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摘 要：基于结构化网格与ANSYS CFX计算分析软件，对某型公务机高速巡航状态下的流场进行了计算分析，从气动特性、

转捩位置、激波特征等方面开展了雷诺数影响研究，并将计算结果与液晶转捩试验及PSP测压风洞试验进行了对比，总结归

纳了雷诺数对该型公务机转捩及激波特征的影响规律。研究结果表明，在临界雷诺数之前，公务机的转捩位置和激波特征

对雷诺数变化非常敏感，随着雷诺数增加，机翼上表面自由转捩位置前移，激波位置向后移动，激波强度增强。
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雷诺数是表征惯性力与黏性力比值的相似参数。雷诺

数不同，通常会对边界层的类型、转捩点的位置、分离形态和

分离区大小以及激波位置、边界层的厚度等产生影响，从而

导致飞机气动特性的变化。不同雷诺数会导致不同的边界

层流动特性和不同的转捩和分离特性[1,5,6]。高速公务机普遍

使用超临界翼型，在跨声速条件下，超临界机翼上表面会产

生激波，对机翼表面流动产生影响，甚至诱导边界层分离，严

重影响机翼气动特性[2]。因此，开展高速公务机雷诺数影响

研究，加深对超临界机翼跨声速流动结构的认识[7]，掌握雷诺

数对超临界机翼跨声速流动的影响规律[8～10]，有助于建立有

效的数据修正方法，准确预估飞行雷诺数下飞机的气动特

性，降低飞机设计周期和研制成本，具有明确的工程意义。

通过采用CFD计算方法对某公务机高速状态下不同

雷诺数的转捩及激波特性进行数值模拟[3,4]，并结合液晶转

捩试验及PSP测压风洞试验，研究雷诺数对公务机转捩及

激波特征的影响规律。

1 数值计算方法
计算软件采用ANSYS CFX，湍流模型采用SST湍流模

型，转捩模型采用Gamma-Theta模型。

图1给出了某型公务机模型外形及网格示意图。计算网格

由 ICEM生成，半模结构化网格数量为1300万左右，网格首层高

度为10-5m量级，以保证物面y+=1左右，如图1所示。为了能够

更好地模拟全机复杂流动，分别对机翼、平尾、垂尾前后缘以及

翼身结合部位等各个关键区域进行了网格加密处理。

2 试验方法
本文所有试验结果均由俄罗斯中央空气流体动力研究

院提供。下面针对主要的试验方法进行介绍。

图1 计算网格

Fig.1 Computational grid
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2.1 液晶转捩试验方法

液晶试验主要用于确定机翼表面转捩位置，其工作原理

是在模型表面涂上一层液晶，然后给涂层分子定向，涂层反

射落在其上的入射光，波长的变化与表面摩擦力值成正比，

这样就可以对边界层转捩、激波和气流分离区进行显示。

涂液晶涂层之前，要在模型表面涂吸光涂层，这个吸光涂

层是黑色的无光涂料。吸光涂层能降低由模型表面引起的通

过液晶层的光线反射，并且提高由液晶散射光所形成的显形

图的对比度。图2为液晶转捩试验工作原理示意图。

2.2 PSP测压试验方法

压力敏感涂料（PSP）是一种用于空气动力测量的光学

压力测量技术，主要用于确定机翼表面压力分布。其工作

原理是将一种特殊的压力敏感涂料覆盖在模型表面上，利

用涂料中光敏分子受到照射激发后辐射出可见荧光或磷

光，以及空气中的氧气分子对受激光敏分子“猝灭”的特性，

采用光学方法捕获空气流动中模型表面的图像，利用图像

和图形处理手段计算得到模型表面的压力分布。与传统的

压力测量方式相比，测量范围广且连续，降低了试验成本，

缩短了试验时间。图3为PSP涂层结构。

3 结果分析与讨论

3.1 雷诺数对转捩的影响

图4给出了Ma=0.78，α=0°时不同雷诺数（Re）转捩计算

结果。图中机翼前缘表面摩擦力系数（Cf）较低的蓝色区域

为层流区，在雷诺数为377万时，机翼上表面前缘呈现大范

围的层流区域，随着雷诺数增加到 608万时，转捩位置前

移，层流区域从距离前缘 15%弦长处减少到距离前缘 10%

弦长处。

图 5给出了Ma=0.78时不同雷诺数下液晶自由转捩试

验结果对比，试验通过增加压力的方式来增大试验雷诺数。

图中浅色表示湍流区，机翼前缘深色表示层流区，机翼后缘

深色为气流分离区。从图中可以看出，0°迎角时，机翼前缘

沿展向方向存在明显的层流区域，随着雷诺数增加，自由转

捩位置向前移动，层流区域减小，这与计算结果一致。考虑

飞机实际飞行状态，并综合数值计算结果与PSP液晶法试

验结果，本文后续研究均将机翼表面转捩位置固定为距离

机翼前缘10%弦长处。

图2 液晶转捩试验工作原理图

Fig.2 Principle of liquid crystal transition experiment

图3 PSP涂层结构

Fig.3 PSP coating structure

图4 自由转捩计算结果(Ma=0.78, α=0°)

Fig.4 Free transition computational results

(Ma=0.78, α=0°)
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3.2 雷诺数对激波特征的影响

图 6和图 7分别给出了Ma=0.78、α=3°，计算和试验得

到的机翼上表面压力分布云图。可以看出，随着雷诺数的

增大，机翼前缘处的吸力峰值进一步增大，这是因为雷诺数

影响了机翼表面的边界层厚度，随着雷诺数增大，机翼当地

剖面翼型的边界层厚度减小，进而使得前缘吸力峰值增大。

同时还可以观察到，计算和试验得到的机翼压力分布云图

形态基本一致。

为进一步分析，截取了Ma = 0.78，α = 3°机翼转折处的

压力分布（Cp）进行对比（见图 8和图 9），可以看到，雷诺数

从377万增加到608万（对应试验压力从1个大气压增加到

1.75个大气压），计算结果与试验结果均可以观察到机翼上

表面激波位置向后移动，激波位置均后移 4%左右当地弦

长。图 10给出的液晶法试验结果也印证了这一点。计算

结果与试验结果基本一致，表明本文计算方法的可靠性。

为进一步分析雷诺数效应的影响，计算还挑选了 527

万雷诺数（对应试验压力 1.5个大气压）的计算状态进行对

比，从计算结果还可以看出（见图 8），雷诺数从 377万增加

到527万，机翼上表面激波位置与强度变化比较明显，而当

图5 转捩试验结果(Ma=0.78, α=0°)

Fig.5 Free transition experimental results

(Ma=0.78, α=0°)

图6 压力云图计算结果(Ma=0.78, α=3°)

Fig.6 Computational pressure coefficient result

(Ma=0.78, α=3°)

图7 PSP试验结果(Ma=0.78, α=3°)

Fig.7 PSP results (Ma=0.78, α=3°)
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雷诺数从527万进一步增大到608万时，机翼上表面的激波

形态与压力分布变化趋于稳定。

对于更高的飞行速度Ma = 0.83时也可以观察到类似

的现象，图 11 和图 12 分别给出了马赫数Ma = 0.83，迎角

α = 2°，计算和PSP试验得到的机翼上表面压力分布云图。

雷诺数从381万增加到605万（对应试验压力从1个大气压

增加到1.75个大气压），计算结果与试验结果均可以观察到

机翼上表面激波位置向后移动，激波位置均后移3%左右当

地弦长。且随着雷诺数增大，激波强度也有比较明显的增

强。图13给出的液晶法试验结果也可以看到，机翼表面激

波位置随雷诺数的变化，与计算结果一致。

截取了马赫数Ma = 0.83、迎角α = 2°机翼转折处的压

力分布进行对比（见图14和图15）。雷诺数从381万增加到

529万，机翼上表面激波位置与强度变化比较明显，而当雷

诺数从529万进一步增大到605万时，机翼上表面的激波形

态与压力分布变化趋于稳定。这与Ma=0.78的结论相同。
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图8 机翼转折处压力分布计算结果(Ma=0.78, α=3°)

Fig.8 Computational pressure coefficient of wing kink

(Ma=0.78, α=3°)
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图9 机翼转折处截面压力分布试验结果(Ma=0.78, α=3°)

Fig.9 Computational pressure coefficient of wing kink

(Ma=0.78, α=3°)

图10 液晶法试验结果(Ma=0.78, α=3°)

Fig.10 Fixed transition experimental results

(Ma=0.78, α=3°)

图11 压力云图计算结果(Ma=0.83, α=2°)

Fig.11 Computational pressure coefficient(Ma=0.83, α=2°)
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3.3 雷诺数对气动特性的影响

根据计算结果，本文得出对于该公务机模型，在雷诺数

达到527万之前，机翼表面流动特征随雷诺数变化较大，而

在雷诺数达到 527万之后，机翼表面流动特征随雷诺数变

化趋于稳定，为此，有必要增加雷诺数527万的风洞试验以

验证这一结果。

图16和图17分布给出了试验得到的全机升力系数与俯

仰力矩系数随雷诺数变化的对比曲线，其中黑色为雷诺数377

万，对应风洞试验1个大气压状态，蓝色为雷诺数527万，对应

风洞试验1.5个大气压状态，红色为雷诺数608万，对应风洞

试验1.75个大气压状态。对于升力曲线，可以看到，随着雷诺

数的增大，全机升力线斜率增大，失速迎角与最大升力系数较

小雷诺数情况有明显的增大。在雷诺数达到527万之后，这

一变化很小，趋于平缓。对全机俯仰力矩曲线，可以观察到类

似的现象，在雷诺数达到527万之后，俯仰力矩曲线的变化趋

于平缓。由此可以得出结论，对于该型高速公务机，要想更好

图12 PSP试验结果(Ma=0.83, α=2°)

Fig.12 PSP results (Ma=0.83, α=2°)
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图14 机翼转折处截面压力分布计算结果(Ma=0.83, α=2°)

Fig.14 Computational pressure coefficient of wing kink

(Ma=0.83, α=2°)
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图15 机翼转折处截面压力分布试验结果(Ma=0.83, α=2°)

Fig.15 Fixed transition experimental results of wing kink

(Ma=0.83, α=2°)

图13 液晶法试验结果(Ma=0.83,α=2°)

Fig.13 Fixed transition experimental results

(Ma=0.83,α=2°)
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地获得其高速气动特性，试验雷诺数需达到527万。

4 结论

本文采用数值计算与试验分析相结合的方法，对某型

公务机的激波特征与气动特性进行了分析研究，得出以下

结论：

（1）雷诺数增大使机翼上表面转捩位置前移，因此在低

雷诺数风洞条件下，应在固定转捩条件下进行风洞试验，以

提高风洞试验结果的可信度，对于该型公务机，转捩位置取

在距离前缘10%当地弦长。

（2）在临界雷诺数之前，机翼表面激波特征对雷诺数变

化非常敏感，而在达到临界雷诺数之后，机翼表面激波特征

及全机气动特性随雷诺数变化趋于平缓，对于该型公务机，

为保证试验获得数据的可靠性，应保证试验雷诺数大于

527万。

（3）本文得到的相关经验可用于指导其他同类型公务

机的气动特性分析与风洞试验研究。
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Investigation of Reynolds Number Effect on Transition and Shock
Characteristics of Business Jets
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Abstract: Multi-block structured grid and ANSYS CFX software are applied in the numerical simulation of flow field of

a business jet in high-speed cruising. In the Reynolds number influence study, the aerodynamic characteristics,

transition location, and the shock wave characteristics are compared. The results predicted by ANSYS CFX are

compared with liquid crystal transformation and PSP experiment. The Reynolds number effect on transition and shock

wave characteristics is summarized. The results show that under the critical Reynolds number, transition location and

shock wave characteristics of a business jet are very sensitive to Reynolds number changes. With the increase of

Reynolds number, the location of transition on the wing surface moves forward, the location of shock wave moves

backward, and the intensity of shock wave increases.
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