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仿生人字形沟槽阵列控制翼型失速的
数值研究

张    鹏1，2，程日新2，李永宏2，孙毅刚2

（1.  中国民航大学 民航航空器适航审定技术重点实验室，天津 300300；
2.  中国民航大学 航空工程学院，天津 300300）

摘　　　  要：    以 NACA0012翼型为研究对象，通过数值模拟的方法探究了仿生人字形沟槽阵列对大攻角下

翼型失速的控制规律及物理机制。人字形沟槽阵列布置在翼型上表面尾缘，并探究了沟槽深度以及沟槽偏

转角对翼型失速控制效果的影响，结果显示：不同设计的人字形沟槽阵列均可以有效拓宽翼型的稳定工作范

围，深度仅为 0.001 35倍弦长且偏转角为 45°的沟槽阵列可以使翼型稳定工作范围拓宽 28.57%。流场细节表

明：在沟槽内小尺度涡流的积聚效应以及沟槽上方展向迁移流动的共同作用下，翼型汇聚线附近形成了一对

强度相同方向相反的诱导涡，这加强了附面层与主流的掺混，使附面层获得足够的能量用于抵抗大攻角工况

下的逆压力梯度，有效延缓了翼型失速。
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Numerical study on the control of airfoil stall with bio-inspired
herringbone groove array
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Abstract:   Taking  the  NACA0012  airfoil  as  the  research  object,  the  control  rules  and  physical
mechanisms  of  bio-inspired  herringbone  groove  array  on  airfoil  stall  were  explored  through  numerical
simulations. The herringbone groove array was placed on the airfoil's upper surface near the trailing edge,
and  the  effects  of  groove  depth  and  deflection  angle  on  the  control  effectiveness  were  investigated.  The
results  showed  that  different  designs  of  herringbone  groove  array  can  effectively  broaden  the  stable
operating  range  of  the  airfoil,  and  the  implementation  of  herringbone  groove  array  with  a  depth  of  only
0.001 35 chord  length  and  a  deflection  angle  of  45°  can  increase  the  stable  operating  range  by  28.57%.
Detailed  flow  field  analysis  revealed  that,  due  to  the  accumulation  of  small-scale  vortices  inside  the
grooves  and  the  combined  effect  of  the  spanwise  migration  flow  above  the  grooves,  a  pair  of  induced
vortices with equal strength but opposite directions were formed near the airfoil's convergence lines. The
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induced vortices enhanced the mixing of the boundary layer with the mainstream flow, providing enough
energy  for  the  boundary  layer  to  resist  adverse  pressure  gradients  under  high  angles  of  attack  and
effectively delaying airfoil stall.

Keywords:   airfoil stall；flow control；herringbone groove array；vortex generator；
additional losses

翼型在大攻角工况下由于逆压力梯度的影响

会在上表面发生流动分离，这会导致翼型升力下

降阻力上升，有甚者会诱导翼型进入失速状态，

严重威胁航空器的运行安全[1]，因此针对航空器

翼型失速发展相应的流动控制技术具有重要意义。

目前研究人员针对翼型失速控制展开了大量

研究，其控制方法大致可以分为主动控制和被动

控制，其中主动控制方法包含合成射流[2]、等离子

体扰动[3]、吹吸气流动控制 [4-5] 等，被动控制方法

包括前缘突起结构[6]、扰流器、涡流发生器[7-8] 等。

然而到目前为止，研究人员仍然在努力寻求既有

效又容易实施，同时又能将附加损失降到最低，

对翼型外形的改变也最小的控制方法。

模仿生物的结构和功能原理已经成为研制新

的机械和技术的重要途径。早在 20世纪 80年代，

研究人员就通过模仿鲨鱼皮、海豚皮等提出了一

系列微纳尺度的纵向/横向沟槽 [9-10]，此类微细结

构通过抑制边界层内低能流体的横向迁移、提高

黏性底层的高度[10-11]，实现了壁面减阻、减小了翼

型的叶型损失[12-13]。然而，此类微细结构对边界

层的影响范围有限，对大尺度分离以及翼型失速

的控制效果并不明显[14]。

人字形沟槽/小肋阵列是仿照鸟类二级飞羽

表面结构特征（图 1）提出的一种新型控制结

构[15]。该结构最开始引起研究者注意也是因为其

在减阻方面的优异表现。Chen等 [16] 通过实验探

究了人字形沟槽对充分发展的湍流管流的影响，

最终获得了 20%的减阻收益，这比传统的纵向波

纹管要高得多。随后，Nugroho等 [17] 的研究加深

了对人字形沟槽控制机制的认识，其实验结果显

示尺寸仅为 0.1附面层厚度的沟槽阵列可以诱导

与附面层厚度相当的大尺度二次流运动，表现出

类似“涡流发生器”的性质。考虑诱导的二次流运

动可以加强附面层与主流之间的掺混，因此人字

形沟槽阵列同样被作为一种流动分离控制方法。

Guo等 [18] 通过人字形沟槽阵列控制圆形坡道上

的层流分离，并探究了特征几何对流动控制效果

的影响规律。Quan等 [15] 则是利用超声速风洞探

究了人字形沟槽阵列对激波诱导附面层分离的抑

制作用。Liu等[19] 通过在叶栅吸力面上布置人字

形沟槽阵列改善叶栅的气动性能，使叶栅总压损

失降低了 16.8%。

人字形沟槽阵列可以近似看作是多个微小肋

状涡流发生器沿着流向排列，与传统涡流发生器

相比其具有更小的尺寸，因此诱导涡可以更贴近

附面层底部、附加损失也更小，而多个微小涡流

发生器的积聚效应可以保证诱导涡具有足够的强

度用于附面层分离的控制。以上的特点表明仿生

人字形沟槽阵列在控制翼型失速方面具有巨大的

潜力，然而到目前为止，关于人字形沟槽阵列控

制翼型失速的研究还未见公开报道。因此，本文

以 NACA0012翼型为研究对象，尝试将仿生人字

形沟槽阵列引入到翼型失速控制中，并探究沟槽

阵列控制翼型失速的影响因素与物理机制。

基于以上思路，本文首先介绍了人字形沟槽

阵列在翼型上表面的布置方案；其次，通过数值

模拟的方法探究了沟槽深度以及偏转角对翼型失

速控制效果的影响规律；最后，通过翼型表面的

流场以及涡量场分析，探究仿生人字形沟槽阵列

控制翼型失速的物理机制。 

1    人字形沟槽阵列的布置方案

为了探究仿生人字形沟槽阵列对翼型失速的

控制作用，本文选取经典的 NACA0012翼型作为

研究对象。Critzos等[20] 针对该翼型在 Re=1.8×106
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图 1    鸟类的二级飞羽[15]

Fig. 1    Secondary flight feathers of avian species[15]

航空动力学报 第 39 卷

20230415-2



工况下做了一系列的实验，其实验结果可用于验

证本文数值模拟方法的可靠性。

c c

考虑附面层分离通常发生在翼型的上表面，

因此尝试将仿生人字形沟槽阵列布置在翼型的上

表面，又因为在较高雷诺数工况下随着攻角的增

大，附面层分离通常是从翼型的尾缘向前缘发展，

因此将人字形沟槽阵列布置在翼型尾缘附近，如

图 2（a）所示。仿生人字形沟槽阵列布置在翼型

的上表面，且沟槽阵列的尾缘与翼型前缘之间的

水平距离为 0.9 ， 为翼型的弦长。

L W

γ

s h

人字形沟槽阵列是仿照鸟类二级飞羽表面结

构特征提出的一种控制结构，其特征表现为：多

个沟槽沿着流向排列，沟槽的走向与来流方向成

一定的夹角，“左倾”和“右倾”沟槽以交替方式并

排放置，形成人字形展向阵列，如图 2（b）所示。

人字形沟槽阵列的几何结构由长度 、宽度 以

及沟槽偏转角 确定。沟槽阵列的水平截面为等

腰三角形，其几何形状由沟槽宽度 和沟槽深度

确定。沟槽阵列汇聚成的一条线被称为汇聚线

（convergent line, CL），而由沟槽阵列左右发出的

一条线被称为发散线（divergent line，DL）。表 1
给出了人字形沟槽阵列的部分设计参数。

h

γ

L W

s

Guo等 [21] 的研究表明沟槽的深度 以及沟槽

的偏转角 是影响诱导涡性质的主要参数，因此

本文在维持人字形沟槽阵列长度 、宽度 以及

沟槽宽度 不变的情况下，重点探究沟槽深度与

偏转角对翼型失速控制的影响规律，并探究其背

后的物理机制。基于以上目的，本文设计了多组

方案进行了计算，并选取了具有代表性的 9组方

案进行详细的讨论，如表 2所示。
 
 

表 1    人字形沟槽阵列几何参数

Table 1    Geometrical parameters of herringbone

groove array

参数 数值

L c长度  / 0.2

W c宽度  / 0.2

s c沟槽宽度  / 0.01

 
 

表 2    人字形沟槽阵列的计算方案

Table 2    Computation schemes of herringbone groove array

方案 h c沟槽深度 / γ沟槽偏转角 /（°）

Case 1 0.000 675 45

Case 2 0.001 45

Case 3 0.001 35 45

Case 4 0.002 45

Case 5 0.002 7 45

Case 6 0.001 35 30

Case 7 0.001 35 38

Case 8 0.001 35 53

Case 9 0.001 35 60
  

2    数值模拟方法及验证
 

2.1   计算网格与求解方法

翼型的计算域如图 3所示，计算域由机翼表

面至远场边界组成。以翼型前缘为圆心 15倍弦

长为半径的半圆形区域，加圆心右侧 16倍弦长为

长半径形成的半椭圆形区域为外流场计算区域。

远场边界采用速度进口，自由来流的湍流度小于

1%，通过调节来流速度保证与实验条件具有相同

 

(b) 主要参数示意图

(a) 相对位置

人字形沟槽阵列

0.9c

L

γ

W

s

A A

A-A

CL

DL

DL

h

图 2    人字形沟槽阵列的几何和位置

Fig. 2    Geometries and positions of herringbone groove array

 

远场

翼型

15
c

15c

15
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16c

y

z x

图 3    翼型计算域示意图

Fig. 3    Computational domain of the airfoil
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W

的雷诺数，即 Re=1.8×106。考虑布置人字形沟槽

阵列的翼型沿展向具有对称性，为了降低计算量，

选取 0.5 的展向厚度进行计算，并将 CL和 DL
所处的面设置为对称面。其他物面均设置为光滑

无滑移绝热壁面。

y+

商用软件 ANSYS ICEM被用于网格的划分，

网格采用结构化 O-block网格，翼型法向采用比

例一致的几何级数的非均匀网格进行离散，翼型

展向则采用均匀的网格进行离散，为了能够准确

模拟壁面附面层内的流动，所有近壁面流域的

均小于 1。通过对网格敏感度的分析，确保所生

成的网格具有足够的分辨率用于获取物理上相关

的特征，对于原始翼型分别选取了 18万、20万、

22万和 24万四种不同粗细的网格，通过计算发

现 22万网格可以保证流场参数不再随着网格数

量变化，因此选择 22万网格用于获取原始翼型在

不同攻角下的流场特性。为了使计算结果具有可

比性，布置有人字形沟槽阵列的翼型计算域采用

相同的网格拓扑以及节点分布策略，并在此基础

上对沟槽结构进行网格加密，同样选取了 65万、

68万、71万以及 74万四种分辨率的网格，并通

过计算最终选取 71万网格用于获取布置有人字

形沟槽阵列的翼型气动性能，图 4展示了翼型附

近以及人字形沟槽附近的局部网格细节。

所有算例均通过商用软件 ANSYS CFX的求

解器进行计算。采用有限体积法求解三维定常雷

诺平均 Navier-Stokes（RANS）方程，为了使 RANS
方程封闭，且更好展现气体在定常场中的绝热流

动行为，选择 BSL Reynolds Stress湍流模型，该模

型被证明在模拟翼型绕流方面具有良好的表现[22]，

控制方程的对流项和湍流项均采用高阶格式。 

2.2   数值模拟精度验证

Cl

Cd α

翼型在指定雷诺数工况下的升力特性（ ）和

阻力特性（ ）可以通过逐渐增大翼型攻角（ ）来

获得，且每个攻角算例都是以前一个攻角算例的

计算结果作为初场，如图 5所示，通过与公开的实

验数据[20] 进行对比可以验证本文数值模拟方法

的可靠性。

11°
11°

14°

图 5（a）展示了原始翼型升力特性的仿真结

果与实验结果。当攻角小于 时，数值结果与实

验结果完全重合；当攻角大于 时，升力系数的

数值结果略高于实验值，且当攻角大于 时，翼

型的升力系数开始减小，意味着翼型进入失速状

态，这一点与实验结果相一致，因此本文所用数

值模拟方法可以较为准确地捕捉翼型失速点的位

置。图 5（b）展示了原始翼型阻力特性的仿真结

 

(a) 翼型附近

(b) 人字形沟槽阵列附近

图 4    布置人字形沟槽阵列的翼型网格划分

Fig. 4    Mesh distribution of airfoil with herringbone

groove array

 

(a) 升力特性

(b) 阻力特性
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图 5    原始翼型数值结果与实验结果的对比（Re=1.8×106）

Fig. 5    Comparison of numerical results with experimental

results for the prototype airfoil （Re=1.8×106）
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14°

14°

果与实验结果。当攻角小于 时，随着攻角的增

大翼型阻力系数缓慢增大，数值模拟结果略高于

实验值；当攻角超过 时，翼型进入失速状态，翼

型表面存在大尺度流动分离，阻力系数随着攻角

的增大迅速增大，这一点同样与实验结果相一致。

综上，虽然数值模拟得到的升力特性、阻力

特性与实验结果有一定的差异，但是其特性的趋

势以及失速点的位置基本一致，因此本文所采用

的数值模拟方法被认为是可靠的。由于带有人字

形沟槽阵列的翼型与原始翼型具有相同的网格拓

扑以及节点划分策略，因此认为所采用的所有网

格模型均可以满足数值精度。 

3    数值模拟结果与分析
 

3.1   不同参数影响下的升力与阻力特性

为了探究仿生人字形沟槽阵列对翼型失速的

控制作用，本小节在一定的攻角范围内探究沟槽

阵列不同几何参数对翼型升力特性和阻力特性的

影响规律，图 6和图 7分别展示了各沟槽方案以

及原始翼型在不同攻角工况下的升力特性和阻力

特性。

14°

图 6（a）展示了不同沟槽深度下翼型的升力

特性。对于原始翼型，随着攻角的增大升力系数

逐渐增大，并在攻角超过 时进入失速状态，随

后升力系数随着攻角的增大而逐渐减小。Case 1～
Case 5均可以不同程度地延缓翼型失速，拓宽翼

型的稳定工作范围，维持翼型在大攻角工况下的

增升能力。且除了 Case 5之外，Case 1～Case 4在

小攻角范围内的升力系数可以与原始翼型保持一

致，这说明仿生人字形沟槽阵列在有效控制翼型

大攻角失速的同时，也不会因为引入过多的附加

损失而影响翼型设计状态下的增升能力。

14°

图 6（b）展示了不同沟槽深度下翼型的阻力

特性。对于原始翼型，随着攻角的增大阻力系数

缓慢增大，而一旦翼型进入失速状态，即攻角超

过 ，翼型的阻力系数会随着攻角的增大急剧增

大。Case 1～Case 5均可以有效地延缓翼型失速，

降低大攻角工况下由于气流分离带来的阻力，且

在小攻角工况下可以维持阻力与原始翼型一致，

不会因为沟槽阵列的附加损失而增大翼型设计状

态下的流动阻力。

c c

图 6表明翼型的升力特性和阻力特性对人字

形沟槽阵列的深度较为敏感，当沟槽的深度从

0.000 675 增大到 0.001 35 ，翼型稳定工作范围的

c

c

c

拓宽量逐渐增大; 而随着沟槽深度从 0.001 35 增

大到 0.002 7 ，翼型稳定工作范围的拓宽量逐渐

减小；当沟槽深度为 0.002 7 时，虽然依然可以有

效地抑制翼型失速，但是因为其本身引入过多的

附加损失，使得小攻角工况下的升力系数小于原

始翼型，这表明存在最优的沟槽深度。

30° 45°

图 7展示了人字形沟槽阵列偏转角对翼型升

力特性和阻力特性的影响规律。Case 6～Case 9
均可以有效地拓宽翼型的稳定工作范围，维持翼

型在大攻角工况下的增升能力，并抑制由于气流

分离而导致的阻力增大，维持沟槽深度不变仅仅

改变沟槽的偏转角并不会影响翼型在小攻角工况

下的气动性能。翼型的升力特性和阻力特性对人

字形沟槽阵列的偏转角同样较为敏感，当偏转角

从 增大到 ，翼型稳定工作范围的拓宽量逐

渐增大，并且翼型的最大升力系数也随之增大；

 

(a) 升力特性
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图 6    沟槽深度对翼型升力和阻力特性的影响

Fig. 6    Effects of groove depth on airfoil lift and drag

characteristics
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45° 60°

60°
而当沟槽偏转角从 增大到 ，翼型稳定工作

范围的拓宽量逐渐减小，当偏转角为 时，人字

形沟槽阵列对翼型失速的控制作用相对较弱，以

上同样表明存在最优的沟槽偏转角。

∆α∗

为了定量地评价不同几何设计的人字形沟槽

阵列对翼型失速的控制作用，这里定义了翼型稳

定工作范围的拓宽量 ，其表达式为

∆α∗ =
α∗gro−α∗bas
α∗bas

（1）

α∗bas α∗gro式中 和 分别表示原始翼型失速点所对应的

攻角以及布置有人字形沟槽翼型失速点所对应的

攻角。表 3定量对比了不同沟槽阵列方案的翼型

稳定工作范围拓宽量。从表中可以看出，单方面

的增大沟槽的深度或者沟槽偏转角，翼型稳定工

作范围的拓宽量均会先增大后减小，当沟槽深度

c 45°为 0.001 35 、沟槽偏转角为 时（Case 3）可以取

得极大值，该设计条件下翼型稳定工作范围的拓

宽量可以达到 28.57%。 

3.2   不同参数影响下的翼型流场分析

ξ

为了进一步探究仿生人字形沟槽阵列对翼型

气动性能影响的流动细节，需要针对沟槽阵列布

置前后翼型的流场进行详细的分析。为了能够清

晰地表现流场中的流动损失，这里首先定义了总

压损失系数 ，其表达式为

ξ =
p̄t− pt

p̄t− p̄
（2）

p̄ p̄t

pt

式中 和 分别表示进口来流的静压和总压，式

中 则代表当地的总压。

16°
图 8展示了原始翼型以及布置不同沟槽阵列

翼型在攻角为 时的总压损失以及平均流场流

线。从图 8（a）可以看出，在原始翼型的上表面存

在较大的损失区域（图中深色区域），该区域占据

了翼型近 50%的弦长，且由流场流线可知高损失

区域存在大尺度回流，结合该工况下的升力特性

和阻力特性，可知原始翼型已经处于失速状态。

c 45°

14° 15.8°

在翼型上表面尾缘附近布置仿生人字形沟槽

阵列可以有效延缓翼型失速，且控制效果受沟槽

的深度以及偏转角的影响。图 8（b）展示了沟槽

深度为 0.000 675 偏转角为 时（Case 1）翼型的

流场细节，相较于原始翼型，该工况下翼型上表

面具有更大的损失区域，该区域占据了翼型 2/3
的弦长，且由流场流线可知高损失区域存在两个

大尺度的涡流，表现出更强的分离流动。结合该

工况下翼型的升力和阻力特性可知，当沟槽深度

较小时，虽然在一定程度上可以延缓翼型失速（失

速点由 延缓至 ），但是一旦进入失速状态

 

表 3    不同方案的稳定工作范围拓宽量

Table 3    Extension of the stable working range for

different schemes

方案 ∆α∗稳定工作范围拓宽量 /%

Case 1 10.71

Case 2 17.86

Case 3 28.57

Case 4 17.86

Case 5 14.29

Case 6 20

Case 7 25

Case 8 20

Case 9 10.71

 

(a) 升力特性

1.6

1.4

1.2

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0
8 10 12 14 16 18 20

α/(°)

C
l

(b) 阻力特性

0.40

0.35

0.30

0.25

0.20

0.15

0.10

0.05

0
8 10 12 14 16 18 20

α/(°)

C
d

原始翼型
Case 6, γ=30°, h=0.00135c
Case 7, γ=38°, h=0.00135c
Case 3, γ=45°, h=0.00135c
Case 8, γ=53°, h=0.00135c
Case 9, γ=60°, h=0.00135c

图 7    偏转角对翼型升力和阻力特性的影响

Fig. 7    Effects of yaw angle on airfoil lift and drag

characteristics
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α = 16°（ ），可能会比原始翼型发展出更大的气流

分离。

c

c

30°

保持沟槽的偏转角不变，将沟槽的深度增加

到 0.001 35 （Case 3），如图 8（c）所示，在沟槽阵列

的作用下翼型上表面的损失区域被有效抑制，高

损失区域的范围明显减小，且主要集中在翼型尾

缘附近。流场平均流线表明，翼型上表面存在较

好的贴体流动，大尺度回流消失，在该人字形沟

槽阵列的作用下翼型失速得到了有效的抑制。保

持沟槽的偏转角不变，继续将沟槽的深度增加到

0.002 7 （Case 5），如图 8（d）所示，与 Case 3相似，

翼型上表面的高损失区域被有效抑制。流场平均

流线显示在翼型尾缘附近存在小尺度的涡流，结

合该工况下的翼型升力、阻力特性，翼型在该工

况下并未进入失速状态，不过升力系数略小于

Case 3，这表明沟槽阵列的控制效果有所减弱，沟

槽的深度并非越大越好。在 Case 3的基础上保

持沟槽深度不变，将偏转角减小到 （Case 6），
如图 8（e）所示，该结构特征的沟槽阵列同样可以

有效抑制翼型上表面的流动损失，不过与 Case 5
相似，在翼型尾缘附近存在小尺度的涡流，翼型

的升力系数略小于 Case 3，失速的控制效果相较

于 Case 3有所减弱。

60°
在 Case  3的基础上将沟槽偏转角增大到

（Case 9），如图 8（f）所示，与原始翼型相似，在

翼型的上表面可以观察到较大的损失区域以及大

尺度回流区，这表明翼型已经进入失速状态，  该
结构特征的沟槽阵列未能有效抑制该工况下失速

的发生。不过对比原始翼型，高损失区域的范围

有所减小，翼型升力系数有所增大，这表明沟槽

阵列虽然未能抑制失速，但是却有效地抑制了失

速后气流分离的进一步发展，改善了失速后翼型

的性能。

图 8表明仿生人字形沟槽阵列可以有效抑制

翼型上表面的气流分离，减小流场的流动损失，

从而进一步延缓大攻角下的翼型失速，下面将针

对沟槽阵列以及翼型附面层内的流场以及涡量场

进行进一步的分析，揭示人字形沟槽阵列抑制流

动分离、延缓翼型失速的物理机制。 

3.3   沟槽阵列控制翼型失速的物理机制

α = 3°

为了揭示仿生人字形沟槽阵列控制翼型失速

的物理机制，这里以控制效果最好的 Case 3为例，

探究其在 工况下沟槽阵列附近的流场和涡

量场。

 

(a) 原始翼型 (b) Case 1 (h=0.000 675c, γ=45°) (c) Case 3 (h=0.001 35c, γ=45°)

(e) Case 6 (h=0.001 35c, γ=30°)(d) Case 5 (h=0.002 7c, γ=45°) (f) Case 9 (h=0.001 35c, γ=60°)
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α = 16°图 8    沟槽不同设计参数下翼型的总压损失云图和流线图（ ）

α = 16°Fig. 8    Total pressure loss coefficient and streamlines of airfoil with different design grooves （ ）
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图 9展示了沟槽通道内流动的三维流线以及

垂直于沟槽通道的平面内流线的局部放大图。从

三维流线可以看出，近壁面的流体从发散线（DL）
流入沟槽通道，在沟槽通道内做螺旋运动，形成

小尺度的涡流，并最终从汇聚线（CL）流出沟槽通

道。垂直于沟槽通道的平面内流线所显示的流动

再循环运动也进一步证实了通道内螺旋运动的存

在。从微观的角度看，人字形沟槽阵列可以看作

是多个微小的肋状涡流发生器沿着流向排列，而

每个微小涡流发生器所产生的小尺度涡流最终在

汇聚线积聚成尺度更大强度更强的大尺度涡流。

图 10展示了靠近人字形沟槽阵列上表面的

三维流线。在沟槽通道内小尺度涡流流动的诱导

下，沟槽上方近壁面的流体会产生展向的速度分

量，并顺着来流的方向逐渐从发散线（DL）流向汇

聚线（CL），在汇聚线处聚集并形成上洗气流，从

而同样可以诱导出流向方向的涡量。在沟槽通道

内小尺度涡流的积聚效应，以及沟槽上方近壁面

流动的汇聚效应的共同作用下，在汇聚线的左右

会形成一对强度相同、方向相反的诱导涡，从而

进一步抑制翼型上表面的气流分离，延缓翼型大

攻角工况下的失速。

α = 3°
c

为了更形象地表现人字形沟槽阵列的诱导涡

性质，图 11展示了 Case 3在 工况下弦向不

同截面处（76%c、83%c、90%c和 97% ）涡量的流

c

c

c c

向分量云图。由图 9和图 10的分析可知，沟槽通

道内存在小尺度的涡流，沟槽上方近壁面也存在

展向的迁移流动，因此在沟槽上方近壁面（76%
截面和 83% 截面）可以观察到明显的涡量分布，

而此时汇聚线附近的涡量积聚效应还不明显。随

着流动的进一步发展，沟槽内的小尺度涡流逐渐

积聚成大尺度涡流，在人字形沟槽阵列的下游

（90% 截面和 97% 截面）汇聚线附近，可以观察

到紧贴附面层底部的大尺度涡流。由于沟槽阵列

在汇聚线左右具有对称关系，因此在汇聚线的左

右可以形成强度相同、方向相反的一对诱导涡。

在流向诱导涡的作用下，附面层底部的低能

流体会被推入到主流的高能流体中，与此同时，

附面层外的高能流体会被注入到附面层内，由此

加强了附面层与主流之间的掺混，如图 12所示。

掺混作用会为附面层内的低能流体注入能量，从

而使其抵抗逆压力梯度的能力增强，抑制翼型

上表面的气流分离，起到延缓翼型大攻角失速的

 

来流
CL

DL

α = 3°图 9    人字形沟槽阵列内的三维流线（Case 3,  ）

α = 3°

Fig. 9    Three-dimensional flow within the herringbone groove

array （Case 3,  ）

 

来流
CL

DL

α = 3°

图 10    人字形沟槽阵列上方近壁面的三维流线

（Case 3,  ）

α = 3°

Fig. 10    Three-dimensional flow near the upper surface of the

herringbone groove array （Case 3,  ）
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α = 3°图 11    翼型不同截面处涡量 x方向分量云图（Case 3,  ）

α = 3°

Fig. 11    x-directional components of vorticity at different

sections of the airfoil （Case 3,  ）
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作用。

与传统的涡流发生器相比，仿生人字形沟槽

阵列具有更小的尺寸，因此诱导涡可以更加地贴

近附面层底部，对附面层的影响更大，同时所带

来的流动附加损失也较小。另外，诱导涡是由多

个沟槽积聚而成，因此诱导涡的强度也可以得到

保证。

仿生人字形沟槽阵列通过诱导涡来控制翼型

3°

c

失速，而稳定工作范围的拓宽量受沟槽深度和沟

槽偏转角的影响。为了进一步探究不同设计参数

影响翼型失速控制效果的物理机制，图 13展示了

原始翼型以及布置不同沟槽阵列翼型在攻角为

时 95% 截面处涡量的流向分量云图。对于原始

翼型，其翼型上表面不存在诱导涡，如图 13（a）所

示，因此随着攻角的增大很快会进入失速状态。

在布置了合适的沟槽阵列之后（Case 3, 图 13（c）），

在翼型上表面可以观察到一对紧贴附面层底部的

诱导涡，有效的控制了附面层分离，使稳定工作

范围拓宽了 28.57%。

沟槽深度对诱导涡的强度影响较大，在 Case

3的基础上减小沟槽深度（Case 1），则诱导涡的强

度显著减小，如图 13（b）所示，附面层所获取的能

量显著降低，因此不再具有足够的能量抵抗逆压

力梯度，翼型失速的控制效果显著降低。在 Case

3的基础上增大沟槽深度（Case 5），则诱导涡的强

度显著增大，虽然可以在一定程度上控制附面层

分离，但是过高的掺混损失降低了翼型的气动性

能，使得该设计结构的翼型在小攻角工况下的升

力系数小于原始翼型。

沟槽的偏转角在一定的程度上会影响诱导涡
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α = 3°图 12    翼型不同截面处速度 x方向分量云图（Case 3,  ）
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Fig. 12    x-directional components of velocity at different

sections of the airfoil （Case 3,  ）
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的范围和强度。在 Case 3的基础上无论是减小

沟槽偏转角（Case 6）还是增大沟槽偏转角（Case
9），诱导涡的强度和范围都会不同程度的降低，

如图 13（e）和图 13（f）所示，相应的失速控制效果

也会有所下降。因此，沟槽深度和沟槽偏转角的

改变，本质上是通过影响诱导涡强度和范围进而

影响翼型失速的控制效果。 

4    结　论

本文以经典的 NACA0012翼型为研究对象，

通过仿真的方法探究了仿生人字形沟槽阵列控制

翼型失速的可行性，详细探究了沟槽深度和沟槽

偏转角对翼型失速控制效果的影响规律，并在此

基础上进一步分析了沟槽阵列控制翼型失速的物

理机理，得到如下结论：

c 45°

1）  不同设计参数的人字形沟槽阵列均可以

不同程度地拓宽翼型的稳定工作范围，维持翼型

在大攻角工况下的增升能力，并抑制由于气流分

离而导致的阻力增大，随着沟槽深度/偏转角的增

大，翼型稳定工作范围的拓宽量先增大后减小，

当沟槽深度为 0.001 35 且沟槽偏转角为 时，可

以获得最佳的失速控制效果，翼型稳定工作范围

的拓宽量可以达到 28.57%；

2）  人字形沟槽阵列可以看作是多个微小的

肋状涡流发生器沿着流向排列，而每个微小涡流

发生器所产生的小尺度涡流最终在汇聚线积聚成

尺度更大强度更强的大尺度涡流，同时沟槽上方

近壁面的流体在通道内流体的诱导下会产生展向

的迁移流动，这进一步增强了汇聚线附近的涡流

强度；

3）  人字形沟槽阵列的诱导涡加强了主流与

附面层之间的掺混，使附面层获得足够的能量用

于抵抗大攻角工况下的逆压力梯度，有效延缓了

翼型失速；沟槽的深度和偏转角均是通过改变诱

导涡的强度和范围，进而影响翼型在不同攻角工

况下的气动性能以及翼型失速的控制效果。

本文通过数值模拟的方法探究了人字形沟槽

阵列这一新型被动控制方法对翼型失速的控制效

果与机制，后续还需要开展相关的实验研究，进

一步验证人字形沟槽阵列的控制效果，并探究该

方法的工程实用路径。
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