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仿生减阻翼型的气动性能
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摘 要：利用一种基于滑移边界理论的仿生肋条结构的模化方法，对仿生减阻翼型的气动性能开展了数

值模拟研究。结果显示：肋条结构同时布置在翼型压力面和吸力面湍流区域时，仿生减阻翼型的阻力可降低

1. 73%~3. 07%，升阻比可提高 2. 10%~4. 08%，其中黏性阻力的减小是总阻力下降的主要原因。对流场分析

表明，仿生减阻翼型的速度曲线出现一定抬升，使得湍流边界层中的黏性子层增厚，进而导致了仿生减阻翼型

气动性能的提升。
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Aerodynamic performance for bionic drag⁃reducing airfoil
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Abstract：By adopting a bionic riblet model based on the slip⁃boundary theory, the aerody⁃
namic performance for the bionic drag ⁃ reducing airfoil was numerically investigated.The results
suggest that the total drag of the bionic drag⁃reducing airfoil could reduce by 1.73%-3.07% and
the lift⁃drag ratio could increase by 2.10%-4.08% when riblets are applied in turbulence regions
of both pressure and suction surfaces.The main reason for the total drag reduction was attributed
to the decrease of the viscous drag.Flow field analysis indicated that the velocity profile of the bi⁃
onic drag⁃reducing airfoil had an uplift compared with the smooth airfoil,resulting in an increase of
the viscous⁃sublayer thickness.The aerodynamic performance was then improved.
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在流体机械领域，阻力的降低对于各类翼型

整体气动性能的提升具有重要意义，低阻力翼型

的设计开发也是研究人员一直追求的目标。在现

有的减阻技术中，基于鲨鱼皮结构的仿生肋条减

阻技术以其结构简单、减阻效果显著等优点被认

为最具工程应用潜力 [1⁃4]。将仿生肋条结构置于翼

型表面制作而成的仿生减阻翼型（以下简称仿生

减阻翼型）近年来受到人们越来越多的关注，研究
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人员也对此开展了一些研究工作，发现相比于光

滑翼型，仿生减阻翼型的阻力可降低 4%左右 [5⁃6]。

数值计算是研究翼型气动性能的重要方法，

然而与翼型相比，肋条结构的尺寸很小，通常与翼

型尺寸相差 3~4个数量级，这就导致在数值计算

时，仿生减阻翼型的网格量巨大，计算成本高，有

些情况下甚至会超出目前常规计算设备所能承受

的范围。因此，需要将仿生减阻翼型模化成修改

了一定参数的光滑翼型，然后再进行数值计算，这

样可避免直接对仿生减阻翼型进行数值计算时网

格量大的问题。

目前，针对肋条结构的模化，研究人员已经提

出了几种模化方法。Aupoix等 [7]最先提出了一种

肋条模化方法，该方法对已有的实验数据进行拟

合，建立了肋条尺度和湍流模型参数之间的关系，

然后通过改变光滑表面的相关湍流参数来得到肋

条的减阻效果和表面流场。Mele等 [8⁃9]认为肋条

结构可以看作一个粗糙元，然后基于粗糙表面相

关理论，建立了肋条尺寸和表征表面粗糙度的参

数之间的关系式，实现了对肋条结构的模化。在

该方法的基础上，Okabayashi等 [10]针对两款二维

肋条也开发了相应的模化模型。

对于肋条模化方法在翼型上的应用效果，

Koepplin等 [11]在 Aupoix等 [7]提出的模化关系式的

基础上，研究了当肋条与来流方向存在一定夹角

时对翼型气动性能的影响，结果显示当夹角小于

15°时，肋条结构才能够提升翼型的气动性能。

Mele等 [9]将开发的模化方法应用于翼型上，发现

肋条结构能够有效减小翼型表面湍流区域的摩擦

因数，同时升力系数也有一定增加。此外，Mele
和 Tognaccini[12]通过研究揭示了仿生减阻翼型表

面的速度曲线相比于光滑翼型向上偏移了一定距

离的现象。最近，Bliamis等 [13]发现随着翼型攻角

的增加，模化肋条的减阻效果逐渐下降，且采用不

同的湍流模型，所得到的减阻效果具有一定的

差别。

以上几种方法虽然在一定程度上实现了对肋

条结构的模化，但基本思路均是基于数据拟合的

经验方法，缺乏充分的理论支撑，且针对不同的数

值计算方法需要调整不同的经验参数，给肋条在

翼型上的实际工程应用带来了不便。此外，肋条

对翼型气动性能的影响也需要进行进一步的分析

和研究。

由流体力学理论可知，在光滑壁面上施加一

定的滑移速度会出现一定的减阻效果 [14]，并且其

流场分布与肋条表面的流场分布十分相似。本文

前期的研究成果也证明了可以利用滑移边界来模

化肋条结构的作用效果 [15]，但是还未将该方法应

用在仿生减阻翼型上，因此，本文通过建立肋条尺

寸与滑移速度之间的定量关系式，然后将其应用

到仿生减阻翼型上，进而对仿生减阻翼型的气动

性能进行研究。

1 模化方法

肋 条 的 减 阻 率 R d 与 其 无 量 纲 尺 寸 ℓ+g
（ℓ+g = ℓguτ ν）有关 [16]，其中 ℓg 为肋条截面积 A的

开平方,ℓg = A；uτ为表面摩擦速度；ν为流体的

运动黏度。典型的肋条截面形状和减阻率曲线如

图 1和图 2所示，图中 s为肋条宽度，h为肋条高

度，γ为三角形肋条和梯形肋条的侧壁角度，t为
刀刃形肋条的壁厚。

图 1 三种常见肋条的截面形状

Fig.1 Cross sections of three common⁃used riblets

图 2 肋条减阻率曲线

Fig.2 Drag reduction ratio curve of riblets
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对于光滑表面，其截面平均速度U b0满足

U b0

uτ0
= 1
κ
ln δuτ0

ν
+ F （1）

式中 uτ0为光滑表面的摩擦速度；κ为冯卡门常数，

取值 0.41[17]；δ为计算域的半高；ν为动力黏度；F
为截距常数，一般取值 3.2[18]。

式（1）中，δuτ0 ν可以用基于截面平均速度的

雷诺数 Reb和光滑表面摩擦因数 c f0来表示

δuτ0
ν
= Reb

2 ( c f02 )
1/2

（2）

其中基于截面平均速度的雷诺数 Reb = 2δU b0 ν；

光滑表面摩擦因数 c f0 = 2 u2τ0 U 2
b0。

对于滑移边界表面，根据滑移边界理论，如果

将其无量纲速度曲线向下移动距离U +
s 后将与光

滑表面的速度曲线重合（U +
s = U s uτs，U s为滑移

速度，uτs为滑移边界表面的摩擦速度）[19]。针对向

下移动距离 U +
s 后的速度曲线，定义其截面平均

速度为U bs⁃s，可知

U bs =U s +U bs⁃s （3）
U bs⁃s

uτs
= 1
κ
ln δuτs

ν
+ F （4）

式中U bs为滑移边界表面的截面平均速度。

因为滑移边界表面与光滑表面相比，质量流

量并未发生变化，可知

U b0 =U bs （5）
此外，减阻率可以用下式表示：

R d = ( uτsuτ0 )
2

- 1 （6）

综上，根据式（1）~式（6）可得

U +
s =

1- 1+ R d

κ
ln
é

ë
êê

ù

û
úú

Reb
2 ( )c f02

1/2

-

1+ R d

κ
ln R d ( 1+ R d )+ F (1- 1+ R d )

（7）

式（7）建立了减阻率 R d 与无量纲滑移速度

U +
s 之间的定量关系式。通过式（7），结合肋条减

阻曲线（R d~ℓ+g），即可建立肋条无量纲尺寸参数

ℓ+g 与无量纲滑移速度U +
s 之间的定量关系。

在对肋条结构进行数值计算时，首先计算出

肋条对应的滑移速度，然后将滑移速度添加到光

滑壁面的边界条件中，最后通过计算带有一定滑

移边界的光滑表面来得到实体肋条的流场分布，

实现对肋条结构的模化。

该模化方法与其他模化方法相比，优点在于

建立了肋条尺寸参数与模化参数之间的定量关

系，基于该模化关系式，可确定特定肋条结构的模

化参数。而其他模化方法需要通过对实验数据或

数值计算结果进行拟合来得到模化参数，不同环

境下的模化参数不一样，为了确保模化方法的准

确性，需要对大量的实验数据或者计算数据进行

拟合。对于某些新型的肋条结构，实验数据或数

值计算数据并不充足，导致这些方法的应用受到

一定限制。

同时，由式（7）可知，模化参数 U +
s 的计算与

肋条减阻率 R d有关，而减阻率的确定并不限定于

具体的肋条结构，即该模化方法适用于所有形状

的肋条结构。而在其他已有的模化方法中，不同

形状肋条的模化关系式并不一样，该特点也在一

定程度上限制了这些方法的实际应用。

需要注意的是，本文所提出的模化方法仅适

用于肋条处于减阻状态的情况（肋条无量纲宽度

s+<30, s+ = suτ/v），因为当肋条处于减阻状态

时，肋条仅对近壁区黏性区的流场产生影响，使得

肋条表面无量纲速度曲线相比于光滑表面在对数

律区和主流区向上提升一定距离 [20]，该现象与滑

移边界表面的速度曲线分布相吻合。而当肋条处

于增阻状态时，由于尺寸增大，肋条结构将直接影

响对数律区的流场分布，导致肋条表面的速度曲

线与滑移边界表面的速度曲线不一致，即式（4）将

不再适用。

2 翼型数值计算

2. 1 计算设置

本文选用的翼型型号为 DU⁃96⁃W⁃18，该翼

型由荷兰代尔夫特理工大学设计开发，广泛用于

风力机的叶片中。计算域如图 3所示，计算域外

边界距离翼型均为 25c（c为翼型弦长），该长度可

图 3 计算域示意图

Fig.3 Schematic of the computational domain
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保证外边界对翼型周围流场没有影响 [21]。计算域

进口形状为半圆形，设置为速度进口边界条件；上

下边界设置为对称边界条件；出口边界条件为压

力出口。翼型弦长 c=1 m，来流雷诺数 Re∞ =
U∞ c ν= 2.2× 106（其中U∞为来流速度）。由于

翼型在大攻角下将发生流动分离，在实际运行过

程中应尽量避免出现该状况，因此，本文研究的攻

角 α范围设置为 0°≤ α≤ 8°。
数值计算平台采用 ANSYS FLUENT 15.0，

湍流模型为 transition SST（shear stress transport）
模型，压力速度耦合的求解采用 SIMPLE（semi⁃
implicit method for pressure linked equations）算

法，梯度项离散方法为基于网格单元的最小二乘

法，压力项离散采用二阶格式，动量方程、湍动能

和耗散率的求解均采用二阶迎风格式。

由于仿生肋条结构只有在湍流状态下才具有

减阻效果 [22]，而自由来流在流经翼型表面时，首先

会经历一段距离的层流区，然后在一定弦长位置

处层流发生转捩，最后才能形成湍流状态，因此，

肋条结构需要布置在翼型表面转捩点之后的湍流

区域。基于以上考虑，本文共设置了以下四个算

例进行研究，如图 4所示：①光滑翼型；②仿生减

阻翼型 Case Ⅰ，肋条结构布置在翼型压力面和吸

力面的湍流区域；③仿生减阻翼型 Case Ⅱ，肋条

图 4 算例设置示意图

Fig.4 Schematic of the case setup

结构布置在翼型压力面的湍流区域；④仿生翼型

case Ⅲ，肋条结构布置在翼型吸力面的湍流区域。

图中 x表示翼型来流方向位置坐标，y表示垂直于

翼型来流方向位置坐标。

2. 2 网格无关性验证

针对网格无关性的验证，本文划分了三套网

格：①粗网格：网格量为 5万；②中网格：网格量为

11万；③细网格：网格量为 19万。三套网格均为 c
类型划分网格，且法向第一层网格高度均满足

Δy+1 < 1。粗网格算例下翼型表面近壁区的网格

划分如图 5所示，中网格和细网格算例在流向和

法向方向对网格进行等比例加密。

图 5 翼型近壁区网格分布

Fig.5 Grid distribution in the near⁃wall region around
the airfoil
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0°~8°攻角下，光滑翼型的升力系数 CL 和阻

力系数 CD如图 6所示。从图中可以看出，除了在

8°攻角下粗网格的阻力系数与其他两种计算结果

相比有一定误差外，其他攻角下三种计算的结果

均吻合较好，表明在数值计算时采用中网格的网

格量进行数值计算是合理的，因此本文之后的分

析结果均是采用中网格进行计算得到的。

3 肋条结构

3. 1 肋条布置位置

由于肋条结构需要布置在翼型表面转捩点之

后的湍流区域，因此首先需要确定翼型压力面和

吸力面转捩点所处的位置。流动发生转捩时翼型

表面的摩擦因数 c f会急剧增加，因此，可以根据摩

擦因数曲线来确定翼型转捩点的位置，如图 7
所示。

需要注意的是，在所有攻角下，翼型的自由来

流方向保持一致（均沿 x方向），通过对翼型进行

对应攻角的旋转来实现不同攻角下翼型的数值计

算（旋转中心为翼型的气动中心，即距离翼型前缘

1/4弦长的位置），这就导致每个攻角下翼型的弦

向并不统一，进而使得根据图 7提取的转捩位置

点并不是在统一的标度下。为此，需要对提取的

转捩位置点进行相应的坐标转换，坐标转换公式

可表示为

xm = ( xb -M c )cos
απ
180 - yb sin

απ
180 +M c

（8）

ym = ( xb -M c )sin
απ
180 + yb cos

απ
180 （9）

式中 xb、yb为根据摩擦因数曲线提取的转捩点坐

标；xm、ym为修正后的转捩点坐标；M c为旋转中

心的横坐标，M c = 0.25 m。

图 8为进行坐标修正后，翼型压力面和吸力

面的转捩位置分布。可以看出在不同的攻角下，

转捩点所处的位置并不相同，由于肋条结构布置

在转捩点前并没有减阻效果甚至会出现增阻现

象，因此，为了避免在翼型攻角发生改变后一部分

肋条处于转捩点前的情况出现，需要将肋条布置

在离翼型前缘最远的转捩点位置。从图中可知，

翼型压力面转捩发生的最远距离为 78.2%的弦

长位置（8°攻角），吸力面转捩发生的最远距离为

图 6 光滑翼型的升力系数和阻力系数

Fig.6 Lift coefficient and drag coefficient for the
smooth airfoil

图 8 光滑翼型表面转捩点位置

Fig.8 Locations of transition points on airfoil surfaces

图 7 翼型表面转捩点的确定

Fig.7 Determination of transition points on airfoil surfaces
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51.4%的弦长位置（0°攻角），因此，在压力面，将

肋条结构布置在 78.2%弦长位置到尾缘之间的

区域，在吸力面，将肋条结构布置在 51.4%弦长

位置到尾缘之间的区域。

3. 2 肋条模化参数

本文选择梯形截面形状的肋条作为研究对

象，肋条宽度 s=0.000 2 m，高度 h=0.000 1 m，肋

尖角度 30°（对应的 ℓg=0.000 132 m）。利用该肋

条的减阻曲线 [23]，结合理论的模化关系式（式

（7）），可以得到不同肋条无量纲尺寸 ℓ+g 下对应的

无量纲滑移速度U +
s ，如图 9所示。根据这些数据

点，可以得到适用于所有肋条尺寸的模化关系式，

可表示为

U +
s = A 0 + A 1 ℓ+g + A 2 ( ℓ+g )2 + A 3 ( ℓ+g )3

（10）
式 中 A 0=0，A 1=0.065 69，A 2=0.009 53，A 3=
-0.000 721。

最后，根据翼型表面肋条布置区域的肋条无

量纲尺寸 ℓ+g 的分布，利用式（10）得到对应无量纲

滑移速度 U +
s 的分布，然后将该无量纲滑移速度

分布添加到翼型的壁面边界条件中，通过计算带

有一定滑移边界的光滑翼型来得到仿生减阻翼型

的气动性能和流场分布。

4 结果与讨论

4. 1 气动性能

图 10为仿生减阻翼型升力系数和阻力系数

相比于光滑翼型的变化（图中带 0下标的符号均

表示光滑翼型相关参数，符号Δ均表示仿生减阻翼

型相关参数减去光滑翼型相关参数）。从图 10（a）
中可以看出，对于肋条布置在翼型压力面和吸力

面的情况（Case Ⅰ）以及肋条仅布置在吸力面的

情况（Case Ⅲ），仿生减阻翼型的升力系数有了一

定的提升且两种算例下的提升量接近相同。0°攻
角时升力系数的提升最为明显，约 0.92%，随着攻

角的增大，提升量逐渐减小，8°攻角时升力系数提

升 约 0.31%。 当 肋 条 仅 布 置 在 翼 型 压 力 面 时

（Case Ⅱ），仿生减阻翼型的升力系数几乎没有发

生变化。

对于阻力系数的变化（图 10（b）），三个算例

中仿生减阻翼型的阻力系数均有一定程度的减

小，并且随着攻角的增大，减阻的效果逐渐下降。

其中肋条布置在压力面和吸力面时（Case Ⅰ）阻

力系数的减小最为明显，最大可降低 3.07%，最小

可降低 1.73%。肋条仅布置在吸力面时（Case
Ⅲ），阻力系数最大可降低 2.55%，最小可降低

1.45%。而肋条仅布置在压力面时（Case Ⅱ），阻

力系数的降低效果最不明显，最大可降低 0.61%，

最小可降低 0.14%。

翼型的阻力包括两部分：压差阻力和黏性阻

力。图 11为仿生减阻翼型压差阻力系数和黏性

阻力系数的变化。对于 Case Ⅰ和 Case Ⅲ算例，

图 10 仿生减阻翼型的升力系数和阻力系数的变化

Fig.10 Variations of lift coefficient and drag coefficients
for the bionic drag⁃reducing airfoil

图 9 不同无量纲肋条尺寸下对应的滑移速度

Fig.9 Slip velocities at different non⁃dimensional
riblet scales
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仿生减阻翼型的压差阻力系数和黏性阻力系数均

有一定程度的减小，并且黏性阻力系数减小的幅

度要大于压差阻力系数减小的幅度（Case Ⅲ算例

的 8°攻角除外，该攻角下两者减小的幅度接近相

等），以上结果表明黏性阻力的减小在仿生减阻翼

型总阻力下降中占主导地位。对于 Case Ⅱ算例，

压差阻力系数变化很小，在有些攻角下甚至出现

了压差阻力系数增加的现象，即在该算例下仿生

减阻翼型的总阻力下降全部由黏性阻力减小所

贡献。

通过以上分析可知，黏性阻力的减小是仿生

减阻翼型总阻力降低的主要原因，但在某些算例

的某些攻角下，仿生减阻翼型的压差阻力也有一

定程度的下降。

图 12为仿生减阻翼型升阻比 L D的变化，可

以看出，随着攻角的增大，仿生减阻翼型升阻比的

提升效果逐渐下降。对于 Case Ⅰ，仿生减阻翼型

升阻比的提升最为明显，最大提升 4.08%，最小提

升 2.10%。对于Case Ⅲ，升阻比最大提升 3.60%，

最小提升 1.77%。Case Ⅱ算例下升阻比的提升最

不显著，最大提升 0.59%，最小提升 0.16%。

4. 2 流场分布

图 13为 0°攻角下光滑翼型和仿生减阻翼型

表面流场中无量纲速度 U+ 的曲线分布，其中仿

生减阻翼型速度曲线选取的位置为布置肋条的区

域，光滑翼型选取相同的对应区域（图中 y+ =
y 'uι/ν,其中 y+为相对于翼型表面的垂直距离，为

无量纲高度）。从图中可以看出，相比于光滑翼

型，布置了肋条结构的翼型表面的速度曲线向上

抬升一定距离，该现象与实体肋条对流场的作用

效果相同 [20,24]。速度曲线向上抬升导致湍流边界

图 11 仿生减阻翼型阻力系数的变化

Fig.11 Variations of drag coefficients for the bionic
drag⁃reducing airfoil

图 12 仿生减阻翼型升阻比的变化

Fig.12 Variations of the lift⁃drag ratio for the bionic
drag⁃reducing airfoil
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图 13 翼型表面无量纲速度曲线（α=0°）
Fig.13 Non⁃dimensional velocity profiles on the airfoil

surface（α=0°）

层的黏性子层增厚 [22]，使得翼型表面布置肋条区

域的摩擦阻力减小（如图 14所示，其中在压力面，

肋条结构从 78.2%弦长位置开始布置，在吸力

面，肋条结构从 51.4%弦长位置开始布置）。翼

型表面摩擦阻力的减小影响了整个仿生减阻翼型

的气动性能，从而导致仿生减阻翼型出现一定的

减阻效果。此外，对于其他攻角下翼型表面速度

曲线的分析也可得出同样的结论。

5 结 论

本文利用一种基于滑移边界理论的仿生肋条

结构的模化方法，对仿生减阻翼型的气动性能开

展了数值模拟研究，主要得出以下结论：

1）肋条结构在翼型压力面和吸力面湍流区

域同时布置时，仿生减阻翼型的气动性能最好。

与光滑翼型相比，阻力可降低 1.73%~3.07%，升

阻比可提高 2.10%~4.08%。

2）仿生减阻翼型的压差阻力和黏性阻力均

有一定程度的减小，其中黏性阻力的减小在总阻

力下降中占主导作用。

3）在肋条布置区域，仿生减阻翼型的表面速

度曲线出现一定抬升，使得湍流边界层中的黏性

子层增厚，进而使得仿生减阻翼型的气动性能得

到提升。
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