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风力机翼型动态失速气动特性仿真 

刘  雄 1，梁  湿 2，陈  严 1，张石强 2，陈  淳 2 
(1. 汕头大学工学院，汕头 515063；2. 中材科技风电叶片股份有限公司，北京 100092) 

摘  要：基于 Beddoes-Leishman(B-L)半经验动态失速模型，从附着流、分离流和动态涡三个方面阐述了风力机翼

型在动态失速情况下非定常气动力系数的计算方法。在此基础上根据风力机翼型工作时的实际特点对原 B-L 模型

中分离流和动态涡气动力系数的计算进行了改进，并将模型扩充到适用于全范围攻角的动态失速计算。利用所编

制的程序仿真了风力机翼型 S809 和 NACA4415 动态失速下的升力、阻力和力矩系数。计算结果与实验数据吻合

良好。改进模型与原 B-L 模型计算结果的对比表明，改进后的模型提高了对非定常气动力系数计算的精确性和适

用区间，能更好地预测动态失速气动力的变化。 
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DYNAMIC STALL SIMULATION OF WIND TURBINE AIRFOILS 

LIU Xiong1 , LIANG Shi2 , CHEN Yan1 , ZHANG Shi-qiang2 , CHEN Chun2 

(1. School of Engineering, Shantou University, Shantou 515063, China; 2. Sinomatch Wind Power Blade Co., Ltd., Beijing 100092, China) 

Abstract:  Based on the Beddoes-Leishman (B-L) semi-empirical dynamic stall model, the dynamic stall 

characteristics of wind turbine airfoils were studied through the analysis of attached flows, separated flows and 

dynamic vortices. According to the operating conditions of wind turbine airfoils, the method for evaluating 

dynamic stall coefficients associated with the separated flows and dynamic vortices in the B-L model was 

amended. The amended model was also extended to produce transient aerodynamic force coefficients over the 

entire range of possible angles of attack. The lift, drag and pitch moment coefficients of wind turbine airfoils S809 

and NACA 4415 during dynamic stall were calculated. The simulation results showed good agreement with 

experimental data. Compared with the original B-L model, the present model shows considerable improvements 

in accuracy when predicting the transient aerodynamic force coefficients and is capable of producing better 

dynamic stall estimations. 
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在水平轴风力机中，叶片是其最关键的部件之

一[1]，叶片翼型的气动性能对整个风力机的运行和

使用寿命起着决定性的作用[2―3]。而目前由静态理

论计算得到的载荷只有动态实测值的 50%~70%[4]，

因此有必要建立更加精确的动态气动载荷分析程

序。对动态失速等非定常气动特性的精确建模是风

力机动态气动载荷分析的前提[5―6]。动态失速是指

当翼型进行俯仰振荡运动时，其失速攻角比翼型静
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止时的失速攻角要大，且翼型空气动力特性随攻角

变化的曲线出现迟滞的现象[7]。此时的气动力系数

特性与稳态数据会出现明显的偏差，极大地增加风

力机的动态载荷和输出功率，从而对风力机的结构

载荷设计产生严重影响。在现代风力机的设计中，

设计者也开始意识到对翼型的失速运行的深入了

解非常重要，深入研究翼型动态失速特性对改进翼

型设计和提高风力机的气动效率也有十分重要的

意义[8]。 

动态失速理论模型的研究起始于 20 世纪 50 年

代，第一个解释模型是 Boeing-Vertol 模型[9]。该模

型建立动态失速和静态失速攻角的关系，基于该关

系计算翼型的动态攻角并由静态气动数据插值得

到动态气动力系数。Tran 和 Petot 于 1981 年提出了

ONERA 模型，该模型采用三阶微分方程描述各气

动力系数[10]。其后，Beddoes 和 Leishman 建立了

Beddoes-Leishman(B-L)动态失速模型。该模型综合

考虑了附着流的流动延迟效应和流动分离的所带

来的影响。由于最初针对直升机的转子动力学，因

此模型包含了与马赫数有关的非定常附着流的表

达，以及相当复杂的表达流动延迟的方程[11]。其后

所提出的 Øye 模型则忽略了附着流的瞬态效应，引

入静态等效附着程度的一阶滤波器来表示动态失

速 [12]。以上模型中实用性较强的为半经验的

ONERA 模型和 B-L 模型。B-L 模型由于更多地考

虑了运动翼型的绕流物理特性，能更好地模拟翼型

动态失速特性，因而被广泛采用。部分实验室和研

究机构在B-L模型的基础上也发展了各自的简化模

型或进行相关修正用于动态气动特性的计算[13―16]。 

随着风力机向大型化、柔性化和变桨距方向发

展，要求有更加精确的模型来计算其在非定常工况

下的气动特性。本文在 B-L 模型的基础上，考虑风

力机翼型工作时的实际特点，通过对有关气动力系

数计算方法的改进来仿真风力机翼型在动态失速

下的气动力系数。对实际风力机翼型 S809 和NACA 

4415 的动态失速气动特性进行了计算，并与实验数

据进行了对比。 

1  B-L 模型及其改进 

B-L 模型是由 Beddoes T S 和 Leishman J G 建

立的对二维叶片进行动态气动计算的较为成熟的

模型[11]。模型根据动态气流的影响分为附着流、分

离流和动态涡三个过程，不同的过程用不同的方程

来描述。模型采用固定在翼型上的坐标系，气动力

系数分量是法向力系数 CN(垂直于弦长方向)和切

向力系数 CT(弦长方向)。而定常的气动力数据通常

是以升力系数 CL 和阻力系数 CD 的方式提供(下面

分别以上标 st 表示静态气动数据，dy 表示动态气动

数据)，因此首先要将其变换到翼型坐标系中[5]。图

1 与式(1)分别为坐标转换关系及公式。 

CL

CN

CT

CD

O
 

图 1  翼型的两种坐标系统 

Fig.1  Coordinate systems for the airfoil 

N D L

T D L

sin cos

cos sin

C C C

C C C

 
 

 
  

        (1) 

下面将分别从附着流、分离流和动态涡三个方

面来描述 B-L 模型。 

1.1  附着流 

准确模拟附着流的气动特性是求解非定常气

动力的前提条件，附着流可通过阶跃响应的叠加来

模拟。总的阶跃响应对法向力的影响由两部分组

成：一是非环流项，用 I
NC 来表示，它开始时是脉

冲的并且随时间迅速衰减；二是环流项，用 C
NC 来

表示，它很快增长到接近定常状态的值并保持稳 

定[16]。非环流项和环流项都可由递推的方法计算得

到，附着流情况下，总的法向力系数是由环流和非

环流两部分组成，即： 
pot C I
N N NC C C                  (2) 

切向力可以用如下公式得到[11]： 
pot pot 2
T N E N Etan ( )C C C M      (3) 

式中， E 为去除尾流影响后的攻角。 

由非环流引起的力矩系数变化可由下式计算： 

I
M

1
( , )IC S M

M        
      (4) 

1.2  分离流 

1.2.1  前缘分离 

确定并表示出前缘发生分离的条件对模拟动

态失速非常重要。分析静态的翼型实验数据，可得

到一个静态的临界值 CN=CNL，该值对应于前缘分
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离开始时的临界压力，这样就可以确定失速开始的

范围。对于非定常情况即为附着流下总的法向力系

数 pot
NC ，非定常情况下随攻角变化的法向力系数

CN(t)有滞后效应，同样与 CN(t)有关的前缘压力也有

滞后效应[16]。为了得到分离时的有效攻角，需要考

虑由于压力响应滞后而引起的攻角偏移。模型采用

一阶延迟方程描述压力响应滞后对法向力的影响： 

N N N

p

d

d

C C C

S T

 
             (5) 

因此，当 N NL( )C t C  时，前缘分离或激波引起

的分离开始；而如果已经进入了失速计算，那么

N NL( )C t C  也可以作为判断流体重新附着的标准。 

由滞后的法向力系数 NC 可得到此时与之对应

的有效攻角： 

N
0

N ( )

C

C M

 


             (6) 

式中， 0 为 CN=0 时的攻角。 

1.2.2  后缘分离 

对风力机而言，如果使用动态翼型数据，后缘

分离被认为是最重要的现象[17]。与后缘分离有关的

环流损失会引起升力、阻力和俯仰力矩系数的非线

性特性。后缘分离引起的翼型非线性气动特性可用

基尔霍夫(Kirchhoff)模型来模拟。 
2

st
st
N N 0

1 ( )
( ) ( )

2

f
C C 


  

   
 
 

   (7a) 

st st
T N 0( ) ( ) tan( ) ( )C C f         (7b) 

式中，f 是与攻角有关的分离点位置，在翼型表面

可以用 f=x/c(f=0 时完全分离，f=1 时为完全吸附)

来表示，其中 x 是分离点到前缘的距离，c 是弦长，

如图 2 所示[14]： 

 
图 2  Kirchhoff 流中平板分离流的后缘分离点位置 

Fig.2  The trailing edge separation point f defined in the 

Kirchhoff flow past a fiat plate 

通过反求式(7)就可得到攻角和流动分离点的

关系式(以 fN表示法向，fT表示切向)： 
2

st
st N

N
N 0

( )
2 1

( )

C
f

C 


 

 
  

  
       (8a) 

2st
st T

T
N 0( ) tan( )

C
f

C    
 

   
     (8b) 

对大部分翼型来说，在小攻角情况下通过式(8a)

计算得到的静态法向分离点 st
Nf 与通过式(8b)计算

得到的静态切向分离点 st
Tf 相差不大。再通过指数

函数来拟合法向分离点和切向分离点对攻角的函

数关系后所得到的曲线基本上是一致的。因此在原

B-L 模型中，分离点是通过式(8a)计算得到，再通

过分段指数函数拟合得到分离点 f 随攻角的变化

关系，而不再计算切向分离点，并在以后的计算中

通过拟合得到的曲线关系来计算有效分离点，具体

参考文献[11,18]等。 

但通过研究发现，这种方法对运行攻角范围比

较广的风力机翼型来说，通过拟合得到的分离点再

利用式(7)反求得到的法向力和切向力系数在稳态

情况下就与原始数据不能很好的吻合。经过分析得

出主要由以下几个方面原因引起：其一是通过分段

指数函数拟合的分离点曲线不能完全反映分离点

的大小及变化趋势，尤其是要同时反映法向分离点

和切向分离点，通过指数函数拟合来表示分离点 f

与攻角的曲线丢失了一些重要的特征；其二是这

种方法有时不易找到满意的表达式并只在一定的

攻角范围内有效[19]，对不同翼型在不同雷诺数下的

曲线需要分别拟合，费时费力；其三是分离点虽然

在物理意义上表示气流分离的程度，但计算得到的

法向分离点和切向分离点之间毕竟存在差别，不足

以用同一个变量来反映。基于以上原因，本文分别

计算法向分离点和切向分离点来用于法向力和切

向力的计算，并在计算出特定攻角下各自的分离点

后，存储成与攻角对应的值，采用查询表格的形式，

由攻角分别得出法向分离点和切向分离点，其他分

离点通过在这些分离点之间线性插值来得到。这既

能得到比较精确的结果又省去了曲线拟合的工作，

还增强了程序的通用性。 

此外，上述由式(8)计算得到的分离点经过平方

后都是正值，但实际上存在某些攻角需要负的分离

点才能重新得到之前的气动力系数。这种由于平方

而引起分离点负号丢失的现象也会极大的影响气

动力系数的计算。为了消除这种影响引入符号函数

sign 做如下改进，改进后的分离点计算公式为： 
st 2

N N Nsign( )f t t               (9a) 

st 2
T T Tsign( )f t t               (9b) 



206 工    程    力    学  

式中： 
st
N

N
N 0

( )
2 1

( )

C
t

C 


 

 


；        

st
T

T
N 0

( )

( ) tan( )

C
t

C 


  




。        

图 3 为 S809 翼型在雷诺数为 1.0×106时通过改

进后的公式计算得到的法向和切向分离点，图中同

时给出了原 B-L 模型采用的分离点拟合曲线。可以

看出，拟合曲线在 0°~20°攻角范围内虽然反映了分

离点的变化趋势，但数值相差比较大，精度比较低。

在 20°攻角后则没有反映出分离点的变化特点，只

是大体接近。总的来说，分离点拟合曲线既没有反

映出法向分离点随攻角先减小后又有增大的变化

趋势，也没有反映切向分离点有负值的特点。另外

从图中还可以看出，对于 S809 翼型，法向分离点

和切向分离点的差别比较大，最大偏差达 120%。

因此利用法向分离点来计算切向力系数会引起较

大的误差。 

分
离
点
位
置

f

 
图 3  S809 翼型在雷诺数为 1.0×106时的静态分离点 

Fig.3  Static separation point of S809 airfoil at Re =1.0×106 

图 4 则显示了通过原 B-L 模型采用的分离点拟

合曲线和本文的分离点计算方法分别反求得到的

法向力和切向力。结合图 3 可以看出，通过原 B-L

模型拟合分离点反求的法向力和切向力只在小于

15°攻角范围即翼型气动力系数线性变化区域内与

原始数据吻合较好，大于这个攻角范围后则不能反

映原始气动力的变化趋势，且偏差较大；此外，由

于原 B-L 模型中分离点全为正值，在切向力的计算

中无法反映出负值的特点。 

通过式(9)得到分离点后，将式(6)得到的有效攻

角在法向分离点和切向分离点对攻角的表格中通

过查表线性插值，就可以得到有效分离点 Nf 和 Tf 。
然后通过对 f 的一阶延迟来产生最终的非定常尾

迹动态分离点 f ，其方程可表示为： 

f

d

d

f f f

S T

  
             (10) 

 
图 4  S809 翼型通过分离点反求得到的气动力 

Fig.4  Reproduced aerodynamic forces using  

separation point location of S809 

式(7)中气动力系数的计算是针对定常情况的，

考虑到非定常并结合之前分离点的修正，在计算出

动态分离点 f 后，用动态分离点来修正非定常情况

下附着流总的法向力和切向力即可得到对应的后

缘分离非线性法向力系数 f
NC 和切向力系数 f

TC 。最

终用于计算分离流气动力系数的公式为： 
2

N Nf pot
N N

1 sign( )
( )

2

f f
C C

  
 
 
 

   (11a) 

f pot
T T T T( ) sign( )C C f f            (11b) 

图 5 显示了 S809 翼型在作正弦规律俯仰运动

时(图中=(2Vk)/c，k 为衰减频率，c 为弦长)由各静

态分离点得到的动态分离点曲线。动态分离点曲线

的回路是引起翼型动态失速气动力系数出现迟滞

现象的主要原因，其大小及变化趋势直接影响翼型

非定常气动力系数的计算。图中可以看出原 B-L 模

型所采用的拟合曲线计算得到的动态分离点与实

际的法向和切向动态分离点曲线差别很大，势必影

响到动态气动力的计算精度。从后面的仿真结果可

以验证改进后的分离点计算方法有效地提高了模

型的计算精度。 

对由后缘气流分离引起的非线性力矩系数
f
MC ，由 Kirchhoff 理论不能直接得出，与分离点 f

随攻角的变化关系类似，在原 B-L 模型中是通过

对分离点和力矩系数的多项式拟合来实现的。这种

通过曲线拟合的方法同样只在一定的范围内适用，

并且需要多段曲线组合，超出范围后拟合出的曲线

与实际数据之间的偏差很大。本文采用文献[20]提

出的通过动态攻角的方法来确定非定常力矩系
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数，具体思路是：首先将静态条件下的攻角和相应

的力矩系数存储成对应的表格，然后通过式(6)计算

得到有效攻角，然后在有效攻角的基础上得到动

态攻角，最后通过动态攻角在静态条件下攻

角与相应力矩系数存储成的表格中插值得到动态

力矩系数 f
MC 。其中动态攻角的计算类似于式

(10)动态分离点的计算，通过对有效攻角的一阶

延迟来得到，其方程可表示为： 
d

dS T

    
             (12) 

 
图 5  S809 翼型的动态分离点 

( 14 10sin( ), 0.1, 0.08t k M     ) 

Fig.5  The transient separation point of S809 airfoil 
( 14 10sin( ), 0.1, 0.08t k M     ) 

1.3  动态涡 

模型使用涡流升力来描述涡流的产生和分离

对升力的影响，涡法向力系数的增量 cv 由非定常环

流法向力和由 Kirchhoff 理论近似得到的非定常法

向力的差值决定，即： 
C f

v N Nc C C               (13) 

总的涡法向力系数 v
NC 随时间按指数规律递

减，但同时也被新的涡流补充，因此涡流升力的变

化规律可以表示为： 

vv
v N
N

v

d
d d
d

c
CC S

S T


           (14) 

在涡产生、向后缘移动直至脱落进尾流的过程

中，翼型的压力中心随着涡的弦向位置的变化而变

化，当涡到达翼型后缘时，压力中心的变化达到最

大值。分析大量与动态失速有关的实验数据，压力

中心与 1/4 弦长处的距离可用经验公式表示如下： 

v
v

v

π
0.2 1 cos

l

CP
T

  
      

      (15) 

其中， v 是无量纲时间参数( v 0  时动态失速涡从

翼型上表面开始分离， v vlT  时涡到达翼型后缘)。

由于压力中心后移而导致的对 1/4 弦长处的俯仰力

矩增量为： 
v v
M v NC CP C                (16) 

在原 B-L 模型中，并没有指出涡流对切向力的

影响，但根据文献[15,19]的研究，涡流对切向力也

有影响，特别是在大攻角情况下比较明显，涡流对

切向力的影响在此表示为： 
v v
T N v(1 )C C               (17) 

以上式(5)、式(10)、式(12)、式(14)和式(15)中，

TP、Tf、T、Tv、Tvl 为经验时间常数，是基于大量

实验数据得到的，在有关 B-L 模型的相关论文中有

它们的推荐值[11,20](TP、Tf、T、Tv、Tvl 的推荐值分

别为 1.7、3.0、0.3、6.0、11.0)，这些推荐值对所有

翼型来说一般都能得到较理想的结果；另外瑞典航

空研究所(FFA)基于 B-L 模型理论采用移动渐近线

法(MMA)对多种翼型在不同衰减频率下的时间常

数进行了优化并得到了它们对应的优化值，也可用

于计算，具体可参考文献[21]。 

综上所述，发生动态失速时，总的非定常动态

法向力系数、切向力系数和力矩系数可表示为： 
d f v
N N N

yC C C                  (18) 

d f v
T T T

yC C C                  (19) 

d I f v
M M M M

yC C C C              (20) 

得到翼型坐标下的非定常气动力系数 d
N

yC 和
d
T

yC 后，将其投影到垂直和平行于风速的方向上，

加上零升力攻角对应下的阻力系数 D0C ，就可以得

到非定常动态升力系数 d
L

yC 和阻力系数 d
D

yC 。 
d d d
L N T

d d d
D N T D0

cos sin

sin cos

y y y

y y y

C C C

C C C C

 

 

  


  
 (21) 

2  模型扩展 

在原 B-L 模型中，只考虑了大约从-10°~30°的

攻角范围。但实际上风力机运行时的攻角远远超过

这个范围，在设计时，需要考虑从-180°~180°的全

范围攻角以计算各种不同工况下的载荷。这就需要

对模型进行改进，以使模型适用于全范围攻角。虽

然以上通过查表插值的方式可在全范围攻角内计

算，但目前还缺乏大攻角区间的翼型气动数据，静

态的气动数据也是通过平板理论扩展至 90°，然后

对 90°以外的攻角以 90°为轴缩放和映射而来的[8]。

根据一般翼型空气动力特性与绕翼型的流动，按攻

角大小一般可以划分为附着流(-10°~10°)、失速区
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(10°~30°)和深失速区(30°~90°)三个流动区[7]。因此，

类似于静态气动数据的扩展，将攻角扩展至±90°以

外。对于±90°以外的攻角，其气动数据按照修改后

的攻角进行计算，修改后的攻角m定义如下[19]： 

m

m

m

,| | 90

180 , 90

180 , 90

  
  
  

 
     
       

≤

    (26) 

这里，为当前的攻角，m为修改后用于计算

的攻角。 

3  算例 

基于改进的 B-L 模型，编写出计算程序，对风

力机翼型 S809 和 NACA4415 的升力系数、阻力系

数及力矩系数进行了仿真。为了使仿真结果与实验

数据进行对比，计算中的一些初始化参数(如弦长、

风速、衰减频率等)采用与风洞实验时相同的参数，

这里用的实验数据为俄亥俄州立大学(OSU)所进行

的风洞实验数据[22―24]。计算中使攻角以正弦规律振

荡，即 mean amp sin( )t     。 

图 6 和图 7 显示了 S809 翼型在不同工况下采

用原B-L模型与改进B-L模型分别仿真得到的结果

与实验数据的对比。图中可以看出改进前后的模型

都较好的反映了动态失速过程中气动力的变化趋

势，其中改进后的模型仿真结果与实验数据吻合程

度更好，准确地预测了动态失速过程中关键攻角处

气动力的变化。而原 B-L 模型由于对分离点和力矩

系数是通过曲线拟合的方式来计算的，因此仿真结

果曲线变化比较平稳，对关键攻角处气动力的变化

表现不明显，尤其是阻力系数。此外，在大攻角时

原 B-L 模型没有考虑涡流对切向力的影响，使得计

算出的阻力系数比改进后的模型及实验数据低。不

过改进后的 B-L 模型在两种工况下 25°攻角附近也

都低估了动态涡流引起的气动力变化，没有预测到

气动力的极值。在流动分离区域判断气流是否重新

附着较实验数据提前，较早的进入了附着流。这导

致从分离流进入附着流时，仿真得到的气动力比实

验数据大，且大衰减频率下的现象比小衰减频率下

的现象更明显。 

图 8和图 9为NACA4415翼型的仿真结果与实

验数据的对比，同样可以看出改进后的 B-L 模型仿

真得的结果较原 B-L 模型与实验数据更接近，迟滞

回路更吻合，关键点处的变化趋势更明显，特别是

阻力系数。存在的问题是改进 B-L 模型同样没有准

确预测到动态涡的作用大小以及由附着流进入分

离流再回到附着流不是特别准确。 

总的来说，改进 B-L 模型较原 B-L 模型更好地

反映了动态失速过程中气动力的变化趋势，且随着

衰减频率的不断减小，振荡角速度越来越小而趋于

静态，仿真得到的结果也越来越与实验数据一致。

在非定常情况下时，升力系数和力矩系数除了由于

涡流建立和脱落而引起气动数据的突变没有准确

的预测到，其他情况下都较好地预测了其变化。而

阻力系数没有很好地反映动态失速过程中的迟滞

现象，在低攻角区间比实验数据明显，高攻角区间

则比实验数据稍弱。另外，在高攻角区间内，预测

的阻力系数较实验数据偏低。 
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图 6  S809 翼型的动态气动力仿真结果与实验数据的对比 

( 14 10sin( ), 0.1, 0.08t k M     ) 

Fig.6  Transient aerodynamic forces of S809 airfoil  
( 14 10sin( ), 0.1, 0.08t k M     ) 
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图 7  S809 翼型的动态气动力仿真结果与实验数据的对比

( 20 10sin( ), 0.078, 0.1t k M     ) 

Fig.7  Transient aerodynamic forces of S809 airfoil 
( 20 10sin( ), 0.078, 0.1t k M     ) 
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图8  NACA4415翼型的动态气动力仿真结果与实验数据的

对比 ( 14 10sin( ), 0.0287, 0.08t k M     ) 

Fig.8  Transient aerodynamic forces of NACA4415 airfoil 
( 14 10sin( ), 0.0287, 0.08t k M     ) 
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图9  NACA4415翼型的动态气动力仿真结果与实验数据的

对比( 20 10sin( ), 0.03, 0.09t k M     ) 

Fig.9  Transient aerodynamic forces of NACA4415 airfoil  
( 20 10sin( ), 0.03, 0.09t k M     ) 

扩展后的模型可以在全攻角范围内仿真翼型

的动态气动特性，图 10 显示了 S809 翼型在

k=0.078、M=0.1 下，平均攻角分别为±20°、±80°和

±140°，幅值为 10°时仿真所得的数据与静态数据的
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对比。从图中可以看出，仿真得到的动态气动力系

数与静态气动力系数存在明显的偏差，因此在风力

机的设计阶段，需要充分考虑动态失速对气动载荷

计算的影响，以正确反映其生命周期内的工作   

载荷。 

 

 

 
图 10  S809 翼型的动态与静态气动力数据对比，动态数据

来自 k=0.078, M=0.1 

Fig.10  Transient (k=0.078, M=0.1) and static aerodynamic 

forces of S809 airfoil 

4  结论 

(1) 基于 B-L 模型，考虑风力机翼型的实际工

作特点对模型进行了改进和扩展，特别是对分离点

和动态攻角的改进减小了数据拟合处理的工作量，

提高了模型计算的精确性和适用范围；考虑了涡流

对切向力的影响，使得大攻角情况切向力的模拟与

实验数据更接近；并以±90°攻角为轴映射得到修正

后的攻角，使得模型适用于全攻角范围下的计算。 

(2) 以 S809 和 NACA4415 翼型为例，仿真了

翼型在不同平均攻角、幅值、衰减频率和马赫数下

的动态升力、阻力以及力矩系数，与实验数据及原

B-L 模型计算结果进行了对比分析，结果表明模型

能较好地预测动态失速非定常气动力的变化。改进

模型相比原 B-L 模型，性能有了明显的提升，同样

也适用其他翼型的仿真计算。 

(3) 风力机工作时，叶片翼型的攻角是动态变

化的，所产生的动态气动力与静态气动力具有明显

的偏差，因此在载荷仿真过程中，需要充分考虑动

态失速的影响。 
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