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摘　要：采用五阶精度显式混合加权紧致非线性格式求解雷诺平均ＮＳ方程；利用多块对接结构网格技

术，对３０Ｐ－３０Ｎ多段翼型进行网格收敛性研究。在不考虑转捩的情况下，采用ＳＡ一方程湍流模型研究混合

加权紧致非线性格式与二阶精度ＭＵＳＣＬ格式对该翼型压力分布和典型站位速度型的影响，并与实验结果进

行对比分析。采用混合加权紧致非线性格式和ＳＡ一方程湍流模型模拟梯形翼高升力构型低速复杂流场，通

过对总体气动特性和压力分布的分析，探讨五阶精度显式混合加权紧致非线性格式在低速复杂外形流动中

的应用能力。结果表明，对３０Ｐ－３０Ｎ三段翼型，采用全湍流模拟方法可以得到较好的压力分布；对梯形翼高

升力构型，在附着流和边界层小分离情况下混合加权紧致非线性格式有较好的模拟能力。
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　　随着现代飞机尤其是大型民机的不断发展，
增升装置已经成为飞机不可缺少的组成部分。设

计优良的增升装置可以大大增加飞机的升力，从

而改善其起飞、着陆性能（Ｍａ＝０１５～０．２）。例
如，对于大型双发民用机，升力系数在相同攻角条

件下增加０１，等价于飞机减小了１°的进场姿态，
后体着陆倾角给定时，起落架可以缩短而使飞机

减少６３５ｋｇ的重量［１］。然而在改进飞行性能的同

时，增升装置的引入势必增加飞机设计的复杂性，

增升装置绕流包含极为复杂的流动现象，如边界

层转捩、掺混边界层和黏性尾迹区干扰等。当攻

角增大到一定程度时，由于逆压梯度的作用，翼型

背风面的湍流边界层会迅速增厚，在靠近尾缘处

出现边界层分离，分离涡触发形成回流区，导致翼

型升力减小、阻力增大。目前对这种低速复杂流

动的机理缺乏系统认识，因此仍要深入研究飞机
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增升装置的空气动力现象。

计算 机 硬 件 技 术 和 计 算 流 体 力 学

（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）技术本身的
不断完善使得数值模拟成为研究飞行器复杂流场

的重要手段。目前国内外增升装置的数值模拟以

二阶空间离散精度的数值算法为主，二阶精度格

式虽然已经成熟，但对于许多实际工程问题仍达

不到精度要求，不能很好地捕捉流动的物理特征，

因此，高阶精度格式成为重要的发展方向。近二、

三十年来，国内外已经发展了一系列高阶精度格

式，如本质无振荡（ＥｓｓｅｎｔｉａｌｌｙＮｏｎＯｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ，
ＥＮＯ）、加权本质无振荡（ＷｅｉｇｈｔｅｄＥｓｓｅｎｔｉａｌｌｙ
ＮｏｎＯｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ，ＷＥＮＯ）和紧致格式等，并应用于
大涡模拟、直接数值模拟、计算气动声学和计算电

磁学等诸多领域。邓小刚建立的五阶精度加权紧

致非 线 性 格 式 （ＷｅｉｇｈｔｅｄＣｏｍｐａｃｔＮｏｎｌｉｎｅａｒ
Ｓｃｈｅｍｅｓ，ＷＣＮＳ）［２－３］广泛应用于数值模拟计算
中，得到了令人满意的数值结果。例如，刘昕［４］

等采用显式ＷＣＮＳ和ＢＬ湍流模型开展了亚跨典
型翼型和机翼的数值模拟；王光学［５］等采用显式

ＷＣＮＳ数值模拟了６５°大攻角状态下的三角翼绕
流，对比分析了不同规模网格和湍流模型计算得

到的尖前缘三角翼复杂涡系结构及其相互作用。

五阶精度显式混合加权紧致非线性格式（Ｈｙｂｒｉｄ
ｃｅｌｌｅｄｇｅ ａｎｄ ｃｅｌｌｎｏｄｅ Ｗｅｉｇｈｔｅｄ Ｃｏｍｐａｃｔ
ＮｏｎｌｉｎｅａｒＳｃｈｅｍｅｓ，ＨＷＣＮＳ）［６］是在 ＷＣＮＳ的基
础上发展而来。在计算模板的选取上，ＨＷＣＮＳ
在模板宽度较小的情况下可以达到和五阶精度显

式ＷＣＮＳ同样的精度和基本相同的高分辨率，因
此ＨＷＣＮＳ较ＷＣＮＳ具有更高的计算效率。同时
ＨＷＣＮＳ满足几何守恒律，更适用于复杂外形的
流场计算。邓小刚［６］等采用ＨＷＣＮＳ数值模拟了
一维激波／湍流干扰问题和二维无黏前台阶绕流
等典型算例，结果表明 ＨＷＣＮＳ可以很好地捕捉
间断，具有很好的收敛性。

采用五阶精度显式ＨＷＣＮＳ和多块对接结构
网格技术求解雷诺平均的ＮＳ方程，选取ＳＡ一方
程湍流模型对３０Ｐ－３０Ｎ三段翼型和梯形翼高升
力构型进行全湍流数值模拟。将表面压力系数和

典型站位速度型等数值结果与实验结果进行对比

分析，在文献［６］的基础上进一步考查ＨＷＣＮＳ在
低速复杂流场中的应用能力。

１　控制方程及数值方法

控制方程为贴体坐标系下的雷诺平均 ＮＳ
方程：

Ｑ
ｔ
＋Ｅ
ξ
＋Ｆ
η
＋Ｇ
ζ
＝
Ｅｖ
ξ
＋
Ｆｖ
η
＋
Ｇｖ
ζ

（１）

其中：Ｑ为守恒变量；Ｅ，Ｆ，Ｇ为对流通量；Ｅｖ，Ｆｖ，
Ｇｖ为黏性通量；ｔ为时间；ξ，η，ζ为贴体坐标系下
三个方向的分量。

对流项采用五阶精度显式 ＨＷＣＮＳ进行离
散，黏性项采用六阶中心格式进行离散，离散方程

组求解采用ＬＵＳＧＳ方法，湍流模型采用 ＳＡ一方
程湍流模型。

以ξ方向为例，给出对流项离散的内点和边
界及近边界点格式。

内点差分格式采用六阶精度混合差分格式：

Ｅ′ｉ＝
α
ｈ（Ｅ
～
ｉ＋１／２－Ｅ

～
ｉ－１／２）＋

１９２－１７５α
２５６ｈ （Ｅｉ＋１－Ｅｉ－１）＋

３５α－４８
３２０ｈ（Ｅｉ＋２－Ｅｉ－２）＋

６４－４５α
３８４０ｈ（Ｅｉ＋３－Ｅｉ－３）

（２）

其中，Ｅｉ代表单元中心的数值通量，Ｅ
～
ｉ±１／２ ＝

Ｅ（Ｕ
～
ｉ±１／２）是单元边界的数值通量，ｈ代表单元

距离。

α＞０为耗散参数，根据具体的流动特性调节
α以控制格式的耗散特性。内点插值格式采用五
阶精度加权非线性插值格式，格式详细分析见文

献［２］和文献［３］。因此显式 ＨＷＣＮＳ内点格式
具有空间五阶精度。

对于ｐ阶精度的内点格式，边界格式可以是
ｐ－１阶而不影响格式的全局 ｐ阶精度［７］。因此

五阶精度显式ＨＷＣＮＳ可以构造四阶精度的边界
及近边界格式，以如下四阶精度混合差分格式为

模板构造近边界点差分格式：

Ｅ′ｉ＝
α
ｈ（Ｅ
～
ｉ＋１／２－Ｅ

～
ｉ－１／２）＋

１６－１５α
２４ｈ （Ｅｉ＋１－Ｅｉ－１）＋

３α－４
４８ｈ（Ｅｉ＋２－Ｅｉ－２） （３）

设边界节点编号为ｉ＝０，式（３）取α＝４３得到

近边界１点的差分格式：

Ｅ′１＝
４
３ｈ（Ｅ

～
３／２－Ｅ

～
１／２）－

１
６ｈ（Ｅ２－Ｅ０） （４）

取α＝１得到近边界２点的差分格式：

Ｅ′２＝
１
ｈ（Ｅ
～
５／２－Ｅ

～
３／２）＋

１
２４ｈ（Ｅ３－Ｅ１）－

１
４８ｈ（Ｅ４－Ｅ０）

（５）
对近边界半节点则直接构造四阶精度的显式

插值格式：

Ｕ
～
１／２＝

１
１６（５Ｕ０＋１５Ｕ１－５Ｕ２＋Ｕ３）

Ｕ
～
３／２＝

１
１６（－Ｕ０＋９Ｕ１＋９Ｕ２－Ｕ３

{ ）

（６）

·２·
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其中，Ｕｉ代表单元中心的物理量，Ｕｉ±１／２代表单元

边界的物理量，Ｕ
～
为单元边界的守恒变量。

对于边界条件的处理：壁面采用无滑移边界

条件，即ｕ＝ｖ＝ｗ＝０；壁面法向压力梯度为０，绝
热壁面。远场采用无反射边界条件。

２　３０Ｐ－３０Ｎ三段翼型计算

３０Ｐ－３０Ｎ三段翼型是一种典型的着陆装置，
由前缘缝翼、主翼和后缘襟翼三部分组成，翼型弦

长ｃ＝０５５８８ｍ，缝翼和襟翼的偏转角均为３０°，
缝翼的缝道宽度为２９５％ｃ，外伸量为 －２５％ｃ；
襟翼的缝道宽度为１２７％ｃ，外伸量为０２５％ｃ。
翼型构型及速度型测量位置如图１（ａ）所示。计
算状态为：马赫数为０２，攻角为１９°，基于翼型弦
长的雷诺数为９×１０６。采用多块对接结构网格
技术生成整体 Ｃ型拓扑的结构网格，远场距离
１００倍弦长，共５６块，如图１（ｂ）所示。

（ａ）３０Ｐ－３０Ｎ构型
（ａ）３０Ｐ－３０Ｎｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

（ｂ）３０Ｐ－３０Ｎ网格
（ｂ）３０Ｐ－３０Ｎｇｒｉｄｓ

图１　３０Ｐ－３０Ｎ翼型
Ｆｉｇ．１　３０Ｐ－３０Ｎａｉｒｆｏｉｌ

２．１　网格收敛性研究

采用五阶精度显式 ＨＷＣＮＳ和 ＳＡ湍流模型
对１９°攻角状态进行网格收敛性研究，粗、中、细
三套网格规模依次为７４１５０，１７０２４４和３８１８７２，
相邻规模网格法向和周向网格点依次增加 １５
倍。壁面第一层网格距离ｄ、对应的ｙ＋和表征网
格尺度的Ｎ－２／３如表１所示，其中 Ｎ为网格点数，
Ｎ－２／３为网格有效尺度的平方［８］。

三套网格计算得到的升力系数如图２所示。
随着网格加密，升力系数逐渐收敛，可以通过

Ｒｉｃｈａｒｄｓｏｎ外推法获得网格无关解［９］，求解得到

的升力系数网格无关解为４２１５２。图３给出了
三套网格计算得到的表面压力系数，除了在翼型

上翼面粗网格压力系数曲线略低于其他两套网格

外，表面压力系数整体较吻合，现有的网格规模可

以模拟翼型的表面压力系数。

表１　第一层网格尺度
Ｔａｂ．１　Ｓｃａｌｅｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｇｒｉｄｐｏｉｎｔｏｆｆｔｈｅｓｕｒｆａｃｅ

ｄ ｙ＋ Ｎ－２／３

粗网格 １．５×１０－５ｃ ５ ０．０００５７

中网格 １×１０－５ｃ ３．３ ０．０００３３

细网格 ６．６×１０－６ｃ ２．２ ０．０００１９

在网格满足收敛性的前提下，为保证充分的

计算精度，采用细网格进行数值模拟。

图２　３０Ｐ－３０Ｎ升力系数
Ｆｉｇ．２　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｏｆ３０Ｐ－３０Ｎ

图３　不同网格的表面压力系数对比
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｓ

２．２　结果分析

图４给出了采用五阶精度显式 ＨＷＣＮＳ和
ＳＡ湍流模型模拟得到的３０Ｐ－３０Ｎ三段翼型的

·３·
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流场结果。图４（ａ）是翼型流线图，可以清晰地看
到前缘缝翼缝隙处和主翼空腔内产生的驻涡结

构；图４（ｂ）是压力等值线图，计算流场较为光滑，
翼型上下翼面具有明显压差。图５给出了采用五
阶精度显式ＨＷＣＮＳ和二阶精度ＭＵＳＣＬ格式模拟
得到的翼型表面压力分布结果，由图可知缝翼和主

翼的压力分布与实验值较吻合，但是襟翼处计算得

到一个明显高于实验值的吸力峰，这可能与襟翼上

方复杂的尾迹流动有关。ＨＷＣＮＳ的计算结果较
ＭＵＳＣＬ格式与实验值更加吻合。

（ａ）绕流流线
（ａ）Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ

（ｂ）压力等值线
（ｂ）Ｃｏｎｔｏｕｒｌｉｎｅｓｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅ

图４　３０Ｐ－３０Ｎ流场
Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｏｆ３０Ｐ－３０Ｎ

图６给出了采用 ＨＷＣＮＳ和 ＭＵＳＣＬ格式计
算得到的六个典型站位的流向速度型（其中 Ｕ
为流向速度，ａｉｎｆ为来流声速），站位位置如图１
所示。由图可知，在 ＳＡ湍流模型下两种计算方
法的数值模拟结果与实验值相比，在定性上是

相同的，在定量上有一定的差异。在主翼的三

个站位上（ｘ／ｃ分别为 ０１０７５，０４５，０８５），模
拟结果与实验值相比存在边界层厚度较大，尾迹

速度偏小，尾迹宽度较大的问题，而ＨＷＣＮＳ的模
拟结果较 ＭＵＳＣＬ格式的模拟结果更接近实验
值。在襟翼的三个站位上（ｘ／ｃ分别为０８９８１７，
１０３２１，１１１２５），其中ｘ／ｃ＝０８９８１７站位处，模

拟得到的缝翼、主翼的尾迹速度与尾迹宽度均与

实验值存在明显差异；其余两个站位能够较好地

（ａ）缝翼
（ａ）Ｓｌａｔ

（ｂ）主翼
（ｂ）Ｍａｉｎ

（ｃ）襟翼
（ｃ）Ｆｌａｐ

图５　３０Ｐ－３０Ｎ表面压力分布
Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆ３０Ｐ－３０Ｎ

·４·
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（ａ）ｘ／ｃ＝０．１０７５ （ｂ）ｘ／ｃ＝０．４５

（ｃ）ｘ／ｃ＝０．８５ （ｄ）ｘ／ｃ＝０．８９８１７

（ｅ）ｘ／ｃ＝１．０３２１ （ｆ）ｘ／ｃ＝１．１１２５

图６　３０Ｐ－３０Ｎ典型站位速度型
Ｆｉｇ．６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅｓｏｆ３０Ｐ－３０Ｎａｔｔｙｐｉｃａｌｓｔａｔｉｏｎｓ

模拟缝翼和主翼的尾迹宽度，但是缝翼和主翼

的尾迹速度均略小于实验值。总体来说，除在

ｘ／ｃ＝１０３２１站位处预测的尾迹宽度较大外，
ＨＷＣＮＳ较 ＭＵＳＣＬ格式的模拟结果更接近实
验值。

３　梯形翼高升力构型计算

三维梯形翼是高升力构型的典型代表，它具

有大弦长、半翼展三段式结构，连接在机身吊舱

上，在 ＮＡＳＡ的几座风洞中进行了大量实验，为

·５·
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ＣＦＤ提供有效的对比数据［１０］。梯形翼共有好几

种构型，本文选择构型１进行数值模拟，前缘缝翼
和后缘襟翼均采用全展长，缝翼偏转角３０°，襟翼
偏转角２５°，平均气动弦长１ｍ。计算状态为：马
赫数０２，基于平均气动弦长的雷诺数４３×１０６，
攻角２８°，湍流模型ＳＡ一方程湍流模型。采用多
块对接结构网格技术，网格整体采用 Ｈ型拓扑，
网格规模为 ６１６８２８５，壁面第一层网格距离为
０６×１０－５ｃ，如图７所示。

图７　梯形翼网格
Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｐｅｚｏｉｄａｌｗｉｎｇｇｒｉｄｓ

采用五阶精度显式ＨＷＣＮＳ和ＳＡ湍流模型计
算得到的梯形翼升阻力系数如表２所示，由表可知
计算得到的升阻力系数均小于实验值，升力系数Ｃｌ
误差约为２１８％，阻力系数Ｃｄ误差约为４６３％。

表２　升阻力系数
Ｔａｂ．２　Ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｌｉｆｔａｎｄｄｒａｇ

Ｃｌ Ｃｄ

ＥＸＰ ２．９０９６ ０．６８６０

ＨＷＣＮＳ ２．８４６ ０．６５４２

图８　梯形翼表面流线
Ｆｉｇ．８　Ｓｕｒｆａｃｅｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｏｆｔｒａｐｅｚｏｉｄａｌｗｉｎｇ

计算得到的表面压力分布云图及表面流线如

图８所示。由图可知，主翼上弦向流动是最主要
的，只在翼梢附近小范围内出现展向流动；襟翼后

缘的外侧和襟翼后缘的翼身结合处出现了较为明

显的流动分离，分离区的形成导致升力系数的模

拟结果偏小。图９给出了计算得到的梯形翼翼梢

涡形态，靠近主翼翼梢附近的流场很难预测，

ＨＷＣＮＳ由于精度更高、数值黏性更小，对翼梢附
近流动的模拟更准确，可以很好地捕捉翼梢涡结

构。图１０给出了沿展向１７％和５０％两个典型站
位机翼切面的表面压力系数分布。由图可知，在

两个站位处ＨＷＣＮＳ计算得到的表面压力系数分
布均与实验值吻合较好。在 １７％ 站位处，
ＨＷＣＮＳ计算的襟翼后缘表面压力系数曲线较为
平缓，表明流动在该处发生分离，这与图８显示的
流动分离相一致。

图９　梯形翼翼梢涡
Ｆｉｇ．９　Ｗｉｎｇｔｉｐｖｏｒｔｅｘｏｆｔｒａｐｅｚｏｉｄａｌｗｉｎｇ

（ａ）１７％站位
（ａ）１７％ ｐｏｓｉｔｉｏｎ

（ｂ）５０％站位
（ｂ）５０％ ｐｏｓｉｔｉｏｎ

图１０　梯形翼典型站位表面压力分布
Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆ
ｔｒａｐｅｚｏｉｄａｌｗｉｎｇａｔｔｙｐｉｃａｌｓｔａｔｉｏｎｓ

·６·
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４　结论

采用五阶精度显式 ＨＷＣＮＳ数值模拟３０Ｐ－
３０Ｎ三段翼型和梯形翼高升力构型的绕流流场，
结果表明ＨＷＣＮＳ总体上较好地模拟了复杂低速
流动。对３０Ｐ－３０Ｎ三段翼型，采用全湍流模拟
可以得到较好的压力分布；对梯形翼高升力构型，

在附着流和边界层小分离时有较好的模拟能力。

但没有考虑转捩及湍流模型的影响，对速度型和

机翼后缘处较大分离区的模拟还存在差异，因此

有必要开展基于高精度算法的低速绕流转捩及湍

流模型影响研究。
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