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3种不同机翼构型的地效翼气动特性优化实验研究
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摘要 机翼的几何构型是影响地效飞行器空气动力学特性的重要参数,为改善地效飞行器升力、阻力特性,
采用拖曳水槽实验测量了下反前掠翼和具有仿生凹凸前缘下反前掠翼的升力、阻力特性和尾流速度场,并在

分析翼尖涡流场结构的基础上从展向流动的角度讨论了机翼升力阻力变化的机理。结果表明,在地效区内,
下反前掠结构可以有效改善机翼绕流特性,抑制翼尖涡的形成和发展、增大了涡心距,起到增升减阻的效果,
并且机翼越靠近地面,增升减阻的效果越明显。在此基础上,凹凸前缘可以进一步优化机翼绕流特性,降低

翼尖涡强度,使诱导阻力减小。在小间隙比、小攻角工况中,带凹凸前缘的下反前掠结构的仿生翼具备最优

的航行经济性。上述研究可为改善地效翼的飞行性能并促进地效翼设计理论的发展提供参考。
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Abstract In
 

order
 

to
 

improve
 

lift
 

and
 

drag
 

characteristics
 

of
 

ground
 

effect
 

aircraft,
 

experiments
 

are
 

made
 

by
 

measuring
 

lift,
 

drag
 

characteristics,
 

and
 

wake
 

velocity
 

fields
 

with
 

a
 

downward-forward
 

swept
 

wing
 

and
 

a
 

biomimetic
 

wing.
 

On
 

the
 

basis
 

of
 

analyzing
 

the
 

wing
 

tip
 

vortex
 

flow
 

field
 

structure,
 

the
 

mechanism
 

of
 

wing
 

lift
 

and
 

drag
 

changes
 

is
 

discussed
 

from
 

the
 

perspective
 

of
 

spanwise
 

flow.
 

The
 

results
 

show
 

that
 

with-
in

 

the
 

ground
 

effect
 

zone,
 

the
 

downward-forward
 

structure
 

can
 

effectively
 

improve
 

the
 

flow
 

characteristics
 

of
 

the
 

wing,
 

suppress
 

the
 

formation
 

and
 

development
 

of
 

wing
 

tip
 

vortex
 

flow,
 

increase
 

the
 

vortex
 

center
 

distance,
 

the
 

effect
 

is
 

made
 

with
 

the
 

lift
 

being
 

increasing
 

and
 

drag
 

force
 

being
 

decreasing,
 

and
 

the
 

closer
 

the
 

wing
 

is
 

to
 

the
 

ground,
 

the
 

more
 

obvious
 

the
 

effect
 

is.
 

On
 

this
 

basis,
 

the
 

concave
 

convex
 

leading
 

edge
 

can
 

further
 

optimize
 

the
 

flow
 

characteristics
 

of
 

the
 

wing,
 

reduce
 

the
 

intensity
 

of
 

the
 

wing
 

tip
 

vortex,
 

and
 

reduce
 

the
 

induced
 

drag.
 

In
 

small
 

clearance
 

ratio
 

and
 

small
 

angle
 

of
 

attack
 

conditions,
 

the
 

biomimetic
 

wing
 

with
 

a
 

downward-forward
 

sweep
 

structure
 

with
 

a
 

concave
 

convex
 

leading
 

edge
 

has
 

the
 

optimal
 

navigation
 

e-



conomy.
 

This
 

provides
 

a
 

reference
 

for
 

improving
 

the
 

flight
 

performance
 

of
 

ground
 

effect
 

wings
 

and
 

promo-
ting

 

the
 

development
 

of
 

ground
 

effect
 

wing
 

design
 

theory.
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  地效飞行器是一种用于在平坦地面或近海面附

近飞行并可获得较高气动效率的运载工具[1],在近

海交通和岛屿间的货物运输等领域具有广阔的应用

前景[2]。地效飞行器的空气动力学特性与其机翼的

几何特征密切相关,在设计中通常采用小展弦比机

翼[3],采用何种几何构型的翼面能够提高飞行器在

地效区内的气动性能,是地效飞行器研究领域的重

要课题。近年来,有大量关于组合翼、下反翼和前掠

翼等不同机翼地面效应气动特性的研究成果报道。
文献[4~5]通过数值模拟和实验验证,对比研究了

在矩形翼两端加装了下反角梯形外段的组合翼与原

型翼在地效区域的气动特性差异。结果表明,小间

隙比条件下,组合翼相比于平直翼有明显的增升减

阻效果,组合翼上翼面的吸力小于平直翼,下翼面的

压力大于平直翼且压力中心更靠近前缘,使得机翼

的俯仰力矩降低。流体在翼尖绕流形成翼尖涡并引

起气流的下洗运动是有限翼展机翼最典型的展向流

动现象,文献[6]通过实验方法从展向地面效应的角

度研究了地效区内下反角对机翼气动特性和流场结

构的影响。结果表明,与平直翼相比,带下反角机翼

具有更优的翼尖绕流特性,下反角能够抑制翼尖涡

的生成和发展,有利于减小机翼的诱导阻力,提升机

翼的升阻比。另外,为进一步优化地效翼的绕流特

性,可将前掠翼构型与下反翼结合,构成组合翼。由

于前掠翼具有独特的气动性能优势,学者们对其展

开了大量研究,主要集中在前掠翼的飞行性能、气动

弹性发散等方面[7-8],例如相比于后掠翼,前掠翼的

诱导阻力较小;在小攻角时,前掠翼的最大升阻比高

于后掠翼;在大攻角时,前掠翼具有更好的失速特

性[9],因而近年来也被尝试用于地面效应的气动特

性研究。文献[10]通过数值模拟方法研究了下反前

掠翼在地效区内的气动性能,发现相比于矩形翼,下
反前掠构型能对机翼起到增升减阻的效果,其中当

前掠角一定时,增大下反角会使机翼升力增大、阻力

减小、升阻比增大;当下反角一定时,增大前掠角会

使机翼升力和阻力均减小、升阻比变化不大。下反

前掠翼的气动布局在传统飞行器中应用较少,对其

在地效区内的空气动力学特性及流场结构的研究也

较为匮乏,已有研究表明在地效区内下反角和前掠

角均有助于提高机翼的气动性能,因此具有进一步

深入研究的价值。

同时,机翼的仿生前缘作为一种被动流动控制

技术也是近年的研究热点[11-13]。文献[14]对前缘

凸起风力机翼型的气动特性展开研究,发现前缘凸

起可改善翼型的气动性能,提高大攻角时的升力并

缓解失速的发生。文献[15]采用数值方法研究了凹

凸前缘对三维机翼气动性能的影响,观察到在低攻

角时凹凸前缘对机翼受力及流场结构的影响不明

显,但在大攻角时升力损失比光滑机翼更小,且前缘

波高约为0.07倍弦长时对气动性能的改善作用最

明显。文献[16]通过数值方法研究了凹凸前缘对后

掠翼气动性能的影响,计算结果表明,凹凸前缘改变

了层流分离气泡的分布,降低了发生分离的攻角,可
以改善失速性能。在失速区前,凹凸前缘可以使升

力系数增加、阻力系数降低,提升机翼的气动性能。
以上结果均表明凹凸前缘有益于提高机翼的气动效

率,然而对于其在地效区内的气动性能尚未得到关

注,因而同样具有深入探讨的价值,或将有助于改善

地效翼的飞行性能并促进地效翼设计理论的发展,
具有实际的工程意义。

基于上述研究成果,本文尝试将下反前掠构型

的增升减阻优势与凹凸前缘的流动控制效能相结

合,通过模型实验手段,测量地效区内具有凹凸前缘

结构的下反前掠仿生翼的升力、阻力随攻角和飞行

高度的变化,并采用粒子图像测速技术(particle
 

im-
age

 

velocimetry,PIV)技术测量其速度场和翼尖涡

结构,从展向地面效应的角度出发,讨论地面效应对

机翼气动力造成的影响,并通过比较分析其与平直

翼和下反前掠翼在升力、阻力及翼尖涡流场结构等

方面的差异,探究凹凸前缘下反前掠仿生翼升力、阻
力变化的原因。

1 实验装置及机翼模型

1.1 实验装置

本文通过拖曳水槽装置对地效翼开展实验研

究,拖曳水槽及PIV实验布局示意图如图1所示。
实验装置由玻璃水槽、拖曳平台、电控拖曳轨道、测
力天平、计算机控制系统等组成。拖曳平台上装有

升 降 和 攻 角 调 节 装 置。 玻 璃 水 槽 尺 寸 为

6
 

000
 

mm×400
 

mm×400
 

mm,透光性良好,水槽

两端均有消波装置。机翼的升力、阻力通过测力天

平进行测量,天平安装在拖曳平台的升降装置上,天
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平下方连接攻角调节机构,并通过导板悬挂机翼模

型。升降装置用于调节机翼距地面的高度。实验所

用测力天平为应变式三分量柱状天平,具有较高的

测量精度。
PIV实验中以半导体连续性激光器作为光源,

输出功率为3
 

W,波长为532
 

nm。激光经过柱透镜

的扩束照进玻璃水槽内,形成竖直片光截面,该截面

位置固定,且垂直于机翼的运动方向。实验使用

TR-PIV高速相机进行拍摄,相机置于机翼后方,镜
头朝向机翼前进方向,拍摄机翼穿过片光截面后形

成的尾流场,获得展向速度分布信息。以机翼尾缘

穿过片光截面的时刻为起始点进行PIV图像拍摄,
拍摄频率为500

 

帧/s,对拍摄得到的每相邻的2张

图像采用互相关计算,从而得到片光截面上翼尖涡

速度场随时间的演化过程[17]。
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图1 拖曳水槽及PIV实验布局示意图

Fig.1 Layout
 

of
 

PIV
 

experiment
 

in
 

towing
 

tank

1.2 机翼模型

实验测量3种不同机翼的升力、阻力和流场,分
别为矩形平直翼、下反前掠翼和仿生翼,用以比较3
种机翼升力、阻力和流动性能的差异。各机翼剖面

皆为NACA4412翼型,平均气动弦长c=100
 

mm,
翼展l=200

 

mm,展弦比λ=2.0,平直翼模型如图2
(a)、(d)所示;下反前掠翼参考文献[10]的研究设

计,下反角β=15°,前掠角χ=15°,水平面投影面积

与平直翼相同,如图2(b)、(e)所示;仿生翼为前缘

凹凸结构的下反前掠翼,参考文献[12]的研究设计,
前缘相邻波峰与波谷的高度差即波幅A=14

 

mm,
波节处至后缘距离即平均气动弦长为c=100

 

mm,
机翼 每 侧 半 展 长 内 有 4 个 完 整 波 形,波 长 为

22.75
 

mm,如图2(c)、(f)所示。

  
(a)平直翼正视图      (b)下反前掠翼正视图

  
(c)仿生翼正视图      (d)平直翼俯视图

  
(e)下反前掠翼俯视图      (f)仿生翼俯视图

图2 实验用机翼模型

Fig.2 Wings
 

model

1.3 升力、阻力实验工况

升力、阻力实验的攻角范围α=-5°~25°,无量

纲间隙比h*=h/c表示机翼离地相对高度,其中h
为机翼中段尾缘与地面的间距,实验工况设置如表

1所示,以机翼弦长为特征长度的雷诺数Re=1.0×
105

 

。本文仅讨论h*=1.0、0.5、0.3的典型工况的

实验结果,其中由于h*=0.3工况中下反前掠翼和

仿生翼翼梢极近地面,负攻角过大时会造成翼梢前

缘触地,故只测量攻角α=-1°~25°工况。
表1 升力、阻力测量实验工况设置

Tab.1 Experimental
 

parameters
 

of
 

the
 

lift-drag
 

measurement
 

experiment

间隙比h* 功角α/(°) 拖拽速度V0/(m/s)

2.00 -5~25 1.1
1.00 -5~25 1.1
0.75 -5~25 1.1
0.50 -5~25 1.1
0.40 -5~25 1.1
0.30 -1~25 1.1

1.4 PIV实验工况
 

PIV实验选取升力、阻力实验中升阻比变化具

有代表性的攻角α=3°、5°、7°、10°、15°作为测量攻

角,PIV实验工况设置如表2所示。本文讨论的间

隙比工况也与测力实验相同(h*=1.0、0.5、0.3),
便于比较对应间隙比下机翼的升力、阻力特性与翼

尖涡流场结构之间的关系。
表2 PIV实验工况设置

Tab.2 Experimental
 

parameters
 

of
 

the
 

PIV
 

experiment

间隙比h* 功角α/(°) 拖拽速度V0/(m/s)

1.00 3、5、7、10、15 1.1

0.75 3、5、7、10、15 1.1

0.50 3、5、7、10、15 1.1

0.40 3、5、7、10、15 1.1

0.30 3、5、7、10、15 1.1

2 升力、阻力实验结果分析与讨论

2.1 同一机翼升力、阻力随间隙比变化规律

图3为3种机翼在h*=1.0、0.5、0.3时,机翼

升力系数CL 与阻力系数CD 随攻角α 变化曲线。
当α>1°时,相同攻角下,各机翼的升力系数均随着
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间隙比减小而增大,其中下反前掠翼和仿生翼的升

力系数随间隙比降低而获得的增量大于平直翼。例

如当h*=1.0下降至0.3的过程中,平直翼升力系

数的最大增量出现在α=7°时,约为7%,而同样攻

角下,下反前掠翼和仿生翼的升力系数增量分别为

23%、24%,较平直翼有显著提高。
相比于h*=1.0工况,平直翼在h*=0.5和

0.3时 的 最 大 升 力 系 数 分 别 降 低 了 约2.3%和

2.8%;阻力系数随着间隙比的减小而降低,间隙比

降至0.3时失速攻角由22°提前到21°。
 

下反前掠翼在h*=1.0时的失速攻角为19°,
最大升力系数约为1.32。在间隙比减小的过程中,
下反前掠翼的最大升力系数变化不大,阻力系数随

间隙比的减小而降低且降幅随着攻角的增大而减

小。当间隙比降至0.3时,失速攻角提前至17°。
仿生翼在各间隙比条件下升力系数曲线随间隙

比变化规律与下反前掠翼相近,阻力系数随间隙比

的减小而降低。在h*=0.5时,仿生翼失速攻角为

17°,最大升力系数相较于h* =1.0工况下降了

5.7%,约为1.11。值得注意的是当间隙比降至0.3
时,仿生翼已观察不到明显的失速现象,升力系数随

着攻角的增大而持续提高,失速性能得到明显改善。
图4为3种机翼在不同间隙比时,升阻比CL/

CD 随攻角α变化曲线,在间隙比从1.0下降到0.3
的过程中,平直翼的最大升阻比均出现在α=5°,最
大升阻比由6.14提升至7.41,增幅约为20.7%;下
反前掠翼的最大升阻比对应的攻角同样为α=5°,
最大 升 阻 比 由 6.16 提 升 至 10.88,提 升 了 约

78.5%;仿生翼的最大升阻比对应的攻角从α=5°前
移至α=3°,最大升阻比由6.11提升至11.28,提升

了约84.6%。大间隙比时,各机翼升阻比差异并不

明显,但随着机翼不断靠近地面,机翼几何外形对其

流体力学性能的影响持续增强。以上结果表明地面

效应可以提高机翼升阻比,且间隙比越小,效果越显

著;下反前掠翼和仿生翼升阻比的增加受地面效应

的影响明显大于平直翼,其中,仿生翼受飞行高度的

影响突出,即凹凸前缘结构进一步增强了机翼的地

面效应。
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2.2 相同间隙比下不同机翼升力、阻力对比

图5比较了同一间隙比下,不同机翼升力、阻力

系数随攻角变化的差异。当h*=1.0时,平直翼的

最大升力系数约为1.34,下反前掠翼的最大升力系

数约为1.32,较同攻角时平直翼升力系数高9%,与
平直翼最大升力系数相差不大;仿生翼的最大升力

系数约为1.17,较平直翼低12.7%。

α≤5°时,平直翼和仿生翼阻力系数相近,且小

于下反前掠翼的阻力系数,当α>5°后,仿生翼的阻

力系数增长较快,随着攻角的增大而逐渐超过下反

前掠翼和平直翼。从升力特性来看,在较大间隙比

时,地面效应影响不强,下反前掠翼和仿生翼的性能

并没有比平直翼有所改善,反而有所下降。
当h*=0.5时,下反前掠翼升力系数仍然高于

平直翼且随着攻角增加二者差距逐渐增大。同时,
仿生翼在地面效应的影响下,升力系数也超过了平
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直翼。仿生翼与下反前掠翼的升力系数曲线相交于

α=8°处,α<8°时仿生翼升力系数较大,α>8°时下

反前掠翼升力超过仿生翼。下反前掠翼的最大升力

系数与平直翼基本相当,约为1.32;仿生翼最大升

力系数约降为1.11。尽管仿生翼在大攻角时的升

力性能有所降低,但在中小攻角时的升力已经超过

另外2种机翼。
当h*降至0.3时,下反前掠翼和仿生翼的升力

系数与平直翼的差距进一步扩大。α≤6°时,仿生翼

升力系数为3者中最大;α>6°时,仿生翼升力系数

处于下反前掠翼和平直翼之间。且在此间隙比下,
下反前掠翼和仿生翼的阻力系数在中小攻角时均小

于平直翼,其中仿生翼在小攻角时的阻力系数最低。
此外,当h*=0.5、0.3时,可以观察到与平直

翼和下反前掠翼相比,仿生翼的升力系数在到达最

大升力系数前上升较为平缓,失速时升力系数的降

幅也较低。表明地面效应下凹凸前缘结构有助于提

高机翼的俯仰稳定性。
以上结果表明,在小间隙比条件下和小攻角范

围内,仿生翼具有较低的阻力系数和较高的升力系

数;而下反前掠翼在中等攻角时具有较低的阻力系

数和较高的升力系数。考虑到低空小攻角飞行是地

效飞行器的主要使用场景,仿生翼的升力、阻力性能

无疑有益于其飞行效率的提高。
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图5 同一间隙比下各机翼升力、阻力系数随攻角变化曲线

Fig.5 The
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  图6为h*=1.0、0.5、0.3时,3种机翼的升阻

比随攻角α变化曲线,可以看到:在h*=1.0工况

下,3种机翼最大升阻比相同,均为6.1,对应的攻角

均为5°。随着间隙比的降低,下反前掠翼和仿生翼

最大升阻比与平直翼最大升阻比的差距逐渐增大。

h*=0.5时,平直翼的最大升阻比约为6.5;下反前

掠翼的最大升阻比约为7.1,较平直翼提高了约

9%;仿生翼的最大升阻比约为7.8,较平直翼提高

了约20.0%,对应的攻角提前至3°。当h*降至0.3

时,下反前掠翼和仿生翼的最大升阻比分别增长为

10.9和11.3,相 比 于 平 直 翼 提 高 了46.9%和

52.4%,对应的攻角分别约为5°和3°。仿生翼升阻

比在α<4°范围内均高于下反前掠翼,而下反前掠

翼在中等攻角下具有相对较大的升阻比。
根据升阻比对比结果可以认为,下反前掠翼和

仿生翼在地效区内具有优于平直翼的性能;带凹凸

前缘的下反前掠仿生机翼将使地效飞行器在小攻角

条件下具备最优的航行经济性。
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图6 同一间隙比下各机翼升阻比随攻角变化曲线
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3 PIV实验结果分析与讨论

测力结果表明在小攻角、小间隙比工况下,3种

机翼中仿生翼有着最优气动性能,并且在α=3°附
近取得最大升阻比。据此,本文以α=3°作为典型

工况,讨论该攻角下各机翼在不同间隙比时翼尖涡

流场结构特性及差异,探寻仿生翼具有最优气动性

46 空军工程大学学报 2024年



能的原因。下面图7、图9、图10中虚线标识了机翼

后缘的位置。其中,x/c=y/c=0为平直翼翼尖位

置,z/c=0为机翼后缘所在截面。

3.1 涡旋及流线分布

图7为各机翼在α=3°时各间隙比工况中机翼

后缘下游z/c=1.0截面处的涡量场和流线分布

图。可以发现各工况中均存在明显的涡量集中区,
流线也呈螺旋状分布并最终流向涡量集中区内,形
成翼尖涡,据此可识别出翼尖涡涡核位置。

通常在自由空间中,机翼两侧翼尖涡相互诱导,
涡核的位置有缓慢向下移动的趋势;然而在近地面,
受地面的抑制作用,下洗运动被削弱,翼尖涡会沿展

向向机翼外侧移动。从图7中观察到在间隙比从

1.0降至0.3的过程中,平直翼的翼尖涡涡核位置

沿展向向外侧移动了Δx/c=0.06的距离,而下反

前掠翼和仿生翼涡核相应的移动距离为 Δx/c=

0.21,这表明地面效应对下反前掠翼和仿生翼的下

洗运动抑制效果更强。翼尖涡涡核沿展向位移量增

大,机翼两侧翼尖涡涡核相距越远,可以削弱下洗运

动和减小诱导阻力,并提高机翼的有效攻角和升力,

导致下反前掠翼和仿生翼在小间隙比下的升阻比均

大于平直翼。另外,还可根据翼尖涡涡量及其强度

判断其对下洗和诱导阻力的影响。图7中的涡量分

布表明,各间隙比时,平直翼的翼尖涡涡量峰值始终

大于下反前掠翼和仿生翼,其中仿生翼的涡量峰值

最低且涡量集中区的尺度最小。

进一步将3种机翼的翼尖涡强度量化,首先采

用λ2 涡判别准则[18]确定旋涡的范围A,而后将涡

量ω 在所确定的旋涡区域A 内进行积分,从而获得

涡通量Jω=∬
A

ω
→·dA

→
,即为旋涡的强度。
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图7 α=3°,z/c=1.0截面各机翼的翼尖涡量和流线分布图

Fig.7 Wing
 

tip
 

vorticity
 

and
 

streamline
 

for
 

each
 

wing
 

on
 

position
 

of
 

α=3°,z/c=1.0
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  图8比较了各机翼在不同工况中机翼后缘下游

z/c=1.0截面处的翼尖涡涡通量大小。平直翼的

翼尖涡强度随着间隙比的降低而增加,h*=0.3时

的翼尖涡涡通量的值约为h*=1.0时的150%,即
地面效应引起上下翼面压力差增大,造成了更为强

烈的展向速度剪切。

h*=0.3h*=0.5h*=1.0

0.4
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图8 α=3°,z/c=1.0截面各机翼在不同工况内的涡通量

Fig.8 Vortex
 

of
 

each
 

wing
 

in
 

different
 

position

进一步观察图8可以看到,与平直翼不同的是

另外2种机翼在h*从1.0下降至0.5过程中,翼尖

涡强度先是增加,其中下反前掠翼的强度增幅明显,

二者涡通量的值分别增加了77%和10%。而后当

h* 从0.5下 降 至0.3时,翼 尖 涡 强 度 均 降 低。

h*=0.3时下反前掠翼的翼尖涡涡通量为h*=0.5
时的64%、仿生翼的翼尖涡涡通量为h*=0.5时的

92%。尽管随飞行高度下降,该2种机翼翼尖涡强

度先增大后减小,但升力随着高度的降低持续增大,

其原因将在3.2节结合速度场进行讨论。

再对比同一间隙比下各机翼的翼尖涡涡通量,

可以发现各间隙比中下反前掠翼和仿生翼的翼尖涡

强度均小于平直翼,其中仿生翼的涡强度始终是3
种机翼中最低的。相比于平直翼,下反前掠构型中

的下反角和前掠角均能起到削弱翼尖涡强度的作

用。其中下反角会阻滞流体在翼尖处的绕流流速,

使生成的翼尖涡强度较低;前掠角会使机翼前缘形

成一沿展向向翼根移动的前缘涡,该前缘涡会延缓

机翼 表 面 流 动 分 离 的 发 生,进 而 削 弱 翼 尖 涡 强

度[19]。仿生翼中的凹凸前缘结构会在机翼表面沿

流向的流动中诱导产生旋转的涡流对[20],这些涡流

对会降低机翼上下表面的展向流动流速,使得仿生

翼生成的翼尖涡强度较下反前掠翼进一步减弱。图

9为攻角α=3°、z/c
 

=-1.0截面即机翼前段位置

的展向速度分布云图,图中仿生翼下翼面出现了4
个速度峰值,与前缘的波形位置相对应,下翼面展向

流动受凹凸前缘干扰,其平均流速小于下反前掠翼

的展向流速,因而削弱了上下翼面的展向速度剪切

和翼尖涡强度。
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(a)下反前掠翼
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(b)仿生翼

图9 z/c=-1.0截面下反前掠翼和仿生翼展向速度分布

Fig.9 Spanwise
 

velocity
 

distribution
 

of
 

different
 

wing
 

on
 

position
 

of
 

z/c=-1.0

由于在小攻角情况下(α=3°)一般不发生流动

分离,且3种机翼面积相同,摩擦阻力和压差阻力相

差不大,此时3种机翼阻力的差异主要由诱导阻力

引起。因而由翼尖涡强度可以推断仿生翼应具有最

小的阻力系数,即凹凸前缘结构优化了机翼的绕流

特性,削弱了翼尖涡强度,使机翼阻力下降。另外,

测力结果表明小攻角时,仿生翼的升力系数在各间

隙比时均高于或相当于其他2种机翼,从而使其最

大升阻比为3者中最高。

3.2 翼尖涡速度场分析

图10为α=3°时各间隙比工况中机翼后缘截

面处的展向速度分量的云图。随着高度降低,各机

翼下翼面的展向流速分量均增大,且上下翼面间的

流动剪切增强。在h*=0.3工况中,下反前掠翼和

仿生翼翼尖极近地面,下翼面与地面之间形成了狭

窄收缩通道。流体流经通道时,上下壁面产生的边

界层损耗展向流动的动能,使得下翼面流体的流速

在通过翼尖附近时迅速减小,上翼面流速也较h*=
0.5

 

时有明显降低。通道中流量不足后形成指向管

道内侧的逆压梯度,进一步使流动减速,从而对机翼

产生了2方面的影响:一是下翼面的压力增大,提高

了机翼的升力;二是流体沿下翼面绕翼尖向上翻转

的流动受到抑制,降低了翼尖涡强度,减小了诱导阻

力,从而解释了在间隙比从0.5下降至0.3
 

时,下反

前掠翼和仿生翼翼尖涡涡通量减小、升力系数增大

的原因。
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(g)平直翼h*=0.3 (h)下反前掠翼h*=0.3 (i)仿生翼h*=0.3

图10 α=3°,z/c=0.1截面各机翼的展向速度分布云图

Fig.10 Cloud
 

map
 

of
 

spanwise
 

velocity
 

distribution
 

of
 

each
 

wing
 

on
 

position
 

of
 

α=3°,z/c=0.1

4 结论

本文通过对比分析平直翼、下反前掠翼及具有

凹凸前缘结构的下反前掠仿生翼在地效区域内不同

间隙比(h*=1.0、0.5、0.3)时的升力、阻力特性和

翼尖涡流场结构,总结了下反前掠结构及凹凸前缘

对机翼气动特性的影响规律,从展向流动的角度探

究了机翼增升减阻的机理,并最终得到以下结论。

1)随着飞行高度的降低,各机翼的升力、阻力特

性都有着明显增强,其中在小攻角小间隙比条件下,
具有凹凸前缘结构的下反前掠仿生翼具有最大的升

阻比。

2)地效区内下反前掠结构使机翼受到的地面影

响强于平直翼,起到增升减阻的效果;凹凸前缘结构

可以优化机翼绕流特性,削弱翼尖涡强度,使机翼阻

力进一步下降。

3)在间隙比较小(h*=0.3)时,下反前掠翼和

仿生翼的翼尖和地面形成了狭窄收缩通道,一方面

造成下翼面压力增加,使机翼升力提高;另一方面削

弱了翼尖涡的强度,导致机翼诱导阻力降低,提高了

机翼的飞行效率。
对下反前掠翼和仿生翼的模型实验研究可深入

揭示地效翼的升力、阻力特性和流场结构之间的影

响规律,为地效翼的设计和优化提供参考。
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