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用改进非结构动网格方法模拟跨音速非定常绕流

王军利，　周　洲
（西北工业大学　航空学院， 陕西　西安　７１００７２）

摘　要：对用于非结构动网格生成的弹簧近似方法进行了研究。 通过采用顶点弹簧方法，分析
研究了弹簧倔强系数的取值，同时通过引入防扭转、防挤压倔强系数和边界修正，对标准弹簧近
似方法进行了改进。 改进后的方法可以大大提高网格变形能力和网格质量。 应用本文发展的
非结构动网格生成方法并通过耦合求解基于 ＡＬＥ（Ａｒｂｉｔｒａｒｙ Ｌａｇｒａｎｇｉａｎ －Ｅｕｌｅｒｉａｎ）描述的 Ｅｕｌｅｒ
方程，模拟了做谐和振动的矩形刚性机翼及大展弦比后掠机翼弯扭耦合振动跨音速非定常绕
流，计算结果与参考文献提供的结果及实验结果吻合良好。
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目前我国正在研制的新型飞机为了提高飞行性能减少起飞重量，飞机结构大量采用碳纤维复合材料，在
机翼布局上普遍采用大展弦比或超大展弦比机翼来提高飞机的升阻比，这种机翼在跨音速飞行受到气动载
荷时，往往会产生较大的气动弹性变形，比如颤振、抖振等，这些气动现象非常有害，对飞机的飞行安全构成
极大的威胁。 因此，现代飞机的设计必须对这些气动弹性不稳定现象进行计算和分析，非定常气动力计算的
结果是对这些气动弹性不稳定现象计算分析的原始数据之一。
非定常流场计算中的网格生成方法一般有 ２种：刚性网格方法和变形网格方法。 刚性网格方法虽然可

以很好保持初始网格的正交性和光顺性，但是对于高频俯仰运动，数值格式会产生很大的耗散。 因此，本文
选用变形网格方法，并对其中的弹簧近似方法［１ －２］

进行了改进，使弹簧近似方法在保持原有计算效率的前提
下，网格变形能力和网格质量得到大大的提高。 最后，将本文发展的非结构动网格生成方法与 ＡＬＥ 形式的
流场解算器耦合，求解做谐和振荡的矩形刚性机翼及大展弦比后掠机翼弯扭耦合的非定常气动力，并对计算
结果进行了分析。

１　改进弹簧近似方法

标准的弹簧近似方法
［３］
仅仅考虑了弹簧在直线方向的伸缩作用，在二维或三维时并不能保证避免网格

边的互相交叉，而且处理相对大一些的边界运动和变形时，会产生体积为负的“无效”网格单元。 为了防止
产生这种“无效”网格单元，就必须在弹簧倔强系数中引入单元几何形状的变量。 因此，在实际计算中我们
对标准弹簧近似方法进行改进，成为式（１）：

kｓｐｒｉｎｇ ij ＝１／Vｍｉｎ l２ij （１）
式中 Vｍｉｎ为拥有网格边 ij的所有单元中体积最小的单元。 当 Vｍｉｎ→０ 时，Kｓｐｒｉｎｇ ij→∞。 这样就保证了与网格
边 ij相对的所有单元中体积最小的单元不会成为体积为负的“无效”网格单元。
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为了防止挤压已有的四面体单元［４］及四面体中的三角形面元［５］ ，必须考虑挤压弹簧倔强系数，其具体
公式为：

kｓｑｕａｓｈ ij ＝∑（１／ｓｉｎ２ θ） （２）
式中 θ为网格边 ij所对应的三角形内角以及网格边 ij所对应的四面体单元所夹内角，见图 １。 当 θ→０ 或 θ
→π时，Kｓｑｕａｓｈ ij→∞。 这样就避免了挤压已有四面体的三角形面元。
此外，一些文献把采用弹簧近似方法调整网格点位置的方法与椭圆型结构网格生成方法进行比较后认

为，此种方法也具有椭圆型方法的性质，即局部的扰动只在局部产生影响。 计算也证明了这一点，最早出现
网格变形失败的单元就是在运动边界附近。 为减小这一性质的影响，必须使弹簧的倔强系数沿内边界到外
边界的径向方向合理分布，因此我们引进弹簧倔强系数的径向分布系数 Kd，称之为边界修正。
经过上述的改进和修正，最后得到总的弹簧系数为：

kij ＝kd（kｓｐｒｉｎｇ ij ＋kｓｑｕａｓｈ ij） （３）
式中 Kd ＝１／d，d为计算区域内的点到物面的最小距离。 改进后的方法与标准方法的对比结果见图 ２，图 ２
（ａ）是标准方法的结果，ＮＡＣＡ００１２翼型绕 １／４ 弦点偏转 ３５°，尾部已经出现失败；图 ２（ｂ）是对同一问题使用
改进后的方法，此时翼型偏转到 ５０°，网格质量仍然较好。

图 １　网格单元中决定挤
压弹簧倔强系数的 θ角度

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ ｏｆ ｓｑｕａｓｈｉｎｇ
ｓｐｒｉｎｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ａｔ ａ ｔｅｔｒａｈｅｄｒｏｎ

图 ２　两种方法的后缘局部网格对比
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｒａｉｌｉｎｇ ｅｄｇｅ ｇｒｉｄｓ ｏｆ ｔｗｏ ｍｅｔｈｏｄｓ

２　动网格方法的应用

2畅1　控制方程
ＡＬＥ［６］有限体积描述下的三维可压缩 Ｅｕｌｅｒ方程可表示为如下的积分形式：

抄
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F（Q）· nｄS ＝０ （４）

式中：Ω是控制体；抄Ω是控制体边界；n为控制体边界外法向单位向量。 守恒项和对流项分别为：
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式中：ρ、u、v、w、e、p分别为流体的密度，x、y和 z轴方向的流体速度，单位体积流体的总内能和压强；U为流
体相对于网格的速度；at为网格运动的法向速度；nx，ny，nz 是 n的 ３个分量。

U＝ （u －xt）， （v－y t）， （w －zt） ，　at ＝xtnx ＋ytny ＋ztnz

xt， yt， zt 分别是网格运动速度的 ３ 个分量。 空间离散采用格心格式的有限体积法［７］ ，时间离散采用
Ｊａｍｅｓｏｎ［８］提出的双时间方法［９］ ，几何守恒律及刚体动力学模型可参考文献［１０］。
2畅2　算例
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２畅２畅１　无后掠刚性机翼谐和振动跨音速绕流
本文所计算的无后掠机翼剖面形状为 ＮＡＣＡ６４Ａ０１０，展弦比为 ４，转动轴定在 ５０％的弦长位置处，瞬间

攻角α（ t）的运动方程为：α（ t） ＝α０ ＋αm ｓｉｎ（ωt），式中：α０ 为平均攻角；αm 为最大振幅攻角；ω为振荡角速
度，ω＝２kV∞ ／C，其中 k为减缩角频率，V∞为无穷远来流速度，C为机翼根弦长。 计算状态：Ma ＝０畅８０，α０ ＝
０°，αm ＝１°，k ＝０畅１３５，为了得到稳定的周期解，计算了 ４个周期。
　　图 ３、图 ４分别给出了无后掠刚性机翼瞬间总升力系数 Cl 和瞬间总力矩系数 Cm（力矩作用点为 ５０％弦
长处）随瞬间攻角变化的曲线，图 ５给出了刚性机翼 ５０％半展长处攻角达到正的最大振幅时压力系数等值
线，图 ６分别给出了无后掠刚性机翼第 ４ 个周期在展向位置 ５０％、７６畅６％和 ９４％的平均压力系数分布。

图 ３　刚性机翼总升力系数
随瞬间攻角变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ
ｒｉｇｉｄ ｗｉｎｇ ｗｉｔｈ ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ

图 ４　刚性机翼总力矩系数
随瞬间攻角变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ
ｒｉｇｉｄ ｗｉｎｇ ｗｉｔｈ ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ

图 ５　第 ４ 个周期刚性机翼 ５０％半展
长处时 t ＝T／４ 压力系数等值线

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｒｉｇｉｄ ｗｉｎｇ
ａｔ ５０％ ｓｅｍｉ －ｓｐａｎ t ＝T／４ ｉｎ ｔｈｅ ｆｏｕｒｔｈ ｐｅｒｉｏｄ

图 ６　无后掠机翼在第 ４个周期 ３个典型展向剖面的平均压力系数分布
Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｕｎｓｔｅａｄｙ ａｖｅｒａｇｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｒｉｇｉｄ ｗｉｎｇ ａｔ ｔｈｒｅｅ ｔｙｐｉｃａｌ ｓｐａｎ ｓｅｃｔｉｏｎｓ ｉｎ ｔｈｅ ｆｏｕｒｔｈ ｐｅｒｉｏｄ

２畅２．２　大展弦比后掠机翼弯扭耦合跨音速非定常绕流
对某高空长航时无人机的大展弦比后掠机翼的弯扭耦合非定常绕流进行了计算，大展弦比机翼的半展

长为 １０畅７８７ ９ ｍ，前缘后掠角为 ２７畅５０５°，展弦比为 ８，计算中机翼作简谐振动，简谐振动由机翼刚轴沿展向
的弯曲和机翼弦截面绕刚轴的扭转组成，刚轴位于机翼 １／２弦线处。 弯曲和扭转的方程如下：

Dm ＝Dm０（y／b）２

α（ t） ＝α０ ＋αmｓｉｎ（ωt）
式中：y为展向坐标；b为机翼半展长；Dm 为机翼各弦截面弯曲振幅，Dm０为机翼最大弯曲变形；α０ 为平均攻

角，ω为振荡角速度，展向各弦截面攻角αm ＝αm０（y／b）２，αm０为机翼最大振幅攻角。 计算状态：Ma ＝０畅８０，α０

＝０°，αm０ ＝１５°，Dm０ ＝０畅０８３，k＝０畅１３５，为了得到稳定的周期解，计算了 ４个周期。
　　图 ７、图 ８分别给出了大展弦比后掠机翼在稳定振荡周期瞬间总升力系数 Cl 和瞬间总力矩系数 Cm（力
矩作用点在 ５０％根弦长处）随瞬间攻角变化的曲线，图 ９ 给出了大展弦比机翼 ５０％半展长处弯曲和扭转变
形达到正的最大振幅时压力系数等值线，图 １０ 分别给出了大展弦比机翼在稳定振荡周期内 ４０％、６０％和
９０％３个展向剖面在 t＝T／４ 时刻的瞬时压力系数分布。
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图 ７　总升力系数随瞬间
　攻角变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｗｉｔｈ ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ

图 ８　总力矩系数随瞬间
　攻角变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｍｏｍｅｎｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｗｉｔｈ ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ

图 ９　第 ４ 个周期大展弦比机翼 ５０％半展
　长处 t ＝T／４ 时压力系数等值线

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｈｉｇｈａｓｐｅｃｔ ｒａｔｉｏ
ｗｉｎｇ ａｔ ５０％ ｓｅｍｉ －ｓｐａｎ t ＝T／４ ｉｎ ｔｈｅ ｆｏｕｒｔｈ ｐｅｒｉｏｄ

图 １０　大展弦比机翼第 ４个周期内 ３个展向剖面在 t＝T／４时刻的瞬时压力系数分布
Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｈｉｇｈ－ａｓｐｅｃｔ ｒａｔｉｏ ｗｉｎｇ ａｔ ｔｈｒｅｅ ｓｐａｎ ｓｅｃｔｉｏｎｓ ｉｎ ｔｈｅ ｆｏｕｒｔｈ ｐｅｒｉｏｄ

2畅3　结果分析
从图 ３、图 ４、图 ７ 和图 ８可以看出，由于非定常的迟滞效应，升力系数和力矩系数的非定常周期解均表

现为明显的迟滞环现象。 图 ６中刚性机翼在 ３ 个展向位置的平均压力系数分布与文献［１１］的实验结果吻
合较好，只是在弦向 １０％处出现了失真，估计是由于这个位置处的表明网格点分布不够密，不能很好地保
型。 同时上下翼面在相同展向站位处的计算值出现了一定的不对称，是由于非结构网格建模时，不能很好地
保持机翼的对称性。 从图 １０可以看出，大展弦比机翼的弯曲、扭转变形随机翼展向逐渐增大，机翼表面的压
力分布沿展向也愈发明显。 计算结果与实验结果吻合良好，说明本文所发展的基于弹簧近似的非结构动网
格技术与有限体积格式流场解算器相结合，是一种求解大展弦比机翼跨音速非定常流场的有效方法。

３　结论

刚性机翼及大展弦比后掠机翼弯扭耦合跨音速非定常绕流算例的结果表明：①本文所发展的弹簧近似
方法，在不降低计算效率的同时，可以大大提高网格的变形能力和网格质量，很好地解决了非结构动网格技
术中关键的网格变形问题。 ②本文所发展的非结构动网格技术及适用于动网格的非定常有限体积解算器具
有很高的精度和很强的适用性，对于大展弦比机翼弯扭耦合跨音速非定常流场的模拟是可行的，为以后研究
大展弦比机翼气动弹性问题打下了良好的基础。
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