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经纬网络充气机翼构形特征与气动性能分析

张俊韬，侯中喜，郭　正
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摘　要：将充气机翼应用于临近空间太阳能飞行器是具有创新性的设计概念。针对充气机翼构形特征
和气动分析的相关问题，对构形特征进行分析和设计，并建立经纬网络充气机翼的模型；进一步运用数值方

法，通过与标准翼型对比，分析二维充气机翼、三维经纬网络充气机翼的气动性能。数值分析结果表明，在设

计的雷诺数条件下，充气机翼的气动性能相比于标准翼型有所降低。在此基础上，结合对流场结构和流动机

理的研究，分析出导致充气机翼总阻力系数明显增加的主要原因是：充气机翼表面许多凹陷的局部区域所形

成的涡结构，导致局部的摩阻有小幅的减小，但压差阻力大幅增加，最终使得总的气动性能有所降低。
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　　临近空间太阳能飞行器是一种以太阳能为主
要能源，在临近空间实现持久驻留的无人飞行器。

由于临近空间的低密度环境，要实现较低的飞行

速度同时提供足够的升力，就需要较大的升力面，

因此结构要做到大而轻，其翼展往往达到几十米

甚至百米的量级，美国的“太阳神”就是一个典型

的代表［１］。“太阳神”原型机 ＨＰ０１在 ２００１年 ７
月１４日首次飞行试验，达到了２２８ｋｍ的高度，
此后又不断刷新飞行高度记录。然而，其另一架

原型机ＨＰ－０３由于上升过程中遭遇低空湍流而
空中解体。因此大尺度太阳能飞行器结构安全性

的隐患问题也暴露出来，如何做出“足够轻质”

“足够安全”“气动性能足够好”的大尺度结构是

临近空间太阳能飞行器发展的核心难题。

１　研究背景

运用充气机翼是一种创新的设计概念［２］，它

采用轻质柔性复合材料制作而成，很容易实现结

构的大尺度化，轻量化水平较刚性结构也有本质

提升，大大降低了对充气结构自身刚性的需求，对

飞行器能源系统性能要求也可以大大降低，并可

极大降低结构在翼载荷中的比例，提高飞行器应

用载荷和能源携带能力，同时提高结构安全性。

飞行器平飞的需用功率的表达式为：

Ｐ＝Ｗ× Ｗ
０．５ρ槡 Ｓ×

ＣＤ
ｃ
３
２
Ｌ

（１）
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　　式（１）中，Ｗ表示飞行器重量，ρ大气表示密
度，Ｓ表示机翼面积，ＣＤ表示阻力系数，ＣＬ表示升
力系数。

可以看到，结构减重的效果是节省能源，气动

性能的损失则会增加能源消耗。但具体分析发

现，结构重量与气动性能对功率的影响比重是不

同的，重量的效益更加明显。因此在大幅降低重

量同时气动性能即便有所损失，总体的能源需求

仍是可以降低的，充气机翼的价值就在于此。因

此从概念设计的角度来说，充气机翼确实是一个

非常有前景和意义的研究方向。其中，充气机翼

由于外形的改变而导致气动性能较之标准翼型发

生变化是气动问题的核心，也是张俊韬等的着

眼点。

国内外已有关于充气机翼的总体设计、结构

力学分析、智能材料变形、风洞、飞行试验等多方

面的研究［３－１４］，而针对气动特性的分析方面，文

献［１１］介绍了充气机翼的试验和计算，选择两种
不同的翼型（Ｅｐｐｌｅｒ３９８和 ＮＡＣＡ４３１８）作为参
考基准，通过分析发现充气机翼与标准翼型之间

在流场特征上存在一些相似趋势，但又有所区别，

进而预测了在较低雷诺数条件下，充气机翼的气

动性能可以优于标准翼型。Ｓｉｍｐｓｏｎ等［１５］进行了

风洞试验，利用流动可视化，观察到了当雷诺数小

于５×１０４时，由于充气机翼表面凹凸不平，使得
分离的发生较之于标准翼型有所延后。

国内对于充气机翼的研究起步较晚，但也开

展了许多研究工作，取得了一些相关的研究进展。

如王长国等［１６］针对点阵式充气机翼，采用了逆向

迭代的方法进行了保形设计。吕强等［１７］研究了

充气机翼的设计和工艺方法，同时进行了力学性

能测试和飞行试验。王伟等［１８］对充气机翼的承

载能力进行了分析，同时进行了气动仿真计算。

在构形分析方面，相对于较为成熟的二维设

计方法，三维充气机翼的构形特征及其气动特性

目前还没有被广泛研究。

２　构形特征分析

当前，多气梁整体式充气机翼构形是已有研

究中大多采用的结构形式，其特点是在蒙皮内部

沿弦长方向布置一系列拉条，如图１所示，这是传
统二维充气机翼的设计方法。由于在各个拉条上

均留有通气通道，使得各个气囊相互连通，整体上

形成一个充气囊体，所以整个机翼内部压力均匀

一致，对于防止风压变形有着相对较好的作用。

进一步考虑到实际三维机翼时，其直观的思

图１　传统二维充气机翼截面示意图
Ｆｉｇ．１　Ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ２ｄｓｅｃｔｉｏｎｏｆａｎｉｎｆｌａｔａｂｌｅｗｉｎｇ

路是将二维截面沿着翼展方向拉伸，如此一来这

些约束就会形成一系列矩形带条。这种方法虽然

比较通用，但要达到较好的逼近效果，其二维截面

约束需要设计得很密。这样在三维成型时，仅仅

约束带条就增加了很多材料重量，使得充气结构

的总体重量和复杂度大幅增加，导致充气机翼的

重量优势不再明显，同时其结构刚度和气动性能

方面与刚性机翼相比可能还有所损失。

基于此，解决上述问题可以采用经纬网络的

构形方法，如图２所示，采用经向（翼展方向）和
纬向（弦长方向）的点阵，每隔一定的距离布置一

个拉条，这样形成三维的充气机翼，其结构重量将

大大下降，其外形也逼近所要设计的标准翼型，但

仍需要进一步具体分析。

图２　经纬网络结构示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

分析其构形特征，为方便考虑，避免涉及复杂

三维曲面形状等内容，可以把问题简化为先只考

虑边界线，待确定了边界线后，不需要知道曲面的

具体精确构形，只要以较好的方式进行拟合逼近，

即可以得到满足气动性能分析的构形特征。

２．１　分析两个拉条约束之间蒙皮弧段的形状

从一般受力的角度分析，首先进行以下假设：

１）忽略蒙皮的自重；
２）忽略材料本身的变形；
３）不考虑节点处的褶皱。
在以上假设条件下，当内部因充入气体而具

有均匀的压力分布时，两个拉条约束之间的蒙皮

段将向外鼓出。到目前为止，蒙皮弧段的形状还

没有确定，考虑到最小势能原理，即在所有可能的

·７３·
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位移场中，其最终的位移使得总势能最小。因此，

可以认为圆弧是最为合理的形状，那么在这种推

论下，图３所示的情况是最可能形成的稳定状态。
根据上述假设和分析，对这种蒙皮形成圆弧

段的推论是否满足几何位置关系以及受力平衡条

件进行证明。

如图３所示，两个拉条之间的长度为Ｌ，内部压
力为Δｐ，取一半蒙皮段ＡＢ进行受力平衡分析。

图３　两个拉条间蒙皮弧段的形状
Ｆｉｇ．３　Ｓｈａｐｅｓｏｆｔｈｅｓｋｉｎａｒｃｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｗｅｂｓ

在竖直方向：

Ｔ１ｓｉｎθ＝Δｐ
Ｌ
２ （２）

在水平方向：

Ｔ１ｃｏｓθ＋Δｐｈ＝Ｔ２ （３）
分别取 Ａ，Ｂ点的法线相交于点 Ｏ，ＡＯ长为

Ｒ，ＢＯ长为Ｒ′则有：

ｓｉｎθ＝Ｌ２Ｒ （４）

ｃｏｓθ＝Ｒ′－ｈＲ （５）

将式（４）、式（５）分别代入式（２）、式（３），
则有：

Ｔ１
Ｌ
２Ｒ＝Δｐ

Ｌ
２ （６）

Ｔ２－Ｔ１
Ｒ′－ｈ
Ｒ ＝Δｐｈ （７）

用式（６）除以式（７），则有：

Ｔ１
Ｌ
２Ｒ

Ｔ２－Ｔ１
Ｒ′－ｈ
Ｒ

＝Ｌ２ｈ （８）

对于式（８），若蒙皮段的形状为圆弧，则：在
几何关系上，根据圆的半径相等，有 Ｒ′＝Ｒ；在力
学关系上，根据圆弧段的内部张力处处均匀，有

Ｔ２＝Ｔ１。
将Ｒ′＝Ｒ和 Ｔ２＝Ｔ１代入式（８），通过化简，

可以推得左右两边恒等。至此，就证明了蒙皮形

成的圆弧是可以同时满足几何关系和受力平衡的

最合理的形状。

另外，对于两个拉条的长度不等的情况，其分

析方法实际上与图３所示的情况类似，只不过相
当于偏转了一个角度，因此仍然可以得到以蒙皮

弧段为圆弧是合理的这一结论。

２．２　确定构形特征

分别对经向和纬向进行分析。

２．２．１　纬向截面的特征
不失一般性，考虑最简化的情况，即一个充气

机翼在纬向截面只有两条约束，即由三段圆弧组

成，如图４所示。

图４　三个相交圆的受力分析
Ｆｉｇ．４　Ｆｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｒｅｅｃｒｏｓｓｉｎｇｃｉｒｃｌｅｓ

在平衡状态下 Ａ点和 Ｂ点满足受力平衡。
节点Ａ处受到圆Ｏ１和圆 Ｏ２两段圆弧在此点处切
线方向的表面内力 Ｔ１，Ｔ２（其方向与水平之间的
夹角分别为α１，α２），节点 Ｂ处同理，以及公共弦
的拉应力为Ｆ１和Ｆ２。

在垂直方向上，应有：

Ｆ１＝Ｔ１ｓｉｎα１＋Ｔ２ｓｉｎα２ （９）
Ｆ２＝Ｔ１ｓｉｎα３＋Ｔ２ｓｉｎα４ （１０）

作为未知量的公共弦拉应力Ｆ１和Ｆ２取决于
Ｔ１，Ｔ２，Ｔ３，但在平衡状态下可以不必关心，因为总
存在合适的Ｆ１和Ｆ２使得式（９）、式（１０）成立。

在水平方向上，应有：

Ｔ１ｃｏｓα１＝Ｔ２ｃｏｓα２ （１１）
Ｔ１ｃｏｓα３＝Ｔ３ｃｏｓα４ （１２）

根据圆弧段的表面内力表达式，Ｔ１，Ｔ２以及
Ｔ３可以表示为：

Ｔ１＝Δｐｒ１ （１３）
Ｔ２＝Δｐｒ２ （１４）
Ｔ３＝Δｐｒ３ （１５）

同时，根据几何关系，有：

ｃｏｓα１＝
ｄ１
ｒ１

（１６）

ｃｏｓα２＝
ｄ１
ｒ２

（１７）

·８３·
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ｃｏｓα３＝
ｄ２
ｒ１

（１８）

ｃｏｓα４＝
ｄ２
ｒ３

（１９）

将式（１３）、（１４）、（１６）、（１７）代入式（１１），将
式（１３）、（１５）、（１８）、（１９）代入式（１２），化简后可
以推得，式（９）和式（１０）均为恒等式，则节点Ａ和
Ｂ处的受力平衡在三个圆相交的条件下是可以实
现的。这就证明了上述三个圆相交所构成的基本

构形是合理的，同理可以推论至任意布置多个圆

的情况，因此说明以此构形为基础的充气机翼纬

向截面构形是可行的。

２．２．２　经向截面的特征
同理可知，对称翼型沿经向的截面形状是不

变的，因此在经向的某个截面的形状应该是由如

图５所示的半径均相等的圆弧段构成的。

图５　经向截面形状
Ｆｉｇ．５　Ｓｈａｐｅｓｏｆｓｅｃｔｉｏｎｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｅ

２．２．３　经纬网络模型
至此，纬向和经向的边界线都已确定，它们是

一组由圆弧段构成的边框。然而，对于实际工程

应用而言，任何材料都会存在变形，所以需要再次

强调的是，利用圆弧段描述充气机翼构形特征的

方法只是一种合理的近似，实际机翼充气成型后

每个弧段可能不完全是圆弧，但是必然是比较逼

近的。那么由这些边界所围成的三维蒙皮表面的

形状即为网格化的近似球面，则三维经纬网络的

充气机翼模型的局部示意图如图６所示。以上构
形特征分析是充气机翼气动分析的基础。

３　气动特性分析

３．１　计算模型和条件

基于前述构形特征分析，气动特性分析选择

以ＮＡＣＡ００１２为标准翼型而建立的充气机翼的气
动外形为研究对象。具体来说，纬向构造由３０个
圆相交所构成的截面，经向分别进行二维拉伸和

图６　局部经纬网络模型示意图
Ｆｉｇ．６　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｌｏｃａｌｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌ

三维经纬网络构造，形成的计算模型如图７（ａ）和
图７（ｂ）所示。计算条件的相关参数见表１。

（ａ）二维拉伸构形
（ａ）Ｍｏｄｅｌｏｆ２ｄｓｔｒｅｔｃｈｉｎｇｉｎｆｌａｔａｂｌｅ

（ｂ）三维经纬网络构形
（ｂ）Ｍｏｄｅｌｏｆ３ｄｎｅｔｗｏｒｋｉｎｆｌａｔａｂｌｅ

图７　数值仿真的模型
Ｆｉｇ．７　Ｍｏｄｅｌｆｏｒｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

表１　计算的相关参数
Ｔａｂ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

参数 值

高度 ２０ｋｍ
温度 ２１６．６５Ｋ
压力 ５５２９．３１Ｐａ
密度 ０．０８８９０９９ｋｇ／ｍ３

动力粘度 １．４２１６１×１０－５Ｎ·ｓ／ｍ２

速度 ２０ｍ／ｓ
机翼弦长 ２．４ｍ
对应雷诺数 ３０００００

·９３·
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３．２　ＣＦＤ方法

３．２．１　控制方程
低速翼型所适用的稳态不可压缩流动的控制

方程为：

１）连续方程：
ｄｉｖＶ＝０ （２０）

Ｖ是流体速度矢量，ｄｉｖ代表散度运算符。
２）动量方程：

（Ｖ
!

）Ｖ＝ｆ－１
ρ!
Ｐ＋μ
ρ!

２Ｖ （２１）

!

代表Ｈａｍｉｌｔｏｎ算子，ｆ代表彻体力矢量，μ
代表动力粘度，ρ代表密度，Ｐ代表压力。
３．２．２　网格划分

采用Ｃ型网格拓扑来划分计算域，如图８（ａ）
所示。

（ａ）Ｃ型网格拓扑
（ａ）ＴｏｐｏｌｏｇｙｏｆＣｔｙｐｅｇｒｉｄｓ

（ｂ）近壁面网格细节
（ｂ）Ｄｅｔａｉｌｏｆｇｒｉｄｓｎｅａｒｗａｌｌ

图８　网格示意图
Ｆｉｇ．８　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｇｒｉｄｓ

计算域的长度和宽度为弦长的３０倍，近壁面
的第一层网格高度为弦长的１０－４，核算得到对应
的ｙ＋最大为２，如图８（ｂ）所示，满足计算近壁面

边界层的要求。

采用商业代码ＦＬＵＥＮＴ６．３．２６作为求解器，
利用其三维、有限体积法，求解稳态不可压

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程。如图８（ａ）所示：入口边界条
件设置为速度入口“Ｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｌｅｔ”，具体要给定速
度的大小和方向，来流的基本参数仍见表１；出口
边界条件设置为压力出口“Ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｕｔｌｅｔ”，具体
要给定出口的表压值。壁面边界条件设置为无滑

移绝热壁；两侧设置为对称边界条件“ｓｙｍｍｅｔｒｙ”，
这样计算出的三维模型为无限展长。根据文献

［１９］，选择ＳＳＴｋ－ω湍流模型，其适合翼型的数
值模拟，结果精度较好。

３．３　结果分析

３．３．１　升阻系数
如图９所示，对于升力而言，在迎角较小的情

况下，二维拉伸和三维经纬网络两种充气机翼构

形的升力系数与 ＮＡＣＡ００１２均十分接近，当迎角
增大 时，充 气 机 翼 的 升 力 系 数 逐 渐 小 于

ＮＡＣＡ００１２的，说明在大迎角条件下充气机翼构
形的升力系数有所损失，但同时可以看到充气机

翼的失速更晚发生，总体来讲升力系数损失不大，

这个结论与文献［１５］中的情况是类似的。

图９　升力系数曲线对比
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓ

对于阻力而言，如图１０所示，可以看到充气
机翼的阻力系数相比ＮＡＣＡ００１２均有了显著的增
大，由此可以推断在此雷诺数条件下，充气机翼相

比ＮＡＣＡ００１２而言升阻比是降低的，即整体的气
动性能将有所损失。同时进一步可以看到，二维

拉伸构形与 ＮＡＣＡ００１２相比阻力系数已显著增
大，三维经纬网络构形的阻力系数与二维拉伸构

形相比又有所增加。

·０４·
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图１０　极曲线对比
Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｏｌａｒｃｕｒｖｅｓ

如表２所示，从具体数据分析其原因：由于二
维拉伸构形相比光滑的ＮＡＣＡ００１２存在许多凹陷
区域，导致的局部压差阻力增加了很多，因此总阻

力的分布中，压差阻力比摩阻高了一个量级，而在

三维经纬网络构形中，可以看到压差阻力与摩阻

所占的比重与二维拉伸构形类似，但同时压差阻

力和摩阻都进一步有所增加，且压差阻力增加得

更多。以上分析说明三维经纬网络构形网格化结

构进一步增加了形状阻力，因而气动性能较之二

维拉伸构形进一步有所损失。

表２　２°迎角下阻力系数的对比
Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓａｔ２°ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

不同的

构形

压差阻

力系数

摩阻

系数
总系数

ＮＡＣＡ００１２ ０．００４６ ０．００７３ ０．０１１９

二维拉伸构形

充气机翼
０．０２１１ ０．００５４ ０．０２６５

三维经纬网络

构形充气机翼
０．０２２２ ０．００５９ ０．０２８１

３．３．２　流场特征和机理分析
气动系数的对比说明了充气机翼外形致使气

动性能下降的主要原因是局部凹陷区域的摩阻和

压差阻力的变化，其中压差阻力有较为明显的增

加。本节从流场结构特征和流动机理的角度进一

步分析产生这种现象的原因。

１）纬向截面特征。
针对某一处局部的凹陷区域的若干纬向截面

进行流场特征分析，对于二维拉伸构形，如图１１

所示，由于其拉伸构形的各个纬向截面完全一致，

因此本质上仍然具有二维的流动特征。从图１１
中可以明显看出，在此处凹陷区域形成了回流区，

且各截面的流动状态保持一致。

图１１　二维拉伸构形的局部流线
Ｆｉｇ．１１　Ｌｏｃａｌｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆ２ｄｓｔｒｅｔｃｈｉｎｇｉｎｆｌａｔａｂｌｅ

进一步，如图１２所示，在此处凹陷部分壁面
附近的一定区域内，流体的速度很小并形成回流，

意味着该区域内流体的动能很大一部分都转化为

内能，流动的能量损失就是阻力增加的根本原因。

此外，通过该速度矢量图还可看到壁面附近附面

层的发展过程。

图１２　壁面附近速度矢量图
Ｆｉｇ．１２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｓｎｅａｒｔｈｅｗａｌｌ

对于三维经纬网络构形，如图１３所示，其与
二维拉伸构形的构形区别主要在于每个纬向截面

的形状是不同的，因此在垂直于纬向截面的方向

上看去，不同的截面边界的高度是不同的。这样

导致在该区域不同截面所产生的旋涡结构特征也

发生了变化，这必然会导致气动力的变化，因而各

个截面累加起来的效果就与二维拉伸构形的结果

·１４·
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产生了差别。

图１３　三维经纬网络构形的局部纬向流线
Ｆｉｇ．１３　Ｌｏｃａｌｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｌａｔｉｔｕｄｅｏｆ３ｄｎｅｔｗｏｒｋｉｎｆｌａｔａｂｌｅ

２）经向截面特征。
与纬向截面同理，在三维经纬网络构形的某

处局部凹陷区域垂直于体轴方向取若干经向截

面，如图１４所示，进一步观察壁面附近流线的形
状以及发展状态。

图１４　三维经纬网络构形的局部经向截面
Ｆｉｇ．１４　Ｓｅｃｔｉｏｎｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｅｏｆ３ｄｎｅｔｗｏｒｋｉｎｆｌａｔａｂｌｅ

如图１５（ａ）所示，由于经向平面１位于凹陷
区域上游的圆弧最高位置附近，尚未出现明显的

纬向流动，只是在壁面附近靠近凹陷位置的最低

处向圆弧最高点过渡的方向上产生了流线的弯

曲；如图１５（ｂ）所示，经向平面２的位置已经逐渐
靠近纬向凹陷区域的最低点，因此可以看到此处

已经产生了纬向的流动，在靠近凹陷位置的最低

处流线向两侧出发，并流向圆弧最高点；如图１５
（ｃ）所示，经向平面３位于纬向凹陷区域的最低
点附近，可以看到此处的纬向流动已经充分发展，

并产生了纬向旋涡回流，说明在凹陷位置的最低

处纬向流动也已经造成了比较明显的流动损失，

同时此处的经向涡结构也说明了图１３所示的不
同纬向截面的涡是如何过渡的。

对于二维拉伸构形，容易知道其经向截面的

流线分布必定是垂直于壁面的，因而不会产生纬

向流动。以上分析表明，三维经纬网络构形由于

其构形特征所导致的纬向流动损失是其气动性能

进一步降低的本质原因。

（ａ）经向平面１的流线图
（ａ）Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｅｏｎｐｌａｎｅ１

３）表面极限流线。
研究表面极限流线的分布状态对于判定流动

的分离和再附有重要的意义，如图１６所示，仍然
取局部凹陷区域进行表面分析。

根据三维流动分离理论［２０］，在物面上，分离

线附近的极限流线分别向分离线收拢，并以分离

线为渐近线；而再附线附近的极限流线是分别向

外发散的，并以再附线为渐近线。

根据物面上奇点分布规律，如果分离线以奇

点为起始点，那么该奇点必为鞍点，如果再附线从

奇点出发那么该奇点必为节点，如果再附线进入

奇点那么该奇点必为鞍点。从图１６中可以看出，

·２４·
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（ｂ）经向平面２的流线图
（ｂ）Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｅｏｎｐｌａｎｅ２

（ｃ）经向平面３的流线图
（ｃ）　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｅｏｎｐｌａｎｅ３

图１５　三维经纬网络构形的局部经向流线图
Ｆｉｇ．１５　Ｌｏｃａｌｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｃｈａｒｔｓｏｆ３ｄｎｅｔｗｏｒｋｉｎｆｌａｔａｂｌｅ

左右两条分离线均从中间鞍点起始；同时也可以

明显地看到，从左右两侧节点出发，分别出现两条

再附线，两条再附线终止于靠近凹陷处最低点附

近的鞍点。

二维拉伸构形的极限流线拓扑结构如图１７
所示，同样根据分离和再附的判据，可以看出凹陷

区域靠前的位置存在一条极限流线靠近收拢的渐

进线，此线为分离线，而靠后的位置存在一条极限

流线离开发散的渐近线，此线为再附线。

至此，对比二维拉伸构形和三维经纬网络构

形的表面极限流线分布可以看出，二维拉伸构形

由于截面形状不变且无限展长，因此仍然保持二

维的流动特征，即不存在纬向流动，只存在沿弦长

方向的流动；而三维经纬网络构形形成的凹坑结

图１６　三维经纬网络构形的局部极限流线
Ｆｉｇ．１６　Ｌｏｃａｌｌｉｍｉｔｉｎｇｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆ３ｄｎｅｔｗｏｒｋｉｎｆｌａｔａｂｌｅ

图１７　二维拉伸构形的局部极限流线
Ｆｉｇ．１７　Ｌｏｃａｌｌｉｍｉｔｉｎｇｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆ２ｄｓｔｒｅｔｃｈｉｎｇｉｎｆｌａｔａｂｌｅ

构则出现了纬向的流动，在凹陷的局部区域形成

了特定的流场结构，这也从流动机理上解释了气

动性能产生差异的原因。

４　结论

１）通过一般受力，分析了经纬网络充气机翼
构形的特征，为气动特性的研究提供了计算模型

和分析基础；

２）在设计雷诺数条件下，充气机翼的气动性
能相比于标准翼型有所降低，气动性能的损失主

要体现在升力系数略有降低、阻力系数明显增加；

３）通过对流场结构的分析，从机理上解释了
气动性能降低的原因在于众多的局部凹陷区域使

得局部流动分离产生旋涡，且三维经纬网络构形

相比于二维拉伸构形产生了纬向流动，因此进一

步加剧了能量的耗损。

·３４·
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