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大攻角风洞自由飞动导数实验研究
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摘 要 实验是在 住 住 超音速风洞中进行的
,

其来流 数为 模型为带翼导弹

模型
。

实验时用气体发射装置将模型向实验段 七游发射 并以另一气流横吹模型使其呈大攻角

状态飞行 最大攻角可达
“ 。

采用高速鼓轮相机记录模型飞行姿态随时间的变化
。

用改进

的数值积分法进行数据处理
,

求得俯仰阻尼导数随攻角的变化
。
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风洞自由 飞实验的特点是无支撑干扰
,

能较真实地模拟飞行情况
。

通过风洞自由飞实

验可知飞行器是否动态稳定
。

但这种实验技术较复杂
,

数据处理难度较大
。

在刁政角导弹
模型实验的基础上

,

开展 了大攻角动导数实验研究
,

获得常规风洞实验难以得到的动导数

实验数据
。

实验方法
、

模型和仪器设备

实验前模型安装在风洞观察窗下游发射机构土
。

发射装置采用双路气体发射机构 图

风洞稳定流场建立后
,

启动击针机构破膜
,

高压气体将模型推向上游
。

与此同时
,

另

一股高压气流横吹模型
,

控制模型在观察窗处作大攻角飞行
。

模型采用长细比为 的带

翼导弹 图
。

模型离发射管时
,

一触发信号输入同步控制仪
,

按预定的时间延时后启动

频闪光源进行高速摄影
。

高速鼓轮相机拍摄频率为
。

胶片中模型姿态用坐标读数仪

判读
。

实验风洞为暂冲式超音速风洞
,

实验段截面为
,

实验 数为
。

数据处理方法

年 月 日收到
,

年 月 日收到修改稿
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用数值积分法【’处理自由飞模型飞行攻角随时间变化的实验数据
,

从而获得非线性俯

仰阻尼导数
。

模型 金属丝 柱体 薄膜 高压气室 击针机构
巨巨巨巨
口口口口口 魏魏

洲洲洲 勇
’’’

接高压气罐

图 模型及发射装置示意图

自由飞模型的俯仰运动可描述为
‘ , , 。 , 一 , 一 。 , 一

非齐次项 用以计入俯仰力矩的非对称效应
。

用方程 拟合一组实验数据
,

并借助于参

数微分法【’作迭代运算
,

确定满足收敛条件时的 , ,

⋯
, 。

进而求出模型稳定性导

数
。

以瞬时攻角 表示的模型阻尼导数为
。 , 。、 。 。 。反

一
, , 二 , 。 ,

当导弹处于大攻角自由飞状态时
,

其飞行姿态一般是从大振幅逐渐衰减到刁娠幅的过程
,

所以用振幅 以
。

表示俯仰阻尼导数更为合理
。

这时有
“ 。 “、 “ , 。 。 一 , “ 二 一

式中
、 、 、 , 和 分别表示来流动压

、

参考面积 了
、

模型直径
、

来流速度和

模型转动惯量
。

结果分析

模型的质量特性和实验参数列于表
,

其实验结果由表 给出
。

表 模型质 特性和实验参数

模模型号号 最大直径径 质 量量 重 心心 转动惯量量 来流动压压 减缩频率率

从头部量起 闷闷 田 二二

·

表 实验结果

模型号 二 最大攻角 模型摆动周期数 。 , 。叮 。 , ,改。

一

一

虽然选用的模型是通用的
,

但目前尚无可供比较的大攻角实验数据
,

不能作淮度分

析
。

由于每个模型只能使用一次
,

因此两个模型大
、

,改角只能各作一次实验
,

精度分析

也有困难
。



肮 空 学 报 第 卷

和 模型攻角随时间变化的实验值和拟合曲线示于图
。

从表 可看出阻尼导数

的非线性表达式与 有关
。

由于模型摆动次数有限
,

实验数据集中在大振幅区域
,

因而

刁娠幅时动导数误差变大
。

为合理获得实验数据
,

把整个大攻角范围的动导数取值分为两

段
。

选
“

为分界点
, “

时选用最大攻角较小的实验结果
, “

时选用最大

攻角较大的实验结果
, “

时取其平均值 二 。 、 “ 、

和
“

三点的动导数确

定后
, 。

一
“

范围内动导数由二次函数插值求得 图
。

。 。

一

介介
入入丫

‘。

号
’’

一一 ’

实验数据据

、、娜护

—
拟合曲线线

只 一

几 八 八八
‘

, 丫 钻钻
一一

飞
’

实验数据据

一 拟合曲线线

图 模型攻角随时间的变化 模型 模型

从图 可看出
,

在整个大攻角范围内俯仰阻尼导数随 吻 的变化比较符合一般大攻角

实验的规律
。

即振幅刁咐呈现较强的非线性效应
,

模型在风洞中大攻角的飞行姿态如图 所示
。

从拍摄的照片分析
,

该模型是动态稳定的
,

且模型

没有明显的滚动
。

该实验技术对被动段的动稳定性研究有重要意

义
。

因导弹刚过弹道最高点时飞行姿态是大攻角

的
,

这时导弹的动稳定性对命中精度起着关键性的

作用
。

大攻角风洞自由飞实验技术用于某导弹的动

稳定性研究获得了满意的结果
。

振幅大时变化缓慢
。

一 蘸蘸
一

一

一

一

一

。甩跄﹀︵含袍︶

一

图 阻尼导数随 。的变化曲线 图 模型大攻角飞行姿态
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