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摘要 风洞六 自由度 自由飞实验
,

是国内
一

阶次 二展的一项新的风洞实验研究
。

实验

设备为 米 米的超声速凤洞
,

末流马赫数为 和
。

当超声速流场建立后
,

将以每分钟一万多转的高速旋转导弹模型
,

向实验段上 游发 射
。

模型 在风洞 观察窗 区飞

行时
,

用高速立体摄影拍摄模型飞行姿态随 寸间的变化
。

然后根据飞行姿态记录
,

通过数

据辨识
,

求得俯仰力矩系数斜率
,

俯仰阻尼力矩系数和马格努斯力矩系数
。

实验精度优于

国外弹道靶 自由飞实验结果
,

尤其是动导数数据取得了满意的结果
。

关键词 超声速流
,

旋转弹
,

明 魂自山 忆
,

功导数
。

引 言

导弹等飞行器在绕纵轴旋转的情况下
, 一

犯行器会出现陀螺 不稳定
、

马格努 斯不稳

定
、

祸合共振
、

自转闭锁
、

灾难性偏航以及大摆动运动等现象
。

这些问题不解决
,

就会

造成导弹的精度不高
,

甚至结构毁坏而导致飞行失败
。

由于旋转弹的稳定性与马赫数
、

旋转速度
、

飞行姿态及物体形状等众多因素有关
,

因此进行准确的理论分析和数值计算

困难很大
,

目前主要靠实验研究提供有关数据 〔‘ ”」。

大气自由飞实验求动态气动系数已有较长的厉史
,

共主要优点是飞行器处在实际飞

行环境中
,

模拟效果较好
。

但在大气飞行实验过程中
,

马赫数
、

雷诺数和攻角等都是同时

变化的
,

因此很难分开各个参数的影响
。

而在风洞中
,

上述参数能分别地进行控制
。

凤

洞动态实验有多种方法
,

如强迫振动
、

自由振动和凤洞 自由飞等方法
。

风洞自由飞技术

的主要优点是没有任何支撑干扰
,

能比较真实地模拟飞行状态
。

通过高速摄影可立即判

断导弹是否动态稳定
,

综合效果比较直观
。

它比弹道靶技术能获得更多的摆动周期数
,

其发射模型的加速度也小
。

旋转弹凤洞 自由飞实验
,

国内还没有开展过研究
,

国外也只有少量的数据报道
。

本

研究工作是国内
一

首次尝试
,

这对干获得飞行器静
、

动态气动力系数有实用价值
,

尤其是

动态气动力系数的获取
。

本文于 年 月 日收到
,

月 日吹到修改稿
。
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一
、

实 验 概 况

实验方法

自由飞模型为带有两片舵和四片尾翼的导弹模型
。

实验时把模型安装在风洞观察窗

下游的发射机构上
,

当风洞稳定流场建立 ,

且模型达到所要求的转速时
,

启动发 射机

构
,

把旋转模型向上游发射
。

与此同时
,

高速鼓轮相机对模型在观察窗区的飞行姿态进

行拍摄记录
。

根据模型飞行姿态记录
,

通过对导弹角运动的分析
,

计算出俯仰力矩系数

斜 率
二 。 、

俯仰阻尼力矩系数
。 、号

一 二

以及马格努斯力矩系数
二 , 。

模型 发射的详细

原理见文献
。

根据周期运动的相似谁则
,

模塑实验必须满足 数相等
,

据此确定模型发

时时的转速约为 转 分
。

仪器设备

实验在 超声速风洞中进行
,

实验殷截面为 米 丫 米
,

实验马赫数为 和
,

雷诺数为 火 ‘

米
。

装在发射机构上的模型
,

在空气叶轮带动
一

旋转
,

其转速 山转速数字显示仪确定
。

发射装置示于图
。

图 发射装置示意图
矛

风洞众察度

立体光路邵件

图

高速摄影系统由高频脉冲激光光源
、

光路系统示意图
王

立体光路部件
、

高速鼓轮相机和同步控制仪等
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红 父
,

准七光路系统示于图
。

荡速摄影胶片中的模型姿态用坐标读数仪进行半读
。

二
、

数据获取和处理

对
一 几只有两侧有观察窗的风洞实验段

,

要同时获得导弹模型攻角 和侧滑角刀的数

据
,

必须要在两个角度方向对 自 卜飞模型进行高速立体摄影
,

川坐标读数仪对高速摄影

拍摄的模塑
一

飞行姿态角进行判读
,

然后通过投影关系求 出 和 刀
。

‘

飞攻角变化幅值不太大时
,

可以假设稳定导数是小最
,

其二次项与一次项相比可以

忽略
。

在 卜述假设下
,

导弹运动微分方程的解为二 , 二

才
二

广刃甲
一

、广了
, 一

卜龙刃 ,
一

一

龙
名

叨
,

一 只
, 一

卜 。 , ,

「
。 , ‘

一 —一
一卜 丫

阴 名

。十几 几 二 士
一

丝夕
、 」

牛 仁尸
二

士

、 一 兮

了一
尸 名

资
。

〕“
凳

月
。

如卜天
、 ,

分别为章动和进动阻尼率
, 。、

分别为章动和进动频率
, 。

为法向力斜

率
,

〕
一

升 为俯仰阻尼力矩导数
,

几了, 为马格努斯力矩导数
,

为俯仰惯性矩
, 二

为
丧转 贯性矩

,

广
,

分别为章动向址
、

进动向量
、

平衡角向量和下沉偏航向量
,

为

功压
, ‘

为参考而积
,

为绕导弹轴的角速度分量
。

通过上述方程可推导出系数形式的气动导数 为

二 口 。之一二 ‘

一

卜氨二二 , 十只
之名

二口 了 “

沉历

二 一
, 办

之 。 之 ,

。 。 盅
一

十
· 。 一

器
其中 ‘为来流速度

, 二 。

为法向力系数斜率
, 二 为导弹模型质量

,

为模型最大直

数据处理采用导弹角运动分析的三周期法
,

方程 可 旧欧拉角来表 殆

了一广
, 。‘ ,

一
, 一

卜广
。“

· ‘一 , ‘ 一

井
。 ‘ , ’ 一

广
、

方程 可改写成一对三角函数方程

二 二工 ’ 。 , 才 占, ’ ’ 、 。 才
一

卜

十 几 ’ 。 才 占
一

卜 。

, , 尧 , ’ 。 , 一
卜

一 一 孟二 , 。
一

卜

一 ” 。 才十
一

卜
‘ 、

二飞
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七中
, 。

为模型的相位角
。

山于
一

导弹的非对称性较小
,

方程 可简化为

二 二 , ’ 口 , 才 占
, 孟 ’ 口 。

势二 , 孟 ’ 。 , , 几 ’ 。 占 ,

在俯仰平面运动的情况下
,

方程 简化为

二 之‘ , 。 一

卜己
一

卜

相应的气动系数为

, 。

二 一 。 ,

汀 “

, “ 二 二 只
汀

。
一 七

,

—
万

切

川微分修正法把实验数据与上述方程进行分段拟合
,

求出之
, 、

之
、 。 和 。 ,

代入

一 式可求得
。 。 、 , 。十 二

以及
。 , 刀。

公式中的
二 、

可用风洞常规 测力实验或用

理论估算求得
。

一般而言
,

数据点的周期数越多
,

处理出的动导数精度越高
。

当实验中

模型的摆动周期数足够多时
,

还可对所获得的数据进行二次拟合
,

从而得出动导数随攻

角的变化规律
。

微分修正法原理见文献仁 〕
。

根据 的动稳定条件 〔’己,

对旋转静稳定导弹
,

其动稳定应满足的条件是

阻尼率

几, , 月

阴份

。
, ,

,
、 ,

优
,

。 。
、 , ‘ , 、

灿 二‘工 十 百 ’十 一刃一 、七 用 十 七 阴 ’、工士 ’土 万
一 七 二 , , 又 ” 上 ’

三
、

实验结果与分析

实验模型为某导弹模型
,

长细比为
,

弹体为尖拱形柱体
,

带有两片舵和四片

尾冀
。

其攻角随时间变化的典型结果示于图
。

实验结果分述 如下
,

有关数据示于

人
。

。

。沪 。

一

飞。

少少

书
一 ,裁

。 二

一五 一

飞卿
。

幼
少 秒

图 模型飞行攻角随时间的变化
子

, 工
几

模型飞行攻角随时间的变化

、 。
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气
。

一向 。 一 下。

飞尸 ,
一

, 幸少

图 模型飞行攻角随时间的变化

、
·

巧功叻

山 、 们 秒

图
三

。

模型飞行玫角随时间的变化

入丁魂

表 六自由度自由飞实验结果

, 一 一 一

马 赫 数 模 型 状 态
「

一 ’〕

川 。 。

仁 一 ’〕

。 ,

〔
一 之二

无 舵 一 。

一 。

一 。

一 。

。

。

曰一甘︸咋︼
一

一 。 。

旋 转 一 。
· ‘

。

无舵
,

不旋 一 。

一
油毗一砒

一
咖一。

一

来流马赫数 二

无舵旋转弹的
。 。

高于 指绝对值
,

以后相同 不旋转时的位
。

模型以 一

转 分旋转时
,

实验结果表明
,

旋转速率的变化对
, 。

的影响不明显
。

无舵旋转弹的
, 土 ,

略高于不旋转弹的值
,

即弹体旋转对俯仰阻尼导数略

有影响
,

旋转使数值略有增大
。

无舵旋转弹的
二 , 。值均为正值

。

由
二

于本实验所得该系数的值较小
,

因而 相对

、生效稍大一些
。

以 有舵旋转弹
, 气

一 ,

的位在分段似合过程中有正有负
,

但其平 均值仍为正
,

其正值远小于 二 时的值
。

由 式的计算结果表明
,

有舵旋转弹在 一 时不满

足动稳定条件
。

无舵旋转弹三次实验的相对误差
。

为
· 。 、 一

卜 ,

为
, 二 , 为

, ,

这一误差对动导数的测量而言是比较满意的
、
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在文献〔 〕的弹道靶自由飞实验中
,

虽然做了大量的工作
,

但能得到有规律结果的只

有
, 。 ,

对
, , 护 由于数据分散度很大

,

结果较差
,

有的甚至算不出结果
。

比较而

言
,

本实验所得到
, 二

和
, , 的结果

,

其相对误差是小的
。

来流马赫数 二

无舵旋转弹的
。 二

为负值
,

而有舵的为正值
。

根据 式动稳定条件可

知
,

前者满足动稳定条件
,

后者不满足动稳定条件
。

无舵旋转弹的
二 。 二

值小于 二 时的值
,

而
二 。

和
二 , , 则正相反

。

对 。十

。 ,

时的值小于 时的值
,

这是符合一般规律的
。

而
,

随 数增大而

增大
,

这在文献〔 〕中也有明确的结论
。
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一 一

” 了 了 为 儿乞 , 墓 云 玄

一

一

一
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,

毛
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