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低速风洞绳牵引并联支撑系统
气动导数解算原理
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摘要: � 对传统� 硬式 支撑系统和� 软式 张线支撑系统, 以及绳牵引并联支撑系统的支撑形式进行分析� 对
比实验结果表明,低速风洞试验的静导数测量采用� 软式 支撑系统较好,张线支撑系统只能实现静导数测量;

绳牵引系统不仅具有张线测量静导数时的全部优点, 而且还可以实现单自由度的和多个姿态角组合的飞行

器模型的多种振荡运动时的动导数测量.在传统风洞试验基础上,结合绳牵引系统的自身特点解析, 归纳绳牵

引支撑风洞试验系统的静导数和动导数的气动导数解算原理�
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风洞试验是获得飞行器气动导数的一个重要途径� �硬式 支撑系统是风洞试验传统的支撑,其支

架干扰较大,一种激振装置只能实现模型的一种振荡形式,吹风试验时容易引起模型�天平�支撑系统的
振动� 因此,在动导数测量时需要进行补偿修正, 测量误差较大[ 1�3] . 近几年,国内外相继开发了�软式 

支撑系统,其中代表性的有张线支撑系统� 它能较好地解决模型支撑刚度与其气动干扰之间的矛盾,对

于大攻角试验来说是一种很有实用价值的支撑形式 [ 4] . 但是, 张线支撑系统目前只能实现测量静导

数[ 5] .另一种国内外发展的�软式 支撑系统,是基于机器人技术的六自由度绳牵引并联支撑系统� 它能
较好地解决模型支撑刚度与气动干扰之间的矛盾,但还处于研究阶段. 国外具有代表性的是, 法国国家

航空研究局支持的低速风洞绳牵引并联支撑系统� SACSO 项目 � 该系统已经用于战斗机的风洞测力
实验中,但其研究成果很少见诸于学术刊物. 国内对绳牵引并联机构在风洞试验应用的研究开展较少�
文[ 1�3]在低速风洞绳牵引并联支撑系统的机构设计、模型姿态控制研究、结构设计, 以及运动学参数标

定和模型的测力原理分析取得了阶段性的研究成果� 本文将对传统�硬式 支撑系统和�软式 张线支撑
系统,以及绳牵引并联支撑系统的支撑形式进行对比, 分析绳牵引并联支撑系统的气动导数解算原理.

1 � 风洞试验�硬式 支撑系统

�硬式 支撑系统通常采用杆式或柱式腹撑和尾撑.其静导数测量原理是,在一定的风速条件下,由

电机驱动支撑杆实现模型的姿态角的变化,通过安置在模型内部的六分量天平,获取飞行器处于各姿态

角时的气动力数据.

动导数风洞试验常用的方法, 有自由振动法和强迫振动法� 通过吹风和不吹风状态下的试验,再经

数据处理求得动导数
[ 6]
.腹撑动导数测试激振装置,通常包括驱动电机、减速器、偏心机构、正弦振荡机

构、线性传动机构、上下支撑、六分力应变天平和模型[ 7] .

动导数测量解算,通常采用位移信号与力矩信号相关低通滤波法� 以俯仰振动测量俯仰阻尼导数
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为例,其风洞试验的气动信息采集运用六分力天平测量,在小振幅情况下, 固定在天平上的模型,在俯仰

强迫振动力矩作用下作俯仰强迫振动� 根据线性小扰动假设,可建立振动方程为[ 8]
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� � 采用相关滤波数据处理方法, 就可计算出动导数. 对气动力数据信息也可采用力矩信号傅氏变换原

理进行动导数测量解算
[ 8]
.

传统的风洞硬式支撑系统在飞行器模型进行大姿态角组合变化试验,以及动态试验时,存在以下 4

个缺点
[ 1�3]� ( 1) 支撑刚度较差� ( 2) 吹风试验时容易引起模型�天平�支撑系统的振动,从而增加测量误

差� (3) 在大姿态角试验时,庞大的支架对气流造成的干扰量,无法通过通常的修正方法修正而得到较
准确的试验结果� (4) 在进行动态试验时,支架干扰严重改变了试验结果的真实性和可信度,对动导数
实验准确度影响很大,不可忽略.

2 � 风洞试验�软式 张线支撑系统

1994年,中国气动中心一所首次研制成功了 3. 2 m 开口风洞中的张线支撑系统. 1997年,黑龙江

哈尔滨空气动力研究所成功研制了低速闭口生产性风洞的张线支撑�内天平测量系统[ 9]
. 这两种的张线

支撑均采用套管内天平系统, 套管内的应变天平一头与模型相连, 另一头与作为支撑体的套管相连�
套管上有前、后两个吊点, 套管装入模型内, 连于吊点上的钢索, 穿经模型后挂在风洞的上、下转盘之

间.前、后吊点各由几根张线张紧, 并与张力传感器相连�
该系统的角度控制机构由步进电机、谐波减速器、蜗轮蜗杆减速器及大滑轮组成, 角度控制精度可

为 # 2 ∃.该系统的角度变化可达范围较大,在模型侧吊时, != # 360 %, ∀= # 65 %;而在模型正吊时, !=

# 65 %, ∀= # 360 %� 所有的张线都与天平连接,与模型无接触,六分力天平可直接测量模型所受气动力

和力矩 6个分量,测力方案简单,测力精度很高,可达 0. 000 1.数据采集及处理系统可直接用硬式支撑

风洞原有的系统, 张线支撑角度控制系统的信号直接输给风洞的数据采集系统后参与运算.

张线支撑系统具有可试验的攻角和侧滑角范围大、支撑干扰小、控制和测量精度高,以及高得多的

固有频率、支撑刚度好等特点.但从机构学的角度看,张线支撑系统并非机器人机构形式,在姿态控制与

测力原理上,也与绳牵引并联机构不同,无法实现自动控制. 而且,张线支撑无法进行动态实验, 目前只

能用来测静导数.

3 � 绳牵引并联支撑系统

3. 1 � 静导数与动导数的测量优势

将绳牵引并联机构应用于风洞模型的支撑,是近年来随着并联机构学与力控制技术的发展而提出

的一种新概念. 因为它采用了先进的机器人控制技术, 同一机构可以实现飞行器模型大姿态角多个组合

变化试验和动态试验� 与张线支撑相比,特别是在动态试验方面具有广泛的发展前景.

在静导数测量时,六自由度绳牵引并联支撑系统具有消除支架干扰, 数据测量精度高,以及可达较

大的姿态角范围的显著优点� 在测动导数时,则具有同一机构可实现大姿态角多个组合变化试验和动

态试验,以及气动力数据采集系统简化,可由力矩传感器直接获取的潜在优势�
3. 2 � 对飞行器模型进行姿态调整

3. 2. 1 � 系统样机及结构参数 � 研究在主位姿处, 3个转动自由度相互解耦的, 8根绳牵引的 6自由度机

构WDPSS�8支撑系统� 该系统样机及结构参数,如图 1 所示.该系统的缩比模型在主位姿处(即风洞
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的中央) , #P 可达- 90~ 90 %, #Y 可达- 90~ 90 %, #R 可达- 90~ 90 %;其运动学位置正解为封闭形式.

3. 2. 2 � 运动学位姿逆解 � 由既定的飞行器模型姿态求各根绳的长度. 求解运动学位姿逆解问题,是为

了飞行器模型基于运动学级的姿态控制做准备. 图 1所示的WDPSS�8的运动学表示在图 2 中给予定

义� 其中: li ( i= 1, &, 8)是沿第 i根绳的向量, 该向量的模与绳长一样长; 第 i 根绳的长度用变量 l i 表

示; ui 是沿第 i 根绳的单位向量; B i 和P i 分别为第 i 根绳与机架和缩比模型的 2个点状铰链点.这 2个

点状铰链点的位置分别用向量 ai 和 r i 表示.

图 1 � WDPSS�8的结构参数 � � � � � � � � � � 图 2� WDPSS�8 的运动学符号

F ig . 1 � Structur al par ameter s of WDPSS�8� � � � � F ig . 2 � Kinematic notat ions for WDPSS�8

显然, ai 在固定坐标系Oxy z 里是常向量,而 ri 在活动坐标系Px Py P z P 里是常向量; R是活动坐标

系Px Py Pz P 绕固定坐标系 Oxy z 的 3个轴(Ox�Oy�Oz )依次旋转得到的旋转矩阵.
基于这样的运动学符号, 缩比模型的位置可描述为

P = ai + li - Rr i , � � i = 1, &, 8� (3)

由此可得

l
2
i = [ P+ Rr i - ai ]

T
[ P+ Rr i - ai ] , � � i = 1, &, 8� (4)

3. 2. 3 � 试验装置及姿态控制试验 � 实验平台控制部件,包括四轴通用型运动控制卡、步进电动机、电

机驱动器等电子器件.在风洞试验时,将飞行器模型用支撑系统置于风洞试验段的均匀流中, 飞行器为

执行预定的任务需要变化不同的飞行姿态.在设计阶段,只有通过风洞试验才能验证其在各种飞行姿态

下的飞行性能和气动特性与载荷.

因此,在实验中,主要完成对缩比模型在主位置处的各种姿态的控制, 即 3个转动自由度(俯仰、滚

转、偏航)的运动控制.采用 Visual C+ + 编制驱动程序,进行缩比模型的转动运动控制实验, 实现了改变

其 3个姿态角的运动控制.

3. 3 � 静导数测量原理[ 10]

由于飞行器模型在进行低速风洞测力实验时,其姿态的变化几乎是准静态的� 所以,可利用吹风前
后飞行器模型所受的外力差(静力学模型)来计算气动力和力矩�

如图 2所示, 设L i= B iP i , l i= ∋Li ∋ , ui= Li / l i , t i 为第 i 根绳的拉力� 该拉力产生一个作用于缩比
模型的拉力 Ti= tiui ,记为 r i= PP i .如果要在缩比模型上作用力螺旋(如重力、空气动力等) , 则最低要

求是所有绳的拉力都应大于零.

(1) 吹风前,缩比模型承受 8根绳的牵引力和重力而处于静力学平衡状态� 其静力学平衡方程可
表示为

J
T
T+ FG = 0� (5)

式(5)中: T是 8个分量组成的列向量( t1 , &, t8) T ,是具有 8个分量的拉力向量; JT 是机构的结构矩阵;

FG 为飞行器模型的重力向量.

(2) 吹风后,缩比模型承受 8根绳的牵引力和重力和空气动力和动力矩而处于静力学平衡状态�
其静力学平衡方程可表示为

J
T
T∃+ FG + FA = 0� (6)
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式(6)中: T∃为 8个分量组成的列向量( t∃1 , &, t∃8 ) T , 是具有 8个分量的外力向量; JT 是机构的结构矩

阵; FG 为飞行器模型的重力向量; FA 为空气动力和动力矩.

由吹风前、后的静力学平衡方程,可得

FA = J
T
(T- T∃ )� (7)

� � 选用微加速度计和微陀螺仪用于测量模型的姿态和位置, 采用滚珠丝杆/螺母/线性滑轨组件机构

驱动绳收放同时测绳拉力.测力系统为 NS�WL1型拉力传感器(上海天沐自动化仪表公司) ,量程为 10

kg ,每根绳各配 1个拉力传感器,一共配了 8个拉力传感器� 通过式(7) ,可解算出各静导数参量.
实验时,假设缩比模型在主位置( x= 0, y= 0, z= 0)处, 驱动模型绕 Oy 轴改变姿态角 #P , 让另外 2

个姿态角 #Y 和 #R的值始终不变, 均保持为零.由力传感器测出吹风前、后所对应的各根绳的拉力值,然

后通过公式可以计算出特定俯仰角时的升力、阻力和力矩.

3. 4 � 动导数测量原理

在吹风前后,分别控制模型做振荡运动. 模型的振动位移信号可由装在模型内的位移传感器如陀螺

仪等测出,而气动力可由系统的动力学方程联合力控制方案解算出来. 实验中,将所获得的气动力信息

和模型振动位移信息送到数据采集系统中进行处理,最后通过数据处理得到动导数.

支撑系统的动力学模型是飞行器模型的振荡控制系统设计的基础, 其准确性直接影响振荡控制系

统的性能.由于绳索不可避免地要要具有一定的弹性, 因此,为了获得好的控制效果,在动力学建模时是

需要考虑绳索的弹性效应.但为了简化理论分析,不失一般性,作以下假设: (1) 绳索的变形很小,可以

忽略不计,视为刚性体; ( 2) 忽略绳索的质量.

(1) 驱动器的动力学模型为

M!l + B�l = ∃- T� (8)

式(8)中: 绳长向量 l= ( l 1 , &, l 8) T ( R
8
;驱动器的惯性矩阵 M= diag( m1 , &,m8) ( R8 ) 8

, 驱动器粘性摩

擦系数矩阵 B= diag( b1 , &, b8) ( R
8 ) 8
;驱动器的力向量 ∃= ( ∃1 , &, ∃8 ) T ( R8

; 绳拉力向量 T= ( t1 , &,

t8)
T ( R8

.

(2) 飞行器模型的动力学模型为

d
dt
(M0 ∀ �X) = F - FG� (9)

即M0 ∀ !X+ �M0�X= F- FG , 其中: M0=
( mPI) 3 ) 3 0 3 ) 3

0 3 ) 3 AG( 3 ) 3)
是飞行器模型的惯性矩阵; mP 为飞行器模

型的质量; AG 为飞行器模型关于重心的惯性矩; X为飞行器模型的位姿. F为由绳拉力所引起的作用

在飞行器模型的外力螺旋,满足 F= J
T
T, 其中, J 为绳牵引并联机构的 Jacobi矩阵, 满足�l= J�X . FG =

(0, 0, mP ∀ g, 0, 0, 0) T 为飞行器模型的重力向量, g= 9. 8 m ∀ s
- 2

.

(3) 绳牵引并联支撑系统的整体动力学模型(动力学符号如图 3所示) ,可式( 8) , ( 9)推导出,有

(M0 + J
T
MJ ) !X + ( �M0 + J

T
M�J + J

T
BJ )�X = J

T ∃- FG� (10)

图 3� WDPSS�8 的动力学符号

Fig . 3 � Dynamic Notat ion for WDPSS�8

� � 绳牵引并联支撑系统的动力学模型是高度耦合的非线性系

统,而且冗余驱动引入了过约束. 因此, 在设计控制方案时, 必须

对动力学模型进行线性化和解耦处理,并设计一个电机的驱动器

向量,有

∃= ( J
T
)
+
[ K d( Xd - X) + K v (�X d - �X) + FG ] + v.

这里满足 J
T
v= 0 , K d和 K v为无风时的控制反馈增益.可以证明,

用该控制律下的控制系统是稳定的.

(4) 动导数的推导� 以俯仰振荡运动( X= �P= {0 � 0 � 0 � 0

� �P � 0} T= {0 � 0 � 0 � 0 � �P, 0sin �t � 0} T )为例, 推导在吹风前

后相对应的系统整体动力学方程.

(1) 在吹风前时,式(10)可表达为

(M0 + J
T
MJ )!�P + ( �M0 + J

T
M�J + J

T
BJ )��P = J

T ∃- FG� (11)
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由此可得

a!�P + b��P = c�
其中: a是矩阵( M0+ J

T
MJ)的第 5行的所有元素之和; b 是( �M0 + J

T
M�J+ J

T
BJ )的第 5行的所有元素

之和; c= K d( �P, d- �P )+ K v (��P, d- ��P ) ,��P, d为飞行器模型的期望俯仰角速度; M y ( t) off定义为在无风下,

当飞行器模型做俯仰振荡时系统的振荡力矩,满足

M y ( t) off = (  M y ) off sin( �t +  ) = a!�P + b��P = c = K d( �P, d - �P) + K v (��P, d - ��P)� (12)

� � (2) 在吹风下,当飞行器模型做俯仰振荡时, 则式( 10)可表达为

M
!�P
y !�P + M

��P
y ��P + M

�P
y �P + (M0 + J

T
MJ )!�P + ( �M0 + J

T
M�J + J

T
BJ )��P = J

T
∃- FG� (13)

M y ( t) on定义为在吹风下,当飞行器模型做俯仰振荡时系统的振荡力矩,满足

M y ( t ) on = (  M y ) onsin( �t +  ) = K∃d (�P, d - �P) + K∃v (��P, d - ��P )� (14)

由方程(11)和( 13) , 可得到

M
!�P
y !�P + M

��P
y ��P + M

�P
y �P = [ (  M y ) on - (  M y ) off ] sin( �t +  )� (15)

由方程(12) , (14)和(15) ,可得到

[ (  M y ) on - (  M y ) off ] sin( �t +  ) = (K∃d - K d) (�P, d - �P ) + (K∃v - K v ) (��P, d - ��P)� (16)

� � 事实上, ∃和 ∃∃的第 5列 ∃y 和∃∃y ,可分别由拉力传感器来测得� 即
∃y = a1∃

y
sin �t + b1∃

y
cos �t ,

∃∃y = a∃1∃∃
y
sin �t + b∃1∃∃

y
cos �t� (17)

� � 因此,方程(17)可表示成

[ (  M y ) on - (  M y ) off ] sin( �t +  ) = J 5( a∃1∃∃
y
- a1∃

y
) sin �t + J 5( b∃1∃∃

y
- b1∃

y
) cos �t� (18)

其中: J 5 是矩阵 J
T 的第 5行的所有元素之和.

因为 �P= �P, 0sin �t,��P= ��P, 0 cos �t ,!�P= - �2�P, 0sin �t ,所以上式可表达为

M
�P
y - �2M

!�P
y =

(  M y ) on -  M y ) off

�P, 0
co s  = J 5( a∃1∃∃

y
- a1∃

y
) ;

M
��P
y =

(  M y ) on -  M y ) off
��P, 0

sin  = J 5( b∃1∃∃
y
- b1∃

y
) .

� � 由于有 M
��P
y = M

�!
y+ M

�y
y ; M

!�P
y = M

��y
y ; M

�P
y = M

!
y ,方程(19)可表示成

M
!
y - �2M

��y
y =

(  M y ) on - (  M y ) off

�P, 0
co s  = J 5( a∃1∃∃

y
- a1∃

y
) ; (19)

M
�!P
y + M

�y
y =

(  M y ) on -  M y ) off

��P, 0
sin  = J 5( b∃1∃∃

y
- b1∃

y
) . (20)

� � 方程(19) , (20)可重新表达为

m
!
y - K

2
m
��
-

y
y =

(  M y ) on -  M y ) off
�P, 0qsb A

cos  =
J 5( a∃1∃∃y - a1∃y )

�P, 0qsb A
� (21)

式(21)中: m!
y- K

2
m
��
-

y
y 被称为 同相导数; K=

�bA
V
为折算频率; bA 为平均动力学弦长; V 为未被干扰气

流速度.则有

m
�!
y + m

�
y
y =

(  M y ) on -  M y ) off

�P, 0 qsbAK
sin  =

J 5 ( b∃1∃∃
y
- b1∃

y
)

�P, 0qsb AK
� (22)

其中: m�!y+ m
�
y
y 为正交导数.

依此类推, 可得到另外 2个单自由度振荡运动(旋转和偏航)所对应的动导数.

4 � 结论

通过对�硬式 支撑系统、�软式 张线支撑系统及绳牵引支撑系统的分析,可以得出以下 4点结论�
( 1) 低速风洞试验的静导数测量采用�软式 支撑系统较好� 因为该系统具有支撑刚度大、对气流

干扰量小、测量精度高、可达攻角范围大的特点.
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( 2) 动导数的实验测量目前还只能采用�硬式 支撑系统, 而张线支撑系统只能实现静导数测量;绳

牵引支撑系统可以实现动导数测量,但目前还处于研究阶段.

( 3) 绳牵引支撑系统拥有张线支撑系统的全部优点, 而且采用机器人的控制技术,可实现单自由度

的和多个姿态角组合的飞行器模型的多种振荡运动� 通过特有的测力原理, 可实现静导数和动导数的

实验测量.

( 4) 在传统风洞试验基础上,结合绳牵引系统的自身特点,解析归纳了绳牵引支撑风洞试验系统的

静导数和动导数测量原理.但分析只停留在理论上, WDPSS�8的动导数测试平台还有待于完善,飞行器

模型的振荡位移和电机的真实驱动力矩的精确测控系统,有待于进一步得到研发.
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Analysis of Calculation Principle of Aerodynamic Derivatives

of the Aircraft in Wire�Driven Parallel Suspension

Systems for Low�Speed Wind Tunnels

HU L ong, ZH ENG Ya�qing

( College of Mechanical Engineering and Au tomat ion, Huaqiao University, Quanzhou 362021, Ch ina)

Abstract: � After analy sis of the tr aditional strut suspension system, cable mounted suspension system, and w ir e�dr iven

par allel suspension system, it can be concluded by compa rison that it is a mo re suitable w ay to use cable mount ed suspen�

sion sy st em t o measur e the static derivativ es of the aircr afts in low�speed w ind tunnels but it can only measur e that, and

wire�driv en parallel suspension system not only owes all o f the advantag es o f cable mounted suspension system when

measuring the st atic der ivat ives, but also it can measur e the dynamic der ivatives w hen the air cr aft perfo rms the oscilla�

t ions including single degr ee�o f�freedom oscillation and o ther oscillations with the mult i�attitude combination. Based on the

pr inciple of tr aditional w ind tunnel tests and the inherent character istics o f wire�driv en parallel suspension system, the

summary of calculation principle o f aerodynamic deriv ativ es including static and dynamic derivativ es of the aircr aft in

wire�driv en parallel suspension sy stem fo r low�speed w ind tunnels is made.

Keywords: � w ind tunnel; suspension system; wire�driv en; aerodynamic deriv ativ es
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