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２．４m跨声速风洞大振幅动态试验技术
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(中国空气动力研究与发展中心 高速空气动力研究所,四川 绵阳　６２１０００)

摘　要:现代先进飞行器在高机动飞行过程中,容易诱发非指令的多自由度耦合运动,呈现出复杂的动态气动力及

耦合运动现象.为满足先进飞行器多自由度动态气动特性研究与试验评估的需求,中国空气动力研究与发展中心

高速空气动力研究所在２．４m×２．４m 跨声速风洞建立了可以开展大迎角静态、单自由度俯仰振动、快速拉起、俯
仰/滚转双自由度耦合运动等试验的模拟技术.通过典型的７０°三角翼验证模型的试验研究,结果表明试验技术获

取的试验数据合理可靠,变化规律正确,能够准确反映模型的动态气动力迟滞特性,实现了俯仰/滚转两自由度耦

合大振幅运动的纵横向动态气动力测量,可以为飞行器的试验鉴定评估提供技术支撑.
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　　Abstract:Duringhighmaneuveringflightconditionsofmodernadvancedflightvehicles,the
coupled motion of multiＧdegreeＧofＧfreedom would beinduced．Thisbehaviourpresentsthe
complexunsteadyaerodynamiccharacteristicsandmultiＧdegreeＧofＧfreedom motionattitudes．A
twoＧdegreeＧofＧfreedom pitch/roll coupled motion test device, which could be used for
investigatinghighangleofattackstatictest,pitchoscillation,pitchＧupinhighspeedandpitch/
rollcoupledoscillation,hasbeenestablishedforinvestigatingandevaluating multiＧdegreeＧofＧ
freedomunsteadyaerodynamiccharacteristicsofadvancedflightvehiclesinFLＧ２６windtunnel．
TheunsteadyaerodynamiccharacteristicsofoneＧdegreeＧofＧfreedom motionandtwoＧdegreeＧofＧ
freedompitch/rollcoupledoscillationforthetypical７０Ｇdegreedeltawingmodelareinvestigated
basedonthedynamictestdevices．Theresultsindicatethat,thetestdatabasedonthedynamic
testtechniqueisreasonableandreliablewhichcouldrepresentthecorrecttypicalhysteresis
characteristicsofdynamicnormalforceandpitchmoment．Thetestdeviceiscapableofmeasuring
aerodynamiccharacteristicsoftwoＧdegreeＧofＧfreedompitch/rollcoupledmotionofadvancedflight
vehicles．Thiscouldprovidetechnicalsupportfortheunsteadyaerodynamiccharacteristicstest
evaluationandassessmentofflightvehicles．
　　Keywords:dynamicaerodynamics;highangleofattack;largeamplitude;twoＧdegreeＧofＧ
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０　引　言

　　现代高机动飞行器在大迎角机动飞行时,飞行姿

态剧烈变化,机体绕流会出现流动分离、非对称涡及

涡破裂、多涡系耦合干扰等复杂的流动现象,从而导

致复杂的流动/运动耦合问题,诱发非指令自激运动,



给飞行控制和飞行安全带来极大风险.此时气动力

不仅取决于当时的运动参数,而且与运动的时间历程

密切相关,具有强烈的非线性、非定常、强耦合特征,
呈现出多自由度动态气动特性[１Ｇ１５].因此建立大迎

角动态试验技术,尤其是能够模拟飞行器多自由度耦

合运动的试验技术具有十分重要的工程意义及研究

与应用价值.为此,国内外首先在低速风洞建立了较

为成熟的单双自由度动态试验技术,形成较强的动态

试验研究能力[１６Ｇ２３],而有关高速风洞的两自由度动态

试验技术研究成果发表较少,但飞行器的发展需求逐

步追求高速高机动能力,急需建立高速风洞多自由度

动态试验技术.为此,中国空气动力研究与发展中心

高速空气动力研究所在２．４m×２．４m 跨声速风洞

(以下简称２．４m 跨声速风洞)建立了大迎角大振幅

俯仰、滚转双自由度动态试验技术,可以开展大迎角

俯仰振动、快速拉起、俯仰振动/自由滚转及俯仰振

动/强迫滚转双自由度耦合振动等试验,还能够在相

同支撑条件下开展静态大迎角和动态大迎角的对比

试验研究.

　　本文介绍了２．４m 跨声速风洞的大迎角俯仰/滚

转两自由度动态试验技术,包括试验振动装置设计、
驱动控制和测量与数据处理.并利用典型的７０°三

角翼模型开展了验证试验,研究结果表明试验系统运

行可靠,试验结果合理,变化规律正确,能够准确反映

模型在俯仰/滚转两自由度耦合运动情况下的动态气

动特性,可以为飞行器的试验鉴定评估提供技术

支撑.

１　试验系统设计

１．１　俯仰/滚转振动装置设计

　　建立俯仰/滚转振动装置是开展风洞多自由度动

态气动力特性试验研究的核心之一,尤其是设计能够

满足平稳运动、配平配重、惯性载荷、运动转换、机构

间隙控制、操纵安装调试、驱动控制技术、能量管理技

术等风洞试验段要求的试验系统十分关键.２．４m
跨声速风洞双自由度动态试验装置采用整体支撑平

台安装在２．４m 跨声速风洞槽壁试验段顶部,采用三

相异步电动机通过减速器放大转矩驱动主轴转动.
为确保存在气动力时模型支撑横梁不发生左右大跨

度扭曲,主轴和俯仰转动轴通过左右对称的双齿轮传

动,包括俯仰转动轴在内的下游转动部件均为相对槽

壁试验段纵剖面左右对称设计.为保证较大气动力

作用时机构大振幅俯仰振动能够平稳运行,在俯仰转

动轴上设计了质量可调的储能飞轮,在两端设计偏心

距可调的偏心飞轮盘代替曲柄,左右对称的连杆分别

与试验段两侧的滚筒摇臂装置相连,构成左右对称同

步驱动的曲柄摇臂四连杆运动机构,滚筒上还设计了

可调配重以减少质量偏心带来的惯性力矩.滚筒深

入试验段内部,连接摆臂和支撑横梁(π型支架),天
平或滚转试验装置安装在支撑横梁上实现大振幅俯

仰简谐振动,达到模型动态气动力特性测量或俯仰/
滚转耦合运动特性测量的目的.

　　快速拉起与阶梯变迎角装置采用左右对称布局

设计,采用两台伺服电机利用齿轮组减速放大转矩驱

动,通过可分离的整体移动平台与大振幅俯仰振动机

构共用滚筒摇臂装置,实现横梁的快速拉起运动或者

设定迎角的阶梯运动.图１给出了俯仰(简谐振动、
快速拉起和静态变迎角)/滚转两自由度振动装置结

构示意图(图中只画出了一个伺服电机).

图１　俯仰/滚转两自由度振动装置结构示意图

Fig．１　SchematicofvibrationdevicefortwoＧdegreeＧofＧfreedom
pitch/rollcoupledmotion

　　为了实现俯仰/滚转两自由度耦合的动态气动试

验研究需求,在俯仰振动装置的基础上集成设计了强

迫滚转振动装置,该装置由电机支撑支杆、减速器支

撑支杆、转动轴、联轴节、支撑支杆等组成.电机支撑

支杆用于安装电机,并与支撑横梁连接,通过控制伺

服电机的运动实现模型所需的各种运动形态.支撑

支杆用于承受模型的气动载荷.转动轴用于安装天

平,实现模型运行形态的气动力测量.采用电机编码

器反馈测量模型滚转角位移.图２给出了强迫滚转

试验装置结构示意图.

　　建立的２．４m 跨声速风洞动态试验系统可以实

现模型不同俯仰角振幅和平均俯仰角的俯仰振动、俯
仰/自由滚转以及俯仰/滚转两自由度强迫运动功能,
也可以实现静态变迎角和快速拉起及与强迫滚转的

组合试验,从而获得模型的单双自由度静/动态气动

力特性和耦合运动特性及气动变化规律.

１．２　装置动力学特性分析

　　由于２．４m风洞试验装置的旋转半径较大,驱动
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图２　强迫滚转试验装置结构示意图

Fig．２　Schematicofforcedrolldevice

转轴、横梁和摇臂以及配重的结构重量较大,因而在

俯仰振动和快速拉起时系统的惯性载荷较大,加上模

型的气动载荷也较大,容易引起支撑系统变形,甚至

引起风洞的结构振动.所以对试验装置进行了动力

学特性分析,分析的俯仰振动状态为:配平仰角１５°,
振幅３０°,振动频率２Hz,快速拉起运动时的匀速段

最大拉起角速度８０~９０°/s.表１给出了前６阶模态

分析结果.模态分析结果表明:横梁前６阶的固有频

率和振型均避开了试验设备的工作频率,因此不会产

生共振(１阶固有频率达到了２３Hz以上).通过应

力应变分析,计算了横梁在气动载荷、最大角速度工

况及最大角加速度工况下,模型为１０kg时,π型支

架的最大等效应力,及最大形变的大小及发生位置.
分析显示在两种最恶劣工况下,π型支架的最大等效

应力值为１１３．０１MPa,变形量为２．５６７５mm,π型支

架(摇臂和支撑横梁组成“π型”支架)的最大等效应

力远小于材料的屈服强度,最大形变引起的变形角度

也较小,可以满足动态试验要求.

表１　试验装置模态分析结果

Table１　Vibrationmodeanalysis

No． Modestep f/Hz
１ １ ２３．８１９９
２ ２ ２６．０９５２
３ ３ ３９．８１５８
４ ４ ４５．３２５３
５ ５ ５２．９４６１
６ ６ １０１．９１７０

１．３　驱动控制设计

　　为了实现试验装置的俯仰振动、快速拉起、强迫

摇滚等运动的驱动控制,尤其是俯仰振动与强迫摇滚

的同步控制,专门研制了２．４m 跨声速风洞大迎角俯

仰/滚转两自由度动态试验控制系统,主要由主控平

台、控制机柜、执行机构三大部分组成.

　　主控平台主要由琴台式操作平台、双显示输出的

主控计算机、I/O 控制面板、状态指示/报警等组成,

是控制系统的人机交互终端;控制机柜为控制系统的

核心组成部分,实现对电源模块、控制器、驱动模块、
制动模块等的集成;执行机构为一台３０kW 三相异

步电机(执行俯仰振动),两台４５．５kW 伺服电机(执
行快速拉起)和一台０．８２kW 伺服电机(执行强迫滚

转).各执行机构具有独立运行功能,亦具备复合联

动功能.复合联动时俯仰振动机构或快速拉起机构

与强迫摇滚机构可实现相位同步联动,且相位可控,
从而实现俯仰/滚转两自由度动态气动力特性研究.

　　为了实现复合联动时相位同步且相位可控,采用

基于延时的位置耦合运动同步模式.联动相位同步

前,将强迫滚转机构回零.在快速拉起机构或俯仰振

动机构稳定运动过程中,任意时刻起动强迫滚转机构,
并根据快速拉起机构或俯仰振动机构角度编码器反馈

俯仰运动当前相位值,求解出距离到达零位的时间t,
滚转机构等待时间t后起动,从而实现位置关系同步,
即相位同步.联动相位同步控制流程如图３所示.

图３　基于延时的联动相位同步流程

Fig．３　Phasesynchronizationflowbasedondelay

１．４　测量与数据处理

　　动态试验测量设备采用PXI总线同步采集天平

信号、风洞流场稳定信号(模拟信号)和１２位绝对式

轴角编码器数字信号.天平模拟信号和编码器数字

信号采用同一个采样时钟并同时触发起动,两者对应

采样点时间误差小于０．１μs.对于有天平的试验状

态,首先测试模型与天平支撑系统的固有频率,确定

截止频率,依此频率进行采集设备的低通滤波,同时

设计了采用 Kaiser滤波器技术的 FIR 数字滤波软

件,以抑制数据背景噪声.试验中对确定的试验状态
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先进行无风状态试验(风洞不起动),得到模型惯性和

系统阻尼的影响量,再对同样试验状态开展有风状态

试验(风洞起动).计算中采用在相同机构相位角(编
码器测值)时“有风天平测值减去无风天平测值”的方

式扣除惯性和阻尼影响,得到各瞬时的气动系数,再分

别对几个周期的气动系数平均从而求得最终结果.该

方法经过长期深入研究与改进,形成了较为成熟的数

据处理方法,并成功应用于多项动态试验[２４Ｇ２８].

２　典型模型试验结果与分析

　　为了检验２．４m 跨声速风洞大迎角俯仰/滚转两

自由度动态试验技术的可靠性,选取典型的７０°三角

翼模型进行了静态测力、快速拉起、俯仰单自由度振

动和俯仰振动/强迫滚转的两自由度耦合动态验证试

验,考核了试验系统的运行平稳性、结构与风洞安装

的相容性、振动载荷对试验段的影响和试验结果的合

理性,试验结果表明２．４m 跨声速风洞俯仰/滚转两

自由度动态试验技术获得了成功.

　　三角翼外形简图如图４所示,模型为７０°后掠翼,
模型下表面前缘均削尖为２５°楔角,其中安装天平的

锥柱鼓包一侧为下表面.６０°迎角时模型在风洞中的

阻塞度约为０．２％.

图４　７０°三角翼标模

Fig．４　７０°deltawingmodel

　　机构可实现模型静态变迎角范围:－１５°~７５°,
迎角控制精度为±０．１°.

　　模型俯仰振动运动和滚转振动运动规律为典型

的正弦振动运动.

　　图５给出了 Ma＝０．４０试验条件下、７０°三角翼

模型典型状态验证性试验结果(图中fp 代表俯仰振

动频率).可以看出,动态试验气动迟滞回线能够包

含静态试验结果,符合飞行器模型动态气动特性变化

规律(图中箭头表示模型气动力/力矩随振动姿态角

的变化走向,下同).在气动力/力矩线性段,即迎角

小于流动分离(迎角增大阶段)或流动再附(迎角减小

阶段)迎角,动态气动力/力矩与静态气动力/力矩基

本一致,并没有出现明显的动态迟滞现象,而气动力/
力矩线性段以后,动态试验时模型出现了非常强烈的

气动力/力矩迟滞现象.这说明模型做动态俯仰运动

或快速拉起对模型表面的附着流动影响很小(或上下

表面影响量抵消),而主要是对迎角增大阶段流动分

离与涡破裂以及迎角减小阶段涡流回归与流动再附

有明显的迟滞作用,并且对分离后的流动和模型表面

压力有明显影响.模型快速拉起与俯仰振动虽然运

动曲线不同,但对模型上下表面压力分布的影响规律

一致,因此气动力/力矩变化规律也基本一致,同样存

在明显的迟滞环现象.

(a)CN ~α

(b)Cm ~α
图５　三角翼模型验证试验结果对比曲线(Ma＝０．４)

Fig．５　Comparisonbetweentestresultsfordeltawing(Ma＝０．４)

　　双自由度动态试验时,模型的俯仰起始角和滚转

起始角均为基准水平状态,即模型俯仰角为０°时滚

转角也为０°,或者是模型进行俯仰振动运动的起始

时刻其滚转角为０°.

　　图６给出了 Ma＝０．４０、俯仰角振幅αa＝１５°、平
均俯仰角αm＝３０°、平均滚转角γm＝０°、滚转角振幅

γa＝４５°试验条件下,模型双自由度强迫振动和单自

由度俯仰振动的动态气动特性对比曲线(曲线中αM

为模型的俯仰角,fr 代表滚转振动频率,箭头指向代

表气动系数随姿态角的变化方向).可以看出,三角

翼模型两自由度与单自由度的动态试验结果相比,

CN 曲线和Cm 曲线无论是迟滞环大小,还是迟滞环

个数都存在明显差异,且与某典型飞行器模型的试验

结果也存在一定的差异[２９].一方面,由于两自由度

耦合振动运动,模型的姿态角除了在最大和最小俯仰

角处与单自由度动态试验相同外,两自由度状态下模

型的实际迎角均小于单自由度状态的迎角,所以,
模型的法向力系数CN 和俯仰力矩系数Cm 要小于单

１００１第６期　　　　　　　　　　　　　 马　上等:２．４m 跨声速风洞大振幅动态试验技术



(a)CN ~αM (b)Cm ~αM (c)Cl~αM

(d)Cy~αM (e)Cn~αM

图６　三角翼模型单双自由度对比曲线(Ma＝０．４)

Fig．６　Contrastingresultsofsingleanddoubledegreesoffreedomfordeltawing(Ma＝０．４)

自由度在相同机构支杆角度的试验结果,同时两自由

度状态下模型还存在等效侧滑角运动;另一方面,两
自由度状态,CN 曲线表现出明显的“８”字环气动迟

滞现象,说明模型在相同迎角下绝对值相等的正负侧

滑角运动状态,模型具有明显不同的法向力(除了“８”
字环交点),这表明模型两自由度动态运动时纵横向

存在明显的气动耦合迟滞现象.模型俯仰力矩系数

Cm曲线同样反应了纵横向的气动力耦合迟滞现象,
其迟滞环交点与CN 曲线基本一致,即从单一的气动

迟滞变成了类似“８”字环结构的气动迟滞特性.同

时,结果曲线还显示,模型在最大俯仰角和最小俯仰

角时,虽然没有滚转角位移,但由于滚转效应与模型

初始状态的影响,两自由度的法向力系数和俯仰力矩

系数与单自由度试验结果依然存在一定的差异.

　　由于模型同时存在滚转振动运动和俯仰振动运

动,可以将模型的俯仰角和滚转角转换到模型的实际

迎角与侧滑角:

　　
α＝arctg(tgαM􀅰cosγM)

β＝arcsin(sinαM􀅰sinγM){
式中:αM 为模型俯仰角;γM 为模型滚转角;α 为模型

迎角;β为模型侧滑角.

　　所以,从横航向气动系数(滚转力矩系数Cl、侧
向力系数Cy、偏航力矩系数Cn)随αM 变化曲线可以

看出,俯仰单自由度试验条件下,三角翼模型的横向

气动力/力矩和气动迟滞现象非常弱,只是在大迎角

前缘涡非对称破裂和流动分离情况下出现波动的侧

向力,但俯仰与滚转耦合运动时,产生了周期性变化

的等效侧滑角,因此出现了较大的横向气动力/力矩

迟滞现象.

３　结　论

　　２．４m 跨声速风洞大迎角动态试验机构和试验

技术的建成,使该风洞具备了先进飞行器动态和气

动/运动耦合特性试验能力.在设备地面调试及风洞

调试试验中,机构运行稳定可靠,试验结果合理.建

成后的系统可以为先进战斗机、战术导弹等型号研制

的动态品质分析和飞控设计开展风洞试验来提供必

需的动态数据.
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