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机动式再入弹头小滚转气动力风洞试验技术

赵俊波，梁　彬，付增良，张石玉，高　清
（中国航天空气动力技术研究院，北京　１０００７４）

摘　要：基于气浮轴承的自由滚转式小滚转力矩测量系统的风洞试验技术，针对传统的惯性再入武器向再入机动

武器发展需求，利用多孔光栅及高灵敏度光电传感器测量带小突起（如边条，小配平翼）的非轴对称模型自由滚转

状态下的角速度随时间的变化过程。采用理论验证、最小二乘拟合、动力学仿真计算等方法，建立相应滚转力矩气

动力模型进行试验数据处理和分析。风洞试验结果显示，数据大小合理，规律性好，同时可获得试验模型在滚转运

动中的滚转气动力随时间的变化曲线，以及任意滚转角位置的小滚转静力矩，能够满足机动式再入弹头小滚转气

动力测量试验的发展需求。
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０　引　言

　　战略导弹在再入大气层的过程中，由于烧蚀的作

用，弹头表面会产生外形的小不对称，因此将产生小

滚转力矩。该小滚转力矩无论起加速或减速弹头滚

转运动的作用，都会带来滚转共振、滚转过零等一系

列滚转异常问题，将直接影响弹头的战术技术性

能［１２］。

　　对于再入弹头烧蚀产生小滚转气动力问题的研

究国内外均有一定进展［１６］，研究内容涵盖了烧蚀量
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的产生和确认、烧蚀产生小滚转力矩系数的测量等。

其中中国空气动力研究与发展中心的赵忠良等［３］采

用气浮轴承与固定天平相结合的方式，实现了固定姿

态模型的小滚转静力矩系数测量；中国航天空气动力

技术研究院的白葵等［６］利用基于气浮轴承的自由滚

转试验方法，实现了小滚转气动力的测量，试验结果

测量的滚转静力矩系数精度达到１０－６量级，且能够

同时测得滚转阻尼力矩系数。在这些研究当中，固定

姿态模型试验测得的滚转静力矩系数是当次试验姿

态的瞬时量；自由滚转试验获得的滚转静力矩系数是

整个滚转过程中的平均量。而在实际的飞行当中，再

入弹头作持续的滚转运动，是一个动态的过程，若弹

头为惯性弹头，外形轴对称，滚转静力矩系数不随滚

转角变化，其瞬时量和平均量基本能够满足工程使用

需求；但随着对再入战略武器有效突防要求的不断提

高，国内外逐渐由传统的惯性再入武器向机动式再入

武器发展，基于传统轴对称布局的惯性再入弹头，也

通过安装控制翼［７］、底部削平［８］等造成基本外形不对

称的方式来增强机动能力，这就使得弹头在带迎角滚

转的过程中，滚转静力矩系数随滚转角的周期性变化

而变化。同理，烧蚀造成的小不对称在迎角不为零的

情况下，所产生滚转静力矩系数在不同滚转角位置也

不一样。综上所述，滚转静力矩系数的瞬时量和平均

量不足以满足再入机动武器的发展需求，因此，风洞

试验对烧蚀产生的小滚转气动力进行更为精细、准确

测量显得尤为重要。

　　本文针对再入弹头发展趋势及其小滚转气动力

测量需求，基于气浮轴承的自由滚转式小滚转力矩测

量系统，采用多孔光栅及高灵敏度光电传感器测量带

小突起（如边条、小配平翼）的非轴对称试验模型自由

滚转状态下的角速度变化过程。同时根据试验对象

布局特征建立相应滚转力矩气动力模型进行了理论

验证，使用传统的试验数据处理方法结合飞行动力学

仿真计算，获得了试验模型在滚转运动中的滚转气动

力随时间的变化曲线，以及任意滚转角位置的小滚转

静力矩系数。

１　试验设备及模型

１．１　测量系统

　　机动式再入弹头小滚转气动力测量系统的硬件

设备主要包括气浮轴承、多孔光栅和光电传感器、支

杆、供气管路、控制柜和采集计算机，如图１所示。其

中，气浮轴承是测量系统的核心设备，主要包括转子、

定子、模型支撑架以及正反向驱动涡轮（图２）。转子

与定子之间缝隙约为０．０５ｍｍ，且定子的周向及前后

端都安装了节流器，可以对轴承进行起浮和前后向止

推。同时，后端安装了可以进行正、反向气流驱动的

涡轮机构，能够更为方便的对模型转速进行控制。气

浮轴承加载试验表明，当轴承供气压力为０．７ＭＰａ

时，径向及轴向承载能力为５０ｋｇ，以轴承中心为参考

点的力矩承载能力为５０Ｎ·ｍ。由于自由滚转试验

模型尺寸较大，该参数指标能够满足小迎角范围内的

风洞试验。

图１　小滚转气动力测量系统
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图２　气浮轴承及模型装配
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　　测量系统中，控制柜内部包含气源过滤器、调压

阀、供气开关、数据采集卡、智能控制仪等。中压气源

进入控制柜后，气流经过过滤、调压后，分三路分别通

往气浮轴承、正向驱动涡轮、反向驱动涡轮，可分别通

过相应气路开关控制轴承的起浮及正、反向旋转驱动

控制，以达到试验所需转速。如图２和图３所示，在

模型旋转的过程中，安装于模型尾部的多孔光栅跟随

模型旋转，而固定于支杆上的光电传感器保持不动。

因此当光栅上的孔通过光电传感器时，传感器的状态

为开，输出高电压信号（约８５００ｍＶ），反之传感器状

态为闭，输出低电压信号（约５７００ｍＶ）。随着模型

和光栅的不断旋转，光电传感器不断开／闭生成高／低

电压信号（图４）。根据信号采集频率、光栅孔间隔角

度等系统信息，可通过高／低电压信号计算获得模型

转动角速度和角加速度随时间的变化，如图４，显示

了某试验车次０．４ｓ内光电传感器的原始电压信号和
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相应的模型角速度变化曲线。本文中，试验测量系统

的数据采集频率为２５ｋＨｚ，多孔光栅周向平均分布

７２个光栅孔，每孔间隔角度为５°。

图３　多孔光栅和光电传感器
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图４　原始电压信号和相应的模型角速度变化曲线
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１．２　模型

　　为测量非对称外形和烧蚀等造成的小滚转气动

力，采用了在轴对称光弹模型的基础上，添加配平翼

和用边条模拟烧蚀的非轴对称模型进行试验，图５显

示了不同模型的示意图。

图５　模型示意图
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　　要获得滚转阻尼力矩系数和滚转静力矩系数，还

需要模型的外形参数和滚转转动惯量等信息。不同

模型滚转转动惯量由附加质量法获得［２］，模型底部直

径为１４０ｍｍ，边条规格０．７ｍｍ×３．５ｍｍ×３（厚度

×宽度×条数），每条周向角间隔２２．５°。

２　试验原理及方法

２．１　控制方程

　　风洞启动后，模型在风洞中作自由滚转运动，可

用滚转运动方程进行描述：

　　犐
ｄ犘
ｄ狋
－犆犾狆狇狊犇

犇
犞
犘－犆犾０狇狊犇＝０ （１）

其中，犘为模型转速，犐为模型滚转转动惯量，犇 为模

型底部直径，犞 为来流速度，狇为来流动压，狊为模型

底部面积，犆犾狆为滚转阻尼系数，犆犾０为滚转静力矩系

数。由前文所述，配平翼、烧蚀等造成的外形不对称

使得弹头在带迎角滚转的过程中，滚转静力矩系数随

滚转角进行周期性变化。本文中考虑使用三角函数

对滚转静力矩犆犾０变化进行建模：

　　犆犾０（） ＝犆犾０＋犃ｓｉｎ（） （２）

其中，犆犾０为平均滚转静力矩系数，犃为犆犾０变化振幅，

为模型滚转角，取＝０时犆犾０＝犆犾０。为验证此滚转

静力矩模型的合理性，选取图５所示配平翼布局为

例，建立三维外形并使用三角面元网格进行表面离

散，采用牛顿法［９］对风洞试验状态进行工程估算，获

得不同迎角下滚转静力矩系数随滚转角变化曲线，如

图６所示。由图可见，将三角函数对滚转静力矩的变

化进行描述是合理的。将式（２）带入式（１），滚转运动

控制方程变为：

犐
ｄ犘
ｄ狋
－犆犾狆狇狊犇

犇
犞
犘－ 犆犾０＋犃ｓｉｎ（）（ ） 狇狊犇＝０ （３）

　　因此，在已知模型外形参数、转动惯量和风洞气

流参数的条件下，可基于模型转速的变化数据，根据

控制方程式（３）对试验数据进行处理，从而得到滚转

阻尼系数犆犾狆、平均滚转静力矩系数犆犾０、以及滚转静

力矩系数的变化幅度犃 等气动力系数。若迎角为

零，犆犾０不随角变化，即犃为零，式（３）与式（１）等同，

因此式（１）可视为式（３）的平均简化。

图６　滚转静力矩气动模型验证

犉犻犵．６　犕狅犱犲犾狏犪犾犻犱犪狋犻狅狀狅犳狉狅犾犾犻狀犵犿狅犿犲狀狋
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２．２　试验数据处理

　　如前文所述，为实现精细化测量，测量设备和控

制方程考虑了滚转静力矩随滚转角的变化，滚转运动

方程更复杂化，需要计算的气动力系数较多。因此试

验数据的处理采用最小二乘法结合动力学仿真计算，

打靶法匹配试验结果曲线的方法。试验数据处理流

程简图如图７所示，其主要步骤如下：

　　１）基于式（１）所示的简化控制方程使用最小二

乘法对模型转速、转加速度变化曲线（犘～ｄ犘／ｄ狋曲

线）进行最小二乘拟合，可获得滚转阻尼系数犆犾狆和平

均滚转静力矩系数犆犾０。此方法与文献［２］、［６］中方

法类似，这里不再赘述。以往的自由滚转试验都是按

照此步方法进行数据处理，所得滚转静力矩系数均为

平均量［６］。

　　２）在获得犆犾狆和犆犾０的基础上，不断调整犃的值，

采用改进欧拉法对完整的滚转运动方程（式（３））进行

仿真模拟，寻找最适合的犃的值，使得仿真结果与试

验结果差别最小，从而确定滚转静力矩系数犆犾０随滚

转角的正弦变化规律。

　　在匹配仿真结果与试验结果，寻找合适犃 值的

过程中，本文采用打靶法［１０］来寻找该值。打靶法的

主要思路是适当选择和调整初值条件，求解初值问题

使之逼近给定条件（仿真结果与试验结果差别最小），

此不断调整初值条件的求解过程类似于不断调整试

射条件使之达到预定靶位，故称之为打靶法。同时，

引入欧几里德距离［１１］或ＴＩＣ系数
［１２］最小作为匹配

的条件判据，试验数据处理结果显示，两种条件判据

所得结果一致。

图７　试验数据处理流程简图

犉犻犵．７　犜犺犲犳犾狅狑犮犺犪狉狋狅犳犱犪狋犪狆狉狅犮犲狊狊犻狀犵

３　试验结果与分析

　　通过前文的讨论可知，进行试验数据处理，除试

验模型的参数外，还需要给出气流参数。本文试验

中，试验马赫数犕犪＝５．０，试验迎角α＝０、２°、４°、６°，

侧滑角β＝０°，总压狆０＝１×１０
６Ｐａ，总温犜０＝３５３Ｋ，

来流动压狇＝３６０００Ｐａ，来流速度犞＝７６０００ｍ／ｓ。

试验中，模型角速度变化范围约为６００ｒ／ｍｉｎ～１５０

ｒ／ｍｉｎ。

　　为与以前的试验结果
［６］进行比较，验证试验技术

的可靠性，首先使用了１．２°翼偏角标准模型进行试

验。如表１所示，标模试验的结果与之前试验结果一

致，试验设备和测量系统可靠。同时，地面试验结果

表明滚转静力矩系数的测量精度达到１０－７量级，满

足试验的测量要求。

表１　标模试验结果

犜犪犫犾犲１　犜犺犲犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾狉犲狊狌犾狋狊狅犳狊狋犪狀犱犪狉犱犿狅犱犲犾

犆犾０ 犆犾狆

ＢａｉＫ，ｅｔａｌ［６］ １．４０×１０－４ －１．２４×１０－２

Ｐｒｅｓｅｎｔ １．４３×１０－４ －１．１２×１０－２

　　本文试验中，由于模型的滚转阻尼系数和滚转静

力矩系数都较小，模型转速下降较慢，因此同一试验

状态需要分２～３次试验才能完成整个转速变化范围

的测量，各个转速段的试验数据处理结果进行平均处

理，可获得最终各个迎角下，不同模型安装状态的平

均滚转力矩和滚转阻尼力矩系数。图８给出了边条

外形、α＝０°试验状态时，不同试验车次的平均转速变

化曲线。图８的结果显示，同一试验状态不同试验车

次高、低转速测量结果连续性、转速重叠区域重复性

都较好，也直接验证了试验系统的可靠性。

图８　不同车次平均转速变化曲线

（边条外形，α＝０°）

犉犻犵．８　犜犻犿犲犮狅狌狉狊犲狊狅犳犪狏犲狉犪犵犲狉狅犾犾犻狀犵狉犪狋犲

（犫狅犱狔狑犻狋犺狊狋狉犪犽犲，α＝０°）

　　图９、图１１和图１２显示了不同模型，不同迎角

下的最终试验结果。首先分析滚转阻尼力矩，两种模

型犆犾狆随迎角的变化见图９。由图９中的结果可以看

到，犆犾狆数据大小合理，符合基本物理规律：模型配装

的突起物越大，犆犾狆越大，配平翼模型的犆犾狆量级比边

条模型高约一个量级。

　　滚转静力矩犆犾０的均值犆犾０和波动幅值犃 也得到

了有效测量和区别。图１０以配平翼外形、α＝６°为
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图９　犆犾狆变化曲线

犉犻犵．９　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾狉犲狊狌犾狋狊狅犳犆犾狆

例，显示了犆犾０随滚转角的正弦变化。由于两个模型

均不存在滚转舵偏作用，理论上模型旋转一周后各滚

转角位置滚转静力矩相互抵消，犆犾０应为零。但注意

到如图１０所示，犆犾０的变化幅度犃 的量级相对较大，

存在最小二乘拟合误差、大数平均误差等数据处理中

带来的计算误差；同时考虑模型安装、边条和配平翼

加工等其他因素，因此犆犾０为一小数。根据图１１和图

１２中结果可以看到，变化幅度犃越大，此误差就越明

显。当模型迎角为零时，理论上犆犾０不随滚转角变化

而变化，但存在模型安装误差、边条和配平翼加工精

度、多孔光栅加工不对称等因素，同时由于模型尺寸

较大，进行风洞试验时模型支杆系统会有微小的弹

性形变和结构性振动，使犆犾０产生微小周期性波动，数

据处理后波动幅度犃为一小数。

图１０　犆犾０变化曲线

（配平翼外形，α＝６°）

犉犻犵．１０　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾狉犲狊狌犾狋狊狅犳犆犾０

（犫狅犱狔狑犻狋犺狋狉犻犿犿犻狀犵狑犻狀犵狊，α＝６°）

图１１　犆犾０变化曲线

犉犻犵．１１　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾狉犲狊狌犾狋狊狅犳犆犾０

　　当模型迎角不为零时，犆犾０随滚转角产生正弦规

律变化，其波动幅值犃的结果如图１２所示。根据图

１２结果可见，迎角越大，犆犾０的波动幅度犃越大，与理

论分析中工程估算所预测的规律一致。图１３给出了

迎角α＝６°时，配装配平翼外形模型试验与仿真计算

的犘～狋曲线。图中结果明确了犆犾０正弦规律变化所

产生的模型转速波动现象。同时可以看到，完整运动

方程的仿真结果与试验结果吻合很好，再次验证了本

文所建立气动力模型的合理性。

图１２　犃变化曲线

犉犻犵．１２　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾狉犲狊狌犾狋狊狅犳犃

图１３　转速变化曲线（配平翼外形，α＝６°）

犉犻犵．１３　犜犻犿犲犮狅狌狉狊犲狊狅犳狉狅犾犾犻狀犵狉犪狋犲

（犫狅犱狔狑犻狋犺狋狉犻犿犿犻狀犵狑犻狀犵狊，α＝６°）

　　对于模型转速变化曲线和滚转静力矩系数正弦

波动变化幅值犃 的数据处理，需要重点讨论和说明

的是：如图１３所示，以配平翼外形、α＝６°为例，模型

转速较大时（犘＞４０ｒａｄ／ｓ），转速曲线波动较不明显；

转速逐渐下降后（２５ｒａｄ／ｓ＜犘＜４０ｒａｄ／ｓ），其波动越

来越显著；当转速较小时（犘＜２５ｒａｄ／ｓ），波动特征变

得非常明显。原因可解释如下：当转速犘较大时，滚

转控制方程中犆犾狆狇狊犇
犇
犞
犘 项较大、（犆犾０＋犃ｓｉｎ（） ）

狇狊犇相对较小，因此滚转力矩波动幅值犃不容易在转

速曲线变化中体现；当转速犘逐渐下降，犆犾狆狇狊犇
犇
犞
犘

项逐渐减小，而 犆犾０＋犃ｓｉｎ（）（ ） 狇狊犇 所占比重逐渐增

加，其带来的转速波动变化就越来越明显。（若进一
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步考虑极端情况犘＝０，则滚转运动方程简化为静力

矩平衡方程，描述常规静态测力试验，试验结果将只

体现犆犾０的作用而无犆犾狆的作用）。根据以上分析可

知，犃的最终试验结果采用类似犆犾狆和犆犾０的各转速段

车次结果进行平均处理的方法是欠佳的，对转速较低

的试验数据区域进行仿真匹配更容易得到相对准确

的结果，换言之，转速范围较低的车次或转速较低的

试验数据区域所计算出的滚转力矩系数波动幅值结

果比高转速下的结果更为准确和可信。

４　结　论

　　本文中基于气浮轴承技术的风洞测量系统能够

满足对机动式再入弹头小滚转气动力的精细、准确化

测量。试验数据大小合理，规律性好，能够在准确测

量滚转阻尼系数和平均滚转静力矩的基础上，获得烧

蚀和安装配平翼等外形不对称产生的滚转静力矩波

动变化规律和幅值。

　　理论分析和试验结果表明，正弦函数气动模型能

够很好的描述犆犾０的变化。原因在于：犆犾０的变化与滚转

角有关，而滚转角的变化规律正是周期性的三角函数。

　　理论分析和动力学仿真计算在辅助试验数据处理

的同时很好的验证了试验结果。多种方法相互验证，

完善了小滚转气动力测量的综合性风洞试验技术。
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