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一种新的边界处理方法在笛卡尔网格中的应用
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摘　　　要：采用自适应笛卡尔网格方法求解Ｅｕｌｅｒ方程，固壁边界条件通过一种离散强迫浸入边界方法引

入，边界切割网格与流场网格保持一致，从而有效解决了小切割网格单元的时间步长限制问题．针对自适应

笛卡尔网格的特点提出了新的虚拟点反射方法和插值方法，解决了数值吸力峰值问题．对ＲＡＥ２８２２翼型、双

ＮＡＣＡ００１２翼型和Ｓｕｄｄｈｏｏ三元翼型的流动状况进行了无黏数值模拟，并与现有的理论解、单域以及分区结

构网格解进行了对比．结果表明：该离散强迫浸入边界方法有效地引进了固壁边界条件，结合自适应笛卡尔

网格技术能够准确模拟复杂几何外形下的流动状况．
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　　传统的结构网格方法由于采用了贴体网格的
方式，固壁处的边界条件可以得到方便准确的表
述，同时还可以保持求解器在流场其他区域的精

确性和守恒性，然而对于稍微复杂的几何区域，分
区结构网格的生成以及网格质量的保持都存在着

巨大的困难，需要耗费大量的人工时间．非结构网
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格技术能够非常方便的生成复杂外形的网格，但
是该方法数据结构复杂，线迭代和几何多重网格
加速收敛技术也不适用．笛卡尔网格技术既可以
在复杂几何区域自动生成高质量的网格，又能够
方便地补充结构网格中使用的线迭代和几何多重

网格加速收敛技术，但是由于在壁面处采用了非
贴体网格的方式，准确的引入固壁边界条件对于
该方法来说是至关重要的．
浸入式边界方法由Ｐｅｓｋｉｎ［１］于１９７２年提出

并用于对心脏中的血液流动问题进行数值模拟．
Ｂｅｙｅｒ［２］，Ｓａｉｋｉ和Ｂｉｒｉｎｇｅｎ［３］通过使用不同的分布
函数进一步发展了该方法，但他们采用的连续强
迫方法对于弹性边界有较好的结果，用于刚性边
界时固壁表述不够准确而且会带来稳定性问题．
Ｍｏｈｄ－Ｙｏｓｕｆ［４］，Ｇｈｉａｓ，Ｍｉｔｔａｌ和 Ｄｏｎｇ［５］，Ｄａｄｏｎｅ
和Ｇｒｏｓｓｍａｎ［６］发展了离散强迫浸入式边界方法，
其中，Ｄａｄｏｎｅ和Ｇｒｏｓｓｍａｎ通过在边界处假设涡
流模型来满足法向动量方程和无穿透条件，同时
由于考虑了壁面曲率的影响，该方法具有空间２
阶精度．
本文采用自适应笛卡尔网格技术生成基于四

叉树数据结构的网格，根据莫顿空间填充曲线理
论［７］将其转换为线性数据结构进而开展流场计

算，采用Ｄａｄｏｎｅ和Ｇｒｏｓｓｍａｎ［６］的浸入式边界方
法处理固壁边界，并针对自适应笛卡尔网格的特
点提出了新的虚拟点反射方法和插值方法，解决
了数值吸力峰值问题，进而对ＲＡＥ２８２２翼型、双

ＮＡＣＡ００１２翼型和Ｓｕｄｄｈｏｏ三元翼型开展无黏
流动数值模拟，并与现有的理论解、单域以及分区
结构网格解进行了对比分析，验证了该方法在复
杂几何区域进行流场模拟的有效性和精度．

１　自适应笛卡尔网格的生成

网格质量对流场数值模拟的精度和收敛性都

有重要的影响，文献［８］指出，根据波音公司使用

ＴＲＡＮＡＩＲ软件进行流动模拟的经验，基于流场
解的特征进行自适应网格调整应成为可靠且易用

的计算流体动力学模拟的基础技术．本文首先根
据几何特征进行初步自适应生成用于流场计算的

初始网格，然后在计算过程中再根据解的信息进
行更为精确的自适应网格调整．本文算例中网格
的处理时间约是整个数值模拟时间的１／１０，同结
构网格和非结构网格方法相比，笛卡尔网格中平
均每个网格单元的操作要少很多，数据存储量介
于两者之间，因此该方法具有较高的网格生成效

率和计算效率．

１．１　几何自适应

在生成初始的均匀粗网格后，对物面处的切
割网格单元及其２层邻居网格单元进行加密处
理，从而实现从远场粗网格到物面细网格的光滑
过渡．一般而言，物面几何的剧烈变化会引起复杂
的流动现象，因此需要在大曲率几何点附近如翼
型前缘以及几何奇点如翼型尾缘处进行曲率自适

应以准确捕捉流动细节．本文中曲率自适应的准

则取为ｍａｘ（Δｘ，Δｙ）＜ １２０Ｒ
，其中Δｘ，Δｙ分别

为网格的横向和纵向尺度，Ｒ为当地几何曲率半
径，尾缘点附近进行４次额外的加密处理．

１．２　解自适应

文献［９－１１］通过对各种自适应准则的对比研
究指出自适应准则的不恰当选取会导致错误的收

敛解，一个区域产生的数值误差可能会显著降低
另一个区域的求解精度．数值模拟的实践表明：基
于１阶导数的自适应准则通常能够给出可靠的结
果．本文采用了Ｄａｒｒｅｎ［１２］提出的基于速度旋度和
散度的混合准则

τｃｉ ＝

Δ

×Ｕ　ｌ
ｒ＋１
ｒ
ｉ ，τｄｉ ＝

Δ

·Ｕ　ｌ
ｒ＋１
ｒ
ｉ （１）

σｃ ＝
∑
ｎ

ｉ＝１
τ２ｃｉ

槡ｎ
，σｄ ＝

∑
ｎ

ｉ＝１
τ２ｄｉ

槡ｎ
（２）

其中ｒ为经验参数，本文中取为２．０，ｎ为网格量，

ｌｉ为网格尺度，Ｕ 为流动速度．网格进行加密或者
粗化操作的判定准则为：如果满足条件τｃｉ ＞σｃ或

τｄｉ ＞σｄ，则网格加密；如果是τｃｉ ＜
１
１０σｃ
且τｄｉ ＜

１
１０σｄ

，则网格粗化．

１．３　网格光滑

在每次自适应操作完成后，都需要对网格进
行光滑处理以保证相邻网格单元层级差不大于

１，固壁和远场边界处网格层级差为０，同时还要
消除“空洞”网格（４个方向邻居网格均比该网格
密）和“山峰”网格（４个方向邻居网格均比该网格
粗），以维持流场的计算精度和边界条件的引
入精度．

２　数值计算方法

２．１　控制方程组

二维非定常无量纲Ｅｕｌｅｒ方程组为

２７３２
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ｕｍ
ｔ ＋

ｆｍ
ｘ ＋

ｇｍ
ｙ ＝０ （３）

其中

［ｕ１，ｕ２，ｕ３，ｕ４］＝ ［ρ，ρｕ，ρｖ，ρｅ］
［ｆ１，ｆ２，ｆ３，ｆ４］＝

［ρｕ，ρｕ
２＋ｐ，ρｕｖ，（ρｅ＋ｐ）ｕ］
［ｇ１，ｇ２，ｇ３，ｇ４］＝

［ρｖ，ρｖｕ，ρｖ
２＋ｐ，（ρｅ＋ｐ）ｖ］

式中ｐ，ρ，ｅ分别为压力、密度、总能；ｕ，ｖ分别为

ｘ方向和ｙ方向的速度分量．无量纲化的特征变
量为自由来流的压力ｐ∞，密度ρ∞，声速ａ∞，特
征长度ｃ为翼型弦长．
对于理想气体，有

ｐ＝ρ
Ｔ
γ

（４）

单位比能量

ｅ＝ ｐ
ρ（γ－１）

＋ｕ
２＋ｖ２
２

（５）

２．２　数值方法

本文 使 用 有 限 体 积 法 进 行 计 算，采 用

ＭＵＳＣＬ（ｍｏｎｏｔｏｎｅ　ｕｐｓｔｒｅａｍ－ｃｅｎｔｅｒｅｄ　ｓｃｈｅｍｅｓ
ｆｏｒ　ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｌａｗｓ）插值方法和 Ｖａｎｌｅｅｒ限制
器以达到空间２阶精度，网格界面数值通量ｆ１／２
的计算采用 Ｌｉｏｕ提出的的 ＡＵＳＭ＋ （ａｄｖｅｃｔｉｏｎ
ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｓｐｌｉｔｔｉｎｇ　ｓｃｈｅｍｅ）－ｕｐ格式［１３］

Ｍａｌ／ｒ＝ｕｌ／ｒａ１／２
（６）

Ｍａ２ ＝ｕ
２
ｌ＋ｕ２ｒ
２ａ２１／２

（７）

Ｍａ２Ｏ＝ｍｉｎ［１，ｍａｘ（Ｍａ２，Ｍａ２∞）］∈ ［０，１］
（８）

ｆａ（ＭａＯ）＝ＭａＯ（２－ＭａＯ）∈ ［０，１］ （９）

Ｍａ１／２ ＝Ｍａ＋
（４）Ｍａｌ＋Ｍａ－

（４）Ｍａｒ－
Ｋｐ
ｆａ
ｍａｘ（１－σＭａ２，０）ｐｒ－ｐｌ

ρ１／２ａ
２
１／２

（１０）

ρ１／２＝ （ρｌ＋ρｒ）／２ （１１）

ｍ１／２ ＝ａ１／２Ｍａ１／２ ρ
ｌ，　 若Ｍａ１／２ ＞０

ρｒ，　 若Ｍａ１／２ ≤｛ ０
（１２）

ｐ１／２ ＝ｐ＋（５）Ｍａｌｐｌ＋ｐ－（５）Ｍａｒｐｒ－
Ｋｕｐ＋（５）ｐ－（５）（ρｌ＋ρｒ）（ｆａａ１／２）（ｕｒ－ｕｌ） （１３）

ｆ１／２ ＝ｍ１／２
Ψｌ，　 若ｍ１／２ ＞０

Ψｒ，　 若ｍ１／２ ≤｛ ０
＋ｐ１／２ （１４）

其中各个参数设定为

α＝ ３１６
（－４＋５ｆ２ａ）∈ －３４

，３［ ］１６ ，

β＝
１
８
，Ｋｐ＝０．２５，Ｋｕ＝０．７５，σ＝１．０

　　时间项的离散采用Ｄａｒｒｅｎ［１２］推荐的具有２
阶精度且对衰减高频误差优化过的３阶Ｒｕｎｇｅ－
Ｋｕｔｔａ方法

Ｕ（０）＝Ｕｎ

Ｕ（ｋ）＝Ｕ（０）＋ναｋΔｔＡ Ｒｅｓ
（Ｕ（ｋ－１））

ｋ＝１，２，３
Ｕｎ＋１ ＝Ｕ（３

烅

烄

烆
）

（１５）

其中

ν＝０．６９３　６，α１ ＝０．１９１　８
α２ ＝０．４９２　９，α３ ＝１．０

２．３　边界条件

本文采用 Ｄａｄｏｎｅ和 Ｇｒｏｓｓｍａｎ［６］提出的虚
网格方法（ｇｈｏｓｔ　ｂｏｄｙ－ｃｅｌｌ　ｍｅｔｈｏｄ，ＧＢＣＭ）处理
固壁边界，该方法是一种离散强迫浸入式边界方
法，以网格中心点的位置来区分网格类型，中心点
在流场域内则该网格属于流场网格并参与推进求

解，中心点在固壁内则属于固壁网格且不参与推
进求解，固壁内前两层网格流场变量计算公式
如下：

ｐＳ ＝ｐＲ－ρＲ
槇ｕ２Ｒ
Ｒ（ ）Ｃ Δｎ

ρＳ ＝ρＲ
ｐＳ
ｐ（ ）Ｒ

１
γ

槇ｕ２Ｓ ＝ 槇ｕ２Ｒ ＋ ２γ
γ－（ ）１ ｐＲ

ρＲ
－ｐＳ
ρ（ ）Ｓ

ｖ～Ｓ ＝－ｖ～

烅

烄

烆 Ｒ

（１６）

其中Ｓ为固壁内网格的中心点，Ｒ为Ｓ 关于固壁
的反射点．Ｒｃ为当地几何曲率半径，Δｎ为Ｓ点和

Ｒ点之间的距离．ｐ，ρ分别为压力、密度，槇ｕ为沿
壁面的切向速度，ｖ～ 为法向速度．
对于采用分段线段方法描述的翼型，若采用

Ｓ垂直壁面的方法外推Ｒ 点，则会引起数值吸力
峰值的非物理解问题，在流场中 Ｍａ较高的区域
这种现象尤为明显，Ｃｏｉｒｉｅｒ［１４］采用分段３次样条
曲线描述翼型的方法解决了这个问题．图１中等
压线展示了在计算 ＮＡＣＡ　００１２翼型在自由来流

Ｍａ∞＝０．６３，攻角α＝２°流动状况下产生的吸力
峰值现象．
本文提出如下的等比插值方法：如图２所示，

ＡＢＣＤ为翼型边界，ＢＢ２ 为∠ＡＢＣ的角平分线，

ＣＣ２ 为∠ＢＣＤ的角平分线，Ｂ１Ｃ１ 平行于ＢＣ且过

Ｓ点，选取Ｏ点使得ＬＢ１Ｓ／ＬＢＯ ＝ＬＣ１Ｓ／ＬＣＯ，延长

３７３２
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ＳＯ至点Ｒ，使得ＬＳＯ ＝ＬＯＲ．同Ｃｏｉｒｉｅｒ的方法相
比，该等比插值方法计算简便，在使用分段线段的
简洁方式表述翼型的前提下也能够有效解决吸力

峰值问题．

图１　吸力峰值示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｓｕｃｔｉｏｎ　ｐｅａｋ

图２　等比插值示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎ　ｓｃｈｅｍｅ　ａｃｃｏｒｄｉｎｇ
ｔｏ　ｅｑｕａｌ　ｒａｔｉｏ

在文献［６］中Ｒ点的流场变量值根据距其最
近的４个网格流场变量值双线性插值获得．因其
采用了均匀笛卡尔网格，双线性插值模板点是固
定的，自适应技术的引入带来了复杂性，使得这些
模板点不固定，给插值带来了困难，本文提出如下
的线性插值方法来简化Ｒ点流场变量值的引入

Ｒ ＝ （１．０－Ｃ１－Ｃ２）０＋Ｃ１１＋Ｃ２２（１７）
其中代表守恒变量，网格０为Ｒ点所位于的网
格，网格１和网格２由Ｒ点在网格０中所处的位
置决定，如Ｒ点位于网格０的右上区域，则网格１
和网格２分别取为网格０的上方邻居单元和右方
邻居单元，以此类推．该插值方法根据所选３个网
格变量值所确定的平面来插值Ｒ点，具有１阶精

度，对于不同的网格拓扑都适用，系数Ｃ１和Ｃ２计
算公式如下：

Ｃ１ ＝｜ｘＲ－ｘ０｜２Δｘ０
，Ｃ２ ＝｜ｙＲ－ｙ０｜２Δｙ０

（１８）

其中ｘ０，ｙ０ 为网格０的中心坐标；ｘＲ，ｙＲ 为Ｒ 点
的坐标；Δｘ０，Δｙ０ 为网格０在ｘ方向和ｙ方向的
长度．
计算域外边界采用基于一维流动特征关系式

的局部一维Ｒｉｅｍａｎｎ不变量方法推出的无反射
边界条件，其补充方式和结构网格中相同，无需特
殊处理，本文中计算区域为翼型４个方向各取

１２８倍弦长，因此无需使用涡修正方法．

３　计算结果分析
初始粗网格量为１６×１６，对切割网格单元及

其邻近的两层网格单元进行加密处理，然后开展
曲率自适应，在此网格基础上开始计算工作，在流
场解充分收敛时进行解自适应，然后在新网格上
进行计算，解自适应的次数是问题相关的，本文中
前两个算例解自适应３次，第３个算例解自适应

２次．

３．１　ＲＡＥ２８２２翼型（Ｍａ∞＝０．７５，α＝３．０°）

ＡＧＡＲＤ（ａｄｖｉｓｏｒｙ　ｇｒｏｕｐ　ｆｏｒ　ａｅｒｏｓｐａｃｅ　ｒｅ－
ｓｅａｒｃｈ　ａｎｄ　ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ）［１５］的计算采用了３２０×
６４（２０　４８０）的Ｏ型网格．本文中自适应笛卡尔网
格算法生成的网格如图３所示，翼型前缘、尾缘和
激波附近实现了自动加密，网格单元数量为１９８９２，
与ＡＧＡＲＤ网格量相当．从图４的表面压力系数
分布曲线和图５的表面 Ｍａｃｈ数分布曲线可以看

图３　ＲＡＥ２８２２翼型３次解自适应后的网格

Ｆｉｇ．３　Ｌｅｖｅｌ　３ｓｏｌｕｔｉｏｎ－ｂａｓｅｄ　ａｄａｐｔｉｖｅｌｙ－ｒｅｆｉｎｅｄ

ｍｅｓｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌ
出自适应笛卡尔算法激波捕获位置准确且前后无

４７３２
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震荡，与 ＡＧＡＲＤ的结果符合得很好，图６为流
场的等压线图．

图４　ＲＡＥ２８２２翼型表面压力系数分布

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌ

图５　ＲＡＥ２８２２翼型表面 Ｍａｃｈ数分布

Ｆｉｇ．５　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｏｆ　ｔｈｅ　ＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌ

３．２　双ＮＡＣＡ００１２翼型（Ｍａ∞＝０．７０，α＝０°）

２个ＮＡＣＡ　００１２翼型在ｘ方向和ｙ 方向分
别错开０．５倍弦长的距离，Ｌｅｒａｔ和 Ｗｕ［１６］的计算
采用了分区结构网格技术，网格量为８３４０，分为５
个区域．本文中３次解自适应后的网格如图７所
示，网格量为２６　５３６，为文献［１６］的３．１８倍．由图

８和图９的表面压力系数对比图可以看出，本文
计算的强激波陡峭且前后无震荡，位置准确，文献
［１６］的结果稍有震荡，左下翼型的下表面弱激波
捕获准确，但激波后稍有震荡，整体符合得很好，
而文献［１６］中用于对比的均匀笛卡尔网格结果未
能求解出该弱激波，图１０为流场的等压线图．分
区结构网格由于其贴体特征，可以在较少网格量
的基础上获得精确的结果，但是其需要耗费额外

图６　ＲＡＥ２８２２翼型流场等压线分布

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ａｒｏｕｎｄ
ｔｈｅ　ＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌ

图７　双ＮＡＣＡ００１２翼型３次解自适应后的网格

Ｆｉｇ．７　Ｌｅｖｅｌ　３ｓｏｌｕｔｉｏｎ－ｂａｓｅｄ　ａｄａｐｔｉｖｅｌｙ－ｒｅｆｉｎｅｄ

ｍｅｓｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｏｕｂｌｅ　ＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌ

的人工工作量进行网格生成工作，对于复杂几何
外形尤为明显，该工作量能够占到整个ＣＦＤ工作
量的６０％，而自适应笛卡尔网格则能够完全自动
生成网格．

３．３　Ｓｕｄｄｈｏｏ三元翼（Ｍａ∞＝０．２０，α＝２０．０°）

Ｓｕｄｄｈｏｏ和 Ｈａｌｌ［１７］通过使用保型变换方法
求解位势流方程给出了该问题的理论解．本文２
次解自适应后的网格如图１１所示，网格量为

３２　７５６．由图１２的表面压力系数对比曲线和图１３
的流场等压线分布可以看出本文的计算结果从整

体上来说与理论解符合得较好，主翼型前缘点附

５７３２
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图８　左下ＮＡＣＡ００１２翼型表面压力系数分布

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｌｏｗｅｒ　ｌｅｆｔ　ｄｏｕｂｌｅ　ＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌ

图９　右上ＮＡＣＡ００１２翼型表面压力系数分布

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｕｐｐｅｒ　ｒｉｇｈｔ　ｄｏｕｂｌｅ　ＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌ

图１０　双ＮＡＣＡ００１２翼型流场等压线分布

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ａｒｏｕｎｄ　ｔｈｅ　ｄｏｕｂｌｅ

ＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌ

图１１　Ｓｕｄｄｈｏｏ三元翼型２次解自适应后的网格

Ｆｉｇ．１１　Ｌｅｖｅｌ　２ｓｏｌｕｔｉｏｎ－ｂａｓｅｄ　ａｄａｐｔｉｖｅｌｙ－ｒｅｆｉｎｅｄ

ｍｅｓｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｓｕｄｄｈｏｏ　ｔｈｒｅｅ－ｅｌｅｍｅｎｔ　ａｉｒｆｏｉｌ

图１２　Ｓｕｄｄｈｏｏ三元翼型表面压力系数分布

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｎ　ｔｈｅ

ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｓｕｄｄｈｏｏ　ｔｈｒｅｅ－ｅｌｅｍｅｎｔ　ａｉｒｆｏｉｌ

图１３　Ｓｕｄｄｈｏｏ三元翼型流场等压线分布

Ｆｉｇ．１３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ａｒｏｕｎｄ

ｔｈｅ　Ｓｕｄｄｈｏｏ　ｔｈｒｅｅ－ｅｌｅｍｅｎｔ　ａｉｒｆｏｉｌ

６７３２
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近有较大偏离，流场的加速区域和减速区域处的网
格都得到了自动加密，进而得到了准确的求解．

４　结论及展望

本文采用了一种离散强迫浸入式边界方法表

述固壁边界条件，针对自适应笛卡尔网格的特点
提出了新的虚拟点反射方法和插值方法，解决了
数值吸力峰值问题．采用有限体积法对多个翼型
的不可压以及可压流动状况进行了无黏数值模

拟，并与现有的理论结果、单域以及分区结构网格
结果进行了对比分析，结果表明：该离散强迫浸入
边界方法能够有效引入固壁边界条件，能够同时
处理不可压和可压流动状况，结合自适应笛卡尔
网格技术能够完成复杂几何区域的自动网格生成

工作，并且能够准确地求解无黏流场，在同样的求
解精度下，同单域结构网格相比，两者的网格量相
当，同分区结构网格相比，自适应笛卡尔网格需要
的网格量较大．本文仅对二维翼型绕流进行了分
析，对于其它复杂几何区域流动的模拟，该方法同
样适用，同时可方便的推广到三维无黏流动的数
值模拟中去．黏性边界条件的处理是目前笛卡尔
网格方法中的一个难点，该边界条件尚不适用，有
待进一步发展．

参考文献：
［１］　Ｐｅｓｋｉｎ　Ｃ　Ｓ．Ｆｌｏｗ　ｐａｔｔｅｒｎｓ　ａｒｏｕｎｄ　ｔｈｅ　ｈｅａｒｔ　ｖａｌｖｅｓ［Ｊ］．

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｐｈｙｓｉｃｓ，１９７２，１０（２）：２５２－２７１．
［２］　Ｂｅｙｅｒ　Ｒ　Ｐ．Ａ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｃｈｌｅａ　ｕｓｉｎｇ　ｔｈｅ

ｉｍｍｅｒｓｅｄ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ

Ｐｈｙｓｉｃｓ，１９９２，９８（１）：１４５－１６２．
［３］　Ｓａｉｋｉ　Ｅ　Ｍ，Ｂｉｒｉｎｇｅｎ　Ｓ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａ　ｃｙｌｉｎｄｅｒ

ｉｎ　ｕｎｉｆｏｒｍ　ｆｌｏｗ：ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａ　ｖｉｒｔｕａｌ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｍｅｔｈｏｄ
［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｐｈｙｓｉｃｓ，１９９６，１２３（２）：

４５０－４６５．
［４］　Ｍｏｈｄ－Ｙｏｓｕｆ　Ｊ．Ｃｏｍｂｉｎｅｄ　ｉｍｍｅｒｓｅｄ　ｂｏｕｎｄａｒｙ／Ｂ－ｓｐｌｉｎｅ

ｍｅｔｈｏｄｓ　ｆｏｒ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｉｎ　ｃｏｍｐｌｅｘ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｅｓ
［Ｒ］．ＵＳ：ＣＴＲ　Ａｎｎｕａｌ　Ｒｅｓｅａｒｃｈ　Ｂｒｉｅｆｓ，ＮＡＳＡ　Ａｍｅｓ　Ｒｅ－

ｓｅａｒｃｈ／Ｓｔａｎｆｏｒｄ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，１９９７．
［５］　Ｇｈｉａｓ　Ｒ，Ｍｉｔｔａｌ　Ｒ，Ｄｏｎｇ　Ｈ．Ａ　ｓｈａｒｐ　ｉｎｔｅｒｆａｃｅ　ｉｍｍｅｒｓｅｄ

ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅ　ｖｉｓｃｏｕｓ　ｆｌｏｗｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ－

ｎａｌ　ｏｆ　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｐｈｙｓｉｃｓ，２００７，２２５（１）：５２８－５５３．
［６］　Ｄａｄｏｎｅ　Ａ，Ｇｒｏｓｓｍａｎ　Ｂ．Ｇｈｏｓｔ－ｃｅｌｌ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ

ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｆｌｏｗｓ　ｏｎ　Ｃａｒｔｅｓｉａｎ　ｇｒｉｄｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡ　Ｊｏｕｒ－

ｎａｌ，２００４，４２（１２）：２４９９－２５０７．
［７］　Ｔｏｍａｓｚ　Ｐ，Ｔｉｍｕｒ　Ｊ　Ｌ，Ｖｉｎｃｅｎｔ　Ｇ　Ｗ．Ａｄａｐｔｉｖｅ　ｍｅｓｈ　ｒｅｆｉｎｅ－

ｍｅｎｔ－ｔｈｅｏｒｙ　ａｎｄ　ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｍ］．Ｎｅｗ　Ｙｏｒｋ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００５．
［８］　Ｇｉｕｓｅｐｐｅ　Ｂ，Ａｌｄｏ　Ｆ．Ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ａｎｄ　ａｅｒｏｓｐａｃｅ　ｅｎ－

ｇｉｎｅｅｒｉｎｇ［Ｍ］．Ｎｅｗ　Ｙｏｒｋ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００９．
［９］　Ｂｅｇｅｒ　Ｍ　Ｊ，Ａｆｔｏｓｍｉｓ　Ｍ　Ｊ．Ａｓｐｅｃｔｓ（ａｎｄ　ａｓｐｅｃｔ－ｒａｔｉｏｓ）ｏｆ

Ｃａｒｔｅｓｉａｎ　ｍｅｓｈ　ｍｅｔｈｏｄｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ　ｏｆ　１６ｔｈ　Ｉｎｔｅｒｎａ－

ｔｉｏｎａｌ　Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ　ｏｎ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　Ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　Ｆｌｕｉｄ　Ｄｙｎａｍ－

ｉｃｓ．Ｈｅｉｄｅｌｂｅｒｇ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ－Ｖｅｒｌａｇ，１９９８：１－１２．
［１０］　Ｗａｒｒｅｎ　Ｇ，Ａｎｄｅｒｓｏｎ　Ｗ　Ｋ，Ｔｈｏｍａｓ　Ｊ，ｅｔ　ａｌ．Ｇｒｉｄ　ｃｏｎｖｅｒ－

ｇｅｎｃｅ　ｆｏｒ　ａｄａｐｔｉｖｅ　ｍｅｔｈｏｄｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ　ｏｆ　１０ｔｈ

ＡＩＡＡ　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｆｌｕｉｄ　Ｄｙｎａｍｉｃｓ　Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｗａｓｈ－

ｉｎｇｔｏｎ　Ｄ　Ｃ：ＡＩＡＡ，１９９１：７２９－７４１．
［１１］　Ｖｅｎｄｉｔｔｉ　Ｄ　Ａ，Ｄａｒｍｏｒａｌ　Ｄ　Ｌ．Ｇｒｉｄ　ａｄａｐｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ｆｕｎｃｔｉｏｎａｌ

ｏｕｔｐｕｔｓ：ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ　ｔｏ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｉｎｖｉｓｉｄ　ｆｌｏｗｓ［Ｊ］．

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｐｈｙｓｉｃｓ，２００２，１７６（１）：４０－６９．
［１２］　Ｄａｒｒｅｎ　Ｌ　Ｄ　Ｚ．Ａ　ｑｕａｄｔｒｅｅ－ｂａｓｅｄ　ａｄａｐｔｉｖｅｌｙ－ｒｅｆｉｎｅｄ　Ｃａｒｔｅ－

ｓｉａｎ－ｇｒｉｄ　ａｌｇｏｒｉｔｈｍ　ｆｏｒ　ｓｏｌｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｅｕｌｅｒ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ［Ｄ］．

Ｍｉｃｈｉｇａｎ：Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ｍｉｃｈｉｇａｎ，１９９３．
［１３］　Ｌｉｏｕ　Ｍ　Ｓ．Ａ　ｓｅｑｕｅｌ　ｔｏ　ＡＵＳＭ：ｐａｒｔⅡ ＡＵＳＭ＋－ｕｐ　ｆｏｒ　ａｌｌ

ｓｐｅｅｄｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｐｈｙｓｉｃｓ，２００６，２１４
（１）：１３７－１７０．

［１４］　Ｗｉｌｌｉａｍ　Ｊ　Ｃ．Ａｎ　ａｄａｐｔｉｖｅｌｙ－ｒｅｆｉｎｅｄ，Ｃａｒｔｅｓｉａｎ，ｃｅｌｌ－ｂａｓｅｄ

ｓｃｈｅｍｅ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　Ｅｕｌｅｒ　ａｎｄ　Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ［Ｄ］．

Ｍｉｃｈｉｇａｎ：Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ｍｉｃｈｉｇａｎ，１９９４．
［１５］　Ｙｏｓｈｉｈａｒａ　Ｈ，Ｓａｃｈｅｒ　Ｐ．Ｔｅｓｔ　ｃａｓｅｓ　ｆｏｒ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ

ｍｅｔｈｏｄｓ［Ｒ］．Ａｄｖｉｓｏｒｙ　Ｇｒｏｕｐ　ｆｏｒ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｒｅｓｅａｒｃｈ　ａｎｄ

Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ（ＡＧＡＲＤ）－ＡＲ－２１１，１９８５．
［１６］　Ｌｅｒａｔ　Ａ，Ｗｕ　Ｚ　Ｎ．Ｓｔａｂｌｅ　ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｖｅ　ｍｕｌｔｉｄｏｍａｉｎ　ｔｒｅａｔ－

ｍｅｎｔｓ　ｆｏｒ　ｉｍｐｌｉｃｉｔ　Ｅｕｌｅｒ　Ｓｏｌｖｅｒｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｃｏｍｐｕｔａ－

ｔｉｏｎａｌ　Ｐｈｙｓｉｃｓ，１９９６，１２３（１）：４５－６４．
［１７］　Ｓｕｄｄｈｏｏ　Ａ，Ｈａｌｌ　Ｉ　Ｍ．Ｔｅｓｔ　ｃａｓｅｓ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｐｌａｎｅ　ｐｏｔｅｎｔｉａｌ

ｆｌｏｗ　ｐａｓｔ　ｍｕｌｔｉ－ｅｌｅｍｅｎｔ　ａｅｒｏｆｏｉｌｓ［Ｊ］．Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ　Ｊｏｕｒ－

ｎａｌ，１９８５，８９（８９０）：４０３－４１４．

７７３２


