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风力机翼型动态失速的 ﹥模型降阶方法

张震宇

（南京航空航天大学江苏省风力机设计高技术研究重点实验室，南京，２１００１６）

摘要：利用本征正交分解（Ｐｒｏｐｅｒｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＰＯＤ）原理设计了一种针对风力机翼型动态失速的

时变过程的辨识方法。首先对周期俯仰运动的风力机翼型流场的动态失速过程进行数值模拟，然后用上述方法

进行了有效的辨识并从中提取了关于动态失速过程的主要模态信息。在给定的误差阈值下，分别针对浅失速和

深失速的情况，将该降阶模型的辨识结果与数值计算原始结果进行了对比并对误差进行了相应的分析。结果表

明，该降阶模型方法能够以明显降低的计算量精确辨识翼型的浅失速情况；对深失速的辨识会由于湍流模型的

精度影响有所降低。
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随着全球范围内对于能源需求的不断扩大，传

统形式的能源产业带来的巨大缺口正在被现代的

可再生能源形式所填补。其中以风力机为代表的风

能利用技术是当前方兴未艾的绿色能源产业发展

方向［１］
。２０世纪 ８０年代以后，商业上使用的风力

机逐渐趋向大型化，这给风力机的空气动力设计等

方面带来了一系列的新问题［２］
。

在目前的风力机设计过程中，对于风力机叶片

载荷的准确估算是非常关键的一项内容，它与强度

校核、振动分析、风场的选择、经济性能评估等诸多

方面都存在着密切的联系。但是风力机运行过程中

的实际载荷常常由于受到各种因素的影响而偏离

根据设计状态预估的载荷分布。其中因侧风、叶片

摆振等情况会在叶片表面造成相当程度的流动分

离，从而导致风力机叶片绕流出现动态失速的现

象，使风力机的风能输出出现比较剧烈的波动乃至

整体性能和寿命的下降。这一点对于定桨距的失速

型风力机的影响尤其明显［３４］
。



为了预估存在动态失速情况下风力机载荷的

变化，对于给定的叶片或二维翼型的动态失速绕流

可以通过计算流体力学（Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙ

ｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）数值模拟的方法解算 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ

（ＮＳ）方程得到比较详尽的流场信息，并提取出法

向力等关键数据的变化等内容。但是动态失速流动

一般总是伴随有翼面边界层的转捩与湍流分离区

的产生，而目前学术界对于大尺度湍流现象的认识

仍有待完备，这就造成了两方面的问题：（１）尽管已

经存在直接数值模拟（Ｄｉｒｅｃｔｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａ

ｔｉｏｎ，ＤＮＳ）、大涡模拟（Ｌａｒｇｅｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，

ＬＥＳ）等数值工具
［５］
，但是其所需的计算量仍与实

际的工程应用有一定距离；（２）作为计算量和准确

度的折中考虑，利用雷诺平均 ＮＳ方程解算翼型

动态失速流动仍然是比较可行的选择［６７］
。近几年

某些湍流模型已经能够考虑转捩的影响［８］
，但是多

数的常用模型对于描述动态失速的精度和可靠性

仍不令人满意。尽管存在以上问题，为了在工程上

对一系列的常用翼型和叶片的动态失速特性建立

比较完备的数据库系统，仍然可以考虑采用 ＣＦＤ

数值模拟的方式。

对于动态失速的描述也存在着另一个方向。长

期以来，若干种在直升机叶片设计领域中建立起来

的动态失速经验模型被沿用于风力机叶片的载荷

计算工作，比如常见的 ＢｅｄｄｏｓＬｅｉｓｈｍａｎ模型

等［９１１］
。对于失速之前的附着流动阶段，大多数模

型均采纳了经典的升力线理论的结果，算得的法向

力与实验结果比较吻合。对于存在小振幅或较低缩

减频率的浅失速情况，仍然能够获得相当的预估精

度。但是对于深失速阶段的流动，经验模型带来的

问题就较为突出。主要原因仍然是常规模型对湍流

的出现和分离的发生缺乏精确预测的能力。另外，

对动态分离出现的判据也缺乏充分的理论支持，导

致通用性不够好。另外，从直升机叶片领域移植过

来的模型能够较好地模拟可压缩流动中薄翼型的

动态失速特性，但直接应用于风力机叶片的低速厚

翼型绕流会存在边界层特性变化、分离模式差别等

潜在的问题。因此，建立一套基本不依赖经验公式、

与翼型具体性能相关并具有相当精度的动态失速

模型是十分必要的。

如果能够根据风力机工程设计中比较成熟的

若干翼型族的性能分布找到其动态失速特性的共

同特征，并予以定量描述，则对于该翼型族的建模

精度将大为提高。而目前计算技术的发展水平已经

能够对给定风力机翼型的动态失速现象进行具有

一定精度的 ＣＦＤ数值计算
［６７，１２］

。在建立有充分数

据量的 ＣＦＤ计算结果的数据库上，就可以通过对

足够的原始数据进行辨识建立针对某具体翼型或

翼型族的通用动态失速模型。而降阶模型方法特别

是正则正交分解（Ｐｒｏｐｅｒｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｄｅｃｏｍｐｏｓｉ

ｔｉｏｎ，ＰＯＤ）方法为辨识翼型动态失速过程的共同

特征提供了数学方面的支持。

基于以上观点，本文首先对常用风力机翼型俯

仰运动的流动构建了基于雷诺平均 ＮＳ方程 ＣＦＤ

计算结果的数据库，然后对该动态失速过程利用

ＰＯＤ方法进行降阶辨识，为动态失速过程的进一

步重构进行了准备。

 ﹤﹨﹥计算方法

由于翼型动态失速的完整实验数据较难获得，

因此建模工作中用于降阶辨识的原始数据来自对

典型风力机翼型Ｓ８０９俯仰运动二维扰流的非定常

数值计算结果。

数值计算的控制方程为不可压非定常雷诺平

均 ＮＳ方程。在翼型相邻流场局部采用动网格处

理，如图 １所示。

图 １ 翼型周围的网格示意图

主要计算参数：爲牉＝１０
６
，弦长 牅＝０４５７ｍ，缩

减频率 犽＝００２６，时间步长 Δ牠＝０００２７。其他参

数上下游远场分别采取速度进口和压力出口边界

条件。湍流场采用 牑犽ＳＳＴ模型进行模拟。在上述

计算条件下，分别对两种迎角变化情况 犜＝（８０±

５５）°和 犜＝（２００±１００）°计算了 Ｓ８０９翼型的浅

失速和深失速的行为。上述计算条件参照了 Ｒａｍ

ｓａｙ等人
［１３］关于 Ｓ８０９翼型俯仰运动的实验设置。

鉴于此类流动的数值模拟工作国内外研究较多，故

本文 ＣＦＤ结果仅在下文与降阶模型相关处给出，

此处不做深入讨论。

 降阶模型

俯仰运动过程中的翼型压力分布以及气动力和

力矩的各分量均随时间和空间（相位角）变化，因此

可从中提取出一组有限维的与时间无关的正交基
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牣（牨，牠）＝∑
爫

牓＝１

犜牓（牠）犎牓（牨） （１）

式中：｛犎牓（牨）｝为基函数系；犜牓（牠）为相应的各阶权函

数，可以反映不同阶模态的物理量的时间变化
［１４］
。

ＰＯＤ方法可以保证对式（１）中任意 牏阶（牏≤

爫）的近似，通过该分解方法得到的最小二乘误差

为最小，即

ｍｉｎ





〈牣（牨，牠牏）－∑
爫

牓＝１

犜牓（牠牏）犎牓





（牨）
２

爧
２〉

牏≤ 爫 （２）

根据“快照方法”的思路，为了求得该正交基函

数系，上述的 ＰＯＤ分解工作可以转化为如下一个

特征值问题的求解

∫犓爦（牨，牨）犎（牨）ｄ牨＝ 犧犎（牨） （３）

式中核函数 爦（牨，牨）表达为如下形式

爦（牨，牨）＝
１

爫∑
爫

牏＝１

牣（牨，牠牏）牣（牨，牠牏） （４）

根据核函数 爦（牨，牨），可对该特征值问题求解

以得到相应的特征向量，即 ＰＯＤ正交基（ＰＯＤ方法

的进一步介绍可参考文献［１４］）。这样求得的各阶特

征值 犧之和具有明确的物理意义，即该动力学系统

的总能量可表示为各阶特征值之和爠＝∑
牕

牏＝１

犧牏。

 系统辨识

利用 ＰＯＤ方法对绕俯仰运动的 Ｓ８０９翼型的

上述两种动态失速流动过程分别进行了辨识。

算例  浅失速情况，犜＝（８０±５５）°

沿上下翼面共提取了 ４００采样点的压力分布

的时变信息，采样频率 ３０１次燉周期，采样时间间隔

为两倍时间步长 ２Δ牠＝０００５４，得到的沿弦向位置

牨燉牅的压力系数 爞牘分布随时间变化的结果如图 ２

所示，图中各曲线显示间隔调整为 ４０Δ牠。

在上仰过程的过失速阶段，由于翼型前缘分离

的影响，ＳＳＴ湍流模型得到的压力分布在前缘附

近表现明显的震荡，得到的特征值分布见图 ３。

图 ２ 浅失速压力系数分布的周期变化过程

由图 ２可按照合适的总能量阈值来确定降阶

模型的阶数。设阈值为 ９８％，则只需用到前 ４６阶。

图 ４中给出了其中前 ８阶的基函数的具体形式，相

应的前 ８阶权函数在图 ５中给出。

图 ３ 浅失速过程 ＰＯＤ特征值 犧分布

图 ４ 浅失速过程前 ８阶 ＰＯＤ基函数

图 ５ 浅失速过程前 ８阶 ＰＯＤ权函数

图 ４，５表明，决定系统主要特征的前若干阶基

函数幅值范围大体相当。大迎角时前缘分离间断引

起了部分基函数的剧烈震荡，会引起一定的建模误

差。各阶基函数对该近似结果的影响逐阶递减，具

体表现为各阶权函数幅值的迅速递减趋势。另外，

权函数均呈现良好周期性，这与原始流动过程的周

期性是一致的。第二阶权函数的倍频特征明显。更

高阶诸权函数在过失速阶段的剧烈震荡与大角度

流动瞬态的大面积分离以及湍流的影响存在明显

的对应关系。由上述４６阶ＰＯＤ近似模型产生的误
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差 ２范数‖牉‖２和相对误差‖牉‖２燉‖爞牘‖２分别

为 ０６１９７和 ０３７％。

算例  深失速情况，犜＝（２００±１００）°

深失速条件下压力分布的变化如图 ６所示，主

要基函数与权函数分别见图 ７，８。当阈值取 ９８％

时，取 ４４阶 ＰＯＤ正交基，相应误差‖牉‖２及相对

值分别为 ０９３５和 ０５１％。

图 ６ 深失速压力系数分布的周期变化过程

图 ７ 深失速过程前 ８阶 ＰＯＤ基函数

图 ８ 深失速过程前 ８阶 ＰＯＤ权函数

 结束语

综合以上算例可以看出，在给定的能量阈值限

制下，能够利用 ＣＦＤ数据库的结果分别找到一组

与时间无关的降阶ＰＯＤ基函数以描述动态失速的

主要特性；与传统雷诺平均 ＮＳ方程求解方法相

比，在大体相当的精度要求下，本方法用于进一步

模型重构工作所需的计算量将主要取决于ＰＯＤ近

似所取阶数。由于该值一般远小于原始数据的数

目，因此可以大幅降低后续计算量。这也是降阶模

型的固有优势所在。

目前对于浅失速情况，常规 ＣＦＤ计算方法可

以给出比较可信的结果；但深失速情况下由于

ＲＡＮＳ方程中湍流模型的限制，计算结果在过失

速阶段的可靠性明显降低，对于本方法的近似效果

会造成一定影响。
致谢 本文 ＣＦＤ计算部分的工作得到了研究生王强、

钟伟和吴江海的帮助，特此致谢。
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