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摘 要： 在满足声爆约束下的超声速民用飞机在布局和气动特性方面有很多特殊的地方，该类飞机飞行品质

需要深入研究以确保飞行安全和更好性能。首先研究超声速民用飞机纵向气动特性和操纵特点，结合重心主

动控制技术和最小静稳定裕度给出重心前限和重心后限的确定过程；然后对超声速民用飞机操纵性进行计算

分析，提出合理确定重心前后限是解决超声速民用飞机纵向操纵能力偏低问题的关键点；最后对提高超声速民

用飞机纵向飞行品质的有效方法进行研究。结果表明：超声速民用飞机超声速飞行时，虽然焦点大幅后移以及

俯仰操纵效率偏低，通过合理设计重心前后限及增稳系统控制律可以保证超声速民用飞机在宽速域范围内具

有满意的飞行品质。
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Research on CG limits and longitudinal flying qualities for 
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Abstract： Supersonic civil aircraft designed to meet sonic boom constraints have many special features in terms of 
configuration and aerodynamic characteristics. The flight quality of such aircraft requires research to ensure flight 
safety and better performance. Firstly， the longitudinal aerodynamic and control characteristics of supersonic civil 
aircraft are studied， and a design method for determining fore-and-aft center of gravity （CG） limits is proposed by 
combining active CG control technology with the minimum static stability margin. Then， a calculation method for 
the longitudinal control capability of supersonic civil aircraft is presented and analyzed. It is concluded that reason⁃
ably determining the fore-and-aft CG limits is the key to addressing the problem of insufficient longitudinal control 
capability for supersonic civil aircraft. Finally， effective methods for improving the longitudinal flying qualities of su⁃
personic civil aircraft were investigated. The results show that during the supersonic cruise of supersonic civil air⁃
craft， despite the significant rearward shift of the aerodynamic center and the low pitch control efficiency， satisfacto⁃
ry flying qualities throughout a wide speed range can be ensured by reasonably designing the forward and aft limits 
of the center of gravity as well as the control law of the stability augmentation system.
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0　引  言

在跨洋航线中，传统亚声速民航客机的飞行

时长普遍超过 10 h，长时间封闭空间内的乘客易出

现明显的疲劳与不适，因此超声速民用飞机被视

为提升民航出行舒适性与效率的核心技术方向［1］。

相比亚声速客机，超声速民用飞机可大幅缩短跨

洲际飞行时间，是推动全球政治、经济、文化交流

效率提升的重要载体，也被公认为下一代民航客

机的核心发展趋势之一［2-3］。

20 世纪 70 年代，“协和”和图-144 两款超声速

客机投入商业运营，但受成本、环保与安全等因素

限制，两款机型分别于 2003 年和 1999 年退出市

场［4］。近年来，随着航空技术的迭代，全球多家机

构重启了超声速民用飞机的研发计划，例如日本

JAXA 的 S4 项目［5］、洛马公司的 QSTA（Quiet Su⁃
personic Technology Airliner）计划［6］，NASA 也在

持 续 开 展 超 声 速 飞 行 验 证 ，并 研 制 了 X-59 
QueSST 验证机［7］，以探索低噪声超声速飞行技

术。尽管市场对超声速民用飞机仍有需求，但新

一代机型在噪声、气动布局、飞行力学与经济性等

方面仍面临诸多技术挑战。

超声速民用飞机飞行马赫数跨度大，飞机超

声速飞行时，气动焦点大幅度后移，因此对于相同

重心，飞机纵向稳定性会发生很大改变，通过主动

重心控制技术虽然可以改善这一问题，但对于主

动重心控制的具体要求以及飞机重心前后限的确

定还需研究，该问题涉及到超声速民用飞机最小

纵向静稳定裕度的确定，如何确定超声速民用飞

机最小纵向静稳定裕度需要兼顾飞机最佳性能的

发挥、飞控系统的复杂程度、飞控系统成本以及飞

机故障后安全性等很多因素，该问题需要进一步

研究。

超声速民用飞机关键技术包括声爆抑制、推

进系统、气动布局等［8］，尤其是超声速民用飞机在

声爆方面研究论文较多［9-11］，但基于声爆设计的布

局飞机在操稳方面有一些特殊的地方，比如尾容

量相对比较小，尾翼上俯仰操纵效率偏低。超声

速布局要同时兼顾声爆和操稳特性，因此声爆约

束下气动布局的操稳特性研究是支撑该类飞机布

局成立的关键因素，但缺少该方面研究，谭玉婷

等［12］仅定性提到鸭翼和正常布局操纵面的对比；

吕新波等［13］对飞翼运输机的重心前后限和纵向飞

行品质进行了研究，但超声速民用飞机布局形式、

气动特性、质量特性与飞翼运输机截然不同，因此

其重心前后限和纵向飞行品质出现很多新的特征

需要研究。

即使超声速民用飞机布局方案满足声爆约

束，若重心和飞行品质设计不合适，仍可能会导致

操纵要求过高损失飞机的性能或者飞行品质降级

影响飞行安全的情况出现。

本文研究超声速民用飞机重心前限和重心后

限确定过程，给出超声速民用飞机纵向最小静稳

定裕度的确定过程，同时研究提高超声速民用飞

机纵向飞行品质的有效方法。

1　纵向气动特性和操纵特点

本文以某小型超声速民用飞机为研究对象，

设定其起飞重量为 30 t、巡航马赫数 1. 7、巡航高度

15 000 m；在完成低噪声气动布局方案与高效气动

设计优化后，其气动外形如图 1 所示。该机型采用

大长细比“箭形”机身、大后掠三角翼、T 形尾翼的

布局形式，整体构型符合第三代低噪声超声速民

用飞机的设计理念 [ 14 ]。低噪声布局的核心原理是

通过翼身组合体的波系干扰，削弱地面反射的激

波强度，从而降低声爆对地面的干扰 [ 1 ]。

采用图 1 所示的超声速民用飞机外形，经计算

流体力学（CFD）计算后获得了飞机气动特性，包

括俯仰力矩特性和升力特性，对应状态为后缘襟

图 1 超声速民用飞机外形图

Fig. 1　Configuration of the supersonic civil aircraft
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翼 20°，马赫数 0. 2。超声速民用飞机起飞构型俯

仰力矩特性随迎角的变化曲线如图 2 所示，可以看

出：俯仰力矩特性在较大迎角后呈现明显非线性

特性，迎角大于 4°以后飞机纵向稳定性明显增加，

焦点后移 5%MAC，在较大迎角范围内飞机有显

著地的低头力矩，在迎角 12°出现了明显的力矩拐

点；另外由于该类飞机平尾力臂较小，尾容量低，

该类飞机俯仰操纵效率偏低，这些特性导致超声

速民用飞机需要更大的平尾偏度来操纵，而平尾

最大偏度也是有限的，为了满足操纵性要求需要

设计合适的纵向静稳定裕度。

起飞构型升力系数随迎角的变化如图 3 所示，

可以看出：随着迎角增加，升力系数逐步增加，直

至迎角增加至 13°时尚未出现升力拐点。

飞机的失速迎角通常指升力系数达到最大值

时所对应的迎角，迎角增大到该值时，机翼上表面

气流分离，升力达到最大值，超过该迎角后升力降

低，飞机进入失速。俯仰力矩上仰迎角可称为操

纵安全临界迎角，超过该迎角，飞机变为静不稳

定，该迎角是工程上为了飞机安全操纵确定的迎

角边界。

对于超声速民机来说，操纵安全临界迎角为

12°，而飞机失速迎角大于操纵安全临界迎角，为了

确保飞机安全操纵，将超声速民机操纵安全临界

迎角作为迎角边界，此时对应的升力系数 0. 8 左右

为最大升力系数，该类布局飞机最大升力系数偏

低，导致此类飞机失速速度和离地速度较大，起降

距离较长等限制特点。

超声速民用飞机操纵安全临界迎角小于失速

迎角的原因分析如下：在力矩拐点迎角时，机翼上

气流没有大面积分离，升力系数随迎角增加仍在

增加，但平尾处的下洗非线性变化，导致出现抬头

趋势。

超声速民用飞机焦点随着马赫数的变化（取

导范围为 α∈［0°～4°］）如图 4 所示，可以看出：在亚

声速范围内，随着马赫数的增加，焦点轻微后移，

在跨声速附近，随着马赫数的增加焦点显著后移，

焦点最大后移量约 13%MAC，在马赫数大于 1. 2
以后的超声速范围内，随着马赫数增加焦点轻微

前移。由于该类布局飞机机翼平均气动弦长比常

规布局大很多，因此跨声速焦点显著后移对飞机

操纵性和稳定性影响显著。

2　重心前后限确定方法

放宽静稳定度是将飞机重心和焦点靠近，静

稳定裕度变小。这类飞机需要依赖飞控来提高稳

定性，而电传飞控系统的成熟应用，为放宽静稳定

度设计提供了工程实现的基础。

对于超声速民用飞机而言，采用放宽静稳定

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0

40

45

50

55

60

65

70

75

80

飞
机
焦
点
（

%
M

A
C
）

马赫 数

 

图 4 飞机焦点位置随着马赫数的变化

Fig. 4　Variation of aircraft aerodynamic center 
location with mach number
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图 2 起飞构型俯仰力矩特性随迎角的变化

Fig. 2　Variation of pitching moment characteristics with 
angle of attack in takeoff configuration
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图 3 起飞构型升力系数随迎角的变化

Fig. 3　Variation of lift coefficient with angle of 
attack in takeoff configuration
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度设计后，平尾的配平偏角会由负偏角向正偏角

趋势变化，全机总升力由机翼升力和平尾升力共

同构成，机翼升力无需再为平衡尾翼负升力而额

外消耗。在相同升力系数条件下，放宽静稳定度

的飞机配平迎角更小，升致阻力随之降低；同时配

平所需的尾翼向下载荷远小于常规飞机，尾翼的

尺寸与重量可大幅缩减 [ 15 ]，进而降低全机重量和

阻力。这种设计不仅能提升超声速民用飞机的升

阻比，通过减阻直接改善燃油效率，还能通过减重

让飞机实现常规设计难以企及的性能指标。此

外，放宽静稳定度还能放宽对飞机总体布局的限

制，为气动布局的优化提供更大自由度。由于超

声速民用飞机存在典型的跨声速焦点后移以及俯

仰操纵效率偏低，因此超声速民用飞机需要采用

放宽静稳定性技术减小对操纵能力的需求。

飞机重心后限由全机本体的最小纵向静稳定

裕度决定。常规运输机在后重心位置通常保留

5%MAC~10%MAC 的纵向正静稳定裕量 [ 16 ]，而

采用放宽静稳定度技术的电传飞机，其所需的静

稳定裕度可显著降低。由于不同种类飞机布局参

数差别大，因此超声速民用飞机采用多少静稳定

裕度是合适的需要研究。

飞行品质规范中的短周期模态要求已对最小

纵向静稳定裕度形成了隐性约束 [ 17 ]。综合考虑飞

机故障状态下的安全性与飞控系统成本等因素，

本研究认为，最小纵向静稳定裕度是飞控系统控

制增稳故障后在直接链模式下能安全飞行来确定

的，根据不同纵向静稳定裕度时飞行品质计算经

迭代求出确保飞机安全飞行时静稳定裕度为最小

纵向静稳定裕度，流程图如图 5 所示。

定重心位置高度 10 km 不同马赫数时的短周

期频率和操纵期望参数（CAP）计算结果如图 6 所

示，由于不同马赫数对应的配平迎角下飞机纵向

静稳定性有一定差异以及超声速民用飞机随着马

赫数增加焦点后移的特征，因此图中不同状态点

的静稳定裕度有差异，最终确定出超声速民用飞

机本体最小纵向静稳定裕度 3%MAC 时，可使飞

机在无控制增稳时的直接链模式下仍可安全飞行

（本体飞行品质满足等级 2），在增加控制增稳使可

使飞行品质提供至等级 1。基于最小纵向静稳定

裕度与气动焦点，可通过公式（1）计算得到超声速

民用飞机的重心后限。

mCy
z = ( x̄G - x̄F ) （1）

式中：mCy
z 为静稳定裕度；x̄G为重心相对位置坐标；

x̄F为焦点坐标。

主动重心控制技术是通过调整重心使得飞机

纵向静稳定裕度保持在一个合理范围内，减小飞

行总阻力。目前该技术在国外多款机型上已实现

工程应用 [ 18 ]，国内尚未有成熟的型号应用案例。

飞机在超声速飞行状态下，激波阻力的产生

与气动焦点的大幅后移会导致飞行阻力显著上

升，升阻比随之明显下降。协和号超声速客机正

是通过主动重心控制技术降低飞行阻力，保障了

飞机在超声速巡航状态下的操纵稳定性 [ 19 ]。

超声速飞行过程中，气动焦点会发生大幅度

后移，而主动重心控制技术能够合理移动重心确

保飞机有合适的纵向静稳定裕度，因此，主动重心

控制技术能够显著降低超声速飞行的阻力，减小

燃油消耗并大幅延长航程 [ 20 ]。

初始静稳定裕度

飞行品质计算

判断本体飞机操纵期望参
数是否满足等级2的要求

满足

获得最小静稳定裕度

不满足

变更静稳
定裕度

 

图 5 超声速民用飞机最小静稳定裕度确定流程图

Fig. 5　Flow chart for determination of minimum static 
margin of the supersonic civil aircraft
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静稳定裕度4%MAC,马赫数0.55

静稳定裕度3%MAC,马赫数0.7

静稳定裕度3%MAC,马赫数0.8

静稳定裕度5%MAC,马赫数0.9

静稳定裕度8%MAC,马赫数1.1

静稳定裕度12%MAC,马赫数1.2

图 6 飞机本体短周期频率和 CAP
Fig. 6　Calculation results of aircraft short-

period frequency and CAP
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飞机的重心允许范围需同时考虑燃油消耗变

化及乘客变化的影响，在重心后限确定后，再叠加

考虑重心范围，即可获得重心前限。考虑到超声

速民用飞机及尾容量低导致该类飞机俯仰操纵效

率偏低，重心前限是纵向操纵性的主要考虑状态，

因此此类飞机需要尽量减小纵向静稳定裕度和重

心范围。参考协和飞机起飞时对飞机重心的严格

约束，考虑到超声速民用飞机平均气动弦长大，在

一个固定速度状态下，从操纵性角度初步提出了

4%MAC 左右重心移动范围。此时，必须保证在

重心处于前限位置时，飞机的操纵性仍能满足飞

行品质规范。飞机重心范围和焦点位置随着马赫

数的变化如图 7 所示。根据飞机焦点位置随着马

赫数的变化数据（如图 7 中蓝色曲线），再考虑本文

前面确定出超声速民机本体最小纵向静稳定裕度

3%MAC，将飞机焦点前移 3%MAC 即可获得图 7
中红色的重心后限，再根据前面确定的 4%MAC
重心移动范围，将飞机重心后限前移 4%MAC 即

可获得图 7 中黑色的重心前限。

3　纵向操纵能力

超声速民用飞机布局增加了声爆的约束，对

于该类布局通常采用了大长细比“面积律”机身、

大后掠上反箭形翼、钝前缘翼型与 T 形尾翼等设

计特点［1］，该类飞机平尾力臂较小以及尾容量低导

致飞机俯仰操纵效率偏低，给超声速民用飞机纵

向操纵能力带来挑战。

重心移动对平尾配平偏度的影响结果如图 8
所示，根据给定一个不随马赫数变化的固定的重

心位置，经纵向配平求解后可获得图 8 中红色的平

尾 配 平 偏 度 曲 线 ，在 此 基 础 上 将 重 心 后 移

8%MAC，再经纵向配平求解后可获得图 8 中蓝色

的平尾配平偏度曲线。不同重心位置时配平迎角

偏度如图 9 所示，初始状态静稳定裕度如图 10 所

示。从图 8 可以看出：重心后移后会显著减低飞机

配平偏度，在改善飞机升阻比的同时可以大大降

低平尾配平偏度的操纵能力需求。由于超声速民

用飞机具有跨声速焦点显著后移的特点，因此需

要通过重心主动控制技术调整飞机重心。
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图 8 重心移动对平尾配平偏度的影响结果

Fig. 8　Results of effect of CG shift on 
horizontal tail trim deflection
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图 7 飞机重心范围和焦点位置随着马赫数的变化

Fig. 7　Variation of aircraft CG range and aerodynamic 
center location with Mach number
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图 10 初始状态静稳定裕度

Fig. 10　Static margin corresponding to initial state
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图 9 不同重心位置下的配平迎角偏度

Fig. 9　Trim angle of attack at different 
center-of-gravity locations
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通过放宽静稳定性技术和重心主动控制技术

可以确保超声速民用飞机有合适的静稳定裕度，

这是解决超声速民用飞机俯仰操纵能力偏低的主

要途径。本文对超声速民用飞机纵向操纵能力的

计算是基于放宽静稳定性技术和重心主动控制技

术后确定的重心前后限，并且使用的全动平尾进

行俯仰操纵。

操纵面的核心作用是确保飞机操纵性满足要

求，超声速民用飞机纵向操纵性主要考虑以下几

个边界约束条件。

3. 1　起飞抬前轮工况要求

飞机的纵向俯仰操纵效能必须确保飞机起飞

抬前轮动作顺利完成。由于超声速民用飞机在起

飞抬前轮阶段升力较低，对于这类飞机而言，重心

处于前限位置是操纵能力需要检查的边界条件。

通过式（2）可以计算出起飞抬前轮所需的纵

向操纵面偏角。

q=
[ ]G- Psin ( α ) ( )x+ fyg + Pyp

S [ bAmz( )α，δe + cy( )α，δe ( )x+ fyg ]

           （2）
式中：q为速压；yp 为发动机推力线偏离飞机重心

的铅垂距离；yg 为飞机重心至地面的铅垂距离；δe

为平尾偏角；x为飞机重心至主轮轴的水平距离；S

为机翼参考面积；f为主轮滚动摩擦系数；P为发动

机推力；G为重量；α为迎角；bA为机翼平均气动弦

长；mz为俯仰力矩系数；cy为升力系数。

经计算分析图 1 所示超声速民用飞机，当重心

处于前限位置时，完成起飞抬前轮所需的全动平

尾偏角为-26°，虽然该偏角数值较大，但仍在舵面

的可用偏角范围内，能够满足起飞抬前轮的设计

要求。

3. 2　着陆接地工况要求

飞机接地时由于地面效应的影响，使得飞机

低头并且焦点后移，因此超声速民用飞机在重心

前限接地时需要较大的平尾偏度。

通过联立下列 3 个方程并迭代求解，即可获得

考虑考虑地效接地时飞机平尾偏度。

qScy( α，δe ) = G- Psinα （3）

qScx( cy，δe ) = Pcosα （4）

qSbAmz( cy，δe ) = Pyp （5）

式中：cx为阻力系数。

针对图 1 所示的超声速民用飞机构型，经计算

分析，在重心前限的着陆工况下，平尾所需偏角为

-16°，该数值在飞机平尾偏度范围内，因此满足

要求。

3. 3　机动能力工况要求

飞行品质要求在飞行中机动过载可通过俯仰

操纵获得，并满足过载指标。舵面偏角需求临界

工况为重心前限、以机动速度完成过载动作。计

算中根据下式的机动对应舵面偏度叠加配平偏度

即可求出机动能力对应舵面偏度。

∆δe = - cypf
m δe

z

(mCy
z + m ω̄z

z

μ
) ∆ny           （6）

式中：μ为相对密度；cypf 为平飞时的升力系数；m δe
z

为平尾效率；m ω̄z
z 为纵向阻尼导数；∆ny为法向过载

增量。

经计算分析，对于图 1 所示的超声速民用飞机

构型，在重心前限、机动速度状态下完成最大机动

所需的平尾为-18°，该数值在平尾偏转范围内，满

足要求。

通过上述计算分析可以看出基于放宽静稳定

性技术和重心主动控制技术后确定的重心前后限

条件下超声速民民用飞机纵向操纵能力是可以满

足要求的，表明基于放宽静稳定性技术和重心主

动控制技术后确定的重心前后限设计方法是解决

超声速民用飞机俯仰操纵能力偏低的有效方法。

4　纵向稳定性及控制律设计

超声速民用飞机本体飞机后重心工况下的短

周期频率和 CAP 指标均不满足等级 1 的要求，同

时，在中高空飞行状态下，短周期阻尼比也不满足

等级 1 的要求。针对这种稳定性不足的特性，超声

速民用飞机需要设计控制律来提高本体飞机稳定

性。为同时达成短周期频率与阻尼比的双指标优

化目标，同时使用俯仰速率反馈与迎角反馈的增

6
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稳系统进行设计。

纵向短周期模态特性计算公式为

2ζduωndu = Ȳ α - M̄ ωz
z - M̄ α̇

z = cαy
1
2 ρv

2S/mv- 

m ω̄z
z

1
2 ρvSb

2
A/Iz-m

-
α̇
z

1
2 ρvSb

2
A/Iz （7）

m ω̄z
z = m ω̄z

z benti + Kqm δe
z （8）

将式（8）带入式（7）可求出：

Kqm δe
z = -m ω̄z

z benti - m
-
α̇
z - 2ζduωndu

Iz v
qSb2

A

+ cαy
Iz
mb2

A

（9）
式中：ζdu 为飞行品质规范中给定的满意的短周期

阻尼比设计目标，ζdu=0. 6[ 13 ]；ωndu为飞行品质规范

规定的满意短周期频率设计目标，根据操纵期望

参数的要求，ωndu =0. 45[ 13 ]，以此反推求出对应的

ωndu的设计目标；m
-
α̇
z 为纵向洗流时差阻尼动导数；

Iz 为俯仰轴惯矩；Ȳ α 为升力对迎角的大导数；M̄ ωz
z

为俯仰力矩对俯仰角速度的大导数；M̄ α̇
z 为俯仰力

矩对迎角变化率的大导数；cαy为升力系数对迎角的

导数；m为质量；v为速度；m ω̄z
z benti为本体飞机纵向

阻尼导数；Kq为俯仰角速度反馈增益系数。

根据（9）式即可求得Kq。

纵向短周期模态特性公式为

ωndu = (-M̄ α
z - Ȳ α M̄ ωz

z )1 2 = (-m α
z

1
2 ρv

2SbA/Iz -  

)( cαy
1
2 ρv

2S/mv ) (m ω̄z
z

1
2 ρvSb

2
A/Iz )

1 2

        （10）

m α
z = m α

zbenti + Kαm δe
z （11）

式中：M̄ α
z 为俯仰力矩对迎角的大导数； m α

z 为俯仰

力矩系数对迎角的导数；m α
zbenti 为本体飞机俯仰力

矩系数对迎角的导数；Kα 为迎角反馈增益系数。

由于 Ȳ α M̄ ωz
z 相对 M̄ α

z 为小量，忽略 Ȳ α M̄ ωz
z 后，

将式（11）带入式（10）求得：

Kαm δe
z = -ωndu

2 Iz
qSbA

- m α
zbenti （12）

通过式（12）可求解出迎角反馈增益系数Kα。

超声速民用飞机纵向增稳系统控制律框图如

图 11 所示，在选定巡航高度工况下（高度 13 km），

当俯仰反馈增益 Kq 为［0. 35 0. 32 0. 31 0. 28 0. 26 
0. 25］时，当迎角反馈增益 Kα 为［0. 51 0. 49 0. 48 
0. 45 0. 42 0. 41］时，短周期模态特性均能满足等

级 1 的要求。超声速民用飞机本体状态和带飞控

系统后的短周期频率、CAP 和阻尼比变化如图

12~图 13 所示，具体结果如表 1 所示，计算高度为

13 km。操纵期望参数等级 1 的要求范围是 0. 085
≤CAP≤3. 6，短周期阻尼比等级 1 的要求范围是

0. 3≤ζdu≤2. 0[ 16 ]。

计算表明所设计的增稳系统能够有效改善本

机的短周期动态特性，使飞机的操纵期望参数、短

周期频率和阻尼比全面达到设计指标要求。
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图 11 超声速民用飞机纵向增稳系统控制律框图

Fig. 11　Block diagram of longitudinal augmentation stabili⁃
ty system control law for supersonic civil aircraft
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图 12 超声速民用飞机短周期频率对比图

Fig. 12　Comparison diagram of short-period 
frequency for supersonic civil aircraft
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Fig. 13　Comparison diagram of short-period 
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5　结  论

1） 超声速民机需要采用放宽静稳定性技术和

重心主动控制技术来确保合适的静稳定裕度。

2） 对于本文气动布局下的超声速民机建议本

体最小纵向静稳定裕度取为 3%MAC 左右。

3） 本文给出了超声速民机重心前后限确定的

方法，该方法适用于采用放宽静稳定和主动重心

控制的超声速民机，但针对不同布局需要重新迭

代最小静稳定裕度和重心范围。

4） 通过控制律设计，带飞控后飞机短周期特

性可以满足等级 1 的飞行品质要求，表明本文中提

出的提高超声速民机飞行品质的方法是有效的，

本研究中控制律设计仅针对巡航构型，起降构型

需另行验证。
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