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轻型飞机纵向静稳定性试验的估算
刘超强摇 方钧华

(上海飞机设计研究院电气系统设计研究部,上海摇 200436)
TheEstimation of Longitudinal Static Stability Flight Test for Light Aircraft

Liu Chaoqiang摇 Fang Junhua
(Electrical and Electronic Systems Department of SADRI, Shanghai 200436,China)

摘要:推导出了在试飞试验前对轻型飞机纵向静稳定性进行估算的公式,分别给出了握杆和松杆状态下静稳定性的估算方法。 在此估算的基

础上推导出了试飞试验时所要测的驾驶杆位移和杆力等估算式,进而提出了从试验数据到飞机中性点和实际纵向静稳定裕度的分析处理

方法。
关键词:握杆;松杆;中性点;静稳定裕度

揖 Abstract铱 摇 The estimation equations of longitudinal static stability of light aircraft are reduced. Stick fixed and stick free longitudinal static stability
are analyzed respectively during the estimation. Based on the longitudinal static stability estimation, the equations of stick movement and stick
force on flight tests are obtained, and the test data reduction methods for neutral points and actual longitudinal static margin are discussed.
揖Key words铱 摇 stick fixed;stick free;neutral point;static margin

0摇 引言

飞机纵向静稳定性飞行试验需同时进行定量试

验数据分析和试飞员定性评估。 在飞行试验过程

中,需利用估算结果来判断试验数据是否正常;在飞

行结束后的试验数据分析处理中,需将试验结果与

估算的预期进行比较,分析差异以改进设计。 对飞

机纵向静稳定性的定性评估虽然是试飞员基于飞行

任务时的主观感受,不需要分析具体数据参数,但在

试飞之前,试飞员需要对被试飞机的纵向静稳定性

和试验预期有一定的了解。 因而不论是定量数据分

析还是定性评估,试验前都需要对纵向静稳定性进

行估算。
本文对飞机纵向静稳定性的试验估算不同于飞

机操稳设计时的计算。 它通过对待飞试验飞机的几

何结构参数进行纵向静稳定裕度估算,并预期试验

需测量的数据结果。 本文主要针对轻型飞机,其控

制系统一般为可逆的。 且飞机结构简单易于试验改

装,试验成本较低,便于飞行试验验证。

1摇 纵向静稳定性分析

飞机在主要飞行时间中多是处于稳定平飞状态,
其力矩和受力都对称平衡。 可简单认为俯仰平衡方

程或运动方程与横航向运动方程无关。 且估算过程

不需要对俯仰运动方程所有方面进行研究,对俯仰力

矩方程的分析推导足够对轻型飞机进行简单估算。
轻型飞机的俯仰控制多是可逆的,其升降舵可

能会受到气流作用而偏转,因此需从握杆和松杆

(或称为固定和松浮)两种状态进行纵向静稳定性

分析。 握杆状态是考虑在受到扰动时因驾驶杆固定

而使升降舵位置仍保持固定的飞机纵向静稳定性;
松杆状态则分析当舵面受扰动影响时因驾驶杆不固

定而使升降舵偏转的飞机纵向静稳定性。
1. 1摇 握杆状态纵向静稳定性估算

对于几何对称飞机,可认为俯仰力矩与横-航
向力矩无关,可单独利用俯仰力矩方程进行推导计

算。 飞机主要的俯仰力矩情况如图 1 所示。

图 1摇 飞机主要俯仰力矩和受力分析图

根据飞机纵向各力及其对重心的位置,可计算

得出飞机总俯仰力矩:
Mcg = Nxa + Cza + Mac + MFus + Mact + C tht - Nt lt

(1)
将式(1)除以 qSwc , c 为平均气动弦长,得到总

俯仰力矩系数:

Cm = CN
xa

c + Cc
za
c + Cmac + Cmfus + Cmact

Stct
Swc

浊t +
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Cct
Stht

Swc
浊t - CNt

St lt
Swc

浊t (2)

其中,
qt

q = 浊t 为尾翼动压效率。 实际飞机的第

五、六项相比其它项很小,因此为简化估算,在以下

估算中忽略该项,得:

Cm = CN
xa
c + Cc

za
c + Cmac + Cmfus - CNt

Stlt
Swc

浊t (3)

对于俯仰平衡状态下的飞机,式(3)值等于 0。
由于俯仰力矩是升力系数的函数,通常用俯仰力矩

系数对升力系数曲线的斜率来评估飞机纵向静稳定

性。 将式(3)对 CL 求导可得到该斜率,即俯仰力矩

导数的计算式(4):
dCm

dCL
=
dCN

dCL

xa

c +
dCc

dCL

za
c +

dCmac

dCL
+
dCmfus

dCL
-

dCNt

dCL

St lt
Swc

浊t (4)

纵向稳定的飞机,该斜率值为负,飞机会从外界

的俯仰扰动中收敛回复至稳定,稳定性的强弱决定

于负值的大小,负的越大,则稳定性越好;当它为正

时,飞机纵向静不稳定,飞机俯仰姿态在扰动后会发

散越来越大;当它为零时,飞机处于纵向静稳定与不

稳定之间,为中性点。 根据式(4),飞机纵向静稳定

裕度可分为机翼、机身、尾翼的贡献等几个不同的主

要组成部分。 下文将对这些部分分别进行估算。
1. 1. 1摇 机翼

由式(4),前三项均来自机翼,下面从飞机机翼

升力分解的垂直和平行飞机基准线的力来进行力矩

分析。
CN = CLcos 琢 - i( )

w + CDsin 琢 - i( )
w (5)

CC = CDcos 琢 - i( )
w - CLsin 琢 - i( )

w (6)
dCN

dCL
= cos 琢 - i( )

w - CLsin 琢 - i( )
w

d琢
dCL

+

dCD

dCL
sin 琢 - i( )

w + CDcos 琢 - i( )
w

d琢
dCL

(7)

因 为, 攻 角 琢 - i( )
w 通 常 比 较 小,

cos 琢 - i( )
w 抑1 , sin 琢 - i( )

w 抑 琢 - i( )
w , 且

CD = CD0 +
CL2

仔eAR,
dCL

d琢 = a 为机翼升力系数斜率,代

入式(7)得机翼升力贡献的垂直分量:
dCN

dCL
= 1 -

CL 琢 - i( )
w

a +
2CL

仔eAR 琢 - i( )
w +

CD

a 抑1

(8)
实际机翼的式(8)后三项值均很小,这里做估

算时忽略不计,而以
dCN

dCL
= 1 来计算。

同理,机翼升力贡献水平分量:
dCC

dCL
= - 琢 - i( )

w -
CL

a +
2CL

仔eAR -
CD 琢 - i( )

w

a (9)

由于 Cmac 为机翼的类型决定而不随飞机姿态变

化,
dCmac

dCL
= 0;

综合以上三项,得机翼对纵向静稳定度的贡

献为:
dCm

dC
æ
è
ç

ö
ø
÷

L wing

=
xa

c +

- 琢 - i( )
w -

CL

a +
2CL

仔eAR -
CD 琢 - i( )

wæ

è
ç

ö

ø
÷

a
za
c

(10)
式(10)中第二项通常不到第一项的十分之一,

因此以下估算中忽略该项。 因而可以将机翼在飞机

纵向静稳定性裕度的贡献中简化为:
dCm

dC
æ
è
ç

ö
ø
÷

L wing

=
xa

c = xcg - xac (11)

xcg 和 xac 分别是飞机重心和机翼气动中心位置

占机翼平均气动弦长的百分比。 机翼气动中心通常

位于非常靠近四分之一弦长的地方,在进行估算时,
可认为该处即机翼气动中心。
1. 1. 2摇 水平尾翼

飞机尾翼产生的纵向静稳定性贡献可按式(4)
中最后一项进行估算。

由图 1 可得飞机尾翼的攻角:
琢t = 琢w - 着 + it - iw (12)

设尾翼升力系数斜率为 at ,即 at = dCN

d
æ
è
ç

ö
ø
÷

琢 t

,

则有

CNt =
dCN

d
æ
è
ç

ö
ø
÷

琢 t

琢t = at琢t = at 琢w - 着 + it + i( )
w

(13)
式(13)对 CL 求导,可得:
dCNt

dCL
= at

d琢w

dCL
- d着
dC

æ
è
ç

ö
ø
÷

L

=
at

a 1 - d着
d( )琢 (14)

由式(14)代入式(4)最后一项,即得平尾的纵

向静稳定性贡献:
dCm

dC
æ
è
ç

ö
ø
÷

L t

= -
at

a 1 - d着
d( )琢 V

-
浊t (15)

V
-
=
St lt
Sc 为尾容系数,由飞机几何尺寸决定。 平
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尾的气动中心也可认为在四分之一弦长处。 由式

(15)可以看出,尾翼对纵向静稳定性裕度贡献值一

般为负,是稳定的。 同时飞机的下洗角对尾翼的纵

向静稳定性贡献影响较大,估算时需要重视。
1. 1. 3摇 机身

由于机身的形状不规则,其静稳定性贡献的估

算比较复杂,可用下式进行简化估算:
dCm

dC
æ
è
ç

ö
ø
÷

L Fus

=
K fw f

2Lf

Swcaw
(16)

Lf 是整个机身的长度, w f 是最大的机身宽度。
K f 是试验得到的经验系数,它取决于翼根弦在机身

的位置。 该估算公式可应用于一般的机身静稳定

性。 其值常为正,机身的静稳定性贡献一般为不稳

定的。 对于轻型飞机,机身的纵向静稳定贡献是不

稳定的,但一般不大,在进行估算时可以将其删除以

简化估算过程。
1. 1. 4摇 推力

当飞机的重心位置不在推力轴线上时,推力会

产生绕重心的力矩。 该力矩对纵向静稳定裕度也有

贡献。 推力力矩系数可按式(17)简化计算:

CmT = Tz
1
2 籽v2Sc

(17)

z 为重心到推力轴线的垂直距离。 由于发动机

推力特性的不同,在估算推力贡献时,一般分螺旋桨

发动机和喷气式发动机两种类型进行讨论。
(1)螺旋桨飞机

一般认为,飞机螺旋桨发动机的输出功率不随

速度变化而改变,同一油门设置下,推力与速度成反

比关系,即 P = Tv ;而由升力系数表达式得到 v =

W
1
2 籽 SC

æ

è

çç

ö

ø

÷÷
L

1
2

;代入式(17)可推出螺旋桨飞机的推力

纵向力矩系数:

CmT =
P籽

1
2 S

1
2 zCL

2
3

2W
3
2 c

(18)

将式(18)对 CL 求导,可得螺旋桨飞机推力对

纵向静稳定裕度的贡献公式:
dCmT

dCL
= 3P籽

1
2 S

1
2

2
3
2 W

3
2 c

zCL

1
2 (19)

由式(19)可以看出,飞机的重量、功率、飞行速

度、高度都会影响推力贡献的大小,太多的变量对于

飞行试验的估算则较为复杂,试验前可对各构型分

别考虑或取平均值估算。 当推力轴线在重心之上时

z 的值为负,其为稳定贡献。
(2)喷气式飞机

一般认为,喷气式发动机的输出推力 T 恒定,不
随速度而改变。 此时喷气式飞机的推力纵向力矩系

数方程为:

CmT =
T zCL

Wc (20)

将式(20)对 CL 求导,可得喷气发动机飞机推

力对纵向静稳定裕度的贡献公式:
dCmT

dCL
= Tz
Wc (21)

由式(21)可以看出,喷气发动机的影响因素要

少于螺旋桨,但重量和推力仍会影响推力贡献的大

小。 当推力轴线在重心之上时 z 的值为负,其为稳

定贡献。
1. 1. 5摇 中性点

综合以上各方面的贡献,可得飞机握杆状态纵

向静稳定性裕度估算公式:

dCm

dCL
= xcg - x( )

ac + dCm

dC
æ
è
ç

ö
ø
÷

L Fus

-
V
—
at

a 1 - d着
d( )琢 · 浊t

(22)
式(22)未包括推力的贡献,因为推力因素的估

算公式需要根据发动机类型而区分,且其受飞机构

型限制。 以下分析时暂不将其置入其中,具体估算

时可以单独添加计算。
重心在飞机纵向静稳定中性点处稳定裕度为

0,此时
dCm

dCL
= 0,得中性点估算公式:

N0 = xcg = xac -
dCm

dC
æ
è
ç

ö
ø
÷

L Fus

+
V
—
at

a 1 - d着
d( )琢 · 浊t

(23)
Xac抑0. 25

1. 1. 6摇 重心范围

理论上,飞机在握杆状态后重心不超过 N0,为
保证有足够的纵向稳定性,后重心也不能太靠进中

性点,要留有一定的余量。 重心越靠前纵向稳定性

越好,但同时操纵需要的舵面力矩就越高。 一般对

前重心的位置受最大操纵杆力的限制或抬前轮操纵

力限制。
1. 2摇 松杆状态静稳定性估算

1. 2. 1摇 松杆状态静稳定裕度

松杆状态静稳定性分析时,升降舵会随气流作

用而偏转。 因此尾翼的贡献应计算升降舵因气流偏
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转而产生的力矩。 此时需利用舵面铰链力矩系数来

分析。 设升降舵调整片位置不变,飞机配平时,铰链

力矩系数为 0,即:
CH = CH琢琢T + CH啄啄e = 0 (24)
受扰动后,舵面发生偏转的角度为:

驻啄e = -
CH琢

CH啄
*驻琢T (25)

又由式(12)微分可得:

驻琢T = 1
a 1 - d着

d( )琢 驻CL (26)

将式(26)代入式(25)得:
d啄e
dCL

= -
CH琢

CH啄a
1 - d着

d( )琢 (27)

由于考虑松杆状态时升降舵随气流偏转的角度

啄e 需要计算入内。 通常用升降舵效率参数 子 来表征

水平尾翼攻角受升降舵偏转角度的影响。 此时俯仰

力矩系数方程为:
Cm = xcg - x( )

ac CL + CmFus -

V
—
at 琢T + 子啄( )

e (28)
把式(28)对 CL 求导,忽略机身部分,并将式

(27)代入即得松杆状态纵向静稳定裕度估算公式:
dCm

dCL
= xcg - x( )

ac + Cm

C
æ
è
ç

ö
ø
÷

L Fus

- V
-

at

a 1 - d着
d( )琢 1 - 子

CH琢

CH

æ
è
ç

ö
ø
÷

啄

(29)

松杆状态静稳定裕度估算公式(29)比握杆状

态的公式(22)在尾翼贡献上不同,两式差值即为受

气流作用产生的纵向静稳定性贡献。
1. 2. 2摇 松杆状态中性点

飞机重心在中性点 N0
爷 时,式(26)等于 0,可得

松杆状态中性点估算公式:

N0
爷 = xac -

Cm

C
æ
è
ç

ö
ø
÷

L Fus

+ V
— at

a 1 - d着
d( )琢 1 - 子

CH琢

CH

æ
è
ç

ö
ø
÷

啄

(30)
此时飞机杆松杆状态纵向静稳定裕度公式可表

示为:
dCm

dCL
= xcg - N0

爷 (31)

与握杆状态中性点 N0 对比发现,松杆状态纵向

静稳 定 中 性 点 的 尾 翼 贡 献 上 多 乘 了 一 项

1 - 子
CH琢

CH

æ
è
ç

ö
ø
÷

啄

,其一般小于 1。 因此松杆状态中性点

N0
爷 一般要位于 N0 之前。

1. 2. 3摇 重心范围

理论上重心介于 N0
爷 和 N0 之间时,飞机纵向依

然稳定,但此时的稳定为固定驾驶杆状态下的稳定,
松杆则不稳定,即飞行过程中驾驶员不能放开驾驶

杆,浮动的舵面会增大驾驶员操作难度。 因此,飞机

的重心最好在 N0
爷 之前并有一定余量。 对前重心的

要求握杆和松杆状态没有区别。

2摇 试飞试验估算

纵向静稳定性试验的估算主要包括两方面内

容:(1)利用第一章内介绍的纵向静稳定裕度估算

结果,推导出试验预期数据,即驾驶杆力和位移的估

算值;(2)是根据试验采集的数据推算纵向静稳定

裕度。 估算的实际意义是将这些试验前的估算结果

与实际试验结果进行对比分析,找出存在的问题及

其理论依据。
飞机纵向静稳定性试验可以通过试验数据分析

来得到纵向静稳定性裕度,即稳定飞行的飞机在受

到扰动后恢复原稳定状态的能力。 飞行试验中利用

驾驶杆的操作,测量舵面偏转角度对应偏转后稳定

飞行速度的关系,进而推导出纵向静稳定裕度。 轻

型飞机的控制系统多是可逆的,其纵向静稳定性试

验也包括握杆和松杆两种状态的试验。 握杆状态纵

向静稳定性试验主要考察舵面的偏转角度,其需通

过测量驾驶杆位移得到;松杆状态纵向静稳定性试

验则主要考察驾驶杆力。 这两种状态的试验操作可

综合到一起进行。
2. 1摇 握杆状态纵向静稳定性试验

2. 1. 1摇 位移-速度曲线估算

进行握杆状态的纵向静稳定性分析时,考虑升

降舵面偏转角度不受气流作用影响,且该角度与驾

驶杆的位移成线性关系。 此时可以由第二章估算的

纵向静稳定性裕度结果来估算试飞试验的杆位移-
速度曲线斜率。

当飞机配平于速度 vtrim 时,飞机力矩平衡,式
(22)等于 0。

当升降舵偏转角度为 d啄e 时力矩变化:

dCm = xcg - x( )
ac CL - V

-
at 琢t + 子d啄( )

e - Cm

= - V
-
子atd啄e (32)

由式(32)得:

d啄e = -
dCm

V
-
子at

= -
dCm

dCL

dCL

V
-
子at

(33)

又由在稳定飞行中, W = CL
1
2 籽v2S ;微分得:
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dCL = - 2CL
dv
v (34)

将式(34)代入(33),可得舵面偏转角度对速度

的斜率计算公式:
d啄e
dv =

dCm

dCL
*

2CL

V
-
子atv

(35)

试验前,可将理论估算的
dCm

dCL
和

2CL

V
-
子atv

代入式

(35)估算出在配平速度 v 时的
d啄e
dv ,并根据杆位移

与舵面偏转角度的传达系数 m,可估算出试验操作

达到各稳定飞行速度时的杆位移量。 该估算结果可

以用来检验试验操作。
2. 1. 2摇 握杆状态试验数据的分析

试验数据分析是由试验测到的驾驶杆位移和速

度关系来推导握杆状态下中性点和实际的纵向静稳

定性。
杆握杆状态下试验可得到驾驶杆位移跟速度的

斜率,根据传达系数 m 可得到舵偏转角度对速度的

斜率
d啄e
dv 。 试验通常进行至少两种差别较大的重心

位置构型下的飞行。 设试验中飞机前重心位置 xcg1

后重心位置 xcg2 ,则两种构型下稳定平飞于同样空

速时,飞机升力系数相等,其俯仰力矩系数分别代入

式(36)和式(37)。

Cm1 = xcg1 - x( )
ac CL - V

-

at琢t + 子at啄e( )
1 = 0

(36)

Cm2 = xcg2 - x( )
ac CL - V

-

at琢t + 子at啄e( )
2 = 0

(37)
式(37)减去式(36),可得:

V
-
子at =

xcg2 - xcg
( )

1 CL

啄e2 - 啄e1
(38)

将式(38)代入式(35)可得纵向静稳定裕度:
dCm

dCL
=
d啄e
dv*

xcg2 - xcg1

啄e2 - 啄e1
* v

2 (39)

根据 两 种 重 心 下 试 验 得 到 的 d啄eæ
è
ç

ö
ø
÷

dv cg1

和

d啄eæ
è
ç

ö
ø
÷

dv cg2

,平飞速度 v ,稳定时升降舵偏转角度 啄e1 和

啄e2 (由驾驶杆位移得到),以及试验时所配重心位置

xcg1 和 xcg2 ,代入式(39)即可得到这两种重心状态下

的纵向静稳定裕度 dCm

dC
æ
è
ç

ö
ø
÷

L cg1

和 dCm

dC
æ
è
ç

ö
ø
÷

L cg2

。 在以纵

向静稳定裕度 dCm

dC
æ
è
ç

ö
ø
÷

L

为纵轴,重心位置 xcg 为横轴

的坐标系里,可得到前后重心两个数据点,如图 2 所

示,过这两点的直线与横轴交于一点,该点即为飞机

实际握杆状态下纵向中性点 N0。

图 2摇 握杆状态纵向静稳定中性点

在试验条件允许的情况下,若能做多个重心位

置构型,在得到的纵向静稳定裕度点拟合成一条直

线,该直线与横轴的交点将更为准确。 将 N0 值代入

式(22)可以估算飞机实际在任何重心状态下的纵

向静稳定性裕度。 若在
2CL

V
-
子atv

已知的情况下,可利

用式(35)反推得到飞机的纵向静稳定裕度
dCm

dCL
。

但鉴于
2CL

V
-
子atv

来自理论估算,其与真实的情况存在

误差,而试验结果更接近于真实值。
2. 2摇 松杆状态纵向静稳定性试飞试验

松杆状态的纵向静稳定性试验主要有两种方

法,杆力梯度法和调整片法。 由于杆力梯度法试验

操作相对简单,且两种方法理论推导的过程类似,这
里只介绍杆力梯度法。
2. 2. 1 杆力估算

在松杆状态下,升降舵会随气流作用影响。 此

时纵向静稳定性只能通过舵面铰链力矩来分析。 杆

力的计算公式为:

FS = 1
2 mCH籽v2Se (40)

m 是杆力传动系数, CH 是升降舵铰力矩系数。
飞机纵向配平时, CH = 0,施加操作杆力时:

CH = CH琢驻琢T + CH啄驻啄e (41)
由飞机升力系数公式可得速度变化导致的升力

系数变化量:

驻CL = W
1
2 籽v2Sw

- W
1
2 籽v2trimSw

(42)
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图 16摇 5)号方案 3 框出蒙皮等效塑性应变曲线

图 17摇 节点位移曲线

综合考虑重量损失、安装协调等各方面原因,建
议采用方案 5)为最终方案。

3摇 结论

(1)某型民机座舱盖侧壁板结构鸟撞破坏是由

于弱框处刚度过小,框间蒙皮变形过大,导致在铆钉

孔削弱的蒙皮处被拉断,裂纹扩展形成一个大开口

的破坏形式。
(2)数值模拟计算所得到的结论与实验所得的

结果符合,数值模拟仿真能真实地模拟出侧壁板鸟

撞破坏的全部过程。 证明之前计算的假设和材料本

构模型的选取正确。 有限元计算模拟结果为之后进

一步的分析提供了计算依据。
(3)综合考虑重量损失、安装协调等各因素,建

议采用方案 5),即加强弱框处的刚度,使得变形能

够更加顺畅地传递到整个结构。
(4)在飞机结构抗鸟撞设计时,尽量避免刚度

差别过大,以保证整个结构内部刚度变化的平滑程

度,从而确保整体变形的匹配协调性。
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术,2007,38(3):44-46.
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摇 摇 将式(41)、(42)、(26)、(33)、(31)联立代入式

(40)得到杆力的估算公式:

FS = -
mWSeCH啄

V子atSw

xcg - N0
( )' 1 - v

v( )
trim

[ ]
2

(43)
根据估算公式(43)可估算出在配平状态下,任

意稳定速度需要的操作杆力。 杆力的估算结果可用

来对试验过程正常于否进行检验。
2. 2. 2摇 试验数据的分析

试验数据的分析是由试验测到的驾驶杆力和速

度关系来推导松杆状态下的中性点和实际的纵向静

稳定性。

由式(43)可以看出,驾驶杆力与飞行速度并非

成线性关系。 杆力对速度的曲线斜率不为恒定,其
随速度而变化。 而且杆力在配平点还存在摩擦力等

许多不确定力因素,很难从试验数据中拟合出该点

处的曲线斜率,因此不能利用它来确定静稳定裕度。
将式(43)除以动压 q ,可得:

FS

q = -
mSeCH啄

V子at

xcg - N0
( )' CL +

2mWSeCH啄

籽 V子atSw

xcg - N0
( )' 1

vtrim2 (44)

由式(44)可知, FS / q 与升力系数 CL 成线性关

系,可以通过试验数据点,画出一条 FS / q 对 CL 的直
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(2)改进设计集装箱运输车、登机梯等地面支

援设备与飞机的接口部位;
(3)地面支援设备上应装有应急停车开关;
(4)地面支援设备上应装有后视装置,例如镜

子、摄像头等;
(5)操作地面支援设备时应保证充足的光线;
(6)服务软管上装有快卸接头;
(7)带有电缆或者软管的设备应有刹车互锁

系统;
(8)地面支援设备设计应能够避免误操作。

4. 5摇 维修环境
停机坪过于拥堵也是引起飞机损伤的重要原因

之一。 在非常有限的操作空间里,维修设备频繁机
动,容易造成对飞机的碰撞或者干涉,从而引发事
故;若停机坪表面有冰或者是湿的,都会引起牵引车
刹车故障甚至失效,从而引发事故;不同的照明条
件,都会影响机务人员的工作效率和工作安全。 所
有这些条件,都是在机务人员操作前需要考虑并改
善的,以尽量避免事故的发生。
4. 6摇 管理

管理涉及了多方面维修操作的组织、控制和实施。
一般来说,设备故障并不是引起飞机损伤的重

要原因,有效地组织管理损伤记录系统和预防性的
维修程序,会成为减少飞机损伤的一条重要途径。
同时,应尽量避免机务人员的疲劳作业。

5摇 总结

航空运输业是一个高投入、高风险、高责任的产
业,航空公司的运营面临着安全和经济上的双重压
力。 确保民用飞机的适航性且维修成本、维修周期
合理是航空公司成功的一个关键要素。 因此,航空
公司正将更多的注意力放在飞机的维修程序以及维
修中所需要的地面支援设备上。

按照现代产品质量理论,产品的设计本质上决
定了产品的质量。 在不断改进地面支援设备设计的
基础上,减少甚至避免飞机损伤,满足更短的维修时
间以及更高的维修效率的要求,确保维修成本、维修
周期合理,这不仅有利于航空公司的运营与发展,对
我国航空运输业的发展也有非常重要的意义。
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线,该线的斜率恒定不随速度改变。 该斜率的理论
计算公式可由式(44)对 CL 求导得到,即:

d FS
( )/ q
dCL

= -
mSeCH啄

V子at

xcg - N0
( )' (45)

松杆状态纵向静稳定行试验也需要进行不少于
两个重心位置构型的试验。 中性点的求法类似握杆

状态纵向静稳定性试验,参考图 2。 以
d FSæ

è
ç

ö
ø
÷

q
dCL

为纵

轴,重心位置 xcg 为横轴,根据不同重心构型得到的

d FSæ
è
ç

ö
ø
÷

q
dCL

可以拟合出一条直线,该直线与横轴的交点

即为飞机实际的松杆状态中性点。 将中性点值代入
式(31)即可得到实际的任意重心位置构型下的松
浮静稳定裕度。

由于实际飞机很难得到准确的铰链力矩系数,
对松杆状态纵向静稳定性的估算很难准确反映真实
值。 而且,在实际飞行中,飞行员一般不会进行长时
间的松杆操作,松杆状态的纵向静稳定性对飞行员
并不重要。 所以,对松杆状态的纵向静稳定性的估
算及其试飞试验的实际应用价值并不高。

3摇 总结

本文主要研究了轻型飞机纵向静稳定性的试验
前估算方法以及试验数据的处理分析方法。 分析了
机翼、尾翼、机身、推力等各方面的贡献,得到了比较
简单可行的纵向静稳定性试验前理论估算公式。 在
此基础上,推导了对试验预期数据的估算公式和试
验数据的处理方法。 通过估算公式的对比分析,发
现了握杆状态和松杆状态的纵向静稳定性的差异,
复杂的松杆状态估算变得简单方便。 若这些估算公
式制作成计算软件,可缩短飞机操稳试验的前期准
备,将估算结果与试验数据进行对比分析,易于发现
潜在的设计问题并可作为改进的理论依据。
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