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堑尾翼型的表面结构设计及其气动性能的仿真探究
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摘 要 为解决传统翼型产生的边界层分离问题,提升机翼气动性能,本文基于NACA4412翼

型提出了一种新翼型———堑尾翼,并在大量的仿真实验基础上证实,堑尾翼型具有比

原翼型更优越的气动性能。本研究对不同形状、不同风速、不同攻角情形下堑尾翼型

的升阻比增益倍数进行了系统讨论。研究数据表明,堑深为零、堑长约为翼型弦长1/3
的堑尾翼型具有较优的气动性能,在中低速流场中堑尾翼最高可以得到1.6倍的升阻

比增益倍数。因此,本研究可为中低速飞行器的翼型设计提供新的思路,在增大载荷

的同时提高能源的利用率。
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Abstract In
 

the
 

genre
 

of
 

aerospace,
 

the
 

transition
 

of
 

the
 

boundary
 

layer
 

always
 

seems
 

to
 

be
 

a
 

problem
 

that
 

limits
 

the
 

aerodynamic
 

performance
 

of
 

a
 

wing.
 

Thus,
 

an
 

increasing
 

number
 

of
 

experiments
 

and
 

researches
 

are
 

working
 

on
 

optimizing
 

the
 

airfoil
 

to
 

dilute
 

the
 

turbulence.
 

Based
 

on
 

the
 

NACA4412
 

airfoil,
 

in
 

this
 

paper,
 

a
 

new
 

type
 

of
 

airfoil,
 

sunken
 

trailing
 

edge
 

air-
foil,

 

is
 

proposed
 

and
 

tested
 

by
 

means
 

of
 

the
 

Flow
 

Simulation
 

unit
 

of
 

SOLIDWORKS.
 

And
 

it
 

has
 

been
 

verified
 

that
 

the
 

new
 

airfoil
 

has
 

the
 

superior
 

aerodynamic
 

performance
 

compared
 

to
 

the
 

original
 

airfoil
 

by
 

a
 

large
 

number
 

of
 

simulation
 

experiments.
 

The
 

lift
 

drag
 

ratio
 

gain
 

of
 

the
 

sunken
 

trailing
 

edge
 

airfoil
 

is
 

systematically
 

discussed
 

with
 

different
 

shapes,
 

wind
 

speeds,
 

and
 

angles
 

of
 

attack.
 

The
 

research
 

data
 

show
 

that
 

when
 

the
 

sunk
 

depth
 

is
 

around
 

naught
 

and
 

the
 

length
 

is
 

about
 

one
 

third
 

of
 

the
 

chord,
 

sunken
 

trailing
 

airfoil
 

produces
 

the
 

greatest
 

lift-drag
 

ra-
tio

 

increase,
 

which
 

can
 

be
 

up
 

to
 

60%
 

more
 

than
 

the
 

prototype􀆳s
 

in
 

mid-speed
 

flow
 

field.
 

Thus,
 

this
 

study
 

brings
 

a
 

new
 

way
 

to
 

design
 

an
 

airfoil
 

of
 

medium
 

and
 

low
 

speed
 

aircraft,
 

in-
creasing

 

load
 

while
 

improving
 

energy
 

utilization.
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  流体力学中连续性方程与伯努利方程是固定

翼飞机设计的理论基础,在此基础上的大量实验

结果表明,翼型的升力与来流速度、流体密度以及

翼型形状均有关[1]。飞行器的不断发展促进了机

翼的进一步优化,由于机翼的形状直接影响着飞

机的气动特性,因此研究与改良翼型具有重要意

义。在20世纪30年代初期,美国国家航空咨询

会(缩写为NACA,后改为NASA)对低速翼型进

行了系统的实验研究。在1932年,确定了NACA
四位数翼型族。不同的翼型具有其独特的几何特

性和气动特性,便于设计人员选取理想翼型。在

现有翼型资料中,NACA系列翼型的资料较为丰

富,飞行器也较多采用这一系列的翼型。
国内外学者针对不同领域的技术要求相继提

出了对已有翼型的各种优化方案,给予了翼型研

究新的内容和使命。Chakshu
 

Baweja等[2]以波音

737的翼型为模板,发现尾缘凹陷的存在极大地改

变了机翼上方的流动分离,有效地延缓了边界层的

分离,提升了机翼的气动性。Rabii
 

EL
 

MAANI
等[3]采用 ANSYS/Fluent软件对 NACA0012翼

型在不同马赫数下的二维跨音速流动进行了数值

模拟,结果与实验吻合,并用遗传算法高效地优化

了翼型气动性能。李治国等[4]在叶片吸力面适当

开设凹槽,发现凹变翼型升力系数显著增加,阻力

系数略有下降。李根等[5]以 NACA0012翼型为

基础翼型(弦长c 为0.15m),在距翼型压力面尾

缘0.1c处加装凹槽 襟翼,并发现不同厚度的凹

槽 襟翼均可提升翼型气动性能。韩中合和焦红

瑞[6]在叶型尾部加装了Gurney襟翼,进一步改进

翼型尾部形成钝尾缘,并对其气动性能进行研究。
该研究发现加装钝尾缘的翼型周围的流场明显优

于NACA4412原翼型流场,且改进后翼型的气动

性能得到了提高。
综上所述,有效改善翼型气动性能方案虽然

众多,但大多应用于风力机领域,优化翼型在飞机

机翼上的应用较少。本文从加快翼尾上缘的边界

层气流速度,本着减弱边界层分离的初衷,结合飞

机机翼的复杂功能,以 NACA4412翼型为模板,
在接触面粗糙度为50μm,机翼弦长200mm,来流

速度10m/s,攻角0°的基础上,提出堑尾翼型表面

结构的设计方案,并进一步研究了其气动性能。

采用SOLIDWORKS中的Flow
 

Simulation模块

工具对原始翼型、堑尾翼型进行数值模拟计算,对
翼型改进前后的气动性能、流场分布进行对比

分析。

1 理论设计与研究方法

1.1 堑尾翼的提出

来流掠过飞行器时,贴近机翼上表面处的流

体微团的受力情况可以由图1表示。

图1 流体微团运动与受力示意图

微团下侧为边界层,上侧为外部非粘滞区。
在边界层的影响下,微团受到来自边界层的摩擦

力f2 和来自外部非粘滞区的粘滞力f1 作用,产生

了向前翻滚的趋势;同时,摩擦力在这一过程中占

主导,使得微团逐渐降速。因此,边界层在中后段

将这些微团的平动状态变为滚动状态。剧烈滚动

的微团形成湍流,造成流场局部失稳的情况;速度

骤减的微团也无法维持原先的较低压强,升力因

此受到削弱。因此,以上这两个因素对于机翼的

性能有着较大的负面影响,而这一负面影响缘于

微团与边界层的长时间接触。
通过仿真模拟可以观察到,原翼型在10mps

的风力环境中翼尾出现了湍流(见图2),导致机翼

受到的升力呈现波动。在此影响下,机翼此时的

升阻比在迭代1500次之后依然无法收敛,且平均
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图2 NACA4412翼型在10m/s来流中翼尾湍流迹线图

值也较低。
综上所述,解决翼尾湍流问题并增大升阻比

的根本方法就是使机翼上表面边界层对绕流的

影响达到最小。本工作在这一思想下提出了堑

尾翼型,如图3所示。这种翼型在 NACA4412
的基础上,将尾部上缘进行了切削处理:在边界

上取一点A,在A 点正下方取一点B,与翼尾端

点C 连接成一条折线,沿此折线切割进而可以得

到这种翼型(A、B 两点的确切位置将在后文进

行探讨)。

图3 堑尾翼横截面示意图

当气体微团即将发生滚动时(在A 点处),其
将突遇一个堑下的断崖结构(AB 段)和一个平坡

(BC 段)。微团在自身惯性下保持向机翼后方流

动,但在经过AB 段后的一小段时间与机翼脱离

接触,因此这时的摩擦力f2 为零。微团在这样的

结构保护下,自旋强度有所减弱,并在周围气团的

粘滞力作用下,一定程度地恢复了平动的速度,有
效地维持了上表面的低压。

1.2 研究方法

由于堑尾翼的形状由A、B 两点的位置确定,
因而探究最适堑尾翼型的途径即是寻找A、B 两

点的 最 佳 位 置。SOLIDWORKS 软 件 的 Flow
 

Simulation工具箱可以对于空间物体的平面绕流

情况进行有限元分析,进而可以得到不同参数配

置的堑尾翼经过迭代后的升阻比和外部流场。
本研究选用弦长为200mm的NACA4412翼

型(轮廓曲线参数由软件Profili导出)。在Flow
 

Simulation中选用4×4m的计算域和比率因数为

10的5级网格进行1500次迭代仿真。研究将用

遍历的方式得到升阻比与翼型形状(A,B 两点位

置)的数值关系。对不同流 速 环 境 下(10m/s、

15m/s、30m/s、50m/s、100m/s)和不同形状的堑

尾翼的气动性能进行全面探讨。选出上述工作中

较优翼型,研究不同攻角的情况下其与原翼型的

气动性能优劣。

2 结果与讨论

2.1 堑尾翼型的气动性能初探

现选用与C 点水平距离55mm的A 点,和与

A 点垂直距离1mm的B 点进行模拟仿真,并假

设来流速度为40m/s。
根据速度切面对比图(见图4),NACA4412

原型机翼上表面气流在半程处便过早减速,继续

行进的过程中,速度持续减小并诱发湍流,此时边

界层发生分离(粒子迹线可参照图2)。而下方的

堑尾翼型则较好地维持了上表面气流的速度,边
界层始终紧贴在机翼上缘,且几乎不出现湍流。
由此可见,堑尾翼能更好地限制机翼后侧的湍流,
进而起到增大升阻比的作用。

图4 堑尾翼(上)和原翼型(下)的速度场切面对比图

对于原NACA4412翼型和基于NACA4412翼

型的堑尾翼型进行仿真模拟并监视升阻比参数(见
图5)。可以发现,原翼型由于伴有较强湍流,升阻

比随着迭代次数(单次迭代大致对应2.5×10-4s
的物理时间)呈现较显著波动,且最终平均升阻比

较低(如图中黑色点划线)。而当气流流过堑尾翼

型时,分离流对升阻比的波动效果被明显削弱,并
且在1500次迭代后,升阻比稳定的维持在了较高
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图5 原翼型与堑尾翼的升阻比随迭代次数变化情况

位(图中灰色虚线所示)。这体现了堑尾翼型在解

决普通机翼尾部湍流问题的有效性。

2.2 中低速流场中的仿真过程

设A 点与翼尾C 点之间的水平距离是堑长

x,B 点与A 点的垂直距离是堑深y,根据一般情

况对堑长x 和堑深y 进行取值范围约束:50≤
x≤80,0≤y≤2(单位mm)。

取x 的步长为5mm,y 的步长为1mm进行

遍历,可得到单一速度的流场环境下的数据。再

改变不同的风速(10m/s、15m/s、30m/s、40m/s、

50m/s、100m/s),就可以得到如下的数据汇总表

(图中的每一个数值都是对应参数下的堑尾翼升

阻比与原NACA4412翼型升阻比的比值,即K
K0
=

L/D
L0/D0

。下方数据表中的升阻比比值的物理意义

是气动性能增益倍数)。
经表 1 可 发 现,堑 尾 翼 型 在 低 速 环 境 下

(10m/s与15m/s)的气动性能相较于原翼型变化

不大,且参数配置不当(A、B 两点位置不佳)会出

现负面效果;随着流速的增大(30m/s和50m/s),
堑尾翼型对机翼上缘气流的转捩可以起到较好的

限制作用,进而达到提高升阻比的目的;而随着风

速的进一步增大(100m/s),较高速气流对翼型轮

廓的变化(翼型的x、y 参数)变得更加敏感,且总

体增益效果不再显著。
此处需要特别说明两点:
(1)

 

堑深为0mm时不代表退化为原翼型,
而是把A、C 两点间的弧面部分切削为平面(见
图6)。

表1 不同流场中不同x和y的取值所对应的堑尾

翼型气动性能增益倍数

2 1 0 2 1 0

80 0.776
 

0.877
 

0.984
 

80 0.900
 

0.982
 

0.961
 

75 0.792
 

0.894
 

1.020
 

75 0.896
 

1.016
 

0.982
 

70 0.811
 

0.918
 

0.987
 

70 0.929
 

1.053
 

1.091
 

65 0.851
 

0.936
 

1.027
 

65 0.963
 

1.072
 

0.979
 

60 0.866
 

0.942
 

0.992
 

60 0.964
 

1.090
 

1.150
 

55 0.894
 

0.978
 

1.053
 

55 1.042
 

1.176
 

0.926
 

50 0.928
 

0.995
 

1.055
 

50 1.037
 

1.081
 

1.048
 

风速为10m/s 风速为15m/s

2 1 0 2 1 0

80 0.799
 

1.121
 

1.176
 

80 0.753
 

0.895
 

1.039
 

75 0.830
 

1.000
 

1.000
 

75 0.799
 

0.915
 

1.363
 

70 0.894
 

1.267
 

1.296
 

70 0.869
 

0.987
 

1.086
 

65 0.919
 

1.060
 

1.415
 

65 0.898
 

1.021
 

1.354
 

60 0.976
 

1.359
 

1.560
 

60 0.934
 

1.051
 

1.181
 

55 1.014
 

1.010
 

1.002
 

55 0.988
 

1.108
 

1.547
 

50 0.838
 

0.989
 

0.915
 

50 0.776
 

0.882
 

0.931
 

风速为30m/s 风速为40m/s

2 1 0 2 1 0

80 0.808
 

0.936
 

1.132
 

80 0.547
 

0.670
 

0.906
 

75 0.929
 

1.302
 

1.308
 

75 0.592
 

0.708
 

1.130
 

70 0.852
 

0.958
 

1.176
 

70 0.617
 

0.836
 

1.042
 

65 0.893
 

1.006
 

1.628
 

65 0.668
 

0.881
 

1.230
 

60 0.946
 

1.084
 

1.265
 

60 0.763
 

0.863
 

1.205
 

55 0.970
 

1.084
 

1.492
 

55 0.790
 

0.873
 

1.223
 

50 0.827
 

0.915
 

0.987
 

50 0.836
 

0.931
 

0.951
 

风速为50m/s 风速为100m/s

图6 堑深为0时的堑尾翼型示意图

  (2)
 

这里得出的性能优良的堑尾翼型是在升

阻比方面的最优翼型,而不是在去除湍流方面的

最优翼型。换言之,堑尾翼型也可能存在着一些

的湍流,只不过此时的小幅度湍流不主要出现在

上表面,而是出现在图7中,堑尾翼型的下表面。
这种小幅度湍流使得机翼升阻比呈现波动(与图5
中所示情形类似),但对于平均升阻比不构成实质

性负面影响。
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图7 堑尾翼速度场切面图

2.3 升阻比对机翼攻角的敏感度分析

铁饼的纵向截面形状与机翼相似。研究表

明,在同样初速度下投掷,选取合适的初攻角可以

有效提高成绩[7];在扑克牌飞行中,当出射角较小

时,出射角增加,水平位移也随之增加[8]。
受此启发,在研究了堑尾翼0攻角时的气动

性能之后,本节将使用参数(堑长,堑深)为(60,0)、
(65,0)、(70,0)和(75,0)的堑尾翼型来研究不同

攻角下的堑尾翼型和原翼型各自的升阻比。研究

依然利用SOLIDWORKS
 

的Flow
 

Simulation插

件,利用正交分解的方法对气流速度增加垂直的

分量Vy 进而模拟有攻角时的流场环境。对仿真

软件得到的数据进行处理,做出了不同攻角下的

平均升阻比增量,其折线对比如图8所示。

图8 四种堑尾翼对于原翼型的升阻比增量与

攻角的关系

形状恰当的堑尾翼型(如图中的(65,0)和
(75,0)堑尾翼型)在小攻角条件下(从0°~8°这一

范围内)对升阻比的增益较为明显,对翼尾的转捩

现象具有较好的抑制作用,因而具有比原翼型更

出色的气动性能;而形状较不合适的堑尾翼型对

于升阻比的负面影响也维持在很小的幅度。随着

攻角的继续增大,原翼型和堑尾翼型气动性能急

  表2 原翼型和四种堑尾翼升阻比与攻角的关系

攻角/°
原翼型

升阻比

(60,0)
堑尾翼

(65,0)
堑尾翼

(70,0)
堑尾翼

(75,0)
堑尾翼

0 31.941
 

37.471
 

46.128
 

34.843
 

43.133
 

3 53.136
 

52.056
 

54.421
 

52.347
 

54.664
 

5 60.150
 

58.331
 

61.759
 

59.070
 

62.086
 

6 54.187
 

53.016
 

57.769
 

53.036
 

58.392
 

8 45.632
 

44.352
 

44.892
 

45.160
 

45.579
 

9 38.048
 

38.074
 

36.861
 

36.786
 

34.780
 

11 8.805
 

8.268
 

8.764
 

9.187
 

8.391
 

剧下降,堑尾翼的优势消失。原因在于,大攻角条

件下,机翼前后缘的垂直距离较大,气流经过前缘

后,较大部分气流不再继续附着于机翼表面,而是

直接向后散开,远离机翼。因此,此时翼尾周围的

气体流量过小,形状不同(是否下堑)对整体流场的

作用不再显著。此时即将出现失速现象,因此探讨

大攻角情况下的升阻比增益倍数是没有意义的。

3 结论

本文提出了对NACA4412翼型进行了优化,
提出堑尾翼型,并有如下结论:

(1)
 

改良后的堑尾翼型与原NACA4412
 

翼型

相比,有效地削弱了翼尾湍流,堑尾翼型升阻比最

高可提升60%,由此证明了本文所提出的堑尾翼

模型的可行性。
(2)

 

在中低速流场中堑尾翼型平均升阻比明

显大于原始翼型,且随堑深减小,平均升阻比增益

倍数不断增加(最高可至1.628倍);随堑长减小,平
均升阻比增益倍数总体呈现先增加后减小的趋势。
堑尾翼型在30~50m/s的流速场中获得最佳性能。

(3)
 

在攻角为0°~8°的范围内,形状合适的堑

尾翼对气动性能产生积极影响。
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枢,利用舵机控制电路、超声波检测和水泵控制电

路组成了控制部分;以激光发射器、三棱镜、激光接

收器组成了光路部分。经过不同杯型的测试,装置

可以精确识别水杯中的水位到达指定位置,并可以

对不同杯型实现自动注水和停止注水,实验中注入

杯内的水位与设定的理论水位误差在5%范围内;
杯型可调范围在4.5003~14.656cm。该装置有针

对性地解决了接水不便,安全隐患等问题,具有成

本低、体积小、操作便捷等优点。并且包容性高,
与其他功能的控制系统并行,互不干扰,应用市场

大,有望大规模投入生产。
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