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摘要
!

针对不同控制面偏转方式对弹性前掠翼静气弹特性的影响!基于计算流体力学*计算结构力学

$

208

*

258

%松耦合静气动弹性数值计算方法!计算和分析了不同迎角'动压及马赫数条件下前'后缘控制

面联合偏转对前掠翼模型的气动特性和弹性变形特性的影响(计算结果表明&控制面偏转对前掠翼飞机

静气动弹性特性影响较大)当迎角变化!同向偏转方式的气动特性和弹性变形特性较好!

!

`Tk

时!弹性机

翼的升阻特性较好)当动压变化时!反向偏转方式的气动特性和弹性特性占优!最大升阻比较同向偏转提

高约
Rb

!反向偏转方式气动特性较好!最大升阻比较同向偏转提高约
Rb

)当马赫数变化时!弹性机翼条

件下
S

种模型分别在
LM`"'R

时升力系数达到最大值(计算结果可以为前掠翼飞机的实际应用提供

参考(
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"飞机具有

良好的气动性能和操纵性能$具有十分广阔的发展

前景*

#<S

+

%但前掠翼布局固有的静气动弹性发散问

题使前掠翼飞行器的发展受到很大阻碍*

T<U

+

%因此$

为了尽快实现前掠翼布局的实际应用$研究前掠翼

的静气动弹性问题很有必要%

现代飞行器的的结构柔性趋于增大*

=

+

$这也为

前掠翼飞行器的静气动弹性问题带来了更大的挑

战%针对前掠翼飞行器的静气动弹性问题$国内外

进行了大量的研究%

/@Q@C/@:M9PEC

*

R

+等采用基于

拉普拉斯变换的分析方法研究了前掠翼复合材料结

构的静气弹响应'张华*

;

+等采用计算流体力学(计算

结构力学!

208

(

258

"松耦合方法求解了大展弦比

柔性前掠翼的静气动弹性问题%

主动气动弹性机翼!

..e

"技术*

)<##

+为研究前

掠翼飞机提供了一种新思路$将弹性变形问题转变

为有利因素$从而达到改善前掠翼静气动弹性问题

的目的%本文基于
208

(

258

松耦合方法*

#!<#S

+

$通

过对前掠翼加装控制面$计算和分析了不同迎角)动

压以及马赫数条件下$不同控制面偏转方式对弹性

前掠翼飞机静气动弹性特性的影响%

#

!

计算方法及验证

本文基于
208

(

258

松耦合的静气动弹性计算

方法对几何模型进行数值仿真计算%该方法将流体

控制方程和结构静力学方程耦合起来进行求解$流

场模型和结构模型分别在
208

和
258

求解器中单

独求解$在每一次迭代中$

208

求解器得到的气动

力传递到结构网格$

258

求解器得到结构变形位移

传递到流场网格$采用动网格技术*

#T

+对流场网格更

新后进行下一次迭代$直至气动力和结构位移均

收敛%

208

气动力求解技术是
208

(

258

耦合计算

的关键$流场数值计算中采用雷诺平均!

-.(5

"三

维
(?Q@9M<5D%\9P

!

(<5

"方程$在直角坐标系中$定义

流动的速度分量为!

G

$

!

$

>

"$积分形式的守恒型三

维
(<5

方程组可表示为&

4

4

A
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#

"

式中&

:

为解向量'

;

为无粘矢通量项'

-

! 为粘性矢

通量项'

$

为控制体'

(

为控制体表面'

<

为边界的

外法向量%

湍流 模型 选用
5

L

?&?MD<.&&>?M?P

!

5<.

"模 型%

208

计算采用有限体积法$流场网格划分采用多面体

网格*

#U

+

%

258

计算采用有限元方法$

208

网格和

258

网格节点上的气动力和位移数据传递采用常体

积转换!

2%GPD?GD$%&C>96M?GPN%M>?D@%G

$

2$6

"方

法$流域动网格技术采用径向基函数方法*

#=

+

%

为了体现结果的真实性$使用
F1-(.58

气动

弹性算例*

#R

+对上述方法进行验证%用多面体网格

对流场域进行网格剖分$对
F1-3(.58

机翼结构

进行四面体网格划分$流场网格和结构网格单元数

量分别为
S)R!S;S

和
#;=;)T

%

流场计算条件为
!

`!k

$

LM`"%;

$

';̀ !%SUj

#"

R

$

9

(

* T̀%;j#"

cR

$其中
9

为流场计算中的动压$

*

为杨氏弹性模量%

计算得到的机翼翼稍
4

(

7̀ "')U

展位截面的压

力系数曲线如图
#

所示$弹性状态下$计算得到的结

果与实验值拟合较好$说明弹性状态下$机翼翼稍处

变形较大$结果也更接近实际情况%由图
#

可知$本

文所用的计算方法满足不同控制面偏转方式对前掠

机翼静气动弹性特性的计算分析要求%

图
#

!

4

(

7̀ "')U

展位压力系数
!

!

!

计算模型

前掠翼!

0%M[?MK5[9

L

De@G

H

$

05e

"几何模型

如图
!

)图
S

所示$机身整体为圆柱体带有座舱$机

翼采用
(.2.=T."#"

翼型$展弦比为
S';#

$根稍

比为
"'T"

$展长为
="">>

$翼稍弦长为
;)')T>>

$

前缘前掠
T"k

$后缘前掠
U!'!k

所使用的模型控制面

偏转方式见表
#

%

表
#

!

计算模型简况 !

k

"

偏转方式 前缘控制面偏度 后缘控制面偏度

基准模型
" "

同向偏转
#" #"

反向偏转
c#" #"

T#
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图
!

!

前掠翼计算模型示意
!

图
S

!

模型机翼几何轮廓
!

!!

机翼为弹性$材料属性为
*

#

`"';)4f?

$

*

!

`

#'UT 4f?

$

!`"'S#

$

I`!'= 4f?

$

.

#

`S;#');

\

H

(

>

S

'其中$

*

#

指弦向弹性模量$

*

!

指轴向弹性模

量$

!

是泊松比$

I

为剪切模量%

用多面体网格对计算模型流场域进行网格剖

分$用四面体网格对机翼结构进行剖分$流场网格

和结构网格单元数量分别为
S""

万和
;"

万$见

图
T

%

图
T

!

计算模型网格
!

S

!

结果与分析

A'?

!

不同迎角

在
LM`"'=

$

';`!'S!j#"

= 的条件下$采用

208

(

258

松耦合计算方法$对不同模型的静气动

弹性特性随迎角的变化进行研究%

S'#'#

!

气动特性

由图
U

!

?

"可知$弹性机翼的升力系数在小迎角

时较刚性机翼大$大迎角时情况相反$这是由前掠机

翼的正向扭转决定的$机翼的扭转变形导致机翼局

部迎角增大$小迎角条件下$机翼未失速$迎角增大

导致升力系数增大$迎角过大时$由于局部机翼达到

失速迎角$过大的扭转变形会导致升力系数不增反

降'无论是刚性机翼条件还是弹性机翼条件$控制面

同向或者反向偏转均可使升力系数提高$大迎角下

同向偏转方式比反向偏转的提升幅度略大%

图
U

!

不同迎角模型的气动特性
!

U#

第
#

期
! !

苏新兵$等&控制面偏转方式对前掠翼静气弹特性的影响



由图
U

!

:

"可知$弹性机翼的阻力系数大于刚性

机翼$机翼的弹性变形会使迎风面积增大$从而增大

了阻力系数%控制面偏转会造成阻力系数增大$但

阻力系数增幅较小%

由图
U

!

E

"可知$弹性机翼的最大升阻比要小于

刚性机翼$同时由于前掠机翼的正向扭转特性$使得

弹性机翼在
!6

Tk

时获得最大升阻比$相比较于刚性

机翼提前了大约
!k

%

!

种偏转方式均使升阻比有一

定的提高$但反向偏转的效率略高%

由图
U

!

K

"可知$无论弹性翼还是刚性翼$与基

准模型相比$控制面偏转导致低头力矩增大%较小

迎角时弹性机翼反向偏转的低头力矩更大$较大迎

角时弹性机翼同向偏转的低头力矩更大%

S'#'!

!

弹性变形特性

控制面联合偏转时$计算得到模型的翼梢前缘

挠度
>

6

和翼梢扭转角
#

6

随迎角的变化规律见

图
=

%

图
=

!

不同模型弹性变形随迎角的变化规律
!

由图
=

可知$相对于基本模型$同向和反向偏转

模型在翼稍前缘挠度上相差不大$但
!

种偏转方式

在大迎角条件下$都能有效减小翼稍扭转角$起到减

小机翼扭转变形的作用%在小迎角条件下$

!

种偏

转方式也会导致机翼翼稍前缘挠度和翼稍扭转角略

增加%

相比较于反向偏转$同向偏转在大迎角时弹性

变形略有增加$主要是由于升力增量导致的%

当
!

T̀k

时$分别取
4

(

7`"'U

$

"';

处的压力系

数进行比较分析$见图
R

%可以看出$控制面偏转会

提高机翼表面压力系数$进而提高升力系数$且这种

影响在机翼外侧体现较为明显$机翼内侧区域由控

制面偏转带来的影响逐渐减弱$且前缘控制面的影

响较后缘控制面更加明显%

图
R

!%

T̀k

时机翼沿展向剖面压力系数的分布
!

A'@

!

不同动压

为了进一步研究控制面偏转对静气动特性的影

响$计算了
!

T̀k

时$控制面不同偏转方式随动压的

变化%

S'!'#

!

气动特性

由图
;

!

?

"可知$随着动压的不断提高$刚性机

翼的升力系数基本保持不变$弹性机翼的升力系数

不断增大且增幅也不断增大%相对于基准模型$

!

种偏转方式升力系数都有较大提高'弹性条件下$反

向偏转优于同向偏转方式%

由图
;

!

:

"可知$刚性机翼下的阻力系数随动压

的提高而减小$这是由于阻力的增幅小于动压的增

幅$从而导致阻力系数减小%弹性机翼下的阻力系

数随动压增大不断增大$且增幅不断提高$同向偏转

的阻力系数较反向偏转要大%

由图
;

!

E

"可知$相对于基准模型$

!

种偏转方式

对升阻比都有较大提高$提升约
Ub

%其中$反向偏

转方式的升阻性能最好$弹性条件下$最大升阻比比

同向偏转提高约
Rb

%

由图
;

!

K

"可知$刚性条件下$

!

种偏转方式的俯

仰力矩特性相差不大$低头力矩较基准模型都有较

大提高%弹性条件下$反向偏转的低头力矩最大$气

动性能最好%

=#
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图
;

!

不同动压模型的气动特性
!

S'!'!

!

弹性变形

计算
S

种模型随动压变化的弹性变形特性$得

到模型的翼梢前缘挠度
>

6

和翼梢扭转角
#

6

随迎

角的变化规律如图
)

所示%

由图
)

可知$当
9

%

!T\f?

时$

!

种偏转方式的

翼稍前缘挠度和翼稍扭转角均比基准模型小%其

中$同向偏转方式的弹性变形量略小$弹性特性相对

较好%当
9

0

!T\f?

时$

!

种偏转方式的弹性变形

量大于基准模型$这是由于升力的提升导致的%

为了进一步分析流动机理$取
9

!̀"\f?

时弹性

机翼
4

(

7̀ "'U

和
4

(

7̀ "';

时的压力系数见图
#"

%

图
)

!

不同模型弹性变形随动压的变化规律
!

图
#"

!

9

!̀"\f?

时机翼沿展向剖面压力系数的分布
!

由图
#"

可知$当
4

(

7̀ "';

时$控制面偏转会导

致前缘出现,吸力峰-$后缘压力系数也略有增加$但

效率远低于前缘偏转%当
4

(

7̀ "'U

时$控制面偏转

带来的压力系数提升也大大降低%

A'A

!

不同马赫数

进一步计算当
!

T̀k

时$不同控制面偏转方式随

马赫数变化对前掠机翼的静气动弹性特性的影响%

S'S'#

!

气动特性

由图
##

!

?

"可知$刚性条件下$升力系数随马赫

数的增加逐渐增加$但增幅较小$其中
!

种偏转方式

R#

第
#

期
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的升力系数基本一致$较基准模型升力系数提升约

#!'Ub

%弹性条件下$当
LM

%

"'R

时$升力系数随

马赫数增加不断增大$且增幅逐渐增大'当
LM

0

"'R

时$升力系数开始随马赫数增加而降低'当
LM

"̀'R

时$

S

种模型升力系数均达到最大值%这是因

为升力的非线性增长导致的$随着马赫数的增大$动

压呈二次函数式增长$从而导致升力系数下降%

图
##

!

不同模型的气动特性
!

由图
##

!

:

"可知$刚性条件下$阻力系数随马赫

数基本不变$控制面偏转使阻力系数增加但增幅较

小%弹性条件下$当
LM

%

"'=

时$阻力系数增长缓

慢'当
LM

0

"'=

时$弹性变形增大$阻力系数急速增

加$其中控制面偏转带来的阻力系数增量也在增大%

由图
##

!

E

"可知$刚性条件下$升阻比随马赫数

增加基本不变$

!

种偏转方式都能提高升阻比%弹

性条件下升阻比的变化规律主要受阻力系数的影

响$当
LM

0

"'=

时$阻力系数的剧增导致升阻比出

现骤降$其中反向偏转的升阻比较好%

由图
##

!

K

"可知$刚性条件下俯仰力矩系数变

化较小%刚性条件下$

S

种模型低头力矩均先增大

后减小$在
LM "̀'=

时$达到最大值$其中反向偏转

俯仰特性最好%

S'S'!

!

弹性变形

由图
#!

可知$

!

种偏转方式的翼稍前缘挠度较基

准模型略有增加$但翼稍扭转角降低$同向偏转方式的

翼稍前缘挠度和翼稍扭转角都比反向偏转方式的低%

图
#!

!

不同模型弹性变形随马赫数的变化规律
!

取
LM`"%U

时弹性机翼
4

(

7`"%U

和
4

(

7`

"%;

时的压力系数如图
#S

所示%

图
#S

!

LM "̀'U

时机翼沿展向剖面压力系数的分布
!

;#
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由图
#S

可知$当
LM̀ "%U

时$取
4

(

7̀ "%;

$与基

准模型相比控制面偏转会导致前缘吸力增大$后缘压

力系数增加幅度偏小%整体压力系数略有提升%当

4

(

7̀ "%U

时$控制面偏转带来的压力系数提升较小%

T

!

结论

#

"相比较于刚性机翼$弹性机翼的气动特性呈

现明显差异'相比较于基准模型$控制面偏转的气动

特性和弹性变形特性有明显提升'

!

"不同迎角条件下$控制面同向偏转模型的静

气动弹性特性比反向偏转模型略好'

S

"不同动压条件下$反向偏转模型的气动特性

较好$最大升阻比较同向偏转提高约
Rb

$且
!

种偏

转方式的弹性变形特性相近$且优于基准模型'

T

"不同马赫数条件下$弹性机翼条件下
S

种模型

分别在
LM̀ "'R

时升力系数达到最大值$且反向偏

转的气动性能最好$

S

种模型的弹性变形特性相近%

通过计算不同迎角)动压和马赫数条件下$前)后

缘控制面联合偏转对前掠翼模型的气动特性和弹性变

形特性的影响$验证了机翼控制面偏转对弹性前掠翼

静气动弹性特性改善的可行性$对下一步研究加装鸭

翼)边条翼等多种条件改善其静气弹特性提供了方法

思路$也为前掠翼布局飞行器的工程应用提供了参考%
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