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　　　飞行器操纵面嗡鸣的非结构网格

并行计算方法

幺虹，郭承鹏，张颖

（中国航空工业空气动力研究院 高速高雷诺数气动力航空科技重点实验室，辽宁 沈阳１１００３４）

摘要：　为了数值模拟飞行器操纵面的嗡鸣现象，在集群计算机 ＭＰＩ并行计算环境下建立基于三维非定常欧

拉方程耦合结构运动方程的嗡鸣计算方法．气动流场求解采用基于非结构网格的中心有限体积法进行空间

离散，时间推进采用双时间方法，结构运动方程采用Ａｄａｍｓ预估校正方法求解．针对翼面与操纵面缝隙间存

在的网格运动问题，在非结构网格系统上采用Ｄｅｌａｕｎａｙ图映射方法实现网格的运动变形．最后，使用飞行器

操纵面标准嗡鸣计算模型对计算方法进行验证，结果表明：所建立的并行计算方法正确，程序具有很好的计算

效率，能够对飞行器操纵面嗡鸣进行高效的数值分析．
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飞行器操纵面嗡鸣是飞行器在跨音速飞行阶段发生的一种操纵面单自由度振动［１］，其本质特征与

多模态耦合的经典弯／扭型颤振是完全不同的．Ｐａｒｋｅｒ等
［２］对美国航空航天局（ＮＡＳＡ）的三维机翼操纵

面标准模型（ＮＡＳＰ）开展了嗡鸣响应特性的分析研究，发现操纵面上激波的运动和操纵面振动之间的
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相位差造成了嗡鸣现象．Ｄａｖｉｄ
［３］建立了操纵面偏转状态和铰链力矩之间的数学模型．Ｏｄｄｖａｒ

［４］使用

Ｅｕｌｅｒ方程数值计算方法研究了跨音速副翼嗡鸣现象．刘千刚等
［５］使用ＣＦＤ手段开展了跨音速操纵面

嗡鸣Ｈｏｐｆ分叉分析及结构参数对嗡鸣特性影响的研究．史爱明等
［６］基于Ｅｕｌｅｒ方程，使用单自由度方

法对机翼嗡鸣进行了数值模拟研究．张伟伟等
［７］基于Ｅｕｌｅｒ方程分析了二维翼型模型的Ｂ型和Ｃ型嗡

鸣特性．杨国伟等
［８］基于多块结构网格研究了飞机副翼嗡鸣现象．对于飞行器操纵面嗡鸣现象，激波及

流动分离在其中起着非常重要的作用．由于非定常气动力和激波与操纵面相互干扰的特点，数值模拟计

算量非常巨大，所以准确、高效的数值预测飞行器操纵面嗡鸣，对计算方法有较高的要求．本文研究在集

群 ＭＰＩ并行计算环境下的飞行器操纵面嗡鸣计算方法和程序，采用 ＭＰＩ进行并行化处理以进一步提

高计算效率，最后使用飞行器嗡鸣标准计算模型对计算方法和程序进行验证计算．

１　计算方法

１．１　非定常气动力计算方法

非定常气动力计算的控制方程采用三维可压缩非定常积分形式的欧拉方程，其守恒形式为



狋Ω
犠ｄΩ＋Ω

犉犕
ｃｄ狊＝Ω

犙ｄΩ． （１）

式（１）中：犠＝［ρ，ρ狌，ρ狏，ρ狑，ρ犈］
Ｔ；犉犕ｃ ＝犉ｃ－犞ｔ犠；犉ｃ＝（ρ犞，ρ狌犞＋狀狓狆，ρ狏犞＋狀狔狆，ρ狑犞＋狀狕狆，ρ犎犞）

Ｔ．

其中，ρ，狌，狏，狑，犈分别为密度、三个方向的速度分量及单位质量气体的总能源项；犞ｔ为控制体界面的网

格运动速度在界面法向的投影．

对方程（１）在空间方向上采用有限体积法进行离散，在时间方向上采用二阶精度的双时间方法进行

离散，在伪时间上采用龙格－库塔方法进行推进．

１．２　操纵面结构运动方程求解

飞行器操纵面的运动可以用单自由度的结构运动方程描述［３］，忽略阻尼项，其具体形式为

犐β
ｄ２β
ｄ狋２
＋犓ββ＝犕β． （２）

式（２）中：β为操纵面偏角；犐β，犓β，犕β 分别为操纵面转动惯量、铰链刚度和气动力对铰链轴的力矩．其

中，犐β＝犿狉
２

β犫
２，犓β＝犐βω

２

β
，犿为操纵面质量，狉β为操纵面相对转轴回转半径的无量纲量，ωβ 为操纵面自

然振动频率，半弦长犫＝０．５犮．

为便于结构运动方程的求解，将二阶微分方程降阶，引入变量犈＝［β　

β］

Ｔ，则犈τ＝［β　̈β］
Ｔ，然后采

用二阶预估?校正法求解．

１．３　非结构动网格方法

当前针对含运动边界的网格方法主要有网格变形方法、网格重构法［９］、浸入边界法［１０?１１］和嵌套网格

法［１２］．除网格变形方法外，其他的动网格方法均要对流场进行插值，因而在非定常计算过程中会损失精

度，文中采用不增加或减少网格节点并保持原网格拓扑结构的网格变形方法．近年来研究较多的径向基

函数（ＲＢＦ）动网格方法是Ｂｏｅｒ等
［１３］于２００７年首次提出，也是一种需要全局信息的动网格方法，其计

算精度高，但效率低．

考虑到翼面操纵面缝隙间网格运动效率与鲁棒性要求，采用非结构网格进行计算，使用Ｄｅｌａｕｎａｙ

方法实现网格的运动变形，具体有如下４个主要步骤．

步骤１　收集所有边界点，生成Ｄｅｌａｕｎａｙ背景网格图．

步骤２　建立计算网格节点和背景网格间的对应关系，计算插值权重系数．

步骤３　背景网格的运动和变形．

步骤４　回插，插值公式为狓Ｓ＝∑
４

犻＝１

狓犅犻·犠犻．其中：狓Ｓ为待插值空间点的坐标；狓犅犻为空间点犛插值

所用的背景网格单元（四面体）第犻个点的坐标；犠犻为与之对应的权重系数．

考虑到在整个计算过程中计算网格节点和背景网格单元之间的对应关系保持不变，即背景网格只

需生成一次，同时为了便于实现网格变形模块的并行化，因此在程序设计上将前两步放到前处理程序进
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行处理；然后，将处理好的背景网格相关信息放到各个分区网格中，减少了实际并行计算过程中各线程

（ａ）运动前　　　　　　　　　　（ｂ）运动后

图１　非结构网格运动效果图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｍｏｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆｕｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｇｒｉｄｓ

之间的数据传递量．

使用文中开发出的基于 Ｄｅｌａｕｎａｙ背

景网格动网格方法对 ＮＡＣＡ００１２翼型进

行刚体旋转，动网格效果如图１所示．通过

实际测试表明，使用基于Ｄｅｌａｕｎａｙ背景网

格的动网格方法能够快速实现网格运动．

２　嗡鸣程序并行化设计

在中国航空工业空气动力研究院研发

的非结构混合网格流场计算软件 ＵＮＳＭＢ

的基础上进行嗡鸣程序设计．图２为嗡鸣

程序的整体计算流程．在图２中，除了非定常流场并行求解以外，还需对操纵面的气动力矩、ＣＳＤ计算

图２　嗡鸣程序流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｂｕｚｚｐｒｏｇｒａｍ

模块和更新网格几何数据进行并行化处理．

操纵面气动力矩计算并行化设计的思路

是，在每个物理时间开始之前（狀－１时刻），各

进程分别计算本分区的操纵面气动力矩，使用

ＭＰＩ＿Ａｌｌｇａｔｈｅｒ将各区计算的气动力矩收集

起来，在主进程中求和得到整个操纵面的气动

力矩．在主进程进行结构运动方程的求解，可

得到操纵面偏转角β，并输出该时刻的时间值

及偏转角．然后，使用 ＭＰＩ＿Ｂｃａｓｔ将偏转角β
值发送到各个进程中，而各进程根据β值分别

对该分区操纵面（仅操纵面物面表面网格）进

行绕空间轴线旋转操作．使用 ＭＰＩ＿Ｓｅｎｄ和

ＭＰＩ＿Ｒｅｃｖ将各进程上各分区的操纵面网格

坐标收集到主进程当中，更新物面网格．

由物面网格、对称面网格、远场网格和足

够大的一个背景网格区域，使用Ｄｅｌａｕｎａｙ方

法生成背景网格．空间网格点就被 Ｄｅｌａｕｎａｙ

背景网格分区了，可以使用４个体积比表达的

权值来表示空间网格点在Ｄｅｌａｕｎａｙ背景网格

中的具体位置．物面边界更新之后，Ｄｅｌａｕｎａｙ

背景网格各点的位置更新，空间网格随之更新．在此过程中，可以将Ｄｅｌａｕｎａｙ背景网格生成放到前处理

部分．如此各分区更新操纵面表面网格之后，在本区就可以完成本区空间网格的更新，然后各进程分别

对本分区的新网格点重新计算控制体几何信息、网格速度等．总体流程有如下６个主要步骤．

步骤１　前处理．使用 Ｍｅｔｉｓ进行网格分区，Ｄｅｌａｕｎａｙ背景网格生成及网格点Ｄｅｌａｕｎａｙ背景图映

射关系建立及权值的计算．

步骤２　气动力矩计算．每个物理时间步开始之前并行化计算气动力矩．

步骤３　结构运动方程求解．仅在主进程进行结构运动方程求解，然后将求解得到的操纵面偏转等

信息发送到所有进程，并进行时间层的切换．

步骤４　网格运动．在各区上分别进行操纵面偏转操作，操纵面网格发生改变，然后使用Ｄｅｌａｕｎａｙ

图映射法对空间网格进行运动．空间网格运动充分利用前处理分区信息及Ｄｅｌａｕｎａｙ图映射的映射关

系不变的特点，方便进行并行化．

步骤５　处理网格几何信息．对更新后的网格计算法矢、面积、体积等几何信息，计算网格速度．
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步骤６　进行下一时间步的流场计算．

嗡鸣计算程序并行化处理的关键是背景网格的处理，它充分利用了Ｄｅｌａｕｎａｙ图映射方法并行化程

序设计方便、计算效率高的优点．经算例测试，该嗡鸣算例使用欧拉方程串行计算一个状态推进０．５ｓ

（时间步长０．０００１ｓ）约需７ｈ，而采用并行计算，其总时间约４ｈ，并行效率基本呈线性关系．

３　犖犃犛犘标模嗡鸣计算

３．１　计算模型及网格

ＮＡＳＰ系列机翼是用于进行跨音速操纵面嗡鸣实验的一组不同平面形状的全翼展操纵面机

翼［２，１４］．计算所采用的模型为ＮＡＳＡ三维操纵面标准模型ＮＡＳＰ，如图３所示．模型相关参数如下：操纵

面质量犿＝０．２６７６２４ｋｇ，操纵面弦长犮＝０．１０１６ｍ，转动频率犳＝１６．５Ｈｚ，转动惯量犐β＝８８．１７Ｍｇ·

ｍ２，转动刚度犓β＝９．４８４３Ｎ·ｍ·ｒａｄ
－１，其他几何参数详见文献［２］．计算采用非结构纯四面体网格，

整体计算域和计算网格示意图，如图４所示．图４中：网格节点数约８万个．

　　　　图３　ＮＡＳＰ嗡鸣计算标准模型　　　　　　　　图４　ＮＡＳＰ模型表面及对称面计算网格

Ｆｉｇ．３　ＮＡＳＰｂｕｚｚｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｓｔａｎｄａｒｄｍｏｄｅ　　　　　Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｇｒｉｄｓｏｎｓｕｒｆａｃｅａｎｄ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌｐｌａｎｅｆｏｒＮＡＳＰｍｏｄｅｌ

（ａ）犕＝０．９８，犙＝１．５３２２ｋＰａ

３．２　计算结果分析

对ＮＡＳＰ标模犕＝０．９８，犙＝１．５３２２ｋＰａ工况的嗡鸣特

性进行了计算．经过测试研究表明，非定常计算的内迭代步数

和时间步长对计算结果（如嗡鸣的边界）有极大的影响．为此，

选取时间步长为５×１０－５ｓ，内迭代步数为２０步进行计算．共

有８０万个迭代，计算使用集群计算机环境，共使用ＣＰＵ核心

２４个，机时４ｈ．在不同风洞试验条件下计算得到操纵面偏角

随着时间的变化曲线，如图５所示．

从图５（ａ）可知：在０．５ｓ之前，操纵面偏角呈发散状态；到

０．５ｓ之后，操纵面偏角在振幅９．３°做极限环振荡，计算结果

　（ｂ）犕＝０．９６，犙＝２．０８２８ｋＰａ　　　　　　　　　　　　（ｃ）犕＝１．３０，犙＝１．８１９４ｋＰａ

图５　不同风洞试验条件下操纵面偏角随时间的变化历程

Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｎｇｅｈｉｓｔｏｒｙｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈ

ｔｉｍｅｕｎｄｅｒｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓ

与试验结果一致［２］．假使操纵面转轴强度足够大，则操纵面在此状态下将以振幅９．３°做极限环振荡，振
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荡频率２５．３Ｈｚ，若结构强度不够，则在此状态，操纵面结构发生破坏．从图５（ｂ），（ｃ）可知：当把犕 值降

低到０．９６或提高到１．３时，操纵面偏角随时间变化呈收敛趋势．计算结果表明，在犕＜０．９６或犕＞１．３

时操纵面不会发生嗡鸣（等幅的极限环振荡）现象．

４　结束语

在中国航空工业空气动力研究院ＵＮＳＭＢ软件的基础上，基于集群计算机 ＭＰＩ并行计算环境，研

究了飞行器操纵面嗡鸣计算方法和程序模块，并对ＮＡＳＰ操纵面嗡鸣标模进行了数值计算．结果表明，

所提出的嗡鸣并行计算方法和程序模块能够高效、高精度地模拟操纵面嗡鸣现象，具有较高的工程应用

价值．
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