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有翼飞行器高超声速动导数的
风洞自由飞测量
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摘要 :对具有典型意义的有翼航天飞行器模型在力学所 J F28A脉冲型高超声速风洞中

M = 6. 26 , M = 7. 91和 M = 9. 29条件下进行了模型自由飞实验。由记录的运动经最

大似然法作参数辨识后得到了它们的俯仰阻尼导数。实验结果显示 ,在实验范围内

模型具有动态稳定性 ,同一名义实验条件下的重复性实验呈一致的运动规律并具有

接近的动导数测量结果。实验范围内马赫数的变化 (从 6. 26到 7. 91)以及模型质心

位置的轴向移动 (从 0. 50 到 0. 60)没有导致俯仰阻尼系数的明显变化 ,其量值在

- 1. 5附近。而马赫数 9. 29 时阻尼值变小 ,其主要原因可能是由雷诺数的变化所引

起。此外 ,考虑恢复力矩的非线性影响后 ,辨识结果有所改善。
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Hypersonic pitching damp measurements for a winged

vehicle by model free fl ight

MA Jia2huan ,L I J iang ,PAN Wen2xin ,ZHAI Man2ling
(Laboratory of High Temperature Gas Dynamics , Institute of Mechanics ,

Chinese Academy of Sciences , Beijing 100080 , China)

Abstract :Model f ree flight experiments were carried out in impulse hypersonic wind tunnel

at Institute of Mechanics , Chinese Academy of Sciences under the Mach number conditions

of 6. 26 , 7. 91 and 9. 29 to obtain pitching damp for a typical space shuttle model. The mod2
el movements were recorded by synchronized high2speed photography. The pitching damps

of models were obtained by parameter identification using maximum likelihood method. The

results show that within the scope of experimental condition the models are all dynamically

stable. The repeated experiments at same nominal condition show that models moved with

same pattern and have close value of pitching damp. The variation of Mach number (f rom
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6. 26 to 7. 91) and axis variation of model’s center of gravity (f rom 0. 50 to 0. 60) cause lit2
tle change of pitching damp and the value is about - 1. 5. The damp at Mach number 9. 29

is relatively smaller possibly mainly due to the lower Reynolds number rather than higher

Mach number. A simple nonlinear identification model was adopted and it seems that the re2
sults were improved to a little bit .

Key words :pitching2moment coefficient ; winged vehicle ; hypersonic ; impulse wind tunnel ;

model f ree flight

0　引　　言

有翼航天飞行器是部分重复使用或完全重复使用的天地往返运输器中最具有典型

意义的一种外形 ,对于其高超声速动导数的需求 ,文献[ 1 ]已经有了很充分的论述。由于

有翼航天飞行器再入回地过程中 ,往往以大攻角飞行 ,这时气动系数的强烈非线性给动

导数的描述及其精确给定提出了新的挑战。虽然有人建议采用动稳定参数来代替传统

的动导数概念 ,但事实上 ,工程设计中还在沿用动导数的概念。

在动导数的测量中 ,支杆的干扰影响始终受到关注。对于支杆对气动参数测量结果

影响的系统研究表明 :支杆影响在跨声速时最为严重 ,其次是高超声速 ;同时 ,支杆影响

对动态测量的影响较静态测量更为严重[2 ]。不论何种支杆都会破坏模型底部的流动结

构 ,不可避免地存在一定的干扰影响。正因为如此 ,完全没有支杆干扰影响的模型自由

飞技术至今还在探索发展 ,受到人们关注。尤其对工作时间特别短暂 (往往只有十几至

几十毫秒)的脉冲风洞难度更大。目前 ,国内外在脉冲风洞中采用模型自由飞技术仅对

轴对称外形的再入回地飞行器动导数测量开展了一些工作 ,并已取得标模 10°尖锥的有

效的俯仰阻尼导数[3 ]。然而对有翼飞行器动导数的测量尚属首次。笔者将分别对这一

方法的各技术环节作一描述 ,并提供初步的动导数测量结果。

1　实验设备

实验是在中科院力学所 J F28A 脉冲型高超声速风洞中进行的。该风洞以炮风洞方

式运行时可获得相对较长的工作时间 ,约为 20～35ms。风洞试验段直径为 2. 0m ,与容积

约 100m3的真空室相联。经流场校测 ,名义马赫数为 8. 0 时 ,风洞中心区在模型自由飞

测量范围内其流场均匀性较好 ,马赫数散布的相对量小于 0. 5 % ,而另外两个名义马赫数

情况 ,散布相对较大 ,但仍小于 1. 0 %。风洞的激波管部分驱动管与被驱动管内径均为

155mm ,管长分别为 9. 67m和 17. 1m ,它们的设计工作压力为 100MPa。两管间由双膜

机构隔开。风洞主体部分的简图如图 1所示。本实验主要在名义马赫数 6. 26条件下进

行 ,此外还在 M = 7. 91和 M = 9. 29条件下作了对比实验。三种实验条件的流场参数见

表 1。

表 1中动压除参考由流场校测所提供的值外 ,还经标定球的方法来校核修正。
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1—�3000真空罐 2—�2000真空罐 3—实验段 4—弯刀攻角机构

5—模型支架 6—喷管 7—低压段夹膜机构 8—低压段管体

9—导轨 10—管体支座 11—高压段夹膜机构 12—高压段管体

13—尾闩

图 1　J F28A脉冲型高超声速风洞简图

Fig. 1　Sketch of hypersonic wind tunnel JF28A

2　模型及工艺

模型外形的两个视图如图 2所示 ,主要根据美国航天飞机外形有关数据生成。模型

由轻质的硬质聚胺脂泡沫塑料制成的外壳和由高密度钨铈合金配重所构成。钨铈合金

的配重呈圆柱形 ,密度约为 19000kg/ m3 ,由它的轴向移动来调节整个模型的质心位置。

为保持每个模型之间的高度重复性和准确的外形要求 ,外壳必须在同一模具中发泡成型

和固化。为要制作尺寸精确的模具 ,首先要有尺寸精确的模胎。现采用数字化激光固化

成型技术 ,在美国 3D SYSTEM 公司 SLA2250 设备上制造完成。激光立体光刻技术

(SLA)首先要对由 CAD数据生成的三维模型进行水平方向分层 ,形成一整套垂直方向间

隔极小的层析剖面数据 ,然后由 He2Cd激光器产生的紫外线光束针对分层图形的每一层

面在液态光固化树脂表面进行扫描 ,使之固化。不断重复层层固化过程 ,直至最后生成

由 CAD给定数据所确定的三维模型。在此基础上 ,由电铸镍的方法制成阴模 ,其形状和

尺寸的复制精度为0. 5μm。因工艺上的考虑 ,模型分别以机身、机翼单独在各自的模具中

发泡成形的 ,然后在一个整机的对分模具中分别粘合左、右机翼后固定完成 ,这样保证了

左、右机翼与机身的安装位置。

表 1　JF28A按炮风洞运行的三种实验条件

Table 1　JF28A hypersonic wind tunnel operated under three test conditions

实 验 条 件
贮 室 参 数

p0/ MPa T0/ K

实 验 段 流 场 参 数

Re∞/ m21 q∞/ MPa V ∞/ (m·s
21)

M ∞= 6. 36 5. 6 640 2. 36×107 0. 0628 999

M ∞= 7. 91 15. 7 833 2. 52×107 0. 0690 1168

M ∞= 9. 29 16. 2 1100 1. 10×107 0. 0334(1 + 9. 123t) 1437

3　实验测量

实验主要在 M = 6 . 26的流场条件下进行 ,模型的轴向相对质心位置在 Xcg/ L =

0 . 5左右 ,少量的模型质心位置设置在 Xcg/ L = 0 . 6。此外 ,为对比马赫数的影响 ,还在
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图 2　实验模型的顶视和侧视图
Fig. 2　Sketch of space shuttle model

M = 7 . 91和9 . 29两种情况下做了实验。模型自由飞运动的记录系统必须适应脉冲风

洞短暂工作时间的要求 ,采用与风洞运行同步控制的高速摄影。风洞起动后 ,按一定的

闪光持续时间 (相应一定的闪光脉冲数)由等待型鼓轮相机进行记录。同时 ,在风洞中用

皮托压力传感器记录来流的皮托压力和闪光的脉冲信号 ,用以建立每幅照片与来流动压

的相应关系。测试系统的框图见图 3。

光源采用的是一个具有脉冲频闪功能的 YA G激光器。其输出光的波长为 0. 53μm ,

单脉冲光的宽度为 0. 25μs ,重复频率在 10～6000Hz范围内连续可调 ,实验中我们采用

3000Hz。每次实验照相 100 幅 ,相应地 ,鼓轮相机的转速设置在 2000～2500r/ min的范

围内。YA G光源输出的光束由分束镜分成两路后 ,分别在水平方向和垂直方向形成平行

光进入摄照视场 ,由两台鼓轮相机同时记录模型运动的历程。水平方向记录结果用于测

量后作参数辨识的原始数据 ,垂直方向作为模型非平面运动的监测 ,图 4 给出了光路的

示意图。获得的照片由数字化图像处理系统读出模型相对于风洞固定参考坐标系的位

置和姿态。

图 3　实验测试系统框图

Fig. 3　Block diagram of experiment system

图 4　实验摄照的光路示意图

Fig. 4　Sketch of light way
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4　建模与参数辨识

在实验室固定坐标系中 ,模型的平面运动方程可表达如下 :

图 5　模型平面角运动测读结果和辨识结果
Fig. 5　Curves of experiments and reproduces

d u
d t

= - qw -
�qs
m

( CD0 + CDα
2 ·α2) - gsinθ

d w
d t

= qu -
�qs
m

( CN0 + CNα
2 ·α) + gcosθ

d q
d t

=
�qsb
Iy

Cm0 + Cmα·α+ Cm q·
b

V A
q

dθ
d t

= q

d X
d t

= - ( u ·cosθ+ w sinθ)

d H
d t

= usinθ - w cosθ

α = tan - 1 w + V sinθ
u + V cosθ

V A = ( w + V sinθ) 2 + ( u + V cosθ) 2 1
2

　　辨识中拟合量为质心的水平和垂直方

向坐标 x , h 以及俯仰平面中观测得到的姿

态角θ。在这里作为第一步 ,模型的气动特

性采用线性假设 ,即阻尼力矩系数和恢复力

矩系数都设为常值。辨识采用最大似然法 ,

该方法在文献 [ 4 ,5 ]中已作了全面的陈述 ,

于此不再赘述。

5　实验测量结果和讨论

　　典型结果的实验测读和辨识结果画在图 5中。每次实验均测读 3次给出平均结果。

辨识得到的气动系数列在表 2中。

表 2　线性模型辨识结果

Table 2　The identif ication results of linear model

马赫数 重心 实验号 周期 CD0 CDα2 CN0 CNα Cm0 Cmα Cmq 残差

6. 26 0. 50
062302 3. 5 - 0. 094 11. 54 - 0. 088 - 1. 518 - 0. 0023 - 0. 298 - 1. 858 0. 152

062503 2. 5 - 0. 091 0. 725 - 0. 059 - 0. 722 0. 0081 - 0. 172 - 1. 244 0. 129

7. 91 0. 50 062704 3. 6 - 0. 128 1. 854 - 0. 025 - 0. 823 　0. 0154 - 0. 199 - 1. 286 0. 244

9. 29 0. 50 062803 3. 4 - 0. 087 1. 056 - 0. 028 - 0. 649 0. 0136 - 0. 152 - 0. 503 0. 074

　　首先 ,从模型的角振荡运动形态来看 ,在高马赫数 ( M = 6 . 26～ 9 . 29) 的实验范围

内全部模型的角振荡运动都是收敛的 ,而从表 2中也可以看到俯仰阻尼系数全都为负值。
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以质心位置 Xcg/ L = 0 . 5的模型来对比 ,动导数在马赫数 M = 6 . 26和 M = 7 . 91时结

果相差不大 ,俯仰阻尼随马赫数增大略有减小 ,而当 M = 9 . 29时则有明显减小。必须指

出 ,由于这时雷诺数不足前两种工况的一半 ,它的减小可能是导致阻尼值 (绝对值) 变小

的主要原因。雷诺数的影响已比马赫数增加的影响更为重要。此外 ,当马赫数为 M =

6 . 26时 ,模型的质心轴向位置从 Xcg/ L = 0. 5变到 0. 6 ,阻尼系数值并没有明显变化。

表 3　线性模型与非线性模型辨识结果

Table 3　The identif ication results of linear and non2linear model

马赫数 重心 实验号
Cmq

线性 非线性

残差

线性 非线性

6. 26 0. 50
062302 - 1. 858 - 1. 819 0. 152 0. 135

062503 - 1. 244 - 1. 262 0. 129 0. 041

7. 91 0. 50 062704 - 1. 286 - 1. 321 0. 244 0. 109

9. 29 0. 50 062803 - 0. 503 - 0. 409 0. 074 0. 071

　　我们在考虑气动特性的非线性影响中 ,参考国外相关实验结果[6 ] ,采用恢复力矩中

计入随攻角变化的高一阶量的模型 ,而阻尼系数仍为常数。这样给出线性模型与非线性

模型的辩识结果的比较列于表 3中 ,总的来看 ,它对阻尼导数值影响并不很大 ,但残差都

有所减小。

关于实验测量结果误差的讨论 ,采用数值仿真的方法来给出。以典型的实验结果为

例 ,考虑角运动测量中对姿态角的测读误差、模型质心位置的测读误差以及动压值的测

量误差等因素对阻尼系数测定值的影响。角运动读数的误差根据实际读数中可能引入

的最大误差取 1. 15°(占角运动幅值的 6. 8 %) ,经过 10 次数值实验 ,得到的误差为

±1. 5 %。重心位置误差影响主要考虑 x , y 方向重心有±0. 2mm的误差对俯仰阻尼的

影响 ,仿真表明 , x 方向重心位置偏差引起的误差为±2 . 4 % , y方向重心位置偏差引起的

误差为±5 %。动压影响主要考虑两种情况 ,一种是动压有脉冲波动的影响 ,另一种是动

压线性爬升的影响。将各因素间的相关系数取为零 ,由此可以得到总的误差约为

±23 %。从重复实验结果的散布来看 ,实验点也基本落在这个范围以内。

6　结　　论

对典型的有翼飞行器在力学所 J F28A 脉冲型高超声速炮风洞中用模型自由飞方法

测量了它们的俯仰阻尼导数 ,实验结果表明 :

(1) 　笔者所研究的有翼航天飞行器模型在高超声速马赫数 M = 6 . 26～ 9 . 29范围

内是动稳定的。

(2) 　以线性气动力学假设条件 ,对质心位置 Xcg = 0. 5的模型在 M = 6 . 26和 7 . 91

时由最大似然法辨识得到俯仰阻尼导数值约为 - 1. 5。马赫数 9 . 29时阻尼值比较小 ,这

主要由雷诺数变化所引起。对于雷诺数的影响还应进一步系统地深入研究。M = 6. 26

时质心位置由 0. 5变到 0. 6时俯仰阻尼的变化在测量误差范围内。由数值仿真分析 ,现

有实验条件测量误差约为±23 %。

(3) 　采用恢复力矩系数为攻角的线性函数来代替常数的模型 ,经辨识得到的运动

57第 4期　 　　　　　马家灌马 等 :有翼飞行器高超声速动导数的风洞自由飞测量

© 1994-2009 China Academic Journal Electronic Publishing House. All rights reserved.    http://www.cnki.net



状况与实验测量点有更好的拟合。而辨识得到的俯仰阻尼系数与线性模型辨识所得结

果变化不大 ,但有更为合理的趋势。

最后应该指出 ,实验结果虽然是初步的 ,但它肯定了脉冲风洞中模型自由飞方法测

量有翼模型动导数的可行性。鉴于国际上还没有同类技术测量有翼模型动导数的可比

结果 ,这一方面的工作应予进一步地给以支持和发展 ,使之充实完善。
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