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摘　要：针对所设计的自然层流翼型，在高速风洞中开展了自然层流翼型高雷诺数风洞试验研究。试验运用了测压和红外

成像等技术手段，在马赫数Ma=0.74 和雷诺数Re=1.5×107 条件下获得了压力分布、升力系数、阻力系数、俯仰力矩系数

和红外图像。试验结果表明，在试验条件下，该翼型上表面能够保持良好的顺压梯度；该翼型具有良好的纵向气动特性；

在迎角α=0°时，上、下翼面流动均能保持约 60%的层流面积区。
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对于未来民用客机而言，自然层流机翼气动设计是一

种成熟度较高的降低客机燃油消耗的技术方向。近年来，开

展了很多针对民用客机的自然层流机翼风洞试验研究[1~6]，

如 TELFONA 项目[4]、VITAS 项目[5]、HiReLF 项目[7]、HiLamBiz

项目[8]、NLF-WingHiPer 项目[9] 等。部分研究项目借助低温

增压风洞模拟飞行雷诺数，研究了在飞行状态下自然层流

机翼的气动特性，提高了自然层流机翼气动设计技术的成熟

度。本文对所设计的自然层流翼型进行了高雷诺数风洞试

验研究，为探索自然层流机翼气动设计技术积累经验。

1 自然层流翼型和试验模型
本试验所研究的自然层流翼型设计点为：Ma=0.74，

Re=1.5×107。设计约束为翼型最大厚度须达到 11%。设计

中，使用了反设计方法[10]：给定目标压力分布，运用基于伴

随方法的雷诺平均方程（RANS），借助自动化设计流程加速

设计迭代。自动化设计流程使用了约 260 个设计变量，可在

5min 内完成 30 个反设计迭代，生成满足目标压力分布的自

然层流翼型，如图 1 所示。

该翼型上表面压力分布从前缘到 60% 弦长处为顺压梯

度；在 60% 弦长处翼型上表面出现弱激波。为了提供足够裕

度，防止在非设计点出现大范围分离，设计该激波的强度和位

置。翼型下表面压力分布保证翼型在设计点拥有足够的升力。

图 1　自然层流翼型初始压力分布和目标压力分布

Fig.1　 Initial and target pressure distribution of the natural 
laminar airfoil

风洞试验采用了二维翼型模型。模型弦长为 0.5m，长

度为约 2m，由铝合金制造而成。模型上共加工了约 200 个

内径为 0.25mm 的测压孔，主要排布在模型中间的两个剖面

上。根据红外成像的观测要求，模型上、下表面的观测区域

内均喷涂了绝热底漆（见图 2 上、下表面的中间深色区域）。

漆面上粘贴了直径 5mm、厚 10mm 的银色标识点，便于确定

转捩线位置。这些标识点很薄，不会干扰试验观测。没有喷

涂绝热漆的模型前缘在试验过程中常被一些微小颗粒撞击

而形成小毛刺。当这些小毛刺提前诱发转捩而影响转捩观
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测时，须停止试验，对前缘的毛刺进行适度打磨，以消除其对

流场观测的干扰。

为保证模型上表面具有较好的型面加工精度和表面粗

糙度，大部分口盖都布置在模型下表面。模型下表面中间设

计有一个方形大口盖，方便安装测压管路和迎角传感器等仪

器设备。与风洞侧壁贴合的模型侧面设计了浅槽，用于安装

防止模型端部上下窜气的密封条。图２中上图为俯视图，下

图为仰视图，箭头代表来流方向。

图 2　风洞试验模型

Fig.2　Wind tunnel test model

2 风洞与试验方法
本次试验在德荷风洞集团的 DNW-HST 风洞试验

进行。该风洞为跨声速增压闭式风洞，试验段尺寸为

2m×1.6m，上、下壁面开槽，侧壁为实壁。模型两端的法兰

被安装固定在风洞侧壁外的旋转机构上；两根刚性支杆从

风洞下壁面的开槽中伸出，分别在左右距侧壁 0.4m 处与模

型铰接，以增强模型刚度。试验共使用了３台安装 45°镜头

的红外相机：两台安装在风洞上壁面的观察窗后，用于观察

模型上表面；第三台相机安装在风洞下壁面的观察窗后，以

拍摄模型下表面。长波红外线无法穿透普通玻璃，观察窗上

的普通玻璃被更换为硒化锌玻璃。图３为风洞试验布置图。

试验通过模型上的测压孔获得了翼型压力分布，运用尾

迹耙测量了翼型阻力系数，采用红外相机观测了翼型上、下

表面的转捩线位置。为获得稳定的试验测量结果，试验数据

的采集以步进方式进行，即调整模型到设定迎角，待流场稳定

后，才开始采集在该迎角下的压力数据和红外图像数据。

在壁面绝热条件下，湍流区域热传导系数比层流区域

高，两个区域之间会形成一定的温度差。红外成像技术利用

边界层的上述特点来观测近壁面流动的转捩位置。在低马

赫数条件下，层流与湍流区域之间温差不大，使得在红外图像

中层流与湍流区域之间对比度较弱，不利于判断转捩线位置。

为解决这个问题，在试验中采取临时关闭风洞冷却器的措施：

空气静温因风洞冷却器关闭而升高；湍流区域得益于其更高

的热传导系数而温度升高更快，其与层流区域之间温差被迅

速拉大，两者之间图像对比度因此被增强。此方法存在一个

弱点：风洞控制系统无法随风洞静温升高而迅速调整风洞来

流密度，导致风洞试验雷诺数随之下降。当冷却器关闭时间

越长，试验雷诺数下降越大，对转捩线位置影响越明显。在试

验中，风洞冷却器关闭时间被控制在 1min 左右。激波和流动

分离等现象也会影响近壁面流动的温度场，形成一定的温差，

需结合压力分布等信息对这些现象加以甄别。

图 3　风洞试验布置图

Fig.3　Wind tunnel test setup

3 试验结果
在 Ma=0.74、Re=1.5×107 条件下，二维翼型模型迎角

从 -3°步进到 3°。试验采集了 6 个迎角下的压力分布，如

图 4 所示。当 α=2°时，在上表面 x/c=0.6 处出现一道弱激

波。当迎角增大至 3°时，激波变得更强，激波位置保持不

变。翼型上表面顺压梯度（0.1<x/c<0.5）随迎角增大而减

弱，如图 5 所示。

图 4　压力分布（Ma=0.74，Re=1.5×107）

Fig.4　Pressure distribution （Ma=0.74，Re=1.5×107）

翼型升力系数和俯仰力矩系数（力矩参考点距前缘 1/4

弦长）通过压力分布积得到，翼型阻力系数通过对尾迹积分

得到。该自然层流翼型在设计点（Ma=0.74，Re=1.5×107）
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的升力曲线，阻力曲线和俯仰力矩曲线如图 6~ 图 8 所示。

其中，升力线斜率为 0.129（°），零升阻力系数为 0.0079，零

升俯仰力矩系数为 -0.118。

图5　上表面顺压梯度（Ma=0.74，Re=1.5×107，求导范围0.1< 

x/c<0.5）

Fig.5　 Pressure gradient at the upper surface from x/c =0.1 to x/
c = 0.5 （Ma=0.74，Re=1.5×107）

图 6　升力系数曲线（Ma=0.74，Re=1.5×107）

Fig.6　Lift coefficient curve （Ma=0.74，Re=1.5×107）

图 7　阻力系数曲线（Ma=0.74，Re=1.5×107）

Fig.7　Drag coefficient curve（Ma=0.74，Re=1.5×107）

图 8　俯仰力矩曲线（Ma=0.74，Re=1.5×107）
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流翼型上、下表面流动分别在 x/c=0.68 和 x/c=0.56 处由层流

转捩为湍流。在图 9 中还观察到很多浅色楔形区域。这些

楔形区域也属于湍流，是被位于前缘的污染物提前诱发转捩

而形成。对比 α=0°下的压力分布可知，上、下表面的转捩线

均位于压力恢复区，逆压梯度使层流转捩为湍流。图９中白

色箭头代表来流方向，白色虚线为转捩线。
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（1）在设计马赫数和高雷诺数下，该自然层流翼型上表

面能够保持良好的顺压梯度，有利于层流的形成；

（2）在设计马赫数下，该翼型具有良好的纵向气动特
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性，升力线斜率为 0.129（°），零升阻力系数为 0.0079，零升

俯仰力矩系数为 -0.118；

（3）在 α=0°时，该翼型的顺压梯度令上、下表面流动均

维持约 60% 的层流面积，直至逆压梯度促使翼面流动转捩

为湍流。
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