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低雷诺数翼型蒙皮主动振动气动特性及

流场结构数值研究
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摘要 针对低雷诺数 (Re)翼型气动性能差的特点，文章通过对翼型柔性蒙皮施加主动振动的方法，提高翼型低

Re下的气动特性，改善其流场结构. 采用带预处理技术的 Roe方法求解非定常可压缩 Navier--Stokes方程，对

NACA4415翼型低 Re流动展开数值模拟. 通过时均化和非定常方法对比柔性蒙皮固定和振动两种状态下的升

阻力气动特性和层流分离流动结构. 初步研究工作表明在低 Re下柔性蒙皮采用合适的振幅和频率，时均化升

阻力特性显著提高，分离泡结构由后缘层流分离泡转变为近似的经典长层流分离泡，分离点后移，分离区缩小.

在此基础上，文章更加细致研究了柔性蒙皮两种状态下单周期内的层流分离结构及壁面压力系数分布非定常特

性和演化规律.蒙皮固定状态下分离区前部流场结构和压力分布基本保持稳定，表现为近似定常分离，仅在后

缘位置出现类似于卡门涡街的非定常流动现象.柔性蒙皮振动时从分离点附近开始便产生分离涡，并不断向下

游移动、脱落，表现为非定常分离并出现大范围的压力脉动.蒙皮振动使流体更加靠近壁面运动，大尺度的层流

分离现象得到有效抑制.

关键词 低雷诺数，主动振动，数值模拟，气动特性，流场结构

中图分类号：V211.3 文献标识码：A doi：10.6052/0459-1879-15-188

NUMERICAL STUDY ABOUT AERODYNAMIC CHARACTERISTICS AND FLOW
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Abstract For the poor aerodynamic performance of airfoil at low Reynolds number, the paper targets the active oscilla-

tion for flexible skin of airfoil in order to improve its aerodynamic characteristics and flow field structures. Roe method

with preconditioning technique was used to solve the unsteady compressible N--S equations and simulate the flow for

NACA4415 airfoil at low Reynolds number. The aerodynamic force characteristics and laminar flow separation structures

were compared by time-average and unsteady methods when the skin is static or oscillating. Preliminary studies indicate

when the flexible skin actively oscillates with appropriate amplitude and frequency, the time-average lift and drag char-

acteristics increase significantly. The separation bubble structures transform from trailing-edge laminar separation bubble

to classic long laminar separation bubble. The separation position moves downstream and the separation region reduces.
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On this basis, the paper studied the alterations of the unsteady flow structures and pressure coefficient distributions more

detailed during one period with the two states of the skin. The flow field structures and the pressure distributions keep

steady in the front part of separation region at a static skin. The flow approximates steady separation and the unsteady

flow phenomena like Karman vortex streets only appear at the trailing edge. Otherwise, for the oscillating skin, the un-

steady vortexes generate near the separation position, subsequently move, and then shed along the airfoil surface. The

flow presents unsteady separation and displays a wide range of pressure oscillation. Owing to the oscillating skin, the

fluid movements are closer to the wall. The large scale laminar flow separation phenomenon is suppressed apparently.

Key words low Reynolds number，active oscillation，numerical simulation，aerodynamic characteristics，flow field

structures

引 言

近年来随着临近空间飞行器 (如高空长航时太

阳能无人机、平流层飞艇、升浮一体飞行器)和微型

飞行器的快速发展，低 Re气动问题已成为人们的

研究热点之一. 尽管两大类飞行器的特征尺度和飞

行环境存在较大差异，但其共有的空气动力学特征

是低 Re. 临近空间飞行器由于飞行高度高，空气稀

薄，其弦长雷诺数在 105 ∼106 量级，螺旋桨雷诺数

在 104 ∼105 量级，而微型飞行器由于尺寸小、速度

低，雷诺数也在 104 ∼105量级，两类飞行器工作时低

Re流动效应显著.除此以外，两类飞行器的翼载较常

规飞行器要低 1∼2个量级，飞行时载荷能力有限，

常采用轻质柔性结构 [1]，如柔性蒙皮、弹性梁等，机

翼的柔性变形也是当前空气动力学研究中的一个难

点 [2] .

研究 [3-4] 表明低雷诺流动会使翼型气动性能急

剧下降，并出现严重的非线性效应.低雷诺数下翼型

表面会出现周期性的涡旋生成、脱落等非定常流动

现象 [5]，导致壁面压力系数、气动力系数的周期性

波动，同时低速低 Re流动动压较低，流动结构易受

到来流湍流度、噪声、壁面粗糙度等外来因素的干扰

而发生变化.对柔性蒙皮而言，壁面压力系数的波动

会引起蒙皮发生局部的变形和振动，这种振动对翼

型的气动特性和流场结构造成何种影响逐渐成为人

们所关心的问题，研究人员更进一步关注于能否将

这种振动加以利用，以此来改善翼型低 Re下的流场

结构，提高气动特性，由此针对翼型蒙皮主动振动对

气动特性及流场结构的影响研究变得急需而迫切.

低 Re流动较常规雷诺数有许多新的特点，尤其

当雷诺数低于 200 000时，翼型气动性能开始急剧恶

化，主要表现升力系数下降，阻力系数增加，升阻比

下降；小攻角下出现升力系数非线性效应；中到大攻

角下出现非线性静态滞回效应 [4] . 经过大量研究，

人们普遍认为这些现象与低 Re下的层流分离现象

密不可分.针对层流分离现象，人们早已开展了相关

的研究工作，20世纪 60年代 Horton[6]对层流分离问

题进行了基础而又细致的研究，发现层流分离泡是

翼型低 Re流动中广泛存在的现象，并提出了经典层

流分离泡模型. 80年代 Mueller和 Batil [7] 对层流分

离现象开展了大量的风洞试验研究，发现层流分离

和转捩对低 Re气动特性至关重要.新世纪以来随着

数值计算的进步，研究人员发现实际并不存在稳定

的层流分离泡，经典的层流分离泡是一系列大尺度

周期性层流分离涡时均化的结果 [4,8]，其中文献 [8]

采用三维隐式大涡模拟 (iLES)和二维层流模型模拟

了不同厚度翼型低 Re下层流分离效应，结果显示在

Re< 30 000时，层流模型与 iLES方法获得的小攻角

下气动力系数及流动分离点、再附点位置表现出较

好的一致性. 2006年白鹏等 [9] 提出了内部结构和演

化规律都不同于经典层流分离泡模型的后缘层流分

离泡模型，并根据后缘层流分离泡模型和经典长层

流分离泡模型间的演化对翼型小攻角下升力系数非

线性效应的形成机理进行了研究和解释.

为提高翼型在低 Re下的气动效益，特别是抑

制翼型层流边界层分离流动，各国学者做了很多努

力，无论是采用合成射流技术、脉冲射流技术等的

虚拟形状变形，还是采用小尺度局部结构的主动变

形，都能对飞行器局部流场结构产生有利影响，进而

提高飞行器飞行性能.近年来柔性蒙皮振动对气动特

性、流场结构的影响等相关研究成果陆续发表，2002

年Munday和 Jacob[10]采用风洞试验方法获取了不同

攻角下翼型蒙皮振动时分离点位置和分离区大小，

发现蒙皮在合适的振动频率下，可以有效地阻止气
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流的流动分离，改善流场结构. 2009年郭秋亭 [11]采

用翼型蒙皮局部主动振动对低速流场进行控制，探

讨了振幅、频率以及在不同位置加载局部主动变形

对翼型升力特性的影响，得出了一些有意义的结果.

但目前这些研究结果还只局限于对蒙皮固定和

振动这两种状态下的气动特性以及流场分离区的初

步比对，其既没有对升阻力特性、压力分布和流场结

构进行细致的分析，也没有深入研究蒙皮不同振动

参数对气动特性、流动结构的影响规律.本文在以上

工作基础上，对翼型柔性蒙皮施加给定参数的主动

振动，探讨其对低雷诺数下气动特性及流场结构的

影响规律及作用机制. 时均化与非定常结果显示翼

型柔性蒙皮在合适的振动参数下，升力系数提高，

阻力系数降低，时均化分离点后移，分离区缩小，分

离泡结构由后缘层流分离泡转变为近似的经典长层

流分离泡，且流体更加靠近壁面流动，大尺度的层

流分离现象得到有效抑制. 初步分析表明柔性蒙皮

振动的振幅和频率对低 Re翼型气动特性和流场结

构具有重要影响.

1 研究方法

1.1 数值方法

目前, 国外已经采用直接数值模拟 (DNS)和大

涡模拟 (LES)方法针对低 Re层流分离问题开展了一

些研究工作，并开展了低 Re层流分离三维效应的研

究 [8,12]，总体来看研究结论还不是很一致，尚处于探

索和研究之中.白鹏等 [4,9]的前期研究工作表明，采

用基于 RANS的非定常层流模型可以较好的捕捉低

Re大尺度层流分离涡的非定常非线性效应以及相应

的时均化层流分离涡结构，且计算效率高成本低.因

此本文采用预处理方法求解非定常 RANS方程，研

究低 Re下翼型的气动特性和流动结构.

数值方法采用基于单元中心格式的有限体积方

法求解可压缩 N--S方程，选择 Roe格式进行空间离

散，Green--Gauss梯度重构方法获得空间二阶精度，

时间方向为二阶精度双时间步长，SGS隐式推进获

得非定常状态的解.采用由Weiss--Smith[13]发展的预

处理技术，将 N--S方程时间项写成原始变量形式，

通过对时间导数项的预处理，使方程系数矩阵的特

征值保持在同一量级，解决了低速时系数矩阵的刚

性问题，最终得到以增量形式表示的非定常可压缩

三维守恒形式的控制方程

(
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∆t
+
∂Rk

i

∂qk
i

)
∆qi = −Rk

i − 1
∆t (ε0Rk

i − ε1Rn
i + ε2Rn−1

i ) (1)

其中，ε0 =
3
2
，ε1 = 2，ε2 =

1
2
，n表示物理时间步，k

表示虚拟时间步，数值求解详细过程见文献 [14-17].

选取 NACA0009对称翼型作为算例，计算低 Re

下 (Re = 40 000)翼型的气动力数据，计算网格为 C

网格，翼型弦长为 c = 1，网格无关性试验表明网格

密度为 401×81和 601×101时翼型在 4◦ 攻角下升力

系数已吻合较好 (图 1)，故网格密度采用 401×81，

壁面最小网格间距为 0.000 1.无量纲物理时间步长

∆t = 0.005，计算模型采用层流模型，边界条件分别

选择远场边界条件和黏性无滑移边界条件.图 2显示

图 1 α = 4◦ 时 3种网格非定常升力系数图线

Fig. 1 Unsteady lift coefficient plots for three different grids,α = 4◦

图 2 时均升力系数同文献 [18]比较

Fig. 2 Comparison between the time-average lift coefficients and

Ref.[18]
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计算结果与文献 [18]给出的数据吻合较好，可以验

证计算方法的准确性.

1.2 动网格变形方法

为了保证翼型蒙皮变形时网格保持较好的疏密

分布及正交性，本文采用弹簧变形方法，将网格单元

的各条边看作弹簧，借鉴弹簧拉伸的思想，当边界运

动后，其他网格点的新位置坐标可以通过迭代求解

如下的线性系统 [19]得到
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(2)

其中，fi 为节点 i 所受的合力，r i 是节点 i 的位置矢

量，Ki j 为节点 i 与相邻节点 j 的弹簧刚度系数，若

节点 j与节点 i不相连，Ki j 为零.为更好保持网格的

疏密特征，弹簧刚度系数取网格距离平方的倒数，

增大运动边界附近的弹簧刚度系数, 避免网格点在

运动边界附近发生严重扭曲或交叉. 由于翼型蒙皮

变形量较小，采用弹簧变形法足以保证本文的变形

需求，并且较其他方法可减少计算工作量，提高计算

效率.

2 翼型蒙皮主动振动对气动特性、流场结构

的影响

低 Re下翼型表面会出现周期性的漩涡生成、脱

落等非定常流动现象，且流动结构易受到来流湍流

度、噪声、壁面粗糙度等外来因素的干扰而发生变

化.受研究条件和能力的诸多限制，之前的很多研究

工作都只局限于柔性蒙皮固定和振动两种状态下气

动力系数以及流场分离区的初步比对，并未对升阻

力特性、压力分布和流场结构进行细致的分析，也未

深入探讨蒙皮不同振动参数的影响规律及作用机制.

鉴于 Jacob等 [10,20]进行了大量相关工作，为与其结

果对照，本文选取 NACA4415翼型作为研究对象，

数值模拟了 Re= 25 000下柔性蒙皮固定与振动两种

状态下的气动特性及流场结构. 通过对时均化及非

定常的升阻力气动特性、层流分离流场结构及壁面

压力系数分布特性的细致分析，表明柔性蒙皮振动

对低 Re翼型气动特性和流场结构有着重要的影响.

2.1 翼型柔性蒙皮振动模型

为保证翼型柔性蒙皮振动变形为周期性正弦波

形，对蒙皮采用如下的振动模型方程

xn+1 = xn

yn+1 = yn + ∆y

∆y = Aω cos(ωt) · ∆t


(3)

其中，n为变形前时刻，n+ 1为变形后时刻，(x, y)为

翼面变形点坐标，该点角速度 ω = 2π f +，f + 为激振

频率，A为振幅，大小与其位置有关，公式如下

A =



Amax
(x− x1)2 + (y− y1)2

(x∗ − x1)2 + (y∗ − y1)2
(x < x∗)

Amax
(x− x2)2 + (y− y2)2

(x∗ − x2)2 + (y∗ − y2)2
(x > x∗)

(4)

其中，(x1, y1)，(x2, y2) 为翼面变形区域的边界点,

(x∗, y∗)为变形区域内 y坐标最大的位置点，该点振

幅为 Amax.翼型蒙皮振动变形结果如图 3.

图 3 翼型柔性蒙皮振动示意图

Fig. 3 Sketch of the oscillation with the flexible skin of airfoil

2.2 翼型柔性蒙皮固定时气动特性及流场结构分析

首先采用数值方法对 Re = 25 000，NACA4415

翼型蒙皮固定状态进行数值模拟，计算了翼型 3◦攻

角下两种时间步长 (∆t = 0.005,∆t = 0.002 5)的非定

常升力系数，并与 Jacob等 [20] 的数据进行比较. 图

4显示两种时间步长下的升力系数均与文献结果相

一致，表明本文的数值方法可用于计算低 Re下翼型

非定常气动特性，且时间步长取 ∆t = 0.005，足以刻

画该 Re下翼型非定常流动. 图中发现翼型在低 Re

下，升力系数会产生周期性波动，波动频率用 f0表

示. 原因是翼型表面产生了周期性的非定常漩涡脱

落现象，有关翼型表面非定常漩涡生成、脱落现象

会在后面详细介绍.
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图 4 Re= 25 000,α = 3◦ 升力系数波动曲线同文献 [20]比较

Fig. 4 Comparison between the unsteady lift coefficient plots and

Ref.[20] atRe= 25 000,α = 3◦

通过时间积分获得的时均化流场结构见图 5.所

谓时均化就是将多个升力系数周期或漩涡脱落周期

内的非定常气动力参数和流场参数 (密度、速度矢

量、压强等) 进行时间平均得到的结果. 时均化计

算方式为：首先求解非定常过程至上翼面出现稳定

旋涡脱落周期，然后对 4 个涡脱落周期的流场数

据在时间方向进行积分取平均得到. 时均化是低

Re非定常分离流动研究中被广泛采用的一种重要手

段 [4,8-9].首先低 Re下翼型非定常流动的时均化结构

具有重要的参考价值.低 Re环境下翼型风洞试验获

得的数据尤其是气动力数据，大多是时间平均后的

结果，早期许多流动显示工作也主要局限于对层流

分离泡大尺度稳定涡结构的观察和测量，而实际上

这些观测结果，本质都是时均化的显现.其次引言中

提到，低 Re下实际上并不存在稳定的层流分离泡，

分离泡结构是一系列大尺度周期性层流分离涡时均

化的结果.因而在低 Re下对翼型非定常流动时均化

结构进行研究具有重要意义.

时均化的流场结构 (图 5)显示在 3◦攻角下翼型

上表面后部出现层流分离现象，分离泡结构并不同

图 5 Re= 25 000,α = 3◦ 时均化分离泡结构

Fig. 5 Time-average vortex structure of laminar separation bubble at

Re= 25 000,α = 3◦

于经典的长层流分离泡，而与后缘层流分离泡结构

相类似，其主涡接近棒槌形，主涡靠前位置诱导出了

明显的二次涡结构，翼型后缘位置存在气流从下表

面经过后缘向上卷起的分离涡结构，不存在分离再

附现象.

2.3 翼型蒙皮振幅对气动特性的影响

在低 Re流场环境中，固定蒙皮气动力系数以

一定的周期波动，波动频率为 f0，本文尝试将柔性

蒙皮以该频率主动振动，即 f + = f0 ( f + 为主动

振动频率)，研究翼型蒙皮的振幅 Amax 对气动特性

的影响. 计算条件为攻角 α = 3◦，振幅 Amax 选取

0.001c ∼0.010c共 10组振幅，c为翼型弦长，平均气

动力系数结果见图 6.

图 6 α = 3◦, f + = f0不同振幅下的平均气动力系数

Fig. 6 Average aerodynamic force coefficients with different amplitude

atα = 3◦, f + = f0

结果表明振幅在 0.002c以上，柔性蒙皮的振动

都会使升力系数产生较大的增长. 升阻比随着振幅

的增长先急剧升高而后略有下降. 振幅在 0.005c之

后，气动力系数变化较为平稳，本文选取该振幅作为

下文柔性蒙皮主动振动的振幅，研究蒙皮振动对时

均化及非定常气动特性和流场结构的影响规律.

2.4 蒙皮振动时均化气动特性及流场结构分析

本文重点研究了 α = 3◦ 低 Re下柔性蒙皮主动

振动时 ( f + = f0，Amax = 0.005c)气动特性的改变及

流场结构的变化.表 1可见翼型蒙皮振动后，平均升

力系数较固定蒙皮 ( f + = 0)增长了近一倍，阻力系

数也大幅降低，气动特性得到了显著提高.
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低雷诺数下翼型阻力 CD 由黏性引起，可分为

由壁面黏性切应力造成的摩擦阻力 CDf，及压强分

布引起的压差阻力 CDp. 数据显示，柔性蒙皮固定

时 ( f + = 0)，压差阻力系数占主要部分，其占总阻力

系数近 3/4，而摩擦阻力系数所占的比例较小，仅占

1/4，这可能是由低雷诺数下翼型大尺度层流分离所

造成的.柔性蒙皮振动时 ( f + = f0)，占大比例的压差

阻力下降了近一半，而摩擦阻力下降不明显.初步分

析表明柔性蒙皮振动状态下，压差阻力下降是阻力

系数下降的主因.

表 1 α = 3◦ 翼型蒙皮振动平均气动力系数变化

Table 1 Time-average aerodynamic force coefficients with the

static and oscillating shin of airfoil atRe= 25 000，α = 3◦

Aerodynamic force

coefficients
f + = 0 f + = f0 Rates of rise

CL 0.266 4 0.560 5 110.4%

CD 0.069 7 0.043 9 −37.0%

CDf 0.016 5 0.015 5 −6.1%

CDp 0.053 2 0.028 4 −46.6%

蒙皮振动状态下同样可对多个振动周期内的流

场参数进行时间平均，与蒙皮固定状态的时均化相

比，蒙皮振动时存在壁面边界的非定常变化，时均化

过程中除了对多个周期内流场参数进行平均外，还

需对每个物理时间步的翼面边界和空间网格位移进

行时间平均. 由于翼型柔性蒙皮振动为标准的小振

幅正弦振动，因此多个振动周期下翼面边界和空间

网格位移的时间平均结果与固定翼型保持一致. 从

时间积分的角度分析比较柔性蒙皮固定和振动状态

下流场结构的差异，对研究低 Re下翼型蒙皮振动的

气动特性和流动结构影响具有重要的价值.

蒙皮振动下时均化的流场结构如图 7，与图 5蒙

皮固定情况下产生的后缘层流分离泡相比，蒙皮振

动时分离泡结构发生了根本性的转变，分离泡的位

置向前移动，尺寸急剧减小，形成了类似于经典的长

层流分离泡结构.分离点位置后移，且流动在翼型后

图 7 翼型蒙皮振动时均化流场结构

Fig. 7 Time-average flow field structure with the oscillating shin

of airfoil

部发生再附，分离区大大减小.时均化结果表明流动

结构显著改善，为翼型气动特性的提高提供了合理

的解释.

经过上面对时均化流场结构的比较和分析，表

明正是由于柔性蒙皮振动前后两种层流分离泡结构

的差异，造成了翼型气动特性的差别.图 8给出了翼

型蒙皮在两种状态下时均化的等效外形示意图. 本

文等效外形是指低雷诺数流动状态下，基本翼型与

层流分离泡和边界层共同作用下的等效翼型. 等效

翼型表面流体平滑流过，无分离流动，且黏性作用

相对压强分布影响不大，基本翼型的低雷诺数流动

与等效翼型的无黏流动近似相同，因此可对等效翼

型进行线性化分析 [9]，从而对基本翼型的升力特性

变化给出定性的解释和较为合理的机理分析.图 8中

黑色实线为实际翼型，红色实线近似为层流分离泡

和边界层共同作用下的等效翼型. 黑色点划线为实

际翼型的中弧线，红色点划线为包含层流分离泡和

边界层的等效翼型中弧线.

根据翼型线化理论，翼型的弯度对翼型的气动

性能起重要作用.图中容易发现当蒙皮固定时，由于

上翼面后缘层流分离泡的作用使翼型后部边界层变

厚，等效翼型后部的弯度减小，后缘层流分离泡造成

翼型等效弯度减小是导致低Re下翼型的升力特性变

差的重要原因之一.当蒙皮振动后，时均化分离泡结

构变为近似的经典长层流分离泡，等效翼型弯度增

加，造成升力特性显著提高，气动特性改善.

图 8 层流分离泡作用下等效外形示意图

Fig. 8 Sketch of the equivalent airfoil shape under the effect of the

laminar separation bubble

柔性蒙皮两种状态下时均化壁面压力系数分布

曲线见图 9，从压力分布形态上看，f + = 0时，翼型

中后部压力平稳，并在后缘点附近出现突然升高，

而 f + = f0 时翼型上表面压力分布从流动再附点附

近开始表现为逐渐下降，这与经典长层流分离泡压
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力系数分布特点相近.总体看蒙皮以 f + = f0振动，

翼型上表面压力系数降低，下表面压力系数升高，

压力系数曲线所围成的面积增加，翼型升力系数显

著提高.

图 9 柔性蒙皮固定与振动时均化壁面压力系数

Fig. 9 Time-average pressure coefficient distributions for the static and

oscillating shin during one period

2.5 蒙皮振动非定常气动特性及流场结构分析

以柔性蒙皮固定和振动两种状态作为研究对

象，继续分析非定常气动力系数、流场结构和压力

分布特性的变化规律. 非定常气动力系数变化如

图 10，可见蒙皮振动时非定常的升力系数大幅度提

高，阻力系数也明显下降，低 Re下翼型的气动特性

显著提高.

图 10 柔性蒙皮固定与振动时升、阻力系数波动比较

Fig. 10 Comparison between the unsteady lift and drag coefficient plots

with the static and oscillating shin of airfoil

图 11分别给出了两种状态下，一个升力系数脉

动周期内不同时刻的非定常流动结构. 首先分析蒙

皮固定状态下非定常流场结构，图 11(a).可见不同

时刻的非定常涡旋结构与时均化的后缘层流分离泡

结构形态接近，不同时刻的非定常涡旋产生和脱落

过程存在 3个明显的特征. (1)流场在分离区前部变

化不大，近似死水区；(2)涡旋的产生和脱落主要集

中在翼型靠后缘附近，气流从后缘卷起生成一个涡

旋随后从后缘脱落 (图 11(a), 0.0T ∼ 0.4T)，上表面又

产生新的涡旋并脱落 (图 11(a), 0.4T ∼ 0.6T)，同时下

表面又卷起了新的涡旋 (图 11(a), 0.8T ∼ 1.0T)，涡旋

的卷起与脱落过程类似于卡门涡街的非定常流动现

象；(3)翼型上表面靠近后缘附近始终存在一个二次

分离涡，稳定在 0.85c ∼0.95c位置附近，正是由于涡

旋周期性的生成与脱落，才造成了低 Re下气动力系

数的周期性波动.

当翼型蒙皮振动时，图 11(b)，非定常流场结构

与时均化的经典长层流分离泡结构存在很大差异.

单周期内的非定常流场结构也存在 3个明显的特征.

(1) 由于蒙皮振动，分离涡从分离点附近便产生，

不存在死水区；(2)分离涡在产生后，随流场向下游

移动 (图 11(b), 0.0T ∼ 0.4T)，分离涡流向下游并随

之脱落，并有新的分离涡生成 (图 11(b), 0.6T ∼ 1.0T);

图 11 单周期内蒙皮固定与振动时非定常流动结构

Fig. 11 Unsteady flow structures for the (a) static and (b) oscillating

shin during one period
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(3)主涡脱落时，会引起气流从翼型下表面卷起一个

小尺寸的二次涡，并迅速脱落 (图 11(b), 0.6T ∼ 0.8T).

通过时均化与非定常结果对比，也证明了所谓的经

典长层流分离泡是一系列周期性产生、移动并最终

脱落的层流分离涡时均化的结果，并不存在所谓的

稳定的长层流分离泡，这与文献 [4,8]的结果一致.非

定常流动结构可以看出，翼型蒙皮以频率 f + = f0振

动，流体更加靠近壁面运动，大尺度层流分离现象得

到有效抑制，流场结构得到改善.

上述分析表明在翼型蒙皮振动后，时均化流场

结构发生变化的同时，其非定常结构也发生了显著

地改变.图 12给出了单周期内非定常壁面压力系数

分布的变化情况，进一步证明了这两种非定常流场

的显著差异. 图中发现蒙皮固定时 ( f + = 0)压力系

(a) f + = 0

(b) f + = f0

图 12 单周期内蒙皮固定与振动时非定常壁面压力系数

Fig. 12 Unsteady pressure coefficient distributions for the (a) static and

(b) oscillating shin during one period

数脉动主要出现在翼型尾部接近后缘位置，其余部

分变化不大，这也验证了图 11(a)非定常流动结构中

死水区的存在，涡的产生和脱落均在翼型尾部发生.

蒙皮振动情况下 ( f + = f0)压力系数脉动区域比固定

蒙皮要大的多，从翼型最大厚度点到翼型尾部的大

片区域，都呈现大范围的压力系数脉动，并且靠近翼

型后部脉动幅值越大，与图 11(b)中主涡的产生、移

动、脱落，小尺寸二次涡的卷起、脱落的流动情形相

吻合. 同时发现柔性蒙皮振动时压力系数曲线所围

的面积大于蒙皮固定时所围的面积，与图 9时均化

的结果一致.

本文最后尝试研究柔性蒙皮振动频率对气动特

性及流场结构的影响. 表 2列出了蒙皮在两种不同

激振频率下气动力系数较固定蒙皮气动力系数的增

益.结果显示蒙皮以 f + = 2 f0振动时，升力系数与升

阻比增益为正，气动特性较固定蒙皮有一定提高，

但效果有限，与 f + = f0振动相比存在较大差距.

表 2 α = 3◦ 不同频率下平均气动力系数及增益

Table 2 Average aerodynamic force coefficients and rates of

rise with different frequency of oscillation atα = 3◦

f + CL rates of rise L/D rates of rise

f0 110.4% 234.0%

2 f0 10.89% 47.0%

时均化的流场结构如图 13，蒙皮以 f + = 2 f0振

动时，翼型上表面层流分离泡结构仍为后缘层流分

离泡，与固定蒙皮 (图 5)相比只存在分离泡尺寸的

减小，并未发生分离泡结构的转变，因而对流场结构

的改善效果不明显.初步分析表明，柔性蒙皮的振动

频率对气动特性及流场结构有着重要的影响，其影

响规律及作用机制正在进一步深入研究当中.

图 13 α = 3◦, f + = 2 f0时均化分离泡结构

Fig. 13 Time-average vortex structure of laminar separation bubble at

α = 3◦, f + = 2 f0

3 分析与结论

本文采用非定常数值模拟手段，以 NACA4415

翼型为研究对象，研究了低 Re下翼型柔性蒙皮在固
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定和振动两种状态下的气动特性和流场结构，通过

对时均化及非定常的升阻力气动特性、层流分离流

场结构及表面压力系数分布特性等的细致分析，得

出以下结论.

在 Re= 25 000柔性蒙皮固定状态下，数值模拟

捕捉到了翼型流场明显层流分离效应. 时均化结果

显示翼型表面产生了与经典长层流分离泡不同的后

缘层流分离泡结构，其主涡接近棒槌形，不存在时

均化的分离再附现象. 后缘层流分离泡结构导致等

效翼型弯度的减少是翼型低 Re下升力特性差的重

要原因之一.非定常结果发现，柔性蒙皮固定状态下

分离区前部流场结构和压力分布基本保持稳定，表

现为近似的定常分离，仅在后缘位置附近出现类似

于卡门涡街的非定常流动现象.

柔性蒙皮振动状态下，翼型气动特性与流场结

构发生了显著改变.首先时均化下的升力系数升高、

阻力系数降低，气动特性提高显著.分离泡结构由后

缘层流分离泡变为近似的经典长层流分离泡，分离

点位置后移，分离区大大减小，流动结构明显改善.

非定常结果显示从分离点附近开始，便产生分离涡

并向下游移动、脱落，流动表现为非定常分离，并且

出现大范围的压力脉动. 蒙皮振动使流体更加靠近

壁面运动，大尺度的层流分离得到有效抑制.

柔性蒙皮以不同参数振动对气动特性和流场结

构的影响不同. α = 3◦攻角下振幅为 0.005c之后，平

均气动力系数变化较为平稳，蒙皮以 f + = f0振动时

对气动特性的提高和流场结构的改善效果明显，但

在 f + = 2 f0时效果有限.初步分析表明，翼型柔性蒙

皮振动幅值、频率对气动特性及流场结构有着重要

的影响.
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