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摘要 : 目前，欧美等世界主要航空大国已经具备较为成熟的突风风洞试验技术，但中国突风风洞试验技术相对落

后，特别是缺少大型风洞全机级突风试验装置和相关技术。本文研制了突风发生器、五自由度支撑系统和全机弹性

模型，并进行了全机模型突风动载荷风洞试验验证。试验结果表明：突风流场稳定，叶片两端与风洞中心位置突风

速度偏差小于 25%；全机支撑系统支持刚度小而稳定性好，能够满足突风动载荷试验模型悬挂要求；采用非均匀突

风场仿真计算结果与风洞试验实测结果接近，翼根弯矩误差小于 15%，翼尖过载绝对值误差小于 0.2g。
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引  言

突风动载荷是飞机飞行过程中经常遭遇的典型

动载荷问题。飞机可能在严重的突风环境中由于超

载而损坏，而普遍情况下的中等突风则是飞机结构

疲劳损伤的主要来源［1］。随着翼展的提高和碳纤维

等新材料的广泛使用，机体结构的柔性不断增大，弹

性模态固有振动频率逐渐降低，突风更易激起机翼

等部件的低阶弯曲振动，导致机体结构承受很大的

附加动态载荷［2］。目前，突风载荷工况已经成为大

型运输类飞机结构强度设计必须考虑的载荷工况，

弹性机体突风动载荷的高精度预测对飞行安全和飞

行品质有着非常重要的影响。

现代飞机设计通常利用主动控制技术来控制操

纵面偏转，进而改变气动力的分布从而抑制飞机在

突风环境中的机体响应，达到降低机体载荷、提高乘

坐舒适度和延长疲劳寿命［3］的目的。美国从 20 世纪

60 年代起就开始进行突风动载荷减缓设计和试验

验证工作，已经发展了比较成熟的突风风洞试验技

术，一些飞机上也已经开始采用突风动载荷减缓控

制技术，如美国在 B⁃52，C⁃5A，L1011⁃55 等飞机上

采用突风动载荷减缓控制技术完成了飞行试验验证

工作［4⁃8］，而现代大型民用飞机，如波音 B787 和空客

A380 等均成功应用了突风动载荷减缓控制技术［9］。

中国在突风动载荷风洞试验技术研究方面起步

较晚，20 世纪 80 年代，北京航空航天大学等高校开

始开展突风动载荷和减缓控制及相关风洞试验技术

的研究［10⁃11］。进入 21 世纪，随着民机产业的爆发性

发展，突风动载荷减缓技术的应用需求在工程型号

研制中逐渐显露出来，出现了研究热潮［12⁃15］。目前

中国突风动载荷减缓技术的成熟度还不高，主要还

是集中在方法研究和理论验证方面，而且已有方法

的突风动载荷减缓效果和适用性并不理想，只是在

某些速度和某些频率下的个别目标减缓量较大，无

法实现宽频域突风场所有关心参数的减缓。

目前，中国低速风洞突风试验技术已经得到了

一定的发展［16⁃17］，对于部件级突风动载荷风洞试验

开展了较多的探索和研究，但是在全机突风动载荷

风洞试验方面，积累还是较少，也缺少相应的大型风

洞突风试验设备。因此，迫切需要研制一套能够满

足未来型号设计和试验验证要求的大型低速风洞突

风试验装置，并开展弹性全模突风动载荷风洞试验

技术研究。

1　突风发生器研制

1. 1　突风发生器结构设计

为了得到满意的突风流场品质，在突风发生器

设计时需综合考虑风洞的几何参数、流场特性、风洞

结构以及突风发生器性能需求等。在构型选择上需

考虑风洞特点、阻塞度要求、空间限制、安装要求等。
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在结构设计上需考虑刚度、强度、疲劳及可靠性要

求。特别要重点解决叶片更大刚度和更小质惯量之

间的矛盾，这样才能提高叶片弹性模态频率以避免

与试验模型和风洞洞体产生共振现象。此外，叶片

和驱动/传动机构在使用过程中要承受高频运动所

产生的交变动载荷，零部件易发生疲劳失效，设计时

需重点关注。另外，突风发生器的设计还需综合考

虑洞体因素的影响，要进行突风发生器⁃洞体的流固

耦合稳定性分析，并避免突风发生器与洞体的频率

与突风场耦合。

世界上现有风洞普遍采用叶栅式突风发生器，

为了保证运动同步性，主要采用连杆机构或凸轮机

构来驱动［18⁃19］。这种驱动形式由于传动机构环节

多，突风发生器工作时振动响应大、系统共振点多、

可靠性差，大大限制了试验能力可用频率。为了提

升试验可用频率范围，这里采用单个叶片独立驱动

的方案以减少传动环节，并通过联合控制系统来保

证运动的同步性。

考虑大型风洞的几何尺寸，突风发生器的叶片

翼型采用 NACA0015，该翼型失速攻角大，翼型空

间大，适合硬件安装。叶片结构采用复合材料结构，

在设计过程中进行了复合材料铺层数和铺层方向的

优化设计，最终使叶片满足刚度和强度等综合设计

要求。考虑到风洞宽 8 m 以及模型展长 70% 的限

制要求，叶片展长设计为 6 m，且为了便于加工制造

及风洞安装，将叶片沿展向分为 3 段，每段长度为 2 
m。同时为了提高叶片刚度，在叶片对接处设计了 2
个竖向支撑，具体结构形式如图 1 所示。

根据突风发生器结构参数建立包含竖向支撑以

及 4 组叶片的结构动力学有限元模型，如图 2 所示。

叶片蒙皮、肋采用正应力板单元模拟；叶片主梁及竖

向支撑采用梁单元模拟；填充泡沫采用体单元模拟；

钨粉配重采用集中质量单元模拟；质量单元与结构

的连接、主梁与肋的连接以及叶片与竖向支撑的连

接采用刚体单元。在叶片两端通过旋转轴支撑，放

开轴向旋转自由度，竖向支撑上、下两端采用固支约

束。采用 MSC.Nastran 软件中 Lanczos 法进行固有

振动模态分析，其中第一阶弹性模态频率为 23.5 Hz，
振型如图 3 所示。突风发生器结构固有频率远高于

突风频率设计指标 10 Hz，避免了共振。

1. 2　突风发生器流固耦合分析

在结构动力学有限元模型基础上，需要仿真计

算突风发生器的刚体运动和弹性变形运动。通过动

网格技术可以实现叶片表面弹性变形运动的模拟。

而对于叶片整体的刚体运动，可采用的方法包括动

网格法、滑移网格法和嵌套网格法［20⁃22］。动网格计

算需要局部网格的变形，而突风发生器叶片和其支

撑结构之间的距离非常小，叶片又需要与支撑结构

之间产生相对旋转运动且旋转幅度非常大，因此仅

使用动网格技术很难实现。滑移网格方法对网格尺

寸和时间步长有严格要求，并且滑移边界需要包含

整个计算物面且不能相互干涉，而突风发生器叶片

间的尺寸不满足建立滑移网格的要求，因此无法采

用滑移网格方法实现对叶片刚性运动的模拟。

嵌套网格技术将复杂的流动区域分成几何边界

较为简单的子区域（一个背景网格和多个前景网

格），各个子区域中的计算网格独立生成，彼此存在

重叠关系，流场信息通过插值在重叠区边界进行匹

配和耦合。因此，需要插值计算的网格只需包围物

面且对形状无要求，每个区域均可生成高质量网格。

图 1 突风发生器 3D 模型

Fig. 1 Gust generator 3D model

图 2 突风发生器结构动力有限元模型

Fig. 2 Structure dynamics model of gust generator

图 3 突风发生器第一阶弹性模态振型

Fig. 3 First⁃order mode shape of gust generator
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对于复杂轮廓加多体相对运动的问题，尤为适合采

用嵌套网格技术。通过几何外形拓扑关系，绘制六

面体网格，网格数量共计 1500 万，网格质量 0.3 以

上，建立的突风发生器嵌套网格如图 4 所示。从图

中可以看到，所绘制的计算网格从正交性、网格尺

度、疏密变化等均可以满足计算要求。

采用嵌套网格技术建立突风发生器叶片及风洞

洞体结构内部流体计算网格，其中突风发生器的叶

片和转轴为前景网格，风洞洞体内部为背景网格，通

过结合嵌套网格技术以及刚性动网格技术对由叶片

偏转形成的突风流场进行数值仿真。同时，对初始

状态的结构模态进行坐标变换，得到叶片不同偏转

角下的结构模态。

在此基础上，采用 CFD/CSD 时域松耦合求解

算法，在突风发生器叶片所在的前景网格上采用动

网 格 技 术 实 现 壁 面 边 界 弹 性 变 形 的 模 拟 ，其 中

CFD/CSD 数 据 交 换 和 动 网 格 通 过 径 向 基 函 数

（RBF）方法进行一体化实现。在每一个时间步内，

首先求解前景网格刚性运动产生的网格位移，然后

再求解叶片弹性变形产生的网格位移，两者叠加，从

而实现叶片的刚性⁃弹性耦合运动的求解。其中，每

一步的刚性网格运动均是基于初始网格进行求解，

而每一步的弹性变形是根据这一步的刚性网格变化

后的位置和坐标变化后的模态进行求解。

通过 CFD/CSD 时域耦合求解，计算突风发生

器的结构动态响应以及试验段内突风流场变化，分

析结构动态响应特性以及突风发生器的弹性效应对

突风流场品质的影响。

风洞试验段尺寸为 8 m×6 m×20 m，突风发生

器叶片水平放置于试验段上游距入口 7.6 m 处，采

用电机驱动叶片阵列正弦偏转。在突风发生器下游

设置 27 个计算点，用于监控该处 Z 方向突风速度的

变化，具体坐标如图 5 所示。

突风发生器整体变形最大值（三个方向）随时间

变化曲线如图 6 所示，在一个叶片转动周期内，所有

叶片的最大弹性变形量不超过 1.2 mm。沿 Z 方向

的变形占主导地位，呈现出非正弦型周期变化，这是

因为这里统计的是所有叶片的最大变形，每一时刻

最大变形所处的坐标不一定相同。沿 X 方向的变形

几乎不会小于 0，并且周期是 Z 方向变形的一半，这

是因为 X方向的变形所需的力为空气阻力，而阻力在

X方向的分量一直为正。Y 方向的变形可以忽略。

由于突风发生器在工作过程中弹性变形小，因

此对产生的突风剖面影响也很小，突风幅值会略微

减小，而突风频率基本不变，如图 7 所示，将叶片作

为刚性结构而不考虑弹性变形与考虑叶片弹性变形

所产生的突风剖面形状基本一致。

图 6 变形时间历程曲线

Fig. 6 Time history curve of deformation

图 4 突风发生器气动网格

Fig. 4 Aerodynamic grid of gust generator

图 5 风洞中突风场计算点

Fig. 5 Calculation point of gust field in wind tunnel

图 7 刚性/弹性突风发生器突风速度对比

Fig. 7 Comparison of the gust velocity of rigid and elastic 
gust generator
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1. 3　风洞实测突风场

根据设计的突风发生器叶片和支撑装置形式，

生产制造了相应的结构件，如图 8 所示；并在风洞中

进行了安装调试，通过控制系统给电机发送指令来

驱动叶片按照设定的频率和角度摆动。其中叶片摆

动角度的偏转规律可以设置为正弦波、阶跃波或三

角波等，从而产生相应形态的突风场。通过烟流激

光手段显示了突风流场，如图 9 和 10 所示，叶片按照

不同的规律摆动可以产生形态稳定的正弦波形突风

和三角波形突风。来流速度为 20 m/s，叶片摆动幅

度为 2°时，五孔探针测得的突风速度和仿真计算突

风速度值对比如图 11 所示。由于突风发生器中间

竖向支撑和结构间隙等对气流的影响，以及各叶片

独立摆动频率之间的微小差别等因素，会导致实测

突风速度与计算值之间有一定偏差，目前实测突风

速度与计算值相差小于 10%，叶片两端与中心位置

突风速度相差小于 25%，远优于俄罗斯 T104 风

洞［23］。在风速为 40 m/s 情况下，叶片不同频率和偏

转角度下风洞中心位置实测突风速度如图 12 所示，

最大突风频率可达 10 Hz，最大风速为 12 m/s，能够

满足工程单位的需求。

2　全机模型悬挂系统研制

2. 1　五自由度双索悬浮支撑系统

风洞试验中目前常用的弹性模型支撑系统包括

源于俄罗斯的五自由度张紧力悬浮支撑系统和美国

的双索悬挂系统［24⁃26］。鉴于五自由度张紧力悬浮支

撑系统机构复杂且对风洞试验阻塞度较大，双索悬

挂系统辅助钢索较为复杂，需要风洞上下洞壁提供

较多结构接口和滑轮机构，且在模型重量较大情况

下难以实现支撑，本文设计了一套全机模型五自由

度双索悬浮支撑系统。

全模五自由度双索悬浮支撑系统包括两部分：

弹簧悬吊系统和双索支撑系统，如图 13 所示。其中

弹簧悬吊系统是由垂直钢索和弹簧系统构成，在模

型的对称面上，用两根钢索悬挂全机模型，每根钢索

的上端连有弹簧（风洞上洞壁外），通过弹簧与风洞

固定顶部的吊挂点相连，钢索的下端直接吊挂在机

身上，吊挂点在机身梁上的位置通常选在机身一阶

垂直弯曲的两个节线处，它们竖直放置。双索支撑

系统由两组钢索支持：一组位于风洞的上游位置（前

端钢索），且在风洞垂向平面内，钢索通过滑轮连接

到风洞固定顶部和固定底部，也可拓展为弹性支撑；

另一组位于风洞的下游位置（后端钢索），且在风洞

水平面内，钢索通过连接在机身梁上的滑轮（一般选

图 8 突风发生器装置

Fig. 8 Gust generator mechanical installation

图 9 正弦波形突风场

Fig. 9 Gust field of sine waveform

图 10 三角波形突风场

Fig. 10 Gust field of triangular waveform

图 11 突风速度实测与计算值比较

Fig. 11 Comparison of gust velocity between test and 
calculation

图 12 风洞中心位置突风速度试验值

Fig. 12 Gust velocity test value at central of wind tunnel
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择与机身重心等高）以及固定在风洞侧壁的滑轮引

到风洞外，钢索的两个自由端连接砝码，通过调节砝

码重量以实现全机模型的稳定控制。

2. 2　悬挂系统振动特性分析

弹簧悬吊系统是全机模型五自由度双索悬浮支

撑系统的主要组成部分，悬吊系统具体参数设计主

要包含吊挂点位置和弹簧尺寸。模型吊挂点的位置

一般选在机身一阶垂直弯曲的两个节点上，这样对

机身模态频率影响较小。由于弹簧对模型的升降运

动产生了弹性约束，因此弹簧刚度至关重要。弹簧

刚度不能太小，否则弹簧在模型重力作用下的伸长

量太大。同时，弹簧刚度也不能太大，尽量满足模

型支持系统的最高频率低于模型最低阶弹性模态

频率的 1/3 的要求。全机模型最低阶弹性模态频

率为 3.07 Hz，为满足 1/3 要求时，支持系统的最高

阶频率为 1.02 Hz。根据公式 ω = K M ，计算得到

弹簧总刚度为 799 N/m，并按照弹簧位置和变形一

致要求计算前后弹簧刚度。

为了准确分析吊挂系统对结构动力特性的影

响，需要在全机有限元缩比模型的基础上建立吊挂

系统有限元模型。这里采用弹簧单元来模拟吊挂系

统中钢索顶端所连接的弹簧，并采用刚体单元来模

拟吊挂系统中的两根垂直钢索。

双索支撑系统是全模五自由度双索悬浮支撑系

统的主要组成部分，双索支撑系统设计需要确定两

个关键因素：一是位置，二是状态。位置的确定是指

前、后端滑轮到重心的距离（e 和 a 值），以及钢索在

风洞壁上的几何位置。前后端钢索位置可以参考机

身一弯节点位置，从而保证刚体模态低频要求，而且

要求 a 值尽量靠后，这样才能保证系统的稳定性。

钢索在风洞壁上的几何位置，要求前端钢索尽量往

前，后端钢索尽量往后；状态的确定包括钢索和滑轮

之间的摩擦系数，以及钢索后端砝码重量的选取。

钢索和滑轮摩擦系数在低速风洞试验中是越低越

好。钢索后端张力要求与重力相当，最好在重力的

1~2 倍范围内，太小不能满足系统稳定性要求，太大

模型的自由运动又受到限制。本文前后端钢索在机

身上位置选取与弹簧悬吊位置一致，钢索在风洞壁

上的位置要选择合理以实现前端上、下钢索之间和

后端左右钢索之间的夹角分别达到 90°以上，钢索后

端砝码选取 1 倍模型重量。下面对本项目设计的双

索悬浮支撑系统进行多体动力学建模分析，建立的

模型如图 14 所示。在模型重心处施加强迫激励力，

检查系统的动态稳定性，如图 15 所示，当悬挂系统

设计不合理时将发生倾覆现象。通过模型速度响应

的频响分析，得到刚体运动频率为 1.3 Hz，如图 16
所示，与前面理论分析结果基本一致，说明钢索和砝

码系统对系统刚体频率影响较小。

3　突风动载荷风洞试验

3. 1　突风动载荷模型研制

在风洞试验中，目前常用的弹性模型为颤振模

型［27⁃28］，突风动载荷模型与颤振模型类似，需要满足质

量和刚度设计要求。在模型研制中，采用了金属梁+
维形框+配重的结构形式，并使用了铝合金、钨镍铁、

玻璃布、德固赛、轻木、棉纸等多种材料，如图 17所示，

最终实现了气动外形和结构动力学特性的模拟。

图 13 五自由度悬浮支撑系统

Fig. 13 Five⁃DOF suspension support system

图 14 悬浮支撑系统多体动力学建模

Fig. 14 Multi⁃body dynamics modeling of suspension
 support system

图 15 系统稳定性分析

Fig. 15 System stability analysis

图 16 模型重心处频响曲线

Fig. 16 Response curve at model center of gravity
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3. 2　模型地面试验

对于突风动载荷模型，在进行风洞试验前，需要

进行地面共振试验以确定模型的结构动力学特性。

全机地面共振试验实测频率与计算频率对比如表 1
所示，主要振动模态频率的误差在 5% 以内。

3. 3　模型风洞试验

在突风动载荷风洞试验方面，俄罗斯和美国研

究较早，形成了较为成熟的突风试验装置和技术，而

中国的相关研究主要集中在弹性机翼或半翼展模型

突风风洞试验，多为一些原理性的研究［29］。本文在

前述研制的突风发生器、双索悬浮支撑系统和弹性

模型基础上，进行了弹性全模突风动载荷风洞试验。

全机试验系统较为复杂，如图 18 所示，涉及弹性模

型、悬挂系统、测量线、风速测量装置等方面。

4　风洞试验结果分析

在突风叶片相同偏转角和不同摆动频率下，通

过模型机翼翼尖加速度传感器和根部应变片测得机

翼翼尖振动响应以及翼根载荷变化。这里对比分析

了来流速度分别为 20 和 30 m/s，叶片偏转角为 2°和
不同摆动频率下的模型动载荷变化，如图 19~22 所

示。仿真计算所采用的突风模型数学公式为：

w g ( t，y )=
ì
í

î

ïïïï

ïïïï

0，t ≤ x0 /V

A ( y ) ·w g0 sin 2π (Vt - x0 )
L

，t > x0 /V

式中  w g0 为突风速度幅值；L 为突风尺度；x0 为突

风场距离模型机头的距离；V 为自由来流速度；

A ( y )为展向分布函数：

A ( y )= 1
m

|

|

|
||
| y - b/2

b/2
|

|

|
||
|

n

+ 1
m

式中  m 为突风速度幅值在风洞中心与风洞侧边的

比值；b 为风洞宽度；y 为风洞中任意位置点与风洞

中心的距离；n 为展向分布因子。

图 19~22 中曲线显示，考虑了风洞中沿模型机

翼展向突风速度非均匀性分布的计算结果与实测情

况更为符合，这与图 11 中实测突风场叶片两端与中

心位置突风速度有接近 25%偏差的规律相一致，其

图 19 20 m/s来流突风动载荷翼根弯矩结果对比

Fig. 19 Comparisons of wing root bending moment between 
test and calculation （20 m/s）

图 20 20 m/s来流突风动载荷翼尖过载结果对比

Fig. 20 Comparisons of wing tip acceleration between test 
and calculation （20 m/s）

图 18 突风动载荷试验系统

Fig. 18 Gust load test system

图 17 试验模型设计

Fig. 17 Design of the test model

表 1 振动结果比较

Tab. 1 Comparison of vibration results

序号

1
2
3
4
5
6
7
8
9

10
11
12
13

参考模态名称

机翼对一弯

机翼反一弯

机翼对二弯

机翼反二弯

机翼对一扭

机翼反一扭

发动机对俯仰

发动机反俯仰

机身垂一弯

机身侧一弯

垂尾一弯

平尾对一弯

平尾反一弯

试验频率/Hz
3.07
4.51

10.95
14.23
20.76
23.09
6.91
8.06
5.11
5.74
9.67

12.42
11.02

计算频率/Hz
3.18
4.42

10.96
13.69
21.32
22.13
6.98
8.26
5.11
6.06

10.07
13.17
10.96

误差/%
-3.46

2.04
-0.09

3.94
-2.63

4.34
-1.00
-2.42

0.00
-5.28
-3.97
-5.70

0.55
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中翼根弯矩计算值与风洞试验实测值误差小于

15%，而翼尖过载相对误差基本都小于 20%，除了

在 1~2 Hz 低频范围，由于机翼翼尖过载绝对值较

小，导致在信号传输等系统误差影响下相对误差较

大，但绝对值差别也都小于 0.2g。

5　结  论

（1）通过对突风发生器叶片刚度、质量和强度的

综合优化设计，可以实现叶片弹性变形的控制，且第

一阶弹性模态频率为 23.5 Hz，从而能够产生稳定的

宽频域宽速域突风场，叶片两端与风洞中心位置突

风速度偏差较小；

（2）五自由度双索悬浮支撑系统可以通过弹簧

刚度、悬挂位置和砝码重量的调整，实现风洞试验过

程中的静动稳定性，并且支撑刚度小，能够满足弹性

全模突风动载荷试验的要求；

（3）本文设计的突风发生器、支撑系统和试验模

型测试效果良好，能够较好地满足大型风洞突风动

载荷试验的要求，且突风风洞试验实测结果与仿真

计算结果非常接近。
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Study on gust wind tunnel test for a full elastic aircraft model

ZHAO Dong-qiang1，2， YANG Zhi-chun2， YU Jin-ge3， ZENG Xian-ang1， HUANG Guo-ning1

（1.The First Aircraft Institute of AVIC， Xi’an 710089， China；
 2.School of Aeronautics， Northwestern Polytechnical University， Xi’an 710072， China；

3.AVIC Aerodynamics Research Institute， Harbin 150001， China）

Abstract: At present， the big aviation countries already have mature gust wind tunnel test technology， but which is relatively back⁃
ward in China， especially the gust wind tunnel tests equipment and technology of full aircraft model are lack. In this paper， a gust 
generator， a five-degree-of-freedom suspension system and a full elastic aircraft model are developed， and the wind tunnel tests of 
the whole model are carried out. The test results show that the gust field is stable， and the deviation of the gust velocity between 
the two ends and the center of the wind tunnel is less than 25%. The support stiffness of the model suspension system is small and 
the stability is good， which can meet the requirements of the gust wind tunnel test. The simulation results of the non-uniform gust 
field are close to those of the wind tunnel test， and the error of the moment of the wing root is less than 15%， and the error of wing 
tip overload is less than 0.2g.

Key words: wind tunnel test； gust generator；suspension system； full elastic aircraft model； gust load
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