
航空动力学报
Journal of Aerospace Power

第 37 卷 第 7 期
2022 年 7 月

Vol. 37 No. 7
Jul. 2022

低雷诺数仿生分离流翼型气动特性初探
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摘 要：为了探索适合低雷诺数微型飞行器的翼型形式，基于对自然界鸟类和昆虫滑翔飞行时翅膀形状

的观察，设计出一种由前缘削尖平板和后缘圆弧翼型组合而成的仿生分离流翼型。数值研究结果表明，气流在

削尖平板的前缘点强制分离，形成大范围低压分离流动，随后在后部圆弧翼上表面再附形成稳定低压涡流区，

从而实现较高的气动效率和较强的抵抗大气湍流的能力。上削尖平板可以使流动分离点固定在削尖点。相对

于单独平板，仿生分离流翼型的升力系数有大幅提高，迎角为 4°时提高了 112%。此外，仿生分离流翼型可以在

较宽的迎角范围内（4°~20°）保持高升力，但是迎角增加，阻力也快速增大，因此小迎角情况下（小于 4°）气动效

率更优。
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Abstract：In order to explore the type of airfoil suitable for low Reynolds number micro aeri‑
al vehicles，based on the observation of the wing shape of natural birds and insects during gliding
flight in nature，a bioinspired separated flow airfoil composed of a sharpened leading edge flat plate
and a circular arc airfoil was designed. Computational results demonstrated that the flow was
forced to be separated at the sharp leading edge to generate low pressure flow and then be reattached
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at the upper surface of the rear arc airfoil to form stable low pressure vortical flow，thus high aero‑
dynamic efficiency and strong turbulence resistance could be achieved. The separation could be
fixed at the sharp leading edge point for upper ‑ cropped flat plate. Compared with the single
cropped flat plate，the lift coefficient of the bioinspired separated flow airfoil was improved signifi‑
cantly，by 112% at angle of attack 4°.In addition，the bioinspired separated flow airfoil can main‑
tain high lift within a wide range of angle of attack between 4° and 20°，but the aerodynamic effi‑
ciency was higher at angles of attack lower than 4° because the drag increased rapidly with the in‑
crease of the angle of attack.

Key words：bioinspired separated flow airfoil； low Reynolds number flow；

flow separation；aerodynamic performance；aerodynamic turbulence

微型飞行器（micro aerial vehicle,MAV）是航

空领域近 20年来的前沿研究课题 [1‑4]。按照定义，

MAV的尺寸小于 15 cm（6 inch），起飞总质量小

于 200 g，飞行速度约为 10 m/s[5‑7]。因为它的几何

尺寸小，结构质量轻，所以MAV可以更方便地执

行一些常规飞行器难以完成的特殊任务，如限定

空间内的环境监测、地质勘探、低空侦查、通信中

继等 [5‑10]。但是，由于几何尺寸小，飞行速度低，

MAV的飞行雷诺数很低（为 103~105），由此带来

一系列的低雷诺数气动难题，常规飞行器（雷诺数

在 106以上）气动设计的原理和方法此时已经不再

适用 [10‑12]。比如，固定翼MAV翼面上的气流很容

易发生分离，导致其气动效率急剧下降，因而航时

和航程均很有限。研究表明，雷诺数在 106~107

时，光滑翼最大升阻比的量级是 102~103，而雷诺

数在 104以下时，其最大升阻比的量级在 100以
下 [6]。此外，由于飞行速度和高度都很低，MAV
很容易受到飞行环境中阵风和大气湍流的影响，

从而造成操纵特性和飞行稳定性的显著下降 [1,6]。

由于低雷诺数流动的特点，目前按照大飞机

机翼缩比设计的 MAV 的气动效率较低，当前

MAV的进一步发展和应用遇到了新的技术瓶

颈 [6,10‑12]。为了提高MAV的气动性能和飞行稳定

性，必须开展新型气动布局的研究以探索更加适

合未来MAV的构型形式。通过对自然界中飞行

动物的观察发现，飞鸟和昆虫的翅膀构型可以在

不牺牲气动效率的情况下产生很强的抵抗阵风和

大气湍流的能力，它们的翅膀剖面并不像常规飞

机的翼型那样光滑，而是由飞羽、翅膜和翅脉形成

尖锐的前缘，从而使自由来流的分离位置固定在

尖锐的前缘处 [1,13‑25]。Luca等人据此设计了一款

由仿生分离流机翼构成的MAV（质量为 104 g），

根据他们的飞行实验以及风洞/水洞实验研究结

果，该MAV的飞行时长在同等动力条件下提高

了四倍，对大气湍流的抵抗能力也大幅提高 [1]。

Luca等人在布朗大学风洞和水洞实验室开

展的实验研究证明，他们设计的仿生分离流翼型

在不同湍流度（0.04%~6.9%）的大气环境中都可

以保持较好的飞行稳定性 [1]。但是，他们的结果

并没有关注翼型在不同迎角下的流场涡流结构和

升力阻力特性，也没有明确仿生分离流翼型的各

个部件在气动构型上的作用。因此，为了充分理

解和继续探索这种仿生分离流翼型的气动特性，

本文设计了一种仿生分离流翼型，由前缘削尖的

平板和平板后部倾斜放置的圆弧翼型组成，随后

对该翼型开展了数值模拟研究，详细地探究了低

雷诺数（Re=1.0×104）流动情况下该翼型在 0°~
20°迎角范围内的流动特性。此外，作为对照，研

究了后部圆弧翼的长度对总体气动特性的影响规

律，从而明确了仿生分离流翼型的流动特性和增

升增稳机理。在当前大力发展新型MAV的时代

背景下，希望本文的探索性研究能为未来更加高

效、更加稳定的MAV的设计和制造提供一定的

理论指导和技术支撑。

1 几何模型及算例验证

本文研究的几何模型如图 1所示，图中模型

的弦向和厚度方向分别用 X和Y来表示。图 1（a）
是平板几何外形，普通平板为黑色线型所示的长

方形，平板弦长 C=30 mm，厚度 t=1 mm，绿色线

型为前缘上表面削尖 30°的平板。图 1（b）中的黑

色线型 A就是本文所要研究的仿生分离流翼型，

前半部分是前缘上表面削尖 30°的平板（图 1（a）中

的绿色平板），圆弧翼型前缘为一个直径 D=1.5
mm的半圆，位于平板上表面 75%C的位置，圆弧

翼型上表面为直线，与平板表面的夹角为 15°，上
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表面长度为 15 mm，下表面与平板下表面后缘点

直线连接。作为对照，模型 A0的圆弧翼的上表

面只延伸至平板的后缘位置处，模型 A1的圆弧

翼的上表面平板后缘位置以后的长度只有模型A
的 一 半 。 自 由 来 流 风 速 V∞ 为 5 m/s，压 力 为

101 325 Pa，迎角变化范围为 0°~20°，计算间隔为

2°，基于平板弦长 C的雷诺数为 1.0×104。
本文数值模拟的重点在于验证程序对低雷诺

数流动的气动力计算以及对分离流动的捕捉能

力，考虑到商业软件的普适性以及鲁棒性，选择

ANSYS Fluent 19.5作为本文的流场模拟工具，

所有的计算工作在新加坡南洋理工大学高性能计

算中心 Gekko集群上完成。其中，流场求解部分

采用基于 SST（shear stress transfer）κ⁃ω湍流模

型的有限体积法 [26]，计算网格采用混合网格 [27‑29]，

包括附面层内的四边形单元（所有模型物面网格

节点之间距离约为 0.1 mm，附面层为 30层）以及

其他区域内采用阵面推进法生成的三角形网格单

元，模型 A不同区域的网格分布情况详见图 2。
图 2（a）是整体网格分布情况，远场边界为正方

形，边长为 40C。其中，正方形的左侧设置为速度

入口，右侧为压力出口。上下边界条件的设置与

迎角相关 [26]，迎角（α）为 0°时，上下边界均为压力

出口，迎角为正时，下边界为速度入口，上边界为

压力出口。图 2（b）中的四张图分别对应平板削

尖前缘点附近、平板与圆弧交接位置、圆弧位置、

圆弧翼后缘位置。由图可以看出，由于圆弧表面

曲率变化较大，平板与圆弧交接位置网格扭曲较

严重，其他区域的网格正交性保持很好。翼型表

面附面层第一层高度为 5.0×10-5 m（相应的 y+=
1.0），法向增长率为 1.12，附面层总层数为 30层。

其他几组模型的网格分布规律与图 2类似。

图 2 不同位置的计算网格分布（单位：mm）
Fig.2 Computational grid distribution at different

positions（unit:mm）

图 1 几何模型

Fig.1 Geometric shapes
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既然仿生分离流翼型由平板和圆弧翼型构

成，为了验证本文计算方法的可靠性，计算了典型

低雷诺数翼型 SD7003在迎角为 4°，雷诺数为 104

时的升阻力情况，并与文献 [30]中的水洞实验结

果进行了对比，远场和物面网格分布规律与图 2
中的仿生分离流翼型类似。不同方法的计算值与

实验值的详细对比如表 1和图 3所示。

图 3（a）是附面层第一层采用不同高度时物

面压力系数（C p）对比情况，由图可知，y+小于等于

1.0的三种网格得到的结果几乎完全重合，证明继

续加密网格对计算结果没有影响，因此下文所有

的网格附面层第一层高度均取为 y+=1.0。对比

如表 1和图 3（b）的结果可知，无黏模型的升阻比

（K）误差都很大，而 S‑A（Spalart‑Allmaras）和 SST
κ⁃ω两种全湍流模型的结果较好，升阻力的误差

都在 5%以内。对于转捩模型，虽然计算的流动

分离、转捩及再附位置都较好，但是其对阻力的过

分估计导致总阻力的误差较大。低雷诺数面临着

层流分离和分离诱导转捩等复杂问题，必须要考虑

转捩问题，但是由于本文的主要关注点在于研究分

离流翼型的总体气动特性以及后缘斜置平板长度

对气动特性的影响而不是精细流场结构演化特性，

并且 SST κ⁃ω计算的升力和阻力均与实验吻合更

好，因此下文的计算均采用 SST κ⁃ω全湍流模型。

另外，由于正迎角情况下前缘的尖角导致气流快速

转捩[1]，因此本文认为，对于仿生分离流翼型，采用

全湍流模型来计算升阻力特性是可行的。

2 数值模拟结果计算及分析

为了将仿生分离流翼型应用于未来 MAV，

必须首先深入研究该翼型在低雷诺数流动条件下

的气动特性。因此，本节主要分析该翼型在雷诺

数 Re=1.0×104，迎角为 0°~20°范围内的升阻力

变化情况。由于仿生分离流翼型平板的前缘是削

尖的，目的是使气流在此位置分离，所以文中对比

了普通长方形平板以及前缘上削尖平板的气动特

性，并详细探讨了仿生分离流翼型的气动特性，作

为对照，还计算了模型A0和模型A1两个模型（如

图 1（b）所示，与模型 A的差别仅在于圆弧翼后面

部分的长度）。需要注意，所有模型计算时的流动

条件完全一样，远场和物面网格的尺度和分布规

律也类似。由于仿生分离流翼型的总弦长比平板

稍大，所有模型升阻力系数的参考面积均选为各

模型在单位展长时的投影面积，因此模型A0、A1、A
对应的参考面积分别为 0.03、0.033 8、0.037 4 m2。

2. 1 平板及前缘削尖平板

图 4是普通平板和前缘上削尖平板的升力系

数 CL 和阻力系数 CD 的对比图。由图可知，普通

平板在迎角（α）为 0°~4°范围内升力系数线性增

加（升力线斜率大于 2π），随后开始缓慢增加。而

削尖平板的在迎角为 0°~6°时升力近似线性增加

表 1 不同方法计算的升力系数阻力系数对比

Table 1 Comparison of lift and drag coefficients by
different computational methods

计算方法

实验值

无黏模型

S‑A模型

SST κ⁃ω模型

γ‑Reθ转捩模型

升力系数

（相对误差）

0. 561（参考值）

0. 654 1（16. 60%）

0. 556 1（-0. 87%）

0. 548 1（-2. 30%）

0. 565 4（0. 78%）

阻力系数

（相对误差）

0. 021（参考值）

0. 002 5（-88. 10%）

0. 021 9（4. 29%）

0. 020 5（-2. 38%）

0. 022 3（6. 19%）

图 3 压力系数对比

Fig.3 Comparison of pressure coefficient
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（升力线斜率约为 2π），在迎角为 8°时达到最大值

后开始缓慢减小，到迎角为 14°后开始缓慢增加。

从升力系数的数值来看，在 0°迎角时，由于流动的

对称性，普通平板升力为零，而削尖平板的升力为

正，不过绝对数值都很小。在迎角为 2°~4°时，普

通平板的升力系数比削尖平板稍大，在迎角为

6°~14°时，削尖平板升力较大，迎角为 8°时，削尖

平板的升力系数比普通平板大 19%。迎角超过

16°时，削尖平板的升力小于普通平板。

从阻力系数的变化趋势来看，两种平板的阻

力系数均随迎角近似线性增加，削尖平板的阻力

系数比普通平板稍大。迎角为 8°时，削尖平板的

阻力系数比普通平板增加 15%。但是，0°迎角时，

削尖平板的阻力均比普通平板要小。值得注意的

是，迎角为 0°~2°时，普通平板的阻力增加很缓

慢，而削尖平板的阻力呈线性增加。

综合来看，由于前缘斜坡形成的高压区，削尖

平板在 0°，8°~10°迎角范围气动效率稍高于普通

平板，在 2°~6°迎角气动效率远低于普通平板，而

迎角超过 12°以后，气动效率比平板稍小。

图 5和图 6分别是选定迎角下两种平板表面

的压力系数（C p）分布以及绕流流场和流线对比。

结合图 5（a）和图 6（a）的压力和流线分布图可知，

0°迎角时削尖平板的前缘只有尖点处是驻点高压

区，而普通平板的整个前缘都是高压区，由于后缘

压力分布相同，所以削尖平板的阻力稍小。尽管

普通平板产生了分离流低压区，但由于流动的对

称性，普通平板上下表面流动情况完全对称，所以

没有升力产生，而削尖平板的前缘是下倾斜面，该

斜面是一个高压区，所以会有向上的力分量产生，

因此 0°迎角时削尖平板会有一个很小的升力。

如图 5（b）和图 6（b）所示，在迎角为 4°时，由

于前缘斜面的导流作用，迎面气流大部分流向下

表面，削尖平板上表面的涡流区域小于普通平板，

因此上表面的低压区面积也比普通平板要小，因

此升力系数较小。此外，由于流向上表面的气流

转折角度更大，因此分离更靠近前缘，升力系数较

小。值得注意的是，虽然削尖平板的涡流区域面

积小，但是涡流强度更大，因此涡核附近的压力比

普通平板更低，如图 5（b）所示。由于普通平板上

表面回流区域更大，回流部分摩擦阻力为负，所以

普通平板总的摩擦阻力比削尖平板要小。另外，

削尖平板的前缘斜面的高压区会有阻力方向的分

量，因此压差阻力更大。综合来看，削尖平板在 4°
迎角时的总阻力比普通平板要大。

如图 5（c）和图 6（c）所示，在迎角为 8°时，普

通平板的上表面的涡流区覆盖到后缘尾迹区，而

削尖平板的上表面涡流区仅延伸到后缘附近，因

此削尖平板的摩擦阻力要大于普通平板。但是，

由于削尖平板的涡流更强，并且涡流更靠近物面，

因此削尖平板上表面靠近前缘位置附近压力减小

更为明显，此外，削尖平板的下表面的压力比普通

平板更大（如图 5（c）所示），上下表面的压力差也

大，因此削尖平板的升力更大。由于摩擦阻力和

压差阻力都比普通平板大，上削尖平板的总阻力

大于普通平板。

如图 5（d）和图 6（d）所示，在迎角增加到 16°
时，两种平板的分离都很严重，均延伸到尾迹区

中，因此大部分区域压力分布和升阻力特性也类

似。区别在于削尖平板的下表面压力更高（特别

图 4 普通平板和削尖平板的气动力系数对比

Fig.4 Comparison of aerodynamic coefficients between
flat plate and cropped flat plate
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是前缘斜坡处），因此升力更大（如图 5（d）所示）。

阻力发展趋势与 8°迎角类似，由于摩擦阻力和压差

阻力都比普通平板大，削尖平板的总阻力更大。

图 5 不同迎角下平板表面的压力系数分布对比

Fig.5 Comparison of wall pressure coefficient at different angles of attack
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图 6 不同迎角下压力场以及流线对比（左：普通平板，右：上削尖平板）

Fig.6 Comparison of pressure field and streamlines at different angle of attack（left:flat plate,right:upper cropped -30° flat plate）
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综上所述，前缘削尖以后平板的涡流结构和

气动特性会发生明显改变。上削尖平板的流动分

离点固定在尖点位置，对应的分离涡流强度更大，

流动分离区压力降低更为明显，但是分离区位置

更靠前，尺寸也大幅缩小。摩擦阻力与分离区面

积密切相关，分离区的回流会产生负的摩擦力，因

此，普通平板的摩擦力更小。升力情况取决于削

尖平面和来流的具体情况，因此与迎角的大小密

切相关。

2. 2 仿生分离流翼型

本节以图 1（b）中的三种仿生分离流翼型为

研究对象，从气动力的变化规律以及流场的发展

特性来分析仿生分离流翼型各个部分在气动特性

上的作用。Luca等人的研究结果证明，仿生分离

流翼型较高的气动效率和飞行稳定性与流动的强

制分离及再附过程密切相关 [1]。文中第 2.1节中

的研究结果也证实，前缘上削尖的平板会使绕流

流动的分离点固定在削尖点位置，相对于其他两

种平板，流动分离位置更靠前，且涡流强度更强。

分离位置靠前意味着转捩位置也更靠前，层流转

捩为湍流以后，流动抵抗外来阵风或大气湍流的

能力增强，因此飞行稳定性提高 [1]。平板上表面

稳定的分离区保证了上表面的低压区，因此升力

在一定迎角范围内稳定存在 [1]。为了继续探索圆

弧翼后部再附涡流对总体气动性能的影响，本节

以具有三种不同长度圆弧翼的仿生分离流翼型为

研究对象以展开讨论。

图 7是上削尖平板和三种仿生分离流翼型的

升力系数和阻力系数的对比图，黑色线型表示上

削尖平板，红绿蓝三种线型分别对应于模型 A、

A0、A1。由图可知，几种模型的升力系数变化趋

势类似，小迎角下迅速增加，随后保持在一个恒定

值附近。不同的是，削尖平板和模型 A0的升力

较小，而模型 A和模型 A1的升力远大于削尖平

板和模型 A0。在迎角为 4°时，相对于削尖平板，

模型 A和模型 A1的升力分别提高 112%、93%，

迎角为 12°时，升力系数分别提高 24%、17%，迎

角为 20°时，升力系数分别提高 30%、26%。

从阻力系数的变化趋势来看，削尖平板以及

三种仿生分离流翼型的阻力系数均随迎角增加，

不同的是，削尖平板一直呈线性增加状态，而三种

仿生分离流翼型在小迎角下增加缓慢，迎角超过

4°以后才开始呈现线性增长趋势。总体来看，模

型 A的阻力最大，模型 A1次之，平板和模型 A0

的阻力最小。在迎角为 4°时，相对于削尖平板，模

型A和模型A1的阻力分别提高了 12%、1.7%，迎

角为 12°时，分别提高 20%、11%，迎角为 20°时，分

别提高 25%、19%。结合升阻比（K）来看，在迎角

为 0°时，相对于削尖平板，模型 A和模型 A1的升

阻比分别提高了 1212%、570%，迎角为 4°时，相对

于削尖平板，模型A和模型A1的升阻比分别提高

了 90%、89%，迎角为 12°时，升阻比分别提高 3%、

5%，迎角为 20°时，升阻比分别提高 4%、6%。显

然小迎角下仿生分离流翼型的气动效率更优。

图 8和图 9分别是选定迎角下三种仿生分离

流翼型表面的压力分布以及绕流流场和流线对

比，通过对流场特性的分析可以明确涡流演化形

图 7 不同仿生分离流翼型的气动力系数对比

Fig.7 Comparison of aerodynamic coefficients of different
bioinspired separated flow airfoils
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态对气动特性的影响规律。结合图 8（a）和图 9（a）
的压力和流线分布图可知，0°迎角时模型 A的流

动在前缘尖点分离，随后形成一个小范围分离流

低压区，流动在分离后随即附着，随后绕过圆弧表

面在圆弧翼上表面形成一个稳定的大范围分离流

区。对比图 5（a）和图 6（a）的结果可知，圆弧翼的

存在改变了仿生分离流翼型整体的弯度，相当于

增加了迎角，因此会出现尖点后的小范围分离涡，

相对于削尖平板来说，上表面压力下降。在圆弧

与平板交界处是一个高压区，拐角处有一个驻涡

存在。随后气流在圆弧翼上表面形成一个稳定的

分离涡，因此此处的压力较低。综合来看，圆弧翼

的存在改变了整体弯度分布，因此 0°迎角时尖点

后边出现分离，加上圆弧翼分离涡形成的低压区，

整体的升力远大于单独平板（升力近似为零）。模

型 A1的流动情况与模型 A类似，区别在于在平

板后缘靠后的长度仅有模型 A的一半，因此对有

效弯度的改变比模型 A小，升力比模型 A小。总

体来看，对模型 A和模型 A1来说，迎角为 0°时升

力主要由圆弧翼后附着的低压分离涡产生。

对于模型A0，由于圆弧表面仅仅延伸到平板

的后缘位置，因此圆弧翼起到了负弯度的作用，所

以平板上表面没有分离涡产生，压力大于下表面，

产生负升力，虽然圆弧部分涡流的低压区会产生

部分升力，但是远远小于平板部分，因此 0°迎角时

模型A0的升力是负的。

结合图 8（b）和图 9（b）的压力和流线分布图

可知，4°迎角时模型 A的平板部分的上表面分离

涡的尺寸和强度都比 0°迎角时大，因此平板部分

升力增加明显。相对来说，圆弧翼表面附着涡的

尺寸减小，但是由于分离涡仍然几乎覆盖了整个

上表面，所以上表面压力与 0°迎角相差不大，因此

升力变化不大。模型 A1与 A的变化趋势类似，

但是由于圆弧翼整体长度较短，所以变化量比模

图 8 不同迎角下三种翼型表面的压力系数分布对比

Fig.8 Comparison of wall pressure coefficient of three airfoils at different angles of attack

1524



张 庆等：低雷诺数仿生分离流翼型气动特性初探第 7 期

图 9 不同迎角下压力场以及流线对比（从左至右：模型 A，A0，A1）
Fig.9 Comparison of pressure field and streamlines at different angles of attack（from left to right:model A,A0,A1）
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型 A稍小。总体来看，对模型 A和模型 A1来说，

迎角为 4°时升力主要由平板上下的压力差产生。

迎角增加到 8°和 16°，由于分离涡继续增强，

平板上的分离流与圆弧翼上的分离流合并为一个

更大范围的分离区，该区域覆盖了整个仿生分离

流翼的上表面，因此三组模型上表面的压力近似

相等，而由于模型 A圆弧翼后部更长，对流动的

阻碍作用更强，所以下表面压力更高，总的升力也

更大。总体来看，升力主要由下表面的高压区产

生。综合看来，圆弧翼平板之上的部分主要起到

负弯度的作用，平板后缘之后的部分主要起到正

弯度的作用，因此，模型 A升力最大，模型 A1次
之，模型 A0最小（弯度为负）。在迎角为 0°时，模

型 A的升力主要由圆弧翼产生。在迎角为 4°时，

模型 A的升力主要由平板部分产生。迎角继续

增大，模型 A的升力主要由组合翼下表面的迎风

高压产生。

3 结 论

本文通过对一组削尖平板和圆弧翼型组合而

成的仿生分离流翼型绕流流场的数值仿真，对仿

生分离流翼型在低雷诺数流动下的气动特性进行

了深入研究，探索了该翼型相对于常规翼型的气

动优势，数值模拟结果表明：

仿生分离流翼型可以在较宽的迎角范围内

（4°~20°）保持高升力，主要原因在于削尖平板产

生的高强度分离流以及圆弧翼上表面的再附着涡

流带来的低压区。迎角越大，阻力也越大，因此仿

生分离流翼型在小迎角下气动优势更明显。

仿生分离流翼型的流动分离点固定在平板的

削尖前缘点处，分离流随后再附于圆弧上表面，因

此该仿生分离流翼型可以在较宽的迎角范围内

（4°~20°）保持升力缓慢增加，相对于目前常规飞

机所用的光滑翼型而言，仿生分离流翼型抵抗阵

风和大气湍流的能力大幅提高。

仿生分离流翼型的圆弧翼的前半部分起到负

弯度作用，后半部分起到正弯度作用，因此，后半

部分越长，相对于单独平板的增升效果越明显。

在 0°迎角情况下高升力主要由圆弧翼产生，而在

正迎角情况下高升力主要由削尖平板产生。

数值模拟结果表明，相对于常规翼型，仿生分

离流翼型在低雷诺数流动条件下具有显著的气动

优势，是值得进一步研究的未来MAV的气动布

局形式。下一步需要对阵风响应以及配平和控制

问题进行定量研究和分析。
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