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尾缘襟翼长度对风力机翼型气动性能的影响
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摘　要：针对尾缘襟翼长度对风力机翼型气动性能的影响，分别以Ｓ８０９翼型与ＤＵ翼型为研究对象，设计了６种

襟翼长度的襟翼模型，襟翼向翼型压力面偏转角为１０°，襟翼与翼型主体之间为均匀１ｍｍ间隙，利用 ＡＵＴＯＣＡＤ

对各襟翼长度模型进行几何建模。采用计算流体力学软件Ｆｌｕｅｎｔ１４．０对各襟翼模型进行不同攻角下的气动性能

计算，对翼型边界附近流场及压力系数等进行了分析比较。结果表明：尾缘襟翼长度对翼型的气动性能有较大的

影响，襟翼长度不仅对襟翼附近的流场产生影响，对整个翼型的流场都有较大影响；带襟翼模型升力系数比无襟翼

模型大大提高，且在一定攻角范围内随着襟翼长度增加，升力系数逐渐增大；带襟翼模型阻力系数比无襟翼模型翼

型大，且在一定攻角范围内随襟翼长度增大阻力系数也增大；带襟翼模型升阻比在一定范围内比无襟翼模型大。
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０　引　言

　　近年来，风力发电得到迅速发展。叶片是风力发

电机组捕捉风能的关键部件，其翼型升阻力特性对风

力机的整体气动性能有较大的影响。风力机叶片后

缘增加襟翼可以在一定范围内提高风力机翼型的升

力及升阻比，提高风力机低风速时的捕风能力，进而

提高风力机的发电量［１］。利用风力机襟翼装置还可

以有效控制风力机叶片上的局部载荷，降低风力机叶

片的疲劳载荷和风力机传动系统以及塔架上的载荷，

提高了叶片及其他关键零部件的寿命，从而降低风力

机的度电成本［２４］。

　　国内外研究人员在提高风力机翼型升力方面进

行了广泛研究。在各种提高翼型升力的方法及装置

中，翼型尾缘添加襟翼可以显著提高翼型的升力以及

升阻比。目前所研究的襟翼主要有Ｇｕｒｎｅｙ襟翼、微

型滑动襟翼（ＭＩＣＲＯＴＡＢ）、分离式尾缘襟翼以及可变

形尾缘襟翼。国内外学者对加装Ｇｕｒｎｅｙ襟翼的翼型

气动性能进行了大量的研究，研究结果表明：翼型尾缘

加装Ｇｕｒｎｅｙ襟翼在一定范围内能够改善翼型附近流

场分布及翼型的压力系数分布，进而可提高翼型升力

及升阻比，改善翼型的综合气动性能［５８］。李仁年等采

用Ｆｌｕｅｎｔ对加装Ｇｕｒｎｅｙ襟翼和改进的钝尾缘翼型气

动特性进行了计算分析，提出加装Ｇｕｒｎｅｙ襟翼和钝尾

缘改进翼型气动性能均优于原型［９］。张旭等研究了襟

翼高度和压力面光滑连接襟翼顶端的开始位置对翼型

气动性能的影响［１０］。Ｔｒｏｌｄｂｏｒｇ利用ＣＦＤ方法对固

定尾缘襟翼进行了定常计算，表明固定尾缘襟翼能提

高翼型升力，还可以在一定程度上减小载荷波动［１１］。

李传峰研究了可变形尾缘襟翼气动性能，提出可变形

尾缘襟翼可以提高翼型的综合气动性能［１２］。ＣＰ

ＶａｎＤａｍ等人验证了 ＭＩＣＲＯＴＡＢ可以改善翼型附

近的流场及压力系数分布，在一定范围内提高翼型的

升力及升阻比［１３］。王荣等深入研究了利用桨叶后缘

小翼对直升机桨毂振动载荷及旋翼动态失速的控

制［１４］。Ｌａｃｋｎｅｒ和 Ｋｕｉｋ
［１５］等研究了分离式尾缘襟

翼对５ＭＷ上风向风力机疲劳载荷的影响，验证了在

叶片展向０．７犚～０．９犚位置添加襟翼，可以使叶片挥

舞力矩降低１２％～１５％。

　　以上各种方法都可以增大翼型升力和升阻比，并

在一定程度上可以降低叶片的载荷波动及极限载荷，

但是也存在各自的缺点。Ｇｕｒｎｅｙ襟翼与原翼型连接

强度上会带来新问题［９］；ＭＩＣＲＯＴＡＢ虽然控制简单

方便，但其制造成本很高［１３］；可变形尾缘襟翼在提高

升力和升阻比方面效果较好，但其结构复杂，且不易

实现角度控制。相比之下分离式尾缘襟翼不但能提

高升力和升阻比［１６］，又避免了连接部位出现强度不

足问题，并且其制造成本也相对较低，容易实现变角

度控制。国内外对于分离式尾缘襟翼的研究仅限于

固定偏转角及固定襟翼长度下对翼型的气动性能进

行分析，没有文献研究襟翼长度对翼型的气动性能的

影响，对于如何确定最优的襟翼长度也没有进行深入

研究。

　　本文以风力机翼型Ｓ８０９为研究对象，设计了

５％、１０％、１５％、２０％、２５％、３０％六种襟翼长度的分

离式尾缘襟翼模型，并利用计算流体力学商用软件

Ｆｌｕｅｎｔ１４．０对各襟翼模型进行了计算，分析比较了

各种模型的气动特性，找出了襟翼长度对翼型气动性

能影响规律。

１　尾缘襟翼模型

１．１　几何模型

　　由于风力机翼型Ｓ８０９试验研究充分，试验数据

丰富可靠，为了方便与试验数据对比，取Ｓ８０９翼型作

为研究对象，翼型弦长设为１０００ｍｍ。在Ｓ８０９翼型

距尾缘犪倍的弦长位置增加尾缘襟翼并建立尾缘襟

翼几何模型如图１，其中犪分别为５％、１０％、１５％、

（ａ）整体图

（ｂ）局部放大图

图１　犛８０９分离式尾缘襟翼几何模型

犉犻犵．１　犕狅犱犲犾狅犳犪犻狉犳狅犻犾犛８０９狑犻狋犺犱犻狊犮狉犲狋犲狋狉犪犻犾犻狀犵犲犱犵犲犳犾犪狆
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２０％、２５％、３０％，各种模型尾缘襟翼与翼型本体之间

保留１ｍｍ间隙，尾缘襟翼向翼型压力面偏转１０°。

１．２　网格划分及边界条件

　　在相同算法下，采用均匀分布的正交网格计算能

获得较高的计算精度［１７］，本文应用ＧＡＭＢＩＴ网格划

分软件，利用多块网格生成技术生成了正交性好的结

构化网格。为了避免入口边界和出口边界干扰，计算

域入口距翼型前缘２０倍弦长，计算域出口距翼型后

缘２０倍弦长，翼型距上下边界分别为２０倍弦长。定

义计算域左侧半圆边界为速度入口边界条件，定义右

侧边界为压力出口边界条件，定义翼型上下面为无滑

移壁面条件。为了提高边界层区域流场的模拟精度，

要求近壁面第一层网格满足狔
＋值约等于１。狔

＋值过

大会影响模拟精度。由于翼型前后缘及襟翼缝隙处

的流动情况会对翼型数值模拟产生较大的影响，所以

在翼型前缘、后缘及缝隙处进行了局部加密处理。为

了分析网格的划分数量的影响，以保证计算结果的网

格无关性，划分了１０５０００，１５４８００和２０００００三种网

格数模型，并进行计算。计算结果表明：前两种网格

模型升力系数最大相差１７％，而后两者最大相差为

０．７％，由于１５４８００网格数模型网格数少，收敛快，

所以选择１５４８００网格数模型为今后的比较模型，计

算域网格结构见图２。

　（ａ）网格整体结构　　　　　（ｂ）网格局部放大图

图２　模型网格图

犉犻犵．２　犌狉犻犱狊狋狉狌犮狋狌狉犲狅犳犿狅犱犲犾

１．３　计算模型及相关参数

　　 尾缘襟翼模型流场计算选用了商业软件

Ｆｌｕｅｎｔ１４．０，求解器选用了基于压力的定常求解器，

压力速度耦合选用ＳＩＭＰＬＥ算法，湍流模型选取犽ω

二方程湍流模型，方程离散格式采用二阶迎风格式。

为了与试验数值比较，计算条件为雷诺数 犚犲＝

２×１０６，收敛标准为计算残差小于１×１０６，在上述条

件下对无襟翼Ｓ８０９基准翼型进行了数值计算，来流

攻角分别为０、１．０２°、５．１３°、９．２２°、１４．２４°、２０．１５°。

对于带襟翼模型的气动性能计算，固定襟翼偏转角为

１０°情况下，分别计算分析６种不同襟翼长度对翼型

性能的影响。

２　计算方法可靠性验证

　　为验证所用算法的可靠性与合理性，对１５４８００

网格数下风力机翼型Ｓ８０９在各攻角下的计算结果和

试验数据［１８１９］进行对比，翼型的计算数据及试验数据

详见表１及图３。

　　表１为Ｓ８０９翼型的升阻力特性对比表。表１数

据对比表明所选计算模型计算结果与参考文献的试

验数据很接近。其中升力系数的计算值与试验值吻合

很好，攻角为０°时相差为０．９％，攻角为１．０２°时相差仅

为０．２％。阻力系数计算值与试验值偏差较大，攻角为

０°时相差为－４．３％，攻角为１．０２°时相差－４．８６％。当

攻角接近失速攻角时，升阻力系数计算误差都较大，但

升力系数最大误差小于８．０６％，阻力系数最大误差小

于１０％。由于本文研究重点是襟翼长度对翼型气动

特性的影响，属比较性研究，因此从表１中升阻力系数

特性上看，计算所采用的模型计算法是可靠的。

表１　犛８０９翼型升阻力系数比较

犜犪犫犾犲１　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳犾犻犳狋犪狀犱犱狉犪犵犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狅犳犛８０９犪犻狉犳狅犻犾

攻角

α／（°）

升力系数

试验 计算值 偏差／％

阻力系数

试验值 计算值 偏差／％

０ ０．１４６９ ０．１４８２２２ ０．９ ０．００７ ０．００６６９９ ４．３

１．０２ ０．２７１６ ０．２７２１４３ ０．２ ０．００７２ ０．００６８５ ４．８６

５．１３ ０．７６０９ ０．７５７４７６ ０．４５ ０．００７ ０．００６６４２ ５．１２

９．２２ １．０３８５ １．０９８００６ ５．７３ ０．０２１４ ０．０２２６９ ６．０３

１４．２４ １．１１０４ １．１８９４６ ７．１２ ０．０９ ０．０９８３２５ ９．２５

２０．１５ ０．９１１３ ０．９８４７５１ ８．０６ ０．１８５１ ０．２０３２５８ ９．８１

注：网格数１５４８００

（ａ）α＝０°　　　　　　　　（ｂ）α＝５．１３°

（ｃ）α＝１４．２４°　　　　　　　　（ｄ）α＝２０．１５°

图３　无襟翼犛８０９压力系数曲线

犉犻犵．３　犆狆犱犻狊狋狉犻犫狌狋犻狅狀狊狅犳犪犻狉犳狅犻犾狑犻狋犺狅狌狋狋狉犪犻犾犻狀犵犲犱犵犲犳犾犪狆
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　　图３为不同攻角下压力系数分布曲线。由图３

可看出Ｓ８０９翼型的压力系数计算结果和试验数据变

化趋势相同，压力系数值可能稍有不同，但整体上和

试验数据一致，从升阻力系数和压力系数角度分析，

文章采取的计算方法合理可靠，完全可以满足后续襟

翼模型的计算要求。

３　犛８０９襟翼模型计算结果与分析

３．１　流线图分析

　　计算了６种长度襟翼的模型在不同攻角下的气

动性能，对其每种工况的流场流线进行了分析比较，

结果如图４。图中从左至右分别为５％、１０％、１５％、

２０％、２５％、３０％弦长的尾缘襟翼模型的流线图。０°

攻角时，５％弦长襟翼模型尾缘处出现分离现象不明

显，随着襟翼长度增加，分离现象逐渐加大，襟翼长度

为３０％弦长时，尾缘处出现了明显的分离。随着攻

角的增加，在模型尾缘处逐渐出现涡，并随攻角的增

大而增大，随襟翼的长度增加，涡流强度也增加。８°

攻角时，各襟翼模型都发生了明显的流动分离，并产

生了分离涡，且随着襟翼长度的增加，分离涡逐渐加

大，襟翼长度为３０％弦长时，分离区已经扩展到襟翼

连接处。攻角为１６°，各模型已经处于失速，翼型吸

力面呈现出更大的流动分离状态，并在尾缘处卷起反

向涡。

（ａ）α＝０°

（ｂ）α＝４°

（ｃ）α＝８°

（ｄ）α＝１２°

（ｅ）α＝１６°

图４　不同襟翼长度的模型流线图

犉犻犵．４　犛狋狉犲犪犿犾犻狀犲狊狅犳犪犻狉犳狅犻犾狑犻狋犺犱犻犳犳犲狉犲狀狋犾犲狀犵狋犺狋狉犪犻犾犻狀犵犲犱犵犲犳犾犪狆狊
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３．２　压力系数分布分析

　　为了找出不同襟翼长度对翼型表面压力系数的

影响规律，在模型襟翼偏转角为１０°时，比较了６种长

度襟翼的模型在不同来流攻角下压力系数分布，见图

５。襟翼长度与翼型弦长百分比分别为：５％、１０％、

１５％、２０％、２５％、３０％，来流攻角为０°、４°、８°、１２°、１６°。

　（ａ）α＝０°

　（ｂ）α＝４°

　（ｃ）α＝８°

　（ｄ）α＝１２°

　（ｅ）α＝１６°

图５　不同襟翼长度的压力系数分布图

犉犻犵．５　犆狆犱犻狊狋狉犻犫狌狋犻狅狀狊狅犳犪犻狉犳狅犻犾狑犻狋犺

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犾犲狀犵狋犺狋狉犪犻犾犻狀犵犲犱犵犲犳犾犪狆狊

　　图５表明，尾缘襟翼不仅影响尾缘襟翼附近压力

系数，还会对整个翼型表面的压力系数分布产生影

响。小攻角下，随着襟翼长度的增加，翼型的上下翼

面压力差增加，长襟翼模型的压力系数曲线几乎将短

襟翼模型的压力系数全部包围，仅剩下尾缘处；短襟

翼模型上下压差仅在尾缘襟翼部分稍大于长襟翼模

型压力差。随着攻角的增大，各种襟翼模型的压力系

数之间差值逐渐减小，当攻角大于１２°时，相差很小。

３．３　升阻力特性分析

３．３．１　升力系数比较

　　为了比较襟翼长度对翼型升力特性的影响，将襟

翼向翼型压力面偏转固定为１０°，计算分析了不同的

襟翼长度的模型在不同攻角下的升力特性，结果如图

６。图６中上面６条曲线分别为６种不同长度襟翼的

模型升力系数随攻角变化的曲线，最下面一条为无襟

翼的翼型升力系数曲线。图６表明带襟翼的模型升

力系数均大于无襟翼模型升力系数，而且带襟翼的翼

型升力系数曲线左移，失速攻角变小。小攻角时，升

力系数随襟翼长度增加而增加，这是由于襟翼增大了

翼型的弯度，且随襟翼长度增加，翼型的弯度也增大。

当攻角为大于１２°时，升力系数随着襟翼长度的先增

加，当襟翼长度为２５％弦长时，升力系数达到最大，

之后随着襟翼长度的增加，升力系数减小。并且小攻

角时，随着襟翼长度的增加，模型升力系数增加较快，

然后随攻角的增加，模型升力系数随襟翼长度增加而

提高的速度减小。

３．３．２　阻力系数比较

　　图７为在襟翼向翼型压力面偏转１０°情况下，不同

的襟翼长度在不同攻角下的阻力特性曲线。图７表

明，带襟翼的翼型阻力系数均大于无襟翼模型的阻力

系数，且随着攻角的增大，阻力系数增大。对于相同

攻角的襟翼模型，随着襟翼长度的增加，翼型的阻力

系数也增加。大于失速攻角后，翼型阻力迅速增加。
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图６　不同襟翼长度的模型升力系数曲线

犉犻犵．６　犔犻犳狋犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狊狅犳犪犻狉犳狅犻犾狑犻狋犺

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犾犲狀犵狋犺狋狉犪犻犾犻狀犵犲犱犵犲犳犾犪狆狊

图７　不同襟翼长度的模型阻力系数曲线

犉犻犵．７　犇狉犪犵犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狊狅犳犪犻狉犳狅犻犾狑犻狋犺

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犾犲狀犵狋犺狋狉犪犻犾犻狀犵犲犱犵犲犳犾犪狆狊

３．３．３　升阻比比较

　　图８为在襟翼向翼型压力面偏转１０°情况下各种

襟翼长度模型的升阻比比较。图８表明增加尾缘襟

翼使得翼型的升阻比在小攻角时明显增加。在攻角

为０°时，随襟翼长度增加，翼型的升阻比增加较明

显；随着攻角的加大，升阻比随着襟翼长度增加而增

加缓慢；攻角大于４°时，随着襟翼长度的增加翼型的

升阻比反而下降。１０％弦长襟翼在较宽的攻角范围

内具有较大的升阻比。

图８　不同襟翼长度的模型升阻比曲线

犉犻犵．８　犔犻犳狋犱狉犪犵狉犪狋犻狅狅犳犪犻狉犳狅犻犾狑犻狋犺

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犾犲狀犵狋犺狋狉犪犻犾犻狀犵犲犱犵犲犳犾犪狆狊

４　犇犝３０襟翼模型计算结果与分析

４．１　模型的选取

　　为了验证尾缘襟翼提高升力的通用性，还选取了

风力机中常用的ＤＵ３０翼型，分别建立了６种襟翼长

度的襟翼模型，并采用Ｆｌｕｅｎｔ１４．０对其进行气动性

能分析。网格划分、计算模型选择及边界条件设定与

前Ｓ８０９翼型算例的设定相同。

４．２　计算结果分析

４．２．１　升系数比较

　　图９为向翼型压力面偏转１０°的不同襟翼长度

ＤＵ翼型的升力系数比较。图９中上面６条曲线分

别为６种不同长度襟翼的模型升力系数随攻角变化

的曲线，最下面一条为无襟翼的翼型升力系数曲线。

图９表明由于襟翼增大了翼型的弯度，使得带襟翼的

模型升力系数均大于无襟翼模型升力系数。攻角小

于６°时，各襟翼模型升力系数随襟翼长度增加而增

加；攻角大于６°时，各襟翼模型升力系数随着襟翼长度

的增加先增加，后减小。翼型的最大升力系数也随着

襟翼长度的增加先增加，后减小。当襟翼长度为２０％

时，最大升力系数达到最大。并且模型在小攻角时，随

着襟翼长度的增加，模型升力系数增加较快，然后随攻

角的增加，模型升力系数随襟翼长度增加而提高的幅

值减小。５％弦长模型与１０％弦长模型提高升力系数

效果明显，其他几种长度模型提高升力幅值较小。

图９　不同襟翼长度的模型升力系数曲线

犉犻犵．９　犔犻犳狋犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狊狅犳犪犻狉犳狅犻犾狑犻狋犺

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犾犲狀犵狋犺狋狉犪犻犾犻狔犲犱犵犲犳犾犪犵狊

４．２．２　阻力系数比较

　　图１０为向翼型压力面偏转１０°的不同的襟翼长

度ＤＵ翼型在不同攻角下的阻力特性曲线。图１０表

明，带襟翼的翼型阻力系数均大于无襟翼模型的阻力

系数，且随着攻角的增大，阻力系数增大。对于相同

攻角的襟翼模型，随着襟翼长度的增加，翼型的阻力

系数也增加。大于失速攻角后，翼型阻力迅速增加。
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图１０　不同襟翼长度的模型阻力系数曲线
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４．２．３　升阻比比较

　　图１１为向翼型压力面偏转１０°的不同的襟翼长

度ＤＵ翼型模型的升阻比比较。图１１表明增加尾缘

襟翼使得翼型的升阻比在小攻角时明显增加。在攻

角为０°时，随襟翼长度增加，翼型的升阻比增加较明

显；随着攻角的加大，升阻比随着襟翼长度增加而增

加缓慢；到攻角大于２°时，随着襟翼长度的增加部分

襟翼模型升阻比反而下降。５％弦长襟翼模型具有最

大的升阻比。１０％弦长襟翼在较宽的攻角范围内的

具有较大的升阻比，但最大升阻比比５％弦长襟翼模

型稍小。５％与１０％弦长的襟翼模型最大升阻比在

攻角小于１６°时均大于不带襟翼的模型；攻角大于

１６°时则正好相反。

图１１　不同襟翼长度的模型升阻比曲线
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５　结　论

　　（１）通过两种翼型算例验证了尾缘襟翼向翼型

压力面偏转，增大了翼型弯度，提高了翼型的升力系

数。小攻角范围内，随着襟翼长度的增加，翼型的升

力系数增大。当攻角较大时，翼型最大升力系数先随

襟翼长度增加而增大，然后随襟翼长度增加，翼型升

力系数开始下降。

　　（２）带襟翼的翼型模型阻力系数均大于不带襟

翼的翼型阻力系数，且随着襟翼长度的增大，翼型阻

力系数增大，在一定攻角范围升阻比也增大。

　　（３）翼型襟翼长度为１０％弦长时，翼型在较宽的

攻角范围内具有较大的升阻比，具有较好的综合气动

性能。
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ＣｈｉｎｅｓｅＳｏｃｉｅｔｙｆｏｒＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＭａｃｈｉｎｅｒｙ，２０１１，４２（２）：１１５

１１９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

李银然，李仁年，王秀勇，等．计算模型维数对风力机翼型气动

性能预测的影响［Ｊ］．农业机械学报，２０１１，４２（２）：１１５１１９．

［１８］ＨａｎｄＭＭ，ＳｉｍｍｓＤＡ，ＦｉｎｇｅｒｓｈＬＪ，ｅｔａｌ．Ｕｎｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙ

ｎａｍｉｃｓｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｐｈａｓｅＶＩ：ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

ａｎｄａｖａｉｌａｂｌｅｄａｔａｃａｍｐａｉｇｎｓ［Ｍ］．Ｃｏｌｏｒａｄｏ：ＮａｔｉｏｎａｌＲｅｎｅｗ

ａｂｌｅＥｎｅｒｇｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，２００１．

［１９］ＳｏｍｅｒｓＤ Ｍ．ＤｅｓｉｇｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆＳ８０９ａｉｒｆｏｉｌｓ

［Ｍ］．Ｃｏｌｏｒａｄｏ：ＮａｔｉｏｎａｌＲｅｎｅｗａｂｌｅＥｎｅｒｇｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，１９８９．
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