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旋转天平试验预弯接头干扰研究

张永升,刘丹,黄浩,陆伟,张秋实,王乾威
(中国航天空气动力技术研究院 第二研究所,北京暋100074)

摘暋要:目前国内现有的旋转天平试验装置均使用弧形弯轨的方式,为了获得较大的迎角范围,都采用了预弯

接头的设计。小迎角下,预弯接头正好处于模型的尾流区内,会对模型的气动力和气动力矩产生一定干扰。基

于FD灢09低速风洞旋转天平试验系统,采用将预弯接头安装到对称的负角度并翻转模型的方法,开展预弯接头

干扰试验,并对试验结果进行分析。结果表明:在小迎角下,当预弯接头处于模型尾流区内时,预弯接头对模型

纵向和横航向气动特性都有干扰,但是其干扰主要是引起气动特性曲线的平移,对旋转导数几乎没有影响;所

提出的将预弯接头安装到对称的负角度并翻转模型的干扰修正方法非常简便,可以为旋转天平试验开展预弯

接头干扰修正研究提供一种方便快捷的试验方法。
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InvestigationontheInterferenceofPre灢bendingSupport
JointinRotaryBalanceTest
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Abstract:Inordertogetawiderangeofanglesofattack,pre灢bendingsupportjointsareusedinrotarybalance

test.Thepre灢bendingsupportjointislocatedinthemodelwakeregionatlowangleofattack.Thepre灢bending
supportjointcancauseinterferencewithaerodynamicforceandaerodynamicmomentofthemodel.Basedonthe

FD灢09lowspeedwindtunnelrotarybalancetestsystem,thetestiscarriedoutbyinstallingthepre灢bending
supportjointatasymmetricalnegativeangleandrotatingthemodelby180degrees.Thetestresultsshow:that

theaerodynamiccharacteristicoftheSDM modelareinterferedbythepre灢bendingsupportjoint,whenthepre灢
bendingsupportjointislocatedinthemodelwakeregionatlowangleofattack.Buttheinterferenceofpre灢ben灢
dingsupportjointmainlycausesthetranslationoftheaerodynamiccharacteristiccurve,andtheinterferenceof

pre灢bendingsupportjointisoflittleeffectontherotationderivative.Theinterferencecorrectionmethodpro灢
posedinthispaperisverysimple,whichcanprovideaconvenientandfasttestmethodfortheresearchofinter灢
ferencecorrectionofthepre灢bendingsupportjointinrotarybalancetest.
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0暋引暋言

尾旋是飞机最复杂的飞行状态之一,它以超过

失速迎角、较大的侧滑角、显著的滚转角速度及偏

航角速度为主要特征。飞机一边滚转,一边偏航,
在地心引力的作用下沿着半径很小的螺旋线下落,
严重危及飞行安全。因此,无论是军用飞机还是民

用飞机的研制,都要求飞机不易进入尾旋或进入尾

旋后能比较容易改出。然而预测飞机尾旋是一项

十分复杂的工作,因为它不仅涉及与绕飞机失速流

动现象相关的空气动力学,而且还与飞机当时的飞

行姿态、运动特性与过程以及驾驶员的操纵特点等

有关。大量的飞机设计和使用经验表明:在飞机初

步设计阶段到原型机试飞的整个研究过程中,同时

或交叉使用多种预测研究方法和手段,相互配合和

补充,才有可能成功地预测给定飞机的失速/尾旋

特性,其中通过旋转天平试验确定旋转状态下的气

动导数是极为关键的。国内在尾旋特性研究方面

开展了大量研究工作,并建立发展了成熟的旋转天

平风洞试验技术[1灢4]。欧美等发达国家在旋转天平

风洞试验技术领域处于领先地位,并开展了大量的

应用研究[5灢7]。
旋转天平试验提供的是旋转的飞机模型在流

场中受到的气动力,它不仅可以用来直接预测稳态

尾旋平衡点及其性质,而且可以对飞机从尾旋的进

入、发展到改出的时间历程计算提供较为准确的气

动力数据。在风洞中进行旋转天平试验的主要目

的是测定飞机模型在不同迎角和侧滑角下,以不同

速率绕气流坐标轴系的x轴作等速旋转状态下的

气动特性,为飞机尾旋特性的分析和预测提供必要

的气动系数。
国内目前投入使用的旋转天平试验装置共有

4套。沈礼敏[8]、孙海生等[9]在FL灢12风洞中研制

了旋转天平试验装置,并开展了大量的型号试验;
范洁川[10]、杨恩霞等[11灢12]开展了尾旋特性理论研

究,并在FL灢8风洞中建立了旋转天平试验装置;
马军等[13]在毤5m 立式风洞中建立了旋转天平试

验装置,扩展了立式风洞的试验能力;黄浩等[14]在

FD灢09风洞中建立了旋转天平试验装置,并投入型

号试验使用。
目前国内现有的旋转天平试验装置均使用弧

形弯轨的方式,为了获得较大的迎角范围,都采用

了预弯接头的设计。预弯接头在增大迎角范围方

面起到了积极作用,但是存在如下弊端:在小迎角

下,预弯接头正好处于模型的尾流区内,预弯接头

对流场的扰动会向前传递,干扰模型的绕流,特别

是飞机模型尾部的绕流,进而对模型的气动力和气

动力矩产生一定干扰。
在旋转天平试验干扰研究方面,GaoJianjun

等[15]在FL灢8风洞中开展了旋转天平试验支架干

扰研究,主要研究了弧形弯轨和尾撑/背撑支杆的

干扰特性。但是针对小迎角下预弯接头的干扰特

性研究国内外仍未见报道。
本文基于中国航天空气动力技术研究院的

FD灢09低速风洞旋转天平试验系统[14]开展了预弯

接头干扰试验研究,以分析小迎角下预弯接头对模

型气动力和气动力距的干扰特性,以期为飞机型号

开展旋转天平试验提供参考。

1暋试验设备和模型

1.1暋FD灢09低速风洞

FD灢09风洞是一座单回流闭口低速风洞,试验

段横截面为四角圆化正方形,FD灢09风洞的气动布

局如图1所示。

图1暋FD灢09风洞气动布局图

Fig.1暋ThelayoutofFD灢09windtunnel

FD灢09风洞主要参数如下:
试验段截面尺寸:3m暳3m
试验段长度:14m
空风洞最大风速:100m/s
试验段平均湍流度:0.13%
试验段轴向静压梯度:0

042 航空工程进展暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋 暋暋暋暋暋第11卷



1.2暋旋转天平试验系统

FD灢09风洞旋转天平试验机构由支撑底座、主
轴组件、弧形弯轨、配重、预弯接头、支杆、滑块、支
撑板等部分组成,如图2所示。旋转天平试验装置

在FD灢09风洞试验段内的阻塞度为4.1%。试验

装置的运动原理为:主轴尾部的伺服电机通过减速

机带动主轴旋转,主轴带动弯轨做连续稳定匀速的

旋转,最终带动模型实现锥形运动。

图2暋旋转天平试验机构

Fig.2暋Rotarybalancetestingfacility

预弯接头可以在弯轨上滑动来改变支杆俯仰

角(间隔2曘),支杆可以绕自身轴线转动来改变支

杆滚转角(无极变化),两者合理组合即可获得所需

的模型迎角和侧滑角。预弯接头分为16曘预弯接

头和28曘预弯接头两种,以满足不同试验的需求。
模型支撑方式有尾撑、背撑和腹撑三种。旋转机构

的静平衡通过调整配重位置来实现,共有多套不同

质量的配重可用。
天平信号经滑环引出,通过信号放大与滤波,

再由 NI数据采集器采集数据。试验中每个转速

稳定后采集7个周期的数据,每个周期采集360个

点,选择中间5个周期的数据取平均值。

FD灢09低速风洞旋转天平试验系统的主要性

能指标如下:
转速范围:0~300rpm
迎角范围:-148曘~148曘
侧滑角范围:-58曘~58曘

1.3暋SDM 标模

本文使用的飞机标模是动态标准模型(Stand灢
ardDynamic Model,简 称 SDM)。FD灢09 风 洞

SDM 标模为1暶1的标模,其壳体由碳纤维材料制

成,内衬金属骨架,既可保证模型有足够的刚度和

强度,又能保证模型有较小的质量和转动惯量。

SDM 标模质量约10kg,其几何参数如下:机身长

1.049m,展长b=0.678m,平均气动弦长cA =
0.2558m,力矩参考点距头部0.613m。暋

SDM 标模外形如图3所示。

(a)俯视图

(b)侧视图

(c)前视图

图3暋SDM 标模

Fig.3暋Standarddynamicsmodel

2暋试验方法

根据旋转天平试验原理及试验机构设计特点,
设计使天平中心、模型力矩参考点以及旋转轴线三

者重合在弧形弯轨圆弧的圆心处。当预弯接头(如
图2所示)在弧形弯轨上滑动改变模型俯仰角时,
模型一直处于弧形弯轨圆弧的圆心处,则弧形弯轨

的中间孔位区域一直处于模型的尾流区内。而在

小迎角范围内,预弯接头正好安装在弧形弯轨的中

间孔位区域,即小迎角下预弯接头正好处于模型的

尾流区内。
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在小迎角范围内,以俯仰角毴=10曘为例,预弯

接头(预偏16曘)安装于俯仰角“毴暠对应的弧形弯轨

孔位,则预弯接头正好处于模型的尾流区内,如图

4(a)所示。为了研究预弯接头的干扰影响,需将预

弯接头移出模型尾流区。
采用的研究方法为:将预弯接头安装到对称的

负角度并翻转模型。
具体方法如下:将预弯接头安装于俯仰角“毴暠

对称的负角度,即“-毴暠对应的弧形弯轨孔位,再将

模型绕天平轴线旋转180曘翻转安装,则模型的姿

态保持不变,只是预弯接头移到模型尾流区外,如
图4(b)所示。

(a)预弯接头在尾流区内

(b)预弯接头在尾流区外

图4暋预弯接头及模型安装方式

Fig.4暋Theinstallationmodeofpre灢bending

supportjointandmodel

通过上述安装方式可以在不更换接头的情况

下实现预弯接头在模型尾流区内/外两种状态,方
法简便,也便于比较。

3暋试验过程与结果

基于 FD灢09 风洞旋转天平试验 系 统,采 用

SDM 标模和16曘预弯接头,研究迎角分别为0曘和

10曘姿态下预弯接头的干扰特性。由于预弯接头为

预偏16曘,在迎角分别为0曘和10曘下,预弯接头都处

于模型的尾流区内,说明本文研究内容具有代

表性。

风洞试验主要通过上述研究方法来开展对比

试验,获得预弯接头在尾流区内/外两种状态下

SDM 模型的气动特性数据,以分析小迎角下预弯

接头的干扰特性。预弯接头干扰特性曲线如图5~
图6所示,横坐标为无量纲旋转参数毸=氊b/2v,纵
坐标为模型体轴系六分量气动力系数和气动力矩

系数。
预弯接头对纵向气动特性的干扰曲线如图5

所示。

(a)CA随毸的变化曲线

(b)CN 随毸的变化曲线

(c)Cm 随毸的变化曲线

图5暋预弯接头对纵向气动特性的干扰

Fig.5暋Theinterferenceofpre灢bendingsupportjointon
longitudinalaerodynamiccharacteristic
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从图5可以看出:(1)小迎角下,预弯接头在模

型尾流区内对SDM 标模纵向三个分量气动特性

曲线都有干扰。(2)迎角为0曘时,预弯接头对轴向

力系数CA 和法向力系数CN 的干扰较小,但是对

俯仰力矩系数Cm 的干扰比较明显。(3)迎角为

10曘状态与迎角为0曘状态的干扰特性类似,预弯接

头对Cm 的干扰要比对CA和CN 的干扰更加明显。
迎角10曘时,预弯接头对纵向三个分量气动特性曲

线都有比较明显的干扰,并且迎角10曘时预弯接头

引起的气动干扰量要明显大于迎角 0曘的状态。
(4)从干扰特性来看,预弯接头的干扰导致CA 减

小,CN 和Cm 增大。这主要是因为预弯接头在模

型尾流区内,其体积效应的干扰会增大模型尾部尾

流区压力,使模型的压差阻力减小,导致CA减小。
同理,由于模型尾部尾流区压力增大,会对模型产

生一个抬头力矩,导致Cm 增大。(5)预弯接头的

干扰主要是引起纵向气动特性曲线的平移,对气动

特性曲线的斜率几乎没有影响,即对旋转导数几乎

没有影响。
预弯接头对横航向气动特性的干扰曲线如图

6所示。

(a)CY 随毸的变化曲线

(b)Cn 随毸的变化曲线

(c)Cl 随毸的变化曲线

图6暋预弯接头对横航向气动特性的干扰

Fig.6暋Theinterferenceofpre灢bendingsupportjointon

lateral灢directionalaerodynamiccharacteristic

从图6可以看出:(1)小迎角下,预弯接头在

模型尾流区内对SDM 标模横航向三个分量气动

特性曲线都有干扰。(2)预弯接头对滚转力矩系

数Cl 的干扰比较小,但是对侧向力系数CY 和偏航

力矩系数Cn 有比较明显的干扰。(3)迎角10曘时

预弯接头引起的气动干扰量要明显大于迎角0曘的

状态。(4)从干扰特性来看,预弯接头的干扰主要

是引起横航向气动特性曲线的平移,对气动特性曲

线的斜率几乎没有影响,即对旋转导数几乎没有

影响。
综上所述,(1)小迎角下,预弯接头在尾流区

内对SDM 标模纵向和横航向气动特性曲线都有

干扰。(2)迎角10曘时预弯接头引起的气动干扰量

要明显大于迎角0曘的状态。(3)预弯接头的干扰

主要是引起纵向和横航向气动特性曲线的平移,对
气动特性曲线的斜率几乎没有影响,即对旋转导数

几乎没有影响。

4暋结暋论

(1)在小迎角下,预弯接头正好处于模型的尾

流区内,对模型纵向和横航向气动特性曲线都有干

扰;并且不同迎角下预弯接头引起的气动干扰量有

明显不同;预弯接头的干扰主要是引起气动特性曲

线的平移,对旋转导数几乎没有影响。
(2)本文提出的将预弯接头安装到对称的负

角度并翻转模型的干扰修正方法非常简便,在不更

换接头的情况下可实现预弯接头在模型尾流区内/
外两种状态,可以为旋转天平试验开展预弯接头干

扰修正研究提供一种方便快捷的试验方法。
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