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激波风洞实验测力技术研究 

姚文秀，张陈安，陈文龙，杨耀栋 

（1 中国科学院力学研究所高温气体动力学国家重点实验室（筹），北京海淀区 100190） 

摘要  由于激波风洞运行冲击载荷大、有效测量时间短，模型和天平支撑机构在风洞运行过程中所

受到冲击响应会对天平力信号带来很大的干扰，因此激波风洞的测力技术是高超声速实验的一个难

点。本文利用加速度传感器采集应变和压电结合的天平测力元件的加速度信号，运用谱减法对应变

元件测量所得的力信号进行数值补偿，并对球头钝锥体和某高超声速布局标模进行了实验验证。实

验结果表明，本文所采用的技术可以对原本受强干扰的力信号进行合理补偿，轴向力、法向力以及

压心的实验结果能与理论解或数值计算结果很好的吻合。 
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引    言 

高超声速飞行器相关问题是当前航空航天

领域研究的热点之一。由于人们对高超声速飞

行器在飞行过程中遭遇的各种新的气动力/热问

题的机理认识尚浅，对高超声速飞行器的研究

还十分依赖于实验测量。经过数十年的发展，

常规风洞测力技术已经成为一项十分成熟的技

术[1~10]，然而高超声速风洞直接测力仍然是高

超声速实验的难点问题之一。 

高空高超声速流动本身具有能量高、雷诺

数低和存在真实气体效应等特点，在常规风洞

中对 Ma>8 的高超声速流动进行模拟十分困

难。脉冲式风洞恰恰能在这些方面弥补常规风

洞的不足，因此被广泛应用于高超声速实验。

然而对于高超声速脉冲风洞来说，有效试验时

间仅有数十毫秒，而天平所受到的冲击载荷却

可达数百牛甚至上千牛顿，故而天平在冲击载

荷的作用下将不可避免的发生弹性变形和振

动。模型/天平支撑系统的一阶频率通常约几十

Hz，因此其一个振动周期的时间与风洞试验有

效时间在同一量级上。这样一来，天平获得的

响应信号，尤其是法向力和轴向力信号，将不

是一个单纯的气动载荷响应信号，而是同时复

合了长周期振动的复杂信号形式。 

天平和模型是通过天平支杆连接在攻角弯

刀机构上的，对法向力元件而言，它会同时受

到天平支杆的一阶弯曲振动和弯刀机构的一阶

弯曲振动的影响。通常，天平支杆与弯刀机构

的一阶弯曲频率相隔不远，并且其振动存在相

位差，这就造成其振动形态并非规则的正弦函

数，而是近似“拍”的振动形式。绝大多数情

况下，风洞试验有效时间远小于一个完整

“拍”周期的时间，这使得在有效试验时间

内，产生干扰的振动信号均值不为零，因此对

这样的信号不能简单的做平均处理，必须对振

动信号进行补偿。 

一个常用的方法是在天平的测力元件附近

上安装加速度计，通过加速度计信号换算为惯

性力进行补偿。加速度信号需要乘一个系数才

能将力信号补偿平滑，这一系数主要通过地面

振动台实验或静态敲击实验来获得。风洞实验

时，可以用已知的补偿系数使用仪器进行信号

补偿。 

然而这一方法存在一定的问题。在高速流

场中的模型和天平系统的弹性不可忽略，该弹

性系统将与流动构成一个气动弹性系统。当流

动速度很高、载荷很大时，系统的质量比下

降，流固耦合作用有可能使结构特性发生一定

程度的改变，还有可能引入一些非线性效应，

致使补偿系数发生一定程度的变化，从而使补

偿效果不够理想。为此，我们将仪器直接补偿

改为数值补偿，直接通过实验信号来确定补偿

系数，避免了静态敲击实验和风洞实验的结构

特性差别和由此带来的补偿差异。 
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1 数值补偿方法 

1.1 法向力信号的处理 

谱减法主要用于信号降噪领域[10]，这里我

们将采集到的加速度信号作为特殊的噪声信号

来对源信号进行降噪处理。 

在进行风洞实验时同时采集受到天平支杆

与弯刀机构变形信号干扰的法向力信号和相应

位置的加速度信号。设天平测力信号为

)()()( ndnsny  ，对应位置的加速度信号为

)(* nd ，其中 )(nd 为天平测力元件获得的惯性力

产生的干扰信号, )(ns 为天平真实的力信号。分

别对这两组信号进行离散快速傅里叶变换，获

得其傅里叶系数： ki

kk
eYY


 ， ki

kk
eDD

**  。

假设 )(nd 的傅里叶系数为 ki

kk
eDD


 ，调整

补偿系数 C ，使得 )()(* ndnCd  。用谱减法

对各阶谐波进行幅值相减，然后对补偿后的复

数集进行快速傅里叶反变换，获得补偿后的力

信号 )(* ns ，并用信号的均方差对补偿效果进

行判断，从而获得最佳补偿系数。 

1.2 轴向力信号的处理 

当模型较重时，弯刀机构会发生较为明显

的弹性响应，从而造成轴向力信号的波动。对

天平轴向力而言，由于天平支杆轴向变形模态

频率极高（可达数千 Hz），对力信号干扰很

小，因此其主要干扰源是弯刀机构的弯曲变形

信号。在不存在模态耦合的情况下，这一信号

在有效实验时间内应为近似的正弦振动，可以

直接用正弦函数 BtAtf  )sin()(  拟合，

则 B 即为轴向力响应均值。 

2 实验结果和分析 

我们在中科院力学所的 JF-8A 高超声速激

波风洞对半锥角为 9°、 48/ 
n

RL 的球头钝

锥（以下简称钝锥）以及某高超声速布局标模

（以下简称标模）进行了 Ma=8 的激波风洞测

力实验。实验中采用六分量应变天平对气动力

进行测量。 

图 1~2 给出了钝锥在 Ma=8，a=10°情况

下的法向后力矩信号和法向加速度信号。图

3~4 给出了标模在 Ma=8，a=8°情况下的法向

后力矩信号和法向加速度信号。从图中可以看

到，在未进行补偿时，天平给出的力矩信号存

在低频振动，且该振动信号并不是等幅的正弦

振动，且在有效实验时间内不足一个完整周

期。加速度计得到的信号同样反映出这一点。 
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图 1  Ma=8，a=10°时 9°钝锥天平后力矩信号 
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图 2  Ma=8，a=10°时 9°钝锥天平后力矩应变元件位

置的加速度信号 
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图 3  Ma=8，a=8°时标模天平后力矩号 
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图 4  Ma=8，a=8°时标模天平后力矩应变元件位置的

加速度信号 

图 5~6 分别给出了以上两种情况下，以加

速度信号对天平力信号进行数值补偿后获得的

天平力信号。可以看到在进行数值补偿后，天

平力信号中的低频响应被过滤掉了，只剩下阶

跃信号和部分高频信号，由于高频信号周期比

起实验有效时间而言低了一个数量级以上，因

此对我们求解天平信号均值影响很小。 

图 7 为标模在 Ma=8，a=8°情况下天平测

得的轴向力信号。可以看到在有效试验时间内

（t=0.06~0.08s），其信号是近似正弦波动的。

利用正弦函数将其信号拟合如图 8 所示，便可

获得其轴向力均值。 

图 9 给出了 Ma=8 下通过实验获得的钝锥

轴向、法向力系数及压心位置，并与气动力手
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册[11]给出的值进行了对比，可以看到实验值与

理论值吻合得很好。图中轴向力实验值明显高

于理论值的原因是，手册上给出的参考值是不

考虑粘性作用的。 

图 10 给出了 Ma=8 下标模实验得到的气动

力系数，并与 CFD 计算值进行了对比。由于计

算值是全尺寸模型在 H=40Km 的飞行状态下的

气动力系数，因此随着攻角的增大实验值与之

出现一定的偏差，但趋势和数值都仍能较好的

吻合。 

2 结    论 

本文利用加速度传感器，运用谱减法对应

变与压电结合的测力天平测量所得的实验信号

进行数值补偿，并对球头钝锥体和某高超声速

布局标模进行了实验验证。实验结果表明，本

文所采用的技术可以对原本受强干扰的力信号

进行合理补偿，轴向力、法向力以及压心的实

验结果能与理论解或数值计算结果很好的吻

合。这为将来进一步开展高超声速测力试验打

下了基础。 
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图 5 Ma=8，a=10°时 9°钝锥天平后力矩信号(补偿后) 
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图 6  Ma=8，a=8°时标模天平后力矩信号（补偿后） 
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图 7  Ma=8，a=8°时标模天平轴向力信号 

 

图 8 Ma=8，a=8°标模天平轴向力信号的正弦函数拟合 
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图 9  Ma=8，钝锥实验值与手册值的对比 
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图 10  Ma=8，法向力与轴向力标模实验值与计算值

（飞行状态,H=40Km）的对比 
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Shock Tunnel Direct Force Measurement and Signal Compensation Technology 

YAO Wenxiu
 
   ZHANG Chen-an CHEN Wenlong and WANG Famin 

 (State Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, C A S, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China) 

Abstract   The shock tunnel direct force measurement is a key note technology in hypersonic experiments. Due to the high 

aerodynamic load and very short time of measurement, the impulse response of the model and support system will affect the 

measuring balance signals significantly. The authors used acceleration sensors to gather the acceleration signals of the 

measuring balance, and compensate the force signal with spectral subtraction method.  A blunt cone with the half-cone angle 

of 9 degrees and a standard hypersonic model were verified with this technology.  Experimental results show that the force 

signals with strong interference were compensated to be a reasonable shape, the experimental results agree well with 

theoretical solutions or numerical results. 

Key words   shock tunnel, force measurement, signal compensation, spectral subtraction 

 
 
 
 


