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民用飞机线性化仿真分析

摘　要：线性分析是控制律设计和操纵性稳定性检查的重要手段。为了实现线性分析，需要从飞机非线性模型中提取小

扰动运动方程。本文介绍了小扰动理论，提出小扰动假设，根据假设得到一种线性化方法。将小扰动方程的时域响应与

飞机运动学方程的时域响应进行对比，结果表明，线性化和非线性化的飞机迎角、速度和俯仰角曲线吻合很好，该线性

化方法简单有效，并具有一定的工程设计指导作用。
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飞行品质和飞行安全是当代飞机设计的两大主要标

准。在设计初期阶段，进行飞行品质分析时需要完成线性分

析和非线性分析两大部分。非线性分析是指利用动力学方程

组对飞机的飞行过程进行仿真，通过对仿真结果分析，得到

飞机相应的部分气动力特性（如纵横向静稳定性）。虽然仿真

计算能够反映相对真实的飞行情况，但不能直接获得飞机其

他部分气动特性（如长短周期模态特性），这些只有通过线性

分析获得，而对于飞机线性分析首先必须获得飞机小扰动方

程。本文基于小扰动方程的基本理论和小扰动假设，给出一

种线性化方法，并通过与六自由度仿真模型进行模拟飞行对

比，验证了方法的有效性。

1  线性化理论与飞机线性方程
飞行器运动方程线性化即小扰动方程主要是为了研究

飞行器的动态特性，即它的稳定性、对控制的响应和对外界干

扰的反应，同时表明飞行器运动的特征量与设计参数(质量惯

量参数、空气动力参数)的关系，这对于飞行器设计具有重要

的指导意义。通过小扰动方程，可以得到飞行器的传递函数，

进而计算频率特性，以便进行飞行自动控制系统的设计工作。

飞行扰动来自各个方面，可能来自大气扰动、发动机的

工作或驾驶员的误操纵等。与基准运动相差甚小的扰动运动

称为小扰动运动。采用小扰动假定简化后的方程，在大多数

飞行情况下，即飞机的主要气动力系数的变化不大的区域，

小扰动方程可以得到足够满意的计算结果。

本文线性化理论的假设有 [1]：推力值固定不变；飞行高

度微小变化不对气动力的影响；大气是平静的，即无风状态；

基准运动是处于平衡状态的对称直线定常飞行；飞行器受到

的扰动是小量；飞行器的纵向运动和横侧向运动互相不影

响。这种假设去除了动力学方程中不属于飞机本体特性的一

些变量，有利于模型的简化。

基于以上假设和线性化方法，结合飞机运动时所受到的

各项力和力矩，得到飞机的纵向小扰动方程[2]，如式（1）所示。

                                                                                       （1）

 其中：V为速度； α为迎角；q为俯仰角速率；θ为俯仰角；

δe为升降舵偏度；δH为平尾偏度；

A矩阵是状态矩阵，表现飞机的状态，主要由力的各类

导数、角度参数、力矩导数等表达式组成。B矩阵是控制矩

阵。纵向周期运动模态主要与两种导数有关，短周期模态主
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要与力矩导数有关，而长周期模态主要与力导数有关，故又

称短周期运动为俯仰运动，而长周期运动又称沉浮运动。短

周期运动是力矩的一个回复过程，而长周期则是力的一个回

复过程。短周期主要研究迎角、俯仰角、法向加速度或过载的

变化趋势，长周期模态主要研究速度、高度等的变化趋势[3]。

飞机六自由度模型经过线性化后简化为Matlab模型[4]，

如图1所示。

 

 

仿真分析中，首先要确定飞机初始运动状态，一般认为

飞机的初始状态是定常飞行状态，如定直平飞。本文针对定

常直线飞行状态来计算升降舵小扰动下俯仰角速率响应，运

动方程是基于小扰动线化原理建立的。

2 线性化实现方法
单个的线性化模型只能反映某个状态下的飞机气动力

和模态特性，该状态为定常飞行状态，因此首先应该确认在

确定速度、高度、航迹倾角下的飞机定常飞行的迎角、平尾偏

度以及发动机推力的值，然后在此状态点处再进行线性化计

方向的力和力矩的值，即零。该方程的特殊性在于：如阻力方

向的方程中，副翼变化必须经过一个差值曲线找到此时的阻

力值，而不是由副翼偏度与一个数值的简单相乘，所以也就

不能以一般方程的数值解法进行计算。但是可以借鉴方程的

数值计算方法的原理来编写配平算法[5-7]。

本文的飞机配平只需要考虑定高度定速度水平直线配

平，采用最速下降法进行编程求解。与牛顿迭代法、拟牛顿迭

代法等方法比较, 最速下降法没有严格的初值限制，在进行

批量计算处理时可以很好的使用。

计算流程图如图2所示。

计算结束时所得迎角、平尾偏度、发动机推力值即为飞

机的配平状态（如果循环无法终止，则在该状态下飞机不能

配平）。然后将在迎角、平尾偏度、发动机推力输入气动力模

型，在此基础上根据微分方程的近似解df(x)/d(x)=(f(x+Δx)-

f(x-Δx)/(2*Δx)，求出各个导数的值从而计算出所需的A，B，

C，D矩阵。

3 仿真实例
根据以上线性化方法的描述，通过编程，计算得到飞机

的小扰动方程。为了表明小扰动方程的正确性，即它是由运

动学方程在基于某些假设的基础上线性化而来的，需要将它

与运动学方程进行对比。通过对运动学方程和小扰动方程的

时域上的响应是否一致来表明该线性化方法的正确。

选取某典型的民用飞机为例，飞机仿真条件如下：

飞行高度在平流层范围内飞行，几何高度为6000m，速
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与运动学方程进行对比。通过对运动学方程和小扰动方程的
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图1　线性化模型

Fig.1　The linear model 

算。所以线性化的第一步是进行飞机配平，

确定所需的迎角、平尾偏度以及发动机推力

的值。

商用飞机的气动数据一般都要满足稳

定性的要求以及基本的飞机气动数据的规

律，如随迎角的增加升力增加，负的侧滑角

产生正的偏航力矩等。这些规律是配平算法

的基础。配平以飞机所受到的各方向的力和

力矩均为零为准。飞机的状态参数中的每一

个量，均会对各方向的力和力矩有作用，如

迎角的增加，除了导致升力的增加外，还会

对俯仰力矩、阻力等其他力和力矩产生影

响。所以，求解飞机的配平状态，好比求解六

个方程，方程的左边为飞机的状态（迎角、侧

滑角、方向舵偏度、推力等）产生的三个方向

的力和三个方向的力矩，右边为配平时三个
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4 结束语
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计手段，它主要用于前期的飞行品质分析工作。本文通过对

线性化原理的描述，线性化方程的介绍，以及通过MATLAB

编程将六自由度模型以及线性化模型进行仿真计算，通过计

算表明该线性化方法与非线性仿真计算结果很吻合，说明该

线性化方法在飞机气动线性区域，可以很好的用于飞机的飞

行品质分析，具有一定的工程设计指导作用。                
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