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基于高阶格式的旋转类问题非定常
流动数值模拟研究

付炜嘉， 李杰， 娄琪琳

（西北工业大学 航空学院， 陕西 西安　 ７１００７２）

摘　 要：基于结构网格动态面搭接技术、五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ格式求解非定常 ＲＡＮＳ 方程，开发了用于旋

转类问题非定常流动数值模拟的计算分析程序，并针对典型旋转类算例进行了分析验证。 对 Ｃａｒａ⁃
ｄｏｎｎａ⁃Ｔｕｎｇ旋翼的计算结果表明：计算得到的旋翼桨叶表面压力分布与实验值吻合良好，计算程序可

以用于旋翼悬停、简单前飞状态的气动力数值模拟与分析；同时在计算网格分布相同情况下，五阶

Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ格式较三阶 Ｒｏｅ⁃ＭＵＳＣＬ格式对于旋翼尾迹的分辨率更高，计算得到的旋翼桨尖涡尾迹更

加清晰。 对螺旋桨机翼干扰问题的研究结果表明，所开发的计算程序对于刚性旋转类问题非定常流

动数值模拟具有很好的适用性，对于尾迹的捕捉具有较高的精度，满足工程实际应用的要求。

关　 键　 词：结构网格动态面搭接技术；五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ格式；旋翼；螺旋桨；非定常流动

中图分类号：Ｖ２１１．３　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０１６）０３⁃０４３１⁃０６

　 　 当前，计算流体力学（ＣＦＤ）技术已经成为空气

动力学问题研究的主要手段，被广泛地用于工程实

际问题的计算分析。 旋转类问题非定常流动数值模

拟一直是空气动力学研究的难点与热点，其难点主

要包括以下 ２个方面：①如何采用合理的网格技术

实现旋转运动；②如何提高尾迹模拟的精度。
旋转类问题在工程中随处可见，包括直升机旋

翼、螺旋桨、风力机叶片、航空发动机叶片等问题。
目前，研究者大多通过求解雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程对这

类问题进行数值模拟研究［１⁃４］。 从国内外有关旋转

类问题非定常流动数值模拟研究文献来看，大致有

２种研究倾向：①比较侧重于旋转物体本身的气动

力数值模拟分析，例如旋翼桨叶、螺旋桨桨叶和风力

机叶片的表面载荷分布及其相关力系数的计算。 ②
比较侧重于旋转物体尾迹的高精度数值模拟，通过

对数值方法的改进完善来提高尾迹涡模拟的模拟精

度，捕捉到更多的流动细节。 后者逐渐成为旋转类

问题非定常流动数值模拟发展趋势，对于螺旋桨问

题，螺旋桨的尾迹的模拟精度对于螺旋桨滑流与机

翼或飞机其他部件的气动干扰研究有重要的意义。
对于旋翼问题，旋翼桨尖涡的模拟精度对于深入研

究旋翼绕流机理、桨涡干扰、旋翼机身干扰以及旋翼

气动噪声预测至关重要［５］。 由此可见，有必要发展

一套适用于旋转问题的非定常高精度数值模拟研究

的计算分析程序。
本文采用结构网格动态面搭接技术实现物体的

旋转，基于五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ 格式和非定常 ＲＡＮＳ 方

程，开发了一套用于旋转类问题非定常流动数值模

拟研究的计算分析程序，并针对旋翼和螺旋桨等典

型算例进行计算分析来验证该计算程序的可靠性。

１　 数值计算方法

１．１　 控制方程

本文对旋转类问题流场的数值模拟是基于惯性

笛卡尔坐标系开展的，在惯性笛卡尔坐标下，积分形

式的非定常 Ｎ⁃Ｓ方程组可写作：
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∂
∂ｔ∬Ω Ｑ^ｄΩ ＋ ∬

Ｓ

Ｆ^·ｎ·ｄＳ ＝ ∬
Ｓ

Ｆ^ｖ·ｎ·ｄＳ （１）

式中， Ω为控制体，Ｓ为控制体边界，ｎ为 Ｓ微元的外

法向单位矢量，其余各参数具体含义见参考文献

［６］。 采用有限体积法离散求解上述方程，黏性项

采用二阶中心差分格式离散，流场分析基于全湍流

假设，采用 ｋ⁃ωＳＳＴ两方程湍流模型进行湍流数值模

拟，时间推进采用双时间迭代方法。
１．２　 空间离散格式

本文中所采用的数值计算方法对无黏通量项离

散选用基于迎风型通量差分分裂的 Ｒｏｅ格式。 针对

Ｒｏｅ格式构造了基于改进的 ＷＥＮＯ 方法对交界面

两边状态参量进行重构的五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ格式。
对于 Ｒｏｅ格式，在三维贴体正交坐标系下，穿过

网格单元界面的无黏通量可表示为

Ｆ^ ｉ ＋ １２
＝ １
２
［ Ｆ^（ｑＬ） ＋ Ｆ^（ｑＲ） －｜ 􀭹Ａｉｎｖ ｜ （ｑＲ － ｑＬ）］ ｉ ＋ １２

（２）
从（２）式可以看出，在采用 Ｒｏｅ 格式对 Ｎ⁃Ｓ 方程空

间项进行离散求解时，首先要求得网格单元体交界

面两侧变量的值 ｑＬ 和 ｑＲ。 通常对网格交界面左右

两侧的变量是通过插值得到的。 利用基于平均的网

格中心点处的值来插值得到网格交界面处的变量

值。 因此，对交界面处变量插值的精度就决定了整

个空间离散格式的精度。
由 ＭＵＳＣＬ 插值方法得到的三阶迎风差分格

式为

（ｑＬ） ｉ ＋ １２ ，ｊ，ｋ
＝ ｑｉ，ｊ，ｋ ＋ １

４
［（１ － ｋ）Δ － ＋ （１ ＋ ｋ）Δ ＋］ ｉ，ｊ，ｋ

（ｑＲ） ｉ ＋ １２
＝ ｑｉ ＋１，ｊ，ｋ － １

４
［（１ － ｋ）Δ － ＋ （１ ＋ ｋ）Δ ＋］ ｉ ＋１，ｊ，ｋ

（３）

式中：
（Δ ＋） ｉ，ｊ，ｋ ＝ ｑｉ ＋１，ｊ，ｋ － ｑｉ，ｊ，ｋ

（Δ －） ｉ，ｊ，ｋ ＝ ｑｉ，ｊ，ｋ － ｑｉ －１，ｊ，ｋ
{ ，ｋ ＝ １ ／ ３。

本文中采用改进的五阶 ＷＥＮＯ 格式［７］对交界

面两侧状态参量进行重构，以一维标量模型方程为

例，五阶精度的边界外推值形式为

ｆ^ ｉ ＋１ ／ ２ ＝ ω０ ｆ^０ｉ ＋１ ／ ２ ＋ ω１ ｆ^１ｉ ＋１ ／ ２ ＋ ω２ ｆ^２ｉ ＋１ ／ ２ （４）

式中， ｆ^ ｋｉ＋１ ／ ２通过第 ｋ（ｋ ＝ ０，１，２）个模板 Ｓｋ ＝ （ ｉ － ｋ， ｉ
－ ｋ ＋ １， ｉ － ｋ ＋ ２） 中的单元平均值外推得到［７⁃８］。
即

ｆ^０ｉ ＋１ ／ ２ ＝
１
６
（２ｆｉ －２ － ７ｆｉ －１ ＋ １１ｆｉ）

ｆ^１ｉ ＋１ ／ ２ ＝
１
６
（ － ｆｉ －１ ＋ ５ｆｉ ＋ ２ｆｉ ＋１） （５）

ｆ^２ｉ ＋１ ／ ２ ＝
１
６
（２ｆｉ ＋ ５ｆｉ ＋１ － ｆｉ ＋２）

ω ｋ 为非线性加权因子，其定义如下

ωｋ ＝
αｋ

∑
２

ｌ ＝ ０
αｌ

，αｋ ＝ ｄｋ １ ＋
｜ β０ － β２ ｜
ε ＋ βｋ

æ

è
ç

ö

ø
÷

其中系数 ｄ０ ＝
１
１０
，ｄ１ ＝

３
５
，ｄ２ ＝

３
１０

为线性因子，参数

ε 的作用是避免分母为 ０，这里取 １０ －６，光滑因子 β ｋ

的表达式为

β０ ＝
１３
１２
（ｑｉ － ２ｑｉ ＋１ ＋ ｑｉ ＋２） ２ ＋

１
４
（３ｑｉ － ４ｑｉ ＋１ ＋ ｑｉ ＋２） ２

β１ ＝
１３
１２
（ｑｉ －１ － ２ｑｉ ＋ ｑｉ ＋１） ２ ＋

１
４
（ｑｉ －１ ＋ ｑｉ ＋１） ２

β２ ＝
１３
１２
（ｑｉ －２ － ２ｑｉ －１ ＋ ｑｉ） ２ ＋

１
４
（ｑｉ －２ － ４ｑｉ －１ ＋ ｑｉ） ２

（６）
１．３　 动态面搭接网格技术通量传递

如何保证流场信息在搭接面准确传递，是动态

面搭接技术的关键。 对于图 １给出的二维搭接面示

意图， （ ｉ，ｊ） 表示 Ｚｏｎｅ１ 中网格的格心，（ ｌ，ｍ） 表示

Ｚｏｎｅ２中网格的格心。 ２ 块网格搭接面的网格点分

别可表示为｛ｘｉ ＋１ ／ ２，ｊ；ｊ ＝ １，ｊｍａｘ｝ 和｛ｘｌ －１ ／ ２，ｍ；ｍ ＝ １，
ｍｍａｘ｝。 定义 Ｆ 为 ｘ 方向上的通量，为了保证搭接面

处的通量守恒，应有

图 １　 二维搭接面示意图

∫Ｆ（１）（ｘｉ ＋１ ／ ２）ｄｙ ＝ ∫Ｆ（２）（ｘｌ ＋１ ／ ２）ｄｙ （７）

（７）式可以表示成离散的形式。 定义 Ｆ（１）ｊ 、Ｆ（２）ｍ 分别

为 ２个网格块某点处 ｘ方向上的离散通量，当Ｆ（１）ｊ 的

通量信息通过 Ｆ（２）ｍ 插值得到时，采用分段近似方

法［９］ 有

·２３４·
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Ｆ（１）ｊ ＝∑
ｍ
Ｆ（２）ｍ Ｎｍ

ｊ （８）

Ｎｍ
ｊ ＝

０， ｙｍ＋１ ／ ２ ＜ ｙ ｊ －１ ／ ２

０， ｙｍ－１ ／ ２ ＞ ｙ ｊ ＋１ ／ ２

１
Δｙｉ
∫ｍｉｎ（ｙｍ＋１ ／ ２，ｙ ｊ ＋１ ／ ２）

ｍａｘ（ｙｍ－１ ／ ２，ｙ ｊ －１ ／ ２）
ｄｙ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（９）

　 　 Ｎｍ
ｊ 表示网格单元ｍ与网格单元 ｊ的相对重叠面

积，明显有 ０ ≤ Ｎｍ
ｊ ≤ １，由于

∑
ｊ
Ｎｍ

ｊ Δｙｉ ＝ Δｙｍ ＝ ｙｍ＋１ ／ ２ － ｙｍ－１ ／ ２ （１０）

可以得到（７）式搭接面处通量守恒的离散形式

∑
ｊ
Ｆ（１）ｊ Δｙｉ ＝∑

ｍ
Ｆ（２）ｍ Δｙｍ （１１）

　 　 三维与二维情况最大的不同处在于，对于二维

情况，２块网格的公共区域是一条线，而三维情况下

公共区域是面。 对于图 ２ 给出的三维搭接面示意

图，Ｚｏｎｅ１的网格点用离散点集表示为

｛ｒ（ξｉ，η ｊ，ζｋ）：ｉ ＝ １，ｉｍａｘ；ｊ ＝ １，ｊｍａｘ；ｋ ＝ １，ｋｍａｘ｝
　 　 显然 Ｚｏｎｅ１的搭接面为 ξ＝常数，可以写为

｛ｒ（η ｊ，ζｋ；ξ）：ｊ ＝ １，ｊｍａｘ；ｋ ＝ １，ｋｍａｘ｝
　 　 Ｚｏｎｅ２的搭接面也为 ξ＝常数，可以写为

｛ｒ（ηｍ，ζｎ；ξ）：ｍ ＝ １，ｍｍａｘ；ｎ ＝ １，ｎｍａｘ｝
在搭接面处的通量守恒方程为如下形式

∬Ｆ^（１）ｄηｄζ ＝ ∬Ｆ^（２）ｄηｄζ （１２）

　 　 相应的，（１２）式的离散形式可以表示为

Ｆ（１）ｊ，ｋ ＝∑
ｍ
∑

ｎ
Ｆ（２）ｍ，ｎ Ｎｍ，ｎ

ｊ，ｋ （１３）

式中， Ｆ（１）ｊ，ｋ 为 Ｚｏｎｅ１在搭接面某点处的离散通量，通
过 Ｆ（２）ｍ，ｎ 插值得到，Ｎｍ，ｎ

ｊ，ｋ 表示网格单元（ｍ，ｎ） 与网格

单元（ ｊ，ｋ） 的重叠面积，具体求解详见文献［１０］。

图 ２　 三维搭接面示意图

２　 旋翼流场数值模拟

２．１　 Ｃａｒａｄｏｎｎａ⁃Ｔｕｎｇ 悬停流场数值模拟

Ｃａｒａｄｏｎｎａ和 Ｔｕｎｇ 在 １９８１ 年发表了一组旋翼

压力测量的实验结果，该旋翼的实验装置及外形见

参考文献［１１］，该旋翼包括 ２ 片桨叶，每片桨叶都

是以 ＮＡＣＡ００１２翼型为剖面的无扭转直机翼。 桨盘

半径 Ｒ 为 １．１４３ ｍ，展弦比为 ６。

图 ３　 网格分区示意图

采用 ＩＣＥＭ ＣＦＤ软件对整个计算域进行结构化

网格划分，整个流场分为旋转区域及背景静止区域

２个部分，２个区域通过搭接面传递信息，旋翼物面

附近采用“Ｏ⁃Ｏ”型拓扑结构，其余地方采用“Ｈ⁃Ｈ”
型拓扑结构，整个计算域网格节点总数为 １ ５００ 万。
图 ３给出了旋翼计算网格分区示意图，静止区域和

旋转区域之间通过搭接面传递信息。 选取的计算条

件为：桨尖马赫数 Ｍｔｉｐ ＝ ０．４４，桨叶桨距角 θｃ ＝ ８′，基
于桨尖弦长的雷诺数为 Ｒｅ＝ １．９２×１０６。

图 ４给出了旋翼桨叶不同位置截面上的压力分

布对比，虚线为三阶 Ｒｏｅ⁃ＭＵＳＣＬ 格式的计算结果，
实线为五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ格式的计算结果。

图 ４　 桨叶表面压力分布

２种格式计算所得压力分布均与实验数据吻合

得较好，仅桨叶上表面的压力分布略有差异，五阶

Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ格式计算所得的前缘压力峰值与实验值

更加接近，尤其是在靠近桨尖的附近区域。 图 ５ 给

出了涡量值为 ０．２时旋翼涡量等值面对比图。 可以

看到，在涡量值相同情况下，三阶 Ｒｏｅ⁃ＭＵＳＣＬ 格式

计算捕捉到的旋翼桨尖涡仅发展到了尾迹角 ２４０°
左右，而五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ格式计算捕捉到的旋翼桨

尖涡发展到了尾迹角 ７００°左右，从五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ
格式计算结果还能看到桨尖涡在向下发展的同时具

·３３４·
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有一定的收缩性，其涡核位置随着尾迹角增大向内

收缩。

图 ５　 涡量等值面对比图

图 ６给出了 ２种格式计算得到的旋翼空间截面

上涡量等值线对比图。 计算采用的 Ｃａｒａｄｏｎｎａ⁃Ｔｕｎｇ
旋翼模型由 ２片桨叶构成，因此上下 ２ 个桨尖涡尾

迹角相差 １８０°。 可以看到，Ｒｏｅ⁃ＭＵＳＣＬ格式捕捉到

的旋翼桨尖涡沿尾迹角发展了 ５００°左右后就逐渐

被耗散消失，而五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ 格式捕捉的旋翼桨

尖涡沿尾迹角发展了 ９００°后依然清晰可见。 由于

Ｒｏｅ⁃ＭＵＳＣＬ格式的数值耗散较大，计算得到的桨尖

涡外形有明显失真，从尾迹角 １８０°开始上下相邻的

桨尖涡粘连在一起，尾迹角 ３６０°后的桨尖涡形态基

本难以辨认，同一尾迹角处的桨尖涡涡核位置与五

阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ 格式有明显差异。 五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ
格式计算捕捉到的桨尖涡结构形态清楚，在同一尾

迹角处的桨尖涡涡量明显强于 Ｒｏｅ⁃ＭＵＳＣＬ格式。

图 ６　 空间截面涡量等值线对比图

从以上对比可以看出，本文所采用的五阶 Ｒｏｅ⁃
ＷＥＮＯ格式数值耗散较低，对于旋翼桨尖涡的涡强

度及发展过程预测要优于三阶 Ｒｏｅ⁃ＭＵＳＣＬ格式。
２．２　 Ｃａｒａｄｏｎｎａ⁃Ｔｕｎｇ 前飞流场数值模拟

本节主要检验本文所开发的计算程序对于旋翼

前飞状态的数值模拟能力。 计算采用的模型仍然为

Ｃａｒａｄｏｎｎａ⁃Ｔｕｎｇ旋翼，为了尽可能捕捉旋翼前飞过

程中的桨尖涡，本文对尾迹区内的网格进行了加密，
空间截面网格见图 ７，整个计算域网格节点数约为

１ ３００万。

图 ７　 网格示意图

空间离散采用五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ 格式，选取的计

算状态为：桨尖马赫数 Ｍｔｉｐ ＝ ０．４４，桨叶桨距角 θｃ ＝
８°，基于桨尖弦长的雷诺数为 Ｒｅ＝ ３．６６×１０６，前进比

μ＝ ０．３。 该状态下旋翼做有升力前飞运动，桨叶前

飞过程中无挥舞及变距现象。 图 ８给出了旋翼桨叶

展向 ｒ ／ Ｒ＝ ０． ８９ 处不同桨叶方位角时的压力分布

图，将本文计算结果与参考文献［５］的计算结果进

行了对比，可以看到两者吻合得较好，再一次证明了

本文采用数值方法的可靠性。

图 ８　 压力分布对比图

图 ９ 给出了旋翼分别在桨叶方位角 ９０°时的涡

量等值面图，可以看到采用五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ 格式可

以清晰捕捉到旋翼前飞过程中的尾涡结构。 旋翼的

桨尖涡在前飞过程中随着来流向后发展，分别在桨

叶前行及后退一侧形成了一道集中涡束，在桨叶前

行一侧，由于桨叶旋转速度与来流速度的叠加，桨尖

涡强度较强，而在桨叶后退一侧，桨叶旋转速度与来

流速度方向相反，桨叶当地的合成速度相对较小，导
致向后发展的桨尖涡强度要弱。 从图中还能观察到

旋翼的桨⁃涡干扰现象，旋翼桨叶在前飞过程中都处

于自身的尾涡干扰之中。

·４３４·
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图 ９　 涡量等值面图

３　 螺旋桨滑流机翼气动干扰问题

本节主要针对螺旋桨机翼组合构型进行非定常

数值流动分析，进一步验证本文所采用的结构网格

动态面搭接技术的可靠性。 计算所采用的模型见图

１０，该模型与德宇航（ＤＬＲ） Ｓｔｕｅｒｍｅｒ 等研究的螺旋

桨机 翼 组 合 模 型 ＡＧＡＲＤ２ 类 似［４］， 不 同 的 是

Ｓｔｕｅｒｍｅｒ等采用的螺旋桨包含 ４ 片桨叶，本文采用

的螺旋桨包含 ６ 片桨叶。 所采用的机翼为平直机

翼，采用的翼型为 ＮＡＣＡ００１２对称翼型，机翼安装角

为 ０°，机翼弦长为 ３ ｍ，展长为 １２ ｍ。

图 １０　 螺旋桨机翼组合构型网格拓扑结构图

整个计算域网格节点总数约为 ９００万。 计算的

状态为：来流迎角 α ＝ ０°，来流马赫数 Ｍａ ＝ ０．１５，螺
旋桨转速为 ｎ＝ １ ０７５ ｒ ／ ｍｉｎ，桨叶桨盘直径 Ｄ＝ ４ ｍ。
图 １１给出了螺旋桨机翼构型在有无螺旋桨情况下

升力沿机翼展向的分布图，中心体两侧机翼的升力

分布呈反对称分布，右侧由于螺旋桨桨叶向上旋转

使得当地迎角增大从而产生正的升力，左侧则反之。
图 １２给出了螺旋桨两侧对称的 ２ 个截面展向站位

的压力分布对比。 以上计算得到的结论与 Ｓｔｕｅｒｍｅｒ
等得到的结论一致，进一步验证了本文计算分析程

序的可靠性。

图 １１　 有无滑流机翼展向升力系数对比

图 １２　 有无螺旋桨滑流机翼表面压力分布对比图

４　 结　 论

针对旋转类问题非定常流动的数值模拟，本文

基于结构网格动态面搭接技术、五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ 格

式和非定常 ＲＡＮＳ 方法开发了一套计算分析程序，
并采用该计算程序对典型旋翼和螺旋桨算例进行了

数值分析验证。 分析结果表明：
１） 本文开发的计算程序具有较好的通用性，不

仅可以用于旋翼悬停和简单前飞状态的数值模拟，
对于螺旋桨及其他刚性旋转类问题也具有很好的适

用性。
２） 所开发的计算程序具有较高的精度，在保证

气动力分析可靠的同时，大大提高了旋转类问题的

尾迹涡模拟精度，对于深入研究旋转类问题的流动

机理具有重要的意义。

·５３４·
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