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评估飞控系统的风洞虚拟飞行试验系统与关键技术

黄　敏，王中伟，郭振云
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：为向开展具体的风洞虚拟飞行试验技术提供引导，针对应用于飞控系统评估的风洞虚拟飞行试
验系统及关键技术进行了分析。基于传统意义上的飞控系统评估方法的不足，分析风洞虚拟飞行试验应用

于飞控系统评估的优势；按飞控系统常用的姿态控制回路及制导控制回路的组成形式，介绍风洞虚拟飞行试

验系统方案与工作原理，详细分析它与半实物仿真系统的差异；分析风洞虚拟飞行试验应用于飞控系统评估

需解决的关键技术问题，包括风洞虚拟飞行试验评估方法、飞行器模型设计技术、飞控系统改进技术及模型

支撑技术。
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　　截至目前，有许多方法用于评估飞控系统，包
括纯数学仿真、软件在回路仿真、硬件在回路仿真

（ＨａｒｄｗａｒｅＩｎｔｈｅＬｏｏｐＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＨＩＬＳ，又称半实
物仿真）、人在回路仿真及飞行试验［１－２］。这几

种试验的真实性和技术复杂性各不相同，分处于

飞控系统研制的不同阶段。

纯数学仿真置信度较低，其飞行器气动、运动

与控制系统均采用仿真模型，用于飞控系统研发

早期，对飞行控制律与制导律进行初步评估。当

飞控系统软件开发出来后，可开展软件在回路仿

真，评估加入软件后的飞控系统性能。当飞控系

统硬件（如控制器、伺服机构或传感器）开发出来

后，可开展硬件在回路仿真，以评估加入硬件后的

飞控系统性能。人在回路仿真用于有人驾驶飞行

器，需要在仿真回路基础上附加飞行模拟器，以评

估驾驶员操纵效果，该仿真回路既可以是纯数学

仿真回路，也可以是软件或硬件在回路仿真回路。

飞行试验在飞控系统研发的最后阶段进行，是在

真实条件下考核飞控系统，飞控系统只有经过飞

行试验验证合格后才可投入使用。

表１给出了上述飞控系统评估方法的对比。
从表中可看出，ＨＩＬＳ在传统地面评估方法中逼真
度最高，但其飞行器的舵面负载／气动／运动各子
系统仍然必须建立仿真模型。飞行试验尽管最为

真实，但有明显不足，即风险高、成本高和周期长。

如２００９年，高超声速飞行器 ＨＴＶ－２首次试飞
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９ｍｉｎ后失去联系，美国国防高级研究计划局给出
的原因是飞行迎角超出控制能力，造成坠毁［３］。

飞行试验一旦失败，飞行器无法回收，会造成巨大

损失，且需要返回修改设计，重新进行飞行试验，

必然大幅增加研制成本，拉长研制周期。

由于飞行试验风险高、成本高，因此希望不断

提高试飞前飞控系统的可靠性和技术成熟度。提

高飞控系统可靠性的有效途径是在地面上采用更

加逼真的试验手段评估飞控系统，试图暴露出更

多飞控系统设计中的问题。因此，为使地面试验

手段更加逼真，应试图减少 ＨＩＬＳ的建模环节，可
行的方式是直接将模型置于风洞的气流环境中，

令飞行器真实承载，代替 ＨＩＬＳ中的舵面负载／气
动／运动模型。而传统的动态风洞试验如模型有
约束试验、风洞单自由度试验及风洞自由飞试验

等［４］尚不能有效地模拟飞行器的姿态运动过程。

表１　传统飞控系统评估方法对比
Ｔａｂ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓａｍｏｎｇｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｓ

纯数学仿真 软件在回路仿真 ＨＩＬＳ 人在回路仿真 飞行试验

软件 模型 真实 真实 模型或真实 真实

硬件 模型 模型或真实 真实 模型或真实 真实

舵面负载 模型 模型 模型 模型 真实

气动力与力矩 模型 模型 模型 模型 真实

姿态运动 模型 模型 模型 模型 真实

质心运动 模型 模型 模型 模型 真实

　　针对飞行试验对更逼真地面试验的需求、
ＨＩＬＳ需要对飞行器舵面负载／气动／运动进行仿
真建模及传统动态风洞试验缺乏模拟真实姿态运

动过程的试验方式的问题，在 ＨＩＬＳ之后和飞行
试验之前，利用２０世纪９０年代中期提出的风洞
虚拟飞行试验（ＷｉｎｄＴｕｎｎｅｌＢａｓｅｄＶｉｒｔｕａｌＦｌｉｇｈｔ
Ｔｅｓｔｉｎｇ，ＷＴＢＶＦＴ）对飞控系统进行评估，以弥补
ＨＩＬＳ和飞行试验的差距。

图１　导弹风洞虚拟飞行试验原理
Ｆｉｇ．１　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｂａｓｅｄ

ｖｉｒｔｕａｌｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｆｏｒｍｉｓｓｉｌｅｓ

ＷＴＢＶＦＴ的基本思想［５］为：一个完全尺度或

缩尺的大气飞行器模型（如导弹）置于风洞中，采

用最小约束的支撑机构将模型质心固定在风洞试

验段某一位置，确保模型的三轴自由转动，采用真

实或模拟的飞行控制系统实时控制模型运动。

图１给出的是某导弹风洞虚拟飞行试验原理图。
由于在风洞中无法实现平移运动，可结合计算机

仿真的飞行器平移运动实现真实飞行的六自由度

模拟。

目前，美国、英国、俄罗斯、印度和中国等均已

开展了ＷＴＢＶＦＴ技术的研究工作，相关部门已将
其用于辨识动导数［６－１１］、研究非线性气动／运动
耦合特性［１２－１４］、评估尾旋改出策略［１５－１６］及飞行

控制律［１７－１９］。美国阿诺德工程发展中心（Ａｒｎｏｌｄ
ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＣｅｎｔｅｒ，ＡＥＤＣ）及物理科
学公司正在积极探索用于评估导弹制导控制系统

的 ＷＴＢＶＦＴ技术，通过近二十年的努力，在
０６Ｍａ下开展了闭环控制风洞虚拟飞行验证性试
验［２０－２２］，但仍有许多技术问题亟待解决，离应用

还有一段距离。另外，国内外 ＷＴＢＶＦＴ已发展到
跨声速（０９Ｍａ）［１４］，有待向超声速及高超声速发
展。从已有的成果可以预见到，ＷＴＢＶＦＴ在飞控
系统评估中的应用十分有利于飞控系统的研发，

将提高飞行器控制系统的技术成熟度与可靠

度，降低试飞风险与飞控系统返回修改设计次

数及相应的试飞次数，最终降低飞行试验成本

和缩短研制周期。

１　应用于飞控系统评估的ＷＴＢＶＦＴ系统
方案

１．１　ＷＴＢＶＦＴ系统方案
以某导弹为例，一个较为完整的 ＷＴＢＶＦＴ系

统可由风洞设施（包括内含传感器、自动驾驶仪

·２·
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和舵机的导弹模型及模型支撑装置等）、暗室（包

括目标模拟器、二轴目标转台、内含导引头的导弹

模型及三轴转台）、导弹质心运动与目标特性仿

真计算机及实时数据采集与控制系统等组成，如

图２所示。
其中，导弹模型置于专门的支撑装置上，通过

直接或间接响应舵面作动进行自由俯仰、自由滚

转、自由偏航或执行其他机动动作（如拉起等）。

所谓间接响应，是指在舵面偏转后，模型并不直接

进行姿态响应，而是通过天平实时测量气动力矩，

以预测出姿态响应，由支撑装置带动模型偏转，提

供等效的自由姿态运动，如图２中的自由偏航。
传感器可包括惯组、测力天平与舵偏角码器，分别

用于测量姿态响应、气动载荷及舵偏信号；自动驾

驶仪接收惯组信号与导引头信号生成舵偏指令，

发送给舵机；舵机进而控制舵面偏转，驱动模型姿

态运动。导弹质心运动与目标特性仿真计算机、

目标模拟器及转台分别用于仿真计算飞行器质心

运动轨迹与目标特性、对目标特性的物理模拟、对

导弹与目标运动的物理模拟，目标模拟器置于暗

室的导弹模型正前方。实时数据采集与控制系统

用于实时采集（接收）、处理、发送、显示及记录试

验数据，如传感器信号、控制指令信号等，并实时

控制试验设备（如风洞设备、支撑装置、转台等）

及试验进程等，确保整个系统的实时运行。

利用上述系统组成，可分别构成姿态控制回

路及制导控制回路。基于姿态控制回路，可开展

姿态稳定性与控制试验，用于评估姿态控制系统

性能。当系统中附加了导弹质心运动与目标特性

的仿真时，可以模拟导弹的六自由度运动，从而可

开展制导与导航试验，用于评估制导系统性能。

值得一提的是，上面介绍的是一个相对完整的

ＷＴＢＶＦＴ系统，实际的 ＷＴＢＶＦＴ系统的搭建应根
据应用需求，适当裁剪和增加系统组成。

图２　完整的导弹ＷＴＢＶＦＴ系统方案图
Ｆｉｇ．２　ＰｒｉｎｃｉｐｌｅｄｉａｇｒａｍｏｆａｃｏｍｐｌｅｔｅｍｉｓｓｉｌｅＷＴＢＶＦＴｓｙｓｔｅｍ

１．２　与ＨＩＬＳ系统的差异分析

ＷＴＢＶＦＴ系统和ＨＩＬＳ系统的外部制导部分
相同，主要区别体现在姿态控制回路，下面给出

ＨＩＬＳ系统的姿态控制回路，如图 ３所示。
对比图 ２及图 ３，可知它们的差异具体表

现为：

１）控制回路形式的差异。ＷＴＢＶＦＴ的姿态
控制系统回路形式和真实飞行时的基本一致，如

图４所示，而ＨＩＬＳ需要对一些环节进行数学模拟
与物理模拟，其形式如图５所示。因而，从形式上
看，ＨＩＬＳ不如ＷＴＢＶＦＴ真实。
２）信号传递的差异。ＷＴＢＶＦＴ的飞控系统

硬件可以按照真实飞行时的控制系统布局布置，

如图 ６所示，信号均为模拟信号，和真实情况基
本一致。而ＨＩＬＳ中，由于附加了仿真设备，为确
保整个仿真系统的实时运行，加入了许多接口。

·３·
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图３　半实物仿真系统姿态控制回路
Ｆｉｇ．３　ＡｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｏｏｐｏｆＨＩＬＳｓｙｓｔｅｍ

图４　虚拟飞行试验姿态控制回路形式

Ｆｉｇ．４　ＦｏｒｍｏｆＷＴＢＶＦＴａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｏｏｐ

图５　半实物仿真姿态控制回路形式

Ｆｉｇ．５　ＦｏｒｍｏｆＨＩＬＳａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｏｏｐ

图６　虚拟飞行试验的飞控系统硬件布局

Ｆｉｇ．６　Ｈａｒｄｗａｒｅｌａｙｏｕｔｏｆｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｙｓｔｅｍｉｎＷＴＢＶＦＴ

理想情况下，要求这些接口无损失、零延迟，但实

际上是做不到的，因此必然会给飞控系统硬件之

间的信号传递引入一定误差。另外，实时仿真技

术也不可能做到真实硬件和仿真设备信号传递的

绝对同步。因此，ＨＩＬＳ的信号传递不及 ＷＴＢＶＦＴ
真实。

３）姿态响应差异。在ＷＴＢＶＦＴ中，飞行器真
实地响应舵面偏转，而 ＨＩＬＳ中，必须通过姿态动
力学方程模拟上述响应过程。ＨＩＬＳ的这种近似

等效的响应方式相比 ＷＴＢＶＦＴ有两点不足：一是
ＨＩＬＳ采用方程代替真实的飞行器物理过程，其响
应形式不如ＷＴＢＶＦＴ真实；二是实际的响应模型
是高阶非线性的，而一般仿真采用的姿态动力学

方程通常经过一定的降阶或线性化处理，其可以

近似描述真实的物理响应过程，但不能完全描述，

将导致姿态运动不及ＷＴＢＶＦＴ真实。
４）气动力差异。在上述响应过程中，

ＷＴＢＶＦＴ将飞行器直接置于风洞中，承受真实的
气动载荷，在真实的气动载荷作用下，飞行器发生

转动。而ＨＩＬＳ必须先通过风洞试验或计算流体
动力学（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）计算
获取气动数据库，根据该数据库获取到当前飞行

状态的气动力数值，再输入到姿态动力学方程，计

算得到新的姿态。实际的气动力是高阶非线性

的，而ＨＩＬＳ将非线性的气动力简化为线性叠加
的形式，并忽略了高阶项，因此不如 ＷＴＢＶＦＴ的
气动力真实，特别是在气动力非线性比较明显的

情形下，如大振幅运动、高超声速吸气式飞行、级

间分离等，这种差距会更大。另外，ＨＩＬＳ的每个
飞行状态的气动力需要根据数据库通过插值或拟

合方式得到，这种近似处理会进一步引入误差。

总的来说，ＨＩＬＳ对气动力的近似处理不及
ＷＴＢＶＦＴ中飞行器的真实承载真实。
５）传感器敏感环境差异。ＷＴＢＶＦＴ的传感

器置于飞行器内部，真实敏感飞行器姿态变化。

而ＨＩＬＳ必须通过一个三轴转台等效复现飞行器
姿态运动，传感器（如惯组）置于转台上来敏感姿

态运动。转台能否准确复现姿态运动，一方面取

决于仿真计算得到的姿态信息的准确性，另一方

面取决于转台控制系统的控制能力，纵然转台控

制系统可以达到很高精度，但并不能控制转台运

动和真实的飞行器运动完全一致，必然存有一定

误差。这样一来，ＨＩＬＳ的传感器敏感环境不如
ＷＴＢＶＦＴ的真实。
６）舵面承载差异。ＷＴＢＶＦＴ的飞行器舵面

直接暴露于气流中，真实承载气动载荷，而 ＨＩＬＳ
不能直接提供飞行器飞行时的气流条件，通常是

利用静态风洞试验获得铰链力矩，建立舵面负载

模型，由舵面负载模拟器给舵面加载。这种等效

加载的方式存在两个问题：一是舵面负载和前述

气动力的获取类似，和真实的非线性负载有一定

差异；二是在铰链力矩加载过程中，由于负载台机

械加载铰链力矩的延迟，与舵面偏转不能保持时

刻同步，或多或少会引入一些多余力误差［２３］。因

此，ＨＩＬＳ难以保证舵面承受着和 ＷＴＢＶＦＴ舵面

·４·
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同等真实的气动载荷。

综上分析，飞控系统置于 ＷＴＢＶＦＴ环境中运
行将比ＨＩＬＳ环境更加真实，体现在飞控系统整
体回路及其各个环节。同时 ＨＩＬＳ需要对响应过
程进行数学模拟、对飞行器运动及舵面负载进行

物理模拟，系统较为复杂，而通过 ＷＴＢＶＦＴ，则可
以省去ＨＩＬＳ中许多仿真模拟的环节，避免了准
确模拟上述环节的困难。

２　应用于飞控系统评估的ＷＴＢＶＦＴ关键
技术分析

　　ＷＴＢＶＦＴ用于评估飞控系统可分为三大步进
行：①明确评估内容，即所要评估的飞控系统性能
指标，针对评估内容，研究其评估方法；②基于该
评估方法，确立用于评估飞控系统的 ＷＴＢＶＦＴ系
统总体方案，指导试验系统的建设；③在试验系统
建设完成后，基于评估方法，制定试验方案，以评

估飞控系统性能。因此，为实现该应用，需要解决

两大关键问题———ＷＴＢＶＦＴ评估方法的技术问题
和ＷＴＢＶＦＴ系统的技术问题，而ＷＴＢＶＦＴ系统的
技术问题主要包括飞行器模型设计、飞控系统改

进及模型支撑。

２．１　飞控系统ＷＴＢＶＦＴ评估方法

在明确了飞控系统性能指标后（如文献［２４］
列出的飞行品质指标那样），就需要回答如何用

ＷＴＢＶＦＴ对它们进行评估，即确定飞控系统性能
的ＷＴＢＶＦＴ评估方法。按照 ＷＴＢＶＦＴ评估飞控
系统性能的顺序，可将 ＷＴＢＶＦＴ评估方法分为：
ＷＴＢＶＦＴ方法、ＷＴＢＶＦＴ数据处理方法及飞控系
统性能评定方法。它们的内涵如下：

１）ＷＴＢＶＦＴ方法，即如何设计试验来获取性
能指标评价所需要的原始数据。试验方法应制订

出试验程序，即如何合理而充分地安排试验项目；

对单个项目，应采取怎样的试验操作步骤，从而有

效地收集到试验原始数据。就单个试验项目而

言，应说明如何激发运动模态、如何施加控制、如

何施加干扰等。运动模态的激发是指，通过一些

怎样的操作能有效复现评估指标对应的运动模

态，譬如纵向短周期运动模态、尾旋运动模态等。

２）ＷＴＢＶＦＴ数据处理方法，即在得到原始数
据后，采用怎样的方法对原始数据进行处理以得

到性能指标对应的数据类型。

３）飞控系统性能评定方法，即在得到性能指
标数据后，采用怎样的评价准则对测得指标进行

评价，给出性能等级。

２．２　飞行器模型设计技术

原型飞行器要想置于风洞中测试，必须做出

一定改动。尽管有些风洞尺寸足够大，可以容纳

全尺寸飞行器，如 ＣＡＲＤＣ高速所采用的导弹［１４］

及美国物理科学公司采用的空对空 ＢＯＡ导弹［２０］

都是原型弹，避免了缩尺的问题，但由于模型要与

支撑装置相连，改变了模型气动布局，因此需要对

模型进行改型设计。文献［１４］采用工程估算、
ＣＦＤ计算和风洞验证试验相结合的方式对支撑
处的弹翼进行了改型设计。另外，飞行器质量分

布也会受到影响，需要确保改型后的飞行器模型

质量与转动惯量和原型相似。

当原型飞行器尺寸较大时，通常需要缩尺，如

布里斯托尔大学设计的 １／１６缩尺的 Ｈａｗｋ模
型［１２］。需要确保缩尺后的飞行器模型周围的流

场与运动和原型飞行器的相似，文献［２５］详细地
介绍了它们的相似准则。

另外，飞行器模型需要考虑如何安装一些嵌

入装置，如传感器（角传感器和天平等）、伺服机

构等。

总的来说，如何设计和制造能够满足质量和

惯性相似需求并能与模型嵌入装置和模型支撑装

置协调一致的动态缩尺模型是 ＷＴＢＶＦＴ的一大
关键问题。

２．３　飞控系统改进技术

ＷＴＢＶＦＴ不能完全模拟飞行试验环境，主要
差异表现为：风洞空间有限、飞行器模型的线位移

和速度变化受到限制［２５］。鉴于此，原型飞控系统

硬件不能直接置于风洞中，必须对飞控系统做一

些改进，力求确保 ＷＴＢＶＦＴ与飞行试验的一致
性。另外，根据飞控系统评估的特定需求，对飞控

系统的要求会有所不同。具体如下：

１）执行机构缩比技术。如果飞行器模型需
要缩尺，飞控系统伺服机构，如舵机，同样需要缩

尺，因此，需要研究缩尺后的舵机与原始舵机的相

似性，以确保飞控系统性能预测的可靠性。目前，

在公开文献中尚未见到这部分的研究。

２）测量技术。飞控系统传感器与真实的有
所不同。由于风洞中模型平移运动的限制，线加

速度传感器需要由一个气动力天平来代替，以测

量模型所受到的轴向力、法向力和侧向力，通过结

合飞行器的其他受力，如推力，以提供一个等效的

线性加速度。至于姿态信息的测量，不仅可以采

用飞行器固有的姿态传感器，如陀螺仪，还可以附

加一些新的角敏感器，如光学编码器等。

·５·
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３）快速控制原型技术。不同的飞控系统评
估阶段，对控制器的要求有所不同。在飞行控制

律代码开发阶段，控制器产品开发出来之前，为测

试不同飞行控制思路（方法）的优劣，需要一个控

制律载体，该载体通常采用计算机形式，称为飞控

计算机。在确定了飞行控制律代码后，就可以开

发控制器产品，代替前面的飞控计算机，该阶段飞

控系统评估所采用的控制器为实际控制器硬件。

这里，把这两个评估阶段分别称为快速控制原型

ＷＴＢＶＦＴ及控制器在回路ＷＴＢＶＦＴ。
快速控制原型 ＷＴＢＶＦＴ采用了快速控制原

型（ＲａｐｉｄＣｏｎｔｒｏｌＰｒｏｔｏｔｙｐｉｎｇ，ＲＣＰ）［２６］的思想，快
速控制原型方法非常适合于控制器产品开发出来

之前的控制系统评估，它可以快速地建立控制器

模型，对整个系统进行多次测试来验证控制方案

的可行性。采用这种方法构建的 ＷＴＢＶＦＴ系统
有：布里斯托尔大学的基于 ｄＳＰＡＣＥ的 ＷＴＢＶＦＴ
系统［１２］、ＣＡＲＤＣ低速所的基于 ＶｘＷｏｒｋｓ的
ＷＴＢＶＦＴ系统［２７］。控制器在回路风洞虚拟飞行

试验用于对实际控制器在回路的飞控系统进行评

估，特别是在试飞前需要对硬件综合的飞控系统

进行评估时，则要采用这种试验形式，如美国

ＡＥＤＣ及物理科学公司构建的ＷＴＢＶＦＴ系统采用
的就是原型弹的自动驾驶仪［２０－２２］。

４）飞控系统硬件的通用性要求。如果
ＷＴＢＶＦＴ系统要求适用于不同飞行器型号的评
估，飞控系统的组件应具有通用性。换言之，需要

专门设计和选型飞控计算机、传感器或舵机，以满

足不同型号飞行器的测试需求，确保姿态传感器

的量程足够大、覆盖多种飞行器的运动范围。

５）飞控系统运行的实时性要求。为保证飞
控系统各节点间数据传输的实时性，仿真设备的

使用应同其他实际硬件保持时间的同步。因此，

要求有实时系统来实时采集数据和控制仿真设

备，即图 ２中的实时数据采集与控制系统。

２．４　模型支撑技术

模型支撑技术是 ＷＴＢＶＦＴ中的核心技术。
在设计模型支撑装置时，需考虑如下因素：

１）模型自由运动对支撑装置的要求。模型
支撑装置应确保模型绕质心自由转动，包括自由

俯仰、自由滚转及自由偏航，甚至一些其他的机动

动作，如俯冲或摇摆等。这些自由运动可由带轴

承的腹部支架或吊架装置、带轴承的张线悬挂装

置，甚至潜在的绳牵引并联机构［２８］及磁悬浮装

置［２９－３０］等来保证。若在某个自由度上不适合安

装轴承等来保证模型在该自由度上直接响应控制

面，则可采用强迫运动的方式来提供一个等效的

自由运动，如图２中通过间接响应实现的等效自
由偏航运动。

２）支撑装置对模型的气动干扰要求。由于
支撑装置或多或少会对模型的气动布局产生影

响，进而影响模型的气动特性，因此，一方面要求

支撑装置对模型的气动干扰应尽量少，以降低它

对性能评估结果的影响；另一方面，应寻求有效的

支撑气动干扰量化手段，以测量和了解气动干扰

的性质和严重程度。由于张线悬挂装置相对支架

装置有更低的气动干扰，许多研究单位，如美国

ＡＥＤＣ及物理科学公司和中国空气动力研究院均
采用张线悬挂作为模型的支撑形式。在支撑装置

的设计过程中，可采用结构优化手段不断对其优

化和改进，以降低气动干扰，如物理科学公司一开

始拟采用全轴承装置确保模型的三通道自由响

应，后来去掉偏航轴承，采用液压模块拉伸或放松

钢索来提供一个等效的自由偏航运动，以避免偏

航轴承模块对模型气动布局的干扰。目前，公开

文献中鲜有关于 ＷＴＢＶＦＴ中支撑气动干扰的量
化方法的研究。

３）轴承转动摩擦力矩对模型动力学特性影
响的要求。当采用轴承时，就需要在轴承设计过

程中考虑轴承的转动摩擦力矩对模型转动动力学

特性的影响程度。为降低轴承摩擦的影响，可以

增加飞行器转动动力学方程的气动刚度和阻尼

项，如模型尺寸或测试速度，详细的分析可参考文

献［３１］。
４）轴承的承载、角运动范围要求。在设计轴

承时，应初步估计特定风速下气流对模型可能产

生的最大轴向力、法向力和侧向力，对轴承提出最

大承载要求，并根据飞行器转动程度，对轴承允许

的角运动范围提出要求。

５）支撑装置的强度、刚度要求。在气动载荷
作用下，支撑装置应有足够的强度及安全系数，确

保模型支撑足够稳固，从而使试验设备免遭破坏，

保证试验的安全。支撑装置的刚度与支撑的弹性

运动有关，刚度越大，支撑的弹性运动幅值越大，

而支撑的弹性运动又将影响模型的运动。因此，

为保证支撑弹性运动对模型运动的影响足够小，

就要确保支撑装置有足够大的刚度。

模型支撑装置的设计复杂，难度大，以上列出

的是一些主要的性能要求，详细的技术要求应在

评估内容与方法明确后给出。模型支撑装置在

ＷＴＢＶＦＴ系统中扮演着十分重要的角色，从近十
年来ＷＴＢＶＦＴ技术发展历程来看，ＷＴＢＶＦＴ的发
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展可以看作是一个支撑装置不断改进的过程。目

前，ＷＴＢＶＦＴ仍限于低速或亚跨声速，而模型支撑
技术是 ＷＴＢＶＦＴ往超声速甚至高超声速领域发
展的主要技术难题之一，该项技术的突破将极大

推动ＷＴＢＶＦＴ技术的发展。

３　结论

综合上述对ＷＴＢＶＦＴ优势、试验系统方案及
关键技术问题的分析，可得出如下结论：

１）ＷＴＢＶＦＴ在接近于实际的飞行环境下验
证飞行控制系统，能避免 ＨＩＬＳ对飞行器气动、姿
态运动及舵面负载仿真建模的不准确与建模困

难。相比ＨＩＬＳ，其对飞控系统的考核更加真实可
靠。通过ＷＴＢＶＦＴ诊断一体化的飞行系统故障，
将一些在空中飞行可能遇到的问题在地面上予以

解决，可以降低飞行试验风险、缩短研发周期，并

可通过减少试验次数和试验设备的耗费量来降低

试验经费。

２）以导弹为例，介绍了完整的 ＷＴＢＶＦＴ系统
方案，将该系统分为内回路（即姿态控制回路）及

外回路（即制导控制回路），并介绍了其工作原

理。比较了ＷＴＢＶＦＴ系统与ＨＩＬＳ系统在姿态控
制回路的差异，包括控制回路形式差异、信号传递

差异、姿态响应差异、气动力差异、传感器敏感环

境差异及舵面承载差异，进一步明确了 ＷＴＢＶＦＴ
相比ＨＩＬＳ的优势。
３）提炼并分析了用于评估飞控系统的

ＷＴＢＶＦＴ关键技术问题，包括 ＷＴＢＶＦＴ评估方
法、飞行器模型设计技术、飞控系统改进技术及模

型支撑技术。其中，ＷＴＢＶＦＴ评估方法是研究后
几种试验系统相关技术必须首要解决的问题，而

模型支撑技术是试验系统技术中的核心问题。为

发展超声速及高超声速飞行器控制系统的

ＷＴＢＶＦＴ技术，迫切需要研究 ＷＴＢＶＦＴ评估方法
及模型的支撑技术。

参考文献（Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］　ＧｒａｈａｍＳＬ．Ｄｅｓｉｇｎａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｆｏｒｅｖａｌｕａｔｉｎｇ
ｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｓ［Ｃ］／／ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＡｉｒｃｒａｆｔＳｙｓｔｅｍｓ，
ＤｅｓｉｇｎａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＭｅｅｔｉｎｇ，ＡＩＡＡ－８６－２６５５，１９８６．

［２］　曾庆华，郭振云．无人飞行控制技术与工程［Ｍ］．北京：
国防工业出版社，２０１１．
ＺＥＮＧＱｉｎｇｈｕａ，ＧＵＯ Ｚｈｅｎｙｕｎ．Ｕｎｍａｎｎｅｄｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌ
ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓａｎｄｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｃｅ
ＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０１１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３］　李惠峰．高超声速飞行器制导与控制技术［Ｍ］．北京：中
国宇航出版社，２０１２．
ＬＩＨｕｉｆｅｎｇ．Ｇｕｉｄａｎｃｅａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｒｅｓｓ，２０１２．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）
［４］　ＯｗｅｎｓＤＢ，ＢｒａｎｄｏｎＪＭ，ＣｒｏｏｍＭＡ，ｅｔａｌ．Ｏｖｅｒｖｉｅｗｏｆ

ｄｙｎａｍｉｃｔｅｓｔｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｒｅｓｅａｒｃｈａｔＮＡＳＡ
ＬａＲＣ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ２５ｔｈ ＡＩＡＡ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ
ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＧｒｏｕｎｄＴｅｓｔｉｎｇＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，
ＡＩＡＡ２００６－３１４６，２００６．

［５］　ＧｉｎｇｒａｓＤＲ，ＨｕｌｔｂｅｒｇＲＳ，ＢｅｌｌＪＷ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｏｆａ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｄｕｒｉｎｇｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｉｎｇ［Ｃ］／／
ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ，ａｎｄＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＣｏ
ｌｏｃａｔｅｄ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅｓ： ＡＩＡＡ Ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｎｄ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ，ＡＩＡＡ２００１－４４２３，
２００１．　

［６］　ＣｏｏｋＭ Ｖ．Ｏｎｔｈｅｕｓｅｏｆｓｍａｌｌｓｃａｌｅａｉｒｃｒａｆｔｍｏｄｅｌｓｆｏｒ
ｄｙｎａｍｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．
ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，
１９８７，９（４）：１９０－１９７．

［７］　ＢａｌａｋｒｉｓｈｎａＳ，ＮｉｒａｎｊａｎａＴ，ＲａｊａｍｕｒｔｈｙＭ Ｓ，ｅｔａｌ．
Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓｕｓｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｗｉｎｄ
ｔｕｎｎｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［Ｃ］／／ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＮＡＬ
ＤＬＲＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＳｙｓｔｅｍＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ，１９９３．

［８］　ＲａｊａｍｕｒｔｈｙＭ Ｓ．Ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄａｔａｕｓｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，１９９７，３４（１）：２９－３３．

［９］　ＧａｔｔｏＡ，ＬｏｗｅｎｂｅｒｇＭＨ．Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆａｔｈｒｅｅｄｅｇｒｅｅｏｆ
ｆｒｅｅｄｏｍｔｅｓｔｒｉｇｆｏｒｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２００６，４３（６）：１７４７－１７６１．

［１０］　ＣａｒｎｄｕｆｆＳ Ｄ， Ｅｒｂｓｌｏｅｈ Ｓ Ｄ， Ｃｏｏｋｅ Ａ Ｋ， ｅｔａｌ．
Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚｉｎｇｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｕｂｓｃａｌｅａｉｒｃｒａｆｔｆｒｏｍ
ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｄｙｎａｍｉｃｍｏｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２００９，
４６（１）：１３７－１４７．

［１１］　ＰａｔｔｉｎｓｏｎＪ，ＬｏｗｅｎｂｅｒｇＭＨ，ＧｏｍａｎＭＧ．Ｍｕｌｔｉｄｅｇｒｅｅｏｆ
ｆｒｅｅｄｏｍｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｍａｎｅｕｖｅｒｒｉｇｆｏｒｄｙｎａｍｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄ
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，
２０１３，５０（２）：５５１－５６５．

［１２］　ＤａｖｉｓｏｎＰＭ，ＬｏｗｅｎｂｅｒｇＭＨ，ＢｅｒｎａｒｄｏＭＤ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｌｉｍｉｔｃｙｃｌｅｓｉｎａｄｙｎａｍｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ
ｒｉｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２００３，４０（４）：７７６－７８５．

［１３］　胡静，李潜．风洞虚拟飞行试验技术初步研究 ［Ｊ］．实验
流体力学，２０１０，２４（１）：９５－９９．
ＨＵＪｉｎｇ，ＬＩＱｉａｎ．Ｐｒｉｍａｒｙｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｖｉｒｔｕａｌｆｌｉｇｈｔ
ｔｅｓｔｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｉｎｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ
ｉｎＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１０，２４（１）：９５－９９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　赵忠良，吴军强，李浩，等．２４ｍ跨声速风洞虚拟飞行
试验技术研究 ［Ｊ］．航空学报，２０１６，３７（２）：５０４－５１２．
ＺＨＡＯＺｈｏｎｇｌｉａｎｇ，ＷＵＪｕｎｑｉａｎｇ，ＬＩＨａｏ，ｅｔａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ
ｏｆｖｉｒｔｕａｌｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｂａｓｅｄｏｎ２４ｍｔｒａｎｓｏｎｉｃ
ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，
２０１６，３７（２）：５０４－５１２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　ＳｏｈｉＮＰ，ＰｒｕｄｎｉｋｏｖＹＡ，ＴｅｍｌｙａｋｏｖＹＮ．Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆ
ｓｐｉｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｅｒｏｂａｔｉｃａｉｒｃｒａｆｔｂｙｍｅａｎｓｏｆｓｐｉｎ
ｍｏｄｅｓｍｏｄｅｌｉｎｇ ｉｎ ａ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ［Ｃ］／／
Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ２２ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｇｒｅｓｓｏｆｔｈｅＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ
Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２００２．

［１６］　ＳｏｈｉＮＰ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｓｐｉｎｍｏｄｅｓｏｆｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃａｉｒｃｒａｆｔｉｎ
ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ２４ｔｈ
ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｇｒｅｓｓｏｆｔｈｅＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，２００４．

［１７］　ＰａｐａｇｅｏｒｇｉｏｕＧ，ＧｌｏｖｅｒＫ．Ｔｗｏｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍｃｏｎｔｒｏｌｏｆ
ａｎａｃｔｉｖｅｌｙｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｍｏｄｅｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＧｕｉｄａｎｃｅＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００２，２５（３）：５１０－５１６．

［１８］　ＤａｖｉｓｏｎＰＭ，ＢｅｒｎａｒｄｏＭＤ，ＬｏｗｅｎｂｅｒｇＭＨ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄ

·７·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３９卷

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｓｉｎｇｌｅｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍｄｙｎａｍｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ
ｒｉｇ［Ｃ］／／ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＥｕｒｏｐｅａｎＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，
２００３．　

［１９］　ＲｉｃｈａｒｄｓｏｎＴＳ，ＤｕｂｓＡ，ＬｏｗｅｎｂｅｒｇＭ Ｈ，ｅｔａｌ．Ｗｉｎｄ
ｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｉｎｇｏｆａｄｙｎａｍｉｃｓｔａｔｅｆｅｅｄｂａｃｋｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｅｄ
ｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ ［Ｃ］／／ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ，
Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ，ａｎｄＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ，ＡＩＡＡ
２００５－５９７６，２００５．

［２０］　ＬａｗｒｅｎｃｅＣ，ＭｉｌｌｓＢ．ＳｔａｔｕｓｕｐｄａｔｅｏｆｔｈｅＡＥＤＣｖｉｒｔｕａｌｆｌｉｇｈｔ
ｔｅｓｔｉｎｇｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｐｒｏｇｒａｍ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４０ｔｈＡＩＡＡ
ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓＭｅｅｔｉｎｇ＆ Ｅｘｈｉｂｉｔ，ＡＩＡＡ ２００２－
０１６８，２００２．

［２１］　ＭａｇｉｌｌＪＣ，ＣａｔａｌｄｉＰ，ＭｏｒｅｎｃｙＪＲ，ｅｔａｌ．Ａｃｔｉｖｅｙａｗｃｏｎｔｒｏｌ
ｗｉｔｈａｗｉｒｅｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒｄｙｎａｍｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ
ｔｅｓｔｉｎｇ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４３ｒｄＡＩＡＡＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓ
ＭｅｅｔｉｎｇａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ，ＡＩＡＡ２００５－１２９５，２００５．

［２２］　ＭａｇｉｌｌＪＣ，ＣａｔａｌｄｉＰ，ＭｏｒｅｎｃｙＪＲ，ｅｔａｌ．Ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎｏｆ
ａｗｉｒｅｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎｆｏｒｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｖｉｒｔｕａｌｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｉｎｇ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｄＲｏｃｋｅｔｓ，２００９，４６（３）：６２４－６３３．

［２３］　单家元，孟秀云，丁艳．半实物仿真［Ｍ］．北京：国防工
业出版社，２００８．
ＳＨＡＮＪｉａｙｕａｎ，ＭＥＮＧＸｉｕｙｕｎ，ＤＩＮＧＹａｎ．Ｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅ
ｌｏｏｐｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｃｅＩｎｄｕｓｔｒｙ
Ｐｒｅｓｓ，２００８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２４］　高金源，李陆豫，冯亚昌，等．飞机飞行品质［Ｍ］．北京：
国防工业出版社，２００３．
ＧＡＯＪｉｎｙｕａｎ，ＬＩＬｕｙｕ，ＦＥＮＧＹａｃｈａｎｇ，ｅｔａｌ．Ａｉｒｃｒａｆｔ
ｈａｎｄｌｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｃｅＩｎｄｕｓｔｒｙ
Ｐｒｅｓｓ，２００３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２５］　李浩．风洞虚拟飞行试验相似准则和模拟方法研究［Ｄ］．
绵阳：中国空气动力研究与发展中心，２０１２．
ＬＩＨａｏ．Ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｃｒｉｔｅｒｉａａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ
ｏｆｔｈｅｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｂａｓｅｄｖｉｒｔｕａｌｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｉｎｇ［Ｄ］．Ｍｉａｎｙａｎｇ：

ＣｈｉｎａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＣｅｎｔｅｒ，
２０１２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２６］　丁荣军．快速控制原型技术的发展现状［Ｊ］．机车电传
动，２００９（４）：１－３．
ＤＩＮＧ Ｒｏｎｇｊｕｎ．Ｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｓｔａｔｕｓｏｆｆａｓｔｃｏｎｔｒｏｌ
ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｉｃＤｒｉｖｅｆｏｒＬｏｃｏｍｏｔｉｖｅｓ，２００９（４）：１－
３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２７］　聂博文，祝明红，郭林亮，等．风洞虚拟飞行试验系统关
键技术及方案设计［Ｃ］／／中国制导、导航与控制学术会议
（ＣＧＮＣＣ２０１２），北京，２０１２．
ＮＩＥＢｏｗｅｎ，ＺＨＵＭｉｎｇｈｏｎｇ，ＧＵＯＬｉｎｌｉａｎｇ，ｅｔａｌ．Ｋｅｙ
ｔｅｃｈｎｉｑｕｅａｎｄｄｅｓｉｇｎｓｃｈｅｍｅｏｆｔｈｅｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｖｉｒｔｕａｌｆｌｉｇｈｔ
ｓｙｓｔｅｍ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ２０１２ Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｇｕｉｄａｎｃｅ，
ＮａｖｉｇａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ（ＣＧＮＣＣ２０１２），Ｂｅｉｊｉｎｇ，
２０１２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２８］　林麒．风洞模型动态试验支撑系统研究 ［Ｃ］／／第二届全
国非定常空气动力学学术会议，２０１４．
ＬＩＮＱｉ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｍｏｄｅｌｓｕｐｐｏｒｔｓｙｓｔｅｍｓｆｏｒｄｙｎａｍｉｃｗｉｎｄ
ｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｓ ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆｔｈｅ ２ｎｄ Ｕｎｓｔｅａｄｙ
ＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２９］　ＢｒｉｔｃｈｅｒＣＰ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｍａｇｎｅｔｉｃｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ
ｔｏｌａｒｇｅｓｃａｌｅｆａｃｉｌｉｔｉｅｓ：ｐｒｏｇｒｅｓｓ，ｐｒｏｂｌｅｍｓａｎｄｐｒｏｍｉｓｅｓ［Ｃ］．
３５ｔｈＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓＭｅｅｔｉｎｇａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ，Ｒｅｎｏ，ＮＶ，
ＡＩＡＡＰａｐｅｒ９７－０３４６，１９９７．

［３０］　ＯｗｅｎＡＫ，ＯｗｅｎＦＫ，ＧｒｏｖｅＰ．Ｍａｇｎｅｔｉｃｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎａｎｄ
ｂａｌａｎｃｅｔｅｓｔｉｎｇｉｎｓｕｐｐｏｒｔｏｆｈｙｐｅｒ－Ｘ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ
１２ｔｈＡＩＡＡＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｐａｃｅＰｌａｎｅｓａｎｄＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ
ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ，ＡＩＡＡ２００３－６９５８，２００３．

［３１］　ＭａｇｉｌｌＪＣ，ＣａｔａｌｄｉＰ，ＭｏｒｅｎｃｙＪＲ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆａｗｉｒｅ
ｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍｆｏｒｄｙｎａｍｉｃｔｅｓｔｉｎｇｉｎＡＥＤＣ１６Ｔ［Ｃ］／／
Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４１ｔｈＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓＭｅｅｔｉｎｇａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ，
ＡＩＡＡ２００３－４５２，２００３．

·８·


