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摘　要：平流层飞艇的总体布局、升空原理和工作模式明显不同于导弹、飞机等传统飞行器，其动力学特
性亦不同于上述飞行器，须深入研究其飞行动力学的基本特性、一般规律和内在机理。针对此问题，系统研

究了平流层飞艇的飞行模态。采用小扰动方法推导了平流层飞艇的线性运动方程，将其解耦分组为纵向运

动方程和横侧向运动方程；定义模态及模态参数，研究平流层飞艇的模态分析方法；通过计算分析状态方程

的特征值和特征向量，研究了平流层飞艇的飞行模态。结果表明：纵向运动由浮沉、浪涌和摆动三种模态叠

加而成，横侧向运动由偏航衰减、侧滑衰减和滚转振荡三种模态叠加而成。

关键词：飞行力学；平流层飞艇；运动方程；运动模态；特征向量

中图分类号：Ｖ４２９　　文献标志码：Ａ　　文章编号：１００１－２４８６（２０１５）０４－０５７－０８

Ｆｌｉｇｈｔｍｏｄｅａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐｓ

ＹＡＮＧＹｕｅｎｅｎｇ，ＺＨＥＮＧＷｅｉ，ＹＡＮＹｅ，ＳＨＡＯＨａｎｂｉｎ
（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｃｈａｎｇｓｈａ４１００７３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｈａｐｅ，ｏｖｅｒａｌｌｄｅｓｉｇｎａｎｄｏｐｅｒａｔｉｏｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐｓａｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｒｏｍｔｈｅｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌａｉｒｃｒａｆｔｓ

ｓｕｃｈａｓａｉｒｐｌａｎｅａｎｄｍｉｓｓｉｌｅ，ａｎｄｔｈｅｆｌｉｇｈｔｍｅｃｈａｎｉｓｍ．Ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｓｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐａｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｒｏｍｔｈｅｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ

ａｉｒｃｒａｆｔｓ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｔｈｅｉｎｈｅｒｅｎｔｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐｎｅｅｄｔｏｂｅｆｕｒｔｈｅｒｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ．Ｔｈｅｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ

ｅｑｕａｔｉｏｎｓｏｆｍｏｔｉｏｎｆｏｒｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐｗｅｒｅｄｅｒｉｖｅｄｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅ“ｓｍａｌｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ”ｔｈｅｏｒｙ，ｗｈｉｃｈｃｏｕｌｄｂｅｄｉｖｉｄｅｄｉｎｔｏｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｍｏｔｉｏｎ

ａｎｄｌａｔｅｒａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｍｏｔｉｏｎ．Ｔｈｅｆｉｇｈｔｍｏｄｅｓａｎｄｍｏｄｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｗｅｒｅｄｅｆｉｎｅｄ，ａｎｄａｎａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｆｌｉｇｈｔ

ｄｙｎａｍｉｃｓ．Ｆｌｉｇｈｔｍｏｄｅｓｏｆｔｈｅｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐｗｅｒｅｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄｂａｓｅｄｏｎｅｉｇｅｎｖａｌｕｅａｎｄｅｉｇｅｎｖｅｃｔｏｒｏｆｔｈｅｓｔａｔｅｅｑｕａｔｉｏｎｓ．Ｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ

ｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｍｏｔｉｏｎｉｎｃｌｕｄｅｓｔｈｒｅｅｍｏｄｅｓ：ｈｅａｖｅｍｏｄｅ，ｓｕｒｇｅｍｏｄｅａｎｄｐｅｎｄｕｌｕｍｍｏｄｅ，ｗｈｅｒｅａｓｔｈｅｌａｔｅｒａｌｍｏｔｉｏｎｉｎｃｌｕｄｅｓａｎｏｔｈｅｒｔｈｒｅｅ

ｍｏｄｅｓ：ｙａｗｍｏｄｅ，ｓｉｄｅｓｌｉｐｍｏｄｅａｎｄｒｏｌｌｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｍｏｄｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓ；ｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐ；ｍｏｔｉｏｎｅｑｕａｔｉｏｎｓ；ｆｌｉｇｈｔｍｏｄｅ；ｅｉｇｅｎｖｅｃｔｏｒ

　　临近空间是指距地面２０～１００ｋｍ高度之间
的空间范围，介于常规航空器的最高飞行高度和

航天器的最低轨道高度之间，是跨接航空与航天

的枢纽［１］。随着航天科技的迅猛发展，人类对临

近空间的认识逐步深化，其特有的应用价值和战

略意义日益凸显，成为各航天大国关注的焦

点［２］。临近空间飞行器是指能够在临近空间区

域飞行并执行特定任务的飞行器，按飞行速度可

分为两大类［３］：一类是低动态飞行器，包括高空

气球、平流层飞艇、高空长航时无人机等；另一类

是高动态飞行器，包括高超声速滑翔飞行器、高超

声速巡航飞行器等。其中，平流层飞艇以其显著

的应用优势成为临近空间飞行器技术的主要研究

方向之一［４］。

平流层飞艇是指依靠浮升气体提供静升力，

依靠推进系统和控制系统实现操纵飞行，长期工

作在平流层平均风速较小的高度范围，并执行特

定任务的浮空类飞行器。平流层飞艇的总体布

局、升空原理和工作模式不同于导弹、飞机等飞行

器，具有以下特点：气动外形为流线型轴对称旋转

体；主要依靠浮升气体提供静升力；体积／质量比
大、飞行速度低，惯性特性显著；工作模式多为低

速巡航和区域驻留。上述特点使得平流层飞艇的

动力学特性不同于导弹、飞机等飞行器，因此，须

深入研究其飞行动力学的基本特性、一般规律和

内在机理。Ｍｕｅｌｌｅｒ等推导了高空飞艇（Ｈｉｇｈ
ＡｌｔｉｔｕｄｅＡｉｒｓｈｉｐ，ＨＡＡ）的动力学模型，基于小扰动
线性化方程，仿真研究了其开环响应特性［５］。欧

阳晋等研究了“致远一号”飞艇的动力学建模问

题，推导了六自由度运动方程，并对其纵向运动进
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行了理论分析和仿真研究［６］。ＬｉＹｕｗｅｎ等建立
了Ｓｋｙｓｈｉｐ－５００飞艇动力学模型，并通过仿真试
验分析了飞艇的运动模态［７］。文献［８］采用
ＮｅｗｔｏｎＥｕｌｅｒ方法推导了矢量形式的六自由度动
力学模型，采用近似线性化方法和 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定
性理论研究了飞艇的运动稳定性。王晓亮以某型

试验飞艇的非线性动力学模型为研究对象，采用

近似线性化方法分析了飞艇的运动稳定性和能

控性［９］。

上述文献为平流层飞艇动力学特性研究提供

了借鉴，但是对平流层飞艇飞行模态的物理成因

和内在机理尚缺乏系统深入的研究。针对这一问

题，杨跃能等采用小扰动方法推导了平流层飞艇

的线性化运动方程，研究了平流层飞艇的模态分

析方法；通过计算分析状态方程的特征值和特征

向量，系统研究了平流层飞艇的飞行模态，揭示了

其一般规律和内在机理。

１　平流层飞艇动力学模型

１．１　坐标系及运动参数定义

如图１所示，定义地面坐标系ｏｅｘｅｙｅｚｅ和体坐

标系 ｏｂｘｂｙｂｚｂ
［７］。运动参数定义如下：位置矢量

Ｒ＝［ｘ，ｙ，ｚ］Ｔ，ｘ，ｙ，ｚ分别为轴向、侧向和竖直方
向的位移；姿态角矢量 Ω＝［θ，ψ，］Ｔ，θ，ψ，分
别为俯仰角、偏航角和滚转角；速度矢量 ｖ＝［ｕ，
ｖ，ｗ］Ｔ，ｕ，ｖ，ｗ分别为轴向、侧向和垂直方向的速
度；角速度矢量ω＝［ｐ，ｑ，ｒ］Ｔ，ｐ，ｑ，ｒ分别为滚转、
俯仰和偏航角速度。ＣＶ，ＣＧ分别为平流层飞艇
的浮心和重心，ＣＶ到 ＣＧ的矢量为 ｒＧ＝［ｘＧ，ｙＧ，
ｚＧ］

Ｔ。

图１　坐标系及运动参数示意图
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｆｒａｍｅｓａｎｄｍｏｔｉｏｎｖａｒｉａｂｌｅｓ

１．２　线性化运动方程

采用小扰动方法对平流层飞艇六自由度运动

方程［１０］进行线性化，可得纵向线性运动方程和横

侧向线性运动方程。

１２１　纵向线性运动方程
平流层飞艇的纵向线性运动方程可表

示为［１１］：

ＭＬｘＬ＝ＡＬｘＬ＋ＢＬｕＬ （１）
式中：ｘＬ＝［ｕ，ｗ，ｑ，θ］

Ｔ为状态向量；ｕＬ＝［Ｔ，υ，
δｅ］

Ｔ为控制向量，δｅ为等效水平舵，Ｔ为螺旋桨推
力大小，υ为推力矢量与ｘｂｏｂｚｂ面之间的夹角。

ＭＬ＝

ｍ＋ｍ１１ ０ ｍｚＧ ０

０ ｍ＋ｍ２２ ｍｘＧ ０

ｍｚＧ －ｍｘＧ Ｉｙ＋ｍ５５ ０













０ ０ ０ １

（２）

ＡＬ＝

Ｘｕ Ｘｗ Ｘｑ Ｘθ
Ｚｕ Ｚｗ Ｚｑ Ｚθ
Ｍｕ Ｍｗ Ｍｑ Ｍθ













０ ０ １ ０

（３）

ＢＬ＝

ＸＴ Ｘυ Ｘδｅ
ＺＴ Ｚυ Ｚδｅ
ＭＴ Ｍυ Ｍδｅ













０ ０ ０

（４）

其中，Ｘｉ，Ｚｉ，Ｍｉ（ｉ＝ｕ，ｗ，ｑ，θ，Ｔ，υ，δｅ）分别为轴向
力、垂直方向力以及俯仰力矩对纵向运动参数和

控制量的偏导数［１０，１２］。

式（１）等号两边同时左乘Ｍ－１
Ｌ ，可得：

ｘＬ＝珚ＡＬｘＬ＋珔ＢＬｕＬ （５）
式中，

珚ＡＬ＝Ｍ
－１
Ｌ ＡＬ＝

珔Ｘｕ 珔Ｘｗ 珔Ｘｑ 珔Ｘθ
珔Ｚｕ 珔Ｚｗ 珔Ｚｑ 珔Ｚθ
珚Ｍｕ 珚Ｍｗ 珚Ｍｑ 珚Ｍθ













０ ０ １ ０

（６）

珚ＢＬ＝Ｍ
－１
Ｌ ＢＬ＝

珔ＸＴ 珔Ｘυ 珔Ｘδｅ
珔ＺＴ 珔Ｚυ 珔Ｚδｅ
珚ＭＴ 珚Ｍυ 珚Ｍδｅ













０ ０ ０

（７）

１２２　横侧向线性运动方程
平流层飞艇横侧向线性运动方程可表示为：

ＭＳｘＳ＝ＡＳｘＳ＋ＢＳｕＳ （８）
式中：ｘＳ＝［ｖ，ｐ，ｒ，］

Ｔ为状态向量；ｕＳ＝［μ，δｒ］
Ｔ

为控制向量，δｒ为等效方向舵，μ为推力矢量与
ｘｂｏｂｚｂ面之间的夹角。

ＭＳ＝

ｍ＋ｍ２２ －ｍｚＧ ｍｘＧ ０

－ｍｚＧ Ｉｘ＋ｍ４４ －Ｉｘｚ ０

ｍｘＧ －Ｉｘｚ Ｉｙ＋ｍ６６ ０













０ ０ ０ １

（９）

·８５·
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ＡＳ＝

Ｙｖ Ｙｐ Ｙｒ Ｙ
Ｌｖ Ｌｐ Ｌｒ Ｌ
Ｎｖ Ｎｐ Ｎｒ Ｎ













０ ０ １ ０

（１０）

ＢＳ＝

Ｙμ Ｙδｒ
Ｌμ Ｌδｒ
Ｎμ Ｎδｒ













０ ０

（１１）

其中，Ｙｉ，Ｌｉ，Ｎｉ（ｉ＝ｖ，ｐ，ｒ，，μ，δｒ）分别为侧向力、
滚转力矩以及偏航力矩对横侧向运动参数和控制

向量的偏导数［１１，１３］：

式（８）等号两边同时左乘Ｍ－１
Ｓ ，可得：

ｘＳ＝珚ＡＳｘＳ＋珚ＢＳｕＳ （１２）
式中，

珚ＡＳ＝Ｍ
－１
Ｓ ＡＳ＝

珔Ｙｖ 珔Ｙｐ 珔Ｙｒ 珔Ｙ
珔Ｌｖ 珔Ｌｐ 珔Ｌｒ 珔Ｌ
珚Ｎｖ 珚Ｎｐ 珚Ｎｒ 珚Ｎ













０ ０ １ ０

（１３）

珚ＢＳ＝Ｍ
－１
Ｓ ＢＳ＝

珔Ｙμ 珔Ｙδｒ
珔Ｌμ 珔Ｌδｒ
珚Ｎμ 珚Ｎδｒ













０ ０

（１４）

２　模态分析方法

自由扰动运动是指在无控制输入和无干扰条

件下，仅由运动参数的初值所引起的扰动运动。

在数学上，自由扰动运动为小扰动运动方程的齐

次方程在非零初值条件下的解。在物理上，自由

扰动运动为飞艇受到瞬时扰动后的运动响应。自

由扰动运动反映了平流层飞艇运动的固有特

性［１４］，因此，可以通过平流层飞艇的自由扰动运

动来研究其模态特征。

２．１　特征值及特征向量

特征值及特征向量是自由扰动运动中最重要

的特征量，据此可以导出自由扰动运动的一般性

质。特征值决定自由扰动运动的模态及运动稳定

性；特征矢量决定各运动模态中各运动参数不同

的幅值比和相位差，从而决定了各运动模态中运

动参数扰动的主次要素［１５］。

对于自由扰动运动问题，平流层飞艇的状态

方程可表示为：

ｘ＝Ａｘ
ｘ（０）＝ｘ{

０

（１５）

对于 ｎ维方阵 Ａ和 ｎ维列向量 ｖ＝［ｖ１ ｖ２ …

ｖｎ］
Ｔ，若存在λ，使得

Ａｖ＝λｖ （１６）
则称λ为矩阵 Ａ的特征值，ｖ为特征值 λ所对应
的特征向量。

由式（１６）可得：
（λＥ－Ａ）ｖ＝０ （１７）

式中，Ｅ为ｎ维单位矩阵。
若式（１７）存在非零解，则有以下特征方程

成立：

λＥ－Ａ ＝０ （１８）
当纵向和横侧向扰动运动描述为４阶的状态

方程时，对应于特征值 λｉ（ｉ＝１，２，３，４）的特征向
量为：

ｖｉ＝［ｆ１（λｉ），ｆ２（λｉ），ｆ３（λｉ），ｆ４（λｉ）］
Ｔ（１９）

式中，ｆ１（λｉ），…，ｆ４（λｉ）为特征矩阵（λｉＥ－Ａ）的
某一行的４个代数余子式。

特征矢量ｖｉ（ｉ＝１，２，３，４）可用比值表示为：

ｖｉ＝
ｆ１（λｉ）
ｆ４（λｉ）

，
ｆ２（λｉ）
ｆ４（λｉ）

，
ｆ３（λｉ）
ｆ４（λｉ）

，[ ]１
Ｔ

（２０）

若特征值λｉ为实数，则特征矢量各元素也为
实数，可直接用比值表示；若特征值λｉ为复数，则
特征矢量各元素也为复数，此时其比值可用幅值

比和相位差表示。

２．２　模态及模态参数

不同特征值对应的扰动运动的类型不同，每

一个实数特征值或一对复数特征值都对应着一个

基本运动形态，称为模态［１６］。每一个特征值所对

应的模态运动的线性叠加，构成了平流层飞艇的

扰动运动。

以二阶系统为例讨论模态［１７］，二阶系统的标

准特征方程可表示为：

λ２＋２ξωｎλ＋ω
２
ｎ＝０ （２１）

式中，ξ，ωｎ分别为系统的阻尼比和无阻尼自振
频率。

式（２１）对应的微分方程为：
ｘ̈＋２ξωｎｘ＋ω

２
ｎｘ＝０ （２２）

式（２２）可以在给定 ｘ（０），ｘ（０）初值的条件下进
行求解。

式（２１）的特征根为：

λ１，２＝－ξωｎ±ｉωｎ １－ξ槡
２η＋ｉω （２３）

由式（２３）可得，λ１，２或为一对共轭复根，或为
两个实根。

式（２２）的解为：
ｘ（ｔ）＝Ｘ１ｅλ１

ｔ＋Ｘ２ｅλ２
ｔ （２４）

其中，Ｘ１，Ｘ２由初始条件ｘ（０），ｘ（０）确定。

·９５·
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如式（２４）所示，当λ１，２为两个实根时，ｘ（ｔ）的
运动为两个指数型单调运动的叠加。若λ１，２为一
对共轭复根，则（２４）可表示为：

ｘ（ｔ）＝２Ｘ１ ｅη
ｔｃｏｓ（ωｔ＋φ） （２５）

式中，振幅 Ｘ１ 和初始相位 φ由 ｘ（０），ｘ（０）
确定。

常用的模态参数定义如下［１６］：

１）半衰期ｔ１／２或倍幅时间ｔ２。半衰期ｔ１／２描述
了模态运动参数变化至初始值的一半（模态收

敛）所需时间；倍幅时间ｔ２则描述了模态运动参数
变化至初始值的两倍（模态发散）所需时间。由

式（２５）可得，若模态收敛，则有

ｅλｔ１／２＝１２　或　ｅ
ηｔ１／２＝１２

求解可得

ｔ１／２＝－
ｌｎ２
λ
　或　ｔ１／２＝－

ｌｎ２
η

当模态发散时，则有

ｔ２＝
ｌｎ２
λ
　或　ｔ２＝

ｌｎ２
η

２）振荡频率 ω或周期 Ｔ。对于振荡型模态，
频率ω（ｒａｄ／ｓ）表示单位时间内的振荡次数，周期
Ｔ（ｓ）表示振荡一周所需的时间。由式（２３）可得

ω＝ωｎ １－ξ槡
２

Ｔ＝２π
ω
＝ ２π
ωｎ １－ξ槡

２

３）半衰期内振荡次数Ｎ１／２。半衰期内振荡次
数Ｎ１／２表明振荡模态频率与阻尼之间的关系，Ｎ１／２
值越大，则表示振荡频率过高或振荡阻尼过小。

由定义可得

Ｎ１／２＝
ｔ１／２
Ｔ＝
ｌｎ２ １－ξ槡

２

２πξ
上述关于模态及模态参数的定义，适用于各

类由线性常微分方程描述的高阶系统。对于４阶
的纵向（或横侧向）扰动运动方程，当特征根为一

对共轭复根η±ｉω和两个不同实根 λ３，λ４时，扰
动运动规律为

ｘ１（ｔ）＝Ａ１ｅη
ｔｃｏｓ（ωｔ＋φ１）＋Ｘ３，１ｅλ３

ｔ＋Ｘ４，１ｅλ４
ｔ

　　　
ｘ４（ｔ）＝Ａ４ｅη

ｔｃｏｓ（ωｔ＋φ４）＋Ｘ３，４ｅλ３
ｔ＋Ｘ４，４ｅλ４

{ ｔ

式中，ｘ１，…，ｘ４为扰动状态量。
每一个特征根对应的模态在各个状态量中的

表现关系（振荡模态振幅比例 Ａ１∶Ａ２∶… ∶Ａ４，相
位差φ１，φ２，…，φ４和单调模态幅值比）取决于该
特征根所对应的特征矢量。

３　平流层飞艇飞行模态

３．１　纵向运动模态

以某型飞艇为例研究其飞行模态。珔Ｚｕ，珔Ｚθ，
珚Ｍｕ的值通常很小，纵向运动的特征矩阵可以近
似为：

珚ＡＬ＝

珔Ｘｕ 珔Ｘｗ 珔Ｘｑ 珔Ｘθ
０ 珔Ｚｗ 珔Ｚｑ ０

０ 珚Ｍｗ 珚Ｍｑ 珚Ｍθ













０ ０ １ ０

（２６）

珚ＡＬ的近似特征多项式为

ΔＬ＝ｄｅｔ（ｓＩ－珔ＡＬ）＝

ｓ－珔Ｘｕ －珔Ｘｗ －珔Ｘｑ －珔Ｘθ
０ ｓ－珔Ｚｗ －珔Ｚｑ ０

０ －珚Ｍｗ ｓ－珚Ｍｑ －珚Ｍθ
０ ０ －１













ｓ

　≈（ｓ－珔Ｘｕ）（ｓ－珔Ｚｗ）（ｓ
２－珚Ｍｑｓ－珚Ｍθ）

（２７）
珚ＡＬ的近似特征值为：

λ１＝珔Ｘｕ，λ２＝珔Ｚｗ，λ３，４＝
珚Ｍｑ± 珚Ｍ２ｑ＋４珚Ｍ槡 θｉ

２ 。

根据纵向运动的特征矩阵式（２６）计算可得
珚ＡＬ的精确特征值为：
λ１＝－０．０２２，λ２＝－０．８７７，λ３，４＝－０．０７２±０．０９７ｉ。

根据纵向运动方程的特征值，可将飞艇纵向

运动分为以下三个模态：

１）浪涌模态。特征值 λ１＝珔Ｘｕ对应的模态为
浪涌模态，如图２（ａ）所示。该模态表征轴向速度
ｕ的增量变化类似于“海浪的涌动”，所以称之为
浪涌模态。近似特征值 λ１＝珔Ｘｕ体现了由轴向速
度ｕ引起的阻力变化，通常为较小的负值。因此，
浪涌模态的时间常数Ｔｕ＝－１／珔Ｘｕ较大，为缓慢模
态。根据特征矩阵的精确特征值分析可得：特征

值 λ１＝－００２２的绝对值远小于特征值 λ２＝
－０８７７和复数特征值λ３，４＝ －００７２±００９７ｉ实
部的绝对值。因此，λ１对应的浪涌模态为呈指数
规律变化的缓慢模态。由图３可知，轴向速度增
量Δｕ由初值按指数规律递增，１２０ｓ后增加至
８９ｍ／ｓ，表征了浪涌模态。

２）浮沉模态。特征值 λ２＝珔Ｚｗ对应的模态为
浮沉模态，如图２（ｂ）所示。该模态表征垂直方向
速度分量ｗ的变化。ｗ的变化导致垂直位移发生
变化，类似于“物体在水中的浮沉”，所以称之为

浮沉模态。近似特征值 λ２＝珔Ｚｗ体现了由飞行速
度的垂直分量 ｗ引起的阻力变化，珔Ｚｗ通常为负

·０６·
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（ａ）浪涌模态
（ａ）Ｓｕｒｇｅｍｏｄｅ

（ｂ）浮沉模态
（ｂ）Ｈｅａｖｅｍｏｄｅ

（ｃ）摆动模态
（ｃ）Ｐｅｎｄｕｌｕｍｍｏｄｅ

图２　纵向运动模态示意图
Ｆｉｇ．２　Ｍｏｄｅｓｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｍｏｔｉｏｎ

值，且随着速度的增加而负向增大。浮沉模态

呈指数规律衰减，时间常数为 Ｔｕ＝－１／珚Ｚｗ。根
据特征矩阵的精确特征值分析可得：特征值

λ２＝－０８７７的绝对值远大于特征值 λ１ ＝
－００２２和复数特征值λ３，４＝－００７２±００９７ｉ实
部的绝对值。因此，λ２对应的浮沉模态为快衰减
运动模态。由图３可得，垂直速度增量 Δｗ先减
小后增加，约４０ｓ后收敛至－１５ｍ／ｓ，表征了浮沉
模态。

３）摆动模态。特征值 λ３，４＝
珚Ｍｑ± 珚Ｍ２ｑ＋４珚Ｍ槡 θｉ

２
为一对共轭复数，对应的模态为摆动模态，如图２
（ｃ）所示。该模态表征飞艇在俯仰方向的上下摆
动，称之为摆动模态。近似特征值 λ３，４的表达式
中，珚Ｍｑ体现了由俯仰角速度ｑ引起的俯仰阻尼力
矩，珚Ｍθ体现了由重力引起的俯仰阻尼力矩。由于
飞艇的重心与浮心不重合，通常重心位于浮心之

下，所以初始扰动将导致飞艇在俯仰方向上下运

动，俯仰角随之变化，如图３所示，表征了摆动模
态。飞艇纵向运动模态参见表１［１１］。

图３　纵向运动参数变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｂｌｅｓｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｍｏｔｉｏｎ

表１　纵向运动模态参数
Ｔａｂ．１　Ｍｏｄｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｍｏｔｉｏｎ

特征根 ｔ１／２／ｓ Ｔ／ｓ ξ
ωｎ／

（ｒａｄ／ｓ）
模态

λ１＝－０．０２２ ３７．５０６ — — — 浪涌

λ２＝－０．８７７ ０．７９１ — — — 浮沉

λ３，４＝－０．０７２±

０．０９７ｉ
９．６２７ ６４．７４２０．５９６ ０．１２１ 摆动

对应于λ１的特征矢量为：
ｖ１＝［－１ －０．０００４ ０ －０．００１２］Ｔ

对应于λ２的特征矢量为：
ｖ２＝［－０．２７２ －０．９６１ ０．０２８ －０．０３２］Ｔ

对应于λ３，４的特征矢量为：
ｖ３，４＝［－０．０４１０．０７７ｉ　０．９９５　　　　　　

０．００３±０．００４ｉ　０．０１１０．０３９ｉ］Ｔ

因为特征矢量仅提供状态变量的相对变化信

息，所以可按比值给出特征矢量，假定θ对应的特
征矢量元素为１，则有：

ｖ１＝［８３３．３３３　０．３３３　０　１］
Ｔ

ｖ２＝［８．５２７　３０．１３８　０．８７８　１］
Ｔ

λ３，４的特征矢量按比值给出时，可用幅值比
及相位差表示为：

ｖ３，４ ＝［２．１５３　２４．５５４　０．１２３　１］
Ｔ

Δφ＝［４３．７８°　－７４．２４°　５２．６１°　０°］Ｔ

纵向运动的模态特征结构见表２。

·１６·
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表２　纵向运动模态特征结构
Ｔａｂ．２　Ｍｏｄｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｍｏｔｉｏｎ

状态变量
浪涌模态

特征矢量

浮沉模态

特征矢量

摆动模态

特征矢量

Δｕ ８３３．３３３ ８．５２７ １．５５４＋１．４８９ｉ

Δｗ ０．３３３ ３０．１３８ ６．６６５－２３．６３３ｉ

Δｑ ０ ０．８７８ ０．０７４＋０．０９８ｉ

Δθ １ １ １

Δｕ∶Δｗ∶
Δｑ∶Δθ

８３３．３３３∶
０．３３３∶
０∶１

８．５２７∶
３０．１３８∶
０．８７８∶１

２．１５３ｅ４３．７°∶

２４．５５ｅ－７４．２°∶

０．１２３ｅ５３．６°∶１

３．２　横侧向运动模态
珚Ｙｐ，珚Ｎｐ的值通常很小，横侧向运动的特征矩

阵（１３）近似为：

珚ＡＳ＝

珔Ｙｖ ０ 珔Ｙｒ 珔Ｙ
珔Ｌｖ 珔Ｌｐ 珔Ｌｒ 珔Ｌ
珚Ｎｖ ０ 珚Ｎｒ 珚Ｎ













０ ０ １ ０

（２８）

珚ＡＳ的近似特征多项式为：

ΔＳ ＝ｄｅｔ（ｓＩ－珚ＡＳ）＝

ｓ－珔Ｙｖ ０ －珔Ｙｒ －珔Ｙ
－珔Ｌｖ ｓ－珔Ｌｐ －珔Ｌｒ －珔Ｌ
－珚Ｎｖ ０ ｓ－珚Ｎｒ －珚Ｎ
０ ０ －１









ｓ

≈（ｓ－珔Ｙｖ－珚Ｎｒ）ｓ－珔Ｙ′ｖ－
珔Ｌｖ珔Ｙ′
珔Ｌ( )


ｓ２－
珔Ｌｖ珔Ｌｐ珔Ｙ′
珔Ｌ( )


ｓ－珔Ｌ{ }
（２９）

式中，珔Ｙ′ｖ＝珔Ｙｖ－
珔Ｙｒ珚Ｎｖ
珚Ｎ( )
ｒ
，珔Ｙ′＝珔Ｙ－

珔Ｙｒ珚Ｎ
珚Ｎ( )
ｒ
。

珚ＡＳ的近似特征值为：

λ１＝珔Ｙｖ＋珚Ｎｒ，λ２＝珔Ｙ′ｖ＋
珔Ｌｖ珔Ｙ′
珔Ｌ
，

λ３，４＝

珔Ｌｖ珔Ｌｐ珔Ｙ′
珔Ｌ( )


±
珔Ｌｖ珔Ｌｐ珔Ｙ′
珔Ｌ( )


２

＋４珔Ｌ
槡 ｉ

２ 。

根据横侧向运动的特征方程式（１４）计算可
得珚ＡＳ的精确特征值为：
λ１＝－０．１２７，λ２＝－０．８８９，λ３，４＝－０．１４９±０．７２２ｉ
根据横侧向运动方程的特征值，可将飞艇横

侧向运动分为以下三个模态：

１）侧滑衰减模态。特征值 λ１＝珔Ｙｖ＋珚Ｎｒ对应
的模态为侧滑衰减模态，如图４（ａ）所示。特征值
λ１的表达式中，珔Ｙｖ体现了侧向速度ｖ引起的侧向
阻力，珚Ｎｒ体现了由偏航角速度 ｒ引起的航向阻尼
力矩，因此λ１为负值。该模态呈指数规律衰减，
时间常数为Ｔｖ＝－１／（珔Ｙｖ＋珚Ｎｒ），且随着侧向速度

ｖ的增加，其衰减速度增加，所以称之为侧滑衰减
模态。图５中，侧向速度增量Δｖ由初值逐渐收敛
至１８ｍ／ｓ，且响应曲线的斜率递减，表征了侧滑
衰减模态。

（ａ）侧滑衰减模态
（ａ）Ｓｉｄｅｓｌｉｐｓｕｂｓｉｄｅｎｃｅｍｏｄｅ

（ｂ）偏航衰减模态
（ｂ）Ｙａｗｓｕｂｓｉｄｅｎｃｅｍｏｄｅ

（ｃ）滚转振荡模态
（ｃ）Ｒｏｌｌｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｍｏｄｅ

图４　横侧向运动模态示意图
Ｆｉｇ．４　Ｍｏｄｅｏｆｌａｔｅｒａｌｍｏｔｉｏｎｏｆａｉｒｓｈｉｐ

２）偏航衰减模态。特征值 λ２＝珔Ｙ′ｖ＋
珔Ｌｖ珔Ｙ′
珔Ｌ
对

应的模态为偏航衰减模态，如图４（ｂ）所示。特征
值λ２的表达式中，珔Ｙｒ体现了由偏航角速度ｒ引起
的侧向阻力，珚Ｎｒ体现了由偏航角速度 ｒ引起的偏
航阻尼力矩，珔Ｙ体现了由滚转角引起的侧向阻
力，珚Ｎ体现了由滚转角 引起的偏航阻尼力矩，
因此λ２为负值。该模态呈指数规律衰减，时间常

数为 Ｔｒ＝－１／珔Ｙ′ｖ＋
珔Ｌｖ珔Ｙ′
珔Ｌ( )

，所以称之为偏航衰

减模态。图５中，偏航角速度增量Δｒ呈指数规律
衰减，约３０ｓ收敛至－００３ｒａｄ／ｓ，表征了偏航衰减
模态。特征值λ２的表达式中，珔Ｙ和 珚Ｎ表明滚转
运动和偏航运动存在一定程度的耦合。
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３）滚 转 振 荡 模 态。特 征 值 λ３，４ ＝

珔Ｌｖ珔Ｌｐ珔Ｙ′
珔Ｌ( )


±
珔Ｌｖ珔Ｌｐ珔Ｙ′
珔Ｌ( )


２

＋４珔Ｌ
槡 ｉ

２ 为一对共轭复

数，对应的模态为滚转振荡模态，如图４（ｃ）所示。
该模态表征飞艇的滚转振荡运动，称之为滚转振

荡模态。近似特征值 λ３，４的表达式中，珔Ｌｐ体现了
由滚转角速度ｐ引起的滚转阻尼力矩，珔Ｌ体现了
由重力引起的滚转阻尼力矩。与俯仰摆动模态类

似，由于飞艇的重心与浮心不重合，通常重心位于

浮心之下，所以初始扰动将导致飞艇的滚转运动发

生振荡。图５中，滚转角速度ｐ和滚转角均有较
为明显的振荡现象，表征了滚转振荡模态。

飞艇横侧向运动模态参数见表 ３［１１］。飞艇
横侧向运动的模态特征结构见表４。

图５　横侧向运动参数变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｂｌｅｓｏｆｌａｔｅｒａｌｍｏｔｉｏｎ

表３　横侧向运动模态参数
Ｔａｂ．３　Ｍｏｄｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌａｔｅｒａｌｍｏｔｉｏｎ

特征根 ｔ１／２／ｓ Ｔ／ｓ ξ
ωｎ／

（ｒａｄ／ｓ）
模态

λ１＝－０．１２７ ５．４５８ — — — 侧滑衰减

λ２＝－０．８８９ ０．７７９ — — — 偏航衰减

λ３，４＝－０．１４９±

０．７２２ｉ
４．６２５ ８．６９８０．２０２ ０．７３８ 滚转振荡

对应于λ１的特征矢量为：
ｖ１＝［－１　－０．００３　０．００６　０．０２１］

Ｔ

对应于λ２的特征矢量为：
ｖ２＝［０．９８　０．１０７　－０．１１６　－０．１２］

Ｔ

对应于λ３，４的特征矢量为：
ｖ３，４＝［－０．９５９　－０．１６４±０．０２７ｉ　　　　
０．００２０．００４　０．０８±０．２１１ｉ］Ｔ

表４　横侧向运动模态特征结构
Ｔａｂ．４　Ｍｏｄｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｌａｔｅｒａｌｍｏｔｉｏｎ

状态变量
侧滑衰减模态

特征矢量

偏航衰减模态

特征矢量

滚转振荡模态

特征矢量

Δｖ ４７．６１９ －８．１６７ －１．５０７＋３．９７４ｉ

Δｐ ０．１４３ －０．８９２ －０．１４８＋０．７２２ｉ

Δｒ －０．２８６ ０．９６７ －０．０１４－０．０１７ｉ

Δ １ １ １

Δｖ∶Δｐ∶
Δｒ∶Δ

４７．６１９∶
０．１４３∶
－０．２８６∶１

－８．１６７∶
－０．８９２∶
０．９６７∶１

４．２５ｅ１１０．７７°∶

０．７３７ｅ１０１．５７°∶

０．０２１ｅ－１２９．５１°∶１

假定对应的特征矢量元素为１，则有：
ｖ１＝［４７．６１９　０．１４３　－０．２８６　１］

Ｔ

ｖ２＝［－８．１６７　－０．８９２　０．９６７　１］
Ｔ

λ３，４的特征矢量按比值给出时，可用幅值比
及相位差表示为：

ｖ３，４ ＝［４．２５　０．７３７　０．０２１　１］
Ｔ

Δ＝［１１０．７７°　１０１．５７°　－１２９．５１°　０°］Ｔ

４　结论

本文系统研究了平流层飞艇的飞行模态。采

用小扰动方法将非线性运动方程线性化解耦为纵

向和横侧向运动方程，以便于采用解析法研究平

流层飞艇的运动规律。定义了平流层飞艇的模态

及模态参数，通过计算分析运动状态方程的特征

值和特征向量，研究了其飞行模态：纵向运动由浮

沉、浪涌和摆动三种模态叠加而成，横侧向运动由

偏航衰减、侧滑衰减和滚转振荡三种模态叠加而

成。平流层飞艇飞行模态分析为控制系统设计和

飞行试验提供了参考依据。此外，模态分析方法

还可以拓展应用于高空气球、浮升组合式飞艇等

浮空器，丰富和发展了浮空器飞行力学理论方法，

对推动临近空间浮空器的发展应用具有重要

价值。
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