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翼型低速动态测压试验洞壁干扰修正方法研究

邹宏毅，焦予秦，柳伟兵

（西北工业大学 航空学院，西安 710072）

摘 要：翼型在风洞中进行非定常试验时，为了从试验中获得精确的气动数据，需要对风洞洞壁干扰进行修

正。采用一组几何相似大小不同的 NACA0012模型，在西北工业大学 NF-3风洞中开展翼型低速动态测压试

验；提出将相同无量纲动态参数下的不同尺度模型试验结果线性插值到 0尺度求取动态试验洞壁干扰的方法，

并采用风洞试验结果对动态试验洞壁干扰进行评估和修正。结果表明：本文提出的洞壁干扰修正方法符合实

际需要，能够为动态试验风洞洞壁干扰修正提供参考和思路。
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Investigations of Wind Tunnel Wall Correction Methods for Airfoil

Low-speed Dynamic Pressure Measurement

ZOU Hongyi，JIAO Yuqin，LIU Weibing
（School of Aeronautics，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China）

Abstract：When the airfoil is subjected to unsteady wind tunnel test，it is necessary to correct the wall interference
to obtain accurate aerodynamic data from test. Using a group of NACA0012 airfoil models with same geometric
similarities and different sizes，airfoil low-speed dynamic pressure measurement is carried out in NF-3 wind tunnel
of Northwestern Polytechnical University. Different scale model test results are interpolated to 0 scale under the
same dimensionless dynamic parameters to calculate the wall interference. The wind tunnel test results are used to
evaluate and correct the wall interference of dynamic test. The results show that the proposed correction method is
effective，and this method can provide references and ideas for wall interference correction.
Key words：NACA0012 airfoil；dynamic pressure measurement；reduced frequency；linear interpolation；wall in⁃
terference correction

0 引 言

目前，需要开发具有高水平运动性能的飞机，

即使在恶劣天气条件下操作也能确保稳定飞行。

为了开发满足这一要求的飞机，必须对非定常气

动力进行高精度的测量［1］，风洞试验是获取翼型动

态气动特性的可靠手段。然而在风洞中，风洞洞

壁的存在导致在模型上进行的空气动力学测量不

同于在流体边界无限远时进行的测量，这种差异

就叫做洞壁干扰［2］。风洞诱导的绕试验模型的气

流畸变会引起阻力、升力和俯仰力矩的增加，而这

些在自由大气中是不存在的，在将这些数据用于
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工程设计之前，必须进行必要的修正［3］。与静态试

验相比，翼型动态试验更加复杂并且具有时间依

赖性。由于从翼型表面传播出去的声干扰会从风

洞洞壁反射回来，并且由此产生的相互作用会显

著影响翼型气动力的大小和相位［4］。

在过去一个世纪里，国内外许多研究者对非

定常气动载荷问题进行了研究，然而只有有限的

理论可用于非定常洞壁干扰修正。国外，T. Theo⁃
dosen［5］用 Bessel函数显式表达不可压缩流中振荡

平板上的力和力矩；C. Possio［6］用一个积分方程将

亚声速可压缩流的下洗和压力分布联系起来，然

而这两种方法只适用于无边界的自由流动。对于

存在风洞洞壁的情况，S. R. Bland［7］在小扰动假设

下，用积分变换技术提出了绕振荡翼型的线化势

流方程的完整解；K. Duraisamy等［8］将线性理论和

RANS方法计算结果与试验数据进行对比，用于研

究定常和非定常时的洞壁干扰影响；J. Cheng等［9］

基于一个五参数 Leishman-Beddoes模型来修正洞

壁干扰；I. A. Kursakov等［10］提出用 CRM模型对跨

声速风洞洞壁干扰进行数值模拟计算；Z. Belligoli
等［11］基于数据同分技术对试验结果和数值模拟结

果进行处理来修正洞壁干扰；I. Bunescu等［12］基于

势能模型对洞壁干扰进行修正。

国内，丁克文等［13］研究了非定常洞壁干扰对

三角翼表面压力的影响；高永卫等［14］用ANSYS商

用计算软件模拟静态翼型在有风洞壁和无风洞壁

情况下的二维流场来进行洞壁干扰修正；李鸿岩

等［15］提出用实测壁压构造开孔壁边界条件，用数

值模拟的方法进行跨声速开孔壁洞壁干扰修正；

钟世东等［16］利用小扰动位流壁压信息法、全速势

位流方法、基于 RANS的壁压信息法三种方法研

究跨声速洞壁干扰修正；李国强等［17］基于面元法

提出一种迎角修正方法；焦予秦等［18］阐述了对一

组几何相似大小不同的模型的动态试验结果进行

插值来修正洞壁干扰的原理，本文基于该专利的

原理部分，进一步提出具体的实施方法。

本 文 使 用 一 组 几 何 相 似 大 小 不 同 的 NA⁃
CA0012模型进行非定常洞壁干扰修正研究，在翼

型动态测压试验中测量模型表面压力，对压力进

行一系列数据处理后得到相应的升力、阻力和力

矩系数。对模型试验结果进行线性插值从而对非

定常洞壁干扰进行评估和修正。

1 试验模型和设备

1. 1 风洞

试验研究在西北工业大学翼型叶栅空气动力

学重点实验室 NF-3低速风洞二元试验段中进行，

NF-3低速风洞为直流闭口式全钢结构风洞，洞体

长 80 m，二元试验段宽 1. 6 m、高 3 m、长 8 m（风洞

试验段的宽为风洞上下壁之间的距离，一般与翼

型展长一致）。稳定风速范围 20~130 m/s，紊流度

不大于 0. 045%。

1. 2 试验模型

试验模型为钢芯木质结构的 NACA0012模

型。三个几何相似模型的弦长分别为 500、700和
900 mm。展长 1. 6 m，翼型相对厚度为 12%，可在

驱动系统的驱动下沿四分之一弦长点作正弦俯仰

振荡运动。在每个模型翼展中心处沿上、下表面

加工 32个动态压力传感器安装孔。

1. 3 数据采集系统

翼型模型表面动态压力和角度传感器的信号

采用美国 Agilent VXI数据采集系统采集，型号

E8401A。该系统有 48路测量通道（可扩展）；采集

速度每通道 100 kHz，且具有 16位独立 A/D转换

器 ，各 通 道 独 立 并 行 采 样 ；输 入 信 号 范 围 为

±（10. 0~12. 5）V，每通道量程可独立设置；动态

测量精度优于 0. 1%。

1. 4 模型驱动系统

西北工业大学 NF-3低速风洞的翼型运动驱

动机构选用四台 DDM电机，构成四轴驱动系统，

总体方案如图 1所示。

图 1 模型驱动系统

Fig. 1 Model driven system
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在风洞上、下壁的同心转盘门上各固定两台

DDM电机作为沉浮运动驱动电机，两个俯仰电机

的输出轴分别与模型的转动轴两端连接，使其按

照一定频率的正弦规律运动，从而实现模型的俯

仰振荡。

在沿风洞轴线垂直的方向上安装两根直线轴

承，在这两根直线轴承上安装了两个滑动机构。

滑动机构是一块滑板，在滑板上安装俯仰电机，电

机输出轴与滑板平面垂直，并通过转盘门所开的

槽伸入到风洞内，滑板滑动时带动俯仰电机及输

出轴在槽内做沉浮运动。

1. 5 动态压力传感器和角度传感器

动 态 传 感 器 采 用 美 国 Kulite 公 司 生 产 的

XCQ-093、XCS-093系列带温度补偿、高灵敏压差

式传感器，外形尺寸为长 10 mm，直径 2. 4 mm，固

有频率大于 150 kHz，量程范围为 2、5和 15 psid。
32个动态压力传感器安装在翼型试验模型的安装

孔内，与翼型模型表面齐平。角度传感器采用德

国海德汉公司生产的绝对式旋转编码器测量，测

量范围±360°，测角精度小于 6 ′。

2 试验方法和数据处理

2. 1 试验方法

本次试验对弦长 c为 500、700、900 mm的 NA⁃
CA0012翼型模型进行试验雷诺数 Re=1. 5×106，
平 均 迎 角 10°，振 幅 10°，缩 减 频 率 K=πfc/V 为

0. 03、0. 05、0. 07的动态测压试验。同一模型在不

同缩减频率时风速保持不变，大、中、小模型的试

验风速分别为 24. 66、31. 71以及 44. 39 m/s。模型

采用竖跨风洞上、下壁的二元测压试验方法。驱

动系统驱动翼型模型做正弦振荡运动，迎角变化

规律为 α=10°+10° sin2πft。在翼型试验模型转轴

安装角度传感器测量翼型的振荡瞬时角度。试验

中采集安装在翼型展向中部模型上、下表面的 32
个动态压力传感器的压力，用以计算翼型的升力、

压差阻力和绕 1/4弦线的俯仰力矩。

2. 2 数据处理和修正

2. 2. 1 动态测压试验数据处理

动态压力传感器与 VXI采集系统相连，输出

翼型模型运动时各瞬时模型表面各测压点的压力

值 Pi（t），使用公式（1）计算压力系数 CPi ( t )。

CPi ( t )=
Pi ( t )- P∞

q∞
（1）

式中：P∞为风洞二元试验段静压；q∞为来流动压，

q∞ = ρV 2 /2。
将每个时刻 t的翼型表面压力系数 CPi ( t )进行

积分如式（2）~式（4）所示，得到翼型的法向力系数

CN ( t )，弦向力系数 Ct ( t )和绕 1/4弦线的俯仰力矩

系数 CMz1/4 ( t )。
CN ( t )= ∳ s Cpi ( t ) d

-x （2）

Ct ( t )= ∳ s Cpi ( t ) d
-y （3）

CMz1/4 ( t )= ∳ s
-x Cpi ( t ) d

-x +

∳ s
-y Cpi ( t ) d

-y + CN ( t ) /4 （4）

式中：
-x、-y分别为测压孔 x坐标、y坐标与翼型弦长

的比值。

记录每个时刻的翼型迎角 α ( t )，应用式（5）和

式（6）进行体轴系到风轴系的变换，得到翼型模型

振荡变化时随瞬时迎角变化的升力系数 CL ( t )和
压差阻力系数 CD ( t )。

CL ( t )=CN ( t )cos α ( t )-Ct ( t )sin α ( t ) （5）
CD ( t )=CN ( t )sin α ( t )+Ct ( t )cos α ( t ) （6）

按照公式（7）~式（9）将多个周期的数据进行

平均，得到模型进行周期平均后的升力系数
~C L、压

差 阻 力 系 数
~C D 以 及 绕 1/4 弦 线 的 俯 仰 力 矩

系数
~C Mz1/4。

~C L=
1

N + 1 ∑n= 0
N

CL ( t+ nT ) ( 0≤ t≤ T ) （7）

~C D=
1

N + 1 ∑n= 0
N

CD ( t+ nT ) ( 0≤ t≤ T ) （8）

~C Mz1/4 =
1

N + 1 ∑n= 0
N

CMz1/4 ( t+ nT ) ( 0≤ t≤ T )

（9）
式中：T为翼型振荡的周期；N+1为总周期数。

2. 2. 2 洞壁干扰修正

对 c1=500 mm模型和 c2=900 mm模型的动

态测压试验结果进行线性插值如式（10）~式（12）
所示，得到 700 mm模型的升力系数

-C L，c= 700、压差

阻力系数
-C D，c= 700 和绕 1/4弦线的俯仰力矩系数

-C Mz1/4，c= 700等插值结果。
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-C L，c=
~C L，c1×

c- c2
c1 - c2

+~C L，c2×
c- c1
c2 - c1

（10）

-C D，c=
~C D，c1×

c- c2
c1 - c2

+~C D，c2×
c- c1
c2 - c1

（11）

-C Mz1/4，c=
~C Mz1/4，c1×

c- c2
c1 - c2

+~C Mz1/4，c2×
c- c1
c2 - c1

（12）
式中：c1、c2为插值的模型弦长；c为拟插值的模型

弦长。

按照类似的方法，得到无洞壁干扰结果（名义

弦长 c=0 mm）。

3 试验结果和分析

K为 0. 03、0. 07时，弦长为 500、700和 900 mm
的 NACA0012翼型模型动态测压试验结果，以及

用弦长 500和 900 mm模型试验结果插值得到的弦

长 700 mm模型结果的对比曲线如图 2~图 3所示，

其中雷诺数均为 Re=1. 5×106，模型按 α=10°+
10°sin2πft作俯仰振动。

（a）升力系数对比

（b）压差阻力系数对比

（c）绕 1/4弦线的俯仰力矩系数对比

图 2 K=0. 03时，模型动态测压结果与 700 mm
弦长模型插值结果比较

Fig. 2 Comparison between dynamic pressure measure⁃
ment results and interpolation results of 700 mm

chord length model，K=0. 03

（a）升力系数对比

（b）压差阻力系数对比
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（c）绕 1/4弦线的俯仰力矩系数对比

图 3 K=0. 07时，模型动态测压结果与 700 mm
弦长模型插值结果比较

Fig. 3 Comparison between dynamic pressure measure⁃
ment results and interpolation results of 700 mm

chord length model，K=0. 07

从图 2可以看出：翼型在风洞中进行动态试验

时，由于动态失速涡的形成、发展、破裂和恢复，翼

型气动特性曲线形状呈迟滞环；由于风洞洞壁的

存在增加了模型周围流场的速度，使得翼型的升

力系数增大，且翼型模型越大（即阻塞度越大），升

力系数增量越大，俯仰力矩系数的迟滞环增大，最

大阻力系数基本增大，俯仰力矩系数的最小值

更小。

从图 3可以看出：在其他试验条件不变，只增

大缩减频率 K=0. 07的情况下，缩减频率增大，翼

型的升力系数增大，最大阻力系数增大，俯仰力矩

系数的最小值更小；动态失速延迟，升力和力矩的

迟滞环幅度也变大；随着模型弦长的增加，升力系

数、阻力系数和俯仰力矩系数的变化规律与缩减

频率K=0. 03时一致。

综上，700 mm弦长模型的动态测压试验结果

与线性插值结果基本重合，说明在相同无量纲动

态参数下，用几何相似大小不同模型的动态测压

试验结果插值得到其他尺度模型系数的方法是具

有一定可行性的。

K为 0. 03、0. 07时，弦长为 500、700和 900 mm
的 NACA0012翼型模型动态测压试验结果与用弦

长 500和 900 mm模型试验结果插值得到的无洞壁

干扰（名义弦长为 0 mm）插值结果的对比曲线图如

图 4~图 5所示。试验雷诺数均为 Re=1. 5×106，
模型按 α=10°+10°sin2πft作俯仰振动。

（a）升力系数对比

（b）压差阻力系数对比

（c）绕 1/4弦线的俯仰力矩系数对比

图 4 K=0. 03时，模型动态测压结果与无洞壁

干扰插值结果比较

Fig. 4 Comparison between dynamic pressure measure⁃
ment results and interpolation results
without wall interference，K=0. 03
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（a）升力系数对比

（b）压差阻力系数对比

（c）绕 1/4弦线的俯仰力矩系数对比

图 5 K=0. 07时，模型动态测压结果与无洞壁

干扰插值结果比较

Fig. 5 Comparison between dynamic pressure measure⁃
ment results and interpolation results without

wall interference，K=0. 07

从图 4~图 5可以看出：插值得到的无洞壁干

扰气动性能曲线与弦长为 500、700和 900 mm的试

验结果随试验模型弦长的变化规律一致。随着模

型弦长的增大，升力系数增大，俯仰力矩系数的迟

滞环增大，最大阻力系数基本增大，俯仰力矩系数

的最小值更小，说明该方法是符合实际的。需要

指出的是，由于不同弦长模型的最大失速迎角不

同，从而导致插值结果曲线在最大失速迎角附近

发生扭曲。

K为 0. 03、0. 07时，弦长为 500、700和 900 mm
的 NACA0012翼型模型洞壁干扰修正值对比曲线

如图 6~图 7所示，其中洞壁干扰修正值为模型动

态测压结果与无洞壁干扰插值结果的差值，试验

雷 诺 数 均 为 Re=1. 5×106，模 型 按 α =10° +
10°sin2πft作俯仰振动。

（a）升力系数修正值对比

（b）压差阻力系数修正值对比
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（c）绕 1/4弦线的俯仰力矩系数修正值对比

图 6 K=0. 03时，模型洞壁干扰修正值比较

Fig. 6 Comparison of model wall interference
correction values，K=0. 03

（a）升力系数修正值对比

（b）压差阻力系数修正值对比

（c）绕 1/4弦线的俯仰力矩系数修正值对比

图 7 K=0. 07时，模型洞壁干扰修正值比较

Fig. 7 Comparison of model wall interference
correction values，K=0. 07

从图 6~图 7可以看出：在小迎角时洞壁干扰

修正值的绝对值变化比较平缓，且比较小，在大迎

角特别是失速迎角附近变化比较剧烈，洞壁干扰

修正值绝对值比小迎角时要大很多，说明小迎角

时洞壁干扰量小，大迎角时洞壁干扰量比较大。

而弦长和缩减频率对洞壁干扰修正值的影响与上

文得到的规律一致：模型弦长越大，洞壁干扰修正

值的绝对值也越大。增大缩减频率，洞壁干扰修

正值的绝对值也会增大。

综上所述，洞壁干扰对风洞试验数据的准确

度有着很明显的影响，洞壁干扰对模型气动特性

的影响不能忽略。使用本文提出的洞壁干扰修正

方法得到的修正结果符合实际，可以为风洞洞壁

干扰修正提供参考和思路。

4 结 论

（1）本文得到的不同弦长翼型低速动态测压

试验结果符合阻塞度、缩减频率影响规律，可用来

进行洞壁干扰修正。

（2）700 mm弦长模型的动态测压试验结果与

线性插值结果基本重合，并且无洞壁干扰插值结果

的趋势也是符合实际的，说明该插值方法是可行

的，可以用来对非定常洞壁干扰进行评估和修正。

（3）使用本文提出的洞壁干扰修正方法，可以
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获得比较可靠的洞壁干扰修正值，该方法具备较

强的工程实用性。

参考文献
［1］ OSHIMA R，SAWADA H，OBAYASHI S. A develop⁃

ment of dynamic wind tunnel testing technique by using a
magnetic suspension and balance system［C］∥ 54th AIAA
Aerospace Sciences Meeting. San Diego：AIAA，2016：
1-7.

［2］ MOKHTAR W，BRITCHER C. Boundary interference as⁃
sessment and correction for open test section wind tunnels us⁃
ing panel methods［C］∥ 42nd AIAA Aerospace Sciences
Meeting and Exhibit. Reno：AIAA，2004：609.

［3］ DANČOVÁ P，HAQUE A U，ASRAR W，et al. Compar⁃
ison of data correction methods for blockage effects in semis⁃
pan wing model testing［C］∥ The European Physical Journal
Conferences.［S. l.］：EPD，2016：114.

［4］ JIN J，REN X，GAO C，et al. Analysis of the effects of
wall interference on 0. 4×0. 8-meter transonic wind tunnel
airfoils tests［C］∥ 51st AIAA Aerospace Sciences Meeting
including the New Horizons Forum and Aerospace Exposi⁃
tion. Grapevine：AIAA，2013：1-3.

［5］ THEODOSEN T. General theory of aerodynamic instabili⁃
ty and the mechanism of flutter［R］. US：NACA，1935.

［6］ POSSIO C. L’azione aerodinamica sul profilo oscillante in
un fluido compressibile a velocita iposonora［J］. L’aerotecni⁃
ca，1938，18（4）：441-458.

［7］ BLAND S R. The two-dimensional oscillating airfoil in a
wind tunnel in subsonic flow［J］. SIAM Journal on Applied
Mathematics，1970，18（4）：830-848.

［8］ DURAISAMY K，MCCROSKEY W J，BAEDER J D.
Analysis of wind tunnel wall interference effects on subsonic
unsteady airfoil flows［J］. Journal of Aircraft，2007，44（5）：

1683-1690.
［9］ CHENG J，LOWENBERG M H，WANG X，et al. Wind

tunnel wall interference effects on an oscillating aerofoil in
the stall regime［C］∥ 33rd AIAA Applied Aerodynamics
Conference. Dallas：AIAA，2015：1-11.

［10］ KURSAKOV I A，GORBUSHIN A R，BOSNYAKOV S
M，et al. A numerical approach for assessing slotted wall in⁃
terference using the CRM model at ETW［J］. CEAS Aero⁃
nautical Journal，2018，9（2）：319-338.

［11］ BELLIGOLI Z，DWIGHT R，EITELBERG G. Assess⁃
ment of a data assimilation technique for wind tunnel wall in⁃
terference corrections［C］∥ AIAA Scitech 2019 Forum.［S.
l.］：AIAA，2019：1-5.

［12］ BUNESCU I，DANAILA S，PRICOP M V，et al. Estima⁃
tion of wind tunnel corrections using potential models［J］. In⁃
cas Bulletin，2019，11（1）：243.

［13］ 丁克文，张文华，李志强，等 . 三角翼大幅度俯仰运动非定

常测压实验洞壁干扰研究［J］. 空气动力学学报，2000（3）：

330-335.
DING Kewen，ZHANG Wenhua，LI Zhiqiang，et al. The
research of wall interference on unsteady pressure tests for
dalta wing undergoing large amplitude pitching motions［J］.
Acta Aerodynamica Sinica，2000（3）：330-335.（in Chinese）

［14］ 高永卫，罗凯，马玉清 . 基于有限元计算的洞壁干扰修正

方法研究［J］. 科学技术与工程，2010，10（8）：2031-2033，
2038.
GAO Yongwei，LUO Kai，MA Yuqing. Research on com⁃
putational method of wall interference and correction in wind
tunnel experiment［J］. Science Technology and Engineer⁃
ing，2010，10（8）：2031-2033，2038.（in Chinese）

［15］ 李鸿岩，王祥云，杨希明，等 . 小展弦比飞翼标模 FL-2风
洞跨声速开孔壁干扰特性修正研究［J］. 空气动力学学报，

2016（1）：131-137.
LI Hongyan，WANG Xiangyun，YANG Ximing，et al.
Transonic porous wall interference characteristics of the low
aspect ratio flying wing model in FL-2 wind tunnel［J］. Acta
Aerodynamica Sinica，2016（1）：131-137.（in Chinese）

［16］ 钟世东，李巍，苏继川，等 . 三种跨声速洞壁干扰修正方法

及其在小展弦比飞翼标模试验中的应用［J］. 空气动力学学

报，2016（1）：113-118.
ZHONG Shidong，LI Wei，SU Jichuan，et al. Three types
of transonic wind tunnel wall interference correction method
and their application on low aspect ratio flying wing calibra⁃
tion model［J］. Acta Aerodynamica Sinica，2016（1）：113-
118.（in Chinese）

［17］ 李国强，张卫国，黄霞，等 . 翼型动态风洞试验洞壁效应研

究［J］. 工程力学，2019，36（8）：235-247.
LI Guoqiang，ZHANG Weiguo，HUANG Xia，et al. Study
on width effect of airfoil dynamic wind tunnel test［J］. Engi⁃
neering Mechanics，2019，36（8）：235-247.（in Chinese）

［18］ 焦予秦，高永卫，解亚军，等 . 一种低速动态试验洞壁干扰

修正方法：CN109765026A［P］. 2019-05-17.
JIAO Yuqin，GAO Yongwei，XIE Yajun，et al. A width
tunnel wall interference correction method of low-speed dy⁃
namic test：CN109765026A［P］. 2019-05-17.（in Chinese）

作者简介：

邹宏毅（1994-），男，硕士研究生。主要研究方向：实验流体

力学。

焦予秦（1965-），男，博士，副教授。主要研究方向：实验流体

力学、计算流体力学、空气动力学。

柳伟兵（1996-），男，硕士。主要研究方向：实验流体力学。

（编辑：丛艳娟）

36


