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带横向喷流效应飞行器的虚拟飞行天平测力装置
研制与应用

苗    磊，赵忠良，李    浩，徐志伟，周米文

（中国空气动力研究与发展中心 高速空气动力研究所，四川 绵阳 621000）

摘　　　  要：    为满足某带横向喷流效应飞行器的虚拟飞行风洞试验需求，采用两台独立的 4分量天平、传动

轴及支撑横梁等组成测力装置同时分别测量前 /后两段模型的气动载荷。通过有限元软件计算每台天平的

灵敏度，传动轴对天平的干扰以及高压气体对天平的影响，结果表明：传动轴对天平力分量基本无影响，对俯

仰力矩干扰约 2.5%，对偏航力矩干扰约 8%，压力对前天平的影响小于 2%，对后天平的影响小于 9%。基于每

台天平的静态校准公式，生成了适用于测力装置的气动载荷计算方法，通过模拟加载验证了计算方法的准确

性。最后，通过风洞试验检验了带横向喷流效应的虚拟飞行天平测力装置的整体性能。静态校准和风洞试

验数据表明：静态校准数据与有限元分析结果基本一致，测力装置性能稳定、测值准确，满足风洞虚拟飞行

试验研究要求。
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Development and application of virtual flight balance measurement
device for aircraft with lateral jet

MIAO Lei， ZHAO Zhongliang， LI Hao， XU Zhiwei， ZHOU Miwen

（High Speed Aerodynamics Institute，
China Aerodynamics Research and Development Center，Mianyang Sichuan 621000，China）

Abstract:   To meet the requirements of virtual flight wind tunnel testing for aircraft with lateral jet，
the measurement device composed of two independent four-component wind tunnel balances，transmission
shaft  and  supporting  crossbeam， etc，was  applied  to  respectively  measure  the  aerodynamic  loads  of  the
front/rear two parts model at the same time. By finite element software，the sensitivity of each balance，the
interference  of  transmission  shaft  and  the  influence  of  high-pressure  gas  on  balance  were  analyzed.  The
results  showed  that  the  transmission  shaft  had  little  effect  on  the  force  component  of  the  balance， the
interference  on  the  pitch  moment  was  about  2.5% and  that  on  the  yaw  moment  was  8%， the  impact  of
pressure on the front balance was less than 2% and that on the rear balance was less than 9%. Based on the
static  calibration  formula  of  each  balance， an  aerodynamic  load  calculation  method  suitable  for
measurement device was generated. The correctness of the method was verified through simulated loading.
Finally， the  performance of  the  measurement  device  for  aircraft  with  lateral  jet  was  verified  through the
wind tunnel tests. The results of static calibration and wind tunnel tests showed that static calibration data
were consistent  with finite  element analysis  results， the measurement device had stable performance and
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accurate measurement values，so it can meet the requirements of virtual flight test research.

Keywords:   virtual flight；lateral jet；wind tunnel balance；finite element analysis；
static calibration；wind tunnel test

在低速、空气稀薄情况下，传统的空气动力

舵面难以满足飞行器追求机动性好、响应快、效

率高的控制需求，国内外开始广泛采用横向喷流[1-3]

技术来为飞行器提供额外操纵力矩。飞行器喷流

风洞试验中，通常采用单台或多台测力设备来测

量整体试验模型在有喷流和无喷流状态下的气动

特性，为实现其喷流功能，需要独立于测力元件

的复杂通气管路系统。陈洪等[4] 采用主天平、喷

流模拟器、喷管天平构建了喷流试验系统。李建

强等[5] 通过三台天平、金属波纹管等建立了同时

研究飞机气动力和尾喷管转向喷流推进特性的试

验系统。McWaters[6] 针对 F-35模型设计了专用

测力装置并开展喷流试验。但此类型试验系统或

装置均无法满足模型自由转动的功能需求。

飞行器大迎角高机动飞行时，存在强烈的气

动/运动非线性耦合现象，为深入探索此类问题，

研究人员开展了气动/飞行力学一体化研究，发展

了风洞虚拟飞行[7-11] 试验技术，与之相应的测试

平台也相继研制出来。国外研究机构从 20世纪

90年代开始构建虚拟飞行试验平台 [12-13]。Magill
等[14-15] 采用 6根张线、球铰和片式装配组合天平

开展了虚拟飞行试验。Pattinson等 [16] 设计了五

自由度机构用于俯仰试验研究。俄罗斯中央空气

流体动力研究院开发了三自由度背支撑试验机构

开展大迎角失速/偏离试验 [17]。向光伟等 [18] 采用

一种带轴承和芯轴的环式双天平结构实现分段模

型气动力测量。郭林亮等[19] 通过两自由度转台

和旋转曲杆的组合运动模拟飞机模型的三轴姿态

变化。张石玉等[20] 研制了三自由度风洞虚拟飞

行试验系统，开展了类 F-16飞行器模型风洞虚拟

飞行试验。王延灵等[21] 基于三自由度轴承支撑

装置开展了大展弦比民机缩比模型的虚拟飞行试

验。已公开的关于虚拟飞行试验研究的文献中仅

少量文献涉及测力天平，其余大部分文献以介绍

虚拟飞行的模拟方法、飞控系统、整体试验支撑

机构及试验结果为主，不涉及具体的天平测力装

置。Magill等研制的组合片式天平结构刚度较差，

整体结构不具备喷流功能。向光伟等以环式天平、

芯轴、轴承为基础建立的虚拟飞行试验天平装置

也不具备喷流功能。

综上所述，目前国内未见到公开报道将喷流

与虚拟飞行试验技术相结合开展飞行器气动/飞
行力学一体化研究。为探寻飞行器在大迎角高机

动状态下的受力状况以及喷流条件对虚拟飞行试

验模型受力及其姿态精确控制的影响，以支撑飞

行器研制，根据试验模型结构特点研制了带横向

喷流效应的虚拟飞行天平测力装置，本文详细介

绍了该装置的设计、分析校准与风洞试验。 

1    测力装置研制条件及目标
 

1.1   条　件

研制条件如下：系统承受内压为 20 MPa；模
型承受最大气动载荷见表 1。其中 Y表示法向力，

Mz 表示俯仰力矩，Z表示侧向力，My 表示偏航力

矩。Mz、My 以支撑横梁中心为力矩参考点。
  

表 1    模型载荷

Table 1    Load of model

名称 Y/N Mz/（N·m） Z/N My/（N·m）

前模型 17 100 15 300 9 900 9 000

后模型 18 900 17 100 11 700 10 800
  

1.2   目　标

研制目标如下：前 /后模型的气动载荷同时、

分别测量；单台天平综合加载误差优于 0.3%，综

合加载重复性误差优于 0.03%；测力装置总体测

量不确定度优于 2%；20 MPa内压力作用下，装置

气密性良好。 

2    关键技术

实现试验模型的虚拟飞行功能，其运动能力

必不可少；实现喷流功能，高压管路不可或缺；实

现气动载荷准确获取，高精准度测力天平不可少。

因此，带横向喷流效应飞行器的虚拟飞行天平测

力装置研制的关键技术可总结为：①系统总体功

能的集成实现；②旋转、高压条件下通气及密封

功能的实现；③天平高精准度测力的实现。 

3    设计及有限元分析
 

3.1   总体布局设计

为实现虚拟飞行试验前/后两段模型气动载
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荷同时分别测量、前/后两段模型随支撑机构迎角

同步变化并同步自由滚转、后模型具备喷流功能

的总体目标，采用支撑横梁、传动轴和多个轴承

来实现前/后两段模型的俯仰和滚转姿态角同步

变化。高压、转动、喷流三重因素对结构的密封

性能要求较高，常见的非接触型动密封结构无法

满足要求，只能采用接触型动密封结构。本测力

装置包含零件较多，而试验模型内部空间有限，

各零件结构、尺寸受到较大限制，其中任一零件

结构或尺寸调整都将对装置的整体布局产生影响。

研制过程中采用了“一体化设计” [22] 理念来完成

系统总体功能的集成实现。首先对天平、传动轴、

支撑横梁及旋转密封结构 4个关重件参数建模形

成三维模型，再根据实际连接关系装配各关重件

形成一体化测力装置的虚拟样机，最后以研制条

件、目标、各关重件受力条件下的形变、天平各

分量微应变以及模型内部空间尺寸为约束目标，

调整、优化各关重件的结构与尺寸。

为最大程度节省模型内部轴向空间用于安装

控制机构，天平固定端采用法兰方式与支撑横梁

连接。两对角接触轴承分别位于两台天平的自由

端内部，用以支撑传动轴，实现模型的滚转运动。

旋转密封装置分别与前/后天平的自由端相连，实

现装置的高压动态旋转密封。前/后模型分别安

装在传动轴两端，通过传动轴的转动实现两段模

型的同步运动。试验中，模型承受的气动载荷依

次通过传动轴、轴承分别传递到前/后天平上。测

力装置总体布局如图 1所示，高压气流首先从支

撑横梁进入前/后天平、传动轴和旋转密封装置 1、
旋转密封装置 2所构成的腔体，再通过传动轴中

部的通孔进入传动轴内腔，最后通过安装在传动

轴上的横向喷流装置高速喷出。
 
 

旋转密封装置1
支撑横梁 传动轴前天平 后天平

旋转密封装置2

图 1    测力装置布局图

Fig. 1    Layout of measurement device
  

3.2   结构设计 

3.2.1    天平结构设计

天平结构设计是指在满足测力装置对天平的

连接、尺寸、密封、安全等需求基础上，使天平具

有合理的结构形式，使其各测量分量具有合适的

灵敏度。两台天平与支撑横梁之间采用圆柱配合

法兰连接方式以保证两台天平安装后轴线重合以

及天平轴向精确定位。两台天平的固定端（法兰

连接端面）设置密封槽用作安装“O”型圈以实现

该处高压静密封。天平采用环式中空结构，以便

传动轴贯穿其中并形成高压气流的流经通道。天

平自由端内部安装角接触轴承用以支撑传动轴同

时将模型承受的气动载荷传递给天平。先根据前/
后模型承受载荷（见表 1）计算得到其压心位置

（距离横梁中心距离），再根据模型内部控制机构

标准件的结构尺寸确定每台天平的长度，并确定

天平的校准中心位置（见图 2），最后得到两台天

平的设计载荷（见表 2，Mz、My 以天平校准中心为

力矩参考点）。
  

前模型压心

436

910

466

900

后模型压心

横梁中心 前天平中心后天平中心

图 2    天平校准中心位置（单位：mm）

Fig. 2    Location of balance calibration center （unit：mm）

  
表 2    天平设计载荷

Table 2    Design load of balance

名称 Y/N Mz/（N·m） Z/N My/（N·m）

前天平 17 100 7 610 9 900 4 406

后天平 18 900 8 975 11 700 5 558
 

本次试验马赫数高、冲击载荷大，模型在俯

仰和滚转角设计范围内自由运动，试验危险系数

高，天平各分量的最大微应变不超过 600。试验

中，两台天平在气动载荷与 20 MPa内压力的综合

作用下，天平测量元件上下、左右表面应变不一

致，这是否对天平测量的准度产生影响，将通过

有限元分析和天平带压力静态校准来评定。天平

测量梁采用对称布局（见图 3），在其校准中心前/
后对称设置 5柱梁用作除轴向力分量以外其他 5
个分量的测量。 

3.2.2    传动轴结构设计

传动轴是影响天平高精准度测力的重要因素。

传动轴在测力装置中既连接模型传递载荷，又是

高压气流的流经通道，它将两台天平的自由端连
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接在一起，使前/后天平的自由端处于非“自由”约
束状态。无传动轴情况下，两台天平的自由端无

约束“自由”运动，天平被视为悬臂梁，两台天平之

间不存在相互干扰，有传动轴情况下，天平自由

端将受到一定程度限制，天平不能被视为悬臂梁，

两台天平之间存在相互干扰。为降低干扰，传动

轴被设计为变截面结构，通过截面变化实现一定

的铰链功能。以传动轴变截面部分的尺寸为变化

参数，以其强度达标且对天平干扰最小为目标，

开展结构设计。传动轴最终结构如图 4，其中部

圆柱表面设置 10个通孔，用作气流进入传动轴。

 
 

图 4    传动轴

Fig. 4    Transmission shaft
  
3.2.3    旋转密封结构设计

旋转密封结构是保证系统高压喷流以及质量

流量控制得以实现的核心部件。若系统在转动情

况出现气体泄漏，则喷流所需的目标压力与质量

流量将无法实现。天平自由端与传动轴之间的密

封原理如图 5。旋转密封结构（见图 6）由密封件、

密封圈和端盖组成，密封件通过螺栓连接在天平

自由端上，其内部设置的密封圈与传动轴表面贴

合。系统充压时，密封圈与传动轴的贴合更加紧

密，为降低两者之间的摩擦，传动轴表面具有很

高的光洁度，密封圈硬度较普通密封圈更大。 

3.3   有限元分析 

3.3.1    单独力/力矩载荷作用下的天平有限元分析

UY UMz UZ

UMy UY UMz UZ UMy

通过有限元仿真分析最终确定天平结构尺寸，

它是实现天平高精准度测力的又一关键手段。根

据天平的实际受载情况，按表 2载荷设置分析工

况，获得前/后天平在各分量载荷单独作用下应变

计粘贴区域的平均应变如表 3和表 4所示。表 3
中 Li（i=1，2，···，8）表示第 i个应变计的粘贴位置，

Mi（i=1，2）表示第 i个惠斯通电桥；表 4中 Li（i=9，
10，···，16）表示第 i个应变计的粘贴位置，Mi（i=5，
6）表示第 i个惠斯通电桥。贴片区域位置定义见

图 7，各分量电桥信号理论输出值 、 、 、

如 表 5所 示 。 、 、 、 分 别 按

式（1）～式（4）计算。从表 3和表 4可以看出：单

独载荷作用下，各测量元件表面应变计粘贴位置

处的平均应变绝对值基本相等，不同位置处应变

值的正负满足静力学规律。
 
 

表 3    设计载荷作用下，法向力 Y和俯仰力矩Mz 分量贴片区域的平均应变

Table 3    Average strain of Y and Mz component in paste area under design load 10−6

位置

法向力 Y 俯仰力矩Mz

M1 M2 M1 M2

L5 L6 L7 L8 L1 L2 L3 L4 L5 L6 L7 L8 L1 L2 L3 L4
前天平 189 189 −188 −188 −198 −198 198 198 −520 −518 517 516 −540 −539 540 539

后天平 162 162 −162 −162 −173 −173 171 171 −586 −586 587 587 −618 −618 613 612

 

(a) 前天平

(b) 后天平

图 3    天平结构

Fig. 3    Structure of balance

 

轴承组天平自由端旋转密封结构

传动轴

高压气流

图 5    密封原理图

Fig. 5    Sealing schematic diagram

 

密封圈

挡块

端盖

密封件

图 6    旋转密封结构

Fig. 6    Rotating seal structure
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表 4    设计载荷作用下，侧向力 Z和偏航力矩My 分量贴片区域的平均应变

Table 4    Average strain of Z and My component in paste area under design load 10−6

位置

侧向力 Z 偏航力矩 My

M5 M6 M5 M6

L13 L14 L15 L16 L9 L10 L11 L12 L13 L14 L15 L16 L9 L10 L11 L12
前天平 147 −148 147 −148 −153 154 −153 154 400 −401 400 −402 417 −419 417 −419

后天平 132 −133 132 −133 −129 135 −129 135 474 −478 474 −479 469 −484 468 −484
 
  

L1(2) L5(6)

L7(8)
L3(4)

L1(5) L2(6)

L9(13)

L11(15)

L10(14)

L12(16)

L3(7) L4(8)

L9(10)

L11(12)

L13(14)

M1

5 7

8 6

1 4

3 2

13 16

14 15 10 11

9 12
M2 M5 M6

U1 U2 U5 U6

U

A B

AA-A/B-B
B

天平校准
中心

L15(16)

图 7    贴片区域位置定义

Fig. 7    Paste area location definition
 
  

表 5    设计载荷作用下，各分量电桥信号理论输出值

Table 5    Theoretical output of each bridge under design load

mV

位置 分量 UY UMz UZ UMy

前天平

UY 7.641 3 0.187 8
UMz 0.430 0 20.902 5

UZ     5.951 0 −0.118 6

UMy −0.341     16.187 2

后天平

UY 6.686 0 0.200 2
UMz 0.575 5 24.056 6

UZ 5.294 8 0.010 0

UMy 0 19.067 1
 

UY =
ε3+ε4−ε1−ε2−ε7−ε8+ε5+ε6

4
KU （1）

UMz =
ε3+ε4−ε1−ε2+ε7+ε8−ε5−ε6

4
KU （2）

UZ =
ε13+ε15−ε14−ε16−ε9−ε11+ε10+ε12

4
KU

（3）

UMy =
ε13+ε15−ε14−ε16+ε9+ε11−ε10ε12

4
KU（4）

εi式中 （i=1，2，···，16）表示 Li 处的平均应变，U表

示电桥输入电压，前天平 U取 9.885 3 V，后天平

U取 10.009 V，K为应变计灵敏度系数，取 2。 

3.3.2    力 /内压力综合载荷作用下的天平有限元

分析

为厘清力/内压力综合载荷作用下天平的变

形情况，对前/后天平开展仿真分析。根据天平的

实际受载情况，按表 2载荷分别设置分析工况，同

时对天平施加 20 MPa内压力，获得前 /后天平在

各分量载荷及内压力作用下应变计粘贴区域的平

均应变如表 6、表 7所示，各分量电桥信号理论输

出值如表 8所示。表 6中 Li（i=1，2，···，8）表示第

i个应变计的粘贴位置，Mi（i=1，2）表示第 i个惠斯

通电桥；表 7中 Li（i=9，10，···，16）表示第 i个应变

计的粘贴位置，Mi（i=5， 6）表示第 i个惠斯通

电桥。
 
 

表 6    设计载荷及内压力作用下，法向力 Y和俯仰力矩Mz 分量贴片区域的平均应变

Table 6    Average strain of Y and Mz component in paste area under design load and internal pressure 10−6

位置

法向力 Y 俯仰力矩Mz

M1 M2 M1 M2

L5 L6 L7 L8 L1 L2 L3 L4 L5 L6 L7 L8 L1 L2 L3 L4
前天平 107 107 −270 −270 −302 −301 94 94 −603 −600 435 434 −644 −643 437 436

后天平 73 73 −252 −252 −282 −282 63 63 −675 −675 498 497 −727 −728 505 504
 

从表 6和表 7可以看出：综合载荷作用下，各

测量元件表面应变计粘贴位置处的平均应变绝对

值不相等，组成惠斯通电桥后，各分量的理论输

出与单独载荷作用下（无内压力）的理论输出基本

一致。
 

3.3.3    传动轴对天平干扰的有限元分析

传动轴对天平的干扰量值是传动轴优化设计

的目标之一，关乎天平高精准度测力的实现。分
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析前对支撑横梁和轴承作简化处理。简化处理后

的有限元分析模型如图 8所示。按设计载荷在传

动轴连接锥面单独对前/后施加远程力和力矩，全

约束支撑横梁上下端面，获得带传动轴条件下前/
后天平各分量平均应变值（见表 9）。对比表 3、
表 4和表 9可以得出：传动轴对前/后天平各力分

量基本无干扰，对前/后天平俯仰力矩分量的干扰

约为 2.5%，对偏航力矩的干扰约为 8%。测力装

置使用过程中，传动轴对天平力矩分量的干扰可

以通过校准消除或者数据处理降低。 

4    天平静态校准
 

4.1   单独天平静态校准

Wzi S zi

天平粘贴及温度补偿后开展静态校准[23-25]，

通过静态校准获得天平第 i分量综合加载误差

和综合加载重复性误差 。

Wzi =

√√√√√√√ m∑
j=1

（Fi j−Pi j）
2

m−1
Pimax

×100%

（i = 1,2, · · · ,4; j = 1,2, · · · ,4） （5）

S zi =

√√√√√√√√ n∑
j=1

Xi j−
1
n

n∑
j=i

Xi j


2

n−1
Ximax

×100%

（i = 1,2, · · · ,4; j = 1,2, · · · ,n） （6）

Pi j

Fi j

Pimax

Xi j

Ximax

式中 表示天平第 i分量第 j点综合加载检验载

荷值（标准砝码重量）， 表示天平第 i分量第 j
点综合加载测量值（天平公式计算值），m表示天

平各分量加载载荷组数， 表示天平第 i分量

最大设计载荷； 表示第 j次重复综合加载时天

平第 i分量的电桥输出值，n表示各分量固定载荷

重复加载次数， 表示天平第 i分量最大设计

载荷作用下的电桥输出值。

天平静态校准的本质是模拟实际受力状态建

立输入-输出之间的函数关系，因此，天平的校准

状态与实际使用状态应最大程度接近或相似，也

就是校准状态与实际使用状态的一致性原则[26]。

本次天平的静态校准是实现天平高精准度测力的

最后一个关键环节。校准时，若模拟试验状态，

需要较大成本研制支撑台架用以支撑横梁，结合

有限元分析结果传动轴对天平力分量基本无干扰

对力矩分量干扰小于 10%的基本状况，本次静态

校准仅针对单独天平进行（见图 9），校准状态包

含未充压和充压两种条件。前/后天平静态校准

结果见表 10和表 11，结果显示：充压和未充压条

件下，两台天平的综合加载误差均优于 0.3%，达

 

表 7    设计载荷及内压力作用下，侧向力 Z和偏航力矩My 分量贴片区域的平均应变

Table 7    Average strain of Z and My component in paste area under design load and internal pressure 10−6

位置

侧向力 Z 偏航力矩My

M5 M6 M5 M6

L13 L14 L15 L16 L9 L10 L11 L12 L13 L14 L15 L16 L9 L10 L11 L12
前天平 22 −274 22 −274 −304 2 −304 2 275 −528 275 −526 266 −571 266 571

后天平 0 −266 0 −266 −264 −6 −264 −6 343 −611 343 −612 333 −625 333 −625

 

表 8    设计载荷及内压力作用下，各分量电桥信号理论

输出值

Table 8    Theoretical output of each bridge under design load

and internal pressure mV

位置 分量 UY UMz UZ UMy

前天平

UY 7.636 4 0.182 9
UMz 0.435 0 20.917 3

UZ    5.946 0 −0.103 8

UMy −0.346 0     16.202 0

后天平

UY 6.706 0 0.200 2
UMz 0.595 5 24.066 6

UZ     5.244 72 0.080 1

UMy −0.035 0 19.142 2

 

轴承简化传动轴

图 8    传动轴干扰分析模型

Fig. 8    Transmission shaft interference analysis model
 

表 9    设计载荷作用下，带传动轴状态天平各分量贴片区域

平均应变

Table 9    Average strain of each component of balance with

transmission shaft under design load 10−6

位置 法向力 Y 俯仰力矩Mz 侧向力 Z 偏航力矩My

前天平 194 516 148 380

后天平 168 585 132 436
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“GJB2244A-2011 风洞应变天平规范”的合格指标，

综合加载重复性误差达到先进指标，满足设计要

求。图 10～图 13展示了前/后天平力和力矩分量

在有/无压力状态下实际校准系数与理论分析系

数之间的对比关系。图 10中 Yc 和 Ys 表示 Y分量

的校准值和计算值，KYc 和 KYs 表示 Y分量的校准

系数和计算系数。图 11～图 13中各符号的含义

类似。从图中可以看出：压力对前天平的实际影

响约为 2%，理论影响约为 1%；压力对后天平的实

际影响约为 9%，理论影响约为 8%。压力对天平

影响的差异与天平结构的差异性存在一定关系。 

4.2   测力装置测量不确定度的确定

Fi i ai

∆Ui b j
i

P j

c jk
i

Pk

单独天平校准完成后获得未充压和充压两种

状态的天平工作公式。按实际使用条件装配天平

测力装置后，在传动轴的前/后端分别施加标准载

荷（见图 14），分别记录前/后天平各分量电桥信号，

将信号增量分别带入未充压状态天平工作公式

（通式见式（7））计算得到前 /后天平承受的载荷，

其中 是天平第 分量的载荷计算值， 是第 i分
量的主项系数， 是第 i分量信号输出增量，

表示其他分量载荷对第 i分量的一次干扰修正系

数， 表示对第 i分量产生干扰的第 j分量载荷值，

表示各分量载荷对第 i分量的二次平方项干扰

修正系数（j=k时）和交叉干扰修正系数（j≠k时），

表示对第 i分量产生干扰的第 k分量载荷。将

前/后天平计算载荷进行矢量求和得到测力装置

承受的外载荷。通过施加 9组标准载荷、9组计

算外载荷结合式（5）获得测力装置的整体不确定

 

图 9    天平校准

Fig. 9    Balance calibration

 

表 10    前天平充压/未充压校准结果

Table 10    Calibration results of front balance with/without pressure

参数

未充压 充压（20 MPa）

力分量/N 力矩分量/（N·m） 力分量/N 力矩分量/（N·m）

法向力 Y 侧向力 Z 俯仰力矩 Mz 偏航力矩 My 法向力 Y 侧向力 Z 俯仰力矩Mz 偏航力矩My

设计载荷 17 100 9 900 7 610 4 406 17 100 9 900 7 610 4 406

校准载荷 18 000 5 760 6 400 4 800 18 000 5 760 6 400 4 800

供桥电压/V 9.885 3 9.885 3 9.885 3 9.885 3 9.885 3 9.885 3 9.885 3 9.885 3

综合加载误差/% 0.11 0.13 0.10 0.12 0.13 0.13 0.12 0.12

综合加载重复性误差/% 0.01 0.01 0.01 0.01 0.02 0.03 0.03 0.02

 

表 11    后天平充压/未充压校准结果

Table 11    Calibration results of rear balance with/without pressure

参数

未充压 充压（20 MPa）

力分量/N 力矩分量/（N·m） 力分量/N 力矩分量/（N·m）

法向力 Y 侧向力 Z 俯仰力矩 Mz 偏航力矩 My 法向力 Y 侧向力 Z 俯仰力矩Mz 偏航力矩My

设计载荷 18 900 11 700 8 975 5 558 18 900 11 700 8 975 5 558

校准载荷 23 040 21 600 6 400 6 400 23 040 21 600 6 400 6 400

供桥电压/V 10.009 10.009 10.009 10.009 10.009 10.009 10.009 10.009

综合加载误差/% 0.12 0.13 0.12 0.13 0.14 0.15 0.12 0.13

综合加载重复性误差/% 0.01 0.01 0.01 0.01 0.02 0.02 0.01 0.02
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度优于 2%。

采用单独天平工作公式计算结果合成整体测

力装置测量结果的前提是：传动轴变截面部分“铰
链”功能发挥良好；前/后天平整体刚度较大。它

将显著降低传动轴对天平交叉干扰系数的影响同

时减小校准状态与使用状态不一致带来的测量

误差。

Fi = ai∆U i+

4∑
j = 1
j , i

（b j
i ·P j）+

4∑
j=1

4∑
k= j

（C jk
i ·P j ·Pk）

（i = 1,2, · · · ,4） （7）
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图 10    前天平 Y分量系数

Fig. 10    Y-component coefficient of front balance
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图 11    前天平 Mz 分量系数

Fig. 11    Mz-component coefficient of front balance
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图 12    后天平 Z分量系数

Fig. 12    Z-component coefficient of rear balance
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图 13    后天平 My 分量系数

Fig. 13    My-component coefficient of rear balance
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5    风洞试验

本次虚拟飞行风洞试验在中国空气动力研究

与发展中心高速空气动力研究所完成。试验前，

由控制系统操纵锁紧机构将试验装置固定在风洞

中零度迎角位置，待风洞流场建立之后，控制系

统解除锁紧机构，同时控制横向喷流装置打开阀

门，试验装置在喷流气体的作用下开始自由运动，

整个过程中试验模型承受的气动载荷由天平测力

装置测量。图 15给出了后模型的迎角与法向力

随时间的变化情况。从图中可以看出：法向力随

时间的变化规律与迎角的变化基本规律一致，迎

角小于 4°时，法向力缓慢变化，大于 4°时，法向力

迅速增大，到达最大迎角后法向力迅速减小，减

小速率与增大速率一致性较好。 

6    结　论

本文介绍了带横向喷流效应飞行器的虚拟飞

行天平测力装置设计、分析、校准及风洞试验，通

过研制与应用可得到以下几点结论：

1）  “一体化”设计理念与参数建模技术的结

合对解决复杂系统的结构设计具有重要作用。

2） 静态校准结果表明前/后天平的综合加载

误差、综合加载重复性误差以及测力装置的测量

不确定度均达到既定目标。

3）  风洞试验结果表明该天平测力装置性能

稳定，测值准确，满足虚拟飞行风洞试验需求。

4）  下一步将深入开展虚拟飞行天平测力装

置的校准研究，以进一步提升虚拟飞行风洞试验

的精细化水平。
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