
文章编号:1000鄄0887(2011)07鄄0774鄄11 訫 应用数学和力学编委会,ISSN 1000鄄0887

风力机叶型增升及叶尖流动控制研究
*
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摘要:摇 研究了两种改善风力机叶型气动性能的流动控制技术,分别对风力机专用 S809 翼型和较

大升阻比的 FX 60鄄100 翼型进行应用研究. 首先,通过在叶型前缘加装流动偏转器,研究流动偏转

器对叶型流动分离的控制效果. 并采用多岛基因算法,对流动偏转器进行多参数优化. 结果表明:
流动偏转器可以有效控制叶型的失速特性,推迟失速攻角和增加升力;基因优化算法能更大地提

升流动偏转器的控制效果. 其次,基于对风力机叶尖旋涡和尾涡特征以及叶片表面压力分布的分

析,在叶片尖部加装不同倾斜角的旋涡扩散器控制叶尖涡. 结果表明:涡扩散器能够提高叶尖涡涡

核的总压,削弱其旋涡强度,使风力机尾流旋涡耗散更快,从而可以减小噪声,提高叶片效率.
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引摇 摇 言

风能是一种清洁能源,对环境没有污染. 因而,加快风力发电的建设,对减少环境污染、改
善能源结构、实现能源领域可持续发展具有重要的战略意义. 随着风力发电技术的迅速发展和

广泛应用,传统风力机叶片已经不能很好地满足风力机及其特殊运行环境的要求,对风力机叶

型和叶尖进行流动控制抑制大攻角分离、推迟失速、控制叶尖涡、减小叶片噪声、提高叶片效率

已成为当今风力机研究领域的重要方向.
在大攻角来流情况下,绕风力机翼型的流动将产生分离. 大尺度的流动分离使翼型的升力

系数大大降低,同时阻力系数提高,气动性能急剧恶化. 为了减缓流动的分离,改善大攻角来流

下的气动性能,人们提出了多种解决问题的技术. 如优化设计翼型外形[1];在翼型的某些部位

开槽和孔,加入定常的吹气和吸气方法[2];尾部加襟翼[3];前缘加离子发生器等[4] . 但是,已有

的这些方法要么效果不理想,要么控制机构复杂. 流动偏转器流动控制技术是南京航空航天大

学发明的一种新型流动控制技术,流动偏转器对 NACA0012 二维翼型大攻角下的边界层分离

控制以及对三维机翼的增升都具有明显的效果[5] . 本文在风力机翼型的前缘加装流动偏转器

477

摇 应用数学和力学,第 32 卷 第 7 期
摇 2011 年 7 月 15 日出版

摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 Applied Mathematics and Mechanics摇
摇 摇 Vol. 32,No. 7,Jul. 15,2011

* 收稿日期:摇 2011鄄02鄄21; 修订日期:摇 2011鄄05鄄16
基金项目:摇 国家“973冶基金资助项目(2007CB714600)
作者简介:摇 白亚磊(1982—),男,河南南阳人,博士(E鄄mail:byl@ nuaa. edu. cn);

明晓(1944—),男,武汉人,教授,博士生导师 (联系人. Tel: + 86鄄25鄄84892651;E鄄mail:
mingam@ nuaa. edu. cn).



进行流动控制,并运用基因算法对流动偏转器参数进行优化,取得了较好的控制效果.
风力机叶尖是气动力产生的主要区域. 有限长度的叶片旋转运动时,由于叶尖压力面和吸

力面的压力差,导致压力面气流绕过叶尖端面流入吸力面,既破坏了叶尖二维流动情况,同时

会产生叶尖涡. 叶尖涡是造成叶片效率减小、疲劳载荷增加的主要原因之一[6] . 丹麦技术大学

研究了风力机叶尖小翼的技术,分别利用扭转和后掠的叶尖小翼提高风力机叶片效率的方

法[7] . 内蒙古工业大学研究了在叶尖加装小翼的控制方法[8] . 北京大学研究了各种翼梢扰流

片对旋涡的控制效果[9] . 南京航空航天大学研究了在有限展长机翼尖部安装旋涡扩散器控制

翼尖涡[10] . 本文利用流动控制技术,在风力机叶片尖部设计安装旋涡扩散器,并改变倾斜角.
通过研究叶片扭矩、叶片表面压力分布和下游流场特性,证明叶尖旋涡扩散器可以有效地保持

叶尖二维流动特性,减小叶尖涡影响,从而提高叶片效率.

1摇 风力机叶型的流动偏转器控制技术

1. 1摇 叶型与流动偏转器

本文分别对 S809 翼型和 FX 60鄄100 翼型进行了研究. 自然条件下,风向的改变可能会使

风力机翼型在大攻角工况下运行,此时大面积的翼型分离将导致失速现象,升力陡然下降而阻

力骤增,风力机的气动性能恶化. 采用流动控制的手段提高风力机性能是目前很有前途的研究

方向. FX 60鄄100 翼型具有良好的气动特性,比较适合用在叶片的外部. 本文以 S809 翼型和 FX
60鄄100 翼型为代表,数值模拟流动偏转器对风力机翼型失速特性的控制.

图 1摇 流动偏转器结构和参数示意图

Fig. 1摇 Geometry and parameters
of the flow deflector

本文研究的流动偏转器是安装在翼型前缘附近的一组平

行的小薄片如图 1 所示,其性能与多个参数有关. 以翼型前缘

为坐标原点. X 是流动偏转器转轴轴心距原点的距离,准 是流

动偏转器轴线与弦线的夹角,兹 是元件与流动偏转器轴线的夹

角,L 是最低一片元件距流动偏转器转轴轴心的长度,n 是元件

片数,d 是相邻两元件的间距,w 是元件宽度,t 是元件厚度.
1. 2摇 数值模拟

数值计算采用的模型为一个弦长为 900 mm 的 S809 翼

型,自由来流速度为 V肄 = 10 m / s,参考翼型弦长的 Reynolds 数为 6. 3伊105 . 流动偏转器安装在

翼型前缘附近,其结构和参数定义与图 1 中一致. 模型计算域网格为 C 型结构网格,为满足粘

性边界层的求解要求,翼面和流动偏转器附近都进行了网格加密. 文中采用不可压分离求解器

求解二维非定常 Reynolds 平均 Navier鄄Stokes 方程组. 湍流模型选择(SST) k鄄棕 模型.
为了验证数值模拟方法的可靠性,本文对数值模拟结果进行了实验验证. 图 2 和图 3 分别

是攻角 6毅和攻角 16毅时翼型表面压力系数分布的数值模拟和实验结果[11] 对比. 从中可见,数
值模拟结果与实验数据吻合度较好.

文中分别对干净翼型和加流动偏转器的翼型进行了气动力和流场计算. 流动偏转器参数

系列为: L = 90 mm,w = 3 mm,t = 0,d = 6 mm,准 = 90毅,兹 = 110毅,X = 18 mm,n = 6. 图 4 和图

5 给出了 琢 = 18毅 攻角的干净翼型和加流动偏转器翼型的流场图对比. 可以看出格栅可以明显

地改善翼型的失速特性,由深失速状态改善为仅仅为后缘附近失速.
1. 3摇 基因算法优化

基因算法[12]是基于自然选择和自然遗传机制的搜索算法. 它们结合串结构间的适者生存

以及一种有序但随机的信息交换,形成一种具有某种人类搜索的创新特质的搜索算法. 在每一
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图 2摇 攻角 6毅时计算和实验的压力分布对比 图 3摇 攻角 16毅时计算和实验压力分布对比

Fig. 2摇 The comparison of pressure distribution Fig. 3摇 The comparison of pressure distribution
between computation and experiment between computation and experiment
(琢 = 6毅) (琢 = 16毅)

图 4摇 干净翼型的流线图 图 5摇 加流动偏转器翼型流线图

Fig. 4摇 Stream line around clean airfoil Fig. 5摇 Stream line around airfoil
with flow deflector

图 6摇 优化流程图

Fig. 6摇 Process of the optimization

代中,旧的最优个体的基因位和片段创造了一系列

新的人工物种(基因串);一对随机的新的基因对被

用来进行适应值评估. 基于遗传算法的流动偏转器

的气动优化设计是通过复制,交叉,变异来实现的.
算法采用了多岛遗传算法,每代有 5 个岛群,每个岛

群有 30 个体,运行 20 代.
本文通过 iSIGHT 平台,结合基因算法,运用 Flu鄄

ent 解算器以及 Gambit 前置网格生成器来实现优化,
计算流程具体如图 6 所示. 文中优化参数及其变化

范围如表 1 所示. 优化目标为升力系数 CL 最大化,攻
角为 琢 = 18毅 .

通过基因算法优化,得到最佳流动偏转器参数组合为: h = 70 mm,w = 6 mm,t = 0,d = 8
mm,准 = 87毅,兹 = 108毅,X = 9 mm,n = 6. 攻角 18毅下的多岛遗传算法结果如表 2 所示,升力系数

CL,阻力系数CD,升阻比为K;可以看出翼型的升力系数提高很多,升阻比增加 50%以上. 流动

偏转器可以推迟翼型边界层分离,改善翼型的气动特性. 如图 7 为攻角 18毅情况下翼型加装优

化流动偏转器的流线图,可以看出,翼型表面分离区已经得到控制,流动偏转器使来流向翼型
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吸力面偏转,使分离区流动再附. 与图 5 的流场结果比对可以看出,经过基因算法优化后的流

动偏转器,流动控制能力提升很多,从中可以看出,基因算法对翼型分离流的控制效果明显,潜
力较大. 亦可用在其它翼型的分离流控制中.

表 1摇 优化参数

Table 1摇 Parameters of the optimization

optimization parameters
range of the parameters

min max
goal

兹 / (毅) 90 125
准 / (毅) 70 10
d / mm 3 8
L / mm 60 100 CL

w / mm 3 8
X / mm 5 15

表 2摇 攻角 18毅下的优化结果

Table 2摇 Results of the optimization at angle of attack 18毅

CL CD K
摇 摇 clean airfoil 0. 67 0. 231 2. 9
摇 摇 with flow deflector 1. 11 0. 246 4. 5

图 7摇 加优化流动偏转器翼型流线图 图 8摇 有无流动偏转器翼型升力系数比对图

Fig. 7摇 Stream line around airfoil with flow deflector Fig. 8摇 Comparison of lift for airfoils
optimized by Genetic algorithm without / with flow deflector

图 9摇 干净 FX 60鄄100 翼型流线图 图 10摇 加流动偏转器 FX 60鄄100 翼型流线图

Fig. 9摇 Stream line around clean airfoil Fig. 10摇 Stream line around airfoil with flow deflector
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摇 图 11摇 是否加装流动偏转器 FX 60鄄100
翼型升力系数比对图

摇 Fig. 11摇 Comparison of the lift between airfoil
with and without flow deflector

摇 摇 如图 8 为翼型的升力系数比对图. 干净翼型实

验结果和计算结果比对吻合较好,再次验证了本文

算法的可靠性,从中也可以看出,翼型在攻角 6毅后缘

发生分离,一直到攻角 16毅整个吸力面完全分离,翼
型深度失速. 加装优化后的流动偏转器,可以明显的

改善翼型的升力特性,最大升力系数提高 24% ,失速

攻角推迟到 18毅且失速过程缓慢.
1. 4摇 对翼型 FX 60鄄100 的控制研究

为研究流动偏转器控制技术的普适性, 利用同

样的控制方法, 对翼型 FX 60鄄100 进行了大攻角下

的流动控制研究, 翼型弦长 900 mm, 自由来流速度

为 V肄 = 10 m / s, 参考翼型弦长的 Reynolds 数为 6. 3伊
105 . 图 9 为攻角 18毅情况下干净翼型的流线图,可以看出,翼型上表面已全部分离,翼型进入深

失速. 图 10 为攻角 18毅情况下翼型加装优化流动偏转器的流线图,可以看出,翼型表面分离区

已经得到控制,流动偏转器可以有效地抑制分离的发生. 图 11 是有无流动偏转器翼型的升力

系数比对,从中可以看出,控制分离可以提高升力. 可以把失速攻角从 12毅推迟到 16毅.

2摇 风力机叶尖涡扩散控制技术

2. 1摇 风力机模型及涡扩散器数值计算方法

风力机叶片的流场,是三维非定常的旋转流场. 本文利用旋转参考系模型求解. 当来流风

速恒定,风力机处在设计状态下工作时,叶片周期性掠过求解域,相对于惯性参考系来讲,流动

是非定常的. 当取与旋转部件一起运动的旋转参考系时, 相对这个旋转参考系分析, 流动就

是定常的[13] . 风力机设计转速 棕 = 40 rad / s, 来流风速V = 10 m / s,定常, 平行于风力机转动轴

线. 以叶尖弦长为参考长度的 Reynolds 数为 2. 19伊105 . 湍流模型采用 Spalart鄄Allmaras 模型.
Spalart鄄Allmaras 模型是设计用于航空领域的,主要是墙壁束缚流动,而且已经显示出和好的效

果. 在透平机械中的应用也愈加广泛.

图 12摇 流动偏转器结构和参数示意图

Fig. 12摇 Geometry of the vortex diffuser

表 3摇 叶片参数

Table 3摇 The parameters of the blade

摇 摇 parameters 摇 摇 value
摇 摇 Nw 摇 摇 3
摇 摇 Lw / m 摇 摇 1. 35

摇 摇 D / m 摇 摇 3

摇 摇 C / m 摇 摇 0. 05
摇 摇 姿c 摇 摇 10

摇 摇 渍 / ( 毅) 摇 摇 3

摇 摇 A 摇 摇 FX 60鄄100

摇 摇 风力机模型采用三叶片模型,风轮参数如表 3. 叶片数 Nw,叶片长度 Lw,风轮直径D,叶尖弦

长c,展弦比姿c,涡扩散器安装角渍,翼型A,风力机叶尖采用 FX 60鄄100 翼型,弦长 c为0. 05 m . 在
风力机叶片尖部、叶片压力面安装三角形旋涡扩散器,尺寸如图 12 所示.

风力机叶片和轮毂模型以及涡扩散器采用壁面无滑移条件,旋转参考系固连于风轮中心.

877 风力机叶型增升及叶尖流动控制研究



模型相对于旋转参考系角速度为 0. 在叶片周围建立圆柱体旋转计算域,直径 1. 2D,D 表示风

轮直径. 使用旋转参考系,相对 Z 轴转速 棕 = 40 rad / s,转动中心和转动轴与风力机模型重合.
在旋转计算域外围建立圆柱形固定计算域,直径 5D, 使用惯性参考系,静止,轴线与风力机轴

线重合. 如图 13 所示.

图 13摇 风力机模型图 图 14摇 不同截面内叶尖涡涡核总压系数变化

Fig. 13摇 Model of the wind turbine Fig. 14摇 The variations of total pressure coefficient in
the core of blade tip vortex in different planes

2. 2摇 计算结果与分析

叶尖涡是指由于风力机叶尖三维效应,从叶尖处拖出并螺旋发展至下游的集中涡系. 相对

于有限展长的机翼产生的翼尖涡,风力机叶尖涡由各个叶片尖部拖出,在下游相互影响,流场

更加复杂,旋涡造成的震动和噪声危害更明显. 对于单个叶片,旋涡的涡核是涡量集中的区域,
能量损失明显,涡核处的总压低于周围流场. 研究旋涡强度的标准主要是总压系数 Cp s, 定义

如下:
摇 摇 Cp s = (ps - p肄 ) / (籽V 2

肄 / 2), (1)
其中, ps 是总压,p肄 表示大气压,籽表示空气密度,V肄 表示来流风速. 本文中设定 V肄 = 10 m / s,
籽 = 1. 225 kg / m3 . 本文在叶尖下游建立 3 个虚拟的截面,大小 0. 4 m伊0. 4 m,位于 x / c = 0. 5,1,
1. 5,垂直于叶尖弦线. x 表示距叶尖后缘长度,c 表示叶尖弦长. 3 个截面上最低总压作为旋涡

的涡核总压,利用总压系数判断旋涡强度和涡扩散器控制效果.
表 4摇 叶尖下游不同截面内涡核静压和静压系数

Table 4摇 The static pressure and its coefficient in the core of the vortex in different planes behind the blade tip

摇 planes 摇 摇 x = 0. 5c 摇 摇 x = c 摇 摇 x = 1. 5c

摇 clean tip
摇 ps / Pa 摇 摇 -237 摇 摇 -137 摇 摇 -86. 1
摇 Cp s 摇 摇 -3. 869 39 摇 摇 -2. 236 73 摇 摇 -1. 405 71

摇 diffuser 渍 = 0毅
摇 ps / Pa 摇 摇 -215 摇 摇 -132 摇 摇 -91. 4
摇 Cp s 摇 摇 -3. 510 2 摇 摇 -2. 155 1 摇 摇 -1. 492 24

摇 diffuser 渍 = 5毅
摇 ps / Pa 摇 摇 -219 摇 摇 -131 摇 摇 -86. 7
摇 Cp s 摇 摇 -3. 575 51 摇 摇 -2. 138 78 摇 摇 -1. 415 51

摇 diffuser 渍 = 7毅
摇 ps / Pa 摇 摇 -222 摇 摇 -129 摇 摇 -80. 3
摇 Cp s 摇 摇 -3. 624 49 摇 摇 -2. 106 12 摇 摇 -1. 311 02

摇 摇 在 3 个 x / c = 0. 5,1,1. 5 平面内,分析压力分布情况. 各个平面内涡核总压 ps 及其总压系

数 Cp s 详见表 4 所示. 图 14 表示在 3 个平面内,涡核总压系数的变化. 从曲线分析可知,涡扩散

器可以提高涡核总压系数,降低旋涡强度;涡扩散器 渍 = 7毅 状态下,涡核静压系数最高,下游压
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力恢复明显.
图 15 表示干净叶尖和 0毅旋涡扩散器两种情况下,在 x / c = 0. 5 平面内压力分布云图. 通过

对比可知,涡扩散器可以明显减弱下游涡核强度,促进旋涡扩散. 图 16 表示干净叶尖和 0毅涡
扩散器两种情况下,在 x / c = 0. 5 平面内压力山峰图. 涡扩散器可以有效增加叶尖前后压力差,
有助于提高叶片效率,旋涡强度明显降低.

(a) 干净叶尖 (b) 带涡扩散器叶尖

(a) The clean blade tip (b) The blade tip with vortex diffuser
图 15摇 x / c = 0. 5 平面的静压云图

Fig. 15摇 The static pressure contour of x / c = 0. 5 plane

(a) 干净叶尖 (b) 带涡扩散器叶尖

(a) The clean blade tip (b) The blade tip with vortex diffuser
图 16摇 x / c = 0. 5 平面的静压山峰图

Fig. 16摇 The static pressure peak distributions of x / c = 0. 5 plane

尖速比是指风轮叶片尖端的线速度与风速之比,用 姿 表示[14] . 尖速比是设计风力机风轮

和叶片的基本参数之一. 尖速比 姿 定义如下:
摇 摇 姿 = 棕 伊 R / V肄 , (2)

其中, 棕 表示风力机设计状态下的角速度,R 表示风轮半径,V肄 表示来流风速. 本文风力机叶

片设计尖速比 姿 = 6. 在恒定风速下启动运行的风力机,尖速比是逐渐增大的. 在设计状态下运

行的风力机,当来流风速变化,尖速比也随之变化. 本节主要研究恒定来流条件下,改变风轮转

速,叶尖涡强度随尖速比变化的规律.
1) 干净叶尖

对于干净叶尖,取不同尖速比 姿 = 5,6,7,8,分别分析下游 x / c = 0. 5,1,1. 5 这 3 个截面内,
涡核总压系数变化规律. 涡核总压 ps 及其总压系数Cp s 详见表 5 所示. 图 17 表示在下游 3 个平
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面内,干净叶尖下游的叶尖涡涡核强度随尖速比的变化规律.
表 5摇 不同尖速比下干净叶尖的叶尖涡总压系数

Table 5摇 The total pressure coefficient of the vortex of the clean blade tip in different tip speed ratio

tip speed ration planes x = 0. 5c x = c x = 1. 5c

姿 = 5
ps / Pa -231 -129 -56. 2
Cp s -3. 78 -2. 11 -0. 92

姿 = 6
ps / Pa -237 -137 -86. 1
Cp s -3. 87 -2. 24 -1. 41

姿 = 7
ps / Pa -285 -171 -118
Cp s -4. 65 -2. 79 -1. 93

姿 = 8
ps / Pa -343 -206 -147
Cp s -5. 6 -3. 36 -2. 4

图 17摇 不同尖速比条件下干净叶 图 18摇 不同尖速比条件下安装涡扩散器

尖涡核总压系数变化 叶尖涡核总压系数变化

Fig. 17摇 The variations of total pressure coefficient Fig. 18摇 The variations of total pressure coefficient
in the core of vortex of clean blade tip in the core of speed ratio
in different tip speed ratio

表 6摇 不同尖速比下加涡扩散器的叶尖涡总压系数

Table 6摇 The total pressure coefficient of the vortex of the blade tip with vortex diffuser in different tip speed ratio

tip speed ration planes x = 0. 5c x = c x = 1. 5c

姿 = 5
ps / Pa -162 -92. 4 -59. 7
Cp s -2. 65 -1. 51 -0. 97

姿 = 6
ps / Pa -215 -132 -91. 4
Cp s -3. 51 -2. 16 -1. 49

姿 = 7
ps / Pa -273 -172 -123
Cp s -4. 46 -2. 8 -2. 01

姿 = 8
ps / Pa -332 -209 -152
Cp s -5. 42 -3. 41 -2. 48

摇 摇 2) 安装旋涡扩散器的叶尖

对于安装旋涡扩散器的叶尖,取不同尖速比 姿 = 5,6,7,8,分别分析下游 x / c = 0. 5,1,1. 5
这 3 个截面内,涡核总压系数变化规律. 涡核总压 ps 及其总压系数 Cp s 详见表 6 所示. 图 18 表

示在 3 个平面内,安装旋涡扩散器的叶尖下游的叶尖涡涡核强度随尖速比的变化规律. 从图

17 和图 18 的曲线分析可知,随着尖速比增大,叶尖涡强度随之增强. 随着尖速比增大,下游涡
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图 19摇 干净叶尖和带涡扩散器叶尖的流线对比

Fig. 19摇 Comparison of streamlines the of blade tip with and without vortex diffuser

(a) 二维翼型流场示意图 (b) 三维叶尖与截面示意图

(a) The flow flied of the two (b) The three dimensional blade tip
dimensional airfoil and the cross鄄section plane

图 20摇 叶尖截面示意图

Fig. 20摇 The cross鄄section plane at the blade tip

摇 图 21摇 三维叶尖与二维翼型压力分布对比

Fig. 21摇 Comparison of the surface pressure distributions
between two and three dimensional models

强度衰减越慢. 旋涡扩散器可以减弱叶尖涡强度,
促进下游旋涡扩散.

由于有限长叶片的尖部附近的三维流动,压力

面的高压气体绕过叶尖进入吸力面,导致叶尖附近

表面压力分布与二维翼型的压力分布完全不同. 叶
尖涡扩散器可以有效抑制三维流动,改善叶尖及其

下游的流场特性,使叶尖附近流场趋近二维流动.
如图 19 所示.

为了分析叶尖部分上下表面压力变化,在叶尖

部分 y = 1. 49 m 处建立截面,如图 20 所示. 风轮半

径 R = 1. 5 m,截面相距叶尖垂直距离 0. 01 m . 本
节中,对比交界线上翼型压力分布情况,并与翼型

二维流动压力分布情况相对比.
本节中对比了干净叶尖和加装涡扩散器两种情况下,截面交界线上表面压力分布与二维

翼型压力分布对比. 由图 21 可以看出,涡扩散器有效抑制了叶尖三维效应的影响. 使叶尖部分

流动更符合二维翼型的流动,并提升了叶尖的气动特性.
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3摇 结摇 摇 论

对风力机专用 S809 翼型的数值模拟结果表明,流动偏转器可以有效的控制分离,改善翼

型的失速特性,增加翼型气动性能的稳定性. 通过对流动偏转器参数的基因算法优化,得到了

在一定范围内失速控制的最优参数,较大的提升了流动偏转器流动控制性能,使最大升力系数

提升 24% ,18毅攻角下升阻比提高 50%以上,失速攻角推迟 2毅. 对 FX 60鄄100 翼型使最大升力

系数提升 5% ,18毅攻角下升阻比提高 24%以上,失速攻角推迟 6毅.
叶尖加装涡扩散器可以显著的提升叶尖的气动性能. 相同风速和尖速比条件下,叶尖涡扩

散器可以有效地减小叶尖三维效应的影响. 使叶尖附近流动趋近二维流动,从而提高叶片效

率. 涡扩散器还可以有效地减弱下游旋涡的强度.
叶尖涡是风力机气动噪声主要来源之一. 由于风力机尾流区的存在,会损害下游风力机运

行效率,降低风力机的利用率. 通过叶尖旋涡扩散器减弱叶尖涡的强度并促进其扩散,不仅可

以降低气动噪声,而且可以改善风力机下游流场,提高风力机的利用效率.
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Lift Enhancement of the Airfoil and Tip
Flow Control for Wind Turbine

BAI Ya鄄lei, 摇 MA Xing鄄yu,摇 MING Xiao
(Department of Aerodynamics, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics,

Nanjing 210016, P. R. China)

Abstract: Two techniques that improve the aerodynamic performance of wind turbine airfoils
were described. The airfoil S809, often used for wind turbine design, and the airfoil FX 60鄄100,
having higher lift鄄drag ratio, were selected to verify the flow control techniques. The flow de鄄
flector, fixed at the leading edge, was employed to control the boundary layer separation on the
airfoil at high angle of attack. The multi鄄island genetic algorithm was used to optimize the pa鄄
rameters of the flow deflector. The results indicate that the flow deflector can suppress the flow
separation, delay stall and enhance the lift. In the second part of this paper, the characteristics
of the blade tip vortex, wake vortex and the surface pressure distributions of blades are ana鄄
lyzed. The vortex diffuser, set up at the blade tip, was employed to control the blade tip vor鄄
tex. The results show that the vortex diffuser can increase the total pressure coefficient of the
core of the vortex, decrease the strength of blade tip vortex, lower the noise and improve the
efficiency of the blade.

Key words: flow control;flow separation; flow deflector;multi鄄island genetic algorithm;blade
tip vortex; vortex diffuser
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