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尾缘后分流板对垂直轴风力机气动性能影响研究
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摘　 要:为提高垂直轴风力机(Vertical Axis Wind Turbine,VAWT)的气动效率,受圆柱后分流板可减少升阻力系数

波动的启发,提出了尾缘后分流板的新型流动控制方式。 以 NACA0015 翼型为对象,研究分流板长度以及其与翼

型的间隙对翼型气动性能的影响,同时探究分流板在不同叶尖速比工况下对 VAWT 气动效率的影响。 结果表明:
尾缘后分流板对翼型可起到增升减阻的效果;带尾缘后分流板的 VAWT 风能利用率得到有效提高,在低尖速比工

况下风能利用率均高于原始风力机,在高尖速比工况下风能利用率最大提高约 25. 78% ;尾缘后分流板的存在有利

于 VAWT 的尾流恢复,在相同尖速比工况下,带有尾缘后分流板的 VAWT 的尾迹长度短于原始风力机。
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Study on the Effect of Trailing Edge Flap on Aerodynamic
Performance of Vertical Axis Wind Turbine
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Abstract: In order to improve the aerodynamic efficiency of a vertical axis wind turbine (VAWT), in-
spired by the fact that the cylindrical rear splitter flap can reduce the fluctuation of the lift drag coeffi-
cient, a new flow control method for the rear splitter flap at trailing edge was proposed. Taking the
NACA0015 airfoil as the object, the influence of the length of the flap and the gap between the flap and
the airfoil on the aerodynamic performance of the airfoil was studied. At the same time, the influence of
the flap on the aerodynamic efficiency of the VAWT under different tip speed ratio conditions was ex-
plored. The results show that the VAWT with a rear splitter flap at trailing edge can effectively improve
the wind energy utilization rate and reduce the resistance of the airfoil. The wind energy utilization rate is
higher than that of the original wind turbine under the low tip speed ratio condition, and the maximum in-
crease in wind energy utilization is about 25. 78% under the high tip speed ratio condition. The presence
of the trailing edge flap is beneficial to the wake recovery of the VAWT, and the wake length of the
VAWT with the trailing edge flap is shorter than that of the original wind turbine under the same tip speed
ratio condition.
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引　 言

垂直轴风力机 ( Vertical Axis Wind Turbine,
VAWT)因结构简单、维护成本低及风向无关性等优

点逐渐受到重视[1]。 但 VAWT 在运行过程中,叶片

攻角随方位角变化的周期性波动导致的动态失速,
影响风力机的气动效率和稳定性[2]。 因此需采取

有效的流动控制技术来适应 VAWT 运行时复杂的

流动环境[3]。
流动控制技术主要分为主动和被动控制技术两

大类[4]。 主动控制技术需额外控制部件进行能量

输入,增加系统复杂性。 被动控制技术气动装置固

定于叶片表面或根据外界流场作自适应运动,结构

简单易维护,使其在风力机空气动力学领域备受重

视。 目前国内外学者提出的被动流动控制技术主要

包括设置向内凹腔、格尼襟翼、吸力面弹片和前缘缝

翼等。
向内凹腔是在翼型表面设计一个向内凹陷的

空腔。 Sobhani 等人[5] 的数值模拟结果表明, 在

NACA0021翼型上引入向内凹腔可以提高 VAWT 的

扭矩输出。 Yoo 等人[6]通过数值模拟研究了空腔的

直径、深度和位置参数,发现靠近叶片尾缘的空腔可

延迟叶片的流动分离,从而提升 VAWT 的功率系数。
格尼襟翼是在翼型压力面尾缘处添加一个与翼

型弦线成一定角度的增升装置,Liebeck[7] 的风洞实

验研究表明,格尼襟翼可以提升翼型的升力及升阻

比。 然而,Graham 等人[8] 通过风洞实验发现,格尼

襟翼的增升效果随襟翼高度增加而增加,随厚度增

加而减小。
前缘缝翼是将缝翼安装在主翼前缘附近,以形

成一个允许流体从主翼的压力侧更快、更多地流到

吸力侧的通道。 Yavuz 等人[9] 通过数值模拟和实验

发现前缘缝翼可将失速攻角延迟 7°,最大升力系数

提高 191. 7% 。 与前缘缝翼控制方法类似,陈珺等

人[10]在 VAWT 叶片前缘加装微小圆柱,数值模拟

结果表明微小圆柱可在低叶尖速比情况下提高

VAWT 的风能利用率。
吸力面弹片是模仿鸟类在大风或降落条件下,

自适应抬起羽毛以阻止流动分离的装置。 陈福东等

人[11]利用数值模拟研究了具有吸力面弹片的 S809
翼型气动性能,结果表明,改善翼型气动性能的最佳

弹片角度与攻角均近似呈线性关系。 李东旭等

人[12]在 NACA0018 翼型吸力面上加装弹片,通过数

值模拟发现在流动分离状态下,弹片能有效减小流

动分离,增加风轮气动效率。
上述控制技术都侧重于对翼型主体作出改动,

这类技术虽然提高了翼型气动性能,但同时也具有

一定缺陷,比如过大或过深的凹腔会降低翼型刚

度[13],加装格尼襟翼会导致叶片产生额外阻力[14]。
本文受 Roshko 所做的圆柱后分流板可减少圆柱升

阻力参数波动实验[15]的启发,提出尾缘后分流板这

一流动控制技术。 采用数值模拟的方法,对翼型气

动特性及垂直轴风力机风能利用率的作用规律进行

研究。 首先,将尾缘后分流板应用于 NACA0015 翼

型,分析关键几何参数对翼型气动性能的影响;其
次,依据上述分析将具有最佳气动性能的分流板翼

型应用于 VAWT 上,分析其在不同运行工况下对

VAWT 风能利用率及尾流特性的影响。

1　 翼型及垂直轴风力机模型

本文选用 NACA0015 翼型,其是 VAWT 的常用

对称翼型,厚度较薄,分流板安装于翼型的尾缘。 本

文研究的直叶片 VAWT 参考 McLaren 等人[16] 开展

的风洞实验,额定功率 3 kW,风轮直径 D 为 2. 8 m。
VAWT 主要参数如表 1 所示。

表 1　 VAWT 主要参数

Tab. 1 Main parameters of VAWT

参　 数 数　 值

叶片数量 3

旋转半径 R / mm 1 400

风轮直径 D / mm 2 800

翼型弦长 c / mm 420

实度 σ 0. 45

具有尾缘后分流板的垂直轴风力机三维和二维

几何模型如图 1 所示。
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图 1　 加尾缘后分流板的 H 型 VAWT 几何模型

Fig. 1 Geometric models of H-type VAWT with
trailing edge flap

2　 数值计算方法

2. 1　 计算域及网格划分

图 2 为 NACA0015 翼型和 VAWT 计算域的示

意图。

图 2　 翼型与垂直轴风力机计算域示意图

Fig. 2 Schematic diagrams of computational
domain of airfoil and VAWT

翼型计算域分为内域和外域,内域直径为 6c,
内外域以交界面进行数据连接。 计算域左侧为速度

入口,入口速度 13. 45 m / s,距离翼型气动中心

12. 5c。 为使翼型尾流得到充分发展,压力出口距离

翼型气动中心 37. 5c。 VAWT 的计算域分为外域、
旋转域以及旋转域内部靠近主轴的内流域。 旋转域

为 1. 5D 的大圆,内流域是以 0. 5D 为小圆的环形区

域。 各域之间通过交界面进行数据传递。 计算域左

侧为速度入口,入口速度 13. 45 m / s,距离旋转中心

4D。 为保证风力机尾流的充分发展,压力出口边界

距离旋转中心 9D。
图 3 为垂直轴风力机计算域网格和叶片周围网

格的示意图,外域以及靠近主轴的内域采用结构化

网格,旋转域叶片采用非结构化网格,为捕捉流场细

节,在叶片和主轴周围进行局部细化,叶片表面第一

层网格高度为 4 × 10 - 5m,保证满足 y + 值小于 1 的

要求,整个计算域网格数量约为 39 万。

图 3　 带尾缘后分流板的垂直轴风力机模型网格示意图

Fig. 3 Grid diagram of VAWT model with
trailing edge flap

2. 2　 网格无关性验证

分别使用 5. 7 万、6. 63 万、8. 17 万、9. 98 万和

10. 77 万的 5 套翼型网格进行无关性验证,在雷诺

数 Re = 3. 6 × 105,翼型攻角为 8°工况下,进行升力

系数计算。 图 4 为升力系数随翼型网格数量的变化

图。 由图可知,当网格数量为 9. 98 万和 10. 77 万

时,升力系数基本保持稳定,两者误差为 0. 05% ,故
网格总数选取 9. 98 万。

图 4　 升力系数随网格数量的变化

Fig. 4 Variation of lift coefficient with total
number of grid

使用 18 万、26 万、39 万、52 万 4 套 VAWT 网格

进行力矩系数计算以验证无关性,如表 2 所示。
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表 2　 不同 VAWT 网格模型的网格数量

Tab. 2 Grid number of different VAWT grid models

网格
旋转域平均网格

尺寸 / m

叶片上网格

节点数

网格

数量

1 0. 06 400 183 138

2 0. 04 800 262 232

3 0. 03 1 200 387 890

4 0. 02 1 600 515 114

图 5 为尖速比 λ = 2. 0,来流风速 V∞ = 13. 45
m / s 时,不同 VAWT 网格模型计算的单叶片力矩系

数随方位角的变化曲线。 从图中可以看出网格 3 与

网格 4 的力矩系数只有在峰值处略微差别,其他方

位角处基本吻合。 为节省计算资源,选取网格 3 进

行后续研究。

图 5　 不同网格数量下单叶片力矩系数随

方位角变化曲线

Fig. 5 Variation curve of torque coefficient of single

blade with different grid numbers with azimuth angle

2. 3　 湍流模型

本文采用雷诺时均模拟数值研究方法,其对计算

资源的消耗较少、计算速度较快。 选取 SST k - ω 湍

流模型,其对风力机的流场变化捕捉能力更强,计算

结果更加准确,在边界层流动、分离转捩预测等问题

中有着广泛的应用[17],SST k - ω 模型方程为:

∂(ρk)
∂t +

∂(ρku- i)
∂xi

= ∂
∂x j

Γk
∂k
∂x j

( ) + Gk - Yk + Sk

(1)

∂(ρω)
∂t +

∂(ρωu- i)
∂xi

= ∂
∂x j

Γω
∂ω
∂x j

( ) + Gω - Yω + Dω + Sω

(2)

式中:k,ω—湍动能和湍流耗散率;ρ—来流空气密

度 kg / m3;u—速度 m / s;Γ,G,Y—湍流的扩散系数、
产生项和耗散项;D—正交发散项;S—自定义源项;
下标 j—哑指标;下标 i—自由指标。

3　 计算结果分析

3. 1　 尾缘后分流板参数对翼型气动性能的影响

3. 1. 1　 尾缘后分流板长度

为分析分流板长度对翼型气动性能的影响,在
NACA0015 翼型尾缘后分别放置长度 l 为 0. 1c、
0. 15c、0. 2c 的分流板,如图 6 所示。 固定翼型尾缘

与板的间距 f = 0. 01c,Re = 3. 6 × 105,攻角范围 α 为

0° ~ 22°。

图 6　 不同分流板长度计算模型示意图

Fig. 6 Schematic diagram of calculation model

with different flap lengths

图 7 为不同长度尾缘后分流板翼型升阻比随攻

角变化的曲线。

图 7　 不同长度尾缘后分流板翼型升阻比

随攻角变化的曲线

Fig. 7 Variation curve of lift-drag ratio of airfoil of trailing

edge flap with different lengths with angle of attack

如图 7 所示,在翼型攻角 α 在 4° ~ 14°范围的

未失速工况下,所有翼型的升阻比先升高后降低,在
α = 10°时达到最佳升阻比。 带尾缘后分流板翼型
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的升阻比均高于原始翼型ꎬ并且随着分流板长度的

增加升阻比也提高ꎬ在 α ＝ １０°最佳攻角工况下ꎬ带有

ｌ ＝０. ２ｃ 分流板翼型的升阻比最大提高约 ６１. ６％ꎬ间
接证明了尾缘后分流板在未失速工况下起到增升减

阻的效果ꎮ 在攻角 α 为 １６° ~ １８°翼型初发生失速

工况下ꎬ带有分流板翼型的升阻比下降较为严重ꎬ并
且低于原始翼型ꎮ 在攻角 α > ２０°翼型完全失速工

况下ꎬ带有分流板翼型的升阻比有一定提高ꎬ对于

ｌ ＝ ０. １ｃ的翼型提高约 ６. ４％ ꎮ 虽然翼型在初发生失

速阶段分流板起到负面影响ꎬ但是在完全失速阶段ꎬ
分流板对翼型的气动性能同样起到改善作用ꎮ 因此

尾缘后分流板对翼型气动性能起到了良好的作用ꎮ
为进一步分析尾缘后分流板的作用机理ꎬ选取

增升减阻效果较好的 １０°和 １４°攻角ꎬ开展原始翼型

和带有不同分流板长度翼型的压力云图分析ꎬ如图

８ 所示ꎮ

图 ８　 不同分流板长度模型压力云图

Ｆｉｇ. ８ Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｍｏｄｅｌ ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｆｌａｐ ｌｅｎｇｔｈｓ

　 　 由图 ８ 可知ꎬ当 α ＝ １０°时ꎬ原始翼型的压力面

前缘处有较大正压分布ꎬ在吸力面前缘处则存在较

大的负压ꎬ其压力差为翼型提供升力ꎮ 加入分流板

后ꎬ压力面前缘处的正压范围和吸力面处的负压范

围均有所增大ꎬ翼型的升力系数提高ꎬ且分流板长度

越长升力系数越大ꎮ 当 α ＝ １４°时ꎬ分流板增加了压

力面处的正压分布范围ꎬ同时增加了吸力面处的负

压分布范围ꎬ翼型前缘处压力差进一步增大ꎬ升力系

数提高ꎬ流动阻力减少ꎮ

３. １. ２　 尾缘后分流板间隙

为探究分流板与翼型尾缘间隙的大小对翼型气

动性能的影响ꎬ选取 ｆ 为 ０. ０１ｃ、０. ０３ｃ、０􀆰 ０５ｃ ３ 个

间隙进行分析ꎬ如图 ９ 所示ꎮ 分流板长度为 ０. １ｃꎬ

分流板与翼型弦线的夹角固定为 ０°ꎮ

图 ９　 分流板与翼型尾缘之间不同间隙计算模型示意图

Ｆｉｇ. ９ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｇａｐｓ ｂｅｔｗｅｅｎ ｆｌａｐ ａｎｄ ａｉｒｆｏｉｌ ｔｒａｉｌｉｎｇ ｅｄｇｅ

图 １０ 为分流板与翼型尾缘之间不同间隙下升

阻比随攻角变化的曲线ꎮ 由图 １０ 可知ꎬ在攻角 α 为

４° ~ １２°未失速工况下升阻比均高于原始翼型ꎬ但在

α ＝ １４°分流板与翼型尾缘之间间隙 ｆ 为 ０. ０１ｃ 和

０􀆰 ０３ｃ 时ꎬ翼型升阻比高于原始翼型ꎬ ｆ ＝ ０􀆰 ０５ｃ 时翼

型升阻比低于原始翼型ꎮ 在攻角 α 为 １６° ~ １８°初

发生失速工况下ꎬ带有分流板的翼型升阻比均低于

原始翼型ꎬ但是 ｆ ＝ ０. ０３ｃ 的升阻比下降效果较小ꎮ

在攻角 α 为 ２０° ~ ２２°完全失速工况下ꎬ带有分流板

翼型的升阻比高于原始翼型ꎬ并且间隙越小提升效

果越好ꎮ 因此ꎬ间隙对翼型升阻比的影响在不同攻

角工况下ꎬ影响效果不同ꎮ 在未失速工况下ꎬ间隙大

小对翼型气动性能的影响不大ꎮ 在翼型初步发生流

动分离阶段ꎬ ｆ ＝ ０. ０３ｃ 时对翼型气动性能负面影响

最小ꎮ 在完全失速阶段ꎬ ｆ ＝ ０. ０１ｃ 对翼型气动性能

的改善效果最佳ꎮ
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图 10　 分流板与翼型尾缘之间不同间隙升阻比

随攻角变化曲线

Fig. 10 Variation curve of lift-drag ratio with angle of attack
under different gaps between flap and airfoil trailing edge

　 　 图 11 为分流板与翼型尾缘之间不同间隙下尾

缘处的速度分布。

图 11　 分流板与翼型尾缘之间不同间隙

下尾缘处速度分布图

Fig. 11 Velocity distribution diagrams at trailing edge
under different gaps between flap and airfoil trailing edge

由图 11 可知,当 α = 10°时,在原始翼型的尾缘

处产生了一个较小范围的低速区,增加流动阻力。

随着分流板的加入,在翼型与分流板之间产生一个

间隙,间隙处的高速流体将翼型尾缘处的低速区分

割。 当 f = 0. 01c 时,低速区被分割并且低速区的范

围减小,减小了流动阻力。 随着分流板间隙的增加,
间隙处的高速流体作用效果减弱,从而对翼型的气

动性能改善效果减弱。 当 α = 14°时,因为攻角的增

加,尾缘处的低速涡流区域增大,间隙的作用效果更

加明显。 间隙处的高速流体将涡旋分割并且减小低

速涡流区的影响范围, f 为 0. 01c 和 0. 03c 时间隙处

高速流体作用效果较为明显。 随着间隙的增加,间
隙处流体流速降低,高速流体的作用效果减弱。
3. 2　 尾缘后分流板对垂直轴风力机性能的影响

通过上文分析发现分流板长度为 0. 15c 和

0. 2c,间隙为 0. 01c 时增升减阻效果较好。 将两种不

同长度的分流板风力机模型与原始风力机在尖速比

λ 为 0. 4 ~2. 8,V∞ 为 13. 45 m / s 工况下进行计算。
图 12 为不同风力机模型之间风能利用系数对

比。 可以看出,在 λ 为 0. 4 ~ 1. 2 低尖速比的工况

下,带分流板的风力机模型风能利用系数均高于原

始风力机,其中,高 λ = 0. 8、时 l = 0. 2c 风能利用率

最高达到 29. 39% ,说明在低尖速比工况下尾缘后

分流板可以改善低尖速比下的动态失速问题。 当

λ =1. 6 时,带分流板的风力机模型风能利用系数略

低于原始风力机。 在 λ = 2. 0 时,l = 0. 15c 与原始风

力机的风能利用系数几乎一致,但 l = 0. 2c 时提高

了约 6. 29% 。 这说明尾缘后分流板可以提高 λ 为

2. 0 时最佳尖速比工况下的风能利用率。 在 λ 为

2. 0 ~ 2. 8 的高尖速比工况下,尾缘后分流板可以提

高 VAWT 的风能利用率,当 λ = 2. 8、l = 0. 2c 时风能

利用率最大提高约 25. 78% 。

图 12　 不同风力机模型之间风能利用系数对比

Fig. 12 Comparison of wind energy utilization coefficients
between different wind turbine models
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图 12 进一步可以看出,在低尖速比下风力机的

气动效率较低。 由于风力机在低尖速比工况下时,
叶片处在大攻角失速工况下,根据图 7 翼型升阻比

随攻角变化的曲线发现,在失速攻角 α > 16°的工况

下,分流板对翼型升阻比提升效果不明显甚至产生

负面影响。 随着尖速比的提高,风力机的气动效率

提高较明显,这是因为在高尖速比工况下,风力机叶

片多处于 α 为 4° ~ 14°的未失速状态;并且从图 7
中也可以看出,在未失速工况下分流板对翼型升阻

比提升效果较明显,所以风力机在较高尖速比下可

以提高气动效率。
为进一步说明尾缘后分流板对 VAWT 的作用效

果,分析了 λ =2. 4 时,以 60°作为间隔 VAWT 在一个

旋转周期内叶片附近的压力分布,如图 13 所示。

图 13　 λ = 1. 6 时不同方位角下 VAWT 叶片附近压力云图

Fig. 13 Pressure contours near VAWT blade at different azimuth angles at λ = 1. 6
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　 　 由图 13 可知,当 θ = 60°时,原始风力机叶片的

压力面前缘处较大的正压与吸力面较大的负压在叶

片两侧产生压力差,使叶片获得切向力。 在尾缘后

分流板的作用下,叶片压力面的正压值和正压范围

明显增大。 尾缘后分流板越长,增大幅度越大,同时

吸力面附近的负压区域范围也增大,使 VAWT 叶片

获得更大的切向力,提高其做功能力。 θ = 120°时,
虽然具有尾缘后分流板的叶片压力面前缘处压力值

有所减小,但是压力面区域的正压范围增大,并且吸

力面的负压范围大于原始 VAWT。 θ = 180°时,在分

流板作用下,虽然叶片内侧的负压区域增大,但是由

于叶片平行于来流方向,做功能力较差,产生的影响

较小。 θ 为 240°和 300°时,尾缘后分流板开始对风

力机产生负面影响。 叶片吸力面负压范围增大,叶
片前缘处的正压值减小,并且在叶片的压力面产生

负压区域,使风力机风轮产生较大的与旋转方向相

反的扭矩力。 θ = 360°时,叶片外侧产生了较大范围

负压区域,但与 θ = 180°时相类似,叶片平行于来流

方向,做功能力差,产生的负面影响较小。
图 14 为不同尖速比下两种 VAWT 的尾流速

度图。

图 14　 不同尖速比下两种风力机尾流速度图

Fig. 14 Wake velocity diagrams of two wind turbines

at different tip ratios

可以看出,当尖速比 λ 分别为 1. 6,2. 0 和 2. 4

时,带有尾缘后分流板的 VAWT 的尾迹长度短于原

始风力机。 并且随着尖速比的增大,风力机尾迹长

度变短,尾流恢复越快。 因此,尾缘后分流板的存在

有利于风力机尾流的恢复,提高下游风力机的气动

效率,对于风电场的优化布局有着重要意义。

4　 结　 论

以 NACA0015 为原始翼型,在尾缘处设置分流

板,采用数值模拟方法,分析分流板长度和分流板与

翼型尾缘间隙对翼型气动效率的影响,得出结论:
(1) 在未失速阶段,尾缘后分流板可以起到增

升减阻的效果,并且分流板的长度越大,翼型升阻比

的提升幅度越大, l = 0. 2c 工况下最大提高约

61. 6% ,随着分流板与尾缘间隙的增大,翼型升阻比

提升效果减弱,在 f = 0. 01c 的提升效果最佳。
(2) 在初发生失速阶段,尾缘后分流板起负面

作用,分流板的长度越大,负面影响越大。 同时,分
流板与尾缘间隙在 f = 0. 03c 时对翼型升阻比的负

面影响最小。
(3) 在完全失速阶段,尾缘后分流板依然可以

提高翼型的升阻比,但并非分流板长度越大越好,在
不同攻角下,最佳分流板长度亦有差异。

(4) 将分流板应用到 VAWT 中,对于长度 c 为

0. 2c 分流板在 λ 为 0. 4 ~ 1. 2 的低尖速比工况下,
当 λ = 0. 8 时,VAWT 的风能利用率最大可能提高

约 29. 4% ;在 λ = 1. 6 时,由于分流板的阻塞作用使

得风轮在背风区的力矩系数降低,VAWT 的风能利

用率降低;在 λ 为 2. 0 ~ 2. 8 的高尖速比工况下,当
λ = 2. 8 时 VAWT 的风能利用率最大可以提高约

25. 78% 。
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