
２０１９年 ２月
第 ３７卷第 １期

西 北 工 业 大 学 学 报

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ｆｅｂ．
Ｖｏｌ．３７

２０１９
Ｎｏ．１

ｈｔｔｐｓ： ／ ／ ｄｏｉ．ｏｒｇ ／ １０．１０５１ ／ ｊｎｗｐｕ ／ ２０１９３７１０１９５

收稿日期：２０１８⁃０３⁃０６ 基金项目：国家重点基础研究发展计划（２０１５ＣＢ７５５８００）资助

作者简介：付炜嘉（１９８５—），西北工业大学与洪都航空工业集团联合培养博士后，主要从事飞行器气动力设计研究。

悬停状态旋翼桨尖涡 ＩＤＤＥＳ 方法数值模拟研究

付炜嘉１，２， 马经忠１， 李杰２

（１．江西洪都航空工业集团有限责任公司， 南昌　 ３３００２４； ２．西北工业大学 航空学院， 陕西 西安　 ７１００７２）

摘　 要：开发了一套适用于悬停状态旋翼桨尖涡高精度数值模拟研究的计算分析程序。 采用五阶

Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ格式来降低旋翼尾迹区域内的数值耗散。 采用结构网格动态面搭接技术实现旋翼的旋转

运动，同时该技术还解决了对流动关注区域进行网格加密引起远场网格数量剧增的问题。 针对 ＲＡＮＳ
方法对复杂湍流流动模拟能力不足的问题，对 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 混合方法进行了研究，开发了基于 ＩＤＤＥＳ
方法的计算程序。 首先以串列双圆柱绕流问题为算例，验证了所采用的 ＩＤＤＥＳ 方法和面搭接技术的

可靠性。 然后分别采用 ＲＡＮＳ方法和 ＩＤＤＥＳ方法针对旋翼悬停状态流场进行了数值模拟对比分析，
从旋翼桨尖涡的涡强度、涡核位置、涡核直径以及桨尖涡涡核附近气流速度型分布等方面对旋翼桨尖

涡结构的细节特征进行了比较系统的分析。 计算结果表明，在相同的网格分布下，ＩＤＤＥＳ方法计算得

到的结果较 ＲＡＮＳ方法更为接近实验结果，同时 ＩＤＤＥＳ的计算结果还捕捉到了与实际情况相符的细

小蠕虫涡结构与桨尖涡的“涡对”等细节现象，有利于深入研究旋翼绕流机理及相关问题。
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　 　 旋翼桨尖涡的结构特征相对紧凑且在输运过程

中伴随着黏性扩散及桨涡干扰等现象，想要对其进

行准确的数值模拟比较困难。 早在 １９５６ 年 Ｇｒａｙ［１］

就描述了旋翼尾迹的主要流场结构，主要包括旋翼

桨尖涡和尾涡面 ２ 部分，其中对整个流场影响最大

占主导地位的是旋翼桨尖涡，但是一直到今天旋翼

桨尖涡的高精度数值模拟仍然是一个挑战，是旋翼

ＣＦＤ数值模拟中的关键技术之一。 悬停状态的旋

翼流场具有代表性，是研究旋翼其他状态流场的基

础，针对悬停状态的旋翼桨尖涡开展先进数值模拟

方法研究对于深入研究直升机旋翼绕流机理、桨涡

干扰、旋翼 ／机身干扰以及旋翼气动噪声特性评估等

有着重要的意义。
通过求解非定常雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ（ＲＡＮＳ）方程的

方法对直升机旋翼流场进行数值分析，能够比较准

确地模拟旋翼尾涡的形成和输运，尾涡作为解的一

部分得到，不需要附加尾涡模型。 尽管该方法在旋

翼桨叶气动力计算方面取得很好的效果，但是计算

得到的旋翼桨尖涡形态还存在一定的偏差，一方面

是传统的数值格式所隐含的数值耗散过大，导致旋

翼桨尖涡在计算过程中被耗散减弱，从而引起计算

对桨尖涡的描述存在非物理失真；另一方面是旋翼

流场以桨尖涡为主要特征，ＲＡＮＳ 方法对于这种复

杂湍流流动的模拟能力比较有限［２］。 得益于近些

年 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ混合方法的快速发展，国外研究者已

开始尝试采用 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 混合方法对旋翼绕流流

场进行数值模拟研究并且取得了一些突破［３⁃５］；国
内关于旋翼桨尖涡 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 混合方法数值模拟

研究的公开文献还比较少。 通过对国外旋翼

ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ混合方法的研究文献调研发现，大部分

研究都是针对悬停状态的旋翼流场展开且采用的是

ＤＥＳ方法，但是由于 ＤＥＳ方法存在模型应力损失问

题（ｍｏｄｅｌｅｄ ｓｔｒｅｓｓ ｄｅｐｌｅｔｉｏｎ） ［６］，因此需要采用更为

可靠的 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 混合方法对旋翼流场进行数值

模拟研究。
本文基于结构网格动态面搭接技术、五阶 Ｒｏｅ⁃
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ＷＥＮＯ格式和 ＩＤＤＥＳ 方法开发了一套用于悬停状

态旋翼桨尖涡高精度数值模拟的计算分析程序，并
分别 采 用 ＲＡＮＳ 方 法 和 ＩＤＤＥＳ （ ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ ｏｆ
ｄｅｌａｙｅｄ ｄｅｔａｃｈｅｄ⁃ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）方法针对悬停状态

的旋翼的桨尖涡进行了数值模拟对比分析，并从旋

翼桨尖涡的涡强度、涡核位置等方面对旋翼桨尖涡

结构的细节特征进行了比较系统的分析，可为旋翼

绕流机理研究和旋翼优化设计提供理论基础与技术

参考。

１　 数值分析方法

１．１　 控制方程

本文对悬停状态旋翼流场的数值分析是基于惯

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：
∂
∂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。 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，无黏项采用

Ｒｏｅ格式离散，流场分析基于全湍流假设，采用 ｋ⁃
ｗＳＳＴ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　 五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ 格式

采用高阶格式（例如基于高阶 ＷＥＮＯ插值的格

式）来有效降低计算方法所固有的数值耗散，可以

提高旋翼桨尖涡数值模拟的精度。 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 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ五阶格式。
１．３　 结构网格动态面搭接技术

参照国外有关旋翼流场 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 混合方法

的研究文献，将围绕旋翼悬停流场的桨尖涡进行

ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ混合方法数值模拟研究。 一方面旋翼悬

停流场具有代表性，是研究旋翼其他状态流场的基

础。 另一方面，旋翼前飞状态下桨叶运动复杂，包括

桨叶的挥舞、变距等运动，对这些运动处理不当会给

数值方法的研究引入额外的干扰。
同时，采用 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 方法对流场进行数值模

拟时，在流动关注区域内要求计算网格最好为在 ３
个维度方向上尺寸相同的各向同性立方体网格单

元。 进行计算网格设计时，若采用多块点对接网格，

对流动关注区域计算网格的加密会延伸至整个流场

计算空间从而引起计算网格量的极大增加，造成计

算资源的浪费。 面搭接网格与点对接网格相比，搭
接面左右两侧网格节点数量和分布规律可以不相

同，即网格节点分布可以在搭接面处存在不连续，这
样一来可以大大减少不必要的计算量，将计算网格

尽可能集中在流动重点关注区域。
基于以上考虑，本文采用结构网格动态面搭接

技术来实现旋翼悬停流场的 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 混合方法

数值模拟。 采用空间通量守恒插值法实现搭接面两

侧的通量传递，具体过程详见参考文献［７］。
１．４　 ＩＤＤＥＳ 方法

ＩＤＤＥＳ方法作为 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 混合方法的一种，
在流场中不同的区域分别采用不同的计算方法。 在

流场中漩涡运动所主导的区域采用 ＤＤＥＳ 方法进行

求解，而在近物面边界层内则采用 ＬＥＳ 方法的壁面

函数模型（ＷＭＬＥＳ）以较好的模拟边界层的速度型

分布，并且消除 ＤＤＥＳ 方法在附面层内计算所引起

的“对数层不符” （ ｌｏｇ⁃ｌａｙｅｒ ｍｉｓｍａｔｃｈ）问题。 ＩＤＤＥＳ
方法结合了 ＤＤＥＳ 方法和 ＷＭＬＥＳ 方法的优点，与
其他 ＤＥＳ类方法［８⁃９］相比对于小分离流动的模拟能

力也较强。
与 ＤＤＥＳ方法相比，ＩＤＤＥＳ 方法主要在 ２ 个方

面进行了修改［１０］。 第一个是对网格尺度进行了重

新的定义，第二个是构造了新的 ＲＡＮＳ 方法和 ＬＥＳ
方法的混合函数。 下面对这 ２ 个方面分别进行

介绍。
ＩＤＤＥＳ方法中对网格尺度 Δ 的定义不仅考虑

了网格单元尺度的大小，而且引入了物面距离的影

响，其定义如下：
Δ ＝ ｍｉｎ ｍａｘ［Ｃｗｄｗ，Ｃｗｈｍａｘ，ｈｗｎ］，ｈｍａｘ}{ （７）

式中， ｄｗ 为距物面的距离，ｈｍａｘ 为网格单元在 ３个维

度方向上的最大尺度，ｈｗｎ 为在物面法向方向上的当

地网格尺度，Ｃｗ 为常数取为 ０．１５。
在 ＩＤＤＥＳ方法中重新构造了新的湍流长度尺

度 ｌＩＤＤＥＳ ，其定义如下：
ｌＩＤＤＥＳ ＝ ｆｈｙｂ（１ ＋ ｆｒｅｓｔｏｒｅ） ｌＲＡＮＳ ＋ （１ － ｆｈｙｂ）ＣＤＥＳΔ

（８）
将上式中所定义的湍流长度尺度 ｌＩＤＤＥＳ 替代 ｋ⁃ｗ ＳＳＴ
湍流模型中的湍流长度尺度就形成了 ＩＤＤＥＳ 混合

模型。
（８） 式中混合函数 ｆｈｙｂ 包含了 ＤＤＥＳ 分支和

ＷＭＬＥＳ分支，其构造形式如下：

６９１
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ｆｈｙｂ ＝ ｍａｘ （１ － ｆｄ），ｆｓｔｅｐ}{ （９）
式中，ｆｄ 是 ＤＤＥＳ方法中的延迟函数

ｆｄ ＝ １ － ｔａｎｈ［（８ｒｄ） ３］ ｒｄ ＝ １
ｋ２ｄ２ｗ
·

　
νｔ

ｍａｘ ∑
ｉ，ｊ
（∂ｕｉ ／ ∂ｘ ｊ） ２[ ]

０．５
，１０ －１０}{

式中，函数 ｆｓｔｅｐ 只在 ＷＭＬＥＳ 模型被调用时起作用，
它使得在边界层内 ＲＡＮＳ 方法能够快速向 ＬＥＳ 进

行转换。 其构造形式如下

ｆｓｔｅｐ ＝ ｍｉｎ ２ｅｘｐ（ － ９α２），１．０}{ （１０）
式中，参数 α的定义为α ＝ ０．２５ － ｄｗ ／ ｈｍａｘ，ｆｓｔｅｐ的构造

能够使得在 ０．５２７５ ＜ ｄｗ ／ ｈｍａｘ ＜ １．０区域内 ＲＡＮＳ方
法快速向 ＬＥＳ进行转换。

ｆｒｅｓｔｏｒｅ ＝ ｍａｘ （ ｆｈｉｌｌ － １），０} ｆａｍｐ{ （１１）
式中，ｆｈｉｌｌ的定义如下

ｆｈｉｌｌ ＝
２ｅｘｐ（ － １１．０９α２）， α≥ ０
２ｅｘｐ（ － ９．０α２）， α ＜ ０{

在（１１）式中函数 ｆａｍｐ的形式如下

ｆａｍｐ ＝ １．０ － ｍａｘ ｆｔ，ｆｌ}{ （１２）
式中， ｆｔ，ｆｌ 分别为：

ｆｔ ＝ ｔａｎｈ［（ｃ２ｔ ｒｄ） ３］，ｆｌ ＝ ｔａｎｈ［（ｃ２ｌ ｒｄｌ） １０］

ｒｄｌ ＝
１

ｋ２ｄ２ｗ
·

νｌ

ｍａｘ ∑
ｉ，ｊ
（∂ｕｉ ／ ∂ｘ ｊ） ２[ ]

０．５
，１０ －１０}{

ｋ，ｃｔ 为常数，分别取为 ｋ ＝ ０．４１，ｃｔ ＝ １．８７， ＝ ５．０。

２　 算例验证

串列双圆柱模型是 ＢＡＮＣ⁃Ｉ［１１⁃１２］会议中的标准

算例，该模型的风洞实验数据详细，国内外许多研究

者都对该模型进行复杂湍流流动数值模拟以检验所

采用的 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 混合方法的可靠性。 采用所开

发的计算程序对串列双圆柱模型绕流流场进行了数

值模拟分析，检验所建立的基于 ｋ⁃ｗ ＳＳＴ 湍流模型

的 ＩＤＤＥＳ数值模拟方法及采用的结构网格面搭接

技术的可靠性。
２．１　 计算模型及网格

在计算时 ２个圆柱之间的距离 Ｌ 选为圆柱直径

Ｄ 的 ３．７倍，与风洞实验模型相同。 在 ＢＡＮＣ⁃Ｉ 会议

中定义串列双圆柱计算模型的标准展长为 ３倍圆柱

直径［１３］。 串列双圆柱计算模型展长也取为圆柱直

径的 ３倍。

图 １　 双圆柱空间截面网格图

对双圆柱流场进行数值模拟时，流场计算域选

取为：沿流向方向上总长度为 ６０Ｄ，上游边界到上游

圆柱距离为 ２０Ｄ，下游边界距下游圆柱距离为 ４０Ｄ；
沿法向方向上长度为 ２０Ｄ；展向长度为 ３Ｄ。 图 １ 给

出了串列双圆柱流场空间截面网格图，在流动关注

区域内，网格单元在三个方向上的最大尺度约为

０．０２Ｄ。 在近壁面区域，物面法向方向上第一层网格

到物面的距离为 ０．０００ ０１Ｄ，整个流场区域内计算网

格节点约为 ２ ０００万。 将网格搭接面设置在远离双

圆柱的区域，这样既能减少一部分的计算量，同时又

能避免搭接面穿过流动变化剧烈区域从而导致计算

结果的不准确。
２．２　 计算结果分析

计算条件参照实验状态取为：来流速度为 ４４ｍ ／
ｓ，基于圆柱直径的雷诺数为 １．６６×１０５。 计算中展向

２ 个端面为周期性边界条件，圆柱表面为无滑移物

面边界条件，流场周围其余边界为远场边界。 空间

无黏项离散采用五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ 格式，黏性项采用

中心格式进行离散，时间离散采用二阶隐式格式，无
量纲化时间步长取为 ０．０１，每个时间步长推进过程

中取 ２５步子迭代。
图 ２给出了计算所得圆柱表面压力脉动系数分

布与实验结果的对比，计算所得上游圆柱表面压力

脉动系数分布形态与峰值与实验结果吻合较好，证
明计算能够准确地捕捉到圆柱表面的流动分离

现象。
图 ３给出了计算得的流场中空间截面展向涡量

分布同实验结果的对比。 实验得到的展向涡量分布

为 ＰＩＶ测量得到的结果，图中展示出了两圆柱之间

既有大尺度的涡结构也有小尺度的涡结构。 由上游

圆柱所产生的剪切层十分薄，同时剪切层在向下游

发展过程中会上下飘动也增大了数值模拟的难度。
从展向涡量分布图中可以看出，计算结果揭示了上
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图 ２　 圆柱表面压力脉动系数分布图

游圆柱尾迹区内由剪切层的发展过程并捕捉到了由

剪切层所拖出的大尺度涡脱落现象。

图 ３　 瞬时流场展向涡量分布图

３　 旋翼悬停状态桨尖涡数值模拟

３．１　 Ｃａｒａｄｏｎｎａ⁃Ｔｕｎｇ 旋翼悬停算例

分别采用基于结构网格动态面技术的 ＲＡＮＳ 方

法和 ＩＤＤＥＳ 方法针对 Ｃａｒａｄｏｎｎａ⁃Ｔｕｎｇ 旋翼［１４］的桨

尖涡进行了数值模拟对比分析研究，该旋翼桨盘半

径 Ｒ＝ １．１４３ ｍ，展弦比为 ６，在计算时对模型进行了

适当简化，忽略了桨毂的影响。 为了能够捕捉到悬

停状态旋翼流场的流动细节，对旋翼下方尾迹区内

的网格进行了精心设计，在网格划分时确保关注区

域内网格各向同性且尺度保持在桨尖弦长的 ５％左

右。 图 ４给出了流场空间截面网格图（实际计算网

格比图中密），图中可以看到流场中静止区域及旋

转区域的搭接情况，整个流场网格总数量约为

９ ０００万。

图 ４　 空间截面网格图

计算状态为：桨尖马赫数 Ｍａ ＝ ０．４４，桨叶总距

角 θ＝ ８°，基于桨尖弦长的雷诺数为 Ｒｅ ＝ １．９２×１０６。
采用双时间方法推进，每个旋转周期计算 １ ４４０ 步，
子迭代步数为 ２５ 步，共计算 ２０ 个周期。 为比较

ＲＡＮＳ方法与 ＩＤＤＥＳ 方法的计算结果，２ 种方法采

用的网格及空间离散格式 （五阶 Ｒｏｅ⁃ＷＥＮＯ）均
一致。

论文对 ２种计算方法所需的计算时间进行了统

计，在相同的计算机配置下（４ 台 ６ 核 １２ 线程的 Ｉ７
计算机并行），采用 ＲＡＮＳ方法计算一个旋转周期需

要约 ２０ ｈ，而采用 ＩＤＤＥＳ 方法则需要约 ２５ ｈ。
ＩＤＤＥＳ方法计算所需时间比 ＲＡＮＳ方法多 ２５％。

图 ５ 给出了旋翼悬停流场空间瞬态 Ｑ 等值面

图对比，采用涡量值大小进行渲染。 可以看出在相

同的网格分布下，ＩＤＤＥＳ 方法计算得到的旋翼悬停

流场细节更为丰富一些，并且所捕捉到的桨尖涡及

尾涡面范围更广。 图 ６ 给出了某单片桨叶的实验

图，从图中可以看到旋翼桨尖涡附近存在许多小尺

度的涡结构，称为蠕虫涡结构，ＲＡＮＳ 方法计算结果

中不能观察到这一细小涡结构。 图 ７给出了 ＩＤＤＥＳ
计算得到的旋翼 Ｑ 等值面的剖视图，从中可以清楚

看到旋翼流场的结构特征，与图 ６ 给出的实验现象

更为接近。 这主要是因为 ＩＤＤＥＳ 方法在旋翼尾迹

关注区域内的亚格子湍流黏性更小，有利于小尺度

涡结构的解析，计算捕捉到了桨尖涡附近的细长型

蠕虫涡结构，这种小涡结构在旋翼桨尖涡向下发展

到一定程度后开始出现并绕着桨尖涡分布在流场

中。 同时，ＩＤＤＥＳ方法计算得到的旋翼桨叶拖出的

尾涡面结构也比 ＲＡＮＳ方法要丰富一些。 细小的涡

结构组成了尾涡面并随着旋翼的转动方向有序的
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排列。

图 ５　 Ｑ 等值面对比图

图 ６　 单片桨叶实验结果图［１０］

图 ７　 Ｑ 等值面剖视图（ＩＤＤＥＳ计算结果）

图 ８ 给出了 ＲＡＮＳ 方法和 ＩＤＤＥＳ 方法计算得

到的流场空间截面涡量分布图，该图反映出桨尖涡

向下发展的情况，并且桨叶拖出的尾涡面较桨尖涡

向下发展速度要快。

图 ８　 空间截面涡量对比图

从 ＩＤＤＥＳ方法的计算结果可以观察到，桨尖涡

向下发展到一定程度后，上下相邻的桨尖涡干扰作

用变强，涡核位置有了一定变化，附近的蠕虫涡结构

也相互混合到一起，类似的现象在 Ｃｈａｄｅｒｊｉａｎ 的研

究中也能观察到，称为“涡对” （ｖｏｒｔｅｘ ｐａｉｒｉｎｇ） ［３］现
象，且与参考文献［１５］给出的某 ２ 片桨叶旋翼的实

验烟流图的现象一致，而采用非定常 ＲＡＮＳ 方法得

到的计算结果中很难捕捉到该现象。 进一步表明

ＩＤＤＥＳ方法对于旋翼桨尖涡的分辨率较高。
图 ９ 给出了 ＲＡＮＳ 方法及 ＩＤＤＥＳ 方法计算得

到的桨尖涡不同尾迹角处涡核横向截面速度型分布

对比图。 由于 ＩＤＤＥＳ 方法计算得到的桨尖涡结构

形态丰富并且涡量强度大于 ＲＡＮＳ 方法，因此从图

中可以看到在同一尾迹角处，ＩＤＤＥＳ 方法计算得到

的 Ｚ 方向速度峰值要大于 ＲＡＮＳ方法结果。 而对比

Ｚ 方向速度最大值与最小值位置之间的距离发现，
ＲＡＮＳ方法计算得到的桨尖涡涡核直径要大于

ＩＤＤＥＳ方法。

图 ９　 不同尾迹角处涡核附近速度型对比图
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　 　 图 １０ 则给出了 ＩＤＤＥＳ 方法及 ＲＡＮＳ 方法计算

得到的旋翼桨尖涡涡核直径随尾迹角的变化图，ＩＤ⁃
ＤＥＳ方法计算得到的旋翼桨尖涡涡核直径远小于

ＲＡＮＳ方法，与参考文献［３］中所说的桨尖涡涡核直

径一般为旋翼桨叶桨尖弦长的 １０％左右更为接近

（Ｃａｒａｄｏｎｎａ⁃Ｔｕｎｇ旋翼的桨尖弦长为 １９０ ｍｍ）。 图

１１则给出了 ＲＡＮＳ 方法和 ＩＤＤＥＳ 方法计算得到的

桨尖涡涡核位置与实验值的对比，对涡核位置进行

统计时进行了时均处理。 从图中可以看到，ＲＡＮＳ
方法与 ＩＤＤＥＳ 方法计算得到的桨尖涡涡核位置均

与实验值吻合得较好，而在尾迹角增大到 ２００°以
后，ＩＤＤＥＳ方法的结果更好一些，与实验更为接近。

图 １０　 桨尖涡涡核直径随尾迹角变化对比图 图 １１　 桨尖涡涡核位置随尾迹角变化对比图

３．２　 某单桨叶旋翼悬停算例

为进一步验证本文所建立的旋翼桨尖涡 ＩＤＤＥＳ
方法的可靠性，对某单片桨叶的旋翼悬停流场进行

了数值模拟，选取该桨叶进行计算分析是因为该桨

叶有比较详细的涡核速度型分布实验结果，该桨叶

为单片直桨叶，采用 ＮＡＣＡ２４１５翼型，其具体参数及

相关实验数据详见参考文献［１６⁃１７］。
采用文中开发的 ＩＤＤＥＳ 程序进行计算，每个旋

转周期计算 １ ４４０ 步，内迭代步数取 ２５ 步，一共计

算 ２０个旋转周期。 图 １２给出了计算得到的该单片

桨叶的 Ｑ 等值面图，采用涡量值大小进行渲染，从
图中可以看到计算得到的流场细节与上节的 Ｃａｒａ⁃
ｄｏｎｎａ⁃Ｔｕｎｇ旋翼同样丰富，捕捉到了许多小尺度的

蠕虫涡结构。 图 １３ 给出了不同尾迹角处涡核速度

型的计算结果与实验值的对比图，横坐标为径向位

置，采用旋翼桨叶弦长单位化，纵坐标为径向不同位

置处的旋转速度，采用桨叶桨尖速度单位化。 可以

看到计算值与实验值吻合良好，表明采用文中所建

立的 ＩＤＤＥＳ方法可以很好地计算出旋翼桨尖涡附

近的速度型分布，适用于旋翼桨尖涡流场的精细化

数值模拟研究。

图 １２　 某单片桨叶 Ｑ 等值面图

图 １３　 不同尾迹角处涡核附近速度型对比图
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４　 结　 论

本文基于结构网格动态面搭接技术、五阶 Ｒｏｅ⁃
ＷＥＮＯ格式，开发了一套用于悬停状态旋翼桨尖涡

高精度数值模拟的 ＩＤＤＥＳ方法计算程序，并采用该

程序针对 Ｃａｒａｄｏｎｎａ⁃Ｔｕｎｇ旋翼和某单片桨叶旋翼的

悬停流场进行了数值模拟研究，从桨尖涡的速度型

分布、涡核直径、涡核位置等参数对悬停状态旋翼桨

尖涡的流动进行了比较系统的研究，得到了以下

结论：

１） ＩＤＤＥＳ方法与 ＲＡＮＳ 方法计算得到的旋翼

桨叶气动力基本一致，但 ＩＤＤＥＳ 方法计算得到的旋

翼桨尖涡速度型分布、涡核直径、涡核位置与实际情

况更为接近；
２） ＩＤＤＥＳ方法捕捉到了旋翼桨尖涡附近的细

小蠕虫涡结构以及桨尖涡的＂涡对＂现象，与国外相

关实验及研究结论一致，有利于深入研究旋翼绕流

机理；
３） 与 ＲＡＮＳ方法相比，在相同的网格分布及空

间离散格式下，ＩＤＤＥＳ 方法的优势在于对旋翼空间

流场的精细化数值模拟。
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