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基于自由涡尾迹法和面元法全耦合风力机气动特性计算

许波峰 王同光

（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：风力机气动特性主要由叶片贡献，但是处在流场下游的机身（包括机舱和塔架）对其也会产生影响。基于自

由涡尾迹方法与面元法，得到了一个较为完备的风力机叶片与机身气动干扰的迭代计算方法。在该方法中，叶片

用位于 １燉４弦线的一根升力涡线代替，结合叶片尾缘拖出的涡线建立自由涡尾迹模型，机身绕流模拟采用了一

阶面元方法，将自由涡尾迹方法和面元法耦合模拟风力机主要气动特性。最后用该分析方法计算了ＮＲＥＬｐｈａｓｅ

ＶＩ风力机的气动特性，与实验结果进行比较和分析，验证了全耦合模型的有效性。
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迄今为止，风力机气动性能计算仍在研究和发

展中，准确的预估一直都是难点。目前，主要方法有

叶素动量理论、涡尾迹和计算流体力学（Ｃｏｍ

ｐｕｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）方法。叶素动量理论

因为模型比较简单，容易理解，计算快捷，工程上已

被广泛应用，但是需要经过多种修正才能得到满意

的结果。而且叶素动量理论仅局限于做单独风轮的

气动特性计算，对叶片与机身的气动干扰无法预

测。ＣＦＤ方法近些年随着计算机技术的高速发展

得到了长足的进步，但是人们还没有足够的信心将

其用在风力机计算中。首先是计算量大，很难找到

其他像湍流模型、动静网格的匹配问题等等，这些

都对 ＣＦＤ方法计算风力机流场产生极大限制。涡

尾迹方法对于低速不可压流动能够给出比较准确

的结果，而且计算量也大大小于 ＣＦＤ，所以涡尾迹

方法在风力机计算中越来越被重视。相比于刚性和

预定涡尾迹，自由涡尾迹允许涡线随当地气流速度

自由地移动，能计算出实际尾迹的扩张和畸变，因

此是一种更准确且物理上正确的方法［１］
。Ｗａｎｇ和

Ｃｏｔｏｎ等人
［２］用预定涡尾迹计算风力机气动性能，



将近尾迹分成 ３个子尾迹区分别建立描述函数。

ｖａｎＧａｒｒｅｌ
［３］
，Ｓａｎｔ等人

［４］在将自由涡尾迹应用于

风力机性能计算中都做了相关研究。

风力机除叶片受到气流作用，其机身包括机舱

及塔架也会对流场产生干扰。由于叶片根部对风力

机的气动力贡献很小，一般都认为机舱主要影响叶

片根部的流动，对风力机气动特性影响更小，可以忽

略不计。塔架处在叶片下游且与风轮平面的安全距

离使得塔架的影响也可以忽略。所以，大部分的风力

机气动特性计算都是在单独的风轮模型下进行。但

是，Ｍａｓｓｏｎ等人
［５］在做机舱顶部测风仪测量值与自

由来流之间的关系分析时，提出只有充分考虑根部

圆柱段的气动特性才能保证气动性能计算结果的准

确性。机舱及塔架毕竟处在风力机近尾迹流场中，因

此，考虑它们的干扰才能更准确地计算风力机的气

动特性。国内外基本都用ＣＦＤ的方法分析风轮与机

身的气动干扰，但是超大的计算成本使得该方法很

难应用于实际的工程中，所以亟需发展一种快速且

精度又能满足要求的模型来解决这一问题。

鉴于此，本文建立了一种自由涡尾迹与面元全

耦合模型。其中风轮建立尾迹模型，机身建立面元

模型，计算涡和源间的相互诱导体风轮与机身的气

动干扰。利用该耦合模型计算了 ＮＲＥＬｐｈａｓｅＶＩ

风力机的气动特性，并与实验数据进行对比。

 计算方法

 自由涡尾迹方法

由于风力机均处在低速流场中，先对流场作无

粘不可压假设。气流流过风轮平面时，叶片的翼型

在某个迎角下产生的升阻力为风轮提供了旋转的

转矩及轴向的推力。风力机叶片作为一个升力体，

可以用一根升力线来代替。根据假设，流场中沿涡

管涡强不变，且涡管不能中止于流体内部，所以升

力线上涡强的变化量从叶片尾缘拖出，沿当地流速

自由向下游移动，这样，叶片下游形成一条条涡线。

可以建立一个涡尾迹模型来准确描述这些涡线的

移动情况及相互间的干扰。

坐标系采用固定坐标系（牀，牁，牂）和柱坐标系

（牜，犼，牫）。固定坐标系用来定义整个尾迹坐标，风轮

中心为坐标原点，牂轴沿风轮轴线，指向后方；牁轴

垂直于 牂轴，竖直向下；牀轴由右手系确定。柱坐

标系用来定义叶片控制点坐标，原点也是风轮中

心，牫轴与固定坐标系中 牂轴重合；牜轴沿叶片径

向指向叶尖；犼则是 牨轴顺时针旋转时的叶片方位

角。模型中叶片与 牀轴重合时方位角为 ０，随着顺

时针旋转方位角增大。

采用一阶升力线方法，即代替叶片的升力线置

在距前缘 １燉４弦长处，且每个叶素的控制点也在

１燉４弦线处。涡线从叶素边界尾缘拖出并向下游自

由移动，至距风轮平面两倍风轮直径距离处截断。

这样，风轮尾迹的圈数为

爫爞＝ ｉｎｔ
犓爟

π爼槏 槕∞ ＋ １ （１）

式中：爟为风轮直径；爼∞为来流速度；犓为风轮旋

转角速度；ｉｎｔ表示取整数。

升力线上沿展向变化的附着涡环量表征了叶

片各截面的翼型特征，尾迹中的尾随涡和脱体涡分

别表示了附着涡环量沿展向及方位角上的变化，如

图 １所示。对环量场的描述可以写为

ｄ牰＝
牰

牜
ｄ牜＋

牰

牠
ｄ牠 （２）

对该方程离散，直接用相邻叶素的环量差和相邻方

位角的环量差表示尾迹中涡元的强度。

取一段涡线为研究对象，在自由尾迹方法中，

根据涡线随当地流速自由移动的假设，涡线控制方

程的偏微分形式为

┼（犼，犢）

犼
＋
┼（犼，犢）

犢
＝
１

犓
［┦∞ ＋ ┦ｉｎｄ（┼（犼，犢），牠）］

（３）

式中：┼为尾迹中涡线控制点的位置矢量；犼为叶片

方位角；犢为尾迹寿命角；┦ｉｎｄ为该控制点的诱导速

度。对该方程采用五点中心差分离散，并假设方位

角和尾迹寿命角的步长相同。对离散方程进行迭代

求解时，用伪隐式方法和松弛技术来提高迭代的稳

定性和收敛速度。尾迹涡元节点位置迭代方程如下

┼
牕
牐＋１，牑＋１＝ （１－ 犽）┼

牕－１
牐＋１，牑＋１＋ 犽┼

牕
牐＋１，牑＋１ （４）

式中：下标 牐和 牑分别表示方位角和寿命角的定位；

上标表示迭代步；常数 犽为松弛因子（犽＝０５）。

涡元对控制点的诱导速度求解是涡尾迹方法中

图 １ 尾迹分析示意图
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的关键步骤，本文通过 ＢｉｏｔＳａｖａｒｔ定律，将每段涡

元近似成直线，采用 ＬａｍｂＯｓｓｅｎ涡核修正
［６］
，则

涡元 爛爜对流场中一点的诱导速度为

┦＝
牰牤

４π

┼爛× ┼爜

燏┼爛× ┼爜燏
２

┼爛燈┼爛爜

牜爛
－
┼爜燈┼爛爜

牜槏 槕爜

牎
２

牜
４
牅＋ 牎槡 ４

（５）

式中：牰牤为涡元强度；┼爛和 ┼爜为涡元节点至求解

点矢量；┼爛爜为涡元矢量；牎为点到涡元直线的距离；

牜牅为涡核半径。考虑由于粘性引起的耗散效应，涡

核可以表示为

牜牅（犢）＝ 牜
２
０＋ ４犜爧（犩＋ 牃１牰牤）

犢
槡 犓

（６）

式中：牜０为初始涡核半径；犜爧＝１２５６４３，为 Ｌａｍｂ

Ｏｓｓｅｎ常数；犩为空气运动粘性系数；常数 牃１＝

０１
［７］
；犢为尾迹寿命角；犓为风轮旋转角速度。本

文中初始涡核半径在附着涡中 牜０＝０１牅，在尾涡中

牜０＝００５爲。

 面元法

面元法中，在机身外表面上布置足够数量的

点，以相邻 ４个点作一四边形平面，用该平面代替

物面，最终机身外形可以用许多块这样的平面面元

的组合来代表［８］
。每块面元都对应一个面元坐标系

（犪，犣，犢），见图 ２，坐标原点取面元 ４个角点的平均

坐标点，两对角线向量 ┤１和 ┤２叉乘得到面元平面

的法向量 ┞，单位法向量 ┸作为一个坐标向量，另

外两个位于面元平面内，其中一个为对角线单位向

量 ┾１，另一个坐标向量 ┬＝┸×┾１。

机身属于非升力体，通过表面源燋汇的叠加便

可满足流场的模拟。若机身表面爳上任一点牚处源

强度为 犲（牚），则空间某点 爮的速度位可表示为

犺＝
爳

犲（牚）

牜（爮，牚）
ｄ爳 （７）

式中牜（爮，牚）为点爮到点牚的距离。机身表面Ｎｅｕ

ｍａｎｎ边界条件为

（┦∞ ＋ 犺）燈┸＝ ０ （８）

图 ２ 面元坐标系

式中┸为面元的法向单位向量。若爮点在机身表面

上，记作牘，运用Ｎｅｕｍａｎｎ边界条件，并假设每个面

元上分布的源强度为常值，得到边界条件的离散形式

∑
爫

牐＝１

爛牏牐犲牐＝－ ┸牏燈┦∞ （９）

式中：犲牐为表面第 牐面元源强度；爛牏牐为第 牐面元单

位源强度对第 牏面元控制点的法向诱导速度，称作

空气动力影响系数。该式左边表示 牘点的总诱导

速度法向分量，它与来流在此点的法向分量即等号

右边正好抵消。需要注意的是，式中的┦∞在本文中

包括了来流速度和尾迹对 牘点诱导速度之和。

面源对空间点 爮的诱导速度求解是在面元坐

标系下进行的。假设点 爮在面元坐标系中的坐标

为（牨，牪，牫），面元上点坐标为（犪，犣，０），由式（７）得

到点 爮在单位源强度扰动下的速度位为

犺＝
爳

ｄ犪ｄ犣

（牨－ 犪）
２
＋ （牪－ 犣）

２
＋ 牫槡 ２

（１０）

速度位的 ３个偏导数为单位源强度在 爮点的 ３个

方向的诱导速度。假设由式（１０）求出机身表面第 牐

面元上单位面源对第 牏面元控制点诱导速度 ┦牏牐，

则空气动力影响系数 ┑牏牐可表示为

┑牏牐＝ ┸牏燈┦牏牐 （１１）

式中 ┸牏为第 牏面元的单位外法线向量。得到 ┑牏牐之

后，对源强度分布求解的问题便转化为求解线性方

程组（９），由于矩阵 ┑牏牐是主对角占优矩阵，式（９）的

求解就比较容易。本文采用了ＧｕａｓｓＳｉｅｄｅｌ迭代方

法求解，迭代方程如下

犲
（牔＋１）
牏 ＝

１

爛［牏牏 － ┸牏燈┦∞ －

∑
牏－１

牐＝１

┑牏牐犲
（牔＋１）
牐 － ∑

爫

牐＝牏＋１

┑牏牐犲
（牔）

］牐 （１２）

求出机身的源强度分布，机身对空间任一点的诱导

速度便不难求出。

 全耦合迭代求解

自由尾迹法和面元法的耦合应计算以下干扰

的影响：

（１）叶片附着涡线和尾迹涡线在机身面元控制

点处产生的诱导影响计入式（２）的 ┦∞中，并影响机

身面元源强度的分布。

（２）机舱面元对叶片和尾迹各节点产生的附加

诱导影响计入涡线控制方程的 ┦∞中，并影响尾迹

涡线的自由运动。

考虑以上的相互影响后，耦合计算模型的计算

流程便很清楚，见图 ３，迭代收敛条件是新旧尾迹

的残差小于 ００００１。最后求出叶片各截面的入流

条件，得到风力机的气动性能。
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图 ３ 计算流程

 计算结果及分析

本文的算例是美国可再生能源国家实验室

（ＮＲＥＬ）第六期非定常空气动力实验风力机
［９］
。该

风力机有两个叶片，风轮半径为 ５０２９ｍ，转速为

７２ｒ燉ｍｉｎ。机舱简化为长 ４５ｍ，直径 １ｍ的圆柱

体，塔架简化为长 ６ｍ，直径 ０５ｍ的圆柱体。实体

模型图与计算模型图比较见图 ４，机身的面元网格

划分见图 ５。

图 ４ 模型比较图

图 ５ 机身面元网格

本文主要计算了无偏航状态 ７，１０，１３，１５，２０

和 ２５ｍ燉ｓ风速，偏航角为 ３０°，１０ｍ燉ｓ风速，考虑

无机身干扰和有机身干扰，无机身干扰用本文中的

自由涡尾迹计算程序，而有机身干扰应用本文的全

耦合计算程序。

 尾迹形状分析

图 ６是在 ７ｍ燉ｓ风速下尾迹在 牀牂平面上投

影的散点图，图 ７是 １０ｍ燉ｓ风速下风轮后尾迹的

形状。从两图均可以看出，尾迹有明显的扩张，当尾

迹寿命角在 ９０～１８０°，外侧的涡线开始在叶片尖

部卷起成一个大的叶尖涡，除此之外，叶片内侧的

涡线也会卷起成一个很强的叶根涡。

风力机机舱径向尺寸 爲ｎａｃｅｌｌｅ相对与风轮半径

很小，本算例中 爲ｎａｃｅｌｌｅ燉爲＝０１，而计算时叶根涡线

牜１燉爲＝０２５，塔架距风轮平面 ０２８爲，即如果没有

偏航，涡线与机舱不会交错。因此，理论上机舱及塔

架对风轮气动性能的影响并不会太大。实际计算结

果也是如此，在无偏航定常状态下，机舱及塔架对

尾迹形状的影响很小。而在偏航状态下（图 ８），偏

图 ６ 尾迹 牀牂平面投影散点图
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图 ７ １０ｍ燉ｓ风速无偏航风轮后尾迹形状

图 ８ 机身干扰尾迹畸变

航角为 ３０°，１０ｍ燉ｓ风速下无机身干扰和有机身干

扰的尾迹根部形状，在有机身干扰下，尾迹形状出

现明显畸变。

 功率系数

计算无偏航不同风速下 ＮＲＥＬ风力机的功率

系数，图 ９是功率系数 爞牘随风速的变化曲线。图

中，实心圆点表示实验数据，空心方框表示无机身

干扰的功率系数计算值，实心三角形表示全耦合模

型计算的功率系数，叉点是ＣＦＤ结果。计算值与实

验数据的比较，两者与实验值变化趋势一致，低风

速下计算值比实验值偏低。功率值偏低的一个主要

原因是三维旋转效应，出现失速延迟，尖速比 犧是

影响失速延迟的关键参数之一，犧越大分离点越延

迟，实际功率变得更大。ＣＦＤ方法计算结果比本文

结果更接近实验值［１０］
，这是由于 ＣＦＤ在处理三维

流场时具有优越性，但是本文模型如果考虑三维旋

转效应，不仅可以提高准确度，甚至在计算成本上

更胜于ＣＦＤ方法。从图中还可以看出，加入机身干

扰后，功率系数稍有增大，由于机舱和塔架相对风

轮旋转平面尺度很小，而且是无偏航状态，所以功

率系数变化不明显，这与 ＣＦＤ的计算结果类

似［１１］
。随着风速的增大，风轮后尾迹单圈的跨度变

大，在机身影响范围内尾涡密度减小，这样机身的

干扰会越来越弱。

图９中的功率系数均是旋转一周的平均值。图

１０，１１分别给出 １０ｍ燉ｓ下无偏航和偏航角 ３０°时

功率系数随方位角的变化。有偏航角的尾迹相对于

竖直轴线尾迹不再对称，引起尾迹对旋转叶片的诱

图 ９ 无偏航功率系数随风速变化

图 １０ 无偏航 １０ｍ燉ｓ风速功率系数随方位角变化
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图 １１ 偏航 ３０°，１０ｍ燉ｓ风速功率系数随方位角变化

导作用呈周期性变化，功率系数也同样周期性变

化。因为是两叶片，所以变化周期为π。机身面元对

尾迹的诱导作用使总的诱导速度增大，因此有机身

干扰的功率系数平均值会增大。而且，偏航情况下

机身的干扰会加剧尾迹的不对称性以及畸变，使功

率系数的变化幅度增大。在 ９０°和 ２７０°方位角时，

由于“塔影”效应的影响，功率系数减小。

 诱导速度因子

图 １２中给出了偏航 ３０°，１０ｍ燉ｓ风速，风轮平

面内不同径向位置轴向诱导因子 牃随方位角的分

布，实线是无机身干扰，虚线是有机身干扰。由于机

舱处于风轮中心，所以对叶根影响很明显，往叶尖

方向影响越来越小，到靠近叶尖处可以忽略不计。

９０°方位角处能看到明显的“塔影”效应。侧偏及受

机身干扰影响的尾迹和机身三者的综合影响形成

了图 １２中风轮平面内诱导速度的变化趋势，该结

果也验证了图 １１中功率系数的变化。在风轮平面

的９０～１８０°和 ２７０～３６０°方位角区域内，机身的诱

导速度对于叶素坐标系而言是下洗速度，使得总的

诱导速度增加；而在其他方位角则相反。

图 １２ 偏航 ３０°，１０ｍ燉ｓ轴向诱导因子随方位角分布

 结束语

本文采用自由涡尾迹方法与面元法相耦合对

风力机气动性能进行预估，实现了该耦合方法在风

力机计算中的应用。自由涡尾迹方法中涡线随当地

流速自由移动，能很好地模拟涡线扩张及卷起，除

了有一根叶尖涡的卷起，还有一跟很强的叶根涡卷

起并向下游自由移动。

经算例验证，该耦合方法可以很好地计算风力

机整机的气动性能，可以有效地用于风力机机身对

叶片气动干扰计算及分析。机舱在风轮根部有比较

明显的影响，风轮根部的尾迹出现畸变，往叶尖影

响越来越弱。塔架的存在使得在风轮 ９０°方位角处

诱导速度有一个突变。有机身干扰的情况下，风轮

偏航角越大，机身对性能影响越大。
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