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摘要：针对小型风力发电机叶片径向气流利用率低的问题，采用仿生耦合技术，对长耳翼羽结构加以研究。利用

３ＤＳｃａｎｎｅｒ激光扫描仪系统逆向重构了的翼羽结构，建立了仿生耦合桨叶结构模型，通过对 ＮＡＣＡ００１５基准翼

型和仿生翼型进行对比计算，发现仿生翼型的升力随着节距与弦长比值 ｓ／ｃ的减小而增加，当仿生耦合翼型节距与

弦长比值 ｓ／ｃ＝０３３时，失速攻角达到 １６°，最大升力系数约为 １２６，比基准翼型高 １３５％。
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　　引言

开发设计具有“轻风启动，微风发电”功能的家

用小型风力机叶片专用翼型是风力机发展中的一个

重要问题
［１］
。类具有翼羽序贯排列构成的翼型，

可无声高速飞行扑食，类翼羽结构为叶片设计提

供了天然的生物蓝本与仿生设计模型。基于仿生原

理，研究具有高升力、低阻力的仿生翼型叶片是小型

风机专用翼型发展的热点。

目前各国学者对生物翼羽前缘非光滑突起的流

体控制研究，主要通过一系列模型的风洞、水洞和计

算模拟试验。试验表明，与相同大小的平滑前缘相

比，耦合前缘凹凸的动力增加了 ８％，阻力减少了
３２％，并且运动噪声相对较小［２－６］

。主流观点认为，

改善流动的关键在于其凹凸的前缘产生反向旋转的

漩涡，漩涡向流体中注入动力，这能使流体紧贴表

面，而不是像前缘光滑那样使流体与表面分开，延迟

了转捩点
［７－１３］

。

传统风力机桨叶叶面设计过于强调表面光滑，

使桨叶叶面上的气流形成自中心向叶尖的径向流

动，这样的气流会使桨叶效率下降。工程上为了提

高气流的利用率，在桨叶迎风面上设置翼刀，使翼刀

与桨叶横截面方向一致，与叶面垂直，利用翼刀对气

流的阻挡作用减少桨叶的径向气流，以使气流动能

损失减少，而更多转化为对桨叶的推动力。但是翼

刀与桨叶铆接，在桨叶旋转过程中有脱落的危险，降

低了桨叶结构的安全性及其功能的稳定性
［１４］
。因

此，本研究依据仿生耦合技术
［１５－１８］

通过翼型仿生

“序贯排列”方式，在叶片前缘迎风面形成连续的仿

生耦合凹凸结构来阻挡叶片径向气流的流动，使气

流动能损失减少，从而更多的转化为对叶片的推动

力。

１　长耳翼羽重构与特征曲线分析

１１　测量设备
选用非接触式激光测量的方法对长耳翼的三

维几何数据进行测量。使用的三维数据测量设备是

吉林大学工程仿生教育部重点实验室的 ３ＤＳｃａｎｎｅｒ
激光扫描仪，主要技术参数如下：最大扫描体积

５５０ｍｍ×４５０ｍｍ×４５０ｍｍ；扫描精度０２ｍｍ。
测量控制系统为 ＲＩＳＣＡＮ系统，ＲＩＳＣＡＮ系统可

控制激光扫描仪的三维运动。在测量过程中，可以

调节激光扫描仪的激光探头在三维方向上的位置，

来确定被测量物体的 Ｘ、Ｙ、Ｚ３个方向的扫描范围。
测量长耳翼样本时，确定激光探头扫描的范围为

３５０ｍｍ×３００ｍｍ×３００ｍｍ。
１２　翼羽序贯排列方式重构与分析

利用 ３ＤＳｃａｎｎｅｒ激光扫描仪系统对长耳的
翼羽进行测量，提取其形态特征信息，借助 ＣＡＴＩＡ
软件中 ＮＵＲＢＳ拟合算法，对点云曲线和曲面进行
重建，图１为长耳翼羽结构逆向重构曲线，可见其
翼羽呈现特有的序贯排列方式，构成连续“梳状”形

态。对长耳翼羽序贯排列的量化分析可知，翼羽

凸起高度与弦长比值，大部分集中在 ００２５～０１之



间，而翼羽间相邻凸起的距离与弦长比在 ０２３～
０４８之间，前缘凸起的最大厚度与弦长比在 ０１２～
０２０之间，其均值为０１５。

图 １　长耳翼羽结构逆向重构曲线

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｖｅｒｓｅｒｅｍｏｄｅｌｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆｏｗｌｗｉｎｇｓ
　

２　流体动力学基本规律及力学分析

考虑静止翼列对流体的作用后，进而分析旋转

翼列与流体之间的相互作用。翼列以速度 ｕ在切线
方向运动，流体以速度 Ｗ１及入口角 β１流入翼列，以
速度 Ｗ２及出口角 β２流出翼列。依速度三角向量关
系图（图 ２），Ｗ１与 ｕ的合成向量为 Ｃ１，而 Ｗ２与 ｕ
的合成向量为 Ｃ２。有
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式中　Ｗ１———流体流入叶片的相对速度，ｍ／ｓ
Ｗ２———流体流出叶片的相对速度，ｍ／ｓ
Ｗ∞———流体流经叶片的相对平均速度，ｍ／ｓ
Ｗ１ｕ———Ｗ１在径向的速度分量，ｍ／ｓ
Ｗ２ｕ———Ｗ２在径向的速度分量，ｍ／ｓ
Ｗ∞ｕ———Ｗ∞在径向的速度分量，ｍ／ｓ
ΔＣｕ———流体流经翼列的径向速度差，ｍ／ｓ
ｕ———翼列旋转速度，ｍ／ｓ
Ｃｍ——— 轴向的速度分量，ｍ／ｓ

换言之，Ｃ１与 Ｃ２才是流体实际流入与流出翼
列的速度，α′１与 α′２才是实际流体流入与流出翼列
的入口角与出口角。就相对速度而言，流体流经翼

列的静压差及翼列所受的作用力表示为
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２ρ
（Ｗ２

１ －Ｗ
２
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２ρ
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即 ΔＰｓｔａｔｉｃ＝ρＷ∞ｕΔＣｕ （７）
流体对于旋转翼列的轴向作用力

图 ２　旋转翼列对流体作用示意图
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式中　ρ———流体密度，ｋｇ／ｍ３

ｂ———叶片展长，ｍ
ｓ———径向节距，ｍ

同理，流体对于旋转翼列的径向作用力，是流体

在径向方向的动量变化量所产生的，即旋转翼列对

流体的径向作用力为

Ｆｘ＝ρｂｓＣｍΔＣｕ （９）
流体对旋转翼列的作用力可由式（８）和式（９）

计算出。

３　仿生耦合叶片翼型设计

如图 ３所示，流体流经翼列时，会产生一个升
力，其方向垂直平均流场。升力表示为

Ｈ＝１
２
ＣＬρＷ

２
∞ｂｓ （１０）

式中　Ｈ———升力，Ｎ　　ＣＬ———升力系数

图 ３　无摩擦阻力叶片计算示意图

Ｆｉｇ．３　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｎｏｆｒｉｃｔｉｏｎａｌｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｏｆｂｌａｄｅ
　
升力在轴向及径向方向的分量分别表示为 Ｓｔｈ

及 Ｔｔｈ，由式（９）可知旋转翼列对流体的径向方向作
用力，升力在径向方向的分量等于旋转翼列在径向

方向所受的作用力，即

Ｓｔｈ＝Ｈｃｏｓβ∞ （１１）
Ｔｔｈ＝Ｈｓｉｎβ∞ （１２）

升力在径向方向的分量等于旋转翼列对流体的径向
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方向作用力，即

　Ｔｔｈ＝Ｆｘ＝ρｂｓＣｍ（Ｗ１ｕ－Ｗ２ｕ）＝ρｂｓＣｍΔＣｕ （１３）

可推出 ＣＬ＝２
ｓ
ｃ
ΔＣｕ
Ｗ∞

（１４）

从式（１４）可以看出，叶片节距 ｓ与弦长 ｃ的选
取，直接影响叶片的升力系数 ＣＬ。因此，仿生“序贯
排列”叶片翼型用波峰、波谷、节距 ３个值来限定，
其波谷到尾缘的距离设为翼型的基本弦长；用长耳

翅膀扫描后得到的翼羽凸起高度与弦长的比值，

来确定波峰到尾缘的距离为翼型基本弦长 ｃ的
１０２５～１１倍；用翼羽间相邻凸起距离与弦长的
比值 ｓ／ｃ来确定节距与弦长比，分别为 １、０５、
０３３、０２５；前缘凸起最大厚度与弦长比的均值为
０１５，因此，对照的基准翼型采用工程试验常选用的
ＮＡＣＡ００１５翼型。仿生序贯排列叶片翼型如图４所
示，图５为仿生序贯排列叶片翼型前缘示意图。

图 ４　仿生序贯排列叶片翼型模型

Ｆｉｇ．４　Ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆａｉｒｆｏｉｌ
　

图 ５　仿生序贯排列叶片翼型前缘示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｏｆａｉｒｆｏｉｌ
　

４　翼型仿生“序贯排列”方式对流体高升力
性能的影响

　　数值模拟的对象为低速流动下翼型的绕流流
动，来流参数中基于翼型弦长的雷诺数为 １６×
１０５，马赫数为 ００３～００９。图 ６为仿生翼型“序贯
排列”方式对翼型升力系数的影响。结果表明，当

仿生耦合翼型“序贯排列”节距与弦长之比 ｓ／ｃ分
　　

别为１、０５、０３３、０２５，振幅 ｗ＝００５ｃ时，仿生翼
型的升力系数和失速攻角均比 ＮＡＣＡ００１５基准翼
型有所提高，尤其是在基准翼型的大攻角区升力系

数有明显提高；另外，可以看到仿生翼型的升力系数

随着节距比的减小而增加，当仿生耦合翼型节距比

ｓ／ｃ＝０３３时，失速攻角达到 １６°，最大升力系数约
为１２６，比基准翼型提高 １３５％，即可以在相同的
来流条件下获取更多的能量。但当仿生耦合翼型节

距比 ｓ／ｃ＝０２５时，升力曲线则不持续增加，反而有
一定的下降。这表明，仿生翼型的弦长、展长、流速

和耦合前缘的振幅 ｗ一定时，存在一个对升力系数
影响最佳的仿生耦合翼型节距比值。

图 ６　仿生前缘节距对升力系数的影响

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｂｉｏｎｉｃｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｐｉｔｃｈｔｏｌｉｆｔ
　
有规律的翼型仿生“序贯排列”形成仿生耦合

前缘凹凸结构表面，仿生前缘凹凸结构表面对壁面

边界层的控制行为主要表现为，仿生前缘凹凸结构

表面对壁面低速流体进行了有效的切割，抑制了低

速流体的径向运动，减弱了湍流猝发时形成的低速

条带的不稳定性，从而进一步削弱了湍流猝发强度，

减小了能量损耗，同时提高了桨叶的升力系数。

５　结论

（１）利用３ＤＳｃａｎｎｅｒ激光扫描仪系统逆向重构
了的翼羽结构，其翼羽凸起高度与弦长的比值，大

部分集中在００２５～０１之间，而翼羽间相邻凸起的
距离与弦长比值在０２３～０４８之间。

（２）建立了仿生耦合桨叶结构模型公式。
（３）计算表明，在仿生翼型的弦长、展长、流速

和耦合前缘的振幅 ｗ一定时，升力随着节距与弦长
之比 ｓ／ｃ的减小而增加，在节距比值 ｓ／ｃ＝０３３时，
失速攻角达到１６°，最大升力系数约为 １２６，比基准
翼型提高 １３５％。

参 考 文 献

１　ＨｕＤａｎｍｅｉ，ＨｕａＯｕｙａｎｇ，ＤｕＺｈａｏｈｕｉ．Ａｓｔｕｄｙｏｎｓｔａｌｌｄｅｌａｙｆｏｒｈｏｒｉｚｏｎｔａｌａｘｉｓｗｉｎｄｔｕｒｂｉｎｅ［Ｊ］．ＲｅｎｅｗａｂｌｅＥｎｅｒｇｙ，２００６，
３１（６）：８２１－８３６．

４１２ 农　业　机　械　学　报　　　　　　　　　　　　　　　　　２０１４年



２　ＭｉｋｌｏｓｏｖｉｃＤ Ｓ，ＭｕｒｒａｙＭ Ｍ，ＨｏｗｌｅＬＥ，ｅｔａｌ．Ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｔｕｂｅｒｃｌｅｓｄｅｌａｙｓｔａｌｌｏｎｈｕｍｐｈａｃｋｗｈａｌｅ（Ｍｅｇａｐｔｅｒａ
ｍｏｖａｅａｎｇｌｉａｅ）ｆｌｉｐｐｅｒｓ［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃｓｏｆＦｌｕｉｄｓ，２００４，１６（５）：３９－４２．

３　ＦｉｓｈＦＥ，ＢａｔｔｌｅＪＭ．Ｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｈｕｍｐｂａｃｋｗｈａｌｅｆｌｉｐｐｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｏｒｐｈｏｌｏｇｙ，１９９５，２２５（１）：５１－６０．
４　葛长江，葛美辰，任露泉，等．基于翼的仿生翼型噪声机理研究［Ｊ］．农业机械学报，２０１３，４４（增刊）：２９２－２９６．
ＧｅＣｈａｎｇｊｉａｎｇ，ＧｅＭｅｉｃｈｅｎ，ＲｅｎＬｕｑｕａｎ，ｅｔａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｎｏｉｓｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｂａｓｅｄｏｎｏｗｌｗｉｎｇ［Ｊ］．Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅ
ＣｈｉｎｅｓｅＳｏｃｉｅｔｙｆｏｒＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＭａｃｈｉｎｅｒｙ，２０１３，４４（Ｓｕｐｐ．）：２９２－２９６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

５　任露泉，孙少明，徐成宇．翼前缘非光滑形态消声降噪机理研究［Ｊ］．吉林大学学报：工学版，２００８，３８（增刊）：１２６－１３１．
ＲｅｎＬｕｑｕａｎ，ＳｕｎＳｈａｏｍｉｎｇ，ＸｕＣｈｅｎｇｙｕ．Ｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｎｏｎｓｍｏｏｔｈｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｏｆｏｗｌｗｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＪｉｌｉｎ
Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ：ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＥｄｉｔｉｏｎ，２００８，３８（Ｓｕｐｐ．）：１２６－１３１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

６　ＬｉｌｌｅｙＧＭ．Ａｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｓｉｌｅｎｔｆｌｉｇｈｔｏｆｔｈｅｏｗｌ［Ｃ］．ＡＩＡＡＰａｐｅｒ１９９８－２３４０，１９９８．
７　ＧｅｙｅｒＴ，ＳａｒｒａｄｊＥ，ＦｒｉｚｓｃｈｅＣ．Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｎｏｉｓｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎａｔｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｏｆｐｏｒｏｕｓａｉｒｆｏｉｌｓ［Ｊ］．ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｉｎＦｌｕｉｄｓ，
２０１０，４８（２）：２９１－３０８．

８　ｖａｎＮｉｅｒｏｐＥＡ，ＡｌｂｅｎＳ，ＢｒｅｎｎｅｒＭＰ．Ｈｏｗｂｕｍｐｓｏｎｗｈａｌｅｆｌｉｐｐｅｒｓｄｅｌａｙｓｔａｌｌ：ａｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃａｌＲｅｖｉｅｗ
Ｌｅｔｔｅｒｓ，２００８，１００（５）：０５４５０２１－０５４５０２４．

９　ＫｒｏｅｇｅｒＲＡ，ＧｒｕｓｈｌｃａＨＤ．Ｌｏｗｓｐｅｅｄａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｆｏｒｕｌｔｒａｑｕｉｅｔｆｌｉｇｈｔ［Ｒ］．ＡＦＦＤＬ／ＴＲ，１９７１：９７１－９７５．
１０　ＬｅｅＳＪ，ＪａｎｇＹＧ．ＣｏｎｔｒｏｌｏｆｆｌｏｗａｒｏｕｎｄａＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌｗｉｔｈａｍｉｃｒｏｒｉｂｌｅｔｆｉｌｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｌｕｉｄｓａｎｄＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，

２００５，２０（５）：６５９－６７２．
１１　ＨｕｏＦＰ，ＬｉＹＨ，ＣｈｅｎＺＹ．Ｓｕｇｇｅｓｔｉｏｎｓｆｏｒｉｍｐｒｏｖｅｗｉｎｄｔｕｒｂｉｎｅｂｌａｄｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ［Ｊ］．ＷｉｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００１，２５（２）：

１０５－１１４．
１２　ＺｕｏＨＬ，ＣｈｅｎＺＹ．Ａｎｕｍｂｅｒｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｎａｉｒｆｏｉｌｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｏｆｌｏｃａｌｌｙｅｎｈａｎｃｅｄｓｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓ［Ｊ］．Ｗｉｎｄ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９８，２２（３）：１４３－１４８．
１３　ＭｃＭａｓｔｅｒｓＪ，ＨｅｎｄｅｒｓｏｎＭ．Ｌｏｗｓｐｅｅｄｓｉｎｇｌｅｅｌｅｍｅｎｔａｉｒｆｏｉｌｓｙｎｔｈｅｓｉｓ［Ｊ］．ＴｅｃｈｎｉｃａｌＳｏａｒｉｎｇ，１９８０，６：１－２１．
１４　陈舒．一种风力发电机桨叶：中国，ＣＮ１４１５８５４［Ｐ］．２００３ ０５ ０７．
１５　王晶，张成春，张春艳，等．客车后舱门开口对发动机舱体散热的影响［Ｊ］．农业机械学报，２０１２，４３（９）：３１－３６．

ＷａｎｇＪｉｎｇ，ＺｈａｎｇＣｈｅｎｇｃｈｕｎ，ＺｈａｎｇＣｈｕｎｙａｎ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｂａｃｋｄｏｏｒｏｐｅｎｉｎｇｏｆｂｕｓｅｎｇｉｎｅｃａｂｉｎｏｎｕｎｄｅｒｈｏｏｄｈｅａｔ
ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅＣｈｉｎｅｓｅＳｏｃｉｅｔｙｆｏｒＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＭａｃｈｉｎｅｒｙ，２０１２，４３（９）：３１－３６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

１６　田丽梅，任露泉，韩志武，等．仿生非光滑表面脱附与减阻技术在工程上的应用［Ｊ］．农业机械学报，２００５，３６（３）：１３８－１４２．
ＴｉａｎＬｉｍｅｉ，ＲｅｎＬｕｑｕａｎ，ＨａｎＺｈｉｗｕ，ｅｔａｌ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｏｆａｎｔｉａｄｈｅｓｉｏｎａｎｄａｎｔｉｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｏｆｂｉｏｍｉｍｅｔｉｃｎｏｎｓｍｏｏｔｈｓｕｒｆａｃｅｉｎ
ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ［Ｊ］．ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅＣｈｉｎｅｓｅＳｏｃｉｅｔｙｆｏｒＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＭａｃｈｉｎｅｒｙ，２００５，３６（３）：１３８－１４２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

１７　ＬｉｕＹ，ＬｉｕＪＤ，ＬｉＳＹ，ｅｔａｌ．Ｂｉｏｍｉｍｅｔｉｃｓｕｐｅｒｈｙｄｒｏｐｈｏｂｉｃｓｕｒｆａｃｅｏｆｈｉｇｈａｄｈｅｓｉｏｎｆａｂｒｉｃａｔｅｄｗｉｔｈｍｉｃｒｏｎａｎｏｂｉｎａｒｙｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
ｏｎａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙ［Ｊ］．ＡＣＳＡｐｐｌｉｅｄＭａｔｅｒｉａｌｓ＆Ｉｎｔｅｒｆａｃｅｓ，２０１３，５（１８）：８９０７－８９１４．

１８　ＬｕｃｅｙＡＤ，ＣａｒｐｅｎｔｅｒＰＷ．Ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｖｅｒｃｏｍｐｌｉａｎｔｗａｌｌｓ：ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｏｒｙａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ［Ｊ］．
ＰｈｙｓｉｃｓｏｆＦｌｕｉｄｓ，１９９５，７（１０）：２３５５－２３６３．

ＩｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆＢｉｏｎｉｃＣｏｕｐｌｉｎｇＢｌａｄｅｓＳｔｒｕｃｔｕｒｅ
ｆｏｒＳｍａｌｌＷｉｎｄＴｕｒｂｉｎｅＷｉｎｇＦｅａｔｈｅｒｓ

ＧａｏＹｉ　ＸｕＣｈｅｎｇｙｕ　ＣａｏＧｕｏｈｕａ
（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＣｈａｎｇｃｈｕｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ１３００２２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｗｉｔｈｔｈｅａｉｍ ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｓｐｅｃｉｆｉｃｐｒｏｂｌｅｍ ｏｆｌｏｗｕｔｉｌｉｚａｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｓｍａｌｌｗｉｎｄｔｕｒｂｉｎｅ
ｇｅｎｅｒａｔｏｒｂｌａｄｅｒａｄｉａｌｆｌｏｗ，ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｔｈｅｌｏｎｇｅａｒｅｄｏｗｌｗｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，ｔｈｅｂｉｏｎｉｃｃｏｕｐｌｉｎｇ
ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｗａｓａｄｏｐｔｅｄ．Ｔｈｅｗｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｒｅｖｅｒｓｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｌｏｎｇｅａｒｅｄｏｗｌｗａｓｂｕｉｌｔ
ｂｙ３ＤＳｃａｎｎｅｒｌａｓｅｒｓｃａｎｎｅｒｓｙｓｔｅｍａｎｄｔｈｅｂｉｏｎｉｃｃｏｕｐｌｉｎｇｂｌａｄｅｓｓｔｒｕｃｔｕｒｅｔｈｅｏｒｙｍｏｄｅｌｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ
ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｗｉｎｇｆｅａｔｈｅｒｓｏｆｓｅｑｕｅｎｔｉａｌａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｗａｙ．ＴｈｒｏｕｇｈｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｂａｓｅｌｉｎｅＮＡＣＡ
００１５ａｉｒｆｏｉｌａｎｄｔｈｅｂｉｏｎｉｃｃｏｕｐｌｉｎｇｂｌａｄｅｓｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｉｒｆｏｉｌ，ｔｈｅｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｏｒｔｈｅｂｉｏｎｉｃｃｏｕｐｌｉｎｇ
ｂｌａｄｅｓｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｉｒｆｏｉｌｉｎｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈｂｌａｄｅｐｉｔｃｈａｎｄｃｈｏｒｄｌｅｎｇｔｈｒａｔｉｏｓ／ｃｄｅｃｒｅａｓｅｓ．Ｗｈｅｎｓ／ｃ＝０３３，
ｔｈｅＣＬｖａｌｕｅｉｓｔｈｅｈｉｇｈｅｓｔａｔα＝１６°，ＣＬ＝１２６，ｗｈｉｃｈｉｎｃｒｅａｓｅｓｂｙ１３５％ ｔｈａｎｂａｓｅｌｉｎｅｆｏｉｌ．
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：Ｓｍａｌｌｗｉｎｄｔｕｒｂｉｎｅ　Ｂｌａｄｅ　Ｂｉｏｎｉｃｃｏｕｐｌｉｎｇ　Ａｉｒｆｏｉｌ

５１２第 ６期　　　　　　　　　　　　　高艺 等：小型风力机翼羽仿生耦合桨叶结构研究


