战斗机机动性能的方案；在此基础

上，李立等［6］、马界祥等［7］和 J. Kalviste［8］分别从气

动力学出发分析放宽静稳定度对翼面气动力的影

响；K. Wilhelm等［9］、郑遂等［10］研究了放宽静稳定

对飞机动态性能的改变；Yan Jianning 等［11］、B.
Newman等［12］、T. Wagner等［13］就如何更好地利用

放宽静稳定度在飞机机动性方面优势的控制方法

进行了大量研究。不再满足于将放宽静稳定设计

只是作为飞机设计的优化环节，而将其引入到飞

机概念设计阶段，即从飞机设计初期就加入稳定

性控制的观念，从而跳出传统最小稳态裕度的严

格限制，使飞机设计师有更大的设计空间［14-15］。放

宽静稳定技术及相应的主动控制技术，在更多的

飞行器领域得到研究和应用，比如，在民用航空领

域利用其提升经济效益［16-18］；在隐身性能优秀的飞

翼 飞 机 上 ，利 用 其 改 善 机 动 能 力 和 可 操 控 性

能［19-21］，空空导弹利用其来提升近距离格斗能

力［22-23］等。由于传统飞机整体气动布局设计求变

的大趋势以及飞行控制技术的发展，先进战斗机

采用放宽静稳定度的主动控制技术成为一种必

然。要进一步发展放宽静稳定度的主动控制技

术，就需要对放宽静稳定带来的飞机动态特性的

影响有更全面的认知。

常用的放宽静稳定度的方式有两种，一种为

固定重心位置，前移焦点位置，这涉及到改变飞机

的整体气动布局，耦合因素过多，不利于单独分析

放宽静稳定的作用；另一种是固定焦点位置，后移

重心位置，这种方式理论分析简便，且在实际运用

中的重心控制也可通过改变配重或燃油转输的方

式较为方便地实现。

本文在前人研究的基础上，采用第二种放宽

静稳定度的方法，针对某型先进战斗机，通过建模

仿真，研究放宽静稳定度对飞机纵向的俯仰力矩

总力矩系数、平衡点、开环收敛特性、阶跃特性、模

态特性的影响。

1 战斗机非线性数学模型

数学模型建模假设：地球呈平面且不旋转，飞

机为刚体、质量恒定且沿中垂面对称（飞机的惯性

积 Ixy= Iyz= 0），不考虑发动机进动效应。

从飞机受力情况出发（如图 1（a）所示），构建

平衡方程。本文默认焦点位置在 0. 348处，选取重

心位置 x cg在 0. 26~0. 40区间，如图 1（b）所示。

1. 1 气动参数计算及分析

某型战斗机在亚声速飞行条件下，其气动系

数与气动力矩系数 CX，t、CY，t、CZ，t、CL，t、CM，t、CN，t不

仅与攻角 α和侧滑角 β有关，还受到前缘襟翼偏转

角 δLEF、升降舵偏转角 δ e、襟副翼差动偏转角 δ a、方

向舵偏转角 δ r、机翼平均气动弦长 c̄、机翼展长 b、

（a）受力示意图

（b）重心和焦点位置取值

图 1 重心和焦点位置

Fig. 1 The position of barycenter and neutral point

51



第 12 卷航空工程进展

空速 V、实际重心位置 x cg、参考重心位置 x cgr（相对

平均气动弦长的比值）以及飞机运动状态特性（滚

转速度 p、俯仰速度 q、偏航速度 r）的影响。飞机的

稳定性具体到气动层面，即飞机受到扰动后能否

再次实现力矩平衡以及实现的过程，可分为纵向

稳定性和横向稳定性，分别对应俯仰气动力矩系

数 CM，t和偏航气动力矩系数 CN，t
［24-25］。本文主要讨

论纵向静稳定。已知总俯仰气动力矩系数 CM，t的

关系式如下：

CM，t= CM ( α，β，δ e )+ CZ，t [x cgr - x cg ]+

δCMLEF (1- δLEF
25 )+ δCM ( α ) +

qc̄
2V

é

ë
êCMq

( α )+ δCMq LEF
( α ) (1- δLEF

25 )ùûú +
δCMds

( α，δ e )
（1）

由于篇幅限制，在此省略总阻力系数 CX，t 、总

侧向力系数 CY，t、总升力系数 CZ，t、总滚转力矩系数

CL，t和总偏航力矩系数 CN，t的具体表达式，其具体

形式详见文献［24］。根据式（1），通过重心后移分

析放宽静稳定度对某型战斗机的纵向静稳定特性

的影响，如表 1和图 2~图 5所示（δ e = 0°、δLEF =0°、
β=0°、q=0°）。

从图 2可以看出：在攻角小于约 40°时，CM与 α

近似呈线性关系，之后趋近于定值。在参考重心

位置 x cgr = 0.35时，只有满足攻角 α大于 0时，俯仰

气动力矩系数 CM，t小于 0；攻角 α小于 0时，总俯仰

气动力矩系数 CM，t大于 0，飞机才为完全的纵向静

稳定。随着重心位置后移，俯仰气动力矩系数 CM，t

愈发难以满足上述静稳定条件，在 x cg为0.27、0.31
时，飞机在任意攻角下都能实现俯仰稳定；在 x cg =
0.35时，飞机只能在攻角为 40°附近时才能勉强不

借助操纵面实现俯仰力矩的配平；x cg = 0.4时，飞

表 1 放宽静稳定度飞机纵向稳定性分析

Table 1 Analysis of longitudinal stability of aircraft with
relaxed static stability

重心位置（x cg）

0. 270
0. 310
0. 348
0. 400

飞机纵向静稳定状态

静稳定

静稳定

中性静稳定

静不稳定

图 2 α和 x cg变化对 CM的影响

Fig. 2 α and x cg change the effect on CM

图 3 α= 0时，δe和 x cg变化对 CM的影响

Fig. 3 α= 0，δe and x cg change the effect on CM

图 4 δe = 25°时，α和 x cg变化对 CM的影响

Fig. 4 δe = 25°，α and x cg change the effect on CM

图 5 δe =-25°时，α和 x cg变化对 CM的影响

Fig. 5 δe =-25°，α and x cg change the effect on CM
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机为完全的静不稳定，俯仰力矩系数在正攻角情

况下恒大于 0，即受到抬头扰动时，无法自动产生

低头力矩进行平衡，反而增大的力矩系数会产生

抬头力矩，进一步加速攻角增大，直至大攻角完全

失速。

从图 3可以看出：总俯仰气动力矩系数 CM，t会

随着重心位置 x cg后移、随着升降舵偏转角 δ e增大

而减小，即逐渐产生更大的低头俯仰力矩。

从图 4可以看出：在图 2的基础上将升降舵偏

转角 δ e设为正值上限 25°，相比图 2相同攻角情况

下，俯仰力矩系数明显减小，面对抬头扰动飞机的

可用控制低头力矩明显增加。因此飞机能通过升

降舵偏转角 δ e有效提供俯仰稳定，防止飞机受到

抬头扰动后，无法自动恢复以致达到极端攻角。

但襟副翼同向偏转角 δ e能提供的最大可用俯仰力

矩有限，当重心位置 x cg过分后移，即稳定度过于放

宽，大量可用俯仰力矩被维持俯仰稳定所占用，势

必对飞机的俯仰机动能力产生不良影响。

从 图 5 可 以 看 出 ：当 受 到 低 头 力 矩 扰 动

（α< 1°），也能通过升降舵低头产生抬头控制力矩

进行调节。

1. 2 某型战斗机非线性数学模型的建立

根据前述的气动参数，在机体坐标系下可计

算出各方向的气动力（X̄、Ȳ、Z̄）和力矩（L̄、M̄、N̄）。

ì

í

î

ïï
ïï

X̄ = q̄SCX，t

Ȳ = q̄SCY，t

Z̄= q̄SCZ，t

（2）

ì

í

î

ïï
ïï

L̄= q̄SbCL，t

M̄ = q̄Sc̄CM，t

N̄ = q̄SbCN，t

（3）

式中：q̄为动压，q̄= ρv2/2；S为翼面面积；b为参考

展长；c̄为平均气动弦长。

由于飞机在惯性坐标系中运动，绝对加速度

为牵连加速度、相对加速度和科氏加速度的矢量

和。根据实际情况忽略掉科氏加速度［25］，可得飞

机投影到体坐标系各方向上的加速度为

ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

u̇= vr- wq- g sinθ+ 1
m
( X̄ + T )

v̇= wp- ur+ g cosθ sinφ+ 1
m
Ȳ

ẇ= uq- vp+ g cosθ cosφ+ 1
m
Z̄

（4）

式中：T为发动机推力，其可描述为油门杆开度 δ th
的非线性函数，由于篇幅限制，在此省略其具体描

述过程。

为了方便建模时函数调用和数据插值，将体

坐标系的速度分量 v、u、w转换为气流坐标系的总

速度V、攻角 α、侧滑角 β来描述速度大小及方向的

变化：

ì

í

î

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï
ï
ïï
ï

V̇ = uu̇+ vv̇+ wẇ
V

α̇= uẇ- wu̇
(V cosβ )2

β̇= (V cosβ ) v̇- v (V̇ cosβ )
(V cosβ )2

（5）

再根据动量矩定理可推导出：

ì

í

î

ïï
ïï

ṗ=( c1 r+ c2 p ) q+ c3 L̄+ c4 N̄

q̇= c5 pr- c6 ( p2 - r 2 )+ c7 M̄

ṙ=( c8 p- c2 r ) q+ c4 L̄+ c9 N̄

（6）

其中，

c1 =
( Iy- Iz ) Iz- I 2xz

Γ
，c2 =

( Ix- Iy+ Iz ) Ixz
Γ

，

c3 =
Iz
Γ

，c4 =
Ixz
Γ

，c5 =
Iz- Ix
Iy

，

c6 =
Ixz
Iy

，c7 =
1
Iy
，c8 =

( Ix- Iy ) Ix+ I 2xz
Γ

，

c9 =
Ix
Γ

，Γ= Ix Iz- I 2xz。
式中：Ix、Iy、Iz 为对应体坐标系各轴的惯性矩；Ixz为
相对于 x-y和 y-z平面的惯性积。

同时，要确定飞机的所在位置，就要将体坐标

系 OxB yB zB 下的飞机速度 (u、v、w)转换成地面坐

标系 OxE yE zE下的位置变量 ( ẋE、ẏE、żE)，相应转换

关系为

ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

ẋE=u cosθ cosψ+v ( sinφ sinθ cosψ-cosφ sinψ )+
w ( cosφ sinθ cosψ+sinφ sinψ )

ẏE=u cosθ sinψ+v ( sinφ sinθ sinψ+cosφ cosψ )+
w ( cosφ sinθ sinψ-sinφ cosψ )

żE=-u sinθ+v sinφ cosθ+w cosφ cosθ
（7）

再者，要确定飞机的运动姿态，就是要将体坐

标系下的飞机旋转角速度 (p、q、r)转换成地面坐标

系下的欧拉角变换量 ( φ̇、θ̇、ψ̇)，根据相应转化关系

可得：
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ì

í

î

ïï
ïï

φ̇= p+ tanθ ( q sinφ+ r cosφ )
θ̇= q cosφ- r sinφ
ψ̇= ( )q sinφ+ r cosφ cosθ

（8）

1. 3 放宽静稳定度对非线性数学模型开环

特性的影响

为进一步分析重心及放宽静稳定度对先进战

斗机开环特性的影响，在不同的重心和初始条件

下（V0=150 m/s、α0=0、θ0=0、q0=0、XE0=0、ZE0=
-2 000 m），对所建立的非线性数学模型进行开环

仿真分析，具体如表 2和图 6~图 7所示。

（a）VT-t曲线

（b）α-t曲线

（c）θ-t曲线

（d）q-t曲线

图 6 x cg分别为0.270和 0. 345时，适度放宽静稳定性的

非线性模型开环特性曲线

Fig. 6 x cg = 0.270 and x cg =0. 345，the open loop charac⁃
teristic curve of nonlinear model with moderate

relaxation of static stability

（a）VT-t曲线

（b）α-t曲线

表 2 放宽静稳定度飞机非线性数学模型开环特性

Table 2 Open loop characteristics of nonlinear mathemati⁃
cal models of aircraft with extended static stability
重心位置

0. 270

0. 345

0. 360

初始平衡点

δ th0 = 0.202 5

δe0 =-8.388°

δ th0 = 0.163 3

δe0 =-1.016 6°

δ th0 = 0.158 8

δe0 = 0.421 3°

开环特性

收敛

收敛

发散
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（c）θ-t曲线

（d）q-t曲线

图 7 x cg = 0.36时，完全放宽静稳定性的非线性模型

开环特性曲线

Fig. 7 x cg = 0.36，the open loop characteristic curve of non⁃
linear model with complete relaxation of static stability

从图 6可以看出：当 x cg = 0.345时，虽然适当

放宽静稳定度后，飞机仍能够收敛到平衡点附近，

但相比于 x cg = 0.27时，受重心位置后移的影响，

收敛时间明显变长，且振幅增大。

从图 7可以看出：由于重心位置已经后移越过

焦点，飞机已无法在开环条件下稳定飞行，飞行状

态完全发散，需要采取增稳控制。

2 放宽静稳定度对非线性模型平衡

点的影响

2. 1 飞机非线性数学模型的运动配平

飞机运动方程的平衡点线性化，获得飞机在

平衡点的状态方程是进行飞机控制律设计的前

提。平衡点获得的过程即配平，配平通过使飞机

平飞时的力和力矩平衡，得到平衡点飞机状态参

数。将式（5）~式（8）所描述的非线性数学模型战

斗 机 进 一 步 描 述 为 Ẋ = f ( X，U )，其 中 ：X =
[V α β ϕ θ ψ p q r XE YE ZE ]T，为飞机的状态

向量；U =[ δ th δ e δ a δ r ]T，为飞机的输入向量。

本文考虑的是飞机做水平直飞情况下的配

平。因为是水平直飞，飞机不会作滚转和偏航机

动 ，故 只 考 虑 纵 向 运 动 ，将 Ȳ、L̄、N̄、v、p、r、
φ、ψ、β、YE 10个参数及其变化率设定为 0。输入向

量的初始值设为 u0 = [δth0 δe0 0 0 ]T，状态向量

的初始值可设为 x 0 = [V 0 α0 0 0 θ0 0 q0

0 XE0 0 ZE0］T。利用MATLAB的优化配平函数

trim 命令 [x，u，y，dx，options]= trim（'model'，x0，

u0，［］，ix，iu，［］，dx0，idx，iptions）即可获取飞机平

衡点。其中整数向量 ix、iu为函数中设定最终所得

平衡点向量 x、u内哪几位参数必须与初始值向量

x0、u0中完全一致的输入参数，即起到限定平衡点

搜索范围的作用。本文输入量 δ th、δ e和状态量 α、θ
放开限制，其他参数的配平值需要与初始值相同，

相关配平参数意义如图 8所示。

2. 2 飞机配平点特性受到放宽静稳定的

影响

配平条件为 2 000 m海拔高度水平直飞，利用

上述优化配平函数 trim以及仿真模型调用函数

sim，对重心位置 x cg从 0. 26到 0. 34（战斗机在该区

间都为静稳定状态），飞行总速度 VT 从 100 到

250 m/s范围内的配平点进行等距采样（如图 9所
示）。在纵向平面内分析，飞机的俯仰力矩可分为

由机身产生的俯仰力矩和升降舵产生的俯仰力矩

两部分，前者主要受攻角影响，后者主要受升降舵

偏角影响。

图 8 飞机纵向配平参数

Fig. 8 Aircraft longitudinal trim parameters
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（a）配平迎角-速度曲线

（b）升降舵偏转角-速度曲线

（c）配平油门开度-速度变化

图 9 放宽静稳定度对飞机平衡点的影响

Fig. 9 Influence of relaxing static stability on
aircraft equilibrium point

从图 9（a）可以看出：当速度恒定，重心后移

时，在保持静稳定情况下，重心越来越接近焦点，

所产生的扰动力矩减小，平衡所需的力矩系数也

减小，随之配平攻角越接近 0。
从图 9（b）可以看出：配平所需升降舵偏角随

重心位置后移有逐渐增大的趋势，若采集重心位

置后移越过焦点之后（飞机静不稳定状态）的数

据，所需升降舵偏角会变为正值且数值随之进一

步增加。这主要是由于在飞机静稳定时，重心在

焦点之前，升力绕重心产生的机身俯仰力矩对飞

机整体形成低头的效果，升降舵面需要通过低头

（升降舵偏转角为负），产生向下的气动力，从而生

成绕重心使飞机抬头的力矩与机身俯仰力矩进行

配平；当飞机静不稳定后，重心移到焦点之后，机

身产生的俯仰力矩变为抬头力矩，升降舵面又需

要通过抬头（升降舵偏转角为正），产生向上的气

动力，进而生成绕重心使飞机低头的力矩与机身

俯仰力矩进行配平。这个过程为连续过程，故随

着重心的向后移动（数值增大），升降舵偏角也会

从正值到负值逐渐增大，图 9（b）只展示了飞机在

静稳定状态下随重心位置变化的规律。

从图 9（c）可以看出：推力随着重心位置后移

而逐渐减小，在低速下尤其明显。这是由于图 9
（a）中，随着重心位置的后移，攻角随之减小，产生

的阻力系数减小，对低速时的阻力影响更明显。

同时，由于升降舵偏角对阻力也有一定的影响。

又因如图 3所示，在飞机保持静稳定条件下，升降

舵偏角随重心位置后移增大趋近于 0，也进一步减

小了阻力系数，从而使推力随重心位置后移的减

小变化更加明显。

综上所述，随着纵向静稳定性的放宽，飞机保

持定速直飞状态飞行所需的升降舵偏角、攻角和

推力都会减小。这样就减小了定速直飞阻力，进

而减小了巡航耗油率，变相增加巡航半径，又留出

更多的可用控制俯仰力矩，提高了飞机的机动

性能。

3 战斗机的纵向线性模型放宽静稳

定的特性分析

3. 1 纵向运动线性模型

本文仅考虑飞机纵向运动，输入参数的向量

u= [δ th δ e]
T
。输出为包含 4个参数的向量 y=

[ V α θ q]T。利用配平函数 trim获得在设定

重心位置处的纵向配平点 x0。再针对获得配平点

x0，利用线性化函数 linmod获得将上述建立的飞机

纵向非线性数学模型转换为飞机纵向小扰动线性

化方程

{ẋ= Ax+ Bu
y= Cx+ Du

（9）

式中：A、B、C、D为所需的雅可比矩阵。
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在海拔高度 h= 2 000 m、飞行速度 v= 150
m/s 条 件 下 ，选 取 三 个 有 代 表 性 的 重 心 位 置

（0. 270、0. 345、0. 350）分析飞机纵向线性数学模

型的油门杆阶跃响应和升降舵响应特性。通过线

性化函数 linmod获得各重心位置对应的雅可比矩

阵 A、B、C、D，其 中 A 和 B 如 表 3 所 示 ，C=
I4× 4，D= O 4× 2：

3. 2 放宽静稳定度对阶跃响应特性的影响

为进一步分析放宽静稳定度对飞机性能的影

响，在不同重心位置下分别给油门杆和升降舵施

加阶跃信号，以便直观的显示速度、攻角、俯仰角、

俯仰角速度在阶跃响应下的特性曲线，如图 10~
图 11所示。

（a）V的阶跃响应曲线

（b）α的阶跃响应曲线

（c）θ的阶跃响应曲线

（d）q的阶跃响应曲线

图 10 x cg分别为 0. 270和 0. 345时，飞机线性模型对 δ th的
阶跃响应曲线

Fig. 10 x cg = 0.270 and x cg =0. 345，step response
curve of a linear aircraft model to δ th

表 3 各重心位置对应的雅可比矩阵A和 B
Table 3 Jacobian matrices A and B corresponding to

each barycenter position

重心

位置

0. 270

0. 345

0. 350

雅可比矩阵

A=

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

-0.018 8 0.703 9 -9.798 5 -0.431 8
-0.000 9 -0.861 3 -0.001 3 0.918 8

0 0 0 1.000 0
0.000 2 -14.989 3 0 -2.294 5

B=

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

6.581 3 2.652 9
-0.003 2 -0.090 0

0 0
0 -9.827 1

A=

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

-0.015 0 1.239 0 -9.789 6 -0.293 7
-0.000 87 -0.819 2 -0.003 1 0.920 0

0 0 0 1.000 0
0.000 34 -0.393 7 0 -0.956 0

B=

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

6.588 4 -0.652 0
-0.002 5 -0.128 3

0 0
0 -8.461 2

A=

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

-0.014 9 1.253 6 -9.788 2 -0.282 8
-0.000 87 -0.818 5 -0.003 3 0.920 1

0 0 0 1.000 0
0.000 35 0.531 9 0 -0.868 1

B=

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

6.588 9 -0.883 7
-0.002 4 -0.130 83

0 0
0 -8.324 1
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（a）V的阶跃响应曲线

（b）α的阶跃响应曲线

（c）θ的阶跃响应曲线

（d）q的阶跃响应曲线

图 11 x cg分别为 0. 270和 0. 345时，飞机线性模型对 δe的
阶跃响应曲线

Fig. 11 x cg = 0.270 and x cg =0. 345，step response
curve of a linear aircraft model to δe

从图 10~图 11可以看出：以升降舵偏角为输

入的传递函数阶跃响应相比于油门杆开度都有更

大的最大超调量和更长的调节时间。重心位置为

0. 270与 0. 345时，重心位置仍在焦点之前，只是

xcg=0. 345非常接近焦点，虽也保持了传递函数的

收敛性，最大超调量发生了数量级倍数的增大，调

节时间也有明显的延长，收敛性显著减弱。

当重心位置后移越过焦点到达 0. 35时，如图

12~图 13所示，可以看出：以油门杆和升降舵阶跃

输入得到的响应表现出单调增加或减小的特性，

说明相应的传递函数完全发散，飞机纵向线性小

扰动模型受到扰动时无法再靠自身回到初始配平

位置，呈现完全的静不稳定。

（a）V的阶跃响应曲线

（b）α的阶跃响应曲线

（c）θ的阶跃响应曲线
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（d）q的阶跃响应曲线

图 12 x cg = 0.35时，飞机线性模型对 δ th的阶跃响应曲线

Fig. 12 x cg = 0.35，step response curve of a linear
aircraft model to δ th

（a）V的阶跃响应曲线

（b）α的阶跃响应曲线

（c）θ的阶跃响应曲线

（d）q的阶跃响应曲线

图 13 x cg = 0.35时，飞机线性模型对 δe的阶跃响应曲线

Fig. 13 x cg = 0.35，step response curve of a linear
aircraft model to δe

3. 3 放宽静稳定度对飞机纵向运动模态特

性的影响

小扰动方程矩阵的四个特征根呈两组共轭复

根形式，分别代表长周期模态和短周期模态。通

常长周期模态对应的共轭复根数值相对较小，其

模态特性为振动周期长、衰退慢，主要影响飞机速

度变化，飞行员易于进行手动控制；而短周期模态

对应的共轭复根数值相对较大，其模态特性为振

动周期短、衰退快，主要影响飞机姿态变化，飞行

员手动操作存在延时性的问题，很难实时调节，对

操作品质影响更大［1，25］。

两个典型运动的模态特性主要通过无阻尼固

有频率W n、阻尼比 ζ和周期 T三个参数来描述。

短周期模态周期短不易人工控制，因此短周期阻

尼比 ζ sp是描述飞机稳定性特性的关键。短周期阻

尼比 ζ sp过大会使飞机对操纵指令反应迟缓，不利

于操作；而 ζ sp过小又会使飞机受扰易产生长时间、

大幅度的振荡。

利用 damp函数可获得两种经典模态的模态

特 性 随 静 稳 定 度 放 开 的 变 化 ，如 表 4 和 图 14
所示。

表 4 不同重心位置的长、短周期模态特征值

Table 4 The long and short period mode eigenvalues of
different barycenter positions

重心位置

0. 26
0. 28
0. 30
0. 32
0. 34

长周期模态特征值

-0. 008 545±0. 090 183i
-0. 007 606±0. 089 981i
-0. 006 594±0. 089 449i
-0. 005 568±0. 088 098i
-0. 004 626±0. 081 597i

短周期模态特征值

-1. 671 811±3. 872 145i
-1. 486 305±3. 392 397i
-1. 300 510±2. 833 114i
-1. 116 071±2. 142 695i
-0. 935 123±1. 096 830i
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从表 4可以看出：飞机的长周期和短周期共轭

复根随重心后移都有相互靠拢且接近实轴的趋

势，短周期相符靠拢的趋势更明显，长周期趋近实

轴更加明显，这也表明两种模态的稳定性都在

下降。

从图 14可以看出：随重心向后移动（从 0. 26
到 0. 34），无阻尼固有频率Wn逐渐减小（长周期从

0. 087 5到 0. 081 7，短周期从 2. 167 3到 1. 441 4），

周期 T逐渐增大（长周期从 69. 671 7到 77. 002 4 s，
短周期从 1. 622 7到 5. 728 5 s），表明两种模态受

扰后振荡持续时间都会明显延长；同时，随重心向

后移动，长周期阻尼比逐渐减小（从 0. 094 3到

0. 056 6），短周期阻尼比逐渐增大（从 0. 396 4到
0. 648 8），进一步表明飞机纵向小扰动模型运动模

态恶化。

4 结 论

（1）先进战斗机总俯仰力矩系数随静稳定放

开而增大，飞机本体模态可能变得静不稳定，但在

特殊攻角和速度条件下，仍存在自稳定可能。主

动控制需对这些特殊点进行考虑。

（2）飞机非线性模型的配平点特性随着静稳

定度放宽呈较平稳的连续变化。可以用该性质实

现静稳定和非静稳定状态的平滑切换。

（3）不仅放宽静稳定对飞机动态特性有明显

的影响，初始平衡点选择也会在一定程度上改变

仿真结果，需要谨慎地选取初始平衡点。
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