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雷诺数变化对翼型边界层发展及失速特性的影响

张彦军,赵轲,张同鑫,陈利丽
(第一飞机设计研究院 总体气动设计研究所,西安暋710089)

摘暋要:翼型失速及其边界层发展是飞行器设计中的基础科学问题,而雷诺数变化对其影响很大。针对后缘

失速翼型,采用 Menterk灢氊SST模型及耦合扰动放大因子输运方程的转捩模型,进行雷诺数变化对层流-湍

流转捩边界层特性和失速特性的影响分析。结果表明:雷诺数增大时,对于转捩边界层,当地涡量雷诺数增大,

转捩前移且分离泡减小,流动能量耗散减小,翼型整体表面剪切效应增强,动能更充沛,流动自持能力增强,压

力分布可以维持较长距离的梯度抵抗分离能力增强;因此雷诺数增大使翼型失速迎角提高、升力系数增加。
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TheInfluenceofReynoldsNumberonBoundaryLayerDevelopmentand
StallCharacteristicsofAirfoil

ZhangYanjun,ZhaoKe,ZhangTongxin,ChenLili
(TheGeneralConfigurationandAerodynamicsDesignandResearchDepartment,

TheFirstAircraftInstitute,Xi暞an710089,China)

Abstract:Airfoilstallanditsboundarylayerdevelopmentarefundamentalscientificissuesinaircraftdesign.

Forthetrailingedgestallairfoil,ThetransitionmodelcoupledtheMentork灢氊SSTmodelwiththedisturbance

amplificationfactortransportequationisusedtoanalyzetheinfluenceofReynoldsnumbervariationonthelami灢
nar灢turbulenttransitionboundarylayercharacteristicsandstallcharacteristics.Theresultsshowthatwhenthe

Reynoldsnumberincreases,thelocalvorticityReynoldsnumberincreases,thetransitionpositionmovesfor灢
wardandtheseparationbubbledecreases,theflowenergydissipationdecreases,andtheoverallsurfaceshear

effectoftheairfoilincreases.Thekineticenergyismoreabundant,theflowself灢sustainingabilityisenhanced,

andthepressuredistributioncanmaintainthegradientresistanceofthelongerdistancetoenhancetheseparation

resistantability.Therefore,theincreaseoftheReynoldsnumbermakestheincreaseoftheairfoilstallangleand

theliftcoefficient.
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0暋引暋言

在航空航天领域,失速问题对飞行器设计和使

用造成恶劣影响,甚至导致机毁人亡。为了满足飞

行安全和改善起降性能,失速问题一直是气动设计

师必须面对和解决的基础科学问题。探索飞行器

的失速问题隐含的空气动力学机理是明确失速机

制及建立控制措施的必由之路,但是复杂的部件干



扰和雷诺数变化增加了研究失速机理的难度。幸

运的是,虽然难以给出飞行器失速问题精确的解析

关系式,但组成这种强非线性现象的核心机制仍然

是翼型的失速问题,因此研究翼型的失速问题是建

立飞行器失速问题理论体系的基石。
从20世纪上半叶开始,学者们采用试验方法

对翼型失速的表面气动力和边界层变化进行了诸

多分析,E.N.Jacobs[1]第一次推测:升力线的拐点

意味着翼型表面出现了分离现象,即提出失速问

题;随后,E.N.Jacobs等[2]第一次提出雷诺数与翼

型分离之间存在关系,重点关注层流转捩现象对翼

型前缘和后缘分离的影响;Lissaman[3]阐述低速

翼型与雷诺数之间的影响作用,并分析雷诺数影响

下分离泡的延伸与破裂是导致翼型失速的主要原

因;V.O.Michael等[4]基于 PIV 技术研究低雷诺

数翼型分离泡的相关特性;HuH 等[5]使用PIV检

测 GA(W)灢1翼型流场和表面压力分布,分析层流

分离泡与压力梯度的相互影响;H.Yamato等[6]使

用动态控制装置影响前缘分离泡破碎,从而抑制翼

型分离。国内,WangN 等[7]通过试验研究雷诺

数对RAE2822翼型气动特性的影响;孙智伟等[8]

在某 NF灢3和 NF灢6风洞中进行超临界翼型的设计

和实验研究,给出超临界翼型在高、低速时的分离

演化特性。
在数值模拟方面,A.C.Aranake等[9]使用SA

湍流模型耦合毭灢Re毴t转捩模型对S827和S809翼

型分别进行失速特性数值模拟,相比于全湍流计算

结果,无论是升力特性还是阻力特性均与试验结果

更加接近,且考虑边界层转捩时计算所得气动力系

数能够反应失速状态下的轻失速和深失速特性;

KeJ等[10]采用耦合转捩模型的 RANS方法和混

合方法对 A灢Airfoil及 NACA0012翼型静态失速

特性进行模拟,分析前缘层流分离泡及后缘分离发

展,其结果与试验结果吻合良好。国内,冯涛等[11]

针对典型气动负载涡轮叶片在不同雷诺数下边界

层特性变化进行敏感性研究;靳允立等[12]采用不

同湍流模型研究翼型失速及风速变化引起的雷诺

数改变对翼型和风力机气动性能的影响;王强

等[13]采用基于 SST 模型的毭灢Re毴t转捩模型研究

S809翼型动态失速过程中分离泡的作用;袁尚

科[14]通过理论分析、数值计算及外场实验相结合

的方法,分别对风力机常用翼型及叶片的静态失

速、动态失速及三维旋转效应等进行研究。
综上所述,国内外诸多学者将翼型失速的研究

对象重点集中于失速点的精确预测,对于失速时边

界层的变化,层流转捩现象的影响作用和雷诺数对

边界层演化的完整影响过程并未有过多涉足。
本文使用 MenterSST 湍流模型和扰动放大

因子输运模型对转捩翼型边界层进行数值模拟,分
析雷诺数变化时边界层的发展,总结雷诺数变化对

翼型失速的影响规律。

1暋数值模拟方法

流场模拟采用 Navier灢Stokes方程组进行计

算,其守恒积分形式为

毠
毠t犿

V

QdV+犾
S

F·nds=0 (1)

式中:Q为守恒向量;S为控制体V 所有表面S 的

集合;F 为通过控制体的S 面上的通量;n为S 面

的单位外法向矢量。无粘项、粘性项的空间离散方

法分别为二阶迎风 Roe格式及二阶中心差分方

法。时间离散则采用近似因子分解方法。

Menterk灢氊 SST 湍流模型[15]是一个两方程

k灢氊涡粘性模型,在工程界广泛应用。SST模型是

一个耦合模型,在近壁面保持 Wilcoxk灢氊 模型[16]

的特性,而在湍流边界层外及自由来流中保持

Launder灢Sharmak灢毰模型[17]的特性。通过混合函

数保留两个模型的优点并克服模型各自的不足。
其方程形式为
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(4)

公式中模型参数(毩,毬,氁,F1,F2)的数值及处理

方法可以参照文献[15]。
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在模拟层流-湍流转捩边界层时,采用Coder
等[18]提出的扰动放大因子输运模型。该输运方程

模型形式如式(5)所示。
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式中的Fcrit,Fgrowth,dn/dR毮2均与边界层形状

因子相关,关系式的具体表示可参考文献[18]。因

此模型的核心点为使用层流边界层的当地压力梯

度参数 HL 计算非当地参数形状因子H12,后者常

用于描述速度型的特征。当地压力梯度参数定

义为

HL =Sd
Ue

(6)

式中:d为壁面法向距离;S为当地剪切应变率;Ue

为边界层边缘速度。
由Falkner灢Skan二维边界层相似性解可以得

到不同压力梯度下 HL 最大值与形状因子的函数

关系,即

暋 H12=13.9766H4
L -22.9166H3

L +

13.7227H2
L -1.0023HL +1.6778

(7)

从而实现在流场中形状因子 H12的求解,边界层中

max(H12)为精确值。

将扰动放大因子输运方程与SST 模型耦合,
其湍动能输运方程为
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ft2=[1-exp(2(n-Ncrit))]exp(ct4氈2)(10)

式中:模型参数F1,ct4,ct5,氈,Ncrit等的设置与文献

[19]一致。

2暋翼型转捩边界层发展及失速影响

分析

2.1暋翼型和网格

使用 NLF(1)灢0416自然层流翼型绕流[20]研

究雷诺数的影响。该翼型有较长的层流区且具备

高升力特性,为典型后缘失速翼型,一般应用于通

用航空飞机翼型和风力机叶型等领域。对其进行

转捩数值模拟,计算网格分布如图1所示,计算域

半径为100倍弦长,翼型表面布置481个网格单

元,法向布置181个网格单元,网格量约为18万。
壁面法向第一层网格高度约为1.0暳10-6 m,使

y+ 小于1。风洞试验雷诺数工况分别为2暳106,

4暳106,9暳106。风洞自由来流马赫数为0.1,湍
流度设置为0.03%。

图1暋翼型绕流数值模拟网格分布

Fig.1暋Thegriddistributionofairfoil

2.2暋数值模拟结果

为了与试验状态保持一致,便于对比验证和分

析,本文选择了与试验雷诺数相同的三个雷诺数进

行数值模拟研究,鉴于雷诺数对失速特性的影响一

直是一个复杂的问题,对于更大雷诺数,我们将在

后续工作中开展研究。使用扰动放大因子输运模

型对三个雷诺数下翼型绕流进行模拟,得到升力系

数-阻力系数极曲线并与全湍数据和试验数据进

行对比,结果如图2所示。

(a)Re=2暳106
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(b)Re=4暳106

(c)Re=9暳106

图2暋不同雷诺数下升阻极曲线与实验数据的对比

Fig.2暋Thecomparisonoflift灢dragpolarwiththe

testdatafordifferentRe

从图2可以看出:相比全湍模型的数值模拟结

果,转捩模型的预测结果与试验数据更加贴合,与
真实流动更加吻合。

雷诺数为4暳106,0曘迎角工况的翼型表面压力

系数分布如图3所示。

图3暋Re=4.0暳106,0曘迎角翼型表面的压力系数分布

Fig.3暋TheCpdistributionofairfoilat0曘angleof

attackandRe=4.0暳106

从图3可以看出:在该工况下,翼型绕流转捩

类型为层流分离泡转捩,且转捩模式对该分离再附

着过程描述较好。模型对转捩过程的准确预测为

分析边界层发展奠定基础。

2.3暋雷诺数影响分析

三个雷诺数下翼型升力系数随迎角变化曲线

如图4所示,可以看出:雷诺数对翼型的气动特性

有较大的影响,当雷诺数增大时,翼型的失速迎角

变大,同时最大升力系数增大。产生此现象的主要

原因是雷诺数变化对翼型边界层转捩及发展有重

要影响,因此通过对比不同雷诺数下的转捩过程及

边界层发展情况,对雷诺数的影响规律进行分析。

图4暋不同雷诺数下翼型升力系数随迎角变化曲线

Fig.4暋TheliftcoefficientlineofairfoilatdifferentRe

不同雷诺数下翼型上下表面的转捩位置随升

力系数变化曲线如图5所示。

图5暋不同雷诺数翼型转捩位置随升力系数的变化

Fig.5暋Thetransitionpositionvariedwiththe

CLofairfoilfordifferentRe

从图5可以看出:随着迎角增大,升力系数增

大,翼型上表面的转捩位置逐渐前移,而下表面变
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化趋势相反。相同升力系数下,当雷诺数增大时,
上、下表面的转捩位置均逐渐前移。

对0曘迎角工况下翼型边界层参数随雷诺数的

变化进行分析。0曘迎角时翼型的表面压力分布图

如图6所示,可以看出:雷诺数变化对压力系数的

整体影响较小,其主要影响体现在压力系数突变位

置的变化,即出现层流分离泡、发生转捩的位置。

图6暋0曘迎角时翼型表面压力系数分布对比

Fig.6暋TheCpdistributionofairfoilat0曘angleofattack

不同雷诺数在0曘迎角时翼型的表面摩擦力系

数分布如图7所示,可以看出:在雷诺数为2暳106

和4暳106 的工况下,翼型上下表面的摩擦力系数

均出现负值,表面附面层中出现层流分离泡,并伴

随转捩的发生;而雷诺数为9暳106 时,翼型绕流发

生层流到湍流的转捩过程,但是并没有层流分离泡

出现。初步的结论与传统的研究结论一致,低雷诺

数环境虽然转捩位置比较靠后,但是层流非常容易

被逆压梯度诱导产生层流分离泡,触发转捩。该现

象在高空长航时无人机表面比较常见,因为数万米

高空中空气相对稀薄,雷诺数较小,容易产生层流

分离泡。

(a)Re=2暳106

(b)Re=4暳106

(c)Re=9暳106

图7暋0曘迎角翼型表面的摩擦系数分布

Fig.7暋Thefrictiondistributionofairfoilat

0曘angleofattack

翼型上、下表面层流分离泡形态如图8所示,

可以看出:当雷诺数增大时,翼型上下表面的层流

分离泡均逐渐减小,在雷诺数为9暳106 时,层流分

离泡已经消失。

(a1)上表面分离泡
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(a2)下表面分离泡

(a)Re=2.0暳106 在0曘迎角翼型上

(b1)上表面分离泡

(b2)下表面分离泡

(b)Re=4.0暳106 在0曘迎角翼型上

(c1)上表面分离泡

(c2)下表面分离泡

(c)Re=9.0暳106 在0曘迎角翼型上

图8暋翼型上、下表面转捩处流线及间歇因子云图

Fig.8暋Streamlineandintermittentfactorcontourofthe
upperandlowersurfacesoftheairfoil

对比不同雷诺数下翼型上表面边界层的边界

层动量损失厚度毮2、形状因子H12、涡量雷诺数Re毻

等参数分布,如图9~图11所示。

图9暋0曘迎角上表面边界层动量损失厚度分布

Fig.9暋Theboundary灢layermomentumthicknessonthe
uppersurfaceofairfoilat0曘angleofattack

图10暋0曘迎角翼型上表面边界层形状因子分布

Fig.10暋Theshapefactordistributiononthe
uppersurfaceofairfoilat0曘angleofattack
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图11暋翼型上表面边界层涡量雷诺数分布

Fig.11暋BoundarylayervorticityReynoldsnumber

distributionontheuppersurfaceofairfoil

从图9可以看出:当雷诺数减小时,动量损失

厚度增大,这是由于雷诺数减小使流动粘性作用相

对增强,有利于边界层的发展。

边界层形状因子的定义为

H12=毮1

毮2
(11)

式中:毮1 为边界层位移厚度。

从图10可以看出:当层流边界层通过转捩点

变为湍流边界层,边界层厚度会突然增厚。湍流边

界层由于流速分布更趋均匀化而使边界层位移厚

度减小,同时由于阻力增加而使边界层动量损失厚

度增大,于是边界层形状因子在转捩后将减小。翼

型上表面在三个雷诺数下的转捩位置均在40%弦

长附近,因此上表面边界层形状因子在40%弦长

处出现峰值,而且由于雷诺数为2暳106 和4暳106

时翼型出现层流分离泡,所以这两个雷诺数对应的

形状因子峰值更高;而雷诺数为9暳106 时边界层

未出现分离泡,且转捩位置前移,40%弦长处流动

已基本发展为湍流,对应的形状因子值较低。在转

捩发生后,形状因子的发展情况与前文的分析对

应:三组形状因子均迅速下降,雷诺数越大,最终边

界层形状因子的值越小。

从图11可以看出:相同弦长站位处,雷诺数越

大,边界层中的涡量雷诺数越高。因为涡量雷诺数

与常用转捩判定参数动量厚度雷诺数几乎是正比

关系,因此可以作为边界层发展的标志性参数进行

分析。边界层转捩触发位置随雷诺数升高而向前

缘移动,在转捩后,涡量雷诺数迅速增大,使边界层

保持在湍流状态。

0曘迎角时翼型上表面不同站位流向速度型分

布对比如图12所示。

(a)0.2c

(b)0.3c

(c)0.4c

(d)0.5c
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(e)0.6c

(f)0.7c

(g)0.8c

(h)0.9c

图12暋0曘迎角翼型上表面不同站位速度型分布

Fig.12暋Thevelocitydistributionofdifferentstationsonthe

uppersurfaceofairfoilat0曘angleofattack

从图12可以看出:在翼型前缘,转捩前较高雷

诺数对应边界层的速度型更加均匀、饱满,边界层

更薄。在40%弦长处,由于翼型边界层在较低雷

诺数时出现层流分离泡,速度型分布在壁面附近呈

凹曲线,速度型出现拐点。转捩后,三个雷诺数对

应的速度型更加相近,高雷诺数的速度型分布更加

饱满。

为了分析雷诺数对失速迎角附近边界层发展

的影响,取12曘迎角工况下翼型边界层进行观察。

12曘迎角时翼型的表面摩擦力系数分布如图13所

示,随雷诺数增高翼型转捩点前移,转捩处层流分

离泡逐渐缩小消失,仅雷诺数为2暳106 时存在比

较明显的层流分离泡。

图13暋12曘迎角翼型表面摩擦力系数分布

Fig.13暋Thefrictiondistributionof

airfoilat12曘angleofattack

12曘迎角时翼型上表面不同站位流向速度型分

布对比如图14所示。由于雷诺数为2暳106 时在

约7%弦长处产生层流分离泡,其对应的速度分布

出现明显的拐折。雷诺数为9暳106 时的速度型更

早趋于均匀,因其转捩点更加靠近前缘。转捩后,

随雷诺数的增高,流速分布变得更加均匀而壁面附

近流速梯度增大。

翼型上表面边界层内各站位处的湍动能分布

如图15所示。从翼型表面摩擦力系数分布可知,

三个雷诺数下翼型上表面均已在10%弦长前完成

转捩,因此下图中的结果均为转捩后边界层湍动能

的分布。
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暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(a)0.005c暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b)0.010c暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(c)0.030c

暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(d)0.060c暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(e)0.100c暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(f)0.200c

暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(g)0.400c暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(h)0.600c暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(i)0.900c

图14暋12曘迎角翼型上表面不同站位速度型分布

Fig.14暋Thevelocitydistributionofdifferentstationsontheuppersurfaceofairfoilat12曘angleofattack

(a)0.2c (b)0.4c
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(c)0.6c

(d)0.9c

图15暋12曘迎角翼型上表面不同站位湍动能分布

Fig.15暋Turbulentkineticdistributionofdifferent

stationsontheuppersurfaceof

airfoilat12曘angleofattack

从图15可以看出:转捩后相同站位低雷诺数

对应的湍动能峰值更高。这是由于翼型前缘发生

转捩,在较低雷诺数时伴随有层流分离泡形成,这
一过程使边界层流动的脉动特性得到加强,其对应

的湍动能、涡粘性增大。但是层流分离泡会消耗边

界层的动能,使流动自持能力即抗分离能力减弱,
从而产生分离。当雷诺数增高,分离泡减小甚至消

失,流动能量消耗减小,动能更充沛,压力分布可以

维持较长距离的梯度,后缘分离滞后发生,从而增

大翼型升力系数及失速迎角。
最后对比相同迎角不同雷诺数下翼型流场的

后缘分离情况,结果如图16~图17所示。

(a)Re=2暳106

(b)Re=4暳106

(c)Re=9暳106

图16暋14曘迎角翼型流场流线图

Fig.16暋Flowfieldandstreamlineof
airfoilat14曘angleofattack

(a)Re=2暳106

(b)Re=4暳106

(c)Re=9暳106

图17暋16曘迎角翼型流场流线图

Fig.17暋Flowfieldandstreamlineof
airfoilat16曘angleofattack

从图16~图17可以看出:在相同迎角下,随
着雷诺数增大,流动稳定性增强,抵抗逆压梯度干

扰的能力提高,流动分离趋势减弱。后缘分离逐渐

减小,这与本节中对边界层发展及其参数变化趋势
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的观察结果相一致。

3暋结暋论

(1)对于层流-湍流转捩翼型边界层,雷诺数

增大,使流动粘性作用相对减弱,会增大边界层当

地涡量雷诺数,从而使翼型转捩位置前移,减小层

流分离泡尺寸。
(2)分离泡减小使边界层能量损耗减小,同时

转捩位置前移使湍流区增长,这些使得流动动能更

加充沛,流动稳定性得到加强,抵抗逆压梯度干扰

的能力增强,流动分离趋势减弱。
(3)当雷诺数增大时,翼型后缘分离将延迟,

失速迎角及最大升力系数提高。
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