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带动力模型水平风洞自由飞试验
王建锋，芦士光，冯    帅

（中国航空工业空气动力研究院 低速高雷诺数气动力航空科技重点实验室，哈尔滨 150001）

摘　　　  要：    为了在设计初期开展气动 /飞行 /控制一体化研究，缩短研制周期，降低研发成本，在 FL-10风洞

开口试验段建立了水平风洞自由飞试验系统。该系统根据尺寸、质量及转动惯量相似准则设计缩比验证机

模型，建立飞行控制系统，在此基础上对系统建模仿真，设计闭环增稳控制律，实现配平迎角稳定飞行。试验

结果显示：根据相似准则设计的飞行控制律结构及参数，仿真配平迎角为 5°，配平升降舵舵偏为−4.5°，风洞试

验迎角控制在（5±0.2） °范围内，由于供电、信号线缆会给试验模型一个正向俯仰力矩，升降舵舵偏控制在

−3.2°左右，略小于仿真配平升降舵舵偏。
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Free-flight test in horizontal wind tunnel with powered aircraft
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Abstract:   In order to carry out aerodynamic/flight/control integration research at the early stage of
design， shorten  the  development  cycle  and  reduce  the  development  cost，a  model  free-flight  test  system
was established in FL-10 open wind tunnel. The system was used to design the scale verification machine
model  according  to  the  similarity  criteria  of  size，mass  and  moment  of  inertia， invent  the  flight  control
system， on  this  basis， the  system  was  modeled  and  simulated， and  the  closed-loop  stability  increasing
control law was designed to realize the stable flight at the trim angle of attack. The test results showed that
the structure and parameters of the flight control law were designed according to the similarity criterion，
the simulated trim angle of attack was 5°，the trim elevator deviation was −4.5°，and the wind tunnel test
angle of attack was controlled within (5±0.2)°. Because the power supply and signal cables gave the test
model  a  positive pitch moment， the elevator  deviation was controlled at  about  −3.2°，which was slightly
less than the simulated trim elevator deviation.

Keywords:   wind tunnel test；free-flight；flight control system；powered model；
similarity criterion

 

现代先进布局飞行器在气动力布局和飞行控

制设计方面提出了更高的要求，多学科关系十分

紧密[1]。传统设计方法在飞行器研制初期通过风

洞试验获得的气动数据优化气动布局，在飞行器

研制后期通过飞行试验得到的飞行数据优化飞行

控制系统。常规的静、动态试验只能提供飞行器

的本体气动力特性，无法提供增加闭环飞行控制

系统后的综合特性，在飞行器研制后期通过大气

模型飞行试验可以有效的对飞行控制系统进行验

证，但在气动及飞控特性掌握不充分的条件下，
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这种试验方法风险大、成本高。带动力模型水平

风洞自由飞试验弥补了传统设计方法的不足，是

从常规风洞试验到大气模型飞行试验的过渡环节[2]，

可在飞行器研制的初期有效的进行总体设计及飞

行控制的验证，实现了气动/飞行 /控制一体化的

试验方法，大幅度提升了飞行器研制效率[3-4]。

美国 NASA Langley研究中心是世界上最早

研制风洞自由飞试验系统的科研机构[5]，从 20世

纪 50年代末开始，美国研制的所有飞机型号几乎

都在此平台上进行了相关试验，如“鹞式”、F15、
F111、F16、F18、X31、F22、X48B等 [6] 机型，开展

了垂直起降过渡段控制[7]、变后掠翼控制[8]、大迎

角控制与操稳特性[9-10]、大迎角失速/偏离特性[11]、

推力矢量控制[12-13]、翼身融合布局控制 [14] 等研究

试验，解决了诸多关键技术问题。NASA Langley
研究中心的风洞自由飞试验系统，如图 1所示，其

动力系统采用高压气源形式，飞行控制系统在模

型外部，通过安全绳和安全操作员保证模型飞行

安全，电源线缆与安全绳固连一段长度，给模型

内部设备供电，滚转/偏航姿态操作手视角方向与

风洞轴线平行，位于风洞下部，俯仰姿态操作手

位于风洞侧面，便于观察模型姿态，两者与安全

员共同配合实现模型的平稳飞行及安全控制[15]。
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图 1    NASA Langley研究中心风洞自由飞试验系统

Fig. 1    Wind tunnel free-flight test system of NASA Langley

Research Center
 

中国空气动力研究与发展中心在 8米量级风

洞闭口试验段建成了风洞自由飞试验系统，并于

2015年利用纵向静不安定模型，完成不同迎角和

风速下稳定飞行、标准信号激励飞行及大迎角失

速/偏离特性研究等试验研究 [16]。其系统构成形

式与美国 NASA Langley研究中心相似。

中国航空工业空气动力研究院（以下简称航

空工业气动院）在水平风洞开口试验段建设并完

成了某带动力翼身融合布局模型的风洞自由飞试

验系统，如图 2所示，开展了闭环增稳控制律验证、

配平迎角稳定飞行等科目，该试验完全基于自动

化程序运行，避免多人操作带来的复杂性。
 
 

图 2    航空工业气动院风洞自由飞试验系统

Fig. 2    Wind tunnel free-flight test system of China Aviation

Industry Aerodynamics Research Institute
 

 1    风洞自由飞试验

风洞自由飞试验的本质意义是在风洞环境

下模拟真实飞行器的飞行，利用风洞流场稳定、

试验系统安全可靠等特点，获取高质量试验数

据，从而分析飞行器飞行品质、研究飞行器气

动特性、模拟飞行器飞行故障等。模型设计满

足几何、质量及转动惯量相似原则，以保证风

洞试验数据与真实飞行数据的可对比性；采用

涵道风扇作为动力；将飞行控制计算机、姿态

测量、气流角及速压测量传感器等设备安装于

模型内部；通过微型舵机驱动传动机构控制模

型舵面；地面控制部分通过以太网与飞控计算

机通讯。考虑试验的安全性及模型的运动范围，

选择在大型低速风洞的开口试验段进行，模型

上下布置安全防护系统，同时基于 UWB（ultra
wide band）无线载波通信技术实现模型的实时

位置测量。进行闭环增稳控制律验证、配平迎

角稳定飞行，获取了试验数据，验证系统的可靠

性。风洞自由飞试验系统，如图 3所示。

风洞自由飞试验需满足相似准则，以真实反

映全尺寸原型机特性，与常规风洞试验不同，该
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试验只能做到部分相似参数模拟。该类试验常用

风速为 10～40 m/s，可忽略马赫数 Ma 影响，在试

验过程中不涉及快速机动，可不模拟斯特劳哈尔

数 Sr，由于模型六自由度放开，与真实飞行一致，

是重力与惯性力相比不能忽略的稳定与控制特性

研究试验，弗劳德数 必须满足相似准则。 和

雷诺数 不能在风洞试验中同时模拟， 只能在

结果中分析影响。

Fr

综上所述，风洞自由飞试验需要满足几何相

似、质量及转动惯量相似、推力相似、 相同。

 2    缩比模型设计

风洞自由飞试验系统模型几何、质量及转

动惯量需严格按照相似准则设计，原型机与缩

比模型参数比例关系，如表 1所示。由于质量

及转动惯量相似增大了设计的困难，所以在模

型设计阶段就需考虑机载设备对质量及转动惯

量相似的影响，并设计调整安装位置，降低后期

调节难度。

N m

Ix、Iy、Iz x、y、z S

b、c

表 1中 为原型机 /缩比模型比例， 为模型

质量， 分别为绕 轴转动惯量， 为

机翼面积， 分别为翼展和平均气动弦长。

模型主要采用碳纤维结构，机翼填充部分为

高强度 PMI（polymethacrylimide）泡沫，支撑部分、

安全吊装部分及舵机安装传动部分采用铝合金材

质，以充分保证模型强度。除运动操纵面外，其

他部分为一个整体。模具按照数模设计，采用高

强度铝合金精加工，镜面抛光。基于以上设计，

保证足够的强度和韧性，以及表面精度，为满足

相似准则，模型内部设计配重点，可多次调整配

重的大小和位置，缩比模型转动惯量测量，如图 4
所示。
 
 

图 4    某翼身融合布局模型转动惯量测量

Fig. 4    Measurement of moment inertia of blended

wing body model
 

本期试验选用某翼身融合布局缩比验证机作

为研究对象，比例为 1/24，模型除满足几何相似，

质量及转动惯量误差均控制在 1%以内。

 3    控制系统设计

风洞自由飞试验控制系统主要实现模型稳定

控制、姿态感知、试验数据获取与地面控制系统

数据/指令交互等工作。本期试验所设计的控制

系统包括飞行控制计算机、机载传感器系统、舵

面驱动系统、动力系统、安全防护系统。

 3.1   飞行控制计算机

飞行控制计算机作为试验控制的核心，具备

高实时、高精度、多接口等特点，本期试验飞行控

制计算机基于单板嵌入式系统开发设计，采用

ARM/FPGA（advanced  reduced  instruction  set  com-
puter  machine/field  programmable  gate  array）架构，

运行实时操作系统。其中，ARM端采集并处理机

载传感器数据，接收操纵机构指令，运行滤波及

控制律算法，存储试验过程中运动参数并与主控

 

风洞 安全绳

试验模型

舵机 飞行控制计算机 涵道风扇

地面控制软件

图 3    风洞自由飞试验系统

Fig. 3    Wind tunnel free-flight test system
 

 

表 1    风洞自由飞试验模型参数相似关系

Table 1    Similarity relation for wind tunnel free-flight test

model parameters

参数 原型机/缩比模型比例

m N3

Ix、Iy、Iz N5

S N2

b、c N
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计算机网络通讯，控制循环周期小于 5 ms；FP-
GA端并行高速控制舵面角度及涵道风扇推力。

风洞自由飞试验飞行控制计算机系统原理，如图 5
所示。
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图 5    风洞自由飞试验飞行控制计算机系统

Fig. 5    Flight control computer system of wind tunnel free-flight test
 

 3.2   机载传感器系统

机载传感器系统测量试验过程中运动参数，

包括惯性传感器及五孔探针。

 3.2.1    惯性传感器

惯性传感器测量飞机模型姿态角及角速度等

数据，其性能指标如表 2所示。
 
 

表 2    惯性传感器性能指标

Table 2    Performance index of inertial sensor

参数 量程 精度

俯仰、滚转角度/（°） −180～180 0.2
俯仰、滚转角速度/（（°）/s） −300～300 1

 
 

惯性传感器安装在三轴转台上，如图 6所示。

该设备可以按设定的振幅和频率做正弦运动，分

别测量惯性传感器俯仰、滚转角度及角速度，试

验结果表明，满足性能指标。

 3.2.2    五孔探针

五孔探针通过测量五个孔的压力计算三维流

场的总压、静压以及速度大小和方向，从而得到

飞机模型空速、迎角及侧滑角等数据，其性能指

标如表 3所示。

五孔探针安装在风洞转盘上，如图 7所示。

风洞风速从 0 m/s到 50 m/s，转盘从−30°到 30°转
动，分别测量五孔探针空速、迎角及侧滑角，试验

结果表明，满足性能指标。

机载传感器系统要求满足时间尺度相似，由

于飞机模型空间有限，并且要满足质量和转动惯

量相似，在质量和体积都有限制的条件下，机载

传感器系统很难满足相似要求，根据文献 [17]试
验结果，其影响可忽略不计。

 

图 6    惯性传感器动态性能测试

Fig. 6    Dynamic performance test of inertial sensor
 

 

表 3    五孔探针性能指标

Table 3    Performance index of five-hole probe

参数 量程 精度

迎角、侧滑角/（°） −30～30 0.5
俯仰、滚转角速度/（（°）/s） 5～50 0.5
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 3.3   舵面驱动系统

舵面驱动系统采用微型舵机加传动机构的形

式，如图 8所示，在满足响应带宽及试验力矩的前

提下，以减小整体质量和传动间隙为主要设计

方向。

 
 

舵机

线位移编码器

操纵面

支架

传动机构

图 8    舵面驱动系统

Fig. 8    Surface driver system
 

P

δa

δV

由于舵机安装误差及传动机构存在间隙和死

区，需对舵面偏转角度进行地面校准测试。舵机

采用脉宽调制控制方式，给定不同占空比脉冲信

号，使用角度测量工装测量舵面偏转角度。副翼、

V尾脉冲信号 （1 000～2 000 µs高电平，频率为

50 Hz）与舵面偏转角度之间对应关系，如图 9、
图 10所示。舵机正常偏转范围为−45°～45°，可
以发现，舵面偏转比较大的情况下会出现死区，

由于试验过程中，舵面偏转范围为−30°～30°，故
死区不影响缩比模型控制性能，其中 为副翼舵

面角度， 为 V尾舵面角度。试验过程中，舵面

偏转角度通过线位移传感器采集。

 3.4   动力系统

风洞自由飞试验动力系统可选用高压气源、

微型涡喷发动机及涵道风扇种方式，由于高压气

源管路带来的额外干扰力不易解耦，微型涡喷发

动机存在污染风洞的可能，本项目以涵道风扇设

计模型动力系统，该方式响应速度快，推质比满

足试验要求。动力系统设计包括大功率直流电源、

电子调速器、涵道风扇组成。大功率直流电源安

装于风洞外部，可以输出 0～60  V可调电压，

0～300 A可调电流。通过供电线缆为模型内部

的电子调速器供电，电子调速器接收飞行控制计

算机油门开度信号并为涵道风扇供电。左右涵道

风扇采用正反桨安装，以抵消自身带来的滚转

力矩[18-19]。

涵道风扇在试验前需要校准推力与风速之间

的函数关系。将涵道风扇安装在风洞下壁板，如

图 11所示。风洞风速从 0 m/s到 30 m/s，涵道风

扇油门开度从 0%到 100%，通过六分量天平测得

推力。风洞无风条件下，不同油门开度对应推力，

如图 12所示，可以发现，推力响应时间小于 0.5 s，
波动小于 0.5 N。风洞 0 m/s风速条件下与 30 m/s
风速条件下，不同油门开度对应推力，如图 13
所示。

 3.5   安全防护系统

安全防护系统保障试验过程中人员及飞机模

型安全。在支撑架的上下壁面安装卷扬机，采用

迪尼玛绳吊装飞机模型，通过遥控器独立控制升
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图 10    V尾脉冲信号-V尾舵面角度对应关系

Fig. 10    Corresponding relationship between V-tail pulse signal

and V-tail rudder surface angle
 

 

图 7    五孔探针空速/迎角/侧滑角测试

Fig. 7    Airspeed/angle of attack/sideslip angle test of

five-hole probe
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图 9    副翼脉冲信号-副翼舵面角度对应关系

Fig. 9    Corresponding relationship between aileron pulse signal

and aileron control surface angle
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降，这种上下防护模型的方式方便快捷、保证飞

机模型在安全区域运动，同时便于试验人员调试。

涵道风扇供电线缆随上卷扬机牵引绳同步连接，

通讯线缆采用网线的形式，与下牵引绳同步捆绑。

安全防护系统，如图 14所示。

同时，空间位置测量系统测量飞机模型实时

位置，当模型超出安全空间时，给予试验人员警

示。该系统基于 UWB无线载波通信技术，通过

AOA（angle of arrival）定位算法及 TDOA（time dif-

ference of arrival）定位算法解算空间位置。主从

传感器安装于支撑装置四周，标签传感器安装于

模型内部，标签传感器发出的 UWB信号会被从

传感器接收，从传感器解码 UWB信号的角度和

时间差信息，然后将这些数据传输到主传感器。

主传感器汇集所有的数据在平台中计算出标签的

位置信息，并通 TCP/IP（transmission  control  pro-
tocol/internet protocol）发送给飞行控制计算机。

 4    建模及控制律设计

 4.1   飞行器力与力矩模型

气动力与力矩模型用以模拟飞行器的非线性

空气动力学特性。通过航空工业气动院 FL-51风

洞静、动态试验数据得到飞行器气动力与力矩系

数，并根据气动力与力矩系数、大气环境及几何

特征参数计算飞行器所受的 6个气动力及力矩

分量。 
L = 1/2ρV2SCL

D = 1/2ρV2SCD

Y = 1/2ρV2SCY

（1）


M = 1/2ρV2ScCM

L̄ = 1/2ρV2SbCL̄

N = 1/2ρV2SbCN

（2）

 

图 11    涵道风扇推力测试

Fig. 11    Thrust test of ducted fan
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图 12    无风条件下油门开度与推力对应关系

Fig. 12    Corresponding relationship between throttle and thrust

under no wind condition
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图 13    0 m/s及 30 m/s风速条件下油门开度与推力对应关系

Fig. 13    Corresponding relationship between different throttle

and thrust under 0 m/s and 30 m/s wind speed
 

 

(a) 支撑架上壁卷扬机

(b) 支撑架下壁卷扬机

图 14    安全防护系统

Fig. 14    Safety protection system
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CL、CD、CY

CM、CL̄、CN

ρ V S、c、b

L、D、Y M、L、N

式中 分别为机体坐标系下的无量纲

化的升力、阻力和侧向力系数； 分别

为机体坐标系下无量纲化的俯仰力矩、滚转力矩、

偏航力矩系数； 为大气密度， 为速度；

分别为参考机翼面积、平均气动弦长、翼展；

升力、阻力和侧向力； 分别为

机体轴系下的俯仰力矩、滚转力矩、偏航力矩。

 4.2   飞行器动力学与运动学模型

 4.2.1    飞行器动力学方程

刚体飞行器动力学方程包括描述质心平动

的 3个动力学方程和描述绕质心转动的 3个动力

学方程。
u̇ =（−D+T）/m−gsin θ−qw+ rv
v̇ = Y/m+gsin ϕcos θ− ru+ pw
ẇ = −L/m+gcos ϕcos θ− pv+qu

（3）


ṗ =（c1r+ c2 p）q+ c3L̄+ c4N
q̇ = c5 pr+ c6（r2− p2）+ c7（M+T zt）

ṙ =（c8 p− c2r）q+ c4L̄+ c9N
（4）

c0 = IxIz− I2
xz c1 =（Iy− Iz）Iz− I2

xz/c0 c2 =（Ix−
Iy+ Iz）Ixz/c0 c3 = Iz/c0 c4 = Ixz/c0 c5 =（Iz− Ix）/Iy

c6= Ixz/Iy c7=1/Iy c8= Ix（Ix− Iy）+ I2
xz/c0 c9= Ix/c0

Ix、Iy、Iz
Ixz g

m u、v、w

T zt

z

式中 、 、

、 、 、 、

、 、 、 ，

其中 为机体坐标系下滚转、俯仰、偏航

转动惯量， 为机体坐标系惯性积， 为重力加速

度， 为飞行器质量， 分别为机体坐标系

下轴向、侧向、法向速度。 为发动机推力， 为

翼吊式发动机轴线距离质心的 向力臂。

 4.2.2    飞行器运动学方程

刚体飞行器运动学方程包括描述飞行器空间

位置的 3个质心运动学方程和描述飞行器空间姿

态的绕质心转动的 3个运动学方程。
ẋg = ucos θcos ψ+ v（sin ϕsin θcos ψ− cos ϕsin ψ）+w（cos ϕsin θcos ψ+ sin ϕsin ψ）
ẏg = ucos θ sin ψ+ v（sin ϕsin θ sin ψ+ cos ϕcos ψ）+w（cos ϕsin θ sin ψ− sin ϕcos ψ）

ḣ = −usin θ+ vsin ϕcos θ+wcos ϕcos θ

（5）


ϕ̇ = p+ tan θ（qsin ϕ+ r cos ϕ）
θ̇ = qcos ϕ− r sin ϕ
ψ̇ = qsin ϕsec θ+ r cos ϕsec θ

（6）

xg、yg、h

ϕ、θ、ψ

式中 分别为机体坐标系下轴向、侧向、

法向位置， 分别为机体坐标系下滚转、俯

仰、偏航角。

 4.3   飞行控制系统仿真模型

式（1）～式（6）构成了刚体飞行器运动方程组，

它描述了飞行器在已知外力及外力矩作用下的轨

迹、速度、姿态角和姿态角速率的变化规律。结

合飞行器力与力矩模型构建飞行控制系统仿真模

型，仿真模型还包括飞行器控制系统、作动器模

型、传感器模型、发动机模型[20]，大气模型，如

图 15所示。

本文通过 Matlab/Simulink搭建仿真环境，设

计飞行控制律结构及参数。
 
 

操纵指令
飞行控制系统 作动器模型

气动模型

发动机模型

大气模型

传感器模型

飞行状态

飞机
运行
方程

图 15    飞行控制系统仿真模型

Fig. 15    Flight control system simulation model
 

 5    试验验证

在航空工业气动院 FL-10风洞建立了试验系

统。该风洞是一座具有开/闭口双试验段的回流

式低速风洞，开口试验段设计最大风速 85 m/s，闭

口试验段设计最大风速 110 m/s，试验段尺寸宽

为 8 m，高为 6 m。风洞自由飞试验常用风速为 10～

40 m/s，模型尺寸为 2 m量级，本期试验选用开口

试验段进行试验。

风洞自由飞试验流程如下：①模型通过安全

绳吊装在风洞中，调整上下安全绳长度，使飞机

模型处于风洞试验段中心区域；②开启闭环控制，

风洞起风；③逐步增加风速到试验目标风速，在

第 11 期 王建锋等： 带动力模型水平风洞自由飞试验 2607



此过程中调节安全绳长度与油门开度，使飞机逐

渐进入配平飞行状态；④达到目标风速后，通过

操作人员操作，使飞机模型在风洞流场中心区域

保持 1g平飞；⑤进行各科目飞行试验验证；⑥停

风，逐步减小油门开度并收紧安全绳，模型停稳

后关闭飞行控制律；⑦试验结束，分析试验过程

中运动参数。

α q

ϕ r δa

δ

在 30 m/s风速下，控制缩比模型在 5°配平迎

角下稳定飞行，此时俯仰角速度、滚转角、滚转角

速度、左右 V尾舵面角度、副翼舵面角度、升降

舵面角度（左 V尾舵面角度 -右 V尾舵面角度）、

方向舵面角度（左 V尾舵面角度+右 V尾舵面角

度），如图 16所示。其中 为配平迎角、 为俯仰

角速度、 为滚转角、 为滚转角速度、 为副翼舵

面角度、 为升降舵方向舵角度。

通过图 16可知，五孔探针测量风速为（30±
0.1） m/s，风洞流场品质稳定。由于安全绳在试验

过程中处于松弛状态，对试验模型不存在约束，

影响可忽略。供电、信号线缆在试验过程中处于

拉紧状态，会给试验模型一个正向俯仰力矩，本

期试验模型为 V尾结构，将其控制效果分解为升

降舵和方向舵，升降舵舵偏控制在−3.2°左右，略

小于仿真配平升降舵舵偏−4.5°。通过 Matlab/
Simulink建模仿真设计的飞行控制律结构及参数，

得到配平迎角为 5°，由于供电、信号线缆的干扰

以及惯性传感器、五孔探针精度的影响，可将飞

机模型迎角控制在（5±0.2）°范围内，滚转角控制

在（0±0.2）°范围内。
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图 16    30 m/s风速下配平稳定飞行

Fig. 16    Trim stable flight at 30 m/s wind speed
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 6    结　论

1） 搭建了风洞自由飞试验平台，建立了模型

设计、控制系统设计、建模仿真、风洞试验等一

系列方法，有利于提升风洞动态试验能力以及工

程化应用。

2） 按照相似准则建立风洞自由飞试验，该试

验是风洞常规试验到大气模型飞行试验中间的重

要过渡阶段，实现了飞行器气动/飞行 /控制一体

化研究，可有效降低飞行器设计技术风险，能够

反映原型机本体特性，初步具备工程化试验能力。

3） 为了进一步提升试验能力，需要根据相似

准则优化飞行控制系统，重点提升机载传感器系

统及舵机舵面系统动态响应能力。同时可采用高

压气源作为模型动力，以达到更高推质比，并采

用红外光学测量系统对模型的姿态及位置进行测

量，以提高测量精度及更新频率。
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