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摘暋要:宽体客机巡航状态、阻力发散马赫数状态以及俯冲状态的绕流均属于跨声速流动,风洞试验过程中由

于试验段壁板的存在,模型与洞壁均可能产生较强的激波,并诱发复杂的相互干扰,进而呈现出强烈的非线性

耦合现象。针对宽体客机标模在FL灢26风洞中试验的洞壁干扰情况,提出一种基于透气壁模型的数值模拟方

法;基于该方法研究0.8曑Ma曑0.92范围内的模型洞壁干扰耦合效应。结果表明:与基于壁压信息法的数值

模拟方法相比,采用透气壁模型方法不需要测试数据,能够较好地模拟孔壁流动对宽体客机升力系数曲线的影

响,同时也给阻力带来较大的修正量。
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Abstract:Flowspassingawide灢bodyaircraftatcruising,dragdivergenceordivingstatusaretransonic.When
theaircraftmodelistestedinatransonicwindtunnel,strongshockwavesmaybeinducedduetothetunnelwall
andthemodel,andincurcomplexinterferenceasastrongnonlinearcouplingphenomenon.Inordertoinvesti灢
gatethewallinterferencetothestandardmodelofawide灢bodyaircraftmountedintheFL灢26windtunnel,anu灢
mericalsimulationmethodbasedonaporouswallmodelisdeveloped.Basedonthiswallmodelmethod,the
couplingeffectofwallinterferenceatMachnumbersrangingfrom0.8to0.92isstudied.Comparingwiththe
wallpressureinformationmethod,resultswiththeporouswallmodelindicatepositiveeffectoftheporouswall
flowontheliftcoefficientofwide灢bodyaircraft,aswellasmoremodificationtodragcoefficient.
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0暋引暋言

宽体客机研制对模型风洞试验数据的精准度

要求很高,需要消除或修正试验中的各种干扰因

素。在跨声速流动试验时,风洞试验段流场中存在

亚/跨/超声速的混合流动,有激波、激波/边界层干

扰及洞壁波反射干扰,还有试验段开孔或开槽壁的

复杂横流流动,流场十分复杂,传统线性修正方法

难以应用,故厘清跨声速洞壁干扰有重要意义[1灢2]。
跨声速洞壁干扰影响修正一直是气动试验技

术的一项研究主题。20世纪90年代末,范召林

等[3灢5]发展了壁压信息法进行洞壁干扰修正,以

FL灢21风洞中实测的透气壁附近的压力分布作为

风洞流场的边界条件,应用 Navier灢Stokes(N灢S)方
程,数值模拟风洞中模型的绕流流场,通过和无洞

壁自由流场模拟结果的对比,得到洞壁干扰对模型

气动力的影响;2016年,李鸿岩等[6]针对小展弦比

飞翼标模,利用FL灢2风洞实测壁压信息构造开孔

壁边界条件,通过求解 N灢S方程建立跨声速洞壁

干扰的非线性修正方法;同年,钟世东等[7]通过小

扰动壁压信息法、全速势位流方法和基于 RANS
的壁压信息法,预测洞壁干扰修正量,以大风洞

FL灢24的试验结果为标准,对小展弦比飞翼标模确

认了这种修正的有效性。壁压信息法适用范围较

广,但是需要在试验的同时测量洞壁的静压分布或

速度分布,而实际试验中,测压管数量可能偏少或

分布不合理,得到的壁面压力采样精准度有限;同
时,测压管本身也会带来干扰。

为了弥补壁压信息法的不足,人们转向研究通

过建立透气壁壁面边界模型,再进行数值模拟修正

洞壁干扰的新方法。日本在透气壁洞壁干扰修正

方法的研究上开展了一些计算与试验研究。2006
年,J.Akatsuka等[8]改进了 Harloff方法,在透气

壁壁面边界模型中引入了边界层位移厚度的影响,
更好地预测了从驻室流向主流时的质量流量;2010
年,T.Nambu等[9]在JAXA 的2m暳2m 跨声速

风洞的不同参数条件下,利用数值计算方法模拟单

孔流动,得出流过孔的质量流量与孔两侧压差的关

系,提出了一种新的适用于跨声速风洞开孔壁的壁

面流动模型;A.Hashimoto等[10灢11]应用 T.Nambu
的模型,对 ONERA灢M5模型在JTWT 跨声速风

洞中的洞壁干扰和支架干扰进行了数值模拟,计算

结果与试验结果吻合很好;应用该孔壁模型,T.
Nambu等[12灢13]还对二维翼型试验的跨声速风洞洞

壁干扰进行了数值模拟研究,分析了开孔壁洞壁下

洗和阻塞效应。
近年来,国内针对透气壁的研究逐渐增加。

2015年,曹世坤[14]对单孔在 FL灢3风洞中的流动

进行了数值模拟,根据对开孔壁壁面流动细节的分

析,结合有关理论建立了开孔壁的壁面流动模型,
用作模拟跨声速风洞洞壁的边界条件;2017年,金
佳林等[15]建立了多孔板模型,发展了一种研究跨

声速孔壁风洞的孔壁效应的数值方法;同年,国立

强[16]应用孔壁模型的数值模拟方法,进行了开孔

壁洞壁干扰的修正技术研究。
透气壁的透气特性与其几何形状(例如开闭

比、孔径、壁厚等参数)有关,同时还受到试验马赫

数、雷诺数、洞壁边界层厚度的影响;实际上,洞壁

附近的气流偏角变化也有重要影响,这取决于试验

模型的布局构型、缩比大小、飞行姿态以及与模型

的距离。因此,建立透气壁壁面边界模型要想尽可

能逼真地反映透气特性,必须考虑具体的风洞、具
体的试验模型以及具体的试验内容,才可能较好地

预测洞壁干扰。
本文针对 FL灢26风洞的洞壁情况,首先建立

单孔流动模型,得到流量与压差的曲线关系;其次

将该拟合曲线关系式作为透气壁模型,用作壁面边

界条件,模拟宽体客机模型在风洞试验中的绕流;
最后为了对比,还应用传统的壁压信息法,以实测

壁压作为边界条件进行数值计算。

1暋数值模拟方法

1.1暋控制方程及其离散

1.1.1暋控制方程

控制方程选取任意坐标系下守恒型的雷诺平

均 N灢S方程组(RANS),应用有限体积法离散。

犿
毟

毠W
毠tdV+犾

毠毟

H·ndS=0 (1)

式中:毟 为控制体;毠毟 为控制体边界;n为控制体

边界外法向单位向量;dV 是体积微元;dS 是面积

微元;H 为面上的通量,可采用各种格式离散得

到;W 为守恒变量。
在格心格式中,控制体取为网格单元,守恒变
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量存储在网格中心,其定义为

W =[氀氀u1氀u2氀u3e]T

通量张量H 可分为无黏项HI 和黏性项HV,
具体形式详见文献[17]。

1.1.2暋控制方程离散

控制方程无黏项的空间离散采用 Roe通量差

分格式(flux灢differencesplittingscheme),黏性项

采用中心差分格式离散。时间离散主要应用交替

方向隐式近似分解(AF灢ADI)及对称高斯-赛德

尔近似 LU 分解(LU灢SGS)。流场收敛加速措施

应用局部时间步长、多重网格等方法。计算分别采

用S灢A 一方程湍流模型和k灢氊 SST 二方程湍流

模型。

1.2暋边界条件

所用到的边界条件分为基于一维流动特征关

系式的无反射远场边界条件、固壁无滑移边界条

件、对称边界条件三类。对黏性固壁来说,流体运

动速度等于物面的运动速度;黏性计算中,固壁外

虚拟两排点后采用统一的格式在全场计算,统一计

算界面通量后,将物面无黏通量修正到只有压力贡

献上。

1.2.1暋试验段上游入流边界条件

入流边界条件需要指定总压、总温。首先计算

内点的马赫数及流动角:

Ma2=u2+v2+w2

a2 (2)

边界面上的压力和密度由式(3)得到:

pg= pT
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温度由状态方程得到,可由此得到声速。结合

外插得到的马赫数和流动角,可得边界面上的三个

速度分量。对于试验段入口,流动沿x向正向。

1.2.2暋壁压法透气壁边界条件

应用壁压信息法,壁面压强取风洞试验测压结

果。由于风洞测压数据存在跳动,扣除空风洞壁压

数据后,还存在一定程度的散布,可能是测压孔加

工质量等原因所致。可采用三次样条曲线或“五点

三次平滑方法暠,把误差光顺掉,再将壁压数据使用

样条插值法插值到风洞壁面上。虚拟点速度直接

取内点外插。

1.2.3暋透气壁模型壁面边界条件

应用透气壁模型时,壁面界面附近法向速度

Vn 由透气壁模型给出,压强pg 及密度氀g 均采用

内点(下标i)外插:

氀g=氀i

ug=Vnnx +u氂

vg=Vnny +v氂

wg=Vnnz+w氂

pg=p
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其中,切向速度(u氂v氂w氂)由内点速度矢量减

去法向速度分量得到。

1.2.4暋单孔流动模拟用的驻室外边界出入流条件

模拟试验段壁板的单孔流动时,设置驻室的计

算外边界,必须特别谨慎。小孔没有流动时,驻室

流动静止;有流动时,驻室外边界的流动可能“流
出暠,也可能“流入暠。

对于“流出暠情况,按照亚声速出流处理即可。

氀g=氀i
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(5)

对于“流入暠情况,假定总压为驻室静压,总密

度为来流密度,即

氀T=氀曓

pT=pp
{

lenum

(6)

外边界的虚拟点马赫数及流动方向均由内点

外插,即

nx=ui/qi

ny=vi/qi

nz=wi/qi
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根据一维等熵流动关系式,采用式(6)~式(7)
得到:

氀g= 1+1
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根据式(8)求得的密度、压强得到声速a后,得
到边界点的速度V,进而得到各分量:
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a= 毭pg/氀g

V=Ma·a
ug=V·nx

vg=V·ny

wg=V·n
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(9)

1.3暋并行重叠网格技术

网格生成在CFD数值模拟中占据重要地位。
宽体客机标模试验需要模拟的部件包括:飞机主

体、支杆、弯刀、洞壁等,这些部件之间的距离很近,
生成多块对接的网格难度很大。并且风洞洞壁与

飞机存在相对运动,对接网格无法满足要求。本文

应用重叠网格技术模拟飞机与风洞洞壁流场。
对于静态计算,重叠网格插值及单元信息预先

处理并存储,并行计算剖分网格时,根据网格变化

信息将重叠网格相关信息进行变换即可,不需要重

新“挖洞暠及搜索贡献单元。

2暋单孔流动建模

2.1暋透气壁模型法简介

目前的理论和试验研究均表明开孔壁的边界

条件是十分复杂的。开孔壁的透气特性与洞壁几

何参数(如开闭比、孔径、壁厚等)有关,还受试验马

赫数、雷诺数、洞壁边界层厚度以及洞壁附近的气

流偏角变化的影响。洞壁附近的气流偏角取决于

试验对象,即与模型的形状、大小、姿态以及距离模

型的远近有关。因此,应当针对每一座风洞建立透

气壁模型,针对具体的试验计算洞壁干扰。开孔壁

上透气孔的数量众多,不可能对每个孔都进行数值

模拟,因为不仅网格划分困难而且计算机资源也难

以满足要求,建立的物理模型需要进行合理的简

化。研究表明,在整个开孔壁上应用单孔流动模型

来预测洞壁干扰是可行的[10灢14]。因此本文仅对开

孔洞壁上的一个单孔流动进行建模。
对于指定风洞来说,影响开孔流动的主要参数

包括:孔两侧压差、来流马赫数、试验段边界层位移

厚度。考虑到FL灢26风洞试验段距离稳定段出口

为11.5m,边界层已经充分发展,在模型长度变化

范围内,边界层的变化不大,因此,在建模中没有考

虑边界层位移厚度变化的影响。针对每个马赫数

建模:指定孔两侧压差,计算通过孔的流量,用多项

式拟合,得到压差与流量关系的拟合公式。
单孔流动建模完成后,在实际应用中,风洞的

孔壁作为透气壁处理。以近壁第一层网格单元的

压强和驻室压强差为变量,应用单孔模型得到流

量,再根据壁面网格面积,得到法向速度,而后利用

1.2.3节透气壁模型壁面边界条件处理即可。

2.2暋单孔计算网格及边界条件

单孔几何模型的建立主要采用FL灢26跨声速

风洞的试验段及其开孔壁板的孔尺寸。该风洞是

一座半回流、暂冲引射式跨声速风洞,其试验段横

截面尺寸为2.4m暳2.4m。目前有四个试验段:
全模试验段、半模试验段、张线试验段和内埋试验

段。其中,全模试验段四壁开孔,开孔率为4.3%。
孔径为24mm,左右壁板孔深20mm,上下壁板定

板孔深20mm,动板孔深15mm,顺流向60曘,稳定

段到开孔壁起始距离11.5m。

FL灢26跨声速风洞主要技术性能指标如下:
试验段尺寸:2.4m(宽)暳2.4m(高)暳7m

(长);

Ma范围:0.3~1.2,1.4;
总压范围:1.1暳105~4.5暳105Pa;

Re范围:Rec=1.76暳106~17.00暳106(c=
0.24m);

迎角范围:-22曘~22曘,-10曘~34曘,(12曘双转

轴机构);
侧滑角范围:-12曘~12曘(12曘双转轴机构)。
比较试验段、驻室和孔径尺寸可以看出:透气

孔相对于风洞洞壁、驻室尺寸是很小的。驻室内流

动速度极小,可以看做是静止来流。三维计算模型

简化后如图1所示,x 向为流向,y 向为风洞顶壁

方向,z向为侧壁方向;在y 向上带孔的洞壁把计

算区域分成驻室和试验段两部分。

(a)单孔截面图
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(b)单孔立体示意图

图1暋单孔模型计算区域

Fig.1暋Calculationareaofsingleholemodel

初场设置:驻室及小孔内流动速度为0,压强

为驻室压强;试验段流场设置为自由来流。试验段

来流压强p曓 与驻室压强pplenum的关系为

pplenum=p曓 -1
2

·殼Cp·氀曓V2
曓 (10)

边界条件设置:x方向驻室前后以及y 方向驻

室上面,均设置为1.2.4节的驻室出入流条件,驻
室下壁面设置为无黏固壁;试验段上壁面为无黏固

壁;x方向上游设置为自由来流,x 方向下游设置

为亚声速出流;z方向上,驻室和试验段的左右面

均设置为对称边界条件。
单孔计算网格如图2所示。

(a)单孔对称面截面网格

(b)单孔物面网格

图2暋单孔局部计算网格

Fig.2暋Singleholelocalcomputationalgrid

网格共14块,网格格子数约200万,网格法向

最小间距为2暳10-4,y+ 曋0.2。驻室及试验段相

对于孔尺寸很大,满足黏性计算要求。单孔计算网

格采用“O暠型网格结构,消除奇性轴影响,孔附近

网格密度、均匀性也满足喷流计算要求。

2.3暋单孔流动计算结果

以宽体客机风洞试验模型为对象,研究0.8曑
Ma曑0.92范围内的洞壁干扰效应。计算状态依

据试验选取4个马赫数:0.80,0.85,0.89,0.92。

计算主要考虑中小压差的影响,即-1.0<殼Cp<
1.0。

在[-0.1,0.1]区间以间距0.01划分,其余部

分以0.1划分区间。通过指定不同的压差,数值计

算积分得到通过小孔的质量流量,绘制压差和流量

的关系曲线,如图3所示。利用多项式拟合曲线,

得到拟合公式,即最后应用到全机计算的透气壁

模型。

图3暋Ma=0.92流量随压差变化比较曲线

Fig.3暋Comparisonbetweenfittingandactual

curveatMa=0.92

拟合压差与流量关系曲线,采用分段三次多项

式曲线,具体形式为

y(x)=a+bx+cx2+dx3 (11)

曲线拟合时分三段:[-1,-0.09),[-0.09,

0.09),[0.09,1]。

从图3可以看出:马赫数0.92情况下,拟合曲

线与实际曲线误差不到0.1%,其他马赫数下的拟

合曲线精度类似。

不同马赫数下流量随压差变化曲线如图4所

示,可以看出:在小压差情况下,质量流量和压差的
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关系呈现明显的线性关系,随着压差进一步增大,

流量增加变缓,非线性现象增强;随着马赫数增大,

通过孔的流量增大;在正压差下(流出试验段情

况),随着压差进一步增大,各马赫数下的流量差别

减小,在压差为1.0时,各马赫数下的小孔流量趋

于同一值,但在负压差(流入试验段情况)下未出现

流量趋于同一值的现象。需要注意的是,流量与压

差的关系并不关于原点对称,略有偏移,这可能是

由于边界层流动的影响而造成的。

图4暋不同马赫数下流量随压差变化曲线

Fig.4暋Massflowratevariationswithpressure

differencesatdifferentMachnumbers

马赫数为0.85时,不同压差下马赫数云图和

流线图如图5所示,可以看出:对于“流出试验段暠

情况,小压差和大压差流场结构相似,由于试验段

流出气流的引射作用,驻室气流先缓慢向小孔汇

聚,后跟随着试验段喷出气流远离小孔;对于负压

差“流入试验段暠情况,驻室侧气流的压力大于试验

段主流,被引射流入小孔,而且压力越大,流入气体

越多;在大压差情况下,流入试验段气流与主流交

汇处形成分离涡,对试验段壁板边界层会有较大

影响。

(a)殼Cp=0.05

(b)殼Cp=0.50

(c)殼Cp=-0.10

(d)殼Cp=-0.50

图5暋Ma=0.85不同压差下孔内及附近

马赫数分布和流线图

Fig.5暋Machnumberdistributionandstreamline
diagraminandneartheholeunderdifferent

pressuredifferenceatMa=0.85

马赫数为0.92,压差为1.0时的典型流出状

态流场图如图6所示,可以看出:在大压差下,试验

段主流加速流出小孔,在小孔内部达到超声速,在
小孔出口形成斜激波,并在小孔外形成“波节暠。

(a)压力等值线
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(b)马赫数等值线

图6暋流出小孔的流场(Ma=0.92,殼Cp=1.0)

Fig.6暋Flowfielddetailsoftheoutflow
(Ma=0.92,殼Cp=1.0)

负压差下的流入状态如图7所示。

(a)压力等值线

(b)马赫数等值线

图7暋流入小孔的流场(Ma=0.92,殼Cp=-1.0)

Fig.7暋Flowfielddetailsoftheinflow
(Ma=0.92,殼Cp=-1.0)

从图7可以看出:吸入气体后,在小孔后会形

成一个死水区,减小了流管面积,试验段主流加速。

3暋宽体客机洞壁干扰数值模拟

3.1暋程序验证

计算外形为宽体客机标模,不考虑风洞洞壁及

支杆等。模型基本参数为

参考面积:0.28662暳106 mm2

力矩参考点:(844.727mm,0mm,0mm)

参考长度:0.20251暳103 mm
计算网格取半模,网格共454块,网格点为

36109294,格子数为33930240,网格长宽均取为

模型机身长度的50倍以上。模型的整体网格如图

8所示,可以看出:外场采用“H暠型网格,物面附近

采用“O暠型网格,生成边界层网格,法向网格最小

间距为1.5暳10-3,模型平均气动弦长C为202.51

mm,法向最小间距小于10-5C 要求。对称面网格

在机翼、平尾、头部均加密,整个空间网格都比较

均匀。

图8暋宽体客机标模的计算网格

Fig.8暋Computationalgridofstandardmodelfor

widebodyaircraft

计算网格边界条件主要包含物面、对称面、远
场。来流马赫数依据试验给定,雷诺数在4个马赫

数下变化不大,统一取为Re=5.1暳106。计算格

式选Roe格式,限制器取光滑限制器(Albada型),
三阶插值,湍流模型分别采用S灢A 和k灢氊SST 模

型,时间离散选LU灢SGS离散,计算中应用三重多

重网格加速计算。
为了验证本文方法的可靠性,以 Ma=0.85为

典型状态,采用自研软件 PMB3D 与美国 CFL3D
V6.4软件进行对比计算。马赫数为0.85、攻角为

6.84曘的典型流场如图9所示。

(a)物面压力等值线
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(b)截面马赫数云图和流线

图9暋宽体客机标模的计算流场

Fig.9暋Flowfieldcalculationofstandardmodelfor

widebodyaircraft

从图9(a)可以看出:压力等值线显示在机翼

前缘有比较复杂的激波-边界层干扰,物面流线清

晰显示出机翼上出现分离,且分离点从翼根处后缘

逐渐发展到前缘。从图9(b)可以看出:激波-边

界层的相互作用在机翼中段形成大分离涡。
跨声速流动数值模拟的难点在于攻角超过一

定范围会出现激波诱导分离,激波位置及分离点的

准确捕捉对于准确计算气动力均非常重要。
计算的升力、阻力、俯仰力矩系数与试验值对

比如图10所示。

(a)升力系数

(b)阻力系数

(c)俯仰力矩系数

(d)升阻比

图10暋纵向气动特性计算结果比较

Fig.10暋Comparisonofthelongitudinalaerodynamic

char灢acteristicscomputedwithdifferentsolvers

从图10可以看出:PMB3D与 CFL3D计算结

果一致性非常好,用S灢A 模型的结果几乎完全重

合,而SST模型在大攻角略有差异。与FL灢26包

含洞壁、支架干扰的试验值相比,计算升力在3曘攻

角以前吻合较好,3曘攻角以后差别逐渐增大,推测

可能是计算中模拟的分离区偏大,导致升力系数显

著下降。用SST模型在大攻角时与试验值相差更

大,极有可能是SST计算的分离区比S灢A 模型的

分离区更大所致。从阻力来看,用S灢A 模型计算

的阻力在2曘攻角后与试验值吻合很好,1曘和-2曘攻

角差别较大,计算低估了阻力。俯仰力矩系数与试

验值变化规律一致,拐点接近,尽管斜率差别较大。
验证计算表明,在外形、网格一致的情况下,本

文解算器PMB3D与国外知名软件CFL3D具有很

好的一致性。与试验测试结果的对比表明,计算的

升力、阻力系数与试验规律一致,但对这种具有强

激波-边界层相互作用的绕流,在量值上还有较大

差异。
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3.2暋洞壁干扰计算结果

计算模型为全模,周围计算网格如图11所示,
共分859块,1~856块为飞机网格,857~859块为

风洞洞壁网格,格子数为37683200。攻角变化通

过旋转飞机网格用重叠网格技术实现。

图11暋整体网格结构

Fig.11暋Gridtopologyaroundtheairplanemodel

应用透气壁模型和壁压信息两种方法模拟洞

壁干扰,本文透气壁模型方法得到的洞壁压力云图

如图12所示,可以看出:洞壁影响在流向上的不均

匀性。

图12暋洞壁压力云图(单孔模型方法)

Fig.12暋Pressurecloudofthewindtunnelwall
(singleholemodelmethod)

透气壁模型法基于单孔流动的建模结果,数值模

拟时在洞壁边界条件上应用;壁压信息法基于风洞洞

壁上测得的压力值,应用多项式平滑后再应用“双线

性插值方法暠插值到数值模拟的壁面,即洞壁边界压

力用插值结果,但速度及密度根据流场外插得到。
三种方法计算的升阻特性与试验值的比较如

图13~图15所示,“plane暠为飞机在自由大气中的

计算结果;“plane+WT暠为飞机在风洞中采用透气

壁模型法的计算结果;“plane+WT2暠为飞机在风

洞中采用壁压信息法的计算结果;“Exp.暠为 FL灢
26风洞带洞壁、支架干扰的试验结果。

(a)升力系数

(b)阻力系数

图13暋洞壁干扰计算结果比较(Ma=0.80)
Fig.13暋Comparisonofwallinterference(Ma=0.80)

(a)升力系数

(b)阻力系数

图14暋洞壁干扰计算结果比较(Ma=0.85)
Fig.14暋Comparisonofwallinterference(Ma=0.85)
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(a)升力系数

(b)阻力系数

图15暋洞壁干扰计算结果比较(Ma=0.89)

Fig.15暋Comparisonofwallinterference(Ma=0.89)

从图13~图15可以看出:对于升力系数曲

线,用透气壁模型模拟洞壁的计算结果相比自由大

气结果有明显改善,在攻角-2曘~4曘间,升力系数

曲线与试验值重合最好,尤其是马赫数为0.89时

升力曲线在攻角-2曘~6曘的与试验重合;用壁压法

模拟洞壁的升力系数计算结果也略有改进,但改变

量相对较小。对于阻力系数曲线,透气壁模型法在

攻角-2曘~2曘的结果也有改善,但在2曘~6曘计算值

大于试验值;壁压法的计算结果在马赫数0.80时

有改进,但在马赫数0.85和0.89时,与自由大气

的结果很接近,差量较透气壁模型法要小。另外,
计算中发现马赫数0.92时气动力受到支撑干扰很

大,还需进一步考虑支撑干扰及洞壁干扰的耦合

效应。

4暋结暋论

(1)在马赫数0.80/0.85/0.89下,洞壁干扰

使得升力、阻力增大,透气壁模型与壁压法定性

一致。
(2)在带洞壁干扰的计算中,采用透气壁模型

得到的升力系数与试验值更为接近;阻力在攻角

-2曘~2曘范围内有明显改善,但在2曘~6曘范围内的

计算结果大于试验结果,需要进一步研究。
(3)与本文壁压信息法相比,模拟跨声速洞壁

干扰采用透气壁模型方法得到的修正量较大。
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