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基于 CFD /CSD耦合的结构几何非线性静气动弹性数值方法研究

聂雪媛，黄程德，杨国伟
( 中国科学院 力学研究所 流固耦合系统力学重点实验室，北京 100190)

摘 要: 柔性飞行器在气动力作用下会发生大变形，产生结构几何非线性，线性小变形方法难以获得准确的气动

弹性分析结果。基于 ＲANs的三维 N － S流场控制方程耦合非线性结构静力学方程时域分析方法，用于考虑结构几何非
线性的静气动弹性分析。该方法在结构静力学方程求解上采用非线性增量有限元方法进行迭代求解，考虑结构刚度矩阵
随结构位形的变化，采用径向基函数方法实现气动 /结构界面的数据交换和动网格变形。在建立某型宽体客机复材机翼
三维有限元模型的基础上，对其静气动弹性进行了数值仿真，分析了线性结构和考虑结构几何非线性的结构在静气动弹

性作用下翼面扭转、展向位移、垂向位移以及升力系数等物理量。算例结果表明，与线性结果相比，非线性结构由于结构
几何非线性的影响，在展向和垂向变形上两者存在显著差异。为准确进行柔性结构的气动弹性分析，必须考虑结构几何
非线性的影响。
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Numerical analysis for aeroelastic with structural geometrical
nonlinearity using a CFD/CSD-coupled method
NIE Xue-yuan，HUANG Cheng-de，YANG Guo-wei

( Key Laboratory for Mechanics in Fluid Solid Coupling Systems of Institute of Mechanics，
Chinese Academy of Sciences，Beijing 100190，China)

Abstract: Flexible aircrafts tend to undergo large deformations under aerodynamic forces． As a result，structural
geometric nonlinearity occurs． The linear small-deformation theory cannot provide accurate results for analyzing static
aeroelasticity． Fluid structure-coupling method based on three-dimensional ＲANs，Navier-Stokes equations and nonlinear
static equation is used for static aeroelastic analysis with structural geometric nonlinearity． The mentioned approach adopts
the nonlinear incremental finite-element method to solve nonlinear static equations with assembled structure stiffness
matrixes． Moreover，ＲBF method is used for data interpolation and mesh deformation． Based on the multi-material wing
finite-element model，the numerical simulations were made to analyze the static aeroelastic behavior． Comparisons of twist
angles，vertical displacements，spanwise displacements and life coefficients between linear and nonlinear structures were
made． The results show that geometric nonlinearity cannot be neglected for predicting accurate static aeroelastic behavior
for large，flexible airplanes．

Key words: static aeroelastic analysis; geometric nonlinearity; flexible aircrafts

随着对航空工业领域需求的发展，大型运输机，高

空长航时无人机得以广泛应用。这类飞行器往往具有
大的展弦比结构，并大量使用复合材料，在实现更高的

升阻比和更轻的结构质量的同时也增大了结构的柔

性，导致结构在气动载荷作用下发生大变形。此时在

对这类飞行器进行气动弹性分析时，结构的几何非线

性效应不容忽视。
当前对考虑结构几何非线性的气动弹性稳定性分

析通常采用气动 －结构相耦合的时域数值分析方法，
根据气动力计算方法大致可分为两大类，一类为线性

气动力耦合梁模型的方法，由 Patil等［1 － 3］提出，采用片

条理论或者偶极子格网法计算气动力，研究几何非线

性对几何精确梁模型的气动弹性稳定性的影响。杨智
春等［4］采用偶极子格网法和梁模型对考虑结构几何非

线性效应的颤振特性进行研究，研究结果表明结构几



何非线性对其动力学特性影响显著; 另一类为非线性

气动力耦合非线性梁模型，Smith 等［5］采用 Euler 求解
器耦合几何精确梁模型对大展弦比机翼进行了气动弹

性分析，Garcia等［6］采用 N － S 方程计算气动力，对细
长机翼进行了非线性气动弹性分析。
已有对考虑结构几何非线性的气动弹性分析的研

究中，结构模型几乎都是将三维机翼简化为一直梁模

型进行分析，无法体现实际工程应用中的三维模型的

真实弹性变形［7］，也无法准确地展现复合材料在结构

中的分布和对结构变形的影响。此外，线性气动力模
型无法应用于存在强激波或流动分离的流场，无法体

现黏性效应。为此，本文提出基于 N － S 方程耦合三维
结构有限元模型的方法用于分析结构几何非线性对气

动弹性性能的影响。首先以文献［2］中大展弦比机翼
为算例，验证了该方法的准确性，然后以某型号宽体客

机的复材机翼作为研究对象，在跨声速流场，分析比较

其线性和非线性结构达到静平衡位置后的变形情况。
为增强结构的几何非线性效应，本文通过改变来流的

攻角来突出线性和非线性结构变形的差异。

1 CFD/CSD耦合方法

本文采用气动结构耦合的时域分析方法将流体控

制方程和结构动力学方程耦合起来进行求解。这主要
是由于流场和结构采用不同的坐标体系描述，难以做

到统一求解。非定常气动力的计算采用 N － S 方程实
现，结构动力学方程采用非线性有限元增量法求解。
此外，由于气动和结构方程的数值求解都是在离散时

间步上进行的，需要相应时刻的结构位移和气动力，这

就需要在气动和结构之间建立数据交换，即结构节点

位移插值到气动物面网格点; 气动物面气动力插值到

结构节点。本文采用径向基函数实现界面数据插值和
流场动网格变形，考虑结构几何非线性的静气动弹性

分析流程如图 1 所示。

图 1 结构几何非线性静气动弹性分析流程
Fig． 1 Static aeroelastic analysis flow

chart for structural geometric nonlinearity

1． 1 气动控制方程
气动力计算采用基于 ＲANS 的三维 N － S 控制方

程，守恒型的流动方程可表达为，


t∫VQdV + ∮S Gc － G( )

v ndS = 0 ( 1)

式中，Q 为守恒向量，Gc和 Gv分别为对流通量和黏性通

量，S为控制体 V 的边界面积，n 代表面的法向量，t 代
表物理时间。将式( 1 ) 按有限体积法进行空间离散
可得，

d
dt QIVI = －∑

NF

m = 1
Gc － G( )

v mΔ Sm ( 2)

式中，VI 代表第 I个控制体单元，NF代表包围第 I 个单
元的所有面数，Δ Sm 代表第 m个表面的法向面积。

N － S 方程组空间离散分为无黏项和黏性项。黏
性项的离散采用二阶中心差分格式，无黏项是非线性

对流的集中体现，因此无黏项离散是空间离散的研究

重点。为捕捉激波并避免求解过程中的数值振荡［8］，
对无黏项的离散采用 Ｒoe格式，即

( Gc ) I+1 /2 = 1
2 ( G

Ｒ
c + GL

c ) －
1
2 A I+1 /2 ( Q

Ｒ － QL ) ( 3)

式中，A为 Ｒoe矩阵，上标 Ｒ，L分别代表相关变量来自
单元界面的右边和左边。
对于等式( 2 ) 采用二阶三点近似，进行时间离散

可得，

3Vn+1
I Qn+1

I － 4Vn
IQ

n
I + Vn－1

I Qn－1
I

2Δt
= － Ｒn+1

I ( Q
n+1
I ) ( 4)

式中，ＲI称为残差，代表等式( 2) 的右边项。
为提高时间推进精度，在等式( 4 ) 中引入虚拟时

间，最终可得到以下时间离散形式，

1
τ*

+ 3
2Δ( )t V( n+1)I +

 ＲI

 Q( )
I
Δ Q* ( m)

I =

－
3V( n+1)I Q* ( m)

I － 4V( n)I Q( n)I + V( n－1)I Q( n－1)I

2Δt
－ Ｒ* ( m)

I ( 5)

式中，上标‘* ’代表虚拟时刻对应的物理量，m 为虚
拟时间步。本文在虚时间域上采用 LU-SGS ( Lower-
Upper Symmetric Gauss-Seidel) 隐格式对气动方程做隐
式时间推进，当子迭代步 m→∞时，Q* ( m) →Q( n + 1) 即可
求得流场在下一物理时间步的解。
1． 2 结构静力学求解
结构线性分析认为结构的刚度不会随结构的位形

改变，因此对于线性结构静力学方程的解可以通过结

构刚度矩阵直接求得。当结构柔度增大产生大变形，
引起结构的几何非线性时，结构的刚度矩阵成为随结

构位形变化的函数，传统的小变形假设理论不再适用。
在涉及几何非线性问题的有限元方法中，通常采

用增量法，将要求解的问题分为若干步，求解每一步的
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位移，并更新结构刚度，每一步都是以上一步的解作为

该步的初始解。由于结构几何非线性效应，使得在建
立结构的平衡条件时必须考虑变形后的位形，这就涉

及到所参考的平衡位形。在实际分析中，有两种选
择［9］，一种是以上一时刻求得的位形作为参考位形，称

之为更新拉格朗日格式( Updated Lagrange Formulation，
UL) ; 一种是以时间 0 的位形作为参考位形，称之为完
全拉格朗日格式( Total Lagrange Formulation，TL) 。本
文采用 TL格式对几何非线性问题进行描述，现在假定
在时间 0 到 t的所有时间点的解已经求得，当前需要求
解 t + Δt时刻各物理量，利用虚功原理，结构平衡方程
可表示为，

∫V0
t +Δt

0
Sij δ

t +Δt
0 EijdV = ∫V0b0 iδηidV + ∫A0 t0i δηidA ( 6)

其中，V0 为初始位形的体积，
t + Δt
0 S ij为参考于初始位形

度量的 Kirchhoff 应力张量，t + Δt
0 E ij为参考于初始位形

度量的 Green 应变张量。b0i 为施加于物体的体积载

荷，t0i 为施加于物体的面积载荷，均在初始位形内度
量。ηi 为虚位移。为得到增量形式的求解方程，对式
( 6) 中的应力应变张量引入增量分解，即

t +Δt
0 S ij = t

0S ij + ΔSij ( 7)
t +Δt
0 E ij = t

0E ij + ΔEij ( 8)

式中，t0Sij和
t
0Eij为参考于初始位形度量的 t 时刻已知的

量，ΔSij和 ΔEij分别为从时间 t 位形到 t + Δt 位形的
Kirchhoff压力和 Green应变增量。Green应变增量 ΔEij

可进一步分解为线性增量 ΔEl
ij和非线性增量 ΔE

nl
ij两部

分，即

ΔEij = ΔEl
ij + ΔE

nl
ij ( 9)

其中，

ΔEl
ij =

1
2 ( Δui，j + Δuj，i +

t
0u k，iΔuk，j +

t
0u k，jΔuk，i )

ΔEnl
ij = 1

2 ( Δuk，iΔuk，j )

将式( 7) ～式( 9 ) 代入式( 6 ) ，并对平衡方程进行
线性化处理，最终导出用于 TL的静力学求解方程为，

( t0KL + t
0KNL ) Δu = t+ΔtQ － tF ( 10)

式中，t0KL 为线性刚度矩阵，Δu为位移增量向量，
t + ΔtQ

为外载荷，tF 为节点内力，t0KNL为由初始应力
t
0 Sij引起

的非线性刚度矩阵，其具体表达式为，

t
0KNL = ∑

e
∫
t

0Ve
BT

0NL
t
0S

t
0BNL0dV ( 11)

式中，t0BNL是非线性应变增量 ΔE
nl
ij和位移的转换矩阵。

对式( 10) 的求解采用增量法，在每一个增量步采
用 Newton-Ｒaphson 迭代算法，由于在每一次迭代中都
需要进行刚度矩阵的重新计算，当迭代收敛后，进入到

下一个增量，直到增量载荷加载到t + ΔtQ。因此非线性

结构与线性结构求解相比要花费更多的计算时间。其
具体求解过程可见图 1。
1． 3 数据交换和动网格变形
为给气动控制方程提供运动边界，同时给结构方

程提供节点载荷，以实现气动 －结构的耦合求解，需要
在结构和气动之间进行数据转换，即将结构点位移插

值到气动物面网格点，得到气动物面的网格变形，并将

气动物面点的气动力变换为结构节点载荷。此外，结
构变形也会带动整个空间流场的网格变形。由于该方
法插值过程仅需要节点坐标，而无需节点间连接信息，

所以数据结构简单，是一种高效的数学插值方法［10］。
在本文中采用基于径向基函数［11］( ＲBF) 的插值方法用
于上述气动 － 结构之间的界面数据交换和动网格变
形，这是一种三维插值方法，其插值公式为，

s( r) = ∑
Ns

i = 1
γiφ( r － ri ) + p( r) ( 12)

式中，s( r) 为在空间位置 r 处需要被估计的函数值，φ
为径向基函数，其函数类型表达可参见 Wendland［12］，
Ns 是径向基函数中心点个数，ri 是中心点的空间位置，
系数 γi 为插值系数。p( r) 是一个可选的多项式，在界
面数据交换时，其表达式为 p( r) = a0 + a1x + a2y + a3 z
以满足力和力矩平衡的要求; 在动网格变形时，该表达

式不出现在式( 12) 中。
ＲBF实现数据插值的过程可简述如下。设

Css =

φ( r1 － r1 ) … φ( r1 － rNs
) 1 x1 y1 z1

      
φ( rNs

－ r1 ) … φ( rNs
－ rNs
) 1 xNs

yNs
zNs

1 … 1 0 0 0 0
x1 y1 z1 0 0 0 0

      
xNs

yNs
zNs























0 0 0 0

( 13)
ax = ( γ1 … γNs

a0 a1 a2 a3 )
T ( 14)

式中，Ns为用于 ＲBF 插值的结构中心点个数，xi，yi，zi
( i = 1，…，Ns ) 为中心点坐标。
由式( 12) 可知，结构节点在 x 方向上的位移分量

可表达为，

usx = Css ax ( 15)

式中，Usx = ( usx 0 0 0 0) T

根据对插值基函数的研究，本文选取的基函数如

式( 16) 所述。
φ( r － ri ) =

( 1 － r － ri )
4 ( 4 r － ri + 1) ( 16)

通过求解式( 15) 可得到系数矩阵式( 14 ) ，由此可
计算出气动物面网格点的位移向量uax为，
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uax = Cas ax ( 17)
式中，

Cas =

φ( r1 － r1 ) … φ( r1 － rNs
) 1 x1 y1 z1

      
φ( rNa

－ r1 ) … φ( rNa
－ rNs
) 1 xNa

yNa
zN











a

Na 为气动物面点个数。
根据虚功原理，气动力 Fa 和结构节点气动力 Fs

之间满足以下关系

Fs·us = Fa·ua ( 18)
利用式( 15) 和式( 17) 即可得气动物面气动力到结

构节点气动了转换关系为，

Fsi = ( CasC
－1
ss )

TFai， ( i = x，y，z) ( 19)

在获得气动物面点位移后，通过贪婪算法［13］选择

某些气动物面点用于动网格变形的插值计算，整个插

值的过程与上述结构节点到气动物面网格点位移插值

相类似。需要指出的是，在动网格变形时，式( 13) ～式
( 15) 中的后四行数据需要去掉，这是因为网格变形和
CFD /CSD 数据交换需要满足的要求是不同的，CFD /
CSD 数据变换矩阵需要保证准确的力和力矩平衡准则
而包含线性项，而网格变换矩阵为了避免边界网格的

移动和非物理力的传递而不需要线性项。另外在基函
数的选取上，需要引入紧支半径 Ｒ，用于控制中心点的
作用范围，即基函数形式为

φ( r － ri ) =

1 －
r － ri( )Ｒ

4

4
r － ri
Ｒ +( )1 ( 20)

由于流场网格点数量巨大，将流场网格分块后，采

用并行计算实现动网格变形。

2 算例与分析

为验证本文中所采用的计算非线性结构静气动弹

性算法的正确性，本文首先以诸多文献在研究结构非

线性时通常所选取的结构即半展弦比为 16 ∶ 1 的机翼
作为研究对象，有关该结构的具体参数见文献［2］。计
算在飞行高度 20 km，飞行速度 25 m /s，攻角为 2°时的
结构静平衡位置，并与已有文献［5］结果进行了比较，
如图 2 所示。其中面元法和欧拉法为文献［5］计算时
采用的方法，CFD为本文计算气动力的方法。
从图 2 可以看出，采用本文所提出方法对非线性

结构进行静气动弹性分析，其线性结构和非线性结构

的变形规律与文献［5］的研究相似，即非线性结构在垂
向上的变形大于线性结构。需要指出的是，由于结构
是按照梁结构进行建模，因此在计算线性结构的变形

时，轴向是没有位移的，这也是将机翼简单视为梁结构

的不足之处。

图 2 梁结构静气动弹性变形
Fig． 2 Static aeroelastic deformation of large span ratio beam

在对方法进行验证后，本文以某带短舱的宽体客

机复材机翼作为研究几何非线性静气动弹性的模型。
该机翼展弦比 12，梢根比 0． 2，后掠角30°，翼根弦长约
13 m。整个机翼由复合材料按照 0°，± 45°和90°进行
铺层，以增大结构变形时的弯扭耦合效应。在弹性结
构有限元分析时认为机身为刚性的，只考虑机翼的弹

性变形，其有限元模型如图 3 所示。流场计算网格采
用结构化网格，利用 ICEM CFD，以全机半模外形为基
础生成 O － H 型多块对接结构网格，在机翼与机身连
接处，采用 H型网格，网格在机翼的前后缘方向以及翼
根处做了适当加密，以便更好地分辨流场细节。为更
好的刻画边界层内的流动，在壁面附近布置了边界层

网格，其首层高度为 0． 05 mm，边界层最大厚度为 400
mm。计算网格规模约为 1 700 万，流场计算网格如图 4
所示。湍流模型采用两方程涡黏性模型—Wilcox k － ω
模型。

图 3 结构有限元模型
Fig． 3 Structural finite element model

图 4 气动表面网格
Fig． 4 Surface mesh and symmetry plane mesh
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该算例的计算条件为: Ma = 0． 85，Ｒe = 8． 264 ×
107，飞行高度 11 km，大气密度 0． 363 92 kg /m3。
通过计算不同来流攻角下结构变形，分析结构几

何非线性对静气动弹性特性的影响。分别计算了 1°，
5°和 8°攻角下，线性结构和非线性结构的静平衡位置，
图 5 给出了沿展向在不同攻角下的变形。图 6 给出了
在 8°攻角下线性结构和非线性结构在静平衡位置的变
形比较。

图 5 不同攻角下结构沿展向变形比较
Fig． 5 Spanwise displacement for

different attack angle at Mach = 0． 85

图 6 Ma = 0． 85 8°攻角下结构变形
Fig． 6 Deformation comparison for linear and
nonlinear structure at Mach 0． 85 and AOA 8°

从上述两图可看出，与线性结构相比，几何非线性

在展向和垂向上的变形都大于线性结构，而且在本计

算攻角范围内，随着攻角的增大变形增大。这与
Mian［14］中，线性结构在展向没有位移的结论有所不同，
分析认为 Mian所建立的结构实质为单一的梁结构，而
在梁结构的线性计算中，是不考虑展向变形的。
图 7 给出了在 8°攻角时，结构在静平衡位置处，沿

展向各剖面的弯矩和扭矩。可以看出非线性结构所受
的弯矩大于线性结构，导致非线性结构垂向位移和展

向位移大于线性结构。

图 7 Ma = 0． 85 8°攻角下静平衡位置弯扭矩比较
Fig． 7 Bending and torsion moments comparisons for

linear and nonlinear structure at Mach 0． 85 and AOA 8°

图 8 给出了在 0． 85 马赫数下，线性和非线性结构
升力系数随攻角的变化，可以看出在本算例中，线性结

构在平衡位置的升力小于非线性结构。这可从翼面扭
转角来分析，以 8°攻角为例，图 9 给出了沿展向不同剖
面的相对扭转角。无论是线性还是非线性结构，由于
弹性变形，后掠机翼沿流向各个剖面都会产生负扭转，

且该扭转角沿展向增加而增大。在本例中，线性结构
在静气动弹性作用下各剖面产生的负扭转角大于非线

性结构，导致线性结构飞行攻角小于非线性结构，因此

其升力系数小于非线性结构。

图 8 升力系数随攻角变化
Fig． 8 Lift coefficient curve with

different angle of attack at Mach = 0． 85
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图 9 沿展向剖面相对扭转角
Fig． 9 Ｒelative twist angle along spanwise

3 结 论

本文针对柔性飞行器在气动力作用下呈现出的结

构几何非线性特点，采用非线性气动力耦合非线性结

构的时域分析方法，对考虑结构几何非线性效应的静

气动弹性进行了数值仿真。基于 ＲANs 的 N － S 流场
求解器，在虚拟时间歩上采用 LU-SGS 方法和 Newton-
Ｒaphson方法交替求解非线性气动力和非线性结构变
形的紧耦合方式，径向基函数插值方法被用来进行动

网格变形和耦合界面数据插值。运用所发展的算法对
已有文献算例进行了方法验证，然后对某宽体客机复

材机翼的静气动弹性开展研究，比较了线性和非线性

结构的静气动弹性特性。针对本文算例，可以得到以
下结论:

( 1) 无论是线性还是非线性结构，对于后掠角机
翼，由于弹性变形的影响，机翼沿流向各个剖面会产生

负的扭转角，且随着展向的增大，各剖面扭转角增大，

机翼飞行攻角减小;

( 2) 非线性结构因变形产生的各剖面负扭转角小
于线性结构，因此线性结构在静平衡位置时的升力小

于非线性结构;

( 3) 采用 CFD 与结构耦合的方法进行静气动弹
性分析，在结构达到平衡位置时，线性结构在展向上有

变形; 非线性结构的展向位移大于线性结构; 在相同展

向站位处，非线性结构的垂向变形大于线性结构。
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