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风力机叶片非定常气动力降阶模型方法
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摘要：基于计算流体力学（Ｃｏｍｐｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃ，ＣＦＤ）的非定常气动力降阶模型方法，建立起叶段振动状

态下的非定常气动力模型，用来模拟叶片变形与气流耦合作用下的附加非定常气动力，实现了叶段在旋转过程

中的非定常气动特性建模。通过与ＣＦＤ结果的校验，验证了方法的可行性，分析了模型对阶跃幅值、风速及振动

频率等参数变化的敏感性，然后将方法推广至多叶段模型，并结合结构动力学方程给出多叶段模型的气动弹性

响应历程。
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气动弹性分析是风机设计中不可缺少的重要

内容，它一方面依赖于对叶片复杂结构特性的了

解，另一方面则依赖于对空气动力特性的描述分

析。目前风机叶片的气动性能设计大部分主要采用

动量叶素理论及多种修正方法［１４］
，但其实质上是

一种二维定常气动力模型，根据不同迎角下叶素的

升阻力系数实现叶素上的气动力计算。在分析时假

设结构变形量很小，将叶片运动与外部流场进行解

耦考虑，气动力按照结构未变形获取的情况给出。

对于大型风力机，由于叶片柔性增大，大载荷条件

下，叶片的振动幅值明显。在叶片振动变形与气流

的相互耦合下会产生附加的非定常气动力，影响叶

片自身的气动性能。因此，必须考虑与结构运动特

点有关的气动力脉动量，分析这些脉动成分对风力

机结构动力学响应的影响。随着计算流体力学

（Ｃｏｍｐｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃ，ＣＦＤ）技术的快速发

展，使得风机叶片的全流场数值模拟成为可能
［５６］
，

但由于其计算工作量大，离快速工程应用尚有一定

距离。而采用基于ＣＦＤ数据的降阶模型方法在提

高计算效率的同时能够具有较好的计算精度，为风

机叶片气动计算提供新的思路。本文从降阶模型方

法出发，在少量ＣＦＤ计算数据基础上建立起典型

叶段在任意运动下的非定常气动力模型，计及了

因叶片振动引起的附加非定常气动力，并在此基础



上实现了多叶段的气动建模及响应分析。

 理论基础

Ｖｏｌｔｅｒｒａ级数降阶模型（Ｒｅｄｕｃｅｄｏｒｄｅｒｍｏｄ

ｅｌ，ＲＯＭ）方法是基于系统外部输入输出特征（如

输入结构位移，输出对应的气动力响应），从系统辨

识角度构建系统模型的辨识方法［７８］
，此方法有较

为清晰的物理含义，且具有很好的精度，适用于气

动结构控制耦合系统的设计和优化计算。其实质

是一种线性卷积积分方法，它认为任何非线性时不

变系统都可表述为无穷递增级数的多维卷积和，每

一卷积积分中都包含一个核函数，如牎１，牎２，…，牎牕，

以表述系统的行为。核函数即具有时间尺度效应的

单位脉冲载荷响应，具有弱非线性的系统可由前两

项或前三项级数较好地描述，此时其他的高阶项通

常会很快趋于０，可以在数学模型中忽略不计。而用

Ｅｕｌｅｒ方程和ＮＳ方程描述的系统则可用弱非线

性系统逼近。

牪［牕］＝ 牎０＋∑
爫

牑＝０

牎１［牕－ 牑］牣［牑］＋

∑
爫

牑１＝０
∑
爫

牑２＝０

牎２［牕－ 牑１，牕－ 牑２］牣［牑１］牣［牑２］＋ …（１）

对核函数的了解有助于预测系统在任意输入

下的响应，这对非定常气动力建模至关重要。基于

ＣＦＤ求解器得到的核函数不仅能够准确反映流场

特性，同时一旦核函数辨识出来，只需以叶片运动

规律作为输入做级数求和便可快速预测任意叶片

弹性运动下的非定常气动力。图１给出降阶模型的

流程示意图。

图１ 降阶模型流程

为便于与结构联立，在得到核函数后，可从系

统辨识角度［如特征系统实现算法（Ｅｉｇｅｎｓｙｓｔｅｍ

ｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＥＲＡ
［９］
）］建立描述这个气动

力系统的状态空间模型。

┨爛（牕＋ １）＝ ┑爛╂爛（牕）＋ ┒爛牣（牕）

┖爛（牕）＝ ┓爛╂爛（牕）＋ └爛牣（牕）
（２）

式中：┑爛，┒爛，┓爛，└爛为气动系统状态方程和输出

方程矩阵，可通过降阶模型辨识得到。这样只需利

用ＣＦＤ求解器进行简单的激励响应计算，便可建

立相应的降阶气动力模型，同时结合结构参数可快

速地进行结构气动耦合分析。

 单叶段非定常气动力分析

叶片振动分析模型一般要考虑叶片挥舞（沉

浮）、摆振和扭转３个运动模态，考虑到对多数叶片

扭转模态频率远高于挥舞和摆振频率，因此忽略扭

转模态，主要考虑挥舞和摆振模态对非定常流场的

影响。分析时首先利用ＣＦＤ求解器计算定常流场

状态，在定常状态条件下将叶段运动模态作为边界

条件引入ＣＦＤ求解器，记录运动模态下的非定常

气动力脉冲响应。为避免计算系统脉冲响应时数值

精度受时间步长、激励值等因素的较大影响，改用

精度更高的阶跃激励。位移阶跃激励在本质上与速

度脉冲激励等效［７］
。获得脉冲（阶跃）响应数据后，

利用特征实现算法构建以结构变形为输入、非定常

气动力为输出的状态空间模型，并与ＣＦＤ正弦响

应计算结果进行比较验证。整体计算流程图２所

示。

图２ 降阶模型计算流程图

 分析对象及定常流场解算

选取南京航空航天大学 ＮＨ１５００ｋＷ 叶片距

叶根３４５ｍ处典型叶素为分析对象，其中叶素翼

型为ＮＨ０２１８，弦长０９５１ｍ，风速１０４ｍ燉ｓ，建立

等截面无扭角叶段，叶段展长 ０４ｍ，迎角初步设

定为５５°。在ＣＦＤ计算中，来流速度的给定为考虑

叶素轴向速度和切向速度后的合成值（６２２ｍ燉ｓ）。
对于单个叶素分析时，不考虑叶素展向的弹性变

形，整个叶段按刚性运动模态处理。

计算过程中，基于压力修正的Ｓｉｍｐｌｅ算法，加

入ＳＡ湍流模型，空间方向选用一阶迎风差分格

式，时间方向选用一阶隐式差分格式求解。首先建
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立叶段的３Ｄ网格，基于初始静网格计算出叶段给

定迎角下的定常流场，然后采用整体刚性网格运动

原理实现一个物理时间步内从稳态流场发生阶跃

至运动模态位置处，推进计算直至获得对应运动模

态状态下的稳态流场。图３给出叶段翼型及定常流

场图。

图３ ＮＨ０２１８翼型及定常流场图

原则上，阶跃是要在零时间内实现，但数值模

拟达不到这个要求，流场计算至少需要一个时间来

推进，推进步长的选取需要综合考虑流场结构反应

速度、结构响应快慢及数值计算稳定性等因素，最

终选取时间步长ｄ牠＝０００５ｓ。

 挥舞及摆振运动非定常气动力分析

设置小值初始位移以提供系统激励，得到系统

挥舞及摆振阶跃激励，图４给出挥舞阶跃激励下的

升力爡牓和阻力爡牆响应结果。气动力经过初始扰动

后稳定于定常解。从非定常气动模型的输入数据即

可看出，辨识后的气动模型实际上能够在定常气动

力基础上进一步考虑结构运动带来的附加非定常

图４ 挥舞阶跃气动升阻力响应结果

气动力。图５给出叶段正弦挥舞运动及正弦摆振运

动下的降阶模型与 ＣＦＤ非定常升力时域响应比

较。其中，正弦运动规律表述为牪＝牪０＋爛ｓｉｎ（犽牠），

振动幅值爛＝０１ｍ，频率０８８５Ｈｚ。降阶模型与

ＣＦＤ计算两者具有较高的吻合度，仅有微小相位

偏差存在，这是由于在降阶模型中仅考虑低阶核函

数的缘故。

图５ 降阶模型与ＣＦＤ非定常升力数值结果比较（挥舞，

摆振）

 降阶模型参数适用性分析

（１）阶跃幅值对模型辨识影响

在计算系统阶跃响应时，须给予系统非零初始

位移以提供系统激励，分析时一般要求初始位移的

设置为小值。为判断输入幅值（即初始阶跃位移）对

模型辨识结果的影响，设定初始位移分别为牣１＝０１

ｍ（约 １０％弦长），牣２＝００５ｍ（约 ５％弦长），牣３＝

００２ｍ（约２％弦长）。根据相应的阶跃响应数据辨

识非定常气动力模型后，再将辨识出的气动力模型

输入以相同正弦运动规律，比较辨识模型与ＣＦＤ计

算结果的一致性。

图 ６～８分别给出由牣１，牣２，牣３辨识得到的气动

力模型在相同正弦运动规律（牪＝牪０＋爛ｓｉｎ（犽牠），振

动幅值爛＝０１ｍ，频率０８８５Ｈｚ）下的升力计算结

果。可以看出，在给定的３个初始位移值中，牣３辨识

结果更接近ＣＦＤ计算值，两者量级吻合良好，仅有

微小的相位偏差存在。修改正弦运动幅值后（爛＝

００５ｍ），牣３的辨识结果仍具有较高精度，见图９。
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图６ ＣＦＤ与降阶模型计算结果比较（挥舞，牣１，爛＝０．１ｍ）

图７ ＣＦＤ与降阶模型计算结果比较（挥舞，牣２，爛＝０１ｍ）

图８ ＣＦＤ与降阶模型计算结果比较（挥舞，牣３，爛＝０１ｍ）

图９ ＣＦＤ与降阶模型计算结果比较（挥舞，牣３，爛＝０．０５ｍ）

（２）风速变化对降阶模型影响

在考虑附加非定常气动力时，为保证所建气动

力模型在其他应用条件下的适用性（如变风速、变

弦长），建模时首先将ＣＦＤ计算所得非定常气动力

结果进行量纲一处理，对所得非定常气动力系数

爞爧牊，爞爟牊进行辨识，最后辨识得到的降阶模型［见式

（２）］可改写为

┨爛（牕＋ １）＝ ┑爛╂爛（牕）＋ ┒爛牣（牕）

┖爛（牕）＝ 牚燈牓燈牅［┓爛╂爛（牕）＋ └爛牣（牕）］
（３）

式中：牚表示动压；牓表示展长；牅为弦长。研究过程

中先由ＮＨ０２１８翼型在风速１０４ｍ燉ｓ时辨识得到

ＲＯＭ 核函数，然后建立起降阶模型，再基于该降

阶模型计算风速１５ｍ燉ｓ时的叶段做正弦挥舞运动

的非定常气动力，其中牪＝牪０＋爛ｓｉｎ（犽牠），振动幅值

爛＝００２ｍ，频率０８８５Ｈｚ，结果见表１。从降阶模

型所得结果与ＣＦＤ计算相比较可以得知，经量纲

一处理后的降阶辨识模型具有很好的适应性。

表 变风速降阶模型计算结果（牤＝１５ｍ燉ｓ）

气动参数 爡牓燉Ｎ 爡牆燉Ｎ

定常气动力（ＣＦＤ） １７６０１７ －１８６８５

定常气动力（ＲＯＭ） １７５９９６ －１８６８７

非定常幅值（ＣＦＤ） １８７７ ６５７

非定常幅值（ＲＯＭ） １９１２ ６６７

（３）频率相关性

结构振动快慢会对流场产生不同的扰动效应，

为分析所辨识模型对振动频率的敏感性，文中以叶

段挥舞正弦运动为例，研究振动频率改变对降阶模

型的影响。考虑到在风机叶片振动中低阶模态起主

要作用，参考南京航空航天大学ＮＨ１５００ｋＷ 叶片

模型的低阶固有频率值，同时避免倍频的出现，分

析时设定运动频率分别为 牊１＝０８８５Ｈｚ，牊２＝

１２Ｈｚ。图１０，１１为两频率作用下的升阻力时程

图，两者符合度较高，表明本文研究中结构振动频

率对建立的降阶模型没有影响。此外，已有文献表

明，Ｖｏｌｔｅｒｒａ级数辨识模型在高阶频率下也同样适

用［８］
。

图１０ ＣＦＤ与降阶模型非定常升力结果比较（挥舞，牊＝

０．８８５Ｈｚ）

 计及旋转效应的非定常气动力模拟

在已有的叶段降阶模型中，气动力建模多在固

定迎角下进行，而实际叶片在旋转过程中，受风轮
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图 １１ ＣＦＤ与降阶模型非定常升力结果比较（挥舞，牊＝

１．２Ｈｚ）

锥角、风轮仰角及风剖面影响，在不同旋转方位角

位置，气流相对于翼型迎角是变化的；为分析旋转

过程中迎角的变化，以ＮＨ１５００叶片为例，画出沿

叶片展向多个叶素的迎角犜随旋转方位角的变化

曲线（假定旋转３周），详见图１２。通过曲线图可以

看出，在旋转过程中，迎角变化基本满足谐波规律，

迎角的变化频率与叶片转速相同，即１７２ｒ燉ｍｉｎ。

图１２ 叶段迎角随方位角的变化图

为模拟旋转过程中的迎角变化，可将旋转过程

中固定叶段在变风向来流的运动转变为固定来流

中叶段的俯仰运动，如图１３。如此，便可在降阶模型

中很好地考虑叶段的旋转。在分析时首先建立平均

迎角状态下叶段的俯仰运动气动力降阶模型，再辅

助以旋转过程中迎角的变化规律作为输入，便可获

得计及旋转效应的非定常气动力。将计及叶段旋转

效应的非定常气动力模型与平均迎角下叶段的挥

舞运动及摆振运动气动力模型联立分析，可快速获

得任一叶段旋转过程中挥舞、摆振运动模态下的非

图１３ 旋转过程中的迎角变化转化图

定常升力、阻力或轴向力、推力及驱动力矩，其非定

常升阻力表达式可写为

爡ｔｏｔａｌ＝ 爡ｆｌａｐ＋ 爡ｓｗｉｎｇ＋ 爡ｒｏｔａｔｅ

仍选取叶片距叶根３４５ｍ处典型叶素为分析

对象，其中迎角的设定参考对应叶素的迎角均值给

定，定义为８５°。基于ＣＦＤ阶跃响应得到叶段俯仰

运动气动力模型。图１４为基于降阶模型得到的叶

段旋转一周过程中的升力变化结果。

图１４ 叶段俯仰阶跃响应及旋转一周过程由迎角改变

引起的非定常气动力变化图

 多叶段非定常气动力模拟

已知降阶模型能够很好地模拟单叶素旋转过

程中挥舞及摆振运动的非定常升阻力，对于多叶段

模型的考虑，仍可遵循单独叶素的分析，采用片条

理论将每个叶素气动力沿径向积分引入至多叶段

模型中，获得多个叶段上的非定常升阻力。

建立翼型为 ＮＨ０２２１、ＮＨ０２１８和 ＮＨ０２１５

的３个叶段模型（由叶根至叶尖），每个叶段展长均

为０５ｍ。为便于分析，取相同弦长１１７３ｍ，初始

迎角为８５°，分析时忽略不同翼型间的过渡处理，

考虑由于叶段切向流速度造成的各叶段来流速度

的不同。此处来流风速指考虑叶素轴向速度和切向

速度后的合成值。

分别建立三叶素在挥舞、摆振及旋转过程的非

定常升阻力模型，并根据翼段质量刚度属性建立多

叶段弹性悬臂梁模型，梁模型属性参考南京航空航

天大学叶片部分叶段属性给出，具体属性见表２。在

气动模型中，输入和输出分别为结构位移和非定常

气动力，结构振动模型中输入和输出则分别为非定

常气动力及结构节点位移。两个模型耦合求解直至

求解结束，得到整个叶段的时域振动响应数据。基

表 叶段翼型属性及等效梁模型模态数据

叶段编号 翼型 模态 固有频率燉Ｈｚ 振型描述

１ ＮＨ０２２１ １ ４１１ 一阶挥舞

２ ＮＨ０２１８ ２ ８５３ 二阶挥舞

３ ＮＨ０２１５ ３ １２７９ 一阶摆振
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本分析流程如图１５所示。

图１５ 多叶段响应计算流程图

模型叶尖挥舞及摆振方向振动的时程如图１６

所示。叶尖结点挥舞位移均值为７６０ｃｍ，挥舞幅值

０８４ｃｍ，摆振位移均值为 ４１６ｃｍ，摆振幅值

０２０ｃｍ。

图１６ 三叶段模型叶尖节点振动位移响应

 结束语

本文从降阶模型方法入手模拟旋转过程中叶

片振动产生的附加非定常气动力。当阶跃输入幅值

为弦长比例２％时，所建降阶模型精度较高，并在不

同风速及扰动频率条件下具有较好的适用性。为风

力机叶片气动弹性研究提供了快速的非定常气动

力计算方法。
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