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摘 要：等离子体流动控制技术已经在流动控制领域成为热点和焦点。为了研究等离子体对于飞翼布局飞机稳定性的影

响，本文研究中采用闭环飞行控制律对飞翼布局飞机模型的操纵舵面进行操控，同时增加等离子控制，对该模型飞机在失速

迎角附近区域开展三自由度(3DoF)的虚拟飞行试验研究。结果表明,等离子打开后，在俯仰运动上，使得飞机俯仰振荡幅值

变小，增快振荡衰减，在滚转运动上，对滚转角命令的跟随性变好；在偏航运动上，增加了偏航阻尼，改善了原来偏航运动的

偏离问题。因此，等离子流动控制对于飞翼布局飞机在失速迎角附近的稳定性改善具有良好的效果，对未来等离子技术的

实际应用提供了借鉴和指导。

关键词：等离子控制；飞翼布局；虚拟飞行；风洞试验

中图分类号：V211.74 文献标识码：A DOI：10.19452/j.issn1007-5453.2019.09.006

大展弦比飞翼布局飞机取消了平尾、垂尾、鸭翼等安定

面，而机身较短导致后缘升降舵和方向舵的操纵力臂较短，

因此纵向机动操纵性能大大降低。在横航向上，取消垂尾

和方向舵，使飞机航向静稳定性及偏航阻尼变小，导致横航

向稳定性变差。所以，飞翼布局飞机的操稳问题更加突出。

飞翼飞机操稳特性还涉及气动力特性。与其他布局飞

机不同，飞翼飞机的舵面都布置在主升力面上，舵面偏转会

引起主升力面气动特性较大的变化。另外，单一舵面的操

纵会引起俯仰、滚转以及偏航多轴运动。因此，飞翼布局飞

机的操稳特性具有很强的气动/运动/控制耦合的特点，采用

气动/运动/控制一体化研究技术是对飞翼布局飞机的操稳

问题研究有效途径。

为了在风洞中开展气动/运动/控制一体化研究，美国、

欧洲以及俄罗斯等国，在风洞中建立了三自由度，以及五自

动度虚拟飞行试验系统，对飞机增稳控制设计等进行了验

证[1~5]。国内方面，中国空气动力研究与发展中心建立了虚

拟飞行试验系统并对飞控系统进行集成[6,7]。

等离子体作为流动控制有效手段，通过抑制流动分离，

改善了飞机气动特性[8,9]。国内学者也将等离子控制在滚转

运动操控的应用展开研究[10]。本文应用风洞虚拟飞行试验

技术，通过闭环控制律实现飞翼布局飞机三自由度虚拟飞

行试验。在试验中增加等离子体流动控制手段，实现在不

改变飞机外形的条件下对飞机的气动力特性进行改善。本

文针对等离子流动控制技术对飞翼飞机的气动/运动/控制

耦合影响进行研究。

1 风洞虚拟飞行试验系统
风洞虚拟飞行试验是指把飞行器模型安装在风洞中具

有三个旋转自由度的专用支撑装置上，让三个角位移可以

自由转动或者按照飞行器的飞行要求加以实时舵面操纵控

制，较为真实地模拟飞行器的运动过程，并可同时测量飞行

器气动和运动参数，检验飞行器响应和操纵控制特性，从而

达到气动/运动/控制一体化研究，探索气动/运动耦合机理

的目的。

1.1 虚拟飞行试验模型

飞翼飞机虚拟飞行试验模型比例为1:22，展长2.38mm，
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平均气动弦长546.8mm，机翼参考面积0.9824976m2，力矩参

考点距机头 0.46m。模型内部为金属骨架，外覆玻璃钢。

模型总体结构上分为模型主体、舵面操控组件、自动驾驶

仪、等离子体电源、等离子激励发生器等部分。

自动驾驶仪安装在模型机头位置，在试验进行中通过

飞行控制律以及遥控器操控指令向舵面舵机发送运动信

号。自动驾驶仪在试验中对模型的姿态角和角速度等姿态

信息进行测量。

虚拟飞行试验模型与三自由度低阻尼转动机构相连

接。三自由度低阻尼转动机构通过腹部支杆与风洞下壁板

相连接，如图1和图2所示。

试验中使用的俯仰滚转运动副转动机构，其运动副径

向方向采用一对高精度深沟球轴承与自由运动副径向方向

连接，且这两对深沟球轴承对称布置，保证了模型在自由运

动时深沟球轴承的正常旋转。模型自由运动范围为：滚转

角±30°、俯仰角±40°、偏航角±40°。

1.2 等离子体激励器

根据前期的研究经验，等离子体激励器布置在飞翼模

型前缘时能有较好的控制效果。虚拟飞行试验前，通过静

态测力试验对等离子体激励器在弦向不同位置以及不同激

励频率对气动特性改善效果进行研究。最终，虚拟飞行试

验中等离子体激励器的安装在距前缘的位置，激励频率为

300Hz，如图3所示。

2 飞行控制律设计

2.1 动力学和运动学模型

由于试验支撑结构限制了模型的平动自由度，仅保留

了飞机的转动自由度，因此仅需体轴系下的三个转动动力

学方程和三个运动学方程即可描述试验模型的运动。动力

学方程如下：
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运动学方程如下：
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此外，迎角和侧滑角作为风洞试验以及控制律设计中

重要参数。根据迎角和侧滑角的定义可以表示为：
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α = lot ( w
u
)

β = cos ( v
V
)

（3）

式中：u,v,w分别为飞机质心处空速在机体轴的分量。在风

洞中试验中，来流方向一定，因此，u,v,w可以利用姿态角和

轴系转换矩阵得到：

图1 虚拟飞行试验模型以及内部设备

Fig.1 Virtual flight test model and equipment

图2 三自由度低阻尼转动机构

Fig.2 3DOF low damping rotating mechanism

图3 等离子体静态测力试验

Fig.3 Static aerodynamic test with plasma opened
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式中：Lbg为地轴系（同时也是气流轴系和航迹轴系）到体轴

系的坐标转换矩阵，与飞机姿态角有关；V为风洞风速，从

而使得迎角α以及侧滑角β由模型姿态角计算得到，计算公

式如下：
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α = lot ( w
u
) = lot ( sinθcosϕcosψ + sinϕsinψcosθcosψ )

β = cos ( v
V
) = cos (sinθsinϕcosψ - cosϕsinψ )

（5）

因此，由式(5)将自动驾驶仪采集的姿态角信号转化为

迎角侧滑角信息输入到飞行控制律中。

2.2 舵面分配以及控制策略

该飞翼虚拟飞行试验模型具有内侧升降副翼，中侧升

降副翼、外侧升降副翼以及阻力方向舵 4组操纵舵面。在

控制策略上，内、外、中侧三组舵面，采用闭环控制律来控制

俯仰方向和滚转方向运动。阻力方向舵采用开环控制律单

独控制偏航运动，如图4所示。

飞行控制律分别输出“俯仰”“滚转”通道上“升降舵”和“副

翼”副翼指令，然后将其进行耦合生成内、中、外升降副翼舵偏指

令。用δLeft和δRight分别表示左右两侧的升降副翼的集合如下：

ì
í
î

δLeft = { δLeft_in, δLeft_mid, δLeft_out}
δRight = { δRight_in, δRight_mid, δRight_out} （6）

进而得到δLeft,δRight的实际指令如下：

δLeft = δe,trim + δe - δa
δmin ≤ δLeft ≤ δmax
δRight = δe,trim + δe + δa
δmin ≤ δRight ≤ δmax

（7）

式中：δe,trim , δe和δa分别为飞行控制律“升降舵”配平偏度、

“升降舵”偏度和“副翼”偏度指令。

2.3 闭环飞行控制律

在“升降舵”闭环控制律中包含 4个部分：迎角保持控

制、俯仰阻尼、操纵指令前项增益和配平升降舵。其中迎角

保持环节采用PI控制，如图 5所示，其中A_order表示操纵

指令，A_Trim表示配平迎角，elevator0表示配平升降舵偏

度。如图6所示的“滚转”闭环控制律中包括滚转角保持控

制和滚转阻尼两个部分。

图4 操纵舵面位置

Fig.4 The position of control surfaces

图5 “升降舵”控制律设计

Fig.5 ‘Elevator’control law design

图6 “副翼”控制设计

Fig.6 ‘Aileron’control design

3 虚拟飞行试验结果
虚拟飞行试验过程中，试验风速为20m/s。对于有无等

离子体激励状态，分两个车次进行试验。在每车次的试验

过程中当风速达到试验风速后，慢慢将模型释放，飞机进入

平飞状态，然后对通过遥控器输入运动指令，对模型进行三

自由度运动操控。三自由度虚拟飞行试验结果如下。

3.1 滚转运动

在失速迎角附近，由于翼面流动的分离，滚转力矩不但

随侧滑角变化，也随迎角变化。滚转力矩表达如下：

∂CL
∂α∂β ≈

∂CL
∂α + ∂CL∂β （8）

在式（8）中，滚转力矩在 α和 β两个方向上梯度变化。

当流动未分离时，
∂CL
∂α 很小，所以滚转力矩主要在 β方向梯

度变化。当α增大，翼面流动处于分离和完全分离状态，左

右翼面流动状态随迎角和侧滑角同时变化，具有很强的纵

横耦合效应。

等离子开启后抑制了翼面流动的分离，减弱迎角对滚

转力矩的影响，增加滚转静稳定性。同时，由于等离子抑制

了左右翼面的流动分离增大了单个翼面的升力，使滚转阻

尼增加。

从虚拟飞行试验结果（见图7~图10）上看，在滚转方向上，由

于该模型采用阻力方向舵控制，所以阻力方向舵的操纵会引起

滚转角的变化，在相同飞行控制律控制下，无等离子条件时，滚

转运动的幅值超过了20°，而开启等离子后最大幅值小于10°。

因此，等离子体对于消除滚转方向扰动效果明显。

在滚转命令下飞机机动运动中，虽然飞机在有无等离

子激励条件下，都能根据滚转指令做出滚转机动动作，但

是，开启等离子后，对滚转角命令的跟随性变好，并且滚转

角速度变化幅度更小，滚转方向的操纵性变好，飞机滚转更

平稳。

3.2 俯仰运动

由于等离子作用抑制了流动分离，推迟了失速迎角，这

对于飞翼布局这种操纵面与主升力面融合的布局来说，俯

图7 无等离子体试验滚转运动历程

Fig.7 Roll motion history with plasma closed

图8 有等离子体试验滚转运动历程

Fig.8 Roll motion history with plasma opened

图9 无等离子体试验滚转角度历程

Fig.9 Roll angular velocity history with plasma closed

图10 有等离子体试验滚转角度历程

Fig.10 Roll angular velocity history with plasma opened
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3 虚拟飞行试验结果
虚拟飞行试验过程中，试验风速为20m/s。对于有无等

离子体激励状态，分两个车次进行试验。在每车次的试验

过程中当风速达到试验风速后，慢慢将模型释放，飞机进入

平飞状态，然后对通过遥控器输入运动指令，对模型进行三

自由度运动操控。三自由度虚拟飞行试验结果如下。

3.1 滚转运动

在失速迎角附近，由于翼面流动的分离，滚转力矩不但

随侧滑角变化，也随迎角变化。滚转力矩表达如下：

∂CL
∂α∂β ≈

∂CL
∂α + ∂CL∂β （8）

在式（8）中，滚转力矩在 α和 β两个方向上梯度变化。

当流动未分离时，
∂CL
∂α 很小，所以滚转力矩主要在 β方向梯

度变化。当α增大，翼面流动处于分离和完全分离状态，左

右翼面流动状态随迎角和侧滑角同时变化，具有很强的纵

横耦合效应。

等离子开启后抑制了翼面流动的分离，减弱迎角对滚

转力矩的影响，增加滚转静稳定性。同时，由于等离子抑制

了左右翼面的流动分离增大了单个翼面的升力，使滚转阻

尼增加。

从虚拟飞行试验结果（见图7~图10）上看，在滚转方向上，由

于该模型采用阻力方向舵控制，所以阻力方向舵的操纵会引起

滚转角的变化，在相同飞行控制律控制下，无等离子条件时，滚

转运动的幅值超过了20°，而开启等离子后最大幅值小于10°。

因此，等离子体对于消除滚转方向扰动效果明显。

在滚转命令下飞机机动运动中，虽然飞机在有无等离

子激励条件下，都能根据滚转指令做出滚转机动动作，但

是，开启等离子后，对滚转角命令的跟随性变好，并且滚转

角速度变化幅度更小，滚转方向的操纵性变好，飞机滚转更

平稳。

3.2 俯仰运动

由于等离子作用抑制了流动分离，推迟了失速迎角，这

对于飞翼布局这种操纵面与主升力面融合的布局来说，俯

图7 无等离子体试验滚转运动历程

Fig.7 Roll motion history with plasma closed

图8 有等离子体试验滚转运动历程

Fig.8 Roll motion history with plasma opened

图9 无等离子体试验滚转角度历程

Fig.9 Roll angular velocity history with plasma closed

图10 有等离子体试验滚转角度历程

Fig.10 Roll angular velocity history with plasma opened
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仰力矩Cmα特性在等离子体作用下得到改善，提高了俯仰

方向的静安定性，以及动稳定性。

在俯仰方向（见图11~图14），在没有等离子下，由于横

航向角度的变化，使得飞机快速低头，并在飞行控制律的控

制下抬头，因此出现了大幅度的振荡。开启等离子体后，纵

横耦合效应明显减弱，纵向运动阻尼增大，俯仰角速度变化

振幅减小，飞机可以很好地在0°~15°迎角之间，进行很好的

操控。

3.3 偏航运动

等离子对偏航方向影响与滚转方向影响类似，等离子

体减弱了未开启等离子值时α和β表现的耦合影响，增加了

静安定性。

在三自由度虚拟飞行试验的偏航方向上（见图 15~图

18），由飞机的阻力方向舵开环进行控制，在无等离子条件

下，当输入正向舵偏指令后，引起飞机偏航振荡，最终飞机

出现负偏航角的偏移，飞机在偏航角-30°左右平衡。当开

启等离子体后，飞机可以很好地根据正负偏航指令进行正

负方向运动，并且当偏航指令为0时，飞机可以稳定在偏航

角0°状态，等离子激励消除了原来航向偏移。

图11 有等离子体试验俯仰运动历程

Fig.11 Pitch motion history with plasma closed

图12 有等离子体试验俯仰运动历程

Fig.12 Pitch motion history with plasma opened

图13 无等离子体试验俯仰角速度历程

Fig.13 Pitch angular velocity history with plasma closed

图14 有离子体试验俯仰角速度历程

Fig.14 Pitch angular velocity history with plasma opened

图15 无等离子体试验偏航运动历程

Fig.15 Yaw motion history with plasma closed
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4 结论

本文应用虚拟飞行试验技术，对等离子流动控制对于

飞翼飞机的操稳特性展开了气动/运动/控制一体化研究。

研究表明，在飞翼飞机增加等离子流动控制后，改善了飞机

偏航偏移，并且使三自由度耦合效应减弱，可以很好提高了

飞翼飞机的操稳特性。
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The Wind Tunnel Virtual Flight Test of Flying Wing Configuration Aircraft Model
with the Plasma Actuation
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Abstract: Recently, the plasma actuation technique are the hot spots of active flow control research fields. In this

paper, in order to research the influence of the plasma actuation to the stability of the flying wing configuration aircraft,

the closed-loop filght control law is used to control the control surface of the wind tunnel test model. And adding the

plasma actuation control method, the 3DOF virtual flight test was carried out near the stall angle of attack. The test

results are shown, after the plasma used, for the pith motion, the pitch motion amplitude decreased and the

attenuation speed are increased. For the roll motion, the follow ability of roll-instruction is better. For the yaw motion,

the yaw damping is increased, and the yaw direction deviation problem is improved. Therefore, stability of the flying

wing configuration aircraft can be improved by the plasma actuation near the stall angle of attack. The research in this

paper provides reference for the practical application of plasma actuation technology in the future.
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