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风力机翼型参数化方法
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摘要：为满足开发高性能风力机专用翼型所需，提出一种风力机翼型参数化表达方法。首先，基于计算几何理论，

开发了一类带形状可调参数的广义Ｂéｚｉｅｒ曲线，该曲线不仅保持了Ｂéｚｉｅｒ曲线良好的特性，而且具有维持控制多

边形不变而实现形状可调的能力，能够更灵活地表达几何外形。然后，针对风力机翼型特点，将此类曲线进行可

控性改进，发展了一种风力机翼型参数化表达方法。最后，通过表达常用翼型，以及同其他表达方法进行外形拟

合对比，验证了新方法具备全面细致的表达能力，进一步以拟合ＤＵ９３Ｗ２１０为标准算例，与其他方法进行气动

特性的吻合表现对比，最终验证了新方法的有效性。
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参数化是风力机翼型优化设计的基础环节，贯

穿于风力机翼型设计的全过程，对翼型的设计效率

和设计质量意义重大，对风力机气动设计具有深远

影响。开发高性能的风力机专用翼型需要有性能优

越的参数化方法支持。

性能优越的风力机翼型参数化化方法应兼具

以下两种表达能力：（１）完备性，即参数化方法应尽

可能全面地表达出设计所需翼型几何；（２）可控性，

即参数化方法能够灵活有效地表达出符合设计意

图的具体外形。目前较为常用的翼型参数化方法主

要有ＰＡＲＡＳＥＣ方法、ＨｉｃｋｓＨｅｎｎｅ方法和Ｂ样条

方法等。

Ｓｏｂｉｅｃｚｋｙ
［１］提出了ＰＡＲＳＥＣ

［２］翼型参数化方

法，通过直接控制翼型特征几何参数来提高可控



性，从而实现新翼型的设计。经长期使用发现，这种

方法在翼型前、尾缘处达不到很好的表达效果，尤

其容易出现上下翼面交叉的尾缘形状，究其原因是

由于所采用的型函数完备性不足所致。

ＨｉｃｋｓＨｅｎｎｅ
［３］是目前比较流行的一种翼型参

数化表达方法。ＨｉｃｋｓＨｅｎｎｅ方法采用扰动型函数

对设计空间进行参数化，极大地减少了设计变量个

数，并对一些几何约束可进行显式控制，方便局部

优化。但是这些函数的缺点是不正交，尽管有显著

的可控性，但完备性不好，有时会找不到优化解，尤

其在做反问题的时候，对于实际存在的压力分布，

就不一定可保证获得反问题的设计几何解。

Ｂ样条是当今工业上广泛应用外形设计方法。

丹麦ＲＩＳΦ国家实验室曾借助Ｂ样条曲线对风力机

翼型进行集成表达，进而优化设计了一系列风力机

专用翼型［４］
。Ｂ样条参数化方法理论上具有很好的

完备性，而且具有很好的局部调整特性。然而，应用

Ｂ样条曲线表达风力机翼型需众多控制变量，一般

要用到２０个左右，不易控制，容易出现型线波动，

且变量对前、尾缘的表达不直观。虽然可以采用隐

式光顺处理等措施抑制这些情况发生，但又使得计

算繁复耗时，不利于翼型设计。

本文首先根据计算几何［５６］理论，将具有完备

性和端点特性的Ｂéｚｉｅｒ曲线
［７］扩展成带形变参数

的广义形式，使其能维持控制多边形不变而实现形

状可调，抑制“牵一动百”现象发生，更灵活地表达

几何外形。然后，基于此类曲线，结合风力机翼型的

实际特点，作可控性强化改进，发展了一种风力机

翼型参数化表达的方法，并对其有效性进行验证。

 带形状参数的广义﹣︺┏┇曲线

以Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ多项式为调配基函数的Ｂéｚｉｅｒ曲

线是一种具有很好的完备性的参数曲线。它具有许

多优良的性质（如对称性、凸包性、几何不变性等），

在工业界和ＣＡＧＤ（计算机辅助几何设计）学术界

被广泛应用。但是，这种曲线存在其不足之处：（１）

调配基函数的选择直接影响其对曲线逼近精度；

（２）对Ｂéｚｉｅｒ曲线局部调整时，对曲线全局牵连作

用较大。克服这些不足的有效手段是研究开发新型

的调配基函数。

结合风力机翼型设计需要，采用如下的方法来

开发新型调配基函数，即向Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ基函数中扩

充带参数的多项式项，将原 Ｂéｚｉｅｒ曲线向广义扩

展。扩展原则是保证扩展后的基函数仍为自由曲线

基函数。根据计算几何理论，自由曲线基函数应满

足以下两个条件：

（１）∑
２

牐＝０

爜牏，牐（牠）＝ １

（２）爜牏，牐（牠）≥０（牠∈［０，１］，牐＝０，１，２）

其中，牠∈［０，１］，爜牕，牐（牐＝０，１，…，牕）为自由曲线基

函数项，牕为基函数的阶次。

符合以上两个条件的扩展形式不唯一，这里选

用次数升一阶的广义扩展形式，以增加曲线表达的

完备性。其最低次（３次）表达如下

爜２，０（牠）＝ 牄２，０－ 犨牠（１－ 牠）
２

爜２，１（牠）＝ 牄２，１＋ 犨牠（１－ 牠）

爜２，２（牠）＝ 牄２，２－ 犨（１－ 牠）牠

烅

烄

烆
２

（１）

式中：牠∈［０，１］，牄２，牐（牐＝０，１，２）为 Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ基函

数，－２≤犨≤１为形状可调参数。

因式（１）为自由曲线基函数，所以，基于式（１）

的曲线除了与Ｂéｚｉｅｒ具有类似的性质，如非负性、

线性无关性、权性、单峰性、端点插值（曲线过特征

多边形的起点和终点）、端点相切（曲线在端点处与

特征多边形相切）、保凸性等外，还可以实现在控制

点不变的情况下，通过参数犨调整曲线形状，这给

曲线的灵活控制提供了方便。当犨＝０时，曲线退化

为Ｂéｚｉｅｒ曲线。

以上给出的是这类曲线的最低次形式，对于其

任意次形式可应用德卡斯特罗算法递推得出。

 广义﹣︺┏┇曲线强控参数化方法

为了能使上述曲线很好地应用到风力机翼型

表达当中，根据风力机翼型特点，将其递推到具有８

个控制点的８次形式

爜７，０（牠）＝ 牄７，０－ 犨牠（１－ 牠）
７

爜７，１（牠）＝ 牄７，１＋ 犨牠（１－ 牠）
６
（１－ ５牠）

爜７，２（牠）＝ 牄７，２＋ 犨（１－ 牠）
５
牠
２
（４－ ９牠）

爜７，３（牠）＝ 牄７，３＋ ５犨牠
３
（１－ 牠）

５

爜７，４（牠）＝ 牄７，４＋ ５犨牠
４
（１－ 牠）

３

爜７，５（牠）＝ 牄７，５－ 犨（１－ 牠）
２
牠
５
（５－ ９牠）

爜７，６（牠）＝ 牄７，６－ 犨牠
６
（１－ 牠）（４－ ５牠）

爜７，７（牠）＝ 牄７，７－ 犨牠
７

烅

烄

烆 （１－ 牠）

（２）

式中各个参数意义与式（１）类同，此时－７≤犨≤１。

由于这类曲线本身具有很好的完备性，所以使

其能够表达风力机翼型的改进研究主要在于可控

性。首先，将型线分为上下两部分，起点固定在前缘

点（０，０），终点横坐标为１，其他控制点的横坐标也

相应固定。然后从以下３个区域进行余下参数的简

化和改进。
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 前缘区可控性强化

前缘区是风力机翼型的一个关键区域，对翼型

的气动性能有重要影响。风力机翼型前缘区型线主

要满足以下结构特征：形线过前缘点；前缘切线与

弦垂直；由前缘圆弧逐渐向后光顺地向翼中过渡。

而上述曲线恰好具有端点插值、端点相切和全局性

逼近特征多边形的特性，所以，使其近似表达前缘

区形线无需过多控制，只需维持前两特征边近似成

一等腰直角三角形便可实现，如图１所示。具体做

法是，对于上翼形线，使第一特征边与翼弦垂直，第

二特征边与翼弦平行，两边成一固定比例关系（可

在１１１～１１８之前取值）。下翼形线前缘控制结构

是上翼的对称，如此可保证前缘的二阶连续。这样，

整体前缘区只需通过伸缩纵向直角边即可实现表

达。其长度爲比前缘半径略大，是前缘半径的近似

体现，方便优化控制。而且，通过调节形变参数可使

这种近似表达向深度逼近，还可抑制对其他区域变

形干涉，表达更具完备性。前缘区这样改进后，减少

了控制变量，增加了可控性。计算分析表明，这样的

改进行之有效，逼近精度满足设计需要，强化可控

性的同时不失完备性。

图１ 广义Ｂéｚｉｅｒ曲线强控参数化方法示意图

 尾缘区的可控性强化

尾缘区是翼型的另一重要局部区域，很多重要

的流动现象都源于尾缘区，尾缘区对气动性能有重

要影响［８］
。尾缘区型线主要满足以下结构特征：尾

缘厚度、尾缘角、尾缘坐标以及尾缘附近型线的光

顺过渡性。因为，新曲线在尾缘区具有端点特性，所

以，对尾缘区的强控改进，只要将尾缘角犝、尾缘厚

度Δ爴牉和尾缘坐标爴牉这些重要的几何特征直接作

为控制变量，参见图１。另外，曲线具有良好的光顺

性，能够满足尾缘区的光顺要求。引入的形变参数

还可以抑制尾缘对翼型其他区域的变形牵连，更具

优化的灵活性。

 中部区域的隐式约束强控

参数化方法对这一区域的表达应保持其平滑

光顺的稳定形式，避免出现型线波动。曲线经前、尾

缘改进后，在中部只剩３个控制点，对其约束以抑

制型线波动就变得特别容易。结合曲线具有逼近特

征多边形的特性，根据隐式曲线的点线关系判别条

件，以爮２偏离直线爮１爮３的程度，制定线性规划

犠１≤ 犺（牨，牪）燏爮２≤ 犠２ （３）

式中：犺（牨，牪）为直线爮１爮３的隐式曲线表达式；犠１和

犠２为约束的上下界限。

以式（３）约束强控简单易行，针对性强，实验对

比表明，抑制缺陷样本效果显著，且几乎无完备性

牺牲。

经以上改进，表达翼型的参数个数显著减少，

即上下翼型线各４个控制参数（３个中间控制点、１

个形状可调参数），１个前缘控制参数爲和４个尾缘

特征参数，共１３个参数。其参数化翼型直观全面，

灵活易控，尤其能以较少参数针对局部优化。

 参数化方法有效性验证

拟合是验证参数化方法的直接有效途径。性能

优越的参数化表达方法不但能全面细致地拟合翼

型外形，而且相应的气动特性也应吻合一致。所以，

通过拟合验证新方法的有效性主要考察两个方面，

即几何外形的拟合表现和相应的翼型的气动特性

的吻合表现。

 几何外形的拟合表现

参数化方法表达能力的最直观体现是对几何外

形的逼近程度。应用新方法和其他参数化方法

（ＰＡＲＡＳＥＣ、Ｂ样条和ＨｉｃｋｓＨｅｎｎｅ），将广泛应用

于风力机叶片的多种翼型进行了最小二乘法拟合，

其中包括，ＮＡＣＡ四位数字系列，ＮＡＣＡ６３，６４，６５

系列翼型族，荷兰的ＤＵ系列翼型族，瑞典的ＦＦＡ

Ｗ３系列翼型族，ＮＲＥＬ的Ｓ系列翼型族等
［９］
。图２

显示了从中选取的５种典型翼型的新方法拟合结

果。表１列出了５种典型翼型的拟合精度的对比数

据，精度的标准为残差的标准偏差。为充分满足可比

性，各种方法均选用１３个左右的变量。

图２ 新方法对常用风力机翼型的集成表达
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表 不同参数化方法拟合精度表
×１０

－４

翼型
参数化方法

ＰＡＲＡＳＥＣ ＨｉｃｋｓＨｅｎｎｅ Ｂ样条 新方法

Ｓ８０９ １２１４２２８ １３６４４７８０ １０２５６７１０１２７８２２１０

ＮＡＣＡ６３２１５ ８４０４１６６ １３３６１７００ ４８９０９６１ ４２５５８７８

ＮＡＣＡ４４２４ ３３９６３２２ ５８４０６９８ ６３６５５８１ ２３１７９４６

ＦＦＡＷ２３０１ ７９４３１８８ ２４３７５９８０ ９４０７８６１ ７３５７３７０

ＤＵ９３Ｗ２１０ ７９０３１６４ ８９２２４４４ ７７８８７７４ ４９９６８４９

从表１可以看出，ＨｉｃｋｓＨｅｎｎｅ方法由于完备

性不足，其对大部分翼型的拟合精度明显不及其他

方法。ＰＡＲＡＳＥＣ方法虽有较强可控性，但因完备

性的不足，其对大部分翼型拟合精度不及Ｂ样条方

法和新方法，Ｂ样条方法具有良好的完备性，但其

可控性的不足，导致其拟合精度不及新方法。新方

法除了Ｓ８０９
［１０］翼型的拟合精度不及ＰＡＲＡＳＥＣ和

Ｂ样条外，其余的拟合精度都优于其他 ３种方法。

这反映了新方法具有更好的表达完备性，较Ｂ样条

方法更具可控性。也体现了新方法表达风力机翼型

的广泛性和通用性。

为了验证新方法对翼型的细致表达能力，尤其

对前、尾缘区的表达能力，以拟合ＤＵ９３Ｗ２１０为

标准算例，绘出各方法拟合残差图，见图３。同时为

便于观察比较，给出各方法拟合出的翼型与原翼型

在前、尾缘区的外形对比放大图。

图３ 参数化方法拟合的几何外形和残差对比图
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从残差曲线可以看出，新方法较其他方法更好

地逼近了整个翼型型线，尤其前、尾缘处几乎与原

翼型尾缘完全重合，而其他３种方法都不同程度的

出现了前、尾缘拟合不足。其原因主要是新方法具

兼具完备性和良好的可控性，所以能更精确的逼近

原翼型。

 气动特性的吻合表现

翼型参数化的最终目的是能用之全面灵活地

搜索翼型的气动特性，气动特性与外形一一对应，

外形的微小差别都可能导致气动特性的显著不同，

所以，只考察外形的逼近表现是不全面的，参数化

方法的验证还须考察其与被拟合翼型的气动特性

的吻合能力。用４种方法分别对标准翼型ＤＵ９３Ｗ

２１０进行拟合，采用在翼型设计中已经成熟应用的

ＸＦＯＩＬ软件，分别对 ４种方法的拟合结果进行分

析计算，并与原ＤＵ９３Ｗ２１０的气动特性（升力、阻

力、力矩、升阻特性）结果进行对比，见图４。

由图４可以看出，Ｂ样条和ＨｉｃｋｓＨｅｎｎｅ方法

由于前、尾缘的严重拟合不足，尤其Ｂ样条方法在

尾缘区出现严重的型线波动，最终导致两种方法拟

合出的翼型的气动力曲线大幅度偏离原翼型的气

动力曲线。ＰＡＲＡＳＥＣ方法尽管只出现了轻微的拟

合不足，但其升阻比也出现较明显的偏差。新方法

由于能够对翼型全面细致地逼近，避免了前、尾缘

的拟合不足，除力矩系数曲线外，其余气动力曲线

都与原翼型的差别很小。

研究发现，前、尾缘是气动敏感区，轻微的前、

尾缘的拟合不足都容易导致很大气动特性偏差，一

般的参数化方法都较容易在前、尾缘拟合不足，而

新方法由于具有良好的完备性，又直接以前、尾缘

的特征几何量作为控制参数，并对翼中进行针对性

约束，同时引入了能够灵活调控的形状参数，强化

了表达可控性，因此能够全面细致地表达翼型，尤

其在翼型的前、尾缘达到了明显较好的表达效果，

气动特性也吻合得较好，证明了新方法的有效性。

统计分析发现，当翼型各区的拟合残差绝对值都在

８×１０
－４以内时，用拟合翼型即可代替原翼型进行

设计和分析。

 结 论

（１）基于计算几何理论，扩展出一种灵活可调

的带形变参数的广义Ｂéｚｉｅｒ，并结合风力机翼型的

实际特点将其进行强控改进，发展了一种风力机翼
图４ 参数化方法气动性能收敛对比图
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型参数化表达方法。通过表达常用翼型，以及同其

他表达方法进行外形拟合能力对比和气动特性的

吻合表现对比，验证了新方法能够其全面、细致、灵

活地表达风力机翼型。

（２）性能优越的参数化方法应兼具完备性和可

控性两个关键要素。若完备性不足容易导致漏解，

甚至无解；若可控性不足容易出现缺陷样本、解的

发散等。

（３）在保证完备性的前提下，有针对性和灵活

性地表达重要几何要素是提升可控性的有效途径。

前、尾缘是风力机翼型的重要区域，通过直接以前、

尾缘的特征几何尺寸作为控制参数，可提高参数化

的表达能力。

（４）新方法为风力机专用翼型的设计理论和方

法研究拓宽了思路，并为类似的参数化外形问题的

研究提供了参考。
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