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结构参数对仿生翅片翼气动性能影响
詹枞州， 叶　 舟， 徐学昊， 韩彦军

（上海理工大学 能源与动力工程学院， 上海 ２０００９３）

摘　 要： 为提高翼型气动性能，提出一种仿生翅片翼型． 以 ＮＡＣＡ００１８ 为例，在翼型吸力面布置固定仿生翅片翼，分析翅片翼

的相对位置、相对长度结构参数及两者综合效应对仿生翅片翼改变翼型气动特性的能力的影响，并从流场角度分析仿生翅片

翼的作用机理． 数值计算结果表明：以翅片翼的最佳控制效果作为衡量标准，靠近前缘处翅片翼对大分离流动效果显著，靠近

尾缘的翅片翼对于中度的流动分离效果较好；相对长度与翅片翼气动性能呈非线性关系，且长度过短时无法对分离层产生有

效分割，过长时影响分离层上方的流体． 当翅片翼末端刚好接触分离层的边缘时，控制效果最佳；仿生翅片翼的气动性能是由

翅片翼的相对位置、相对长度共同决定的，单变量的研究难以准确地解释其中的规律．
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　 　 仿生学的进展促使流动控制技术发展，由此也

衍生出流动控制相关技术领域另一个重要的分

支———仿生流动控制［１－２］ ． 仿生流动控制是通过模

拟自然界中生物某些场合下的特定机能［３－４］，从而

减小流体介质中的流动阻力，提高升力，降低由流动

产生的噪声［５－６］ ．
针对仿生流动控制方面国内外学者进行一定的

科学研究． Ｇｏｇｒａｖｅ［７］ 等在低速风洞试验中，研究弦

长雷诺数为 １×１０６的情况下翼型安装气动弹片引起

的增升效果，与原始翼型相比，加装气动弹片的翼型

最大升力可增加约 ２０％，进一步表明气动弹片的有

效加装能够使翼型气动性能一定程度上得到较为明

显的改善． Ｇｒａｈａｍ［８］对于鸮类静音飞行的机理进行

大量的研究，指出其覆羽、翅膀前缘的锯齿状结构是

其能够保持静音飞行的根本所在． Ｇｅｙｅｒ［９－１０］等对鸮

类羽毛结构进行降噪效果的研究得到了同样的结

论． 基于仿鲨鱼皮所制得的泳衣，减阻效果明显，且
已经在生活中大量应用． ２０００［１１］年悉尼奥运会的游

泳项目中此仿生泳衣助选手获得 ２８ 枚金牌． 张学

迅［１２］通过实验与数值模拟相结合的方法，发现锯齿

尾缘结构对于尾涡结构的改善效果明显，且使得叶

片尾迹区域的展向相关性有所减弱，同时远场辐射

的噪声有所降低． 姜琓［１３］ 等从仿生学出发，对跨介

质飞行器进行改进，发现了其可行性与科学性．
Ｓｃｈｌüｔｅｒ［１４］研究自适应襟翼在两种翼型 ＳＤ８０２０ 与

ＮＡＣＡ４４１２ 翼型上的作用效果，发现翼型布置自适

应襟翼后，最大升力较原始翼型均出现一定程度的

提升． 廖庚华［１５］对长耳鸮翅膀建立三维实体模型并



进行气动及声学特性研究，发现其在动力机械方面

的运用价值． 仿生流动控制的研究及应用已经取得

较好的成果，本文模仿鸟类飞行时翅膀对流动分离

的控制，建立翅片翼模型，改变结构参数并进行气动

特性分析．

１　 翼型模型及数值计算

１．１　 仿生翅片翼型模型建立

在自然界中鸟类飞行时，在遇到俯冲或是阵风

等不同况导致翅膀表面的流体发生分离时，表面小

的覆羽张开以应对流动分离的发展及恶劣影响． 基

于此，本文设计出应用于风力机的一种仿生翅片翼，
如图 １ 所示．

图 １　 实物模型

Ｆｉｇ．１　 Ｐｈｙｓｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ

　 　 以 ＮＡＣＡ００１８ 翼型为基础翼型， 弦长 Ｃ ＝
０．２５ ｍ，在距翼型前缘点 ｄ ／ ｃ 倍弦长处的吸力面布

置长为 ｌ ／ ｃ 倍弦长的固定仿生翅片翼，如图 ２ 所示．
其中仿生翅片翼抬起角度 θ．

θ
l/c

d/c

c

图 ２　 仿生翅片翼计算模型

Ｆｉｇ．２　 Ａ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｂｉｏｎｉｃ ｆｉｎ⁃ｗｉｎｇ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

１．２　 计算方法

采用计算流体力学软件 ＡＮＡＳＹＳ Ｆｌｕｅｎｔ １７．０ 计

算翼型所受气动力及周围流场，采用压力与速度耦

合的方法求解 Ｎ－Ｓ 流动控制方程． 基于涡粘性假

设，采用 ＳＳＴ ｋ － ω 湍流模型求解湍流附加应力．
图 ３ 为计算域结构与边界条件． 计算域包含两

部分：内部近场区与外部远场区． 内部区域为半径 ｃ
的圆，远场边界同样为圆形，距翼型 ３０ 倍弦长． 选

择雷诺数为 ３×１０５，对应来流速度为 １７．５ｍ ／ ｓ，介质

为不可压缩空气，边界条件分别为速度入口、压力出

口，出口相对压力为 ０Ｐａ、翼型表面为无滑移壁面、
内部流场和外流场通过 Ｉｎｔｅｒｆａｃｅ 进行数据传递． 采

用基于压力的隐式耦合求解器、Ｃｏｕｐｌｅｄ 算法，各物

理量选择二阶离散．
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图 ３　 计算域及边界条件

Ｆｉｇ．３　 Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｄｏｍａｉｎ ａｎｄ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

　 　 图 ４ 为计算域网格． 远场区为结构网格，近场

区为非结构网格． 所有流体域全部采用 ＩＣＥＭ 划分

的结构化网格． 整体流域的网格数约１２０ ０００，为便

于湍流模型捕捉边界层流动，翼型表面第一层网格

高度设为０．０００ ０１ ｍ，对应 ｙ ＋ 值约为 １．

（ａ）外流域网格　 　 　 　 （ｂ） 翼型周围网格

（ｃ）翅片翼周围网格

图 ４　 计算域网格

Ｆｉｇ．４　 Ｔｈｅ ｍｅｓｈ ｉｎ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｄｏｍａｉｎ

２　 适应性验证

２．１　 网格无关性验证

选取攻角为 １４°与 １８°进行验证． 由图 ５ 可知，
网格由 ８ 万增大到 １０ 万时，两个攻角下的升力系数

值均有增大，可知此时网格并未达到要求． 网格由

１２ 万增大到 １４ 万时，升力系数变化不大，此时，１２
万网格可满足计算要求，因此，本文采用网格量为

１２ 万的网格进行计算．
２．２　 可靠性验证

为验证本文计算的可靠性，选取 ＳＳＴ ｋ － ω 模

型、分离涡模型（ＤＥＳ） 求解方法和性能并与实验

值［１６］比较．
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图 ５　 升力系数随网格数量的变化
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　 　 ＤＥＳ 数值计算时，近壁区的 ＲＡＮＳ 方法选用的

湍流模型为 ＳＳＴ ｋ － ω 模型；ＬＥＳ 计算时，对湍流大

尺度涡直接求解，小尺度涡采用 Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ－Ｌｉｌｙ 亚

格子模型． 计算均采用二阶精度进行计算，时间步

长 ５×１０－５ｓ，时间与空间的离散精度均采用二阶迎风

格式． 为方便与实验值对比，选择 ＮＡＣＡ００１８ 原始

翼型进行对比验证计算．
　 　 图 ６ 为升阻力系数图，从图 ６ 中可以看出 ３ 种

湍流模型 ／求解方法所计算出的升阻力曲线趋势与

实验值曲线一致，且误差较小，但 ３ 种升力系数曲线

总体上会略大于实验值曲线，这是因为数值模拟过

程中忽略了一些实际问题，如风况的变化等．
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图 ６　 升阻力系数

Ｆｉｇ．６　 Ｌｉｆｔｉｎｇ ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

　 　 对 ＮＡＣＡ００１８ 翼型在 ０° ～ ２０°范围内的升阻力

系数进行计算，并与文献［１７］中的实验值进行比

较，如图 ７ 所示．
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图 ７　 计算值与实验值对比
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　 　 由于实验过程中翼型攻角缓慢增大与减小，其

升阻力系数在 １２° ～１８°之间因流体上表面流体进入

湍流且湍流度越来越强大，故存在些许误差，但误差

较小且可以反映大体趋势． 由对比结果可知，计算

值与实验值吻合度较好，升阻力系数变化趋势较为

一致．

３　 结果与分析

３．１　 相对位置

为研究相对位置对仿生翅片翼气动性能的影

响， 给定翅片翼的相对长度为 ０．２ｃ、 抬起角度为

２０°，选取 ０．５ｃ、０．６２５ｃ、０．７５ｃ 三个不同的相对位置研

究，图 ８ 为原始翼型和不同位置处翅片翼型升阻力

系数．
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图 ８　 升阻力系数曲线

Ｆｉｇ．８　 Ｌｉｆｔ ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｕｒｖｅ

　 　 从图 ８ 中可发现，升力系数随攻角增大均表现

出先增大后减小，但在数值上翅片翼型较原始翼型

均有不同程度的增加，且失速角增大． 对阻力而言，
在低阻区加装翅片翼后阻力增加，攻角增大至原始

翼型表面开始出现分离涡时，翅片翼开始发挥作用，
随攻角增大，高阻力区效果有体现， 但阻力的数量

级较小，变化不大．
小攻角时，原始翼型吸力面流体附着流动，此时

加装翅片翼后，翅片翼对流体产生阻挡作用，迫使流

体改变运动方向向上绕流翅片翼，上游流体提前转

入湍流，襟翼前表面出现漩涡． 升力产生的最主要

因素为上下表面压力差，压差减小，故低阻区升力降

低，翅片翼的阻挡作用导致阻力增大． 在高阻力区

翅片翼效果明显，因大攻角下原始翼型失速，且随失

速程度加深，分离点逐渐向前缘移动． 翅片翼可将

分离涡分割，并阻挡分离涡继续向前发展． 位置不

同所导致升力提升效果存在差异，其原因在于，在轻

度失速时，分离涡主要位于翼型的尾缘，随着分离点

迁移，接近尾缘部位的翅片翼最先对分离层发挥作

用，靠近前缘部位的翅片翼依旧是反作用． 大攻角
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时，随着失速程度的增加，分离层逐渐加厚，靠近前

缘的翅片襟翼效果较好． 当分离点到达靠近前缘的

翅片翼的铰点位置时，靠近尾缘的翅片翼所能影响

的分离层所占比例很小，分离涡中的流体会越过襟

翼向前迁移，靠近前缘的襟翼则可更好地控制分离

涡向前发展，因此靠近前缘的翅片翼在更大的攻角

下取得最大升力系数． 由此可以得出结论，靠近尾

缘的翅片翼对轻、中度失速时的流场效果较好；靠近

前缘的翅片翼更适合深度失速状态．
翼型绕流的阻力可分为由于流体黏性所引起的

摩擦阻力和压差阻力以及尾缘涡所产生的诱导阻

力． 小攻角时原始翼型为附着流，阻力主要为摩擦

阻力． 加装固定角度翅片翼，上游流体提前转入湍

流，并附有分离涡产生，此时压差阻力及诱导阻力增

大，此为小攻角时阻力增大原因． 大攻角时翅片翼

将原有大分离涡打散成小的涡团，使涡体积变小且

阻止其向前迁移，使得压差阻力和诱导阻力减小，因
此大攻角下阻力有所减小．

图 ９ 为相对长度为 ０．２ｃ、 抬起角度为 ２０°，不同

位置处翅片翼型的力矩系数随攻角的变化曲线．
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图 ９　 襟翼力矩系数变化曲线

Ｆｉｇ．９　 Ｆｌａｐ ｔｏｒｑｕｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｕｒｖｅ

　 　 由图 ９ 可看出，固定角度使得襟翼的力矩系数

为在小攻角时为负值，襟翼受负的力矩说明此时的

抬起角度过大，可通过减小抬起角度或者增大攻角

使襟翼的力矩由负转正． 由图 ８ 和 ９ 可发现随攻角

的增加，力矩系数先增加后减小且与升力系数的趋

势相似． 靠近尾缘的翅片翼，低阻区域襟翼的力矩

系数较大，且先达到最大值，越靠近前缘，力矩系数

极值对应的攻角越大． 因为随分离涡的产生及发

展，靠近尾缘的襟翼最先发生作用，此时靠近前缘的

襟翼作用效果比靠近尾缘襟翼差． 分离程度加深使

靠近前缘的襟翼逐渐发挥作用，靠近后缘的襟翼作

用效果变弱．
图 １０ 为相对长度 ｌ ＝ ０．２ｃ，相对位置 ｄ ＝ ０．５ｃ、

ｄ ＝０．６２５ｃ 及 ｄ ＝ ０．７５ｃ 处加装不同抬起角度的翅片

翼在不同攻角下的流场比较． 升力系数可知因小攻

角时翅片翼的效果不好，其主要作用效果在高攻角

时，故此处选取攻角 α ＝ １６°及 α ＝ ２０°时的翅片翼流

场进行对比分析． 随攻角从零开始增大，原始翼型

吸力面呈现出从附着流动到失速再到深度失速． 对

比图 １０（ａ）、（ｂ）、（ｃ）可发现，１６°攻角时，原始翼型

表面已出现较大的分离涡，加装翅片翼之后，均有所

改善． ０．５ｃ 处的翅片翼虽阻止分离涡的向前发展，但
下游区域仍出现较大的分离涡，原因是分离点未到

达铰点处，此时的翅片翼主要影响是增加阻力． 反

而，０．７５ｃ 处的翅片翼完全将流通从中间分割，并完

全阻止分离涡的发展且副涡消失，下游流体具有一

定的下洗现象， 类似于康达效应，此现象有利于提

高升力． 当攻角为 ２０°时原始翼型的流场，明显发现

分离层变厚变大，分离涡覆盖整个上表面． 加装翅片

翼之后，分离剪切层内流体流动受到不用程度的干

扰． ０．７５ｃ 处的翅片翼虽对流场进行分割， 但其所影响

的区域仅占分离层很小的比例，翅片翼末端上方的分

离层绕过翅片翼向前发展； ０．５ｃ 处的翅片翼将分离层

完全分割成前后两部分， 大涡变小涡，且涡团变小，
影响区域变小． 印证图 ８ 的结论，大攻角时深度失速

时，靠近前缘的翅片翼效果较好，中度失速时靠近尾

缘的翅片翼收益更高． 效果较好的翅片翼压强分布存

在共同点：翅片翼上表面的压强从尾部到根部逐渐减

小，效果最好时的宏观表现是翅片翼的末端刚好接触

分离层的上边缘；翅片翼上下表面压力出现分界线，
且下表面压力大于上表面压力．
３．２　 相对长度

由于相对位置对翅片翼气动特性的影响，得出翅

片翼的作用与分离点和铰点的相对位置有关，经相对

位置的研究可知，在小攻角范围内，翅片翼会使翼型

升力减小阻力增大，故主要指针对高阻力区的作用进

行分析． 图１１为０．７５ｃ处，抬起角度 θ ＝ ２０°时不同长

度翅片襟翼翼型的升阻力系数随攻角的变化趋势．
　 　 由图 １１ 可看出，随相对长度的增加最大升力系

数 ＣＬｍａｘ 依次递增，零升力角增大． 因为翼型从失速

开始到深度失速的过程中，分离层加厚，若保持长度

不变则翅片翼的作用效果及对分离层的影响区域对

于分离层的比例越来越微弱，因此，需增加长度以适

应流动分离程度的加深． 分离层的上边缘从襟翼根

部变化到末端的过程，虽翅片翼的控制效果不能够

达到最大化但升力系数仍保持上升趋势；随着攻角

增大，分离层超出翅片翼末端的距离越来越远，此时

的控制效果不佳． 这种变化趋势通过升力系数反应

出来即为先增大后减小．
图 １２ 为 ０．７５ｃ 处，抬起角度 θ ＝ ２０°时不同长度

的翅片翼力矩系数曲线．
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图 １０　 不同位置处仿生翅片翼的压力云图及流线图

Ｆｉｇ．１０　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｌｏｕｄ ｄｉａｇｒａｍ ａｎｄ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｆｉｎ ｗｉｎｇ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ
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图 １１　 不同长度翅片翼升阻力系数

Ｆｉｇ．１１　 Ｗｉｎｇ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｆｉｎｓ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌｅｎｇｔｈｓ
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图 １２　 襟翼力矩系数变化曲线

Ｆｉｇ．１２　 Ｆｌａｐ ｔｏｒｑｕｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｕｒｖｅ
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　 　 由图 １２ 曲线可看出，长度对襟翼力矩系数的影

响较大． 分离涡产生的初始阶段分离层较薄，过长

的襟翼导致其末端进入分离层外的区域，此时翅片

翼上表面产生附壁现象，襟翼下游的分离涡尺度增

大． 过长的襟翼长度使襟翼前表面局部压强增大，
襟翼产生负的力矩，此时应增大攻角或减小抬起角

度，或减小襟翼长度． 对比 ０° ～ １５°攻角内的力矩系

数随长度的增加而增大，长度越短，产生负的力矩越

小． １４° ～１５°攻角内， ０．１ｃ 和 ０．１５ｃ 的翅片翼效果较

好， １５°之后 ０．２ｃ 的翅片翼效果最佳．
图 １３ 为不同长度翅片翼流场比较． 反映出长度

不同对流场作用效果的不同． α ＝ ２０°时原始翼型吸

力面为大范围覆盖的一个分离涡， 当翅片翼长度为

０．０５ｃ 时， 下游区域分离涡中的流体仍可绕过翅片翼

向前发展，此时翅片翼的效果十分微弱，但分离涡明

显变小． 当长度增大至 ０．２ｃ 时，已经可将分离层完全

分割成两部分，下游区域的分离涡不能向前迁移，且
尾部副涡变小． ０．２ｃ 时分离层外部流体流过翅片翼后

又轻微的下洗现象，类似于康达效应，有助升力提升．
在针对相对位置分析时发生类似的现象，共同之处在

于翅片翼末端恰好接触分离层上部边缘或仅有微小

偏差，说明此时的角度即为翅片翼作用的最佳角度．

Origional,α=16? d=0.75c,θ=25?,α=16?l=0.05c d=0.75c,θ=25?,α=16?l=0.2c

Origional,α=20? d=0.5c,θ=55?,α=20?l=0.05c d=0.5c,θ=55?,α=20?l=0.2c

图 １３　 不同长度翅片翼流场比较

Ｆｉｇ．１３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｆｉｎ ｗｉｎｇ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌｅｎｇｔｈｓ

３．３　 最佳控制效果

前面分别研究相对位置和相对长度对仿生翅片

翼的影响，发现对相对位置而言，其产生影响是原始

翼型的分离点与其铰点相对位置的关系，而影响不

同长度的翅片翼作用效果是随着攻角的增大同样增

大的分离层厚度． ２ 个变量并未有相互影响，２ 变量

的同时改变仅会对相同攻角和抬起角度对应的升力

的最大值产生影响，因而此处以升力系数的最大值

相较于原始翼型的改变量作为衡量标准，研究相对

长度和相对位置对最佳控制效果的影响．
图 １４ 为最大升力系数随攻角变化． 由图 １４ 中

可以看出，攻角较小（１４°，１６°）时， ０．５ｃ 位置处的襟

翼对升力系数的提升普遍小于 ０．７５ｃ 位置处的襟翼．
攻角较大（１８°，２０°）时， ０．５ｃ 位置处的襟翼优势较

为明显． 襟翼位于 ０．７５ｃ 时， 整体上看，襟翼长度越

小，对升力系数的提升越小． 攻角 １８°时例外， 长度

０．１５ｃ 的襟翼对升力系数的提升大于长度 ０．２ｃ 的襟

翼． 襟翼位于 ０．５ｃ 时，整体规律与位于 ０．７５ｃ 的襟翼

相似． 攻角 ２０°例外，此时长度 ０．１５ｃ 的襟翼对升力

系数的提升大于长度 ０．２ｃ 的襟翼． 根据以上结果可

知，襟翼位置越靠近翼型前缘，越适于改善大分离流

动，越靠近翼型尾缘，越适于改善中度分离流动．
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图 １４　 最大升力系数随攻角变化

Ｆｉｇ．１４　 Ｃｈａｎｇｅ ｉｎ ｍａｘｉｍｕｍ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｗｉｔｈ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ
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　 　 图 １５ 为最佳襟翼角度随攻角变化．由图 １５ 中

可看出，由翼型分离点与襟翼铰点位置的关系， 位

于 ０．７５ｃ 处的襟翼仅当攻角增至 １４°时才发挥作用，
而 ０．５ｃ 处的襟翼攻角增至 １６°时发挥作用． 位置较

靠近后缘的襟翼，同攻角下，其最佳襟翼角度普遍大

于位置较靠近前缘的襟翼． 同位置的襟翼，襟翼长

度越小，同攻角下，最佳襟翼角度越大．
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图 １５　 最佳角度随攻角变化

Ｆｉｇ．１５　 Ｔｈｅ ｂｅｓｔ ａｎｇｌｅ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ｃｈａｎｇｅｓ

４　 结　 论

１）仿生翅片翼的气动性能是由翅片翼的相对

位置、相对长度共同决定的，单变量的研究不能够准

确地解释其中的规律．
２）当吸力面发生流动分离且分离点处于翅片

翼铰点上游时，翅片翼抬起通过分割分离涡并阻挡

分离涡向前缘的迁移，减小分离涡的影响范围． 在

翅片翼前端形成低压区，对流体实现加速，从而达到

流动分离的延缓的效果，此外在最佳角度处还表现

出一定的康达效应．
３）以翅片襟翼的最佳控制效果作为衡量标准，

靠近前缘处的翅片襟翼对大分离流动效果显著；靠
近尾缘的翅片翼对于中度的流动分离效果较好． 相

对长度对翅片翼气动性能的影响并非简单的线性关

系，且长度过短时无法对分离层产生有效分割，过长

时会影响分离层上方的流体． 当翅片翼末端刚好接

触分离层的边缘时，控制效果最佳．
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