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静气动弹性模型高速风洞试验研究

杨贤文，余　立，吕彬彬，郭洪涛，杨振华，寇西平
（中国空气动力研究与发展中心，四川 绵阳　６２１０００）

摘　要：对采用复合材料玻璃纤维、碳纤维加工的静气动弹性模型进行了高速风洞试验研究，测试了模型的柔度矩

阵、气动力、表面压力、弯／扭应变信号及弯／扭变形，为静气动弹性模型刚度试验、弯／扭应变信号测量、模型变形视

频测量（ＶＭＤ）及风洞总压控制等静气动弹性风洞试验能力的提高积累了经验，为飞行器静气动弹性研究提供了

良好的试验平台。研究表明：静气动弹性模型较刚性模型升力线斜率及襟副翼效率下降、气动焦点前移；静气动弹

性模型与刚性模型表面压力差异明显；在小迎角范围内，静气动弹性机翼模型弯／扭应变信号随迎角增加基本呈线

性变化；在正迎角时，大展弦比后掠机翼静气动弹性模型的剖面扭转变形使有效迎角减小，剖面越靠近翼尖弯／扭

变形越大。
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０　引　言

　　静气动弹性（简称静弹性）是飞行器在空气动力

作用下产生弹性变形而引起其气动特性变化的一种

现象。静弹性对飞行器气动特性有较大影响，主要表

现为：改变飞行器的几何外形从而改变原有气动载
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荷；影响飞行器的舵面效率及操稳特性；可能导致升

力面发散，出现翼面破坏［１２］。例如，一些大飞机在飞

行中翼尖的变形可达４～６ｍ的量级，波音７０７飞机

在３ｋｍ高度亚声速飞行时，静弹性可使飞机气动焦

点前移０．０６犮Ａ（即机翼平均气动弦长的６％），航向静

稳定性导数犆狀β下降５０％；具有小展弦比机翼的战斗

机的气动特性也受到静弹性的显著影响，具有切尖三

角翼的某歼击机，在１０ｋｍ高度作两倍声速飞行时，

静弹性造成气动焦点前移０．０７犮Ａ，使犆狀β下降近

４０％
［１］。

　　通过理论计算或静弹性模型风洞试验可以获得

飞行器的静弹性特性，从而精确预测飞行器的的气动

特性，保证飞行器的飞行安全。国内静弹性领域的研

究人员在飞行器静弹性理论计算方面开展了广泛的

研究工作［３７］，由于静弹性模型高速风洞试验较为复

杂，国内关于静弹性模型高速风洞试验方面的研究工

作比较少，而国外进行了较多的静弹性模型高速风洞

试验研究。俄罗斯中央空气流体动力研究院在Т

１０９、Т１２８风洞对多种飞机开展了静弹性模型高速

风洞试验研究，研究了副翼反效、发散、静弹性对载荷

分布及气动力影响等问题；美国航空航天局兰利研究

中心在ＴＤＴ风洞进行了Ｆ／Ａ１８Ａ飞机静弹性模型

高速风洞试验，研究了静弹性对升力线斜率、气动焦

点位置、舵面效率等气动特性的影响，测量了舵面的

形变，进行了前缘控制面发散预测［８１０］。

　　通过本项静弹性模型高速风洞试验研究，获得了

静弹性对升力线斜率、气动焦点位置、襟副翼效率等

气动特性的影响及静弹性机翼的弯／扭应变、变形特

性，为静弹性模型刚度试验、弯／扭应变信号测量、模

型变形视频测量（ＶＭＤ）及风洞总压控制等静弹性风

洞试验能力的提高积累了经验，促进了高速风洞静弹

性试验技术的发展。

１　模型与试验设备

１．１　模型

　　静弹性模型与真实飞行器需要满足几何外形相

似和刚度相似，根据相似理论，刚度比例尺为：

　　犽ＥＩ＝犽ＧＪ＝犽狇犽
４
犾 （１）

其中，犽ＥＩ、犽ＧＪ、犽犾 分别为模型与真实飞行器的弯曲刚

度比、扭转刚度比、长度比，犽狇 为模型风洞试验速压

与真实飞行器的飞行速压比。本项研究中的静弹性

试验模型共４个，编号分别为为１＃、２＃、３＃和４＃。

　　１
＃和２＃静弹性模型为翼身组合体测力模型，其

外形相同，刚度基本一致，由刚性机身与静弹性机翼

组成。静弹性机翼采用双梁结构，梁架与蒙皮由复合

材料增强玻璃纤维加工而成。模型全长约３ｍ，展长

约１．２ｍ，机翼展长０．８２５ｍ，机翼根弦长０．８３５ｍ。

图１为１＃和２＃静弹性模型外形及测压剖面、应变贴

片剖面位置示意图。

　　３
＃和４＃静弹性模型为单独机翼测力模型，其平

面形状相同，翼型略有差异，４＃ 静弹性模型刚度较

３＃静弹性模型增大。静弹性机翼采用外双梁内三梁

结构，梁架与蒙皮由复合材料碳纤维加工而成。机翼

展长１．３８３ｍ，机翼根弦长０．５７９ｍ。图２为３＃和４＃

静弹性模型内部结构布置图［１１］。

１．２　试验设备

　　ＦＬ２６风洞系试验段横截面为２．４ｍ×２．４ｍ的

半回流、暂冲引射式跨声速增压风洞，能够进行变速

压试验，试验犕犪数为０．３～１．２。风洞试验时，模型

通过侧壁转窗支撑于ＦＬ２６风洞半模试验段侧壁

上。

　　采用气动中心高速所五分量半模电阻应变天平

测量模型的气动力和力矩，采用电子扫描阀测量模型

表面压力。

图１　１＃和２＃静弹性试验模型
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图２　３＃和４＃静弹性试验模型内部结构

犉犻犵．２　犐狀狋犲狉狀犪犾狊狋狉狌犮狋狌狉犲狅犳３
＃犪狀犱４＃
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２　试验方法

２．１　刚度试验

　　刚度试验用于测定模型在静态载荷下的结构变

形特性［１２１５］。

　　采用“定点加载，多点测量”的方法对静弹性模型

进行挠度影响系数犆犻犼（犼表示为第犼个加载点，犻表

示第犻个变形测量点）测量，从而检查静弹性模型与

真实飞行器的刚度相似程度。测量方法如下：

　　（１）未加载时，测量模型各变形测点的坐标犢犻犼０。

　　（２）对第一变形测点对应的模型下表面点施加

上一个方向垂直向上的载荷
!犘１，测量各变形测点的

坐标犢犻犼１；再施加上一个方向垂直向上的载荷!犘２，测

量各变形测点的坐标犢犻犼２。

　　（３）更换加载点，重复步骤（２）。当所有变形测

点对应的模型下表面点加载完毕，测量完成。

　　对各加载点加载两次，得到两个挠度影响系数

值，然后取其平均，数据处理方法如下：

　　犆犻犼１＝（犢犻犼１－犢犻犼０）／Δ犘１ （２）

　　犆犻犼２＝（犢犻犼２－犢犻犼１）／Δ犘２ （３）

　　犆犻犼＝（犆犻犼１＋犆犻犼２）／２ （４）

　　下面给出了测得的３
＃静弹性试验模型挠度影响

系数矩阵［犆犻犼］，犆犻犼的单位为１０
１ｍｍ／Ｎ，柔度测量点

分布示意图见图３。

图３　３＃静弹性试验模型柔度测量点分布示意图

犉犻犵．３　犛犮犺犲犿犪狋犻犮狅犳犳犾犲狓犻犫犻犾犻狋狔犿犲犪狊狌狉犲犿犲狀狋狆狅犻狀狋狊

犱犻狊狋狉犻犫狌狋犻狅狀狅犳３＃狊狋犪狋犻犮犪犲狉狅犲犾犪狊狋犻犮狋犲狊狋犻狀犵犿狅犱犲犾

　　（犆犻犼）８×８＝

０．２４０ ０．２２８ ０．１１０ ０．１０８ ０．０４２ ０．０４１ ０．０１１ ０．０１２

０．２２８ ０．２３３ ０．１０４ ０．１０８ ０．０４０ ０．０４０ ０．０１１ ０．０１３

０．１１０ ０．１０４ ０．０６７ ０．０６３ ０．０３０ ０．０２８ ０．００９ ０．０１０

０．１０８ ０．１０８ ０．０６３ ０．０６８ ０．０２６ ０．０２９ ０．００８ ０．０１０

０．０４２ ０．０４０ ０．０３０ ０．０２６ ０．０１７ ０．０１５ ０．００６ ０．００６

０．０４１ ０．０４０ ０．０２８ ０．０２９ ０．０１５ ０．０１８ ０．００４ ０．００６

０．０１１ ０．０１１ ０．００９ ０．００８ ０．００６ ０．００４ ０．００３ ０．００３

０．０１２ ０．０１３ ０．０１０ ０．０１０ ０．００６ ０．００６ ０．００３ ０．

熿

燀

燄

燅００５

２．２　风洞试验

　　对１
＃和２＃静弹性模型进行了气动力、表面压力

分布、弯／扭应变信号测量及变速压试验，对１＃和２＃

静弹性模型外形相同的刚模进行了气动力、表面压力

分布测量对比试验；对３＃静弹性模型及外形相同的

刚模进行了气动力测量试验；对４＃静弹性模型进行

了气动力测量及变速压试验，未进行外形相同刚模对

比试验；此外，采用模型变形视频测量（ＶＭＤ）技

术［４，９］对３＃和４＃静弹性模型外翼进行了变形测量。

模型的测力、测压方法按常规方式进行，下面只简要

介绍静弹性模型试验对风洞控制系统的要求、弯／扭

应变信号测量方法及弯／扭变形测量方法。

２．２．１　静弹性模型试验对风洞控制系统的要求

　　由于静弹性机翼模型模拟了真实机翼的刚度，其

结构强度明显弱于金属模型，而风洞启动、关车过程

冲击载荷较大，为了避免静弹性机翼模型在试验过程

被损坏，要求进行静弹性模型试验时，风洞启动、关车

过程的速压变化平滑、不能出现大的波动。由于静弹

性模型的气动特性受速压影响，进行静弹性模型试验

时，在流场稳定阶段，要求总压控制精度高。

２．２．２　静弹性模型弯、扭应变测量

　　弹性模型内部应变片组桥电路为半桥电路，采用

精密电阻与模型内部的应变片组成应变测量电路，

弯、扭应变信号由４芯屏蔽电缆传输，采用信号调理

板、多功能数据采集卡、零槽控制器测量应变信号。

２．２．３　静弹性模型弯、扭变形测量

　　在试验模型的上表面布置标记点，用两台高分辨

率摄像机在风洞试验段顶部的观测窗口拍摄试验图

像，利用双目立体视觉的原理，测量试验模型上标记点

的三维坐标值，再通过对比试验前后标记点的三维坐

标位置来计算试验模型机翼在气动载荷下的变形量。

３＃静弹性试验模型ＶＭＤ标记点分布如图４所示。

３　试验结果与分析

３．１　静弹性对升力线斜率、气动焦点位置及襟副翼

效率的影响

　　由表１可知，１＃、２＃和３＃静弹性模型较刚性模
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图４　３＃静弹性试验模型犞犕犇标记点分布

犉犻犵．４　犞犕犇狋犪狉犵犲狋狊犱犻狊狋狉犻犫狌狋犻狅狀狅犳

３＃狊狋犪狋犻犮犪犲狉狅犲犾犪狊狋犻犮狋犲狊狋犻狀犵犿狅犱犲犾

表１　静弹性对升力线斜率、气动焦点位置的影响

犜犪犫犾犲１　犛狋犪狋犻犮犪犲狉狅犲犾犪狊狋犻犮犲犳犳犲犮狋狊狅狀犾犻犳狋犮狌狉狏犲狊犾狅狆犲

犪狀犱犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮犮犲狀狋犲狉狆狅狊犻狋犻狅狀

犕犪
速压

（ｋＰａ）
模型

静弹性模型与

刚性模型升力

线斜率比值

静弹性模型

与刚性模型气动

焦点位置差量

０．６０ ２１．８ １＃ ０．９６ １．７％犮Ａ

０．６０ ２１．８ ２＃ ０．９６ ２．８％犮Ａ

０．８５ ４１．０ ２＃ ０．９７ ２．７％犮Ａ

１．１４ ５７．０ ２＃ ０．８９ ５．６％犮Ａ

０．７４ ３４．６ ３＃ ０．９９ １．０％犮Ａ

０．８０ ３８．２ ３＃ ０．９６ ３．２％犮Ａ

型升力线斜率下降，气动焦点前移。表中犮Ａ 为平均

气动弦长。

　　表２给出了２
＃静弹性模型、刚性模型的襟副翼

效率对比结果。模型的襟副翼位于机翼后缘内侧。

襟副翼效率是在襟副翼偏角δ＝０°～５°范围内获得，

２＃静弹性模型襟副翼效率较刚性模型明显下降。表

２中，犆犾δ、犆犿δ 分别为滚转力矩系数、俯仰力矩系数对

襟副翼偏角的导数。

　　由表３和表４可知，在本项试验研究的速压变化

表２　静弹性对襟副翼效率的影响

犜犪犫犾犲２　犛狋犪狋犻犮犪犲狉狅犲犾犪狊狋犻犮犲犳犳犲犮狋狊狅狀犪犻犾犲狉狅狀犪狀犱犳犾犪狆犲犳犳犻犮犻犲狀犮狔

犕犪
速压

／ｋＰａ

迎角

／（°）

２＃静弹性模型

与刚性模型襟副翼

效率犆犾δ 比值

２＃静弹性模型

与刚性模型襟副翼

效率犆犿δ 比值

０．６０ ２１．８ ０ ０．７１ ０．７７

０．８５ ４１．０ ０ ０．６８ ０．７３

表３　速压对１＃和２＃静弹性模型升力线斜率、

气动焦点位置的影响（犕犪＝０．６０）

犜犪犫犾犲３　犇狔狀犪犿犻犮狆狉犲狊狊狌狉犲犲犳犳犲犮狋狊狅狀犾犻犳狋犮狌狉狏犲狊犾狅狆犲

犪狀犱犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮犮犲狀狋犲狉狆狅狊犻狋犻狅狀犳狅狉１
＃犪狀犱２＃

狊狋犪狋犻犮犪犲狉狅犲犾犪狊狋犻犮犿狅犱犲犾狊（犕犪＝０．６）

模型
速压３０ｋＰａ、２１．８ｋＰａ

升力线斜率比值

速压３０ｋＰａ、２１．８ｋＰａ

气动焦点位置差量

１＃ ０．９８ ０．８％犮Ａ

２＃ ０．９７ ０．５％犮Ａ

表４　速压对４＃静弹性模型升力线斜率、

气动焦点位置的影响（犕犪＝０．７４）

犜犪犫犾犲４　犇狔狀犪犿犻犮狆狉犲狊狊狌狉犲犲犳犳犲犮狋狊狅狀犾犻犳狋犮狌狉狏犲狊犾狅狆犲

犪狀犱犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮犮犲狀狋犲狉狆狅狊犻狋犻狅狀犳狅狉４
＃

狊狋犪狋犻犮犪犲狉狅犲犾犪狊狋犻犮犿狅犱犲犾（犕犪＝０．７４）

速压４９．０ｋＰａ、

３４．６ｋＰａ升力

线斜率比值

速压６３．０ｋＰａ、

４９．０ｋＰａ升力

线斜率比值

速压４９．０ｋＰａ、

３４．６ｋＰａ气动

焦点位置差量

速压６３．０ｋＰａ、

４９．０ｋＰａ气动

焦点位置差量

０．９９ １．０ ０．７％犮Ａ ０．１％犮Ａ

范围内，速压对１＃、２＃和４＃静弹性模型的升力线斜

率及气动焦点位置影响较小。

　　上述试验结果符合静弹性模型气动特性变化规

律。静弹性后掠机翼的弯曲、扭转变形使有效迎角变

小［１６］，且随着迎角增大，有效迎角减小幅度愈大，这

是产生静弹性模型较刚性模型升力线斜率下降的原

因；在正升力作用下，与刚性机翼相比，静弹性机翼

前、后缘均出现绕刚轴上翘变形现象，从而导致静弹

性机翼前缘的载荷增加、后缘的载荷减小，静弹性模

型较刚性模型气动焦点前移；负偏度的襟副翼引起的

负升力使静弹性机翼产生抬头方向的扭转，这样，静

弹性模型负偏度襟副翼引起的升力和滚转力矩增量

都较刚性模型减小，此外，由于气动载荷作用，弹性襟

副翼偏度量值会较刚性襟副翼减小，因此，静弹性模

型襟副翼效率较刚性模型明显下降。

３．２　静弹性对模型表面压力分布的影响

　　图５给出了２
＃静弹性机翼模型、刚性机翼模型

表面压力对比曲线。由于静弹性机翼模型变形较大，

静弹性机翼模型与刚性机翼模型表面压力差异明显。

　　在犕犪＝０．６、迎角α＝２°、速压狇＝２１．８ｋＰａ时，

２＃静弹性机翼模型前缘的上表面压力低于刚性机翼

模型，后缘的上表面压力高于刚性机翼模型，这可能

（ａ）第一测压剖面

（ｂ）第二测压剖面
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（ｃ）第三测压剖面

图５　２＃静弹性机翼模型与２＃刚性机翼模型压力分布对比

（犕犪＝０．６，α＝２°，狇＝２１．８犽犘犪）

犉犻犵．５　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狊犲犮狋犻狅狀狆狉犲狊狊狌狉犲犳狅狉２
＃狊狋犪狋犻犮犪犲狉狅犲犾犪狊狋犻犮

犪狀犱狉犻犵犻犱狑犻狀犵犿狅犱犲犾狊（犕犪＝０．６，α＝２°，狇＝２１．８犽犘犪）

是在气动载荷作用下，静弹性机翼模型前缘扭转变形

当地迎角增大而后缘扭转变形当地迎角减小所致。

３．３　静弹性模型弯、扭应变测量结果

　　静弹性机翼模型弯、扭应变测量旨在获得静弹性

机翼模型的弯、扭应变分布，弯、扭应变测量结果可用

于分析模型载荷特性［８］。在风洞试验前，按以下方法

进行弯、扭应变标定：对静弹性机翼模型下表面各加

载点进行单点加载，获得各加载点单位载荷作用下静

弹性机翼模型１５个应变片贴片点的弯、扭应变信号，

（ａ）

（ｂ）

（ｃ）

图６　弯／扭应变信号随迎角的变化曲线

（犕犪＝０．６，狇＝２１．８犽犘犪）

犉犻犵．６　犅犲狀犱犻狀犵犪狀犱狋狅狉狊犻狅狀狊狋狉犪犻狀狊犻犵狀犪犾狊狏犲狉狊狌狊

犪狀犵犾犲狊狅犳犪狋狋犪犮犽（犕犪＝０．６，狇＝２１．８犽犘犪）

即应变测量电桥输出的电压信号。图６给出了风洞

试验静弹性机翼模型弯、扭应变信号测量结果，弯、扭

应变信号随迎角增加基本呈线性变化，与升力系数、

俯仰力矩系数在小迎角范围内随迎角增加基本呈线

性变化的规律一致。

３．４　静弹性模型弯、扭变形测量结果

　　３
＃静弹性试验模型６个变形测量弦向剖面距翼

根距离分别为０．６９２ｍ、０．７９１ｍ、０．８９２ｍ、０．９９２ｍ、

１．０９３ｍ、１．１９３ｍ。图７给出了３＃静弹性试验模型

６个弦向剖面５０％当地弦长位置的弯曲变形测量结

果。图８给出了３＃静弹性试验模型６个弦向剖面的

扭转变形测量结果（对于大展弦比机翼，假定弦向剖

面是绝对刚硬的［１６］）。３＃静弹性试验模型为大展弦

比后掠机翼，在正迎角时，模型上翘弯曲变形，剖面气

动弹性扭转变形角为负值（使有效迎角减小），剖面越

靠近翼尖弯、扭变形越大；在犕犪＝０．８、α＞２°时，剖面

弯、扭变形随迎角增加增幅减小，这是由于翼面绕流

出现分离从而升力系数随迎角增加增幅减小所致（如

图９所示）。

　（ａ）犕犪＝０．３，狇＝６．５ｋＰａ　　（ｂ）犕犪＝０．８，狇＝３８．２ｋＰａ

图７　３＃静弹性试验模型弯曲变形测量结果

犉犻犵．７　犅犾犲狀犱犻狀犵犱犲犳狅狉犿犪狋犻狅狀犿犲犪狊狌狉犲犿犲狀狋狉犲狊狌犾狋狊狅犳

３＃狊狋犪狋犻犮犪犲狉狅犲犾犪狊狋犻犮狋犲狊狋犻狀犵犿狅犱犲犾

　（ａ）犕犪＝０．３，狇＝６．５ｋＰａ　　（ｂ）犕犪＝０．８，狇＝３８．２ｋＰａ

图８　３＃静弹性试验模型扭转变形测量结果

犉犻犵．８　犜狅狉狊犻狅狀犪犾犱犲犳狅狉犿犪狋犻狅狀犿犲犪狊狌狉犲犿犲狀狋狉犲狊狌犾狋狊狅犳

３＃狊狋犪狋犻犮犪犲狉狅犲犾犪狊狋犻犮狋犲狊狋犻狀犵犿狅犱犲犾
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图９　３＃静弹性试验模型升力系数随迎角的变化曲线
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４　结　论

　　通过本项研究，得出以下结论：

　　（１）静弹性翼身组合体和单独机翼模型较刚性

模型均出现了升力线斜率下降、气动焦点前移现象，

２＃静弹性模型襟副翼效率较刚性模型明显下降。在

本项试验研究的速压变化范围内，速压对１＃、２＃和

４＃静弹性模型的升力线斜率及气动焦点位置影响较

小。

　　（２）２＃静弹性模型与刚性模型表面压力差异明

显。在犕犪＝０．６、迎角α＝２°、速压狇＝２１．８ｋＰａ时，

２＃静弹性机翼模型前缘的上表面压力低于刚性机翼

模型，后缘的上表面压力高于刚性机翼模型。

　　（３）在小迎角范围内，静弹性机翼模型弯、扭应

变信号随迎角增加基本呈线性变化。

　　（４）在正迎角时，大展弦比后掠机翼静弹性模型

的剖面扭转变形使有效迎角减小，剖面越靠近翼尖

弯、扭变形越大。

　　本项研究中的模型刚度试验、测力、测压、弯／扭

应变信号测量、模型变形视频测量（ＶＭＤ）及风洞总

压控制等试验技术成熟，为飞行器静弹性研究提供了

良好的试验平台。

参　考　文　献：

［１］　ＷａｎｇＦａｘｉａｎｇ，ｅｔａｌ．Ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｉｎｇ［Ｍ］．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

王发祥，等．高速风洞试验［Ｍ］．北京：国防工业出版社，

２００３．

［２］　ＹｕｎＱｉｌｉｎ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｎａｔｉｏｎａｌ

ＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，１９９１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

恽起麟．实验空气动力学［Ｍ］．北京：国防工业出版社，１９９１．

［３］　ＺｈｅｎｇＣｈｅｎｇｘｉｎｇ，ＸｉａｏＸｉａｏｌｉｎｇ．Ｔｈｅｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎｏｆｅｌａｓｔｉｃａｅｒ

ｏｄｙｎａｍｉｃｓｆｏｒａｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｄｙｎａｍ

ｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００５，２３（０１）：９３９６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

郑诚行，肖小玲．翼尖连接机翼布局弹性气动力探讨［Ｊ］．空气

动力学学报，２００５，２３（０１）：９３９６．

［４］　ＺｈａｎｇＳｈｕｊｕｎ，ＷａｎｇＹｕｎｔａｏ，ＭｅｎｇＤｅｈｏｎｇ．Ｓｔｕｄｙｏｎｓｔａｔｉｃ

ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｉｔｙｆｏｒｈｉｇｈａｓｐｅｃｔｒａｔｉｏｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏ

ｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１３，３１（０２）：１７０１７４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

张书俊，王运涛，孟德虹．大展弦比联接翼静气动弹性研究

［Ｊ］．空气动力学学报，２０１３，３１（０２）：１７０１７４．

［５］　ＣｈｅｎＤａｗｅｉ，ＹａｎｇＧｕｏｗｅｉ．Ｓｔａｔｉｃａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｆｌｙ

ｉｎｇｗｉｎｇｕｓｉｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｏｒｅｔ

ｉｃａｌａｎｄＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００９，４１（０４）：４６９４７９．（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）

陈大伟，杨国伟．静气动弹性计算方法研究［Ｊ］．力学学报，

２００９，４１（０４）：４６９４７９．

［６］ ＸｉｏｎｇＪｕｎｔａｏ，ＱｉａｏＺｈｉｄｅ，ＹａｎｇＸｕｄｏｎｇ．Ａｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｈａｐｅ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｒａｎｓｏｎｉｃｗｉｎｇｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｓｙｓ

ｔｅｍ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００９，２７（０２）：１５４１５９．

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

熊俊涛，乔志德，杨旭东．一种计及静气动弹性变形影响的跨

声速机翼气动优化设计方法研究［Ｊ］．空气动力学学报，２００９，

２７（０２）：１５４１５９．

［７］　ＳｕｎＹａｎ，ＺｈａｎｇＺｈｅｎｇｙｕ，ＤｅｎｇＸｉａｏｇａｎｇ．Ｓｔａｔｉｃａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ

ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｍｏｄｅｌｏｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｓ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１３，３１（０３）：２９４３００．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

孙岩，张征宇，邓小刚．风洞模型静弹性变形对气动力影响研

究［Ｊ］．空气动力学学报，２０１３，３１（０３）：２９４３００

［８］　ＨｅｅｇＪ，ＳｐａｉｎＣＶ，ＦｉｏｒａｎｃｅＪＲ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

ｆｒｏｍｔｈｅａｃｔｉｖｅａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｗｉｎｇｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｐｒｏｇｒａｍ［Ｒ］．

ＡＩＡＡ２００５２２３４．

［９］　ＳｐａｉｎＣＶ，ＨｅｅｇＪ，ＩｖａｎｃｏＴＧ，ｅｔａｌ．Ａｓｓｅｓｓｉｎｇｖｉｄｅｏｇｒａｍｍｅ

ｔｒｙｆｏｒｓｔａｔｉｃａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｔｅｓｔｉｎｇｏｆａｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｍｏｄｅｌ［Ｒ］．

ＡＩＡＡ２００４１６７７．

［１０］ＩｖａｎｃｏＴＧ，ＨｅｅｇＪ，ＲｉｖｅｒａＪｒＪＡ．Ａｎｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｌｅａｄｉｎｇ

ｅｄｇｅｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅａｎｄｉｔｓｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００３１９６０．

［１１］ＫｏｕＸｉｐｉｎｇ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｈｉｇｈｓｐｅｅｄｓｔａｔｉｃａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｍｏｄｅｌｄｅ

ｓｉｇｎｏｆｈｉｇｈａｓｐｅｃｔｒａｔｉｏｗｉｎｇ［Ｄ］．［Ｍａｓｔｅｒ’ｓＴｈｅｓｉｓ］．Ｍｉａｎ

ｙａｎｇ：ＣｈｉｎａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈ ＆ ＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＣｅｎｔｅｒ，

２０１３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

寇西平．大展弦比机翼高速静气动弹性模型设计研究［Ｄ］．［硕

士学位论文］．绵阳：中国空气动力研究与发展中心，２０１３．

［１２］ＧｕａｎＤｅ．Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ［Ｍ］．ＢｅｉｊｉｎｇＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓＣｏｌ

ｌｅｇｅＰｒｅｓｓ，１９８６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

管德．气动弹性试验［Ｍ］．北京：北京航空学院出版社，１９８６．

［１３］ＬｉｚｏｔｔｅＡ Ｍ，ＬｏｋｏｓＷ Ａ．Ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ

ｌｏａｄｓｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｗｉｔｈｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎｔｏｆｌｉｇｈｔ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００５

２０１６．

［１４］ＮｏｒｔｈｉｎｇｔｏｎＪＳ，ＰａｓｉｌｉａｏＣ．Ｆ１６ｗｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｔｅｓ

ｔｉｎｇｐｈａｓｅＩ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００７１６７４．

［１５］ＰｅｎｄｌｅｔｏｎＥ，ＦｌｉｃｋＰ，ＰａｕｌＤ，ｅｔａｌ．ＴｈｅＸ５３ａｓｕｍｍａｒｙｏｆ

ｔｈｅａｃｔｉｖｅａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｗｉｎｇｆｌｉｇｈｔｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｇｒａｍ［Ｒ］．ＡＩＡＡ

２００７１８５５．

［１６］ＣｈｅｎＧｕｉｂｉｎ，ＺｏｕＣｏｎｇｑｉｎｇ，ＹａｎｇＣｈａｏ．Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｄｅｓｉｇｎ

ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ

ＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓＰｒｅｓｓ，２００４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

陈桂彬，邹丛青，杨超．气动弹性设计基础［Ｍ］．北京：北京航

空航天大学出版社，２００４．

２７６ 空　气　动　力　学　学　报　　　　　　　　　　　　　　　　　第３３卷


