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摘要 : 飞行器在飞行过程中，流体气动力和结构弹性体之间会形成耦合作用，这种相互作用可能会使弹性体发散抖动产

生不同程度的破坏，造成安全隐患。针对以上问题，提出基于时-空守恒元解元和浸入式边界的流固耦合数值模拟方法，利用

时-空守恒元解元方法进行流体域计算，利用浸入式贴体网格边界法进行流固耦合边界面识别。以NACA0018为例，通过仿

真数据得出不同攻角下机翼外流场压力与速度云图；同时研究机翼在不同来流速度下的抖振幅度的变化及其规律。研究表

明，该流固耦合求解方法，在求解具有复杂流型的高速可压缩流包括激波或爆轰与大变形问题上具有较高的精度及稳定性，

可为相关研究提供借鉴。
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Abstract: During the flight of aircraft, a coupling effect between the fluid aerodynamic forces and the structural elastomer will be 

formed, and this interaction may cause different degrees of damage to the divergence and jitter of the elastomer, resulting in safety 

risks. A numerical simulation method of fluid-structure coupling based on time-space conserved element solution and immersion 

boundary is proposed. The method of time-space conserved element solution is used to calculate the fluid domain, and the submerged 

body-fitted mesh boundary method is used to identify the fluid-structure coupling boundary surface. Taking NACA0018 as an 

example, the cloud image of wing outflow field pressure and velocity at different angles of attack is obtained through simulation data. 

At the same time, the buffeting amplitude of the wing under different inlet velocity and its rule are studied. The research shows that the 

fluid-structure coupling method has high accuracy and stability in solving high-speed compressible flows with complex flow patterns, 

including shock wave or detonation and large deformation problems, providing a reference research method for related research.
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0　引 言

流固耦合是指流体与结构体之间相互作用的一种

普遍现象，而流固耦合问题涉及的领域也很广泛，如

航空航天、生物工程、石油化工、船舶等。目前流固

耦合仍然是工程中比较关注的问题［1］，人们对流固耦

合的早期认识源于航空工程中的气动弹性问题。机翼

是飞机重要结构之一，在飞行过程中，弹性体机翼在

空气的作用下，会产生相应的弹性变形［2］，机翼结构

的变形使其气动力发生变化，而气动力又反作用于弹

性体机翼，这种相互耦合造成的作用会使机翼逐渐达
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到平衡状态，否则会造成机翼不同程度的破坏，严重

时会导致机翼直接断裂，对飞机本身以及地面环境造

成不可估量的损失［3］。抖振现象是飞机结构对气流分

离引起的非定常气流脉动压力的随机激振的响应，通

常是由于流场中的激波和边界层的耦合作用而产生的

不稳定现象，加载在弹性结构上的气动力呈现周期

性。极限环振荡系统在非线性效应下的周期性振动与

非线性因素有关，通常表现为封闭的轨迹，而抖振不

同于极限环振荡是一种强迫振动。由于机翼具有大尺

度与低刚度［4］，通过风洞试验研究抖振问题成本高、

难度大，因此仿真模拟成为研究以上问题的主要

方式。

1951年，Humphreys［5］在进行风洞试验中发现抖

振现象。由于抖振机理的复杂性，各学者对其机理并

没有统一的说法，其中 Pearcey［6］、Tijdeman［7］和

Lee［8］等人对跨声速条件下的抖振特性做了大量的研

究，其观点也各有不同。姚猛［9］认为机翼抖振激励

来自于引起机翼变形的分离流，包括低速时大攻角条

件下因分离流诱导的机翼抖振以及跨声速区激波-附

面层相互作用诱导的机翼抖振。由于抖振风洞试验成

本高［10］以及计算流体力学的发展，对于抖振相关的

数值模拟研究逐渐成为趋势。很多研究人员如张伟

伟［11］、韩冰［12］、刘金利［13］等对抖振特性数值模拟进

行了研究，包括选择合适湍流模型、跨声速下的抖振

特性、大迎角下的结构抖振、数值模拟算法RANS、

DES、LES和DNS方法等，通过对典型翼型展开数值

模拟研究，分析了其在特定条件下抖振过程中的气动

特性及流场结构。

针对以上研究，本文提出了基于时-空守恒元解

元（Space-time Conservation Element and Solution Ele‐

ment Method， CESE） 与 浸 入 式 边 界 （Immersed 

Boundary Method，IBM）的数值模拟算法。

CESE 方 法 是 美 国 NASA Lewis 研 究 中 心 的

Chang［14］博士提出的，在之后的发展与应用中不断被

完善与改进。该方法是一种全新的守恒方程数值计算

方法，主要思想是将时间与空间统一处理，不像大部

分计算方法将两者分开处理；在统一的时-空内，引

入守恒元（CE）与解元（SE）使得局部及整体满足

守恒律；通过定义守恒元与解元便可推广至多维情

况。与传统的差分格式相比，在相同基点下可大大提

高格式精度［15］。主要应用于不定长可压缩流，例如

高速复杂流动。经过十几年的发展，CESE方法也在

不断地变化。Yang等［16］提出了时空守恒元和解元方

法的 α - μ方案并证明了其收敛性，得到了一个误差

限。Wang等［17］通过改进二阶精度的二维CESE格式

提出了新的 CE 和 SE 结构，并验证了新格式的准确

性。Dwivedi等［18］在 α - ε - α - β格式的解中加入另一

项来抑制由于不连续性而引起的摆动，该方案能够同

时捕获小扰动和尖锐间断。Shen等［19］在定义的SE上

进行了改进，通过两个不同守恒单元界面的数值通量

不是直接由反时间方向的泰勒展开式导出的，而是由

一个迎风程序确定。Yu等［20］提出了一种扩展的守恒

元素/解元素方法模拟守恒定律与刚性源项。与迎风

方案相比，该方法不使用重构和黎曼求解器作为构建

块，逻辑要简单得多。在实际工程应用仿真中，印华

融等［21］基于二维黏性CESE方法对爆轰波由小管径到

大管径爆轰管的变化过程进行了数值仿真。崔树鑫

等［22］在CESE基础上结合非敏感克朗数，对激波翼型

流场进行数值模拟。张永祥等［23］在该方法的基础上

采用任意四边形网格来离散区域，进行了水位和流速

的数值模拟，结果表明，该数学模型能够较好地模拟

复杂条件下山区河流的流场特征。

浸入边界法最初是由 Peskin［24］提出的，用来模

拟心脏中的血液流动问题。该方法将分布力源项加载

至N-S方程中来处理复杂边界［25］，不需要生成贴体网

格，简化网格生成过程，提高计算效率。其主要思想

是由两套相互独立的网格构成，流场采用固定直角网

格，流场中的物体采用一系列拉格朗日点来表示。仿

真计算时，流场中的物体与流场之间相互作用，实现

数据信息的传递，对物体边界的流场信息进行处理。

该法在模拟复杂物体中的巨大优势，多用于不可压缩

流领域，近些年来在可压缩流领域的研究也逐渐广

泛。Lai等［26］提出并验证了一种形式上的二阶精度浸

入边界法，新格式具有更小的数值黏性，模拟高雷诺

数浸没边界流动的效果较好。Ye等［27］发展了一种直

角坐标网格方法，结合有限体积格式，可模拟具有复

杂浸入边界的二维非定常、黏性、不可压缩流动。

Hamid等［28］在CESE-IBM FSI求解器中引入有限速率

化学模型，可以准确地预测氢/空气混合物在壁面前

后的爆炸特性。

本研究采用基于CESE与 IBM的数值模拟方法，

并与LS-DYNA结构有限元求解器耦合，将流体压力、

密度、结构形变等参数通过耦合边界进行传递与作

用，以NACA0018翼型为例进行数值模拟，对其进行

气动仿真模拟分析，验证该算法的可行性，并将机翼

材料选用弹性材料进行数值模拟，研究机翼在发生抖
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振时振动幅度与速度的变化规律。

1　数值模拟方法与验证

1.1　CESE基本原理

CESE方法的主要特点是采用了时-空积分形式的

控制方程，其中时间和空间在同一框架下进行处理，

以二维可压缩流的N-S方程为例：

∂U
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+
∂F inv∂x

+
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=
∂Fvis∂x

+
∂Gvis∂y

（1）

式中    U 为守恒变量向量；F inv 为 x 方向的通量向量

（无黏）；Gvis为 y方向的通量向量（黏性）；G inv为 y方

向的通量向量（无黏）；Fvis 为 x 方向的通量向量

（黏性）。
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式中    ρ为流体密度，kg/m3；u，v分别为流体流速在

x方向和 y方向上的分量，m/s；e为单位质量流体的总

能量，J/kg。
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式中    p为静压，Pa；τ为黏性应力张量；q为热通量

向量；基于牛顿黏性定律和斯托克斯假设，τ可写为

τ = μ ((∇u ) + (∇u )T - 2
3

(∇u ) I ) （5）

式中    μ为黏度，Pa·s；u为流体速度矢量；I为单位

张量；∇为梯度算子。根据傅里叶热传导定律，热通

量向量q可写为

q = -κ∇T （6）

式中    κ为热传导率，W/（m·K）；T为温度，K。

当传输性质和状态方程被确定后，式（1）将变

成一组封闭的方程组。为了简化式（1），引入下式

表示：

F = F inv - Fvis,    G = G inv - Gvis （7）

接着对时间和空间进行统一处理，定义 x、y和 t

为三维空间的坐标系。式（1）的无发散形式可写为

∇ ⋅ h = 0, h = ( F,G,U ) （8）

将高斯散度定理应用于三维空间中的任意控制体

积 V中，V的边界面用 S (V )表示，可将控制方程的形

式写为

∮ S (V )h ⋅ ndS = 0 （9）

其 中 ， n 表 示 边 界 面 S (V ) 上 的 单 位 向 外 法 向

量。式（9）给出了流体流动中质量、动量和能量的

时空守恒描述，在CESE方法中作为构造数值格式的

起始点。

以一维（1-D）的 α - α格式为例，将 CESE 方法

应用于这种形式的一维标量守恒型方程中可得：

∂u
∂t

+
∂f (u )

∂x
= 0 （10）

首先，CESE方法需要先将与计算相关的时空域

进行离散化。离散化包括解点的划分，其作用为选择

待计算和存储的未知变量，以及构建控制方程时-空

积分形式的控制体。这些特征可以通过引入两个特殊

的概念来表示：守恒元CE和解元SE。

通过一维的物理空间进行均匀划分以及确定恒定

的时间步长，可将二维的 x - t（时间-空间）平面根据

时空网格进行离散化处理，如图 1（红实线）所示。

第 j个网格节点可用空间坐标 xj 表示。每个单元中心

位置可表示为 xj + 1/2 = ( xj + xj + 1 )/2，单元大小为 Δx =

xj + 1 - xj。在以上规定的时间推进算法中，每步

[ tn - 1，tn ]由两个半步 [ tn - 1，tn - 1/2 ]和 [ tn - 1/2，tn ]组成，时

间步长可定义为Δt = tn - tn - 1。

未知函数 u ( x，t )由 u在一组特定解点处的离散值

表示。对于整数时间层{t0，t1，⋯，tn}，解点则为网格

节 点 （图 1 中 的 实 心 圆）。 对 于 半 整 数 时 间

{t1/2，t3/2，⋯，tn + 1/2}，解点为单元的中心（图1中的空心

圆），因此在每个中间时间级采用的都是交错网格。

在CESE算法方案中，在每个解点 ( j，n )处需要计算、

存储的未知变量不止u，还有其空间导数ux：

图1　计算网格与解点的排布

Fig.1　Computational the grid and solution point arrangement
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un
j ≡ u ( xj,tn ),  (ux )n

j ≡ ∂u
∂x

( xj,tn ) （11）

图 2显示了单个CESE时间步长下数据流的路径

示意。如图 2所示，CESE方案在空间和时间上形成

了高度紧凑的样式。如果将半步视为基本迭代，则对

称模式的半宽度为 Δx/2，因为解点 ( j，n ) 处的未知数

仅取决于存储在 ( j - 1/2，n - 1/2)和 ( j + 1/2，n - 1/2)处

的数据。

在图1所示的时空网格中，可以构造一组小单元

的时-空守恒元素CE。对于每个解点，都会有与之对

应的一个CE。点 ( j，n )的CE表示为 (CE )n
j，其形状为

顶 点 是 点 ( j - 1/2，n - 1/2)、 ( j + 1/2，n - 1/2)、 ( j +

1/2，n ) 和 ( j - 1/2，n ) 的矩形，由此若干 CE 便可覆盖

整个时空域，无重叠。在两个连续的半时间步长中的

CE是交错分布的。在每个守恒元中，时-空积分形式

由式（1）进行数值计算，并建立未知数的离散方程。

当在CE上对式（1）进行时-空积分时，一个重

要的问题是如何沿CE的边界计算 u和 f，这就需要为

每个解点引入一个解元素 (SE )n
j，划分定义如图 3 所

示，两条线段于交点处相互平分，形成 ( j + 1/2，n )、

( j，n + 1/2)、 ( j - 1/2，n ) 和 ( j，n - 1/2) 四个端点的交

叉。用同样的方法，可以定义半整数点的 SE。每个

(CE )n
j 元素都由 3 个解元素约束： (SE )n

j， (SE )n - 1/2
j - 1/2 和

(SE )n - 1/2
j + 1/2。SE覆盖了每一个CE的边界，无重叠。在每

个SE内部，若函数和定义为线性，且可以用一阶泰

勒展开来近似表示SE的中心。则在解元素 (SE )n
j 中，u

和 f构造为

u ( x,t ) = un
j + (ux )n

j ( x - xj ) + (ut )
n
j ( t - tn )，( x,t ) ∈ (SE )n

j   （12）

f ( x,t ) = f n
j + ( fx )n

j ( x - xj ) + ( ft )
n
j ( t - tn )，( x,t ) ∈ (SE )n

j   （13）

式中    ut和 ft分别为u和 f的时间导数。

时空通量矢量定义为

h = ( f，μ ) （14）

式中    f 和 μ分别为通量矢量 h 在 x 方向和 t 方向上的

分量。

考虑到从时间 n - 1/2 到时间 n 的半步，在解点

( j，n ) 处两个独立的未知数 un
j 和 (ux )n

j 需要同时计算。

因此需要将积分守恒律离散化，得到两个代数方程。

以此，将守恒元 (CE )n
j 分成 (CE- )n

j 和 (CE+ )n
j 两个子元素。

如图4所示，(CE- )n
j 为矩形ACDE，(CE+ )n

j 为矩形CBFD。

这些矩形的每条边都属于 (CE )n
j 与相关联的 3个SE中

的一个。

在每个子CE上实现时-空积分守恒定律。控制体

积V依次为 (CE- )n
j 和 (CE+ )n

j，由此可得：

∮
S (CE- )

h ⋅ ndS = 0 （15）

∮
S (CE+ )

h ⋅ ndS = 0 （16）

式中    n为 (CE- )n
j 或 (CE+ )n

j 边界上的单位向外法向量。

上式说明了每个子CE的时空通量平衡。

1.2　IBM基本原理

浸入边界法网格点示意如图 5所示，对于 2D物

体的边界，采用一系列拉格朗日点来表示，其会因物

体的移动、变形或流场的作用而发生改变；而固定直

角流场网格，不会因物体的移动或变形而发生改变，

被称为欧拉网格点。

浸入边界通过将固体边界上的回复力离散成体力

来实现对流场的作用。对于二维不可压黏流问题，其

控制方程为

图 2　单个时间步长下数据流路径

Fig. 2　Data flow path diagram with a single time step

图3　解点与解元素对应关系

Fig.3　Solution point and solution element mapping diagram

图4　(CE- )n
j、(CE+ )n

j 的定义

Fig.4　Definitions of (CE- )n
j  and (CE+ )n

j
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ρ ( )∂u
∂t

+ u ⋅ ∇u + ∇p = μΔu + f （17）

∇u = 0 （18）

式中    u 为欧拉点上的速度矢量；p 为压强；ρ为密

度；f为流体体力项。

1.3　基于CESE和 IBM的流固耦合方法

如图 6所示，CESE流固耦合采用分区策略实现

流体—结构相互作用（FSI）方式［29］，流场计算采用

的是CESE方法（欧拉），而物体结构分析则使用LS-

DYNA中的结构求解器FEM（拉格朗日），两者交替

计算。在物体与流场的接触界面上，采用浸入式边界

识别方法，CESE求解器从物体结构模块处得到接触

界面处的运动速度、位移等数据信息，传递给物体结

构模块压力数据，以此作为物体结构的外部压力边界

条件。CESE求解器中的流体自动与其中的固体结构

发生耦合作用。

流固耦合计算程序的主要步骤为：

a）生成流体和固体结构的网格，且相互独立，

进行初始化；

b）计算从固体结构边界到单个解元SE点的最短

距离如图7所示。根据这个距离，解元点被分成4类：

势流体点（图7中的A点）、虚拟流体点（图7中的B

点）、流体附近点（图 7 中的 C 点）和内部流体点

（图7中的D点）；

c）基于结构加载和从流体求解器得到的流体-结

构界面边界条件，采用LS-DYNA FEM求解器求解固

体结构方程；

d）从FEM求解器获得更新的流体-结构界面位置

和界面速度；

e）为邻近界面解元点更新最短距离，获得新的

内部流体点、邻近流体点和虚拟流体点；

f）采用CESE算法为内部流体点更新流体解；

g）采用直接强制 IBM法或常规CESE格式为流

体附近点更新流体解；

h）采用虚拟流体法来处理虚拟流体点，这是因

为某些点要用于下一时间步内部流体点求解计算；

i）将流体压力反馈给FEM求解器，作为外部力

施加在流体-结构界面，充当边界条件；

j）如果没有达到终止时间，则回到步骤b。

1.4　算法验证

基于 CESE/IBM 的流固耦合算法，在对 NA‐

CA0018机翼模型仿真时，为验证其算法可行性，将

其与典型的湍流算法模型进行仿真对比。

建立机翼及流场区域3D模型并创建网格，在Dy‐

na软件中，将机翼与流场两套独立网格进行耦合处

理，机翼部分设置为刚性材料的壳体结构；在Fluent

软件中，将机翼壁面设置为wall边界，创建流场网

格，选用湍流模型算法进行模拟仿真，对比试验网格

数量均为 15 万左右。其中，工况条件设置如表 1

所示。

仿真结果如图 8所示，图 8a和图 8c分别为CESE

算法针对NACA0018翼型的压力与速度云图，图 8b

和图 8d分别为采用 k - ε湍流算法得到的压力与速度

图5　浸入边界法网格点示意

Fig.5　Mesh point diagram of immersion boundary method

图6　CESE/IBM流固耦合仿真示意

Fig.6　CESE/IBM fluid-structure coupling simulation diagram

图 7　求解过程中不同解元点示意

Fig.7　Diagram of different solution element points in the 

solution process

表1　仿真工况条件

Tab.1　Simulation experiment working condition

攻角/(°)

0

来流速度

/(m·s-1)

262

高度

/km

3

密度

/(g·mm-3)

9×10-7

压强

/Pa

7×104
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云图。

对比Fluent计算结果可知，两种算法均在机翼上

下端面产生了低压区，其前缘处的流体速度迅速增大

超过声速；高压区均处于机翼前缘处，当空气与机翼

相接触时，前缘处空气压力迅速增大，流速减小，产

生激波，由于NACA0018翼型前缘沿弦线对称，因此

机翼上下端面、前缘后缘的压力及速度分布沿弦线对

称，如图8所示，两种算法得出的压力与流体速度的

变化趋势一致，但是在流固耦合交界面附近处，CESE

相较于Fluent的梯度变化的层次更丰富细致，CESE算

法在捕捉激波上以及小扰动流的计算仿真上更灵敏。

CESE算法的流速最大值为 300 m/s，k - ε湍流模型算

法的流速最大值为 312 m/s，相对误差为 4.58%；

CESE算法的压强最大值为 9.145×104 Pa，k - ε湍流模

型算法的表压最大值为 2.356×104 Pa，总压最大值为

9.356×104 Pa，即总压相对误差约为 2.26%，由此得

证，CESE流固耦合算法对模拟NACA0018翼型仿真

可行，相对误差低于10%。

2　动力学建模

浸入式边界算法是由两套相互独立的网格构成

的，因此需要分别建立流场与机翼结构的独立网格来

实现数据信息的计算与传递。

2.1　结构模型

选用 NACA0018 翼型，机翼结构如图 9 所示，

图9a为机翼二维截面，其中弦长为100 mm，图9b为

机翼三维结构，展弦比为 5，建立机翼模型，内部为

空心结构，将其3D模型进行网格划分处理。

建模过程中，为简化计算过程，提高后续仿真计

算效率，将机翼结构设定为壳单元进行简化处理。在

对其进行网格划分时，提取机翼结构表面来代替其整

体结构，进行 surface域划分。由于机翼结构厚度较

薄，对SHELL单元设定厚度参数为1 mm实现机翼结

构的设计。图 10为机翼的网格划分图，表面区域采

用共节点网格进行划分，共包含机翼弧形表面及机翼

侧面两边界面，命名为B_1和B_2。在后续探究抖振

特性时，需将B_2靠近机身一侧固定。

在研究机翼抖振特性时，涉及到机翼结构的位移

变化及变形，壳体采用多线性本构模拟弹塑性，铝合

金材料2A14的参数如表2所示。

其中，铝合金材料 2A14多线性弹塑性本构曲线

如图11所示。

图8　两种算法仿真结果对比

Fig.8　Comparison of simulation results of two algorithms

图 9　NACA0018机翼结构

Fig.9　NACA0018 wing structure

图10　机翼结构网格划分及边界面

Fig.10　Wing structure grid division and boundary surface

表2　铝合金材料2A14的参数

Tab.2　Parameter table of aluminum alloy material 2A14

参数

2A14

密度

/(kg·mm-3)

2 730

弹性模量

/GPa

67

泊松比

0.3

屈服强度

/MPa

350

延伸率

0.1
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2.2　气动模型

机翼的外流场区域设置为长度为3 500 mm、宽度

为 800 mm、高度为 2 700 mm的长方体区域。由于浸

入式边界方法两套网格互相独立，流场区域内部不受

机翼结构影响，但建模需与机翼结构统一坐标系。根

据流体区域的结构与作用特征，其边界分为速度入

口、速度出口及流场壁面三个边界面，图 12为流体

域的网格划分及边界面设置，采用六面体进行体网格

划分，将流体域内的机翼位置及机翼四周网格进行细

化，随着距机翼位置变远，流场网格尺寸增大。流体

域网格内部细化网格与粗略网格共节点处理。

3　仿真模拟与结果分析

本节基于CESE与浸入式边界方法对搭建的机翼

结构模型及流体域模型进行仿真计算。对NACA0018

翼型在不同攻角下的气动特性进行分析，总结在不同

攻角下流体压力及速度的变化规律，通过改变来流速

度，研究机翼在不同工况下的位移变化并进行分析，

总结其抖振幅度及速率变化规律。

3.1　气动仿真

为提高计算效率，简化计算模型，研究机翼不同

攻角下气动特性时，将机翼壳单元设置为刚性材料进

行模拟计算。本节研究了NACA0018翼型分别在攻角

为-9°、-4°、0°、5°、8°、12°时的外流场的压力与速

度分布，工况条件参数设置如表 3 所示，选取高度

3 km、当地声速 328 m/s、行速度 262 m/s 为初始条

件，在关键字*CESE_CONTROL_SOLVER 中可设置

流固耦合算法，选用浸入式边界算法。

仿真模拟结果如图 13所示，图中是攻角分别为

-9°、-4°、0°、5°、8°、12°时的压力与速度云图。

图11　铝合金2A14材料多线性弹塑性本构曲线

Fig.11　Multilinear elastic-plastic constitutive curve of aluminum 

alloy 2A14

图12　流体域网格划分及边界面

Fig.12　Fluid domain meshing and boundary surface

表3　工况条件参数设置

Tab.3　Working condition parameter setting

参数

值

来流速度

/（m·s-1）

262

高度

/mm

3×106

密度

/(g·mm-3)

9×10-7

压强

/MPa

0.07

温度

/K

290

图13　不同攻角下的压力与速度云图

  Fig.13　Pressure and velocity cloud image at different angles of 

attack
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在负攻角飞行时，由图 13a、图 13c 可观察到，

在机翼的上翼面靠近前缘的位置处大气中有一个压力

的高峰值区，该区域的压力高峰值是由气流在接触到

机翼瞬间的高速流动所造成的；随着飞行方向与弦线

的夹角变大，高压区域逐渐接近机翼前缘，机翼下表

面低压区域逐渐向后缘移动，气流最大压强值也会随

之变大；如图 13b、图 13d所示，对应机翼上下翼面

气流速度变化较大，下翼面流速明显高于上翼面，压

强大对应流速小。

当机翼处于正攻角飞行时，图 13e、图 13g、

图13i、图13k为正攻角时外流场压力云图，对比负攻

角飞行压力云图，上翼面由高压区域转变为低压区

域，下翼面对应转变为高压区域，较负攻角飞行时升

力变大；随攻角变大，下翼面的高压区域逐渐沿下翼

面向后缘移动，同时气流压强最大值也由攻角为5°时

的0.080 6 MPa增大到12°时的0.102 4 MPa；但是攻角

为 0°时气流压强最大值为 0.914 6 MPa，这是因为前

缘的曲率半径最大，当气流接触到机翼前缘时便产生

高压区域；由速度云图 13h、图 13j、图 13l可观察到

流速最大值也在随着攻角的增大而增大，攻角为 12°

时，最大流速达到325.4 m/s，符合机翼流场随攻角变

化的变化规律。

3.2　抖振数值模拟

本节研究NACA0018翼型在不同来流速度下的抖

振特性，主要分析其幅值及速率变化过程。机翼选用

2.1 节所述铝合金材料 2A14，具体参数如表 1 所示，

同时，在机翼上翼面处设置 6 个参考点（A1~A6），

如图 14所示，并将机翼边界B_2靠近A1端面固定，

采用表2工况条件所示的压强、密度、温度、高度参

数数值，进行模拟仿真。其中，自变量为来流速度，

分别设置为 65 m/s、 131 m/s、 164 m/s、 262 m/s、

328 m/s、394 m/s。

流体质点的运行速度V定义为

V = Ma·c （19）

式中    Ma为马赫数；c为当地声速。3 km高空处，当

地声速为 328 m/s。由此设置的来流速度分别对应马

赫数0.2、0.4、0.5、0.8、1、1.2。

通过仿真得到的 262 m/s速度下最外侧观测点位

移变化最大时刻的幅值如图15所示，图16为262 m/s

速度下外侧位移最大时刻的应力变化。其中应力最大

区域为与固定面相近的上翼面区域，最大值为

27.72 N。由铝合金材料 2A14 在 Ma=0.8 下的飞行状

态，可得出该材料的最大应力情况，符合变化规律。

该数据可用于后期对机翼进行结构优化设计，通过对

比分析出最佳结构，同时结合不同速度下机翼的抖动

频率及幅值变化，也可达到有效的抑制与控制设计，

体现数据实用性。

续图13

图14　NACA0018机翼的观测点设置

Fig.14　NACA0018 wing observation point setup

图15　262 m/s速度下外侧位移最大时刻的幅值

Fig.15　The amplitude cloud image at the maximum time of the 

lower lateral displacement of 262 m/s
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不同来流速度下，观测点沿 Y轴方向的幅值变化

如图 17所示。由图 17可以观察到，随着与固定面的

位移增大，最大幅值也在变大，整体最外侧观测点

A6位移变化最大，由图 15可见，机翼整体幅值变化

由固定面向最外侧自由面近似线性增大。由图17a至

图 17d可知，观测点的大幅抖振周期约为 16 ms，大

幅振动后随之会有约为1~2 ms的细微抖动，振幅整体

呈现周期性变化。当速度较小时，每一周期内的振幅

趋势大致相同，当速度由亚声速增大至跨声速时，抖

振周期增至19 ms，Y轴抖振垂向位移的最大值也呈增

大趋势。第1周期的幅值略高，并随时间增大，幅值

缓慢降低，直到各周期幅值呈现稳定相同的变化趋

势。并且当跨声速飞行时，第1周期的幅值与稳定周

期的幅值差距也变大，小幅抖动也较明显，这是由于

跨声速下飞行情况复杂造成的。

随着来流速度的增大，可以观察到A6点（即Y方

向抖振位移最大点）的最大位移也逐渐增大，图 18

为随速度变化的最大位移变化。可见，低声速到亚声

速飞行阶段，最大幅值的变化增加缓慢，亚声速到超

图16　262 m/s速度下外侧位移最大时刻的应力变化

Fig.16　Nephogram of stress change at the moment of maximum 
lower lateral displacement of 262 m/s

图17　不同速度下观测点抖动幅值变化

Fig.17　Amplitude variation of observation points at different speeds
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声速飞行时，位移变化随速度增大呈直线上升趋势。

以来流速度262 m/s为例，其X轴与Z轴方向的抖

振幅值变化如图 19所示。X轴与 Z轴方向上的位移变

化较Y轴较小，且整体呈现周期性变化。

图 20为机翼在 X、Y、Z方向上的抖振速度。A6

单元在各方向的抖振速度均高于其他单元，且随着距

固定面的位移减小而减小，固定面处的A1单元抖振

位移与速度变化几乎为零。由图 20b可见，Y方向上

的速度变化波形近似呈周期性正弦形式，但速度变化

曲线的抖动较为明显，速度大小变化也均高于 X、Z

方向。由于机翼抖振通常由流场自身的不稳定性引

起，当在特定条件下运动时，流场中的涡旋、激波、

分离等现象会导致机翼产生抖动，机翼的抖振变化主

要集中于 Y方向上的变化，受到气动的干扰较大，故

曲线也不如X、Z方向曲线平滑。

4　结 论

本文以NACA0018机翼翼型为例，形成了完整的

时-空守恒元解元CESE及浸入式边界 IBM的流固耦合

算法模型，通过气动仿真与抖振的数值模拟，得到结

论如下：

图 18　随速度变化的最大位移曲线

Fig.18　Maximum displacement curve with velocity

图19　262 m/s速度下X方向与Z方向的抖振位移

Fig.19　Buffeting displacement diagram in X direction and Z 

direction at 262 m/s

图20　观测点处的抖振速度变化

        Fig.20　The buffeting velocity variation diagram at the 

observation point
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a）与 Fluent仿真结果对比，流速与压力云图符

合规律，流速最大值的相对误差为 4.58%，总压最大

值的相对误差大约为7%，由此得证，CESE流固耦合

算法在模拟NACA0018翼型仿真上可行，相对误差低

于10%。

b）以攻角为自变量，研究其在来流速度为

262 m/s时的流速与压力云图，规律变化结果符合相

关文献的结果，负攻角飞行时的升力低于正攻角飞行

的升力，并且随着攻角变大，速度最大值可达

325.4 m/s。由于浸入式边界方法对计算机及网格的要

求较高，故在刚性边界处的细节并不是很明显。

c）以来流速度为自变量，研究 0°攻角下的抖振

特性，得出机翼的抖振幅值在沿X、Y、Z方向呈现周

期性变化，且随着来流速度变化，低声速飞行至亚声

速阶段，最大幅值的变化增加缓慢，但从亚声速至超

声速阶段，抖振位移变化呈直线上升趋势。

基于 CESE 与 IBM 的流固耦合求解方法中，

CESE方法能够提供较快的计算速度和较高的精度，

尤其是在处理具有复杂边界条件的问题时；IBM方法

在处理流固耦合问题时，虽然在处理复杂几何形状方

面具有优势，但可能需要更多的计算资源来确保精

度。因此，在求解具有复杂流型的高速可压缩流包括

激波或爆轰与大变形问题上该方法具有较高精度及稳

定性，为相关研究提供了可借鉴的研究方法。
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