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2.4 m 暂冲型跨声速风洞大飞机试验技术及
数据修正方法
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(中国空气动力研究与发展中心 高速空气动力研究所，绵阳　621000)

摘　要：风洞试验是获取飞行器气动特性、评估分析气动设计效果、预测飞行性能的基本手段，对于“四性”指标要求

严格的大型飞机而言，风洞试验的精准度（精度和准度）尤为重要。风洞试验的精准度既取决于试验测试技术，也严重

受制于试验数据修正方法。本文详细介绍了 2.4 m暂冲型跨声速风洞大飞机精细化气动力/气动载荷试验技术及其洞壁

干扰、支撑干扰、模型变形影响等数据修正方法的最新进展，对比分析了大飞机试验数据的精度与准度。结果表明 2.4 m

风洞大飞机试验模拟能力与数据修正方法满足型号研制需求，试验数据精准度较高，具备精确获取大飞机高速气动特

性的能力。相关研究成果对推动我国大飞机气动试验研究能力高水平自主可控具有重要支撑作用。
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Test techniques and data correction method for large airplanes
in a 2.4 m intermittent transonic wind tunnel

XU Xin，LI Qiang，PENG Xin，JIANG Hong，LIU Dawei，WU Junqiang*

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

Abstract: Wind  tunnel  testing  is  a  fundamental  means  of  obtaining  aircraft  aerodynamic  characteristics,
evaluating  and  analyzing  the  performance  of  aerodynamic  design,  and  predicting  flight  performance.  The
reliability of wind tunnel tests, regarding accuracy and precision, depends not only on the testing techniques but
also on the data correcting method, which is particularly crucial for large airplanes. This paper first summarizes
the  research  progress  of  the  aerodynamic  force  and  load  testing  techniques  for  large  airplanes  in  a  2.4-meter
transonic wind tunnel. Then, it introduces the advancement of methods for correcting wall interference, support
interference,  and  deformation  effects.  The  accuracy  and  precision  of  the  test  data  of  a  large  airplane  are  quite
good,  indicating  that  the  test  techniques  and  data  correction  method  for  large  airplanes  in  the  2.4-meter  wind
tunnel meet the testing requirements and thus are capable of obtaining the aerodynamic characteristics of high-
speed  large  airplanes.  The  results  are  essential  in  promoting  the  development  of  China's  large  airplane
aerodynamic testing capabilities.
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0    引　言

大飞机被誉为航空工业王冠上的明珠[1]，象征着

一个国家的综合实力，对提升创新发展能力、服务国

民经济建设和增强国防实力具有重要作用。现代大

飞机一般是指起飞重量超过 100 t的军用运输机或乘
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载 150座以上的民用客机，其中军用飞机主要追求飞

行速度、载重量、航程、航时等技术指标，民用飞机则

在安全性、经济性、舒适性、环保性等方面要求较高[2]。

对于在跨声速范围巡航的军用/民用大飞机而言，为

了满足上述指标要求，必须开展更为精细的气动设计

以满足减阻、减重、减排等应用需求。例如，国产大飞

机 C919为了应对国际市场竞争，采用了流线型机

头、新一代超临界机翼、先进翼梢小翼等设计理念，

以达到比竞争机型减阻 5%的设计目标。在使用计算

流体力学（Computational Fluid Dynamics, CFD）等手段

完成初步设计后，大飞机必须在风洞中开展物理模型

试验，以验证设计效果。相比战斗机和弹箭类飞行

器，大飞机对风洞试验的精准度（精度和准度）提出

了更高的要求。我国大飞机专家委员会主任张彦仲

院士[3] 结合国际通用考核标准，提出大飞机阻力系数

重复性试验均方根误差需要控制在 0.000 1以内，试

验数据精度方能满足大飞机设计需求。而在试验数

据准度方面，如果大飞机风洞试验阻力系数预测值偏

大 0.000 1，将会导致相同航程条件下减少 8位乘客[4]。

2012年以前，我国大飞机高速风洞阻力系数试验精

度基本可达 0.000 15～0.000 3[5]，试验准度基本位于

0.000 2～0.000 8附近 [6]，与大飞机设计所需的数据精

准度要求存在差距。因此，必须采取有效手段，提升

风洞试验能力水平，以满足大飞机苛刻的试验精准度

需求。但是，由于大飞机特殊的布局特点及飞行条

件，使得地面风洞试验模拟难度急剧增加[7-8]。例如，

大飞机尺寸相比其他布局飞行器更大，需要至少两米

量级的高速风洞方能部分满足雷诺数、细节模拟等试

验需求；大飞机超临界机翼上存在复杂的激波/边界

层干扰现象，船尾型后体附着/分离流会在下游衍生

漩涡流动，这些复杂流动对风洞试验来流条件、模型

姿态变化异常敏感，对模拟环境、试验技术的要求异

常苛刻；大飞机大展弦比机翼在风洞中产生弹性变形

偏离设计外形，同时还受到洞壁、支撑等干扰影响，

与上述敏感流动叠加使得试验数据修正更难 [9]。即

使是美欧等航空发达国家，也在大飞机试验研究过程

中遇到过波折 [10]。美国 C-141运输机风洞试验预测

的焦点位置、压力分布与真实飞行差异巨大，险些酿

成机毁人亡的惨剧；C-5运输机风洞试验得到的阻力

发散马赫数偏低，不得不重新更改设计，延误研制周

期、增加额外成本。因此，发展大飞机风洞试验技术

及相应的数据修正方法，对于提升大飞机地面模拟能

力、为大飞机提供气动特性准确预测手段、进一步支

撑大飞机设计研制具有重要意义。

“十四五”以前，我国大飞机高速试验主要依托

中国空气动力研究与发展中心 2.4 m暂冲型跨声速

风洞（以下简称 2.4 m风洞）开展 [5]。该风洞自 1997
年建成以来，先后发展了精细化测力、大规模 PSI/PSP
测压、彩色/荧光油流等试验技术，配套槽壁试验段、

条带悬挂支撑等设施，不断提升流场品质，制定大飞

机试验规范，建立大飞机试验数据修正体系，为国家

大飞机工程提供了重要支撑。近年来，国家先后建成

了 2.4 m[11] 和 4.8 m连续式跨声速风洞、2.4 m低温高

雷诺数连续式跨声速风洞 [12]，大飞机试验设备能力

体系不断完善，必将为我国大飞机产业化发展发挥重

要作用。

本文详细介绍了 2.4 m风洞大飞机精细化气动力/
气动载荷试验技术及其洞壁干扰、支撑干扰、模型变

形影响等数据修正方法的最新进展，分析了 2.4 m风

洞大飞机试验数据的精度和准度水平。这些研究成

果对新建风洞的试验能力体系建设和大飞机型号气

动特性研究具有重要参考和借鉴价值。 

1    大飞机气动力 /气动载荷试验的关键
技术

气动力 /气动载荷是飞机研制试验的基本内容，

是风洞试验能力水平的重要标志。对于 2.4 m暂冲型

跨声速风洞，由于受运行方式限制，高质量精细化气

动力/气动载荷试验必须首先解决高精度流场快速跟

随调节、连续变姿态连续采集试验实现、模型变形实

时精确测量等关键技术。 

1.1   近声速高精度流场快速跟随调节技术

2.4 m风洞采用暂冲运行方式，运行过程具有多

系统、长回路、大时滞特征，给流场快速精确控制带

来了挑战；传统比例积分微分（ proportional  integral
derivative, PID）控制方法难以对扰动或偏差进行及时

有效的调节，致使马赫数控制精度长期处于 0.003附
近水平。尤其在大飞机巡航设计点附近的近声速速

域，风洞原有流场控制水平与大飞机试验需求存在明

显差距，直接影响大飞机试验数据精准度。

为了提升近声速流场控制水平和快速跟随能力，

2.4 m风洞主要开展了以下两方面工作[13-15]：

一方面，基于动态矩阵控制（dynamic matrix control,
DMC）算法，解决了控制器参数整定、预测模型修正

等问题，建立了流场预测控制技术，将马赫数控制精

度由 0.003逐步提升至 0.001 5。
另一方面，基于动态前馈控制器，解决了模型迎

角变化带来的静压波动、压力损失补偿问题，建立了
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动态前馈的复合控制策略。相比传统 PID控制方法，

该复合控制策略可及时有效修正压力波动、提升马赫

数控制精度。

图 1给出了近声速附近 2.4 m风洞流场控制结

果。结果显示，在马赫数 0.85条件下，2.4 m风洞马赫

数控制精度达到 0.001量级；在马赫数 0.89～0.96范
围内，马赫数精度可控制在 0.001 5左右。由此，2.4 m
风洞满足了大飞机近声速试验流场环境的根本需求，

也具备了开展连续变姿态连续采集试验需要的流场

快速跟随调节能力，为精细化气动力、气动载荷试验

打下了坚实基础。
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图 1    2.4 m 风洞近声速流场控制结果

Fig. 1    Near-sonic flow field control results of
2.4 m wind tunnel

  

1.2   连续变迎角测力试验技术

相比小展弦比战斗机、弹箭类飞行器而言，大飞

机设计研制对气动数据的质量要求较高。例如，升

力、俯仰力矩曲线中不仅关注线性段结果，更关注分

离失速、失稳后的非线性段数据，以提升大飞机飞行

安全性；极曲线上宽广范围内的数据均会对大飞机经

济性产生影响，而不仅仅是最小阻力、巡航阻力等若

干个数据点。因此，传统暂冲式风洞阶梯运行方式得

到的若干离散点试验数据在信息量上很难满足大飞

机气动设计需要。

为此，2.4 m风洞开展了连续变迎角试验技术研

究[16]。研究过程中，通过总静压滤波器的优化、栅指

运动 PID控制参数优化、驻室抽气系统前馈补偿等措

施解决了连续变迎角过程中风洞流场的快速跟随补

偿问题；通过对比分析阶梯/连续信号频谱并针对性

制定降噪策略实现了连续变迎角过程中的滤波降噪

处理；通过不同步数据的精确测量和同步修正解决了

迎角连续运行对试验准度的影响问题。以此为基础，

建立了 2.4 m风洞连续变迎角测力试验技术[17]。

实际应用中，2.4 m风洞迎角机构可实现模型迎

角的连续变化，运行速率为 0.5(°)/s～1(°)/s。某大飞

机典型连续变迎角测力试验结果如图 2所示。在线
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图 2    2.4 m 风洞中某大飞机的变迎角测力试验结果

（阶梯/连续，Ma = 0.78）

Fig. 2    Force results of variable angles of attack of a large
airplane in 2.4 m wind tunnel (Step/Continuous, Ma = 0.78)
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性段内，迎角连续变化试验结果与阶梯运行试验结果

吻合良好，证明迎角连续变化过程中的流场跟随、补

偿、修正等问题均得到了良好解决，连续变迎角试验

技术成功建立。同时，相比阶梯运行试验结果而言，

连续变迎角试验结果信息更为丰富；特别是图中

2°～7°迎角范围内，连续曲线准确捕捉到了大飞机分

离、失稳等非线性变化规律，可为大飞机精准气动设

计提供充足的数据支撑。 

1.3   连续变侧滑角测力试验技术

对于大飞机风洞试验而言，除了满足迎角连续变

化试验需求，还需要获得侧滑角连续变化过程中的气

动特性。过去，2.4 m风洞主要通过双转轴系统实现

定侧滑角、变迎角试验状态的模拟，通过多次数据跨

车次插值获得不同侧滑角条件下的气动特性曲线。

但这种方式只能获得有限个侧滑角的试验结果，且迎

角/侧滑角之间存在耦合，数据质量会受到一定影响；

同时必须通过多次试验获得最终结果，试验效率低

下。为此，2.4 m风洞开展了连续变侧滑角测力试验

技术研究[18-19]。

首先，研制了连续变侧滑角支撑机构，通过两侧

油缸推拉机构沿着圆弧导轨运动，带动模型实现侧滑

角的连续变化。其次，创新设计骨架型支撑、优化半

弯刀结构形式以降低大侧滑角时机构对流场的非对

称干扰影响。最后，通过光学方法对运行侧滑角进行

跟踪标定处理，以获得更精准的侧滑角变化试验结果。

某大飞机连续变侧滑测力试验结果见图 3。如图

所示，传统跨车次阶梯插值试验方式获得的模型横向

气动特性与连续变侧滑角试验结果在量值上存在一

定误差，特别是前者未能准确模拟出侧滑角 0°附近

滚转力矩曲线的非线性变化特征（如图中绿圈内所示）。

相比之下，连续变侧滑角试验结果无论在曲线形态还

是试验结果点数方面，均更能满足大飞机设计需求。 

1.4   连续变迎角测压试验技术

大飞机试验过程中，不仅具有连续变迎角测力试

验的需求，还具有连续变迎角测压试验的需求，从而

获取更为丰富的结果信息。

在暂冲式风洞中实现连续变迎角测压，流场信

息、模型状态、压力数据等结果由不同系统测量采

集，而不同系统采集原理、触发延迟存在差异，使得

不同数据之间同步同频难度较大。2.4 m风洞针对多

系统内部时钟差异造成的异步异频问题，建立了多系

统高精度同步触发连续采集测压平台，使得其各子系

统同步采集精度达到 1 ms以内。针对网路传输延迟

造成各子系统压力数据传导存在时差的问题，开展了

不同长度、直径管路压力传导延迟效应的研究，制定

了模型迎角运动速率在 0.5(°)/s～1(°)/s范围内、压力

传导时间控制在 50 ms以内、管路总长度小于 1 m的

连续测压试验规范，同时依据迟滞回线原理建立了同

步修正方法以满足工程应用需求。通过多系统数据

降噪、加密与合并，进行压力延迟与同步修正，将试

验结果离散至所需角度并进行显示分析。通过上述

工作，建立了连续变迎角测压试验技术[20-22]。

2.4 m风洞连续变迎角测压试验精度可达 σCp≤

0.003 5，相比传统阶梯式测压试验结果，其能够获得

更为丰富的试验信息，展示大飞机气动载荷的突变情

况与非线性变化规律（见图 4）。
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图 4    2.4 m 风洞中某大飞机的变迎角测压试验结果

（阶梯/连续，Ma = 0.78）
Fig. 4    Pressure results of variable angles of attack of a large
airplane in 2.4 m wind tunnel (Step/Continuous, Ma = 0.78)

  

1.5   基于视频的模型变形测量技术

大飞机展弦比较大，在风洞中试验模型由于受载

产生弹性变形，致使其试验外形与设计外形产生差
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图 3    2.4 m 风洞中某大飞机的变侧滑角测力试验结果

（阶梯/连续，Ma = 0.78）

Fig. 3    Force results of variable angles of sideslip of a large
airplane in 2.4 m wind tunnel (Step/Continuous, Ma = 0.78)
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异，会导致试验数据产生偏差。为了提升大飞机试验

数据准度，需要对弹性变形影响进行测量并予以修

正。2.4 m风洞中针对此需求建立了基于视频的模型

变 形 测 量 技 术— VMD（ video-grammetric  model
deformation）视频测量技术[23-25]。

VMD系统采用双目立体视觉成像原理，通过观

测、记录模型表面标记点在吹风前/吹风过程中的相

对位移变化，获得模型在试验过程中的弹性变形。对

于采用大展弦比布局的大飞机而言，模型的弹性变形

主要是机翼的弯曲变形和扭转角变形。

图 5给出了某大飞机在 2.4 m风洞中的变形测量

试验结果。图 5（a）中纵坐标代表机翼的弯曲变形量，

图 5（b）中纵坐标代表机翼的扭转角变形量，两幅图

中的横坐标代表机翼的展向无量纲长度。结果显示，

随着机翼迎角增大、气动载荷增加，其弯曲和扭转角

变形愈加明显，变形由翼根到翼尖逐渐增大。多次重

复性试验结果显示，变形测量结果精度较高，弯曲变

形测量差异小于 0.2  mm，扭转变形测量差异小于

0.04°。与世界先进的欧洲跨声速风洞 ETW测量结果

对比，发现两座风洞变形测量结果差异较小[26]，图示

马赫数条件下的弯曲、扭转变形差异分别小于 0.7 mm、

0.1°。综上，2.4 m风洞模型变形测量技术相对成熟，

数据精准度较高，满足大飞机试验需求。 

2    大飞机试验数据修正技术

大飞机对试验数据质量要求较高，在 2.4 m风洞

中，除了对原始测量数据进行自重、两心距、弹性角、

底压等常规基本修正以外，还对洞壁干扰、支撑干扰

和模型变形影响进行针对性修正。 

2.1   洞壁干扰影响评估技术

高速风洞多采用孔壁或槽壁设计，以建立跨声速

流场、降低洞壁干扰。国内研究机构在孔壁的洞壁干

扰影响与修正方面开展了大量研究工作[27-28]，多采用

实验流体力学（Experimental Fluid Dynamics, EFD）与
CFD相互融合的壁压信息法 [29-30]，该法技术成熟度

较高。相比之下，槽壁试验段的洞壁干扰修正难度更

大，相关研究起步较晚。

2.4 m风洞使用槽壁试验段作为大飞机的主力试

验段[31]，为了提高试验数据质量，开展了槽壁洞壁干

扰的评估/修正研究工作。基于理想槽壁均匀边界条

件和经典方法建立了槽壁修正技术 [32]，具备试前干

扰影响评估与试验过程中的实时修正能力（需要说明

的是，该方法主要针对大飞机气动力线性段数据进行

修正），可满足大飞机试验需求。

修正过程中，设定槽壁流动弯曲系数 K（定义为

槽壁边界位置压力系数与气流偏角的比值）对穿槽流

动进行简化以确定边界条件；使用偶极子/点源模拟

模型的堵塞与尾流干扰效应，用马蹄涡模拟机翼的升

力效应，从而确定槽壁的干扰影响因子；最终求解扰

动速度势方程，对试验结果进行槽壁堵塞、升力、流

线弯曲、尾流浮阻等影响的修正。

使用以上方法得到了 2.4 m风洞槽壁试验段对某

大飞机模型的干扰影响，结果见图 6。图中干扰量值

相当于“无洞壁”结果减去“有洞壁”结果。在升/
阻力方面，槽壁的干扰主要体现在堵塞效应、升力效

应、尾流浮阻效应方面。因此，随着迎角增加，图 6中
升/阻力干扰量的绝对值经历了先降低后增加的变化

趋势。在迎角 0°附近，槽壁对大飞机模型升 /阻力的

干扰修正量均为正值，即槽壁的存在使得模型受到的

升 /阻力均减小，修正槽壁干扰影响后量值会增加。

随着马赫数增加，槽壁对升/阻力的干扰影响增大。
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图 5    2.4 m 风洞中某大飞机的模型变形测量

试验结果（Ma = 0.7）

Fig. 5    Deformation results of a large airplane in 2.4 m wind
tunnel (Ma = 0.7)
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对于俯仰力矩而言，主要受到槽壁的堵塞效应和

流线弯曲效应影响，俯仰力矩干扰量曲线的变化规律

与升力曲线相互协调。但是，由于马赫数为 0.8时，

堵塞效应明显增加，俯仰力矩干扰量曲线已经出现了

一定的非线性特征。 

2.2   支撑干扰影响修正技术

支撑对模型的干扰影响可以通过 EFD或 CFD两

种手段开展修正 [30, 33]。这两种修正方法均是获取支

撑干扰影响的相对量，原理上并无明确的适用范围限

制。采用 EFD方法进行修正时，使用辅助支撑连接

模型，通过有/无主支撑试验结果的对比获取其干扰

影响；但是，试验方法难以获得主/辅支撑之间的二次

干扰。相比之下，CFD方法可以获得主支撑干扰影响

及其与辅助支撑之间的二次干扰 [34]，在试验前即可

对试验方案选取提供数据支撑，试验后可以结合试验

结果开展支撑干扰修正。

为了综合对比常见支撑形式对大飞机的干扰影

响，使用 CFD方法对 2.4 m风洞中尾撑、腹撑、条带

支撑、双支撑的干扰进行了计算，见图 7。图中结果

由“有支撑”结果减去“无支撑”结果得到。4种常

见支撑中，双支撑对大飞机的干扰影响最大，且量值

明显大于其他 3种支撑。这是由于双支撑直接与模

型机翼连接，破坏了机翼附近绕流，而机翼是决定大

飞机气动特性的主要部件，其受到的干扰影响在全机

气动力的变化中更为突出。与其他支撑相比，条带支

撑尺寸有限、对模型表面破坏最小，故其干扰影响量

值最低。尾支撑与腹支撑对大飞机气动力的影响量

值基本相当（腹支撑干扰量略大），但对升/阻力的影

响规律相反。由于尾撑、腹撑分别位于大飞机模型机

体后部、前部，干扰区域存在差异，使得两者对升/阻
力的干扰影响量值的符号相反；而两种支撑均位于大

飞机下表面，因此两者对俯仰力矩的干扰影响量值的

符号相同。

图 8给出了尾支撑作为主支撑时，不同辅助支撑

对其产生的二次干扰。二次干扰量值 ΔCx2nd 定义为

辅助支撑存在时获得的干扰量 ΔCx'（尾支撑）与辅助支

撑不存在时获得的干扰量 ΔCx（尾支撑）之间的差值。

结果显示，不同辅助支撑对尾支撑的升/阻力二次干

扰量值相当，特别是对阻力的影响差异几乎可以忽略

不计。由于条带支撑与尾支撑距离较近，使得其二次

干扰在俯仰力矩特性上反映相对明显。因此，一般不

建议使用条带支撑作为大飞机试验的辅助支撑，用来

进行尾支撑的干扰修正。

综合图 7、图 8所示的干扰量及二次干扰，可以

评估试验获得的支撑影响量值与规律，综合 CFD/
EFD结果开展支撑干扰修正以提升数据可靠性。 

2.3   模型变形影响修正技术

基于前述 VMD系统测量得到的模型变形量，结合
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CFD方法[35]，可以对风洞中的模型变形影响进行修正。

修正前，需要针对试验模型划分初始计算网格；

修正过程中，以模型变形测量结果为输入，使用网格

变形技术对初始计算网格进行重构；网格重构过程

中，变形控制面与 VMD测量剖面保持相同，以确保

后续修正的准确性。将变形量像弹簧一样由模型表

面逐步传递至网格外边界，从而获得模型变形后的计

算网格，同时避免了大规模的网格重新生成[9]。模型
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Fig. 7    Support interference of large airplane with
different supports（Ma = 0.85）
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变形前/后网格计算结果的差量，即为模型变形影响

修正量。该方法通过计算获得模型变形前/后的气动

力相对变化量，从原理上来说并没有明确的适用范围

限制。

图 9给出了某大飞机在 2.4 m风洞中的模型变形

影响修正量值。图中数据由“变形后”结果减去

“变形前”结果所得。如图所示，在 α ＞ −1°范围内，

变形影响使得模型升力降低、俯仰力矩增大，且影响

量随迎角增大而增大。这是由于大飞机模型的机翼

在正迎角条件下产生了负扭转角变形（见图 5），使得

机翼当地迎角降低，对气动力产生不利影响；随着迎

角增大，机翼受载增大，负扭转角的增加使得这种影

响愈加严重、量值增大。对于阻力特性而言，迎角

0°附近受到的影响很小，随着迎角绝对值的增加，变

形影响使得阻力降低且影响量逐渐增大。这与扭转

角减小了当地迎角、降低了机翼型阻有关。 

3    2.4 m 风洞大飞机试验数据精准度分析
 

3.1   数据精度分析

试验数据的精度往往通过多次重复性试验结果

的偏差来表示[36]。图 10、表 1给出了某大飞机在 2.4 m
风洞中进行的 7次重复性试验结果。其中，图 10所
示为单次测量值与 7次试验平均值之差，表 1所示为

气动力系数的 7次试验均方根误差。
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图 9    大飞机的模型变形影响修正量值（Ma = 0.85）

Fig. 9    Model deformation correction results of a large
airplane（Ma = 0.85）
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如图 10所示，大飞机在 2.4 m风洞中的 7次试

验结果偏差较小，其中 |ΔCL|≤0.002、 |ΔCD|≤0.000 2、
|ΔCm|≤0.000 9。对于均方根误差而言，SRME,CL、SRME,Cm

位于国军标优秀指标附近（优秀指标基准值分别为

0.000 8、0.000 3，本文值分别为 0.001、0.000 3）；SRME,CD

能够达到 0.000 05量级水平，远远优于国军标优秀指

标（0.000 1）。综上所述，2.4 m风洞大飞机试验结果

精度较高，基本达到或超过国军标优秀指标要求。 

3.2   数据准度分析

欧洲跨声速风洞（ETW）流场品质好、模拟条件

较为真实、数据修正技术成熟度较高，数据质量被认

为代表当今世界先进水平，广泛应用于开展大飞机地

面模拟试验及 CFD数据验证 [37-39]，有力支撑了空中

客车 A350、A380等先进大飞机的设计研制。通过与

其试验结果对比，对 2.4 m跨声速风洞大飞机标模的

试验结果准度进行分析。图 11、表 2给出了某大飞机

标模在两座风洞中的典型结果对比，图表中的数据均

为修正了各自支撑、洞壁、模型变形等影响后的结果。

图 11显示两座风洞中该大飞机标模的试验曲线

吻合良好，在曲线形态上，大飞机分离迎角、失稳迎

角、巡航点附近气动力变化特性等均在 2.4 m风洞中

被准确呈现。表 2显示两座风洞的试验结果数值差

异很小，最大升阻比差异为 0.14；零升阻力系数差异

仅为 0.000 06；焦点差异为 0.23%；升力线斜率相差
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图 10    某大飞机的测力重复性试验结果（Ma = 0.85）

Fig. 10    Repeatability results of force test of a
large airplane（Ma = 0.85）

 

表 1    某大飞机的测力重复性试验结果精度（Ma = 0.85）
Table 1    Force test precision of a large airplane（Ma = 0.85）

α = –2° α = 0° α = 2°

SRME,CL 0.001 2 0.001 1 0.001 2

SRME,CD 0.000 03 0.000 05 0.000 05

SRME,Cm 0.000 2 0.000 3 0.000 4
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图 11    某大飞机标模在不同风洞的测力试验结果对比

（Ma = 0.85）

Fig. 11    Comparison of the force test results in different wind
tunnels（Ma = 0.85）

 

表 2    某大飞机标模的测力试验结果准度（Ma = 0.85）
Table 2    Force test accuracy of a large airplane（Ma = 0.85）

差异参数 ΔKmax ΔCDmin ΔCD0 ΔCmCL ΔCm0 ΔCLα α0Δ

数值 0.14 0.000 16 0.000 06 −0.002 3 0.001 1 −0.000 7 −0.041
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0.000 7，可以忽略不计。鉴于与 ETW试验结果差异

很小、相关性良好，可以认为 2.4 m风洞大飞机标模

试验结果准度较高。 

4    结　论

本文总结了 2.4 m暂冲型跨声速风洞大飞机试验

技术及数据修正方法的最新进展，对其精细化气动力/
气动载荷试验技术、洞壁干扰/支撑干扰/模型变形影

响修正方法以及大飞机试验结果的精准度进行了总

结与分析：

1）2.4 m风洞攻克暂冲型跨声速风洞流场快速跟

随调节、模型姿态角连续变化与采集、模型变形实时

精确测量等关键技术，建立了大飞机精细化气动力

/气动载荷试验能力。后续可通过与国内多座连续式

跨声速风洞试验结果相互对比、进一步分析验证，共

同推动国家大飞机高速试验能力水平的进步。

2）2.4 m风洞建立了洞壁干扰影响评估、支撑干

扰与模型变形影响修正技术，具备了准确预测大飞机

基准气动特性的能力。后续可以结合 2.4 m低温高雷

诺数连续式跨声速风洞、4.8 m连续式跨声速风洞等

新建大型设备，建立健全雷诺数影响、静气动弹性影

响、动力影响等修正技术，完善大飞机相关性修正

体系。

3）2.4 m风洞大飞机试验数据的精度和准度较

高，满足大飞机精细化设计需求，未来可与新建的 2.4 m
低温高雷诺数连续式跨声速风洞、4.8 m连续式跨声

速风洞等设备共同构成我国相对完整的大飞机高速

地面模拟设备体系。

致谢：感谢中国空气动力研究与发展中心的陈德华、熊能、

郁文山、谢艳、魏志、赵莉、杨振华、刘光远、陈学孔等对本

文工作的帮助。
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