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摘　 要：在现代民用运输类飞机的试飞工作中，权衡试飞效率与试飞安全之间的关系，尽可能地压缩

试飞周期是试飞从业人员需要不断提升的能力。 为了提升试飞监控人员的实时安全评估能力，进而

提升试飞效率，提出了一种基于仿真的空地一体化试飞监控技术框架。 该技术框架在常规的试飞监

控系统基础上，增加了试飞安全评估模型、空地数据同步系统和试飞遥测数据实时处理功能等，总体

框架适用于大多数试飞科目，但试飞安全评估模型需根据试飞科目的试飞要求进行仿真需求捕获、场
景分析和模型验证等环节。 以侧风着陆试飞科目为例，说明了空地一体化试飞技术的基本应用过程，
可为空地一体化试飞技术的推广提供参考。
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　 　 现代民用运输类飞机进行飞行试验的主要动因

包括产品研发和建立产品安全飞行的要求和准则，
其直接目的是判断飞机系统及其乘员能否安全地完

成预定的任务［１］。 同时，为了追求型号的商业成

功，使其在后续的市场开拓中建立较好的声誉，现代

民用运输类飞机型号往往要求以较高的试飞效率完

成所有试飞任务，追求尽可能短的试飞周期，如波音

Ｂ７８７ 的试飞周期为 ２１ 个月，空客 Ａ３８０ 的试飞周期

为 １８ 个月。
然而，飞行试验都具有一定的风险，其中的一些

高风险试验很可能会危及飞机和其中乘员的安全，
如侧风着陆、最小操纵速度、失速特性等就是典型的

高风险飞行试验科目。 这类科目的一个特点是试验

点靠近飞机速度包线的左边界，试验中飞机有可能

进入气动失速而引起异常机头上仰、非指令滚转和

突然的升力损失等异常状态而导致飞机进入危险状

态。 为了控制风险，在实施这些科目时一般采用从

一个较高速度逐步降低至设计指标的方式。 但是，

每次试验的速度步进值若设置太小会大大增加试飞

任务量，进而导致试飞周期拉长，若设置太大，又达

不到控制风险的目标。
为了高效控制试飞风险，提升试飞效率，国内外

相关研究人员从试飞规划、科目风险评估、试飞监控

等方面着手，开展了相关技术的研究与应用。 袁冲

等［２］建立了一套民机试飞规划与管理系统，可以根

据民机试飞科目的逻辑等，优化试飞任务的安排。
Ｈｅｗｅｔｔ 等［３］ 建立了一套具备自动匹配功能的试飞

规划和监控系统。 在试飞风险评估方面，孙碧晴

等［４］提出了一种基于贝叶斯网络的科研试飞安全

评估方法，Ｌｕ 等［５］建立了一种可靠性分析与系统动

力学方法耦合的试飞安全分析混合模型。 以上的技

术方法基本都是在试飞前进行试验规划和风险评

估，缺乏在试验实施过程中的风险评估与控制手段。
在试飞监控方面，山寿等［６］ 提出了一种基于数据分

发服务和 Ｗｉｎｄｏｗｓ Ｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ（ＷＰＦ）技
术的试飞实时监控技术，有效提高了试飞监控系统

的实时性和数据融合力度，然而在试验过程中的安

全评估仍由监控人员凭经验进行判断。
据此，本文提出了一种空地一体化试飞监控技

术。 该技术以飞行仿真技术为基础，综合考虑试飞

效率与试飞安全因素的关系，预研试飞安全评估模

型，然后在试飞实施过程中，由该模型实时给出安全
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评估建议，进而可大大增强监控人员的试飞安全评

估能力，又兼顾试飞效率的要求。 该技术可为现代

民用运输类飞机的试飞数字化转型提供支持。 本文

首先介绍了空地一体化试飞监控技术的框架及其中

主要环节的技术要点，然后以侧风着陆飞行试验为

例，说明了该技术的实施过程和效用。

１　 空地一体化试飞监控技术框架

１．１　 总体框架

空地一体化试飞监控技术以试飞遥测数据为输

入，经过试飞安全评估模型的计算，再以一定的人机

界面向监控人员显示分析结果并按需反馈至机组，
如图 １ 所示。

图 １　 空地一体化试飞监控总体架构

如图 １ 所示，空地一体化试飞监控技术框架至

少包括：试验机、遥测接收系统、地面实时数据处理

系统、试飞安全评估模型、空地数据同步系统、空地

对比监控界面和试飞监控大厅。 其中，试验机、遥测

接收系统和试飞监控大厅为民机试飞监控的常规组

成，地面实时数据处理系统需在常规系统的基础上

增加一些其他数据处理功能。 试飞安全评估模型和

空地数据同步系统为空地一体化试飞监控系统的特

有组成，其中，空地对比监控界面需要根据试飞安全

评估模型的输出内容定制化开发。 下文中，仅对空

地一体化试飞监控系统中的特有部分进行论述。
１．２　 地面实时数据处理系统

在民用运输类飞机型号试飞中，试飞数据的来

源除了大量航空总线抽引参数以外，还有大量的试

飞加改装参数，这些数据由位于飞机不同位置的大

量传感器测量得来。 然而，由于这些传感器本身的

精度和安装位置的差异，以及数据编码记录、调制、
发射、接收、解调等环节，都会带入误差，造成地面接

收到的数据有野点、噪声以及相关联数据不相容的

问题。
为了防止因遥测试飞数据质量差（如图 ２ 所

示），而导致试飞安全评估模型崩溃或计算结果不

可靠等问题，地面试飞数据处理系统中需增加野点

剔除 ／补正、数据滤波平滑的功能。

图 ２　 遥测数据与航后数据的差异示例

同时，空地一体化试飞监控技术需要快速地发

现并定位试飞中出现的问题，为了保证评估结果的

时效性，这些新增的数据处理算法必须具备较高的

时效性。
１．３　 试飞安全评估系统

试飞安全评估模型是空地一体化试飞监控技术

的核心。 其旨在提升监控人员的试飞安全实时评估

能力，降低对人员经验的依赖性。 在试飞监控中，监
控人员一般根据试验科目的目标和风险进行安排。
因此，试飞安全评估模型也应针对试飞任务场景的

试验有效性和安全性来开发。 一般来说，一个科目

的试飞安全评估模型往往由多个判据共同组成。 试

飞安全评估模型的开发流程如图 ３ 所示。

图 ３　 试飞安全评估模型开发流程

１） 试飞要求

试飞要求中给出了试飞对象、试飞科目验证的

条款或内容、机场 ／气象等约束条件、试验点要求、所
需测试参数和可接受判据等要素，是试飞安全评估

模型开发的依据性文件，也是试飞任务实施的依据

性文件之一。
２） 试飞仿真需求分析

根据试飞要求，结合已知的试验机状态，从试验

点可达性、试验风险等角度分析试飞要求中各个要

素对试验的影响。 试飞仿真需求包括试验点配平计

算、试验动作仿真、舵面余量实时计算、气动系数实

时计算等。 试飞仿真需求分析环节是直接影响试飞

·０９６·
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安全评估模型能否覆盖试验中可能出现的所有风险

的重要环节。
３） 模型开发

模型开发环节中包括了场景分析、模型分析和

代码实现 ３ 个子环节。
其中，场景分析是根据已确定的试飞仿真需求，

分析试飞安全评估模型需要实现的功能，包括试验

机本体以及试飞场景中涉及的环境要求。 模型分析

是在场景分析获得的模型功能要求的基础上，综合

试飞要求中的参数允差要求、与试飞动作相关的模

拟器客观测试要求等，给出模型的性能要求。 代码

实现是根据已确定的模型功能和性能要求，建立试

飞安全评估模型。
４） 仿真验证

根据拟定的模型功能和性能要求，除首飞外，根
据已有试飞数据，验证模型的功能和性能是否达到

要求。 特别指出，由于试飞安全评估模型是在科目

实施前开发，因此没有完全符合要求的试飞数据验

证模型。 此时，需要根据试飞要求和试飞风险重点

关注的飞行参数，将试飞动作分解，从已有试飞数据

中搜索类似的试飞数据作为验证数据。
１．４　 空地数据同步系统

空地一体化试飞监控通过综合分析试飞数据和

仿真数据，判定试飞中可能出现的安全问题。 在实

际工程应用中，遥测数据存在延迟和多时钟来源的

问题，仿真数据也存在延迟的问题，同时二者存在频

率不一致的问题。
为了保证每一帧相互对比的试飞数据和仿真数

据所对应的格林尼治时间相同，需要在试飞数据进

入试飞安全评估模型前，先解决遥测数据的自身同

步问题，然后在完成试飞安全评估模型运算后，再进

行试飞数据与仿真数据的同步。
同样地，为了保证评估结果的时效性，这些数据

同步算法必须具备较高的时效性。
最后，空地对比监控界面是基于试飞安全评估

模型中捕获功能的要求对应定制化开发的。 在实际

工程使用中，可基于图形化界面开发工具设计一系

列监控图形元素，实现监控界面的快速开发和修改。

２　 试验示例

本节以侧风着陆试飞科目为例，说明空地一体

化试飞监控技术的应用过程，并对使用到的数据处

理、时间同步算法、模型建模理论进行详细讨论。
２．１　 地面实时数据处理算法

２．１．１　 野点剔除与补正

采用多项式滑动拟合的方法进行野值识别。 对

于当前的野值判别点，为避免后续的野值逆传而误

将当前判别点判断为野值，不可采用中心差分法，一
般采用前推差分法。 可用七点二阶算法前推差分

法［７］，表达式如（１）式所示

ｙ^ｉ ＝
１
４２

（５ｙｉ －６ － ３ｙｉ －５ － ６ｙｉ －４ － ４ｙｉ －３ ＋

　 ３ｙｉ －２ ＋ １５ｙｉ －１ ＋ ３２ｙｉ） （１）
式中： ｙｉ 为测量数据；ｙ^ｉ 为多项式滑动拟合方法计算

出的拟合值。 对于试验数据的前 ６个数据，按照（２）
式计算拟合值，先检验前 ６ 个点是否为正常点。

ｙ^１ ＝ １
４２

（３２ｙ１ ＋ １５ｙ２ ＋ ３ｙ３ － ４ｙ４ － ６ｙ５ － ３ｙ６ ＋ ５ｙ７）

ｙ^２ ＝ １
１４

（５ｙ１ ＋ ４ｙ２ ＋ ３ｙ３ ＋ ２ｙ４ ＋ ｙ５ － ｙ７）

ｙ^３ ＝ １
１４

（ｙ１ ＋ ３ｙ２ ＋ ４ｙ３ ＋ ４ｙ４ ＋ ３ｙ５ ＋ ｙ６ － ２ｙ７）

ｙ^４ ＝ １
２１

（ － ２ｙ１ ＋ ３ｙ２ ＋ ６ｙ３ ＋ ７ｙ４ ＋ ６ｙ５ ＋ ３ｙ６ － ２ｙ７）

ｙ^５ ＝ １
１４

（ － ２ｙ１ ＋ ｙ２ ＋ ３ｙ３ ＋ ４ｙ４ ＋ ４ｙ５ ＋ ３ｙ６ ＋ ｙ７）

ｙ^６ ＝ １
１４

（ － ｙ１ ＋ ｙ２ ＋ ２ｙ４ ＋ ３ｙ５ ＋ ４ｙ６ ＋ ５ｙ７）

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

（２）
　 　 根据（２）式按时间顺序逐点计算 ｙ^ｉ 和新息 ｖｉ ＝
ｙｉ － ｙ^ｉ，野点的新息 ｖｉ 远大于正常值，野值通常满足

（３） 式要求。 对于七点二阶前推差分算式，根据格

鲁布斯准则［８］，将其中的标准差项展开，可得

ｙｋ － ｙ^ｋ ＞ ２．２ ∑
ｋ

ｉ ＝ ｋ－６
（ｙｉ － ｙ^ｋ） ２ ／ ６ ≡ Ｅ （３）

式中，Ｅ 为野点判别的门限值。 试验数据中连续野

点的值通常都比较接近，可用如下判据剔除连续野

点：当 ｋ 点为野值时，则满足（４）式的点也是野值。
ｙｋ＋１ － ｙｋ ＜ Ｅ　 ｉ ＝ １，２，…，ｍ （４）

　 　 判断为野点后，采用拉格朗日插值公式补正，为
高时效地完成野点补正，仅取用当前时刻 ｋ之前的 ｎ
个数据点。

ｙ^ｋ ＝ ∑
ｋ－１

ｉ ＝ ｋ－ｎ
∏
ｋ－１

ｊ ＝ ｋ－ｎ

ｔｋ － ｔ ｊ
ｔｉ － ｔ ｊ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｙｉ （５）

式中： ｔｉ，ｔ ｊ 和 ｔｋ 分别为 ｉ，ｊ和 ｋ时刻的时间；ｙ^ｋ 为 ｋ时

·１９６·
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刻的补正值。
（５） 式在数学上等价于前向插值，给出的补正

值精度相对使用前后数据补正的精度略低，但可满

足实时监控的需求。
２．１．２　 数据滤波与平滑

为了使设计的低通数字滤波器对不同型号飞行

器及不同采样率的飞行实测数据均有处理能力，滤
波器设计成可变带宽及可变采样率的形式。 设计通

带截止频率为 ωｐ、阻带截止频率为 ωｑ、采样周期为

Ｔ 的数字低通滤波器

􀭺ωｐ ＝ ｔａｎ
ωｐＴ
２

􀭺ωｑ ＝ ｔａｎ
ωｑＴ
２

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（６）

式中： 􀭺ωｐ 为通带截止频率；􀭺ωｑ 为阻带截止频率。 考

虑到飞行试验过程中位置类、速度类和加速度类不

同飞行参数频率特性以及采样频率会存在差异，选
定􀭺ωｑ ＝ ３ωｑ，且ω ＞ ωｑ 时，为了使设计的低通数字滤

波器对不同采样频率的飞行参数均具有处理能力，
同时更有效地抑制高频噪声，保护低频信号不受影

响，阻带衰减的技术指标分别为 ３ 倍频衰减 ２０，３０，
４０ ｄＢ，设计二阶、三阶及四阶低通数字滤波器［９］ 如

（７） ～ （１２）式所示。
二阶低通数值滤波器的差分格式如下

􀭰ｙ（ｎ） ＝ １
Ａ
｛􀭺ω２

ｐ［ｙ（ｎ） ＋ ２ｙ（ｎ － １） ＋

　 ｙ（ｎ － ２）］ － ［Ｃ􀭰ｙ（ｎ － １） ＋ Ｂ􀭰ｙ（ｎ － ２）］｝（７）
式中： ｙ 为实测数据；􀭰ｙ 为滤波后的数据

Ａ ＝ １ ＋ １．４１４􀭺ωｐ ＋ 􀭺ω２
ｐ

Ｂ ＝ １ － １．４１４􀭺ωｐ ＋ 􀭺ω２
ｐ

Ｃ ＝ ２（􀭺ω２
ｐ － １）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（８）

　 　 三阶低通数值滤波器的差分格式为

􀭰ｙ（ｎ） ＝ １
ＡＣ

｛􀭺ω３
ｐ［ｙ（ｎ） ＋ ３ｙ（ｎ － １） ＋ ３ｙ（ｎ － ２） ＋

　 ｙ（ｎ － ３）］ － ［（２Ｃ２Ｄ ＋ ＡＤ）􀭰ｙ（ｎ － １） ＋
　 （ＢＣ ＋ ２ＣＤ２）􀭰ｙ（ｎ － ２） ＋ ＢＤ􀭰ｙ（ｎ － ３）］｝ （９）
式中

Ａ ＝ １ ＋ 􀭺ωｐ ＋ 􀭺ω２
ｐ

Ｂ ＝ １ － 􀭺ωｐ ＋ 􀭺ω２
ｐ

Ｃ ＝ 􀭺ωｐ ＋ １
Ｄ ＝ 􀭺ωｐ － １

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１０）

　 　 四阶低通数值滤波器的差分格式为

􀭰ｙ（ｎ） ＝ １
ＡＣ

｛􀭺ω４
ｐ［ｙ（ｎ） ＋ ４ｙ（ｎ － １） ＋

　 ６ｙ（ｎ － ２） ＋ ４ｙ（ｎ － ３） ＋ ｙ（ｎ － ４）］ －
　 ［（ＡＢ ＋ ＢＤ）􀭰ｙ（ｎ － １） ＋
　 （ＡＥ ＋ ＣＤ ＋ Ｂ２）􀭰ｙ（ｎ － ２） ＋
　 （ＢＥ ＋ ＣＢ）􀭰ｙ（ｎ － ３） ＋ ＣＥ􀭰ｙ（ｎ － ４）］｝ （１１）

式中

Ａ ＝ １ ＋ ０．７６５ ３􀭺ωｐ ＋ 􀭺ω２
ｐ

Ｂ ＝－ ２ ＋ ２􀭺ω２
ｐ

Ｃ ＝ １ － ０．７６５ ３􀭺ωｐ ＋ 􀭺ω２
ｐ

Ｄ ＝ １ ＋ １．８４７ ７􀭺ωｐ ＋ 􀭺ω２
ｐ

Ｅ ＝ １ － １．８４７ ７􀭺ωｐ ＋ 􀭺ω２
ｐ

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（１２）

２．２　 试飞安全评估模型开发

２．２．１　 试飞仿真需求分析

侧风着陆试飞涉及的验证内容较多，包括操稳

特性－侧风、发动机进气畸变－侧风等多个高风险试

验。 主要目的是验证飞机以及飞机系统是否满足在

规定侧风条件下运行的要求。 根据相关试飞要求，
梳理出试飞仿真需求为：

１） 需要能够根据飞机油量、人员数量及位置、
飞机配载数量及位置和初始重心来快速计算试验机

当前时刻的重心。
２） 在侧风试验执行期间，为了快速判断起飞或

着陆时间段风速是否满足要求，需要记录飞机接地

时间点。
３） 侧风着陆过程中，飞行员一般采用“侧滑法

＋偏流法”的方式完成进近和着陆，在着陆前一般均

带有一定的偏流角，此时的方向舵偏度不能真实反

映抵御侧风风速所需的舵面余量，需要开发舵面余

量实时分析工具。
２．２．２　 模型开发

１） 重心实时计算

实时重心计算适用于侧风着陆的所有试验点，
其核心是重量重心平衡方程，如（１３）式所示。

ｍｔｏｔ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｍｉ

ｘｃｇ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｍｉｘｃｇｉ( ) ／ ｍｔｏｔ

ｙｃｇ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｍｉｙｃｇｉ( ) ／ ｍｔｏｔ

ｚｃｇ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｍｉｚｃｇｉ( ) ／ ｍｔｏｔ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï

（１３）
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式中： ｍｔｏｔ 为飞机总质量；ｎ 表示飞机总质量的组成

个数；ｍｉ 表示第 ｉ 部分的质量；（ｘｃｇ，ｙｃｇ，ｚｃｇ） 为飞机

的重心坐标；（ｘｃｇｉ，ｙｃｇｉ，ｚｃｇｉ） 表示第 ｉ 部分质量的重

心坐标。 对于试验机而言，其总质量可划分为空机

质量、燃油质量、机组质量和配载质量。 对于每个试

飞架次，空机质量及其重心可通过配载单获得，机组

质量和配载质量及其重心根据机组人员和配载的标

准质量及其所在机身结构框的站位获得，燃油重量

及其重心则可根据机载燃油系统实时输出的燃油余

量结合型号重量平衡手册获得。
图 ４ 是根据（１３）式和型号重量平衡手册开发

的质量、重心计算工具界面。 在实际使用中，初始化

部分的数据根据每架次的配载单输入，配载部分的

数据根据机上工程师提供信息按需输入，燃油部分

根据机载测试系统提供数据输入，精度与机载测试

系统保持一致。
该工具的重心计算原理与型号配载单保持一

致，使用过往配置单数据作为工具验证数据即可。

图 ４　 质量重心计算工具

２） 时刻记录

时刻记录的场景为起飞和着陆阶段，主要通过

无线电高度及轮速进行判断，其中的判据由型号设

计单位的定义和适航条款要求综合给定。 在飞机试

飞过程中，通过接入遥测系统，实时接收飞机的无线

电高度参数和轮速参数，记录飞机起飞及着陆的时

间戳信息即可，如图 ５ 所示。 记录精度与机载测试

系统保持一致，不需再次验证。
３） 舵面余量计算

舵面余量计算场景主要为飞机在侧风进近和着

陆过程中，实时评估保持机头对准跑道方向的方向

舵舵面操纵余量，等价于不同速度条件下飞机能稳

图 ５　 起飞着陆阶段时刻记录工具

定侧滑的最大侧滑角，进而评估飞机剩余抵御侧风

能力。 在实际试飞中，侧滑角是动态变化的，在短时

间内超过最大稳定侧滑角仍可能安全着陆，因此以

最大稳定侧滑角作为边界是保守的，可确保安全。
为实现此功能，需要动力学模型、质量特性模

型、发动机模型、飞控模型等。 其中，动力学模型需

以飞机六自由度运动方程为基础进行建模，具备全

机的气动特性模拟能力，一般由设计方和试飞方共

同开发完成，具体建模原理可参考文献［１０］；发动

机模型应能较准确模拟稳态特性，一般由发动机供

应商提供；飞控模型要与试验机装机版本保持一致，
一般由设计方提供。 由于试验机有较多测试改装和

临时配载，质量特性模型一般由试飞方开发，其基本

原理由（１３） ～ （１４）式组成。

Ｉｘｘ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
｛ Ｉｘｘｉ ＋ ｍｉ·［（ｙｃｇ － ｙｃｇｉ）

２ ＋ （ ｚｃｇ － ｚｃｇｉ）
２］｝

Ｉｙｙ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
｛ Ｉｙｙｉ ＋ ｍｉ·［（ｘｃｇ － ｘｃｇｉ）

２ ＋ （ ｚｃｇ － ｚｃｇｉ）
２］｝

Ｉｚｚ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
｛ Ｉｚｚｉ ＋ ｍｉ·［（ｘｃｇ － ｘｃｇｉ）

２ ＋ （ｙｃｇ － ｙｃｇｉ）
２］｝

Ｉｘｙ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
［ Ｉｘｙｉ ＋ ｍｉ·（ｘｃｇ － ｘｃｇｉ）·（ｙｃｇ － ｙｃｇｉ）］

Ｉｘｚ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
［ Ｉｘｚｉ ＋ ｍｉ·（ｘｃｇ － ｘｃｇｉ）·（ ｚｃｇ － ｚｃｇｉ）］

Ｉｙｚ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
［ Ｉｙｚｉ ＋ ｍｉ·（ｙｃｇ － ｙｃｇｉ）·（ ｚｃｇ － ｚｃｇｉ）］

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

（１４）
式中： （ Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ，Ｉｘｙ，Ｉｘｚ，Ｉｙｚ） 为全机的惯量； （ Ｉｘｘｉ，
Ｉｙｙｉ，Ｉｚｚｉ，Ｉｘｙｉ，Ｉｘｚｉ，Ｉｙｚｉ） 为第 ｉ 部分质量的惯量。

为了保证舵面余量计算结果的准确性，需要对

动力学模型、质量模型、发动机模型和飞控模型集成

后的模型进行精度验证。 根据前述内容，可以用飞

机稳定侧滑的最大侧滑角来计算舵面余量，参考文
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献［１１］ 标准ＡＣ － ６０ － ＦＳ － ２０１９ － ００６中客观测试

要求，主要使用稳定侧滑的试飞数据，按稳定侧滑条

目的 Ｄ 级客观测试要求验证模型精度，对于给定的

方向舵偏度 δｒ 容差要求如（１５） 式所示［１１］。
φｓｉｍ － φｆｌｉｇｈｔ ＜ ２°
βｓｉｍ － βｆｌｉｇｈｔ ＜ １°
δａｓｉｍ － δａｆｌｉｇｈｔ

δａｆｌｉｇｈｔ
＜ １０％ 或 δａｓｉｍ － δａｆｌｉｇｈｔ ＜ ２°

δｍｆｓｓｉｍ
－ δｍｆｓｆｌｉｇｈｔ

δｍｆｓｆｌｉｇｈｔ

＜ １０％ 或 δｍｆｓｓｉｍ
－ δｍｆｓｆｌｉｇｈｔ ＜ ５°

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（１５）
式中：下标 ｓｉｍ 表示仿真数据；下标 ｆｌｉｇｈｔ 表示试飞

数据；ϕ为滚转角；β为侧滑角；δａ 为副翼偏度；δｍｆｓ 为

扰流板偏度。
考虑到发动机的推力对于着陆阶段的重要性，

发动机模型需能够较准确地模拟慢车推力和起飞推

力，须补充使用发动机空中推力确定试飞数据，按纵

向配平条目的 Ｄ 级测试要求验证模型精度，容差要

求如（１６）式所示［１１］。
δｓｔａｂｓｉｍ

－ δｓｔａｂｆｌｉｇｈｔ ＜ ０．５°

δｅｓｉｍ － δｅｆｌｉｇｈｔ ＜ １°

θｓｉｍ － θｆｌｉｈｇｔ ＜ １°
Ｎ１ｓｉｍ

－ Ｎ１ｆｌｉｇｈｔ

Ｎ１ｆｌｉｇｈｔ

＜ ５％

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（１６）

式中： δｓｔａｂ 为水平安定面偏度；δｅ 为升降舵偏度；θ为

俯仰角；Ｎ１ 为发动机低压转子转速。
集成模型通过验证后，可使用该模型进行指定

方向舵偏度的稳定侧滑仿真模拟，得到对应的最大

稳定侧滑角。 基本计算过程为：① 设置一系列空速

点，至少覆盖可能的着陆速度；② 确定对应空速点

的方向舵最大可用偏度；③ 使用集成模型，指定方

向舵偏度进行稳定侧滑仿真得到对应的最大侧滑角

βｍａｘ。 当指定方向舵偏度为各个速度下的最大可用

偏度时，即可得到图 ６ 中蓝色曲线。

图 ６　 稳定侧滑角与空速的关系

为划分风险程度层级，取各个速度对应的方向

舵最大可用偏度的 ７０％，重新进行稳定侧滑仿真模

拟得到 ７０％方向舵偏度对应的侧滑角，即图 ６ 中橙

色曲线。
２．２．３　 仿真验证

本节中仅给出舵面余量计算模型的验证结果，
其他需要验证的内容按 ２． ２． ２ 节中所述要求进行

即可。
针对图 ６ 给出的判据，使用某型号的某次侧风

试验数据进行验证，如图 ７ 所示。 验证结果与飞行

员评述和试飞数据相符。
特别地，在进近着陆过程中，机组特别关注航向

与跑道的关系，而飞机的仪表系统可清晰表征二者

的偏差，为了方便机组和地面监控人员使用该监控

界面，假设机组在侧风着陆接地之前，使用偏流法进

近，则图 ６ 中横坐标“侧滑角”等价于可修正的偏航

角。 因此，在图 ７ 中，横坐标更改为“修正偏航角”。

图 ７　 舵面余量模型验证示例

２．３　 空地数据同步算法

２．３．１　 时间延迟修正

飞行动力学系统的传感器多可用二阶振荡系统

描述，对于 ２ 个传感器之间的时间延迟修正，可通过

（１７） 式进行修正［７］。

Δｔ ＝ １
ωｆ

ａｒｃｔａｎ
２ｎｓωｆ

ω２
ｆ － ω２

ｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷ － ａｒｃｔａｎ

２ｎＮωｆ

ω２
ｆ － ω２

Ｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
（１７）

式中：ωｆ 为外作用力固有频率；ωｓ 为 ｓ传感器的固有

频率；ｎｓ 为 ｓ传感器的阻尼；ωＮ 为Ｎ传感器的固有频

率；ｎＮ 为 Ｎ 传感器的阻尼。 工程上可以根据飞行测

试数据各变量间的物理关系，采用时间轴移动的方

法进行时间延迟修正。
２．３．２　 数据加密

针对试飞遥测数据中不同飞行参数频率不一致

或由于测试设备限制而导致采样频率低等问题，可
用拉格朗日插值法对试飞遥测数据进行加密处理。
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第 ４ 期 米毅，等：一种基于飞行仿真的空地一体化试飞技术框架

对于试飞遥测数据采样时间上的不同，也可通过拉

格朗日插值方法进行修正［９］。
２．３．３　 时间同步

为了保证评估结果的时效性，针对试飞数据和

试飞仿真数据的特性，选择适合的同步算法，如时间

戳匹配、特征匹配或状态估计等。
考虑到遥测数据存在多时钟源、频率差异和传

输延迟，以及后续模型仿真引入的延迟均为毫秒级，
且每个参数都带有时间戳，采用网络时间协议（ｎｅｔ⁃
ｗｏｒｋ ｔｉｍｅ ｐｒｏｔｏｃｏｌ，ＮＴＰ）进行时间同步。 ＮＴＰ 是用

于互联网中时间同步的标准互联网协议，其用途是

把计算机的时间同步到某些时间标准。
ＮＴＰ 以客户机和服务器方式进行通信。 每次

共计 ２ 个包，客户机发送 １ 个请求数据包，服务器接

收后回送 １ 个应答数据包。 ２ 个数据包都带有时间

戳。 ＮＴＰ 根据 ２ 个数据包的时间戳确定时间误差，
并通过一系列算法消除不同步问题。 目前，通常环

境下，ＮＴＰ 提供的时间精确度在局域网上为亚毫秒

级或者更高，可以满足空地对比监控的要求。
２．４　 空地对比监控界面

图 ８ 给出了侧风着陆空地对比监控主界面示意

图。 其中，区域①为方向舵余量监测区域；区域②为

飞行参数列表，用于选择空地对比的参数；区域③为

曲线绘制区，用于显示选中参数试飞遥测数据和模

型仿真数据的同步对比；区域④和区域⑤为机载摄

像头拍摄的垂尾前摄影像和机腹前摄影像。

图 ８　 侧风着陆空地对比监控主界面示意

特别指出，在实际的工程应用中，对于不同试飞

科目，地面实时数据处理系统和空地数据同步系统

中的算法是相对固定的，而试飞安全评估模型和空

地对比监控界面是需要定制化开发的。

３　 结　 论

１） 建立了一种以仿真手段为基础，在试飞中为

试飞监控人员实时提供试飞安全评估建议的空地一

体化试飞技术框架。
２） 试飞安全评估模型是空地一体化试飞监控

技术的核心，高效的遥测试飞数据处理和数据同步

算法是保证评估结果有效的必要条件。
３） 按空地一体化试飞监控技术框架开发的侧

风着陆安全评估模型，实现了大型民用飞机侧风着

陆试验点有效性和安全性的监控。
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Ｔｈｉｓ ｉｓ ａｎ Ｏｐｅｎ Ａｃｃｅｓｓ ａｒｔｉｃｌｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｒｅａｔｉｖｅ Ｃｏｍｍｏｎｓ Ａｔｔｒｉｂｕｔｉｏｎ Ｌｉｃｅｎｓｅ （ｈｔｔｐ： ／ ／ ｃｒｅａｔｉｖｅｃｏｍｍｏｎｓ．ｏｒｇ ／ ｌｉｃｅｎｓｅｓ ／ ｂｙ ／ ４．０）， ｗｈｉｃｈ
ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．
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