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摘　　　要 : 基于非结构网格和网格变形技术 ,研究了耦合求解流体和弹性结构体互相作用问题的数值方

法.气动弹性模型采用了耦合求解可压缩雷诺平均的 Navier2Stokes方程和线性结构动力学方程的方法.为了

能处理在复杂几何域内的问题 ,采用了基于混合单元的非结构网格有限体积方法.开发的方法在二维翼型简

谐振动进行了验证并应用于 A GARD 44516翼型颤振边界的数值模拟.
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Abstract : A comp utational aeroelasticity met hod based on unst ruct ured grids was devel2
oped to st udy fluid/ st ruct ure interaction problems. The aerodynamic model was used for sol2
ving the compressible Reynolds average Navier2Stokes equation on moving grids. A nodal2
centered finite volume met hod wit h mixing unst ruct ured grids was adopted to handle the

complex fluid/ st ruct ure p roblems. The st ructure vibration was modeled by a linear model .

The st ruct ure deformation due to t he aerodynamic loading was approximated by solving the

st ructure dynamic equation and projected to t he aerodynamic domain by grid deformation

met hod. This met hod was validated by solving a harmonic pitching airfoil and used for nu2
merically simulating the flut ter boundary of t he A GARD 44516 wing.
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　　气动弹性问题几乎伴随着航空飞行器的全过

程 ,这是由于飞行器和流体的气动力耦合作用产

生的气动弹性效应对航空飞行器的结构安全性和

系统稳定性起着重要的作用[1 ] .随着现代新型高

速飞行器的大柔性、起飞重量大和气动特性要求

高等需求 ,设计部门常需要对飞行器的气动弹性

特性做出更为准确的数值模拟[ 2 ] .传统的气动弹

性分析方法大多采用低阶线化的非定常气动力模

型 ,如 NASTRAN 和 ZA ERO 等商业程序 ,这种

方法的优点是计算效率较高 ,而且在亚声速段计

算精度也比较高 ;其主要缺点是不能考虑跨声速

和超声速时结构变形引起的激波位置的变化 ,也

不能模拟结构的非线性影响和也结构体在非定常

气动力作用下的响应过程.采用流固耦合的计算

方法 ,即耦合求解非定常气动力和结构体的瞬态

变形的方法 ,有望大幅提高数值模拟的精度 ,特别

是在非线性影响较强的跨声速区域.这主要是由

于采用流固耦合方法能更准确的反映流体流动和

结构体振动及其耦合的物理过程[ 223 ] ,它不但可以

考虑由于结构变形引起的气动力变化的非线性问
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题 ;而且在耦合了非线性结构动力学模型后还可

以处理结构体大变形、几何非线性、材料非线性等

复杂情况.

目前大多数采用时域流固耦合方法求解气动

弹性问题的方法可分为两类 :强耦合法和弱耦合

法.由于需要在单一计算域同时求解流体和结构

动力方程 ,采用强耦合的方法对计算资源的需求

很高 ;目前应用较多的方法大多是采用弱耦合的

方法 ,即在气动计算域求解非定常气动力模型 ,然

后以气动力为边界条件求解结构体表面变形 ,二

者反复迭代直到收敛.对于翼型颤振类的问题 ,采

用这种弱耦合的方法较为成功的 CFD (comp uta2
tional fluid dynamics)程序如 CA P2TSD (comp u2
tational aeroelasticity p rogram2t ransonic small

dist urbance) [3 ] ,CFL3DA E (comp utational fluids

laboratory three2dimensional aeroelastic met h2
od) [4 ]和 ENS3DA E ( Euler/ Navier Stokes three2
dimensional aeroelastic met hod) . CA P2TSD采用

了基于小扰动方程的气动模拟 ,虽然计算速度较

快 ,但适用范围较窄. CFL3DA E和 ENS3DA E方

法均采用了多块的结构化网格方法 ,计算速度较

快 ,精度也较高 ,但对复杂几何形状的结构体建模

比较困难 ,生成高质量计算网格也较为耗时.这类

弱耦合方法的共同特点是采用了非线性的气动力

模型和线性振动模型耦合 ,重点在于捕获由于小

幅结构变形和非定常气动力耦合引起的非线性效

应 ,如跨声速翼型颤振类的问题.在气动弹性力学

方面 ,国内如徐敏[5 ] ,叶正寅[6 ] ,杨国伟[7 ]等已经

做了许多开创性的研究工作.

非结构网格方法 ,特别是基于混合单元的非

结构网格方法在处理复杂几何域内的流动问题表

现出了极大的优势[8 ] .这主要是由于采用混合网

格一方面保留了非结构网格在处理复杂几何结构

的灵活性 ,又可以在近壁区采用类似于结构网格

的边界层网格 ,生成高质量的计算网格 (四边形 ,

三棱柱 ,六面体) ,从而提高了计算精度 ,也节省了

计算时间[8 ] .

本文采用了非结构混合网格的离散方法 ,应

用时域流固耦合的计算方法数值模拟了气动力/

结构体相互作用的问题 ,开发了一套快速 ,易用和

准确的流固耦合仿真系统 ;并探讨了流固耦合方

法求解气动弹性的几个重要问题 : ①在气动域基

于动网格的高阶快速非定常流动的数值模拟方

法 ; ②CFD 网格的动态变形技术 ; ③颤振点的识

别方法.应用本文开发程序对 A GARD 44516 翼

型颤振边界进行了预测并和实验值进行了对比 ,

证明了该仿真系统的简洁高效和高精度等特点.

1　气动模型及数值方法

111　流体控制方程

对于本文关心的在动网格下的流固耦合问

题 ,在任意拉格朗日2欧拉系 (AL E)下的非定常可

压缩 Navier2Stokes方程可写为

5
5 t∫Ω( t)

qdΩ+∮
5Ω( t)

( F - w·q) ·n̂dA =∫Ω( t)
SdΩ

(1)

其中Ω( t) ,5Ω( t)和 n̂是运动控制体的体积、表面

面积和表面外法向. q是守恒型流体状态向量 , F

代表了对流和耗散通量项 ,w是运动控制体表面

的网格速度 , S为其他彻体力对守恒型方程的贡

献.为了对复杂的湍流流动进行数值模拟 ,本文采

用了 Spalart2Allmaras的一方程湍流模型. 湍流

模型的控制方程的求解是在主流方程求解完成后

分别进行推进求解 ,以最大限度兼容未来可能引

入的其他更为复杂的湍流模型.

112　空间离散技术

传统意义上的非结构网格指的是三角形 (二

维)和四面体 (三维) .但这种离散方法的缺点是在

模拟黏性流动时 ,特别是高雷诺数湍流流动时壁

面附近网格畸形较大 ,网格质量较差 ,难以保证计

算精度甚至致影响到计算收敛性.为了最大限度

的保留非结构网格方法处理复杂几何结构附近流

动的灵活性 ,本文采用了非结构混合网格的方法 ,

如图 1所示的二维下的三角形和四边形的混合网

格.在三维时 ,可接受的网格单元为四面体、三棱

柱、五面体和六面体.采用这种方法的优势在于可

在壁面附近的黏性区域采用四边形和多面体以生

成高质量的贴体、高拉伸比的局部网格 ,在黏性影

响较小的远场则可采用三角形或四面体单元以快

图 1　二维非结构混合网格控制体示意图

Fig. 1　Two2dimensional control volume with hybrid grid
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速的过渡到较粗的网格 ,以节省计算资源.相对于

基于单元中心的有限体积方法 ,节点中心的有限

体积方法更适合这种混合网格用于进行通量计

算 ,如图 1所示的虚线部分即为包容节点 i的控

制体.

113　时间推进格式

在进行非定常流动计算时 ,本文的方法采用

了基于 J ameson等人提出的双时间步方法 ;在每

个物理时间步进行 5～15次虚拟时间步的牛顿子

迭代以消除时间离散误差.在每一时间步 ,方程

(1)可简化为

5
5 t

( Q·V ) = R (2)

采用隐式方法的离散方程可表述为

V n

Δτ+
V n<n + 1

Δt
I -

5 Rm

5Q
ΔQm = Rm -

1
Δt

V n<n + 1 (Qm - Qn) + V n - 1 <n - 1 (Qn - 1 - Qn) + ⋯

(3)

其中 n和m代表物理和虚拟时间步 ;Δt和Δτ分别

为物理和虚拟时间步长 ; 5 Rm

5Q
为通量的雅可比矩

阵 ;V 为运动变形的控制体的体积 ; <为时间精确

项的系数 ∑< = 0 .表 1列出了本程序采用的

各阶时间精度格式 ,其中 1 阶格式仅用在求解较

难的超声速流动的初始阶段 ,以得到稳定的初场.

1阶和 2阶格式是无条件稳定 ,3阶格式则是有条

件稳定[9 ] ,本文所有计算均采用了2阶或3阶精度

的时间格式.

表 1　时间后差格式系数

Table 1　Backward difference scheme

精度 <n + 1 <n <n - 1 <n - 2

1阶 1 - 1 0 0

2阶 11 5 - 2 1/ 2 0

3阶 11/ 6 - 3 3/ 2 - 1/ 3

方程 (3)所表述的线性系统采用了高斯2赛德
尔迭代以达到在每个物理时间步内的定常解.为

了加快收敛速度 ,方程 (3)中雅可比矩阵5 Rm

5Q
包含

了准确的隐式边界条件处理、对流项、耗散项和方

程右端源项的 1 阶雅可比.其中不仅考虑了本单

元流体状态量 (Q)对通量 ( R)的贡献 ,而且也考虑

了其邻近单元对该单元的贡献.

114　基于变形网格的动网格技术

在求解气动/结构耦合类问题时 ,由于结构体

表面外形随时间变化 ,所以需要重新生成气动计

算的网格或对现有网格进行变形以保证计算的正

常进行.由于网格需在每一个物理时间步进行调

整 ,通常情况下重新生成网格不可能也不必要.常

用的处理方法是使用某种网格变形技术对上一时

间步的网格进行微调以适应物面的变形.目前常

用的基于非结构网格的变形网格技术有弹簧法、

改进弹簧法和线弹性方程法.

如图 2所示 ,弹簧法常将计算网格的边视为

有一定刚性的弹簧 ,当某点发生变形后 ,通过求解

每个节点的静态平衡方程

∑
N

i = 1

ki , j ( x i - x j ) = 0 (4)

即可得到其余点的变形量.这种方法的主要缺点

是在变形较大时失效. Bot tasso [10 ]等人提出了一

种改进弹簧法 :节点球法以解决这类问题 ,但同时

计算量和存储要求也有提高.另一种方法就是视

这个计算网格为一个弹性体 ,用求解线弹性方程

组的方法得到未知点的变形量.这类方法计算量

大 ,存储要求高 ,但可保证网格的有效性.本文在

计算简单网格 ,即二维仅有三角形单元 ,三维仅有

四面体时采用求解线弹性方程组法的方法 ,在复

杂的混合网格时使用弹簧法进行动态网格变形.

弹簧法和线弹性方程组法的控制方程组均使用

GMRES ( generalized minimum residual ) 方法

求解.

图 2　弹簧法示意图

Fig. 2　Spring method

2　结构动力模型及数值方法

211　结构动力学方程

结构动力学方程是描述结构体在气动力作用

下的变形的控制方程.对于本文关心的小幅振动
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问题 ,结构振动可以用线性叠加前几阶自然模态

得到[ 3 ] .对结构体的每个模态 ,其动力学方程可

写为[ 3 ,11213 ]

X
··

j + 2ξjωj X
·

j +ωj X j =
ρ∞V

2
∞

2 ∫S Cp ( t) h( j) ·dS

(5)

式中 X和右端项是对应于 j 阶模态的模态位移

和模态力 ; h ( j )为 j 阶模态的质量归一化振型 ;

ξ和ω是对应 j 阶模态的阻尼和频率 ;ρ∞V 2
∞/ 2 和

Cp 分别是来流的动压头和固体表面的压力系数.

对于小幅振动 ,结构体表面某点的位移向量 Z可

写为前几阶模态位移的线性叠加

Z = ∑
N

j = 1
X j h ( j) (6)

212　结构动力学方程求解方法

对于每个模态 ,结构动力方程 (5)可转换为 1

阶线性微分方程

q
·j = Aqj + Buj ,　qj = X j X

·
j (7)

A =
0 1

- k / m j - d j/ m j
,　B =

0

1/ m j
(8)

其中 k , m和 d 分别为 j 阶模态对应的刚性系数 ,

等效质量和阻尼系数 ; u为模态力.该方程可采用

2阶精度的预报/校正方法进行时间推进法进行

求解[ 6 ] .在得到每阶模态的模态位移后 ,用公式

(6)进行线性叠加即可得到结构体表面每一点的

变形量.

3　气动/结构耦合求解方法

由于在大多数情况下进行有限元分析所采用

的网格和结构体表面的气动计算的网格并不相

同 ,所以在计算前需将每阶振动振型插值到气动

网格上[14 ] .

在每个物理时间步 ,流场的气动参数和结构

体的运动需要进行耦合的迭代求解.图 3 所示为

耦合求解流程图.首先 n + 1 时间步的气动场/结

构场初始值设为 n时间步的结果.然后计算在结

构体表面每点的气动力.然后在结构体表面每点

求解方程 (5)和 (6)以得到每点的变形量.以结构

体表面点的变形量作为边界条件 ,用 114所述方

法进行网格变形处理 ,得到流体网格每点的坐标

和网格运动速度 w.最后在新网格下求解气动力

方程以得到更新的气动场.一般来说在每个物理

时间步需进行数步牛顿子迭代以降低线化误差.

图 3　气动/结构耦合求解流程图

Fig. 3　Flow chart of fluid/ st ructure interaction

4　颤振边界的识别方法

在用时域方法进行颤振分析时 ,一个重要的

问题是如何判定颤振边界.一个简单的方法是能

量法 ,即通过计算流体和结构体之间的能量交换 ,

如果结构体从流体中吸收能量 ,则其振动振幅会

不断增加 ,可以认为不稳定 ,反之则稳定.但这种

方法仅适用于当结构体的振动用单一模态描述

时.而翼型的颤振问题一般是由两个以上的模态

耦合作用引起的.当结构振动由多模态描述时 ,一

个常用的方法是基于傅立叶分析的移动块法 ,最

小二乘曲线拟合法和自回归移动平均法.这类方

法的原理是通过对时域计算产生的响应进行分

析 ,计算出各阶模态的频率和总阻尼 ,如果某阶振

型的阻尼为负则可认为该振动不稳定 ;只有当某

振动的所有模态的阻尼大于零时 ,该振动才是稳

定的.本文采用了文献[15 ]提出的移动窗口方法 ,

它的优点是计算效率高 ,适合于集成到本文提出

的流固耦合的计算方法中 ,在进行流固耦合计算

的每一时间步对指定几点 (一般位于翼尖附近)的

响应进行分析 ,从而阻尼系数以判定是否稳定.

5　算例研究

本文模拟了一个二维翼型的简谐振动的流固

耦合的算例和一个三维翼型颤振边界预测的算

例 ,并和实验值进行了对比 ,以验证本文发展的方

法的可靠性和准确性.

511　简谐振动的 NACA0012非定常流动

为了验证本文开发的气动/结构耦合计算方法

和变形网格的技术的准确性 ,本文模拟了 M a∞ =

016 ,攻角为 4186°, Re = 418 ×106 时 ,NACA0012
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翼型绕其 1/ 4弦长处做简谐振动的算例.翼型的

摆动频率为50132 Hz ,摆动振幅为 2144°.本文采

用了将一个二维结构化网格 (257×129)沿第三维

方向延伸一个弦长得到的三维六面体网格.以下

所有计算都是采用全三维的计算方法.

和通常采用的计算网格做整体刚体运动不

同 ,本文采用了翼型做刚体运动 ,远场边界固定 ,

内场网格由动态变形网格实现.图 4 (a)为某瞬时

(α= 5195°)变形后的计算网格 ,图 4 ( b)为瞬时

(α= 5195°)压力分布云图 ,由于采用了基于距离

的变刚度系数的弹簧法进行网格变形 ,变形后的

网格质量与原网格接近.

图 4　瞬时计算网格和压力分布

Fig. 4　Transient grid and pressure dist ribution

图 5为计算的升力系数和扭矩系数随攻角变

化和实验值的比较 ,由图 5 (a) , (b)可以看出采用

了动态变形网格方法的耦合计算方法较好的捕获

了非定常的迟滞现象 ,和实验结果符合较好.

512　AGARD 44516翼型颤振边界的数值模拟

1963年美国宇航局在 A GARD 44516 翼型

上进行了一系列亚声和跨声速时气动弹性特性的

实验[ 16217 ] ,目的是增进对颤振现象理解并为气动

弹性分析程序提供验证算例 . 该翼型是基于

图 5　升力系数和扭矩系数随攻角的变化

Fig. 5　Cl and Cm against angle of attack

NACA 65A004 翼型并后掠 45°.详细的几何参

数及实验参数请参考文献 [ 16 ] .由于提供了大量

详尽的实验数据 ,该算例被广泛的应用于气动弹

性计算程序的校核[11213 ] .

51211　结构模型及模态数据

本文计算的模型是文献 [ 12 ]中 01762 m (215

英尺)弱化的系列翼型 , 在实验中该翼型固定在

风洞的侧壁上 ,其弹性模量为3124×109 Pa ,泊松

比为 013 ,质量为 11862 8 kg.本文采用了商业有

限元软件 NASTRAN 对该翼型的模态进行了计

算.翼型采用了 200个壳元来模拟 ,单元厚度和质

量是由翼型几何数据和材料属性计算得到 ,并在

翼型根部给定约束 ;计算中采用了 NASTRAN的

SOL103 模 块 并 在 调 整 材 料 弹 性 模 量 到

31151 06 ×109 Pa时和文献 [ 13 ]中 Yates等人的

计算得到前 5阶频率和振型基本相同.由于在该

计算中翼面被分为 21×11的结构计算网格 ,如图

6 (a)所示 ,而气动计算的表面网格 ,如图 6 ( b)所

示 ,则有 3 288 个节点.为了减小插值误差 ,本文

采用了薄面样条 ( TPS)的插值方法[14 ] .插值后气
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动表面网格上的各阶模态如图 7 所示.由于采用

高精度的插值方法 ,各阶模态在气动网格上比较

光滑 ,比较符合文献[ 12 ]中给出的结果.

51212　计算网格和定常计算

由于颤振边界需对一定范围马赫数在不同动

压头下进行大量非定常气动力和结构振动的耦合

计算 ,以找出每个马赫数下颤振点所对应的颤振

速度.为了减少计算时间 ,本文采用了较疏的四面

体网格 ,如图 8 (a)所示 (23 048 节点 ,110 489 个

四面体) ;而且所有定常及非定常计算均忽略了黏

性影响.图 8 ( b)是定常计算的 M a∞ = 01901 ,攻

角为 0°时升力和残差收敛图 ,计算中 CFL (cou2
rant2f riedrichs2Lewy)数由 1～200 线性增长.由

于采用了精确的雅可比矩阵和高效的隐式迭代算

法 ,计算收敛很快.

图 8　计算网格及定常计算收敛史

Fig. 8　Computational grid and convergence history

51213　流固耦合计算

流固耦合的非定常计算是以收敛的定常流动

解和翼型平衡位置为初始值 ,求解在不同动压头

下翼型及其周围流体在小幅扰动下翼型振动的响

应.其中结构动力方程的初始值取为偏离平衡位

置小幅的位移或振动速度 ,在以下计算中均给第

一阶模态一个初始的扰动模态速度 (01001) .参考

实验相关文献 ,本文计算中各阶模态的机械阻尼

均取为 0102.
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颤振边界的判定是根据结构体是否从气流中

吸收能量从而产生发散的动态响应.图 9 (a)所示

是 A GARD 44516 翼型在 M a∞ = 01901 , V f =

01321时计算包含的所有 5 阶模态的位移响应 ,

其中 V f 为颤振速度

V f = U ∞/ bωα μ (9)

其中ωα为翼型第一扭转模态的圆周频率 ;μ为质

量比 ; b为翼根部的半弦长.在此工况下 ,由于气

动力的阻尼作用 ,对初始的振动随时间的推进而

衰减 ,翼型在此工况下是稳定的.图 9 ( b)所示在

相同马赫数下 ,V f = 01346时 1～5阶模态的位移

响应.可以看出翼型的初始扰动振动由于气动力

的作用而放大 ,从而振动将最终发散.在某一马赫

图 9　M a∞ = 01 8 ,V f = 01321和 V f = 01346时

5阶模态位移响应

Fig. 9　Response of modal displacement of 5 modes

at M a∞ = 018 ,V f = 01321 and V f = 01346

数下的颤振点是通过一系列 V f 下的非定常耦合

计算 ,用相邻的几组不稳定、稳定 V f 值插值得

到的.

图 10为 M a∞ = 01901 ,V f = 0138时的计算结

果 ,由于 V f 远小于颤振点的颤振速度 0148 ,各阶

模态的响应均随时间迅速衰减 ,所以该系统是稳

定的.可以注意到 ,各阶模态在初始的几个循环均

按该模态的自然自然频率振动 ,随时间推进 ,1阶

模态频率增高 ,2阶模态的振动频率减小 ,其频率

趋同.

图 10　M a∞ = 014 ,V f = 0138时 5阶模态的位移响应

Fig. 10　Response of modal displacement of 5 modes

at M a∞ = 01901 ,V f = 01339 5

图 11 (a)为 M a∞ = 01901 ,V f = 01339 5 时各

阶模态的位移响应 ,由于很接近颤振点 ,1 阶和 2

阶模态振幅均随时间小幅增加 ,其余模态均迅速

衰减 ,该颤振是由于 1 阶 (第一弯曲)和 2 阶模态

(第一扭转)的耦合作用引起的.图 11 ( b)为翼尖

某点振动图 ,该点的振动也呈缓慢增长趋势.

为了简化计算 ,采用在每个马赫数下变动压

头 1
2
ρ∞V

2
∞ 的方法 ,以达到模拟不同颤振速度

的目的 .为了准确的逼近颤振边界 ,在实验颤振

点附近用最少 8 个动压头进行耦合计算 .图 12

为在进行了 12 个马赫数下非定常计算得到的

A GA RD 44516翼型在零度攻角时的颤振边界.

当流动为亚声时 ,即 M a∞ ≤018 时 ,虽然计算忽

略了黏性影响 ,数值模拟结果和实验值符合的比

较好.在跨声速区 ( M a∞≥018) ,由于不能模拟激

波和边界层的相互作用的影响 ,计算结果和实验

值有一定的差距 ,但也基本反映了跨声速凹台效

应.这反映了在进行跨声速时 ,激波和边界层干扰
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对流固耦合的非定常计算有非常重要的影响.

6　结　论

应用了时域气动弹性的计算的方法 ,开发了

基于混合网格有限体积法的气动弹性数值模拟计

算程序 ,采用了全隐式的时间推进、3阶空间离散

格式和动态变形网格技术.由于采用了基于混合

网格的非结构网格技术 ,该方法可应用到实际工

程中的复杂几何结构内的气动弹性问题的数值模

拟.相对于常规的非定常流动的数值计算 ,本文开

发的弱耦合非定常计算方法对计算量增加不大 ,

可用于研究较为复杂的气动和结构相互作用

问题.
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