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摘　要：在信号流图的基础上，提出多回路分析的方法，并用于研究反区时速度矢量不稳定及其稳定控
制的机理。建立了纵向动力学的信号流图，并证明了一个回路的收敛性定理。在此基础上，通过理论分析得

出了速度矢量不稳定在不同层面上的原因，也得出了速度和轨迹的发散度表达式等，并表明阻力 －速度曲
线、轨迹角－速度曲线、极曲线、阻力系数曲线等存在相互对应的反区和正区，并且阻力－速度曲线和轨迹角－
速度曲线在斜率上成比例。研究得出进场动力补偿系统下速度矢量的稳定临界条件、收敛度、稳定机理等，理论

分析和仿真比较了速度恒定进场动力补偿系统和迎角恒定进场动力补偿系统在控制性能上的差异。
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　　反区是指飞机低动压飞行（如着舰）时，处于
阻力－速度曲线的负斜率区，这时在无动力补偿
下，速度矢量（包括速度和轨迹）会不稳定。这种

情况会影响轨迹的快速精确控制，甚至会导致反

向响应和引发飞行安全问题等。因此，研究着舰

反区动力学稳定问题具有重要意义。

美军标 ＭＩＬ－Ｆ－８７８５Ｂ和 ＭＩＬ－Ｆ－
８７８５Ｃ［１－３］中对轨迹稳定性做过定义，也为限制
轨迹不稳定的影响，而对进场着陆飞行阶段下的

轨迹角对速度的导数做了数值限制，但是并没有

分析反区机理。文献［３］在轨迹稳定性一节中总
结了文献［４－７］的结论“当用升降舵来控制姿态
和高度时，空速特性体现在一个一阶根上，该根在

低于最小阻力速度下不稳定。”意思是速度对升

降舵的传递函数中，出现了一个属于速度的正极

点。文献［３］又认为这个原因是高度（或垂直速
度或轨迹角）对升降舵有正零点。文献［３］通过
终值定理等推得轨迹角对速度的导数的公式，导

数和正零点值成比例关系。可以说，很大程度上

军标对导数的限制就是对正零点的限制。综合文

献［３］，即速度矢量不稳定是由切向速度量的正极
点或法向轨迹量的正零点所导致的。文献［８］通
过得出轨迹角增量对俯仰角增量的传递函数，运用

求稳态增益的方法，将轨迹不稳定的原因归于线性

模型中的三个气动导数。文献［９］认为轨迹不稳
定的原因是飞机在低动压情况下阻力曲线过于陡
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峭。文献［１０］则认为操纵性下降导致了轨迹角响
应不良。文献［１１］认为轨迹不稳定性是因为“飞
机需要负的轨迹角增量所产生的重力沿纵轴方向

的分量来平衡增大的阻力”，其观点没有认识到：切

向方向平衡是轨迹发散后达到再次稳态的原因，而

不是轨迹不稳定的原因。文献［１２］的解释和文
献［１１］的类似，将原因归于重力的切向分量。文
献［１３］认为是阻力的诱导阻力分量在低速时成比
例增加而导致了阻力曲线的反区。

上述文献中主要都是采用复域方法说明反区

机理，基于这种方法下的解释是正确的，也得到了

领域内的普遍共识，但同时也存在一些不足：第

一，复域分析方法是抽象的笼统的方法，不考虑被

分析对象的具体系统组成和物理过程。某种意义

上，复数零极点只能判断稳定与否以及衡量稳定

程度，而不能深入说明具体稳定与否的物理层面

上的原因。第二，通过终值定理求传递函数中的

稳态增益，只能表明系统稳态情况，而不能说明轨

迹不稳定的具体过程。

工程和学术上都开展过关于反区的稳定控制的

研究。工程上，美国从２０世纪５０年代开始采用进
场动力补偿系统（ＡｐｐｒｏａｃｈＰｏｗｅｒＣｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ
Ｓｙｓｔｅｍ，ＡＰＣＳ）的方法，并在经过自动着舰的试飞
和飞行后，逐步将速度恒定 ＡＰＣＳ改进为迎角恒
定ＡＰＣＳ［１３－１６］。学术研究的重点则是采用经典或
现代控制等方法，进行 ＡＰＣＳ设计。尚无文献对
反区稳定控制的机理、临界条件等进行分析说明。

本文针对以往研究的不足，在信号流图的基

础上，提出多回路分析的方法，来研究反区速度矢

量不稳定及其稳定控制的机理，为着舰等反区控

制提供理论支持。

１　飞机纵向动力学方程

反区速度矢量不稳定属于纵向的动力学问

题，飞机纵向动力学方程组，如式（１）所示。

Ｖ·＝
Ｔｃｏｓ（α＋θＴ）－Ｄ

ｍ －ｇｓｉｎγ

γ
·＝
Ｌ＋Ｔｓｉｎ（α＋θＴ）

ｍＶ －ｇＶｃｏｓγ

ｈ·＝Ｖｓｉｎγ＝ｆ３（Ｖ，γ）

α＝ｑ－γ
·

θ
·＝ｑ
ｑ＝Ｍ／Ｉｙ
Ｔ＝ｋＴδＴ
Ｄ＝０．５ρＶ２ＳＣＤ（α）＝ｆ４（·）

Ｌ＝０．５ρＶ２ＳＣＬ（α，δｅ）＝ｆ２（·）

Ｍ＝０．５ρＶ２Ｓ珋ｃＣＭ（α，ｑ，δｅ）＝ｆ１










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













（·）

（１）

其中，ｈ，Ｖ，γ，α，θＴ，θ，ｑ，Ｔ，Ｄ，Ｌ，Ｍ，ＣＤ，ＣＬ，ＣＭ，δｅ，
δＴ分别为高度、速度、轨迹角、迎角、发动机安装
角、俯仰角、俯仰角速度、推力、阻力、升力、俯仰力

矩、阻力系数、升力系数、俯仰力矩系数、升降舵偏

角、油门偏角。

直接由式（１）来分析飞机速度矢量不稳定机
理是困难的。因此，采用信号流图来分析纵向反

区的动力学问题，图１是由式（１）所展开的信号
流图。

２　飞机纵向信号流图的初步分析

纵向信号流图中，一般称空速方向为切向，称

升力方向为法向。在分析之前，首先证明一个关

于回路的定理。

定义１　对于包含一个积分器的回路 ｘ＝
ｇ（ｘ），其积分器输入端对输出端导数 ｄｇ／ｄｘ为回
路的开环增益，简称增益。在状态 ｘ０处的导数
ｄｇ
ｄｘｘ＝ｘ０

为回路在ｘ０处的增益。

图１　飞机纵向信号流图
Ｆｉｇ．１　Ａｉｒｃｒａｆｔ′ｓｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｓｉｇｎａｌｆｌｏｗｇｒａｐｈ

·４２１·
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　　定理１　若对回路 ｘ＝ｇ（ｘ），设 ｘ在区间［ａ，
ｂ］内，且存在 ｃ∈［ａ，ｂ］，使得 ｇ（ｃ）＝０。若ｇ（ｘ）
为减函数（即增益ｄｇ／ｄｘ＜０），则回路是渐进稳定
的，有平衡点ｘ＝ｃ；若ｇ（ｘ）为增函数（即增益ｄｇ／
ｄｘ＞０），则回路不稳定。

证明：１）当ｃ≤ｘ≤ｂ时，取Ｖ（ｘ）＝∫
ｘ

ｃ
［ｇ（ｃ）－

ｇ（ｚ）］ｄｚ＝∫
ｘ

ｃ
－ｇ（ｚ）ｄｚ。由于ｇ（ｘ）为减函数，故

Ｇ（ｘ）＝－ｇ（ｘ）为增函数，Ｇ（ｘ）≥ Ｇ（ｃ）＝０，
Ｖ（ｘ）≥０。所以，Ｖ（ｘ）是Ｌｙａｐｕｎｏｖ能量函数。

Ｖ·＝ｄＶｄｘ·
ｄｘ
ｄｔ＝－ｇ

２（ｘ）≤０ （２）

又由于只有在 ｘ＝ｃ时，Ｖ· ＝０，因此由 Ｌａｓｓｅｌ
引理可知，回路必然渐进收敛到ｘ＝ｃ。

当ａ≤ｘ≤ｃ时，取Ｖ（ｘ）＝∫
ｃ

ｘ
ｇ（ｚ）ｄｚ，Ｇ（ｘ）＝

ｇ（ｘ）为减函数，Ｇ（ｘ）≥Ｇ（ｃ）＝０，Ｖ（ｘ）≥０，Ｖ
· ＝

ｄＶ
ｄｘ·

ｄｘ
ｄｔ＝－ｇ

２（ｘ）≤０。后续证明同上。

综上可知，对于 ｇ（ｘ）为减函数的情况，回路
是渐进稳定的，且趋近于平衡点ｘ＝ｃ。
２）对 ｘ＝ｇ（ｘ）在ｘ０∈［ａ，ｂ］的无穷小邻域

内Ｔａｙｌｏｒ展开。

ｘ＝ｘ０＋Δｘ＝ｇ（ｘ０）＋
ｇ
ｘｘ＝ｘ０

Δｘ＋０（Δｘ２）（３）

可知，当
ｇ
ｘｘ＝ｘ０

＞０，即 ｇ（ｘ）是增函数时，系

统在ｘ＝ｘ０的无穷小邻域内不稳定，对ｘ０∈［ａ，
ｂ］皆成立，因此回路在区间上不稳定。 □

推论１　对于有输入的回路 ｘ＝ｇ（ｘ）＋ｕ，若
ｕ不是 ｘ的函数，则系统的稳定性只与 ｇ（ｘ）有
关，而与 ｕ无关。若系统稳定，则稳态值与 ｕ有
关，ｘ＝ｇ－１（－ｕ）。

定义２　若ｇ／ｘ＜０，则定义 ｇ／ｘ为回路
的收敛度。若ｇ／ｘ＞０，则 ｇ／ｘ为回路的发
散度。这个定义是用来表征回路稳定性程度的。

下面从理论和实际等角度，对图１中纵向的
一些回路进行分析。

１）分析回路Ⅰ（α→δｅ→Ｍ／Ｉｙ→α），若飞机
重心在气动焦点之前，则静稳定，此时ｆ１／α＜０，
回路Ⅰ稳定；反之，若重心在气动焦点之后，飞机
放宽静稳定性，则回路Ⅰ是不稳定的。对于静不
稳定的情况，低速时需要控制上进行迎角负反馈

来抵消回路Ⅰ的不稳定性；高速时焦点后移，回路
Ⅰ会获得稳定性。
２）分析回路Ⅱ（γ→α→Ｌ→γ），增益为：

Ｋ回路Ⅱ ＝
１
ｍＶ·

Ｌ
α
·
α
γ
＝－０．５ρＶＳｍ ·

ＣＬ
α
＜０

（４）
由定理１可知，回路Ⅱ稳定，且飞机大迎角的

程度越大，式（４）中的 Ｖ和ＣＬ／α越小，Ｋ回路Ⅱ绝
对值越小。由定义２可知，回路Ⅱ的收敛度越小。
３）分析回路Ⅲ（γ→ －ｍｇｃｏｓγ→γ），其增

益为：

Ｋ回路Ⅲ ＝

γ
－ｇＶｃｏｓ( )γ ＝ｇＶｓｉｎγ （５）

由式（５）可知，在平飞或着陆／舰等情况下，
Ｋ回路Ⅲ ＜０，回路Ⅲ稳定。但是由于γ一般很小，则
Ｋ回路Ⅲ 也会很小，由定义２可知回路Ⅲ收敛度太
小，这时相当于环断开为开环，图 １中 －ｍｇｃｏｓγ
相当于一个定值，符合推论１。因此，可以忽略回
路Ⅲ对法向的影响，物理意义是轨迹角在一定范
围变化时，法向力的变化可近似为升力的变化，而

重力法向分量变化很小，可以被忽略，即粗略认为

重力法向分量未变。

４）分析回路Ⅳ（Ｖ→Ｄ→Ｖ），回路Ⅳ稳定，因
为有增益：

Ｋ回路Ⅳ ＝－
Ｄ
Ｖ
·
１
ｍ＝－

ρＶＳＣＤ
ｍ ＜０ （６）

５）由图１可知，Ｇｓｉｎγ在切向也形成回路，这
个回路是收敛的。但是这个回路与阻力的主回路

相比，影响很小。原因有两点：第一，对于Ｆ／Ａ－１８
这样的舰载机，在着舰配平状态，当迎角变化４°时
（俯仰角不变时，即轨迹角有４°变化），阻力增量有
０１６Ｇ，而Ｇｓｉｎγ增量只有００６９８Ｇ。可见这个环
与阻力的主环相比，是次要因素。第二，一般在分

析反区动力学时，都将原因归结到推力曲线或阻力

曲线上，认为两种曲线在反区的解释上几乎等价。

６）图１中，Ｔｓｉｎ（α＋θＴ）在法向也形成回路，
这个回路是收敛的。但是这个回路与升力的主回

路相比，影响很小。原因有两点：第一，对于

Ｆ／Ａ－１８这样的舰载机，在着舰配平状态，当迎角
变化４°时，升力增量有０６Ｔ（Ｔ为配平推力），而
Ｔｓｉｎ（α＋θＴ）增量只有００６７７Ｔ。第二，一般在分
析飞机的法向动力学时，都会将原因归结到升力

的变化上，而忽略推力分量的作用。

在研究飞机速度矢量稳定性问题时，将上述

的Ｇｓｉｎγ、Ｔｓｉｎ（α＋θＴ）近似认为是与状态无关的、
配平在着舰反区状态下的输入量，即符合推论１。
省略影响很小的因素，考虑主要因素，是科学和工

程中所常用和必要的方法。

·５２１·
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３　速度矢量不稳定机理分析

将速度不稳定和轨迹不稳定合称为速度矢量

不稳定。虽然速度、轨迹是相互关联的，但是速

度、轨迹都有其各自的动态，具体分析过程又有所

区别。因此，按照先分后总的顺序，首先分别对速

度和轨迹的稳定性进行讨论，然后对二者进行综

合分析。

３．１　速度不稳定机理分析

以往讨论速度不稳定，都会将阻力分为随速

度递增而递增的零升阻力函数，和随速度递增而

递减的升致阻力函数。这样叠加起来，在阻力函

数（Ｄ－Ｖ曲线）上必然有低速时的负斜率反区和
中高速时的正斜率正区。这种方法是函数静态叠

加的思想方法，其方法和结论都是对的，但是这种

方法并没有解释速度不稳定的具体过程及机理。

图２为需用推力曲线，其中平飞（轨迹角为
０°时）的需用推力曲线即飞机的 Ｄ－Ｖ曲线。值
得说明的是：Ｄ－Ｖ曲线中的 Ｄ，并不是 Ｖ变化后
的即时阻力，而是Ｖ变化让法向的迎角也一起变
化后的阻力。

图２　需用推力曲线
Ｆｉｇ．２　Ｄｅｍａｎｄｔｈｒｕｓｔｃｕｒｖｅ

利用信号流图，并采用微分的方法将能分析

动态机理。

定义回路Ⅴ为：Ｖ→回路Ⅱ→α→Ｄ→Ｖ。则
图１中涉及速度稳定性的回路有回路Ⅳ和回
路Ⅴ。

如图３所示，当 Ｖ发生变化，即增量 ｄＶ＜０
时，此信号沿着两个分支流动，反作用到速度本

身。第一个分支直接产生阻力增量 ｄＤ１；第二个
分支输入到法向上的回路Ⅱ产生迎角增量 ｄα，再
产生阻力的另一个增量 ｄＤ２。而阻力总增量 ｄＤ
经过积分，又会引起速度变化。

ｄＶ →＜０ ｄＤ１ →＜０ ｄＤ＞０
　↓　　　　　　　　　↑
回路 →Ⅱ ｄα →＞０ ｄＤ２＞０

图３　阻力增量示意图
Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｒａｇｉｎｃｒｅｍｅｎｔ

定理２　速度不稳定和出现 Ｄ－Ｖ曲线反区
的原因是：当速度有摄动时，ｄＤ２ ＞ ｄＤ１ ，即等
价于回路Ⅴ的发散度大于回路Ⅳ的收敛度
（Ｋ回路Ⅳ ＋Ｋ回路Ⅴ ＞０），亦等价于：法向对切向的耦
合发散作用，大于切向对自身的收敛作用。

证明：

ｄＤ＝ｄＤ２＋ｄＤ１＝
Ｄ
α
ｄα＋ＤＶ

ｄＶ （７）

可设 ｄＶ＜０，则当且仅当 ｄＤ２ ＞ ｄＤ１ 时，
有ｄＤ＞０，得 ｄＤ／ｄＶ＜０，Ｄ－Ｖ曲线反区，且包围
速度的回路的总增益为：

ＫＶ＝Ｋ回路Ⅳ＋Ｋ回路Ⅴ＝
－１
ｍ
ｄＤ２
ｄＶ＋

ｄＤ１
ｄ( )Ｖ ＝－１ｍ·

ｄＤ
ｄＶ＞０

（８）
由定理１可知，速度不稳定。 □
定理２对速度不稳定的解释较浅，进一步分

析更深的气动原因。

定理３［１２］　速度不稳定当且仅当：反区飞行
时极曲线上的点（用Ａ点表示）的切线斜率，小于
Ａ点与原点连线的斜率（即Ａ点升阻比）。

证明：速度信号输入到回路Ⅱ中，会出现相应
的迎角输出（符合推论１），其物理过程是当速度
变化时候，法向有平衡趋势，会配平出相应的迎角

变化量。在速度不稳定的过程中，可以认为回

路Ⅱ始终是平衡的，有：

ｄＬ＝Ｌ
α
ｄα＋ＬＶ

ｄＶ＝０ （９）

可知，ｄＶ输入到回路Ⅱ后，有输出ｄα：

ｄα＝－ｄＶＬＶ
Ｌ
( )α （１０）

又因为：

Ｌ
Ｖ
＝ρＶＳＣＬ

Ｌ
α
＝０．５ρＶ２ＳＣＬα

Ｄ
Ｖ
＝ρＶＳＣＤ

Ｄ
α
＝０．５ρＶ２ＳＣＤ















α

（１１）

其中，ＣＬα＝
ＣＬ
α
，ＣＤα＝

ＣＤ
α
。

由式（１０）～（１１）得：

·６２１·
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ｄＤ
ｄＶ＝

Ｄ
Ｖ
＋Ｄ
α
·
α
Ｖ
＝ρＶＳ（ＣＤ－ＣＬＣＤα／ＣＬα）

（１２）

ＫＶ＝Ｋ回路Ⅳ ＋Ｋ回路Ⅴ＝－
１
ｍ·
ｄＤ
ｄＶ＝

ρＶＳ
ｍ
ＣＤα
ＣＬα
ＣＬ－Ｃ( )Ｄ
（１３）

由定理１可知，当且仅当速度不稳定时，有
ＫＶ＞０，得到：

ＣＬα
ＣＤα
＝ 
ＣＬ
( )α ＣＤ

( )α ＝
ＣＬ
ＣＤ
＜
ＣＬ
ＣＤ

（１４）

其中，ＣＬ／ＣＤ是Ａ点的升阻比，ＣＬ／ＣＤ是Ａ点切
线的斜率。 □

又由于极曲线的斜率单调递减，故如图４所
示。过原点做极曲线的切线，切点右边的点对应

着Ｄ－Ｖ曲线反区的点，切点左边的点对应着 Ｄ－
Ｖ曲线正区的点，切点处的迎角正好是有利迎角。
极曲线斜率越小，速度稳定性越差。

图４　速度稳定性的极曲线
Ｆｉｇ．４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｎｐｏｌａｒｃｕｒｖｅ

根据定义２，可以用式（８）或式（１３）来表征
速度发散度，这和平常用 Ｄ－Ｖ曲线斜率来表征
是一样的，因为二者成比例。

文献［８］中认为反区时 Ｘｕ（切向力小扰动
量对切向速度分量小扰动量的导数）表征速度

稳定性。实际上，由于切向和法向具有较强耦

合，故速度稳定共同体现在 Ｘｕ和 Ｘｗ（切向力小
扰动量对法向速度分量小扰动量的导数）上，且

无控制时，Ｘｗｗ对切向速度稳定性的作用比 Ｘｕｕ
更大。

３．２　轨迹不稳定机理分析

首先分析已有的轨迹稳定性指标，美军标

ＭＩＬ－Ｆ－８７８５Ｃ中，γ－Ｖ曲线中的 ｄγ／ｄＶ值被
用于衡量轨迹稳定性程度，如图５所示。

定理４　γ－Ｖ曲线和 Ｄ－Ｖ曲线斜率的关
系为：

ｄγ
ｄＶ＝－

１
ｍｇ·

ｄＤ
ｄＶ （１５）

式（１５）中的变量采用国际单位制，且 γ单位
为ｒａｄ。

图５　γ－Ｖ曲线
Ｆｉｇ．５　γ－Ｖｃｕｒｖｅ

证明：从操纵上解释 γ－Ｖ反区：操纵杆（这
里可取拉杆）时，俯仰角增大，迎角增大，在速度

和轨迹不稳定的情况下，速度和轨迹角都会减小，

即ｄγ／ｄＶ＞０，对应γ－Ｖ曲线反区。
这时，速度和轨迹角不会一直减小下去，由于

重力分量随轨迹角减小而增加，切向力会重新平

衡（平衡点是不稳定结点），系统重新达到稳态。

采用微分思想，对于此系统，各量都只是在无穷小

范围内变化，重新稳态后，轨迹角有增量 ｄγ→０。
切向和法向的稳态平衡方程［１２］为：

Ｔｃｏｓ（αＴ＋α）－Ｄ－ｍｇｓｉｎγ＝０
Ｔｃｏｓ（αＴ＋α－ｄγ）－（Ｄ＋ｄＤ）－ｍｇｓｉｎ（γ＋ｄγ）＝０

Ｌ－ｍｇｃｏｓγ＋Ｔｓｉｎ（αＴ＋α）＝０
Ｌ＋ｄＬ－ｍｇｃｏｓ（γ＋ｄγ）＋Ｔｓｉｎ（αＴ＋α－ｄγ）＝０
在γ很小时（一般正常飞行、着陆／舰等情况都

符合此条件），有 ｓｉｎ（γ＋ｄγ）≈γ＋ｄγ。另外因为
αＴ＋α较大，ｓｉｎ（αＴ＋α－ｄγ）不能约等于αＴ＋α－
ｄγ，而有ｓｉｎ（αＴ＋α－ｄγ）＝ｓｉｎ（αＴ＋α）。又因为，
ｃｏｓ（γ＋ｄγ）＝ｃｏｓγｃｏｓｄγ－ｓｉｎγｓｉｎｄγ＝ｃｏｓγ，故有：

ｄγ≈－ｄＤｍｇ
ｄＬ{ ＝０

（１６）

将式（１６）两边同除ｄＶ，且一定意义下可将约
等号视为等号，有：

ｄγ
ｄＶ＝－

１
ｍｇ·

ｄＤ
ｄＶ （１７）

□
定理４说明了：第一，γ－Ｖ曲线和Ｄ－Ｖ曲线

的斜率成比例。第二，ｄγ／ｄＶ和 ｄＤ／ｄＶ成比例，
表示轨迹稳定性和速度稳定性是一致的。第三，

摄动时，系统重新达到稳态后，轨迹角增量和阻力

增量成比例。

·７２１·
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式（１６）只说明了轨迹发散后的重新稳态时，
轨迹角增量和阻力增量的关系，并没有说明轨迹

不稳定（发散）的过程和原因。下面用信号流图

方法分析该原因。

定义回路Ⅵ为：γ→α→回路Ⅳ→Ｖ→Ｌ→γ。
则图１中涉及轨迹稳定性的回路有回路Ⅱ和回
路Ⅵ。

当γ有增量ｄｒ时，产生 ｄα，此信号会沿着两
个分支流动来反作用到轨迹本身。第一个分支直

接产生升力增量 ｄＬ１；第二个分支输入到切向上
的回路Ⅳ，输出 ｄＶ，产生升力的另一个增量 ｄＬ２。
而升力总增量 ｄＬ经过积分，又会引起轨迹角变
化。过程如图６所示。

ｄγ →＜０ ｄα →＞０ ｄＬ１ →＞０ ｄＬ＜０
　　　　　↓　　　　　　　　　↑
　　　　回路 →Ⅳ ｄＶ →＜０ ｄＬ２＜０

图６　升力增量示意图
Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌｉｆｔｉｎｃｒｅｍｅｎｔ

定理５　轨迹不稳定的原因是：当迎角有摄
动时，ｄＬ２ ＞ ｄＬ１ ，即等价于回路Ⅵ的发散度
大于回路Ⅱ的收敛度（Ｋ回路Ⅵ ＋Ｋ回路Ⅱ ＞０），也等
价于切向对法向的耦合发散作用大于法向对自身

的收敛作用。

证明：

ｄＬ＝ｄＬ１＋ｄＬ２＝
Ｌ
α
ｄα＋ＬＶ

ｄＶ （１８）

可设ｄα＞０，则当且仅当 ｄＬ２ ＞ ｄＬ１ 时，有
ｄＬ＞０。得ｄＬ／ｄα＜０，包围速度的回路（回路Ⅱ和
回路Ⅵ）的总增益为：

Ｋγ＝Ｋ回路Ⅵ＋Ｋ回路Ⅱ＝
－１
ｍＶ
ｄＬ１
ｄα
＋
ｄＬ２
ｄ( )α ＝－１ｍ·ｄＬｄα＞０

（１９）
由定理１得，轨迹不稳定。 □
定理５对轨迹不稳定的解释较浅，定理６进

一步分析深层的气动原因。

定理６　轨迹不稳定当且仅当：反区飞行时，
极曲线上点（用 Ａ点表示）的切线斜率小于 Ａ点
与原点连线的斜率（即Ａ点升阻比）。

证明：由切向的环Ⅳ平衡，有

ｄＤ＝Ｄ
α
ｄα＋ＤＶ

ｄＶ＝０ （２０）

由式（１１）、式（２０）得：
Ｋγ ＝Ｋ回路Ⅱ ＋Ｋ回路Ⅵ　　　　　　　

＝１ｍＶ
Ｌ
α
·
α
γ
＋Ｌ
Ｖ
·
Ｖ
α
·
α
( )γ

＝－１ｍＶ·
Ｌ
α
＋Ｌ
Ｖ
·
Ｖ
α

＝０．５ρＶＳｍ
ＣＬ
ＣＤ
ＣＤα－ＣＬ( )α （２１）

由定理１可知，当且仅当轨迹不稳定时，有
Ｋγ＞０，得到：

ＣＬα
ＣＤα
＝ 
ＣＬ
( )α ＣＤ

( )α ＝
ＣＬ
ＣＤ
＜
ＣＬ
ＣＤ

（２２）

□
同３１节的思路，做轨迹稳定性极曲线图，如

图７所示。图７和图４所对应的正、反情况是完
全相同的，这表明轨迹和速度在稳定性上是一致

和一体的。

图７　轨迹稳定性的极曲线
Ｆｉｇ．７　Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｎｐｏｌａｒｃｕｒｖｅ

综合３．１节和本节内容，可得到以下结论：
１）由定理２和定理５可知，速度矢量（速度

和轨迹的统称）不稳定的直接原因是，切向和法

向的相互耦合发散作用大于其各自方向上对自身

的收敛作用。

２）综合定理３和定理６以及定理４可知，反
区时，速度不稳定和轨迹不稳定的界限和原因都

是一样的。速度矢量不稳定的更深原因是，极曲

线上的切线斜率小于当时工作点的升阻比。

３）速度的发散度和轨迹的发散度是不同且
不成比例的。速度的发散度可以用 Ｄ－Ｖ曲线斜
率或者式（１３）来表征，而轨迹的发散度应该用
式（２１）来表征。
４）Ｄ－Ｖ曲线、γ－Ｖ曲线、极曲线等存在相互

对应的反区和正区。并且 Ｄ－Ｖ曲线和 γ－Ｖ曲
线的斜率成比例。

文献［８］中认为，Ｚｕ（法向力小扰动量对切向
速度分量小扰动量的导数）表征轨迹稳定性。此

观点具有一定合理性，但同时轨迹的稳定性还应

同时考虑Ｚｗ。由于法向和切向耦合作用大，无控
制时，Ｚｕｕ对法向轨迹稳定性的作用比Ｚｗｗ更大。

３．３　速度矢量不稳定深层机理分析

本节在定理３和定理６的基础上，进一步推
导和分析其深层的物理机理。

·８２１·
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定理７　速度矢量不稳定，当且仅当：反区飞
行时，对应于阻力系数曲线上点（用Ｂ点表示）的
切线斜率，大于Ｂ点与点（α０，０）连线的斜率。

证明：当飞机未失速时，ＣＬ和α呈线性关系。

ＣＬ＝
ＣＬ
α
（α－α０） （２３）

由式（１４）和式（２２），得：
ＣＬ
ＣＬ
＝ α
α－α０

＜
ＣＤ
ＣＤ

ＣＤ
α－α０

＜
ＣＤ
α
＝ＣＤα

　
　
（２４）

式中，
ＣＤ
α－α０

表示 Ｂ点与点（α０，０）的连线斜率，

ＣＤα为Ｂ点的切线斜率。
当飞机已失速时，阻力系数曲线斜率会更大，

飞机速度矢量必然不稳定，也必然满足式（２４）。
□

又由于 ＣＤ－α曲线的斜率单调递增，故如
图８所示，过点（α０，０）做 ＣＤ－α曲线的切线，切
点右边的点对应着 Ｄ－Ｖ曲线、γ－Ｖ曲线和极曲
线的反区的点，切点左边的点对应着 Ｄ－Ｖ曲线、
γ－Ｖ曲线和极曲线的正区的点，切点处的迎角正
好是有利迎角。ＣＤ－α曲线斜率越大，速度矢量
稳定性越差。

图８　阻力系数曲线正、反区
Ｆｉｇ．８　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅ′ｓｆｒｏｎｔｓｉｄｅａｎｄｂａｃｋｓｉｄｅａｒｅａ

由式（２４）可知，反区速度矢量不稳定的原因
是低速大迎角下阻力系数斜率 ＣＤα过大，进一步
分析其物理原因。

大迎角时，附面层气流分离会让翼面产生涡

旋，而上下翼面的压差较大又会让翼梢产生较强

的卡门涡旋，这两种涡旋在力效应上让压差阻力、

诱导阻力和阻力系数很大。

如图９所示，设速度出现负摄动，此时迎角在
法向作用下会出现正摄动。速度出现负摄动，有减

小阻力的作用（这里称为Ｎ作用）。迎角正摄动会
让附面层气流分离点前移，上下翼面的压差也会有

很大变化，进而附面层和翼梢的两处涡旋都会有较

大的增强，因而有增加阻力的作用（这里称为Ｐ作

用）。Ｐ作用是导致ＣＤ和ＣＤα过大的原因。

图９　速度矢量不稳定的物理过程
Ｆｉｇ．９　Ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ

当Ｐ作用能强到使 ＣＤ的增量ＣＤ达到符合
式（２４）或式（２２）的程度时，Ｐ作用就会比 Ｎ作用
强。这时，阻力最终会增加，而和速度的最初摄动

异号。由３１节和３２节可知，这时切向和法向
发散性的耦合作用大于各自方向对自身的收敛作

用，速度矢量不稳定且发散。

也可从能量角度更清晰地进行分析。Ｎ作用
有减小阻力功率的作用，Ｐ作用有增加阻力功率
的作用。当 Ｐ作用使ＣＤ符合式（２４）或式（２２）
时，阻力功最终会增加，而和速度的最初摄动异

号。在发动机功率不变下，总功率为负，因而动能

减小，飞机失去平衡，势能也随之减小，并且陷入

恶循环。本质上，此时飞机动力学系统是一个耗

散结构系统。

以上就是速度矢量不稳定的物理原因。

在速度矢量不稳定过程中，由于重力对飞机

做正功，而且重力功率会随着轨迹角发散增大而

越来越大，当增加的重力功率能抵消增加的阻力

功率时，由动能定理可知，动能停止减小，速度和

轨迹恢复平衡。虽然速度矢量暂时恢复了平衡，

但是并不是稳定的。因为这个平衡点只是一个不

稳定的结点，当速度矢量有摄动时，又会再次重复

上面的发散过程。

４　反区时速度矢量的稳定控制机理

在着舰的反区飞行时，必须利用发动机进行

ＡＰＣＳ来保证飞机的稳定性和可控性。从能量角
度看，速度矢量不稳定的原因是阻力功率的最终

变化和速度的最初摄动符号相反，系统是耗散结

构的，只有通过系统外的能量（这里是发动机）来

干涉系统，才能让系统重新保持稳定。常采用的

ＡＰＣＳ有速度恒定 ＡＰＣＳ和迎角恒定 ＡＰＣＳ。其
中，速度恒定ＡＰＣＳ是将速度反馈到发动机，迎角

·９２１·
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恒定ＡＰＣＳ是将迎角反馈到发动机［１５－１９］。下面

分析以上两种ＡＰＣＳ的稳定机理。
下面分析以上两种ＡＰＣＳ的稳定机理。

４．１　速度恒定ＡＰＣＳ的速度矢量稳定机理

在图１中，将速度 Ｖ增益 ｋ１（ｋ１＜０）后，反馈

到δＴ上，形成回路Ⅶ：Ｖ→Ｔ→δＴ→Ｖ。
由式（１３）可得，包围速度的所有回路（回路

Ⅶ、回路Ⅳ和回路Ⅴ）的总增益为：

ＫＶ Ｖ＿ＡＰＣＳ＝ＫＶ＋Ｋ回路Ⅶ ＝
ρＶＳ
ｍ
ＣＤα
ＣＬα
ＣＬ－Ｃ( )Ｄ ＋ｋ１ｋＴｍ

（２５）
由定理 １可知，令ＫＶ Ｖ＿ＡＰＣＳ＜０，得速度稳定

条件：

ｋ１＜
ρＶＳ
ｋＴ
ＣＤ－

ＣＤα
ＣＬα
Ｃ[ ]Ｌ （２６）

定义回路Ⅷ：γ→α→回路Ⅳ和回路Ⅶ→Ｖ→
Ｌ→γ。包围γ的环为回路Ⅷ和回路Ⅱ。

由切向平衡，得：

ｋ１ｋＴｄＶ－
Ｄ
α
ｄα－ＤＶ

ｄＶ＝０ （２７）

ｄＶ
ｄα
＝ （Ｄ／α）
ｋ１ｋＴ－（Ｄ／Ｖ）

（２８）

由式（１１）和式（２８），得：
Ｋγ Ｖ＿ＡＰＣＳ＝Ｋ回路Ⅷ ＋Ｋ回路Ⅱ

＝１ｍＶ·
Ｌ
Ｖ
·
Ｖ
α
·
α
γ
＋１ｍＶ·

Ｌ
α
·
α
γ

＝－１ｍＶ·
（Ｌ／Ｖ）（Ｄ／α）
ｋ１ｋＴ－（Ｄ／Ｖ）

－１ｍＶ·
Ｌ
α

＝－０．５ρＶＳｍ
ρＶＳＣＬＣＤα
ｋ１ｋＴ－ρＶＳＣＤ

＋ＣＬ( )α （２９）

由定理１可知，令Ｋγ Ｖ＿ＡＰＣＳ＜０，由于 ｋ１＜０，
得轨迹稳定条件：

ｋ１＜
ρＶＳ
ｋＴ
ＣＤ－

ＣＤα
ＣＬα
Ｃ( )Ｌ （３０）

分析可得以下结论：

１）式（２６）和式（３０）相同，表明速度恒定
ＡＰＣＳ下，速度稳定和轨迹稳定的临界条件是一
样的。

２）式（２５）和式（２９）不同且不成比例，表明速
度恒定ＡＰＣＳ下，轨迹发散度和速度发散度并不
等价。

３）速度恒定ＡＰＣＳ对速度稳定的影响是直接
的。表现为当 ｋ１ →∞时（只是采用极限思想，
并非实际情况），ＫＶ Ｖ＿ＡＰＣＳ→∞。因此，在发动机
的承受范围内，速度收敛度可以任意大。

４）当 ｋ１ →∞时，由式（２９）可知，速度收敛

度 Ｋγ Ｖ＿ＡＰＣＳ → Ｋ回路Ⅱ ，总 有 Ｋγ Ｖ＿ＡＰＣＳ ＜
Ｋ回路Ⅱ 。结合图１可知，速度恒定ＡＰＣＳ对轨迹
稳定的影响是间接的，通过实现切向速度稳定，达

到切向和法向解耦的目的，进而让轨迹在回路Ⅱ
作用下能够实现稳定。由第２节分析可知，低动
压下回路Ⅱ的收敛度小，所以速度恒定 ＡＰＣＳ即
使在极限状态下，其轨迹收敛度也差。而轨迹收

敛度直接关系到飞机的纵向响应速度。

４．２　迎角恒定ＡＰＣＳ的速度矢量稳定机理

在图１中，将迎角 α以 ｋ２（ｋ２＞０）增益后反

馈到δＴ上。
定义回路Ⅸ：Ｖ→回路Ⅱ→α→δＴ→Ｔ→Ｖ。
由式（１０）、式（１１）、式（１３）可知，包围 Ｖ的

所有回路（回路Ⅳ、回路Ⅴ、回路Ⅸ）的总增益为：
ＫＶ α＿ＡＰＣＳ＝ＫＶ＋Ｋ回路Ⅺ

＝ＫＶ＋
１
ｍ·
Ｔ
α
·
α
Ｖ

＝ρＶＳｍ
ＣＤα
ＣＬα
ＣＬ－Ｃ[ ]Ｄ － ＣＬｋ２ｋＴ０．５ｍＶＣＬα

（３１）

由定理 １可知，令ＫＶ α＿ＡＰＣＳ＜０，得速度稳定
条件：

ｋ２＞
０．５ρＶ２Ｓ
ｋＴ

ＣＤα－
ＣＤ
ＣＬ
ＣＬ( )α （３２）

定义回路Ⅹ：γ→α→δＴ→Ｔ→回路Ⅳ→Ｖ→
Ｌ→γ。

计算ｄα输入到回路Ⅱ后的输出为：

ｄＶ＝ｄＴ Ｄ
( )Ｖ ＝ｋ２ｋＴｄα Ｄ

( )Ｖ （３３）

由式（１１）、式（３３）得，包围 γ的所有回路的
总增益为：

Ｋγ α＿ＡＰＣＳ＝Ｋγ＋Ｋ回路Ⅹ

＝Ｋγ＋
１
ｍＶ·

Ｌ
Ｖ
·
Ｖ
α
·
α
γ

＝０．５ρＶＳｍ
ＣＬ
ＣＤ
ＣＤα－ＣＬ( )α －ｋ２ｋＴＣＬｍＶＣＤ

（３４）

由定理 １可知，令Ｋγ α＿ＡＰＣＳ＜０，得轨迹稳定
条件：

ｋ２＞
０．５ρＶ２Ｓ
ｋＴ

ＣＤα－
ＣＤ
ＣＬ
ＣＬ( )α （３５）

分析可得以下结论：

１）式（３２）和式（３５）相同，表明迎角恒定
ＡＰＣＳ下，速度稳定和轨迹稳定的临界条件是一
样的。

２）式（３１）和式（３４）不同且不成比例，表明迎
角恒定ＡＰＣＳ下，轨迹发散度和速度发散度并不
等价。

·０３１·
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３）迎角恒定ＡＰＣＳ机理为：通过迎角反馈，构
成了切向和法向的收敛性耦合，抵消原动力学的

发散性耦合，并让切向和法向总的耦合是收敛的，

进而稳定速度和轨迹。

４）虽然当ｋ１／ｋ２＝－２ＣＬ／（ＶＣＬα）时，ＫＶ Ｖ＿ＡＰＣＳ＝
ＫＶ α＿ＡＰＣＳ，但是回路Ⅶ中有一个积分器，回路Ⅸ中
有两个积分器，回路Ⅶ的相位滞后要小得多。所
以，速度恒定 ＡＰＣＳ稳定速度的能力要大于迎角
恒定ＡＰＣＳ。
５）由于 Ｋγ Ｖ＿ＡＰＣＳ ＜ Ｋ回路Ⅱ ，又由于调节

ｋ２，很 容 易 让 Ｋγ α＿ＡＰＣＳ ＞ Ｋ回路Ⅱ ，进 而 使
Ｋγ α＿ＡＰＣＳ ＜ Ｋγ Ｖ＿ＡＰＣＳ 。故，迎角恒定 ＡＰＣＳ稳
定迎角的能力要大于速度恒定ＡＰＣＳ，从而更有利
于轨迹控制。由于迎角稳定和轨迹控制的效果对

着舰非常重要，应该采用迎角恒定 ＡＰＣＳ，这和美
军的试飞结论是相同的。

４．３　仿真

仿真分析上述两种稳定控制的效果。采用文

献［２０］中的Ｆ／Ａ－１８Ａ飞机纵向线性模型，配平
在着舰状态：速度７０ｍ／ｓ、轨迹角－３５°。升降舵

通道为自动着舰下常用的 Ｈ·（垂直速度）控制结
构，油门通道分别设计成速度恒定 ＡＰＣＳ和迎角

恒定ＡＰＣＳ。仿真加入垂直速度阶跃指令 Ｈ·ｃ＝
１２ｍ／ｓ，其阶跃响应曲线如图１０所示。着舰速
度下对应的轨迹角指令是１°。

由图１０可知，迎角恒定 ＡＰＣＳ稳定速度的能
力要比速度恒定 ＡＰＣＳ差，但是迎角保持和轨迹
控制的能力要比速度恒定ＡＰＣＳ好。仿真同样辅
助说明了４１节和４２节的结论。

５　结论

本文提出多回路分析的方法，来研究反区速

度矢量不稳定及其稳定控制的机理。这种方法利

用信号流图在时域上研究飞机动力学，分析上具

有简明直观、深入系统的特点。

反区速度矢量不稳定具有不同层面的机

理。直接原因是切向和法向的相互耦合发散作

用，大于各自方向上对自身的收敛作用。深层

原因是极曲线上的切线斜率，小于当时状态点

的升阻比。底层物理原因是速度矢量摄动所导

致的附面层和翼梢处的涡旋变化过强，导致阻

力系数曲线上点的切线斜率，大于点与（α０，０）
的连线的斜率。

采用动力补偿可以使速度矢量恢复稳定性和

可控性。速度恒定ＡＰＣＳ通过稳定速度来实现法

图１０　Ｈ·ｃ＝１．２ｍ／ｓ阶跃响应

Ｆｉｇ．１０　Ｈ·ｃ＝１．２ｍ／ｓｓｔｅｐｒｅｓｐｏｎｓｅ

向和切向的解耦，进而使速度矢量稳定可控。迎

角恒定 ＡＰＣＳ通过构造切向和法向的收敛性耦
合，来抵消原动力学的发散性耦合，进而使速度矢

量稳定可控。速度恒定ＡＰＣＳ的稳定速度能力更
好，而迎角恒定ＡＰＣＳ在迎角稳定、轨迹控制方面
的能力更好，因此对于着舰飞行，应该采用迎角恒

定ＡＰＣＳ。
速度和轨迹的反区不稳定界限是一样的，并

且速度和轨迹的ＡＰＣＳ稳定界限也是一样的。这
表明速度矢量的幅值（即速度）和方向（即轨迹）

在稳定性上具有一致性。

Ｄ－Ｖ曲线、γ－Ｖ曲线、ＣＬ－ＣＤ曲线、ＣＤ－α
曲线等在速度矢量稳定性上具有相互对应的确定

的区域。Ｄ－Ｖ曲线和 γ－Ｖ曲线的斜率都可以
表征速度矢量的稳定性程度，且两种曲线的斜率

成比例关系。
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