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SDM 标模大攻角动导数试验
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摘　要　介绍了 CARDC高速所 1. 2m 风洞大攻角的动导数试验装置与测量系统以及在 1. 2m

风洞中对标准动态模型( SDM标模 )所作的一系列风洞试验结果。试验结果与国外文献数据具

有较好的一致性。试验结果随马赫数和攻角的变化表现出明显的非线性, 而减缩频率的影响并

不显著。天平与测试系统的重复性精度较高。
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Abstr act　T he test mechanism of dynamic st ability derivative with high angles of att ack and its

measuring system are presented t ogether with typica l test r esults of a Standard Dynamic Model

( SDM) in 1. 2m transonic wind tunnel in high speed institut e of CARDC. The t est results ar e

closely related to published abroad data, the r esults of dynamic stability derivative depend non-

linear ly on Mach number and angle of att ack , and the effect of reduced frequency is less promi-

nent . The repeat ability er ror s of the balance and measur ing system are improved.

Key words　standa rd dynamic model (SDM) , dynamic stabilit y der ivative, wind tunnel test,

wind tunnel test t echnique

　　动稳定性导数简称动导数,它不仅是飞行器机动性的重要性能指标, 也是控制系统设

计时必不可少的气动数据。时至今日,要正确表达和确定飞行器非线性惯性运动形态气动力

与运动变量之间的关系,尤其把握大攻角动稳定性变化规律, 仍然是空气动力学和飞行力学

领域最困难的问题之一[ 1, 2]。而对每一种现象的深刻认识和定量测量都需要坚实的技术储

备,我部开展的 1. 2m 风洞大攻角动导数试验技术研究,就是应这种要求而提出的。

早在 70年代,国外各研究机构如美国的 AEDC
[ 3, 4]
、德国的 DFVLR/ AVA

[ 5]
、瑞典的

FFA
[ 6]
及加拿大的 NAE

[ 7]
等相继建立了各自的高速大攻角动导数试验技术, 并都采用

AEDC 基于 F-16 简化外形的标准动态模型( SDM 标模)作为统一标模来进行风洞校核试

验。对我们来说, 一方面 1. 2m风洞中进行大攻角动导数试验在支撑方式、驱动形式及天平

设计等方面与 0. 6m 风洞完全不同; 另一方面该项技术具有极强的实践性,不仅涉及到空

气动力学,还涉及到机械设计、电子测控及软件研制等多种学科。因此在研制过程中,仍然遇

到了不少技术难点:首先是要在支架干扰的容许限度内, 整套装置必须满足大攻角状态下的

气动载荷要求,驱动系统还必须提供足够的驱动力矩;其次天平设计时不仅要获取直接导数

的较大信号, 还要获取交叉与交叉耦合导数的微弱信号;第三要在有限的支杆内腔中实现驱
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动力矩的传递和运动形式的转换。

1　试验设备与模型

1. 1　俯仰强迫振动装置

图 1 给出了俯仰/偏航强迫振动动导数装置原理及天平布置简图。当测量俯仰动导数

时,俯仰方向与攻角方向一致;而测量偏航动导数时,将尾支杆旋转 90°, 模型偏航振动方向

与攻角成 90°,测量偏航动导数随攻角的变化。

1. 2　滚转强迫振动装置

图 2给出了滚转强迫振动动导数天平外形图。该天平具有4个测量元,采用前后对称分

布的两个单片式力矩梁(简称前、后偏航元)来感受模型相对于尾支杆的偏航振动,因此该天

平可以测量模型由滚转引起的偏航阻尼导数。在前后偏航元件中间设置轮壳式滚转元件来

感受模型的滚转力矩。在内外尾支杆之间设置双梁式滚转位移元件来感受内尾支杆的振动

角位移。为了实现攻角达 30°,两套天平都采用了 15°拐头支撑。

图 1　俯仰动导灵敏试验装置简图 图 2　滚动导灵敏试验装置简图

2套大攻角动导数强迫振动装置均采用 110BC380B步进电机作动力。通过四连杆运动

机构将电机的旋转运动转换为主轴的振动运动。步进机由 PC-286微机通过驱动电源来进

行驱动、控制。

图 3　SDM标模外形图

1. 3　模　型

图 3是 SDM(Standar d Dynamic Model)的外形图。

SDM 由机身、机翼、平尾、立尾、腹鳍及边条等组成。各主

要部件可以拆卸, 以便于研究各部件对动导数的影响。该

模型按 AEDC 标模的 0. 55 倍缩尺比设计加工, 采用铝

合金制造。

2　测试及数据处理系统

动导数测试系统主要包括放大器、动导数测试仪、数

据采集装置等, 其中动导数测试仪是按相关滤波原理设

计的, 目的是将天平力矩元件输出信号分解为与主轴振

动角位移同相和正交的两个分量。该仪器具有 6个输入

通道, 可同时进行阻尼导数、交叉导数、交叉耦合导数测

量。另外角位移和力矩信号通过放大器放大,还可采用数字相关滤波技术进行处理。
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气动中心高速所通过 921动导数技术改造,引进了 HP 公司基于 VXI 总线结构的数据

采集系统, 该系统是完全并行的具有 16位分辨率的八通道数据采集模板,其相位误差小于

0. 1°, 能够为各种动导数试验提供可靠的原始数据。

强迫振动数据处理软件是基于Microsoft Windows 3. 1操作系统,采用 Lab Windows/

CVI4. 0. 1作为开发平台, 结合虚拟仪器的特点, 完全具有Windows应用程序风格的软件

系统。集数据采集、显示和分析功能于一体。处理过程灵活、方便而快速。

3　风洞试验及结果分析

高速风洞大攻角动导数试验装置在 1. 2m×1. 2m跨超风洞中对 SDM 标模进行了两期

试验, 试验Ma 数为 0. 6～1. 2, 攻角为 0～30°,振动频率为 8～14Hz, 试验雷诺数为 1. 2×

107～2. 3×107 / m。试验测量了 SDM标模的俯仰、偏航、滚转及滚转引起的偏航动导数。图

4～图 10给出了部分典型的 SDM 标模动导数试验结果。

3. 1　重复性试验误差

试验在 Ma= 0. 95, A= 0°, f = 14Hz时对 SDM 标模的滚转动导数进行了 7次重复性

测量, 其相对均方根误差为 5%。在Ma= 1. 05, A= 0°, f = 14Hz 时对俯仰振动装置进行 5

次重复性测量,其俯仰阻尼导数相对均方根误差为 4. 56%。如文献[ 8]所述,这样的重复性

误差是完全可以满足型号试验的。

3. 2　俯仰振动试验结果

图 4、图 5分别是Ma= 0. 6, 1. 05时俯仰阻尼导数随攻角的变化曲线。从图 4可以看

出, Ma= 0. 6时俯仰阻尼导数的试验结果与国外文献无论是在量值上还是在变化趋势上都

吻合较好。并充分反映出大攻角条件下俯仰阻尼导数随攻角的非线性变化特性。从图 5可

图 4　俯仰动导数试验结果曲线(Ma= 0. 60) 图 5　俯仰动导数试验结果曲线(Ma= 1. 05)

知,在 A< 12°,各研究机构的试验结果具有很好的一致性。从 DFVLR/ AVA 的结果来看,

Ma= 1. 05时俯仰阻尼随攻角的变化趋势与Ma= 0. 6时类似,即在 A= 12°时达到负的最大

值,而在 A= 22°附近达到负的最小值,只不过非线性程度略强一些。由于Ma= 1. 05时,静态

气动载荷较大,只做了 A< 20°的试验,而 FFA 只做到在 A= 13°。从试验结果来看,在试验攻
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角范围内都反映了俯仰阻尼随攻角的非线性变化趋势,但在量值上存在较大差异,这主要有

图 6　俯仰刚度导数试验结果曲线( A= 0°)

几个方面的原因:一是振动频率不一致, 尤其

正攻角较大时振动频率对试验结果影响较大;

二是德国给出的是模型攻角, 而我们给定的是

机构名义攻角, 未作气动弹性修正; 三是各国

风洞之间存在系统误差; 另外模型的模拟程度

也存在一定的误差,再加上气流分离等因素。这

样的差异是正常的,试验结果是合理的。

图 6是俯仰刚度导数试验结果随马赫数的

变化曲线。从图中可以看出, 俯仰刚度导数试验

结果与国外文献结果较为一致, 同时在试验中

发现Ma< 1. 0,攻角较小时, 俯仰刚度导数 CmA

　图 7　偏航动导数试验结果曲线(Ma= 0. 60)

为正值,即具有俯仰静不稳定现象, 而俯仰阻尼

导数为负值, 具有俯仰动稳定性, 充分反映了

SDM 标模具有静动态特性十分复杂的气动特

性,同时也反映 F-16战斗机具有静不稳定的先

进设计思想。

3. 3　偏航振动试验结果

图 7是Ma= 0. 6 时偏航阻尼导数随攻角

的变化曲线。从图中可以看出, 在 A< 15°时,偏

航阻尼导数量值在- 0. 5 左右变化不大, 在 A

> 15°时出现非线性变化, 各研究机构都能给出

非线性变化的趋势,但峰值点位置略有差异,这

是正常的、合理的。

3. 4　滚动振动试验结果

图 8、图 9分别是Ma = 0. 6, 0. 95时 SDM 标模的滚转阻尼导数试验结果。从图中可以

图 8　滚转动导数随频率曲线(Ma= 0. 60) 图 9　滚转动导数试验结果曲线(Ma= 0. 95)

看出,滚转阻尼导数随攻角呈现出明显的非线性特性, FL-24风洞的试验结果基本上反映了

这种变化特性,其量值在各研究机构所测数据的变化范围之内。振动频率在攻角较大时(A>

140 航　空　学　报 第 19卷



15°)有一定的影响, 但并不十分显著, A= 5°左右有较大的影响需进一步研究。同时,从图中

可以看出,Ma= 0. 95时, 不仅 FL-24风洞的两期试验结果符合得很好,而且与 AEDC的相

图 10　滚转偏航动导数试验结果曲线( Ma = 0. 60)

应结果也具很好的一致性。这充分证明了滚

转动导数天平的性能是稳定可靠的,试验结

果是合理的。Ma = 0. 95时滚转阻尼导数的

变化反而不如Ma = 0. 6时的非线性强, 随

攻角变化较为平缓。

图 10 是Ma = 0. 6时滚转引起的偏航

阻尼导数试验结果曲线。在 A< 15°时,滚转

偏航导数量值极小, 基本上在零附近。在 A

> 15°时变化较大, 随攻角有较强的非线性,

各机构的测量结果相差较大,这主要是由于

滚转偏航阻尼导数的量值本身比滚转阻尼

导数小得多, 不易测准,另一方面正是由于非线性的本身性质所致。

4　结　论

( 1) 强迫振动动导数试验系统性能稳定, 重复性精度高,试验结果与国外文献数据有较

好的一致性。研制是成功的,达到了预期的技术指标,完全能满足型号试验的需要。

( 2) SDM 标模在大攻角条件下, 其滚转、滚转偏航以及俯仰、偏航动导数随攻角呈现强

烈的非线性。

( 3) SDM 标模各动导数随马赫数变化也呈现较强的非线性。

( 4) 减缩频率在小攻角条件下对动导数影响较小,在大攻角条件下有一定的影响, 但并

不很显著。
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