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风洞模型静弹性变形对气动力影响研究
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摘　要：介绍了一种基于模型变形视频测量系统和计算空气动力学研究静弹性变形对气动力影响的方法。利用模

型变形视频测量系统获取模型在气动载荷作用下的静弹性变形，驱动模型表面网格运动，得到模型变形后的表面

ＣＦＤ计算网格。ＣＦＤ计算变形前后网格外形下的气动力，研究模型变形对模型气动特性的影响。对一大展弦比连

接机翼的测量与计算结果进行了分析，分析结果表明：模型变形对升力系数影响最大发生在升力线性变化的最大

迎角附近，模型变形对阻力系数影响最大发生在失速迎角附近，模型静弹性变形对气动力的最大影响量远远超出

风洞测力实验的精度指标，因此开展风洞模型静弹性变形影响研究与修正是十分必要的。
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０　引　言

　　为了降低重量，提高机动性和气动效率，下一代

飞行器突出了柔性的特点，对于具有大展弦比或超大

展弦比机翼的飞机，其机翼最大弹性变形量可以达到

机翼展长的２５％
［１］。这类飞行器的气动特性研究对

风洞实验提出了更大的挑战，即使采用高强度合金钢

制作的风洞模型，在高速气动载荷的作用下模型依然

会产生较大的静弹性变形，从而改变了模型绕流的结

构和模型受到的气动载荷［２］。常规风洞实验是研究

模型刚性外形下的气动特性，但模型静弹性变形引入

了气动载荷的改变，因此需要研究模型静弹性变形对

气动力的影响，修正天平测量得到的气动力数据，获

得没有变形下的气动特性［２３］。

　　在空气动力学研究的早期，由于没有良好的计算

机设备和风洞实验手段，研究者主要采用简化的气动

计算理论对静弹性变形的影响进行估算，这种方法至

今依然是非常有效的［４］。但随着飞行器的发展，对气

动特性的研究要求更加精细化，对于复杂布局的飞行

器，简化理论估算的方法难以满足气动特性精细化研

究的要求。伴随计算机技术和计算方法的迅速发展，

产生了耦合求解流体力学方程和结构力学方程研究

模型静弹性影响的方法［５］，但耦合求解中存在众多非

线性因素的影响，难以获得准确的结果且无法进行验

证，因此限制了该方法的应用。为了获得模型在风洞

中的弹性变形，国外开展了各种非接触测量方法研

究［６］，如ＮＡＳＡ的ＢＵＲＮＥＲ
［７］和ＬＩＵ

［８］进行的模型视

频变形测量技术（ＶｉｄｅｏｇｒａｍｍｅｔｒｉｃＭｏｄｅｌＤｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ，

ＶＭＤ），ＰＡＬＬＥＫ
［９］研究的摩尔干涉测量模型变形技

术及商业化应用的Ｏｐｔｏｔｒａｋ
ＴＭ系统。其中模型变形

视频测量系统因系统稳定可靠且测量精度高得到了

广泛的应用［１０１３］。

　　计算流体动力学（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，

ＣＦＤ）是近些年快速发展起来的一种求解流体动力学

运动方程的数值方法，在计算常规外形的定常气动力

方面已经非常成熟，目前被广泛应用于飞行器设计之

中。本文基于模型视频变形测量系统和ＣＦＤ，介绍

一种研究风洞究模型静弹性变形影响的方法，模型变

形视频测量系统获取模型在风洞载荷作用下的变形，

计算出模型的弯扭特性沿翼展方向的分布，驱动模型

表面网格运动，得到变形后外形的表面网格，通过

ＣＦＤ计算不同网格外形下的气动力研究弹性变形对

气动特性的影响。该方法不用重构模型变形后的外

形，直接通过网格运动获得变形后的网格外形，通过
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算法可以保证网格的连续性和一致性，避免了重新生

成网格及网格不一致引入的数值误差。

１　模型变形测量系统

１．１　系统架构

　　图１给出了课题组研制的模型变形测量系统结

构的示意图，其核心组件是两台高分辨率的ＣＣＤ相

机，其它附属件包括数据采集模块和数据存储模块。

图１　模型变形测量系统架构
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　　如图１，相机通过Ｃａｍｅｒａｌｉｎｋ电缆与相机端的光

纤中继转换器连接，将相机采集的数字信号转成光信

号，通过光纤传递至ＰＣ端的光纤中继转换器，再把

光信号转成数字信号，通过Ｃａｍｅｒａｌｉｎｋ电缆传递至

ＰＣ电脑上的图像采集卡，最后采集到的图像存储在

ＰＣ电脑的硬盘上。ＳＰ０５Ａ函数发生器用来生成方

波信号，定义和同步图像采集的频率，以太网触发器

通过一个脉冲电平信号控制两台相机图像采集的开

启和关闭。

１．２　系统实验流程

　　实验前，需要对模型表面进行标记，用以追踪模

型表面的位移，本文采用具有明显人工特征的圆形标

记点，如图２所示。图２（ａ）为非编码标记点，粘贴在

模型的表面，用来测量模型表面的位移，图２（ｂ）为编

码标记点，粘贴在风洞洞壁上，用来计算相机的位置

及姿态。高速风洞实验对模型表面粗糙度有很高的

要求［２］，直接粘贴标记点会改变模型表面粗糙度，从

而影响模型的气动特性。为此，本文借鉴 ＮＡＳＡ的

Ｌａｎｇｌｅｙ研究中心的研究成果
［１３］，采用了一种黑白记

号笔组合使用的方式，先采用白色记号笔在模型表面

绘制圆形的白点，然后在圆形白点的四周用黑色记号

笔绘制一圈黑色圆环以提高标记点的轮廓对比度，提

高白点的识别精度。

　　　　（ａ）非编码标记点　　　　　（ｂ）编码标记点

图２　非编码标记点和编码标记点
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　　模型标记好后，将两台工业相机安装到风洞试验

段观察孔外的金属壁板上，然后按照图１的连线连接

至风洞外的图像采集计算机上，以太网触发器的脉冲

信号与风洞的测控系统连接，由风洞的测控系统负责

脉冲信号的发送和触发图像采集开启与关闭。采集

到的图像通过网络由采集计算机传递至位移解算计

算机上。

２　位移解算与弯扭特性计算

２．１　位移解算

　　图像中心投影的共线方程如式（１）
［１４］：

狓＝

　　－犳
犪１１（犡－犡犛）＋犪２１（犢－犢犛）＋犪３１（犣－犣犛）

犪１３（犡－犡犛）＋犪２３（犢－犢犛）＋犪３３（犣－犣犛）

狔＝

　　－犳
犪１２（犡－犡犛）＋犪２２（犢－犢犛）＋犪３２（犣－犣犛）

犪１３（犡－犡犛）＋犪２３（犢－犢犛）＋犪３３（犣－犣犛）

（１）

式中，狓、狔为像点坐标，犳为像片的主距，犡、犢、犣为

测量点的空间坐标，犡犛、犢犛、犣犛 为相机的空间坐标。

犪犻犼（犻，犼＝１，２，３）为摄影测量坐标系到像空间坐标系

的旋转矩阵，它是相机外方位姿态角φ、ω、κ的函数，

详细的表达式参见文献［１４］。

　　实验前粘贴在风洞壁面上的编码标记点通过标

尺静态测量出其三维坐标，实验中假定风洞壁面没有

变形，根据静态测量得到编码标记点的坐标由式（１）

迭代求解得到相机的６个外方位元素犡犛、犢犛、犣犛、φ、

ω、κ，然后由两个相机拍摄的照片前方交会得到模型

表面标记点的空间坐标犡、犢、犣。

２．２　弯扭特性计算

　　计算模型的弯扭特性分布，需要将测量计算出的

摄影测量坐标系下的标记点坐标转换到风洞洞体气

流坐标系中，两个坐标系可以通过式（２）进行变换。
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　　犃为风洞气流坐标系对摄影测量坐标系的旋转

变换矩阵，该旋转变换矩阵可以通过洞壁粘贴的编码

标记点拟合平面的单位法向矢量计算得到。

　　［犡０犢０犣０］
Ｔ 为风洞气流坐标系相对摄影测量坐

标系的平移矩阵，该平移矩阵中的犢０、犣０ 值可以通

过试验段尺寸计算得到，犡０ 的值不影响弯扭特性的

计算，可以假定为０。

　　利用大展弦比机翼剖面刚性假设，同一展向位置

的两个标记点的位移变化可以计算出该展向位置的

扭转角和弹性轴位移，如图３。

图３　扭转角和弹性轴位移定义
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３　网格变形

　　利用测量得到模型扭转角与弹性轴位移分布曲

线，驱动模型表面网格运动，得到变形后外形的表面

网格，并通过更新得到新的全流场网格，算法流程如

下：

　　① 读入模型表面的ＣＦＤ网格，提取每个网格节

点的三维坐标狓，狔，狕；

　　② 根据节点的三维坐标狓，狔，狕计算节点的展

向位置η０；

　　③ 根据弹性轴坐标沿展向分布插值获得η＝η０

时弹性轴坐标狓０，狔０，狕０；根据扭转角展向分布曲线

插值获得η＝η０ 时网格节点绕弹性轴的扭转角θ０；根

据弹性轴位移沿展向分布曲线插值获得η＝η０ 时弹

性轴位移ｄ狓０；

　　④ 利用第③步获得的狓０，狔０，狕０、θ０、ｄ狓０，通过旋

转和平移坐标变换获得网格节点变形后的坐标狓 !

，

狔 !

，狕 !

；

　　⑤ 利用变形后的网格节点坐标狓 !

，狔 !

，狕 !

重构

模型变形后外形的ＣＦＤ网格。

　　其中，弹性轴坐标沿展向分布可以通过数模计算

得到或由设计单位提供。在驱动网格变形前，通过最

小二乘拟合的方法对测量的弯曲与扭转分布曲线进

行光顺，以保证变形后的网格连续。

　　图４给出某个翼身组合体飞机表面网格在弯扭

分布特性驱动下的变形示意。

图４　某翼身组合体模型的表面网格变形
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４　结果与讨论

４．１　实验模型

　　本文研究的模型为一大展弦比连接机翼。机翼

由前翼和后翼连接组成，前翼为后掠机翼，后翼为前

掠机翼。后翼与前翼在η＝０．５附近连接，前翼为主

机翼，承担着全机的大部分载荷，后翼为附机翼，为全

机提供部分升力，主要用来提高全机的刚度，降低机

翼的弹性变形。

４．２　实验条件

　　该实验在中国空气动力研究与发展中心高速空

气动力研究所的２．４ｍ跨声速风洞全模试验段进行，

实验条件如表１。

表１　实验条件

犜犪犫犾犲１　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

犕犪 犙／ｋＰａ α／（°） β／（°）

０．４０ １１．１５ ２～１２ ０

０．６０ ２１．７４ ２～１２ ０

０．７０ ２８．４３ ２～１２ ０

０．７５ ３２．４８ ２～１２ ０

０．８０ ３５．２０ ２～１２ ０

０．８５ ４０．９５ ２～１２ ０

其中，犙为风洞运行的速压，α为模型的迎角，β为模

型的侧滑角。

４．３　计算方法

　　ＣＦＤ计算采用结构网格，湍流模型选择两方程

的ＳＳＴ模型和采用 ＭＵＳＣＬ型的ＲＯＥ格式离散求

解雷诺平均的ＮＳ方程（ＲＡＮＳ）。

４．４　结果与讨论

　　图５给出犕犪＝０．８５时测量出的模型前翼弯扭

分布特性曲线。从图中可以看出，随着翼展增加的方

向，模型变形逐渐增大，在翼梢位置的变形最大，α＝

８°时，前翼翼梢的扭转角最大为１．０５°，α＝１２°时，前

翼翼梢弯曲变形最大为２０．４ｍｍ。随着迎角的增大

的方向，模型的弯曲变形和扭转变形也在不断地增
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大，但增大的速度随着迎角的增大在减小，特别是当

迎角到了气动力非线性变化区域（迎角α≥６°），变形

增大的速度迅速降低，这是由于当迎角继续增大时，

在机翼的表面产生了分离流动，影响了机翼表面的载

荷分布，降低了机翼受到的升力和扭转力矩增长的速

率，从而改变了模型变形随迎角的增长速度。此外，

当迎角较大时，模型的弯扭特性沿展向的分布曲线的

波动较大，分析认为当迎角较大时，模型受到较大的

气动载荷作用，模型支杆在分离流动激励下会产生较

大幅度的振动，而且机翼相对机身除了变形外还有在

气流激励下的自身振动，这些振动全部耦合到模型变

形的测量结果中。模型支杆的振动通过提高采集频

率和改善数据处理的方法，可以较好地消除，但模型

机翼相对机身的振动因为存在不同的振动形态，而且

和机翼相对机身的变形耦合在一起，很难识别，成为

影响变形测量精度的主要因素。因此，下一步的研究

应当集中在如何识别测量结果中的机翼相对机身振

动部分，改善数据处理方法，扣除机翼相对机身振动

对测量结果的影响。

　　图６给出犕犪＝０．８５时测量出的模型后翼弯扭

分布特性曲线。受前翼变形的影响，后翼的弯曲变形

（ａ）扭转角分布特性

（ｂ）弹性轴位移分布特性

图５　前翼扭转角和弹性轴位移展向分布特性

犉犻犵．５　犛狆犪狀狑犻狊犲犱犻狊狋狉犻犫狌狋犻狅狀狅犳狋狅狉狊犻狅狀犪犾犪狀犵犾犲

犪狀犱犲犾犪狊狋犻犮犪狓犻狊犱犻狊狆犾犪犮犲犿犲狀狋狅狀犳狉狅狀狋狑犻狀犵

（弹性轴位移）分布规律与前翼相同，随展向位置和模

型迎角的增加，弹性轴的位移增大，不同的是当迎角

较大时，后翼弹性轴位移分布的波动没有前翼波动的

大，主要是由于后翼的翼展小并且连接在前翼上，后

翼的刚度特性较好且受载荷较小造成振动没有前翼

的大。后翼扭转角分布与前翼扭转角分布特性差异

较大，前翼扭转角分布沿展向是不断增大的，而后翼

的扭转角分布在η＝０．２２附近存在一个拐点，拐点位

置的扭转角为零，拐点两边的扭转角方向相反，主要

是由于后翼是前掠机翼而前翼是后掠机翼的原因造

成的。后翼是前掠机翼，前翼为后掠机翼，在升力作

用下弯曲变形时，一个会在机翼剖面诱导出正的扭转

角［１］，一个会在机翼剖面诱导出负的扭转角［１］，由于

前翼承受大部分的气动载荷，所以前翼的变形为主导

变形以抵抗气动载荷的作用，而后翼与前翼相连且连

接处可以认为刚性，因此前翼的扭转角在连接位置传

递给后翼。前翼传递的扭转角与后翼弯曲变形诱导

的扭转角方向相反，两个的耦合作用形成了图６（ａ）所

示的后翼扭转特性分布，在靠近翼根且小于拐点的部

分，弯曲变形诱导的扭转角起主导作用，在大于拐点且

靠近翼梢的部分，前翼传递的扭转角起主导作用。

（ａ）扭转角分布特性

（ｂ）弹性轴位移分布特性

图６　后翼扭转角和弹性轴位移展向分布特性

犉犻犵．６　犛狆犪狀狑犻狊犲犱犻狊狋狉犻犫狌狋犻狅狀狅犳狋狅狉狊犻狅狀犪犾犪狀犵犾犲
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７９２第３期　　　　　　　　　　　　　孙　岩等：风洞模型静弹性变形对气动力影响研究



　　图７为该模型犕犪＝０．８５时刚性外形下升力系

数犆Ｌ 与阻力系数犆Ｄ 的ＣＦＤ计算结果与变形后测

量外形下升力系数犆Ｌ 与阻力系数犆Ｄ 的ＣＦＤ计算

结果的比较。

　　（ａ）犆Ｌ

　　（ｂ）犆Ｄ

图７　变形前后外形气动力犆犉犇结果比较

犉犻犵．７　犆犉犇狉犲狊狌犾狋狊狅犳犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮犳狅狉犮犲狊

狅狀狅狉犻犵犻狀犪犾狊犺犪狆犲犪狀犱犱犲犳狅狉犿犲犱狊犺犪狆犲

　　如图７（ａ）所示，当模型迎角较小时，模型受到的

升力载荷小，模型变形小，变形对升力的影响也很小，

随着迎角的增大，模型受到的气动载荷增大，模型变

形增大，模型变形对气动力的影响也随着增加，当α

＝４°时，模型变形对升力的影响量达到最大，犆Ｌｍａｘ＝

０．０１９６。当迎角进一步增加时，此时模型受到的升

力和产生的变形继续增加，但模型变形对升力的影响

却开始减小，且随着迎角的增加影响量在不断减小，

产生这个现象的原因可以从图７（ａ）的升力曲线上得

到解答。模型变形有弯曲和扭转两部分，但对升力影

响的主要部分是由机翼剖面的扭转角贡献的，模型机

翼变形对升力影响量的大小是由机翼剖面扭转角和

升力线斜率共同决定的。尽管随着迎角的增加，模型

升力在增大，模型机翼剖面扭转角在增大，但模型的

升力线斜率先保持不变后迅速降低，二者的共同作用

使得模型变形对升力系数的影响量随迎角先增大后

减小。在气动力的线性区域内，升力线斜率基本保持

不变，这时变形对升力的影响体现在模型机翼扭转角

的变化上，随着迎角的增大，气动力进入非线性区域，

由于气流分离的原因，升力线斜率开始降低，如果升

力线斜率降低的速度小于模型机翼扭转角增加的速

度，模型变形对升力的影响量会继续增加，反之，如果

升力线斜率降低的速度大于模型机翼扭转角增加的

速度，模型变形对升力的影响量会开始减小。从图５

还可以看出，在模型正升力时，前翼的扭转角为负，因

此模型变形使得升力降低，而当迎角α＝２°时，模型

的升力为负，前翼的扭转角为正，此时模型变形使得

模型的升力系数增加了０．００１１。

　　如图７（ｂ），当迎角较小时，模型变形对阻力的影

响量较小，而随着迎角的增大，模型变形对阻力的影

响不断增大，在α＝１２
ｏ时，模型变形对阻力的影响量

最大犆Ｄｍａｘ＝０．００６３。模型变形对阻力影响的主要

部分也是由机翼剖面的扭转角贡献的，该影响量的大

小还受到阻力线斜率的影响，从图５、图６和图７可

以看出，随着迎角的增大（小于失速迎角下），模型机

翼的扭转角在增大，阻力线斜率也在增大，因此模型

变形对阻力的影响随着迎角的增加在不断地增大。

　　图８给出了模型变形对升力系数犆Ｌ 和阻力系数

犆Ｄ的最大影响量随犕犪的变化曲线，图中横坐标为

　　（ａ）犆Ｌｍａｘ

　　（ｂ）犆Ｄｍａｘ

图８　模型变形对气动力最大影响量随犕犪数的变化曲线
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犕犪数，纵坐标为气动力系数的影响量，曲线旁矩形

框中的角度为模型变形对气动力影响最大时的模型

迎角。图９给出不同犕犪数下模型升力系数曲线。

图９　不同犕犪数下模型升力系数曲线

犉犻犵．９　犆犔犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狊犪狋犱犻犳犳犲狉犲狀狋犕犪

　　从图７的分析可以知道，模型变形对气动力的影

响由气动力导数和模型机翼剖面扭转角乘积的大小

决定。

　　对于升力系数犆Ｌ，在气动力线性区域，升力线斜

率最大且为一恒定值，模型的扭转角随迎角近似线性

增加；在气动力非线性区域，升力线斜率开始迅速的

减小直到为０，模型的扭转角由于气动载荷的变化而

增加缓慢，因此升力斜率与模型扭转角乘积的最大值

应该发生在气动力线性区域的最大迎角附近，即模型

变形对升力影响最大应该在气动力线性变化的最大

迎角附近。图８（ａ）可以看出，犕犪≤０．７５时，模型变

形对升力的影响最大时的模型迎角α均为６°，而当

犕犪≥０．７５时，模型变形对升力的影响最大时的模型

迎角α均为４°，从图９可以看出，犕犪为０．４、０．６、

０．７、０．７５时，升力线性变化的最大迎角α＝６
ｏ，而当

犕犪为０．８、０．８５时，升力线性变化的最大迎角α＝

４°，证明上述论述的正确性。

　　同理，对于阻力系数犆Ｄ，模型变形对阻力系数的

最大影响量主要由阻力线斜率与模型机翼剖面扭转

角乘积的大小决定，由于阻力线斜率随迎角增加缓慢

增加，模型扭转角随迎角增加而增大直到模型失速后

迅速减小，因此模型变形对阻力系数的影响最大应该

发生在失速迎角附近。图８（ｂ）可以看出，对于所有

犕犪，模型变形对阻力影响最大都发生在失速迎角（如

图９，α＝１０°）附近，证明了上述论断的正确性。

　　此外，根据实验数据误差与修正理论
［３］，在 犕犪

大于０．４０且小于０．９０的范围内，风洞测力实验的精

度指标为Δ犆Ｌ＝０．００２，Δ犆Ｄ＝０．０００５，从图８中可以

看出，模型变形对气动力的影响量远远超过了该精度

指标，因此开展风洞模型变形对气动力的影响研究是

十分必要的，对于提高风洞实验的精准度具有重要的

意义。

５　结　论

　　介绍了一种基于模型变形视频测量和计算流体

动力学研究风洞模型静弹性变形对气动力影响的方

法，并对一大展弦比连接机翼的测量与计算结果进行

了分析，得出以下结论：

　　（１）振动对于模型变形的测量结果具有很大的

影响，模型支杆的周期振动通过提高采样频率和改善

数据处理方法可以较好地消除，而机翼自身相对机身

的振动因为具有不同的模态且与模型的变形耦合，很

难识别，需要进一步的研究测量方法和数据处理方

法，消除机翼自身振动对变形测量数据的影响。

　　（２）模型变形对气动力的最大影响量不仅与模

型的变形有关系，还与气动力导数有关，是二者综合

作用的结果。对于升力系数，模型变形对升力影响最

大发生在升力线性变化的最大迎角附近，对于阻力系

数，模型变形对阻力影响最大发生在失速迎角附近。

　　（３）模型弹性变形对气动力的影响量远远超过

风洞测力实验的精度指标要求，为了提高风洞实验数

据的精准度，开展风洞模型弹性变形对气动力的影响

研究与修正是十分必要的。
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