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摘　 要:针对飞行器全动平尾的流固耦合现象ꎬ基于 ＣＦＤ/ ＣＳＤ耦合的方法建立了气动力和结构模

型ꎬ给出了平尾的气动力和结构响应曲线ꎮ 分别在不同迎角下针对流场的压力分布响应和结构的应

力响应进行了详细研究ꎬ解释了现象产生的原因ꎮ 结果表明ꎬ考虑弹性后 ０°迎角下平尾迅速收敛至

平衡位置ꎬ大迎角时的气动力和结构响应曲线均出现波动ꎬ随时间变化逐渐衰减至平衡位置ꎮ 迎角

越大ꎬ初始振幅越大ꎬ气动力减小越明显ꎬ结构应力越大ꎬ但随时间衰减得越快ꎮ 结构变形导致下表

面压力分布发生变化ꎬ对于平尾前缘、靠近翼根部分上偏压力增大ꎬ靠近翼尖部分下偏压力减小ꎮ 平

尾后缘均上偏压力减少ꎬ使得平尾整体压力减小、升力系数降低ꎮ 靠近翼轴处应力较为集中ꎬ而翼轴

上的应力较小ꎮ 平尾上存在弯曲 /扭转耦合现象ꎬ且迎角越大耦合越明显ꎮ
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０　 引言
对于多数常规飞行器建模ꎬ采用适当的刚体假设是合理

的ꎮ 但是对于相对厚度较小的活动面ꎬ如水平尾翼来说ꎬ很容

易出现气动 /结构耦合的现象ꎬ因此刚体假设是不可行的ꎮ
尤其是随着飞行速度的不断增大ꎬ气动弹性的影响已不容忽

视ꎮ 因此ꎬ对于全动平尾的气动弹性研究是十分必要的ꎮ
关于气动弹性问题的研究从 ２０ 世纪 ５０ 年代开始兴

起ꎬ由于计算能力的限制ꎬ那时的研究主要集中于风洞试

验以及非定常气动理论ꎮ ＬＡＵＴＥＮ Ｗ Ｔ 等[１]在气动弹性

方面对 Ｘ－１５的全动水平尾翼缩比模型进行了风洞试验

研究ꎮ 基于活塞理论计算得到的颤振速度大约是试验得

到速度的 ４倍ꎮ ＨＥＥＧ Ｊ等[２]对 ６种全动尾翼模型进行了

风洞试验ꎬ主要针对翼型、翼轴刚度以及翼面质量分布进

行了研究ꎬ全部试件的试验颤振速度均低于使用 ２阶活塞

理论计算得到的值ꎮ
随着计算能力的不断提高ꎬ非定常气动力的计算方法

逐渐由依靠理论分析转向了与 ＣＦＤ 计算相结合的方法ꎮ
ＭＣＮＡＭＡＲＡ Ｊ Ｊ 等[３－４]基于活塞理论、牛顿理论、激波膨

胀波等非定常气动力方法计算了一种双楔形翼型的气弹

稳定性ꎬ并与基于求解 Ｎ－Ｓ方程的 ＣＦＤ方法进行了对比ꎬ
结果表明使用 １ 阶、２ 阶活塞理论的误差较大ꎬ并说明了

黏性效应对于二维楔形薄翼型的影响基本可以忽略ꎮ
此后ꎬ集合了 ＣＦＤ 流场分析和结构有限元计算

(ＦＥＡ)的 ＣＡＥ分析由于其在气弹分析中的先进性成为了

一股研究趋势ꎮ ＭＣＮＡＭＡＲＡ Ｊ Ｊ 等[５]对 Ｘ－３３ 进行了气

动弹 性 分 析ꎬ 使 用 ＭＳＣ. ＮＡＳＴＲＡＮ 进 行 模 态 分 析ꎮ
ＧＵＰＴＡ Ｋ Ｋ等[６]分别采用了基于活塞理论、ＣＦＤ 以及系

统识别等方法计算非定常气动力ꎬ结构采用有限元建模ꎬ
得到的结果表明飞行器在工作环境中定常区域内不会发
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生颤振现象ꎮ
采用常规的理论算法或是基于 ＣＦＤ 的非定常气动力

算法无法考虑翼型的变形ꎮ 对于结构模型的求解ꎬ国内外

大多理论方法均假设结构在静变形平衡位置附近作小幅

振动ꎬ采用线性结构振动方程ꎬ一些流固耦合降阶方法也

是基于线性考虑[７] ꎮ 然而近年来ꎬ国外很多学者提出了

ＨＩＳＳＳ / ＮＡＳＴＲＡＮ、 ＣＦＬ３Ｄ / ＧＦＥＣ、 ＺＡＥＲＯ / ＮＡＳＴＲＡＮ 等

ＣＦＤ / ＣＳＤ ( Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ Ｆｌｕｉｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ / Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ Ｄｙｎａｍｉｃｓ) 耦合方法ꎬ开始将其应用在常规亚 /
超飞行器气弹分析中ꎮ ＣＦＤ 采用精确的流动控制方程ꎬ
ＣＳＤ建立非线性结构模型ꎬ基于 ＣＦＤ / ＣＳＤ 耦合分析具有

高精度ꎬ可用于复杂问题的研究ꎮ 国内也有学者开展了相

关研究ꎬ张华等[８]耦合 ＦＬＵＥＮＴ / ＮＡＳＴＲＡＮꎬ详细研究了

机翼结构弹性对气动特性的影响ꎬ曾宪昂等[９]基于 ＣＦＤ /
ＣＳＤ耦合方法进行了某机翼的颤振分析ꎮ

１　 计算方法
ＣＦＤ / ＣＳＤ耦合方法遵守基本守恒原则ꎬ在流体与固

体耦合交界面处ꎬ满足流体与固体应力、位移、温度等变

量的相等或守恒ꎮ 通过分离解法分别求解流体和固体控

制方程ꎬ再通过流固耦合交界面进行计算结果的传递ꎮ
只要流固耦合面完全对应ꎬ可以保证交界面上的参数从

局部到全局精确传递ꎮ 由于各自的物理属性ꎬ在进行数

据传递时ꎬ并不是所有的变量都要进行传递ꎮ 流体将力

传递给固体ꎬ固体将位移传递给流体ꎮ 使用动网格模拟

流场形状由于边界运动而随时间的改变ꎬ从而捕捉平尾

的结构变形ꎮ
本文采用 ＡＮＳＹＳ软件ꎬＣＦＤ 计算基于有限体积法求

解非定常雷诺平均 Ｎ－Ｓ(ＲＡＮＳ)方程ꎮ 采用标准 ｋ－ε 湍

流模型结合壁面函数法ꎬ选择密度基隐式求解ꎬ对于空间

离散方法ꎬ扩散项的无黏通量项选取 ＡＵＳＭ通量差分分裂

格式ꎬ而黏性通量项选取中心差分格式ꎬ对流项则使用 ２
阶迎风格式ꎮ 时间积分使用高斯赛德尔(ｇａｕｓｓ－ｓｅｉｄｅｌ)方
法ꎮ ＣＳＤ计算基于有限元法ꎬ对固体结构进行离散ꎬ将连

续结构的无限维问题转化为与节点位移相关联的有限维

问题ꎮ 固体运动方程可由拉格朗日方程得到:

Ｍ ｘ


ｔ( ) ＋Ｃｘ ｔ


( ) ＋Ｋｘ ｔ( ) ＝Ｆ ｔ( ) (１)
其中:Ｍ 为质量矩阵ꎻＣ 为阻尼矩阵ꎻＫ 为刚度矩阵ꎻＦ 为

广义力ꎻｘ 为节点位移向量ꎮ

２　 建模

２.１　 气动模型

本文计算的全动平尾和坐标系定义如图 １ 所示ꎬｚ 轴
垂直于 ｘ 轴和 ｙ 轴ꎬ按右手定则给定正方向ꎮ 翼根弦长

６.３０９ ｍꎬ平尾宽度 ２.２２ｍꎬ翼型相对厚度 ０.０４ｍꎬ翼面积

１５.５２ｍ２ꎮ
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图 １　 平尾平面形状

计算域边界采用 ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｆａｒ － ｆｉｅｌｄ 条件ꎬ高度为

３０ ｋｍꎬ压力、温度等气体参数由标准大气表查得ꎮ 对平

尾周围流场进行网格划分ꎬ如图 ２ 所示ꎮ 对称面上采用

对称边界条件ꎬ且在动网格设置中ꎬ对称面设置为可变形

面ꎬ将变形约束在面内ꎮ 平尾上下表面、前后缘以及翼端

面为设置流固耦合面ꎬ设置计算时间步长为 ０.００１ ｓꎬ最
大迎角取 ４０°ꎮ

图 ２　 平尾附近流场网格划分

２.２　 结构模型

采用直轴式全动平尾ꎬ即平尾与转轴组成整体相对垂

直于机身的转轴旋转ꎮ 将转轴位置定于翼根 ６５％处ꎬ换
算为平均气动弦长的 ４３％ꎮ 蒙皮厚度取 ２ｍｍꎬ翼轴长度

取 １ｍꎮ 翼轴选择 ＴＣ４ 钛合金材料ꎬ翼面蒙皮为镍合金

ＧＨ４１６９ꎬ平尾内部为全高度镍合金蜂窝结构ꎮ 对平尾结

构进行网格划分ꎬ如图 ３ 所示ꎬ网格数为 ２８ ０００ꎮ 其中翼

根处翼轴末端面固定ꎬ翼根面变形约束在面内ꎬ平尾上下

表面、前后缘以及翼端面设置为流固耦合面ꎮ 同样设置时

间步长为 ０.００１ ｓꎮ

图 ３　 平尾结构网格

对平尾进行模态分析ꎬ得到前 ４ 阶模态如图 ４ 所示ꎬ
其中黑色线框表示未变形的平尾ꎬ云图表示位移大小ꎮ 各

阶模态、频率见表 １ꎮ

�
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图 ４　 平尾模态分析

表 １　 模态频率

模态 １阶 ２阶 ３阶 ４阶

频率 / Ｈｚ １２.５６ １９.４６ ３８.６５ ４７.２２

１５１



电气与自动化 罗文莉ꎬ等基于 ＣＦＤ / ＣＳＤ耦合的全动平尾气动弹性特性研究

３　 气弹特性分析

３.１　 气弹响应分析

分别计算平尾迎角为 ０°~４０°间隔 ２０°的情况ꎬ依次分析

平尾的气动参数以及结构参数响应ꎬ其中气动参数包括升阻

力系数ꎬ结构参数包括应力和平尾前缘点位移ꎬ初始值为不

考虑结构弹性时的值ꎮ ０°迎角时的气弹响应如图 ５所示ꎮ
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图 ５　 ０°迎角时的气弹响应

可以看出升阻力系数均很快收敛ꎬ并无明显波动ꎮ 由于

采用对称翼型ꎬ０°迎角下升力系数为 ０ꎬ阻力系数也仅在 １０－４

量级ꎮ 考虑结构弹性之后升力系数几乎不变ꎬ阻力系数增加

３０％ꎬ但幅值仍较小ꎮ 结构响应结果同样可以看出ꎬ应力和位

移两者均很快收敛稳定ꎮ 其中最大应力值为 ０.４２ＭＰａꎬ最大

位移值为 ０.０３ｍｍꎬ从量级上看ꎬ几乎可以忽略ꎮ
图 ６所示分别为 ２０°和 ４０°迎角下的气动响应结果ꎮ

可以看出ꎬ升阻力系数均出现波动ꎬ无相位差且呈收敛趋

势ꎮ ２０°迎角下升力系数初始值为 ０. ２８２ꎬ收敛值约为

０.２７２ꎬ减小约 ３.６％ꎮ 阻力系数初始值为 ０.１０６ꎬ收敛值约

为 ０.１０１ꎬ减小约 ４.７％ꎮ 升阻力波动半衰时长约 ０.７２６ ｓꎮ
４０°迎角下升力系数初始值为 ０.６６６ꎬ收敛值约为 ０.６３２ꎬ减
小约 ５.１％ꎮ 阻力系数初始值为 ０.５６３ꎬ收敛值约为 ０.５２６ꎬ
减小约 ６.６％ꎮ 升阻力波动半衰时长约 ０.４７８ ｓꎮ
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图 ６　 大迎角下的气动响应

图 ７所示分别为 ２０°和 ４０°迎角下的结构响应结果ꎮ
可以看出 ２０°迎角下平尾前缘点位移最大值约 １２０ｍｍꎬ且
随时间逐渐衰减ꎬ收敛值约为 ６０ｍｍꎮ 在初始气动载荷的

作用下ꎬ结构的应力响应曲线迅速达到最大值ꎬ约
１１５ＭＰａꎮ 此后随着时间的增长ꎬ响应逐渐衰减ꎬ最后收敛

到约 ６３ＭＰａꎮ ４０°迎角下位移最大值约 ３３０ｍｍꎬ且随时间

逐渐衰减ꎬ收敛值约为 ９７ｍｍꎮ 在初始气动载荷的作用

下ꎬ结构的应力响应曲线迅速达到最大值约 ３２０ＭＰａꎬ此
后随着时间的增长ꎬ响应逐渐衰减ꎬ最后收敛到约

１９０ＭＰａꎮ
可见除 ０°迎角迅速收敛至平衡位置以外ꎬ在大迎角

下平尾的升阻力系数以及前缘点位移、翼轴最大应力点等

效应力曲线均出现波动ꎬ随时间变化逐渐衰减至平衡位

置ꎮ 迎角越大ꎬ初始振幅越大ꎬ升阻力减小的比例越大ꎬ但
衰减得越快ꎮ
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图 ７　 大迎角下的结构响应

３.２　 流动特性分析

图 ８所示为 ０°迎角下考虑结构弹性后翼根附近对

称面以及平尾上、下表面的压力分布云图ꎮ 可在 ０°迎角

下上下表面的压力基本呈对称分布ꎬ因此升力系数几乎

为 ０ꎮ
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图 ８　 压力分布云图(０°迎角)

图 ９所示为 ２０°迎角时ꎬ初始流场与平衡位置所对应

的平尾下表面压力分布云图以及平尾变形示意图ꎮ 可以

看出ꎬ结构变形导致下表面的压力分布发生变化ꎮ 相比初

始位置ꎬ平衡位置对应的平尾下表面后缘膨胀区低压区域

扩大ꎬ平尾前缘高压区靠近前缘ꎬ使得翼尖处的高压区域

明显缩小ꎮ
由平尾变形示意图可以看出ꎬ平衡时平尾发生扭转ꎮ

从正视图可以看出 ５０％展长以内的部分前缘向上偏转ꎬ
相对迎角增大ꎬ从而使得激波偏折角增大ꎬ波后压力增大ꎬ
因此造成高压区前移ꎮ 而 ５０％展长以外的部分前缘向下

偏转ꎬ相对迎角减小ꎬ相应的激波后压力减小ꎮ 从后视图

可以看出平尾后缘均向上偏转ꎬ相对迎角增加ꎬ从而增大

偏折角ꎬ但此时前方激波经过最大厚度处产生膨胀波ꎬ偏
折角增大反而造成压力减小ꎮ 综上ꎬ翼根前缘处压力的增

大无法弥补翼尖前缘以及整个平尾后缘压力的降低ꎬ因此

整体压力减小ꎬ升力系数降低ꎮ
图 １０给出了一个典型的振荡周期内平尾结构变形以

及表面压力分布云图的变化过程ꎮ 取 ０.０３ ｓ ~ ０.０８ ｓꎬ间隔

０.０１ ｓ的 ６个时刻ꎮ 可以明显看出平尾前缘扭转和翼尖弯

曲变形ꎮ 变形最大时升力系数最小ꎬ对应地ꎬ变形最小时

升力系数最大ꎮ
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图 ９　 结构变形后的流场(２０°迎角)
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图 １０　 平尾结构变形和表面压力分布云图

３.３　 结构特性分析

图 １１所示为 ０°迎角时平尾的等效应力分布ꎬ可以看

出ꎬ翼轴处应力分布较为集中ꎬ且应力最大出现在翼轴的

ｘ 向与平尾相连接处ꎮ 根据前文压力分布特点可以得出

０°迎角下平尾结构受到的力主要是阻力ꎬ集中在 ｘ 轴方

向ꎬ而在 ｚ 向由于上、下表面对称升力为 ０ꎬ因此应力较小ꎮ

Type: Equivalent (von-Mises) Stress
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图 １１　 结构应力(０°迎角)

图 １２为 ２０°和 ４０°迎角下变形最大时对应的等效应

力分布云图ꎬ可以看出ꎬ靠近翼轴处应力较为集中ꎬ而翼轴

上的应力较小ꎮ 迎角越大ꎬ最大应力越大ꎮ 平尾内部最大

应力在 ４０°时达到 １.９ ＧＰａꎬ已经达到所用镍合金材料的

(下转第 １６８页)
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６　 结语

变电站智能化检修调试平台的应用能够保证精密试

验仪器在变电站内平稳越障ꎬ平台具备带电区域感知、智
能供电的功能ꎮ 工程应用结果验证了平台的有效性ꎬ显著

提升了变电站电气试验、继电保护工作效率ꎬ进一步提升

了工作的安全性ꎮ 基于本平台的核心技术可以进一步改

进、转化应用到其他领域ꎬ如精密仪器、优质电源、工业生

产、生活日用、医疗器械等领域ꎬ满足这些领域人员和物品

平稳转移、精密仪器安全运输及设备多元用电需求ꎮ
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屈服强度极限ꎬ理论上说材料已经破坏ꎬ由于采用线弹性

材料ꎬ计算结果可能较实际结果偏大ꎬ但为了保险起见ꎬ实
际结构设计时应在翼轴与内部蜂窝接触部位附近加固ꎬ防
止蜂窝结构破坏ꎮ
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图 １２　 大迎角下的等效应力分布云图

４　 结语

本文采用 ＣＦＤ / ＣＳＤ流固耦合法对一种典型全动平尾

进行了气动弹性数值模拟ꎮ 给出了不同迎角下平尾的气

动弹性响应ꎬ并分别针对流场和结构响应做出了分析ꎬ结
果表明:

１) 除 ０°迎角迅速收敛至平衡位置以外ꎬ其余各迎角

时的气动力和结构响应曲线均出现波动ꎬ随时间变化逐渐

衰减至平衡位置ꎮ 迎角越大ꎬ初始振幅越大ꎬ气动力减小

的比例越大ꎬ结构应力越大ꎬ但随时间衰减得越快ꎮ
２) 结构变形导致下表面压力分布发生变化ꎮ 靠近翼

根部分前缘上偏ꎬ压力增大ꎮ 靠近翼尖部分前缘下偏ꎬ压
力减小ꎮ 后缘均上偏ꎬ压力减小ꎮ 整体压力减小ꎬ升力系

数降低ꎮ 迎角越大ꎬ现象越明显ꎮ
３) 靠近翼轴处应力较为集中ꎬ而翼轴上的应力较小ꎮ

平尾存在弯曲 /扭转耦合现象ꎬ随时间逐渐收敛至平衡位

置ꎬ但相对初始位置的变形随迎角增大而增大ꎮ
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