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基于电磁干风洞的大柔性结构准模态试验研究
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(中国航天空气动力技术研究院,北京　１０００７４)

摘　要:结构的频率是结构的重要动力学特性,对于飞行器来说,当机翼等大型结构在非定常气动力作用下发生变

形时,其频率也会发生变化.本文介绍了一种地面电磁干风洞试验方法,利用电磁场和安培力实现气动力的模拟,

在不接触模型的情况下对模型进行静动态加载.基于这种新的试验技术,建立了一种地面电磁干风洞实验方法,

利用电磁场和安培力实现气动力的模拟,可有效实现对模型结构的非接触式静态和动态气动力跟随加载.利用该

实验系统,研究了静动态条件下,结构质量、刚度分布对飞机内载荷的影响;结构变形对结构动力学特征的影响.

结果表明,结构的弯曲变形会影响结构的弯曲和扭转频率,结构的质量和刚度分布会对结构内载荷产生较大影响.

这种新的试验方法有利于研究大柔性结构的气动弹性特性,对新型飞机的设计和研制具有重要意义.
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electromagneticdrywindtunnel

HOUYingyu∗ ,LIUZiqiang
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　　Abstract:Thefrequencyofstructuresisanimportantdynamiccharacteristic．Foraircrafts,
whenthewingandotherlargescalestructuresdeformundertheactionofunsteadyaerodynamic
forces,itsfrequencycorrespondinglychanges．Forlargestructuralflexibleaircraftrepresentedby
highaltitudelongenduranceUAVs,itisveryimportanttoexplorethevariationrulesofthe
structuraldynamiccharacteristicsoftheaircrafttodevelopthedesigntechnologyandimprovethe
designmethod．Thispaperintroducesatestmethodofagroundelectromagneticdrywindtunnel．
Aprincipleexperimentmethodofthegroundelectromagneticdrywindtunnelisestablished．The
electromagneticfieldandAmpereforceareusedtorealizethesimulationofaerodynamicsforce,
andthemodelisstaticallyanddynamicallyloadedwithouttouchingthemodel．Basedonthisnew
testtechnique,aseriesofexperimentswerecarriedoutbyusingtheexperimentalsystem,and
theinfluenceofthestructuralqualityandstiffnessdistributionwasanalyzedontheinternalload
ofthe aircraft understatic and dynamicconditions．Theresultsshow thatthe bending
deformationaffectsthebendingandtorsionfrequenciesofthestructure,andthedynamic
characteristicsofthestructure．Thisnewtestmethodisconducivetothestudyofaeroelastic
characteristicsoflargeflexiblestructures,andisofgreatsignificanceforthedesignand
developmentofnewaircraft．
　　Keywords:unsteadyaerodynamicforce;drywindtunneltest;aeroelasticity;largedeformaＧ
tionwing;quasimodaltest



０　引　言

　　分析结构因素对于飞机内载荷的影响,在相同外

载荷条件下,有效降低飞机内载荷,同样可以起到提

高飞机性能,优化飞机结构的目的.为了分析各项设

计因素对于内载荷的影响,从而指导该类飞机的综合

设计,有必要针对此类飞机开展一般性实验研究[１].

　　针对大柔性飞机的实验手段通常包括飞行实验、
车载实验、风洞实验和地面模拟实验.地面模拟实

验以其价格低廉、重复性好、对模型要求较低、可以

针对飞机初步设计阶段作一般性研究、便于研究该类

飞机设计过程的一般规律等优点受到各国学者的广

泛关注,特别是对于以控制、结构非线性等非气动力

因素起主导作用的动力学过程,地面模拟实验更具有

优势[２].

　　Kearns等[３]、TsAGI[４]、美国ZONA 公司[５]、北
京航空航天大学吴志刚、杨超等[６]、许云涛等[７]均使

用激振器激励的方法进行了地面颤振模拟实验的研

究.其中,２０１１年,美国的ZengJ[５]将这种试验技术

命名为“干风洞试验技术”.上述地面模拟实验通常

将分布气动载荷等效到离散的有限数目的结点上,通
过机械激振系统来实施加载.这种方法原理简单易

行,对于小变形结构是可行的,但对于大柔性结构实

验,则存在激振器行程限制,激振力跟随性较差,附加

刚度较大等问题.

　　电磁加载目前已广泛用于工业领域[８Ｇ９],但是用

于模拟飞行载荷尚未从文献中查到.中国航空工业

空气动力技术研究院的潘金柱[１０]等研制了一套磁阻

尼器用于检测动导数测量系统的可靠性.它的设计

思想是通过磁场中载流导线受到的电磁力矩模拟气

动阻尼力矩,以地面模拟调试代替实际风洞吹风试

验,从而省去了风洞试验中的调试工作.本实验计划

实现非定常气动力的干风洞模拟,由于飞机的非定常

气动力不仅仅与飞机设计的飞行工况相关,也与飞机

实时的结构变形和飞行状态相关.希望通过这套设

计的干风洞试验方法能够模拟飞机在飞行过程中所

承受的非定常气动力,从而解决传统地面干风洞试验

方法与气动载荷相差较远的问题,进而通过试验分析

结构刚度和质量分布对于飞机内载荷的影响.

　　本文以太阳能无人机研制为背景,以大展弦比飞

机机翼为研究对象,拟采用一种新颖的电磁加载装置

进行大展弦比机翼的载荷模拟,基于载流导线的安培

力加载方式,使结构非接触静动态跟随加载的实现成

为可能,使机翼结构在不规则阵风下载荷和响应的模

拟成为可能.相对于传统的干风洞试验技术,这种方

法能够避免加载设备与模型的接触干扰,可以实现在

不改变模型边界条件的前提下,改变模型的受力,最
大限度地实现了对“飞行状况”的模拟,并在此基础

上,开展大展弦比结构静动力试验和气动弹性研究.

１　试验原理和试验方法

　　电磁干风洞实验装置[１１Ｇ１２]是利用闭合的气动弹

性实验系统对试验模型进行加载的方法,实验的基本

原理如图１所示.

图１　试验原理图

Fig．１　Testschematicdiagram

　　如图１所示,该试验系统由数据采集/反馈系统

和气动力模拟系统两部分组成.数据采集/反馈系统

利用传感器采集试验模型的变形数据,并将采集得到

的模型变形数据传递给计算机,计算机将对采集的数

据进行实时处理,计算出在该变形条件下模型所应该

承受的“气动力”,并将结果发送至“程控电源”.

　　气动力发生系统中的程控电源将根据计算机所

发出的指令对加载导线输出相应大小的变化电流.
根据安培定理,通电导线在磁场下将承受安培力的作

用,安培力的大小与电流强度成正比,由于模型和加

载导线之间相互固定,并位于均匀磁场之中,这也将

引起对模型加载力的实时变化.在模型不同位置粘

贴加载导线,可以使模型实现模型在不同变形条件下

所应承受“气动力”的实时变化,在变化的加载力下,
模型又将产生新的变形,变形再被传感器测量,从而

建立闭合的气动弹性试验系统.图２为实验设备的

实物图.

　　在该试验系统中,计算机起到关键的连接作用,
在计算机中将编写控制程序实现数据采集和系统控

制.基于 Labview 编写控制数据采集软件,该软件

具有系统控制、运算、发出电流输出指令、接收发馈信

号、存储采集信号等多项功能.图３所示为部分主程

序框图.

　　对上述试验装置进行加载校核实验[１３],实验结

果显示:地面电磁干风洞试验可以比较准确地进行静

态和动态加载,试验测试方法准确有效.
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图２　试验系统实物图

Fig．２　Experimentalequipment

图３　实验控制软件主程序局部

Fig．３　Partofthemainprogramofthe
experimentcontrolsoftware

２　试验模型

　　模型采用铝合金材料制造,铝合金材料模型尺寸

为９２０mm×１４mm×２mm 的铝合金长条,由于是

原理性试验,试验模型并不代表某一具体的飞行器结

构.模型一端长１２０mm 的部分插入夹具中,使用螺

钉夹紧固定,模型的其它８００mm 部分向外伸出,构
成悬臂梁.不考虑模型自重,模型在夹具中的振型和

频率如图４所示,其中,模型和夹具整体结构的一阶

振型为一阶面外弯曲;二阶振型为二阶面外弯曲;三
阶振型为一阶面内弯曲.模型夹具使用超硬铝７０７５
制造,对模型进行夹紧固定.

图４　试验模型的动力学特征

Fig．４　Dynamiccharacteristicsoftestmodels

３　准模态试验

　　准模态实验的目的是分析模型变形对于结构模

态的影响,通过与仿真分析对比,研究在不同的结构

变形条件下结构的动力学特征.以往的准模态实验

通常是通过增加配重或使用橡皮绳来进行的,通过质

量块或者附加拉力的方式改变模型变形,再测量在不

同模型变形条件下的模型频率.这种实验方法在改

变模型变形的同时也改变了模型的质量分布或刚度

分布[１４Ｇ１５],对实际结果产生不利影响.地面电磁干风

洞实验技术为准模态实验提供了一种不改变模型质

量、刚度分布就可以改变模型变形的方法.实验过程

中不需要另外配置激振器,使用程控电源提供周期变

化的电流强度即可产生周期变化的安培力,从而实现

对模型的激振.

３．１　实验步骤

　　１)对加载导线分别施加电流强度为１＋sin(ωt),

２＋sin(ωt),３＋sin(ωt),４＋sin(ωt)安培的电流.由

于施加的电流强度随时间不断变化,加载导线所提供

的安培力也随时间周期变化,这就形成了对模型的激

振力.

　　２)利用扫频的实验方式激励模型,激振圆频率

ω 每１０s增加１rad/s.利用激光位移传感器测量距

模型根部１９５mm 的测试点 A的位移.

　　３)建立有限元模型,分析模型在不同激励频率

下的响应,与实验结果对比分析在不同变形条件下的

结构动力学特征.

　　实验过程中使用１２根加载导线同时进行加载,
则在单位电流强度下,设备将产生约０．１３６N的安培

力,当施加６A的电流时,设备将产生约０．８４N的安

培力.准模态实验的示意图如图５所示.

图５　准模态实验示意图

Fig．５　Schematicdiagramofquasimodalexperiment

　　在无电流状态下,模型端部的最大挠度约为１２cm,
在施加电流强度为１A、２A、３A、４A、５A 的电流

时,模型端部的最大挠度分别约为９．６cm、７．２cm、

４８cm、２．４cm,０cm.

３．２　实验结果

　　测试的激光位移传感器位于模型上部,测量数据
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为激光位移传感器本身到模型上固定点到的距离,如
此测量获得在电流强度为１＋sin(ωt)A 的安培力的

条件下结构的扫频曲线如图６所示.

图６　部分扫频实验结果

Fig．６　Partialsweptfrequencytestresults

　　按照同样的实验方法可以获得在其它安培力的

条件下的扫频实验结果.对实验结果进行处理,可以

得到在不同激振频率下模型的振幅和平衡位置数据.
使用在某一频率的振动波峰与波谷计算得到振幅,使
用该频率下的波峰和波谷平均值得到平衡位置,并且

暂将此平衡位置命名为“平衡距离”.对该试验模型

进行的准模态实验的振幅和“平衡距离”进行统计,获
得结果如图７、图８所示.

图７　电流强度为１＋sin(ωt)A的安培力时的频率结果

Fig．７　FrequencyresultsofAmpereforceat
currentintensityof１＋sin(ωt)A

图８　电流强度为１＋sin(ωt)A的安培力时的平衡距离结果

Fig．８　Theresultofequilibriumdistancewhenthe
currentintensityis１＋sin(ωt)Aampereforce

　　按照相同的实验方法改变电流强度可以得到不同

安培力条件下的模型频率,对不同加载力条件的模型

频率进行统计,结合仿真计算,部分结果如表１所示.

表１　部分准模态分析结果

Table１　Apartofthequasimodalanalysisresults

加载力/(NmＧ１) ０．４７ ０．９３ １．４０ １．８７ ２．３３
一阶弯曲频率/Hz ２．４４３ ２．４４５ ２．４４６ ２．４４９ ２．４５２
二阶弯曲频率/Hz １５．１６ １５．１５ １５．１３ １５．１０ １５．０６
一阶扭转频率/Hz ６６５．８ ６６７．７ ６７０．９ ６７５．１ ６８０．７

　　通过计算结果和仿真分析可以得到如下结论:

　　１)对于该实验模型,模型在变形条件下,其一阶

弯曲频率和一阶扭转频率都会有所增加,变形越大对

应的频率也将越高,这与干风洞实验的结论一致(模
型初始变形是在重力作用下向下弯曲,施加安培力

后,模型的向下弯曲幅度变小).

　　２)对于该实验模型,模型在变形条件下,其二阶

段弯曲频率会有所降低,结构变形越大,二阶弯曲频

率也将越低.

　　３)对于该实验模型,模型的变形对于扭转频率

的影响较大,而对弯曲频率的影响较小.

４　柔性结构变刚度实验

　　柔性结构变刚度实验的目的是:分析刚度对于内

载荷的影响,研究在不同的刚度分布条件下结构的动

力学特征.

４．１　实验步骤

　　１)对铝合金模型施加一定的静载荷和动载荷,
输出电流中圆频率每１０s增加１rad/s,利用扫频的

实验方式对模型进行激振,利用模型根部粘贴的应变

片测量并记录根部的应力变化量,利用激光位移传感

器测量距模型根部１９５mm的测试点A的位移变化.

　　２)用锯条在模型两侧距自由端７．５cm 处锯两

个深的约２mm 锯口,如步骤１测量模型应变量和位

移量.

　　３)依次使用锯条在１０cm、１７．５cm、２０cm、２７．５cm、

３０cm、３７．５cm、４０cm、４７．５cm 和６５cm 处对称增加

深的２mm 锯口(如图９所示),如步骤１测量模型的

应变和位移量.

图９　柔性结构变刚度实验模型

Fig．９　Experimentalmodelforvariablestiffness
offlexiblestructures

４．２　实验结果

　　实验测量模型在不同刚度分布条件下的模型频

率,测试点振幅,和应力分布情况,并将实验结果进行

处理,部分结果列举如图１０、图１１所示.

　　基于上述实验数据和实验结果可以得到以下结论:

　　对于该实验模型,在固支条件下强迫振动过程
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中,结构刚度的降低会引起内载荷的升高.这种内载

荷的升高表现为平均内载荷的升高和内载荷变化范

围增大两方面.

图１０　不同刚度模型的振幅

Fig．１０　Amplitudeofdifferentstiffnessmodels

图１１　不同刚度模型的主应力

Fig．１１　Principalstressofdifferentstiffnessmodels

５　柔性结构变质量实验

　　柔性结构变质量实验的目的是:分析在气动力条

件下,集中质量对于结构内载荷的影响.

５．１　实验步骤

　　１)制备两个黄铜材质的质量块,一个质量块为

５g,另一个质量块为１０g.

　　２)将５g质量块上粘贴双面胶,粘贴在模型不

同的部位.利用激光位移传感器测量距模型根部

１９５mm 的测试点 A的位移变化.

　　３)对模型施加相同计算公式施加载荷,加载电

流为I＝２＋sin(ωt＋０)－Ȧz,其中,常数项２表示加

载电流强度,大约提供０．２７２N的安培力,t代表时间

变量,̇z 为测量的位移对时间的导数,A 表示需要输

入的常量,w 为输出电流中圆频率.

　　４)输出电流中圆频率w 每１０s增加１rad/s,

　　５)将１０g质量块上粘贴双面胶,粘贴在模型不

同的部位,按照步骤３、４方法进行实验.

５．２　实验过程和结果

　　记录实验结果,并对结果进行整理如图１２、图１３
所示.

图１２　不同配重位置下的测试点振幅

Fig．１２　Testpointamplitudeunderdifferent
counterweightpositions

图１３　不同配重位置下的测试点平衡距离

Fig．１３　Equilibriumdistanceoftestpointsunder
differentcounterweightpositions

　　根据上述实验结果和分析可以得到以下结论:

　　飞机的质量分布对于结构的内载荷影响明显,通
常情况下,惯性力分布与飞机的气动升力分布越一

致,结构承受的内载荷越小.在此类飞机设计过程

中,有必要通过调整质量分布达到降低结构内载荷的

目的.

６　结　论

　　本文研究主要形成以下研究结论:

　　１)电磁干风洞实验技术具有可行性和有效性,
能够利用安培力实现对气动力的模拟加载,可以实现

气动弹性试验的加载,试验成本低廉,载荷施加准确,
可以实现柔性结构大振幅非接触的加载,用于分析动

力学条件下内载荷的分析,可以用于大柔性结构飞机

的设计和实验研究.

　　２)对于该细长梁模型,在模型弯曲过程中,其一

阶弯曲频率和一阶扭转频率都会有所增加,变形越大

对应的频率也将越高,而其二阶段弯曲频率会有所降

低.模型的弯曲变形对于扭转频率的影响较大,而对

弯曲频率的影响较小.

　　３)对于该细长梁模型,结构刚度的降低会引起

内载荷的升高.这种内载荷的升高表现为平均内载
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荷和内载荷变化范围两方面.结构刚度对于内载荷

的影响与结构刚度对于振幅的影响规律相似.

　　４)飞机的质量分布对于结构的内载荷影响明

显,惯性力分布与飞机的气动升力分布越一致,结构

承受的内载荷越小.有必要通过调整质量分布达到

降低结构内载荷的目的.

　　本文利用电磁干风洞实验的方法分析了柔性结

构的质量、刚度分布对于结构内载荷的影响,结构变

形对于结构动力学特性的影响,结合对大柔性飞机载

荷的分析,有必要依据任务书要求确定飞机实际需要

承受的外载荷,并在该外载荷的条件下降低飞机的内

载荷,最终实现降低结构“约束条件”,增加结构“设计

空间”,优化飞机性能的目的.

　　电磁干风洞试验中,目前尚无法使用应变片等微

电流测量设备,另外,尽管才用了尽量轻便的锡银合

金作为加载导线,并采用了等效补偿的方法,但是仍

然无法完全消除导线引起的附加质量和附加刚度,以
及运动产生的感应电动势,这些因素也将对试验结果

产生不良影响.

　　在后续的工作中,将继续完善电磁屏蔽和等效补

偿的方法,尽量减少试验误差,并在前期建立的基于

电磁加载的干风洞实验装置的基础上,通过设计电路

模拟柔性机翼的气动力分布,研究不同载荷作用下柔

性机翼的结构响应,深入分析大变形效应的影响.利

用干风洞装置,开展模拟多种阵风模式下的柔性机翼

的结构载荷分析与变形测量,分析实验数据,形成有

效、可靠的实验能力.
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