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摘要  高超声速激波风洞的气动力测量试验中，惯性力干扰将导致模型及支撑系统的低频

振动。在有效试验时间内，这种干扰使天平信号周期数减少并且很难通过信号滤波进行消

除。由于自振频率与模型的尺度成反比例关系，这种影响大大限制了大尺度激波风洞测力

模型的尺寸和重量。所以，激波风洞应变天平的技术关键体现在整体的刚度特性。在本文

中，我们设计了几种不同的高频结构应变天平并重点针对轴向力测量单元进行了有限元结

构优化。同时，应用一个大尺度的尖锥标准模型对研制的应变天平在 JF12长试验时间（超

过 100ms）激波风洞进行动态校准测力试验。试验结果与其他风洞的数据具有较好的一致性，

新天平表现出优异的结构特性和测力性能。 
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一、 引言 
 

对于传统的高超声速激波风洞，由于其瞬态流场和极短的有效试验时间（一般 500μs

－20ms）[1][2][3][4]，模型－天平－支撑系统（Model-Balance-Support System，简称 MBSS）

的机械振动被激起并且在试验时间内不能被阻尼特性衰减掉。因此，在有效试验时间内，

为了得到较好的测力结果，测力支撑系统的低频振动信号应至少具有 5 个以上的周期[2]。

对于试验时间在几毫秒的典型激波风洞，可能最低频率在 1000Hz 以上才能确保试验结

果具有较好的精度。因为高频率的信号可以采取直接平均处理，从而避免应用诸如惯性

补偿等更加复杂的方法对信号进行人为干预。针对以上的技术难题，很多测力天平专家

也提出了多类采用特种天平（加速度计天平[5][6][7]、应力波天平[8]及其混合技术天平[9][10]

等）进行脉冲式风洞气动力测量的技术，并且以上特种天平技术所针对的风洞均为短试

验时间的情况。 

中国科学院力学研究所复现高超声速激波风洞 JF12 的落成突破了毫秒级试验时间

的瓶颈,有效试验时间超过 100ms，同时其具有复现高空高超声速真实飞行条件的能力
[11]。因此，对于 JF12 激波风洞的气动力测量试验，我们考虑采用传统的杆式内置应变

计天平，其中主要是基于应变天平技术较为成熟，结构简单并且成本低廉。但是，传统

的内置应变天平的结构刚度是很难保证信号有足够的处理周期的。针对这个难题，我们

优化设计天平的测力单元结构以适用于这种脉冲型动态测力试验，并相应提出一套有限

元结构优化方案。数值计算和风洞试验结果表明：传统的应变计天平的结构仍然具有较

大的优化设计空间，得到较大刚度的天平结构，从而提高动态测力结果的精准度。基于

有限元结构分析的结果，我们从四个备选方案中选择一个最优模型进行机械加工，并用

于 JF12激波风洞大尺度模型的气动力测量试验。  

对于杆式应变天平的结构设计，有多方面的技术问题应该被关注，比如风洞参数指

标、测力系统结构的配合问题、数据采集方案及天平的结构形式等等。在本文中，我们

重点考察天平的结构对整体测力性能的影响。从结构特性的观点，在应变天平的结构设
                                                        

 注：国家自然科学基金项目（11302232）资助。青年工作者优秀论文 
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计中我们集中关注以下几个方面：（1）较低的结构干扰；（2）较大的刚度；（3）在应变

计黏贴位置需有较小的应力变化；（4）基于相对较短的运行时间，暂不考虑温度对天平

的影响。在这些具体的设计要求中，（1）和（2）作为脉冲型天平结构设计中最重要的

两个特性被重点研究和探讨。因此，本文中主要对天平结构中的轴向力测量单元进行优

化和改良并分析其对测力精度的影响。 
 

  

(a) 模型A                        （b）模型B 

  

(c) 模型C                        （d）模型D 

图1  应变天平的四个设计方案 

 

二、 应变天平的结构设计及其优化 
 

2.1  几个应变天平设计方案 

我们在脉冲型天平设计的前期工作中提出了四个备选研制方案，目的是对天平的结

构特性进行比较。基于有限元分析结果，将其中的一个最优方案进行了机械加工制造。

图 1 中给出了四个方案的三维设计和有限元计算模型，分别记为模型 A、B、C 和 D。四

个模型的设计载荷量程被列在表 1，其中对于轴向力载荷的确定，首先评估了 JF12 复现

激波风洞针对 750mm 尖锥模型的最大气动载荷。作为 JF12 激波风洞测力的初步研究工

作，除了模型 B 为六分量力天平，其余所有的模型均考虑确定为三分量载荷设计，即轴

向力 Fx、法向力 Fy 和俯仰力矩 Mz。其中，模型 A 和 B 的设计利用常规高速风洞的传

统应变天平结构，其整体刚度小、自振频率较低（基频一般在 200～300Hz）。显然，这

种结构的天平配以传统的尾式弯刀支撑机构，将使得安装模型后的测力系统具有极低的

频率，这种低频对天平电压输出信号是致命的。本文提出这两个模型将帮助我们找到传

统形式的应变天平能够应用在大尺度激波风洞的关键技术因素（在下文中将详细地进行

说明和讨论）。模型 C 和 D 在前两个模型的基础上进行改良和优化，其具有较大的刚度

和较低的载荷分量间干扰。模型 C 具有一种“笼式”结构以提高整体刚度，单侧矩形截

面梁用于法向力和俯仰力矩的测量，校准中心位于矩形梁的中心位置。同时，这种类型

的天平使得轴向力测量单元结构变得极为复杂，但却大大降低了法向力和俯仰力矩对轴
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向力信号的输出干扰，从而提高测量敏感度。模型 D 是在 C 的基础上进行的最终结构

改良方案，为目前试验中所使用脉冲型应变天平的定型方案。表 2 列出了四个模型的载

荷量程。 

 
表 1  四个模型天平的尺寸参数（mm） 

模型 直径（D） 长度（L） 

A 

B 

C 

D 

44 

40 

50 

53 

264 

246 

175 

202.5 

 

表 2  四个模型天平的载荷量程(N, Nm) 

模型 轴向力 Fx 法向力 Fy 侧向力 Fz 滚转力矩 Mx 偏航力矩 Fy 俯仰力矩 Mz 

A 

B 

C 

D 

1000 

1000 

1500 

1000 

3000 

3000 

4000 

2000 

— 

3000 

— 

— 

— 

50 

— 

— 

— 

100 

— 

— 

100 

100 

150 

100 

 

2.2  轴向力测量单元 

    就杆式应变天平而言，轴向力单元结构的设计是六个分量结构中最复杂的。为了在

高超声速风洞测力试验中得到更高精度的测量结果，在过去的几十年里，很多类型的天

平测力单元结构形式被纷纷提出[11]。但是，针对有效试验时间极短的脉冲型风洞，如激

波风洞，应变天平的使用遇到了瓶颈。JF12长试验时间激波风洞的建成在某种程度上缓

解了这个难题，使得我们可以再次考虑杆式应变天平在动态测力中的应用。基于 JF12

激波风洞超过 100ms的有效试验时间，我们认为一个具有优化结构测力单元的应变天平

可以保证输出足够周期的电压信号，从而得到满足要求的测力结果。基于以上的分析，

我们利用有限元分析方法对模型 D的轴向力单元进行改进和优化。图 2为模型 D的结构

示意图，力矩参考中心位于矩形截面梁中心位置。 
 

 
图 2  模型 D 结构示意图 

 

    图 3 中给出了天平体轴坐标系的定义。法向力 Fy 为总合力沿着 Y 坐标轴投

影的负方向；轴向力 Fx 为合力沿着 X 轴投影的负方向；合力矩沿着 Z 轴的分量

为俯仰力矩 Mz。此定义是为了配合应变天平静态校准和现有的模型测力支撑系

I-3



统坐标系定义。 

 作为应变天平最复杂和最关键的测量单元结构，轴向力单元被作为本文研究

的重点。图 4 列出了 9 个轴向力测力单元结构设计方案并归类为三个结构类型，

即 I 型梁、弯曲梁 I 及Ⅱ。 

 
图 3  模型 D 坐标轴定义 

 

   

(a) I型梁a：平行y－z平面          (b) I型梁b：平行y－z平面          (c) I型梁c：平行y－z平面  

   

(d) 弯曲梁Ⅰa：平行x－y平面       (e) 弯曲梁Ⅰb：平行x－y平面       (f) 弯曲梁Ⅰc：平行x－y平面 

   

(d) 弯曲梁Ⅱa：平行x－z平面       (e) 弯曲梁Ⅱb：平行x－z平面       (f) 弯曲梁Ⅱc：平行x－z平面 

图 4  模型 D 轴向力测量单元设计优化方案 

 

 其中，I 型梁为已成熟应用的一种结构形式。弯曲梁 I 是在 I 型梁结构的基

础上，进行有限元结构计算后改进的一种结构。这种改良在应变天平整体刚度不

变的情况下使得轴向力测量单元的应变输出增大，参见表 3。将 1000N 轴向力作

用在天平上后，相比 I 型梁，弯曲梁的应变输出增大了 3 倍以上，这将使应变天

平的精准度有较大幅度的提高。但是，同时我们在检验各个分量之间的干扰时发

现：单独作用法向力和俯仰力矩载荷时，弯曲梁 I 类型的轴向力测量单元上仍存

在相对较大的应变输出，这意味着这两个载荷对这种结构的轴向力输出具有大的

干扰，并且这种干扰无疑会对天平校准的精准度有负面影响。因此，我们在弯曲
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梁 I 的基础上，提出了弯曲梁Ⅱ结构。计算结果表明：法向力和俯仰力矩载荷对

这种结构轴向力单元的干扰降到了 5%以内。 
 

表 3  1000N 轴向力载荷作用下不同轴向力单元结构平均应变 

轴向力单元结构 （a） (b) (c) (d) (e) (f) (g) (h) (i) 

平均应变，εave (με) 64 71 84 188 243 265 223 296 336 

 

 通过进一步的有限元结构数值计算对弯曲梁Ⅱ的三个结构进行了比较。当其他

载荷作用到天平参考中心时，弯曲梁Ⅱc 结构具有最小的干扰影响，同时也具有

最大的应变输出（参见表 3），这意味着弯曲梁Ⅱc 的结构具有更高的测量灵敏

度。因此，附加轴向力弯曲梁Ⅱc 型结构的模型 D 被确定为最优方案，并在下文

中进行了详细的应力、应变和性能结构的分析。基于模型的复杂性，理论计算部

分不作为重点分析，不在本文中给出。 
 

2.3  应力应变分析 

2.3.1  材料特性 

在数值计算和线性应力分析中，天平材料的特性根据实际应用情况作如下设置：杨

氏模量，E＝1.8725×1011 Pa；泊松比，ν＝0.4049；屈服极限，σb＝1.862×109 Pa。 

2.3.2  强度分析和应变计算 

为了评估应变天平应用的安全性和适用性，分别对模型 D 进行了强度校核和应变计

算。一方面，有限元计算结果表明目前的结构方案符合设计要求并且在最大载荷作用下

天平结构是安全可靠的。表 4 列出了三个载荷（轴向力、法向力及俯仰力矩）分别作用

时最大应力的计算结果。 

另一方面，应变计算的结果显示：目前的应变天平结构（模型 D，附弯曲梁Ⅱc 结

构）具有最高的测量敏感度。表 5列出了各个分量载荷作用下应变计黏贴位置的最大和

平均应变计算结果。相对于常规高超声速风洞使用的传统杆式应变天平，本文中设计的

脉冲型应变天平在保证整体刚度较大的同时具有更高的测量敏感度。下文将对天平模型

进行模态计算，从而对振动固有频率进行比较分析。 

 
表 4  三载荷单独作用下最大应力（von Mise stress） 

 轴向力 Fx 法向力 Fy 俯仰力矩 Mz 

载荷（N，Nm） 

最大应力，σmax（MPa） 

1000 

154 

2000 

312 

100 

173 

 
表 5  三载荷单独作用下的应变结果 

 轴向力 Fx 法向力 Fy 俯仰力矩 Mz 

载荷（N，Nm） 

最大应变，εmax (με) 

平均应变，εave (με) 

1000 

823 

336 

2000 

1664 

595 

100 

923 

722 
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2.4 模态分析 

为了更好的评估目前设计的天平结构特性，我们对四个模型应用有限元数值方法进

行了结构模态振型和频率的计算分析。结果表明：模型 D 具有四个模型中最高的固有频

率，其超过了 850Hz。这意味着模型 D的刚度性能是四个模型中最好的。表 6 列出了各

个模型的前三阶固有频率。因此，相比较其他三个天平模型，应用模型 D的测力支撑系

统将具有更大的刚度特性，即天平输出电压信号具有更好的周期性，从而保证测力结果

具有相对更高的精准度。这一点在 JF12 激波风洞测力试验中也得到了验证，详见本文

第三部分。 

图 5为模型 D 的前三阶模态振型。前两阶模型分别以 X和 Y轴（计算坐标系）弯曲，

第三阶模型为轴向振动，这意味着天平轴向力电压输出信号的主频率是较高的。 

   

(a) 一阶模态振型                (b) 二阶模态振型               (c) 三阶模态振型 

图 5  模型 D 前三阶模态振型（计算坐标系） 

 
表 6  四个模型前三阶模态频率（Hz） 

模态\模型 模型 A 模型 B 模型 C 模型 D 

Mode 1 

Mode 2 

Mode 3 

335.38 

405.91 

1085.6 

281.35 

289.63 

1281.4 

747.18 

757.31 

2358.6 

878.08 

880.64 

1907.4 

 

三、 气动力测量试验 
 

3.1  风洞设备和测力模型 

应用中国科学院力学研究所新投入使用的 JF12 长试验时间爆轰驱动高超声速激波

风洞进行了新研制脉冲型应变天平（实验室天平设备序列号为 JF12-ISGB3-053-S01，以

下简称 S01 天平）的气动力动态校准试验。JF12 激波风洞的运行特点为可复现 25-50

公里高空、马赫数 5-9飞行、喷管出口直径 1.5m或 2.5m、试验气体为纯净空气并且有

效试验时间超过了 100ms（见图 6，本文中的试验采用 2.5m喷管的马赫数 7的试验状态）。

风洞主体结构全长 280m，包括爆轰驱动段、激波管段、喷管（喉道可更换）、试验段、

真空段和卸爆段等主体部分，爆轰驱动段-激波管段、激波管段-喷管、爆轰驱动段-卸

爆段分别由三道不同的膜片隔开。该风洞利用了反向爆轰驱动技术[13]，其驱动功率约达

300MW，强驱动能力是复现高超声速飞行条件的关键因素之一；同时集成应用了一系列

的延长试验时间的创新技术[14] [15] [16]。该风洞同时达到了:（1）复现气流总温和总压;

（2）产生纯净试验气体;（3）满足基本试验时间需求;（4）能够全尺寸或接近全尺寸

模型试验等四项关键指标[12]，实现了高超声速飞行器地面试验的复现能力，为我国重大

工程项目关键技术研究和高温气体动力学基础研究提供了可靠的地面试验手段。 

I-6



 
图 6  JF12 大尺度长试验时间爆轰驱动激波风洞 

 
表 7  试验来流条件 

马赫数 M∞ 攻角 α（°） 总温 T0（K） 总压 P0（MPa） 雷诺数 Re（L） 

7 5 2200 2.5 0.60×106 

 

表 7 列出了气动力测量试验的风洞来流条件。模型与 S01天平连接后采用尾式支撑

形式并设定攻角为 5°，侧滑角为 0°。 

测力模型采用半锥角为 10°、长为 0.75m的尖锥模型。这个模型由于拥有大量的国

内外风洞的测力试验数据及理论分析结果[17][18]，因此常被作为标准模型应用于新建或改

造风洞的流场校测。在脉冲式风洞进行气动力测量，模型的重量被认为是决定试验成败

的一个十分重要的影响因素。因此，采用轻模型将大大降低风洞应变天平及模型支撑系

统的设计难度。所以，对于目前的模型，除顶尖部分采用合金钢材料外，其余部分为铝

合金材料加工，最大限度地保证模型具有较轻的重量。各个风洞测力尖锥模型的尺寸参

数及重量被列在表 8，从中可以看出本研究采用的模型尺寸最大。图 7 为测力试验尖锥

模型被安装在 JF12激波风洞支撑弯刀系统的状态。 

 
表 8  不同风洞使用的尖锥标准模型 

风洞\模型参数 模型长度（m） 参考面积（m
2
） 重量（kg） 

JF12 

FD-03 

NASA Langley 11 inch 

0.75 

0.14178 

0.0855 

0.2198 

0.00196 

0.0007 

29.5 

- 

- 

 

  

(a) 侧前视                              （b）侧后视 

图 7  750mm 尖锥模型尾撑内置脉冲型应变天平测力系统（MBSS） 
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图 8  脉冲型杆式应变天平 S01（模型 D） 

 
表 9  应变天平 S01 静态校准均方误差指标 

项目\单元 法向力 Fy 俯仰力矩 Mz 轴向力 X 

绝对误差(δ)(N，Nm) 5.0477 0.1186 0.2521 

相对误差(σ)(%) 0.26 0.12 0.03 

极限误差(3·σ)(%) 0.77 0.36 0.08 

 

表 10  脉冲型天平静态校准精度指标 

项目\单元 法向力 Fy 俯仰力矩 Mz 轴向力 Fx 

综合加载精度(%) 0.03 0.05 0.03 

 

图 8 为新研制的 S01 脉冲型应变天平。从表 9 和 10 的静态校准指标可以看出其具

有较好的重复性和较高的精准度。尤其是轴向力测量性能指标，精度达到 0.03%。这意

味着目前的设计方案达到甚至超过了研制预期目标。 

 

  

(a) 侧视图                                （b）剖视图 

  

(c) 天平安装位置                          （d）MBSS整体视图 

图9  MBSS三维计算模型 
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(a) 一阶模态，22.7Hz，横向振动              （b）二阶模态，31.9Hz，横向振动 

  

(c) 三阶模态，34.0Hz，纵向振动              （d）四阶模态，46.2Hz，纵向振动 

   

(e) 五阶模态，47.7Hz，横向振动              （f）六阶模态，60.0Hz，纵向振动 

图10  MBSS模态分析 

 

在进行风洞测力试验之前，对整体模型-天平-支撑弯刀系统（MBSS）进行了建模（见

图 9）和有限元分析，包括静态、动态模拟和模态分析，从而进一步预评估试验结果。

图 10为 MBSS前六阶模态振型和相应的固有振动频率。如果在激波风洞动态测力过程中，

流场冲击载荷使得模型测力系统的第一、二和五阶模态（横向振动）被激励出来的话，

这种干扰对天平测力信号是有较大影响的。目前的应变天平为三分量载荷（不包含侧向

力、偏航力矩和滚转力矩），基于测力试验参数侧滑角β=0°且横向振动的幅度较小，

因此第一、二、五阶振动变得不容易被激励产生。因此，在目前的研究中暂时忽略其所

导致的影响。其余三阶模态为法向振动并将变成天平信号的主要干扰因素。 

 

3.2 测力试验结果 

应用新研制的 S01 脉冲型应变天平，在力学所 JF12 复现大尺度激波风洞进行了一

系列尖锥模型的气动力动态校准试验。图 11 列出了 S01 天平的测力结果并且与其他常

规高超声速风洞的测力数据进行了比较。显然，目前的试验结果与其他风洞数据以及理

论结果均具有比较好的一致性。尽管 NASA兰利 11寸风洞和国内 FD-03风洞的总温均在

600K左右，但是在目前试验选取的总温 2200K的试验状态，可不考虑高温效应的影响。

但同时看到，NASA 的试验条件为：马赫数 M=6.8；雷诺数 Re（L）=0.81×10
6
。所以比

较数据后发现：法向力和轴向力系数的偏差分别为 2.61%和 4.69%。对于高超声速激波

风洞的动态测力方式，我们认为这样的风洞数据偏差结果完全在可接受的范围内。 
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(a) 轴向力                                   （b）法向力 

  

(c) 俯仰力矩                                （d）压心系数 

图11  气动力系数比较（马赫数M＝7） 

 

为了进一步评估和说明 S01 天平的测力重复性指标，图 12 中列出了同状态下两车

次测力试验的 S01 天平法向力电压信号。可以看到两次试验中，天平测力系统具有相同

的振动特性。对信号进行 FFT（Fast Fourier Transformation）数据处理后，找到了

两个主要的干扰频率，分别为 30.52Hz和 61.04Hz。这两个频率与 MBSS有限元模态分析

的两个模态频率的结果（34Hz 和 60Hz）相互吻合，这意味着法向振动的第三和第六阶

模态频率对天平的法向力电压信号产生了最主要的干扰影响；同时，有限元模态分析方

法在测力试验之前成功地预测评估了 MBSS的结构特性和天平信号影响因素。众所周知，

30Hz的振动频率意味着在 JF12激波风洞 100ms的有效试验时间内，天平电压信号存在

至少三个周期，这完全符合之前的预期结果。 

此外，表 11的试验数据分析结果表明：目前的测力试验结果具有较好的精度，S01

天平表现出了优异的测力性能。 

 

 

(a) 试验车次n1                             

 

（b）试验车次n2 

图 12  两车次同状态试验的法向力天平电压信号比较 
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表 11  JF12 激波风洞尖锥测力结果均方误差（％） 

σCN σCM σCA σXcp 

0.242 0.186 0.537 0.283 

 

图 13为 JF12 激波风洞某车次尖锥测力试验的皮托压力电压信号。试验结果将根据

喷管出口压力平稳区间来选取有效试验时间内的数据处理范围。在目前的试验中，选取

图 13中 100-190ms区间对数据进行平均化处理，即 90ms作为保守的有效试验时间。 

 
图 13  皮托压力 

 

四、 结论 
 

本文研制了一台应用于大尺度高超声速激波风洞的大刚度、低干扰、脉冲型应变天

平。在设计中，轴向力单元被作为研究重点进行了反复的结构优化处理。对 MBSS 进行

的整体结构振动分析成功地预估了天平信号惯性力干扰因素和信号的周期性。这一系列

试验前数值分析程序对于高超声速激波风洞的气动力测量干扰因素起到了预先评估的

重要作用，我们也将继续完善并对其进行应用的标准化。新天平 S01 在 JF12 激波风洞

的动态测力试验中表现出了好的结构特性和测力性能，同时也说明在激波风洞中使用的

应变天平，其测力单元结构仍具有一定的可优化空间，从而进一步提高其动态测力性能。 
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