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摘1要!

为了合理选择模型支撑形式#在高速风洞进行了直支杆与YO支杆两种支撑形式的支架干扰研究试验% 结果

发现#支架对模型带来不可忽略的干扰量#两种支撑形式对升力&阻力与力矩的干扰量随迎角基本上呈线性

变化'直支杆由于距离模型较近#对模型尾部带来较大的影响% 而 YO支杆对模型尾部影响较小#在全机与无

尾两种状态下的干扰量较为相近%

关键词!YO支杆'尾支撑'支架干扰'风洞试验'高速风洞
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"+引言

风洞试验是模拟飞行器在真实大气环境下的

飞行状态试验#是预测飞行器气动性能最主要的手

段% 在风洞试验时#飞行器模型通过支架支撑在风

洞试验段中进行试验数据测量% 由于支架的存在

使模型的绕流产生畸变#这样就使模型试验结果与

真实飞机气动特性产生差别#此即支架干扰% 对于

大型民用客机#其安全性和经济性的要求对风洞实

验数据精准度提出了更高要求% 为提高风洞实验

数据的准确度#风洞模型支架干扰修正一直是实验

空气动力学急需解决的问题之一% 由于支架形式

的多样性#支架干扰的严重程度也相差很大% 支架

干扰的严重程度随支撑方式#模型迎角及来流马赫

数等因素而变化% 支架干扰的修正方法一般采用

专门的支架干扰试验来获取干扰量(!)

% 欧洲 \Q5

风洞建成后#集合了 - 个国家 !% 家单位开展了高雷

诺数试验条件下支撑装置优化及支撑干扰修正研

究(0)

% 国内相关研究机构对风洞模型支撑系统和

支架干扰进行了大量的研究(S .&)

#相关高校也开展

了相应的研究工作(-)

%

虽然国内外对风洞模型支撑装置进行了大量

研究#提出了许多修正支架干扰量的新方法#但对

于常规布局飞机模型的风洞试验而言#最常用也是

最精确的获取支架干扰量的方法还是传统的支架

干扰试验% 尾支撑与 YO支撑是高速风洞常用两种

支撑形式#为了研究这两种支撑形式的优越性#本

文通过在>45Of7Q开展高速风洞模型支架干扰试

验#分别获取了全机状态与无尾状态下尾部直支杆

与YO支杆的支架干扰试验结果#分析了这两种支撑

形式对高速风洞试验升力&阻力和俯仰力矩系数干

扰量%
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#+试验概述

试验在荷兰 >45Of7Q高速风洞进行% >45O

f7Q风洞试验段尺寸为 0#"L"宽$ Z!#/L"高$%

试验段侧壁为实壁#上下为开槽壁 "开槽面积约

!0l$% 风洞总压范围 0"+ 9̂VS$"+F9#风洞 ;< 数

范围 "#0 V!#S% 风洞总压和驻室压力采用压力测

量一体的流动测控系统#本次试验采用 0#T,* 量级

测力天平#天平精度满足高速风洞试验的国军标

要求%

试验模型选自某飞机模型#包括机身&机翼&尾

翼&起落架等部件#发动机采用通气短舱来模拟%

模型直支杆支撑形式见图 !#YO支杆支撑形式见图

0% 模型的设计和加工均满足 ]gWT&$3O0"!0,高速

风洞模型设计准则-要求% 模型力矩参考点取机翼

平均气动弦长 0Tl位置#天平中心与模型力矩参考

点均位于模型的构造水平面上#力矩参考点在天平

中心重合% 由于支杆结构不一样#模型在风洞中的

位置也不同% 在直支杆情况下#力矩参考点在风洞

中心之前#而在YO支杆情况下力矩参考点基本与风

洞中心前重合% 正式试验开始前进行了重复性试

验#得到的重复性误差满足风洞试验相关规范要求%

图 !1模型直支杆支撑

1

图 01模型YO支杆支撑

1

本次试验主要研究支架干扰对升力系数&阻力

系数&俯仰力矩系数的干扰量"DX%$% 获得支架干

扰量的方法如下!根据背撑带假支杆构型试验结果

"DXS$和背撑构型试验结果"DX!$差量得到#可以

表示为DX% kDXS .DX!% 这两种构型的试验结果

都根据相应的风洞校准结果进行了相应的修正%

图 S 和图 % 分别给出了背撑带假直支杆及背撑带假

YO支杆的示意图%

图 S1背撑带假直支杆

1

图 %1背撑带假YO支杆

1

!+试验及结果分析

0#!1升力系数干扰量
图 T 给出了全机状态下支杆对升力系数干扰量

的试验结果% 从图可知#在本期试验的迎角范围

内#两种不同的支杆对升力系数的干扰量随迎角基

本呈线性变化#国内某研究机构的研究结果也表明

直支杆对升力系数的干扰量随迎角呈线性变化(S)

%

由图 T 可知#;< k"#% 时#升力系数干扰量随迎角增

加#;< k"#/T 时#升力系数干扰量随迎角减小%

YO支杆的升力系数干扰量小于直支杆%

本期试验采用的直支杆是风洞中最常用的尾

部支撑形式#直支杆对模型的干扰包括模型的直接

近场干扰和后部支撑对模型的远场干扰% 直支杆

对模型的直接近场干扰主要影响模型尾部及底部

流场#特别是对于具有尾部船型布局的飞机#直支

杆的存在将明显改变模型的底部压力#从而带来明

显的升力系数干扰量% 本期试验采用的 YO支杆是

对尾部直支杆支撑形式的一种改进形式#它采用一

段叶片连接段将支杆与模型的距离增加了许多#从

而减小了支杆对模型尾部流场的直接干扰% 采用

法国 4̀\A3风洞标模对模型支杆的研究结果表

!;
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明#腹部叶片对全机模型的升力系数干扰量很

小(!)

% 因此#相对直支杆支撑#YO支杆支撑带来的升

力系数干扰量较小#特别是当马赫数较大时#YO支杆

对升力系数的干扰明显较小%

图 & 给出了无尾状态下支杆对升力系数干扰量

的试验结果% 与全机状态类似#支杆对升力系数的

干扰量在本期试验的迎角范围内基本随迎角呈线

性变化% 不同的是#在无尾状态下#YO支杆对升力系

数的干扰量与直支杆基本相当% 这是因为# YO支杆

对模型尾部流场的直接干扰量较小#有尾翼与无尾

翼两种状态下支杆对升力系数干扰量相差不大'而

直支杆带来的升力系数干扰量主要是支杆对尾翼

的直接影响造成的#有尾翼与无尾翼两种状态下支

杆对升力系数干扰量相差较大"对比图 T 和图 & 可

知$% 9̂,=等人在法国 4̀\A3风洞的试验研究(/)

得出了同样的结论%

图 T1升力干扰量&全机状态'

1

图 &1升力干扰量&无尾状态'

1

0#01阻力系数干扰量
图 - 和图 / 分别给出了全机和无尾两种状态下

支杆对阻力系数干扰量的试验结果#图中纵轴采用

逆序坐标#即支架对模型阻力系数的干扰量为负

值% 由图可知#支杆对阻力系数的干扰量随迎角呈

线性变化#这与支杆对升力系数干扰量的规律一

致% 无论是低马赫数还是高马赫数状态下#YO支杆

对阻力的干扰量均小于直支杆% 直支杆直接连接

到机身内部#改变了机身尾部的船型外形#对模型

后体气流有阻滞作用#使得气流速度降低#压力增

加#再加上机身空腔与支杆的间隙存在死水区% 根

据相关研究#直支杆对模型的这种阻滞影响的区域

可以前传至机翼&翼身鼓包及起落架等部件(S)

% 这

就说明直支杆对模型的阻力干扰量与尾翼的存在

关系不大#对比图 - 和图 / 不难发现#直支杆在无

尾状态时对阻力系数的干扰量与全机状态时相当%

图 -1阻力干扰量&全机状态'

1

图 /1阻力干扰量&无尾状态'

1
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YO支杆的叶片部分对气流的阻塞作用很小#支杆本

身又离模型较远#因此对阻力系数的干扰量较小#

约为直支杆干扰量的一半%

0#S1俯仰力矩系数干扰量
图 $和图 !"分别给出了全机和无尾两种状态下

支杆对俯仰力矩系数干扰量的试验结果#图中纵轴采

用逆序坐标#即支架对模型力矩系数的干扰量为负

值% 支杆对力矩系数的干扰量随迎角也同样呈线性

变化% 平尾部件是俯仰力矩的主要贡献#平尾存在

时#直支杆会对模型带来较大的力矩系数干扰量#

YO支杆相对较小#这主要是因为直支杆对平尾带来较

图 $1俯仰力矩干扰量&全机状态'

1

图 !"1俯仰力矩干扰量&无尾状态'

大的升力增量#从而增加了模型低头力矩% YO支杆对

模型平尾影响较小#带来的低头力矩系数增量也较小%

尾翼去掉之后#两种支撑形式对力矩的干扰量均较小%

*+结论

通过风洞试验#研究和分析了直支杆与 YO支杆

两种支撑形式对高速风洞试验数据的影响#结果表

明!支架对模型气动特性的干扰不可忽略'在本期试

验迎角范围内#两种支撑形式对升力&阻力和俯仰力

矩系数的影响随迎角基本上呈线性变化'尾部直支杆

对平尾的直接影响较大#对模型气动特性的干扰量较

大#而YO支杆由于离模型尾部的距离较远#对气动特

性的干扰量相对较小#且无尾状态下与全机状态下的

干扰量较为接近% 建议在其它条件相同的情况下#尽

量采用YO支杆进行高速风洞试验%
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