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Abstract: In this paper, the writer uses the CFD method to numerically simulate the S809 airfoil which is specially 
used for large wind turbine and analyzes its static aerodynamic performance. In the calculation process, the writer 
uses Spalart-Allmaras turbulence model, k-ω turbulence model, k-ω turbulence model and SST k-ω turbulence 
model to make the fully turbulent simulation for S809 airfoil. It is found that the simulation result of the SST k-ω 
turbulence model is closest to the result of the experiment. Because the flow separation points predicted by the 
S-A and k-ω models are below the experiment result when the airfoil is at a high angle of attack, it will lead to the 
result that the lift force is significantly higher than the experimental values. In addition, the lift coefficient which 
is calculated by the k-ω turbulence model has larger error than other turbulence models, and the drag coefficient 
which is calculated by the k-ω turbulence model is also different with the experiment result. Then the writer com-
pares the press distribution on airfoil surface and the flow field structure in some typical conditions which are 
simulated by the SST k-ω turbulence model, and researches the S809 airfoil’s aerodynamic performance under the 
static stall. The simulation result shows that the separation point is on the suction surface of the airfoil when the 
separation of airfoil’s boundary layer flow occurs. It is moving to the airfoil leading edge with the increasing angle of 
attack until the separation of all the boundary layer in airfoil suction surface occurs. When the angle of attack is large 
enough, the separation vortex of wake is reattached to the airfoil surface, forming the two-time vortices. 
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摘  要：本文对 S809 翼型的静态气动性能用 CFD 方法进行了数值模拟和分析，在计算过程中，使用了 4 种湍

流模型对 S809 翼型进行了全湍流模拟，发现 SST k-ω湍流模型的模拟效果与实验结果 为接近。但是大迎角状

态下，S-A 模型和 k-ε 模型预测的气流分离点较实验值靠后，导致升力显著高于实验值。另外，k-ε湍流模型算

得的升力系数和 k-ω 湍流模型算得的阻力系数，与实验值的误差都比其他湍流模型大很多。之后又比较了 SST 

k-ω 湍流模型模拟的翼型几个状态下的表面压力分布和流场结构，研究了翼型静态失速下的气动性能。模拟结

果显示，翼型边界层流动发生分离后，分离点在翼型吸力面上，且随着攻角的增大，分离点向前缘移动，直到

整个翼型吸力面的边界层都发生了分离。当攻角足够大时，分离尾迹涡又重新附着在翼型壁面上，形成二次涡。 
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1. 引言 

随着人们环保观念的增强，对环境没危害的绿色

清洁新能源的研究开发越来越受到人们的重视，引起

了一股风能开发利用的热潮。据估计全球大约有 3.5 × 

1012 kw 的风能可以被开发利用，这个价值至少是世界

上可用水能的 10 倍[1]。风力发电是风能利用的主要方

式，风力机叶片是整个风力发电机组的核心部件[2]，

所以对于风力机叶片的二维状态下即翼型的气动力

计算则显得尤为重要。 

目前，广泛使用在水平轴风力机上的翼型族包括

两大类，一类是传统的航空翼型族，另一类是新型的

风力机专用翼型族，如 NREL S 系列、DU 系列、FFA

系列等翼型族。与航空器对翼型的要求不同，风力机

的运行工况非常复杂，对翼型有着特殊的要求，传统

的航空翼型越来越不能满足这种要求[3]。传统的风力

机通常选用 NACA 系列的航空翼型，这些翼型对前缘

粗糙度非常敏感，前缘受到污染会导致翼型性能大幅

度下降[4]。为了提高风力机运行时候的风能利用效率，

现代风力机逐渐放弃传统的航空翼型，而采用专门为

风力机设计的，更能满足风力机需求的专用新翼型，

比如由 NREL 研制的 S809 风力机专用翼型。 

本文使用 RANS 方法中常用的 4 种湍流模型，对

风力机专用翼型 NREL S809 在不同攻角下的静态气

动性能进行计算，对比分析升力系数和阻力系数分

布，评价各种湍流模型对计算结果精度的影响。 

2. 物理模型 

S809 翼型的外形轮廓如图 1 所示，该翼型是采用

Eppler 翼型设计软件设计的，它的外形是以坐标点而 

非解析的形式来定义的，相对厚度比起传统的航空翼

型要大得多，比较适用于低速层流的流动情况，其设

计目标为 大升力系数对前缘粗糙度不敏感以及低

阻力特性。该翼型曾在 Colorado State University (CSU)、

Ohio State University(OSU)和 Delft University of Tech-

nology(DUT)等大学风洞中进行实验[5]，实验数据丰富。 

3. 数值模拟方法 

本文采用 Gambit 生成 C 型结构网格，并用 Fluent

进行数值计算。计算过程中，雷诺数取为 Re = 

1,000,000，通过改变入流的方向来改变攻角的大小，

攻角的范围为−1.04 度到 20.16 度，计算边界层网格的

y+通过经验估算，取值为 。 52.33 10

3.1. 数值计算的基本方程 

由于风力机在其实际工作中的马赫数一般较低，

因此可假设翼型的绕流流动为不可压缩流动。同时这

里只考虑了翼型在静态时的绕流情况，因此可选择稳

态的 RANS 方程作为流动的控制方程。数值计算依据

的基本方程是二维连续方程和二维不可压 N-S 方程。 

二维连续方程： 
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Figure 1. Airfoil profile of S809 
图 1. S809 翼型轮廓 
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3.2. 网格划分 

本文数值计算网格在 Gambit 下生成，采用结构

网格，网格如下图 2 所示。 

网格为 C 型，翼型上表面布置 76 个节点，下表

面布置 77 个节点，并对翼型表面的网格进行了加密。

总共网格含有 12,195 个单元，12,451 个节点。 

4. 湍流模型 

由于任一物理量 的时间平均值可以表示为： 

 1
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同时，物理量的瞬时值 可以表达为时均值 和

脉动值之和，即： 

                     (5) 

根据雷诺时均的概念，可以得到如下的控制方程

组，其中第一式为连续性方程，第二式为雷诺时均形

式的 Navier-Stokes 方程，第三式为其他 变量方程。 
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Figure 2. Structure grid of S809 and part grid of S809 
图 2. S809 翼型结构网格及局部放大 
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观察第二、三两式可发现，一次项在时均前后形

式保持不变，而二次项在时均处理后则产生包含脉动

值的附加项，这些湍流脉动附加项反映了流体对流场

中各个物理量的输运特性和扩散特性，其中 i ju u   称

为雷诺应力。湍流脉动附加项的确定就是雷诺时均方

程计算湍流的核心内容，由于引入了湍流脉动附加项

这些新的流动变量，原有的方程个数不足，方程不封

闭，无法对问题进行求解。为了使方程封闭，则需要

引入一些关于湍流脉动附加项与时均值之间关系的

式子，且式子的数量要和引入的湍流脉动附加项数量

相同，这些关系式就是所谓的湍流模型[6]。 

目前在工程湍流问题中得到广泛应用的湍流模

式是涡粘模式，这是由 Boussinesq 仿照分子粘性的思

路提出的，即设 Reynolds 雷诺应力为： 

, , ,

2 2

3 3i j T i j j i k k ij iju u U U U k       
 

     (9) 

这里 0.5 i jk u u 是湍流动能， T 称为涡粘性系数。 

湍流模拟过程中，根据引入的附加微分方程的数

目，一般可将湍流模型分为几类：零方程模型，一方

程模型和二方程模型等。在风力机翼型气动性能计算

中，使用较多的湍流模型是Spalart-Allmaras(SA)模型、

k-ε模型、k-ω模型和 SST k-ω模型。 

Spalart-Allmaras(S-A)模型是一方程湍流模型，该

模型比起其他湍流模型相对简单，只需求解湍流粘性

的输运方程，不需要求解当地剪切层厚度的长度尺

寸。k-ε 模型是 为人所知和应用 广泛的两方程涡

粘性模型，该湍流模型对于壁面流动，在零或者小平

均压力梯度下，模拟结果和实验结果符合得较为一

致，但是对大的逆压梯度，其结果就不太正确了[7]。

所以，该模型不太适合用于求解翼型失速和分离这种

流动情况。而风力机实际工作中，其叶片的翼型必须

经常工作在失速甚至是深度失速的条件下，故使用 k-ε

湍流模型所得的结果误差较大。为克服 k-ε 湍流模型

的这一缺陷，人们提出了一种形式更简单的湍流模

型，即 k-ω湍流模型。由于原始 k-ω模型存在对自由

流条件过于敏感的问题[7]，对于入口处不同的 ω值，

模拟计算的结果也会有很大的不同。为了解决这个问

题，人们又发展了一种方法：在近壁面使用 k-ω模型，
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而在边界层边缘和自由剪切层使用 k-ε 模型，在边界

层内则混合使用这两种湍流模型，并根据一个混合加

权函数的大小进行加权平均，该混合函数用于边界层

内的过渡。为了有效结合 k-ω 和 k-ε 两种湍流模型，

统一把它们写成 k-ω形式。 

价不同湍流模型对计算精度的影响。 

图 3 即为分别使用 S-A 模型、k-ε模型、k-ε模型

和 SST k-ε 模型对 S809 翼型攻角从−1.04 度到 20.16

度的静态性能绕流模拟结果和实验结果的比较图，图

中比较了 S809 翼型的升力系数和阻力系数。从升力

系数比较图中可以看出，在攻角为 7 度之前，使用除

k-ε 模型以外的其余 3 种湍流模型所得的升力系数均

能和实验值保持一致走势，且差别不大。随着攻角的

增大，升力系数的实验值在 9 度以后基本就不增加了，

这说明实验已经发生了分离，而除了 SST k-ω模型以

外的其余 3 种湍流模型均无法模拟出这一流动现象，

升力系数依然随着攻角而增大。k-ε 模型对升力系数

的模拟误差很大，这也和其不能准确预测流动分离的

特性相符。同时从阻力系数的比较图中可以看出，在

9 度以前，不管是湍流模型模拟所得阻力系数还是实

验值，都随着攻角的增加变化不大。但 9 度以后，随

着攻角的增大，实验所得阻力系数增长的斜率逐渐增

大。在 9 度以前，实验所得阻力系数均非常低，S-A

模型和 SST k-ω模型所得结果也比较低，但 k-ε模型

和 k-ω模型所得结果就比较大，尤其是 k-ω模型。可

以认为，由于 9 度攻角以前流动还没有发生分离，所 

风力机实际工作中，其叶片的翼型必须经常工作

在失速甚至是深度失速的条件下，因此关于风力机翼

型的低速大攻角绕流的气动载荷计算与气动性能分

析非常重要。而要较好的解决翼型失速时的绕流特

性，对翼型进行精确的计算，湍流模型的选取非常关

键，所以，研究使用各个湍流模型对风力机翼型进行

气动载荷计算与分析，是极其有意义的。 

5. 结果分析 

采用 Spalart-Allmaras(SA)模型、k-ε模型、k-ε模

型和 SST k-ε模型对 S809翼型进行模拟，S809在DUT

的实验给出了在雷诺数为 Re = 1,000,000 下的翼型气

动数据，因此进行这一雷诺数下的数值模拟。计算时，

通过改变来流方向来改变攻角的大小，攻角范围为

−1.04˚到 20.16˚。翼型的气动性能通过升力系数和阻

力系数给出，并通过计算结果与实验数据的比较，评 
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(a) 升力系数 
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(b) 阻力系数 

Figure 3. Curve of lift and drag coefficient calculation results by four turbulence model and experiment 
图 3. 四种湍流模型模拟的 S809 翼型升阻力系数与实验值的比较 
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以翼型所受阻力主要是由流体粘性作用而产生的摩

擦阻力，所以这时阻力系数非常小而且变化不大。9

度以后，流动逐渐产生分离，特别到了 12 度以后，

阻力系数增长的斜率变大，这说明由于边界层的分

离，产生了很大的尾涡区，翼型阻力主要表现为压差

阻力，所以阻力系数显著增加。四种湍流模型在 9 度

以后的阻力系数增长斜率也都逐渐变大。从 4 种湍流

模型对翼型升阻力系数的模拟和实验值的对比中可

以看出，SST k-ω湍流模型模拟所得升阻力系数与实

验值 为接近。但是 4 种湍流模型预测的流动分离攻

角均比实验结果靠后，模拟结果的分离位置相对于实

验结果发生了延迟。同时由于模拟采用全湍流模拟，

在流动分离前，忽略转捩效应一方面将使得边界层厚

度偏大导致压强损失偏大，使得升力系数偏小，另一

方面湍流边界层壁面摩阻较层流边界层大，使得阻力

系数偏大。而在大攻角范围内，由于湍流模型未能准

确捕捉气流分离位置，导致升力系数偏高，而 S-A 模

型和 SST k-ω模型的阻力系数也比实验值偏低。同时，

k-ω 模型模拟的阻力系数偏大，而 k-ε 模型不管是升

力系数还是阻力系数均不够精确，这是因为 k-ε 模型

在逆压梯度的情况下不能准确的预测流动分离所导

致的。 

由于 SST k-ω湍流模型对二维翼型的绕流模拟效

果比其他湍流模型较好，故分析其对 S809 翼型绕流

模拟的流场。下图 4 分别给出了攻角为 1.02 度、5.13

度、9.21 度、12.23 度、17.21 度和 20.16 度时 S809  
 

  
(a) 1.02 度攻角 

  
(b) 5.13 度攻角 
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(c) 9.21 度攻角 

  
(d) 12.23 度攻角 

  
(e) 17.21 度攻角 
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(f) 20.16 度攻角 

Figure 4. Press distribution on airfoil surface and flow field structure 
图 4. S809 翼型表面压力分布和流场结构图 

 

离。从流线图也能够明显的看出，此时吸力面的气流

是牢牢附着在翼型物面上的。当攻角增加时，翼型吸

力面上的逆压分布逐渐往翼型前缘移动， 终使得翼

型吸力面上都是逆压梯度，而且逆压的强度也逐渐增

大。这样气流从翼型前缘往后缘的运动过程中，所需

克服的逆压增大，当逆向静压比气流的动压大时，流

动不再附着在壁面上，边界层发生分离，出现回流，

形成涡，即是翼型在 12.23 度、17.21 度和 20.16 度攻

角时的流线图情况，这三张流线图很好的反映了翼型

随攻角增大而产生的后缘分离过程。 

另外，从翼型表面压力分布还可以看出，随着攻

角的逐渐增大，在分离前，翼型吸力面和压力面上的

压力系数之间的差距逐渐增大，即两者所包围的面积

逐渐增大。分离前，翼型表面压力分布曲线所围成的

面积，就是翼型的升力系数[8]，所以这时的升力和升

力系数也是逐渐增大的。翼型表面压力分布曲线的面

积，反映了翼型上下表面的压力之差。而阻力由压差

阻力和摩擦阻力两部分组成，这时翼型前后的压差还

很小，总的阻力主要是摩擦阻力，所以阻力和阻力系

数变化不大。这也解释了之前升力系数和阻力系数模

拟中在临界攻角以前时的升力系数和阻力系数变 s 化

的情况。 

由攻角为 12.23 度、17.21 度和 20.16 度时的流线

图可知，此时流动已经发生了分离，而且是从后缘开

始，逐渐向前缘发展，即所谓的后缘分离，这是因为

S809 翼型相对厚度较厚所造成的。从这三种状态的翼

型表面压力分布图中可以看出，整个上翼面即翼型的

吸力面上都存在着逆压梯度，而且此时的逆压强度比

起之前的三张图也有所增大。但在攻角较大(如攻角为

1s7.21 度和 20.16 度)时，离开前缘不远后，吸力面上

的逆压强度基本保持不变。同时从流线图中可以看

出，首先在翼型的后缘发生分离。当攻角增大时，翼

型吸力面的分离逐渐从后缘往翼型前缘移动，翼型后

缘的涡也逐渐增大，在翼型吸力面上的大部分及其后

面形成了很大的涡区，回流影响的区域也逐渐扩大，

翼型进入了深度失速的状态。当攻角增大到一定程度

后(如攻角为 20.16 度时)，整个翼型吸力面的边界层都

发生了分离，翼型吸力面上的涡区从后缘扩展到了翼

型的前缘，并且分离尾迹涡在翼型吸力面的后缘又重

新附着在边界层上，形成了所谓的二次涡，在翼型吸

力面上形成两个主要回流区[9]。由于回流的影响，使

得翼型上下表面的压差减小，因此升力和升力系数都

会下降。而由于边界层的分离，产生了很大的尾涡区，

使得翼型前后的压差急剧增加，产生了很大的压差阻

力。边界层的分离区越大，压差阻力也越大。而且压

差阻力比起之前的摩擦阻力要大很多，所以此时翼型

的阻力和阻力系数会急剧上升。 

由以上六种攻角下 S809 翼型的流场结构图可以

看出，SST k-ω湍流模型对 S809 这种相对厚度较大的

风力机专用翼型，可以很好的模拟出翼型在静态失速

下流动后缘分离的整个过程，所以使用 SST k-ω湍流

模型对 S809 翼型进行静态气动性能的数值模拟，其
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结果是比较可靠的。 

6. 小结 

本文采用 Spalart-Allmaras(SA)模型、k-ε 模型、

k-ω模型和 SST k-ω模型对 S809翼型进行静态性能的

全湍流模拟，结果显示 SST k-ω湍流模型模拟效果

好。由于采用全湍流模拟，分离前阻力系数均大于实

验值，升力系数则小于实验值。但是大攻角状态下，

S-A模型和 k-ε模型预测的气流分离点较实验值靠后，

导致升力显著高于实验值。另外，k-ε 湍流模型算得

的升力系数和 k-ω湍流模型算得的阻力系数，与实验

值的误差都比其他湍流模型大很多。同时，翼型边界

层流动发生分离后，分离点在翼型吸力面上，且随着

攻角的增大，分离点向前缘移动，直到整个翼型吸力

面的边界层都发生了分离。当攻角足够大时，分离尾

迹涡又重新附着在翼型壁面上，形成二次涡。SST k-ω

湍流模型成功模拟了这一流动情况，可以认为使用

SST k-ω湍流模型对风力机二维翼型进行绕流数值模

拟是可行的。 

但是翼型在实际的静态失速过程中，在较小的攻

角下，翼型前缘存在层流段。由于层流边界层的能量

要比湍流边界层低，导致其克服吸力面较大的逆压梯

度的能力比较弱，所以实际上翼型的临界失速攻角要

小于全湍流模拟的临界失速攻角。本文仅是对 S809

翼型的静态气动性能做了全湍流的模拟，为了获得更

精确的模拟结果，需要在模拟过程中考虑从层流到湍

流的转捩的因素，作者将在以后的工作中继续深入研

究这一问题。 
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