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高速风洞大振幅俯仰动态试验技术研究

李其畅，伍开元，郑世华，徐永长，黄存栋，王 涛
(中国空气动力研究与发展中心，四川绵阳621000)

摘要：在高速大迎角时的动态气动特性是衡量新一代高机动飞行器气动性能的重要参数之一。笔者介绍了在

CARDC的FL-21与FL-24高速风洞配套的大振幅俯仰动态失速实验系统。该系统包括：FL-21与FL-24高速风洞大

振幅俯仰运动机构；俯仰运动控制系统；数据采集与处理软件系统。该系统可以在高速风洞中真实模拟飞行器大

振幅俯仰运动，并测量其相应的非定常气动力的变化，也可以为飞行器的飞行力学动态性能分析或飞行模拟器提

供非定常气动力数据。试验研究初步揭示了航天飞机OVl02模型高速大迎角俯仰运动的动态气动特性。
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Investigation of dynamic test technology for a model pitching

oscillation with large amplitude in hi．gh speed wind tunnels

U Qi—chang，WU Kai-yuan，ZHENG Shi—hua，xu Yong—chang，HUANG Cun—dong，WANG Tao

(China Aerodynamics Research&Development Center，Mianyang 621000，China)

Abstract：Dynamic aerodynamics characteristics is one of very important parameters of modem maneuver—

able aircrafts to be scaled in high ansle of attack and high speed．The test equipment matching of FL-21 and

FL一24 wind tunnel of CARDC for a model pitching oscillation with large amplitude is introduced．and this sys．

tem includes three parts：dynamic mounts of pitching oscillation rig model，electronic—control system for pitch．

ing motion，data acquisition and processing software．This system can be used to simulate the real status

change of the aircraft in high speed wind tunnel and to measure unsteady aerodynamics for flight dynamic anal-

ysis and flight simulation．The dynamic aerodynamics performances of OVl02 space shuttle model pitching OS-

cillation in large amplitude in high speed is simply presented in the paper．

Key words：wind tunnel test；dynamic stall；large amplitude；pitching；unsteady aerodynamic

0 引 言

众所周知，动态特性(包括动稳定性)是衡量新一

代航空航天飞行器高机动性能的重要参数。从飞行

力学观点来看，是飞行控制系统设计的主要依据。其

特征可以用操纵机构偏转和受外界扰动所产生的振

荡运动表示：如果经历这种运动后在运动阻尼的作用

下很快衰减，飞行器即具备良好的动稳定性；若这种

运动衰减很慢，甚至发散，即是飞行器气动力设计中

要尽力避免的动不稳定性。第二代天地往返运输系

统同时跨越航空航天领域(即从地面到太空)，其操纵

品质规范的确难度极大，更加依赖于飞行器本身良好

的动态气动特性，因此，国外在研制新一代航天飞行

器、具有高机动性能的战斗机和高敏捷性导弹时，都

将其动态特性研究作为重点项目⋯，国家863．2专家

委员会亦将动态特性研究作为气动力／热要突破的三
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大关键技术之一。

开展该项目研究另一方面的意义还在于，我国以

往关于动稳定性的风洞试验技术研究相对零散，尤其

大振幅动态试验装置和试验技术研究处于起步阶段。

结合国外有关研究进展情况，并针对我国未来航空航

天飞行器发展趋势，该中心在亚跨声速领域建立了相

对完整、配套实用的动态特性试验系统，并开展了相

关研究E2,3]。

1模型和试验设备

1．1模型

为了研究航天飞机再人与进场时的大迎角动态

气动特性，试验使用的模型是缩比分别为1／200、1／

100的OVl02铝制模型【4I，并分别在FL．21和FL．24

风洞中进行试验(缩比为1／100在FL．24风洞进行动

态试验的OVl02模型称大模型；缩比为1／200且在

FL．2l风洞进行动态试验的OVl02模型称小模型，下

同)。模型外形示意图见图1。模型在风洞中的堵塞

度均约2．8％。

一土
S=O．02449m2

bA=O．0603m

图1 OVl02模型示意图(1：100)

Fig．1 Sketch of OVl02 model(1：lOO)

1．2风洞和俯仰振荡机构

试验研究分别在CARDC的FL．2l和FL-24跨声

速风洞中进行。FL．21风洞的试验肘数范围为0．40

—3．5。在亚跨声速时，上下为斜孑L壁，左右为实壁。

FL-24风洞的试验肘数范围为0．40～3．0。在亚跨声

速时，上下为斜孔壁，左右壁板为直孔壁。

为实现模型的大振幅快速俯仰振荡运动，在FL．

21风洞与FL一24风洞分别研制了专用的动态失速机

构和机构运动的控制系统。两套装置均由变频器控

制电机驱动，通过皮带轮带动飞轮转动。由偏心轮、

推杆和转窗组成四连杆运动系统，将飞轮转动变为内

外窗同步的往返振荡。在内转窗上的兀形支架与转

窗同步运动。其上安装有天平并以尾支撑形式支撑

模型，使模型进行纯俯仰振荡运动【5。]。机构运动精

度在3％以内。其数据采集与处理系统共用。FL．24

风洞动态失速机构示意图见图2。两套机构可以实

现模型运动的参数见表1。

l实验段驻室2光学玻璃3摇臂4实验段5横粱

6支杆7编码器8齿轮组9电机 10传动轮

11飞轮12四杆机构13转窗14模型

图2 FL-24风洞动态失速装置示意图

Fig．2 DyllallliC stall equipment sketch of FL．24

wind tunnel

1．3测控处系统

在试验过程中，本项试验技术在使用风洞的测量

控制处理系统的同时，还使用了专门研制的动态失速

测控处系统[7]，以完成试验中的振动控制、采样控制

和各种试验数据的测量、检测和数据处理。测得的全

部电信号先经过多通道高精度放大器和低通滤波，再

由采样控制系统控制所有的通道，同步采样和A／D

转换。

表1两套大迎角俯仰动态失速机构的性能参数

Table 1 ne parameters of two set of pitching dynamic stall equipments with high attack-of．angle

序号 平均迎角a。(。) 振幅口4(。) 振荡频率f(Hz) M数范围 迎角范围

1 15、20、30、45 1、5、10、15、20、25、30 1．15 0．4～1．0 —15。．75。

2 15、30、45 1、5、10、15、20、25、30 I。10 0．4。1．0 —15。，750

—————————————————————————————————————————————————————————————一
说明：序号1代表FL-21风洞的动态失速机构；序号2代表FL-24风洞的动态失速机构。
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2试验数据处理

经过A／D转换后的各通道得到的数字信号序

列，先进行频谱分析，确定滤波的截止频率，再进行数

字滤波。根据数字滤波后的数字序列进行气动载荷

计算。在计算时使用“有风”一“无风”方式扣除惯性

和阻尼影响，再求得各瞬时的气动系数，然后再用若

干周期的气动系数进行总体平均，得出最终结果。

3主要试验结果与讨论

3．1 OVl02模型动态试验的典型结果

图3—6给出了M=0．40、0．60和0．80时，俯仰

振荡试验的典型结果。由图可以看出，减缩频率K

是描述非定常运动的重要参数，K值的大小对模型的

气动特性有着重要的影响。图3和图4给出了平均

迎角口。为30。，振幅口。为30。和150，M=0．40时不同

K值试验结果的对比曲线。由图3可以看出，在试验

的K值范围内，都存在着明显的迟滞效应。当M
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图3 K值对气动特性影响曲线

Fig．3 Variation of lift coefficient and pitch moment CO．

efficientwith K(M；O．40，口m=30。，口．=30。)
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图4 K值对气动特性影响曲线

Fig．4 Variation of lift coefficient and pitch moment CO．

efficientwi血置(M=0．加，口正=30。，口．=15a)

=0．40、K≥0．00956时，在口一200一280的迎角增加

阶段(图中曲线在迟滞环明显的区域，CN值较大、C。

值较小的部分所在的半条曲线对应着迎角增加(上

行)阶段，反之，另半条曲线则对应着迎角减／5(下行)

阶段，下同。动态试验结果表现出明显的非定常增升

现象；在相应的迎角减小阶段，表现出背风面流场恢

复明显的滞后，从而在a=20。一28。范围形成了迟滞

环。随K值的减小，同一迎角时迎角增加阶段与迎

角减小阶段的法向力系数之差减小，失速迎角逐渐降

低，最大法向力系数降低。

图3的C。一口曲线可以看到，在形成迟滞环的

迎角范围，在迎角增加阶段，由于俯仰振荡而引起的

相对定常结果的俯仰力矩增量是低头力矩，而在迎角

减小阶段则引起的是抬头力矩，从而也表现出明显的

迟滞现象。同时还可以看到随着K值的降低，迎角

增加和减小阶段俯仰力矩系数之差也随之减小。这

些现象都表明，随着模型振动频率降低，K值降低，其

非定常效应减弱。

由图3还可以看出，当K=0．01593时，在凹：
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0．40的试验条件下，在迎角a=0。～50范围内，0V102

模型的CN～口曲线和c。一a曲线均出现了“迟滞”回

线；而在M=0．60的试验条件下，迎角在大约0。一5。

范围内也出现了“迟滞”回线(文中未给出试验曲线)。
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图5 M数对气动特性影响曲线

Fig．5 Variation of¨n coefficient and pitch moment CO-

efficient with Math number(口m=30。，口．=30。，

K=0．00637)

图5为时数对气动特性影响曲线。不同M数

的法向力系数变化不大，在接近直至大于动态失速迎

角以后，随肘数的增加，失速迎角降低，最大升力系

数降低。同时还可以看到随着肘数的增加，产生非

定常增升效应的迎角范围减小，非定常法向力增量减

小，失速迎角降低，迟滞环形状变窄，其存在的角度范

围向着小迎角方向移动。对于俯仰力矩而言，在失速

以前各肘数的力矩系数变化不大，在失速以后，肘

数增加抬头力矩增加，C。一口曲线上移，且在迟滞环

存在的迎角范围，俯仰力矩迟滞环上下的差量减小。

这些现象表明了随着埘数的增加，压缩性增强，

同时气流速度也增大，使背风面流场的滞后现象减

弱，从而造成了由俯仰振荡引起的非定常效应减弱。

图6给出了振幅对气动特性影响的对比的典型

曲线。曲线表明在试验的参数范围内，在肘、K、a。

相同情况下，振幅a。对气动特性有着重要的影响。

由各图的C。～a曲线可以看出，随着振幅减小，非定

常法向力增量减小，最大法向力系数降低．：失速迎角

减小，迟滞环变窄，迟滞环存在的迎角范围也略有减

小。对于俯仰力矩来说，也存在着与之对应的类似情

况，随着振幅减小，在迎角增加阶段由振荡而产生的

低头俯仰力矩增量和在迎角减小阶段的抬头俯仰力

矩增量都减少，迟滞环也随之变小变窄。由于在K

值不变的情况下，振幅减小对模型绕流的影响实质上

与振幅不变K值减小的影响是相同的，都是由于前

缘线速度的变化在起作用，因此振幅变化对气动特性

的影响也与K值的影响相类似。
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图6 a．对气动特性影响曲线

Fig．6 Variation of lift coefficient and pitch moment CO．

efficient w油a．(M=0．加，口．=30。，K=

0．00956)

3．2 OVl02大模型与小模型动态试验结果的比较

图7和图8分别给出了大模型与小模型在相同

实验参数条件下的CN～口和C。。a曲线。由试验曲

线可以看出，在相同的试验参数条件下，“～口J曲线
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和c。～口啦线均表现出迟滞环特性，但模型的失速

迎角、迟滞环的大小均存在差异。

在M=0．40、口。=30。、口。=30。、K=0．00637的{试

验状态下，小模型的CN～口曲线迎角上行线在a=

320附近、迎角下行线在口=28。附近均出现“凹坑”。

小模型的失速迎角a。大约为24．9。，而大模型的失速

迎角a。大约为26．9。；小模型的cN～口曲线和C。—a

曲线迟滞环的迎角范围大约为22．50一49。，而大模型

的cN．a曲线和C。一a曲线迟滞环的迎角范围大约

为180．490；最大法向力系数与最小法向力系数之差

△cN、△C。存在明显的差异。

在M=0．40、a。=30。、a。=150、K=0．00637的试

验状态下，大模型与小模型的CN—a曲线和C。一a

曲线基本一致。
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图7大、小模型试验结果比较

Fig．7 Comparison test re,tills of large model and small

model(M=0．40，窿。=口．=30。，K=0．00637)

4 结 论

(1)在俯仰振荡过程中，在研究的肘数、迎角和

K值范围内，当迎角大于定常失速迎角以后，都不同
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图8大、小模型试验结果比较

Fig．8 Comparison test results of large model and small

model(M=0．锄，廖。=30*，口．=150，K=

0．00637)

程度地表现出了迟滞现象，法向力系数和俯仰力矩系

数都形成了大小不等的迟滞环。其迟滞回线的饱满

程度以及迟滞环存在的迎角范围取决于M数、K值

(或振动频率)和振幅等具体的试验参数条件。在肘

数、平均迎角和振幅口。都相同时，K值的减小使得在

迎角增加阶段的非定常增升效应减弱，失速迎角、最

大法向力系数都逐渐降低，迎角减小阶段流场恢复的

迎角增大，流动的迟滞效应减弱，迟滞环变窄，迎角范

围变小；

(2)随着埘数的增加，压缩性增强，由俯仰振荡

引起的非定常效应减弱。随膨数增加，失速迎角降

低，最大升力系数降低，产生非定常增升效应的迎角

范围减小，非定常升力增量减小，流场再恢复的迎角

降低，迟滞环变窄，其存在的迎角范围向小迎角方向

移动，同时抬头力矩增加，C。一a啮线上移；

(3)在相同的试验参数条件下，大模型与小模型

的cN—a曲线和C。一口曲线均表现出迟滞环特性，

但模型的失速迎角、迟滞环的大小等存在一定的差

异。 (下转第77页)
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(3)旋成体后体的类卡门涡脱落频率与迎角的

关系满足方程St=0．21sina。
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