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摘 � 要: 针对柔性大展弦比机翼气动弹性分析和主动弹性机翼( A A W )设计发展了一种计算流体动力学

( CFD)和计算结构动力学( CSD)的耦合计算方法。其主要思想是采用在同一物理时间弱耦合求解 CFD/ CSD

技术。气动力采用非定常 N�S 方程的双时间有限体积求解技术,结构响应则采用有限元数值求解技术。CF D

和 CSD 耦合计算的边界信息(气动力和网格 )由所设计的界面程序传输。网格信息传输采用守恒体积转换

( CV T )方法将CSD计算结构响应位移插值到CF D网格点上。变形已有的 CF D网格技术用以确定 CFD 的变

形网格。以位移或载荷的迭代误差为判断耦合计算的收敛标准。最后得到了机翼在 Ma= 0� 8395, �= 5� 06 

时 CFD/ CSD耦合计算的收敛值。针对计算结果分析了机翼受静气动弹性过程中结构响应和气动特性随时

间变化的效应。初步研究结果表明:这种弱耦合方法求解非线性气动弹性问题是可行的。
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Abstract: T o model the no nlinear aer oelasticity o f flex ible hig h aspect ratio wing s and desig n activ e aeroelastic

wing ( A AW ) , A CF D/ CSD co upling numer ical comput ational methodolog y is dev elo ped. In this study , an

aeroelast ic co upling pr ocedure will perfo rm with lo osing coupling CFD/ CSD at the same physics time step. So l�

v ing aero dy namic fo rce emplo y N avier�Stokes discretized based cell�centered finite volume fr amew o rk w ith L U�

SSO R implicit t ime�marching seco nd o rder accurate scheme and dual�time technolog y. Computational str uctural

dy namics ( CSD) are modeled using finite element equations. M atching the CFD g rid displacements wit h the

CSD o r finit e element mo del r esponse maintains the accuracy in this loo sely coupled appr oach. In the lo osely

co upled modular appro ach of tw o disciplines, boundary informat ion betw een the CF D and CSD co des is ex�

chang ed t hr ough the dev elo ped co des! int erface ma ppings. T he CSD code calculates the response o f the str uc�

tur e. T he resulting o utputs, the displacements, are interpolated to the CF D g r id using a displacement mapping

of conservation vo lume transform ( CVT ) . T he CFD co de ca lculates the f low f ield about t his new CF D g rid.

CF D/ CSD coupling pr ocedure is conv er ged after judg ed by er ror of the defo rmed displacements on the CSD in

the it eratio n. Finally , the CF D/ CSD co upling comput at ional conver gence so lutio n is obtained fo r a swept wing

at Ma= 0� 8395, �= 5� 06 using the dev eloped nonlinear aero elastic met ho do log y . H isto ry o f r esponse of the

st ructur e and aerodynamic character istic w ith time is analy zed. T he study sho w it is im po rtant that str uctural

inertia fo rce must co nsider o n static aero elastic analy sis and the dev elo ped CF D/ CSD co upling pro cedur e is ab�

ler to co mpute nonlinear aeroelastic analysis.

Key words: CF D/ CSD; aer oelasticity; interface mapping ; mo ving gr ids; transonic

� � 随着材料技术、信息技术、控制技术以及航空

航天技术自身的飞速发展,未来的飞行器将具有大

型、轻质、柔性、变参数的结构特点和高可靠性、高

精度、高稳定性、高机动与强适应性的自主运行要

求,并需要在亚、跨、超、高超声速飞行条件下均具

有良好的气动特性和操纵特性。最近,对主动柔性

机翼( AFW)
[ 1]
、主动气动弹性机翼( AAW )

[ 2]
和微

型飞行器( MAV) [ 3]方案中可以看到,人们对于利

用气动弹性力机翼的柔性变形在减少机翼重量、

实现滚转控制、分减载荷和减少阻力显得越来越

有兴趣。

在实际中气动弹性应是非线性问题, 特别是

跨声速区域, 叠加原理失效,在大变形情况下,模

态叠加法原则上不可再用,必须探讨全场求解耦

合方程的途径
[ 4]
。高精度的计算流体力学工具必

须和高精度的计算结构力学工具结合使用,应用

适当的耦合方法对于精确解决这些问题是必要

的。Miller
[ 5]
利用流体- 结构耦合预测通过补偿
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减少 15%的起飞毛重, 从而达到优化气动外形。

因此,非定常气动力计算和固体力学中非线性有

限元计算两系统的耦合技术是实现非线性气动弹

性的发展方向。

求解气动弹性问题的耦合方法通常可以分为

两种:强耦合和弱耦合,强耦合(单域)方法需要对

CFD和 CSD 方程同时进行求解, 即使得每一组

方程的再形成成为必要。与结构相连的数字矩阵

比与流场相连的数字矩阵相差很多数量级。因

此,用单一的数值方法求解两个系统有一定的困

难[ 6, 7]。弱耦合方法是模块化的形式。其耦合通

过 CFD网格点上的载荷转换到 CSD 节点上和

CSD节点上的位移插值到 CFD网格点上数据交

换实现。在这种弱耦合方法中, CSD 和 CFD 网

格位移可保持高精度。

Gurusw amy
[ 8]
通过在动网格上建立带有欧

拉/纳维�斯托克斯方程模型的方法证明了弱耦合
技术。Gurusw am y和 Byun [ 9]提出了求解二维翼

型的气动弹性的一种弱耦合方法。并证明了这种

松耦合方法是有效和精确的。

本文主要介绍所发展的三维机翼的非线性气

动弹性的一种弱耦合 CFD/ CSD 计算技术, 通过

对一机翼的非线性静力气动弹性计算证明了该方

法的可行性。研究的主要目的是基于应用 CFD

和 CSD耦合的研究为气动弹性动力学计算能力

的进一步发展和为机翼结构和气动特性的气动弹

性优化设计打下基础。

1 � 结构和气动模型

( 1) 非线性结构模型

结构动力学运动方程, 无论是用平衡法或能

量法导出,都是在时间域写出的,是时间变量和空

间变量的偏微分方程

M∀x( t) + C�x( t) + Kx( t) = F( t ) (1)

式中: M是质量矩阵; C是阻尼矩阵; K是刚度矩

阵; F( t)是物体承受的所有外力; ∀x, �x, x分别是物

体运动的加速度、速度和位移。

式( 1)通过空间变量进行有限元离散和对时

间变量实施有限差分离散化就可得到物体时间域

动态响应分析。

( 2) 非线性气动力

在跨音速区,因为混有亚音速和超音速气流

产生的激波和激振附面层的重叠, 产生了更高的

非线性。为了精确捕捉这些非线性效应,求解空

气动力学应用了 N�S 方程。

在惯性坐标系下, 非定常积分形式的 N�S 方

程可写为:

�
� t#

 ( t)

 Ud  + #
S( t)

 F ∃ dS =
1
Re#

S( t)

 FV ∃ dS (2)

式中:  U为单位体积质量、动量和动能组成的矢
量;  F,  FV 分别为无黏和有黏流通矢量;  ( t )是运

动控制体积; S( t )是运动控制体积的表面积。

( 3) 双时间推进

引入伪时间项是为了消除第 n层到第n+ 1层

的时间推进误差。假设网格刚性地固联于物体一

起运动,所以引入的伪时间项的离散方程可写为

V i, j , k
d !U i, j , k

d!
+ V i, j , k

3!Un+ 1
i, j , k - 4 !Un

i, j , k + !Un- 1
i, j , k

2∀t
+

 Q n+ 1
i, j , k =

1
Re
 Q n

vi, j , k (3)

式中: V 为单元体积;  Q 和  Q v 为有限体积中心离

散后的无黏和有黏通量。

式( 3)的双时间推进格式为

( L+ D)D
- 1

( D+ U) ∀!Um

= -
3!Um

i, j , k - 4!Un
i, j , k + !Un- 1

i, j , k

2
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式中: L= - �(A+
i- 1, j , k + B

+
i, j- 1, k + C

+
i, j , k- 1)

D =
3
2

+ �( rA + rB + r C ) I

U = �(A-
i+ 1, j , k + B

-
i, j+ 1, k + C

-
i, j , k+ 1 )

式中: A % , B % 和 C
% 分别是无黏通量 Jaco bi系数

分裂后的矩阵。

2 � CFD�CSD数据交换方法

CFD和 CSD程序之间的边界信息包括力的

转换和网格转换。

从非线性流体动力学计算的外部作用分布

力,被转换到有限元的结点上。力和力矩需要分

解到 X , Y , Z方向来地描述结构上的空气动力即

阻力F dr ag、侧向力 F side和升力 F lift。

从 CSD节点到 CFD网格点的位移转换需要

研究插值方法。插值方法应考虑精确性、光滑性、

小变异、鲁棒性和外推,以及 CPU 存储量和 CPU

时间。目前,常采用的插值方法有:无限平板样条

法;有限平板样条法;多重二次曲面�双调和法;薄

板样条法; 反函数同变量转换法;非均匀的 B�样
条法。这 6种方法各有其优缺点,但共同的缺点

是不能很好的保形
[ 10]
。

采用了一种体积守恒插值方法
[ 11, 12]

:对每一

个气动网格点 a( t ) , 首先要在结构网格上找出离

它最近的三角形单元,顶点用 si ( t) , sj ( t) , sk ( t )表

34
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示,随时间的推移,它们有如下关系式

a( t ) = �s i ( t ) + #s j ( t) + ∃s k ( t ) +

v( t) [ ( sj ( t) - si ( t ) ) & ( s k ( t) - si ( t ) ) ] (5)

式中: �, #, ∃是常数,且满足 �+ #+ ∃= 1。

在保持体积守恒时,采用有向体积 V。即当

气动点位于结构三角单元的上方时 V 为正值。

反之, V 为负值。其中 V 的表达式为

V = ( N( l, m, n) ∃ (a i ( t) - si1( t ) ) ) / 6 (6)

3 � CFD/ CSD数值计算的收敛性

在弱耦合方法中,假设由于受气动载荷机翼会

弯曲和负向扭转,使迎角变小,压力也变小了。这

些载荷再次用于 CSD模块,由于这个载荷比刚性

载荷小, 机翼的扭转也变小了。这些变形再用于

CFD网格中,计算中迎角增加了,载荷也随之增大

了,这个重复出现振荡。气动弹性求解收敛的振荡

特性是耦合中某一特定值变化足够小。如果自由

流速度比发射速度 v d 小,迭代计算将会收敛。

取机翼翼尖的法向位移为耦合计算特征量进

行考核。

4 � 动网格设计

在松耦合方法中, 外部网格必须用在机翼表

面上的偏差实现变形。有 2种方法可以做到这一

点:重新生成 1个新的完整的 CFD外部网格和变

形已有的 CFD网格。

本研究采用第 2种方法。当内边界的网格点

在不同时间步长内发生位移时,将引起它周围的网

格点的位移,为了插值出其它各点的位移。本文以

内边界即 k= 1上的点为参考点,按如下方法计算。

每一个网格点用标号 P i, j , k来表示, 其中 k= 1

表示物面, k= kmax表示外边界; 则三维动网格所

对应的公式如下

当 k> 1时,

S i, j , k = ∋
k

t= 2

( x i, j , t- x i, j , t- 1)
2
+ ( y i, j , t- y i, j , t- 1)

2
+ ( z i, j , t- z i, j , t- 1)

2

(9)

当 k= 1时, S i, j , k = 0

bi, j , k = 3
S i, j , k

S i, j , kmax

2

- 2
S i, j , k

S i, j , kmax

3

(10)

x�i, j , k = bi, j , kx i, j , k + (1- bi, j , k ) x
ref
i, j , k

y�i, j , k = bi, j , ky i, j , k + ( 1- bi, j , k ) y
ref
i, j , k (11)

z�i, j , k = bi, j , k z i, j , k + (1 - bi, j , k ) z
ref
i, j , k

x
ref
i, j , k , y

ref
i, j , k, z

ref
i, j , k为旋转变形量。

5 � 算例和分析

机翼的气动弹性松耦合步骤为: ( 得到机翼

稳态 CFD解的一个中间的或者刚性稳态收敛值;

)计算在空气动力表面 CFD网格点上的压力;

∗将CFD 网格点上的压力转换为 CSD 节点上;

+计算 CSD, 获得机翼的结构响应; ,将 CSD节

点上的结构响应位移转换到空气动力表面的

CFD 网格点上; −变形整个 CFD 网格。重复

( ~ −步直到满足预选的收敛标准。
以 M6机翼为例进行了 CFD/ CSD耦合计算

研究。CFD计算用网格为 100 & 50 & 50 的 C�H

型网格 (图 1)。计算状态为: Ma = 0� 8395, �=

5� 06 ,采用有限体积离散求解。CSD计算用网格

为 20 & 11(图 2) , 采用三角壳元离散的有限元技

术求解。由于该方法属初步探讨性研究, CSD建

模仅考虑了蒙皮。

图 1 � 刚性机翼气动网格

Fig� 1 � Rigid w ing CFD grid

图 2 � 刚性机翼结构网格

Fig� 2 � Rigid w ing CSD grid

图 3和图 4分别表示机翼柔性变形后和刚性

机翼上表面的压力云图和马赫数云图。

图 3 � 机翼压力云图

Fig� 3 � Pressur e contour on the w ing

图 4 � 机翼马赫数云图

Fig� 4 � M ach number contou r on the w ing
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图 5显示了刚性和柔性机翼(收敛值)以及实

验值沿展向的翼剖面升力系数。注意当考虑了柔

性后升力稍有减小。在跨音速域内预测在载荷分

布上的柔性作用的能力将会是非常重要的。设计

者可用它在预设计阶段来帮助改进机翼的设计。

图 5 � 机翼剖面展向升力系数

Fig�5 � S ect ion lif t coef ficient alon g s pan

图 6显示了柔性和刚性机翼沿展向 65%处

翼剖面的 Cp 分布。图 5和图 6可看出,由于机翼

的柔性效应,激波位置向后移了。

图 6 � 压力分布( Z/ C= 0� 69)

Fig� 6 � Pr ess ure dist ribu tion ( Z/ C= 0� 69)

机翼翼梢未变形剖面与最终收敛状态剖面位

置比较如图 7所示。它说明了柔性机翼变形后不

仅在 Y 方向有位移而且在X 方向也存在较大的

位移。

图 7 � 机翼翼梢剖面位移

Fig� 7 � W ing t ip sect ion displacemen ts

图 8~ 图 13分别表示翼梢剖面后缘点处 Y,

X , Z 方向的位移和绕 Y, X , Z轴扭转角度随时间

变化的历程。图中可明显看出, 机翼在静弹性变

形的过程中,结构变形是振荡收敛的,并且结构的

最大变形位置并不是收敛值。从另一角度看,机

翼静弹性变形的过程是一个振动过程, 这说明结

构受气动力影响而发生变形的过程存在结构的惯

性力作用。因此, 机翼的静气动弹性变形过程应

考虑运动结构的稳定性和飞行器的运动稳定性问

题。

图 8 � 机翼翼梢后缘点法向位移

Fig� 8 � Trailing edge tip Y displacements

图 9 � 机翼翼梢后缘点 X 向位移

Fig� 9 � T railing edge t ip X displacements

图 10 � 机翼翼梢后缘点 Z向位移

Fig� 10 � T railin g edge t ip Z displacements

今后的工作方向: ( 1)寻求完整的机翼结构模

型的气动弹性求解加快收敛的方法, 主要从初始条

件考虑; ( 2) CFD/ CSD通用数据交换界面设计; ( 3)

动气弹耦合计算技术; ( 4)智能仿生机翼研究。
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图 11 � 机翼翼梢后缘点绕 Y 轴旋转角

Fig� 11 � Trailin g edge tip %Y around Y axis

图 12 � 机翼翼梢后缘点绕 X 轴旋转角

Fig� 12 � T railin g edge t ip %X around X axis

图 13 � 机翼翼梢后缘点绕 Z轴旋转角

Fig� 13 � T railin g edge t ip %Z around Z axis
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