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凝结相变对低温风洞雷诺数试验的影响
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摘　　　要：为了研究凝结相变对低温风洞雷诺数试验能力的影响，基于Ｆｌｕｅｎｔ软件建立了气液两相凝结

流动模型，相变模型采用考虑非等温效应修正的经典成核理论和Ｇｙａｒｍａｔｈｙ液滴生长理论；针对不同来流压

力和不同试验雷诺数工况条件，对氮气绕流 ＮＡＣＡ００１２翼型进行了数值模拟。模拟结果表明：随着来流温

度的降低，翼型附近区域气体膨胀越过气态饱和线并达到过冷状态，进一步降低来流温度则会在宏观层面上

观测到凝结相变对当地流场的改变，与无凝结相变的流场相比，释放的潜热加热气流导致马赫数降低及压力

系数的改变；在确保不破坏翼型气动性能试验的前提下，充分利用气体过冷区域来降低来流压力以此减少驱

动功率和液氮喷入量是可行的，或者保持来流压力不变提升低温风洞的试验雷诺数。
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　　风洞是利用可控制气流对飞行器气体动力学

性能进行模拟的试验设备。随着大型运输机和高

速飞行器的发展，出现了尖峰、平顶、超临界等先

进机翼，跨声速飞行时翼型气动特性对雷诺数十

分敏感，尤其是影响经济性的阻力特性和影响安

全性的最大升力系数；且雷诺数效应具有广泛性、

非线性和复杂性等特点，传统方法无法满足研制

需求，这就对风洞全尺寸雷诺数试验提出了新挑

战［１］。从模型准确性、平衡、负载、造价和运行成

本等综合方面考虑，降低风洞气流温度被认为是

提高试验雷诺数的最佳方案［２３］。在模型尺寸和

总压不变时，若将风洞总温由３２２Ｋ降至１００Ｋ，雷

诺数可提高５～６倍，驱动功率降低４４％；在相同雷

诺数下，低温风洞尺寸可比常规风洞减小５倍
［４］。

考虑大空间内大流量条件下气体降温需要，

低温风洞通常采用液氮喷雾方式冷却［５７］，气化后

的氮气作为试验介质，且氮气与空气物性最为接

近。气流温度越低雷诺数提升越明显，所以为了

最大提升雷诺数冷却后气流温度通常接近液氮温

度，如此低温的气流经过喷管或机翼模型时由于

膨胀降温极易引起凝结问题，从而破坏气动性能

试验相似准则的有效性［８］。纯净气体膨胀降温至

凝结是一个复杂的高过冷状态非平衡相变过程，

其凝结机理是发生在纳米量级上的传热传质过

程［９］。目前国内外对于高速流动下自发凝结现象

研究主要集中在蒸汽涡轮［１０１１］和超声速旋转分离

技术领域［１２１３］，而对于低温氮气自发凝结两相流

动问题的理论与试验研究还比较少，尤其是机翼

绕流方式的自发凝结。Ｗｅｇｅｎｅｒ
［１４］对超声速喷管

内氮气的成核理论和 Ｗｉｌｓｏｎ点试验数据进行了

总结分析；计光华［１５］结合氮气 Ｗｉｌｓｏｎ点试验针

对指定工况探讨了风洞温度等级的选择；孙皖

等［１６］则评估了采用不同成核模型对拉瓦尔喷管

内氮气自发凝结流动预测的准确性。

本文针对低温风洞雷诺数试验时可能会遇到

的凝结相变问题，考虑成核和液滴生长过程，构建

了气液两相凝结流动模型，完成了不同来流温度

和不同来流压力条件下低温氮气绕流机翼的数值

模拟，基于翼型附近液相质量分数和气体过冷度

等流场参数分析，研究了凝结相变对马赫数和翼

型表面压力系数等气动性能参数的影响，为大型

跨声速低温风洞实现高雷诺数试验有效运行提供

理论依据。

１　数学模型

１１　控制方程

基于Ｆｌｕｅｎｔ软件，构建了气液两相凝结流

动模型，考虑到高速膨胀过程中自发凝结形成的

液滴直径很小，认为气体和液滴之间的速度为无

滑移条件，且忽略液滴内部的导热热阻，认为液滴

温度等于饱和温度；因此混合相连续与动量控制

方程，以及气相和液相能量控制方程分别为
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＋
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＋
ρｍ狌犻狌（ ）犼

狓犻
＝－

狆
狓犼

＋
τ犻犼
狓犻

（２）

φｇρｇ犺０，ｇ－（ ）狆

狋
＋
φｇρｇ狌犻犺０，（ ）ｇ

狓犻
＝



狓犻
φｇλｇ

犜ｇ
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－犛ｍａｓｓ犺０，ｇ＋犛ｅ

（３）

犜ｄ＝犜ｓａｔ （４）

式中下标ｍ、ｇ和ｄ分别表示气液混合物、气相和

液滴相；ρ为密度（ｋｇ／ｍ
３）；狌犻和狌犼为速度张量的

分量（ｍ／ｓ）；τ犻犼为切应力张量的分量；犺０，ｇ为气相

滞止比焓值（Ｊ／ｋｇ）；φｇ为气相体积分数；λｇ 为气

相热导率（Ｗ／（ｍ·Ｋ））；犜ｄ和犜ｓａｔ为液滴温度和

饱和温度（Ｋ）；犛ｍａｓｓ为凝结相变引起的质量交换

源项（ｋｇ／（ｍ
３·ｓ））；犛ｅ 为能量方程源项，等于质

量源项与凝结潜热的乘积（Ｗ／ｍ３）。

为了使求解方程封闭，还需构建额外的液相

４９８１
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质量分数狑 和液滴数密度η（单位：个／ｍ
３）两个

控制方程

ρｍ（ ）狑

狋
＋
ρｍ狌犻（ ）狑

狓犻
＝犛ｍａｓｓ （５）

ρｍ（ ）η

狋
＋
ρｍ狌犻（ ）η

狓犻
＝ρｍ犑 （６）

式中犑为成核率，定义为单位时间单位体积内过

冷气 体 分 子 形 成 凝 结 核 心 的 个 数，单 位 为

（ｍ３·ｓ）－１由成核率模型控制。

１２　相变模型

气液两相间的质量交换源项犛ｍａｓｓ 可以分为

两部分，第一项为由于凝结核心产生引起的质量

传递，第二项为由于在凝结核心基础上液滴生长

引起的质量传递，两部分分别由成核模型和液滴

生长模型来控制。两者分别采用非等温修正成核

模型［１７］和Ｇｙａｒｍａｔｈｙ液滴生长模型
［１８］

犑＝
狇ｃ
１＋ν

·ρ
２
ｇ

ρｄ

２σ

π犿槡 ３
１

ｅｘ烅

烄

烆

ｐ －
１６

３
· πσ

３ 狏（ ）ｄ ２

犽Ｂ犜（ ）ｇ
２ ｌｎ

狆
狆（ ）［ ］
ｓａｔ

烍

烌

烎

２
（７）

ｄ狉
ｄ狋
＝
λｇ

ρｄ狉
· １

１＋３．１８·犓狀
· 犜ｄ－犜（ ）ｇ

犺ｇｄ
（８）

式中狇ｃ为凝结系数；ν为非等温效应因子；σ为表

面张力（Ｎ·ｍ）；犿１ 为单个分子的质量（ｋｇ）；狏
ｄ

为单个分子的体积（ｍ３）；犽Ｂ 为玻耳兹曼常数，

１．３８０６４８８×１０－２３（Ｊ／Ｋ）；狆 为当地压力（Ｐａ）；

狆ｓａｔ为气体当地温度对应的饱和压力（Ｐａ）；ｄ狉／ｄ狋

为液滴生长率（ｍ／ｓ）；狉为液滴半径（ｍ）；犓狀为克

努森数；犺ｇｄ为凝结潜热（Ｊ／ｋｇ）。因此，质量交换源

项和由质量交换引起的气相能量方程中的源项为

犛ｍａｓｓ＝犿

αｇ犑＋ρｄ

３αｄ
狉
·ｄ狉
ｄ狋

（９）

犛ｅ＝犛ｍａｓｓ·犺ｇｄ （１０）

１３　湍流模型和气体状态方程

湍流计算采用ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ单方程湍流

数学模型，由于其可以很好地解决具有逆压梯度

的边界层流动性问题，因此广泛应用于航空航天

领域空气动力学数值计算案例中［１９］；跨声速低温

风洞试验以气化后的纯氮气为工作介质，其气体

状态方程采用理想气体状态方程，密度、热导率、

动力黏度等参数由 ＮＩＳＴ（ＮａｔｉｏｎａｌＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆ

Ｓｔａｎｄａｒｄｓａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ）查 询 通 过 Ｆｌｕｅｎｔ

ＵＤＦ（ｕｓｅｒｄｅｆｉｎｅｄｆｕｎｃｔｉｏｎ）定义。

２　求解计算

２１　网格划分

如图１所示，ＮＡＣＡ（ＮａｔｉｏｎａｌＡｄｖｉｓｏｒｙＣｏｍ

ｍｉｔｔｅｅｆｏｒＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ）００１２ 翼型的弦长犫 为

０．１３７ｍ，计算区域大小为：上游入口位于机翼前

缘弦长处１５犫，下游出口位于机翼后缘处２０犫，在

ＩＣＥＭ （ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ｃｏｍｐｕｔｅｒ ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ ａｎｄ

ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇｃｏｄｅ）中采用结构化网格进行二维

网格划分，翼型壁面附近进行网格加密，构建了三

种尺寸的网格进行网格无关性验证，根据图１（ｃ），

其中横坐标狓／犫代表机翼型线归一化坐标，纵坐

标为压力系数犆ｐ，最终选则网格Ｂ开展数值模拟

工作，其网格数量为２０３０００。

图１　网格划分及网格无关性验证

Ｆｉｇ．１　Ｍｅｓｈｇｅｎｅｒａｔｉｏｎａｎｄｍｅｓｈｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ

２２　边界条件

边界条件采用压力进口和压力出口边界条件，

模拟区域上下壁面和翼型表面设置为壁面边界条

件。参考美国ＮＡＳＡ兰利中心基于０．３ｍ小型跨

声速低温风洞研究中试验工况［２０］，模拟计算选取

了相同来流压力的两组工况和相同试验雷诺数的

三组工况，且选取工况中流场最低气流温度均高于

氮气三相点温度（６３．１５Ｋ），因此不涉及结晶问题。

各工况来流总压狆０，来流总温犜０，来流静压狆∞，来

流马赫数犕犪∞及试验雷诺数犚犲如表１所示。
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表１　计算工况

犜犪犫犾犲１　犆犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

编号 狆０／ＭＰａ 犜０／Ｋ 狆∞／ＭＰａ 犕犪∞ 犚犲／１０６

４４ ０．５０６６ １１２．５ ０．３１４６ ０．８５４ ３８．５

４９ ０．３９６２ ９７．１ ０．２４６３ ０．８５３ ３７．６

５１ ０．３７５９ ９３．９ ０．２３２７ ０．８５７ ３７．５

６７ ０．５０５６ １０２．５ ０．３１２６ ０．８５８ ４３．９

２３　求解设定

基于Ｆｌｕｅｎｔ软件压力基Ｃｏｕｐｌｅｄ算法进行

稳态求解计算，控制方程采用２阶迎风离散格式，

先求解压力、速度和能量方程并将结果作为初场，

再开启相变模型，耦合求解液相质量分数和液滴

数目密度方程，迭代残差设定为１０－４。

３　模拟结果

３１　相同试验雷诺数的模拟结果

在可以提供相同试验雷诺数能力的前提下，

随着气流来流压力和温度的降低，低温风洞喷入

的液氮量和驱动功率将会大幅下降。但另一方

面，气流温度的降低会引起自发凝结相变的发生，

这可能会破坏翼型气动性能试验的有效性。

图２为工况４４中模拟所得翼型附近马赫数

犕犪和气体过冷度云图，其中过冷度犜ｓｃ定义为当

地压力下气体对应饱和温度和气体当地温度之

差，该工况来流总温为１１２．５Ｋ，由图可以看出，

在最大当地马赫数区域即对应的最低气流温度区

域，其过冷度仍为负值，这表明在来流温度较高的

条件下，气流流经翼型表面时未发生凝结相变。

随着来流温度的降低，气流在流经翼型表面

时发生快速压降和温降，则会在翼型附近低温区

域发生凝结伴随有液滴的产生，如图３所示；而随

图２　马赫数和过冷度云图（工况４４）

Ｆｉｇ．２　ＣｏｎｔｏｕｒｓｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄｓｕｐｅｒｃｏｏｌｅｄ

ｄｅｇｒｅｅ（ｃａｓｅ４４）

图３　液相质量分数云图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｌｉｑｕｉｄｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎ

着液滴量增加到一定程度（工况５１），则可以在宏

观层面上观测到凝结相变对低温风洞中流场的影

响；首先相变释放的潜热加热气流，使得翼型表面

的气体温度升高（即过冷度降低，如图４所示）；气

体在翼型表面的膨胀过程受到抑制，进而马赫数

也随之显著降低，如图５所示。

流场的改变最终会影响翼型气动性能测试

结果，如图６所示为３种工况下翼型表面压力系

数对比，可以看出，与无凝结发生的工况４４相

比，工况４９则由于凝结产生的液滴量较小，其

对压力系数的影响则非常小；而工况５１中液滴

量的增加对翼型的压力系数具有显著改变，压

力系数的改变代表着翼型气动性能的改变，基

于数值模拟结果，采用面积积分求解出翼型的

阻力系数由工况４４的０．０２７１６变为工况５１的

０．０２５１４，减小了７．４４％。
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图４　气体过冷度云图

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｇａｓｓｕｐｅｒｃｏｏｌｅｄｄｅｇｒｅｅ

图５　马赫数数云图

Ｆｉｇ．５　ＣｏｎｔｏｕｒｓｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图６　压力系数对比（工况４４、工况４９、工况５１）

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｃａｓｅ４４，ｃａｓｅ４９，ｃａｓｅ５１）

３２　相同来流压力的模拟结果

对比工况４４和工况４９可知，在低温风洞获

得相同试验雷诺数能力的条件下，来流压力可以

降低２１．８％仍能保证翼型气动性能试验不受凝

结相变的破坏。从另一个角度来看，在相同来流

压力条件下，充分利用气体过冷区域则可大幅提

升试验雷诺数。如图７所示为工况６７模拟所得

的马赫数和过冷度云图，相比于工况４４，其总压

基本一致，但进口温度降低１０Ｋ，此时翼型附近

气体最低温度越过饱和线，最大过冷度可以达到

７．２４Ｋ，而对流动马赫数无明显影响；同时如图８

图７　马赫数和过冷度云图（工况６７）

Ｆｉｇ．７　ＣｏｎｔｏｕｒｓｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄｓｕｐｅｒｃｏｏｌｅｄ

ｄｅｇｒｅｅ（ｃａｓｅ６７）

图８　压力系数对比（工况４４、工况６７）

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｃａｓｅ４４，ｃａｓｅ６７）
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所示，翼型表面的压力系数也未有显著改变。试

验雷诺数则由工况 ４４ 的 ３．８５×１０７ 提升至

４．３９×１０７，增加１４％左右。

４　结　论

本文基于 ＮＡＣＡ００１２翼型，通过数值模拟

方法研究了凝结相变对低温风洞试验雷诺数模拟

能力的影响，得出如下结论：

１）在低温风洞试验中，由于氮气流经翼型

表面膨胀降温可能会发生凝结相变，而只有当

气流温度达到较大过冷度时，凝结相变才会显

著影响翼型表面附近的流场，即释放的潜热加

热气流抑制气体的膨胀过程，使得马赫数降低

和压力系数偏离，进而影响试验雷诺数模拟的

有效性。

２）在获得相同试验雷诺数的条件下，充分利

用气体过冷区域，适当降低来流总压仍能保证翼

型气动性能试验不受凝结相变的破坏，进而可以

减少驱动功率和液氮喷入量并提高低温风洞的经

济性。

３）在保持相同来流压力不变条件下，充分利

用气体过冷区域，适当降低来流温度则可以使试

验雷诺数得到大幅提升。

参考文献：

［１］　廖达雄，黄知龙，陈振华，等．大型低温高雷诺数风洞及其

关键技术综述［Ｊ］．实验流体力学，２０１４，２８（２）：１６，２０．

ＬＩＡＯＤａｘｉｏｎｇ，ＨＵＡＮＧＺｈｉｌｏｎｇ，ＣＨＥＮＺｈｅｎｈｕａ，ｅｔａｌ．

Ｒｅｖｉｅｗｏｎｌａｒｇｅｓｃａｌｅｃｒｙｏｇｅｎｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌａｎｄｋｅｙｔｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｉｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，

２０１４，２８（２）：１６，２０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２］　ＧＯＯＤＹＥＲＭＪ，ＫＩＬＧＯＲＥＲＡ．ＨｉｇｈＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒ

ｃｒｙｏｇｅｎｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，１９７３，１１（５）：

６１３６１９．

［３］　ＫＩＬＧＯＲＥＲＡ．Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｎｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｃｒｙｏｇｅｎｉｃ

ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ４３ｒｄＡＩＡＡ Ａｅｒｏ

ｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓＭｅｅｔｉｎｇａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ．Ｒｅｎｏ，Ｆｒａｎｃｅ：ＡＩＡＡ，

２００５：４５７０１４５７１２．

［４］　刘政崇．高低速风洞气动与结构设计［Ｍ］．北京：国防工业

出版社，２００３．

［５］　薛绒，阮一晓，赖欢，等．低温风洞大空间液氮喷雾冷却数

值模拟分析［Ｊ］．低温工程，２０１９（１）：３５４０．

ＸＵＥＲｏｎｇ，ＲＵＡＮ Ｙｉｘｉａｏ，ＬＡＩＨｕａｎ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏｇｅｎｓｐｒａｙｃｏｏｌｉｎｇｉｎｃｒｙｏｇｅｎｉｃ

ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．Ｃｒｙｏｇｅｎｉｃｓ，２０１９（１）：３５４０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［６］　张蓓乐，陈小砖，薛绒，等．采用液氮喷雾技术的低温环路

结构模拟系统研究［Ｊ］．西安交通大学学报，２０１９，５３（５）：

１０９１１４．

ＺＨＡＮＧＢｅｉｌｅ，ＣＨＥＮＸｉａｏｚｈｕａｎ，ＸＵＥＲｏｎｇ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙ

ｏｎｔｈｅｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｉｒｌｏｏｐｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄ

ｏｎｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏｇｅｎｓｐｒａｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＸｉａｎ

ＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１９，５３（５）：１０９１１４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７］　周廷波，高超，张正科，等．ＮＦ６风洞喷液氮降温系统研制

［Ｊ］．航空动力学报，２０１８，３３（２）：３２７３３７．

ＺＨＯＵＴｉｎｇｂｏ，ＧＡＯＣｈａｏ，ＺＨＡＮＧＺｈｅｎｇｋｅ，ｅｔａｌ．Ｄｅ

ｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏｇｅｎｉｎｊｅｃｔｉｏｎｃｏｏｌｉｎｇｓｙｓｔｅｍｏｆ

ＮＦ６ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１８，

３３（２）：３２７３３７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８］　ＪＯＨＮＧ，ＪＲＧＥＮ Ｑ．Ａｓｈｏｒｔｈｉｓｔｏｒｙｏｆｔｈｅｅｕｒｏｐｅａｎ

ｔｒａｎｓｏｎｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌＥＴＷ［Ｊ］．ＰｒｏｇｒｅｓｓｉｎＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉ

ｅｎｃｅｓ，２０１１，４７（５）：３１９３６８．

［９］　ＫＡＬＩＫＭＡＮＯＶＫ Ｖ Ｉ．Ｎｕｃｌｅａｔｉｏｎｔｈｅｏｒｙ［Ｍ］．Ｎｅｗ

Ｙｏｒｋ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１３．

［１０］　韩中合，韩旭，李恒凡．叶栅通道内湿蒸汽非平衡凝结流动

的数值模拟［Ｊ］．化工学报，２０１６，６７（５）：１８０６１８１３．

ＨＡＮＺｈｏｎｇｈｅ，ＨＡＮＸｕ，ＬＩＨｅｎｇｆａｎ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａ

ｔｉｏｎｏｆｗｅｔｓｔｅａｍｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｃｏｎｄｅｎｓｉｎｇｆｌｏｗｉｎｃａｓ

ｃａｄｅｐａｓｓａｇｅ［Ｊ］．ＣＩＥＳＣ（ＣｈｅｍｉｃａｌＩｎｄｕｓｔｒｙａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇＳｏｃｉｅｔｙｏｆＣｈｉｎａ）Ｊｏｕｒｎａｌ，２０１６，６７（５）：１８０６１８１３．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　ＮＯＯＲＩＲＡＧＵＭ ＡＢＡＤＩＳ Ｍ Ａ，ＡＨＭＡＤＰＯＵＴ Ａ，

ＡＢＡＤＩＳＭ ＮＲ，ｅｔａｌ．ＣＦＤｂａｓｅｄｓｈａｐｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆ

ｓｔｅａｍｔｕｒｂｉｎｅｂｌａｄｅｃａｓｃａｄｅｉｎｔｒａｎｓｏｎｉｃｔｗｏｐｈａｓｅｆｌｏｗｓ

［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＴｈｅｒｍａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，１１２：１５７５１５８９．

［１２］　杨文，曹学文，徐晓婷，等．高速膨胀天然气凝结流动特性

［Ｊ］．石油学报（石油加工），２０１６，３２（１）：７３８１．

ＹＡＮＧＷｅｎ，ＣＡＯＸｕｅｗｅｎ，ＸＵＸｉａｏｔｉｎｇ，ｅｔａｌ．Ｆｌｏｗａｎｄ

ｃｏｎｄｅｎｓａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｎａｔｕｒａｌｇａｓｗｉｔｈｈｉｇｈｓｐｅｅｄ

ｅｘｐａｎｓｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＰｅｔｒｏｌｅｉＳｉｎｉｃａ（ＰｅｔｒｏｌｅｕｍＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

Ｓｅｃｔｉｏｎ），２０１６，３２（１）：７３８１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　ＪＩＡＮＧＷｅｎｍｉｎｇ，ＢＩＡＮＪｉａｎｇ，ＬＩＵＹａｎｇ，ｅｔａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａ

ｔｉｏｎｏｆｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄｔｈｅｃｏｎｄｅｎｓａｔｉｏｎｍｅｃｈａ

ｎｉｓｍｏｆｔｅｒｎａｒｙｍｉｘｔｕｒｅｉｎａｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｎｏｚｚｌｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＮａｔｕｒａｌＧａｓＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１６，３４：１０５４

１０６１．

［１４］　ＷＥＧＥＮＥＲＰＰ．Ｎｕｃｌｅａｔｉｏｎｏｆｎｉｔｒｏｇｅｎ：ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄ

ｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｈｙｓｉｃａｌＣｈｅｍｉｓｔｒｙ，１９８７，９１：２４７９

２４８１．

［１５］　计光华．液氮在低温风洞中的应用［Ｊ］．低温与特气，１９８９

（４）：３１３５．

ＪＩＧｕａｎｇｈｕａ．Ｔｈｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏｇｅｎｉｎｃｒｙｏｇｅｎ

ｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．ＬｏｗＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄＳｐｅｃｉａｌｔｙＧａｓｅｓ，

１９８９（４）：３１３５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　ＳＵＮＷａｎ，ＮＩＵＬｕ，ＣＨＥＮＳｈｕａｎｇｔａｏ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎ

ｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｎｉｔｒｏｇｅｎｓｐｏｎｔａｎｅｏｕｓｃｏｎｄｅｎｓａｔｉｏｎｆｌｏｗｉｎ

ｃｒｙｏｇｅｎｉｃｎｏｚｚｌｅｓｕｓｉｎｇｖａｒｙｉｎｇｎｕｃｌｅａｔｉｏｎｔｈｅｏｒｉｅｓ［Ｊ］．

Ｃｒｙｏｇｅｎｉｃｓ，２０１５，６８：１９２９．

［１７］　ＫＡＮＴＲＯＷＩＴＺＡ．Ｎｕｃｌｅａｔｉｏｎｉｎｖｅｒｙｒａｐｉｄｖａｐｏｒｅｘｐａｎ

ｓｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｈｅｍｉｃａｌＰｈｙｓｉｃｓ，１９５１，１９（９）：１０９７

８９８１



　第９期 孙　皖等：凝结相变对低温风洞雷诺数试验的影响

１１００．

［１８］　ＧＹＡＲＭＡＴＨＹＶＧ．Ｇｒｕｎｄｌａｇｅｎｅｉｎｅｒｔｈｅｏｒｉｅｄｅｒｎａｓｓ

ｄａｍｐｆｔｕｒｂｉｎｅ［Ｄ］．Ｚüｒｉｃｈ，Ｓｗｉｔｚｅｒｌａｎｄ：Ｅｉｄｇｅｎｓｓｉｓｃｈｅ

ＴｅｃｈｎｉｓｃｈｅＨｏｃｈｓｃｈｕｌｅ（ＥＴＨ）Ｚüｒｉｃｈ，，１９６２．

［１９］　史亚云，白俊强，华俊，等．基于放大因子与ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａ

ｒａｓ湍流模型的转捩预测［Ｊ］．航空动力学报，２０１５，３０（７）：

１６７０１６７７．

ＳＨＩＹａｙｕｎ，ＢＡＩＪｕｎｑｉａｎｇ，ＨＵＡＪｕｎ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒａｎｄＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａ

ｒａｓｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，

２０１５，３０（７）：１６７０１６７７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２０］　ＨＡＬＬＲＭ，ＲＡＹＥＪ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｍｉｎｉｍｕｍｏｐｅｒａｔｉｎｇ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｆｏｒｃｒｙｏｇｅｎｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ａｉｒｃｒａｆｔ，１９７７，１４（６）：５６０５６４．

（编辑：王碧臖）

９９８１




