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文章编号：0258-1825(2023)04-0084-12

基于速度分裂法的翼型阵风响应
及减缓数值模拟

高    坤，郭同庆*，纪哲翰，周    迪，陆志良
(南京航空航天大学 非定常空气动力学与流动控制工业和信息化部重点实验室，南京　210016)

摘　要：国内现阶段飞行器阵风响应 CFD模拟通常采用网格速度法（FVM），而近年提出的更为准确的速度分裂法

（SVM）目前主要针对刚性飞行器阵风响应分析。本文将 SVM拓展至弹性翼型的 One-Minus-Cosine阵风响应计算和减

缓研究。基于动态网格系统非定常 Navier-Stokes方程，将阵风条件下的速度场分解为阵风速度与背景速度的叠加，理

论推导出 SVM阵风模拟控制方程，结果表明，FVM是 SVM忽略源项后的一种近似方法。进一步建立起弹性翼型阵风

响应预测的 CFD/CSD时域耦合算法和基于俯仰控制的阵风响应减缓数值模拟方法。算例分析了 NACA0012

刚性及弹性翼型的 One-Minus-Cosine阵风响应，计算结果与文献数据一致，在此基础上分析了阵风尺度、黏性和结构弹

性对阵风响应的影响。开展了 NACA64A010弹性翼型 One-Minus-Cosine阵风减缓模拟，结果表明：单一的沉浮速度控

制输入量更有利于减缓阵风载荷峰值，而沉浮速度、俯仰角相结合的控制输入量则能同时减缓翼型的沉浮和俯仰运

动。本文工作可为三维飞行器阵风响应和减缓研究提供参考。

关键词：阵风响应；网格速度法；速度分裂法；气动弹性；载荷减缓
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Numerical simulations of airfoil gust response and alleviation
based on split velocity method

GAO Kun，GUO Tongqing*，JI Zhehan，ZHOU Di，LU Zhiliang
(Key Laboratory of Unsteady Aerodynamics and Flow Control of Ministry of Industry and Information Technology,

Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing　210016, China)

Abstract: It  is  a  common  practice  for  domestic  researchers  to  conduct  Computational  Fluid  Dynamics
(CFD) simulations of the aircraft gust response using the field velocity method (FVM). The more accurate split
velocity  method  (SVM)  proposed  recently  has  become  progressively  popular  for  gust  response  analysis  but  is
limited  to  rigid  aircraft.  This  paper  extends  SVM  to  simulate  the  One-Minus-Cosine  gust  response  of  elastic
airfoils and to alleviate the gust load. First, velocity fields obtained by solving unsteady Navier-Stokes equations
in dynamic meshes are decomposed into the gust and background velocities. The control equations of SVM are
derived,  which  show  that  FVM  is  an  approximation  of  SVM  when  neglecting  the  source  term.  Next,  the
CFD/CSD coupling algorithms in the time domain are established for the elastic airfoil gust response prediction
and  the  gust  response  alleviation  based  on  pitch  control.  The  One-Minus-Cosine  gust  responses  of  rigid  and
elastic NACA0012 airfoils agree well with the reference data. The effects of gust length, viscosity, and structural
elasticity  on  gust  response  are  also  analyzed.  Finally,  the  One-Minus-Cosine  gust  alleviation  simulation  of  the
elastic NACA64A010 airfoil is conducted. Results show that changing only the plunge speed is more efficient in
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alleviating the peak gust load; the combined control of plunge speed and pitch angle can alleviate the plunge and
pitch  movements.  This  work  lays  a  foundation  for  further  study  on  gust  response  and  alleviation  of  three-
dimensional aircraft.

Keywords: gust response；field velocity method；split velocity method；aeroelasticity；load alleviation

 0    引　言

阵风载荷响应作为一种气动弹性动力响应问题，

是指飞行器在大气中飞行时遇到突然的阵风扰动，这

一扰动气流将改变飞机气动升力面的有效迎角，引起

升力等的突然改变，使得飞行器产生涉及弹性变形的

阵风载荷响应。当飞行器处于阵风环境中时，飞行器

结构将承载较大的阵风载荷，这将导致飞行器操纵困

难且容易发生结构疲劳损坏。随着航空科学技术的

发展，大型飞行器的结构设计朝着低重量和大柔性方

向发展，这导致阵风对大型飞行器的飞行影响更为复

杂 [1]。因此，对于现代飞行器设计，其阵风响应分析

的非定常气动模型由传统线化理论逐渐转向更为准

确的 CFD技术，其中阵风效应的嵌入主要分为远场

边界条件法和给定流场阵风速度法两类。

将阵风加入 CFD程序最直接的方法是修改计算

域远场边界条件，称为远场边界条件（far-field boundary
condition, FBC）法 [2]。该方法为防止因计算域网格分

辨率不足引起数值耗散导致阵风响应计算精度下降，

要求计算域网格从物体表面到远场边界均需要非常

精细，这将导致高昂的计算成本。为此，Tang和 Bader[3]

提出根据阵风在计算域中所处位置的变化对计算网

格进行局部细化，该方法采用高阶多项式插值来重新

分布网格点以获得阵风区域更新后的精细网格[4]。

给定速度法根据每一时刻阵风场在计算域中的

空间位置来计算阵风速度，因此不存在远场边界条件

法中因远离物面区域网格分辨率不足而引起的数值

耗散问题，被广泛应用于阵风响应数值计算。给定速

度法包括网格速度法（field velocity method, FVM）和

速度分裂法 （ split  velocity  method,  SVM） 。其中 ，

FVM由 Parameswaran和 Bader提出[5]，该方法借用动

网格系统流动控制 Euler/N-S方程，将阵风速度等效

为流场当地网格速度来模拟阵风运动，但实际并不会

引起网格运动。他们采用 FVM模拟翼型穿越阶跃阵

风时的气动响应，计算结果与理论分析结果十分接

近。然而，FVM并非通过严格理论推导得来[6]，也没

有考虑翼型对阵风的影响。顾宁等 [7] 指出当 FVM
应用于 N-S方程时需要加入黏性通量修正。相比而

言，由Wales等[8] 提出的 SVM则是以非定常 Euler/N-S
方程为基础，将阵风条件下的流场速度分解为阵风速

度与无阵风作用下的流场背景速度两部分，严格理论

推导出 SVM阵风模拟控制方程。与 FVM相比，除阵

风速度外，SVM还包括了阵风对黏性通量的影响以

及与阵风时空导数相关的源项。此方法已被证明在

较短阵风尺度、跨声速等条件下的阵风响应模拟中能

够获得更为准确的计算结果[8]。

目前，国内还尚未开展基于 SVM的飞行器阵风

响应模拟和减缓研究。本文针对 One-Minus-Cosine
离散阵风，首先基于动态网格系统非定常 N-S方程，

理论推导 SVM阵风响应模拟的控制方程。然后耦合

翼型结构运动方程，发展基于 SVM的弹性翼型阵风

响应 CFD/CSD时域耦合算法。进而采用控制翼型旋

转，发展弹性翼型阵风载荷减缓的数值模拟方法。最

后采用上述方法，开展刚性及弹性翼型阵风响应和减

缓分析。

 1    阵风模型

wg wg Vg

本文针对 One-Minus-Cosine型离散阵风开展翼

型阵风响应分析。飞行器以速度 V水平飞行，突然受

到速度为 的垂向阵风作用。 为阵风速度 在直

角坐标系下的垂向分量，定义如下[9]：

wg(xg) =


w̄g

2

(
1− cos

2πxg

Lg

)
, 0 ⩽ xg ⩽ Lg

0, xg < 0或 xg > Lg

(1)

Lg wg = Vtan(∆α)

∆α
其中： 为阵风尺度； 为阵风速度幅值；

为阵风速度幅值等效迎角。

 2    阵风响应 CFD 模拟方法

 2.1   网格速度法（FVM）

本节简要给出 FVM[10-11] 的控制方程，便于与 SVM
方法进行比较。动态网格系统下非定常 N-S方程为：

∂

∂t


ρ

ρũ
ρw̃
ρE

+ ∂∂x

ρ(ũ− xt)
ρũ(ũ− xt)+ p
ρw̃(ũ− xt)

ρE(ũ− xt)+ pũ

+
∂

∂z


ρ(w̃− zt)
ρũ(w̃− zt)
ρw̃(w̃− zt)+ p
ρE(w̃− zt)+ pw̃



− ∂
∂x


0
σ̃xx

σ̃xz

ũσ̃xx + w̃σ̃xz+qx

−
∂

∂z


0
σ̃xz

σ̃zz

ũσ̃xz+ w̃σ̃zz+qz

 = 0

(2)
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E =
p

ρ(γ−1)
+

1
2

(ũ2+ w̃2) (3)

ũ w̃ Ṽ xt zt

Vt ρ E

p γ

其中： 、 为背景流场速度 的速度分量； 、 为网格

速度 的分量； 为流体密度； 为单位质量流体总能；

为流体压强； 为比热比。

Vt

−Vt

根据相对运动原理，如果计算域网格的运动速度

为 ，则等价于在计算域静止情况下受到速度为

的气流作用 [12]。因此，基于动态网格系统非定常

N-S方程（2），FVM将阵风速度表示为相反方向的网

格速度来模拟阵风作用[13]，即：

xt=−ug，zt=−wg (4)

需要注意的是，FVM只是利用了网格速度的概念，在

实施过程中并不引起实际的网格运动。尽管 FVM是

目前阵风响应 CFD分析的主要方法，但该方法并未

得到严格的理论阐明。

 2.2   速度分裂法（SVM）

SVM将阵风条件下的流场速度分解为阵风速度

与流场背景速度两部分，即

u = ũ+ug，w = w̃+wg (5)

V其中，u、w 为流场总速度 的速度分量。为了开展考

虑气动弹性的阵风响应分析，接下来将现有的基于固

定网格系统的 SVM方法 [14] 拓展至动态网格系统。

包含阵风作用的动态网格系统下非定常 N-S方程可

写为：

∂

∂t


ρ

ρu
ρw
ρE

+ ∂∂x


ρ(u− xt)
ρu(u− xt)+ p
ρ(u− xt)w

(u− xt)(ρE+ p)+ xt p



+
∂

∂z


ρ(w− zt)
ρ(w− zt)u
ρw(w− zt)+ p

(w− zt)(ρE+ p)+ zt p

−
∂

∂x


0
σxx
σxz

uσxx +wσxz+qx



− ∂
∂z


0
σxz
σzz

uσxz+wσzz+qz

 = 0 (6)

E =
p

ρ(γ−1)
+

1
2

(u2+w2) (7)

联合式（5）～式（7），并利用背景流场的连续方程和

动量方程，可得 SVM的控制方程为：

∂

∂t


ρ

ρũ
ρw̃

ρẼ

+
∂

∂x


ρ(ũ+ug− xt)
ρũ(ũ+ug− xt)+ p
ρw̃(ũ+ug− xt)

ρẼ(ũ+ug− xt)+ pũ


+
∂

∂z


ρ(w̃+wg− zt)
ρũ(w̃+wg− zt)
ρw̃(w̃+wg− zt)+ p

ρẼ(w̃+wg− zt)+ pw̃

−
∂

∂x


0
σ̃xx

σ̃xz

ũσ̃xx + w̃σ̃xz+qx



− ∂
∂z


0
σ̃xz

σ̃zz

ũσ̃xz+ w̃σ̃zz+qz

+S = 0 (8)

其中黏性应力张量的表达式为：

σxx=σ̃xx+σgxx=
2
3
μ

(
2
∂ũ
∂x
−∂w̃
∂z

)
+

2
3
μ

(
2
∂ug

∂x
−
∂wg

∂z

)
(9)

σzz=σ̃zz+σgzz=
2
3
μ

(
2
∂w̃
∂z
−∂ũ
∂x

)
+

2
3
μ

(
2
∂wg

∂z
−
∂ug

∂x

)
(10)

σxz=σ̃xz+σgxz=µ

(
∂ũ
∂z
+
∂w̃
∂x

)
+µ

(
∂ug

∂z
+
∂wg

∂x

)
(11)

µ其中， 为黏性系数。式（8）中附加源项为：

S =

0

S m
(
ug

)
−
∂σgxx

∂x
−
∂σgxz

∂z

S m
(
wg

)
−
∂σgxz

∂x
−
∂σgzz

∂z

Se
(
ug,wg

)
− ∂
∂x

(
ũσgxx+wgσgxz

)
− ∂
∂z

(
ũσgxz+wgσgzz

)


(12)

若采用 Euler方程，黏性通量为 0，则附加源项为：

S =
[

0 S m(ug) S m(wg) S e(ug,wg)
]T (13)

S m S e、 分别定义如下：

S m(·) = ρ
{
∂·

∂t
+

(
ũ+ug− xt

) ∂·
∂x
+

(
w̃+wg− zt

) ∂·
∂z

}
(14)

S e
(
ug,wg

)
=ũS m

(
ug

)
+ w̃S m

(
wg

)
+ p

[
∂ug

∂x
+
∂wg

∂z

]
−

σxx
∂ug

∂x
−σzz

∂wg

∂z
−σxz

[
∂wg

∂x
+
∂ug

∂z

]
(15)

不难看出，相比于 SVM，传统 FVM的动量方程和能

量方程缺少了上述附加源项。该源项与阵风场的时

间和空间导数相关，反映了背景流场对阵风场的影
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响。对于小尺度阵风或存在激波情形，附加源项的作

用将会凸显。

ũ = ug− xt w̃ = wg− zt

本文离散阵风形式由式（1）给定，因此源项中阵

风相关的导数可以解析求解。采用有限体积法、双时

间推进法[15] 求解包含阵风作用的动态网格系统下的

非定常 N-S方程（8），采用并行算法提高计算效率；基

于 RANS模拟湍流，湍流模型选用 SA一方程模

型[16]。远场采用无反射边界条件，物面采用黏性无滑

移边界条件，即 、 。本文后续弹性

翼型阵风响应及载荷减缓计算均采用无限插值法

（TFI）[17] 生成动态网格。

 3    弹性翼型阵风响应 CFD/CSD 时域模
拟方法

 3.1   三自由度结构运动方程

α β

ahb ah

ah > 0 Cβb

图 1给出了一个具有沉浮、俯仰和控制面偏转的

三自由度典型二元翼段力学模型。图中三个自由度

为：刚心 E 的沉浮位移 h，向下为正；翼段绕刚心的俯

仰角位移 ，抬头为正；控制面偏转角 ，向下偏转为

正。弹性轴 E 距离翼弦中点的距离为 ， 为基于

半弦长 b 的无量纲距离，弹性轴在翼弦中点之后时

。 表示控制面铰链轴距翼型弦线中点的距

离，其气动弹性运动方程为[18-21]：
−L = mḧ+S αα̈+S ββ̈+Thḣ+Khh

Mα = S αḧ+ Iαα̈+ [(Cβ−ah)bS β+ Iβ]β̈+Tαα̇+Kαα

Hβ = S βḧ+ [(Cβ−ah)bS β+ Iβ]α̈+ Iββ̈+Tββ̇+Kββ
(16)

L =
1
2
ρ∞V2

∞cCL

Mα =
1
2
ρ∞V2

∞c2Cm

Hβ =
1
2
ρ∞V2

∞c2CH (17)

Iα Iβ
S α S β

Th Tα Tβ
Kh Kα Kβ

Mα Hβ
CL Cm CH

ρ∞

其中：m 为翼段质量； 、 分别为翼段绕刚心和控制

面绕铰链轴的转动惯量； 、 分别为翼段和控制面

的质量静矩； 、 和 分别为翼段的沉浮、俯仰和控

制面转动阻尼系数； 、 和 分别为翼段的沉浮、

俯仰和控制面转动刚度；L、 和 分别为升力、俯仰

力矩和铰链力矩； 、 和 分别为升力系数、俯仰

力矩系数和铰链力矩系数； 为自由来流密度；c 为

翼型弦长。

式（16）的无量纲形式为：

Mθ′′+
2M∞

√
γ

V∗
√
µ

Tθ′+
4M2
∞γ

V∗2µ
Kθ =

4M2
∞γ

πµ
σa (18)

(′) = d( )/dτ (′′) = d2( )
/

dτ2 τ = a∞t
/ (

c
√
γ
)

a∞ θ σa

V∗ = V∞
/ (
ωαb
√
µ
)

µ = m
/ (
πρ∞b2

)
ξ = h/c

ζ

其中： 、 ； 为结

构无量纲时间， 为声速； 为无量纲结构位移； 为

非定常气动系数； 为无量纲速度；

为质量比。 为无量纲沉浮位移；

为结构阻尼。M、T、K分别为质量矩阵、阻尼矩阵和

刚度矩阵，其定义分别为：

M =


2 xα xβ

2xα r2
α (Cβ−ah)xβ+ r2

β

2xβ (Cβ−ah)xβ+ r2
β r2

β



T =


4ζh(
ωh

ωα
) 0 0

0 2ζαr2
α 0

0 0 2ζβ

(
ωβ

ωα

)
r2
β



K =



2
(
ωh

ωα

)2

0 0

0 r2
α 0

0 0
(
ωβ

ωα

)2

r2
β


(19)

xα = S α/(mb)

xβ = S β/(mb)

r2
α = Iα/

(
mb2

)
r2
β = Iβ/

(
mb2

)

 

Kh

Kα Elastic axis
Mid-chord b

+α
h
b

+α

Centre of gravity
Hinge axis

Mean position

Flap′s CG
xβb

Cβb

Hβ

+β

+h
L

D

xαb

Ma

图 1    三自由度典型翼段力学模型[21]

Fig. 1    Sketch of an airfoil with three degrees of freedom[21]
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ζh = Th/ (2mωh)

ζα = Tα/ (2Iαωα)

ζβ = Tβ/
(
2Iβωβ

)
ωh =

√
Kh/m

ωα =
√

Kα/Iα

ωβ =
√

Kβ/Iβ

θ = [ ξ α β ]T

σa = [ −CL 2Cm 2CH ]T

为了便于在时域中求解结构运动方程（18），将其

转换为状态空间形式：

η′+ Aη+R f = 0 (20)

η =
[
ξ α β ξ′ α′ β′

]T

f = [ 0 σa ]T

A =


0 −I

4M2
∞γ

V∗2µ
M−1K

2M∞
√
γ

V∗
√
µ

M−1T


R =


0 0

0 −4M2
∞γ

πµ
M−1


其中，I为单位矩阵。

本文采用隐式欧拉法求解方程（20）：

ηn+1−ηn

∆τ
+ Aηn+1+R f = 0 (21)

得到 n + 1时刻的状态变量：

ηn+1 = (I+∆τA)−1(ηn−∆τR f ) (22)

 3.2   CFD/CSD 时域耦合计算流程

给定计算状态，首先不考虑阵风作用，CFD计算

获得该状态下的定常流场，然后基于定常流场开展阵

风响应时域计算。基于定常流场，引入阵风场，在时

域内耦合求解气动方程和结构运动方程，从而求解出

阵风作用下翼型气动响应和结构位移响应。

 4    基于翼型俯仰运动的阵风减缓

αc

类似旋转翼尖，本文尝试通过控制翼型俯仰运动

来进行阵风减缓。将翼型的俯仰控制角度 与其位

移响应、速度响应和加速度响应联系起来，

αc = (G1,G2)
(
ξ
α

)
+ (G3,G4)

(
ξ′

α′
)
+ (G5,G6)

(
ξ′′

α′′
)
(23)

其中，G1、G2、G3、G4、G5、G6 为控制系统增益。

αc将输入的 转换为等效俯仰控制力矩（ control
pitching moment, CPM），作为外部俯仰力矩添加到开

环气动弹性运动方程中，此时式（18）中俯仰运动自由

度 方 程 包 含 气 动 俯 仰 力 矩 （ aerodynamic  pitching
moment, APM）和等效俯仰控制力矩：

2xαξ′′+r2
αα′′+

[(
Cβ−ah

)
xβ+ r2

β

]
β′′+

4M∞
√
γζα

V∗
√
µ

r2
αα′

+
4M2
∞γ

V∗2µ
r2
αα =

8M2
∞γ

πµ
Cm︸      ︷︷      ︸

APM

+
4M2
∞γ

V∗2µ
r2
ααc︸        ︷︷        ︸

CPM

(24)

σa σ = σa+σc

σc =

[
0

πr2
α

V∗2
αc 0

]T则 式 （ 18） 右 侧 的 应 改 写 为 ， 其 中

为控制力向量。

 5    算例分析

 5.1   刚性翼型阵风响应计算

S = 2V∞t/c

分别采用 FVM和 SVM方法，开展 NACA0012
刚性翼型的 One-Minus-Cosine阵风响应计算分析。

计算条件为：Ma = 0.3，迎角 0°，Re = 7.0 × 106；力矩参

考点位于 0.4c；定义无量纲时间 。采用

C型结构网格，阵风从远场边界外进入计算域。根据

文献 [8]中不同网格数对比计算结果，翼型周向和法

向网格数取为 257 × 129。翼型弦长 c = 7.5m，远场边

界位于 15倍弦长处，第一层网格高度为 1×10−3c，如
图 2所示。本节除黏性对阵风响应影响分析采用 N-S
方程计算之外，其余算例均采用 Euler方程。
 
 

(a) 全尺寸网络 (b) 翼型附近网格

图 2    NACA0012 翼型计算网格

Fig. 2    Computational mesh for NACA0012
 

 5.1.1    时间步长的确定

Lg ∆α
∆S

∆S

∆S ∆S

∆S ∆S

∆S

阵风尺度  = 1c，等效迎角  = 2.0°。分别取时

间步长 为 0.1、 0.01和 0.001，计算结果如图 3所
示。对于 FVM和 SVM，  = 0.1时的升力系数最大

值和力矩系数最大值均大于  = 0.01或  = 0.001
时的最大值，而  = 0.01与  = 0.001的结果相吻

合，因此本文时间步长取 = 0.01。
图 4比较了阵风尺度为 1c 时本文计算得到的升
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力系数阵风响应与文献 [8]的结果。对于小尺度阵

风，阵风梯度增大、作用域更为集中，在阵风离开翼

型后缘的时间段内，升力系数产生小幅波动；除波动

幅值存在一定差异外，本文 FVM和 SVM两种方法

计算得到的升力系数峰值及其出现时刻均与文献结

果吻合良好。

进一步研究表明，阵风离开翼型后缘时升力系数

小幅波动的幅值与翼型后缘厚度的处理方式直接相

关。图 5比较了尖后缘和钝后缘 NACA0012翼型计

算得到的升力系数阵风响应，钝后缘翼型后缘厚度
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图 3    时间步长对 FVM 和 SVM 阵风响应的影响

Fig. 3    Effects of time step on gust response obtained by FVM and SVM
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图 4    FVM 和 SVM 气动力阵风响应与文献结果对比

Fig. 4    Comparisons of aerodynamic responses between present and ref.[8] data
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图 5    翼型后缘对阵风响应的影响

Fig. 5    Effects of airfoil trailing edge on gust response
 

第 4 期 高    坤等： 基于速度分裂法的翼型阵风响应及减缓数值模拟 89



为 1.26‰c。相比于尖后缘，阵风离开钝后缘翼型时

升力系数响应的波动幅值更大，峰值略微降低。

 5.1.2    阵风尺度的影响

∆α
分别采用 FVM、 SVM计算阵风尺度 1c、 5c 和

10c，等效迎角  = 2.0°的阵风响应，计算结果如图 6
所示。在阵风尺度 5c 和 10c 时，FVM和 SVM的计算

结果几乎一致。当阵风尺度减小到 1c 时，阵风场的

时空导数增大，SVM方法中源项的作用凸显出来，导

致 FVM和 SVM的计算结果出现差异，SVM计算得

到的气动参数阵风响应峰值略高于 FVM。SVM方法

的推导过程表明 FVM只是 SVM忽略源项的一种近

似方法，因此理论上 SVM的计算结果更为准确。随

着阵风尺度的增加，阵风场的时空导数减小，阵风离

开翼型后缘时气动系数的小幅波动现象消失。
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 5.1.3    黏性对阵风响应的影响

∆α针对阵风尺度 1c 和 10c、等效迎角  = 2.0°，采
用 SVM方法开展 Euler、N-S方程的阵风响应对比计

算，其中 N-S方程计算网格的第一层网格高度为

1×10−5c，其他网格参数与 Euler方程计算网格相同。

计算结果对比如图 7所示，黏性效应导致阵风响应的

升力系数峰值降低，阵风尺度越大，黏性对阵风场的

影响越大，升力减小量越明显；黏性作用下，1c 阵风

离开翼型后缘时的升力系数波动明显减弱。

 5.2   弹性翼型阵风响应计算

采用非定常 Euler方程计算弹性 NACA0012翼型

的阵风响应。翼型结构模型参数[22] 由表 1给出。
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Fig. 7    Viscosity effects on gust response
 
 
 

表 1    NACA0012 翼型结构参数

Table 1    NACA0012 parameters

参数 ωh/ωα µ ah xα rα ζh ζα

量值 0.343 100.0 –0.2 0.2 0.539 0 0
 
 

 5.2.1    阵风响应 CFD/CSD耦合算法验证

V∗

ξ(0)

α(0) Lg ∆α

选取文献 [22]的计算参数，Ma = 0.3，  = 0.2，翼
型弦长 c = 1.0 m。翼型结构位移的初始状态  = 0，

 = 0°，阵风尺度  = 6.25 m，等效迎角  = 0.57°。

考虑到文献计算方法为 FVM，本算例也采用 FVM。

计算结果对比如图 8所示。本文计算结果与文献 [22]

数据吻合，验证了本文弹性翼型阵风响应 CFD/CSD

耦合算法的可靠性。

 5.2.2    弹性对翼型阵风响应的影响

∆α

V∗ ξ(0)

α(0)

采用 SVM计算阵风尺度 1c 和 10c、等效迎角  =

2.0°的阵风响应，  = 0.2，翼型结构初始状态  =0，

 = 0°。图 9为刚性翼型和弹性翼型的气动系数阵
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Fig. 8    Comparison of gust responses of an elastic airfoil between present and reference results
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风响应对比。图 10为弹性翼型的结构响应结果。在

One-Minus-Cosine阵风穿越弹性翼型期间，翼型的气

动参数和俯仰角均先增大然后减小至极小值，沉浮位

移则一直增大至峰值；10c 阵风穿越弹性翼型时，升

力和俯仰角近乎同时达到峰值，导致升力峰值较刚性

翼型增大；1c 阵风穿越弹性翼型时，俯仰角峰值远滞

后于升力峰值，弹性对升力峰值几乎没有影响。

 5.3   弹性翼型阵风载荷减缓

V∗

以 NACA64A010翼型为研究对象，翼型弦长 c =

1.0 m，其他网格参数与第 5.1节 Euler方程计算网格

相同，如图 11所示。翼型结构参数 [23] 如表 2所示，

取 Ma = 0.3、  = 0.337 4。采用 SVM进行翼型阵风载
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Fig. 9    Comparison of aerodynamic gust response between rigid and elastic airfoils
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Lg ∆α
ξ(0) α(0)

β(0)

荷减缓响应计算。阵风尺度  = 10c，等效迎角  =

2.0°。翼型结构位移的初始状态  =  0、  =  0°、

 = 0°。本文以减缓翼型在通过阵风时产生的最大

升力系数为目标。

弹性翼型阵风响应分析表明，在阵风穿越翼型期

间，升力系数先增大后减小至极小值，而翼型沉浮位

移则一直增大至极值，因此本文选取沉浮速度值作为

控制输入量。图 12、图 13为增益 G3 分别取 5.0和

10.0时闭环控制系统与开环系统阵风响应的结果对

比。采用 G3 闭环控制情况下，沉浮运动峰值显著降

低并迅速收敛；在升力系数峰值之前，由于翼型沉浮

速度为负值，G3 等效于给弹性翼型增加低头俯仰控

制力矩，导致俯仰角、升力和力矩系数峰值明显降

低，G3 = 10时升力系数峰值降低 49.758%；当阵风离

开翼型后，翼型沉浮速度为正值，俯仰控制力矩使翼

型俯仰角逐渐增大至正极大值点，并高于无控制情

况，导致此时气动系数响应极值也均略高于无控制情

况，并接近或高于阵风穿越翼型时的峰值。
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(a) 全尺寸网格 (b) 翼型附近网格

图 11    NACA64A010 翼型计算网格

Fig. 11    Computational mesh for NACA64A010
 

 

表 2    NACA64A010 翼型结构参数

Table 2    NACA64A010 parameters

参数 ωh/ωα ωβ/ωα µ ah xα rα xβ rβ Cβ ζh ζα ζβ

量值 0.3 1.5 23.48 –0.2 0.2 0.5 0.008 0.06 0.5 0 0 0
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Fig. 13    Compsrison of structural response between
open- and closed-loop control systems

 
接下来采用 G2 = −5.0、G3 = 10.0同时控制翼型的

沉浮和俯仰运动。图 14、图 15分别为 G2、G3 组合的

闭环控制阵风响应结果和仅 G3 的响应结果对比。增

加俯仰控制后，俯仰角位移幅值显著减小，导致阵风

作用期间的气动参数峰值高于无俯仰控制情况，但阵

风离开翼型后的气动参数极值则显著降低。
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 6    结　论

本文基于动态网格系统下非定常 N-S方程，理论

推导出 SVM阵风模拟的控制方程，发展出基于 SVM
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的弹性翼型阵风响应 CFD/CSD时域耦合算法和基于

翼型俯仰控制的阵风减缓模拟方法。算例分析了

NACA0012刚性、弹性翼型的 One-Minus-Cosine阵风

响应，计算结果与文献数据吻合；分析了阵风尺度、

流体黏性和结构弹性对 NACA0012翼型阵风响应的

影响；实现了基于俯仰控制的 NACA64A010弹性翼

型阵风减缓。主要结论如下：

1）  理论推导表明，传统 FVM是忽略 SVM中阵

风相关附加源项的一种近似方法，对于大尺度阵风，

两种方法的计算结果一致，源项的作用随着阵风尺度

的减小而凸显，理论上 SVM更为准确；

2） 黏性效应导致 NACA0012翼型升力系数阵风

响应峰值降低，阵风尺度越大，升力减小越明显，黏

性同时减弱了 1c 阵风离开翼型后缘时的升力系数波动；

3） 结构弹性引起 NACA0012翼型俯仰角阵风响

应峰值增加，阵风尺度越大，升力系数增加越显著；

4） 俯仰控制能够有效减缓 NACA64A010弹性翼

型的阵风载荷，沉浮速度控制输入量 G3 = 10.0时升

力系数阵风响应峰值减缓 49.758%，结合 G2、G3 则能

够同时减缓沉浮和俯仰响应。
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