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摘  要 在跨声速条件下，雷诺数对超临界翼型流场和气动特性具有十分重要的影响。本文结合风洞

试验和数值模拟手段分析了雷诺数对某典型超临界翼型 CH 的流动影响。风洞试验马赫数范围为

Ma=0.6~0.8，基于翼型弦长的雷诺数变化范围为 3×106到 10×106；数值模拟计算马赫数为 0.74，0.76

和 0.82，基于翼型弦长的雷诺数范围为 3×106 到 50×106。结果表明，雷诺数对超临界翼型下翼面压

力分布和流场结构影响较小；在具有激波诱导分离的上翼面，随着雷诺数增大，激波位置后移，激

波强度增强，超声速区和分离涡结构发生变化。雷诺数通过影响超临界翼型的流场结构和压力分布，

进而影响超临界翼型的宏观气动力特性。 

关键词 超临界翼型；雷诺数影响；风洞试验；数值模拟；流动分析 

引    言 

现代大型飞机的巡航速度一般处于跨声速

范围，为了提高巡航速度，大型飞机机翼普遍

采用超临界翼型。然而在跨声速条件下，超临

界翼型上存在着一系列粘性主导的复杂流动，

这些流动对雷诺数效应十分敏感。雷诺数的不

同，直接影响了激波位置、强度和表面压力分

布，进而造成气动特性的可观变化。研究显示，

阻力变化 1%的误差，会导致相同航程下，多

消耗 3 吨燃料，或在相同起飞重量的前提下，

减少 120km 航程。美国 C-141 飞机在设计过程

中，由于对雷诺数效应研究不足，造成焦点位

置预计失误，差点酿成机毁人亡的惨剧。因此，

研究超临界翼型的雷诺数效应，掌握雷诺数对

其流场结构、压力分布的影响规律，对大型飞

机的经济型和安全性设计具有指导意义。 

本文结合风洞试验和数值模拟手段分析了

雷诺数对某典型超临界翼型 CH 的流动影响。

其中，风洞试验在 NF-6 风洞中进行，试验马

赫数范围为 Ma=0.6~0.8，基于翼型弦长的雷诺

数变化范围为 3×106到 10×106；数值模拟采

用 S-A 湍流模型，求解二维 N-S 方程，计算马

赫数分别为 0.74，0.76 和 0.82，基于翼型弦长

的雷诺数范围为 3×106 到 50×106。结果表

明，雷诺数对超临界翼型下翼面压力分布和流

场结构影响较小；在具有激波诱导分离的上翼

面，随着雷诺数增大，激波位置后移，激波强

度增强，超声速区和分离涡结构发生变化。雷

诺数通过影响超临界翼型的流场结构和压力分

布，进而影响超临界翼型的宏观气动力特性。 

1.试验设备方法 

1.1 试验风洞 

本文试验在西北工业大学 NF-6 增压连续

式风洞中进行。使用该风洞二元试验段，尺寸

为 0.8m×0.4m×3m（高×宽×长），上下壁

为开闭比 6％的 60°斜孔壁，左右壁为实壁。

试验段气流总压范围为 P0=0.5×105Pa～5.5×
105Pa。试验段流场在 Ma∞≤1.0 范围基本达到

国军标先进指标，Ma∞≥1.0 优于国军标合格指

标，接近国军标先进指标。 

1.2 试验模型 

试验模型采用典型超临界翼型 CH，此翼

型上表面比较平坦，曲率较小，后缘附近下表

面成内凹形，以增大后段弯度。为了测得翼型

表面压力分布，在翼型上表面布置了 56 个测压

孔，下表面布置了 24 个测压孔，如图 1 所示。

图 2 给出了翼型在风洞试验段中的照片。 
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图 1. CH 翼型表面测压孔分布示意图 

图 2. CH 翼型在二元试验段中进行试验 

1.3 试验条件 

本试验采用柱状固定转捩，转捩点设在距

前 缘 7% 弦 长 处 。 试 验 马 赫 数 范 围 为

Ma=0.6~0.8，基于翼型弦长的雷诺数变化范围

为 3×106到 10×106，通过翼面测压孔和尾迹

测压排管，获得了翼型的压力分布，进一步积

分出升阻和力矩系数。 

2.数值计算方法 

2.1 计算方程 

计算过程中，采用有限体积法离散二维

N-S 方程： 

其中， VI FFF −= ， VI GGG −=  

 

 

 

 

 

下标“I”代表无粘通量，下标“V”代表有

粘通量。计算时粘性系数由 Sutherland 公式给出： 

0μ 代表温度 T=273.15K、压强 P=1.013× 
105Pa 时的粘性系数。 

求解过程中，使用 Spalart-Allmaras 湍流模

型(简称 S-A 湍流模型)，本模型是单一输运方程

模型，适合求解超临界翼型跨声速绕流等具有逆

压梯度、中度分离的边界层流动。 

2.2 计算模型 

计算模型，采用与试验相同的超临界翼型

CH，翼型外形与 C 型计算网格如图 3 所示。 

图 3.超临界翼型 CH 外形与结构化网格示意图 
为了准确模拟超临界翼型在跨声速条件下

的流场结构，本文对壁面附近的网格分布进行

了精细化处理，附面层网格满足 y+=1 的要求，

整个网格计算量达到了 93600. 

2.3 计算条件 

为了准确把握跨声速条件下超临界翼型

CH 的流场结构和雷诺数影响规律，同时与试

验数据进行对比，本文共进行了 216 个状态的

数值模拟。模拟条件如表 1 所示。 

表 1.超临界翼型数值模拟状态统计表 

来流条件 模拟状态 

马赫数 Ma 0.74、0.76、0.82 

雷诺数 Re
3×106、5×106、8×106、10×106、20×106、

30×106、40×106、50×106 

迎角 α -4°、-2°、0°、2°、3°、4°、5°、6°、7° 
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3.结果分析与讨论 

3.1 雷诺数对压力分布的影响 

试验和计算过程中，都是通过提高来流总

压的方式实现雷诺数的变化。图 4、图 5 分别

给出了试验和计算结果，马赫数和迎角相同条

件下，雷诺数变化对压力分布的影响。由图可

知，试验和计算结果，雷诺数影响规律基本相

似。雷诺数变化对超临界翼型下表面的压力分

布影响较小，对其影响主要集中在上翼面，尤

其是激波后的压力分布。其中，激波位置对雷

诺数效应尤为敏感，随着雷诺数增大，激波位

置不断后移。图 6 给出了雷诺数对激波位置的

影响规律。 

图 4. 雷诺数影响的试验结果（Ma=0.8，α=4°） 

图 5. 雷诺数影响的计算结果（Ma=0.74，α=5°） 

图 6. 雷诺数对激波位置的影响规律（Ma=0.76） 

 

 

由图 6 可知，在相同来流迎角和马赫数下，

Re=50×106 状态下的激波位置，比 Re=3×106 状

态下的激波位置，后移量可以达到翼型弦长的

3%~4%。 

雷诺数是表征粘性效应的无量纲参数，主

要通过影响边界层的厚度进而影响流场压力分

布。在整个下翼面和上翼面激波前，雷诺数增

加，粘性效应下降，但并未造成流态实质性的

变化，因此雷诺数变化对压力分布的影响较小。

经过激波后，上翼面会形成一个激波诱导分离

区，激波和边界层相互干扰，内部流动对雷诺

数效应十分敏感。当雷诺数增大后，边界层厚

度降低，后缘压力系数增大，分离情况得以改

善。经过激波形成了逆压梯度，为了适应改善

后的压力分布，激波位置将后移。 

3.2 雷诺数对流场结构的影响 

为了研究雷诺数对流场结构的影响，图 7-
图 9 给出了迎角 α=6°，不同状态下流场压力系

数的分布云图。 

 图 7a. 流场压力系数分布云图（Ma=0.74，Re=3×106） 

图 7b. 流场压力系数分布云图（Ma=0.74，Re=50×106） 
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图 8a. 流场压力系数分布云图（Ma=0.76，Re=3×106） 

图 8b. 流场压力系数分布云图（Ma=0.76，Re=50×106） 

总体来看，雷诺数的变化，对下翼面流场

影响不大，这与前文所述雷诺数对下翼面压力

分布影响不大是相符的。在上翼面，边界层与

激波相互干扰后发生分离，分离后的上翼面绕

流流线和翼面中间区域形成明显的分离涡。对

比可知，在计算范围下，雷诺数对流场结构的

影响，主要集中在上翼面超声速区范围、终止

激波位置和强度、分离涡结构和大小等方面。 

当马赫数 Ma=0.74，超声速区范围最小，

分离涡结构较为扁平。在高雷诺数 Re=50×106

条件下，流动超声速区比低雷诺数 Re=3×106

稍大，分离涡稍小，激波位置后移了 3.07%翼

型弦长。经过激波后单位长度的压强跃升

dCp/dx 定义为激波强度，可以发现，高雷诺数

的激波强度为 29.19，低雷诺数条件下的激波强

度为 20.65。 

在马赫数 Ma=0.76 的分布云图中明显看出，

绕过翼型后缘的流线形成了明显内凹。在

Re=50×106 条件下，激波位置相对 Re=3×106

后移了 3.37%翼型弦长，分离涡发展区域稍小，

对应的激波强度分别为 26.99 和 19.14，高雷诺

数条件下激波强度更大。 

 

图 9a. 流场压力系数分布云图（Ma=0.82，Re=3×106） 

图 9b. 流场压力系数分布云图（Ma=0.82，Re=50×106） 

马赫数Ma=0.82的流场与前文所述明显不

同。由于来流速度增大，上翼面超声速区的范

围明显更大，激波范围也比低马赫数更广。经

过激波后的分离涡更大，绕过分离涡的流线内

凹在尾缘处形成了新的涡结构。在雷诺数

Re=3×106 条件下，激波位置在翼型弦长的

50.35%处，激波强度为 15.64，后缘新涡还未

完全形成。在高雷诺数 Re=50×106 条件下，激

波位置为翼型弦长的 54.63%，相对后移了

4.28%，激波强度为 22.63，上翼面尾缘后形成

了完全发展的涡结构。 

随着来流马赫数的提高，超声速区域范围

逐渐增大，后缘分离涡向下游倾斜，伴有新的

涡结构生成。这是因为上翼面的分离涡不断增

大，涡心后移，涡量分布更集中在后缘附近，

相当于改变了翼型后缘形状，直接影响绕流流

线发展。随着来流雷诺数的增大，激波位置不

断后移，激波强度不断增强，后缘压力恢复特

性不断改善，而压力分布直接决定了翼型的气

动特性。雷诺数对上述微观流动结构的影响十

分可观，进一步影响超临界翼型的宏观气动特

性。 
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4.结论 

（1）雷诺数对超临界翼型 CH 下表面压力

系数影响不大，对上表面激波后压力系数分布

影响明显； 

（2）雷诺数对超临界翼型 CH 流场结构影

响显著。随着雷诺数增大，相同条件下激波位

置后移，激波强度增强，流场超声速区域和涡

量分布发生变化； 

（3）雷诺数对微观流动的影响十分可观，

通过影响翼型的流场结构和压力分布，进一步

影响超临界翼型 CH 的宏观气动特性。 
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Analysis of Flow over Supercritical Airfoil for Reynolds Numbers Effects 
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Abstract The aerodynamic characteristics of supercritical airfoil are rather sensitive to Reynolds 
numbers in the transonic field. Analysis of flow over a typical supercritical airfoil CH for Reynolds 
numbers effects was executed based on the wind tunnel test and CFD method. Variable Reynolds 
numbers test was conducted, with Mach numbers ranging from 0.6 to 0.8 and Reynolds numbers from 
3.5×106 to 10×106 per airfoil chord. Flows over CH airfoil were numerically investigated for different 

Reynolds numbers, with Mach numbers 0.74, 0.76, 0.82 and Reynolds numbers from 3.0×106 to 50×106 
per airfoil chord. Results indicated that the lower surface pressure distribution and flow structure were 
almost independent of Reynolds numbers; while the upper surface pressure distribution and flow 
structure changed with variable Reynolds numbers, while Reynolds numbers increased, shock 
location move backward, shock strength became stronger, supersonic field and vortex distribution 
changed, especially when shock-induced trailing-edge separation existed. The flow structure and 
pressure distribution of supercritical airfoil are rather sensitive to Reynolds number, So that 
aerodynamic coefficients also changed.   

Keywords supercritical airfoil, Reynolds numbers effects, wind tunnel test, CFD, flow analysis. 
 


