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及其附近翼型绕流的计算结果
、’

何 龙 德
中国科学院力学研究所

本文全速势方程的有限差分数值计算结果
,

给出了 。
”

和
。

翼型当地马赫数分布冻结时的 自由流马赫数范围
,

以及 二 稍大于

方脱体激波的变化位置
。

奋

攻角下

变至 时前

要
汀去摘

关键词 跨音速流
,

音速流
,

马赫数冻结
。

跨音速气流最重要的特性之一
,

乃是当自由流马赫数接近于 时
,

冀型上的当地马

赫数分布就与 自由流马赫数无关
。

早在 年代
,

等 〔‘ ’测得了单锲形表面上

的一系列马赫数分布
,

发现当 自由流马赫数自 变到 时
,

当地马赫数基本上保

持不变 而
〔 〕则测得了流经圆锥 一 圆柱体的轴对称气流的相应结果

。

对于较一般

的翼型
,

当地马赫数分布冻结时的 自由流马赫数范围
,

以及 二 稍大于 变到低超音速

时
,

前方脱体激波的变化情况
,

就是本文数值计算所探讨的问题
。

由于音速流所固有的特性
,

当自由流马赫数接近于 时给数值计算带来困难
。

这是
因为流场中物理量本身的变化范围小

,

计算的结果与误差不易区分
,

差分计算要得到收

敛解
,

往往需要很长的迭代时间
。

然而 。 二 时的流动分析
,

对于认识跨音速味动的

基本现象又是很重要的
,

因而多年来为人们所重 视
。

奥 斯 瓦 梯 许【 ”、 汇‘ ’、

而
〔‘ ’等相继对 加 的流动作过理论分析和数值计算

。

有关这方面的 早 期 工

作可见文献〔 〕
。

近年来的工作有凌宝玉 〔”的音速流翼型的设计计算
。

本文是根据精确的平面全速势基本方程
,

用旋转差分格式 的 方 法 〔‘ ” ’进

行了数值计算
。

旨在提供 。 及其附近翼型绕流的气动特性
,

这对于音速流的理论分

析和工程应用有一定的意义
。

图 和图 是 。“

和
。

时的 翼型上

的压力分布
。

马赫数增大
,

负的压力峰值下降
,

曲线规律性良好
。

从图 可以看出
,

对

于零攻角的 翼型
,

当自由流马赫数由 变到 巧 时
,

翼面上的马赫数

分布变化很小而呈现出冻结现象
。

但在后缘附近由于激波位置不同差别较大
。

图 表明
,

对于 二
。

时的翼型上表面
,

物面马赫数分布略呈扇形状
,

即使在 感 二 感
,

范

本文于 年 月 日收到
,

年 月 日收到修改稿
。
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围
,

当地马赫蔽在翼型后半部有较明显的差别
,

其冻结程度不及竺一 。
。

时的情形
。

图 。
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图 民型压力分布
, 。二 图 翼型压力分布

, 二

图 翼型物面马赫数分布 ” 。 图 冀型物面马赫数分布 二 。
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阳 前方脱体激典到翼型前缘的弦向距离
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艺期 何龙德三前
二 一冬其附近翼型绕洗的计算结果 之珍

则表明
,

根据流场马赫数分布所确定的前方脱体激波到翼型前缘的弦 向距离 以弦长

无因次化 随马赫数增加而迅速减小
。

需要说明的是
,

本计算结果未考虑边界层影响
。

为了加快收敛
,

本文采用了加密网

格措施 , 最后全流场有格点
,

此时在上
、

下翼面上共有

相邻两次迭代的扰动速势之差的最大绝对值在 。‘ 时小于 。“ ‘ ,

时则小于
一 ‘ ,

对于后者在加密后的 的网格上迭代

结果的可靠性
。

个点
。

而

收敛标 淮 是
三 三

次以上
,

以保证计算
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