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涡发生器间距对翼型气动性能影响的实验研究
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摘 要：以 DU93-W-210 风力机专用翼型为研究对象，采用风洞实验方法研究 4 组涡发生器（VGs）间距

（S = 5H、7H、13H、19H ，H为VGs高度）对翼型气动性能的影响规律。风洞实验结果发现：在洁净翼型失速攻角

（8°）之前，涡发生器对翼型的升力系数影响较小。而对于阻力系数及升阻比，当间距 S = 5H、7H 时会使翼型的阻

力系数增加，其中 S = 5H 时阻力最多增加 27%，升阻比降低 19%。间距 S = 13H、19H 时使翼型阻力系数降低，其中

S = 13H 时阻力最多降低 70%，升阻比最多增加 160%；在翼型失速攻角（8°）之后，涡发生器均能增加翼型升力、降低

阻力、增加升阻比，其中 S = 5H 时翼型升力系数最多增加 48%，增加失速攻角近 10°，且在失速攻角之后，S = 5H 时

翼型升阻比增加最多。故加装涡发生器不一定在全攻角范围内均增加翼型升阻比，但会增加翼型最佳升阻比的攻

角范围。所以，涡发生器存在最佳间距，若从最大升力系数来判断，当间距 S = 5H 时效果最佳。若从最大升阻比来

看，当间距 S = 13H 时效果更佳。
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0 引 言

大型水平轴风力机在运行过程中，叶片根部会

发生较大尺度的流动分离。叶片发生流动分离后

会影响风轮对风能的捕获功率［1~3］。涡发生器

（VGs）可抑制流动分离，其主要工作原理是流体流

过 VGs 时会产生强度较强的集中涡，通过集中涡旋

转，将边界层外的高能流体卷入边界层底层，为边

界层内的低能流体注入能量，从而达到推迟或抑制

边界层分离的目的［4~7］。

在涡发生器研究方面，Lin［8］通过实验手段在平

板上研究 VGs 抑制边界层流动分离的效果，分析

VGs 抑制流动分离的机理。文献［9~11］采用试验

方法研究了带逆压梯度的平板上三角形 VGs 排列

方式对控制边界层分离的效果。文献［12，13］采用

数值计算的方法研究三角形 VGs 对风力机翼型及

叶片气动性能的影响，发现 VGs 在一定攻角范围内

可有效抑制流动分离。西北工业大学刘 刚等［14］

通过数值模拟的方法，探究 VGs 排列方式和几何尺

寸对翼型流动分离的影响，进而得出超临界机翼气

动性能的影响规律。

VGs 是按一定规则布置于叶片表面的若干个

小翼的组合，VGs 均成对布置，两对 VGs 之间的间

距会影响 2 个集中涡的展现运动，从而会影响

VGs 的流动控制效果。为了研究两对 VGs 之间的

间距对翼型气动性能的影响规律，本文以风力机

专用翼型 DU93-W-210 为研究对象，采用风洞试验

的方法，研究涡发生器的间距对翼型气动性能的

影响规律。

1 实验模型及实验方法

本文实验在华北电力大学风洞实验台中完成，

该风洞为大型回流式低速风洞实验台（见图 1），隶

属国家新能源重点实验室。风力机翼型段在二元实

验段测试，实验段长宽高分别为：4.5 m×3 m×1.5 m，风

速最高可达 60 m/s。该实验段配备 256 通道和 64
通道的电子扫描阀、美国 NI 公司 PXI 数据采集系

统等。翼型上游安装来流风速管，风速管根据皮托

管原理测得来流总压，风速管侧壁开有小孔，用来

测得来流静压。风速管测得总压减静压得到来流
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风速。翼型表面中间截面位置安装 96 个压力测

孔，用来测得翼型表面压力系数分布。翼型下游尾

耙有 111 个总压测孔，5 个静压测孔，通过计算得到

翼型升阻力系数。风洞二元段及测试翼型如图 1
所示。
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图1 风洞二元段及测试翼型

Fig. 1 2-D section of wind tunnel and test airfoil

翼型气动力的计算公式如下：

动压 q∞ 计算公式：

q∞ = 12 ρ0V
2 （1）

式中，ρ0 ——当地空气密度，kg/m3；V ——来流速

度，m/s。
翼型表面各点压力系数 Cp 的计算公式：

Cp = pi - p∞
q∞

（2）
式中，pi ——翼型上下表面各点的静压，Pa；
p∞ ——来流静压，Pa；q∞ ——来流速压，Pa。

翼型表面法向力系数 Cn 计算公式：

Cn = ∫x
C

= 0

x
C

= 1
Cp下d( xC )－∫x

C
= 0

x
C

= 1
Cp上d( xC ) （3）

式中，Cp上 、Cp下 ——翼型上下表面的压力系数；

C ——翼型弦长，m；x ——测压点在弦线上的位

置，m。

力矩系数 Cm 的计算公式：

Cm = ∫x
C

= 0

x
C

= 1
Cp下( xC )( xB

C
－ x

C
)d( x

C
)－
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C

= 0
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= 1
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C
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C
)d( x

C
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（4）

式中，xB =0.3C。
翼型阻力系数 Cd 计算公式：

Cd = 2
c ∫wl p01 - p

p0 - p∞

æ

è
çç

ö

ø
÷÷1 - p01 - p∞

p0 - p∞
dy （5）

式中，wl ——积分面积，m2；p01 ——尾迹区总压，

Pa；p ——尾迹区平均静压，Pa；p0 ——来流总压，

Pa；p∞ ——来流静压，Pa。

翼型升力系数 Cl 的计算公式：

Cl =Cn cosα－(Cx -Cn)tanα （6）
式中，α——翼型迎角，（ °）。

空气密度 ρ 公式：

ρ = pa × 133.3
287.0426 ×(273.5 + t0) （7）

式中，pa ——大气压，mmHg；t0 ——大气温度，℃。

雷诺数 Re计算公式：

Re = ρvl
μ

（8）
式中，l ——翼型特征长度，m；μ ——空气粘性系

数，Pa·S。
2 洁净翼型实验

2.1 实验方案

实验翼型为风力机专用翼型 DU93-W-210，翼
型相对厚度 21%，尖尾缘，弦长 C=0.8 m。实验翼型

几何如图 2 所示。基于弦长的雷诺数为 1×106，翼

型实验攻角范围-10°~25°，实验间隔为 1°。此时翼

型表面未加载 VGs。

图2 实验翼型

Fig. 2 Test airfoil

2.2 实验结果

图 3 为风洞实验结果，图例中 NCEPU 为本文

风洞实验结果、NPU 为西北工业大学风洞结果、

Delft 为代尔夫特大学风洞结果。从图 3a 可见，在

升力系数的线性段，本文测得的实验数据与西北工

业大学及代尔夫特大学实验结果基本吻合，而在翼

型失速之后，本文测得升力系数较高，而西北工业

大学及代尔夫特大学测得翼型升力系数下降较多，

升力系数先下降后略有升高。由图 3b 可见，在翼

型失速攻角（8°）之前，翼型的阻力系数较低，且本文
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测得的阻力系数与西北工业大学及 Delft 测得阻力

系数基本吻合，而在翼型失速之后，本文测得的阻

力系数高于西北工业大学数据，而与 Delft 数据差

别较小。由于翼型失速之后，其气动性能较不稳

定，升阻力系数都需修正，而每个单位修正的方法

不尽相同，但我们真正关心的是在翼型失速之前的

气动性能，所以本实验的实验方法及测试数据是有

效的。
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图3 实验结果对比

Fig. 3 Comparison of experimental results

图 4 为不同攻角下，翼型表面升阻力系数分

布。由图 4 可见，在 - 10°、 - 5° 攻角时，翼型处于

负攻角，翼型上下表面的压差与正攻角时相反，随

着负攻角的减小上下表面的压差逐渐减小。在 0°、
5°攻角时，随着攻角的增加，翼型上下表面的压差逐

渐增大，但压力系数曲线未出现压力平台。随着攻

角的增加，10°攻角时在翼型上表面的尾缘出现了小

的压力平台，此时在翼型尾缘处发生了较小尺度的

流动分离。而 15°攻角时压力平台向翼型前缘推

移，在约 0.5C 处出现了压力平台，此时翼型分离尺

度变大。在 20°、25°攻角时，翼型的压力平台继续

前移，在 25°时，在距前缘约 0.2C 处产生压力平台，

此时翼型出现较大的流动分离。
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Fig. 4 Distribution of lift and drag coefficient on airfoil surface
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图 5 为不同攻角时，尾耙处的总压系数。总压

系数亏损得越多，说明翼型的压差阻力越大。由

图 5 可见，从-10°向+5°攻角变化时，尾耙处的总压

亏损逐渐减小，而-5°、0°、5°这 3 个攻角时，尾耙处

的总压亏损差别较小，这也对应着在这 3 个攻角时

其阻力系数相差不多。从 10°~25°攻角变化时，尾

耙处的总压亏损面积越来越大，说明随着攻角的增

加翼型的差阻力也越来越大。
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图5 尾耙处总压系数

Fig. 5 Distribution of total pressure coefficient of tail rake

图 6 为不同攻角时，翼型吸力面丝线显示图

片，图片中点划线位置为距前缘 0.2C 位置，虚线为

叶片表面分离位置。由图 6 可见，在 0°攻角时，翼

型表面丝线排列规则，说明此时翼型表面流动顺

畅，翼型吸力面未发生流动分离。5°攻角时，在翼型

尾缘丝线变得紊乱，此时在翼型尾缘处发生了较小

的流动分离。而 10°~20°攻角范围内，随着攻角的

增加，丝线紊乱的区域继续扩大，分离流线向前缘

移动。22°攻角时，翼型吸力面的分离线已达到距前

缘 0.2C 处，25°攻角时，分离线位于 0.2C 处的上游，

分离位置几乎占据了整个翼面。从图 6 中也可发

现，分离区域基本上中间分离较大，在翼型上下端

壁分离尺度较小，对应着分离线向中间突出，这是

因为上下端壁存在较小的缝隙，缝隙中的流体在一

定程度上破坏了壁角涡，还在一定程度上减小了上

下端壁处翼型表面的分离涡，所以上下端壁处分离

尺度较中间小。

0.2C

�� ��

a. α=0° b. α=5° c. α=10° d. α=15°

e. α=18° f. α=20° g. α=22° h. α=25°
图6 翼型表面丝线

Fig. 6 Airfoil surface threads

3 带涡发生器翼型

3.1 实验方案

实验翼型参数见 2.1 节，VGs 布置于距前缘

0.2C 处，带 VGs 的实验翼型及 VGs 的排列方式见

图 7，VGs 几何参数及排列参数见表 1。定义两对

VGs 之间的距离为 VGs 间距 S（见图 7）。研究 4 个
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涡发生器间距对翼型气动性能的影响，4 个间距分

别为 5H、7H、13H、19H（H 为 VGs 高度）。实验

条件及攻角范围同 2.1 节。

表1 VGs几何及布局参数

Table 1 VGs geometric parameters and arrangement

安装角

β/（°）
20

弦长

λ/H
2.5

高度

H/mm
6

间距

S/H
5、7、13、19

节距

λ/H
5

H

S

λ

β
0.2C

	


VGs

图7 实验翼型及VGs排列方式

Fig. 7 Test airfoil and VGs geometric models

3.2 实验结果

图 8 为有、无 VGs 时，翼型升阻力系数及升阻

比曲线。由图 8a 可见，对于翼型的升力系数，洁净

翼型在 8°攻角左右发生失速，翼型失速后升力系数

基本保持不变。而带涡发生器翼型在 8°攻角时未

发生失速，升力系数继续增加。带 VGs 翼型的升力

系数较洁净翼型均有所提高，带 VGs 翼型失速攻角

变大。对比不同 VGs 间距的差别，在 8°攻角之前，

不同 VGs 间距升力系数基本无差别，在 8°攻角之

后，S = 19H 时升力系数最低；从最大升力系数来

看，S = 5H 时升力系数最高，S = 7H 次之；而在 21°~
23°攻角时，S = 7H 与 S = 13H 升力系数差别较小，

且均高于 S = 5H 。图 8b 为翼型阻力系数分布，由

图 8b 可见，S = 19H 时其阻力系数与洁净翼型差别

较小，而其余 3 个 VGs 间距在洁净翼型失速之后均

能降低翼型阻力系数。对比 4 个 VGs 间距的差别，

在 8°攻角之前，S = 19H 时其阻力系数最低，而在 8°
攻角之后，其阻力系数最大；在 13°~21°攻角范围

内，S = 13H 的阻力系数最大，S = 5H 的阻力系数最

低。图 8c 为翼型升阻比分布，由图 8c 可见，在 8°
攻角之前，VGs 间距 S = 13H、19H 时，均增加了翼

型的最大升阻比，且 S = 13H 时增加的最多。而其

余 2 个 VGs 间距降低了翼型升阻比。在 8°攻角之

后，S = 19H 时其升阻比与洁净翼型差别较小，而其

余 3 个 VGs 间距均能增加翼型升阻比。不同 VGs
间距之间，在 8°攻角之前，S = 13H 时升阻比最大，

而在 8°攻角之后，S = 5H 时升阻比最大。由图 8c
可见，涡发生器增加了最佳升阻比的攻角范围。
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图8 有无VGs时翼型气动性能

Fig. 8 Curves of lift，drag coefficient and lift-drag ratio with-no VGs

图 9 为有、无 VGs 时翼型表面 Cp 分布曲线。

由图 9 可见，在 0°、5°攻角时，有无 VGs 翼型的 Cp

曲线基本重合，此时 VGs 对流场并未起到多大作

用；在α=10°攻角时，VGs 均能在一定程度上推迟或

抑制压力平台。当 S = 19H 时，在翼型尾缘处出现

了较小的压力平台，而其余 3 个 VGs 间距均未出现

压力平台；在α=15°、18°攻角时，VGs 间距 S = 19H

的 Cp 曲线出现压力平台的位置更靠近前缘，S = 5H
时 Cp 曲线未出现压力平台，S = 7H 与 S = 13H 的 Cp

曲线分布差别较小；在α=20°攻角时，VGs 间距

S = 19H 时 Cp 曲线与洁净翼型差别较小，而其余 3
个 VGs 间距 Cp 曲线压力平台较小，且均能推迟压

力平台；在α=22°攻角时，VGs 间距 S = 5H 时 Cp 曲线

与洁净翼型基本重合；在α=25°攻角时，有无 VGs 翼
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型的 Cp 曲线基本重合，此时 VGs 已起不到流动控

制的目的，由图 6 可知，此攻角时洁净翼型流动分

离位置已位于翼型前缘 0.2C 上游，分离位置在 VGs
安装位置上游，所以此时 VGs 已无流动控制目的。
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图9 翼型表面 Cp 分布

Fig. 9 Distribution of Cp on airfoil surface

图 10 为翼型尾耙处总压系数分布。由图 10
可见，在 0°、5°、10°攻角时，有无 VGs 时尾耙总压损

失相差不多，故在该攻角范围内，有无 VGs 翼型的

型阻差别较小；在α=15°、18°、20°时，VGs 间距

S = 19H 时翼型的总压损失比洁净翼型总压损失大，

而其余 3 个 VGs 间距比洁净翼型总压损失小；而

22°攻角时，带 VGs 翼型的总压损失均小于洁净翼

型，但 VGs 间距 S = 19H 时总压损失仍大于其余

3 个 VGs 间距；α=25°攻角时，有无 VGs 时翼型的总

压系数差别较小。
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图10 尾耙总压系数分布

Fig. 10 Distribution of total pressure coefficient of tail rake

4 结 论

本文以风力机专用翼型 DU93-W-210 翼型为研

究对象，采用风洞实验方法研究 4 组涡发生器间距



2416 太 阳 能 学 报 39卷
对翼型气动性能的影响规律，得到以下结论：

1）在洁净翼型失速攻角之前，VGs 流动控制效

果不明显，VGs 对翼型气动性能影响较小；在洁净

翼型失速攻角之后，VGs 可有效推迟流动分离，增

加升力系数、降低阻力系数，增加升阻比，增加翼型

失速攻角；继续增加攻角，当分离位置处于 VGs 安

装位置上游时，VGs 已不能起到流动控制的目的。

2）VGs 存在最佳间距，若从翼型的最大升力系

数来看，当间距 S = 5H 时翼型升力系数最大，但涡

发生器在翼型失速攻角之前降低翼型的升阻比，失

速之后增加升阻比，扩大翼型最佳升阻比的攻角范

围。而 S = 13H 时翼型的升阻比效果更好。
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EXPERIMETAL STUDY OF INFLUENCE OF VORTEX GENERATORS
SPACING ON AIRFOIL AERODYNAMIC PERFORMANCE

Hu Hao1，Li Xinkai2，Wang Xiaodong3，Kang Shun3

（1. Electric Power Institute，North China University of Water Conservancy and Hydropower，Zhengzhou 450045，China；
2. Institute of Engineering Thermophysics，Chinese Academy of Sciences，Beijing 100190，China；

3. School of Energy Power and Mechanical Engineering，North China Electric Power University，Beijing 102206，China）

Abstract：The DU93-W-210 wind turbine airfoil as the research object，studied 4 groups of vortex generators spacing
（ S = 5H，7H，13H，19H ，H is the hight of votex generators）influence on the aerodynamic performance of the airfoil
using wind tunnel test method. Experimental results showed that in the clean airfoil stall angle，8 degrees，the lift
coefficient of airfoil vortex generator the effect is small. And for the drag coefficient and lift drag ratio，when the spacing
is 5H，7H will make the airfoil drag coefficient increases，the drag of S = 5H increased up to 27%，lower than 19%.

When spacing is 13H and 19H the airfoil lift drag，drag coefficient decreases，the S = 13H drag was most reduced
70%，liters drag increased by 160% than most；in the airfoil stall angle，8 degrees，vortex generator can increase the
lift，reduce drag，increase the lift drag ratio，when S = 5H the lift coefficient of airfoil increased up to 48%，increase
the stall angle near 10 degrees，and in this angle range，S = 5H the lift drag ratio increased most. So is not necessarily in
the angle of vortex generator range increase the lift drag ratio，but will increase the angle range of airfoil lift drag ratio
optimal. Therefore，vortex generator has the best spacing，if from the maximum lift coefficient judge，when the spacing is
5H the effect is the best，if from the maximum lift drag ratio judge，when the spacing is 13H the effect is better.
Keywords：vortex generators；airfoil；aerodynamic performance；wind tunnel experiment


