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基于光滑基准翼型的柔性翼流场结构与流固耦合机理研究
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【摘 要】：以光滑翼型为基准，采用数值仿真研究柔性翅翼在流体作用下的流场结构演化及结构变形响应。建立三维流固耦合

模型，对比刚性翼与柔性翼在分离位置、涡结构形态、尾流特征及变形模式上的差异，揭示流场不稳定性与结构振动之间的反馈

机制。进一步分析柔性参数变化对流场组织和变形幅值的影响规律，为柔性仿生翅翼结构设计与流固耦合机理研究提供参考。
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1 引言

柔性翅翼与仿生扑翼飞行器的研究源于对昆虫、鸟类飞行

机理的仿生探索。与传统刚性机翼相比，柔性翅翼在扑动过程

中会产生显著弯曲、扭转等弹性变形，可自适应改变瞬时翼型

与局部攻角，诱导有利涡结构，从而提高升力和推进效率[1]。

系统研究柔性翅翼的流固耦合机理及关键柔性参数，对提升仿

生扑翼飞行器的气动性能与结构安全具有重要意义。本文在光

滑基准翼型基础上，构建柔性翅翼三维流固耦合数值模型，对

比刚性翼与柔性翼的流场结构与气动特性差异，重点考察柔性

参数 C与缩减频率 k对升力、分离、涡结构和振动响应的影响，

给出柔性设计的最优参数区间，并讨论仿生非光滑结构和多物

理场耦合的进一步研究方向。

2 基准光滑刚性翼流场

2.1仿真几何模型与网格

选取经典对称翼型 NACA0012 作为光滑刚性基准翼型

[2][3]。弦长记为(c)，采用有限展向三维机翼模型，翼展 10c，

展弦比λ=5，代表小展弦比微型飞行器典型气动截面。外流场

采用圆柱形计算域：入口距翼前缘 5c，出口距翼后缘 10c，径

向外边界距翼尖 10c，以减弱远场边界影响。

网格采用“近壁结构化贴体+外场非结构化”混合策略：

翼型表面布置 O 型结构化贴体网格，第一层网格高度满足 y

⁺ ≈1，法向约 30层，增长率 1.2；外场为四面体网格，在翼

尖及尾迹核心区局部加密，总单元数约 4.8×106。粗、中、细

三种网格对比表明：中、细网格下升力系数差异小于 2%，表

面压力分布差异主要集中在尾缘局部，后续计算统一采用中等

网格。

2.2物理模型与数值方法

来流速度 U∞=5m/s，空气密度ρ=1.225kg/m³，动力黏度

μ=1.789×10⁻ ⁵Pa·s，以弦长 c计雷诺数 Re≈5.0×10⁴ ，为

典型低雷诺数小型飞行器工况[2]。控制方程为三维不可压缩雷

诺平均 Navier–Stokes 方程，湍流模型采用 SSTk–ω。对流

项采用二阶迎风格式，黏性项采用二阶中心差分，压力–速度

耦合采用 SIMPLE算法。非定常计算使用二阶隐式时间推进，

时间步长Δt=0.001s。入口为均匀速度入口，出口为静压出口，

翼面为无滑移固壁，其余为对称或滑移边界。

在刚性翼算例中提取翼面压力与剪切应力分布，并记录升

力、阻力与俯仰力矩随时间变化，为后续柔性翼流固耦合计算

提供基准数据[2][3]。

2.3基准结果与验证

攻角α=10°时，计算得到升力系数 CL≈0.85、阻力系数

CD≈0.035，与公开实验及数值结果误差在 5%以内。表面压

力分布显示吸力面前缘存在明显低压峰，沿弦向逐渐恢复，分

离点约位于 x/c≈0.85，呈小范围尾缘分离特征。

当攻角增至α≈14°时，吸力面尾缘出现大范围分离，尾

迹中形成周期性涡脱落，气动力系数呈低频振荡，斯特劳哈尔

数 St≈0.15，与相近 Re条件下文献吻合。网格与时间步长敏

感性分析表明：升力差异<2%，时间步减小时平均气动力变化

<1%，验证了数值设置的可靠性。

3 柔性翅翼结构与流固耦合建模

3.1柔性结构模型与材料参数

参考昆虫翅膀“骨架–膜翼”结构[2][3]，建立三层复合柔

性翼：上下为柔性蒙皮，中间为刚度更高的骨架层。
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表 1 柔性翅翼复合结构材料与建模参数对比表

对比类别
蒙皮层（聚酰亚胺

薄膜）

骨架层（碳纤维增强树脂基

复合材料）

材料类型 聚酰亚胺薄膜 碳纤维增强树脂基复合材料

厚度 tm = 0.1 mm tb = 0.3 mm

弹性模量 Em = 2.5 GPa Eb = 70 GPa

泊松比 νm = 0.33 νb = 0.30

密度 ρm ≈ 1400 kg/m3 ρb ≈ 1600 kg/m3

有限元单

元类型

四节点壳单元（描

述弯曲+面内拉

伸）

梁–壳混合单元（主翅脉梁

单元嵌入壳单元/局部加厚壳

层）

功能定位
构成翅翼柔性，蒙

皮提供基础柔性

提供刚度支撑，增强翅翼结

构强度

（注：续表 1）

引入无量纲柔性参数

C =
EI

ρU
∞
2 c3

,

其中(EI)为等效弯曲刚度。通过调整蒙皮厚度、骨架截面

与材料，使(C)在 0.1–1.0范围变化，对应从柔软薄膜翼到近

刚性翼的连续谱[4]。结构动力学采用完全拉格朗日描述，小应

变线弹性假设，质量矩阵取集中质量形式，提高计算效率与稳

定性。

3.2流体–结构耦合策略与动网格技术

柔性扑翼为强非线性、双向流固耦合问题：气动力与惯性

力驱动机翼产生较大弯曲和扭转，结构变形又改变局部攻角与

流场结构[5]。本文采用分区耦合（partitioned）策略：流体域由

ALE框架下的有限体积 CFD求解器求解，结构域由非线性有

限元 CSD求解器求解，通过界面数据交换实现双向耦合[3][4]。

匹配网格区域采用节点一一对应插值；非匹配区域采用常

体积转换（CVT）方法将流体侧压力保守投影至结构单元，再

用反距离加权（IDW）将结构位移传递回流体网格节点。时间

推进中，在每一物理时间步内对流体和结构进行强耦合迭代，

直至界面残差与位移增量满足收敛标准；界面力更新中引入

Aitken自适应松弛以增强大变形工况下的稳定性。动网格采用

“弹簧光顺+局部重构”方法，将网格边视为弹簧，在结构位

移驱动下平滑移动内部节点，当网格质量恶化时局部重划分，

保证整个扑翼周期内网格质量。

4 柔性扑翼非定常流场特性

柔性扑翼的强迫运动采用经典双自由度简谐模型[3]：

θ(t) = θ0sin(2πft + ϕ),  α(t) = α0 +Δαsin(2πft),

图 1 柔性相位滞后效应

其中θ(t)是绕翼根的俯仰角，α(t)为瞬时攻角。基准参数

f = 5 Hz、θ0 = 30∘、α0 = 10∘、Δα = 5∘、ϕ = 90∘，对应 k ≈ 0.1，

升力与推进效率表现较好。扑动通过动网格施加至流体域，与

ALE控制方程严格一致。

考虑柔性翼在强迫运动下的弹性滞后效应，引入相位延迟

参数τ

θ(t) = θ0sin(2πft + ϕ − τ), α(t)

= α0 +Δαsin(2πft − τ).

数值结果表明，当τ ≈ 0.05T（T为扑翼周期）时，机翼

弹性变形与前缘涡发展在相位上更匹配，升力峰值相比未考虑

滞后工况提高约 8%，说明结构相位滞后对柔性扑翼气动预测

具有重要影响。

4.1非定常流场与涡结构演化

柔性扑翼在一整个周期内，机翼形状随时间产生显著弯曲

和扭转，自适应调整局部攻角与弦向分布，形成“柔性楔形效

应”[4]。

上拍阶段（0<t/T<0.5）：翼尖向上弯曲，吸力面呈瞬时“楔

形”，低压区被拉长，局部环量增大，前缘涡（LEV）生成并

贴附于翼面，形成高升力平台；

下拍阶段（0.5<t/T<1）：翼尖向下弯曲，有助于减弱尾迹

涡强度与升力波动，同时改善推力输出。

相比刚性翼，柔性翼边界层分离点整体后移，代表工况下

分离位置从 x/c ≈ 0.85 后移至 x/c≈0.92，附着区长度增加约

7%。Q准则或λ₂ 准则识别的三维涡结构显示：柔性翼上拍

阶段形成更稳定的前缘涡与根涡，涡量峰值较刚性翼提高约
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30%；尾迹涡脱落频率由刚性翼的 St ≈ 0.15降至 x/c ≈ 0.92，

表明柔性结构抑制了频繁脱涡，使气动力历程更加平稳。

对尾迹涡场的相位平均与频谱分析表明：主涡脱落频率

fvort与强迫频率(f)满足

fvort ≈ (0.85 ± 0.05)f,

即略低于强迫频率，呈典型流场–结构次同步锁定效应。

这种锁定可减小流动诱导振动与声辐射，对提高仿生扑翼飞行

器的隐身性与稳定性具有工程意义[5]。与文献中蝴蝶柔性扑翼

风洞 PIV实验对比[5]可见，数值模拟所得前缘涡附着区、尾迹

涡形态及其随相位的演化均与实验定性一致，验证了本文流固

耦合框架预测三维复杂涡结构的有效性。

4.2柔性参数影响与优化趋势

柔性参数 C反映翼面综合弯曲刚度与气动力的相对比值，

是柔性扑翼设计的关键无量纲指标[4]。数值结果可概括为：

C=0.1（较软翼）：翼尖位移Δz/c≈0.15，升力系数峰值

较刚性翼约+25%，阻力系数约+10%，气动力高频振荡明显，

易发生流致振动与疲劳风险；

C≈0.5（中等柔性）：翼尖位移Δz/c≈0.07，升力较刚性

翼约+15%，阻力变化不显著，升阻比提升约 20%，变形适中、

柔性楔形效应明显，附加振动与能耗可控，综合性能最优；

C=1.0（近刚性翼）：翼型变形较小，流场结构与刚性翼

相似，柔性重构流场作用弱，升阻比改善幅度大幅减小。

总结来看，C<0.2虽能获得较大升力，但伴随强振动与功

率损失；C>0.8时柔性效应不足，性能改善不明显。柔性参数

C处于 0.3–0.7区间时，可在升力增益、阻力控制与结构安全

之间取得较好平衡，其中 C≈0.5且 k≈0.08–0.12时推进效率

与升阻比最优，气动力波动平稳；当 C≈0.5、k≈0.2时，虽升

力峰值放大，但阻力和结构振动显著增加，综合性能反而下降。

5 结论与展望

5.1主要结论

柔性楔形效应显著改善流场组织并提高升力：柔性翅翼在

扑动过程中通过自适应弯曲与扭转形成瞬时楔形几何，使前缘

涡在吸力面更长时间附着并保持较高环量，分离点后移约 7%

–10%，尾迹涡脱落频率降低约 15%–20%。所建流固耦合数

值框架中，基准刚性翼气动结果与实验和公开数据误差在 5%

以内，柔性翼涡结构和气动趋势与风洞及数值研究定性一致，

表明该 ALE–有限体积流体求解与非线性有限元结构求解相

结合的强耦合框架适用于柔性仿生翅翼流固耦合机理研究与

工程参数设计。

5.2研究展望

（1）引入更真实的仿生非光滑结构：在光滑基准翼型基

础上引入翅脉、鳞片、粗糙条纹等仿生微结构，在流固耦合框

架下研究其对边界层转捩、前缘涡稳定性以及升阻比、失速特

性的影响[3]。

（2）扩展至气动–声–固多物理场耦合问题：在现有流

固耦合基础上引入 FW–H 声学方程或与声固耦合求解器耦

合，研究柔性变形对流噪声分布与降噪机理的影响，为低噪声

仿生扑翼飞行器设计提供支撑。

（3）结合数据驱动方法进行柔性参数与运动学优化：利

用代理模型、机器学习与多目标优化算法，对柔性参数、骨架

布局和扑动规律进行联合优化，寻求兼顾升力、推力、能耗与

结构安全性的最优设计方案[5]。
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