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偏航状态下的风力机叶片气弹响应计算

陈佳慧 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：考虑气动弹性对风力机叶片的影响，采用非定常叶素动量理论计算气动载荷，考虑离心力影响计算挥舞燉

摆振耦合的旋转叶片动力特性，运用模态叠加法，建立了叶片动力学方程，采用ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａＮｙｓｔｒ氹ｍ方法对方

程进行求解，并引入气动阻尼效应，实现了气动与结构的耦合。进行了叶片动力特性及稳定偏航下叶片载荷与气

弹响应的计算，并与商用软件计算结果进行了分析比较。结果表明，离心力对叶片动力特性存在明显影响，考虑

气动弹性影响十分必要，对准确预测叶片振动水平和疲劳寿命具有重要意义。与商用软件相比，本文方法有一定

的改进。
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在过去的２５年中，风力机的尺寸显著增加，从

风轮直径１０～１５ｍ的５０ｋＷ 机组发展至如今的风

轮直径超过１２０ｍ的５ＭＷ 商用型机组。这种发展

促使设计工具从简单假设风为恒定的静态计算，向

使用非定常气动载荷模型，考虑风力机气弹响应的

动态仿真计算发展［１］
。风力机叶片为具有大展弦比

的薄壁结构，随着尺寸增加，刚度相应降低，会引起

明显的弹性变形问题。在实际运转过程中，风力机

所受载荷具有周期性和随机性，使叶片产生振动变

形，不仅会改变设计状态的气动外形，影响风轮的



气动性能，同时会引起交变应力，影响叶片疲劳寿

命，还可能导致稳定性等问题
［２］
。因此，准确预测叶

片的流固耦合响应，研究气动弹性对叶片以及风力

机组的影响，对提高叶片气动性能和结构安全性以

及疲劳寿命具有重要意义。

本文分析了离心力对挥舞燉摆振耦合的叶片动

力特性的影响，计算了稳定偏航状态下叶片所受的

非定常载荷，运用模态叠加法，建立了叶片动力学

方程，并采用ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａＮｙｓｔｒ氹ｍ方法对方程进

行求解，引入气动阻尼效应，实现了气动与结构的

相互耦合，计算和分析了叶片的气弹响应及其影

响，并与商用软件计算结果进行了分析比较。

 方法描述

 坐标系

为了描述载荷、位移等矢量在空间与时间上的

分布情况，方便在各坐标系之间进行转换，本文采

用如图１所示的４个坐标系。坐标系１位于塔架底

部，坐标系２位于机舱与塔架连接处，坐标系３位于

主轴上并跟随其旋转，坐标系４位于轮毂中心牨轴

与一叶片展向保持一致。

图１ 坐标系

 叶片载荷求解

叶素动量（Ｂｌａｄｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｍｅｎｔｕｍ，ＢＥＭ）

理论是进行风力机气动载荷计算最为常用的方法。

不仅由于其简便快捷，而且在具备准确翼型数据的

条件下能够提供满意的计算结果［１］
。同时ＢＥＭ 理

论还不断地被进一步改进，以提高计算准确性，扩

大适用范围。

本文使用经修正的非定常ＢＥＭ理论
［３４］
，引入

叶根损失和叶尖损失，并在轴向诱导因子牃较大时

使用推力系数爞牠的经验模型。使用该方法，可以计

算在不同风速、转速、桨距角及偏航角下的载荷。

流经叶片的相对速度╀ｒｅｌ如下
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（１）

式中：╀牗为风速；╀ｒｏｔ为风轮转速；┧为诱导速度；╀牄

为叶片振动速度。各速度矢量关系可见图２。

图２ 诱导速度分量示意图

诱导速度┧可表示
［１］为

爾牫＝
－ 爜爧ｃｏｓ犗

４犱π牜爡燏╀牗＋ 牊牋┸（┸燈┧）燏
（２）

爾牪＝
－ 爜爧ｓｉｎ犗

４犱π牜爡燏牤牗＋ 牊牋┸（┸燈┧）燏
（３）

式中：爜为叶片数；爧为升力；犗为入流角；犱为空气

密度；牜为叶素的展向位置；┸为风轮平面的法向向

量；爡为Ｐｒａｎｄｔｌ叶尖损失因子
［５］
；牊牋为Ｇｌａｕｅｒｔ修

正［３］
。同时，本文应用了动态入流模型

［６］和动态失

速模型［７］针对非定常效应进行修正。

非定常气动载荷需在时间域内求解，以作为结

构模型的输入条件。在某一特定时间步，先确定各

翼型截面的局部迎角，然后通过查表获得升力系数

和阻力系数，再进行载荷积分。由于诱导速度在时

间域内变化相当缓慢，因此可以直接在时间域内进

行迭代，即使用上一时间步得到的数值计算式（２，

３），并应用动态入流模型修正诱导速度，从而更新

诱导速度，持续进行迭代直到诱导速度在每个时间

步均收敛，应用动态失速模型对翼型数据进行修

正。

重力载荷：叶片在旋转过程中受重力载荷作

用，随着方位角变化，叶片坐标系４下的重力载荷

各分量按正弦规律周期性变化。地面坐标系１下的

重力载荷为（－牔牋，０，０），可根据 １１节所述的关

系进行坐标变换。

惯性载荷：旋转引起的叶片某一微段的离心力

为ｄ爫＝牔（牨）犽
２
牜ｄ牜，沿展向积分后可得到离心力载

荷分布。叶片在横向振动时，离心力引起的弯矩对

叶片固有特性的影响将在１．３节讨论。

 叶片结构动力学模型

叶片由复杂的复合材料铺层构成，但在动力学

建模时仍可作为悬臂梁处理，文献［８］给出了梁微
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段的平衡方程，但未包括离心力项。由于叶片在运

转时受离心力作用，必须考虑其影响，在方程中加

入离心力项

ｄ爴牫＝－ 牘牫（牨）ｄ牨＋ 牔（牨）牣牫（牨）ｄ牨

ｄ爴牪＝－ 牘牪（牨）ｄ牨＋ 牔（牨）牣牪（牨）ｄ牨－ ｄ爫牪
（４）

ｄ爩牪＝ 爴牫ｄ牨－ 爫牨ｄ牫

ｄ爩牫＝－ 爴牪ｄ牨－ 爫牪ｄ牨＋ 爫牨ｄ牪
（５）

式中：┤为剪力；┝ 为弯矩；┺（牨）为分布外载荷；

┷（牨）为线质量；┿
¨
（牨）为加速度；┞为离心力。在牨牫

平面内，叶片作挥舞运动，离心力爫牨产生恢复弯

矩，起到刚化作用；在牨牪平面内，叶片作摆振运动，

由于摆振与旋转运动处于同一平面，离心力按坐标

分解，分量爫牨起刚化作用，而分量爫牪起到柔化作

用。

叶片沿展向存在几何扭转角分布及桨距角变

化会引起挥舞燉摆振的弹性耦合效应
［９１０］
。根据工

程梁理论［１１］
，横向载荷必须施加在主轴平面内，方

能应用曲率计算公式。因此计算时必须先将载荷向

主轴平面分解，分别求出关于主轴的曲率后，再将

曲率转换回牪轴和牫轴，进而计算角位移分布及挠

度分布。

模态分析是叶片固有特性分析中必不可少的

环节，也是应用模态叠加法计算叶片动态响应的基

础。本文计入离心力作用求解叶片动力特性。

由于位移具有 牣＝爛ｓｉｎ犽牠的形式，则加速度

牣
¨
＝－犽

２
牣，犽为特征频率

［８］
。将方程组（４）去掉外载

荷项，并代入加速度项，得到

ｄ爴牫

ｄ牨
＝－ 牔（牨）犽

２
牣牫（牨）

ｄ爴牪

ｄ牨
＝－ 牔（牨）犽

２
牣牪（牨）

（６）

比较式（４，６）可知，当外载荷等于惯性力时，可得到

特征模态。

由于式（６）中的位移未知，必须进行迭代求解。

首先假定一组初始载荷，并考虑离心力影响，利用

平衡方程（４）求得初始位移，利用叶尖位移估算特

征频率

犽
２
＝

牘
爫
牫

牣
爫
牫 牔

爫 （７）

计算新一轮载荷分布，载荷沿叶尖的位移需作归一

化处理，重复上述步骤直至特征频率收敛，则位移

分布即为该阶模态振型。

利用正交性条件：

∫
爲

０
牣
牐
牫牔牣

牑
牫ｄ牨＋∫

爲

０
牣
牐
牪牔牣

牑
牪ｄ牨＝ ０ 牐≠ 牑

可滤去前几阶模态的成分，从而求得下一阶模态。

本文计算叶片前二阶挥舞和二阶摆振模态，经计算

验证可以较准确地描述叶片运动状态。

 气动弹性响应计算

叶片动力学方程［１２］为

爩牃（牠）＋ 爞牃（牠）＋ 爦牃（牠）＝ 爯（牠） （８）

求解方法分为两类：直接积分法和振型叠加法。为

降低自由度数，减少计算时间，本文采用振型叠加

法求解动力学方程，利用叶片的固有模态将方程组

转换为 牕个互不耦合的方程，对这些方程进行求

解，得到各阶模态的响应，然后将各阶响应叠加，即

得到系统的响应。

引入坐标变换

牃（牠）＝ 犎╂（牠）＝∑
牕

牏＝１

犗牏牨牏（牠） （９）

式中：犎为各阶振型；牨（牠）为广义位移，可将广义位

移向量从物理空间变换到模态空间。

根据虚功原理

爡牋，牏ｄ牨＝∫牞┺燈┿牏ｄ爳 （１０）

以及正交性条件，可得解耦的动力学方程

犗牏
Ｔ
┷犗牏╂＋ ２犪牏犽牏犗

Ｔ
牏┷犗牏╂＋ 犽

２
牏犗
Ｔ
牏┷犗牏╂＝ 犗

Ｔ
牏┺（牨）

（１１）

加速度、速度、位移各项前的系数项分别为模态质

量、模态阻尼与模态刚度，犪牏为第牏阶振型的模态阻

尼比。由于结构阻尼机理较为复杂，又考虑到方程

解耦的需要，因此采用上述形式计入结构阻尼影

响［１２］
。

考虑气弹耦合作用，气动向结构提供载荷，而

结构向气动反馈量为位移及速度。位移改变叶片气

动外形，而叶片振动运动的速度引起气动力增量，

该增量对叶片振动起阻尼作用，其大小与翼型升、

阻力系数对迎角的变化率爞牓燉犜，爞牆燉犜有关。在未

失速情况下，气动阻尼为正值，对叶片振动起抑制

作用；在失速情况下，气动阻尼为负值，对叶片振动

起激振作用，可能引起结构破坏。本文在耦合计算

中引入了气动阻尼作用。

叶片气弹响应的计算流程如下：程序按时间域

运行，首先计算叶片动力特性；初始化加速度，速度

和位移值；使用非定常ＢＥＭ理论计算气动载荷，并

与其他载荷合成，作为结构模型的输入条件；根据

式（１１）计算得到模态空间下的各项系数，使用

ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａＮｙｓｔｒ氹ｍ方法
［１３］求解方程，得到下

一时刻各阶模态的响应；使用式（９）进行叠加，得到

叶片在物理空间内的响应，并引入气动力求解中，

再次计算载荷，如此迭代直到收敛。
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 算例与结果分析

 计算模型

本文采用一变桨型风力机作为计算模型。该风

力机额定功率为１５ＭＷ，叶片长度为４１ｍ，风轮

额定转速为 １７２ｒ燉ｍｉｎ，计算风速为设计风速

１０ｍ燉ｓ，初始桨距角为０°。

在此模型基础上，本文对叶片动力特性、固定

偏航状态下叶片载荷及气弹响应等进行了计算和

分析。

 叶片动力特性计算

本文分别计算了静止状态下和１７２ｒ燉ｍｉｎ转

速下叶片的前二阶挥舞和摆振模态。表１分别列出

了本文和Ｂｌａｄｅｄ计算的固有频率，由计算结果可

以看出，离心力对叶片一阶挥舞模态有明显的刚化

作用，一阶挥舞频率增加了１２％，而对高阶模态影

响较小，对摆振模态的影响明显小于挥舞模态，主

要原因在于摆振刚度大于挥舞刚度以及离心力分

量爫牪在摆振平面内会产生柔化作用。除一阶摆振

频率外，本文计算结果与Ｂｌａｄｅｄ相比误差很小，若

去掉 爫牪相关项，则计算所得的一阶摆振频率与

Ｂｌａｄｅｄ误差仅为－０２％，可见Ｂｌａｄｅｄ可能在挥舞

和摆振方向采用了相同的计算方程，未考虑爫牪的

影响，因此本文的计算结果更为准确。

表 叶片固有频率

０ｒ燉ｍｉｎ
本文结果燉

Ｈｚ

Ｂｌａｄｅｄ计算

结果燉Ｈｚ
误差燉％

一阶挥舞 ０８１８ ０８１８ ０００

一阶摆振 １３４９ １３５２ －０２２

二阶挥舞 ２３５５ ２３３７ ０７７

二阶摆振


４３５ ４３２４ ０６０

１７２ｒ燉ｍｉｎ
本文结果燉

Ｈｚ

Ｂｌａｄｅｄ计算

结果燉Ｈｚ
误差燉％

一阶挥舞 ０９１９ ０９１８ ０１０

一阶摆振 １３６１ １３９４ －２３５

二阶挥舞 ２４６８ ２４４８ ０８０

二阶摆振 ４３８９ ４３７２ ０４０

由于叶片沿展向存在几何扭转角，因此存在挥

舞燉摆振耦合，各阶振型在两个平面内均有分量，

１７２ｒ燉ｍｉｎ转速下叶片的前二阶挥舞和摆振振型

如图３，４所示。

 叶片气动弹性响应计算

本文对风力机在１０ｍ燉ｓ风速、风轮转速１７２

ｒ燉ｍｉｎ、叶片桨距角０°、风轮偏航角２０°的工况下进

行了计算。

图５所示为叶片根部剪力随时间变化曲线。由

图３ 叶片前二阶挥舞和摆振牪方向振型

图４ 叶片前二阶挥舞和摆振牫方向振型

图５ 叶根剪力随时间变化曲线

图可见，载荷随时间呈周期性变化，牪方向剪力主

要为重力载荷与气动载荷，其中重力载荷比重较

大，牫方向主要为气动载荷，由于偏航的因素，叶片

在运转过程中攻角呈周期性变化，导致气动力也呈

周期性变化。交变载荷会导致载荷峰值大于稳态

值，降低结构安全系数，同时载荷引起的交变应力

会导致疲劳问题，影响叶片疲劳寿命，另一方面交

变载荷使叶片处于受迫振动状态，引起叶片动态响

应。收敛后的计算结果与Ｂｌａｄｅｄ计算结果相比，剪

力牫方向分量均值、幅值、相位均与其较为接近，牪

方向分量幅值误差略大，但均值误差较小。
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叶片位移响应如图６所示。由图可见，叶片在

挥舞方向以均值３３７ｍ幅度约０２７ｍ作受迫振

动，在摆振方向以均值０１９ｍ幅度约０２８ｍ作受

迫振动，振动周期和相位与载荷具有一致性。挥舞

方向的变形较大，对风轮气动特性及结构安全性有

影响，应在设计中予以考虑。本文计算结果在挥舞

方向均值与Ｂｌａｄｅｄ计算结果一致，但幅值偏大，摆

振方向两者较为一致。

图６ 叶片位移随时间变化曲线

为考察气动阻尼的影响，本文分别计算了引入

气动阻尼前后叶片动态响应。图７，８分别为挥舞方

向叶尖振动速度与位移曲线。由图可见，在仿真时

间 １２０ｓ以后，忽略气动阻尼计算所得的振动速度

较大，且仍有其他谐波成分，位移响应幅值仍较大，

且尚未进入稳定状态，而引入气动阻尼的计算值在

开始计算后很快进入稳定的受迫运动状态，振动速

度、位移幅值均较小。主要原因在于本文算例中，叶

片各截面翼型迎角较小，气动阻尼为正值，而叶片

结构阻尼较小，气动阻尼对振动的抑制作用大于结

构阻尼，可见气动阻尼对叶片响应计算有较大影

响。仅考虑结构阻尼的一般振动计算方法可能过度

预测了振动，将与实际情况有较大误差。

图７ 考虑气动阻尼前后叶尖挥舞运动速度比较

图８ 考虑气动阻尼前后叶尖挥舞位移响应比较

在失速情形下，气动阻尼为负值，对结构起激

振作用，可能引起结构破坏。而若不考虑气弹耦合

效应将无法预测此类情况。因此，气动阻尼作用对

准确计算叶片载荷和动态响应影响较大，在气弹响

应计算中应加以考虑。

 结束语

本文计算了旋转叶片的动力特性，同时计算了

稳定偏航状态下叶片所受的非定常载荷，并应用模

态叠加法，引入气动阻尼作用，计算了叶片的气弹

响应。通过计算结果的分析可以得到以下结论：离

心力对叶片动力特性存在明显影响，非定常载荷作

用下的叶片产生明显的振动变形，对叶片气动、结

构产生多方面影响，在设计时应予以考虑；气动阻

尼等气弹耦合效应对叶片载荷和动态响应计算有

较大影响，对准确预测叶片振动水平和疲劳寿命具

有重要意义。与商用软件相比，本文采用的方法在

模态分析等方面有一定的改进。
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