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立式风洞与立式风洞试验
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摘F要!

尾旋是飞机的一种非正常的复杂旋转飞行状态#飞机尾旋研究在航空工程中属于比较冷门的专业% 立式风

洞是专门进行飞机尾旋研究等特种试验的风洞设施#这种风洞在飞机研发过程中与常规风洞相比使用率较

低% 对立式风洞和立式风洞试验进行简要的回顾和阐述#为相关飞机型号设计单位进行立式风洞试验&研

究飞机尾旋特性与改出特性提供参考%
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"*引言

风洞"c,*C OL**7=$是一种产生人造气流的管

道#用于研究空气流经物体所产生的气动效应#主

要应用于飞行器&导弹设计领域% 按照不同的类型

可以将风洞进行区分% 按照气流速度可将风洞分

为亚音速风洞&跨音速风洞&超音速风洞% 按照风

洞试验的内容可将风洞分为常规风洞和特种风洞#

常规风洞一般进行测力&测压等常规试验&以及一

部分非常规试验#如大迎角试验&动导数试验等'特

种风洞是专门进行特种试验的风洞#如进行飞机尾

旋研究的立式风洞&进行飞机噪声研究的声学风

洞&进行飞机结冰研究的结冰风洞&进行飞机高雷

诺数条件下试验的低温风洞等(!)

%

#*立式风洞

立式风洞是进行飞机尾旋特性和改出特性研

究试验&旋转天平试验和其它一些特种试验的平

台% 自 0" 世纪 1" 年代开始#世界上主要航空大国

均陆续建设了立式风洞来进行相关的科学研究试

验% 目前#世界上可使用的立式风洞并不多#表 ! 展

示了主要立式风洞的概况#可以看出世界上大多数

立式风洞使用环形回流形式#其次是单回流式%

图 ! 展示了环形回流立式风洞和单回流立式风洞在

结构上的差异#图 0 展示了美国和俄罗斯各自的立

式风洞#这两座立式风洞除了在结构上有着本质的

差异外#在试验手段上也完全不同% 兰利立式风洞

的试验段为闭口试验段#OX!"K 试验段为开口试验

段% 兰利立式风洞通过埋在风洞洞体内的通电环

形铜线所发出的强大磁场将飞机模型约束在试验

段的中心#即飞机模型与风洞洞体无任何接触#处

于完全自由悬浮状态#而 OX!"K 立式风洞通过在飞

机模型的背部和腹部的挂锁以及柔线与洞体上部

和下部相连#结合试验段的-中部凹陷 .四周环形

凸起.的碟形流场#将模型约束在试验段中心% 在

尾旋改出试验中#兰利立式风洞通过分布在洞体四
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周的捕获网将模型捕获#OX!"K 立式风洞通过人力

拉住柔线来防止飞机模型飞出试验段% 通过比较

可以看出#兰利立式风洞比 OX!"K 立式风洞在设备

上以及试验手段上要先进#比如!由于OX!"K 立式风

洞试验模型采用吊挂方式#在模型改出尾旋的一瞬

间#由于柔线的拉力和飞机模型的运动方向相反#

飞机模型的背部和腹部的挂锁部位承受巨大的载

荷#根据估算大约有近 KE的过载#这样飞机模型上

的某些关键部位"特别是中机身$不得不进行强度

加强#这样重量就会增加#这就与尾旋模型设计的

思路相违背#增加了模型设计的难度(0 .1)

%

表 !F世界上立式风洞列表

国家 风洞名称 型式 风速":'H$ 口径":$

美国
b>D>兰利

K?@YDO

单回流 !/ !#K1

美国
b>D>兰利

!K?@YDO

直流 0" %#&

美国
b>D>兰利

0"?@YDO

环形回流 0-#% &#!

美国
空军怀特

基地YDO

环形回流 %K#- 1#-

英国 b>UYDO 环形回流 %0#- %#&

法国
4bUT>DY%

YDO

环形回流 %" %

加拿大 YDO 环形回流 0K %#&

德国 GY2YDO 环形回流 %" %

俄罗斯
OH>̀ ZOX!"K

YDO

单回流 %" %#K

日本
防卫省技术

本部YDO

直流 1K %

中国
8>TG8X2

J2X!K YDO

单回流 0" SK" K

图 !F环形回流尾旋风洞与单回流尾旋风洞的比较

F

图 0F立式风洞

!*立式风洞试验

0#!F尾旋特性与改出特性试验
在立式风洞中所进行的试验中#最主要的是飞

机模型的尾旋试验与改出试验#主要目的是从宏观

上判定飞机在失速后发生尾旋的可能性&飞机在螺

旋运动中尾旋的模态以及飞机自身是否有改出尾

旋的能力#此外还可以进行反尾旋伞选型试验% 图

1 展示了美国 b>D>兰利立式风洞和俄罗斯 OH>̀ Z

OX!"K 立式风洞中所进行的一些飞机型号的尾旋试

验和反尾旋伞试验% 试验前预设飞机模型的升降

舵和方向舵偏度#为了迫使飞机进入尾旋#一般升

降舵和方向舵均预设到满偏偏度% 开启风洞后#由

投手按照预设角度将飞机模型准确地投入到试验

段中心#待飞机模型稳定旋转后开始进行测量记

录#稳定旋转 K 圈以上#可以通过无线电操控飞机舵

面进行反尾旋偏转#迫使飞机模型改出尾旋% 此

外#还可以在模型内部预装反尾旋伞#打伞后观测

反尾旋伞迫使飞机改出尾旋的效果#对不同规格的

反尾旋伞进行选型%
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图 1F模型进行尾旋特性与改出特性试验

F

飞机模型在立式风洞试验段中的运动轨迹和

运动姿态需要有合适的测量设备记录下来#以便进

行相关的分析% 早期的试验使用人工判读测量系

统#即使用高速摄影机将飞机运动以胶片的形式连

续拍摄下来#用投影仪将胶片投影到屏幕上与一个

缩比后的解码模型进行对比#人工判读出模型的空

间姿态#这种方法获得的结果比较粗糙#处理过程

费时费力#除了OH>̀ Z的OX!"K 立式风洞外#其它立

式风洞已摒弃此方法% 由于人工判读方法的弊端#

科研人员开发了全视场尾旋测量系统#该系统采用

基于图像采集与处理的双目图像测量技术#其基本

原理是基于光学中心的面投影方程% 所有内部方

位参数和外部方位参数通过相机"含镜头$校准而

确定#这些参数确定后#目标在 0G图像平面的坐标

和 1G物理空间的坐标的关系得以确定% 系统采用

% 台摄像机#分成>&_两组#每组 0 台形成双目立体

视觉% 任一目标点在一组摄像机成像后#可解出目

标的空间坐标#再根据其解算模型的各种运动参

数% 这种方法被世界上许多立式风洞所采用#不足

之处是试验前的空间位置标定和模型标记点定位

比较费时间% 随着科技的进步#传统的&粗笨的机

械式陀螺仪逐渐被微型机电式"VUVD$陀螺仪所取

代#这种微型陀螺仪体积小&质量轻&信号可无线传

输#可将其放置于飞机尾旋模型的内部#最典型的

是VOZX0/>K1 0̀K 型姿态航向参考系统% 这个系统

包括了三轴加速度计&三轴陀螺仪&三轴磁强计和

温度传感器等#可以直接测量出飞机模型运动时#

机体轴系下5&6&7三个方向上的加速度值#绕 5&6&7

三个轴的旋转角速度#俯仰角&偏航角和滚转角等%

!"!" $!#$%&' %"()$%&'

&"*+,-."$%&' '"/,-.0$1&'

(" )*+,,-234.05%

图 %F尾旋模型进行质心&质量和惯量调试

F

在飞机模型进行立式风洞尾旋试验之前#需要进

行不同构型&不同状态条件下#模型的质量&质心和惯

量等参数的调试#此项工作的周期较长#对于一期立

式风洞试验#试验前一般都需要将近一个月时间进行

相关参数调试% 简易的调试设备如图 % 所示% 但是

使用这些设备进行惯量调试均忽略了空气阻尼力矩

的影响#从原理上讲这样做是有缺陷的#这样直接导

致了振动周期O的测量误差% 美国的b>D>与俄罗

斯的OH>̀ Z均有相关的真空罐来进行飞机立式风洞

试验模型惯量的调试#图 %7$展示了俄罗斯图波列夫

设计局设计的#将要在 OX!"K 立式风洞中进行尾旋

试验研究的 OLX11% 客机模型在 OH>̀ Z的真空罐

"

(

1:h$:$内进行惯量的调试(1 .%)

%
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0#0F旋转天平试验
旋转天平试验是用来测量模型绕速度轴稳态旋转

中所受的气动力"即旋转流数据#旋转流动给飞机产生

一个附加的力和力矩$#为研究飞机大迎角旋转气动特

性#求解六自由度运动方程#预测飞机稳态尾旋平衡点

及其特性#为飞机失速尾旋的发展及改出的时间历程

计算提供气动力基础数据% 图 K展示了一些飞机在立

式风洞中进行旋转天平试验% 通过旋转天平试验可以

准确地获得飞机尾旋过程与改出过程中的气动力与气

动力系数#准确而定量地预测当飞机在气动力与惯性

力平衡&气动力力矩与惯性力力矩平衡条件下的稳定

尾旋时的迎角&侧滑角等% 试验时#模型内部的天平所

测量的力和力矩包括三个部分#旋转流引起的气动力

和气动力矩#重力引起的力和力矩#旋转所产生的惯性

力和力矩% 为了获得单纯的气动力和气动力矩#需要

首先扣除重力的影响% 然后在无风的状态下#通过旋

转和测量获得惯性力和惯性力矩#为了消除空气阻尼

的影响#旋转机构需要进行正&反转试验% 最后#将有

风时旋转天平测得的力和力矩减去无风时旋转天平

测得的力和力矩#获得总的纯气动力和纯气动力矩%

此外#旋转天平试验模型设计相对尾旋模型设计较为

容易#主要是由于在惯量上没有苛刻的设计要求%

!"!"# $$%&''$%&()&'*'()*+ +"#,-./0$%&12'(3*+

,"!"#-./)014567()&'*'(3*+ 2"#89:; 3&4567<= $45'(3*+
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图 KF不同飞机模型进行旋转天平试验

F

0#1F其它试验
在进行飞机模型尾旋试验和旋转天平试验之

外#世界各国的立式风洞也根据各自情况发展和应

用了一些其它的特种试验技术% 如在立式风洞中

进行模拟真人跳伞试验#如图 &<$所示% OH>̀ Z的

OX!"K 立式风洞可以进行直升机旋翼的气动力研究

和飞艇的气动力研究#图 &I$展示了卡莫夫XK" 直升

机的共轴反转旋翼的气动力影响试验#图 &)$展示

了飞艇的气动力研究试验% b>D>兰利立式风洞可

以进行模拟宇宙飞船返回舱开减速伞的研究试验#

如图 &C$所示(1 .%)

%

!" $"

%" &"

图 &F立式风洞中进行的其它试验

F

(*结论

简要回顾了不同国家所使用的不同形式的立

式风洞和在立式风洞中进行的相关特种试验#主要

包括尾旋试验&旋转天平试验等#为相关飞机型号

设计单位进行立式风洞试验&研究飞机尾旋特性与

改出特性提供了参考%
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