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摘　要：随着飞机朝着重量更轻、速度更快、性能更好的目标发展，主动气动弹性机翼（AAW）技术将成为未来飞机气动伺

服弹性设计的先进技术，而该技术的使用也为未来气动弹性飞行试验提出了挑战。介绍了 F/A-18主动气动弹性机翼飞机

飞行试验技术飞行状态的规划、飞行试验动作、模型建立与验证以及飞行试验结果。飞行试验结果表明AAW技术的可行性，

同时也为未来开展 AAW飞机飞行试验提供一定的参考。
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主动气动弹性机翼（Active Aeroelastic Wing，AAW）技

术是一项多学科互相作用的技术，它综合了空气动力学设

计、主动控制和结构设计等技术，以最大化飞机性能为目的。

该技术利用柔性机翼的优势，使得机翼能够采用大展弦比、

薄机翼和大后掠角设计，通过机翼气动弹性扭转变形，使整

个机翼产生气动力增量，实现飞机的操控[1]。将传统的以避

免气动弹性效应为目标的飞机设计转变为利用气动弹性效

应[2]，这也是未来飞机气动伺服弹性设计的新理念[3]。该技

术的采用，将减小机翼舵面铰链力矩，减小飞机重量。

20 纪 80 年代，美国[4] 将 AAW 概念应用在了 ATF 项

目上，进行了相关研究。该项研究表明，AAW 概念的应用

将极大增加飞机控制能量，减小飞机重量。美国还设计了

F-16 飞机 1∶6 模型[5]，进一步验证了 AAW 技术的控制效能

和减重能力。1994 年，美国开展了两项 AAW 技术的设计

验证研究，研究将 AAW 技术应用在亚声速多用途战斗机上

的优势。第一项研究[6] 由洛克希德 -马丁公司实施，联合了

美国空军 / 美国海军 / 美国海军陆战队进行了多用途飞机

构型研究；第二项研究[7] 由罗克韦尔公司和北美飞机公司设

计并实施，设计了一款无尾多用途 / 单座 / 单发 / 矢量推力

战斗机。通过这两项研究充分验证了 AAW 技术在减重以

及节约成本方面的优势。1996 年，在美国空军的支持下，莱

特实验室、爱德华空军基地、美国国家航空航天局（NASA）

德莱顿研究中心、NASA 兰利研究中心联合开展了 AAW 技

术研究，使用 AAW 技术重新设计了 F/A-18 飞机的机翼[8]，

首先进行了地面共振试验、载荷试验以及风洞试验[9]，最终

进行了飞行试验，验证使用 AAW 技术飞机的特性，将新设

计的飞机简称为 F/A-18 AAW 飞机。该飞行试验由两个飞

行试验阶段组成[10，11]，第一阶段飞行试验的目的是扩展试验

载机颤振包线和载荷包线，以及利用所得飞行试验数据建立

气动模型和载荷模型，以该模型为基础进行 AAW 控制律设

计，共完成 51 个飞行架次；第二飞行阶段的目的是验证所

设计飞机控制律以及 F/A-18 AAW 飞机特性，验证气动和

载荷模型，共完成 35 个飞行架次。2013 年 7 月 26 日，美 国

X-56A 验证机实现首飞，X-56A 验证机用于研究轻质大柔

性飞行器的气动弹性主动控制技术[12]，验证在柔性飞机上

集成飞行控制和颤振抑制技术。而国内在 AAW 技术方面

的研究还比较少，北京航空航天大学在 AAW 技术方面开展

了相关研究[13]，其中有学者研究了基于遗传算法发展了一

种同步考虑结构优化和配平关系优化的综合设计方法[13]。

本文将重点介绍 F/A-18 AAW 飞机飞行试验相关的飞行

试验前期设计、气动建模飞行试验、载荷建模飞行试验以及相关

的试验结果，为未来国内开展 AAW 技术研究提供一定的参考。

1 飞行试验技术
1.1 飞机测试系统

为提高飞机大气数据系统精度，AAW 飞机加装了机头
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空速管。飞机其他的测试系统包括高质量的惯性导航系统、

差分全球定位系统（GPS）单元、速率陀螺仪、舵面位置传感

器、飞行控制系统（FCS）参数监控的 MIL-STD-1553 总线

参数。加装了测量方向舵铰链力矩的应变电桥、振动传感

器 [14]、飞行变形测量系统 [15，16] 等。

1.2 飞行控制系统

在大迎角研究飞行器项目[17] 和 F/A-18 飞行控制计算机

研制支撑项目[18] 研究成果的基础上，选择了研究飞行控制系

统（Research Flight Control System，RFCS）作为 AAW 飞机控制

系统。图 1 为 F/A-18 AWW 飞机基本的飞行控制系统单元。

图 1 中叠加框图代表每个组成部分的余度，点线围起来的代表

了 RFCS 组成部分。GE701E 是飞机原有的飞控系统，RFCS 是

为 AAW 飞机专门设计的飞控系统。GE701E 和 RFCS 之间的

信息交互通过双端口随机存取存储器实现。GE701E 到 RFCS

之间控制律的转换通常是由飞行员控制完成的。同样，RFCS

到 GE701E 之间的转换也是由飞行员控制或者是自动分离逻

辑控制完成。将作动器指令中的预准备逻辑和瞬间自由转

换增加到 RFCS 运行中，从而确保结合 / 分离瞬间时间最短。

图 1　F/A-18 飞行控制系统单元

Fig.1　F/A-18 flight control system unit

在两个飞行试验阶段中，RFCS 使用了不同的模式[19]。

在第一阶段中，RFCS 提供了单独的多种气动力控制面激

励，该激励叠加在传统 F/A-18 控制面指令上；在第二阶段

中，RFCS 提供了内环控制，实施了新研发的 AAW 控制律。

1.3 飞行试验动作

F/A-18 AAW 飞机在进行飞行试验过程中，主要采用两

种飞行试验激励技术：机载激励系统激励和飞行员输入激

励。共有 31 种机载激励系统激励动作，飞机模型参数辨识

数据来源于其中 6 种机载激励系统激励动作，另外 25 种机

载激励系统激励动作用于研究气动伺服弹性效应、地面试验

动作和失效模式动作，它们均已添加到现有的 GE701E 控制

律中。该方法允许在进行机载激励系统激励时 GE701E 保

持飞机的控制。机载激励系统激励主要用于气动建模飞行

试验和载荷建模飞行试验。飞行员输入激励包括推进改出、

杆滚转、过载 4 滚转改出和过载 5 半滚倒转，由飞行员操纵

驾驶杆完成。飞行员输入激励主要用于气动模型验证飞行

试验和载荷模型建模和验证飞行试验。

1.4 飞行试验状态点

AAW 飞行试验共包括 18 个独立的飞行试验状态点，

其中亚声速 9 个（马赫数 0.85、0.9 和 0.95）、超声速 9 个（马

赫数 1.1、1.2 和 1.3）。动压范围 2.87×10-2~7.18×10-2MPa。

图 2 为 AAW 试验状态矩阵点和飞行包线。第一阶段飞行

试验与第二阶段飞行试验均在这 18 个状态点进行了飞行

试验。

图 2　AAW飞行试验点

Fig.2　AAW flight test points

2 气动建模飞行试验技术
2.1 气动力建模飞行试验动作

使用 6 种控制纵向和横向操纵面的机载激励系统对飞

机进行激励，无需飞行员输入杆位移，一次只激励单独一组控

制面。激励过程中运行 F/A-18 基本控制律，存在少量的飞机

其他舵面响应，但是对于参数辨识而言可认为飞机各舵面响

应充分解耦。表 1 和表 2 中列出了机载激励系统参数辨识

激励的舵面偏度，每一个控制面的激励时间间隔 2s。图 3 和

图 4 分别为纵向和横向机载激励系统激励控制面偏转时间历

程图。

表 1　纵向机载激励系统激励（对称偏度） 

Table 1　 Longitudinal onboard excitation system maneuvers
（collective deflection）

δOLEF

/（°）
δILEF

/（°）
δTEF

/（°）
δLEF

/（°）
δAIL

/（°）
δSTAB

/（°）
大幅值 3 3 5 3 6 0.8
中幅值 2 2 4 2 5 0.8
小幅值 1 1 3 1 4 0.8
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图 2　AAW飞行试验点

Fig.2　AAW flight test points

2 气动建模飞行试验技术
2.1 气动力建模飞行试验动作
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图 4 分别为纵向和横向机载激励系统激励控制面偏转时间历

程图。

表 1　纵向机载激励系统激励（对称偏度） 

Table 1　 Longitudinal onboard excitation system maneuvers
（collective deflection）

δOLEF

/（°）
δILEF

/（°）
δTEF

/（°）
δLEF

/（°）
δAIL

/（°）
δSTAB

/（°）
大幅值 3 3 5 3 6 0.8
中幅值 2 2 4 2 5 0.8
小幅值 1 1 3 1 4 0.8
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表 2　横向机载激励系统激励（差动偏度）

Table 2　 Lateral onboard excitation system maneuvers 
(differential deflection)

δRLD

/（°）
δdOLEF

/（°）
δdILEF

/（°）
δdTEF

/（°）
δdAIL

/（°）
δdSTAB

/（°）

δdOLEF

/（°）

大幅值 4 6 6 10 12 6 6

中幅值 4 4 4 8 1 06 4

小幅值 4 2 2 6 8 6 2

图 3　纵向机载激励系统激励

Fig.3　Longitudinal onboard excitation system maneuvers

图 4　横向机载激励系统激励

Fig.4　Lateral onboard excitation system maneuvers

δOLEF 为外侧前缘襟翼偏度，δILEF 为内侧前缘襟翼偏度，

δTEF 为后缘襟翼偏度，δLEF 为内侧加外侧前缘襟翼偏度，δAIL

为副翼偏度，δSTAB 为水平安定面偏度，δRUD 为方向舵偏度。

2.2 气动参数辨识

利用最大似然输出误差参数辨识技术估计 AAW 飞机在

每一个试验点的气动参数。将机载激励系统激励的响应数据

输入到参数辨识程序（pEst）中[20]。pEst 软件利用目标函数确

定实测响应数据和动力学仿真预测之间的差异。通过迭代技

术，调整未知的气动参数值从而减小目标函数。每一种激励分

析会得出一系列的气动参数值。图 5 为 pEst 软件流程图。在

同一个试验点将不同激励估计得来的参数值进行平均即可获

得最终的参数值，该值将用于建立新 AAW 气动力模型。

3 载荷建模飞行试验技术
3.1 载荷测量系统

通过多重线性回归技术，利用飞行试验数据建立 AAW

飞机载荷模型 [21，22]。载荷模型的输入包括飞机状态参数、舵

面偏度和从飞行测量参数中计算得到的非线性输入。每个

图 5　输出误差最大似然参数辨识技术

Fig.5　 The output-error maximum-likel ihood parameter 
identification technique

机翼的载荷模型输出包括机翼根部弯矩和扭矩、机翼折叠处

的弯矩和扭矩、内侧和外侧前缘襟翼铰链力矩、后缘襟翼铰

链力矩和副翼铰链力矩。在进行飞行试验前进行了全机的

地面载荷校准试验和机翼扭转刚度地面试验[23]。

AAW 飞机每一个机翼上安装了大约 100 组应变电桥[22]。

这些应变电桥用于确定每一个机翼上的 4 个控制面的铰链

力矩和机翼翼根与机翼折叠处的弯矩载荷与扭矩载荷。

3.2 飞行试验动作

利用机载激励系统激励飞机。这些激励包括一系列的

小的、中等的或者大的对称或差动激励，分别独立作用于每

个控制面。利用同动或者差动的对称信号分别激励飞机纵

轴和横轴的响应。图 6 所示数据来自于一个大幅值的对称

机载激励系统激励。

因为机载激励系统激励的幅值相对较小，增加了飞行

员输入激励，从而确定在较大载荷水平时飞机的载荷特性。

这些激励包括过载 5 半滚倒转、过载 4 滚转改出以及半杆、

3/4 量和全杆量滚转。

图 6　大幅值对称机载激励系统激励

Fig.6　Large collective onboard excitation system maneuver
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3.3 载荷建模

AAW 载荷模型是载荷方程的集合，每一个方程组在

单独的飞行条件下定义。为AAW 建立载荷模型的包括

翼根弯矩（WRBM）、翼根扭矩（WRTQ）、机翼折叠处弯矩

（WFBM）、机翼折叠处扭矩（WFTQ）、内侧前缘襟翼铰链力

矩（ILEF HM）、外侧前缘襟翼铰链力矩（OLEF HM）、后缘

襟翼铰链力矩（TEF HM）和副翼铰链力矩（Ail HM）。每一

个载荷方程的形式如式（1）所示：

（1）

式中：Lpred 来自于载荷模型的预测载荷，I 为截断项，R 为输

入的数量，X 为每一个载荷方程的输入参数。方程系数 A

通过多重线性回归得到。每一个载荷方程选择的输入 X 来

自于一系列的飞机状态和舵面位置。由于 AAW 载荷模型

主要用于 AAW 仿真的控制律设计，因此，只有仿真中用到

的参数才作为载荷模型的输入。

4 模型验证飞行试验结果
4.1 气动模型验证飞行试验结果

4.1.2 横向响应

选择具有代表性的 AAW 飞机滚转率对比 AAW 模型仿

真预测结果与飞行数据 [24]。整个激励中滚转率预测结果与

飞行数据趋势吻合度较好，与飞机真实的滚转几乎接近。如

图 7（a）所示，整个飞行激励滚转率具有非常好的吻合度；如

图 7（b）所示，吻合度精度稍差一些。图 7 中，AAW 模型的

滚转率与飞行数据具有相同的趋势，但稳定滚转率预测偏小。

整体上偏航率与飞行数据吻合较好，但不如滚转率。

4.1.3 纵向响应

AAW 气动模型与飞行数据纵向响应匹配性较好，两者并

图 7　75%杆量左滚时飞机横向响应

Fig.7　Lateral-directional responses from 75% stick left roll

没有完全重合，但总体趋势与飞行数据相同。图 8（a）为某个

亚声速滚转激励，飞行数据和 AAW 仿真数据纵向响应的对

比，仿真的纵向时间历程趋势与飞行数据相匹配。图 8（b）为

某个超声速滚转激励。考虑到许多由于交叉耦合导致的响

应，AAW 仿真合理地跟随了飞行数据的趋势。考虑到该气

动模型中不包含交叉耦合因子，横向激励的纵向响应与飞行

趋势的匹配度较为合理。

图 8　75%杆量左滚飞机响应

Fig.8　Longitudinal responses from 75% stick left roll

4.2 载荷模型验证飞行试验结果

通过飞行试验验证所建立的载荷模型精度。图 9（a）

为一典型的满杆滚转时的前缘襟翼铰链力矩时间历程曲

线图，该图显示载荷模型前缘襟翼铰链力矩模型预测偏

大。图 9（b）显示预测载荷等于测量载荷，曲线中剔除了

由于时间扭曲造成的载荷模型误差。图 9（c）为与图 10

中相同飞行激励下后缘襟翼和副翼的铰链力矩。从该图

可以看出，载荷模型预测较好。HM 为铰链力矩，下标 L

为左，R 为右。前缘襟翼和后缘襟翼载荷预测在精度方

面存在差异，部分原因是由于阶段一飞行试验激励幅值

过小导致。在载荷建模时，前缘襟翼激励幅值较小，而后

缘襟翼激励幅值大。前缘襟翼激励输入大小的限制导致

前缘襟翼铰链力矩预测精度偏低。这种降低不会影响控

制律设计，因为前缘襟翼位置常常被其他限制条件限定。

法向过载 5 下的半滚倒转动作也用作阶段二飞行试验

包线扩展、气动力模型验证和载荷模型验证。这些动作会产

生比滚转动作更高的机翼翼根和机翼折叠处的弯矩载荷。图

10 为左机翼典型的 WRBM、WFBM、WRTQ 和 WFTQ 载荷

时间历程图。载荷模型的弯矩预测结果误差小于扭矩预测结

果误差。这种减小的结果可能是由于扭转响应幅值更小的

原因。

30            航空科学技术� Nov. 15  2017  Vol. 28 No.11
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法向过载 5 下的半滚倒转动作也用作阶段二飞行试验

包线扩展、气动力模型验证和载荷模型验证。这些动作会产

生比滚转动作更高的机翼翼根和机翼折叠处的弯矩载荷。图

10 为左机翼典型的 WRBM、WFBM、WRTQ 和 WFTQ 载荷

时间历程图。载荷模型的弯矩预测结果误差小于扭矩预测结

果误差。这种减小的结果可能是由于扭转响应幅值更小的

原因。
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图 9　满杆滚转（马赫数Ma=1.1，高度 6000km）

Fig.9　Full-stick roll（Ma=1.1， 6000km altitude）

图 10　法向过载 5半滚倒转激励时，弯曲和扭转载荷

Fig.10　Typical bending and torque loads during a 5-g windup turn

5 结束语
通过两个阶段的飞行试验建立并验证了修改后的

F/A-18 AAW 飞机新的气动力模型和载荷模型的有效性，仿真模

型较好地预测了 AAW 飞机的气动力特性和载荷特性，从飞行

试验结果看出，仿真预测结果和飞行试验结果匹配性较好。通

过飞行试验验证了 AAW 技术的可实现性，为未来柔性机翼飞

机设计提供了新的设计方法，从而提高未来飞机性能。
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