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Drag爷s Reynolds Number Effect Correction of
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摘摇 要:
在飞机设计阶段,获得准确的气动特性数据对设计者是十分重要的,采用缩比模型的风洞试验是主要途径

之一。 但是风洞条件限制了试验的 Re 数,从而影响了对跨音速巡航阻力的评估,因此需要对风洞试验结果

的阻力进行 Re 数效应修正。 分析了风洞试验结果阻力的误差构成,提出了 Re 数效应修正的风洞试验数据

基础;进一步就跨音速巡航阻力的构成进行分析,论述了对最小阻力和升致阻力分项修正的方法,并对修正

结果进行了验证,得到了一种可靠的工程方法。
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[Abstract] It is important to get the accuracy aerodynamic character data for designers during the airplane design
phase. The wind tunnel test with scaled model is one of the main ways. The wind tunnel爷s finite Re number limit
the assessment of the transonic cruise drag, so we have to make the Re number effect correction for the drag of wind
tunnel test. This article analyses the tolerance of wind tunnel drag measurement, and presents the wind tunnel test
data basis for Re number effect correction. The constitution of transonic cruise drag is analyzed . The correct meth鄄
od of the Min-Drag and Lift-Induced-Drag is discussed respectively, and the result is verified to get a reliable en鄄
gineering method.
[Key words] reynolds number effect; minimum drag; induced drag; induced drag factor; artificial transition.

0摇 引言

民用飞机为了提高运营的经济效益都有十分

精细的设计指标,尤其是对占有大部分航程的跨音

速巡航阶段的气动性能。 为提高巡航效率,长航程

的飞机在巡航阶段需要尽量保持较高的 Ma 数。 所

以,飞机高速构型的巡航阻力特性很大程度上决定

飞机的经济性能。 这就要求设计人员在飞机设计

阶段必须能准确地评估高速构型的阻力特性。
设计人员一般通过风洞试验方法可以获得缩

比模型的气动特性。 风洞试验本身对阻力的测量

也有很多误差,风洞工作人员采用了多种方法来进

行误差修正。 同时,风洞试验的 Re 数与飞行状态相

差很远,模型表面的流态(层流、湍流)和附面层厚

度与真实飞行不同,风洞试验测量结果很难反映真

实飞机的阻力特性,因此还需要对风洞试验结果进

行 Re 数效应修正。

1摇 Re 数效应修正的数据基础

民用运输机的高速气动特性试验一般都在跨

音速风洞进行。 跨音速风洞受动力装置及能量损

耗等的限制,试验段尺寸一般都为 2m 量级左右。
同时风洞增压能力有限,而且极少风洞兼备低温能

力,所以风洞试验一般都在小 Re 数(基于 MAC 约
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400 万左右)情况下进行,而飞行条件下的 Re 数约

为 2 000 万左右。
在飞行 Re 数下,后掠机翼一般由于不稳定波

(T-S wave)发展结合展向横流(Cross Flow)的不稳

定,在前缘很小区域内就完成层流的转捩,形成湍

流附面层。 附面层的速度形态与厚度对机翼的气

动特性尤其是激波的强度与位置影响很大,所以在

高速风洞试验中对于翼面流态的模拟十分关键。
为尽可能模拟机翼表面大面积的流态与附面层厚

度相似,一般采用人工转捩的方式减小层流范围,
固定转捩位置,缩短转捩区,防止层流气泡和分离。
常用的转捩方式有:表面圆点、金刚砂、微小玻璃

球、金属绊线等。 表面圆点转捩带如图 1 所示。

图 1摇 表面圆点转捩带

通过在模型各部件适当的位置(一般在前缘)
粘贴粗糙带,在吹风过程中触发表面层流发生人工

转捩,从而很好地模拟大面积湍流在飞机表面的气

动特性。 然而,人工转捩带同时也带来了附加的阻

力,需要通过试验或计算的方法来扣除。
同时,风洞试验由于本身构造形式、流场特点、

支撑方式等也对试验结果带来了干扰,所以对于阻

力项还需要进行下列修正:风洞水平浮力修正、阻
塞度修正、模型底阻修正、支架干扰修正、模型变形

修正等。
扣除了所有风洞试验误差后的结果数据是进

行 Re 数效应修正的基础。

2摇 阻力的 Re 数效应修正

通过固定转捩等方式,在小 Re 数的风洞试验中

模拟了高 Re 数的翼面流态,但是对于附面层厚度等

并没有准确模拟,所以在高速风洞试验阻力结果中

扣除上述的干扰项后,还需要对阻力的 Re 数效应进

行修正。
按照工程经验方法,对应升阻极曲线,把阻力

分为最小阻力(CDmin)和附加升致阻力两部分来进

行修正。 不同的是由于机翼的弯度导致最小阻力

对应的升力略大于零;而且随着 Re 数增加,全机的

升力线斜率也有增加,对这些现象的修正方法与以

往不同。
2. 1摇 最小阻力修正

最小阻力产生的原因主要有两个:表面粘性摩

擦阻力(CDf )和由于飞机外形而导致的压差阻力

(CDp)。 在极曲线的修正方法上,可以把 CDmin分为

两部分:一部分为理论摩擦阻力,CDf;一部分为粘

性压差阻力,CDps =CDmin-CDf。
理论摩擦阻力系数可以表示为式(1):
CDf =C f棕滋(Swet / Sref) (1)
其中,棕 为形状系数,滋 为干扰系数,Swet为侵润

面积,Sref为参考面积。
常用的全湍流表面摩擦系数的表 达 式 为

Prandtl-Schlichting 经验公式(2):

C f =
0. 455

(LogRe) 2. 58(1+0. 144M2) 0. 65 (2)

因此,试验理论摩擦阻力为 CDfT,粘性压差阻

力为 CDPST = CDminT - CDfT;飞行理论摩擦阻力为

CDfF,粘性压差阻力为 CDPSF =CDminF-CDfF。
理论摩擦阻力的修正量为:
驻CDf = ( C fF - C fT ) 棕滋 ( Swet / Sref ) =
0. 455

(1+0. 144M2) 0. 65 ( 1
(logReF) 2. 58 - 1

(logReT) 2. 58 ) 棕滋

(Swet / Sref) (3)
其中,下标 T 表示试验条件,F 表示飞行条件,

大展弦比飞机的形状系数 棕 和干扰系数 滋 取 1
即可。

一般粘性压差阻力和 Ma 数相关,CDps =滓 / (1-

Ma ) 0. 88,滓 为与飞机形状相关的激波干扰阻力系

数。 典型粘性压差阻力系数与 Ma 数的关系如图 2
所示。

图 2摇 粘性压差阻力与 Ma 数的关系
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粘性压差阻力随 Re 数变化不大,在同一 Ma 数

的情况下,可以对粘性压差阻力不进行 Re 数效应修

正。 某型飞机的粘性压差阻力系数与 Re 数的关系

如图 3 所示。

图 3摇 粘性压差阻力与 Re 数的关系

至此,得到修正 Re 数效应后的飞行最小阻力系

数 CDmin。
2. 2摇 附加升致阻力修正

附加升致阻力主要包括随着升力增加而产生

的升致压差阻力和诱导阻力。 随着飞机攻角增加,
气流绕过飞机后的尾迹范围扩大,粘性作用产生了

更大的压力差;同时随着攻角增加,激波强度增加,
导致激波前后压力差增加,也称为激波阻力(CDs)。
同时由于机翼对来流的上洗作用导致实际升力在

阻力方向上产生分量,增加的阻力称为诱导阻力,
诱导阻力的大小与机翼的升力环量分布相关,根据

升力线理论,知道椭圆机翼的诱导阻力最小。
跨音速飞机的 Re 数效应在升力线的变化表现

为线性段斜率增加。 而抖振一般发生在失速之前,
而且失速前飞机过载已经超过 2. 5g,所以对于失速

点的 Re 数效应修正已经没有必要。 因此主要对使

用升力范围(0. 1 ~ 0. 7)的阻力进行修正。
随着 Re 数增大,机翼附面层变薄,型阻减小;翼

型弯度增加,外翼升力环量分布增加,等效展弦比

增加,升力线斜率增大,相同升力下的诱导阻力减

小。 在升致阻力的修正中主要考虑诱导阻力。
飞机的升力主要是由机翼产生,所以升致阻力

的修正也主要与机翼相关。 根据升力线理论,机翼

的升力线斜率为:

CLa =CLa0 / 1+
CLa0

仔姿 (1+子é

ë
êê

ù

û
úú) (4)

其中,CLa 表示飞机升力线斜率,CLa0表示等效

翼型的升力线斜率,姿 表示机翼展弦比,子 表示环量

分布系数(相对于椭圆机翼)。

诱导阻力可以表示为:

CDi =渍·A·CL2 =渍·1+啄
仔姿·CL2 (5)

其中 A=1+啄
仔姿 ,称为诱导阻力因子;啄 为形状因子

(相对于平板椭圆机翼);渍 代表修正系数,与 Ma 数

相关,可以表示为 渍= 兹 / (1-Ma2),兹 表示干扰系数。
非椭圆机翼的 子 和 啄 表示机翼形状偏离平板椭

圆机翼的程度,主要取决于机翼的平面形状、展弦

比和扭转分布。 一般可根据试验结果得到,常用梯

形机翼的形状特性如图 4 所示。

图 4摇 姿=2仔 的梯形机翼 子和 啄与 孜的关系曲线(孜表示梢根比)

根据式(1)、(2)得到:

CDi =渍·(1+啄1+子)·( 1
CLa

- 1
CLa0

)·CL2 (6)

升力线斜率主要与等效展弦比相关,Re 数增加

时,翼型的升力线斜率 CLa0变化不大,所以对于飞行

Re 数和试验 Re 数时诱导阻力的修正量为:

驻CDi =渍·(1+啄1+子)·( 1
CLaF

- 1
CLaT

)·CL2 (7)

可以根据 CL2 ~ (CD-CDmin)规律对升致阻力进

行修正,如图 5 所示。

图 5摇 根据升力线对升致阻力的修正
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至此,就完成了对升阻极曲线的 Re 数效应

修正。

3摇 修正方法举例

某型飞机通过风洞试验得到在巡航 Ma 数、400
万 Re 数试验条件下的升力曲线和极曲线,通过升力

效应修正得到了飞行 Re 数(2 000 万)的升力曲线。
为了得到阻力特性,根据上文介绍的方法,首先对

最小阻力进行 Re 数效应修正。
试验在 FL-26 风洞进行,得到最小阻力系数为

0. 031 4,模型浸润面积比约为 6. 5,根据式(1),试
验理论摩擦阻力为:

CDfT = 0. 455
(logReT) 2. 58(1+0. 144M2) 0. 65 棕滋 ( Swet /

Sref)= 0. 021 1
则,粘性压差阻力:
CDpsT =CDminT-CDfT =0. 010 3
同样根据式(1),得到外推至飞行雷诺数 2 400

万飞行理论摩擦阻力为:CDfF =0. 015 9。
飞行条件粘性压差阻力与试验相当,为:
CDpsF抑CDpsT =0. 010 3
飞行条件下最小阻力为:
CDminF =CDfF+CDpsF =0. 026 2
其次,对升致阻力进行修正。 根据升力线结

果,升力线斜率导数增量为:

( 1
CLaF

- 1
CLaT

)= -0. 146

根据式(7),干扰系数 兹 取 0. 005,得到诱导阻

力修正量:
驻CDi = -0. 001 86·CL2

据此对诱导阻力进行修正,如图 6 所示。

图 6摇 诱导阻力的修正过程

在 ETW 风洞中,通过增压和低温的方法,使试

验 Re 数达到飞行状态(约 2 000 万)。 修正后极曲

线如图 7 所示。 对比发现在使用升力范围内,阻力

修正误差很小,满足工程应用的需要。

图 7摇 极曲线的修正结果

4摇 结论

飞机跨音速流动情况复杂,通过风洞试验难以

模拟所有相似参数,所以需要对试验结果进行修

正。 对阻力项的评估需要十分精确,由于构成因素

繁多、变量复杂,阻力修正也是一个复杂的过程。
文中通过分解跨音速阻力构成,分析阻力形成机

理,论述了阻力的 Re 数效应修正方法,通过对最小

阻力和附加升致阻力进行修正,得到了合理可信的

结果,修正方法可以推广至工程应用。
通过文中的修正方法可以消除由于 Re 数差别

带来的阻力误差,但是风洞试验采用缩比模型的 Re
数效应只是尺度效应的一部分,由于表面粗糙度的

不同,以及未模拟表面突出物(天线等),还需要进

行额外的废阻修正。 另外,一般高速风洞试验都采

用通气短舱来代替发动机,未能模拟进排气影响,
还需要根据带动力试验对进排气影响进行修正之

后才能得到准确的巡航阻力,这些都是需要进一步

研究的工作。

参考文献:
[1] Matteo Bernardini , Sergio Pirozzoli and Paolo Orlandi.
Compressibility Effects on Roughness-Induced Boundary Layer
Transition[D]. Italy:University of Rome.

(下转第 98 页)

51

技术研究
Technology Research



2015 No. 3蛐(季刊)总第 118 期

单元;国内民机研制风险数据资源不足,需要结合

民机的研制不断补充,从而形成有效的民机研制风

险管理体系。 后续应结合风险管理体系建立风险

管理平台工具,有效地进行民机研制风险管理。
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证体系的必要性以及国内企业如何建设设计保证

体系的思路和方法,给出了设计保证文件体系从手

册到程序的基本框架,提出了有关设计保证体系建

设的一些建议。 后续还要对设计保证体系建设和

审查的一些难点问题进行进一步研究。
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的垂尾和后机身连接结构,为国内的民机研发提供

相应的技术参考。
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