
第３６卷 第７期

２０２１年 ７月

航空动力学报

犑狅狌狉狀犪犾狅犳犃犲狉狅狊狆犪犮犲犘狅狑犲狉

Ｖｏｌ．３６ Ｎｏ．７


Ｊｕｌ．２０２１

文章编号：１０００８０５５（２０２１）０７１４３４０９　　　　　　　　犱狅犻：１０．１３２２４／ｊ．ｃｎｋｉ．ｊａｓｐ．２０２１００３９

褶皱位置对蜻蜓滑翔翼气动性能的影响
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摘　　　要：改变昆虫翅膀的褶皱结构可以优化翼型的气动性能，有利于微型飞行器的气动设计。以蜻蜓翼

作为参考，采用计算流体力学（ＣＦＤ）的方法计算了攻角范围为０°～２０°，雷诺数范围为７００～２３００时褶皱位于

前缘、尾缘和中部位置时三种翼型的滑翔气动性能。结果表明：在不同攻角和雷诺数下，褶皱位于尾缘的翼型

具有最大的升力系数和升阻比，滑翔气动性能最优；当雷诺数为１５００，攻角为１０°时，褶皱位于尾缘的翼型时

均升力系数分别比位于前缘和中部的翼型提高了５８％和８２％，升阻比分别提高了４９％和３３％；这是由于尾

缘褶皱中的涡起到了延缓前缘涡脱落的作用，使前缘涡更为集中，更贴近壁面。
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ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

　　人们对扑翼型微型飞行器（ＭＡＶ）的探究旨

在研发出在尺寸和外观上与昆虫或鸟类相似的飞

行器［１］。由于尺寸较小，飞行速度较低，ＭＡＶ的

雷诺数犚犲范围为１０２～１０
４［２］。在这种条件下，传

统的光滑翼型会受到黏性效应的影响，并产生层

流分离现象，以至于在大攻角下失速［３４］，这严重

影响了 ＭＡＶ的空气动力学性能。蜻蜓可以滑翔

近３０ｓ的时间来减少能量消耗和降低翅膀温

度［５］，而且不会降低飞行高度［６］，这种强大的滑翔

能力可以为 ＭＡＶ的设计提供参考。褶皱是蜻蜓

翅膀的一个显著特征，可以提高翅膀的强度［２，６９］，

但其对蜻蜓翼气动性能的影响目前还没有定论。

Ｒｅｅｓ
［７］通过实验发现在犚犲＝１０２～１０

３ 的情况下，

褶皱翼型没有明显的气动损失，并且褶皱内会产

生稳定的涡结构，这些涡一部分停滞在褶皱凹槽

内，另一部分则沿展向缓慢旋转。而 ＥｌＬａｔｉｅｆ

等［６］的研究则表明犚犲为２００和１４００时褶皱的存

在都会增加升力，且褶皱内的旋涡产生了负的剪

切阻力，有助于减小总阻力。Ｋｅｓｅｌ
［１０］沿蜻蜓翅

膀展向方向截取了３个不同位置处的褶皱翼型，

研究了犚犲为７８８０和１００００时的气动性能，发现

不同的褶皱翼型有不同的气动性能，褶皱翼型的

升力系数大于平板翼型。此后 Ｖａｒｇａｓ等
［５，１１］又

对Ｋｅｓｅｌ
［１０］提出的褶皱翼型进行了数值分析，结

果表明当攻角为５°时，大多数犚犲下褶皱翼型的

气动性能优于平板翼型。然而 Ｍｕｒｐｈｙ等
［１２］的

实验则表明只有在低犚犲下褶皱才会提升其气动

性能。Ｈｏｒｄ等
［２］也使用 Ｋｅｓｅｌ

［１０］提出的翼型进

行了数值分析，得出了褶皱翼型与平板翼型在任

何攻角下都具有相似升力的结论。

以上都是针对蜻蜓翅膀真实的褶皱结构开展

的研究工作，而改变褶皱的结构和位置也会对褶

皱翼型的气动性能有明显改善。Ｚｈａｎｇ等
［１３］发

现可以通过改变褶皱的幅度使翼型的升力增大，

阻力减小。而Ｓｈｉ等
［１４］对蜻蜓褶皱翼型引入弯

度进行的研究表明增大弯度也会改善蜻蜓翼的滑

翔性能。对于不同的褶皱角度，Ｗａｎｇ等
［１５］在弦

向上改变褶皱角度的研究表明在１２０°以内时，褶

皱角度越小升阻比越小。Ｘｕａｎ等
［１６］则改变了褶

皱沿展向的角度，但这种角度的改变对气动性能

的影响有限。针对不同的褶皱位置，Ｋｉｍ等
［１７］和

张锐等［１８］通过对翼型上下表面褶皱结构的改变

研究发现下表面褶皱可以提高升力系数。Ａｎｓａｒｉ

等［１９］则是基于光滑翼型讨论了单个褶皱在不同

位置处的影响，发现前缘附近的褶皱能有效地减

小剪切阻力。Ｃｈａｎｄｒａ
［２０］又通过风洞实验测量了

褶皱位于前缘和尾缘时对气动性能的影响，实验

结果表明褶皱位于尾缘时升力系数较大。以上研

究表明合理地改变褶皱结构和位置可以提高翼型

的气动性能。由于Ｃｈａｎｄｒａ
［２０］的实验只在犚犲为

１００时进行，且没有考虑褶皱位于中部时的影响，

因此本文通过数值计算的方法详细研究了褶皱位

于翅膀弦向的前缘、尾缘和中部等３个不同位置

时翼型的滑翔气动性能，并分析了不同犚犲对褶

皱位于３个不同位置时的影响。

１　计算模型

目前针对蜻蜓褶皱翼型气动性能的研究

中［１１，１３，１４，１７，２１］，采用较多的翼型是Ｒｅｅｓ
［２２］和 Ｋｅ

ｓｅｌ
［１０］的观测结果。本文中使用的褶皱翼型与

Ｒｅｅｓ
［２２］观测结果相似，令翼型弦长犮＝１０ｍｍ，３

种翼型的厚度均为０．０３犮，三角波波长为０．１犮，振

幅为０．０３５犮，并将褶皱的拐角和前后缘用光滑的

圆弧过渡，这也与 Ｍｅｎｇ等
［２１］所使用的翼型Ａ参

数相同。翼型１的６个三角波布置在距前缘０～

０．６犮之间；翼型２的６个三角波布置在距前缘

０．２犮～０．８犮之间；翼型３的６个三角波布置在距

前缘０．４犮～１．０犮之间，如图１所示，每个翼型的

三角波形状相同，仅沿弦向分布位置不同。

图１　褶皱翼型

Ｆｉｇ．１　Ｓｈａｐｅｏｆｃｏｒｒｕｇａｔｅｄａｉｒｆｏｉｌｓ

５３４１
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２　计算方法验证及网格密度实验

本文采用数值求解二维非定常 Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ（ＮＳ）方程的方法计算蜻蜓滑翔时的气动

力，由于其飞行时的雷诺数较低，故使用层流模

型［１７１９］，流动为不可压缩流动，二维无量纲 ＮＳ

方程表示为
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其中狌、狏分别为狓和狔方向上的速度分量；狆为

压力，τ为时间，犚犲为雷诺数，犚犲＝犮犝∞／ν，ν为流

体的运动黏度，ν＝１．４６×１０
－５ ｍ２／ｓ，犝∞为来流

速度。翼型的运动和攻角α的定义如图２所示。

图２　翼型的运动和攻角示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｍｏｔｉｏｎｏｆａｉｒｆｏｉｌｓ

ａｎｄａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

采用ＳＩＭＰＬＥ（ｓｅｍｉｉｍｐｌｉｃｉｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｐｒｅｓ

ｓｕｒｅｌｉｎｋｅｄｅｑｕａｔｉｏｎｓ）算法对速度压力耦合方程

进行计算，ＳＩＭＰＬＥ算法已经被证明可以用于针

对层流的二维非定常计算［１３，１８］。为了提高精度，

采用２阶迎风格式对压力项和动量方程进行离

散，对瞬态项使用２阶隐式方程求解。表征翼型

气动性能的升力系数犆犔 和阻力系数犆犇 定义为

犆犔 ＝
犔

０．５ρ犝
２
∞犮

（４）

犆犇 ＝
犇

０．５ρ犝
２
∞犮

（５）

其中犔 和犇 分别为翼型升力和阻力，ρ为空气

密度。

图３给出了计算域和边界条件，计算域为

２０犮×２０犮，使用三角形非结构网格进行离散，其中

在翼型附近３犮×３犮范围内进行加密，以保证网格

尺寸足以捕捉近壁面处的流动。计算域上下和左

边界使用速度入口边界条件，上下边界使用速度入

口边界条件可以减小边界对流场的影响［２］，右边界

设置为压力出口边界条件。计算网格如图４所示。

图３　计算域和边界条件

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙ

图４　计算网格

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄ

为验证上述数值计算方法的准确性，本文使

用与 Ｈｏｒｄ等
［２］相同的平板模型进行计算，将计

算所得不同攻角下的升力系数和阻力系数与

Ｈｏｒｄ等
［２］的结果进行比较，如图５所示。通过比

较可以看出，本文所得平板模型的升力系数和阻

力系数随攻角的变化曲线与 Ｈｏｒｄ等
［２］的结果基

本吻合，升力系数的最大差值不超过８．２％，这说

明本文的计算方法是可靠的。

为得到不依赖于网格密度的计算结果，以翼

型１为例构建４组不同密度的三角形非结构网格

进行网格密度实验。第１组网格点数为１５万数

量级，加密后得到２５万数量级的网格，继续加密

两次分别得到３５万和４５万数量级的网格，４组

网格的加密区网格尺寸分别为０．００８犮、０．００６犮、

０．００４犮和０．００２犮。表１给出了翼型１在犚犲＝

１５００，α＝１０°时的升力系数，通过比较发现，随着

网格数量的增加计算误差逐渐减小，误差从

６３４１
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４．１０％降低到０．３８％，３５万网格量和４５万网格

量结果相差很小，为了平衡计算的精度和效率，最

终选择３５万数量级网格进行计算。

图５　本文与文献［２］计算结果的对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄ

ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒａｎｄＲｅｆ．［２］

表１　不同数量级网格的计算结果

犜犪犫犾犲１　犚犲狊狌犾狋狊狅犳犱犻犳犳犲狉犲狀狋狅狉犱犲狉狊狅犳犿犪犵狀犻狋狌犱犲犵狉犻犱狊

网格数量 犆犔 误差／％

１５万 ０．５９２２ ４．１０

２５万 ０．６１６５ １．１８

３５万 ０．６２３８ ０．３８

４５万 ０．６２６２

３　结果分析

３１　褶皱位置的影响

考虑到蜻蜓滑翔时雷诺数的范围为７００～

２４００
［２３］，本节研究中将翼型滑翔时的雷诺数选定

为犚犲＝１５００，来流速度犝∞ ＝２．１９ｍ／ｓ。滑翔攻

角的范围为０°～２０°，每间隔５°进行计算分析。图

６和图７给出了前述３种翼型在不同攻角下的时

均升力系数（珚犆犔）和时均阻力系数（珚犆犇）。可以看

出，３种翼型中翼型３在所有攻角下都具有最大

的时均升力系数，攻角α＝１０°时比其他两种翼型

分别提高了５８％和８２％，并在α＝１５°时时均升力

系数最大，为１．１５。综上可以发现褶皱位于尾缘

时能够显著提高翼型的时均升力系数，这与

Ｃｈａｎｄｒａ
［２０］的实验结果一致。对于翼型１和翼型

２，在不同的攻角下时均升力系数的大小也不同，

但相差不大，最大差值不超过０．０８。３种翼型时

均升力系数的最大值均出现在α＝１５°时，并在α＝

２０°时下降，相比α＝１５°时分别下降了０．８％、

４．８％和０．７％。阻力方面，３种翼型在α≤５°时的

时均阻力系数非常接近，随着攻角的增大时均阻

力系数逐渐增大，翼型２具有最小的时均阻力系

数，且在α＝１０°时相比其他两种翼型的阻力降幅

最大，分别达到了２２％和２７％，而翼型３的时均

阻力系数最大，当α＝２０°时，翼型３的时均阻力系

数约为其他两种翼型的１．２２倍。

图６　不同攻角下３种翼型的时均升力系数

Ｆｉｇ．６　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｔｈｒｅｅａｉｒｆｏｉｌｓ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ

图７　不同攻角下３种翼型的时均阻力系数

Ｆｉｇ．７　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｔｈｒｅｅａｉｒｆｏｉｌｓ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ

为进一步比较褶皱在不同位置时翼型的气动

性能，图８中给出了３种翼型不同攻角下的时均

升阻比（珚犆犔／珚犆犇）。从图８可以看出，３种翼型的时

均升阻比随攻角的变化趋势相同，均随攻角先增

加再减小，最佳时均升阻比对应攻角范围为５°～

１０°；翼型３的气动性能最佳，其最大时均升阻比

可达４．４２（α＝５°），而翼型１的气动性能最差，最

７３４１
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大时均升阻比仅为２．８７（α＝１０°）。翼型３在α＝

１０°时的时均升阻比较攻角为５°时略小，但较翼型

１和翼型２时均升阻比增幅最大，分别达到４９％

和３３％。

图８　不同攻角下３种翼型的时均升阻比

Ｆｉｇ．８　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｏｆｔｈｒｅｅａｉｒｆｏｉｌｓ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ

通过前面的比较发现翼型３的气动性能最

优，为对其进行深入分析，在图９中给出了α＝１０°

时３种翼型的时均流线图。３种翼型的前缘涡都

出现了脱落迹象，通过对比图９（ａ）和图９（ｂ）可以

发现翼型１比翼型２产生了更大的前缘涡，由于

前缘涡对于升力的提高起着关键作用［２４］，这可以

解释为何翼型１在α＝１０°时升力系数大于翼型

２。翼型３与翼型１前缘涡的尺寸虽然相差不大，

但是翼型３前缘涡的脱落速度较慢，相反翼型３

的前缘涡结构更为扁平集中，并在前缘涡正下方

的褶皱中产生了与前缘涡流动方向相反的涡，褶

皱中的涡对前缘涡产生了吸附作用［２０］，从而使前

缘涡的流动更贴近壁面，并延缓了前缘涡的脱落，

这种现象对于升力的提高具有积极的作用。

图１０给出了与图９流场结构相对应的时均

压力系数分布云图和上下表面时均压力系数

（珚犆ｐ）曲线。从图１０右侧的时均压力系数曲线可

以看出，不同弦向位置处的褶皱结构对翼型下表

面压力系数的影响相同，即在相对应的褶皱位置

处均产生了负压的峰值，从整个弦向来看，褶皱越

靠近尾缘反而会在翼型前缘的下表面产生更大的

正压力区域。而对于翼型上表面，由于中部位置

的褶皱不利于前缘涡的形成，所以翼型２的上表

面产生的负压较小，而在前缘涡较大的翼型１和

翼型３的上表面产生了较大的负压。与翼型１相

图９　３种翼型的时均流线图（犚犲＝１５００，α＝１０°）

Ｆｉｇ．９　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｔｈｒｅｅａｉｒｆｏｉｌｓ

（犚犲＝１５００，α＝１０°）

比，翼型３每个褶皱的上方都产生了一个负压峰

值，这与前缘涡更贴近翼型壁面有关，翼型３上表

面在０～０．７犮位置上的负压比翼型１更大，这说

明前缘涡的延迟脱落也会增大翼型上表面的负

压，使翼型上下表面产生更大的压力差，这也是翼

型３的升力系数大于翼型１和翼型２的原因。

为分析褶皱位于尾缘的翼型在更大攻角下的

流动机理，在图１１和图１２中分别给出了翼型１

和翼型３在α＝１５°和２０°时的时均流线和压力分

布系数云图。比较图９（ｃ）和图１１（ｃ）中翼型３在

α＝１０°，１５°的流线图，可以发现，当α＝１５°时，翼

型３前缘涡下方的褶皱中也产生了与前缘涡流动

方向相反的涡，这与α＝１０°时相同，褶皱中的涡延

缓了前缘涡的脱落，因此翼型３的前缘涡靠近翼

型中部，而翼型１的前缘涡已经脱落到尾缘，这使

翼型３上表面的负压大于翼型１。当攻角增加到

２０°时，流动分离现象的出现使翼型３上表面褶皱

中的涡开始脱离壁面，但依然保持了对前缘涡的

吸附作用，这阻止了前缘涡的快速脱落，使翼型３

上表面的涡结构相比于翼型１更加紧凑，因此在

α＝２０°时翼型３上表面依然具有比翼型１上表面

更大的负压。

８３４１
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图１０　３种翼型的时均压力系数分布云图和时均表面

压力系数曲线（犚犲＝１５００，α＝１０°）

Ｆｉｇ．１０　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒｓ

ａｎｄｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓｏｆ

ｔｈｒｅｅａｉｒｆｏｉｌｓ（犚犲＝１５００，α＝１０°）

图１１　翼型１和翼型３的时均流线和时均压力系数

分布云图（犚犲＝１５００，α＝１５°）

Ｆｉｇ．１１　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆａｉｒｆｏｉｌ１ａｎｄａｉｒｆｏｉｌ３

（犚犲＝１５００，α＝１５°）

图１２　翼型１和翼型３的时均流线和时均压力系数

分布云图（犚犲＝１５００，α＝２０°）

Ｆｉｇ．１２　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆａｉｒｆｏｉｌ１ａｎｄａｉｒｆｏｉｌ３

（犚犲＝１５００，α＝２０°）

３２　雷诺数的影响

犚犲＝１５００时不同褶皱翼型在α＝０°～２０°范

围内的气动性能研究结果表明，褶皱位于翼型尾

缘时具有最佳的滑翔气动性能。为进一步明确３

种褶皱翼型在不同雷诺数下的气动性能情况，分

别选取犚犲＝７００，１５００，２３００，α＝１０°的情形进行

研究，并在犚犲＝２３００的计算中减小计算的时间

步长以便捕捉到更准确的流场结构。

图１３给出了３种翼型在不同雷诺数下的时

均升力系数，可以发现３种翼型的时均升力系数

图１３　不同犚犲下３种翼型的时均升力系数（α＝１０°）

Ｆｉｇ．１３　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｔｈｒｅｅａｉｒｆｏｉｌｓ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犚犲（α＝１０°）

都随雷诺数的增大而增大；翼型３的时均升力系

９３４１
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数均大于其余两种翼型，当犚犲＝７００时，翼型３的

时均升力系数较翼型１和翼型２分别提高３３％

和２７％，当犚犲＝２３００时，翼型３的时均升力系数

较翼型１和翼型２分别提高２５％和３９％。

通过图１４给出的不同雷诺数下３种翼型的

时均阻力系数则可以发现翼型１和翼型３具有相

似的阻力系数，翼型２的时均阻力系数最低。

图１５给出了不同雷诺数下３种翼型的时均

升阻比，可以发现尽管翼型２在犚犲＝１５００，２３００

时时均升力系数小于翼型１，但由于翼型２阻力

系数更小，使其时均升阻比相比于翼型１在犚犲＝

１５００时提高了１２％，在 犚犲＝２３００时提高了

图１４　不同犚犲下３种翼型的时均阻力系数（α＝１０°）

Ｆｉｇ．１４　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｔｈｒｅｅａｉｒｆｏｉｌｓ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犚犲（α＝１０°）

图１５　不同犚犲下３种翼型的时均升阻比（α＝１０°）

Ｆｉｇ．１５　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｏｆｔｈｒｅｅａｉｒｆｏｉｌｓ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犚犲（α＝１０°）

１１％。而翼型３在不同雷诺数时的时均升阻比仍

是３种翼型中最大的；因此越靠近尾缘位置的褶

皱结构对翼型的滑翔性能越有利。

图１６和图１７为不同雷诺数时３种翼型在

α＝１０°时的时均流线和时均压力系数分布云图。

当犚犲＝７００时，由于翼型１的褶皱位于前缘，其波

峰对前缘涡产生了不利的影响，导致翼型１上表

面的负压较小（图１７），使翼型１此时的升力系数

最小。当雷诺数增大到１５００，中部位置的褶皱对

前缘涡的影响变得明显，如图９（ｂ）所示，这使翼

型２升力系数的增幅小于翼型１和翼型３。当

犚犲＝２３００时，流场结构变得复杂，３种翼型前缘

涡正下方的褶皱中都出现了与前缘涡流动相反的

涡，但翼型２的前缘涡仍小于其他两个翼型，因此

翼型２上表面的负压最小。与翼型３相比，翼型

１前缘的褶皱加快了前缘涡的脱落，而翼型３尾

缘的褶皱使前缘涡在脱落时更靠近壁面，因此翼

型３的上表面产生了更大的负压区域，这说明在

不同雷诺数下，尾缘的褶皱总能起到保持前缘涡

附着的作用。

图１６　不同犚犲下３种翼型的时均流线图（α＝１０°）

Ｆｉｇ．１６　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｔｈｒｅｅａｉｒｆｏｉｌｓ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犚犲（α＝１０°）
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图１７　不同犚犲下３种翼型的时均压力系数分布云图

（α＝１０°）

Ｆｉｇ．１７　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆ

ｔｈｒｅｅａｉｒｆｏｉｌｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犚犲（α＝１０°）

４　结　论

１）３种翼型结构中，褶皱位于尾缘时翼型具

有最大的升力系数和升阻比；褶皱位于中部时翼

型的阻力系数最小。

２）在犚犲＝１５００的情形下，当α＝１０°，１５°时，

尾缘褶皱中的涡会对前缘涡产生吸附效果，使前

缘涡更贴近壁面，延缓了前缘涡的脱落；当攻角增

加到２０°时，３种翼型的升力系数下降，尽管尾缘

褶皱中的涡开始脱离壁面，但依然具有对前缘涡

的吸附作用，这使褶皱位于尾缘的翼型上表面具

有比其他翼型上表面更大的负压。

３）攻角一定时，３种翼型的升阻比都随雷诺

数的增大而增大；当犚犲＝７００时，前缘褶皱的波

峰对前缘涡造成了不利的影响，使褶皱位于前缘

的翼型升力系数最小；当犚犲＝２３００时，尾缘褶皱

的存在使前缘涡在脱落时更贴近壁面，从而在翼

型上表面产生了更大的负压区域。
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ｃｏｒｒｕｇａｔｉｏｎａｔｇｌｉｄｉｎｇｆｌｉｇｈｔａｔｌｏｗＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｓ［Ｊ］．

ＰｈｙｓｉｃｓｏｆＦｌｕｉｄｓ，２０１３，２５（７）：０７１９０５．１０７１９０５．１５．

［２２］　ＲＥＥＳＣＪＣ．Ｆｏｒｍａｎｄｆｕｎｃｔｉｏｎｉｎｃｏｒｒｕｇａｔｅｄｉｎｓｅｃｔｗｉｎｇｓ

［Ｊ］．Ｎａｔｕｒｅ，１９７５，２５６（５５１４）：２００２０３．

［２３］　ＷＡＫＥＬＩＮＧＪＭ，ＥＬＬＩＮＧＴＯＮＣＰ．Ｄｒａｇｏｎｆｌｙｆｌｉｇｈｔ：Ⅰ

ｇｌｉｄｉｎｇｆｌｉｇｈｔａｎｄｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｓ［Ｊ］．Ｔｈｅ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＢｉｏｌｏｇｙ，１９９７，２００（３）：５４３５５６．

［２４］　孙茂．昆虫飞行的空气动力学［Ｊ］．力学进展，２０１５，４５（１）：

１２８．

ＳＵＮＭａｏ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｉｎｓｅｃｔｆｌｉｇｈｔ［Ｊ］．Ａｄｖａｎｃｅｓｉｎ

Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１５，４５（１）：１２８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

（编辑：陈　越）
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