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跨声速翼型风洞开孔壁的简化模型数值模拟
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摘要:以开孔壁翼型风洞为研究对象,构建简化的仿真模型,模拟开风洞孔壁附近及小孔内的流动,研究开孔壁

对风洞试验的影响。研究了开孔壁流动的主要特征参数并建立多孔板模型,为进一步建立数值风洞模型及研究

洞壁干扰提供参考。通过简化的孔壁模型,研究了开闭比等特征参数对风洞流场和翼型绕流的影响。分析了孔

壁附近的壁压分布信息,为壁压法修正洞壁干扰提供了参考。构建了二维简化孔壁模型和多孔介质孔壁模型,

并验证了以多孔板模型模拟孔壁风洞流场的可行性。本文建立了一种研究跨声速孔壁风洞的孔壁效应的数值

方法,为跨声速孔壁风洞流场的模拟研究提供参考,为进一步构建可靠的风洞孔壁数值模拟数学模型提供一种

研究思路。
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Abstract:Theinfluenceofperforatedwallonsubsonicandtransonicwindtunneltestsisstudied.The
goalistoquantifytheeffectsofthewindtunnelwallsandcharacterizethekeyparametersaffectingthe
flowfieldinordertoconstructanumericalmodelandrealizeexperimentaldatacorrections.Withthe
numericalsimulationanalysis,asimplified2-Dperforated-wallmodelandaporous-medium-typewall
modelareestablishedforatransonicperforated-wallwindtunnel.Theeffectofporouswallontheflow
fieldoftransonicairfoilwindtunnelisnumericallysimulated.Theeffectofparameterssuchasporosity
oftheperforatedwallisanalyzed.Theporous-medium-typewallmodelisstudiedtoprovideanew
methodtosimulatetheflowfieldofperforated-wallwindtunnel.Itwouldbehelpfulfortheinvestiga-
tionofthewalleffectinwindtunneltestsinthefuture.
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  跨声速风洞最大的特征是风洞试验段中壁板

为开槽或开孔的通气壁,试验段外部为驻室,通气

壁能有效地在试验段与驻室之间进行气体交换,以
减小跨声速范围内风洞气流的堵塞程度,在一定程

度上降低了洞壁干扰影响[1-2]。对于跨声速孔壁风

洞中洞壁干扰影响的评估一般还是通过风洞对比

试验扣除干扰量或者通过壁压信息法、涡格法等基

于线性小扰动理论的方法[2-7]。随着更复杂的飞行

器气动布局的出现,对风洞试验中的洞壁干扰评估

与修正的需求越来越迫切,而对开孔壁和开槽壁等



透气壁面的研究则是跨声速风洞洞壁干扰影响研

究的关键。
随着基于Navier-Stokes方程的计算流体力学

方法的发展,对于跨声速风洞的孔壁流动可以尝试

着建立更合理的分析方法和非线性修正方法,而其

关键则是对于跨声速孔壁风洞流场的深入研究和

对开孔壁流动特征的模拟。但是,开孔壁的壁板形

式使得全流场的网格构建工作量巨大,计算成本

高,耗时过长。构建一种广泛适用于跨声速孔壁风

洞的简化数值模型是一种实用思路,文献[8,9]通
过使用特定的孔壁模型[10]作为边界条件来求解

Navier-Stokes方程,评估翼型试验的开孔壁影响。
文献[11,12]则提出了另一种数值模拟方案。本文

的研究是以简化的二维翼型风洞为研究对象,研究

孔壁风洞的开孔壁影响以及开孔壁流动参数。简

化开孔壁板来构建二维流动可以在很大程度上降

低研究难度,方法简单,思路明确,可以较为简洁地

获取开孔壁面附近的流动特征,为建立开孔壁的数

值模型提供了参考。

1 跨声速风洞二维简化孔壁模型

NF-6跨声速翼型风洞试验段上下洞壁为开孔

壁,开孔轴线与气流速度的法向成60°夹角,孔的

通气面积占壁板面积的6%,开闭比ε=0.06。试

验段尺寸长×宽×高=3m×0.4m×0.8m。

NF-6风洞的NACA0012翼型试验数据可以作为

此次数值模拟的主要对比数据。视风洞流场为二

维流场,即取风洞对称面作为风洞流场的代表,将
对称面上的流动作为研究对象,构建的计算域包括

试验段、驻室、上下壁板和扩张段部分,主要特征尺

寸参数与风洞实际尺寸相同,上下壁板厚度h=
8mm,开孔直径D=8mm,开闭比ε=6%。包含

NACA0012翼型的开孔壁风洞小孔形式和计算域

内网格划分如图1所示。在计算过程中可以通过

调整小孔尺寸和开孔形式来模拟开孔壁特征参数对

图1 计算模型与网格划分

Fig.1 Computation modelandgridforwind
tunnelsimulation

流场的影响,整个计算域的拓扑结构基本不变;去
掉翼型可以在相似的拓扑结构下模拟空风洞流场。

采用有限体积法求解RANS方程,利用Roe-
FDS通量差分方法进行离散处理,全隐式时间推

进方法,选用Menter[13]发展的SSTk-ω 湍流模型。
在试验段入口设置压力入口边界条件,给定来流总

压、初始静压和总温条件;扩张段出口使用压力出

口边界条件,给定出口静压;翼型和风洞洞壁实壁

都采用无滑移物面边界条件。

2 开孔壁的堵塞效应影响

在跨声速风洞试验中,一定开闭比的开孔壁或

者开槽壁能有效地使得试验段与驻室之间进行气

流交换,当试验段内气流堵塞时可以将气体排出到

驻室内,使得试验段内气流能进一步膨胀,以获得

速度大、分布均匀的高品质流场。模拟开孔角度为

60°的开孔壁在不同开闭比情况下的风洞流场与实

壁风洞流场,分析开闭比对风洞流场的影响。分别

模拟了开闭比为3%,6%,12% 和实壁4种壁板情

况下的空风洞流场。图2给出了4种开闭比风洞

的中心轴线上的马赫数分布,坐标x=-1.3m和

x=1.7m处分别为试验段的入口与出口。4种算

例的入口马赫数都控制在Ma=0.8。

图2 不同开闭比试验段中心线上的流场马赫数分布对比

Fig.2 Machnumberdistributionalongcenterlinein
testsectionunderdifferentε

如图2所示,实壁条件下风洞中心轴线上的空

气流通速度随离试验段入口的距离增加而增大,试
验段内不能产生均匀的流场,难以满足风洞实验流

场品质的要求,这主要是由于黏性作用导致上下壁

面附近的边界层厚度随离试验段入口的距离而增

加,中心段的气流逐渐加速。开闭比为3%的斜孔

壁试验段内气流速度也有一定程度的增加,而开闭

比为6%的孔壁试验段的气流速度比较均匀,开闭

比12%的试验段内气流在超过一定区域后气流速

度有所减小。开孔壁都能使得试验段排出一部分

流量,有效地消除堵塞,与实壁相比有明显的区别。
开闭比过小不能完全消除堵塞,开闭比过大则会膨

胀过度。
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3 开孔壁对翼型试验的影响

为分析开孔壁特征参数对翼型试验的影响,选
取了NF-6风洞的NACA0012翼型试验结果作为

对比,计算参数与 NF-6风洞试验参数基本相同,

NF-6风洞试验结果按照文献[14]中的修正方法进

行了侧壁干扰修正,对比分析时采用的是修正后的

试验状态。如图3所示为开闭比6%的孔壁算例

结果的对比,计算状态为Ma=0.80,α=0°。

图3 计算与试验的翼型表面压力分布对比

Fig.3 Comparisonofpressurecoefficientdistribution

图3的对比结果表明:简化后的孔壁风洞模

型中翼型的压力分布与相同试验状态的翼型试验

结果吻合较好,简化模型能描述孔壁的主要特征,
为孔壁流动的分析提供基础。孔壁风洞除了能较

好地消除试验段内的气流堵塞,还能较好地消除跨

声速试验中激波反射干扰。如图4所示为入口

Ma=0.80,α=0°时的孔壁试验段内马赫数分布云

图,从图中可以看出在上下孔壁附近,翼型表面的

激波没有明显反射。

图4 入口 Ma=0.8,α=0°计算状态下的马赫数云图

Fig.4 MachnumbercontoursatinletMa=0.8,α=0°

为了研究不同开闭比的孔壁对试验段内翼型

试验结果产生的影响,分别模拟不同开闭比状态下

风洞流场,对比翼型绕流和压力分布。图5为不同

开闭比的风洞试验段内 NACA0012翼型的表面

压力分布对比结果,计算状态为Ma=0.80,α=0°,

Re=3.0×106。
由图5对比结果可以发现,除了ε=6% 的开

闭比条件下计算与实验结果吻合较好,其余随着开

图5 不同开闭比时 NACA0012翼型压力分布(Ma=
0.8,α=0°)

Fig.5 Comparisonofpressuredistributionon NA-
CA0012airfoilsurfaceunderdifferentε(Ma=
0.8,α=0°)

闭比由ε=3%变化到ε=10% ,翼型表面激波位置

逐渐向翼型前缘移动。这是因为孔壁开闭比越小,
驻室和试验段内气流交换越难,试验段堵塞越大,
导致翼型模型附近马赫数增大;反之开闭比越大,
试验段内进入驻室的气流流量越大,试验段内气流

速度越低,马赫数减小,翼型表面激波位置越靠前,
翼型表面负压峰值降低。

4 多孔介质型孔壁模型构建

在对开孔壁简化模型的流场模拟过程中,可以

发现如果不关注气体流过小孔的细节,考虑到孔壁

的小孔分布均匀,总体考虑孔壁对流动的改变,将
孔壁处理成既不完全是流体也不是完全是固体、类
似于多孔介质的一种特殊的界面,从而可以对孔壁

进行平均处理。这种处理方式称之为多孔介质型

孔壁模型边界条件,由传统多孔介质的经验模型所

描述的压降特征与速度的关系推广而来。当定义

了一个多孔板模型,将这种特征关系结合多孔介质

的阻力经验关系式作为动量方程附加的源项,流动

的压力损失就可以由源项来决定。热传导问题也

可以得到描述,认定多孔介质与流体流动间的热平

衡假设。将多孔介质的经验模型描述的压降与速

度关系作为附加的动量源项

Sj=- C
K
ρvj vj (1)

式中:Sj 为j方向(x,y,z)的动量损失源项;K 为

多孔介质渗透率;vj 为x,y,z各方向的速度分

量;C为孔板参数,与开闭比有关。动量损失的源

项对压力梯度有贡献,压降与流体速度成比例。

4.1 多孔介质型孔壁模型的验证

为验证多孔介质型孔壁模型的可靠性,以文献

[15,16]中的孔板为验证算例,孔板主要特征及小

孔参数如图6所示,孔板流动的简化计算域如图7
所示。计算参数与文献[15,16]中的流动参数相
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图6 多孔板计算算例模型及小孔特征

Fig.6 Characteristicsofporouswallcaseandholes

图7 多孔板流动计算域参数及边界条件设置

Fig.7 Computationdomainandboundaryconditions

近,孔板参数由文献中实验参数获得。
表1是算例的计算结果与文献[15,16]提供的

试验结果的对比,表中v为入口速度,ε为孔板的

开闭比,ΔPcom 和ΔPexp 分别为计算与试验获得的

孔板两侧的压力差。
表1 多孔板压降的数值计算结果与试验对比

Tab.1 Porousplatepressuredropcomparisonbetweennu-

mericalsimulationandexperiment

casev/(m·s-1)v/ε Red ΔPcom/Pa ΔPexp/Pa
1 10.5 72.82 2434 5351 5159
2 13.1 90.85 3033 8327 8331
3 16.3 113.0 3772 12891 12790
4 18.1 125.5 4195 15894 15830
5 20.1 139.4 4653 19600 19140
6 23.3 161.6 5400 26336 26070
7 25.8 178.9 5970 32290 32750

  通过对比两侧的压力差,可以认为数值模拟的

流场与试验相同,多孔板模型可以比较准确地模拟

多孔板流动,多孔板模型能够描述开孔板的流动特

征,但是与孔板相关的参数C 是先决条件,一般只

能通过试验获得。

4.2 多孔介质型孔壁模型应用于风洞流场模拟

在真实风洞流场中,由于上下壁有大量的小孔

存在,全流场模拟难以获得,因而应用多孔板模型

进行全流场模拟则成为一个解决思路。但是与多

孔板相关的参数C 在风洞中测量有一定困难,而
前述的二维简化孔壁模型则可以提供风洞开孔壁

两侧的流场信息。
图8是应用多孔板模型于多孔壁风洞流场模

拟得到的NACA0012翼型表面压力分布与 NF-6
风洞试验和Langley风洞试验结果[17]对比,计算

状态分别为M=0.60,α=2°和M=0.78,α=2°。

NF-6风洞的翼型试验结果为侧壁干扰修正后的压

力分布,Langley风洞的试验结果为文献中提供的

数据,由于文献提供的试验迎角有限,与计算状态

以及NF-6风洞的试验迎角有些许差别。由图8
的对比结果可以认为数值模拟得到的NACA0012
翼型表面压力分布与试验数据基本上比较接近,但
是还有一些误差:计算的上表面负压偏低一些,峰
值稍靠前,下表面负压偏高。

图8 ε=6% 多孔板模型的数值模拟与试验对比

Fig.8 Comparisonbetweencomputationofporous-me-
dium-typewallmodelandexperimentdata

图9是计算的风洞试验段内的流场马赫数云

图,Ma=0.60,α=2°,Re=3.0×106,由马赫数云

图中可以发现在试验段内气体流速还有一些增加。
主要原因应该是多孔板模型的惯性项的阻尼参数

C/ K 选取以及多孔板模型应用于斜孔壁时的参

数设置还有一些问题,需要改进。

图9 试验段内计算流场马赫数云图(Ma =0.60,α=
2°,Re=3.0×106,ε=6% )

Fig.9 Machnumbercontoursintestsectioncomputed
byporous-medium-typewall(Ma =0.60,α=
2°,Re=3.0×106,ε=6%)
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但是在一定程度上还是可以认为多孔介质型

孔壁模型数值模拟获得的流场与风洞试验非常接

近,可以在一定程度上作为开孔壁风洞流场分析的

工具,之后的工作应该是研究风洞中开孔壁面的流

动特征参数,特别是在试验中测量壁板两侧的压力

与速度特征,构建更准确的多孔板数值模型。

5 结  论

通过数值模拟方法对孔壁风洞特征的研究可

以得出以下结论:
(1)相较于实壁风洞,孔壁风洞减小了风洞堵

塞,在试验段内产生均匀的气流,使得气体不断加

速而不出现壅堵,满足跨声速风洞试验要求。
(2)二维简化孔壁模型的孔壁数值模拟能够

为孔壁风洞模拟提供一定的参考,特别是在二维翼

型风洞中,通过对简化孔壁的模拟,能够排除侧壁

干扰的影响,独立分析孔壁干扰对流场的影响,而
且能够为研究孔壁参数如开孔尺寸、开孔方向、开
闭比等特征参数的研究提供便利。

(3)多孔介质型孔壁模型在孔壁风洞流场数值

模拟中的应用能为建模提供更大的便利,该模型的

模拟结果与试验吻合。只要能够在风洞流场的数值

模拟过程中求解多孔介质型孔壁模型控制方程,合
理地设置参数,就可以更准确地模拟风洞流场。
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