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放宽静稳定性对飞机舵面偏转速率的限制分析
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摘　 要:
 

放宽静稳定性作为主动控制技术中的一项重要技术,已在航空领域广泛普及。 该技术的应用不仅可以大大提升飞机

的机动性能,还可以为飞机设计方带来非常可观的经济收益。 然而,随着飞机静稳定裕度的放宽,将会对飞机的稳定性带来

损失,使飞机变得难以操纵,同时也会对飞机的飞控系统能力带来新的挑战。 以放宽静稳定性技术对舵面偏转速率的需求限

制为研究目标,首先以理论分析为基础,结合严谨的公式推导提出了一种计算舵面偏转速率需求值的方法,其次以某一飞机

模型为研究对象,分别对此飞机放宽不同的静稳定裕度,最后通过仿真验证来分析放宽静稳定性对飞机舵面偏转速率需求的

影响。
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0　 引言

放宽静稳定性是指将飞机静稳定裕度要求放

宽,使其小于常规值[1]。 该技术的应用不仅可以大

大地提高飞机的飞行性能,还可以带来可观的经济

效益。 放宽静稳定性作为主动控制的一项重要技

术,已经在国内外许多军用飞机上得到了广泛的应

用[2]。 波音的超声速运输机采取了放宽 5% 的静稳

定度,其结构重量减轻了 2. 7
 

t,巡航阻力减小了

2. 5% ,这 些 改 进 的 综 合 效 果 使 航 程 增 加 了

417
 

km[3]。 杨洪平等人建立了力学模型,分析了放

宽静稳定性改善飞机性能的基本原理及能够带来

的收益[4]。 对采用放宽静稳定性设计的飞机需要

采用增稳系统加以补偿,而增稳系统对飞机舵面的

偏转速率提出了更高的要求,有必要研究放宽静稳

定性技术对舵面偏转速率要求的影响。 本文以放

宽静稳定性对舵面偏转速率的影响为研究方向,提
出了一种计算舵面偏转速率需求的可靠方法,并通

过仿真验证分析放宽静稳定性对飞机舵面偏转速

率需求的影响。

1　 放宽静稳定性概述

飞机静稳定性是指飞机受干扰偏离原平衡状

态,当干扰消失后的瞬时运动趋势[5]。 本文将以纵

向静稳定性为研究方向进行分析,表 1 说明了纵向

静稳定性概念和静稳定性系数 mα
z 的含义。

表 1　 焦点相对于重心的位置与纵向静稳定性的关系

焦点与重心
的位置关系

静稳定性
系数大小

力矩性质 稳定性

焦点在重
心之后

mα
z <0 恢复力矩 静稳定

焦点在重
心之前

mα
z >0 翻转力矩 静不稳定

焦点与重
心重合

mα
z = 0 俯仰力矩为 0 中立稳定

　 　 由表 1 可以看出,纵向静稳定性的判别实际上

可以通过焦点和重心的相对位置得到,当重心位于

焦点之前则说明飞机是静稳定性的,若重心位于焦

点之后则说明飞机是静不稳定的[6-7]。
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放宽静稳定设计是通过调整重心和焦点之间

的位置来实现放宽静稳定性,其收益总结为以下

几点[8]:
1) 提高飞机升阻比,飞机机动性得以显著

提升;
2) 提高飞机平飞时的加速能力;
3) 减小了飞机的盘旋半径,也提高了飞机的

机动性;
4) 减小了耗油量,减轻了飞机重量。
然而,放宽静稳定性会使飞机系统的静稳定性

导数和纵向阻尼导数下降[9-10],同时影响着飞机的频

率和阻尼,飞机的稳定性将会变低,飞机操纵易发

散。 因此,放宽静稳定性的飞机需要通过增稳控制

律来保证飞机的安全。 但同时随着纵向静稳定度的

放宽,系统对舵面偏转速率的要求将变得更加苛刻。

2　 舵面偏转速率限制的计算方法研究

本节介绍一种基于模型跟踪的舵面偏转速率

限制计算方法,并论述该方法在某些特殊情况的不

适用性;提出一种基于数学推导的计算由增稳引起

的舵面偏转速率最小要求值的方法,并以此方法进

行仿真分析,通过仿真结果总结放宽静稳定性对飞

机舵面偏转速率的影响规律。
2. 1　 基于模型仿真的舵面偏转速率计算方法

基于模型仿真的舵面偏转速率计算方法如图 1
所示。 计算思路如下:

图 1　 传统操纵面偏转速率计算方法

　
　 　 首先构造品质规范要求的理想飞机传递函数,
并施加工况所定义幅值的阶跃指令,形成具有理想

动态过程的过载响应曲线。 然后,由自然飞机舵面

到法向过载传递函数的反函数,反解实现该过载响

应需要的舵面偏转规律。 以上两个环节的综合可

视为一个能提供理想过载响应的动态逆控制器。
将以上求出的舵面指令输入给带速率限幅的作动

器模型,形成舵面真实偏度,通过自然飞机动力学

模型解算俯仰角速率、角加速率和法向过载响应,
进一步计算飞行品质准则所要求的特征参数。 若

各特征参数均满足指标要求,则将作动器速率限制

值降低 2° / s,并再次计算飞机响应和特征参数,直
到某一特征参数不再满足指标要求为止,即得到该

状态点的舵面需用速率。 具体步骤如下:
1) 由 GJB2874-97 给出的驾驶杆力 Fe 到法向

过载 ny 传递函数建立理想飞机传递函数模型,模型

形式为:
ny(S)
Fe(S)

= Ke -τs

S2 + 2ξωS + ω2 (1)

式中,ω 为短周期频率,ξ 为短周期阻尼比,τ 为

等效时延,K 表示相关系数。
2) 对每个状态点,由 GJB2874-97 俯仰轴飞行

品质要求,选定理想模型参数。 选择方法如下:
a) 阻尼比 ξ 有理论最优值 0. 707,考虑大型飞

机对响应平稳性要求较高,选为 0. 8;
b) 自然频率 ω 按 CAP 准则 1 级品质要求选

定。 在每个状态点的 ny / α 处,自然频率 ω 分别选 1
级品质的上边界、下边界和中间最优点,分别对应

一级品质要求的最快、最慢和最优舵面速率。
3)求工况要求的阶跃输入指令幅值。 计算方

法为:
a) 求单位阶跃输入下,法向过载理想传递函

数的稳态响应值 ny,ss;
b) 依据总体专业给出的过载限制值和迎角限

制值,计算极限法向过载,确定该工况下的最大法

向过载增量 Δny,max;
c) 获得最大法向过载增量需用的阶跃输入指

令幅值为 ΔFe =Δny,max / ny,ss。
4)在阶跃指令输入 ΔFe 下,求最优自然频率对

应理想模型的法向过载 Δny 响应曲线。
5) 以理想模型的法向过载 Δny 响应作为输

入,给自然飞机法向过载的反函数 Δδe( s) / Δny( s),
求自然飞机形成理想法向过载响应需要的升降舵

偏转指令 δe,cmd。
6) 给定作动器速率限制值,并将步骤 5)中求

得的升降舵偏转规律作为作动器指令输入给作动

器模型,计算作动器实际偏度 δe 及该工况下飞机的

俯仰角速率、角加速率和瞬心处法向过载响应。
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7) 计算飞行品质准则的特征参数并评估是否

满足指标要求。 若满足要求,则减小作动器速率限

制值,并重复步骤 6)和 7),直到不满足指标要求为

止,即得到该工况对升降舵偏转的速率需求。
8) 对精确跟踪机动、大机动操纵和极限机动

操纵三种工况进行循环,求各工况的速率需求。 不

同工况的速率需求中,取最大者,即得到该状态点

机动操纵对升降舵的速率需求。
9) 对各个状态点进行循环,求各状态点的速

率需求,取最大者,即得到整个飞行包线中机动操

纵对升降舵的速率需求。
但随着飞机静稳定性的放宽,重心后移,短周

期将发散。 即无法得到稳定的俯仰角速率和法向

过载,从而无法得到期望的飞行品质指标。 因此传

统操纵面偏转速率的计算方法不适用于静稳定度

很小的飞机和静不稳定的飞机。
2. 2　 基于模型拟配的舵面偏转速率计算方法

该方法原理图如图 2 所示。

图 2　 基于模型拟配的舵面偏转速率计算方法原理图

　
如图 2 所示,假设已知理想飞机状态(即期望

的频率和阻尼比),而实际当前的飞机状态与理想

飞机状态有所差异,将会引入反馈(这里引入迎角

反馈和迎角角速率反馈)来使当前飞机的稳态响应

与动态响应过程与我们的理想飞机响应一致,从而

间接表明会满足飞行品质的要求,而在引入反馈拟

配至目标飞机状态的过程中,对于舵面偏转速率的

要求将更加苛刻。 若希望飞机在某一个配平状态

点对最极限输入操纵的响应是理想的,则可以利用

此方法计算对于增稳引起的舵面偏转速率的需求。
假设飞机在铅垂平面内作定常水平直线飞行,

其纵向运动仅以二自由度小扰动方程表示,描述见

公式(2):

α·

ω· z

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
=

　 　 - Yα 　 　 　 1

Mα
z - Mα·

z Yα 　 Mωz
z + Mα·

z

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

α
ωz

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

+
- Yδz

(Mδz
z - Mα·

z Y
δz)

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
δz 　 　 　

 

(2)

式中,α 和 ωz 分别表示飞机的迎角和俯仰角速

率,α· 和 ω· z 分别表示迎角变化率和俯仰角角加速

率,δz 表示升降舵偏转角度,Yα 表示迎角提供的升

力,Mα
z 表示迎角提供的俯仰力矩,Mωz

z 和 M α·
z 分别

表示俯仰角速率和迎角变化率提供的俯仰力矩,Yδz

表示升降舵提供的升力,Mδz
z 表示升降舵提供的俯

仰力矩。
则迎角的传递函数如公式(3)所示:

α( s)
δz( s)

=

　 　 - Y
δz 　 　 　 　 - 1

(M
δz
z - Mα·

z Y
δz) 　 s - (M

ωz
z + Mα·

z )
　 　 s + Yα 　 　 　 　 - 1

- Mα
z + Mα·

z Yα 　 s - (M
ωz
z + Mα·

z )

　 　 =
- Y

δz s + Y
δzM

ωz
z + M

δz
z

S2 + Yα - M
ωz
z - Mα·

z[ ] s - (Mα
z + M

ωz
z Yα)

　 　 ≈
M

δz
z

S2 + 2ξωs + ω2

 

(3)

假定期望的目标飞机频率和阻尼比分别是 ξc
和 ωc,而当前实际的飞机频率和阻尼比分别是 ξsp
和 ωsp。 因此,目标飞机与当前飞机的迎角传递函数

如公式(4)和公式(5)所示:

α( s)
δZ( s)

=
Mδz

z

s2 + 2ξcωcs + ω2
c

(4)

α( s)
δz( s)

=
Mδz

z

s2 + 2ξspωsps + ω2
sp

(5)

对当前飞机引入迎角反馈和迎角角速率反馈

来改变当前飞机的阻尼和频率,从而改善飞机的响

应特性,假设迎角反馈增益和迎角角速率反馈增益

分别为 k1 和 k2,引入反馈后飞机的迎角传递函

数为:

α( s)
δz( s)

=
M

δz
z

s2 + 2ξspωsp s + ω2
sp
/ 1 +

M
δz
z

s2 + 2ξspωsp s + ω2
sp
·(k1 + k2·s)[ ]

　 　 =
M

δz
z

s2 + (2ξspωsp s + M
δz
z k2) + ω2

sp + M
δz
z k1

(6)
结合公式(4)和公式(6),可得到两个反馈增益

的计算公式(7)和公式(8):
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ω2
c = ω2

sp + M
δz
z k1 　 ⇒　 k1 =

ω2
c - ω2

sp

M
δz
z

 (7)

2ξcωc = 2ξspωsp + M
δz
z k2 　 ⇒　 k2 =

2ξcωc - 2ξspωsp

M
δz
z

(8)

由迎角和迎角角速率反馈引起的舵面偏转速

率如公式(9)和公式(10)所示:

δ
·
z

α·
=
s·δz
s·α

=
δz
α

(9)

δ
·
z

α··
=
s·δz
s·α·

=
δz
α·

(10)

式中,δ
·

z 表示升降舵的偏转速率, α·· 表示迎角

角加速率。
因此,为了满足增稳需求,需要对舵面偏转速

率有要求限制,其表达式如公式(11)所示:

δ
·
z =

δz
α
·α· +

δz
α·
·α·· = k1·α· + k2·α·· (11)

因此,对上述公式取最大值,可以得到舵面偏

转速率的需求,如公式(12)所示,即只有当舵面偏

转速率可以达到上述的最大值或者更高,才可以通

过反馈的方式使当前飞机系统达到我们期望的操

纵响应。

δ
·
z　 max = (k1·α· + k2·α··)max (12)

通过理想飞机的迎角传递函数(公式(4))可以

得到飞机的迎角角速度传递函数及迎角角加速度

传递函数,见公式(13)和公式(14)。

α
·
( s)

δz( s)
=

Mδz
z ·s

s2 + 2ξcωcs + ω2
c

(13)

α··( s)
δz( s)

=
Mδz

z ·s2

s2 + 2ξcωcs + ω2
c

(14)

将公式 ( 13) 和 ( 14) 代入公式 ( 11),得公式

(15)。

δ
·
z =

k1·M
δz
z ·s

s2 + 2ξcωc s + ω2
c

+
k2·M

δz
z ·s2

s2 + 2ξcωc s + ω2
c

( ) δz (15)

假设舵面单位阶跃式变化,可以得到舵偏速率

的表达式(16):

δ·z =
k1·M

δz
z ·s

s2 + 2ξcωc s + ω2
c

+
k2·M

δz
z ·s2

s2 + 2ξcωc s + ω2
c

( )· 1
s

　 =
k1·M

δz
z

s2 + 2ξcωc s + ω2
c

+
k2·M

δz
z ·s

s2 + 2ξcωc s + ω2
c

(16)

接下来考虑对舵面偏转速率需求最高的操纵,
即“通过某一操纵使迎角阶跃变化至最大迎角”。

利用终值定理,可以得到迎角阶跃变化值 Δαc 对应

的指令:

Δαc = Mδz
z / ω2

c 　 ⇒　 Mδz
z = Δαc·ω2

c (17)
将公式(17)代入公式(16),可以得到对最极限

操纵(迎角阶跃变化至最大的指令)的舵面偏转速

率的表达式(18):

δ
·

z =
k1·Mδz

z

s2 + 2ξcωcs + ω2
c

+
k2·Mδz

z ·s
s2 + 2ξcωcs + ω2

c

　 =
k1·Δαc·ω2

c

s2 + 2ξcωcs + ω2
c

+
k2·Δαc·ω2

c·s
s2 + 2ξcωcs + ω2

c

(18)

将其转换为时域表达式,如公式(19)所示。

δ·z( t) =
k2·Δαc·ωc

1 - ξ2
c

k1

k2
- ξcωc( )

2
+ 1 - ξ2

c ω
2
c( )[ ]

1
2
e
-ξcωct·

- ξcωc
 sin 1 - ξ2

c ωc t + φ( ) + 1 - ξ2
c ωc

 cos 1 - ξ2
c ωc t + φ( )[ ]

(19)
式中,相位 φ = tan-1 1-ξ2

c ωc / (k1 / k2 -ξcωc)( ) 。
对公式(19)求最大值,就可以得到飞机在某一个状

态对理想飞机的拟配。

3　 仿真结果分析

以某一飞机模型作为载体进行仿真。 针对此

飞机模型选择四个状态点作为仿真用例,如表 2 所

示。 分别调整重心:后移 0% 、2% 、3% 、5% 和 7% 。
指定 理 想 频 率 ωaug 为 4. 5, 理 想 阻 尼 ξaug 为

0. 707. 利用 2. 2 节的计算方法计算出满足增稳需求

的舵面偏转速率最小限制值随放宽静稳定性的相

关参数,如表 3 至表 7 所示。

表 2　 选取的状态点

状态点 重量 / kg 高度 / m 马赫数 Ma 真空速 / (m·s-1)

1 120
 

000 3
 

000 0. 4 131. 43

2 120
 

000 5
 

000 0. 4 128. 2

3 120
 

000 3
 

000 0. 6 197. 15

4 120
 

000 5
 

000 0. 6 192. 32

表 3　 未放宽静稳定性飞机的相关参数

状态点 2ξspωsp ω2
sp k1 k2 δ·z

 

max

1 1. 065 7. 68 -1. 687
 

5 -0. 702
 

8 71. 16

2 1. 094 16. 92 -0. 501
 

0 -0. 738
 

2 61. 54

3 1. 167 16. 81 -0. 200
 

1 -0. 298
 

6 87. 68

4 1. 684 17. 23 -0. 181
 

7 -0. 277
 

8 75. 38
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表 4　 放宽 2%静稳定性飞机的相关参数

状态点 2ξspωsp ω2
sp k1 k2 δ·z

 

max

1 1. 007 0. 93 -2. 593
 

6 -0. 710
 

6 74. 53

2 1. 033 5. 68 -2. 270
 

3 -0. 820
 

7 65. 65

3 1. 645 13. 73 -0. 392
 

4 -0. 280
 

1 80. 38

4 1. 718 14. 04 -0. 394
 

1 -0. 290
 

8 75. 96

表 5　 放宽 3%静稳定性飞机的相关参数

状态点 2ξspωsp ω2
sp k1 k2 δ·z

 

max

1 1. 016 0. 26 -2. 790
 

9 -0. 737
 

7 75. 74

2 1. 032 4. 64 -2. 328
 

4 -0. 785
 

8 67. 31

3 1. 658 12. 03 -0. 512
 

3 -0. 289
 

3 80. 26

4 1. 734 12. 27 -0. 521
 

6 -0. 298
 

4 76. 15

表 6　 放宽 5%静稳定性飞机的相关参数

状态点 2ξspωsp ω2
sp k1 k2 δ·z

 

max

1 1. 032 -1. 15 -3. 247
 

6 -0. 799
 

5 78. 19

2 1. 029 2. 5 -2. 816
 

1 -0. 836
 

3 70. 62

3 1. 676 8. 3 -0. 672
 

7 -0. 260
 

3 80. 39

4 1. 761 8. 42 -0. 711
 

9 -0. 273
 

2 76. 88

表 7　 放宽 7%静稳定性飞机的相关参数

状态点 2ξspωsp ω2
sp k1 k2 δ·z

 

max

1 1. 04 -2. 79 -3. 723
 

1 -0. 850
 

0 80. 55

2 1. 001 -2. 65 -3. 880
 

1 -0. 897
 

8 74. 18

3 1. 681 4. 22 -1. 013
 

6 -0. 292
 

1 82. 15

4 1. 638 3. 86 -1. 100
 

1 -0. 312
 

9 80. 48

　 　 舵面偏转速率的最小限制值随放宽静稳定性

的变化结果如图 3 至图 6 所示。

图 3　 3
 

000
 

m
 

0. 4
 

Ma 飞行状态下舵面偏转速率变化情况

　

图 4　 3
 

000
 

m
 

0. 6
 

Ma 飞行状态下舵面偏转速率变化情况

　

图 5　 5
 

000
 

m
 

0. 4
 

Ma 飞行状态下舵面偏转速率变化情况

　

图 6　 5
 

000
 

m
 

0. 6
 

Ma 飞行状态下舵面偏转速率变化情况
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由图 3 至图 6 可知,考虑假设在最极限操纵下

(即配平迎角阶跃变化至最大迎角),为了保证系统

具有期望的阻尼和频率,在响应初始时刻舵面偏转

速率的要求最高,且舵面偏转速率的最小要求值随

着放宽静稳定性而增加。

4　 结论

本文描述了放宽静稳定性对飞机的影响,以纵

向放宽静稳定性为研究对象引出了“纵向放宽静稳

定性将会影响飞机舵面偏转速率的限制需求”这一

研究目标。 在第 2 章中提出了基于模型拟配的计算

由增稳引起的舵面偏转速率需求的数学方法。 最

后通过某一飞机模型为研究对象,利用此方法计算

并得到结果。 通过结果可以说明放宽静稳定性对

飞机舵面偏转速率限制需求的影响,即在飞机响应

飞行员操纵的初始时刻对由增稳引起舵面偏转速

率的要求最高,且该舵面偏转速率最小要求值随着

放宽静稳定性而增加。
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Analysis
 

of
 

relaxed
 

static
 

stability
 

to
 

limit
 

the
 

deflection
 

rate
 

of
 

aircraft
 

rudder
 

surface
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(1.
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Institute,Xian
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China;
2.
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China)

Abstract:
 

Relaxed
 

static
 

stability,
 

as
 

an
 

important
 

technology
 

in
 

active
 

control
 

technology,
 

has
 

been
 

widely
 

popu-
larized

 

in
 

the
 

aviation
 

industry.
 

The
 

application
 

of
 

this
 

technology
 

can
 

not
 

only
 

greatly
 

improve
 

the
 

maneuverability
 

of
 

the
 

aircraft,
 

but
 

also
 

bring
 

considerable
 

economic
 

benefits
 

to
 

aircraft
 

designers.
 

However,
 

with
 

the
 

relaxation
 

of
 

the
 

aircrafts
 

static
 

stability
 

margin,
 

it
 

will
 

lose
 

the
 

stability
 

of
 

the
 

aircraft,
 

making
 

it
 

difficult
 

to
 

control,
 

and
 

also
 

posing
 

a
 

new
 

challenge
 

to
 

the
 

design
 

of
 

flight
 

control
 

system.
 

This
 

paper
 

takes
 

the
 

relaxation
 

of
 

the
 

static
 

stability
 

technologys
 

requirement
 

on
 

the
 

deflection
 

rate
 

of
 

the
 

rudder
 

surface
 

as
 

the
 

research
 

objective.
 

Firstly,
 

based
 

on
 

theoretical
 

analysis,
 

combined
 

with
 

rigorous
 

formula
 

derivation,
 

a
 

method
 

for
 

calculating
 

the
 

deflection
 

rate
 

demand
 

value
 

of
 

the
 

rudder
 

surface
 

was
 

proposed,
 

and
 

then
 

a
 

certain
 

aircraft
 

model
 

was
 

taken
 

as
 

the
 

research
 

object,
 

and
 

different
 

static
 

stability
 

margins
 

were
 

relaxed.
 

Finally,
 

the
 

effect
 

of
 

relaxation
 

of
 

static
 

stability
 

on
 

the
 

demand
 

of
 

aircraft
 

rudder
 

surface
 

deflection
 

rate
 

was
 

analyzed
 

through
 

simulation
 

verification.
Keywords:

 

relaxed
 

static
 

stability;
 

deflection
 

rate
 

of
 

rudder
 

surface;
 

simulation
 

verification
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