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摘　 要：对于含有多个旋转动力单元的流场的求解，其模拟的高效与准确性是研究相关气动布局的关

键。 而采用动力单元真实模型进行数值模拟的方法，均面临求解效率不高的问题。 因此，以旋翼悬停

状态为例，首先以薄体网格圆盘代替真实桨叶，建立了高效求解的定常动量源法。 接着，在定常动量

源法基础上采用扇形网格区域代替真实桨叶，并以该网格区域随时间的变化模拟桨叶旋转，建立了能

够模拟桨尖涡生成和发展的非定常动量源法。 结果表明，以准确桨叶力分布作为输入的动量源法能

够得到较为准确的旋翼尾流，验证了桨叶几何模型对尾流的影响主要体现在桨叶力分布之上；而所建

非定常动量源法对桨尖涡的模拟取得了较好的结果，且计算网格量及计算时间只有真实模型非定常

模拟的 １ ／ ８ 左右，具有更高的求解效率。
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　 　 对于分布式电推进技术这种存在分布式动力单

元的布局形式，如何高效且精确地模拟多动力单元

同机体耦合的流场是需要解决的问题之一。
旋翼 ／螺旋桨等动力单元的数值模拟方法主要

有多重参考系法［１］（ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｆｒａｍｅｓ，ＭＲＦ）
及基于滑移网格［２］ 和嵌套网格［３］ 的非定常数值模

拟。 但采用真实模型的数值模拟均占用较多的计算

资源和时间，不适用于多动力的计算。 因此人们对

复杂动力进行简化处理，激励盘法和动量源法（ｍｏ⁃
ｍｅｎｔｕｍ ｓｏｕｒｃｅ ｍｅｔｈｏｄ，ＭＳＭ）被提出。

激励盘方法是将旋翼等效成一个无厚度的圆

盘，通过改变将盘前后的压力及切向速度来模拟真

实流动。 国外方面，德国宇航院［４］ 应用激励盘方法

实现对直升机前飞状态的模拟；Ｖｅｌｄｈｕｉｓ 等［５⁃６］ 将其

应用于螺旋桨的模拟，研究了螺旋桨滑流对机翼展

向载荷分布的影响及螺旋桨处于不同相对位置时的

作用。 国内方面，左岁寒、李博、曹栋等［７⁃９］ 分别应

用激励盘法对螺旋桨滑流及旋翼尾流进行了模拟。
与激励盘法不同，动量源法是将桨叶的旋转效

果时均等效到一个薄体圆盘上，根据叶素理论求得

桨盘力分布，再将其转化为动量源项加入 Ｎａｖｉｅｒ⁃
Ｓｔｏｋｅｓ （ Ｎ⁃Ｓ ） 方 程 求 解。 国 外 Ｒａｊａｇｏｐａｌａｎ、 Ｚｏｒｉ、
Ｃｈａｆｆｉｎ 等［１０⁃１２］ 对 该 方 法 进 行 了 研 究 和 发 展，
Ｏ′Ｂｒｉｅｎ［１３］则研究了桨盘不同力分布模型对直升机

前飞状态模拟的影响，并指出在求解不可压 Ｎ⁃Ｓ 方

程时，动量源法在数值上更加稳定。 国内方面，康
宁、童自立等［１４⁃１５］ 将其用于旋翼的流场求解，宋长

虹［１６］采用动量源法模拟了涵道螺旋桨流场及气动

特性，成宝峰［１７］则将其用于模拟倾转旋翼不同运动

状态下飞行器各部件间的干扰。
动量源法多采用定常计算的方式，但定常计算

并不能模拟出桨叶真实旋转下的非定常特征。 为解

决这一问题，并发挥动量源法计算高效的特点，非定

常动量源法 （ ｕｎｓｔｅａｄｙ ｍｏｍｅｎｔｕｍ ｓｏｕｒｃｅ ｍｅｔｈｏｄ，
ＵＭＳＭ）被提出。

国内外学者对非定常动量源法的研究不多，主
要有 Ｋｉｍ［１８⁃１９］、Ｇｕｎｔｕｐａｌｌｉ［２０⁃２１］ 及南航招启军［２２］、朱
秋娴等［２３］。 Ｋｉｍ 以局部网格区域代替真实桨叶，采
用动态入流模型及局部平均获取桨盘速度，结合叶

素理论建立非定常动量源法。 而 Ｇｕｎｔｕｐａｌｌｉ 提出的
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方法是将动量源添加到桨叶单位时间步所扫过的扇

形网格区域中，扇形区域与真实桨叶无关。 ２ 种方

法的作用网格区域均随时间的推进而改变，以此模

拟真实桨叶的旋转。
国内南航的研究者则采用嵌套网格思想，从背

景网格中提取速度，将沿弦向的动量分布，添加到对

应的网格单元中，得到的流场结果更加准确。 但其

仍涉及网格运动，且在求解二维翼型流场及处理嵌

套边界信息上需耗费一定时间，相比于前 ２ 种方法

计算效率降低。
本文给定力分布作为输入，以旋翼悬停状态为

例，对定常动量源法进行验证，并提出一种能够较好

地模拟桨尖涡发展的非定常动量源法，探究动量源

法中影响尾流模拟的主要因素，为进一步研究多动

力耦合机体的流场计算做好准备。

１　 基于真实桨叶几何的数值模拟

１．１　 旋翼模型

计算采用 Ｃａｒａｄｏｎｎａ⁃Ｔｕｎｇ 旋翼模型［２４］。 该旋

翼由 ２ 片等弦长、无扭转的桨叶组成，桨盘半径 Ｒ ＝
１．１４３ ｍ，弦长 ｃ０ ＝ ０．１９０ ５ ｍ，桨叶剖面为 ＮＡＣＡ００１２
翼型。 计算忽略桨毂和连接杆的干扰，忽略桨叶挥

舞效果，无周期变距。

图 １　 旋翼几何模型

１．２　 计算状态

来流压力 Ｐ＝ １０３ ０２７ Ｐａ，温度 Ｔ０ ＝ ２８９．７５ Ｋ，旋
翼转速 ω＝ １ ２５０ ｒ ／ ｍｉｎ。 分别采用多重参考系法及

嵌套网格非定常模拟 ２ 种方法进行计算，计算基于

理想气体、Ｓ⁃Ａ 湍流模型。 其中，非定常时间步大小

取为 Δｔ＝ ０．０００ ２６６ ７ ｓ，即 １８０ 个时间步为一个旋转

周期，子迭代步数取 ２０。 旋转 １０ 个周期后，取 ３ 个

周期的时均结果作为最终结果进行分析。
１．３　 结果分析

旋翼拉力、扭矩系数定义如下，ρ 为来流密度

ＣＴ ＝ Ｔ ／ （ρπω２Ｒ４） （１）
ＣＭ ＝ Ｔ ／ （ρπω２Ｒ５） （２）

　 　 从表 １ 可看出，基于真实模型的 ２ 种模拟方法

对旋翼拉力的计算有着较好的精度，并且均能够得

到较为准确的桨叶力分布，如图 ２ 所示。
表 １　 不同数值模拟方法结果对比

计算方法 ＣＴ ＣＭ

实验值 ０．００４ ５９ －

多重参考系法 ０．００４ ７４ ０．０００ ５０７

嵌套网格非定常 ０．００４ ７０ ０．０００ ４９２

图 ２　 桨叶不同截面压力分布对比

２　 基于定常动量源法的数值模拟

２．１　 定常动量源法简介

传统的动量源法将叶素理论与 ＣＦＤ 求解结合，
基于定常计算。 基本步骤为：从 ＣＦＤ 计算流场中获

取叶素截面的当地来流速度，根据已知叶素截面的

几何信息，求得该截面上的力，再将其转化为动量源

参与 ＣＦＤ 求解，重复进行这个过程，直至流场收敛。

·２７５·
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设单个桨叶在一个周期内旋转用时为 ｔ０
ｔ０ ＝ ２π ／ ω （３）

　 　 对于桨盘中的网格单元，假设其所占圆周角度

为 ｄϕ，则单个桨叶旋转 ｄϕ 用时为 ｔｄϕ
ｔｄϕ ＝ ｄϕ ／ ω （４）

　 　 将对应叶素截面作用力 ｄＦ 在一个周期内的作

用效果等效到该网格单元上

ｄＦ′ ＝ ｄＦ·ｔϕ ／ ｔ０ （５）
　 　 对于 Ｎ 片桨叶，经过等效处理，便得到动量源

Ｓ，式中 Ｖｃ 为网格单元的体积

Ｓ ＝ － Ｎ·ｄＦ′ ／ Ｖｃ ＝ － Ｎ·ｄＦ·ｄϕ ／ （２π·Ｖｃ）
（６）

　 　 通过坐标变换得到 Ｓｘ，Ｓｙ，Ｓｚ，最后将其加入到

对应网格单元控制体的动量方程中， 参与迭代求

解。
叶素理论在整个过程中实际扮演求取桨叶径向

力分布的角色，如若有准确的力分布作为输入，那么

直接将其转化为动量源参与求解，可省去力分布求

解过程，加速计算，前人的研究［４，１３］表明该方法可取

得较好的效果。
对于来流均匀的轴流状态（悬停属于该状态的

特殊情况），桨盘不同相位处的力分布相同，因此只

需输入任意相位下的力分布结果即可。 本文将拉

力、扭矩分布作为给定输入建立定常动量源法，命名

为 ＭＳＭ－ｇ，计算流程如图 ３ 所示。

图 ３　 ＭＳＭ－ｇ 计算流程

２．２　 计算状态

计算状态同上。 采用薄体网格圆盘等效真实旋

翼，厚度 ｄ ＝ ０．０１ ｍ，如图 ４ 所示。 桨盘周向网格采

用均布处理，并对尾流区域进行加密，计算网格数量

４４ 万。

图 ４　 动量源方法桨盘网格示意

２．３　 桨叶拉力分布对比

动量源法的关键便是取得桨叶径向力分布，获
取桨叶力分布的前处理可采用求解效率较高的

ＭＲＦ 方法或叶素理论。 对比 ２ 种方法得到的力分

布结果，如图 ５ 所示。 两者求解得到的力分布趋势

相同，只是其值在靠近桨根处偏小，而桨尖处偏大。
两者的差距是因为，叶素理论通过 ｘｆｏｉｌ 快速计算得

到的翼型气动数据进行叶素气动力的计算，且采用

经验公式处理奖尖附近的三维流动，同 ＣＦＤ 求解存

在一定差距。

图 ５　 桨叶拉力分布对比

２．４　 尾流速度对比

将采用 ＭＲＦ 求解作为前处理的方法，命名为

ＭＳＭ－ｇ１，采用叶素理论求解的方法，命名为 ＭＳＭ－

ｇ２。 而嵌套网格非定常模拟能够较好地反映流场

非定常特征，因此以其结果对动量源法进行校验。
对比桨盘后 ０．１７５Ｒ 距离处尾流速度分布，如图

６ 所示。 ２ 种定常动量源法所得结果与嵌套网格非

定常模拟时均结果在变化趋势上基本相同，而相比

之下 ＭＳＭ－ｇ１ 结果符合更好。
而从图 ６ａ）中可以看出，ＭＳＭ－ｇ２ 相比于 ＭＳＭ－

·３７５·
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ｇ１ 所得轴向速度在桨根处偏小，而在桨尖处偏大，
恰好与两者拉力分布的差距相对应。 这便说明了准

确的桨叶力分布输入是精确模拟尾流的关键。
此外，在模拟出的尾流中出现了较为准确的径

向流动，如图 ６ｃ）所示，这是因为动量源法在 ＣＦＤ 计

算的流场中获取速度信息进而计算气动力，而流场

是连续且相互影响的，更加接近真实状态。 而叶素

理论将叶素单独处理，忽略了叶素间的相互影响。
这说明动量源方法能够弥补叶素理论的不足。

图 ６　 桨盘后 ０．１７５Ｒ 处尾流速度分布对比

　 　 从图 ７ 中可以看出，其能够反映出桨盘后气流

的收缩和旋转，对旋翼悬停流场的模拟取得了较好

的效果。

图 ７　 流经桨盘的流线示意

２．５　 计算效率对比

计算设备采用 Ｉｎｔｅｒ Ｃｏｒｅ ｉ７ ２．８ ＧＨｚ 四核处理

器，３２Ｇ 内存。 对比不同方法的计算效率，如表 ２ 所

示，不考虑前处理时，定常动量源法相比于真实模型

数值模拟计算效率更高，而以叶素理论作为前处理

的方法则能够真正发挥动量源法的高效优势。
表 ２　 不同方法计算效率对比

计算方法 网格量 ／万 耗时 ／ ｈ
多重参考系法 ５７０ １２

嵌套网格非定常 ４０８ １６０
定常动量源 ４４ １

此处 ２ 种基于真实模型的计算与表 １ 相同，且

两者网格量的差距是由于多重参考系法需要划分桨

叶所在的柱状旋转域的网格，而嵌套网格只需单独

划分桨叶网格。 因此在桨叶网格布点数目基本一致

的情况下，嵌套网格方法所用的网格量更少。

３　 基于非定常动量源法的数值模拟

由于定常动量源法不能模拟旋翼真实的非定常

特性，故其在研究动力单元与机翼等部件耦合的流

场时，并不能模拟出涡系之间的相互影响，精度不及

真实模型非定常模拟。 为解决这一问题，并发挥动

量源法本身的计算优势，本文在定常动量源法的基

础上提出一种非定常动量源法。
３．１　 方法介绍

Ｋｉｍ 及 Ｇｕｎｔｕｐａｌｌｉ 提出的非定常动量源法均耦

合叶素理论求解桨叶力分布，且均采用固定的桨盘

网格，如图 ８ 所示。

图 ８　 添加动量源网格区域示意

·４７５·
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每个时间步添加动量源的网格区域随着时间推

进而变化，以此模拟真实的旋转运动。 其中，Ｋｉｍ 的

方法是以与桨叶大小相接近的网格区域代替真实桨

叶，如图 ８ａ）所示，并考虑力沿弦向的变化，将力分

布转化为动量源分布添加到剖面对应的网格中。 但

其选取的网格区域边界不光滑，在桨盘一周布置网

格较少的情况下尤为突出，且此时桨叶剖面对应的

弦向网格个数较少，不能很好地体现力分布的作用。
因此，Ｋｉｍ 采用的方法需在周向布置大量网格，这样

便降低了计算效率。
Ｇｕｎｔｕｐａｌｌｉ 提出的非定常动量源法是将叶素上

的力通过（７）式转化为动量源，添加到桨叶 Δｔ 时间

扫过的 ω·Δｔ 大小的扇形中，添加动量源的网格区

域大小不固定，如图 ８ｂ）所示。
Ｓ′ ＝ － ｄＦ·ｄϕ ／ （ω·Δｔ·Ｖｃ） （７）

　 　 基于这种思想，如果将时间步取为单个桨叶旋

转一周的时间，即 ω·Δｔ ＝ ２π，则上式与定常动量源

（４） 式在桨叶数为 １ 时相同，故上文中定常动量源

方法可看作是该非定常动量源法的一种特殊状态。
但该方法前后 ２ 个时间步选取的网格区域不重叠，
流场连续性及收敛性较差，且时间步不易取大，理想

状态为每个时间步扫过一个网格单元。
以上 ２ 种方法均需保证每个时间步推进整数倍

的网格单元，不应在添加动量源的网格区域中存在

网格单元不完整的现象。 虽出发点不同，但都保证

了一个周期内添加到网格单元的总动量相同，殊途

同归。
本文基于 Ｋｉｍ 的思想，但采用固定大小的扇形

区域来等效真实桨叶，避免了网格区域边界的不光

滑，并保持了流场连续性及收敛性。 在图 ３ 定常动

量源流程基础上，建立非定常动量源法。 计算流程

如图 ９ 所示。

图 ９　 ＵＭＳＭ 计算流程

３．２　 桨叶几何因素影响分析

以 ＭＲＦ 取得的力分布作为给定输入。 用扇形

网格区域代替真实桨叶，则需考虑桨叶几何因素带

来的影响：桨叶大小决定扇形区域的大小；需考虑弦

向力的分布形式。
对于真实的桨叶，桨叶截面力沿弦向的分布不

均，主要体现在升力之上。 根据薄翼理论［２５］，对于

对称翼型，压力系数沿弦向的分布为

ΔＣｐ ＝ ４ （ｃ － ｘ） ／ ｘ·α （８）
升力系数 Ｃ ｌ ＝ ２πα （９）
　 　 由于压差是升力产生的主要原因，因此沿弦向

的升力分布函数可写作

ｆ ＝ ΔＣｐ ／ Ｃ ｌ ＝ ２ （ｃ － ｘ） ／ ｘ ／ π （１０）
　 　 采用下式（其中 ｃ 为所处剖面弦长）对弦向力

分布进行处理

ｆ ≅
６．９９９ｘ ／ ｃ　 ０ ≤ ｘ ≤ ０．０１ｃ

０．７０３ （ｃ － ｘ） ／ ｘ 　 ０．０１ｃ ≤ ｘ ≤ ｃ{ （１１）

　 　 将分布函数 ｆ 应用于拉力分布，扭矩分布采用

平均处理，则网格单元的受力如（１２）式所示

ｄＴ′ ＝ ｄＴ· (∫ｘｃ１
ｘｃ２
ｆ（ｘｃ）ｄｘｃ ) （１２）

ｄＱ′ ＝ ｄＱ·（ｘｃ１ － ｘｃ２） ／ ｃ （１３）
式中， ｘｃ１，ｘｃ２ 为网格单元在当地截面弦长中所处的

始末位置。 得到对应网格单元上的作用力 ｄＦ后，将
其转化为非定常动量源项

Ｓ′ ＝ － ｄＦ ／ Ｖｃ （１４）
　 　 为分析代替桨叶的扇形面积大小变化及不同弦

向分布对尾流的影响，以 ＭＲＦ 模拟所得力分布作为

给定输入，采用以下 ３ 种方法：
１） 取周向 ５ 个网格的扇形区域代替桨叶，拉力

采用 ｆ 分布，扭矩均分，命名为 ＵＭＳＭ－ ｆ；
２） 取周向 ５ 个网格的扇形区域代替桨叶，拉

力、扭矩均采用均分方式，命名为 ＵＭＳＭ－５；
３） 取周向 ２ 个网格的扇形区域代替桨叶，拉

力、扭矩均采用均分方式，命名为 ＵＭＳＭ－２。
时间步取为桨叶扫过一个网格单元所用时间，

由于周向网格数目为 １８０，因此非定常时间步大小

亦取为 Δｔ＝ ０．０００ ２６６ ７ ｓ，由于气动力给定不需要迭

代求解，收敛相对较快，因此子迭代步数取 １０，旋转

５ 个周期后，取 ３ 个周期的时均结果作为最终结果

进行分析。 非定常模拟基于 ＭＳＭ－ｇ１ 的定常收敛结

果进行。
对比图 １０ 真实模型非定常模拟与图 １１ ＵＭＳＭ

·５７５·
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计算结果，ＵＭＳＭ 所得轴向速度分布整体趋势上与

真实模型非定常模拟结果符合较好。 两者间的差距

主要在桨叶附近，而在尾流区中随着远离桨盘两者

的差异逐渐减小。 这说明了桨叶几何外形所带来的

影响主要集中在桨盘附近。 这也间接验证了动量源

法简化真实模型的可行性。

图 １０　 真实模型非定常模拟瞬态轴向速度分布

从图 １１ 中可以看出，３ 种 ＵＭＳＭ 结果间的差异

亦表现在桨盘附近，在桨盘后 ０．０８７Ｒ 处三者结果已

趋于一致。

图 １１　 不同方法所得瞬态轴向速度分布云图

进一步对比尾流时均轴向速度分布，如图 １２ 所

示，三者结果几乎相同，均与真实模型非定常模拟结

果符合较好。 这便说明了桨叶几何外形对尾流的影

响主要是通过决定桨叶力分布实现，在拥有准确力

分布的前提下，替代桨叶的扇形大小及弦向力分布

形式等由桨叶几何外形所决定的参数对整个尾流速

度影响较小，主要集中在桨盘后小范围内。
建议扇形区域的选取以桨叶平均弦长为参考，

使两者平均弦长接近；为保证流场连续性较好，扇形

区域周向至少布置 ２ 个网格，时间步的选取建议一

个时间步推进一个网格；而为提高适用性，弦向拉

力、力矩分布均采用均布处理。

图 １２　 不同方法尾流轴向速度分布对比

３．３　 ２ 种非定常动量源法结果对比

采用叶素理论求得的力分布作为输入，同样取

周向 ２ 个网格的扇形区域代替桨叶，拉力、扭矩均采

用均分方式，命名为 ＵＭＳＭ １。 将其与 ＵＭＳＭ ２ 进

行对比，分析不同前处理方式应用于非定常动量源

法中的特点。
两者盘后轴向速度分布如图 １３ 所示，其与上文

定常动量源法的对比结果基本相同。

图 １３　 不同非定常动量源法尾流轴向速度分布对比

从图 １４ 可以看出，本文所建非定常动量源法能

够模拟桨尖涡的生成和发展。 进一步对比桨尖涡下

·６７５·
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滑位置变化，如图 １５ 所示，２ 种方法均取得了较好

的模拟结果。

图 １４　 桨尖涡

图 １５　 桨尖涡下滑变化对比

３．４　 不同转速下方法验证

从图 １６ 桨尖涡对比中可以看出，不同转速下本

图 １６　 不同转速下桨尖涡下滑变化对比

文所建非定常动量源法对桨尖涡的模拟依然有较好

的模拟精度。
３．５　 计算效率对比

对比不同方法的计算效率，如下表所示。 非定

常动量源法计算所用网格数量远小于真实模型非定

常模拟，即使考虑采用 ＭＲＦ 进行前处理，用时也只

有其 １ ／ ８ 左右，具有更高的计算效率。
表 ３　 非定常方法计算效率对比

计算方法 网格量 ／万 耗时 ／ ｈ

嵌套网格非定常 ４０８ １６０

ＵＭＳＭ 无前处理 ４４ １０

ＵＭＳＭ－ １ ４４ １１

ＵＭＳＭ－ ２ ４４ ２２

４　 结　 论

本文以桨叶力分布作为输入，建立了高效求解

旋翼悬停流场的定常及非定常动量源法，并验证了

这种动力单元简化方式的可行性，得到的结论如下：
１）对于动量源法，准确的桨叶力分布是精确模

拟尾流的关键，桨叶几何模型对尾流的影响主要体

现在桨叶力分布之上。
２）对比定常、非定常 ２ 种动量源法，文中建立

的非定常动量源法对桨盘后的尾流模拟精度更高，
且能够较好地模拟桨尖涡的生成和发展。

３）采用ＭＲＦ 获取力分布的非定常动量源法，获
得的流场更加准确，可用于较为精确的流场模拟；虽
前处理需消耗一定的时间，但效率依然高于嵌套网

格非定常模拟，且在求解多动力相关流场时，只需计

算单独动力单元，能够显著提高求解效率。
４）采用叶素理论求解力分布的非定常动量源

法，可省去真实模型模拟的过程，效率更高，可用于

耦合多动力流场快速及初步的计算。
文中以旋翼悬停为例，进行了非定常动量源方

法的验证，而旋翼悬停属于均匀轴流状态，但在非轴

流状态，桨叶力分布是变化的，需获得不同相位的力

分布，才能使该方法正常进行，此时力分布不能通过

ＭＲＦ 较快地给出。 因此，如何处理非轴流状态的计

算是接下来的研究重点。

·７７５·
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ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．
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