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重气体介质中超临界翼型跨声速
流动特性
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摘 要：采用 Peng⁃Robinson非理想气体状态方程模拟重气体介质的热力学特性，并与雷诺平均 Navier⁃
Stokes 方程结合，形成封闭的重气体介质流动模型。针对超临界翼型流动问题，利用 LU⁃SGS（lower⁃upper
symmetric Gauss⁃Seidel）隐式时间推进格式和有限体积法，分别求解空气介质和重气体介质下的流动特性。数

值模拟结果表明：在跨声速条件下重气体介质中超临界翼型的升阻力增大、超声速区域表面负压增加、边界层

位移厚度减小、激波后移、表面摩擦阻力明显增大、后缘流动分离推迟。该研究为后续重气体介质中飞行器颤

振特性研究及修正方法的发展提供了基础支持。
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Transonic flow characteristics of supercritical airfoil in
heavy gas medium
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Abstract：The Peng⁃Robinson non⁃ideal gas state equation was used to simulate the thermo⁃
dynamic characteristics of the heavy gas medium，and to form a closed flow model for heavy gas
medium by combining with the Reynolds average Navier⁃Stokes equations. The LU⁃SGS（lower⁃
upper symmetric Gauss ⁃ Seidel） implicit time ⁃ marching scheme and the finite volume method
were used to simulate the flow over a supercritical airfoil in air and heavy gas medium respec⁃
tively. Numerical results showed that the lift and drag of supercritical airfoil increased， the sur⁃
face negative pressure in supersonic region increased， the displacement thickness of boundary
layer decreased， the shock wave moved backward， the skin friction increased significantly，and
the trailing edge flow separation delayed under transonic conditions. This study provides a basic
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support for the subsequent research on flutter characteristics of aircrafts in heavy gas medium and
the development of correction methods.
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aerodynamic characteristics

以空气为介质的跨声速风洞中进行飞行器缩

比模型颤振试验，通常会因可选材料的密度远达

不到相似准则要求 [1⁃3]，试验模型存在严重的结构

超重问题，进而引起风洞试验所获得的颤振临界

存在偏差 [3⁃4]。这种情况下，采用重气体 [5]作为风

洞试验介质来进行颤振试验可以大幅度提高流动

介质的密度，从而使试验模型满足颤振试验所要

求的关键相似准则，获得更加准确的试验结果。

重气体（heavy gas）是指高相对分子质量的气

体，一般情况下其相对分子质量在空气相对分子

质量的 3倍以上，如六氟化硫（SF6）的相对分子质

量为 146.06，其在常温常压下密度约为空气的 5.1
倍，而声速仅为空气的 39%。根据跨声速风洞颤

振模型设计的质量和频率相似律可以得出如采用

重气体作为风洞试验介质，由于重气体介质的密

度明显增大，颤振模型的质量也可随之增加，并且

由于重气体介质声速的降低，颤振模型的振动频

率也随之明显减小。

鉴于重气体介质在气动弹性试验方面的巨大

优势，美国从 20世纪 50年代就开始进行了相关

的研究 [6⁃7]，最终，将 NASA兰利研究中心 19英尺

（5.79 m）亚声速增压风洞改造成了以重气体四氟

乙烷（CH2FCF3、R134a）为运行介质的 TDT（tran⁃
sonic dynamics tunnel）[8⁃9]。该风洞对美国各类航

空航天飞行器气动弹性评估以及学科发展做出了

重要贡献 [10⁃12]。

然而，由于重气体为非理想气体，其热力学特

性与空气介质存在差异，尤其是比热比的不相似，

带来了流动特性的差异。在低速流动时，由于压

缩性不强，该差异一般较小，试验结果可以直接使

用。但对于高速流动，特别是跨声速复杂流动，压

缩性、激波特性、分离与再附等多种流动现象相互

影响 [13⁃15]，加剧了跨声速流动的非线性特征，对飞

行器的气动弹性特性和响应有明显的影响，而静

态跨声速流动特性是研究其他复杂跨声速流动的

基础，尤其是激波位置及激波边界层干扰特性的

准确预测对跨声速流动特性有重要意义，因此有

必要对试验介质不同时的绕流特性进行详细研

究，为后续重气体介质中颤振特性研究及修正方

法的发展提供基础。

NASA兰利研究中心的Anderson[16]通过模拟

方法针对较低来流马赫数时NACA0012、RAE2822
等翼型在不同介质中的气动特性差异进行了对比

分析，结果表明除在翼型前缘流速较快处有一定

影响外，气体介质对表面压力分布和摩擦阻力的

影响较小。Bonhaus等 [17]对来流马赫数Ma∞=0.2
时二维多段翼型进行了数值模拟分析，结果表明

在低来流马赫数下，除翼面上流速较高的小部分

区域压力分布有一定差异之外，其他区域重气体

与空气介质基本相同，并且翼型表面摩擦力分布

和边界层内速度剖面也基本相同。Anders等 [18]通

过 N2和 SF6两种介质中翼型的风洞试验对比，证

实了两种气体介质在来流马赫数为 0.7时，翼型

表面激波位置存在一定的差异，但其选取迎角范

围较小（-0.5°~1°），翼型表面的激波较弱，介质

对表面压力分布和激波位置的影响并未完全展现

出来。

国外公开发表的文献中，对重气体风洞介质

的影响研究主要集中在低来流马赫数到高亚声速

范围，激波较弱的情况，而对其在具有较强激波的

跨声速绕流下的研究成果却极少公开报道。

我国前期跨声速风洞以暂冲式为主，不具备

开展重气体介质风洞试验的条件。近年来，中国

空气动力研究与发展中心、空气动力研究院等相

继开始建设连续式跨声速风洞，重气体介质风洞

试验能力建设也提上日程。然而，由于国内前期

对重气体介质风洞试验技术相关研究少，即使试

验能力建成，其试验数据应用也将大大受限。因

此，开展重气体介质与空气介质的试验数据的对

比评估，完善重气体介质试验数据应用及修正规

范，成为推动重气体介质风洞工程应用的重要

任务。

本项研究利用数值模拟方法对超临界翼型在

跨声速时不同介质（空气、R134a、SF6）中的气动

特性进行了模拟，研究了相同雷诺数下不同气体

介质对超临界翼型气动特性影响，分析了重气体

介质在不同来流条件下的流动特性，为重气体介

质风洞试验数据修正提供了基础。

1895



第 36 卷航 空 动 力 学 报

1 重气体介质热力学特性

重气体介质的热力学特性较空气介质有较大

差异，表 1给出了三种介质在静压 p=101 325 Pa、
静温 T=300 K时的气体特性，其中 M为气体介

质的摩尔质量，γ为比热比，ρ为密度，μ为黏度，a
为声速。从表中可以看出重气体介质与空气介质

的气体特性差异明显，摩尔质量及密度增大，比热

比、动力黏性及声速明显减小。

图 1还给出了 R134a、SF6和空气介质不同静

压 p时比热比 γ随静温T的变化曲线。从图中可以

看出在相同静压条件下，R134a、SF6的比热比随静

温有较大变化，静压越大，变化越大，而空气介质的

比热比随静温的变化不明显；相同静温条件下，

R134a、SF6的比热比随静压有较大变化，静温越

低，变化越大，而空气介质的变化相对较小；且重气

体介质的比热比随静温变化呈现出明显的非线性。

重气体介质（如 R134a和 SF6）状态方程不满

足克拉伯龙方程，是典型的非理想气体。目前，通

常采用 Peng⁃Robinson气体状态方程 [19]来描述其

热力学过程。Peng⁃Robinson方程可表述为

p= RT
~v - b

- ζ (T )
~v ( ~v + b )+ b ( ~v - b )

（1）

其中

b= 0.077 8RT c

p c

ζ (T )= 0.457 24 ( RT c )2
p c [1+ fw ( 1- T r ) ] 2

fw = 0.374 64+ 1.542 26ω- 0.269 92ω2

式中 R为气体常数，
~v为比容，p c、T c为气体的临界

压力和临界温度，T r = T/T c为相对温度，ω为气

体分子的偏心因子。

重气体介质的热力学特性参数根据以下方程

获得 [20]：

cp
R
= m 1 + m 2T + m 3T 2 + m 4T 3 + m 5T 4（2）

h=

R ( )m 1 +
m 2

2 T +
m 3

3 T
2 + m 4

4 T
3 + m 5

5 T
4 T +

ΔH （3）
G
R
= m 1 (T - ln T ) -

m 2

2 T
2 - m 3

6 T
3 -

m 4

12 T
4 - m 5

20 T
5 + ΔH

R
- gT

（4）

式中 cp为比定压热容；h为比焓，由 cp对 T积分所

得；g为Gibbs自由能；m 1、m 2、m 3、m 4、m 5、ΔH、G等

表 1 气体特性对比

Table 1 Comparision of gas characteristics

气体

空气

R134a

SF6

M/
（g/mol）

28. 965

102. 032

146. 055

γ

1. 402

1. 119

1. 098

ρ/
( kg ⋅ m3)

1. 177

4. 23

6. 0

μ/10-5

( Pa ⋅ s )

1. 854

1. 189

1. 530

a/
（m/s）

347. 32

162. 03

135. 40

图 1 γ~T曲线图

Fig.1 Curves of γ-T
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参数在不同来流压力条件下根据已有的气体特性

参数表拟合得到。

2 数值方法

2. 1 计算模型

本项研究采用图 2中所示的某宽体标准模型

机翼所用超临界翼型，计算中采用翼型流场的 O
型结构化网格，并对翼型表面网格进行加密处理，

参考长度 c取 1 m，第一层网格高度不大于 2×
10-6c，物面网格点数为 401。生成的翼面附近的

网格如图 2所示。此网格采用空气介质时 y+≈
0.9，采用重气体介质时 y+≈1.0，并进行了网格无

关性验证，与加密后网格的表面压力分布基本

相同。

2. 2 计算方法

采用可压缩 RANS（雷诺平均Navier⁃Stokes）
方程作为翼型流动特性分析的控制方程，其积分

守恒方程形式 [21]如下：

∂
∂t ∫

Ω

WdΩ+ ∮
∂Ω

( )F c - F v dS= ∫
Ω

QdΩ （5）

式中W为守恒变量，F c为无黏矢通量，F v为黏性

矢通量，Q为源项，t为时间，S为控制体表面积，Ω

为控制体，∂Ω为控制体的边界，其具体表达式

如下：
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其中

V= v ⋅ n= nx u+ ny v+ nzw

Θx= uτxx+ vτxy+ wτxz+ κ
∂T
∂x

Θy= uτyx+ vτyy+ wτyz+ κ
∂T
∂y

Θz= uτzx+ vτzy+ wτzz+ κ
∂T
∂z

式中 u、v、w为速度 v在 x、y、z三个方向上的速度

分量；ρ为当地密度；V为面法向速度，其中 nx、ny、

nz为面法向向量 n分量；τij为应力张量分量；E为

单位质量的总能量，H t为总焓，fe 为体积力，fe,x、

fe,y、fe,z为 fe在 x、y、z三个方向上的分量，q̇h为单位

质量的热传导速率，κ为热导率。

求解 RANS方程空间离散采用基于格点格式

的有限体积法，时间推进采用 LU⁃SGS（lower⁃up⁃
per Symmetric Gauss⁃Seidel）隐式方法；湍流模型

采用 realizable⁃k⁃ε模型 [22]；计算时模型物面采用无

滑移边界条件，远场采用基于当地一维欧拉方程

黎曼解的特征边界条件 [23]；计算时空气介质采用

理想气体状态方程，R134a、SF6采用文中第 1节所

述的 Peng⁃Robinson气体状态方程。

3 算例验证

采用文献 [16]中关于 RAE2822翼型 SF6介质

跨声速计算数据作为本项研究所用计算方法的验

证算例。文献中采用的计算条件为：来流马赫数

Ma∞=0.744 4,来流静压 p∞=101 325 Pa，来流静

温 T∞=294.261 K。图 3给出了文献 [16]和本项

研究所采用计算方法的压力系数 Cp计算结果对

比图，从图中可以看出，计算结果与参考文献中的

结果吻合较好，说明该计算方法适用于重气体介

质流动计算。

图 2 超临界翼型网格示意图

Fig.2 Mesh of supercritical airfoil

图 3 RAE2822翼型表面压力系数分布

Fig.3 Pressure coefficient distribution of
airfoil RAE2822
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4 数值计算结果分析

4. 1 相同雷诺数下的气动特性

跨声速风洞试验时雷诺数是重要的相似参

数之一，根据现有文献调研，目前重气体风洞运

行时主要保证来流马赫数和雷诺数相似，因此本

小节针对相同雷诺数条件下不同介质对超临界

翼型气动特性的影响进行了对比研究，来流马赫

数Ma∞=0.8，计算迎角 α=-2°~8°，具体来流参

数见表 2，其中 ρ∞为来流密度，q∞为来流速压，雷

诺数参考长度为 1 m。从表 2可以看出在相同雷

诺数时重气体介质的来流速压较空气介质明显降

低，R134a与 SF6的来流速压分别为空气介质的

30.38%和 32.78%。

图 4和图 5分别给出了相同雷诺数条件下超

临界翼型的升力系数（Cl）和阻力曲线系数（Cd）。

由图可以看出：重气体介质中的升力曲线斜率在

小迎角（α）时稍有增大，重气体介质中的升力曲

线拐点较空气介质推迟，在较大迎角时重气体介

质中升力系数明显增大；三种介质中的阻力在小

迎角时差异较小，随着迎角增大，重气体介质较空

气介质增大。

根据图 4和图 5给出的升力系数及阻力系数

曲线变化趋势，本节选取 α=0°,2°,4°迎角条件进

行详细分析。

图 6给出了典型状态翼型表面压力系数（Cp）
分布，从图中可以看出：①激波特性的差异，在 α=
0°时,R134a的激波位置最靠前，SF6的激波位置

较 R134a靠后约 3%弦长，空气介质的激波位置

最靠后，空气介质与 R134a的后缘激波位置相差

约有 9%弦长，此时空气介质中的激波强度较重

气体介质稍大；空气介质中下翼面约 37%弦长处

图 4 相同雷诺数条件下 Cl~α曲线

Fig.4 Curves of Cl-α at the same Reynolds number

图 5 相同雷诺数条件下 Cd~α曲线

Fig.5 Curves of Cd-α at the same Reynolds number

表 2 相同雷诺数条件下的计算工况

Table 2 Calculation conditions at the same
Reynolds number

气体

空气

R134a

SF6

p∞/Pa

101 325

39 100

42 275

T∞/K

300

ρ∞/
（kg/m3）

1. 176 1

1. 609 1

2. 486 8

q∞/Pa

45 395

13 793

14 881

Re/
10-6

17. 71
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图 6 相同雷诺数条件下表面压力分布

Fig.6 Comparison of pressure coefficient distribution
at the same Reynolds number

出现一弱激波，但重气体介质中未出现；随着迎

角增大，三种介质中的激波位置前移且逐渐接

近，在 α=2°时激波位置基本相同，α=4°时空气介

质中激波位置较重气体介质中稍靠前，说明重气

体介质中激波前移距离较空气介质小，这可能与

后缘的激波边界层相互作用特性有关，且此时重

气体介质中激波强度明显增大；②重气体介质中

超声速区域表面压力系数较空气介质有明显的增

加，其他区域差异较小；而两种重气体介质中的压

力系数差异较小。

小迎角时激波位置的差异与不同介质时的来

流速压相关，R134a的来流速压最低，此时翼型上

表面激波位置最靠前，而空气的来流速压最高，翼

型上表面激波位置最靠后。

对于翼型表面压力分布的差异可以通过如下

方法进行定性分析：

假定三种气体介质的状态方程均可用理想气

体状态方程描述，且比热比 γ为固定值。根据来

流静压和来流马赫数，可根据如下公式获取来流

总压 pt：

p t = p∞ (1+ γ- 1
2 Ma∞ 2)

γ
γ- 1

（6）

根据等熵流动总压不变的原理，给定翼型表

面激波前的当地马赫数 Malocal可以得到当地的

静压

p local = p t (1+ γ- 1
2 Ma2local)

- γ
γ- 1

（7）

转换成当地的压力系数

C p =
( )1+ γ- 1

2 Ma∞ 2

γ
γ- 1 ( )1+ γ- 1

2 Ma2local
- γ
γ- 1

- 1

1
2 γMa∞

2
（8）

根据以上公式在表 3中给出了来流马赫数为 0.8
时不同当地马赫数条件下的压力系数，计算时比

热比 γ取来流条件下的值。

从表 3可以看出当地翼型表面当地马赫数相

同时重气体介质中的压力系数绝对值较空气介质

增大，并且超声速较亚声速时差异更大；两种重气

体介质中的压力系数差异很小。从以上定性分析

可以看出压力系数的差异的主要原因是由气体介

质比热比的不同引起的。

图 7给出了典型状态下上翼面边界层位移厚

度 δ *的增长曲线，边界层位移厚度 δ *按照下式对

计算结果进行积分所得

δ * = ∫0
δ (1- ρu

ρ∞ u∞ ) dy （9）

积分过程中定义当地速度等于外流速度

99%处的厚度即为边界层名义厚度 δ。

由图 7可以看出，重气体介质中上翼面的边

界层位移厚度增长明显小于空气介质，这主要是

由气体介质的黏性差异引起的，结合表 1可知重

气体介质黏度明显小于空气介质，因而造成重气

表 3 相同雷诺数时不同当地马赫数的压力系数

Table 3 Pressure coefficients of different local Mach numbers at the same Reynolds number

气体

空气

R134a

SF6

γ

1. 400 0

1. 111 9

1. 095 1

Cp

Malocal=0. 4

0. 815 2

0. 838 3

0. 839 7

Malocal=0. 6

0. 435 5

0. 459 5

0. 461 0

Malocal=0. 8

0

0

0

Malocal=0. 9

-0. 220 4

-0. 244 0

0. 245 6

Malocal=1. 2

-0. 829 0

-0. 964 5

-0. 973 9
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体介质中边界层位移厚度明显小于空气介质。

图 8进一步给出了三种介质中翼型后缘附近

的流线图。从图中可以看出，在 0°迎角时三种介

质中的翼型表面均为附着流；随着迎角增大，在 2°
迎角时空气介质中翼型后缘出现了小范围的流动

分离，SF6介质中此时也出现了极小范围的分离，

而 R134a此时未出现分离，仍为附着流动，表明重

气体介质中翼型后缘的流动分离较空气有一定的

推迟；随着迎角的进一步增大，三种介质中翼型后

缘均出现了明显的分离，从图中可以看出空气介

质中后缘分离涡的范围最大，SF6次之，R134a最

图 7 相同雷诺数条件下边界层位移厚度

Fig.7 Displacement thickness of the boundary layer at
the same Reynolds number
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图 8 相同雷诺数条件下翼型后缘流线图

Fig.8 Streamlines of trailing edge of airfoil
at the same Reynolds number

小。因此后缘流动分离状态的不同是激波随迎角

增大前移距离差异的主要原因。

图 9还给出了翼型表面的摩擦阻力系数（Cf）

分布比较图。从图中可以看出重气体介质中翼型

表面的摩擦阻力较空气介质有一定的增大，尤其

在激波前的超声速区域，重气体介质的摩擦阻力

较空气介质明显增大，而激波后的当地马赫数较

低，重气体介质中摩擦阻力增加较小；而两种重气

体介质之间的摩擦阻力差异较小。

4. 2 相同介质不同来流静压条件下的气动特性

由于来流静压对重气体介质的热力学特性有

明显影响，在本小节中选取 SF6介质进行了不同

来流静压对超临界翼型气动特性影响的研究，具

体计算来流条件见表 4。

图 10和图 11分别给出了相同介质不同来流

静压条件下超临界翼型的升力系数和阻力系数曲

线图。由图中可以看出，在小迎角时升力系数随

来流静压的增加变化较小，随着迎角增大，在 2°附
近开始出现了明显的差异，2°~4°迎角区间时升力

系数随来流静压的增加而减小，迎角进一步增大

时升力系数随来流静压的增加而增大；阻力系数

随来流静压的增加而增大。

根据图 10和图 11给出的升力系数及阻力系

数曲线变化趋势，本节选取 α=0°,2°,4°迎角条件

进行详细分析。

图 12给出了典型状态下翼型表面压力系数

分布。从图中可以看出，翼型表面压力系数分布

随来流静压的增加有较大的差异：①随着来流静

压增加激波位置后移，如在迎角 0°，上翼面后缘

图 9 相同雷诺数条件下表面摩擦阻力分布（α=2°）
Fig.9 Comparison of skin friction distribution at the same

Reynolds number（α=2°）

表 4 相同介质不同来流静压条件下的计算工况

Table 4 Calculation conditions of the same medium
with different incoming static pressures

气体

SF6

p∞/Pa

101 325

303 975

1 013 250

T∞/K

300

ρ∞/（kg/m3）

5. 999 7

18. 424

67. 54

q∞/Pa

42 750

129 500

446 500

图 10 相同介质不同来流静压条件下 Cl~α曲线

Fig.10 Curves of Cl-α of the same medium with different
incoming static pressures
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激波 p∞=1013 250 Pa时较 p∞=101 325 Pa后移

距离约为 12%弦长，并且在下翼面也出现了激

波；②激波强度随来流静压增加而增强，此时波阻

是翼型阻力的主要来源，因此造成翼型的阻力随

来流静压的增加而增大；③翼型表面压力系数随

来流静压的增加而减小。

根据式（8）对相同介质不同来流静压时翼型

的表面压力系数进行定性分析，表 5给出了来流

马赫数为 0.8时不同当地马赫数条件下的压力系

数，计算时比热比 γ取来流条件下的值。从表中

可以看出，重气体介质的比热比随来流静压的增

加逐渐增大；当地马赫数偏离来流马赫数时，当地

的压力系数绝对值随来流静压的增加而减小，其

中在亚声速时压力系数值变化较小，在超声速时

变化较大。因此相同介质不同来流静压时压力系

数的差异主要原因是由来流静压不同时重气体介

质的比热比变化引起的。

图 13给出了迎角为 0°和 2°时，上翼面边界层

位移厚度的增长曲线，位移厚度按式（9）给出的公

式计算。从图中可以看出，边界层位移厚度随来

流静压的增加而减小，因此上翼面在出现激波时，

其位置随来流静压的增加而后移；上翼面激波之

图 11 相同介质不同来流静压条件下 Cd~α曲线

Fig.11 Curves of Cl-α of the same medium with different
incoming static pressures

图 12 相同介质不同来流静压条件下表面压力分布

Fig.12 Pressure coefficient distribution for the same
medium with different incoming static pressures

表 5 相同介质时不同当地马赫数的压力系数

Table 5 Pressure coefficients of different local Mach numbers for the same medium

p∞/Pa

101 325

303 975

1 013 250

γ

1. 097 8

1. 108 0

1. 160 7

Cp

Malocal=0. 4

0. 839 4

0. 838 6

0. 834 3

Malocal=0. 6

0. 460 8

0. 459 9

0. 455 3

Malocal=0. 8

0

0

0

Malocal=0. 9

-0. 245 3

-0. 244 4

-0. 239 7

Malocal=1. 2

-0. 972 4

-0. 966 7

-0. 938 5
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后的边界层位移厚度增长速度随来流静压的增加

迅速增大，在后缘时边界层位移厚度随来流静压

增加而增加，p∞=1013 250 Pa时的边界层位移厚

度明显大于 p∞=101 325 Pa 和 p∞=303 975 Pa
时，这应该与激波之后的流动特性有关。

图 14进一步给出了不同来流静压时超临界

翼型后缘附近的流线图。从图中可以看出来流

静压的变化对翼型后缘的流动状态有较大影响：

①在 0°迎角时，在来流静压较低时翼型后缘为附

着流，随着来流静压增加至 1 013 250 Pa，翼型后

缘出现了很小范围的分离流动；②在 2°迎角时，

来流静压 p∞=101 325 Pa时翼型表面依然为附

着流，在 p∞=303 975 Pa时翼型后缘出现了较小

范围的分离流动，随着来流静压进一步增加，在

p∞=1 013 250 Pa时后缘出现了较明显的分离流

动；③迎角进一步增大，翼型后缘均出现了较大

范围的流动分离，并且由于激波位置的不同，来流

静压 p∞=1 013 250 Pa时流动分离区域最小，因

此造成在较大迎角时升力随迎角增大而增大。

图 15还给出了相同介质不同来流静压条件

时翼型表面的摩擦阻力系数分布比较图。从图中

可以看出，表面摩擦阻力系数随来流静压增加而

图 13 相同介质不同来流静压条件下边界层位移厚度

Fig.13 Displacement thickness of the boundary layer for
the same medium with different incoming static pressures
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图 14 相同介质不同来流静压条件下翼型后缘流线图

Fig.14 Streamlines of trailing edge of airfoil for the same
medium with different incoming static pressures

图 15 相同介质不同来流静压条件下表面摩擦阻力系数

分布（α=2.0°）
Fig.15 Skin friction coefficient distribution for the same

medium with different incoming static pressures
（α=2.0°）

减小，尤其在来流静压 p∞=1 013 250 Pa时，表面

摩擦阻力较低来流静压时有较明显的减小。

5 结 论

通过对超临界翼型计算结果的对比分析，在

数值模拟范围内可以得到以下结论：

1）在跨声速时超临界翼型表面出现有较强

激波，气体介质对翼型的气动力、表面压力、激波

位置和强度等有明显影响；

2）气体介质比热比的不相似是翼型表面压

力分布差异的主要原因；

3）相同雷诺数时，重气体介质中超临界翼型

的边界层位移厚度明显减小，激波位置后移，且后

缘流动分离推迟，激波位置随迎角的变动范围

较小；

4）相同介质情况下随着来流静压的增大，翼

型表面压力系数减小，激波位置后移，后缘流动分

离提前，但在完全分离时分离区域随来流静压增

大而减小；

5）重气体介质中超临界翼型的表面摩擦阻

力增大，但随着来流静压的增加逐渐减小。

由以上几点可以看出，采用重气体作为风洞

试验介质，与空气介质相比，在流场中有激波出现

时对飞行器的气动特性影响较大，因此需要发展

合适的修正方法 [6⁃7,16⁃17,24]以使重气体介质中的数

据转换成相应条件下空气介质中的气动数据。
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