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我国大型飞机风洞试验技术研究现状与发展趋势

吴军强1，崔晓春2，3，魏    志1，*，杜文天2，3

(1. 中国空气动力研究与发展中心，绵阳　621000；2. 中国航空工业空气动力研究院，沈阳　110034；

3. 高速高雷诺数气动力航空科技重点实验室，沈阳　110034)

摘　要：大型飞机风洞试验技术是大型飞机产业化发展的重要技术基础。本文简要介绍了大型飞机气动布局特点及其

风洞试验需求，阐述了近十多年来我国在边界层转捩精确模拟与流动精细化观测、高速风洞试验模型支撑、精细化气

动力/气动载荷测量、气动力试验数据修正、气动噪声、结冰与防除冰等大型飞机风洞试验技术研究方面的发展现状，

分析了我国现有风洞试验技术能力水平与航空发达国家及未来型号发展需要之间的差距，并提出了下一步发展建议。
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Research status and development tendency of large aircraft wind tunnel
technologies in China
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Abstract: Large wind tunnels and related test techniques are indispensible foundation for the development
of  large  aircraft.  This  article  briefly  introduces  the  aerodynamic  characteristics  of  large  aircraft  and  their  wind
tunnel test requirements. It also elaborates on the research status of large wind tunnel test techniques in China in
the  past  decade,  including  the  accurate  simulation  of  boundary  layer  transition,  flow  field  visualization,  high-
speed  wind  tunnel  test  model  support,  fine  aerodynamic  force/aerodynamic  load  measurement,  aerodynamic
force  test  data  correction,  aerodynamic  noise,  ice  formation  and  deicing.  It  analyzes  the  gap  between  China's
current wind tunnel test technology ability level and the needs of aviation developed countries and future model
development, and puts forward development suggestions for the next step.

Keywords: large  aircraft； low-speed  wind  tunnel； transonic  wind  tunnel； testing  technology； research
status；development tendency

 

0    引　言

大型飞机（简称大飞机）一般是指最大起飞重量

在 100 t或座位数在 100座以上的运输类、轰炸类飞

机，按其用途又可分为大型军用运输机、民用客机、

轰炸机、特种用途飞机等。大型飞机在国防安全和国

民经济现代化建设中具有重要支撑和关键引领作用，

是一个国家综合国力和科技水平的集中体现。为了

加快科技自主创新步伐，缩短与世界航空强国的技术

差距，国家在“十一五”期间将大型飞机作为重大科
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技专项纳入“国家中长期科学和技术发展规划纲要

（2006—2020年）”，同步启动了大型飞机研发任

务。在专项工程牵引带动下，经过接近 20年的持续

攻关，突破了大型飞机设计、制造、试验和运营维护

等系列技术瓶颈，建立了拥有完全自主知识产权的大

型飞机研发技术体系，初步形成了配套完整的大型飞

机产业链、供应链，支撑了我国 ARJ21-700新支线飞

机、C919大型客机和 CR929远程宽体客机“三步

走”发展战略，开创了我国大型飞机发展新局面。

大型飞机载重大、航程远，“四性”（安全性、舒

适性、经济性和环保性）指标要求高，气动力作为飞

机总体、气动、性能、操稳、结构、控制等专业设计的

输入条件，其准确预测与客观评价对飞机布局方案的

选择和优化设计至关重要，是大型飞机自主研发首先

必须攻克的关键技术之一。因此，作为验证大型飞机

气动设计效果、评估性能水平的最直接手段—大型

飞机风洞试验技术的研发水平至关重要。近年来，随

着国内新一批低速风洞和大型跨声速风洞的建设，基

础性、原创性的风洞试验技术已获突破。本文在简要

介绍大型飞机布局特点及风洞试验需求的基础上，详

细介绍国内气动力研究单位自“十一五”以来围绕

大型飞机专项工程所发展的相关试验设备和试验技

术，分析现有技术能力水平与未来型号发展需求、世

界航空发达国家水平的差距，提出下一步发展建议。 

1    大型飞机布局特点及气动力试验需求

大型飞机为追求卓越的气动效率和飞行品质，确

保“四性”指标可靠实现，赢得市场竞争，在气动、

结构、推进、控制等方面均采用大量先进设计技术[1]。

例如：在气动布局方面，普遍采用大展弦比超临界机

翼、高效增升装置、低阻船尾后机身、高效低阻翼尖

和主/被动流动控制技术等；在结构设计方面，大量采

用新型复合材料来优化结构强度，减轻结构重量，提

高结构效率；在动力推进技术方面，除选择先进高效

发动机外，层流短舱及机翼/短舱近距耦合设计也是

提高推进效率、降低排气噪声的关键技术之一；同

时，当代大飞机基本都采用先进电传飞行控制，选择

气动效率较高的跨声速速域范围巡航飞行，以进一步

提高飞机的操纵稳定性和巡航效率。这些先进技术

的大量应用，使得为飞机各专业设计提供输入条件的

气动设计与试验评估工作变得更为复杂、更为重要。

因此，需要通过大量高保真度、精细化空气动力地面

模拟试验（风洞试验）来验证气动设计效果，并为性

能、操稳、结构、控制等专业提供精准的气动设计载

荷。对气动试验的要求具体体现在以下几方面：

1）高保真试验模拟环境。风洞试验是根据相对

运动原理，采用缩比飞行器模型，按照相似准则，在

地面人工模拟的气流环境（即风洞试验段流场环境）

中开展飞行器模型气动力测量的试验实践活动。因

此，风洞流场环境是准确获取飞行器气动力试验数据

的前提和基础。对大型飞机而言，在跨声速巡航飞行

时，空气压缩性效应明显，机体表面同时存在亚声

速、声速和超声速流动，流场结构异常复杂，涉及流

动转捩、分离、旋涡、激波、激波/边界层干扰等高度非

线性复杂流动现象，对飞行条件（姿态、速度、加速

度）和飞机表面的几何状态（光洁度、缝隙、鼓包等）

异常敏感，对风洞试验时的流动模拟保真度和相似参

数要求更高、更严。一方面需要通过试验段设计优化

和精细调试来提高流场品质，使风洞流场均匀性、气

流偏角、轴向梯度、湍流度、噪声、消波特性等静、动

态指标达到先进水平，尽量接近高空飞行时的大气环

境，提高试验环境模拟的保真度；另一方面需要建立

小延迟、快响应的流场测量控制系统，保证试验模型

运动过程中流场的快速跟随调节。此外，在跨声速风

洞进行试验时，影响模型表面流动状态的另外一个关

键相似参数是表征气流黏性的雷诺数，尤其是大型飞

机的超临界机翼和层流短舱设计对雷诺数高度敏感，

需要风洞试验的雷诺数进入自准区范围才能获得稳

定可修正的基础数据。

2）精细完备的试验技术。大型飞机气动布局特

殊、技术指标先进、设计过程复杂，不同设计阶段的

关注重点和试验评估内容也不相同，需要建立完备的

试验技术体系，形成涵盖大型飞机气动设计全过程的

精细化试验能力，为设计方案迭代优化提供科学精确

的评估依据。一般而言，在布局选型设计阶段，需要

准确评估翼型/机翼、扰流装置、增升装置，以及机身

头部、尾部和短舱安装位置等的影响；在详细设计阶

段，需要开展大量高品质气动力/气动载荷测量试验

和流动观测试验，获取性能、操稳、结构、强度、控制

等专业设计需要的气动载荷数据，指导设计方案改进

优化；而在工程研制阶段，重点则是以飞控气动数据

库建设为核心，补全影响飞行安全边界和天地相关性

修正需要的气动弹性、动导数和动力影响等特种试

验。与传统小展弦比战斗机试验技术体系相比，大型

飞机试验技术体系建设重点需要突破以下关键技术：

一是边界层转捩精确模拟与显示技术，以保证超临界

机翼、层流短舱等模型部件表面流动状态的有效模

拟；二是大型飞机模型小干扰支撑技术，需要根据不
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同的试验目的和用途，研制对模型外形破坏小、支撑

干扰可修正的多种组合支撑形式，如能够同时兼顾

纵、横向试验要求的斜尾支撑技术，用于尾支撑干扰

修正和机身头部、尾部选型的翼尖双支撑技术、条带

悬挂支撑技术等；三是高精度气动力/气动载荷测量

技术，如连续变迎角/变侧滑角连续采集测力试验技

术、模型表面压力云图三维视频测量技术等，以达到

准确获取大飞机气动力/气动载荷随迎角、侧滑角非

线性变化关系的目的；四是先进流动显示与观测技

术，以实现宏观气动力与微观流动结构的同步测量，

揭示布局设计背后蕴藏的流动机理，为改进优化布局

设计提供科学指导；五是大型飞机气动噪声、结冰与

防除冰试验技术，以满足适航取证对机体噪声评估、

机体重要部件结冰与防除冰性能评估的技术需求。

3）实用可靠的试验数据修正方法。风洞模型试

验与全尺寸飞行器在自由大气中的真实飞行存在明

显的绕流环境差异，加之大型飞机结构尺寸大、飞行

雷诺数高，而试验模型缩比大、尺寸小，试验雷诺数

比实际飞行低一个数量级，以及气动 /推进、气动 /结

构的耦合影响也难以在常规气动力/气动载荷试验中

同步考虑。这些都导致风洞试验结果与真实飞行结

果存在较大差异，必须对风洞试验结果进行系列修

正，才能保证试验结果用于评估分析气动设计和预测

飞行性能的可靠性。修正内容包括风洞试验基准数

据修正和天地相关性修正两部分内容，基准数据修正

主要开展支撑干扰、洞壁干扰、流场畸变、模型变形

的影响修正，天地相关性修正则是开展雷诺数效应、

静气动弹性、动力影响和配平影响等修正。
 

2    我国大型飞机风洞试验设备及技术发
展现状

在 2007年大飞机专项工程正式立项研制时，我

国气动力试验设备基础、试验模拟能力和试验数据

修正技术均与美欧航空发达国家存在明显差距，低

速方面缺乏结冰模拟和气动噪声等特种试验设备，

亚跨声速仅有一座 2.4 m×2.4 m常规暂冲型风洞。与

美欧航空发达国家配套完善的跨声速试验设备体系[2]

相比（见表 1），我国的主要差距表现在跨声速风洞

数量严重不足、风洞试验段尺寸偏小、不具备高雷诺

数试验模拟能力，这些严重制约着大型飞机跨声速
 

表 1    美欧配套完善的大型飞机跨声速风洞设备[2]

Table 1    Transonic wind tunnels for large aircraft in the United States and Europe[2]

国家/地区 研究机构 风洞名称 试验段尺寸 马赫数数范围 雷诺数/(106·m−1) 风洞类型

美国

（11座）

AEDC 16T 4.88 m×4.88 m 0.05～1.6 0.1～23.6 连续式

NASA阿姆斯
11英尺 3.4 m×3.4 m 0.4～1.4 4.1～30.8 连续式

14英尺 4.1 m×4.2 m 0.5～1.2 8.5～13.8 连续式

NASA兰利

NTF 2.5 m×2.5 m 0.2～1.2 480 低温连续式

8×8英尺 2.44 m×2.44 m 0.2～1.3 0.33～19.70 增压连续式

16TT 4.7 m×4.7 m 0.2～1.3 3.9～13.8 连续式

16TDT 4.88 m×4.88 m 0.1～1.2 9.2～27.9 连续式

NASA格林 8×6英尺 2.4 m×1.8 m 0.25～2.00 11.6～15.6 连续式

卡尔斯潘 8×8英尺 2.44 m×2.44 m 0～1.35 41 连续式

波音公司 8×12英尺 2.4 m×3.7 m 0～1.15 13.1 连续式

海军研究与发展中心 7×10英尺 2.1 m×3.0 m 0.25～1.17 3.3～16.4 连续式

欧洲

（7座）

德/荷DNW HST
1.6 m×2.0 m 0.15～1.35 10～15（Ma = 1.25） 连续式

1.8 m×2.0 m 0.15～1.35 31（Ma = 0.7） 连续式

英国ARA TWT 2.4 m×2.7 m 0～1.4 4.9～18.0 连续式

英国RAE
2.5米风洞

2.5 m×2.25 m 0.1～0.9 38（Ma = 0.9） 连续式

2.5 m×2.25 m 1.35～2.50 11（Ma = 2.5） 连续式

2.4米风洞 2.4 m×1.8 m 0～1.25 9～24 连续式

法国ONERA
S2-MA

1.77 m×1.75 m 0.1～1.3 5.5～29.4 连续式

1.94 m×1.75 m 1.5～3.1 5.5～29.4 连续式

S1-MA φ8 m 0～1.0 13.5 连续式

欧洲四国 ETW
2.4 m×2.0 m 0.15～1.30 228（全模） 低温连续式

2.4 m×2.0 m 0.15～1.30 410（半模） 低温连续式
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巡航气动特性准确预测、动力影响评估和气动弹性、

雷诺数效应研究等工作的开展。为此，中国空气动

力研究与发展中心（下文简称“气动中心”）、中国

航空工业空气动力研究院（下文简称“航空工业气

动院”）等国内大型飞机气动力研究单位分别建设

了系列高品质风洞试验设备，不仅填补了结冰模拟[3]、

气动噪声 [4] 和高雷诺数试验模拟能力 [5] 的空白，而

且使我国大型飞机研制试验的主要生产型高、低速

风洞的流场品质和马赫数控制精度均能达到国军标

先进指标。在此基础上，各气动研究机构围绕大飞

机试验需求，针对性地开展了大量试验技术攻关，形

成了功能配套、尺寸衔接、比肩世界一流的大型飞机

气动力试验研究平台（见表 2）[6]，完成了对美欧先进

水平的追赶补差，为我国大型飞机自主研发提供了

有力支撑，促进了我国低跨超声速空气动力试验技

术的明显进步。
 
 

表 2    我国大型飞机风洞设备体系现状[6]

Table 2    Wind tunnels for large aircraft in China[6]

研究机构 风洞名称 试验段尺寸 最大风速/马赫数范围 总压范围/MPa 雷诺数/(106·m−1) 风洞类型

中国空气动力

研究与发展中心

FL-12风洞 4.0 m×3.0 m 100 m/s 常压 0.5～6.0 常规回流式

FL-13风洞 8.0 m×6.0 m 100 m/s 常压 5.7 直流下吹式

FL-14风洞 φ3.2 m 145 m/s 常压 开口射流风洞

FL-15风洞 φ5.0 m 50 m/s 常压 0.231～3.480 立式风洞

FL-16风洞 3.0 m×2.0 m 21～210 m/s 常压 结冰风洞

FL-17风洞 5.5 m×4.0 m 100 m/s（开口）、130 m/s（闭口） 常压 声学风洞（75～80 dBA）

FL-19风洞
8.0 m×6.0 m Ma=0.02～0.38 常压 0.65～8.84 常规回流式

9.0 m×7.0 m Ma=0.02～0.38 常压 0.65～8.84 大型低速风洞

FL-26风洞 2.4 m×2.4 m Ma=0.30～1.43 0.11～0.45 7.33～70.83 暂冲半回流

FL-27风洞 2.0 m×2.0 m Ma=0.3～3.5 0.1～1.3 6.75～65.00 暂冲开口式

CTW风洞 2.6 m×2.2 m Ma=0.15～1.30 0.11～0.45 233（全模）、391（半模） 低温连续式

4.8米风洞 4.8 m×4.8 m Ma=0.20～1.60 0.005～0.250 0.40～35.42 常规连续式

中国航空工业

空气动力研究院

FL-8风洞 3.5 m×2.5 m 60 m/s 常压 4.4 常规回流式

FL-9风洞 4.5 m×3.5 m 130 m/s 0.4 21.25 回流增压风洞

FL-10风洞 8.0 m×6.0 m 85 m/s（开口）、110 m/s（闭口） 常压 5.20 常规回流式

FL-51风洞 4.5 m×3.5 m 85 m/s（开口）、110 m/s（闭口） 常压 2.7 回流动态风洞

FL-52风洞 2.0 m×1.5 m 100 m/s 常压 航空声学风洞（74 dBA（80 m/s））

FL-62风洞 2.4 m×2.4 m Ma=0.15～1.60 0.02～0.40 53.34 常规连续式

北京航空航天大学 声学风洞 4.0 m×3.0 m 常压 航空声学风洞
 
 

2.1   边界层转捩精确模拟与流动精细化观测技术

针对国内传统金刚砂粗造带转捩模拟和黑白两

色油流试验技术存在的标准化程度低、流动结构分

辨率不够、试验过程中质量控制难等现实问题，突破

多种型号规格转捩单元制备（图 1）、标准化粘贴工

艺和油流试剂定量化配置、彩色荧光粒子生成、数字
 

(a) 标准转捩带制作设备 (b) 转捩带成品及粘贴效果

图 1    标准转捩带制作设备及转捩带成品粘贴效果

Fig. 1    Standard transition trip manufacture equipment and its production
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化油流图谱采集 [7] 等核心技术（图 2），形成了标准

化、数字化、多色彩边界层转捩模拟与流动观测技

术；发展了基于电加热涂层的红外转捩探测技术 [8]

（图 3），有效提高了大飞机试验流动模拟与观测水平。

 
 

(a) 机翼流向油流图谱 (b) 部件干扰油流图谱

图 2    CR929 机翼彩色荧光油流图谱[7]

Fig. 2    Flow field around a CR929 wing illustrated by color fluorescence oil[7]

 

 
 

(a) 基于导电铜漆的电加热涂层 (b) 红外转捩位置探测效果(Ma=0.785，α=2°，Re=4.0×106)

图 3    C919 机翼基于电加热涂层的转捩位置探测应用[8]

Fig. 3    Transition zone detection on a C919 wing using electric heating coating[8]

 
 

2.2   高速风洞试验模型支撑技术

长期以来，我国高速风洞均采用“中部弯刀+双
转轴”模型支撑方式开展纵、横向试验，采用“机构

迎角/侧滑角+天平/支杆弹性角修正”方式间接获得

试验模型的迎角、侧滑角，存在模型姿态角耦合、试

验包线范围受限和模型姿态与气动力测量信号同步

性差等问题。为此，气动中心在改进优化大型飞机低

阻船尾后机身尾部支撑方式（斜尾支撑）基础上，基

于分层叠加原理，研制了迎角、侧滑角完全解耦的骨

架型半弯刀模型支撑机构 [9]（图 4），试验模型迎角、

侧滑角增大而支撑系统的堵塞度只略有减小或基本

保持不变。同时，气动中心还基于视频测量技术建立

了模型位姿光学测量技术[10]（图 5），研发了具有较强

抗振能力的迎角传感器。这不仅有效提高了模型位姿

测量水平（迎角和侧滑角的测量精度均达到了 0.01°），
而且为连续变姿态、连续采集测力试验技术 [11-12] 奠

定了良好基础。 

2.3   精细化气动力/气动载荷测量技术

在精细化测量方面，攻克了模型姿态角匀速运行

控制、迎角运行速率影响和振动影响修正、实时精确

测量、流场快速跟随调节、信号实时同步采集、连续

信号测量处理等诸多技术难题，在试验能耗与传统阶

梯试验方式接近的情况下，首次在暂冲型跨声速风洞

中建立了达到世界一流水平的连续变迎角、变侧滑角

连续采集测力（图 6）、测压试验技术；发展了高精度

离散压力 PSI测量和基于压力敏感涂料（ pressure
sensitive paint, PSP）的模型表面连续压力光学测量技

术 [13-15]（图 7）；首次在连续式跨声速风洞中，实现了
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PIV+PSP综合化应用[16]（图 8）。针对大飞机缩小垂直

间隔标准（reduced vertical separation minimum, RVSM）

适航取证需求，利用连续式跨声速风洞优秀流场品

质，发展了高精度测压试验技术，改变了以往高精度

适航认证测压试验仅能依靠国外风洞的现状 [17-18]

（图 9）。这些技术的实现和突破极大地丰富了大型飞

机气动力、气动载荷试验数据信息量、试验效率和试
 

随动补偿:

将侧滑弧线
运动转化为
补偿板直线
随动运动

驱动方式: 侧滑机构拖动补偿板
避免了主动驱动的复杂性

连接方式:
拨叉结构解决
弧线运动与直
线运动之间的
协调问题

图 4    迎角/侧滑角完全解耦的多功能支撑系统[9]

Fig. 4    Multi-functional support system with fully decoupled
angles of attack/sideslip[9]

 

1号相机 2号相机
10 Gb/s光纤传输

模型姿态角实时
解算工作站

图 5    基于立体视觉测量技术的模型迎角/侧滑角实时测量系统[10]

Fig. 5    Angles of attack/sideslip real-time measurement system
based on stereo vision measurement technology[10]
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图 6    CHN-T1 标模连续变姿态角测力试验结果曲线对比

Fig. 6    Comparisons of force measurement results of model CHN-T1 with continuously varying attitude angle
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Fig. 7    Typical PSP results of C919 model at Ma = 0.785 and α = 4°[13-15]
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验质量水平。 

2.4   大型飞机气动力试验数据修正技术

在改进完善大型飞机气流偏角、轴向压力梯度和流

场畸变、底阻影响等修正科目基础上，充分发挥数值仿

真在试验设计和数据修正中的作用，建立健全了试验与

数值计算相结合的大型飞机支撑干扰、洞壁干扰、模型

变形和雷诺数影响修正技术，形成了大型飞机风洞试

验基础数据修正体系[19]。其中，对于斜尾支撑干扰，建

立了翼下双天平或张线辅助支撑修正方式[20]（图 10、

图 11）；对于开槽壁试验段洞壁干扰，基于经典映像法，

发展了槽壁洞壁干扰快速预估与修正技术[21]（图 12）；基
于荧光标记点的试验模型变形光学测量结果（图 13），通
过动网格技术求解变形前后模型的气动力差量，获得了

模型变形影响修正量[22]（图 14）；通过高保真度计算流体

动力学（ Computational Fluid Dynamics, CFD）模拟与低

温风洞飞行雷诺数试验结果验证，实现了大型飞机雷诺

数效应预测与实时评估（图 15）。 
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图 8    CACM 模型 PSP+PIV 综合化试验结果[16]

Fig. 8    Integrated PSP and PIV measurement results of CACM model[16]
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图 9    高精度测压技术在 RVSM 类试验中的应用效果[17-18]

Fig. 9    High-precision pressure measurement results in RVSM
type tests[17-18]

 

图 10    翼尖双支撑方式[20]

Fig. 10    Wingtip double support mode[20]

 

图 11    条带悬挂内式支撑方式[20]

Fig. 11    Internal support using strip suspension[20]
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图 12    槽壁试验段洞壁干扰修正方法流程[21]

Fig. 12    Wall interference correction procedure[21]
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2.5   大型飞机气动噪声试验技术

尽管国内气动声学研究起步较晚，但经过十多年

的快速发展，目前国内不仅形成了 0.5 m、2 m、8 m量

级尺寸配套、功能完备的具有国际先进水平的气动声

学研究平台，建立了相关的试验技术，形成全模、半

模、起落架、增升装置等机体噪声试验能力，而且研
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图 13    Re = 4×106 时 CACM 标模挠度测量结果

Fig. 13    Deflection measurement results of CACM at Re = 4×106
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图 14    不同机翼剖面位置压力系数的变形影响修正结果[22]

Fig. 14    Deformation corrected pressure coefficients at varies wing sections[22]
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图 15    雷诺数效应预测结果

Fig. 15    Reynolds number effects prediction results
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究掌握了声源定位、声载荷测量、传播特性测量等测

试技术[21]。利用这些平台和技术，国内开展了大量大

型飞机气动声学特性研究和降噪措施验证研究，并且

已在型号降噪设计验证中初步发挥作用（图 16、图 17），
使我国在机体气动噪声试验方面摆脱了对国外风洞

的依赖，基本能够满足大飞机声学风洞试验需求。
 
 

图 16    全模机体噪声试验

Fig. 16    Full-model airframe noise test
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图 17    机体噪声声源定位结果

Fig. 17    Localization of airframe noise source
  
2.6   大型飞机结冰与防除冰试验技术

“十二五”以来，国内以气动中心和航空工业气

动院为代表的研究机构先后建成了一批世界领先的

结冰研究设施（见表 3）。气动中心建设的 3 m×2 m结

冰风洞是全球仅有的三座试验段截面尺寸达到 2 m
量级的非季节性生产型结冰风洞之一。截止 2022年，

该风洞已经形成了较为完善的结冰与防除冰试验技

术体系，包括云雾参数模拟与校测技术、冰形提取技

术、热气和电热防除冰试验技术、气囊除冰试验技

术、冰形在线测量技术等 [23]（图 18）。该风洞现已具

备飞机翼段、翼型等大尺寸部件结冰与防除冰试验能

力，以及发动机进气模拟条件下的防冰模拟试验能力[24]。

航空工业气动院的 FL-61结冰风洞于 2017年前后投

入使用，该风洞定位为研究型风洞，试验段截面尺寸

0.6 m×0.6 m，风洞云雾场参数满足 SAE ARP5905要
求，配套开发了云雾校测技术和结冰与防除冰试验技

术等。截止目前，该风洞已具备大型飞机部件，特别

是探针类部件的结冰试验能力，电热、气热及其他类

型防除冰系统的效果评估试验能力[25-26]，并同时适用

于结冰相关新型技术的研发测试[27]（图 19）。移动式

冰风洞是航空工业气动院研制的国内首个外场季节

性试验设施，风洞为射流式，喷雾出口尺寸 2.5 m×2.5 m，

风洞参照 SAE ARP5905要求完成云雾场调试，主要

服务于飞机和发动机整机外场地面试验需求。目前

该风洞已建立适用于飞机部件、发动机整机、全尺寸

螺旋桨等的结冰与防除冰试验技术 [28]（图 20），其中

基于该设备完成的 ARJ21-700飞机 CCAR25.1093b（2）
条款的适航取证试验标志了国产结冰试验设施已能

够满足大型飞机适航取证的相关需求。

此外，国内武汉航空仪表有限责任公司拥有

YBF-02和 YBF-04两座仪表冰风洞，以及在建的口径

为 0.6 m×0.8 m的冰风洞 [29]；中国航发商用发动机公

司也有在建的 0.6 m×0.6 m结冰风洞等，这些风洞均

根据 SAE ARP5905要求进行设计使用。目前，国内

大小型结冰风洞的搭配组合已经形成了在 SAE
ARP5905标准要求下，覆盖 CCAR25部附录 C包线

范围的能力，可服务于大型飞机机翼、平尾、短舱等

整机部件和飞机、发动机使用的各类探针的结冰与防

除冰试验，包含研究类试验和取证类试验。 

3    现有风洞试验能力差距与发展建议

国内大型飞机气动力试验设备和试验技术研究

虽然取得了巨大进步，填补了多项空白，为军用、民

用大型飞机研制提供了良好支撑和服务保障，但与世

界先进水平，尤其是大国竞争背景下空气动力高水平

自主可控、智能化发展趋势，以及支撑我国商用飞机

开拓国际市场、实现产业化发展要求相比，尚有以下
 

表 3    国内典型结冰风洞设备

Table 3    Typical icing wind tunnels in China

风洞名称 试验段形式 试验段尺寸 最大风速/(m·s−1) 模拟高度/m 气流温度/℃ 液态水含量/(g·m−3) 平均水滴直径/μm

3 m×2 m结冰风洞 闭口 3 m×2 m 210 0～20 000 −40 ～常温 0.2～3.0 10～300

FL-61结冰风洞 闭口 0.6 m×0.6 m 240 0～7 000 −40～5 0.1～3.0 15～50, 100～200

移动式冰风洞 开口 2.5 m×2.5 m 15 — 室外环境温度 0.2～3.0 20～50
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技术亟待突破：

1）以提高试验数据精准度、信息量和布局适应性

为目的的新型天平及测试技术研究。随着新型结构

材料、测试技术和布局概念的提出，要求风洞试验技

术必须与时俱进，增强与飞机布局特点的适配性。例

如：随着 CFD和大数据人工智能技术的快速发展，低

成本数字化设计、试验已经成为重要发展方向；翼身

融合布局要求创新天平测试和模型支撑技术，以实现

天平纵横向载荷匹配设计和飞机操纵稳定性准确评

估分析等技术。

2）以提高飞行性能预测水平为目的的大型飞机

气动试验相关性修正技术体系建设。这主要包括全

国统一的大型飞机标准模型体系及数据库建设、气动

力/气动噪声风洞试验与飞行相关性技术、气动载荷

分布与流动结构风洞试验和飞行相关性技术、操纵面

效率/铰链力矩风洞试验与飞行相关性技术，以及高

低速风洞试验数据衔接性、风洞试验与 CFD仿真的

一致性等。

3）以支撑适航认证为目的的试验技术改进完善

和试验标准规范研究。如大迎角/大侧滑状态气动力

 

拐角#3

拐角#4
拐角#1

(a) 3 m×2 m结冰风洞结构 (b) 冰形在线测量技术
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图 18    3 m×2 m 结冰风洞与冰形在线测量技术[23]

Fig. 18    3 m×2 m icing wind tunnel and on-line ice shape measurement[23]

 

(a) 热气防冰试验 (b) 电热防冰试验

图 19    FL-61 风洞中开展的热气防冰试验与电热防冰试验[27]

Fig. 19    Hot air and electric heating anti-icing tests in wind tunnel FL-61[27]

 

图 20    航空工业气动院移动式冰风洞[28]

Fig. 20    Mobile icing wind tunnel in AVIC Aerodynamics Research Institute[28]
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试验技术、考虑结构弹性影响的抖振边界与抖振载荷

预测技术、全模气动弹性试验技术、嗡鸣与阵风响应

试验技术、过冷大水滴（ supercooled  large  droplets,
SLD）适航认证试验技术等，同时应积极探讨适航认

证对风洞试验的具体要求，建立健全相关试验技术标

准规范。

4）以适应最新结冰适航规章为目的的 SLD试验

能力建设 [30]。国内现有风洞试验技术能力已能够满

足适航规章 CCAR25部附录 C规定的结冰条件的研

究与取证试验，但 2015年美国联邦航空管理局

（FAA）、欧洲航空安全局（EASA）先后颁布关于过冷

大水滴结冰修正案，标志了 SLD结冰条件正式纳入

适航规章，未来参与取证的民用飞机将必须通过

SLD相关的取证试验。因此，SLD试验技术能力的建

设也将是国内各大风洞未来的重要发展方向之一。

由于 SLD尺寸所导致的沉降分层问题和过冷问题，

以及云雾曲线双峰分布的模拟问题，都是 SLD结冰

试验能力建设过程中亟待突破的技术难点，未来需要

通过新型喷嘴设计、新型喷雾组合方法研发乃至新型

风洞结构形式的设计来逐步攻克。

经过十多年的持续攻关，国内大型飞机气动力试

验设备、技术取得了巨大成就，有力支撑了军用、民

用大型飞机自主研发。对比未来型号发展需求，应该

在改进完善高、低速风洞试验精细化、智能化、低成

本的基础上，围绕提高大型飞机特别是商用飞机适航

认证工作效率开展相关工作，尽快建立全国统一的大

型飞机标准模型体系及气动试验数据天地相关性修

正技术，提高地面试验对飞行性能预测的准确性，增

强地面试验特别是过冷大水滴试验能力在适航认证

中的关键支撑作用。

参    考    文    献：  

 陈德华, 林俊, 郭旦平, 等. 大型飞机高速气动力关键问题解决的技术

手段及途径[J]. 流体力学实验与测量, 2004, 18(2): 1−5.
CHEN D H, LIN J, GUO D P, et al. Technical ways to solve high speed
key aerodynamic problems of large air transporters[J]. Experiments and
Measurements in Fluid Mechanics, 2004, 18(2): 1−5(in Chinese).

[1]

 战培国. 国外风洞试验[M]. 北京: 国防工业出版社, 2018.
ZHAN P G. Overseas wind tunnel testing[M]. Beijing: National Defense
Industry Press, 2018(in Chinese).

[2]

 倪章松, 刘森云, 王桥, 等. 3 m×2 m结冰风洞试验技术研究进展[J].
实验流体力学, 2019, 33(6): 46−53.
NI Z S, LIU S Y, WANG Q, et al. Research progress of test technologies
for  3  m  ×  2  m  icing  wind  tunnel[J].  Journal  of  Experiments  in  Fluid
Mechanics, 2019, 33(6): 46−53(in Chinese).
doi: 10.11729/syltlx20180115

[3]

 范洁川, 于涛. 建造中的我国低速增压风洞[J]. 实验流体力学, 2005,
19(3): 1−6.

[4]

FAN J  C,  YU T. Low speed  pressurized  wind  tunnel  at  home which  is
building[J].  Journal  of  Experiments  in  Fluid  Mechanics,  2005,  19(3):
1−6(in Chinese).
 刘沛清, 郭昊. 北航陆士嘉实验室气动声学风洞试验研究进展[J]. 民
用飞机设计与研究, 2022(1): 1−23.
LIU  P  Q,  GUO  H.  Research  progress  of  aeroacoustics  wind  tunnel
experiments in Beihang LU Shijia laboratory[J]. Civil Aircraft Design &
Research, 2022(1): 1−23(in Chinese).

[5]

 李周复. 风洞试验手册[M]. 北京: 航空工业出版社, 2015.
LI  Z  F.  Handbook  of  wind  tunnel  test[M].  Beijing:  Aviation  Industry
Press, 2015(in Chinese).

[6]

 王猛, 李玉军, 赵荣奂, 等. 基于在线加热涂层的宽速域转捩探测技

术[J]. 航空学报, 2022, 43(11): 190−199.
WANG M, LI Y J, ZHAO R H, et al. Transition detection technique for
wide  speed  range  by  means  of  on-line  heating  coating[J].  Acta
Aeronautica et Astronautica Sinica, 2022, 43(11): 190−199(in Chinese).
doi: 10.7527/S1000-6893.2022.26820

[7]

 张征宇, 王显圣, 黄叙辉, 等. 高速复杂流动结构的视频测量[J]. 航空

学报, 2017, 38(8): 120989.
ZHANG  Z  Y,  WANG  X  S,  HUANG  X  H,  et  al.  Videogrammetry
measurement  for  high-speed  complex  flow  structures[J].  Acta
Aeronautica et Astronautica Sinica, 2017, 38(8): 120989(in Chinese).
doi: 10.7527/S1000-6893.2017.120989

[8]

 陈德华, 刘大伟, 尹陆平, 等. 2.4 m跨声速风洞多功能支撑系统试验

技术研究[J]. 实验流体力学, 2013, 27(3): 98−102,112.
CHEN D  H,  LIU  D  W,  YIN  L  P,  et  al. The  study  of  versatile  support
system in the 2.4 m transonic wind tunnel[J]. Journal of Experiments in
Fluid Mechanics, 2013, 27(3): 98−102,112(in Chinese).

[9]

 张征宇, 黄叙辉, 尹疆, 等. 风洞试验中的视频测量技术现状与应用综

述[J]. 空气动力学学报, 2016, 34(1): 70−79.
ZHANG  Z  Y,  HUANG  X  H,  YIN  J,  et  al.  Research  status  and
application of videogrammetric measurement techniques for wind tunnel
testing[J]. Acta Aerodynamica Sinica, 2016, 34(1): 70−79(in Chinese).
doi: 10.7638/kqdlxxb-2015.0145

[10]

 魏志, 谢艳, 吴军强, 等. 连续变迎角测力试验技术在大型暂冲式跨声

速风洞中的应用[J]. 实验流体力学, 2011, 25(4): 99−102.
WEI Z, XIE Y, WU J Q, et al. Application of continuous sweeping force
measuring  technology  in  large  intermittent  transonic  wind  tunnel[J].
Journal  of  Experiments  in  Fluid  Mechanics,  2011,  25(4):  99−102(in
Chinese).
doi: 10.3969/j.issn.1672-9897.2011.04.019

[11]

 谢艳, 李平, 蒋鸿, 等. 2.4 m跨声速风洞连续变迎角试验关键技术研

究[J]. 实验流体力学, 2014, 28(1): 89−93.
XIE  Y,  LI  P,  JIANG  H,  et  al.  Research  on  key  technologies  of
continuous  variable  angle  of  attack  test  in  2.4  m  transonic  wind
tunnel[J].  Journal  of  Experiments  in  Fluid  Mechanics,  2014,  28(1):
89−93(in Chinese).
doi: 10.11729/syltlx20120182

[12]

 熊健, 李国帅, 周强, 等. 2.4 m跨声速风洞压敏漆测量系统研制与应

用研究[J]. 实验流体力学, 2016, 30(3): 76−84.
XIONG  J,  LI  G  S,  ZHOU  Q,  et  al.  Development  and  application  of
pressure  sensitive  paint  system  in  2.4  m  transonic  wind  tunnel[J].
Journal  of  Experiments  in  Fluid  Mechanics,  2016,  30(3):  76−84(in
Chinese).
doi: 10.11729/syltlx20150144

[13]

 李国帅, 周强, 马护生, 等. 基于预先校准的压力敏感涂料图像处理方

法[J]. 空气动力学学报, 2014, 32(2): 197−202.
LI G S, ZHOU Q, MA H S, et al. Image processing methods of pressure
sensitive paint based on prior calibration[J]. Acta Aerodynamica Sinica,

[14]

第 12 期 吴军强等： 我国大型飞机风洞试验技术研究现状与发展趋势 93

https://doi.org/10.11729/syltlx20180115
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2022.26820
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2022.26820
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2022.26820
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2017.120989
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2017.120989
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2017.120989
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2015.0145
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2015.0145
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2015.0145
https://doi.org/10.3969/j.issn.1672-9897.2011.04.019
https://doi.org/10.3969/j.issn.1672-9897.2011.04.019
https://doi.org/10.3969/j.issn.1672-9897.2011.04.019
https://doi.org/10.11729/syltlx20120182
https://doi.org/10.11729/syltlx20150144


2014, 32(2): 197−202(in Chinese).
doi: 10.7638/kqdlxxb-2012.0083
 李国帅 , 周强 , 刘祥 , 等 . 压力敏感涂料特性及其校准技术实验研

究[J]. 航空学报, 2013, 34(2): 227−234.
LI  G  S,  ZHOU  Q,  LIU  X,  et  al.  Experimental  research  of  pressure
sensitive  paint  performance  and  calibration  technique[J].  Acta
Aeronautica et Astronautica Sinica, 2013, 34(2): 227−234(in Chinese).
doi: 10.7527/S1000-6893.2013.0026

[15]

 尚金奎, 李玉军, 赵荣奂, 等. PIV及 PSP技术在大飞机风洞试验中的

应用研究[J]. 空气动力学学报, 2023, 41(11): 107−117.
SHANG J K, LI Y J, ZHAO H Y, et al. Integrated application research of
PIV  and  PSP  technology  in  large  aircraft  wind  tunnel  Test[J].  Acta
Aerodynamica Sinica, 2023, 41(11): 107−117 (in Chinese).
doi: 10.7638/kqdlxxb-2023.0152

[16]

 马玉敏, 艾梦琪, 张彦军, 等. 基于 RVSM 运行需求的波纹度和阶差影

响研究[J]. 气动研究与试验, 2023, 01(02): 118−126.
MA Y M, AI M Q, ZHANG Y J, et al. Experimental investigation on the
effects  of  skin  waviness  and  step-height  based  on  RVSM  operation
requirement[J].  Aerodynamic  Research  &  Experiment,  2023,  01(02):
118−126(in Chinese).

[17]

 周星, 杨士普, 钟园. 基于民用飞机 RVSM性能需求的静压源气动设

计研究[J]. 机械设计与制造工程, 2022, 51(4): 54−58
ZHOU X, YANG S P, ZHONG Y. Study on aerodynamic design of static
pressure  source  based  on  RVSM  performance  requirements  of  civil
aircraft[J].  Machine  Design  and  Manufacturing  Engineering,  2022,
51(4): 54−58(in Chinese).
doi: 10.3969/j.issn.2095-509X.2022.04.009

[18]

 刘大伟, 熊贵天, 刘洋, 等. 宽体客机高速风洞试验数据修正方法[J].
航空学报, 2019, 40(2): 522205.
LIU D W, XIONG G T, LIU Y, et al. Method of test data correction for
wide-body  aircraft  in  high  speed  wind  tunnel[J].  Acta  Aeronautica  et
Astronautica Sinica, 2019, 40(2): 522205(in Chinese).
doi: 10.7527/S1000-6893.2018.22205

[19]

 刘大伟, 陈德华, 尹陆平, 等. 2.4 m跨声速风洞条带悬挂支撑试验技

术研究[J]. 空气动力学学报, 2016, 34(3): 354−361.
LIU D W, CHEN D H, YIN L P,  et  al.  Investigation on the vane cable
suspension support system in the 2.4 m Transonic Wind Tunnel[J]. Acta
Aerodynamica Sinica, 2016, 34(3): 354−361(in Chinese).
doi: 10.7638/kqdlxxb-2015.0127

[20]

 刘光远, 魏志, 彭鑫, 等. 跨声速风洞槽壁干扰评估与修正技术的应

用[J]. 航空学报, 2018, 39(2): 121499−121499.
LIU G Y, WEI Z, PENG X, et al. Application of slotted wall interference
assessment  and  correction  technique  in  transonic  wind  tunnel[J].  Acta
Aeronautica  et  Astronautica  Sinica,  2018,  39(2):  121499−121499(in
Chinese).
doi: 10.7527/S1000-6893.2017.21499

[21]

 郭秋亭 , 孙岩 , 郭正 , 等 . 风洞试验雷诺数/静气动弹性效应分离方

法[J]. 航空学报, 2022, 43(11): 452−462.
GUO  Q  T,  SUN  Y,  GUO  Z,  et  al.  Separation  method  for  Reynolds

[22]

number/static  aeroelastic  coupling  effect  in  wind  tunnel  test[J].  Acta
Aeronautica et Astronautica Sinica, 2022, 43(11): 452−462(in Chinese).
doi: 10.7527/S1000-6893.2021.26312
 陈宝, 李周复, 周国成, 等. 大型声学风洞机体气动噪声试验技术研

究[J]. 气动研究与试验, 2023, 1(5): 71−79.
CHEN B, LI Z F, ZHOU G C, et al. Experimental technology research on
airframe noise in large scale aero-acoustic wind tunnel[J]. Aerodynamic
Research & Experiment, 2023, 1(5): 71−79(in Chinese).

[23]

 刘森云 , 王桥 , 易贤 , 等 .  3 m×2   m结冰风洞试验技术新进展

(2020—2022年)[J]. 空气动力学学报, 2023, 41(1): 57−65.
LIU S Y, WANG Q, YI X, et al. New progress of 3 m × 2 m icing wind
tunnel test technology from 2020 to 2022[J]. Acta Aerodynamica Sinica,
2023, 41(1): 57−65(in Chinese).
doi: 10.7638/kqdlxxb-2022.0167

[24]

 赖庆仁, 柳庆林, 郭龙, 等. 基于大型结冰风洞的航空发动机结冰与防

冰试验技术[J]. 实验流体力学, 2021, 35(3): 1−8.
LAI Q R, LIU Q L, GUO L, et al. Icing and anti-icing test technology of
aero-engine  based  on  large-scale  icing  wind  tunnel[J].  Journal  of
Experiments in Fluid Mechanics, 2021, 35(3): 1−8(in Chinese).
doi: 10.11729/syltlx20200067

[25]

 朱东宇, 裴如男, 杨秋明, 等. FL-61结冰风洞热气防冰系统试验方法

研究[J]. 气动研究与试验, 2023, 1(5): 107−112.
ZHU D Y, PEI R N, YANG Q M, et al. Experimental research on a hot
air  anti-icing  system  in  FL-61  icing  wind  tunnel[J].  Aerodynamic
Research & Experiment, 2023, 1(5): 107−112(in Chinese).

[26]

 裴如男, 朱东宇, 束珺. 平尾防冰表面溢流冰生成规律试验研究[J]. 南
京航空航天大学学报, 2022, 54(6): 1074−1082.
PEI  R  N,  ZHU D Y,  SHU J.  Icing  test  of  characteristic  of  runback  ice
accretions  on  horizontal  tail[J].  Journal  of  Nanjing  University  of
Aeronautics & Astronautics, 2022, 54(6): 1074−1082 (in Chinese).
doi: 10.16356/j.1005-2615.2022.06.009

[27]

 YU L, WU Y A, ZHAO H Y, et al. A study on the sensitivities of an ice
protection  system  combining  thermoelectric  and  superhydrophobic
coating  to  icing  environment  parameters[J].  Applied  Sciences,  2023,
13(11): 6607.
doi: 10.3390/app13116607

[28]

 朱东宇, 冯强, 韩晓涛, 等. 大型季节性可移动式结冰风洞及其试验方

法研究[J]. 实验流体力学, 2022, 36(1): 52−61.
ZHU  D  Y,  FENG  Q,  HAN  X  T,  et  al.  Researches  on  a  large  natural
moveable icing wind tunnel and test methods[J]. Journal of Experiments
in Fluid Mechanics, 2022, 36(1): 52−61(in Chinese).
doi: 10.11729/syltlx20210100

[29]

 郑莉, 彭又新, 卜雪琴, 等. 飞机防冰系统设计中气象条件模拟及参数

测量方法[J]. 科技导报, 2013, 31(25): 26−31.
ZHENG L, PENG Y X, BU X Q, et al. Parameter measurement method
and  physical  meteorology  simulation  for  designing  anti-icing  system of
aircraft[J].  Science  &  Technology  Review,  2013,  31(25):  26−31(in
Chinese).

[30]

（本文责编：周奇杰）

94 空    气    动    力    学    学    报 第 41 卷

https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2012.0083
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2012.0083
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2012.0083
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2013.0026
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2013.0026
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2013.0026
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2023.0152
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2023.0152
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2023.0152
https://doi.org/10.3969/j.issn.2095-509X.2022.04.009
https://doi.org/10.3969/j.issn.2095-509X.2022.04.009
https://doi.org/10.3969/j.issn.2095-509X.2022.04.009
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2018.22205
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2018.22205
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2018.22205
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2015.0127
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2015.0127
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2015.0127
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2017.21499
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2017.21499
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2017.21499
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2021.26312
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2021.26312
https://doi.org/10.7527/S1000-6893.2021.26312
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2022.0167
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2022.0167
https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2022.0167
https://doi.org/10.11729/syltlx20200067
https://doi.org/10.16356/j.1005-2615.2022.06.009
https://doi.org/10.16356/j.1005-2615.2022.06.009
https://doi.org/10.16356/j.1005-2615.2022.06.009
https://doi.org/10.3390/app13116607
https://doi.org/10.11729/syltlx20210100

	0 引　言
	1 大型飞机布局特点及气动力试验需求
	2 我国大型飞机风洞试验设备及技术发展现状
	2.1 边界层转捩精确模拟与流动精细化观测技术
	2.2 高速风洞试验模型支撑技术
	2.3 精细化气动力/气动载荷测量技术
	2.4 大型飞机气动力试验数据修正技术
	2.5 大型飞机气动噪声试验技术
	2.6 大型飞机结冰与防除冰试验技术

	3 现有风洞试验能力差距与发展建议
	参考文献

