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高超声速动态试验标模自由飞实验 
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摘要 采用 10°尖锥高超声速动态试验标模在 JF-8A高超声速脉冲风洞中开展了轻模型悬线自由飞实

验。采用高速摄像机记录模型的飞行姿态，由于模型的成功设计和制作，在 28ms 的风洞准定常工作

时间内得到了三个周期以上的角运动。采用最大似然法辨识得到了该模型的俯仰阻尼系数，其值与

相近实验条件下从国内外其它设备所得结果相一致，从而验证了实验结果的可靠性，同时也表明了

所发展的实验方法和测试系统切实可行，可以用来开展动稳定性的实验测量和研究。 
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引    言 

在诸多动态气动实验方法中，模型自由飞

实验技术以其无支杆干扰的优点而占有重要的

地位。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，支杆对动态测量的影

响较静态测量更为严重[1]。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，因此对于量值比较小的气动阻尼

系数的测量而言，这是一个必须关注的问题。 

高超声速脉冲风洞由于工作时间短，开展

模型自由飞实验的难度比较大。国外早在上世

纪七十年代初期，Enkenhus 和 Richards 在工作

时间近 50ms的长冲式风洞中采用轻模型刀承式

自由振荡方法和模型完全自由飞方法记录角运

动来进行动导数测量[2,3]；而 Reguardt 和 Kabelitz

则采用内藏式闪光灯模型自由飞轨迹记录法并

发展了数据换算方法，力图在炮风洞中取得动

导数测量结果[4]；Urban 则按传统思路来发展动

天平使之适用于脉冲风洞[5]。但是，早期这些在

脉冲风洞模型动态试验技术方面的发展不十分

成功。 

1995 年，Lewis 和 East 在炮风洞中以 CCD

线列来记录模型角运动的自由飞技术取得了动

导数的初步结果[6]。随着时代的发展、科技的进

步，光、电子技术也得到了快速发展，脉冲风

洞模型自由飞技术也在不断引入新的测试手

段，至今仍在发展之中[7-10]。 

从上世纪 70 年代开始，国内中国科学院力

学研究所马家欢研究员领导的研究小组，在发

展轻模型工艺的基础上，尝试在高超声速脉冲

型风洞中用轻模型自由飞方法测量静、动稳定

性导数[11-12]。此后，经过近 20 年漫长的对多项

关键技术的发展和突破，建立起了比较完整配

套的高超声速脉冲风洞轻模型自由飞测量技术
[13]，并提供了有翼飞行器高超声速动导数测量

结果[14,15]，此外，还开展了相关的数值研究工作
[16]。 

笔者在高超声速飞行领域国家重大专项经

费和中科院力学所 LHD 重点实验室开放课题经

费的支持下，开展完善和发展脉冲风洞轻模型

自由飞试验技术的工作。采用自行设计制作的

10°尖锥高超声速动态试验标模，在 JF-8A 高

超声速脉冲风洞中开展了轻模型悬线自由飞实

验。 

1 实验设备及实验条件 

实验是在中国科学院力学研究所 LHD 的

JF-8A 高超声速脉冲型风洞中进行的。驱动段内

径为 150mm，长度为 9.67m；被驱动段内径为

155mm，长度为 17.1m；型面喷管出口直径为

800mm；实验段直径为 2m。本实验采用激波风

洞运行方式，在马赫数 9.3 条件下进行，准定常

工作时间约 28ms，实验气流的贮室条件及流场

参数见表 1。 

表 1 中的动压是根据球自由飞标定的方法

确定的，由已知阻力系数的球，根据其在实验
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条件下作自由飞运动的轨迹求出加速度后，直

接可以求得来流的动压值。经测定，动压在准

定常工作时间内略有爬升。

表 1  实验条件下的流场参数 

实验条件 驻室参数 流场参数 

P0(MPa) T0(K) Re∞(1/m) q∞(MPa) V∞(m/s) 

M∞=9.3 16.2 1100 1.10×107 0.0335（1+3.243t） 1452 

2 模型及实验测量 

实验模型采用高超声速动态试验标模的外

形，其几何外形为底部直径 D=20mm，半锥角

c  10°的尖锥。模型由硬质聚氨酯泡沫塑料

轻质外壳和高密度钨铈合金配重所构成，模型

的重心配置在相对重心位置 Xcg/L=0.6 处。文献

[17]详细描述了模型的设计及制作工艺。 

图 1 给出了模型外壳和配重的照片。 

 

图 1  模型外壳、配重照片 

模型制作完成后，采用电子分析天平精确

测定出其重量，采用重心位置测定仪进行重心

位置的测定，采用转动惯量测定仪测定出模型

对过重心横轴的转动惯量。图 2、图 3 分别给出

了模型重心位置测定仪和转动惯量测定仪的照

片，表 2 给出了所测得的实验模型的物理参数。 

模型自由飞运动的实验记录系统必须符合

脉冲风洞短暂工作时间的要求，因此需要采用

与风洞运行同步控制的高速摄影系统。实验开

始之前，按一定的初始姿态用极细的尼龙丝将

已知物理参数的模型吊挂在风洞中。风洞运行

后，起动激波扫过模型并将尼龙丝烧断，之后，

模型就在实验气流作用下作自由飞运动。 

采用日本 PHOTRON 公司生产的 FastCam 

SA4 高速摄像机，实验时设置的曝光时间为 1

微秒，帧速为 5000 帧/秒，分辨率为 1024×800。

采用短弧连续氙灯作为光源，利用风洞起动后

在喷管入口处的激波到达的信号触发高速摄像

机记录模型运动的历程。在 28ms 的准定常工作

时间内可以获得 140 帧实验照片。图 4 给出了

典型的实验照片。 

 

图 2  模型重心位置测定仪 

 

图 3  模型转动惯量测定仪 

表 2 实验模型的物理参数 

模型编号 相对重心 

位置(Xcg/L)

重量 

（g） 

转动惯量 

（g.cm.s2） 

NO.12-01-10-2 0.605 3.6973 1.1654×10-3 

NO.12-01-11-1 0.607 3.6549 1.0878×10-3 

NO.12-02-09-2 0.606 3.6093 0.9299×10-3 

NO.12-02-10-2 0.607 3.5850 0.9179×10-3 

NO.12-02-10-3 0.607 3.5637 0.8932×10-3 

NO.12-02-13-1 0.606 3.6213 0.9895×10-3 

NO.12-02-13-2 0.607 3.4711 0.7318×10-3 
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图 4（a）             图 4（b） 

 

图 4（c）              图 4（d） 

 

图 4（e）               图 4（f） 

 

图 4（g）              图 4（h）  

图 4  典型的实验照片 

获得的实验照片由利用MATLAB软件自行

编制的图像处理程序判读出模型相对于风洞固

定参考坐标系的位置和姿态。 

实验结果表明，模型设计得非常成功：实

验模型是在风洞的有效实验时间结束后才飞出

观察窗可摄视场范围的；在风洞的有效试验时

间内得到了三个周期以上的角运动。 

3 气动参数的辨识 

对于在风洞中作自由飞运动的轴对称模

型，在均匀流场中应该保持平面运动。因此，

从物理机制上 10°尖锥动态试验标模应该由一

个平面运动方程来描述。在实验室固定坐标系

中，模型的平面运动方程组可表达如下： 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

辨识中拟合量为模型重心的水平和垂直方

向的坐标 X，H 以及俯仰平面中观测得到的姿态

角θ。在这里，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[18-19]。 

4 气动实验结果和讨论 

表 3  10°尖锥高超声动态标模的辨识结果 

马赫数

M∞ 

重心 

Xcg/L

模型编号 周期数 俯 仰 阻

尼系数 

 

 

 

9.3 

0.605 N0.1201-1002 3.3 -1.365 

0.607 N0.1201-1101 3.5 -1.034 

0.606 N0.1202-0902 3.8 -1.254 

0.607 N0.1202-1002 3.8 -1.101 

0.607 N0.1202-1003 3.8 -0.998 

0.606 N0.1202-1301 3.6 -1.233 

0.607 N0.1202-1302 4.3 -1.319 

实验获得了 7 次有效的实验结果。表 3 是

10°尖锥高超声速动态试验标模俯仰阻尼系数

的辨识结果，图 5 为模型在俯仰平面内角运动

的典型的测读结果和辨识结果。图中符号“○”

表示实验测读结果，实线是经气动参数辨识后

再现的模型角运动曲线。从模型的角运动振荡
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形态来看，10°尖锥高超声速动态试验标模的

角振荡运动是收敛的，实验得到的俯仰阻尼系

数全部为负值，即实验条件下模型的运动是动

稳定的。 
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图 5  模型角运动的测读结果和辨识结果 
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图 6  俯仰俯仰阻尼系数实验结果及比较 

图

例 
/xgC L  ReL

 

2

d

V

  备注 

▽ 0.61 0.61×106 0.0035 力学所 JF-8A 
自由飞 

△ 0.61 0.50×106 0.0033 力学所 JF-4B 
自由飞（文献 12） 

□ 0.63 0.45×106 0.0018 VKF Range G 
自由飞（文献 20） 

○ 0.63 0.38×106 0.0010 VKF Range G 
自由飞（文献 20） 

..... 0.63   ○  实验数据的 
拟合曲线 

------ 0.6   修正激波膨胀波理

论（文献 21） 
— —

— 

0.6   非定常流场理论 
（文献 22） 

图 6 给出了本实验所得的俯仰阻尼系数的

辨识结果与其它设备在相接近实验条件下所得

结果的比较。由图可见，本文结果与其它设备

中自由飞方法测定的俯仰阻尼系数的变化趋势

一致，证实了本结果的可靠性，而 JF-8A 高超

声速脉冲风洞所得结果偏高主要归因于 ReL 的

不同。7 次实验结果的平均值与非定常流场理论

值非常接近。 

本实验结果与国内外其它设备在相近实验

条件下所得结果的变化趋势一致，表明了所发

展的测量方法、测试系统是切实可行的，所得

结果是可靠的，可以用来开展动稳定性的实验

测量和研究。与常规高超声速风洞或自由飞弹

道靶相比，在脉冲型高超声速风洞中用模型自

由飞方法开展动稳定性的实验研究，明显具有

投资少、试验周期短等优点，是一种有发展前

途的实验技术。 
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FREE-FLIGHT EXPERIMENT OF A CALIBRATION MODEL FOR HYPERSONIC 

DYNAMIC STABILITY STUDY  

SUN Yingying, Yuan Chaokai, PAN Wenxin, GU Jiahua  

State Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, C A S, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China 

Abstract  Model free-flight experiments were carried out in JF-8A hypersonic impulse type wind tunnel at 

Institute of Mechanics, Chinese Academy of Sciences under the Mach number condition of 9.3 to obtain the 

pitching damp coefficient for a 10°semi-angle pointed cone, as a calibration model for hypersonic dynamic 

stability study. The model movements were recorded by synchronized high-speed photography. Owing to the 

successful design and manufacture of the model, during the 28 millisecond qusi-steady flow condition, more 

than three cycles of angular motion were obtained. The pitching damp coefficients were derived by parameter 

identification using maximum likelihood method from the recorded angular motion of the model. The results 

agree well with those obtained from previous experiments under the similar condition. It can be concluded that 

the experimental results are reliable, and the developed experimental method and testing system are feasible for 

studying dynamic stability. 

Key words  hypersonic dynamic stability,  impulse type wind tunnel,  model free-flight, 
 maximum likelihood method,  pitching damp coefficient 




