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摘要"受鸟类在特殊条件下翅膀尾缘羽毛微抬现象的启发#在风力机
4R%<

翼型的吸力面附加自展

开仿生襟翼以抑制大攻角绕流条件下的流动分离现象%通过
b6V:bH@DCHD

响应面方法获得了仿

生襟翼结构参数(襟翼高度
I

$襟翼离尾缘距离
6

和襟翼弹起角度
,

'的样本空间%选取大攻角下

翼型的升阻比作为优化目标#结合数值计算和二次回归分析#得到了仿生襟翼结构参数与翼型升阻

比之间的响应函数关系以及最优的仿生襟翼参数组合#并从动$静态气动特性角度对仿生襟翼翼型

与原始翼型的性能进行了比较%结果表明"

6

在所有单因子主效应中对升阻比的影响灵敏度最大#

而
,

JI

在所有交互效应中对升阻比的影响灵敏度最高&仿生襟翼抑制了吸力面的流动分离#改变

了大攻角下分离涡和尾涡的大小和分布情况#抑制了动态失速&在不同攻角等条件下#升阻比和升

力最大可分别提升
!;U

和
L#TRU

%

关键词"仿生襟翼&气动性能&

b6V:bH@DCHD

响应面法
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风力机叶片是风力机的主要能量转换部件&其

设计的优劣直接决定了风力机获取风能的效率*

#

+

"

对于叶片翼型而言&流动分离是翼型绕流中普遍存

在的现象"流动分离会影响翼型的升)阻力并增加

能量损失&还会引起翼型表面气动力的剧烈波动&限

制风力机的安全与高效运行"因此&研究翼型的流

动分离控制技术具有十分重要的意义"流动分离的

控制技术主要有主动控制技术和被动控制技术&其

中被动流动控制技术不需要引入外部能量&而是通过

改变翼型表面流动的边界条件来优化流场结构*

$

+

"

近年来&随着仿生学和流动控制技术的交叉融

合&研究人员通过观察某些鸟类飞行和鱼类游动等

特征&提出了抑制流动分离的仿生方法*

;:L

+

"鸟类在

着陆过程中或在阵风中&通过翅膀上表面的尾缘羽

毛微抬来控制飞行姿态)提高飞行效率#图
#

%"因

此&在大攻角来流和翼型气动性能急剧恶化的情况

下&在翼型吸力面使用,弹出羽毛-型高升力装置#被

动襟翼%可以抵消与动态失速相关的负面气动效应"

研究人员采用实验和数值计算的方法对大攻角下的

仿生襟翼翼型的气动性能以及襟翼的结构参数展开

了研究*

!:<

+

"其中&

)H9H77

等探究了
#%m

攻角下刚性

襟翼的长度)附着位置和展开角对翼型气动性能的

影响以及不同参数设计下仿生襟翼气动性能的正)

负效应*

"

+

"

+7AIKD

等在
*+]+:%%#$

)

(4+:$R

和

3

BB

7H\:L$;

共
;

种不同翼型上安装相同结构的襟翼

后发现&虽然添加襟翼后的
;

种翼型在失速后的气

动性能均有提高&但并没有普遍适用的最优襟翼结

构*

=

+

"这也间接反映了相同的襟翼安装在不同翼型

后会产生不同的气动效果"

)6OH\A

等结合数值和

实验方法&研究了翼型上添加自激活活动襟翼对二

维翼型非定常流动的影响*

R

+

"

&6@DEA6D

等比较了

#$m

!

$%m

攻角范围内翼型表面附加不同展开角度的

自由移动襟翼和固定襟翼对气动性能的影响&发现

襟翼的弹起角度小于
"%m

时翼型获得最大升力*

<

+

"

鸟类在特殊飞行条件下羽毛微抬的仿生理念大

多只应用于微小型飞行器或者飞机机翼*

#%

+

&而将该

仿生襟翼应用于风力机翼型来抑制流动分离的研究

相对少见"同时&以往襟翼结构参数的研究仅限于

单一参数对翼型气动性能影响&未考虑襟翼结构参

数之间的交互影响作用*

##

+

"常规的襟翼结构优化

方法主要为试错法&很难协同匹配出最优的襟翼结

构参数组合"

)4[

在多元线性回归的基础上可以

寻找目标函数与各参数因子间的定量规律&从而获

得各参数因子水平的最佳组合*

#$

+

"基于此&本文以

风力机
4R%<

翼型为基础&采用
)4[

对翼型仿生襟

翼中的结构参数进行多参数协同优化设计&确定各

结构参数及其交互作用对升阻比的影响&得到襟翼

结构参数的最优水平组合&以此改善翼型表面的绕

流状态&提高气动性能"本研究中的仿生襟翼可铰

接在风力机叶片上表面&襟翼的弹起和关闭受到相

应的液压驱动以及机械装置的控制"借助计算流体

动力学从静态)动态气动特性两方面对仿生襟翼翼

型和原始翼型的气动性能进行了对比&分析得到了

大攻角下仿生襟翼翼型的流场变化和气动性能提升

的原因&并说明了采用
)4[

来优化襟翼结构的有

效性"

图
#

!

棕色贼鸥翅膀表面的羽毛弹起现象*

#;

+

-G

N

T#b\6̂ DECXK

1

E ĜD

N

ĜA@

B

6

BB

HJX

B

ZHKA@H\E

*

#;

+

#

!

数值模拟

=>=

!

物理模型

本文选取风力机专用翼型
4R%<

作为基础翼型&

这种翼型具有较高的升阻比和升力系数&被广泛用

于研究风力机翼型气动性能的提升*

#L:#!

+

"翼型弦长

A

设为
#%%%II

&来流雷诺数
72d#n#%

"

"受鸟类

在飞行失速时羽毛的自适应弹起现象启发&在
4R%<

翼型的上翼面添加仿生襟翼并建立相关几何模型&

$;



!

第
##

期 马祺敏&等!风力机翼型仿生襟翼的结构参数优化设计及气动性研究

!

@AA

B

!

"

C̀VO8V

W

AX8HJX8FD

!

以提升大攻角下翼型的气动性能"图
$

为大攻角下

4R%<

翼型附加仿生襟翼弹起的二维结构示意图&对

于仿生鸟类襟翼来说&其微抬羽毛的厚度特别薄&因

此襟翼厚度按照文献*

#;

+选为
%T%;$A

"至此&仿生

襟翼的结构由
;

个参数决定&分别为襟翼高度
I

)

襟翼到尾缘的距离
6

和襟翼弹起角度
,

"随着攻角

的变化&仿生襟翼的变化状态为!在低攻角下&仿生

襟翼附着在翼型表面&对绕流气流不产生任何影响'

随着攻角增加至失速攻角附近时&后缘区域出现流

动分离&促使襟翼弹起"

图
$

!

翼型仿生襟翼结构模型

-G

N

T$4A\XFAX\K7I6JH76ZKG\Z6G7 ĜA@OG6DGFZ7K

B

=>?

!

控制方程

采用计算流体力学商业软件
+*454-7XHDA

$%$#

对翼型的气动性能进行数值求解"在风力机

的实际工作条件下&气流流动马赫数较小&因此风力

机翼型邻域流场中的流体可以视为不可压缩黏性流

体"风力机叶片前的来流大小和方向随时间的不断

变化使得动态失速现象普遍存在&进而造成翼型周

围存在复杂分离现象"同时&动态失速流场与同工

况下的静态流场有较大差别&因此采用静态数值计

算和动态数值计算相结合的方法对翼型的气动性能

进行求解"数值计算的控制方程采用二维不可压缩

雷诺平均
*K9GH\:4A6CHE

#

)+*4

%方程

8

K

%

8

C

)

8

#

K

%

K

F

%

8

!

F

(,

#

(

%

8

D

8

!

%

)-

8

$

K

%

8

!

$

F

)

'%

8

K

%

8

!

%

(

'

(

)

%

#

#

%

式中!

K

%

是流体运动速度'

D

是压力'

(

%

是密度'

-

是

运动黏度'

'%

是质量力"

#T$T#

!

静态数值计算与验证

使用压力速度场耦合求解动量方程与质量方

程"计算采用压力基的隐式求解器和
4/[Q,3

算

法"基于
)+*4

的湍流模型选取两方程模式的

4400J

$

模型*

#"

+

"在流动控制方程的数值离散中&

控制方程的动量项以及黏性项均使用二阶迎风格

式"如图
;

所示&

4R%<

翼型在攻角为
%m

时的计算域

模型是由半径为
#%A

的半圆与
$%An$%A

的矩形组

合而成&入口边界距离翼型前缘为
#%A

&出口边界距

离翼型尾缘为
$%A

&上下边界与翼型相距为
#%A

"翼

型表面采用无滑移边界条件"计算域左侧边界以及

上下边界为速度入口&来流速度为
#!I

.

E

c#

'计算

域右侧边界为压力出口&出口静压为
%QK

"翼型周

围的流场采用
]

型结构化网格划分&为了提高翼型

边界层区域流场的计算精度&近壁面第一层网格满

足
"

p

&

#

&所以在网格划分过程中需要对翼型和襟

翼进行局部加密&网格划分具体细节见图
;

"为了

保证计算的收敛精度&控制流场内所有物理量的最

大残差在
#%

c"以下"基于以上计算条件对翼型在

%m

!

$!m

攻角下进行静态求解"

图
;

!

计算模型与网格布置

-G

N

T;]K7FX7KAG6DI6JH7KDJ

N

\GJ7K

Y

6XA

以升力系数作为响应目标&随机选取
#%m

攻角

下的翼型计算域进行网格无关性验证&以此来消除

网格数对计算结果的影响"不同网格数与升力系数

之间的关系如图
L

所示&可以看出当网格数大于
#L

万时&升力系数曲线基本稳定&波动误差在
%TLU

以

内"最终选用计算域网格数为
#"

万"

图
L

!

网格无关性验证

-G

N

TL1\GJGDJH

B

HDJHDFH9H\GZGFKAG6D

根据
46IH\E

等的实验结果*

#=

+与
>K6

等的计

算结果*

#R

+对静态数值计算的准确性进行了验证"

图
!

显示了攻角为
%m

!

$!m

时翼型升力系数计算结

果与实验结果的对比&可以看到本文计算结果与上

述结果吻合良好&而在大攻角下&翼型处于失速工

况&失速后引起的三维效应较强&导致大攻角下的模

;;
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拟值与实验值相差较大&但计算所得升力系数随攻

角的变化趋势仍与实验一致"在大攻角下&相比于

>K6

等的计算结果*

#R

+

&本文的计算结果与实验结

果*

#=

+吻合度更高"因此&本文计算模型有效&可用

来预测二维翼型的气动性能"

图
!

!

计算及实验结果对比

-G

N

T!]6I

B

K\GE6DOHÂHHDFK7FX7KAHJKDJHV

B

H\GIHDAK7

\HEX7AE

#T$T$

!

动态数值计算与验证

翼型的动态数值计算仍然采用静态数值模拟中

的结构化网格&并采用滑移网格模型"定义翼型绕

翼型前缘点在
%m

!

$!m

攻角范围内做周期性振荡&攻

角的变化形式为

#

#

C

%

(#

%

,%#

F6E

#

$

$

'

C

% #

$

%

式中!

#

#

C

%为瞬时攻角'

#

%

为平均攻角'

%#

为振幅攻

角'

'

为翼型的周期振荡频率'

C

为做周期振荡的时

间"

为表征振荡运动对主流运动影响的大小&在翼

型的周期性振荡运动中引入了一个描述翼型运动的

非定常性无量纲参数换算频率

0

(

$

'

A

K

q

#

;

%

式中
K

q

为来流速度"

翼型的动态失速特征主要由平均攻角
#

%

)振荡

幅度
%#

以及换算频率
0

这
;

个参数所决定"本文

动态失速工况为!

#

%

d#Lm

&

%#

d#%m

&

0d%T%!

"为保

证计算准确性&以定常计算得到的收敛解作为初始

流场进行非定常流动计算&计算模型仍采用
4400J

$

模型&计算时间步长
JC

为
%T%%%"=E

"图
"

给出

了
4R%<

翼型升力系数在计算过程中的周期性演变&

在第一个俯仰周期之后&升力系数开始出现周期性

振荡"因此&本文选取第
;

个俯仰周期内的计算数

据用于分析"此外&为验证本研究中动态计算结果

的准确性&将翼型动态计算结果与
)KIEK

Y

等*

#<

+的

实验结果和
>X

等*

$%

+的计算结果进行对比分析&结

果如图
=

所示"可以看出&本文计算结果与上述结

果吻合较好&说明采用该计算方法得到的非定常结

果具有较高的准确性"

图
"

!

翼型升力系数的周期性演变

-G

N

T"QH\G6JGFH967XAG6D6ZKG\Z6G77GZAF6HZZGFGHDA

图
=

!

翼型升力系数的迟滞闭环

-G

N

T= >

Y

EAH\HEGEF76EHJ766

B

6ZKG\Z6G77GZAF6HZZGFGHDA

$

!

仿生襟翼的响应面优化设计

?>=

!

响应面方法

响应面#

)4[

%是由实验设计)回归分析和非线

性优化等综合而成的一种优化方法"它采用多项式

回归技术对实验数据进行最小二乘法拟合&从而建

立起多因素响应问题&然后依据模型对影响因素进

行非线性优化&得到各因素与设计目标的响应关系

以及设计目标的最优值*

$#

+

"

?>?

!

实验设计及响应面模型建立

由于风力机叶片在失速之后气动性能会降低&

本文采用附加仿生襟翼结构主要用来改善大攻角下

的翼型气动性能"因此&选择大攻角下对仿生襟翼

结构进行响应面优化设计更有效果&且由于
#Lm

攻

角接近于翼型静态失速攻角&故本设计选取
#Lm

攻

角进行研究"选取仿生襟翼高度
I

)襟翼到尾缘的

距离
6

)襟翼弹起的角度
,

这
;

个参数作为实验设

计因子"考虑到
b6V:bH@DCHD

实验设计方法样本

空间少)效率高的优点&本研究采用
b6V:bH@DCHD

L;
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方法进行实验设计"根据实际设计经验&设计变量

的取值范围为!

,

d#%m

!

;%m

&

6d%T$UA

!

%TLUA

&

Id%T%!UA

!

%T$UA

"

根据以上因子取值范围&为简化计算&将各因子

转化为编码变量"各因子水平见表
#

"

表
#

!

影响因子水平

0KO7H#/I

B

KFAZKFA6\7H9H7E

因子
水平

c# % #

,

(#

m

%

#% $% ;%

6 %T$UA %T;UA %TLUA

I %T%!UA %T#$!UA %T$UA

由于翼型气动特性的指标中升阻比更能反映翼

型的综合气动性能&因此本研究选取升阻比作为响

应"根据
b6V:bH@DCHD

实验设计方法所得到的
#=

组实验样本空间及各方案的实验结果如表
$

所示"

表
$

!

实验方案及结果

0KO7H$0HEAEF@HIHEKDJ\HEX7AE

标准

编号

因子
L

,

(#

m

%

因子
M

6

因子
N

I

响应
O

升阻比

# $% %TLUA %T%!UA $#T#=

$ #% %T;UA %T%!UA !T#"

; $% %T;UA %T#$!UA $LTR%

L #% %T$UA %T#$!UA $$T<#

! $% %T$UA %T$UA $!T="

" $% %TLUA %T$UA #=TR!

= $% %T;UA %T#$!UA $LTR%

R #% %TLUA %T#$!UA $%T<L

< ;% %T$UA %T#$!UA $;T""

#% ;% %TLUA %T#$!UA #;TLL

## #% %T;UA %T$UA $RT!#

#$ $% %T;UA %T#$!UA $LTR%

#; $% %T;UA %T#$!UA $LTR%

#L $% %T;UA %T#$!UA $LTR%

#! $% %T$UA %T%!UA $$T;;

#" ;% %T;UA %T%!UA $;T=R

#= ;% %T;UA %T$UA #LT$<

采用最小二乘法对上述实验设计方案及结果进

行回归方程的二次多项式拟合&得到基于上述影响

因子及其交互效应与响应的函数关系如下

O

(,

L!T#<

)

;T"LL

)

"LTL#M

)

L$RT%!N

,

$T%"LM

,

#%T<!LN

,

$$LTR%MN

,

%T%LL

$

,

;"T%;M

$

,

L=;TL%N

$

#

L

%

为了检验式#

L

%中数学模型的有效性&对其进行

方差分析"

G

值代表显著性差异的水平&若
G

值大

于选定显著性水平下的理论
G

值&即可认为该因子

对响应影响显著"

P

值表示交互作用项的影响重要

性&选取
P

的显著性水平为
%T%!

&

P

小于
%T%!

可认

为该因子对响应有显著性影响"式#

L

%模型的
Gd

<TL=

&

Pd%T%%;"

&表明该模型是显著的&具有较高

的可靠性"分析各因子对响应的影响程度可知&单

因子
6

对响应的影响最为显著&单因子
I

次之'对

于两因子的交互效应来说&

,

JI

的交互效应对翼型

升阻比的影响最大'对于单因子的二次项来说&

,

$

对于响应的影响最大&这也说明了
,

对响应的影响

不是简单的线性关系"数学模型的可信度和拟合公

式的拟合优度可以通过方差分析中的确定系数
7

$

与调整确定系数
7

$

KJ

W

来检验&本模型回归方程的

7

$

d%T<=L#

)

7

$

KJ

W

d%T<=

&均接近于
#

&说明模型的

拟合程度较好"

因此&根据检验式#

L

%中的数学模型&最优翼型

升阻比所对应的襟翼结构的各参数分别为!

,

d

#$T;!m

&

6d%T$UA

&

Id%T$UA

"

;

!

结果分析

@>=

!

静态气动特性结果分析

将上述
)4[

方法得到的最佳襟翼结构应用于

#T$T#

小节的数值计算模型中&计算所得到的原始

翼型)可弹起襟翼翼型和固定襟翼翼型在
%m

!

$!m

攻

角下的静态气动特性曲线如图
R

所示"

图
R

#

K

%为
;

种翼型的升力系数随攻角的变化"

在
%m

!

##m

攻角下&固定襟翼翼型与原始翼型相比升

力系数均减小&而闭合状态的可弹起襟翼翼型的气

动性能较原始翼型基本不变"随着攻角逐渐增大&

当攻角为
##m

时&可弹起襟翼翼型的襟翼弹起"因

此&从
#$m

攻角开始&可弹起襟翼翼型与固定襟翼翼

型的升力变化一致&且可弹起襟翼翼型的升力系数

较原始翼型均得到了提升"其中&可弹起襟翼翼型

在攻角为
#Lm

时的升力较原始翼型提升最大&相对

于原始翼型提升了
#;T"=U

&并且该攻角也是最优

襟翼结构的设计攻角&间接说明了响应面设计方法

提升襟翼气动性能的有效性"图
R

#

O

%给出了
;

种

翼型阻力系数的对比&固定襟翼翼型在
%m

!

##m

攻角

下的阻力系数均高于原始翼型&并且攻角越小&固定

襟翼翼型的阻力系数越大"当攻角大于
##m

时&可

弹起襟翼翼型和固定襟翼翼型的阻力系数开始低于

!;
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#

K

%升力系数

#

O

%阻力系数

#

F

%升阻比

图
R

!

翼型的升阻力特性曲线对比

-G

N

TR]6I

B

K\GE6D6Z7GZA:J\K

N

F@K\KFAH\GEAGFFX\9HE

6ZKG\Z6G7E

原始翼型"攻角
#Lm

时可弹起襟翼翼型和固定襟翼

翼型的阻力相比于原始翼型降低了
;T<RU

"图
R

#

F

%给出了
;

种翼型的升阻比的对比"当攻角
#

在

%m

!

##m

时&固定襟翼翼型的升阻比明显低于原始翼

型"当攻角大于
##m

时&可弹起襟翼翼型和固定襟翼

翼型的升阻比开始高于原始翼型&在攻角
#

d#;m

时&

升阻比提升最大&较原始翼型提升了
!;U

"同时&

从图
R

可以看出&可弹起襟翼翼型和固定襟翼翼型

失速点较原始翼型后移&这说明了襟翼结构对翼型

在大攻角下的失速特性也有积极的改善作用"

上述分析表明&在大攻角下仿生襟翼可以明显

提升翼型的升力并且降低阻力&并改善翼型在大攻

角下的失速特性"

)4[

模型所预测的最优襟翼结

构在
#Lm

攻角时的升阻比为
$"TR#

&数值计算结果为

$"T"%

&相对误差为
%T=RU

&

)4[

方法预测的翼型

升阻比与数值计算结果较一致&说明
)4[

方法的

较高预测精度以及
)4[

方法用于优化襟翼结构的

合理性"

为进一步探究大攻角下优化仿生襟翼翼型气动

性能提升的原因&图
<

显示了
#Lm

)

#Rm

和
$$m

攻角下

原始翼型与仿生襟翼翼型邻域流线及速度的分布情

况"当
#

d#Lm

时&原始翼型尾缘发生了流动分离现

象&在翼型吸力面后缘出现了一个较大的分离涡&而

襟翼会对流体产生阻挡作用&迫使流体改变运动方

向&将吸力面后缘处大分离涡分割成为小的涡团&所

以在
#

d#Lm

时仿生襟翼翼型除了吸力面的分离涡以

外&还有位于襟翼尾缘的旋向相反的小分离涡以及

位于襟翼与翼型吸力面之间的均匀分布的
!

个小尺

度角涡"由于襟翼对吸力面分离涡的分割作用&吸

力面的分离涡的体积比原始翼型分离涡体积更小"

同时&仿生襟翼对来流的阻挡作用限制了分离涡向

翼型尾缘移动&因此原始翼型上翼面分离涡的涡心

位置较仿生襟翼翼型更靠近翼型尾缘"当攻角逐渐

增加至
#Rm

时&原始翼型与仿生襟翼翼型尾缘处的

分离涡均明显增大&分离层加厚并向翼型前缘靠近&

分离涡的涡心沿着吸力面向后方移动并且逐渐远离

吸力面&襟翼尾缘的旋向相反的小分离涡逐渐后移

并变大"与原始翼型相比&仿生襟翼翼型吸力面上

分离涡体积更小"当
#

d$$m

时&原始翼型与仿生襟

翼翼型吸力面上的分离涡已经完全覆盖了翼型的吸

力面"仿生襟翼翼型吸力面与襟翼之间的
!

个小尺

度角涡也汇聚成为了一个相对较大的角涡"

#

K

%

#

d#Lm

";
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#

O

%

#

d#Rm

#

F

%

#

d$$m

图
<

!

翼型邻域速度流线图

-G

N

T<-7XGJZGH7J9H76FGA

Y

F6DA6X\EKDJEA\HKI7GDHK\6XDJKG\Z6G7

!!

为进一步验证在大攻角下采用优化仿生襟翼对

翼型气动性能提升的有效性&将原始翼型和仿生襟

翼翼型沿展向延伸&建立了原始翼型和仿生襟翼翼

型的三维计算模型&如图
#%

所示"图
##

为原始翼

型与仿生襟翼翼型的三维模型气动性能对比"在

%m

!

##m

攻角下&由于仿生襟翼处于闭合状态&附加

襟翼翼型的升)阻力特性较原始翼型基本不变"

#

d

##m

时襟翼弹起&随着攻角的继续增加&附加襟翼翼

型的升力系数均高于原始翼型&阻力系数均低于原

始翼型"这说明了在大攻角情况下&附加襟翼使得

翼型的气动性能得到了改善&这与二维翼型的升阻

力特征变化基本一致"因此&上述结果验证了该优

化襟翼结构在三维叶片中同样具有改善翼型气动性

能的作用"

图
#%

!

三维模型

-G

N

T#%A@\HH:JGIHDEG6DK7I6JH7

湍动能是湍流强度和流体能量耗散的指标"图

#$

选取了
#

d#Lm

&

#Rm

时两种三维叶片的湍动能分

布情况"由图可知&仿生襟翼翼型尾缘后方的高湍

动能区域与原始翼型相比明显减小&说明仿生襟翼

#

K

%升力系数

#

O

%阻力系数

图
##

!

三维模型升阻力特性曲线对比

-G

N

T##]6I

B

K\GE6D6Z7GZA:J\K

N

F@K\KFAH\GEAGFE6ZA@\HH:

JGIHDEG6DK7I6JH7

减弱了尾流中间区域以及翼型尾缘后方的湍动能"

因此在大攻角条件下&仿生襟翼能够抑制湍流脉动&

从而提高翼型气动性能"具有二维结构特征的仿生

襟翼的优化设计对三维模型的气动性能提升也同样

有效"

=;
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#

K

%

#

d#Lm

#

O

%

#

d#Rm

图
#$

!

三维模型大攻角时的湍动能分布

-G

N

T#$0X\OX7HDACGDHAGFHDH\

NY

JGEA\GOXAG6D6ZA@\HH:JGIHDEG6DK7I6JH7KA@G

N

@KD

N

7H6ZKAAKFC

@>?

!

动态气动特性结果分析

为了进一步对仿生襟翼翼型气动性能的影响进

行深入研究&根据上述动态计算模型对可弹起襟翼

翼型)固定襟翼翼型与原始翼型进行了动态气动特

性的计算&动态特性下的升力系数和阻力系数的迟

滞曲线如图
#;

所示"基于襟翼的工作状态&动态工

#

K

%升力系数迟滞曲线

#

O

%阻力系数迟滞曲线

图
#;

!

翼型动态气动特性的气动力系数迟滞曲线对比

-G

N

T#; ]6I

B

K\GE6D6ZKH\6J

Y

DKIGFF6HZZGFGHDA@

Y

EAH\HEGE

FX\9HE6ZJ

Y

DKIGFKH\6J

Y

DKIGFF@K\KFAH\GEAGFE6Z

KG\Z6G7

况下的仿生襟翼翼型上襟翼的弹起角度为
#Lm

"在

上仰过程中&固定襟翼翼型在
#

dLm

!

#Lm

之间的升

力系数低于原始翼型和可弹起襟翼翼型'当
#2

#Lm

后&固定襟翼翼型和可弹起襟翼翼型升力系数均高

于原始翼型'当
#

d#Rm

时&固定襟翼翼型和可弹起襟

翼翼型的升力系数取得了最大值&较原始翼型提升

了
$!TR!U

"在下俯过程中&当
#

dLm

!

#%m

时&固定

襟翼翼型的升力系数低于原始翼型和可弹起襟翼翼

型'当
#2

#m

后&固定襟翼翼型和可弹起襟翼翼型升

力系数均高于原始翼型'当
#

d$#m

时&固定襟翼翼型

和可弹起襟翼翼型的升力系数最大&较原始翼型提

升了
L#TRU

"根据图
#;

#

O

%可知!在下俯运动过程

中
#

dLm

!

#%m

时&固定襟翼翼型的阻力系数略高于

原始翼型和可弹起襟翼翼型'在
#2

#%m

时&固定襟翼

翼型和可弹起襟翼翼型的阻力系数与原始翼型几乎

一致&但在上仰过程中固定襟翼翼型和可弹起襟翼

翼型的阻力系数均小于原始翼型"上述分析表明&

可弹起襟翼翼型相比于固定襟翼翼型能够避免小攻

角时襟翼对翼型气动性能造成的负面影响&而在大

攻角时&弹起襟翼使得翼型的气动性能得到提升"

图
#L

为大攻角下仿生襟翼翼型和原始翼型做

俯仰运动时的瞬时涡量分布云图"在翼型上仰过程

中&

#

d#Lm

时的涡量几乎覆盖了仿生襟翼翼型和原

始翼型的整个表面&但较大的涡量主要集中在翼型

的后半部分和上翼面周围"在静态工况下&翼型的

失速攻角约为
#Lm

&但是在动态工况下翼型上仰至

#Lm

还没有出现明显的流动分离&这说明动态失速工

况下翼型上仰阶段的失速攻角被延迟"当翼型上仰

至
#

d$%m

时&原始翼型与仿生襟翼翼型的表面出现

R;
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@AA
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!

"
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AX8HJX8FD

!

#

K

%

#

d#Lm

上仰

#

O

%

#

d$%m

上仰

#

F

%

#

d$Lm

#

J

%

#

d$%m

下俯

#

H

%

#

d#Lm

下俯

蓝色$负涡度'红色$正涡度"

图
#L

!

翼型不同攻角时的瞬时涡量分布云图

-G

N

T#LSGEA\GOXAG6DE6ZA@HGDEAKDAKDH6XEE

B

KD̂GEHF6I

B

6:

DHDA6Z96\AGFGA

Y$

#

KAJGZZH\HDAKD

N

7HE6ZKAAKFC6Z

KG\Z6G7

了明显的流动分离现象&翼型吸力面的尾缘出现了

较为明显的分离涡"由于襟翼的作用&仿生襟翼翼

型的分离涡仍保持较好的附壁效果&并且尾缘的两

个相干分离涡也明显减小&这解释了图
#;

中仿生襟

翼翼型在
#

d#%m

!

$$m

范围内升力大幅提升的原因"

随着翼型进一步上仰&翼型尾缘处的分离涡逐渐向

前缘移动&当上仰攻角增加到
$Lm

时&仿生襟翼翼型

与原始翼型吸力面的分离涡和翼型尾缘的尾涡面积

明显增大&并且流动分离情况加剧&这也是图
#;

的

动态气动曲线中翼型的升力急剧下降和阻力波动的

原因"在翼型逐渐下俯过程中&上述两个涡结构依

然存在"与
#

d$Lm

相比&

#

d$%m

时原始翼型与仿生

襟翼翼型吸力面的分离涡减小)尾涡增大"仿生襟

翼翼型吸力面的分离涡和尾涡均分裂成两个&并逐

渐脱离向翼型后方移动&而且仿生襟翼翼型的分离

涡包裹了位于翼型尾缘的尾涡&限制了尾涡的产生

与发展&因此仿生襟翼翼型的尾涡较原始翼型小"

当翼型下俯至
#

d#Lm

时&附着在两种翼型表面和尾

缘的分离涡脱落&同时在上翼面有分离涡重新生成"

原始翼型在
#

d#Lm

已经发生明显的流动分离&而仿

生襟翼翼型表面的分离涡仍为附着流动状态&使得

翼型的动态失速延迟&涡结构的变化是导致翼型的

动态气动特性变化的主要原因"

L

!

结论与展望

#

#

%本文结合数值计算和
)4[

建立了襟翼结

构参数的样本空间&得到了最优襟翼结构参数组合"

结果显示&

)4[

方法得到的最优襟翼结构使得翼型

在
#Lm

攻角时的升力较原始翼型提升了
#;T"=U

&阻

力较原始翼型降低了
;T<RU

&与预测的升阻比误差

小于
#U

&说明
)4[

数学模型有较高预测精度"

#

$

%静态计算结果表明&大攻角下仿生襟翼抑制

了翼型吸力面的流动分离&进而大幅提升了仿生襟

翼翼型的气动性能"在
#

d#;m

时&最优仿生襟翼翼

型的升阻比较原始翼型提升了
!;U

&说明了大攻角

下仿生襟翼提升翼型的气动性能理念的合理性"

#

;

%动态计算结果表明&在下俯过程中
#

d$#m

时&最优仿生襟翼翼型的升力提升最大&较原始翼型

提升了
L#TRU

"襟翼结构主要改变了大攻角下分

离涡和尾涡的大小及分布特点&抑制了翼型吸力面

和尾缘的流动分离程度&进而延迟动态失速攻角"

#

L

%本文从流场结构角度出发&全面分析了仿生

襟翼对风力机叶片气动性能的影响"在后续研究

中&作者将从实际工程角度出发进行验证及控制研

究&以使该方法产生工程价值"
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