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雷诺数对大后掠小展弦比飞机纵

向气动特性影响修正的工程计算方法

陈德华 ,　赵协和
(中国空气动力研究与发展中心 ,　四川　绵阳　 621000)

摘要: 　在非线性迎角范围内 ,雷诺数通过对机翼脱体涡和前机身体涡影响来改变飞机

的纵向气动特性。由于现有风洞条件所限 ,在这一范围内 ,使用变雷诺数试验方法把试验数据

外插到飞行值非常困难。为解决这一问题 ,本文给出了一种基于全尺寸飞行前缘雷诺数计算

出外露翼可得到的前缘推力系数 ,并通过风洞试验求出试验条件下机翼上可得到的前缘推力

系数 ,从而获得雷诺数对气动特性影响量的工程计算方法。该方法适用于翼面产生脱体涡流

型或脱体涡占优 (涡破裂前 )所引起的非线性问题。
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An Engineering Calculation Method of the Effect of Reynolds

Number on Longitudinal Aerodynamic Characteristics

of Aircraft with High Sweep and Low Aspect Ratio

Chen Dehua,　 Zhao Xiehe
(China Aerodynamics Research and Development Center,Mianyang 621000)

Abstract: 　 In the range of the nonlinear angles of at tack, the longitudinal

aerodynamic characteristics of ai rcraf t is changed because of Reynolds number ef-

fects on the wing detached vortex and the f ront fuselage vortex. Limi ted by the

present wind tunnel condi tions, the test method of changing Reynolds number is

applied. But it is v ery dif ficult to correct the test data to flig ht v alues in this range.

This paper presents an engineering calculation method of ef fects of Reynolds num-

ber. Based on the leading-edge thrust coefficient of exposed w ing in the condition

of fligh t leading-edge Reynolds number of the full scale aircraf t, the testing lead-

ing-edge thrust coef ficient of wing is obtained by the wind tunnel experiment, thus

the effect by Reynolds number is obtained. The method is only suitable for the



nonlinear problem caused by detached vortex of wing before v ortex breakdown.

Key words: 　 Reynolds number; sw eep angle; aspect ratio; aircraft; longitudi-

nal aerodynamic characteristics; engineering calculation method

0　引　　言

众所周知 ,雷诺数是风洞试验中最重要的相似参数之一。在风洞试验中 ,雷诺数对飞

行器气动特性的影响一直是人们感兴趣的问题。由于现有风洞试验模型的缩尺比例太小 ,

以致模型的试验雷诺数往往要比实际飞行雷诺数低一两个数量级 ,这种差异 ,将对流动的

型态产生影响 ,以及导致风洞试验与飞行值之间产生较大的差别。因此 ,对风洞试验数据

必须进行雷诺数影响修正。然而 ,在非线性迎角范围内 ,雷诺数变化对飞行器气动特性的

影响十分复杂 ,使用变雷诺数试验方法把试验数据外插到飞行值非常困难。本文给出了一

种简便快捷实用的雷诺数影响修正的工程计算方法 ,解决了大后掠角小展弦比飞机在非

线性迎角范围内 ,雷诺数对其气动特性影响的修正问题。该方法基于全尺寸飞机的飞行前

缘雷诺数计算出外露翼可得到的前缘推力系数。并通过风洞试验求出试验条件下机翼可

得到的前缘推力系数 ,从而获得雷诺数对飞机升致阻力系数的影响量 ,在计算中使用了吸

力比拟方法 ,同时 ,还使用吸力比拟方法计算了雷诺数对升力系数的影响 ,进而求出雷诺

数对俯仰力矩系数的影响。本文给出的这一工程计算方法适用于翼面上产生脱体涡流型

或脱体涡占优 (涡破裂前 )所引起的非线性问题 ,即适用于具有大后掠小展弦比薄翼飞机

在亚跨声速范围时的非线性问题。

1　雷诺数影响

在风洞试验中 ,缩尺模型的试验雷诺数远低于全尺寸飞行雷诺数。而雷诺数对粘性起

重要作用或粘性的物面流动与外流的无粘流动相互作用较强的气动现象影响较大。因此 ,

这一雷诺数差异 ,实际上反映了二者的气流粘性效应不同 ,且飞机表面边界层状态也不

同。这必将对流动的型态产生影响 ,导致风洞试验结果与飞行值之间差别明显。在线性迎

角范围内 ,雷诺数主要是影响摩阻和机翼可得到的前缘推力。而在非线性迎角范围内 ,雷

诺数除了影响摩阻和机翼可得到的前缘推力外 ,还将对机翼和前机身的非线性升力系数

及俯仰力矩系数产生影响。在线性迎角范围内 ,雷诺数的增大将使翼尖区前缘边界层分离

范围缩小 ,因而使机翼前缘推力损失减少。在产生非线性升力的迎角范围内 ,雷诺数是通

过对机翼的脱体涡及前体的体涡影响来改变飞机的升力系数、升致阻力系数及俯仰力矩

系数。随着雷诺数增大 ,机翼前缘产生分离 ,从而使形成脱体涡的起始迎角变大 (如图 1所

示 ) ,以致使机翼的非线性升力系数、可得到的前缘推力系数及俯仰力矩系数发生变

化
[1～ 5 ]

。同样 ,雷诺数对前体涡也产生影响 ,低雷诺数下由层流分离形成的体涡强度较大 ,

高雷诺数下由紊流分离形成的体涡强度较小 ,从而导致前体的非线性升力系数、阻力系数

及俯仰力矩系数发生变化。在非线性迎角范围内 ,即使在较大的雷诺数下 ,飞机机翼吸力

参数会随 CL值增大而下降显著。因此 ,对于飞机在非线性迎角范围内的风洞试验数据必

须进行雷诺数影响修正 ,有效的途径是采用工程计算方法来修正雷诺数对升力系数、升致

阻力系数以及俯仰力矩系数的影响。
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图 1　Ts与 Rer关系曲线

Fig. 1　Ts　 v s Rer

2　雷诺数影响的工程计算方法

2. 1　雷诺数对升致阻力系数影响的计算

由于雷诺数对升致阻力系数的影响主要是通过对吸力影响而起作用 ,且尾翼和前机

身的吸力非常小 ,雷诺数对其影响可以忽略不计。因此 ,可使用雷诺数对外露翼前缘推力

系数的影响代替雷诺数对全机升致阻力系数的影响。在给定的 M数和迎角T∞ i ,雷诺数

对全机升致阻力系数影响量的计算方法如下:

ΔCD
ln = C FSY - C Ffx ( 1)

式中 CFSY为δz= 0°状态 ,由模型试验数据求得的全机前缘推力系数 ,即

CFSY = CLδ
z
= 0  tgT∞ i - CDia

∞ i ( 2)

式中 CLδ
z
= 0及 CDia

∞ i
值 ,系在T∞ i时由风洞试验的 C Lδ

z
= 0～ α及 CDδ

z
= 0～ α曲线查取。式 ( 1)中

的 C Ffx系在飞行雷诺数下 ,外露翼可得到的前缘推力系数 ,即

CFfx = SW /S  K Tle  K sin2Tei - sin2 (Tei - Ts ) cosTei ( 3)

式中 SW为外露翼面积 , S为机翼面积 ,K系线化迎角条件下理论前缘推力比例因子 ,可根

据 飞行条件下 ,以外露翼平均气动弦长的前缘半径为参考长度的 Rer由图 2确定。TS取决

于机翼后掠角 ile、外露翼的平均相对厚度 c-以及 Rer ,其值可由图 1所示曲线查取。

式 ( 3)中Tei为机翼有效迎角 ,可按下式计算

Tei = arcsin KW( B) sinT∞ i + sinΔTe ( 4)

式中 KW( B)为机身对机翼的干扰因子 ,与机身半径 r1和外露翼展长 LW有关 ,由图 3所示的

曲线确定。式中 ΔTe系前机身在非线性迎角下体涡对机翼的下洗角 ,它可由文献 [6]的方

法计算 ,如果前机身长细比不大于 3,且迎角又不超过 15°,则计算中可忽略 ΔTe;当前机身
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长细比大于 3,迎角又超过 10°时 ,则要计及 ΔTe的影响 ,计算时雷诺数应取飞行雷诺数值。

( 3)式中 K Tle系外露翼前缘推力因子 ,可按如下步骤计算:

图 2　线化迎角条件下前缘推力比例因子

Fig. 2　Theoretical leading-edge thrust ratio factor

at l inearized angles of attack　　

( 1)计算外露翼的展弦比 λ、 1 /2弦线后

掠角i1 /2以及前缘后掠角ile等几何参数。

( 2)计算 M≤ 0. 85范围内的 K Tle ,即

U= ( 1 - M
2
)
1 /2

K Tle = KP - KP
2
/(πλ)

K P = 2cλ/ 2+ β
2
λ
2
( 1+ tg

2
i1 /2 /U

2
) + 4

1 /2

( 5)

式中 KP为机翼线化位流升力线斜率。

( 3)计算 0. 85 < M ≤ 1. 0范围的 K Tle

令

K PM= 1. 0 = 2πλKm / 2+ (λ
2
+ tg

2
i1 /2 )

1 /2

( 6)

其中 ,

Km = 1. 24,　λ≤ 2. 0

= 1. 24 - 0. 183(λ- 2. 0) , 2. 0 < λ≤ 4. 5

令 M = 0. 80、 0. 85,使用步骤 ( 2)的方法求出 K PM= 0. 85 ,利用三点插值法 ,由 K PM= 0. 80、

K PM= 0. 85及 K PM= 1. 0值求出该 M数范围内所求 M数下的 K P值 ,并用 ( 5)式即可求得相应

M数下的 K Tle值。

图 3　翼身组合体干扰因子

Fig. 3　 Interf erence factor of wing-fuselage

combinations　　　　　　

( 4)计算 M > 1. 0范围内 K Tle

M
* = 1 /sin( 90°- ile ) ( 7)

当 M > M
* 时

K Tle = 0 ( 8)

当 M ≤ M
* 时

B = (M2 - 1) 1 /2

R = ( 1 - B
2ctg2ile ) 1 /2

E( R) =∫
1

0
( 1 - R2x2 ) / ( 1 - x2 )

1 /2
dx

K Tle = πλR /{4 [E ( R) ]
2
}

( 9)

令 g= πR/{ 4[ E( R) ]
2
} ,则有

K Tle = λg ( 10)

式中 g值可由文献 [7]的机翼 02. 03. 03篇的

附图查取。

上述方法只适用于前缘无拐折的简单平

面形状机翼 ,对前缘带拐折的复杂平面形状
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机翼可使用文献 [8 ]中的方法或按文献 [9]中的数值计算方法计算 K Tle。

2. 2　雷诺数对升力系数和俯仰力矩系数影响计算

雷诺数对全机升力系数和俯仰力矩系数的影响 ,可采用下面的工程计算方法。

令雷诺数对升力系数和俯仰力矩系数的影响修正量分别为 ΔCLRe和 ΔCmRe ,则

ΔCLRe = ΔCLRew + ΔCLReB

ΔCmRe = ΔCmRew + ΔCmReB

( 11)

式中 ΔCLRew、ΔCmRew和 ΔCLReB、ΔCmReB分别为雷诺数对机翼、机身的升力系数、俯仰力矩系

数的影响修正量 ,此处忽略了雷诺数对尾翼的影响。

对给定的 M数和α∞ i有

ΔCLRew = SW /S  K TLe  K  KV sin2 (Tei - Ts ) - sin2 (Tei - Tssy ) cosTei /cosile

　　式中Tssy是根据试验模型的前缘雷诺数确定的形成脱体涡的起始迎角 ,其值可用文献

[1, 2 ]中的方法确定 ,KV可用文献 [10 ]中的方法求出。

借助文献 [6 ],可以计算出机翼的脱体涡升力作用点在体轴系上的坐标 xvt ,由 xv t及

图 4　 Re l与 Mc关系曲线

Fig. 4　Rel　 vsMc

ΔCLR ew可得:

ΔCmRew = ΔCLRew ( x T - xV t ) /L cosT∞ i

( 12)

式中 x T为选定的参考重心体轴系 X坐标 , L

为俯仰力矩参考长度 (毛机翼展长 )。

使用文献 [6～ 11 ]中的方法 ,在给定 M

数和α∞ i条件下 ,可以求出飞行雷诺数下前机

身体涡产生的法向力系数 CNvfx ,同样也可以

求出试验雷诺数下前机身体涡产生的法向力

系数 CNvsy ,还可求出不随雷诺数而变的体涡

在前机身产生法向力的作用点 ,该作用点位

于前体在水平面投影面面心上 ,即体轴系坐

标 xVB　。若实验的流线雷诺数超过图 4所示的

超临界区域 ,可不修正雷诺数对机身法向力及俯仰力矩的影响 ,否则应予以修正。流线雷

诺数 Rel 的计算公式如下:

Rel = ReD 3 /2+ 3 /( 2sinT∞i ) - 1 / ( sinT∞ i ) 1 /2 /8 ( 13)

式中 ReD为以外露翼顶点前的机身最大宽度 D为特征长度的雷诺数。在求出以上各量

后 ,可按以下公式计算出 ΔCLRe B及 ΔCmReB值 ,即

ΔCLReB = (CN vfx - CN vsy )cosT∞ i

ΔCmReB = (CNvfx - CNvsy ) (x T - x VB ) /L

CNvfx - CNvsy = 1. 2(K′- 1) APsin
2
T∞ i /S

( 14)

式中 AP为前体 (外露翼顶点前的机身部分 )在水平面的投影面积 , K′为 Re数影响修正因

子 ,可由文献 [6]的非线性 01. 01. 01篇的附图查取。
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3　计算修正结果

根据上述雷诺数对大后掠角小展弦比飞机纵向气动特性影响修正的计算方法 ,计算

了在 M = 0. 60、 0. 80、 0. 90及 M = 1. 20、T= 6°～ 14°时 ,雷诺数对某小展弦比飞机的升

力系数、升致阻力系数及俯仰力矩系数影响的修正量。计算修正条件是某全尺寸飞机 ,飞

行高度 H = 5km。雷诺数对该飞机的升力系数、升致阻力系数及俯仰力矩系数的影响量

ΔCLRe、ΔCDRe及 ΔCmRe见表 1。
表 1　雷诺数对某飞机气动特性影响修正量

Tab. 1　 The corrective values of Reynol ds number influencing on airpl ane aerodynamic characterist ics

　 　 M

T/(°) 　

0. 60 0. 80 0. 90 1. 20

- ΔC L

( 10- 5)

- ΔCD

( 10- 5 )

- ΔCm

( 10- 5 )

- ΔCL

( 10- 5 )

- ΔCD

( 10- 5 )

- ΔCm

( 10- 5 )

- ΔCL

( 10- 5 )

- ΔCD

( 10- 5 )

- ΔCm

( 10- 5 )

- ΔCL

( 10- 5 )

- ΔCD

( 10- 5 )

- ΔCm

( 10- 5 )

6 160 417 14 129 572 12 272 640 28 28 226 3

8 465 1004 41 449 1310 43 579 1296 60 255 804 31

10 758 1584 66 762 2146 72 379 1947 91 478 1402 59

12 1041 2143 91 1065 2910 100 1174 2834 121 693 833 84

14 1312 2674 113 1354 3535 126 1441 3377 147 900 0 109

　　从表 1可见 ,对所修正的四个 M数 ,一般说来 ,雷诺数对全机升力系数、升致阻力系数

及俯仰力矩系数的影响修正量随迎角增大而增加 ,亚声速 (M = 0. 60)时雷诺数对全机俯

仰力矩系数的影响高于跨声速 (M = 1. 20)时雷诺数对全机俯仰力矩系数的影响。表 1中

T= 6°(CL= 0. 30左右 )时 ,雷诺数对阻力系数的修正量与文献 [12 ]中的雷诺数对阻力系

数修正量大体相当 ,而文献 [12]中的雷诺数影响修正量是使用线化迎角范围内的修正方

法获得的。这表明 ,本文在 CL= 0. 30左右 ,使用非线性修正方法与线性修正方法得到的修

正结果是一致的。本修正方法已用于某飞机风洞试验数据综合修正 ,所修正结果与国内试

飞值及国外资料值比较一致 [13 ] ,说明本文的修正方法是可行的。
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