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摘　 要：以微小型无人机翼型研究为背景，开展了低雷诺数翼型的气动特性及优化设计研究。 首先采

用求解雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程的有限体积法，对典型低雷诺数下 ＮＡＣＡ００１２ 翼型标模进行数值模拟，对比

分析了 ＳＡ、ＳＳＴ ｋ⁃ω 湍流模型、低雷诺数修正 ＳＳＴ ｋ⁃ω 模型以及 ｋ⁃ｋＬ⁃ω 转捩模型的适用性和准确性。
然后通过对低雷诺数下 ＮＡＣＡ００１２ 翼型表面流场结构和流动特征的详细分析，提出了基于控制流动

转捩位置改善翼型上边界层形态的低雷诺数翼型设计思想。 最终基于转捩模型对 ＳＤ７０３７ 翼型进行

了多目标优化设计，设计结果表明优化后翼型气动性能得到了较大改善，最大升阻比可以提高约

５８ ２３％，在 ０°迎角下翼型上表面层流区域面积增大约 ２６ ８％，在 ４°迎角下翼型上表面流动转捩位置

前移约 ０ １５ 倍弦长，下游流动亦由优化前完全分离状态改变为实现流动再附，进一步验证了低雷诺

数翼型设计思路的可靠性与可行性。
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　 　 自 １９９２ 年以来，微小型无人机的设计和发展得

到了越来越多的关注［１］，在侦察监视、通讯中继、灾
情防护、物质探测等军事及民事应用中均展现出广

阔前景。 微小型无人机的低速、小尺度决定了其飞

行雷诺数处于航空领域中 Ｒｅ＝ １０４ ～１０６ 的低雷诺数

范围，制约微小型飞行器发展的因素很多，主要可以

归纳为以下几个方面：①低雷诺数高升阻比气动设

计与增升措施；②控制问题：包括飞行稳定性、抗阵

风干扰以及微型化导航和控制系统；③动力、能源以

及高效推进技术；④结构重量和微型化任务载荷。
目前最为关键的技术瓶颈是低雷诺数空气动力学

技术［２］。
低雷诺数条件下，黏性效应对翼型或机翼气动

力影响较大，主要体现为层流分离泡现象［３］ 的出

现，在设计和分析过程中必须重视。 Ｗｉｎｄｔｅ 等人［４］

使用雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程（ＲＡＮＳ）方法对翼型 ＳＤ７００３
绕流进行了研究，并与 Ｘｆｏｉｌ 及实验结果进行对比，
指出 Ｘｆｏｉｌ 预估层流分离泡过薄的不足，分析了自由

分离剪切层 Ｋ⁃Ｈ 扰动的不稳定性。 王科雷等人［５］

则基于某高空低速太阳能无人机低雷诺数翼型，对

不同雷诺数下的翼型绕流流场结构发展变化及其流

动机理进行了研究。
前人所进行的相关理论及实验研究均表示直接

数值模拟和大涡模拟方法由于包含了更多的物理机

制并能捕捉更多的流动尺度，在转捩预测方面具有

明显优势，但受计算机技术的限制，并不适用于工程

设计。 而 ＲＡＮＳ 方法简单有效，可以为完全层流和

湍流提供足够精确的结果，但对于低雷诺数转捩流

动数值模拟仍具有精准度问题，其中层流分离泡和

转捩位置的预测更是两大难题，而湍流模型的可靠

性及通用性也有待验证。 Ｒｕｍｓｅｙ 和 Ｓｐａｌａｒｔ［６］ 通过

对比分析阐述了几种常用湍流模型各自的局限性。
符松和王亮［７］ 则指出传统湍流模型及基于黏性层

次的低雷诺数修正模式对于转捩流动的预测存在一

定的巧合性，而含有更丰富物理背景的基于局部变

量的转捩模式将是发展方向。 显然地，能准确预估

分离泡的发生和发展对于高效低雷诺数翼型设计非

常重要。
而在低雷诺数翼型设计方面，传统的方法是尽

量在翼面上保持附着层流流动，使之不产生分离流。
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但对于厚度较大的翼型（６％及以上）而言，在 ３ ０×
１０４＜Ｒｅ＜７ ０×１０４ 的飞行雷诺数范围内，翼型表面层

流分离往往难以避免，此时仅保持最大限度附着层

流的设计思想将不再适用。
针对上述问题，本文以 ＮＡＣＡ００１２ 翼型为研究

对象，首先结合相关实验结果对比分析了 ＳＡ 模型，
ＳＳＴ ｋ⁃ω 模型，经验修正 ＳＳＴ ｋ⁃ω 模型以及 ｋ⁃ｋＬ⁃ω 转

捩模型预估翼型表面边界层形态的能力；然后对不

同雷诺数下的翼型表面流场结构特征进行了对比分

析；最后提出适合微小型无人机应用雷诺数范围的

低雷诺数翼型设计思想，并进一步通过优化算例对

该思想进行了验证。

１　 数值研究方法

１ １　 湍流模型

本文针对 ４ 种湍流模型的适用性进行了对比分

析，其中 ＳＡ 和 ＳＳＴ ｋ⁃ω 湍流模型是工程上应用最广

泛的 ２ 种湍流模型。 而考虑到低雷诺数转捩流动特

征，本文又采用低雷诺数修正 ＳＳＴ ｋ⁃ω 模型和 ｋ⁃ｋＬ⁃
ω 转捩模型。 下面将分别简要介绍这 ４ 种湍流

模型。
１） ＳＡ 湍流模型

ＳＡ 模型从经验和量纲分析出发，只需求解一个

涡黏性相关量的输运方程，构造简单，鲁棒性好，对
壁面网格质量依赖小［８］。

２） ＳＳＴ ｋ⁃ω 湍流模型

ＳＳＴ ｋ⁃ω 模型是一种得到广泛应用的两方程混

合模型，它在近壁面区域保留了原始 ｋ⁃ω 模型，在远

离壁面的纯湍流区域使用标准 ｋ⁃ε 模型计算，鲁棒

性好。 其 ｋ 方程和 ω 方程可以写为［９］：
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　 　 ３） 低雷诺数修正 ＳＳＴ ｋ⁃ω 湍流模型

低雷诺数湍流模式及其修正形式已成为解决工

程实际中有壁面约束复杂湍流问题的有效方法，它

既适用于充分发展的湍流流动，又适用于黏性效应

起重要作用的近壁流动。 它是以低雷诺数涡黏性模

式中的阻尼函数来模拟转捩过程，具有较广的适用

性［１０］。 低雷诺数修正 ＳＳＴ ｋ⁃ω 湍流模型是将 ｋ⁃ω 方

程涡黏性系数 μｔ ＝α∗ρκ ／ ω 中模式系数 α∗构造为：
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式中， Ｒｅｔ ＝ ρκ ／ μω 表示湍流雷诺数。
４） ｋ⁃ｋＬ⁃ω 转捩模型

ｋ⁃ｋＬ⁃ω 转捩模型是基于层流动能方程的涡黏性

模型，它使用一个输运方程来描述转捩前层流流动

中的速度波动动能（层流动能 ｋＬ），与湍流动能 ｋＴ

和比耗 散 率 结 合 ω， 构 成 一 个 三 方 程 输 运 方

程组［１１］：
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１ ２　 数值方法

数值求解采用二维雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程的有限体

积方法；控制方程中对流通量项采用二阶精度 Ｒｏｅ
迎风格式离散；黏性通量项采用中心差分格式离散；
时间离散采用隐式 ＬＵ⁃ＳＧＳ 方法。

２　 数值计算结果及分析

２ １　 湍流模型对比分析

以 ＮＡＣＡ００１２ 翼型为研究对象，在不同的实验

雷诺数［１１⁃１２］下，使用上述 ４ 种模型对该翼型绕流流

场进行数值模拟和对比分析。 计算网格采用 Ｏ 型

结构化网格，计算域远场为 ３０ 倍弦长。 图 １ 为各计

算状态下 ＮＡＣＡ００１２ 翼型的计算及实验压力分布

对比。

·１８５·
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图 １　 ＮＡＣＡ００１２ 翼型压力分布对比

　 　 可以看出，在计算雷诺数下，ＳＡ 及 ＳＳＴ ｋ⁃ω 湍

流模型计算压力分布不存在压力平台区域，与实验

不符。 这是因为 ＳＡ 及 ＳＳＴ ｋ⁃ω 湍流模型主要考虑

的是全湍区域，在转捩区一般会高估涡粘性，使得转

捩位置的预测比实际提前，抑制下游流动分离的发

生，从而在翼型上表面压力分布中观察不到代表层

流分离泡的压力平台。
而低雷诺数修正 ＳＳＴ ｋ⁃ω 模型使用了 ｋ⁃ω（湍动

能⁃单位耗散率）的数值特性，并无任何物理背景。
而其对于阻尼函数的构造准则也仅仅是模拟了黏性

次层，并没有考虑到流动转捩的物理机制。 因此可

以看到这种模式对于转捩起始位置的预测总会提

前，且捕捉到的层流分离泡过短，适用范围窄。
ｋ⁃ｋＬ⁃ω 转捩模型是近几年研究者们［１７⁃１９］新发展

的基于局部变量构造的新型模式。 通过“层流动

能”来控制并预测转捩的开始和发展，避免使用含

有来流湍流度的经验公式，并引入“分裂机制”来描

述层流与湍流之间的相互作用，从而在雷诺应力中

加入了扰动影响，具有一定的物理内涵。 因此可以

明显看到 ｋ⁃ｋＬ⁃ω 转捩模型捕捉到的分离泡区域压

力值与实验值符合良好，转捩位置预测相对最为精

准，虽然转捩后翼型表面流动发展略显缓慢，流动再

附位置预测靠后，捕捉到的层流分离泡稍长，但总体

上来说该模型表现突出且很有发展潜力。
通过上述对比研究可以看出，使用 ｋ⁃ｋＬ⁃ω 转捩

模型可以相对准确地捕捉观察到翼型表面复杂流动

现象及特征，转捩位置及分离泡预测能力及精度相

对较高，在低雷诺数转捩流动数值求解中适用性

较好。
２ ２　 低雷诺数流动特征探析

随着雷诺数的降低，翼型的气动性能会因边界

层发生分离而急剧恶化［５］。 以 Ｒｅ＝ ５ ０×１０４ 时 ＮＡ⁃
ＣＡ００１２ 翼型边界层结构为例说明，低雷诺数条件

下，在翼型上表面强逆压梯度的作用下，层流流动常

常会发生分离及转捩，而转捩后湍流会向剪切层内

带入较大的动量及能量交换。 若该湍流可以克服逆

压梯度的影响，则下游流动将再附于翼型表面，形成

一个封闭的“分离⁃转捩⁃再附”结构的层流分离泡，
如图 ２ｂ）所示 ８°迎角下翼型表面流场结构；否则，翼
型表面流场将始终保持分离流动，如图 ２ａ）所示 ４°
迎角下翼型表面流场结构。 其中方块代表层流分

离，椭圆代表流动转捩，圆圈代表流动再附（下同）。
这种翼型表面流动的完全分离状态及层流分离泡结

构对翼型气动性能均有着显著影响。

图 ２　 ＮＡＣＡ００１２ 翼型流场结构示意

表 １ 为 ＮＡＣＡ００１２ 翼型在雷诺数为 ５ ０×１０４、
１ ０×１０５ 以及 ２ ５×１０５ 时不同迎角下的表面流动分

离、转捩及再附位置随雷诺数及迎角变化对比，表中

“ ／ ”表示该流动特征未发生。

·２８５·
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表 １　 ＮＡＣＡ００１２ 流动特征位置对比

Ｒｅｙｎｏｌｄｓ
Ｎｕｍｂｅｒ

α ／ （°） Ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ
Ｒｅａｔｔａｃｈ⁃

ｍｅｎｔ

５ ０×１０４

０ ０ ６８ ／ ／
４ ０ ２２ ０ ６１ ／
８ ０ ０２５ ０ １６ ０ ４１

１ ０×１０５

０ ０ ６３５ ／ ／
４ ０ ２ ０ ５５ ０ ７３８
８ ０ ０２ ０ １１ ０ ２

２ ５×１０５

０ ０ ５８ ０ ８７５ ／
４ ０ ２ ０ ４６５ ０ ５２
８ ０ ０１７５ ０ ０６５ ０ １

可以看出，随着迎角增大，各雷诺数下的 ＮＡ⁃
ＣＡ００１２ 翼型表面流场发展趋势较为一致，均由完全

分离状态发展为层流分离泡结构，且该分离泡不断

变小并向逐渐前缘移动。 而在相同迎角下，随着雷

诺数增大，翼型表面流场层流分离位置变化相对较

小，流动转捩位置显著前移，这使得转捩后湍动能可

以得到充分发展，促使分离流尽早再附，分离泡长度

大大减小。

３　 低雷诺数翼型优化设计研究

３ １　 设计思想研究

通过上文研究可以看出，在低雷诺数条件下，翼
型上边界层形态是决定气动特性优劣的关键因素。
对于本文 Ｒｅ＝ ６ ０×１０４ 的设计状态，翼型表面流动

极易发生分离，此时流动转捩位置将主要影响翼型

上边界层形态，决定其为流动完全分离状态抑或是

形成层流分离泡结构，以及分离泡的大小，从而决定

翼型气动性能。
因此在设计过程中，需要通过控制上表面曲率

发展，尽量在小角度扩大层流区域范围。 而当流动

分离不可避免时，应控制压力恢复段的曲率变化，在
自由剪切层发生分离后，促使流动尽快转捩，同时使

压力恢复段逆压梯度更为缓和，从而实现流动再附，
生成对气动特性更有利的层流分离泡结构，尽量避

免流动完全分离状态产生。
３ ２　 优化流程

结合实际需要，确定优化设计框架。 优化方法

的简略框架如图 ３ 所示。 优化方法流程可以概括为

以下部分：① 设计准则的确定；② 将几何参数设计

问题表述为优化问题；③ 应用遗传算法进行优化；

④ 按改进策略进行数值模拟；⑤ 验证分析优化设

计构型，为实际应用提供参考。

图 ３　 优化方法框架

开展翼型优化问题的表达，首先要对翼型几何

外形进行参数化，本文采用改进的解析形状函数

法［２０］对 ＳＤ７０３７ 翼型进行参数化建模，在建模过程

中，依据经验主要对翼型上表面压力恢复段的曲率

变化进行了严格意义上的控制，以期能改善翼型表

面逆压梯度强度分布从而促使分离流转捩后能尽快

实现再附。 另外，在优化过程中，本文采用了稳健的

Ｋｒｉｇｉｎｇ 代理模型［２１］以提高优化效率，而在代理模型

的建立过程中又引入更新和多轮优化思想。 也就是

说，在应用初始化后的代理模型进行一轮优化后，选
取表现优异的点加入代理模型的样本点集，然后更

新代理模型，进行误差分析，并重新开始新一轮优

化。 这种反复更新代理模型的方法可以逐步提升代

理模型精度并挖掘优化设计潜力。 图 ４ 为优化方法

的改进策略流程图。

图 ４　 优化方法的改进策略流程

·３８５·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３３ 卷

最后，本文采用多目标进化算法为搜索器进行

优化。 进化算法根据生物学中遗传与进化的原理，
仿效基因、染色体等物质表达方式，遵循达尔文“物
竞天择，适者生存”的选择机理，使随机生成的初始

解通过复制、交叉和变异等遗传操作不断得到迭代

进化，并逐步逼近最优解，它的鲁棒性强，通用性好，
搜索能力强［２２］。
３ ３　 优化结果

本文以 Ｒｅ ＝ ６ ０×１０４ 为设计雷诺数，同时兼顾

α＝ ０°（权重系数 ０ ３）、α＝ ４°（权重系数 ０ ７）的气动

性能，以翼型升阻比最大、层流分离泡最小为目标进

行优化，在优化过程中翼型表面边界层内流动转捩

位置及分离泡长度是重点关注对象。 将优化后的翼

型命名为 ＳＤ⁃Ｍ２，优化前后翼型外形对比如图 ５
所示。

图 ５　 翼型优化前后外形对比

可以看出，相比于原始翼型，ＳＤ⁃Ｍ２ 翼型最大

厚度后上表面曲率变化更加缓和，翼型中部厚度明

显减小，后半部正弯度增大，后缘厚度亦有所增加。
优化前后翼型气动力参数对比如图 ６ 所示。

图 ６　 优化前后气动力参数对比

　 　 可以看到，相对于原始翼型，ＳＤ⁃Ｍ２ 翼型的气

动性能显著提升，升力增大而阻力减小：在设计状态

α＝ ０°和 α＝ ４°，ＳＤ⁃Ｍ２ 翼型的升力系数较之原始翼

型分别增大约 ２１ ８１％和 １０ ０２％；阻力系数分别减

小约 １６ ７１％ 和 ３０ ４７％； 升 阻 比 分 别 增 大 约

４６ ９６％和 ５８ ２３％。 而在非设计状态下，翼型升阻

比较之原始翼型分别增大约 ３０ ８３％ （ α ＝ ２°） 和

１８ ６８％（α＝ ６°）。
图 ７ 为优化前后翼型上表面附面层形态，即流

动分离（ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ）、流动转捩（ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ）及流动再

附（ｒｅａｔｔａｃｈｍｅｎｔ）位置对比，图中横坐标 ｘ ／ ｃ＝ １ ０ 表

示所述流动特征在翼型弦长内未发生。 可以看出，
当 α＝ ０°时，ＳＤ⁃Ｍ２ 翼型上表面流动分离位置由 ｘ ／ ｃ
＝ ０ ５６ 后移至 ｘ ／ ｃ ＝ ０ ７１，层流区域增大，黏性阻力

显著降低；当 α 为 ４°和 ６°时，原始翼型表面流动在

分离后始终没有发生再附，而 ＳＤ⁃Ｍ２ 翼型上表面流

动分离与流动转捩位置均不同程度地前移，同时在

图 ７　 优化前后翼型上表面流动分离、转捩及再附位置对比

翼型弦长内发生流动再附，分别形成占翼型弦长

７３ ６％和 ５４ ０％的层流分离泡结构，压力损失显著

降低，升阻特性得到改善。 这表明本文提出的低雷

诺数设计思想可以实现，并在改善翼型低雷诺数气

·４８５·
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动性能方面可以取得较好的成果。
值得注意的是，当 α ＝ ２°时，相对于原始翼型，

ＳＤ⁃Ｍ２ 翼型上表面流动分离涡结构显著增长，这会

带来黏性阻力的增大。 但同时翼型后缘厚度的增加

使得后缘压力恢复值相对增大，对应地优化前后翼

型后缘涡形态亦发生改变（如图 ８ 所示），翼型表面

的分离涡结构高度相对降低，分离涡变得扁而平，压
力损失反而相对减少，翼型总阻力降低。

图 ８　 ２°迎角优化前后翼型流场结构对比

综合来看，优化后翼型的低雷诺数气动特性获

得了较大改善，主要体现为小迎角下翼型上表面附

着层流区域的增大，以及较大迎角下翼型上表面边

界层内层流分离泡结构的形成，这在一定程度上验

证了本文设计思想的可靠性及可行性。

４　 结　 论

１） 本文对比分析了 ＳＡ、ＳＳＴ ｋ⁃ω、低雷诺数修正

ＳＳＴ ｋ⁃ω 以及 ｋ⁃ｋＬ⁃ω ４ 种模型数值模拟低雷诺数复

杂流动的能力，其中全湍流模型并不具备模拟低雷

诺数层流分离泡结构的能力；经过低雷诺数经验修

正的 ＳＳＴ ｋ⁃ω 模型对流动转捩起始位置的预测总会

提前，且捕捉到的层流分离泡过短，适用范围窄；ｋ⁃
ｋＬ⁃ω 转捩模型最适合于模拟低雷诺数复杂流动，其
流动分离及转捩位置预测相对最为精准，但流动再

附位置预测靠后，捕捉到的层流分离泡稍长。
２） 在低雷诺数条件下，翼型上表面层流流动易

于发生分离，流场将处于流动完全分离状态，或将形

成“层流分离⁃流动转捩⁃湍流再附”的层流分离泡结

构，气动特性也会随之产生不同程度的恶化。 此时，
翼型上边界层形态将是决定翼型气动特性优劣的关

键因素。
３） 在本文 Ｒｅ＝ ６ ０×１０４ 低雷诺数条件下，翼型

设计应在保持尽量大层流区域范围的前提下，促使

流动在自由剪切层发生分离后尽快转捩，控制压力

恢复段区域使逆压梯度更加缓和，从而实现流动再

附，生成对气动特性更有利的层流分离泡，尽量避免

流动完全分离状态的产生。
４） 依据本文提出的设计思想对 ＳＤ７０３７ 翼型进

行优化设计，通过对优化前后气动力参数及翼型表

面流场结构形态的对比分析验证了该设计思想的可

行性和实用性，具有一定参考价值和指导意义。
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