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基于动态近似边界条件的气动弹性数值模拟 

*何  辉，张伟伟，叶正寅 

(西北工业大学翼型叶栅空气动力学国防科技重点实验室，陕西，西安 710072) 

摘  要：发展了一种利用欧拉方程计算非定常气动力的数值方法，通过在固定物面边界上满足动态近似边界条件

计算出非定常气动力，避免了在每个时间步重新生成网格或需用动网格技术进行网格变形处理过程，提高了计算

效率。运用这种方法计算了一系列非定常气动力算例，并与非结构动网格准确边界条件下的欧拉方程解和实验数

据进行了比较，进一步分析了翼型俯仰角和马赫数对非定常气动力相对误差的影响。将气动力解算器与结构方程

耦合进行气动弹性数值模拟，计算了跨音速具有 S 型颤振边界的二元气动弹性标准算例－Isogai wing。算例结果

表明，利用动态近似边界条件的欧拉方程具有简便、高效的特点，并能在小振幅情况下得到与精确边界条件精度

相当的非定常流场解，还可以用于气动弹性分析。 
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NUMERICAL SIMULATION OF AEROELASTICITY BASED ON 

DYNAMIC APPROXIMATE BOUNDARY CONDITIONS 

*
HE Hui , ZHANG Wei-wei , YE Zheng-yin 

(National Key Laboratory of Aerodynamic Design and Research, Northwestern Polytechnic University, Xi’an, Shaanxi 710072, China) 

Abstract:  A numerical method is presented to calculate unsteady aerodynamics with Euler equations. Different 

from the traditional method in which unsteady flow field is calculated by recreating or deforming meshes at each 

time-step, dynamic approximate boundary conditions are satisfied on the stationary inner boundary so that only 

one set of mesh is needed in the present numerical method. A series of unsteady cases are calculated by this 

method, the results of which are compared with Euler solutions with accurate boundary conditions on moving 

meshes and experimental data. The relative errors due to the variation of pitching angles of the airfoil and Mach 

number are analyzed quantitatively. The CFD solver with the dynamic approximate boundary conditions is 

coupled with structural equations to predict the aeroelastic problem of an airfoil. A standard computing model of 

aeroelasticity (2-D Isogai wing with S type flutter boundary) is analyzed. The computed flutter boundaries agree 

well with the results of accurate boundary conditions. It is shown that the Euler equations based on dynamic 

approximate boundary conditions are brief and efficient, and are adequate to represent the airfoils with small 

deformation in unsteady cases and can be used for aeroelastic analysis. 

Key words:  aeroelasticity; flutter; dynamic approximate boundary conditions; airfoil; Euler equations; unsteady 

aerodynamics 
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随着飞行器速度的不断提高和飞行器结构重量

及刚度的不断减小，飞行器气动弹性问题在飞行器

设计中也越来越突出。颤振问题在气动弹性问题中

占有重要的地位，准确高效的非定常气动力计算是

开展颤振分析的基础。20 世纪 90 年代以来发展基

于 CFD 技术的气动弹性数值模拟方法可以求解跨

音速、大迎角等非线性气动弹性问题，并逐步在工

程应用中推广[1~4]。然而，完全依赖非定常 CFD 途

径模拟气动弹性过程的计算量巨大，如何减少计算

量成为一项重要课题。 

基于非结构网格的流场求解技术特别适合于

复杂外形，但复杂外形的非结构网格运动仍是一个

技术难点。Stephens 等[5,6]基于有限元方法提出了转

换边界条件，不必在每一个时间步重新生成或运动

网格，还可以避免网格剪切问题，并用算例表明了

该方法的准确性。Gao
[7,8]等人提出了一种解 Euler

方程的一种高效算法，其思路是将翼型的上下表面

边界条件压缩到 x轴上，通过在 x轴上满足定常和

非定常边界条件来得到流场。Yang 等[9]基于固定的

结构网格，利用非定常 Euler 方程和有限体积求解

技术，比较了一阶简化边界条件和准确边界条件计

算的跨音速气动力，研究了翼型厚度和俯仰角对误

差的影响，并利用该简化边界条件方法求解了二维

气动弹性响应问题。国内叶正寅等[10]通过在固定物

面边界上满足完全的非定常边界条件，可以高效、

简便地计算出非定常流场。 

为了避免在每个时间步重新生成网格或利用

动网格技术进行网格变形，减少计算量，提高效率，

本文借鉴以上计算气动力的方法，基于非结构网格

技术发展了一种利用 Euler 方程计算非定常气动力

的数值方法，通过在固定物面边界上满足动态近似

边界条件计算出非定常气动力，计算了一系列非定

常气动力算例，并与非结构动网格准确边界条件下

的 Euler 方程解和实验数据进行了比较，进一步分

析了翼型俯仰角和马赫数对非定常气动力相对误

差的影响，将气动力解算器与结构方程耦合进行气

动弹性数值模拟，计算了二元气动弹性标准算例－

Isogai wing 随 Ma 数的颤振边界。 

1  非定常 Euler 方程的求解 

控制方程是 ALE 描述的守恒型二维可压缩非

定常积分形式的 Euler 方程，其直角坐标系下的积

分形式为： 

d ( ) d 0V S
t

 


  

  Q F Q n        (1) 

在时间推进上采用 Jameson 提出的用于非定常

计算的双时间推进法，在空间离散上采用格心格式

的有限体积法。方程(1)可表示为以下半离散形式的

微分方程： 

1 1 * 1d
( ) ( ) 0

d

n n n
i i iV R



   Q Q


         (2) 

计算时在运动物面上应用非定常边界条件，运

用 Riemann 不变量关系来处理远场无反射边界条

件，用四步 Rung-Kutta 方法作显式的拟时间推进，

同时采用当地时间步长、隐式残值光顺等加速收敛

措施。 

2  非定常边界条件 

在内边界上采用动态近似边界条件。边界条件

的改变是由物面的运动和法线方向的变化引起的，

通过在定常边界上满足完全非定常条件来计算非

定常流场。对于非定常无粘流动，无穿透边界条件

为 

b  V n V n                     (3) 

上式表明流场垂直物面的速度分量必须等于

物面速度在其法向的投影。在物面运动速度相对当

地流场速度很小时，物面流场的速度可以近似为 

( ( ) )l l b      V V V n V n n       (4) 

其中， lV 是当地流场速度，n 是物面外法线单位矢

量， bV 是物面运动速度。 

3  气动力验证 

本文利用动态近似边界条件，首先计算了翼型

的非定常气动力，并与动网格计算结果及实验值进

行了比较。接下来研究了该方法对俯仰角和马赫数

的依赖性。 

算例 1.  为跨音速非定常气动力计算研究的标准算

例，NACA0012 翼型绕其
1

4
c 弦点作简谐振动，其

瞬间攻角 ( )t 运动方程为：   

0( ) sin( )mt t                (5) 

式中 0 为平均攻角， m 为最大振幅攻角，减缩角

频率 2k c V  ， c 表示翼型弦长，是角频率，

V 为无穷远来流速度。 0.755aM  ，平均攻角

0 0.016  ，最大振幅攻角 2.51m
 ，减缩角频

率 0.0814k  。 
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(a) 1.09   ↑         (b) 2.34  ↑ 
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(c) 2.01  ↓          (d) 0.52  ↓ 
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(e) 1.25    ↓        (f) 2.41   ↓ 
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 (g)  2 . 0    ↑   (h)  0 . 5 4    ↑ 

图 1  一个周期内不同时刻的压力分布 

Fig.1  Pressure distribution in a period 

图 1 给出了不同时刻动态近似边界条件计算的

压力分布与动网格准确边界条件计算结果以及实

验结果比较情况。从计算结果可以看出，本文方法

与动网格方法计算结果基本重合，而且与实验结果

吻合很好，说明本文方法完全可以描述非定常流

动，并能准确计算出跨声速非定常激波的变化。 

算例 2.  计算了不同俯仰角和马赫数下NACA0012

所受的非定常气动力。图 2 和图 3 给出了

0.755aM  ， 0.0814k  时翼型升力系数、力矩
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图 2  升力特性随振幅攻角变化 

Fig.2  Comparison of the first mode of lift coefficients 

versus the amplitude of the pitching 
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图 3  力矩特性随振幅攻角变化 

Fig.3  Comparison of the first mode of moment coefficients 

versus the amplitude of the pitching 
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图 4  升力特性随马赫数变化 

Fig.4  Comparison of the first mode of lift coefficients 

versus the Mach number 
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系数的幅值及相位随振幅攻角的变化情况。图 4 和

图 5 给出了 0.0814k  ， 2m
 时升力系数、力矩

系数的幅值及相位随马赫数的变化情况。 
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图 5  力矩特性随马赫数变化 

Fig.5  Comparison of the first mode of moment coefficients 

versus the Mach number 

从图中可以看出，在小振幅情况下，准确边界

条件与动态近似边界条件计算的升力系数幅值和

相位基本重合，而力矩系数幅值和相位相对误差较

大，主要因为跨音速来流条件下翼型的气动中心很

靠近所选力矩作用点(1/4 弦长处)，力矩系数数量级

较小，对翼型表面的压力分布的差别很敏感。从图

5 可以看出，在超音速阶段的力矩系数和幅值很吻

合，因为此时翼型的气动中心在约 1/2 弦长位置，

离力矩作用点较远。在较大振幅下，由于内边界的

变化较大，近似边界条件计算的气动力结果与准确

边界条件相比误差较大。因此，动态近似边界条件

在小振幅情况下能够得到与精确边界条件精度相

当的非定常流场解，且力矩作用点距离气动中心较

远时结果更准确。 

4  结构运动方程的时域求解 

公式(6)给出了机翼的气动弹性控制方程。 

[ ]{ } [ ]{ } { } M q K q F             (6) 

对于二元机翼颤振，设无因次时间 t   ，则： 

2

1
[ ]

x

x r
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F ，
/

{ }
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

 
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 

q ，

/ck b V   ，
2π

m

b



  

[ ]M 、[ ]K 、{ }F 、{ }q 、 ck 和  分别为无因次质

量阵、刚度阵、力矢量、位移矢量、减缩频率和质

量比。 lC 、 mC 分别为升力系数和力矩系数， r 为

机翼对刚心的无量纲回转半径，x 为重心在刚心之

后的无量纲距离， h 、  为两个自由度的固有振

动频率。 

则无因次颤振速度 1/ 2/( )fV V b 
    

通过引入变量 1 2 1 2[ , , , , , , , ]T
N Nq q q q q qE     , 

则可变成:    E A E B F , 

其中
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 
  

 

O I
A

M K O
，

1

 
  
 

O
B

M
 

即： ( , ) ( , )t t    E f E A E B F E    

在每一时间步内，将F 视为时间 t 的单值函数，

采用文献[11]改进的龙格－库塔推进方法： 
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后三步龙格库塔中的 ( Δ / 2)t tF 和 ( Δ )t tF

可以通过前几个时刻( ( )tF , ( Δ )t tF , ( 2Δ )t tF )

的值相应地外插(抛物插值)得到。文献[11]证明这种

处理方式的准确度要高于传统的冻结气动力的方

法。同时该方法也保证在一个时间步内仅调用一次

流场求解器，为标准龙格库塔方法计算量的四分之

一。一个周期保证40个～60个计算点就能保证颤振

速度的准确度在1％以内。 

5  算例与分析 

计算了二维跨音速气动弹性标准算例 [2]
   

(Isogai wing)的颤振边界。NACA 64A010翼型，

0  
, 2.0a  , 1.8x  , 2 3.48r  , / 1.0h    ,

60  ，其中 a 为刚心在弦线中点之后的无量纲 

距离。 

图 6~图 8 给出了 0.825Ma  时，在亚临界、

临界和超临界来流速度下 Isogai wing 沉浮和俯仰

运动的响应曲线。从图中可以看出，三种情况下翼

型的模态响应分别是收敛、等幅振荡和发散的。以

上计算结果表明动态近似边界条件和准确边界条

件都可以正确描述翼型的稳定情况，尽管动态近似

边界条件计算的模态响应曲线振幅和准确边界条

件计算的模态响应曲线振幅略有不同。 
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图 6  * 0.50fV  时 Isogai wing 的亚临界响应曲线 

Fig.6  Isogai wing’s subcritical responses at * 0.50fV   
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图 7  * 0.62fV  时 Isogai wing 的临界响应曲线 

Fig.7  Isogai wing’s critical responses at * 0.62fV   
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图 8  * 0.70fV  时 Isogai wing 超临界响应曲线 

Fig.8  Isogai wing’s supercritical responses at * 0.70fV   

图9和图10分别给出了Isogai wing的颤振速度

边界和颤振频率边界。从图11中可以看出采用动态

近似边界条件的计算结果在 0.875Ma  时与准确

边界条件和Alonson & Jameson的结果很接近，在

0.875 0.90Ma  时动态近似边界条件和准确边

界条件的计算结果及其它两个文献结果都出现了

多个颤振临界点，但颤振速度相互有一定的差别。

这个对比结果可以验证本文的气动弹性数值模拟

方法是可靠的。在 0.90Ma  附近，动态近似边界

条件与准确边界条件差别较大，可能因为该马赫数

段对许多参数十分敏感，不同研究者判断颤振速度

的标准也存在差别。 
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图 9  Isogai wing 颤振速度边界 

Fig.9  Boundary of flutter speeds for the Isogai wing 
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图 10  Isogai wing 颤振频率边界 

Fig.10  Boundary of flutter frequencies for the Isogai wing 

6  结论 

发展了一种利用 Euler 方程计算非定常气动力

的数值方法，通过在固定物面边界上满足动态近似

边界条件计算出非定常气动力，避免了在每个时间

步重新生成网格或需用动网格技术进行网格变形

处理过程，提高了计算效率，并为解决复杂外形的

非结构网格运动这一难题提供了一个很好的思路。

本文方法计算效率的提高是通过节省重新生成网

格或运动网格的时间来实现的，因此在网格较密和

计算步数较多时，计算工作量比精确边界条件减少

越多，更能体现该方法的在计算效率上的优势。通
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过将动态近似边界条件计算的非定常气动力与非

结构动网格的计算结果以及实验结果进行比较，证

明动态近似边界条件在小振幅情况下能够得到与

精确边界条件精度相当的非定常流场解，且在力矩

作用点距离气动中心较远时结果更准确。由于利用

动态近似边界条件的 Euler 方程可以准确计算翼型

小扰动条件下的非定常气动力，将气动力解算器与

结构方程耦合进行气动弹性数值模拟。通过动态近

似边界条件和准确边界条件气动弹性仿真结果的

对比，说明动态近似边界条件适用于气动弹性分

析，在提高效率的同时，具有很高的精度。 
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