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HIRENASD机翼静气弹问题的数值模拟方法研究
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摘要:跨音速状态下由于激波、附面层干扰影响,使得流动控制方程非线性,导致线性化的气动弹

性分析方法无法准确对机翼静气动弹性进行分析。针对弹性机翼跨声速非线性静气动弹性问题,
本文采用三维可压N-S方程为控制方程,基于双向流固耦合分析方法,以HIRENASD机翼为研究

对象,对不同攻角、不同 Mach数下的静气动弹性变形进行数值模拟,通过仿真分析,得到了不同攻

角、Mach数对弹性机翼变形及应力特性的影响规律,并分析了非线性静气动弹性对机翼纵向气动

特性的影响,可为相关飞行器的结构设计提供一定的依据。
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Abstract:Inthetransonicflow,duetotheinfluenceofshockwaveandsurfacelayerinterference,
theflowcontrolequationisnonlinear,withthelinearaeroelasticanalysismethodnotaccurately
analyzingthestaticaeroelasticofthewing.Aimingattheproblemoftransonicnonlinearstatic
aeroelasticofelasticwing,thethree-dimensionalcompressibleN-Sequationisusedasthegover-
ningequation.Thetwo-wayfluid-solidcouplinganalysismethodisusedtosimulatethestatic
aeroelasticdeformationofHIRENASDelasticwingwithdifferentanglesofattackanddifferent
Machnumbers.Throughthesimulationanalysis,theinfluencecurvesofdifferentanglesofat-
tacksandtheMachnumbersonthedeformationandstresscharacteristicsoftheelasticwingare
obtainedwiththeinfluenceofnonlinearstaticaeroelasticityonthelongitudinalaerodynamicchar-
acteristicsofthewinganalyzed,providingacertainbasisforthestructuredesignoftherelevant
elasticaircraft.
Keywords:HIRENASDwing;transonicspeed;nonlinearstaticaeroelastic;two-wayfluid-solid

coupling;structuralcharacteristicsandlongitudinalaerodynamiccharacteristics

  �现代飞行器对高速度及低质量等性能要求不

断提高,结构设计大量采用碳纤维复合材料。在飞

行器的型号设计及新型飞行器研发过程中,经常会

遇到各种各样的跨声速气动弹性问题,严重影响着

飞行器的飞行性能,对飞机的飞行安全造成极大的

危害[1]。

跨音速状态下由于激波及附面层分离等干扰,
流动控制方程的非线性使得传统的线性流场分析理

论失效,跨音速非线性气动弹性的分析较为复杂。

20世纪很长一段时间国内外学者主要依靠试验方

法进行跨音速气动弹性研究。由于模型设计与制

作、测量技术难度大,实验成本高[2-3],而空中飞行试
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验危险系数高。因此,20世纪末以来,随着计算流

体力学的发展,数值模拟方法成为研究跨音速非线

性气动弹性问题的有效方法[4-5]。史爱明等[6]采用

有限体积法求解Euler方程和有限差分方法求解

N-S方程对弹性机翼跨音速静气动弹性问题进行研

究。郭承鹏等[7]采用中心差分有限体积法求解Eu-
ler/N-S方程,结构影响系数法求解结构的弹性变

形,CVT实现流固耦合,对弹性后掠机翼跨音速静

气动弹性问题进行研究。
本文采用可压N-S方程为控制方程,耦合结构

运动方程,采用松耦合方法[8-9],对 HIRENASD机

翼的非线性静气动弹性进行数值模拟,并分析了不

同攻角、不同 Mach数下,该机翼的结构特性以及非

线性静气动弹性对机翼纵向气动特性的影响,可为

相关机翼的结构设计提供依据。

1 计算方法

本文 采 用 Workbench 中 的 Fluent和 Static
Structural模块,基于松耦合的计算方法,对机翼的

静气动弹性变形进行数值模拟。先采用 N-S方程

计算流场,当流场计算收敛后,再利用GGI(General
GridInterface)插值方法将计算得到的气动力载荷

传递到结构节点上,利用有限元方法对结构运动方

程进行计算,得到机翼在气动载荷作用下结构的变

形。如果结构变形不收敛,再利用GGI插值方法将

结构节点上的变形传递到流场节点上,利用弹性光

顺和局部重构技术对流场网格进行更新,之后对流

场进行再次求解,反复迭代直至结构变形收敛为止。
耦合计算流程见图1。

图1 松耦合计算流程

Fig.1 Loosecouplingcomputingprocess
 

1.1 流场求解技术

在静气动弹性问题中,空气动力为定气动力,可
以忽略加速度以及变形速度对气动力的影响。本文

采用可压N-S方程为控制方程,在直角坐标系下其

积分形式为[10]:
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式中:Re为Reynolds数;ρ为网格中心密度;u、v、

w 为x、y、z三个方向的速度;p 为压强;E 为总能

量;τ为应力张量;φ为热流量;H 为焓;Q为流场守

恒变量项;Ω 为控制体;F 为对流通量项;FV 为耗

散通量项;∂Ω 为控制体单元的边界;dΩ 为体积微

元;dS为面积微元的外法向面积向量。
引入Stokes假设和气体状态方程p=ρRT 之

后,该方程组变为封闭方程。选择S-A湍流模型[11]

对流场进行数值模拟,粘性项采用中心格式[12]进行

离散,对 流 项 采 用 二 阶 精 度 的 Roe-FDS迎 风 格

式[13]来离散。采用具有一阶精度的LU-SGS隐式

时间离散方法进行推进求解[14]。

1.2 结构求解技术

在气动载荷作用下结构的运动平衡方程式为:

Mü+Cu
·
+Ku=f (3)

式中:u为位移矢量;f 为外载荷矢量;M 为质量矩

阵,C为阻尼矩阵,K 为刚度矩阵。
由于结构变形缓慢,可以忽略其变形速度、加速

度及时间对气动力的影响,于是式(3)可以简化为:

Ku=f (4)
通过流场求解技术可以求得定常气动力f,再通过

式(4)求得结构变形。

2 数值模型和网格生成

本文计算的机翼模型为HIRENASD机翼,图2为

HIRENASD翼身组合模型的几何尺寸[15],机翼为

BAC3-11/RES/30/21翼型,参考面积为0.3926m2,参
考长度为0.3445m[16]。图3为机翼翼尖前缘点A、翼
尖后缘点B、与实验数值进行对比的点C以及用于数

据对比的7个展向位置2x/b,分别为0.069、0.14、

0.32、0.46、0.66、0.89和0.95。在 Workbench中对机

翼模型进行Bool运算得到机翼的流场空间,再对其

进行网格划分。流场采用的是四面体非结构网格,
对物面附近的网格进行了加密处理,划分好网格的
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流域见图4。生成的节点数为291980个,网格数为

1632629个,机身根部设置为对称边界条件,机翼

与机身设置为壁面边界条件,其余边界设置为压力

远场条件。图5为HIRENASD机翼模型的网格划

分示意图,采用非结构四面体进行网格划分,生成的

节点数为90963个,网格数51747个。机翼的材料

为18镍马氏体时效钢。在机翼根部加一个固定约

束,进行模态分析,将机翼的前6阶模态与文献[17]
的实验值进行对比,见表1,发现两者较为吻合,进
而证明了材料属性等参数的设置与机翼结构求解方

法的准确性。

图2 HIRENASD翼身组合模型的几何尺寸

Fig.2 GeometricdimensionsoftheHIRENASD
wingbodycombinationmodel

 

图3 HIRENASD机翼7个展向的位置

Fig.3 SevenpositionsoftheHIRENASDwing
 

图4 流场计算域及网格

Fig.4 Calculationdomainandmeshofflowfield
 

图5 HIRENASD机翼模型网格划分

Fig.5 Wingflowfieldcalculation
domainandmeshdivision
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表1 HIRENASD机翼的前6阶模态

Tab.1 First6modesoftheHIRENASDwing

阶数n 本文频率/HZ 文献[17]频率/HZ
1 26.7 26.5
2 86.5 86.0
3 157.9 156.9
4 190.7 189.3
5 278.7 272.9
6 324.5 321.8

3 数值计算方法验证

本文通过计算Reynolds数为7×106,Mach数

为0.8,攻角分别为-1.5°、0°、1.5°、3°和4.5°这5种

情况,并将计算结果与文献[18]的实验值进行对比。
攻角为1.5°时,将机翼4个展向位置2x/b分别为

0.14、0.32、0.66、和0.95的压力系数与实验值进行

对比,见图6。

图6 攻角为1.5°时不同展向位置压力系数分布与实验值[18]

Fig.6 Comparisonofcalculatedresultswithexperimentalresults[18]ofpressurecoefficientatdifferentpositions
 

  通过对比发现数值模拟的结果与实验结果吻合

度较好,证明了本文的方法可用于静气动弹性的研

究。图7为攻角分别为-1.5°、0°、1.5°、3°和4.5°
时,机翼翼尖前缘点A 在Z 方向的变形与实验数值

的对比。发现实验数值与本文数值较为吻合,在攻

角为3°时更加吻合。说明本文的数值模拟方法适

用于非线性静气动弹性问题的分析。

4 跨音速静气动弹性数值模拟分析

4.1 研究不同攻角对机翼的影响

图8为Reynolds数为7×106,Mach数为0.8,
不同攻角下机翼翼尖前缘点A 点和机翼翼尖后缘

点B 点两者在Z 方向的变形情况。通过比较发现

机翼翼尖前缘点B 点的变形比机翼翼尖后缘点A

点的变形大,并且随着攻角的增加,B 点和A 点之

间的变形差也逐渐增大,机翼的负扭转角随之增大,
因而机翼的有效攻角随之减小。

图7 翼尖C点在Z 方向的变形与实验数值

Fig.7 DeformationofthepointCofthewingtipin
theZdirectioncomparedwiththeexperimentalvalue
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图8 翼尖前缘点A 点与后缘点B 点在Z 方向的变形

Fig.8 DeformationofthepointAoftheleadingedge
ofthewingtipandthepointBofthetrailing

edgeintheZdirection
 

图9为Mach数为0.8,攻角为1.5°时刚性机翼

和弹性机翼的上表面压力系数云图,可以看出非线

性静气动弹性对翼根的压力分布影响较小,对机翼

上表面翼尖的影响较大,其负压范围减小。

图9 静气动弹性对机翼上表面压力的影响

Fig.9 Effectofstaticaeroelasticityontheuppersurface
pressureofthewing

 

图10为 Reynolds数为7×106,Mach数为

0.8,不同攻角下静气动弹性对机翼升力系数、阻力

系数和升阻比的影响。

图10 非线性静气动弹性对机翼升力系数、
阻力系数及升阻比的影响

Fig.10 Effectofnonlinearstaticaeroelasticity
onliftcoefficient,dragcoefficient
andlift-to-dragratioofwing

 

由图10(a)可以看出变形后的升力系数小于变

形前的升力系数,并且升力系数差值随着攻角的增

大而增大。变形后机翼的有效攻角减小,越靠近翼

尖,机翼有效攻角减小的越大,使得变形后机翼翼尖

上表面的负压范围减小,导致变形后机翼的升力系

数减小,攻角越大,有效攻角减小的越大,因而升力

系数差值也越大。由图10(b)可以看出,变形后阻
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力系数小于变形前阻力系数,并且阻力系数差值随着

攻角的增大增大。随着攻角增大,升力系数减小,升致

阻力减小,从而导致阻力系数减小,攻角越大,升力系

数降低的幅度越大,因而阻力系数降低的幅度也越大。
由图10(c)可以看出攻角小于2时,变形后机翼的升阻

比小于变形前机翼的升阻比,当攻角大于2时变形后

机翼的升阻比大于变形前机翼的升阻比。

4.2 研究不同 Mach数对机翼的影响

本文计算了远场压强88500Pa,攻角为1.5°,

Mach数分别为0.4、0.6、0.8、0.9、0.95、1.0、1.1、

1.2、1.4、1.5、1.6、1.7时,机翼在Z 方向翼尖前缘

点A点与翼尖后缘点B的变形情况。图11为不同

Mach数下机翼在Z 方的变形云图,由图可知机翼

的最大变形出现在机翼翼尖后缘点。

图11 机翼沿Z轴变形云图

Fig.11 WingdeformationintheZdirection
 

图12为 Mach数为0.8,攻角为1.5°时刚性机

翼和弹性机翼沿3个展向位置2x/b分别为0.069、

0.46、和0.89压力的分布比较。从图12可以看出,

越靠近翼尖,变形后机翼的挠度越大。同时,越靠近

翼尖,变形后机翼的负扭转角越大,使得变形后机翼

前缘的压力范围明显减小。

图12 机翼变形前后不同展向位置

压力系数分布比较

Fig.12 Comparisonofpressurecoefficient
distributionindifferentspanpositionsbefore

andafterwingdeformation
 

图13为不同 Mach数下翼尖前缘点A 点与后

缘点B 点的变形情况,可以看出,在音速前后,机翼

变形发生了突变。Mach数小于0.9时,机翼翼尖

A、B 两点在Z 方向的位移随着 Mach数的增加而

迅速增加。因为随着 Mach数增大,机翼上表面膨

胀波后移,逐渐形成激波,上表面负压增大,因而使

得机翼变形迅速增大。Mach数大于0.9,小于1.1
时,机翼翼尖A、B 两点在Z 方向的位移随着 Mach
数的增加而迅速减小。因为随着 Mach数增大机翼

上表面的激波后移,逐渐机翼下表面也出现激波,机
翼下表面出现负压,因而机翼变形迅速减小。Mach
大于1.1时,机翼翼尖A、B 两点在Z 方向的位移随

着 Mach数的增加而缓慢增加。
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图13 翼尖前缘点A 点与后缘点B 点的变形

Fig.13 DeformationofthepointAoftheleading
edgeofthewingtipandpointB

onthetrailingedge
 

  图14为不同 Mach数下机翼的应力云图,由图

14可知机翼的最大应力出现在机翼的中部。机翼

最大应力曲线见图15,由图15可知机翼的最大应

力随着 Mach数的增加其变化趋势与机翼翼尖在Z
方向的变形趋势相同。Mach数小于0.9时,机翼

的最大应力随着 Mach数的增加而迅速增加;Mach
数大于0.9,小于1.1时,机翼的最大应力随着

Mach数的增加而迅速减小;Mach数大于1.1时,
机翼的最大应力随着 Mach数的增加而缓慢增加。

图14 机翼应力云图

Fig.14 Stressdistributionofthewing
 

图15 机翼最大应力曲线

Fig.15 Themaximumstressofwing
 

5 结 论

本文 采 用 双 向 流 固 耦 合 方 法,先 对 HIRE-
NASD机翼在 Mach数为0.8,5种攻角下的非线性

静气动弹性进行了数值模拟。计算结果与实验值进

行对比吻合良好,证明本文的数值模拟方法适用于

非线性静气动弹性的研究。然后对该弹性机翼在攻

角1.5°,远场压强88500Pa,6种不同Mach数下的

机翼弹性变形进行了分析,得出以下结论。

1)随着攻角的增大,机翼翼尖后缘点B 点的变

形比前缘点A 点的变形大,机翼的升力系数增大,
阻力系数增大。静气动弹性使得机翼的升力系数减

小,导致升致阻力减小,从而导致阻力系数减小。

2)静气动弹性变形对机翼翼根的压力分布影

响较小,并使得机翼上表面外侧的负压范围减小。

3)Mach数小于0.9时,机翼在Z 方向的变形

和最大应力随着 Mach数的增加迅速增加。在音速

附近,机翼的变形和最大应力发生了突变。Mach
数大于1.1时,随着 Mach数的增大,机翼在Z方向

的变形和最大应力均缓慢增大。机翼的最大变形出

现在机翼翼尖的后缘点,而最大应力出现在机翼的

中部。
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