
 第35卷 第5期 空 气 动 力 学 学 报 Vol.35,No.5 
 2017年10月 ACTAAERODYNAMICASINICA Oct.,2017
췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍췍

 

文章编号:0258-1825(2017)05-0620-05

TRIP软件的静气动弹性计算模块开发及精度验证

孙 岩1,2,黄 勇2,王运涛2,*,孟德虹2,王 昊2

(1.中国空气动力研究与发展中心 空气动力学国家重点实验室,四川 绵阳 621000;

2.中国空气动力研究与发展中心 计算空气动力研究所,四川 绵阳 621000)

摘 要:在结构网格流场求解软件TRIP基础上,发展了一套静气动弹性计算模块。首先简要介绍了静气动弹性计

算模块总体架构、构成单元和耦合策略,然后详细介绍了构成单元中采用的一些数值计算方法。最后利用大展弦

比机翼、DLR-F6翼身组合体模型和 HIRENASD机翼模型对静气动弹性计算模块进行了测试和精度验证。大展

弦比机翼计算结果表明柔度矩阵、模态叠加和有限元数值求解在模态选取合适的情况下能够得到一致的变形计算

结果。DLR-F6和 HIRENASD模型不同计算软件的结果一致性表明本文静气动弹性计算模块采用了正确的算法

流程,而计算与试验的结果一致性表明静气动弹性计算模块具有很好的预测精度。
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  Abstract:AstaticaeroelasticcomputationalmoduleisdevelopedontheflowsolverTRIP.
Firstly,theframe,maincomponentunitsandcouplingstrategyofthestaticaeroelastic
computationalmoduleareintroducedbriefly.Thennumericalmethodsusedinthecomponent
unitsaredescribedindetail.Finally,thestaticaeroelasticcomputationalmoduleistestedand
validatedthrough three cases:high respect-ratio wing,DLR-F6 wing-body modeland
HIRENASDwingmodel.Thecomputationalresultsofhighrespect-ratiowingshowthatflexible
matrix method,modalsuperposition method andfiniteelement method can havesame
deformationresultswhenthestructuremodesareselectedproperly.Theresultconsistencyof
DLR-F6orHIRENASDmodelamongdifferentsolversdemonstratesthatthestaticaeroelastic
computationalmodulehasadoptedacorrectalgorithmprocedure.Theresultsconsistencyof
DLR-F6orHIRENASD modelbetweencomputationsandtestsshowsthatthepresentstatic
aeroelasticcomputationalmodulehasagoodpredictionprecision.
  Keywords:TRIP;staticaeroelasticity;flexibilitymatrix;weakcoupling;HIRENASD;
DLR-F6

0 引 言

  为了减轻结构重量、提高飞行机动性,飞行器设

计中倾向采用柔性的结构与材料,使得飞行器气动弹

性效应日益明显,需要更加精确的气动弹性数值模拟

工具用于飞行器的精细气动设计[1]。



  此外,风洞模型的完全刚性假设在新型先进飞机

设计中受到了挑战。越来越多的研究表明机翼在风

洞气动载荷作用下的变形对模型气动特性存在明显

的影响,而这种影响在增压试验中表现的更为显

著[2]。例如波音的超声速运输机模型在美国兰利的

NTF风洞开展高雷诺数风洞试验,翼梢扭转角可以

达到-2.2°,由此造成不同速压下的巡航阻力系数差

异最大接近50个阻力单位[3]。风洞模型静弹性变形

对气动特性的影响已经引起了全世界研究者的关注

与重视[4],高效高精度的静气动弹性计算程序逐渐成

为研究这一问题的重要手段。

  为了提高计算结果的可信度水平,国外广泛开展

了气动弹性计算软件的验证与确认研究,其中影响范

围较大 的 是 AIAA 发 起 的 气 动 弹 性 预 测 研 讨 会

AePW(AeroelasticPredictionWorkshop)[5],得到了

世界范围内大量学者的积极响应。

  近些年,随着计算机硬件技术的快速发展,国内

高校与科研机构基于各自求解器开发了多种气动弹

性数值计算平台[6-8],并广泛应用于解决工程实际问

题,但静气动弹性数值计算程序精度验证方面的系统

研究还比较少。

  本文在课题组开发的流场计算软件TRIP上发

展了一套高效的静气动弹性计算模块,下文将简要介

绍计算模块的架构、组成、流程和采用的数值方法。
然后通过2个算例对计算模块的精度进行验证。

1 静气动弹性计算模块架构

  图1给出了TRIP软件静气动弹性计算模块的

总体架构,该模块包含四个主要功能单元:气动数值

图1 静气动弹性计算模块框架

Fig.1 Sketchofstaticcomputationalaeroelasticitymodule

计算、结构静变形计算、耦合界面数据插值以及动态

网格方法,四个主要功能单元采用弱耦合方式串联在

一起,如图1所示。

  图1的左侧给出了气动载荷和结构位移的传递

路线。首先CFD计算出气动载荷,利用界面数据插

值将气动载荷传递给CSM,CSM 利用气动输入载荷

计算得到结构的位移,通过界面数据插值再将结构位

移传递给流场,并利用动态网格技术生成流场物面变

形后的新网格,CFD再计算新网格下的流场。如此

反复迭代,直至载荷和位移均达到收敛。图1的右侧

给出了每个功能单元采用的主要计算方法,下节将对

这些计算方法进行更加详细的介绍。

2 数值计算方法

2.1 流场计算方法

  流场解算器采用课题组开发多年的亚跨超流场

解算软件TRIP。TRIP软件通过有限体积法离散求

解欧拉(Euler)和雷诺平均方程(RANS),方程对流

项离散采用二阶 MUSCL型的Roe通量差分分裂格

式,粘性项离散采用二阶中心差分格式,湍流模型采

用工程常用的单方程SA 模型[9]与两方程SST模

型[10],计算加速方面采用多重网格和基于 MPI信息

传递的并行计算。课题组针对TRIP已经开展了大

量的算例验证与测试,软件的精度和可信度得到了广

泛的认可[11-12]。

2.2 结构静变形计算方法

  结构静变形计算采用柔度矩阵、模态叠加和有限

元数值求解三种方法。

  柔度矩阵方法中,结构网格点的位移通过下式计

算得到:

  us=Cfs (1)
式中,us 为结构网格点的位移矩阵,C 为结构的柔度

矩阵,fs 为结构网格点上的输入载荷。本文中结构

柔度矩阵C通过有限元模型施加单位载荷的位移响

应组装得到。

  模态叠加法中,结构网格点的位移通过下式计算

得到[13]:

  us=Φsq (2)
式中,us 含义同式(1),Φs 为结构的广义模态矩阵,通
过结构模态分析得到,q为系统的广义位移矢量。对

于结构静变形有:

  Kus=fs (3)
式中,K 为结构的刚度矩阵,fs 含义同式(1),式(2)
代入式(3),可以得到:
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  q=Ω-1ΦT
sfs (4)

式中:

  Ω=ΦT
sKΦs=diagω2

1,...,ω2( )n (5)
式中,Ω 为结构模态刚度矩阵,是一个对角阵,对角线

各元素为广义模态圆频率的平方。式(4)代入式(2)
即可求解得到结构网格点的位移:

  us=ΦsΩ-1ΦT
sfs (6)

  有限元数值求解采用了自主编写的一套结构静

变形求解程序,在方法上借鉴了商业软件Nastran的

数据格式和众多开源程序的设计架构。

2.3 耦合界面数据传递

  气动/结构之间的数据传递可以通过一个矩阵进

行描述,比如对于位移变量可以表示为:

  ua=Hus (7)
式中,u为网格点位移矢量,下标a表示气动,下标s
表示结构,H 为转换矩阵。为了满足传递过程中的

能量守恒,有虚功原理可以得到:

  fs=HTfa (8)
式中,f为网格点上的载荷。

  本文静气动弹性计算模块采用RBF、TPS和IPS
三种方法构建传递矩阵H。一般形式的径向基函数

插值可以表示为[14]:

  f(x)=β0+∑
m

j=1
βjxj+∑

N

i=1
γiφ(‖x-xi‖) (9)

式中,f(x)为被插函数,x为插值点位置坐标,xi 为插

值基点的位置坐标,xj(j=1,…,m)为位置坐标的分

量,‖x-xi‖表示两点之间的距离,N 为插值基点的

数量,m 为描述问题的维数,二维m 为2,三维m 为

3,βi(i=0,…,m)、γi(i=1,…,N)为插值系数,φ为

径向基函数。

  利用RBF方法得到的传递矩阵H 可以表示为:

  H=H1H2 (10)
其中:

  H1=

1 xa,1,1 … xa,1,m φxa,1xs,1
… φxa,1xs,N

1 xa,2,1 … xa,2,m φxa,2xs,1
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  P=
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  R=

φxs,1xs,1
… φxs,1xs,N

︙ ⋱ ︙
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  式(11)中的 M 为气动网格点的数目,式(12)中
右侧的0为(m+1)×N 的零矩阵,I为N×N 的单

位矩阵。

  不同的基函数φ 可以得到不同的传递矩阵H,

TPS和IPS是RBF插值的一种特殊形式,对应不同

的基函数类型,基函数的选取可以参考文献[14]。

2.4 动态网格生成

  本文动态网格生成采用网格变形的思路,可以避

免引起新的数值离散误差。目前计算模块主要采用

面向结构网格的RBF+TFI方法,针对一些特殊问

题,也采用RBF+Delaunay和RBF+HBGM的网格

变形方法,有关这些方法可以参考文献[15-16]。

3 静气动弹性计算模块精度验证

  本节将首先通过一个大展弦比机翼的变形结果

分析三种不同结构静变形计算方法的差异,然后利用

两个风洞模型的试验数据结果对静气动弹性计算模

块精度进行验证。下文如不作特殊说明,流场计算中

湍流模拟采用两方程SST模型,耦合数据传递采用

TPS方法,动态网格变形采用RBF+TFI方法。

3.1 大展弦比机翼变形结果分析

  本小节将分析三种不同结构静变形求解方法结

果的差异,图2给出了采用的大展弦比机翼的外形、
网格和有限元模型。其中有限元模型采用不同厚度

的壳单元构建,因此耦合数据传递采用IPS方法。

图2 大展弦比机翼外形、流场网格和有限元模型

Fig.2 Shape,gridandFEM modelofhighrespect-ratiowing

  图3给出了三种不同方法计算得到的大展弦比

机翼变形结果,图中 Moden表示采用结构前n 阶模

态位移的变形计算结果。

  图3可以看出:柔度矩阵方法与有限元分析结构

一致性很好,模态叠加方法的变形结果与选取的模态

有关。但随着模态数量的增加,模态方法的结果与前

两种方法的结果也很快趋向一致。另一方面,不同模

态对弯曲变形和扭转变形的贡献不同,对于弯曲变
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形,前2阶的结构模态贡献了主要的变形,而对于扭

转变形,后续模态仍然有着明显的贡献。因此,在选

择结构模态计算结构静变形时,应当首先开展结构模

态对静变形计算结果的影响分析。如不作特殊说明,
本文后续的算例中均采用柔度矩阵方法计算结构静

变形。

(a)Bendingdisplacement

(b)Torsionangle
图3 大展弦比机翼变形结果

Fig.3 Deformationresultsofhighrespect-ratiowing

3.2 DLR-F6模型静气动弹性模拟

  DLR-F6是德国宇航院设计的一类现代民用运

输机标模,在多座风洞开展了不同类型的风洞试验,
具有丰富的试验数据,有关DLR-F6模型的详细可以

参考文献[17]。本文采用DLR-F6的翼身组合体构

型开展精度验证,图4给出了该构型的外形、网格拓

扑和有限元模型。

图4 DLR-F6外形、网格拓扑与有限元模型

Fig.4 Shape,gridtopologyandFEM modelofDLR-F6

  流场计算 Ma数为0.75,基于平均气动弦长的

雷诺数Re为3.0×106,模型迎角为-3°~1.5°,来流

速压q与模型材料弹性模量E 的比值q/E 为2.0×
10-7。图5给出了该计算参数条件下DLR-F6翼身

组合体模型机翼变形展向分布结果。图中Test表示

在NASA的NTF风洞利用光学方法测量的机翼变

形,TAU为DLR的流场解算程序。

图5 DLR-F6模型变形结果

Fig.5 DeformationresultsofDLR-F6model

  可以看出:不同升力系数下,试验Test、TAU和

本文Present得到的弯曲变形结果在变形分布和量

值上都比较一致,表明本文静气动弹性计算模块采用

了正确的算法流程且具有较好的弯曲变形预测精度。
由于DLR-F6是实体金属模型,来流的速压并不大,
因此由气动载荷引起的机翼最大弯曲变形并不明显,
约为6.5mm(半翼展为585.6mm)。

3.3 HIRENASD模型静气动弹性模拟

  HIRENASD是亚琛工大设计的一类典型运输

机机翼外形,在欧洲跨声速风洞ETW 开展了大量试

验,有关HIRENASD模型的详细参数可以参考文献

[18]。为了消除壁面边界层对机翼流场的影响,风洞

中给HIRENASD机翼模型安装了一个假机身,本文

采用包含假机身的外形开展静气动弹性模拟。图6
给出了HIRENASD机翼模型的外形、网格拓扑和有

限元模型。其中流场计算网格从气动弹性预测会议

AePW的官网上下载得到,为ICEM 软件生成的多

块对接网格,如图6(a);有限元的固支约束添加在机

翼与天平连接的端面上,如图6(b)。

图6 HIRENASD外形、网格拓扑和有限元模型

Fig.6 Shape,gridtopologyandFEM modelofHIRENASD

  流场计算的Ma数为0.80,基于平均气动弦长的

雷诺数Re为1.4×107,模型迎角α为3°,来流速压q
与模型材料弹性模量E的比值q/E为4.7×10-7。

  图7给出了该参数条件下的机翼弯曲变形展向分

布结果,可以看出,试验Test、TAU 和本文Present得

到的机翼变形结果十分吻合。

326第5期           孙 岩等:TRIP软件的静气动弹性计算模块开发及精度验证



图7 HIRENASD机翼弯曲位移展向分布

Fig.7 SpanwisebendingofHIRENASDwing

  图8给出了 HIRENASD机翼展向相对位置η
等于0.95时的翼剖面压力系数分布,可以看出,采用

刚性外形,计算的压力系数分布与试验结果之间存在

显著的差异,而采用静气动弹性耦合计算得到的压力

系数分布与试验结果十分吻合,进一步验证了本文静

气动弹性计算模块的精度。

图8 HIRENASD翼剖面压力系数分布(η=0.95)
Fig.8 Pressurecoefficientdistributionof

HIRENASDwingsection(η=0.95)

4 结 论

  本文在TRIP软件基础发展了静气动弹性计算

模块,并通过算例对计算结果的精度进行了验证,说
明该计算模块具有较好的静气动弹性预测精度。同

时,计算结果表明风洞模型结构静变形对压力系数分

布有着明显影响,应当得到试验数据使用单位的重

视。
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