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[ 摘要 ]   研究了小尺度试验飞机在现代飞机设计

过程中的作用，从飞行试验需求的角度分析了试验飞机

系统的构成及其功能，进而建立了小尺度试验飞机系统

设计框架。针对非常规多操纵面布局飞机的动态测试

方法进行了探讨。
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[ABSTRACT]   The importance of subscale experi-
mental aircraft in modern aircraft design is researched. The 
construction and function of experimental aircraft system 
is analyzed according to flight test demand. The design 
framework of subscale experimental aircraft system is built 
up. The dynamic test method is discussed for unconven-
tional aircraft with multi-control surface. 
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常规的飞行试验是指有人驾驶试验飞机的飞行试

验，属于试验空气动力学的范畴，这项传统技术已经成

为成熟的理论和方法 [1]。但是通常飞行试验处于飞机

总体设计的后期，也就是以原型机为平台，通过飞行实

测对气动、控制等细节进行评估并指导设计方案的改

进、完善和定型。这是一个逆向反复迭代过程，由于原

型机研制成本、飞行员人员安全和昂贵的测试设备等因

素，其试验成本高、风险大且周期长 [2]。因此必须发展

新的试验技术，提高飞机研制效率。

小尺度试验飞机验证系统是以遵循动力学相似理

论设计制造的缩比飞行模型为平台，通过遥控、自主飞

行和遥测方式开展闭环控制飞行试验研究的综合系统。

由试验飞机平台、飞行控制系统、机载飞行参数记录设

备、地面遥控遥测设备、通信链路和设备、飞行参数辨识

软件等分系统组成 [3]。

在非常规布局飞机初步设计阶段，运用小尺度试验

飞机验证技术可在方案设计初期对气动数值计算和风洞

试验结果进行飞行验证，预测飞行性能、控制律和控制系

统设计，可降低飞机研制风险、缩短研制周期 [4]。运用试

验飞机进行技术探索和验证是解决现代飞行器设计领域

中技术障碍和难题、实现技术创新的重要手段。

1　非常规布局飞机飞行试验进展

随着现代飞机性能和品质要求不断提高，飞行器的

气动布局与传统飞机布局相比发生了很大的变化。先进

的军用飞机为增强高隐身性而采用无尾布局，引入了全

动翼尖、嵌入面及阻力方向舵等新型操纵面 [5] ；未来民用

飞机从环保航空概念出发，追求减排、降噪和最佳飞行性

能等目标，采用翼身融合、多操纵面冗余控制等技术。这

些新的流动控制技术的应用，引出了复杂的非线性动力

学耦合分析及建模、多操纵面的控制分配等难题。

在新型布局飞机研制周期中，即便是运用先进的计

算流体力学和风洞实验方法进行前期论证，方案设计中

仍然存在大量的不确定性因素。美国在先进布局飞行

验证方面已经有了几十年的发展，这些科学性的探索对

当前美国领先的航空宇航科技水平提升起到了强大的

牵引作用。美国在 F-15 研制过程中就开展过小尺度试

验飞机试飞研究，对大迎角飞行特性数学模型进行了较

好的验证，而费用仅为原型机的 1/30[4]。

近十年来，小尺度模型遥控试验飞机技术在国际相

关研究领域引起了广泛关注，已成为飞行试验研究领域

新的增长点。美国西佛吉尼亚大学、英国克兰菲尔德大

学等都开展了许多基础性研究工作。德国斯图加特大

学建立了基于缩比模型的可变布局飞行试验平台 [5] ；美

国 NASA 兰利研究中心建立了小尺度试验飞机低速飞

行试验研究系统，目前正在进行的试飞科目是针对翼身

融合体飞机的飞行试验相关研究 [6]。多操纵面耦合控

制和噪声特性试验研究是其研究计划中的重点内容。

2　小尺度试验飞机系统关键技术

2.1　试验飞机设计

小尺度试验飞机验证技术中最重要的是明确试飞

结果能够在多大程度上反映真实飞机的动力学特性，这

点与实验空气动力学类似，取决于模型是否满足动力学

相似准则。即为保证飞行试验结果的科学性，必须保证

试验机与原准机在几何、质量、时间及空气动力学等方面

达到某种程度上的相似性 [5]。不同的试验科目对相似性
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的要求不同，需要研究不同验证科目的动力学特征与相

似参数之间的关系。描述飞机气动特性的无量纲气动力

（力矩）系数的主要相似参数包括当量角速度、当量角加

速度、当量加速度、斯德鲁哈尔数、雷诺数、弗劳德数、马

赫数等。当试验飞机与原准机如果能够满足所有的相似

条件时，那么无量纲化的气动参数必然完全相同，其各种

飞行特性也相同。然而实际上要同时满足上述相似准则

是不可能的，通常只能保证主要相似参数相同，也就是所

谓的部分模拟 [4]。虽然无法做到雷诺数相似，小尺度试

验飞机对于飞行特性的研究是可以接受的。如果进行低

速飞行（低于 Ma0.3）则也可以不考虑马赫数相似。因此，

小尺度试验飞机以弗劳德数为主要相似参数，使试验飞

机与原准机达到运动轨迹和飞行姿态等参数的相似。所

以在保证满足几何、重量、转动惯量相似的条件下，小尺

度试验飞机飞行测试结果可以用于与原准机的操纵性、

稳定性等特性相关的动力学分析和控制问题的研究 [7]。

利用风洞试验和数值计算数据指导设计是飞机研制过程

不可缺少的环节，但是数据应用效果如何只能等到原型

机飞行测试阶段才能得到答案。

2.2　参数识别技术

多操纵面布局飞机在飞行过程中，决定操纵面效能

的因素不仅是舵面的气动效率，还包含飞行控制 / 导航

系统软硬件、执行机构等部件的响应特性，其动力学方程

具有高阶性、高增益、多模态和非线性特征，因此测试多

操纵面效能是一项复杂的系统性试验和系统辨识过程。

基于飞行试验的飞机动力学建模是利用试验测得的

飞行数据，通过系统辨识计算得到飞机的动态模型。美

国军方飞机操纵品质标准 MIL-STD-1797 对此方法给予

了认可。国际领域内的重要期刊和科研机构都很关注系

统辨识理论研究进展，其中 Journal of aircraft 曾经以专刊

的形式进行研究，并介绍了成果。NASA 的 Langley 研究

中心、德国宇航中心 (DLR)、NASA Dryden 飞行研究中心

等国外研究机构都开展过大量科研项目 [7] 的研究。系统

辨识技术涉及试验设计、数据预处理、模型结构确定及

模型参数辨识等多方面的内容。当系统中所有状态量

均可无误差地测量时，可采用方程误差法进行辨识，常

用的最小二乘辨识法可看作方程误差法的特殊形式；当

状态变量无法全部测量而系统噪声可以忽略时，可采用

输出误差法辨识，输出误差法是目前应用最多的辨识方

法，它对飞行试验时的气象条件要求较高；当系统方程

中的噪声不能忽略时，可采用滤波误差法辨识，此时系

统状态量是随机量，需要同模型参数一起估计，目前最

常用的估计方法是扩展卡尔曼滤波 (EKF) 和无迹卡尔

曼滤波 (UKF)。这三类方法都可在最大似然估计框架

下得到解释，可看作特殊的最大似然估计，最大似然类

辨识算法大多具有对应的频域辨识版本。此外还有基

于神经网络的辨识方法，以及用于自适应控制、故障检

测与控制重构等目的的迭代辨识算法，如迭代最小二乘

法（RLS）、带遗忘因子的 RLS、状态扩增 EKF 和状态扩

增 UKF 算法 [8] 等。以上方法直接用于辨识多操纵面布

局飞机的动态模型时面临着巨大的挑战。比如使用输

出误差法时，由于状态方程和灵敏度方程本身是不稳定

的，加之模型参数初值存在偏差、运动方程和气动模型

存在模型误差、飞行试验中包含过程噪声，很容易在仿

真和优化过程中出现数值发散现象。用上述经典方法

对其进行辨识往往难以得到满意的结果。

多操纵面布局飞机的控制运用多余度、多目标控制

效应器的闭环控制系统，飞机的响应是操纵面的协同动

作的结果，由于这些操纵面几乎处于同一平面内，用飞

行试验数据进行单独操纵面效能的参数辨识是很困难

的。因此为了能够验证多操纵面布局飞机的气动模型

和控制律，需要先进的参数识别方法和工具。通常飞机

的参数识别是在离线情况下使用先前的飞行数据进行

分析。机动指令都是提前计划好的，并且按照飞行试验

计划来实施。

2.3　飞行测试系统及方法

在飞行试验设计方面，利用小尺度试验飞机开展常

规布局飞机飞行测试完全能够运用已经成熟的理论和

方法，但多数还仅限于遥控飞行测试，即由遥控操作员

实施预先设计的机动飞行，完成测试科目。该方法的局

限性在于操作员无法正确及时地感知飞行姿态、航向和

过载等操纵响应，所得到的数据与实际试验设计方案偏

差太大，无法胜任多操纵面布局飞行特性测试。因此，

将无人机技术应用于小尺度试验飞机验证是必然的。

在测试手段和仪器设备需求方面，多种高精度、高

性能的微小型控制元件，传感器，存储器，数据传输和通

讯设备等都可基本满足要求。可调控制律自驾组件能

够实现飞行平台的有效控制并能够模拟多操纵面布局

的控制分配；地面站界面可实现 HUD 叠加视频图像、飞

行参数监控、航迹显示等；数据链可进行空地双向数据

和图像传输；传感器包括三轴加速度、三轴角速度、三轴

姿态角、高度、空速、迎角、侧滑角、航向、位置、地速、操

纵输入量、舵偏角等；数据采集设备能够具有针对上述

传感信息进行高速采集、记录、显示和回放功能（视频和

数据同步）。构建测试系统的关键是建立满足成本、可

靠性和精度等要求的系统集成优化和维护使用的方法。

3　小尺度试验飞机系统综合设计

新概念布局飞机设计中迫切需要在设计初期能够

进行动态特性验证的试验方法，不但要求这种方法能够
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反映对象飞机真实环境中的动态响应，还要具备效率

高、费用低、风险小的优点，并且能够与气动实验、数值

计算优势互补，以便建立更精确的飞行动态模型。此外，

从空气动力学试验技术的发展来看，也需要借以新的实

验理论和方法，丰富研究手段，推动技术发展。多操纵

面布局飞机是未来飞机设计发展的一个重要趋势，同时

也产生气动力控制耦合等不确定问题。

根据未来新型布局飞机的飞行试验技术需求，本文

建立了一种小尺度试验飞机系统，系统框架如图 1 所

示。该系统可实现试验飞机的遥控飞行及自动飞行、高

速飞行参数采集、操纵数据采集、数据及视频的传输与

记录，飞行参数辨识工程软件。主要技术指标如下：试

验飞机有效载荷大于 10kg，飞行时间大于 60min；测控稳

定工作距离不小于 50km，传输速率不低于 115kb/s ；下传

及显示总延时不大于 40ms，操纵信号上传总延时不大于

30ms ；空中采集参数包括：三轴加速度、三轴角速度、三

轴姿态角、高度、空速、迎角、侧滑角、航向、位置、地速、操

纵输入量、舵偏角；机载测量精度优于 5％ ；地面采集参

数包括：操纵手动作、所有遥测数据、视频图像；采集和

记录速率不小于 30Hz，记录时间不小于 120min。

本文的小尺度试验飞机系统在某型飞翼布局飞机

稳定性和操纵性，以及多操纵面效能测试研究中得到了

应用并取得了满意的实验结果。

4　结论

运用小尺度试验飞机进行非常规布局前期设计评

估的有效性已经得到实践的检验，并逐渐显示出特色和

优势。然而该项技术涉及到实验流体力学、计算流体力

学、飞行力学、控制理论、测试技术等多个学科的交叉，

无论从实验理论和方法上都需要不断完善。在多操纵

面布局飞机研制的概念设计阶段，运用小尺度试验飞机

飞行试验技术，探索新型试验方法，对于丰富飞行试验

理论体系，拓展飞机实验空气动力学的研究内容等方面

具有实质意义。 
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图1　小尺度试验飞机飞行试验系统构成

Fig.1　Construction of filght test system for subscale experimental aircraft
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