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翼型加装格尼襟翼的低雷诺数气动特性实验研究
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摘要：为了研究低雷诺数下格尼襟翼对翼型气动特性的影响，通过风洞试验研究了Eppler387翼型加装0．5％

～5．0％弦长高度格尼襟翼后的气动特性变化，试验雷诺数1．49×105～2．31×10 5。试验结果表明：低雷诺数下

Eppler387翼型加装格尼襟翼后，升力系数和力矩系数明显增大，襟翼高度大于2％弦长时阻力系数显著增大。格

尼襟翼在高升力系数下能够起到增大升阻比的作用，适用于微小型飞行器工作在大载荷状态，而0．5％弦长高度的

襟翼还能够兼顾中小升力系数下的气动效率，同样适合于微小型飞行器在巡航状态使用。与原翼型相比，加装襟

翼后最大升阻比对应的迎角提前，随襟翼高度的增加，翼型升阻比曲线峰值变得不再突出。
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Experimental study on aerodynamic characteristics of airfoil equipped

with Gurney flaps at low Reynolds numbers

CUI Zhao，LI Jian—bo，ZHAO Hong

(College of Aerospace Engineering，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing

210016，China)

Abstract：In order to study the aerodynamic characteristics of airfoil equipped with Gurney

flap at low Reynolds numbers，Eppler387 airfoil is equipped with 0．5％～5．0％chord height

Gurney flap for wind tunnel test．The Reynolds numbers in the test are from 1．49×10
5
to 2．31×

10 5．The results suggest that lift coefficient and moment coefficient of Eppler387 airfoil equipped

with Gurney flap are improved significantly at low Reynolds numbers．Drag coefficient is also im—

proved when the flap is higher than 2％chord．Lift—to—drag ratio is improved when lift coefficient

is high，SO that Gurney flaps is suitable for MAV or small aircraft with heavy payload．0．5％
chord height Gurney flap iS also suitable for cruise．since it has better aer04ynamic efficiency at

low lift coefficient at the same time．Compared with clean airfoil。the angle corresponding to the

highest lift—to—drag ratio becomes smaller with the effect of Gurney flaps．When Gurney flaps are

higher，the curves of lift—to—drag ratio become smoother．

Key words：Gurney flap；low Reynolds number；airfoil；aerodynamic characteristics；lift—to—

drag ratio

0 引 目

格尼襟翼(Gurney flap，简称GF)是一种固定于

翼型后缘的微型翼型增升装置，通常垂直于翼型弦线

安装，高度不超过5％弦长，增升显著且构造简单。

最初由Don Gurney应用在赛车前部的定风翼上，以

加大赛车的抓地力，提高弯道性能。而后格尼襟翼在

航空领域引起了极大关注，Liebeck[1]、Jang[z]、

Storms[31和Myose[4。51等人相继通过试验和数值计算

等手段对格尼襟翼的增升原理和作用效果进行了研

究。李亚臣等人[6。71对翼型加装格尼襟翼的气动特性

进行了深入的实验研究，并通过PIV技术实现了绕

格尼襟翼的流场显示，揭示其流场特性和增升机理。

以上研究主要针对格尼襟翼的常规雷诺数特性

进行研究。关于105量级低雷诺数下格尼襟翼气动

特性的研究，具有代表性的是Giguere[83的研究。

Giguere等人在雷诺数为1．50×10 5～3．75×105时，

进行了LA203A和Gottingen797翼型加装格尼襟翼
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的风洞试验研究，襟翼高度为0．5％～5．0％弦长。

对于两种翼型，在2．5×105雷诺数下，0．5％弦长高

度的格尼襟翼在中高升力系数下均起到了减阻作用，

在失速迎角前均能提高翼型的升阻比。通过对比两

种翼型及其格尼襟翼的作用效果，表明通过在一些普

通翼型上增加合适高度的格尼襟翼，能够提高它的气

动性能，并使其与那些设计先进的高性能翼型相媲

美。关于格尼襟翼最优高度的研究则表明，襟翼只有

浸没在边界层中才能提高翼型的效率，即最大高度不

应超过原翼型后缘下表面边界层的厚度。Selig[93等

对$2091翼型加装0．6％、1．2％和2．6％弦长高度的

格尼襟翼进行了低速风洞试验，试验雷诺数为0．6×

105～3．0×105。试验表明，相比原翼型，加装襟翼后

翼型的升力系数显著提高，在中高升力系数下阻力系

数有所降低，其中0．6％弦长高度的襟翼，在中小迎

角下均能取得比原翼型更大的升阻比。Brown[1叩等

采用三分量天平测量了加装高度为2．6％～7．1％弦

长格尼襟翼的翼型气动特性，试验雷诺数为0．42×

105～1．60×105。在失速之前，当襟翼高度小于后缘

边界层时，相比原翼型，格尼襟翼的阻力增量不超过

20％；当襟翼高度为90％的边界层高度时，翼型能取

得最大升阻比。据此提出了最优襟翼高度的简化半

经验方法，该方法基于来流速度和翼型弦长确定边界

层厚度，并以翼型后缘边界层厚度的90％作为襟翼

高度的上限。Colman[1u通过风洞试验研究了低雷诺

数翼型HQ-417加装格尼襟翼的气动特性，襟翼高度

从1．o％～2．5％弦长，试验雷诺数为3．5×lO 5。加

装格尼襟翼后，翼型的最大升力系数显著增大，1％弦

长高度的襟翼使翼型最大升力系数提高了20％。翼

型升力线斜率也随襟翼高度的增加略有增大。翼型

最大升阻比对应的迎角随襟翼高度增加而减小，随襟

翼高度大致呈现出左移的趋势；在迎角小于7。时，

1％弦长高度的襟翼取得的升阻比最大，相比原翼型

提高了6．6％。总的来说，格尼襟翼使升力系数曲线

向左上方移动。该文还指出结合使用前缘增升装置，

能够使升力系数曲线向右上方移动。

另外，格尼襟翼的流场显示，尤其是流场特性的

PIV研究大多是在低雷诺数下进行。Neuhart[121在

雷诺数为0．086×105的条件下进行了水洞试验研

究，通过流动显示技术研究了格尼襟翼后的流场结

构，表明格尼襟翼使翼型后缘尾迹向下偏转。对于

NACA0012翼型，在3．5。迎角前格尼襟翼推迟了翼

型上表面的分离，并且随着襟翼高度的增加分离点越

加靠后。Gerontakos和Lee[1朝在雷诺数为5．4×104

的条件下，采用PIV技术研究了NACA0012翼型加

装2．5％和5．0％弦长高度的(正、反装)格尼襟翼的

动态流场结构特性，同时也进行了表面压力和载荷测

量。对翼型瞬时速度场和涡量场的研究表明，格尼襟

翼显著增大了翼型的动态升力系数和低头力矩系数。

加装格尼襟翼后在翼型振荡过程中，出现了前缘涡的

形成和分离现象，这是与无襟翼翼型不同的。Troo—

linEl43等人采用TRPIV(Time Resolved Particle Im—

age Velocimetry)技术，在雷诺数为2．0×10 5的条件

下，对格尼襟翼后的尾迹结构的演化过程进行了研

究，观察到涡脱落模式，分别为格尼襟翼后的卡门涡

街和襟翼迎风面脱落出的涡，二者相互作用并最终融

合，而后者对尾迹的影响也是格尼襟翼增升作用的重

要原因。Lee[1明等针对雷诺数为5．4×104，展弦比为

2．6的一段机翼，加装12％弦长高度的多孔格尼襟翼

的流场特性进行了PIV试验研究，测量了瞬时和时

均的涡量和速度场。研究表明，小雷诺数下相比无襟

翼翼型，格尼襟翼使翼型后的尾迹宽度和非定常性增

加；而多孔襟翼由于小孔的射流作用使格尼襟翼后的

涡脱落效应被抑制，湍流强度变小，相比无孔襟翼，其

尾迹变得狭窄，翼型的有效弯度变小，襟翼迎风面的

增压效果变弱，相应的阻力小于无孔襟翼。

综上所述，关于格尼襟翼常规雷诺数特性的研究

已大量开展，但相对而言，在10万量级雷诺数下，格

尼襟翼特性的研究目前还比较少。由于格尼襟翼对

不同类型翼型的作用效果存在显著差异[1 6|，因此对

常用低雷诺数翼型加装格尼襟翼的气动力特性还有

待进一步深入研究。为此，针对典型低雷诺数翼型

Eppler387加装格尼襟翼的气动力特性，开展了低雷

诺数下的风洞测力试验研究。由于微型飞行器有效

升力面积小，载荷能力不足，格尼襟翼结构简单、重量

轻且增升显著，在低雷诺数下对微型和小型飞行器载

荷能力的提高，能够发挥重要作用。该研究结果能够

为使用该翼型的微小型飞行器、超高空太阳能飞机以

及超高空螺旋桨的增升设计提供参考。

1试验模型与设备

1．1试验模型

试验段模型为展弦比为5的一段平直机翼，翼型

为Eppler387，模型展长为1000mm，弦长为200mm。

直径为600mm的有机玻璃端板固定在翼型两端，用

以消除翼型两端气流的三维效应。

格尼襟翼采用铝合金冲压成型，壁厚为0．9mm，

采用激光线切割剪裁成不同的襟翼高度，分别为弦长
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的0．5％、1．0％、2．0％、3．0％、4．0％、5．O％。试验

中用超薄双面胶固定于翼型后缘下表面。格尼襟翼

垂直于翼型下表面安装，见图1。

图1格尼襟翼

Fig．1 Gurney flap

翼型跨整个风洞试验段竖直安装，水平布置的两

块有机玻璃壁板从风洞上下壁面延伸出来，形成沿模

型展向方向上的封闭，以保证气流的二维特性。翼型

下端通过木架支座与天平连接，天平底面连接的高精

度转台实现迎角变化，转台旋转中心与翼型1／4弦线

重合。试验模型的安装如图2所示。

(a)翼型试验段

‘b)转台、大平和台架

图2试验模型安装

Fig．2 Test model installation

1．2试验风洞

格尼襟翼吹风试验在南京航空航天大学lm级

风洞中进行。该风洞是南航自行设计建造的低湍流

度、低噪声的低速回流风洞，开口试验段长1．7m，宽

1．5m，高1．0m。最大风速35m／s，最小稳定风速

3m／s，湍流度小于0．07％，俯仰方向和偏航方向气流

偏角均小于0．5。。

1．3测试系统

测力天平采用南京航空航天大学研制的高精度

盒式六分量天平，该天平精度高、量程大、元件干扰小。

该天平各测量元的量程及测量精度与准度见表1。

表1试验天平参数
Table 1 Parameters of the balance used in test

2试验结果与分析

试验风速分别为11、13、15和17m／s，对应的弦

向雷诺数分别为1．49×105、1．77×105、2．04×10 5

和2．31×105。由于大迎角下模型后缘气流分离形

成非定常的气动载荷，因此为避免模型振动对试验精

度造成不利影响，翼型测力试验的迎角范围定为一5。

～15。，另外3％～5％弦长高度的襟翼由于气动载荷

相应增加，迎角范围定为一5。～11。。

图3为1．49×105雷诺数下，Eppler387翼型加

装不同高度格尼襟翼后，气动力系数随迎角的变化曲

线。加装格尼襟翼后，翼型失速前各个迎角下的升力

系数均增大，且随襟翼高度增加而增大。升力线斜率

似o)
(b)阻力系数
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甜(”)

(c)力矩系数

图3雷诺数为1．49×i05时的翼型气动力系数

Fig．3 Aerodynamic force coefficient at Re=1．49×105

基本保持不变，最大升力系数随襟翼高度增加而增

大，零升迎角随襟翼高度增加减小，翼型失速迎角略

有减小，即升力曲线随襟翼高度增加而上移和左移。

这与常规雷诺数下格尼襟翼的相关实验结论一致。

如图3(b)所示，阻力系数曲线大致呈现出向上

平移的趋势，相比原翼型，0．5％和1％弦长高度襟翼

的阻力系数增加幅度较小，2％弦长高度的襟翼，其阻

力系数开始显著增加。从阻力系数曲线上也能看到

阻力发散迎角在襟翼高度大于2％弦长后，减小了约

2。。图3(c)中力矩系数参考点为距前缘1／4弦线处，

力矩系数曲线表明格尼襟翼增大了翼型的低头力矩

系数，襟翼越高低头力矩越大，这将对加装了格尼襟

翼后飞行器的操纵性和稳定性产生影响。

图4为2．04×105雷诺数下格尼襟翼对翼型气

动特性的影响，与图3体现的趋势基本一致。

图5为不同雷诺数下翼型最大升力系数增量随襟

翼高度的变化曲线。相比原翼型，0．5％～5．0％弦长

高度襟翼对应的最大升力系数的增量分别为9．8％、

15．8％、28．6％、33．0％、37．0％和40．5％，在襟翼高

度小于2％弦长时，增大较快。图5表明随雷诺数变

化，最大升力系数增量变化很小，这主要是由于试验

中雷诺数变化范围较小，因此关于雷诺数对格尼襟翼

特性的影响，还需要在较大雷诺数范围内进行研究。

图6为不同雷诺数时，相同升力系数下的升阻比

曲线。升力系数小于0．9时，仅有0．5％弦长高度的

襟翼能够取得与原翼型几乎相同的升阻比，随襟翼高

度增大，升阻比降低。升力系数大于1．0后，加装襟

翼均能增大翼型的升阻比，且随襟翼高度增加升阻比

增大。因此，对于Eppler387翼型，格尼襟翼在高升

力系数下能够起到增升减阻效果，适合于微小型飞行

器的重载状态应用。另外，就该试验研究所涉及的襟

翼高度，显然0．5％弦长高度的襟翼能够兼顾中小升

力系数下的气动效率，最适合于微小型飞行器的常规

巡航状态应用。

a，(。)

(b)阻力系数

伍，(o)

(c)力矩系数

图4雷诺数为2．04×105时的翼型气动力系数

Fig．4 Aerodynamic force coefficient at Re-=2．04×105

Height6F／％

图5不同雷诺数下最大升力系数增量曲线

Fig．5 Increment of lift coefficient at different Reynolds numbers
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(a)Re=1．49×10s

(b)Re=lI 77×105

q
(c)RP一2．04×10s

图6不同雷诺数下升阻比随升力系数的变化曲线

Fig．6 Lift to drag ratio YS lin coefficient at

different Reynolds numbers

图7为不同雷诺数时，不同迎角下的翼型升阻比

曲线。由于图6中的趋势已表明3％～5％弦长高度

襟翼显著降低了翼型的升阻效率，故图7中仅比较

0．5％～2％弦长高度的襟翼。

图7中不同雷诺数下，加装襟翼后的翼型最大升

阻比均小于原翼型。不同高度的襟翼比较，0．5％弦

长高度的襟翼能够取得更佳的升阻比。在2。迎角

前，0．5％弦长高度的襟翼，升阻比要大于原翼型；而

1％弦长高度的襟翼则在迎角小于0．5。时能够取得

大于原翼型的升阻比；2％弦长的襟翼取得更大升阻

比对应的迎角则降低为一1。。与原翼型相比，加装襟

(a)Re=1．49×105

a／(o)

(b)Re=1．77×10
5

a／(o)
(c)Re=2．04×105

倒(o)

(d)Re=2．31×105

图7不同雷诺数下的翼型升阻比曲线

Fig．7 Lift-to-drag ratio gnlwes at different Reynolds numbers
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翼后的最大升阻比对应的迎角提前，随襟翼高度的增

加，翼型升阻比峰值变得不再突出，因此格尼襟翼改

变了原翼型的最佳工作迎角。

3 结 论

(1)低雷诺数下Eppler387翼型加装不同高度

的格尼襟翼后，翼型的升力系数均增大，且随襟翼高

度增加而增大。升力线斜率基本保持不变，最大升力

系数随襟翼高度增加而增大，零升迎角随襟翼高度增

加而减小，翼型失速迎角略有减小。阻力系数曲线大

致呈现出向上平移的趋势，相比原翼型，0．5％和1％

弦长高度襟翼的阻力系数增加幅度较小，2％弦长高

度的襟翼，其阻力系数开始显著增加。力矩系数曲线

表明格尼襟翼增大了翼型的低头力矩系数，襟翼越高

低头力矩越大；

(2)不同雷诺数下，升力系数小于0．9时，仅有

0．5％弦长高度的襟翼能够取得与原翼型几乎相同的

升阻比，随襟翼高度增大，升阻比降低。升力系数大

于1．0后，加装襟翼均能增大翼型的升阻比，且随襟

翼高度增加升阻比增大。因此，对于Eppler387翼

型，格尼襟翼在高升力系数下能够起到增升减阻效

果，适合于微小型飞行器应用于大载荷状态下。另

外，就该试验研究所涉及的襟翼高度，显然0．5％弦

长高度的襟翼能够兼顾中小升力系数下的气动效率，

最适合微小型飞行器的常规巡航状态应用；

(3)不同雷诺数下，加装襟翼后的翼型最大升阻

比均小于原翼型。不同高度的襟翼比较，0．5％弦长

高度的襟翼能够取得更佳的升阻比。与原翼型相比，

加装襟翼后的最大升阻比对应的迎角提前，随襟翼高

度的增加，翼型升阻比峰值变得不再突出，因此格尼

襟翼改变了原翼型的最佳工作迎角。由于翼型边界

层随雷诺数变化呈现出不同的特性，格尼襟翼主要作

为一种边界层内增升装置，雷诺数能否显著影响其气

动力和流场特性，以及在不同雷诺数范围内格尼襟翼

的适用准则仍然是一个值得研究的课题。
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